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Kapitel 1 Einfithrung

1.1 Einfiihrung

Am 1. Februar 2003 erschiitterte die Nachricht vom Absturz der Columbia STS-107 die ganze Welt.
Wihrend der Wiedereintrittsphase des Orbiters verloren sieben Astronauten sechzehn Minuten vor
der Landung ihr Leben. Schuld daran waren Hitzekacheln, die beim Aufstieg zerstdrt worden wa-
ren. So konnte wegen fehlender Hitzeisolation an der linken Fliigelvorderkante extrem heif3es
Plasma in den Innenraum des Orbiters gelangen, was zum Strukturversagen des Fluggerits fiihrte.
Wie schon bei der Challenger-Katastrophe 1986 wurde auch bei diesem Ungliick zur Diskussion
gestellt, ob das Space Shuttle die zur Gewihrleistung der Missionssicherheit der Astronauten not-
wendigen Anforderungen erfiillt. Da wéhrend der Untersuchung des zweiten Space Shuttle-
Ungliicks der Flugbetrieb eingestellt blieb, konnte die Internationale Raumstation ISS nicht mehr,
wie vorgesehen, versorgt und betrieben werden. Die dauerhafte Stationierung eines Rettungsflugge-
riats an der ISS stellt eine Mdglichkeit dar, solchen und anderen unvorhersehbaren Situationen
vorzubeugen. Die zur Realisierung eines Crew Return Vehicle (CRV) notwendigen Technologien
wurden in amerikanisch-europdischer Kooperation erarbeitet und sollten an Bord des Versuchstri-
gers X-38 erprobt werden. Dieser Erprobungstriger dient als Grundlage dieser Arbeit.

Bei der Entwicklung eines solchen Fluggerits muss die Missionssicherheitsanalyse verstarkt auf
den Wiedereintrittsbereich ausgeweitet werden. In diesem Bereich werden die aerodynamischen
Stellflichen extrem belastet. Die Ausfallwahrscheinlichkeit ist deshalb besonders grof.

Es werden aus diesem Grunde vermehrt Anstrengungen unternommen, den besonderen Gefahren
des Wiedereintritts bereits in der Missionsplanung Rechnung zu tragen. Im Rahmen des ASTRA-
Programms (Ausgewéhlte Technologien fiir zukiinftige Raumtransport-Anwendungen) wurden
Storfallszenarien untersucht, die durch degradierte aerodynamische Stellflichen auftreten konnen.
Da ein solcher Storfall eine autonome, schnelle und optimale Reaktion der verbleibenden Steueror-
gane erfordert, ist eine umfassende Strategie zur Gewihrleistung der Missionssicherheit notwendig.
Sie bedingt einerseits eine geeignete Anpassung der Flugregel- und Fluglenkungsalgorithmen.
Gleichzeitig muss aber auch mit Hilfe von Bahnoptimierungsuntersuchungen die verbleibende
Steuerbarkeit und damit die Missionsflexibilitit des Fluggerits maximiert werden. Damit soll die
Missionssicherheit eines Wiedereintrittsfluggerits entscheidend verbessert werden.
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1.2 Literaturbetrachtung

In den letzten Jahrzehnten wurden weltweit Anstrengungen in der Entwicklung von Raumtransport-
systemen unternommen, um einerseits die Kosten zu reduzieren und andererseits die operative
Sicherheit zu erh6hen. Dabei wurden in den letzten Jahrzehnten und werden derzeit auf amerikani-
scher (X-33, X-34, X-37, X-40, etc.), japanischer (AFLEX, HOPE, HYFLEX, etc.) und
europdischer Seite (A.R.D., Sub-Orbital Hopper, ARES-H, PRE-X, Phoenix, Fly-Back Booster, et
al., siche auch [75] und [60]) Konzepte fiir Fluggerdte und Versuchstriager entwickelt und unter-
sucht, die sowohl als einstufige, als auch als mehrstufige Systeme ausgelegt sind. Grundsétzlich
sollen alle diese neu entwickelten Fluggeritskonzepte teilweise oder vollstindig wieder verwendbar
sein, so dass eine echte Konkurrenz hinsichtlich sowohl der Betriebskosten als auch der Missions-
sicherheit zu den heutigen Tragersystemen entstehen soll. Entscheidend bei der Entwicklung eines
wieder verwendbaren Raumtransportsystems (RLV: Reusable Launch Vehicle) sind Uberlegungen
und konkrete Analysen, die die Missionssicherheit erhohen. Vergegenwartigt man sich die Entwick-
lungskosten heutiger Satelliten und Nutzlastsysteme (bis zu mehreren Milliarden Euro), so kann das
einzige, heute existierende und (teilweise) wieder verwendbare System (Space Shuttle), das derzei-
tig eine Ausfallrate von 2 aus 107 Fligen hat, nicht mit den &uBlerst sicheren
Wegwerftriagersystemen (Ariane 4, Sojus, etc.) hinsichtlich der Missionssicherheit und damit auch
hinsichtlich der Gesamtkosten konkurrieren. Im Abschlussbericht der Untersuchungskommission
[84] des Space Shuttle-Ungliicks im Februar 2003 wird die besondere Bedeutung der Missionssi-
cherheit fiir bemannte Missionen insofern deutlich, als damit weitere Space Shuttle-Fliige aufgrund
ihrer katastrophalen Ausfallbilanz fiir die Zukunft ausgeschlossen sind, es sei denn es werden si-
cherheitsrelevante Anderungen am Gesamtsystem vorgenommen.

Bei der Entwicklung eines Crew Return / Rescue Vehicle (CRV) fiir die internationale Raumstation
(ISS) wurden die amerikanischen und europdischen Anstrengungen gebiindelt, um die besonderen
Herausforderungen, die an dieses Projekt gestellt wurden, zu bewiéltigen. Der Missionsabschnitt des
Wiedereintritts eines solchen Fluggerits stellt dabei einen besonderen technischen Anspruch an die
verwendeten Materialen aufgrund der hohen thermischen und mechanischen Beanspruchung dar.
Auch die verwendeten GN&C (Guidance, Navigation, and Control) Algorithmen mussten aufgrund
der schlechten aerodynamischen Giite des Fluggerits teilweise neu entwickelt werden. Bei der
Wahl fortschrittlicher Flugfiilhrungs- und Flugregelungsstrategien, die fiir den Erprobungstriger
X-38 in [113], [116], [114], [15], [35] und [40] erstellt wurden, miissen zukiinftig zwingend Aspek-
te der Missionssicherheit und Storfallstrategien beriicksichtigt werden. Hierzu wurden innerhalb
des TETRA-Projekts (Technologien fiir zukiinftige Raumtransportsysteme) erste Untersuchungen
am Lehrstuhl fiir Flugmechanik und Flugregelung der TU Miinchen durchgefiihrt ([25], [24] und
[87]). Storfallstrategien stellen fiir die sichere Durchfiihrung einer Raumfahrtmission eine wichtige
Grundlage dar, da sie die Auswirkungen von (nicht katastrophalen) Stérungen auf einen gednderten
Missionsverlauf, statt auf einen Verlust der Mission und des Fluggerits begrenzen koénnen. Thnen
kommt daher, wie beschrieben, auch eine hohe wirtschaftliche Bedeutung zu. Aus diesem Grund
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verdffentlichten die Raumfahrtbehorden NASA [89] und ESA [92] Richtlinien fiir Sicherheits-
untersuchungen, deren Schwerpunkt auf der theoretischen Erfassung von moglichen Storfallursa-
chen liegt. Die Sicherheits- bzw. Storfalluntersuchungen, die in fritheren Jahren bei verschiedenen
Raumfahrtprogrammen durchgefiihrt wurden, blieben aber auf einem meist eher theoretischen
Stand, bei denen die Identifikation verschiedener Storfallszenarien im Vordergrund standen ([5],

[49]).

In den letzten Jahren wurden vermehrt praktische Untersuchungen zu konkreten einzelnen Storfall-
szenarien durchgefiihrt. In den Bereichen der Detektion und Identifikation wurden in [120] und [97]
Algorithmen entwickelt, um den heute verwendeten Health Monitoring Systems und Sensoren mehr
Informationen iiber nicht nominelle Eigenschaften des Fluggerits zu geben, die unter Umstéinden zu
einem Storfall fiihren kdnnen. Auch nahm die Sensibilitdt gegeniiber moglichen im Entwicklungs-
prozess nicht vorgesehener Unsicherheitsfaktoren zu. So beschéftigt sich [42] ausfiihrlich mit einer
moglichen atmosphirischen Dichteschwankung und deren Einfluss auf die Treibstoffmasse beim
Flugbetrieb des Space Shuttle. Die Veroffentlichungen von [13], [54], [55], [56] und [20] beschifti-
gen sich mit der Fahigkeit des Flugregelungskonzepts, sich nach einem Storfall autonom neu zu
konfigurieren und so auf eine degradierte Stellfliche zu reagieren. Im Gegensatz zu dem in dieser
Arbeit untersuchtem Fluggerit hat das Fluggerit X-33, das bei allen Untersuchungen als Grundlage
diente, aber die Moglichkeit, aufgrund der Vielzahl an verbleibenden aerodynamischen Stellflichen
(acht unabhéngige Stellflachen) die Flugbahn weiter einzuhalten. Insbesondere im Rahmen von Ro-
bustheitsuntersuchungen wurden Lenk- und Regelalgorithmen in [123], [69], [45] und [51] fiir
verschiedene Fluggeritskonzepte auch mit moglichen Storfallszenarien konfrontiert, um deren Re-
aktion auf unerwartete Ereignisse zu untersuchen. Ein weiterer Ansatz, die Lage des Fluggerits bei
einer degradierten aerodynamischen Stellfliche mittels verdnderlichen Schubes zu kontrollieren,
wurde in der Zivilluftfahrt entwickelt und getestet ([11], [12]). Die Veridnderungen der Bahnbe-
schrankungen fiir das untersuchte Fluggerit wird in [16] untersucht, wobei festgestellt werden kann,
dass dhnlich wie bei den Ergebnissen der Missionssicherheitsuntersuchungen aus [18] nach der Co-
lumbia-Katastrophe, bei der Referenzmission eine geringere Wirmelast durch Anpassung des
Anstellwinkels ermoglicht werden kann. In [17] wird fiir eine Wiedereintrittskapsel der Einfluss ei-
ner blockierten Heckklappe untersucht, der aber nur eine Veranderung des Landegebiets betrifft.

Eine Anderung der Flugbahn und somit der kommandierten Lagewinkel unter bestimmten Optimal-
kriterien in Kombination mit fortschrittlichen Fluglenkungs- und Flugregelalgorithmen im Falle
einer degradierten Steuerfliche wird jedoch in keiner Verdffentlichung in Betracht gezogen. In [43]
und [44] wird in Hinblick auf Storfallsituationen ein erster Ansatz zur ganzheitlichen Betrachtung
aus Sicht der Flugregel- und Fluglenkungsalgorithmen vorgestellt, bei dem der Einfluss verschiede-
ner Storfallszenarien auf die gesamte Flugbahn untersucht und bewertet wird. Dieser Ansatz ist Teil
dieser Arbeit und wird kontinuierlich fiir das untersuchte Fluggerit weiter verfolgt. Dabei wird ins-
besondere der Ansatz aus [74] herangezogen, die Missionssicherheit eines Raumtransportsystems
mittels Bahnoptimierung zu verbessern. In [74] werden Storfallszenarien, die einen Ausfall des
Triebwerkes betreffen, fiir ein zweistufiges Fluggerit untersucht. Die Vorgehensweise, Storfallsze-
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narien, die die Degradation von aerodynamischen Stellflichen betreffen, mit Hilfe von angepassten
Flugbahnoptimierungen dahingehend zu untersuchen, dass die verbleibende Steuerbarkeit und da-
mit die Missionssicherheit maximiert werden konnen, stellt allerdings Neuland dar.

1.3 Ziel der Arbeit

Die Hauptziele, die sowohl die amerikanische Weltraumorganisation NASA wie auch die européii-
sche Weltraumorganisation ESA bei der Entwicklung zukiinftiger Raumtransportsysteme anstreben,
sind die Verringerung der Kosten und gleichzeitig die Erh6hung der operativen Sicherheit. Dabei
misst man Storfallszenarien, die wihrend der Wiedereintrittsphase eines Fluggerits auftreten kon-
nen, eine, wie im Rahmen von Gespridchen bei der NASA ([83]) bestitigt werden konnte, hohe
Beachtung besonders in den letzten Jahren bei.

Die tlibergeordnete Zielsetzung dieser Arbeit, die damit auch auf die verédnderten Anforderungen an
ein zukiinftiges Wiedereintrittsfluggerit eingeht, ist, den atmosphédrischen Riickkehrflug unter Be-
ricksichtigung verschiedener Storfallszenarien zu untersuchen und Storfallstrategien fiir einen
sicheren Wiedereintritt zu erarbeiten. Die Durchfiihrung einer Missionssicherheitsanalyse muss als
Teil der notwendigen, zu erarbeitenden Technologie der Wiedereintrittsproblematik umfassend be-
trachtet werden. Im ersten Teil einer Missionssicherheitsanalyse miissen im Rahmen einer
Gefahrenanalyse die kritischsten Storfallszenarien analysiert werden. Mit Hilfe von Bahnoptimie-
rungsbetrachtungen sollen dann die Auswirkungen dieser Storfallszenarien untersucht und
geeignete alternative Flugbahnen errechnet werden. Die dazu notwendigen Algorithmen miissen
weitestgehend neu entwickelt werden und stellen damit eine besondere Herausforderung dieser Ar-
beit dar.

1.4 Inhaltsuibersicht

Zu Beginn dieser Arbeit wird eine allgemeine Einfithrung in die Thematik der Missionssicherheits-
analyse gegeben. Auf der Basis der durchgefiihrten Gefahrenanalyse, in der mogliche gefdhrdende
Bedingungen klassifiziert und entsprechende Storfallszenarien entwickelt wurden, konnten Strate-
gien fiir die sichere Fortfiihrung der Mission entwickelt werden. Von besonderer Wichtigkeit fiir die
Aussagekraft der Ergebnisse ist eine moglichst realistische Modellierung der Dynamik des Flugge-
rits in Kombination mit dem aerodynamischen Datensatz. Fiir die einwandfreie Funktion des
Verfahrens ist es unerldsslich, dass die Modelle auf die Anforderungen des im Rahmen dieser Ar-
beit verwendeten direkten Optimierungsverfahrens angepasst werden. Dies gilt besonders fiir die
Implementierung der Storfallszenarien.
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Die entwickelten Momentenverteilungsfunktionen sind fiir die Beherrschung der verschiedenen
Storfallszenarien von groBer Bedeutung, da auf ihrer Grundlage optimale Sechs-Freiheitsgrad-
Wiedereinttrittsbahnen errechnet werden konnten. Im Anschluss an die Modellierung finden sich
die Ergebnisse der Storfallszenarien ,,blockierte Heckklappe®, ,,Effizienzverlust einer Heckklappe
und ,,blockiertes Seitenruder. Bei diesen Storfallszenarien wurden unter Berticksichtigung verin-
derter Bahnbeschrankungen fiir verschiedene Storfallzeitpunkte optimale Wiedereintrittsbahnen
errechnet. Daran schlielen sich Storfallpldne an, die fiir jedes untersuchte Storfallszenario entwi-
ckelt wurden und die FErgebnisse der vorangegangenen Untersuchung zusammenfassen.
Abschlieend werden die grundsitzlichen Erkenntnisse dieser Arbeit dazu verwendet, eine geénder-
te Referenzmission und Anpassung des Fluggerdts vorzuschlagen, um die Missionssicherheit
kostengiinstig und mit geringem Aufwand zu verbessern.



Kapitel 2 Missionssicherheitsanalyse

Um Ursachen und Ereignisketten fiir ein Systemversagen sowie dessen Auswirkungen auf ver-
schiedene Storfallszenarien bestimmen zu kdnnen, werden zundchst grundlegende Begriffe der
Missionssicherheitsanalyse definiert. Ein wichtiger Aspekt ist dabei, dass Fluggeridt und nomineller
Missionsablauf detailliert beschrieben sind. Darauf baut dann die Unterscheidung zwischen den
verschiedenen Gefahrenquellen auf, die zu einer Degradation der Steuerorgane fiihren kdnnen.
Grundsitzlich handelt es sich dabei um die Auswirkungen eines ldngeren Aufenthalts im All (bis zu
3 Jahren) und um die extremen thermischen und mechanischen Belastungen, die auf das Fluggerét
wihrend der Wiedereintrittsphase einwirken. Auch die besondere Konfiguration des Fluggerits, die
Referenzmission sowie die Tatsache, dass viele verwendete Komponenten noch nicht im Flug er-
probt sind, bergen weitere Gefahrenquellen in sich. Eine detaillierte Untersuchung dieser
verschiedenen Gefahrenquellen kann Schliisse auf eine oder mehrere nicht nominelle Flugbedin-
gungen zulassen, die ihrerseits Degradationen an den Steuerorganen und damit ein Storfallszenario
verursachen konnen. Ausgewihlt fiir diese Untersuchung wurden diejenigen Storfallszenarien, bei
denen die Missionssicherheit durch eine unter optimal definierten Gesichtspunkten dem jeweiligen
Storfallszenario angepasste Flugbahn erhoht werden kann.

2.1 Definition der Missionssicherheitsanalyse

Unter dem Begriff Missionssicherheitsanalyse sind in dieser Arbeit mehrere Analysen zusammen-
gefasst, die zwar mit unterschiedlichen Zielsetzungen dennoch das Gesamtziel verfolgen, fiir das zu
untersuchende Fluggerit Strategien fiir die verbleibende Missionsplanung und Vorgaben fiir die
notwendigen missionssicherheitsspezifischen Erweiterungen der Flugregel- und Fluglenkungsalgo-
rithmen zu erarbeiten. Sie dienen dazu, eine groBtmdgliche Sicherheit im Falle von nicht
nominellen Bedingungen (Storfallszenarien) zu erreichen, die im Rahmen der nominellen Missions-
auslegung nicht beriicksichtigt wurden. Dazu gehort zu Beginn die Durchfiihrung einer
Gefahrenanalyse, deren Ziel die systematische Identifikation und Klassifizierung verschiedener Ge-
fahrenquellen in Storfallszenarien ist. Anhand der identifizierten Storfallszenarien sollen mit Hilfe
angepasster Algorithmen beziiglich der Flugregelung und Fluglenkung die entscheidenden Kriterien
fiir die Rekonfiguration der verbleibenden Mission untersucht und bewertet werden. Dabei handelt
es sich um mdgliche und notwendige Verdanderungen der Konfiguration des Fluggerits, verdnderte
maximale Belastungsgrenzen sowie spezifisch erforderliches Optimalkriterium, das fiir jedes unter-
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suchte Storfallszenario separat analysiert werden muss. Ein weiterer wichtiger Punkt betrifft die
Implementierung dieser Storfallszenarien und der angepassten Flugregel- und Fluglenkungsalgo-
rithmen in eine verifizierte Simulationsumgebung [34], um die Ergebnisse sowie die
Wirkungsweise der Algorithmen zu iiberpriifen und unter weiteren Gesichtspunkten (Einfluss von
Storungen und Modellunsicherheiten) zu untersuchen.

2.1.1 Gefahrenanalyse

In diesem Kapitel sind alle notwendigen Voraussetzungen fiir die Durchfiihrung einer Gefahrenana-
lyse erfasst. Die Vorgehensweise bei der Durchfilhrung einer Gefahrenanalyse ist von der
amerikanischen und europédischen Weltraumorganisation NASA [92] und ESA [89] definiert und
bei der Durchfiihrung der Gefahrenanalyse beriicksichtigt. Die detaillierte Ausarbeitung dieser Ge-
fahrenanalyse ist in [25] nachzulesen.

2.1.1.1 Begriffsdefinitionen

Eine Gefahrenanalyse ist die systematische Identifikation, Evaluierung und Klassifizierung aller
moglichen gefihrdenden Effekte und deren Abfolgemdoglichkeiten bis hin zu einem Storfallszena-
rio, die sich aus dem Systementwurf und der Operation des Fluggerits sowie aus darauf
einwirkenden Umwelteinfliissen ergeben konnen. Die Wirkungsabfolge ist dabei folgendermallen
festgelegt:

Ein Weltraumfluggerit wird konfrontiert mit verschiedenen Gefahren, die sich in Form von Ge-
fahrdungsbedingungen auflisten lassen konnen. Aufgrund einer oder mehrerer initialen
Gefdhrdungsbedingungen kann es in verschiedenen zeitlichen Abfolgen zu einem oder mehreren
unerwiinschten Ereignissen kommen, die zu einem Storfallszenario fithren konnen.

> unerwiinschte . Storfall-

Ereignisse szenario

Gefdhrdungs- | _| | | Gefdhrdungs- |_| | unerwiinschte . Storfall-
bedingung bedingung Ereignisse szenario
L, Gefahrdungs- . unerwiinschte 1y Storfall-

bedingung Ereignisse szenario

Bild 2.1 Ereignisbaumstruktur und Wirkungsabfolge einer Gefahrenanalyse
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Um die moglichen Verzweigungen dieser Wirkungsabfolge vollstindig erfassen zu konnen, wurde
der Untersuchung sowohl eine Ereignisbaumstruktur, als auch der ,,Bottom-Up*“-Ansatz zugrunde
gelegt, welcher, ausgehend von einer Gefdhrdungsbedingung, alle weiteren moglichen Geféhr-
dungsbedingungen bzw. unerwiinschten Ereignisse bis hin zu verschiedenen Storfallszenarien
analysiert. Bild 2.1 zeigt diese generelle Baumstruktur sowie die Wirkungsabfolge. Die identifizier-
ten Storfallszenarien sind anschlieend in verschiedene Risikoklassen (siehe 2.1.1.2) eingeteilt, um
notwendige Gegenmalinahmen bzw. Ziele und Anforderungen der weiteren Missionssicherheitsana-
lyse festlegen zu konnen.

2.1.1.2 Risikoklassen

Die Einteilung der verschiedenen Gefahrdungsbedingungen erfolgt standardisiert nach [32] oder
[74] in vier verschiedene Risikoklassen. Aus Sicht der Missionssicherheitsanalyse sind fiir die wei-
tere Untersuchung Storfallszenarien mit den Risikoklassen 1 und 2 von Interesse, da bei diesen
Szenarien weiterhin eine (zwar eingeschrinkte) Steuerbarkeit des Fluggerits vorausgesetzt wird. Im
Rahmen der Untersuchung sollen die verschiedenen Storfallszenarien bewertet werden und in ent-
sprechenden Risikoklassen eingeteilt werden. Zu Risikoklasse 3 gehoren Storfallszenarien, die den
Missionsabbruch und den Verlust des Fluggerits zur Folge haben. Bei der Risikoklasse 4 handelt es
sich um Storfallszenarien mit der Konsequenz eines sofortigen Totalverlusts von Besatzung und
Fluggerit, beispielsweise aufgrund einer Explosion an Bord. In den Storfallszenarien der Risiko-
klasse 3 und 4 ist keine Einflussnahme mehr moglich. Daher muss bereits in der Entwicklungsphase
des Fluggerits mit einer geniigend hohen Wahrscheinlichkeit berilicksichtigt werden, dass solche
ernsthaften oder katastrophalen Systemausfalle nicht auftreten.

Risikoklasse Einteilung Mogliche Storfallszenarien
1 Geringfligig Storung oder Ausfall redundanter oder sekundérer Systeme
2 Schwerwiegend Teilweiser Verlust der aerodynamischen Steuerbarkeit
3 Ernsthaft Komplettausfall des GN&C-Systems, Feuer an Bord
4 Katastrophal Explosion an Bord, Verlust der Lebenserhaltungssysteme

Tabelle 2.1 Risikoklassen

Ein Beispiel fiir die fehlende Absicherung bei einem Storfallszenario der Risikoklasse 3 stellt So-
jus-11 im Jahre 1971 dar, bei der die drei Kosmonauten bei der Landung starben. Wegen eines
defekten Ventils entwich in der Wiedereintrittsphase die Atemluft aus der Kapsel. Die Kosmonau-
ten trugen aus Platzgriinden keine Raumanziige. Es sei in diesem Zusammenhang darauf
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hingewiesen, dass fiir die Risikoklasse 3 oder 4, wenn moglich, ein autonomes Rettungssystem vor-
zusehen ist. Das Ziel in der Entwicklung von Fluggeréten neuerer Generation ist laut [99] dabei das
einmalige Auftreten der Risikoklassen 3 oder 4 innerhalb eintausend nomineller Fliige. In Tabelle
2.1 sind die verwendeten Risikoklassen mit den dazugehdrigen beispielhaften Storfallszenarien
aufgelistet.

2.1.2 Risikoabschitzung

Zum besseren Verstindnis der Risikoabschiatzung verschiedener Storfallszenarien werden in diesem
Kapitel die Begriffe ,,Risiko®, ,,Sicherheit” und ,,Zuverldssigkeit™ definiert und erklért. Dabei soll
jedoch keine quantitative Aussage iiber die Eintrittswahrscheinlichkeit verschiedener Storfallszena-
rien gemacht, sondern allgemein abgeschétzt werden, inwieweit die Betrachtung von
Storfallszenarien notwendig ist.

Im Gegensatz zum allgemeinsprachlichen Versténdnis ,,Risiko = Gefahr* umfasst der technische
Begriff Risiko immer die Hiufigkeit eines (unerwiinschten) Ereignisses und dessen Ausmal} (Riski-
oklasse). Zur Verdeutlichung dieses Zusammenhangs wurden in Bild 2.2 die beschriebenen
Parameter aufgetragen sowie das entsprechend hohere Risiko dunkler eingeférbt.

A

Haufigkeit

Risikoklasse

Bild 2.2 Risiko als eine Funktion der Parameter Haufigkeit und Risikoklasse

Um eine qualitative Aussage liber das Risikopotential beim Wiedereintritt zu erarbeiten, wurde im
Rahmen dieser Arbeit auf vorhandene Untersuchungen wihrend der Wiedereintrittsphase des Space
Shuttle zuriickgegriffen. Dabei wurde in [32] und [33] das Gesamtrisiko eines katastrophalen Stor-
fallszenarios zu jeweils 50% auf die Aufstiegsphase und 50% auf die Wiedereintrittsphase verteilt.
Dies fiihrt einerseits vor Augen, dass wegen der besonderen Problematik der Wiedereintrittsphase
nicht nur das Antriebssystem (laut [74] passieren 90% aller Fehlermoglichkeiten wéhrend der Auf-
stiegsphase), sondern auch die Hitzebelastung der Nase, Unterseite und aerodynamischen
Stellflichen eine besondere Rolle in der Risikoabschitzung spielen. Andererseits verdeutlichen die
weiteren Aussagen aus [32] auch, dass verschiedene Missionsabbruchszenarien (Storfallszenarien)
notwendig sind, da bei einem Grofiteil der Wiedereintrittsmission (auler in der Landephase im Un-
ter- und Transschall) kein zusétzliches Rettungssystem (Fallschirm- bzw. Kapselausschuss) in
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Frage kommt. In [96] wurde beim Space Shuttle auch eine Risikoabschitzung der einzelnen Kom-
ponenten durchgefiihrt mit dem Ergebnis, dass das Risiko eines Totalausfalls (Risikoklasse 4) bei
den Komponenten Kacheln (23% bezogen auf das Gesamtrisiko) und Fliigel/Stellflachen (9%) am
hochsten ist. Dies ist somit eine wichtige Aussage beziiglich des Ausfallpotentials bei den in dieser
Arbeit betrachteten Storfallszenarien.

Der Begriff ,,Sicherheit® kann als die Freiheit von unvertretbarem Risiko definiert werden. Auf-
grund dieser Begriffsdefinition kann im Rahmen dieser Arbeit nur von der Erhohung der
Missionssicherheit wahrend der Wiedereintrittsphase gesprochen werden, da trotzt Beachtung ver-
schiedener Storfallszenarien ein gewisses Restrisiko stets verbleibt. Derzeit wird laut [106] das
Risiko eines Totalausfalls des Space Shuttle mit 1 zu 148 Fliigen angegeben. Stetige Nachentwick-
lung und Anwendungen von Missionssicherheitsanalysen verfolgen das Ziel von 1 zu 500 Fliigen
im Jahre 2012 (AuBerdienststellung). Diese Vorgabe weist auf einen mafigeblichen Faktor innerhalb
der Risikoabschitzung hin, der auf die Lernkurve innerhalb der Entwicklung komplexer technischer
Systeme abzielt.

Die ,,Zuverlassigkeit “ ist die Beschaffenheit einer Einheit beziiglich ihrer Eignung, wéhrend einer
vorgegebenen Zeitspanne bei vorgegebenen Anwendungsbedingungen zu funktionieren. Somit
kann unter dem Begriff ,,Zuverldssigkeit™ auch die in Wahrscheinlichkeit ausgedriickte ,,Qualitét
auf Zeit* verstanden werden. Diese Definition zeigt auch die Problematik der Wiederverwendbar-
keit auf, da die hohen Zuverldssigkeitbedingungen in der bemannten Raumfahrt ([98]) mit
immensen Entwicklungs-, Test- und Herstellungskosten verbunden sind, man sich aber aufgrund
der extremen Anforderungen der Wiedereintrittsphase im Grenzbereich der Materialbelastungen be-
findet. Zum anderen sind bestimmte Anwendungsbedingungen vorgeschrieben (z.B. maximale
thermische Belastungen), bei deren Uberschreitung die Zuverlissigkeit extrem sinken kann. Auf
diese Problematik wird in Kapitel 2.3.3 eingegangen.

2.1.3 Strategie beim Auftreten von Storfallszenarien

Ausgehend von den Ergebnissen der Gefahrenanalyse miissen fiir die identifizierten und klassifi-
zierten Storfallszenarien Strategien erarbeitet werden, die die iibrig gebliebenen Ressourcen an
verbleibender Steuerbarkeit moglichst optimal zum Einsatz bringen, so dass die Besatzung und da-
mit auch das degradierte Fluggerit sicher zur Erde zuriickgebracht werden kdnnen. Dazu ist eine
genaue Kenntnis der wegen der Degradation verringerten Missionsflexibitit notwendig. Ein sinn-
volles Mittel, um die verbleibende Steuerbarkeit innerhalb aller definierten Anforderungen unter
optimalen Gesichtspunkten zu maximieren, stellt die Flugbahnoptimierung dar. Da aufgrund der
hohen Anforderung an Rechenleistung und Genauigkeit solche Flugbahnoptimierungen in absehba-
rer Zeit nicht wihrend des Fluges durchgefiihrt werden koénnen, sind diese Untersuchungen im
Rahmen einer Missionssicherheitsanalyse noch wihrend der Entwicklungsphase eines Fluggerits
durchzufiihren. Die Ergebnisse der Flugbahnoptimierungen miissen die Einteilung in die definierte
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Risikoklasse in den einzelnen Storfallszenarien absichern und sind wichtige Vorraussetzungen fiir
die Neuplanung der Mission im Flug (online — mission reconfiguration).

Das Ziel der durchgefiihrten Flugbahnoptimierungen besteht darin, die ab dem Zeitpunkt der Detek-
tion und Identifikation von bestimmten Storfallszenarien verbleibende Mission so auszulegen, dass
innerhalb von neu definierten Belastungsbeschrinkungen fiir Fluggerit und Besatzung bei einge-
schriankter Steuerbarkeit des Fluggerits ein fiir das Storfallszenario spezifisches Optimalkriterium
erreicht wird. Diese Optimalkriterien sind fiir bestimmte Storfallszenarien notwendig, da, wie in
Kapitel 2.3.5 beschrieben, die Referenzflugbahn nicht mehr eingehalten werden kann und somit ei-
ne alternative, dem Storfall angepasste Flugbahn ermittelt werden muss. Je nach Storfallszenario
und Risikoklasse konnen somit gednderte Bahnbeschriankungen angenommen werden, da z.B. bei
einem Storfall mit hoher Risikoklasse die Wiederverwendbarkeit und die damit verbundenen An-
forderungen an die maximal erlaubte Warmelast der Flugbahn nur noch eine untergeordnete Rolle
spielen. Eine detaillierte Anforderungsliste an die verdnderten Bahnbeschrankungen entsprechend
der identifizierten Storfallszenarien ist in Kapitel 2.3.5 zu finden. Storfallszenarien, die in eine ge-
ringere Risikoklasse eingeteilt wurden, konnen die Referenzmission mit Hilfe von verdnderten
Flugregel- und Fluglenkungsalgorithmen oder von redundant ausgelegten Teilsystemen erfiillen.
Um die Auswirkungen einer degradierten Stellfliche auf die Bewegung des Fluggerits analysieren
zu konnen, ist es notwendig, auch die rotatorische Dynamik innerhalb der Flugbahnoptimierung zu
berticksichtigen.

2.2 Untersuchtes Fluggerit und Referenzmission

In diesem Kapitel werden Missionsaufgaben, Auslegungskriterien, Referenzmission und das unter-
suchte Fluggerit vorgestellt, um den von [89] und [92] vorgegebenen Richtlinien nachzukommen.
Darin wird bei einer im Rahmen der Missionssicherheitsanalyse durchgefiihrten Gefahrenanalyse
eine detaillierte Beschreibung des zu untersuchenden Systems vorausgesetzt. Insbesondere werden
dabei die eingesetzten Steuerorgane ndher beschrieben, da, wie in Kapitel 2.1.1.2 beschrieben, De-
gradationen von Steuerorganen zu den Storfallszenarien gehdren, die mit Hilfe geeigneter
Flugbahnoptimierung und Erweiterung der Flugregel- und Fluglenkungsalgorithmen das Potential
fiir eine sichere Riickkehr zur Erde unter Storfallbedingungen bieten.

2.2.1 Missionssaufgaben und Auslegungskriterien des Crew Return Vehicle

Die Missionsaufgaben des untersuchten Fluggerits (Crew Return oder Rescue Vehicle, kurz CRV)
wurden im Zusammenhang mit der Entwicklung der Internationalen Raumstation (ISS) festgelegt.
Bei Betrieb einer solchen Raumstation benétigt man fiir den mdglichen Fall der Inoperabiltit der
Raumstation (Feuer, Explosion, Kollision (Space Debris) etc.), Erkrankung eines der Besatzungs-
mitglieder oder Inoperabiltdt des nominellen Versorgungsfluggerits (amerikanisches Space Shuttle)
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ein dauerhaft stationiertes Rettungsfluggerit, um die siebenkdpfige Besatzung innerhalb kiirzester
Zeit evakuieren und sicher zur Erde zuriicktransportieren zu koénnen. Auslegungskriterien bei der
Entwicklung des unbemannten Raumgleiters X-38, der ein Technologiedemonstrator fiir das zu-
kiinftige CRV darstellt, sind zunichst die maximale Kostenreduzierung, wobei sich diese auf die
Anforderung der Wiederverwendbarkeit, erforderliche Seitenreichweite (Anzahl der Landeplitze),
Auswahl von System- und Untersystemkomponenten und Konfigurationsstruktur auswirkt. Dariiber
hinaus sind es die verfligbaren Transportsysteme der NASA (Space Shuttle) oder ESA (Ariane 5),
die die Anforderung fiir die Dimensionierung (Gewicht, GroBe, etc.) vorgeben. Die fiir diese Ausle-
gungskriterien bestmogliche Konfiguration stellt ein Auftriebskorper (Lifting Body mit Landung an
einem Fallschirm) dar, der im Vergleich zu einer Kapsel (z.B. Sojus) eine viel bessere Hyperschall-
Gleitzahl und eine damit verbundene Erhohung der Seitenreichweite aufweist. Dies entspricht der
Notwendigkeit, mit einer geforderten maximalen Aufenthaltsdauer von 9 Stunden im All und drei
Landeplitzen auszukommen. Dagegen konnte ein gefliigeltes System (z.B. Space Shuttle), das eine
horizontale Landung ermdglichen wiirde, nicht verwirklicht werden, da die Dimensionierung in ge-
ometrischer Hinsicht zu stark eingeschrinkt ist (um bei entsprechender Skalierung in
konventionellen Trigersystemen transportiert werden zu konnen, ist die Auslegung aerodynamisch
zu ,,spitz* und wird damit wéhrend der Wiedereintrittsphase zu heil3). Detaillierte Untersuchungen
zu den Auslegungskriterien und Missionsanforderungen des untersuchten Fluggerits finden sich in
[90], [47], [36], [109], [24] und [121].

2.2.2 Auftriebskorper und Steuerungsorgane

Bei der Entwicklung des Technologietragers X-38 wurde primér das Ziel der Kostenreduzierung
verfolgt. Um der Anforderung nach minimalen Entwicklungskosten zu entsprechen, sollen 80% der
bendtigten Komponenten von bereits fiir andere Fluggerite entwickelten Komponenten iibernom-
men werden (commercial off-the-shelf). So basiert die aerodynamische Auslegung auf der
Untersuchung von Auftriebskorpern (X-23, X-24 A) aus der Mitte der 60er Jahre. Auch bei der
Verwendung verschiedener Untersysteme, wie des Wirmeschutzsystems auf der Oberseite des
Fluggerits (Thermal Blankets), welche in [68] beschrieben werden, wurde auf vorhandene Techno-
logien zuriickgegriffen. Die damit verbundene Suboptimalitit des Systemdesigns birgt eine
zusitzliche Gefahrenquelle, die in Kapitel 2.3.3 ndher erldutert wird. Im Rahmen der Entwicklung
sind vier verschiedene Experimentalfluggerdte (V 131, V 132, V 133 und V 201) vorgesehen, wo-
bei nur die letzte Entwicklungsstufe V 201 auflerhalb der Erdatmosphére zum Einsatz kommen soll
und somit Gegenstand der Untersuchung ist. Die Erprobung des Konzepts V 201 sieht vor, den Start
vom Kennedy Space Center in der Ladebucht des Space Shuttle auszufiihren und das Fluggerét in
einer niedrigen Erdumlaufbahn auszusetzen. Das Fluggerit wird dann autonom fiiber das Ziinden
des Deorbit-Moduls den Wiedereintritt einleiten und durchfithren. Diese Antriebsstufe ist nicht
wieder verwendbar und soll in der Erdatmosphire verglithen. Ziel der V 201-Entwicklung ist es, das
gesamte fiir ein Crew Return Vehicle der Internationalen Raumstation reprisentative Missionsprofil
zu demonstrieren. Bild 2.3 zeigt ein Modell der Konfiguration V 201 im Erdorbit mit dem Deorbit-
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Modul. Das Fluggerit X-38 ist aufgrund der oben genannten Auslegungskriterien ein Lifting Body,
d.h. er generiert seinen Auftrieb vornehmlich durch die Formgebung seines extrem gedrungenen
Rumpfes. Das Fehlen von Tragflichen bzw. von Leitwerken wie bei einem gefliigelten System er-
laubt es, auch nicht aerodynamische Stellflichen in groBerer Entfernung zum Schwerpunkt
anzubringen, so dass die Effektivitit der Stellflichen entsprechend gering ist.

Seitenrud§‘ \ Auftriebskorper
Lageregelungs- =
triebwerke ' .

Heckklappen
Deorbitmodul

Bild 2.3 Untersuchtes Fluggerat (Modellansicht der X-38 V201 mit Deorbit-Modul)

Der Einsatz der zur Steuerung des Fluggerits notwendigen Steuerorgane ist in verschiedene Teilbe-
reiche aufgeteilt, die abhédngig von dem wirkenden Staudruck und den thermischen Belastungen
sind. In der ersten Phase, zu der die Orbitalphase und der Wiedereintrittsbereich bis zu einer Hohe
von ungefdhr H =90 km gehoren, wird die Lageregelung mit Hilfe von kleineren
Lageregelungstriebwerken ( F

max

= 111 N) durchgefiihrt. Dabei stehen ein System aus insgesamt
acht gleichartigen Triebwerken sowie ein fiir den Schadens- oder Komplettausfall gleichartig
konfiguriertes redundantes System zur Verfligung. Diese konfigurationsbedingte Mafinahme senkt
die Risikoklasse, in die ein mogliches Versagen der Lageregelungstriebwerke eingestuft werden
muss, erheblich. Da ab einem Hohenbereich von etwa 90 km die aerodynamischen Stellflichen in
zunehmendem Mafle wirksam werden, kann die Steuerung der Fluglage mit Hilfe einer an der
Fluggeritunterseite angebrachten zweigeteilten Heckklappe sukzessive libernommen werden. Ein
symmetrischer Ausschlag dient der Kontrolle der Nickbewegung (Hohenruderfunktion), wogegen
ein asymmetrischer Ausschlag Momente in Roll- und Gierbewegung erzeugen (eine Art
Querruderfunktion). Aufgrund der extremen thermischen (Temperaturen am
Spezialkeramikgleitlager bis zu Tj.,.= 1750 °C) und mechanischen Belastung wihrend des
Wiedereintritts stellen beweglich ausgelegte aerodynamische Stellflichen einen sehr hohen
technologischen Entwicklungsanspruch an die verwendeten Materialien. Die Heckklappe selbst
sowie alle anderen Komponenten wie Gleitlager, Achse, Sicherungsringe oder Schrauben werden
aus diesem Grund aus hochtemperaturbelastungsfahigem CMC (Ceramic Matrix Composite)
Material, bestehend aus kohlenstoffverstiarktem Siliziumkarbid, gefertigt, welches den Vorteil einer
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gefertigt, welches den Vorteil einer wesentlichen Verringerung des Gesamtgewichts bei gleichzeiti-
ger Erhohung der thermischen Belastbarkeit bietet. Es ist jedoch festzuhalten, dass es sich einerseits
um eine vollkommene Neuentwicklung handelt, die noch keinen Erprobungsflug durchgefiihrt hat,
und andererseits die Referenzmission thermische Belastungen nahe der maximalen Grenzbelastun-
gen dieses Materials [29] hervorruft. Da die zwei Seitenruder, die an den seitlichen
Stabilisierungsflichen angebracht sind, aus Metall gefertigt sind, kann erst unterhalb einer Flugge-
schwindigkeit von M = 6 und damit verbundener geringerer thermischer Lasten die Kontrolle der
Gierbewegung iiber den gleichsinnigen Ausschlag der Seitenruder erfolgen. Ab einer Flugge-
schwindigkeit von M = 2.5 konnen dann die Seitenruder auch gegensinnig ausgeschlagen werden,
was eine leichte Beeinflussung der Trimmung und somit eine Geschwindigkeitskontrolle erlaubt.

Das Fluggerit X-38 kann als ein zukunftsweisendes Konzept eines Lifting Body angesehen werden,
da zum einen die geringe Anzahl an aerodynamischen Stellflichen eine Reduzierung der Ent-
wicklungs- und Betriebskosten darstellt und zum anderen die geringe Grof3e des Fluggerits fiir die
Aufgabe des Personentransports zuriick auf die Erde optimal ausgenutzt wird. Bei den Uberlegun-
gen zum Nachfolgekonzept des amerikanischen Space Shuttle (Orbital Space Plane -OSP) stellt
daher das Konzept eines Lifting Body mit einer groBen Ahnlichkeit zum Fluggerit X-38 eine der
moglichen Auslegungsvarianten dar.

2.2.3 Referenzmission

Die Referenzmission dieser Untersuchung basiert auf den Missionsvorgaben Cycle 8 [109] der
NASA. Die frithere Missionsvorgabe Cycle 7 [110] ist auf Grund der Erhohung der Fluggeritmasse
nicht mehr reprisentativ. Die Erh6hung der Fluggerdtmasse von urspriinglich 9.3 Tonnen auf jetzt
11.34 Tonnen wirkt sich laut [102] in einer erhohten thermischen Belastung fiir das Fluggerit aus,
so dass vorgegebene Sicherheitsreserven flir die Temperaturbelastungen verringert und neu ange-
setzt wurden. Die Missionsvorgaben nach Cycle 8 wurden im Rahmen von [102] ausfiihrlich
untersucht und beschrieben. Die Eintritts- und Endbedingungen (Initiierung der Gleitschirmphase)
sind in Kapitel 4.3.1 und 4.3.2 zusammengefasst.

Der atmosphédrische Wiedereintritt des Fluggerits beginnt in einer Hohe von H,, = 122 km (defi-
nierter Atmospharenrand). Wéhrend des Beginns der Wiedereintrittsphase ist es das wesentliche
Ziel, die hohe kinetische Energie, die sich bei einer Orbitalgeschwindigkeit von 7.6 km/s ergibt, so
zu verringern, dass das Fluggerdt weder in der Atmosphire vergliiht (zu steiler Bahnwinkel), noch
von der Atmosphire abprallt (zu flacher Bahnwinkel). Dabei hat die Fluglenkung die Aufgabe, das
Riickkehrfluggerdt von einem vom Navigationssystem geschétzten momentanen Flugzustand inner-
halb eines Beschriankungskorridors mit einer ausreichenden Zielgenauigkeit zum Landeplatz zu
iiberfithren. Fiir den Beschrinkungskorridor gelten die Forderungen, sowohl den Landeplatz zu er-
reichen, als auch die thermischen und strukturellen Belastungsgrenzen des Fluggerits einzuhalten.
Beziiglich der Reichweitenforderung (geforderte Lingsreichweite: ca. 8000 km) wird von der
NASA ein bereits beim Space Shuttle verwendetes Lenkverfahren vorgeschlagen, welches im We-
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sentlichen die Widerstandsbeschleunigung W, =W /m des Fluggerits einer vordefinierten Refe-
renzmission nachfiihrt. Dies kann durch eine Verdnderung entweder des Anstellwinkels
(Verdnderung der Auftriebs- und Widerstandsfliache) oder des Hangewinkels (eine Verdnderung der
Auftriebsrichtung nimmt Einfluss auf die Sinkrate, welche die Widerstandskomponente aufgrund
der dichteren Atmosphire verdndert) erreicht werden. Dabei ist festzuhalten, dass die Verdnderung
des Anstellwinkels eine viel sensitivere Einflussnahme auf die Energieabnahme des Fluggeréts dar-
stellt und eine Verletzung der Wérmelastbeschriankung zur Folge haben kann.

Aus diesem Grund wurde beziiglich des Referenzbahnlenkungskonzepts ein festes Anstellwinkel-
profil (im Hyperschall konstant « = 40°) vorgegeben. Die Flugrichtung des Fluggerits wird somit
nur durch Verdnderung des Hiangewinkels vorgegeben, hat jedoch gleichzeitig eine Abweichung
vom Kurs in Richtung Landeplatz zur Folge. Aus diesem Grund muss zu bestimmten vorgegebenen
Zeitpunkten ein Rollmandver durchgefiihrt werden, wodurch das Fluggerdt wieder in Richtung des
Landeplatzes gefiihrt wird. Dieses Mandver wird als ,,bank reversal* bezeichnet und zeigt sich be-
ziiglich der Bodenspur als eine Folge von S-Kurven an (in der von der NASA definierten
Flugsteuerung werden drei ,,bank reversals® benétigt). Durch Vergleich der momentanen Wider-
standsbeschleunigung mit der Geschwindigkeit wird im Allgemeinen die Reichweitenforderung
eingehalten. Fiir den Fall, dass der Landeplatz im momentanen Flugzustand nicht erreicht werden
kann (zu wenig Energie), kann dies durch eine geringere Widerstandsbeschleunigung (als die der
Referenzbahn entsprechende) ausgeglichen werden. Dazu muss ein geringerer Hingewinkel einge-
nommen werden, um die Sinkrate und die entsprechende Widerstandskomponente zu verringern.
Fiir den anderen Fall der Uberschreitung des Landeplatzes (zu viel Energie) gilt die Umkehrung
dieses Steuerungsprinzips. Um die Unsicherheitsfaktoren (atmosphérische und aerodynamische Un-
sicherheiten und variable Eintrittsbedingungen) dieser Flugphase ausgleichen zu kdnnen, wurde in
der nominalen Flugmission eine zusitzliche Beschrinkung vorgesehen. Diese Beschrinkung
schreibt das Einnehmen eines konstanten Bahnwinkel vor und wird ,,Equilibrium Glide (EG)* ge-
nannt. Daraus resultiert, dass der Hingewinkel in einer Hohe zwischen ca. 30 km und 80 km Werte
groBer als +37° oder kleiner als -37° (Ausnahme: ,,bank reversal®) einnechmen muss, so dass es sich
somit auch um einen Flug mit maximaler Reichweite unter Beriicksichtigung einer bestimmten Auf-
triebsreserve handelt Diese Beschrinkung ldsst sich im Widerstandsbeschleunigungs-
Geschwindigkeits-Diagramm als eine weitere zu beachtende Beschrinkung (neben Wirmefluss,
Lastfaktor und Staudruck) darstellen, wobei der Korridor zwischen Einhaltung der Wéarmefluss- und
»Equilibrium Glide (EG)*“- Beschrankung sehr schmal ist. In Bild 2.4 sind die zeitlichen Verldufe

(Gesamtflugzeit ¢ = 30.2 min) aller wichtigen Bahndaten der Referenzmission nach der von der

NASA Vorgegebegnen Flugsteuerung abgebildet, wobei die zu beachtenden Bahnbeschrinkungen
grau eingefarbt sind. Eines der entscheidenden Kriterien ist die Einhaltung des maximal zuldssigen
Wirmeflusses. Die extreme Reibung des Orbiters an den Luftmolekiilen wahrend des Wiederein-
tritts fiihrt zu einem Wirmefluss von mehr als einem Megawatt pro Quadratmeter. Der
Hitzeschutzschild fiihrt die aufgestaute Warme ab und heizt sich dabei auf. Bei Anwendung der von
der NASA vorgegebenen Flugsteuerung wird die zuldssige Warmeflussgrenze bei einem Zeitpunkt

von etwa t= 700 s erreicht.



16 KAPITEL 2 MISSIONSSICHERHEITSANALYSE

/1[0] “bank reversal”

% 10 2to[ , ]30 1%
min
[rrll//ng] - q> 120
148 1pa 1139 kW/mz| 7 [km]
15} 14. 20 -
EG<

10 60 7

5 40[ - 1139 kW/m?

0 EG<0 201/ g¢>14.4 kPa 0

0 2 4 6 Vkm/s] 0 10 20 30 0 10 20 . 30
M -] t [min]

Bild 2.4 Verlauf wichtiger Bahndaten der Referenzmission Cycle 8 mit der von der NASA vorge-

gebenen Flugsteuerung
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Bild 2.5 3D-Flugbahn der Referenzmission Cycle 8
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Die dabei entstehende Temperaturbelastung wurde als eine der Hauptgefahrenquellen identifiziert,
wie in Kapitel 2.3.3 gezeigt wird. Andere Belastungsgrenzen, wie z.B. Staudruck oder Lastvielfa-
ches, stellen fiir die Missionsvorgabe Cycle 8 keine kritischen Bahnbeschrinkungen dar. Die
Treibstoffmasse, die beim Einsatz der Lageregelungstriebwerke zur Steuerung der Lage zu Beginn
des Wiedereintritts verbraucht wird, liegt knapp iiber 10 kg. Die Heckklappenausschlidge o, und
o, verbleiben unterhalb der maximal erlaubten Oberflichentemperatur der Heckklappe (7 .. =
1750°C) und variieren am Ende der Flugbahn in einem Bereich zwischen 11° und 23°. Die Lager-
belastungen der Heckklappen M . bleiben hinsichtlich ihrer thermischen als auch strukturellen
Belastungen innerhalb der vorgegebenen Beschrinkungen. Bild 2.5 stellt die dreidimensionale Bahn
der Referenzmission dar, wobei die Darstellung des Hohenverlaufs zur besseren Veranschaulichung

im Rahmen dieser Arbeit um das Zehnfache erhoht worden ist.

2.2.4 Beschrinkungen der Referenzmission

Verschiedene Beschrinkungen der Referenzmission nach Cycle 8 sind nicht von Fluggerit (maxi-
mal zuldssiger Staudruck, maximal zuldssiger Warmefluss) oder Besatzung (maximal zuldssiger
Lastfaktor) bestimmt und bediirfen im Rahmen einer Missionssicherheitsanalyse separater Untersu-
chung. Dazu gehoren insbesondere das Einhalten des maximal zuldssigen Anstellwinkels von
o = 40° wihrend der Hyperschallphase sowie das Einhalten des zuldssigen Flugwindhidnge-
winkelbereichs, der fiir den Referenzfall, wie beschrieben, eine Sicherheitsreserve fiir nicht nomi-
nelle Bedingungen vorsieht. Beide Flugsteuerungsvorgaben wurden hauptsdchlich aufgrund der
Forderung nach Kosteneinsparung verwendet und fiihrten somit dazu, das mittlerweile veraltete
Lenkkonzept des Space Shuttle zu iibernehmen, das jedoch eine wesentlich glinstigere aerodynami-
sche Konfiguration darstellt. Untersuchungen zu alternativen Eintrittsbahnen und der Einsatz
neuartiger Lenkkonzepte [38] zeigten, dass die Erhdhung des Anstellwinkels im hypersonischen
Bereich und Vernachldssigung der Equilibrium Glide-Forderung eine signifikante Verringerung der
Wirmelasten ermoglichen, ohne die Anforderung nach gentigend hoher Querreichweiten zu verlet-
zen. Auch die dynamische Flugstabilitét fiir hohere Anstellwinkelprofile, die in der Festlegung der
Aerodynamik durch Windtunnel und CFD-Berechnungen beachtet wurde, konnte mittels Flugbahn-
simulation nachgewiesen werden. Selbst fluggerit- oder besatzungsbedingte Belastungsvorgaben
sind im Fall eines Storfallszenarios neu zu untersuchen, da bestimmte Anforderungen, wie in Kapi-
tel 2.2.1 beschrieben, abhéngig von der Risikoklasse neu definiert werden kénnen und miissen. Aus
diesem Grund werden in dieser Untersuchung Einfluss und Auswirkung von Belastungs- und
Flugsteuerungsgrenzen auf die Flugbahn bei bestimmten Storfallszenarien variiert und gesondert
untersucht.

2.2.5 Entwicklungsstand

Die im Projektverlauf auftauchenden Probleme der zunehmenden Hitzebelastungen, die von der Er-
hohung der Gesamtmasse des Fluggerits auf mittlerweile 11.56 Tonnen herriihrten, wurden mit
einer Anderung der Missionsvorgaben [111] geldst, da das Thermalschutzsystem bereits gefertigt



18 KAPITEL 2 MISSIONSSICHERHEITSANALYSE

war und keine hoheren Thermallasten tolerieren konnte. Diese Missionsvorgaben werden in [39]
ausfiihrlich beschrieben und untersucht. Betont werden muss, dass aufgrund von Anderungen an
den atmosphérischen Wiedereintrittsbedingungen, die einen mafigeblichen Einfluss auf die Grofe
der Warmelast besitzen, die Missionsvorgaben nach Cycle 9 nicht mehr reprisentativ fiir ein CRV
sind und aus diesem Grund nicht nidher untersucht wurden. Gleichzeitig zeigen diese verdnderten
Missionsvorgaben, dass wegen der erhohten Fluggerdtmasse das Thermalschutzsystem und die kri-
tischen Bereiche, wie Nasenbereich und Heckklappen, an ihren strukturellen und konfigurationellen
Limits betrieben werden miissen.

2.3 Ergebnisse aus der Gefahrenanalyse

In diesem Kapitel ist die in [24] und [121] fiir das untersuchte Fluggerét durchgefiihrte Gefahren-
analyse zusammengefasst, aus der sich die im Nachfolgenden beschriebenen Storfallszenarien
ergeben. Die Gefahrenquellen sind dabei in drei Hauptbereiche unterteilt, die sich am beschriebenen
Missionsverlauf des untersuchten Fluggerdts orientieren. Dabei ist es, wie in Kapitel 2.1.1 allge-
mein beschrieben, das Ziel, mogliche Ursachen fiir nicht nominelle Situationen (off-normal
situations kurz ONS [71]) zu evaluieren und daraus folgernd unerwiinschte Ereignisse zu beschrei-
ben. Die Verkettung solcher Ereignisse, die im Entwicklungsprozess nicht beachtet wurden, kann
zu einem Storfallszenario fithren und ist ebenfalls nachfolgend beschrieben.

2.3.1 Gefahrenquellen durch die natiirlichen Weltraumumgebung

Ist das untersuchte Fluggerdt an der Internationalen Weltraumstation angedockt, so wirken ver-
schiedenste Weltallbedingungen und Phédnomene, die z.B. in [24] und [121] beschrieben sind, auf
das Fluggeridt ein. Das Ziel einer dreijdhrigem Aufenthaltsdauer im Weltall (siehe 2.2.1) bedeutet,
dass die Systeme und Untersysteme hinsichtlich ihrer Besténdigkeit innerhalb der Weltraumumge-
bung verschirften Anforderungen geniigen und demnach entsprechend ausgelegt sein miissen.
Dabei gelten die gleichen Voraussetzungen fiir das Material und insbesondere fiir die Computersys-
teme wie bei der Internationalen Raumstation ISS, deren Gefahrenquellen in [7], [62] oder [6]
ausfiihrlich beschrieben sind. Erwdhnenswert sind dabei Gefahrenquellen, die aus der thermischen
Strahlung, dem Plasma (spacecraft charging), der ionisierenden Strahlung und den magnetischen
Stlirmen resultieren und vor allem zu Fehlschaltung und Systemausfillen der sensiblen Elektronik
des Fluggerits fiihren konnen. In Hinblick auf die Gefahrenquelle Weltraumumgebung ist beson-
ders die Gefahr der Kollision mit Kleinmeteoriten und Weltraumschrott ([7], [27]) bedeutsam, die
vor allem eine Beschddigung sowie eine Ermiidung von Oberfldchenstrukturen, einschlieBlich der
aerodynamischen Stellflachen, verursachen konnen. Die im nominellen Betrieb der ISS durchge-
fiihrten Routineliberpriifungen des Fluggerdts konnen auch z.B. auch aufgrund menschlichen
Versagens nicht alle Risiken ausschlieen. Ein weiteres Risiko geht von der Eintrittswahrschein-
lichkeit einer CRV-Mission selber aus. Wie in Kapitel 2.2.1 beschrieben, muss bei Inoperabiltit der
Weltraumstation das Fluggerit in der Lage sein, innerhalb kiirzester Zeit von der Station abzukop-
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peln. Beschiddigungen oder Degradationen, die aufgrund einer Beschiddigung der Station auch Aus-
wirkungen auf das Fluggerdt haben konnten, sind dabei nicht auszuschlieen. Zusammenfassend
kann davon ausgegangen werden, dass eine nicht vorbereitete CRV-Mission nach lingerem
Weltraumaufenthalt in einer Storfallsituation an der ISS zum groBten Risiko von nicht nominellen
Bedingungen innerhalb dieses Missionsabschnittes werden kann. Mdégliche Auswirkungen dieser
nicht nominellen Bedingungen sind in Kapitel 2.3.4 zusammengefasst.

2.3.2 Gefahrenquellen wihrend des atmosphéarischen Wiedereintritts

Eine genauere Untersuchung der oberen Atmospharenschichten (Mesosphédre und Thermosphére)
ist nur stark eingeschriankt moglich und fiihrt zu Dichteabweichungen im verwendeten Referenz-
modell. So zeigt eine Untersuchung der bisherigen Fliige des amerikanischen Space Shuttle, die als
einzige zuverlédssige Quelle dienen konnen, Erhéhungen des tatsdchlichen Dichtewertes gegeniiber
den Vorhersagen des Modells laut [42] von bis zu Ap ~19%. Die unmittelbare Folge dieser
Dichteabweichung ist eine Erhéhung des Wérmeflusses, der fiir die Referenzmission in diesen
Hohenbereichen, wie in Kapitel 2.2.3 beschrieben, bereits ein Maximum vorsieht. Weitere in den
hoheren Atmosphérenschichten vorkommende Effekte, wie z.B. leuchtende Nachtwolken, die in ei-
ner Hohe von ca. 85 km in der Mesopause zur Bildung von Eiskristallen flihren, oder Aufladungen
in groBen Hohen (Transient Luminous Events), zu denen schwach leuchtende Blitze, Red Spites,
Blue Jets oder Elves gehoren, spielen bei der Planung des Wiedereintritts des Space Shuttle nach
[42] eine Rolle, da die Ungefdhrlichkeit der Phanomene noch nicht nachgewiesen wurde. Bei der
Wiedereintrittsplanung eines CRV konnte es jedoch notwendig sein, Bereiche, in denen die be-
schriebenen Effekte auftreten konnen, zu durchfliegen ([58]). Eine weitere Gefahrenquelle wéhrend
des Wiedereintritts stellt ein verfriihter oder asymmetrischer Grenzschichtiibergang dar, der auf-
grund von lokal sich é&ndernden, temperaturbedingten Ausdehnungen der Hitzekacheln
hervorgerufen werden kann. Durch deren Hervorstehen erhdht sich die Rauhigkeit der Oberflache
des Fluggerits und fiihrt zu verstdrkten Storungen im Stromungszustand und daraus folgernd zu ei-
ner frithzeitigen, lokalen Transition mit starken Temperaturerhdhungen. Nach den heutigen
Erfahrungswerten tritt eine verfrithte Transition in 20% aller Fliige auf, und diese ist nach [42] in
60% der Fille asymmetrisch. Der vollstindige Ausfall aller Kommunikationsanlagen (Radio Black-
out), der durch eine Schicht ionisierter und jeglichen Funkverkehr verhindernder Luftmolekiile um
das Fluggerdt hervorgerufen werden kann, ist eine weitere Gefahrenquelle, wodurch die Genauig-
keit der Navigationsdaten erheblich verringern kann. In dieser Blackoutphase wird jedoch das TPS-
System mit den hochsten Temperaturen belastet, so dass Ungenauigkeiten und Fehler in der Lage-
bestimmung katastrophale Konsequenzen haben kénnen.

2.3.3 Gefahrenquellen aufgrund der Konfiguration, Mission und Systeme des
Fluggerats

Die stetige Gewichtszunahme in der Konfigurationsphase fiihrte, wie in Kapitel 2.2.3 beschrieben,
zu verringerten Sicherheitsreserven hinsichtlich der Versagenswahrscheinlichkeit des Thermal-
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schutzsystems und der Uberbeanspruchung der thermischen Klappenbelastungen. Eine entschei-
dende Rolle fiir die hohen thermischen Lasten insbesondere fiir die beweglichen Lagerkomponenten
spielt dabei die aus dem Systementwurf stammende Anordnung und Einbaulage der Heckklappe.
Im Gegensatz zum Space Shuttle-Konzept ist bei dem untersuchten Fluggerit die Heckklappe so im
Stromungsfeld angeordnet, dass zwischen der Oberseite der Heckklappe, in der das Lager und die
Verbindung zum Aktuator zur Ansteuerung der Klappe eingebaut sind (Leeseite), und der hinteren
unteren Rumpfstruktur ein Hohlraum entsteht, in dem sich beim Wiedereintritt vermehrt Plasma an-
sammeln kann. Aus diesem Grund ist flir die thermische Dichtung der zur Kraftiibertragung
notwendigen Aktuatorgewindestange noch kein bisher verwendetes Konzept geeignet, obwohl es
fiir die korrekte Funktionsweise der Heckklappe aullerordentlich wichtig wére.
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Bild 2.6 Hitzebelastung fiir o =40°, Re, = 2.0-10°, M = 6 fiir verschiedene Heckklappenaus-
schldge (Quelle: [48])

In [21] wurde von der NASA ein vollkommen neues Konzept erarbeitet, bei dessen Realisierung
unter anderem das Problem des Abnutzverhaltens des favorisierten Materials (Keramikfasern) auf-
tauchte, das zu einem kritischen Zustand fithren kann. Bei der Umstrémung der Heckklappe selber
bildet sich ein komplexes dreidimensionales Stromungsfeld aus, das hohe thermische Lasten auf-
grund von Strdmungsablosungen, Scherschichttransition, multiplen StoBprozessen, Expansion und
Beschleunigung der Stromung in den Bereichen der Heckklappenkanten und der Liicke zwischen
Rumpf und Heckklappe verursacht. Dieser komplexe aerothermodynamische Stromungszustand ist
experimentell und numerisch nur schwer zu modellieren ([48], [78] und [50]) und lasst auf einen
erhohten Unsicherheitsfaktor schlieBen. Die Ergebnisse der experimentellen Vorhersagen zeigen,
wie in Bild 2.6 fiir einen expemplarischen Lings- und Querschnitt zu sehen ist, einen deutlichen
Temperatursprung im Bereich der Heckklappenauthingung, die abhéngig vom Ausschlagwinkel der
Heckklappe ist. Damit werden die Anforderungen an die thermische Belastbarkeit der in diesem Be-
reich verwendeten und vom Ausschlagwinkel abhédngigen Keramikgleitlager nahezu voll
ausgeschopft. Aufgrund der hohen thermischen Belastungen wurden in [30] auch die beweglich
ausgelegten Heckklappenscharniere und die Anbindung an die Struktur detailliert untersucht. Fiir
den Thermalschutz des Spaltes zwischen Heckklappe und Struktur konnte keine wieder verwendba-
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re Losung gefunden werden. Dies stellt aufgrund der maximal ausgeschopften Anforderung an das
Material eine mogliche Gefahrenquelle fiir die Funktion der Heckklappe dar. Eine weitere Gefah-
renquelle bilden die zur Steuerung des Fluggerits notwendigen Sensorikdaten, die Funktion des
Bordcomputers und die Zuverldssigkeit der Bauteile. So wurden bei der Inspektion der Discovery
im Jahr 2003 leichte Korrosionserscheinungen an den Aktuatoren der Seitenruder festgestellt, die
sich auf Abnutzungserscheinungen und fehlerhaften Einbau zurilickfiihren lassen. Wie in Kapitel
2.2.2 erwéhnt, sollen durch Verwendung von bereits fiir andere Fluggerite entwickelte Untersyste-
me die Entwicklungskosten drastisch gesenket werden. Am Beispiel des im Systementwurf
verwendeten Fluglenkungsalgorithmus, der nach den gleichen Vorgaben und Gesichtspunkten wie
der des Space Shuttle arbeitet und somit, wie in Kapitel 2.2.4 beschrieben, ein vermindertes Poten-
tial an Fluglenkungsaufgaben beim verwendeten Fluggerdt ausfiihren kann, ldsst sich die
Suboptimalitdt dieser Vorgabe aufzeigen. Komponenten, die neu entwickelt wurden, wie z.B. die
hochtemperaturbelastbare Sensorik [53], Verfahren zur Luftdatenbestimmung (FADS, SIGI) [118]
und [70], wurden noch keinem vollstdndigen Wiedereintrittstest unterzogen.

2.3.4 Identifizierte Storfallszenarien

Bei der Zusammenstellung der unerwiinschten Ereignisse, die zu einem Storfallszenario fithren
konnen, wurde der ,,Bottom-Up“-Ansatz benutzt, der in Kapitel 2.1.1.1 beschrieben ist. Es lassen
sich zusitzlich verschiedene Auswirkungskategorien definieren, die eine Aussage dariiber treffen,
ob die identifizierten Gefahrenquellen und gefihrdenden Effekte direkt oder indirekt ein uner-
wiinschtes Ereignis bewirken konnen. Verldsst das Fluggerdt die Nominalflugbahn, dann steigen die
Thermalbelastungen. Dies stellt eine der indirekten Hauptauswirkungen dar, da erst als Folge dieser
Abweichung verschiedene weitere hinsichtlich der Temperaturbelastung problematische Gefahren-
quellen (Schaden durch verfrilhten oder asymmetrischen Grenzschichtiibergang, Anordnung der
Heckklappen, Versagen des Thermalsystems, Seitenruder-Strukturanbindung, Zuverlédssigkeit der
Bauteile, Suboptimalitit von Komponenten etc.) auftreten und ihrerseits Auswirkungen auf die Sys-
teme haben werden. Direkte Auswirkungen wurden dagegen zusammengefasst in den Kategorien
Beschiddigungen der Struktur des Fluggerits durch Umweltkontakt (Einschlag von Partikeln, Atmo-
sphireneffekte etc.), Beschiddigung der Bordelektronik (Beeintrachtigung der Energieversorgung,
Beeintrachtigung der elektronischen Schaltkreise und -leitungen, Einschlag von Partikeln etc.) oder
Beschéddigungen durch Abweichungen der Realitdt vom Referenzmodell (groBBe Dichteabweichun-
gen, fehlerhafte Stromungsmessungen etc.). Die nédchste Stufe der Gefahrenanalyse besteht darin,
verschiedene System- und Untersystemkomponenten zu identifizieren, die durch die aufgelisteten
gefdhrdenden Effekte beeintrdchtigt werden konnen. Eine solche Matrix (Hazard Matrix) wurde in
[24] erstellt, wobei die verschiedenen Steuerorgane des Fluggerits die Hauptsystemkomponenten
(main system zones) dieser Untersuchung darstellen. Auf der Grundlage dieser Matrix wurden Er-
eignisketten und Storfallszenarien entwickelt, die bei einem oder mehreren unvorhergesehenen
Ereignissen auftreten kénnen. Bild 2.7 zeigt einen Uberblick iiber die einzelnen identifizierten Stor-
fallszenarien. Dabei sind die untersuchten Storfallszenarien grau unterlegt. Wie in Kapitel 2.1.1.2
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beschrieben, wurden Storfallszenarien mit der Risikoklasse 1 - 2 zur Analyse herangezogen. Stor-
fallszenarien mit der Risikoklasse 3 und 4, wie z.B. ,,Verlust einer Heckklappe* (Folge von Bruch
oder Zerstorung der Fiihrungsstange und der Lager), ,,Heckklappe folgt den aerodynamischen Kraf-
ten* (Folge von Bruch der Fiihrungsstange) wurden nicht untersucht.

untersuchte Hauptsystemkomponenten:

Heckklappe Seitenruder Lageregelungs-
triebwerke
identifizierte Storfallszenarien:
Verformung unter Blockieren / Arretieren | Reduktion der Effektivitét
mechanischer Last des Seitenruders der Triebwerke
Verformung der kalten eingeschrénkte Verlust / Zerstdrung eines
Struktur Beweglichkeit Triebwerks
Blockieren / Arreticren der Beschédigung der Verlust / Zerstorung
Heckklappe Aktuatorverbindung mehrerer Triebwerke
eingeschrinkte _ thermale Verlust aller Triebwerke
Beweglichkeit Uberbeanspruchung durch Tankleck
Effizienzverlust einer Verformung der kalten | Fehler in der Ansteuerung
Heckklappe Struktur der Triebwerke
folgt aerodynamischen folgt acrodynamischen | Fehler an der Triebwerks-
Kriften Kréften ventilsteuerung

Bild 2.7 Zusammenfassung der identifizierten Storfallszenarien

Die Moglichkeit, dass gleichzeitig oder in zeitlicher Abfolge mehr als nur ein Storfallszenario auf-
treten kann, ist im Rahmen dieser Untersuchung ausgeschlossen. Dazu gehoren auch diejenigen
Storfallszenarien, die den Einsatz eines redundanten Systems erforderlich machen. Beispiele hierfiir
sind das Storfallszenario ,,Komplettausfall GNC* (Risikoklasse 4 ohne redundante Flight Compu-
ter) oder alle Storfallszenarien, die den Ausfall bzw. das Versagen eines oder mehrerer
Lageregelungstriebwerke betreffen. Grund fiir die notwendige redundante Auslegung der Lagerege-
lungstriebwerke ist die Tatsache, dass bei einem Storfall zu Beginn des Wiedereintritts die
aerodynamischen Stellflichen, die die Steuerung des Fluggerits iibernehmen konnten, noch keine
geniigend hohe Wirksamkeit besitzen. Alle anderen identifizierten Storfallszenarien bieten die
Moglichkeit, mit Hilfe von Bahnoptimierungen die Missionssicherheit zu erhéhen. Ausgewéhlt und
im Rahmen dieser Arbeit detailliert untersucht wurden nur die kritischsten Fille (worst case-
Analyse), da deren Losung auch die nachfolgend erwihnten Storfallszenarien abdeckt. Dies gilt z.B.
fiir das Storfallszenario ,,eingeschriankte Heckklappenstellung®, da die Optimalbahnen, die fiir das
Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe® ermittelt werden, auch fiir diesen Fall, der eine geringere
Risikoklasse darstellt, angewendet werden konnen. Gleiches gilt auch fiir das Storfallszenario ,,ein-
geschriankter Seitenruderausschlag®. Noch geringer sind die Auswirkungen beim Storfallszenario
,Effizienzverlust eines Seitenruders®, weil ein degradiertes Seitenruder nur eine geringe Verdnde-
rung der Aerodynamik zur Folge hat.
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2.3.5 Untersuchte Storfallszenarien

Die in Kapitel 2.1.3 definierte Strategie beim Auftreten von Storfallszenarien ermoglicht eine opti-
male Reaktion seitens der Flugsteuerung. Da eine vollstindige Untersuchung aller
Storfallzeitpunkte nicht moglich ist, werden Storfallzeitpunkte exemplarisch fiir gefédhrliche Missi-
onsphasen ausgewdhlt. In den folgenden Abschnitten werden fiir die untersuchten Storfallszenarien
die moglichen unerwarteten Ereignisse, die Auswirkungen auf die Referenzmission und die neu de-
finierten Belastungsgrenzen beschrieben und in eine Risikoklasse eingeteilt.

2.3.5.1 Mogliche Storfallzeitpunkte

Im Folgenden werden die ausgewdhlten und untersuchten Storfallzeitpunkte beschrieben.

Storfallzeitpunkt: Beschreibung des Missionszustands:

Lsinan = 0 8 (ED) Erster Einfluss durch die Atmosphére

tsisan = 100's Beginn der Heckklappenaktivititen

s = 300's Ende des Einsatz“es der Roll- und Nicklageregelungstriebwerke / ers-
: ter ,,roll reversal

Lsisan = 900's Erstes Maximum des Wirmeflusses

Lsiingant = 700 s Maximaler Warmefluss (Nasentemperatur: ~2000 K)

Lsiingant = 1000 s Ende der durch den maximalen Warmefluss bestimmten Phase

Lo = 13008 Beginn der durch den maximalen Staudruck bestimmten Phase

Lo = 15608 Beginn des Finsatzes der Seitenruder (M = 6)

Tabelle 2.2 Beschreibung mdoglicher Storfallzeitpunkte

Dabei wurden insbesondere Storfallzeitpunkte ausgewéhlt, die exemplarisch entweder den Zeit-
punkt des ersten Einsatzes der aerodynamischen Stellflichen beschreiben oder stellvertretend fiir
extreme thermische und strukturelle Belastung wéhrend der Wiedereintrittsphase stehen. In Tabelle
2.2 sind die identifizierten Storfallzeitpunkte und die dazugehorige kurze Beschreibung des Missi-
onszustands zusammengefasst.

2.3.5.2 Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe*

Eine blockierte Heckklappe wird im Rahmen dieser Arbeit mit J,,, bezeichnet. Nachfolgend sind
die unerwarteten Hauptauswirkungen aufgelistet, die beim Auftreten des Storfallszenarios ,,blo-
ckierte Heckklappe* identifiziert wurden:
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= Beschddigung (Biegen, Anbrechen, Knicken, etc.) der metallischen Aktuatorgewindestange
(EMA Rod)

= Verklemmung der teleskopischen Isolation der Aktuatorverbindungsstange

= Beschidigung (teilweiser Bruch, Festfahren, Klemmen, Umformung) eines Aktuatorgleitlagers
(EMA Bearing) oder Beschddigung (Bruch, Festfahren, Klemmen, Umformung) eines Gelenk-
gleitlagers (Hinge Bearing)

= Ausfall des Aktuators (Schaden an der Batterie, Stromversorgung oder - zuleitungen etc.)

Dieses Storfallszenario wurde hinsichtlich der moglichen identifizierten Gefahrenquellen (Orbit,
Wiedereintritt beschrinkt auf die heile Phase) in einem Zeitraum vom Missionsbeginn (Abkopp-
lungssequenz von der Raumstation / vom Space Shuttle) bis zu einer Wiedereintrittszeit von 1000 s
(Ende der durch den maximal zuldssigen Warmefluss beschriankten Phase) untersucht.
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Bild 2.8 Auswirkungen des Storfallszenarios ,,blockierte Heckklappe* fiir verschiedene Storfall-
zeitpunkte

In Bild 2.8 werden die Auswirkung dieses Storfallszenarios ohne entsprechende Anpassung der
Flugbahn und der Flugregel- und Fluglenkalgorithmen am Beispiel einer rechten blockierten Heck-
klappe &, = 17° zu zwei verschiedenen Storfallzeitpunkten veranschaulicht. Nach nur sehr kurzer
Zeit nach Blockierung der Heckklappe konnen die zur Einhaltung der kommandierten Flugbahn be-
notigten Momente nicht mehr aufgebracht werden, was zu einem unkontrollierbaren Flugzustand
(Aufschwingen des Anstellwinkels) fiihrt. Dies hat zur Folge, dass wegen der erhohten thermischen
Lasten (Schiebewinkel) die strukturelle Integritit des Fluggeréts zerstort wird, was gleichbedeutend
mit dem Totalverlust der Crew sowie des Fluggerits ist. Die maximal zuldssige Oberfldchentempe-
ratur Ty, . und Lagerscharniermoment A, .. der Heckklappen werden dabei nicht verletzt.
Untersuchungen im Rahmen von [24] und [63] ergaben, dass jegliche Art der Blockierung einer
Heckklappe zu allen untersuchten Storfallzeitpunkten ohne geeignetes Lenk- und Regelkonzept und
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Ausnutzung der Lageregelungstriebwerke zum Totalverlust des Fluggerits fiihrt. Aufgrund dessen,
das es sich bei der Heckklappe um eine nicht redundante aerodynamische Stellflache handelt, wird
dieses Storfallszenario in die Risikoklasse 2 bis 3 in Abhdngigkeit der blockierten Klappenstellung
eingestuft.

Die Zielsetzung der verbleibenden Mission muss die sichere Riickkehr zur Erde sein. Aufgrund der
katastrophalen Auswirkungen dieses Storfallszenarios muss dabei auch eine Missachtung des Wi-
derverwendungsaspekts in Kauf genommen werden, da nach Aussage von [98] eine Erhéhung des
maximal zuldssigen Wérmeflusses und der Wérmelast bis zu 10% moglich ist, ohne die Struktur des
Fluggerits entscheidend zu beschadigen. Auch die notwendige Erhhung der die Flugsteuerung be-
schrinkenden Parameter (siche Kapitel 2.2.4) ist auf die kritischen Auswirkungen dieses
Storfallszenarios zuriickzufiihren. In Tabelle 2.3 sind die verdnderten Missionsbeschrinkungen auf-
gefiihrt, die fiir die Untersuchung dieses Storfallszenarios herangezogen wurden.

max. Anstellwinkel «,,, [°] 55 Erhéhung um 27.2%
max. Wirmelast g, ... [MJ/m?] 1350.0 | Erhohung um 3.7%
max. Staudruck g, . [Pa] 14396 | keine Verdnderung
max. Wirmefluss g, [kW/m?] 1250.0 | Erhohung um 8.8%
max. Lastfaktor n,,, [-] 3 Erhéhung um 16.6%

Tabelle 2.3 Beschriankungen fiir das Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe*

2.3.5.3 Storfallszenario ,,Effizienzverlust einer Heckklappe“

Die wichtigsten unerwarteten Hauptauswirkungen, die beim Eintreten des Storfallszenarios ,,Effi-
zienzverlust einer Heckklappe* identifiziert wurden, sind folgende:

= Lokaler Materialschaden, verursacht durch Weltraumschrott (Space Debris) am Heckklappen-
Seitensteg, fiihrt bei spéterer Hitzebelastung zu einem lokalen Durchbrand.

= Beschidigung der luvseitigen Anstromfldche (Membran) in einer Kammer (durch fehlerhaften,
lokal zerstorten oder iiberbeanspruchten Oxidationsschutz mit der Folge der erhohten aktiven
Oxidation, Materialfehler).

=  Durch- oder Abreilen einer Membran in einer Kammer (hochste Wahrscheinlichkeit bei den
hinteren innen und aullen gelegenen Ecken der Heckklappe, da hier die hdchsten thermischen
und mechanischen Belastungen angreifen).

=  Verformung der Struktur / Schwichung der Struktur durch lokalen Abbrand der Fasern / erhohte

thermische oder mechanische Beanspruchung.
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= Schmelzen der Struktur (innen- und aussenliegende Ecken der Heckklappe) mit Verringerung

der Steifigkeit (erhohte Durchbiegung)

Das Eintreten dieses Storfallszenarios wurde von einem Wiedereintrittszeitpunkt ab 7= 300 s (Be-
ginn der durch den maximal zuldssigen Warmefluss beschriankten Phase) bis = 1300 s (Anfang der
durch den maximal zulédssigen Staudruck beschriankten Phase) untersucht. Das Eintreten eines der-
artigen Storfallszenarios ist im Orbit moglich (Space Debris), kann jedoch aufgrund der geringen
GroBe (mittlere FragmentgroBe: 1 mm bis zu 50 mm Durchmesser) nur sehr schwer erkannt wer-

den.
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Bild 2.9 Auswirkungen des Storfallszenarios ,,Effizienzverlust einer Klappe*

In Bild 2.9 wird die Auswirkung dieses Storfallszenarios ohne entsprechende Anpassung der Flug-
bahn und der Flugregel- und Fluglenkungsalgorithmen am Beispiel einer linken degradierten
Heckklappe fur den Fall 4 (vgl. Kapitel 3.1.2.3) zu einem Storfalleintrittszeitpunkt #g,;.,, =500 s
veranschaulicht. Um der verringerten aerodynamischen Wirksamkeit der degradierten Heckklappe
entgegenzuwirken, muss der Ausschlag dieser Heckklappe erhoht werden. Dabei nimmt die Gefahr
einer weiteren Degradation wegen der stirkeren thermischen Belastung zu. Die thermische Belas-
tung der beschiadigten Heckklappe iibersteigt somit die nominell zugelassene Belastung, was sich an
> 1750 °C zeigt. Auch der sich einstel-
lende unsymmetrische Flugzustand aufgrund der unterschiedlich wirkenden Widerstinde auf beiden

der Verletzung der thermischen Maximalbelastung T ...
Seiten des Fluggerits kann zu unerwiinschten thermischen Mehrbelastungen fiihren. Spitere Stor-
fallzeitpunkte sind aufgrund der kiirzeren Uberlastungszeitdauer als weniger kritisch einzustufen.
Das Erreichen des Landeplatzes sowie andere Belastungsbeschrinkungen werden jedoch in diesem
Storfallszenario nicht beeinflusst.

Zielsetzung bei der Untersuchung dieses Storfallszenarios ist eine Minimierung der thermischen
Belastung fiir die degradierte Heckklappe, wobei vorausgesetzt wird, dass eine Absenkung der Ma-
ximaltemperatur der degradierten Klappe zwischen 8 % und 10 % gegeniiber dem Referenzfall
(Tgp e = 1750 °C auf Ty, .= 1610 °C - 1575 °C) keine weitere Degradation der beschédigten
Heckklappe verursacht. Dieses Storfallszenario wird in die Risikoklasse 2 eingestuft, da eine Kom-
bination aus gednderter Flugbahn und Anpassung der Momentenverteilung innerhalb des
Flugregelalgorithmus die Moglichkeit bietet, die thermische Belastung der beschidigten Heckklap-
pe in diesem Storfallszenario zu senken. Um das Risiko einer weiteren Degradation der Heckklappe
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zu vermeiden, werden auch die Auswirkungen einer Verringerung des maximal zuldssigen Wéarme-
flusses und der maximal zuldssigen Wérmelast untersucht. In Tabelle 2.4 sind die verdnderten
Missionsbeschrankungen aufgefiihrt, die fiir die Untersuchung dieses Storfallszenarios herangezo-
gen wurden. Der maximal zuldssige Anstellwinkel wird aufgrund der Risikoklasse auf «,, = 50°

gesetzt, um tiiber eine grofere Sicherheitsreserve bei der Reaktion auf Storeinfliisse und Modellun-
sicherheiten zu verfiigen.

max. Anstellwinkel ¢, [°] 50 Erhéhung um 25%
max. Wirmelast g, .. [MJ/m?] 1200.0 | Verringerung um 4.2%
max. Staudruck ¢, [Pa] 14396 | keine Verdnderung
max. Warmefluss ¢, [kW/m?] 1100.0 | Verringerung um 3.5%
max. Lastfaktor n,_ [-] 2.5 keine Verdnderung

Tabelle 2.4 Beschrinkungen fiir das Storfallszenario ,,Effizienzverlust einer Heckklappe*

2.3.5.4 Storfallszenario ,,blockiertes Seitenruder*

Ein blockiertes Seitenruder wird im Rahmen dieser Arbeit mit o, ,,. bezeichnet. Im Folgenden
sind die unerwarteten Auswirkungen beschrieben, die beim Eintreten des Storfallszenarios ,,blo-
ckiertes Seitenruder* identifiziert wurden:

* Bei Abkiihlung Verformung des Lagers mit vorangegangener thermischer Uberbeanspruchung
des Gelenklagers

= Beschiddigung (teilweiser Bruch, Festfahren, Klemmen, Umformung) eines Gelenklagers (Rud-
der Bearing)

= Ausfall des Seitenruderaktuators (Schaden an der Batterie, Stromversorgung oder - zuleitungen
etc.)

= Beschiddigung (Biegen, Anbrechen, Knicken etc.) der Seitenruderaktuatorenverbindung

Das Eintreten dieses Storfallszenarios ist ab einem Wiedereintrittszeitpunkt von #= 1300 s (Beginn
der durch den maximal zuldssigen Staudruck beschridnkten Phase) bis zum Erreichen des Fall-
schirmausschusses zu untersuchen. Ein Verlust an Seitenruderfliche wegen thermischer
Uberlastung ist nur sehr unwahrscheinlich, da sich das Seitenruder nicht direkt in der heien Um-
stromung befindet. In Bild 2.10 werden Flugbahnen zu dem nominellen Landeplatz Coober Pedy in
Australien fiir dieses Storfallszenarios ohne entsprechende Anpassung der Flugbahn und der Flug-
regel- und Fluglenkungsalgorithmen am Beispiel verschiedener Blockierungsstellungen zum
Storfalleintrittszeitpunkt 7y, ., = 1300 s gezeigt. Die aufgrund des blockierten Seitenruders zusétz-
lich wirkenden Momente konnen durch einen entsprechenden differentiellen Ausschlag der
Heckklappen ausgeglichen werden. Bei Erreichen einer Flugmachzahl von M = 6 wird der Aus-
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schlag des verbleibenden Seitenruders genutzt, um die Gier- und Rollmomente auszugleichen.
Durch den gegensinnigen Ausschlag der Seitenruder (Luftbremse) verdndern sich jedoch Auftrieb
und Widerstand des Fluggerits, die eine geringe Abweichung vom Landeplatz zur Folge haben. Die
mechanische Lagerbelastung fiir rechte funktionstiichtige Seitenruder bei einer positiven Blockie-
rung des linken Seitenruders erreicht beim Machdurchgang nahezu die maximale
Belastungsbeschriankung und gefdhrdet somit die hintere Rumpfstruktur. Dieses Storfallszenario
wird in die Risikoklasse 1 - 2 eingestuft, da mit einer Kombination aus geénderter Flugbahn und
Anpassung der Momentenverteilung innerhalb des Flugregelalgorithmus die Moglichkeit gegeben
ist, die Auswirkungen dieses Storfallszenarios zu kontrollieren. Die Mission kann aber nicht, wie
beschrieben, unverdndert fortgesetzt werden.

= == = =

Linguri— 1 §6 0s

Coober Pedy

Bild 2.10 3D-Flugbahn bei dem Storfallszenario ,,blockiertes Seitenruder*

2.4 Fehlerdetektion und -identifikation

Um auf eine mogliche Degradation einer Stellfliche in entsprechender Form reagieren zu konnen,
muss das autonome Flugregelungs- und Fluglenkungssystem Informationen iiber die Art und Stérke
der Degradationen besitzen. Diese konnen teilweise aus dem Health Monitoring System, das eine
groBe Bedeutung fiir zukiinftige Raumtransportsysteme haben wird, oder von geeigneten Sensoren,
die an den Aktuatoren der aerodynamischen Stellflichen angebracht werden, stammen. Eine weitere
Mbglichkeit stellen fortschrittliche Fehlerdetektions- und —identifikationsmethoden dar, die nur An-
derungen an der Software des Bordrechners bendtigen und somit keiner kostenintensiven
Erweiterung der Hardware bediirfen. Auf dem Gebiet von Degradationen der aerodynamischen
Steuerungen ([97]) oder von Ausfillen der Lageregelungstriebwerke ([120], [1]) wurde in den letz-
ten Jahren intensiv geforscht. Durch Beriicksichtigung einer weiteren kurzen Identifikationsphase
ist es moglich, eine Aussage iiber die Stirke der Degradation zu treffen, deren Giite im Falle eines
Sensorfehlers oder Ausfalls von entscheidender Bedeutung fiir die Sicherheit der verbleibenden
Mission ist. Fiir die betrachteten Storfallszenarien kann nur teilweise eine Aussage iiber die geeig-
nete Auswahl an Sensorik und iiber deren Stirke gemacht werden, da z.B. ein Effizienzverlust einer
der Heckklappen tiberhaupt nicht iiber die Sensorik erfasst werden kann.
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In [122], [103] und [57] wurde ein mdgliches Fehlerdetektions- und Fehleridendifikationsmodell fiir
das untersuchte Fluggerit erstellt und untersucht. Dabei konnte erfolgreich der Anforderung ent-
sprochen werden, innerhalb kiirzester Zeit (2 bis maximal 20 Sekunden) das jeweilige
Storfallszenario erkennen und iiber die Stirke der Degradation eine detaillierte Aussage machen zu
konnen.

2.5 Zusammenfassung

Storfallszenarien, die eine Degradation der Steuerorgane zur Folge haben, wurden bei der Durch-
fiihrung der Gefahrenanalyse systematisch identifiziert und klassifiziert. Untersuchungspotential
bieten die identifizierten Storfallszenarien, die mit Hilfe von optimalen alternativen Flugbahnen und
angepassten Flugregel- und Fluglenkungsalgorithmen einen sicheren Wiedereintritt ermoglichen.
Dies soll im weiteren Verlauf der Arbeit gezeigt werden. Die Optimierung derartiger Flugbahnen
mit spezifisch definierten Zielfunktionen steht dabei im Vordergrund.



Kapitel 3 Flugmechanische Modellierung

Um Storfallszenarien, die bei einem im Wiedereintritt befindlichen Fluggerit auftreten konnen, rea-
listisch beschreiben zu konnen, ist es notwendig, eine komplexe Modellierung aller physikalisch
einwirkenden Faktoren zu erstellen. Hierbei miissen Fluggerit, Flugsteuerung, Umwelt und Flug-
dynamik in geniigend hoher Genauigkeit durch numerische Beschreibungsmodelle abgebildet

werden.

In diesem Kapitel wird zunichst das untersuchte Fluggerit vorgestellt. Von grundsitzlicher Bedeu-
tung ist eine moglichst genaue aerodynamische Datenbasis, um mdgliche Storfdlle aufgrund
degradierter Stellflichen untersuchen zu koénnen. Im Anschluss werden alle physikalisch im Wie-
dereintritt ausschlaggebenden Beschrankungen aufgefiihrt sowie die Modellierung der Erdform und
der Atmosphire behandelt. AbschlieBend wird das dynamische Modell, in dem alle anderen Model-
le eingebettet sind, vorgestellt. Es hat eine zentrale Bedeutung, um die Bewegung des Fluggerits in
allen Freiheitsgraden nachzubilden und realistische Optimierungsergebnisse zu erhalten.

3.1 Fluggerit

Bei dem untersuchten Fluggerét handelt es sich, wie in Kapitel 2.2.2 beschrieben, um den wieder
verwendbaren Erprobungstrager X-38, der die kritische Technologie Wiedereintritt demonstrieren
soll. In Tabelle 3.1 zusammengefasst sind wichtige Fluggerdtdaten der Konfiguration V201, die fiir
diese Untersuchung verwendet wurden und von der NASA [19], ESA [36], [37], [108] und dem
DLR [61] genauer spezifiziert sind. Die Aerodynamik des Fluggerits wird in Lings- und Seitenbe-
wegungsanteilen aufgegliedert und ausfiihrlich beschrieben. Da ein Hauptanliegen dieser Arbeit
darin besteht, die Auswirkung degradierter Stellflichen auf die Flugbahn zu untersuchen, wird bei
der Beschreibung der Abmessungen und der physikalischen Begrenzungen zwischen dem Auf-
triebskorper und den aerodynamischen Stellflichen des Fluggerits unterschieden.

3.1.1 Abmessungen

Das Fluggerit X-38 ist ein so genannter Auftriebskorper (Lifting Body), dessen Besonderheiten in
Kapitel 2.2.1 angesprochen wurden. Nachfolgend werden fiir die Modellierung des Fluggerits
wichtige Daten aufgezeigt.

30
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3.1.1.1 Auftriebskorper

In Tabelle 3.1 sind wichtige Daten des Fluggerits zusammengefasst.

Geometrie des Auftriebskdrpers

Lange /.. [m] 8.63
Breite (max.) by, .. [m] 3.65
Hohe (max.) 4, .. [m] 2.01
Nasenradius Ty e [m] 0.37
Masse m, [kg] 11340
Gesamtmasse im Orbit my,, ;poper [kg] 14062

Tabelle 3.1 Daten von X-38 V 201

3.1.1.2 Stellflichen

31

Die geometrischen Abmessungen und physikalischen Belastungsgrenzen der Heckklappen und der
Seitenruder sind in Tabelle 3.3 und in Tabelle 3.2 angegeben. In Bild 3.1 ist eine der beiden Heck-

klappen mit einer Vergroferung des Lagerautbaus abgebildet.

Heckklappe

Flache S, [m?]

1.872

Breite b, [m]

1.185

Léinge /. [m]

1.579

Ausschlagsbereich [°] 0-45

Maximales Lagerscharniermoment M ;. . [Nm] 25880
Maximale Oberfliachentemperatur 75, .. [°C] 1750
Maximaler dynamischer Druck ¢, .. [kPa] 18.5
Maximale Anzahl an Zyklen [-] 760
Maximaler integraler Ausschlag [°] 3760
Abstand x, - Angriffspunkt Heckklappe: x,, [m] 2.764
Abstand y, - Angriffspunkt Heckklappe: y,, [m] + 0.795

Tabelle 3.2 Abmessungen und Belastungsgrenzen der Heckklappe
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Struktur
., Aktuator / -stange

Heckklappe Gleitlager

Bild 3.1 3D-Zeichnungen der Heckklappe mit Aktuator- und Gelenkgleitlager

Seitenruder
Referenzfliche S, [m?] 0.66
Referenzlidnge /, [m] 0.98
Ausschlagsbereich [°] -12-12
Maximales Lagerscharniermoment M .. [Nm] 3901

Tabelle 3.3 Abmessungen und Belastungsgrenzen der Seitenruder

Wie in Kapitel 2.2 beschrieben, besitzt die X-38 zwei paarweise angeordnete Steuerorgane, die fol-
gende Funktionen erfiillen. Dies sind die an der Unterseite des Fluggerits angebrachten
Heckklappen sowie die an der Oberseite der zwei vertikalen Finnen angebrachten Seitenruder bzw.
Bremsklappen. In Bild 3.1 sind die Definitionen ihrer Ausschlagsrichtungen zu sehen.

"0, (s 0 o TOp, fﬁ»’f?
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N M
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Bild 3.2 Definition der Seitenruder-, Bremsklappen- und Heckklappen-Ausschlagsrichtung

Der gleichsinnige Ausschlag der beiden Heckklappen wird zu einem Hohenruderausschlag gemit-
telt:
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5, = SatOa 3.1)
2
Ein differentieller Ausschlag (Roll - und Giermomentenerzeuger) ergibt sich zu:
0, -0
5 — el eR 32
= (32)
In gleicher Weise ergibt sich der Gesamtstellung des Seitenruders:
o, = M (3.3)
2
Die Bremsklappenstellung errechnet sich analog wie folgt:
Sy = @ (3.4)

Dabei ist eine positive Bremsklappenstellung als eine nach aussen gerichtete Stellung der beiden
Seitenruder definiert.

3.1.2 Aerodynamik

Aerodynamische Reaktionen liefern einen maBigeblichen Beitrag zu den an einem Fluggerit wir-
kenden Kriften und Momenten. Davon sind Flugleistungen und Flugdynamik wesentlich
beeinflusst. Es besteht ein komplexer Zusammenhang zwischen dem geometrischen Aufbau und
den damit wirkenden aerodynamischen Kréften und Momenten, die die Flugbewegung des Gesamt-
systems verdndern. Die aerodynamische Modellierung der X-38 erfolgt anhand von Datensitzen,
welche in Windkanaluntersuchungen von Dassault-Aviation [65] ermittelt und zur Verfiigung ge-
stellt wurden. Die Definition der jeweils positiv definierten Kraft- und Momentenbeiwerte im
fahrzeugfesten Koordinatensystem ist in Bild 3.3 zu sehen.

Bild 3.3 Definition der Kraft- und Momentenbeiwerte im fahrzeugfesten Koordinatensystem
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Die zur Berechnung der Aerodynamik notwendigen aerodynamischen Referenzdaten, bezogen auf
das aerodynamische Koordinatensystem, sind in Tabelle 3.4 aufgefiihrt.

Aerodynamische Referenzgroflen

Referenzflache S, [m?] 22.7
Referenzlénge / u [m] 8.43
Halbspannweite » [m] 3.05

Tabelle 3.4 Aerodynamische Referenzdaten

Bei einem Storfallszenario, das von einem degradierten Steuerorgan verursacht wird, ist der damit
verbundene Einfluss auf die aerodynamischen Krifte und Momente in longitudinalen (Lingsbewe-
gung) und lateralen (Seitenbewegung) Anteilen von entscheidender Bedeutung fiir die Auswertung
der Zielfunktion. Die longitudinalen Anteile entsprechen der Kraftkomponente in der vertikalen
Bahnebene rechtwinklig zur Anstroémung (Auftrieb), einer Kraftkomponente in selbiger Bahnebene
in Richtung der Anstromung (Widerstand) und dem wirkenden Nickmoment. Die lateralen Anteile
bestehen aus der Seitenkraft sowie dem Roll- und Giermoment. Diese Anteile werden in Form von
dimensionslosen Beiwerten und Derivativen angegeben, welche auf den Anstellwinkel «, den
Schiebewinkel g, die Stellflichenausschldge J,,6,,0,und 6, die Geschwindigkeit V', die Dreh-
raten p,qoder r (Stabilititsderivative) und die Referenzlédnge /, bezogen werden kdonnen.

3.1.2.1 Aerodynamische Beiwerte der Lingsbewegung

Bei der Generierung des aerodynamischen Datensatzes wurde ein in Bild 3.4 gezeigter « — M Be-
reich anhand von Messreihen in Windkanaluntersuchungen abgedeckt. Darin ist die
Referenzflugbahn der X-38 nach NASA Cycle 8 enthalten, die in Kapitel 2.2.3 ausfiihrlich analy-
siert wurde. Es zeigt sich deutlich, dass aerodynamische Daten fiir ein weites Spektrum an
unterschiedlichen @ — M Kombinationen erstellt wurden. Fiir diesen o — M Bereich wurden in
[31] Untersuchungen zur statischen Stabilitit und Trimmbarkeit des Fluggerits durchgefiihrt. Bei
der Erstellung der aerodynamischen Beiwerte der Lingsbewegung wurden Schiebewinkel f,
Seitenruderausschlag 6, und Ausschlag der Rollmomentenerzeuger o, zu Null gesetzt.

Trimmung

Stationér getrimmt ist das Fluggerdt fiir solche Heckklappenstellungen (6,,,6,, = J,,), bei denen
kein Nickmoment beziiglich des Momentenbezugpunkts auftritt (C, = 0). Zur Bestimmung der
Trimmzustinde wurde der in [76] entwickelte und verifizierte Algorithmus verwendet. Fiir den
Machzahlbereich liber M > 6 stellt sich ein statisch stabiler und trimmbarer Bereich fiir einen An-
stellwinkelbereich von 20° <o < 55° ein. Fiir den Machzahlbereich M < 5 verdndert sich dieser

Bereich auf 0° <a < 40°. Dabei konnte statische Trimmbarkeit fiir jede @ — M Kombination in-
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nerhalb des untersuchten Trimmbereichs in [31] fiir den untersuchten Schwerpunkt nachgewiesen
werden. Der daraus iiber den gesamten erfliegbaren o — M Bereich erzeugte aerodynamische Da-
tensatz filir den getrimmten stationdren Zustand wurde in die Optimierungsumgebung eingefiigt. Der
Vorteil dieser Implementierung ist, dass die Kraft- und Momentenbeiwerte nicht mehr vom Heck-
klappenausschlag abhingig sind. Dadurch ist es moglich, verschiedene Wiedereintrittsflugbahnen
im getrimmten Zustand mit unterschiedlichen Anstellwinkelprofilen zu untersuchen.
a[’]
60 nicht trimmbar

50
40
30
20 S
10 '

nicht trimmbar
5 10 15 20 25
MI-]
Bild 3.4 Trimmbarkeitsbereich

Die aerodynamische Datenbasis wurde auf der Grundlage von Datenfeldern mit Hilfe eines Appro-
ximationsverfahrens in Abhédngigkeit von Anstellwinkel ¢ und Machzahl M mehrfach stetig
differenzierbar modelliert. Um eine mdglichst gute Approximation dieser Daten zu erreichen, wur-
den Datenfelder fiir den Trans-, Uber- und Hyperschall erstellt, wobei mit Hilfe linearer
Interpolation der Ubergangsbereich abgedeckt wird. Bei der Berechnung der getrimmten Heckklap-
penstellung o, des Fluggerits muss ab M < 6 der Einfluss eines Bremsklappenausschlags
beriicksichtigt werden:

e

5@1 (a’M) = 5@1,5#,:() (a’M)+ Aé‘etﬁsb (a’M) é‘sb 05 < M < 6 '

§et(a9M) = 5 z,gl‘vh:()(asM) 6 < M S 28 (3 5)

S,y [rad] Oy [rad] ‘ S, [rad]
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Bild 3.5 Trimmheckklappenausschlag o, _, (a,M ) fiir den Flugbereich: 0.5 <M < 28

0.2
5 6 10~

Bild 3.5 zeigt den Verlauf der Trimmheckklappenausschlédge fiir den gesamten Flugbereich. Im Hy-
perschall weist der getrimmte Heckklappenausschlag eine nahezu lineare Abhingigkeit vom
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Anstellwinkel « auf. Der Effekt der Machzahl-Unabhéngigkeit ist in diesem Bereich deutlich zu
sehen. Im Transschallbereich ist der fiir solche Fluggeritskonfigurationen typische notwendige
Ausschlag der Trimmstellung zu erkennen. Die Auswirkungen eines Bremsklappenausschlages sind
wegen der Symmetrie nur fiir die longitudinal wirkenden Krifte und Momente von Bedeutung und
werden liber zusitzliche, vom Bremsklappenausschlag abhéngige Beiwerte erfasst. In Bild 3.6 sind
die Beiwertsinkremente, die den getrimmten Heckklappenausschlag verdndern, fiir die nach innen
und nach auflen maximal zuldssigen Ausschlagstellung (o, ==+ 12°) gezeigt. Insbesondere bei klei-
nen Anstellwinkeln ist der Einfluss eines groen Bremsklappenausschlages deutlich bemerkbar und
verursacht bei nach innen ausgeschlagener Bremsklappe eine Erhéhung der Trimmstellung.

A5, [1/1ad] &= -12° Adus,, [1/rad] §,=12°
a=10° 0.1
0.2 0
-0.1
0 -0.2
0.3
-0.2 -0.4
0 1 2 3 4 5 6 0 1 2 3 4 5

Bild 3.6 Getrimmtes Heckklappenausschlagssinkrement AS,,; (a,M ) infolge eines Bremsklap-
penausschlags fiir den Flugbereich: 0.5 <M < 6

Auftriebsbeiwert

In gleicher Weise werden die aerodynamischen Beiwerte fiir den Auftrieb und Widerstand des
Fluggerits angegeben. Dabei kann der bremsklappenabhéngige und -unabhédngige Anteil am Auf-
trieb durch

A= (CA,(;\,,,zo(asM)"' ACAJT,] (aaM)5sb)quef (3.6)

bestimmt werden.

c,[-]
0.8
0.6
0.4

Bild 3.7 Auftriebsbeiwert C, 5 _, (e, M) fiir den Flugbereich: 0.5 < M < 28
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Der Auftriebsbeiwert ist fiir den Trans-, Uber- und Hyperschallflugbereich in Bild 3.7 dargestellt.
Die Auftriebsbeiwerte, denen bei der Flugbahnoptimierung entscheidende Bedeutung hinsichtlich
der Missionsplanung (Landeorte, Seitenreichweite) zukommt, zeigen eine dhnliche Charakteristik
wie die beschriebene getrimmte Heckklappenstellung. Dabei zeigt sich eine quasi-lineare Abhén-
gigkeit vom Anstellwinkel « . Global betrachtet hat das Fluggerét je nach Grof3e des Anstellwinkels
ein Auftriebswiderstandsverhéltnis A/ W von ca. 0.9 bis 0.95 im Hyperschallflugbereich (a = 40°)
und bis ca. 1.3 im Unterschallbereich (« = 10°). Die aerodynamische Giite ist damit deutlich un-
giinstiger als jene des gefliigelten Space Shuttle Orbiters, dessen vergleichbare Werte ca. 1.2 bzw. 4
betragen. Der Einfluss der Bremsklappenstellung auf den Auftriebsbeiwert ist in Bild 3.8 gezeigt.
Dabei kann durch den gleichzeitigen Ausschlag der Seitenruder nach auflen der Auftriebsbeiwert
insbesondere bei geringen Anstellwinkeln erhdht werden (negative Bremsklappenstellung verringert
den Auftriebsbeiwert) und bietet somit eine Moglichkeit, mit Hilfe der aerodynamischen Steuerfla-
chen die Reichweite des Fluggerits zu steuern. Der Einfluss auf den Gesamtauftrieb des Fluggerits
ist jedoch aufgrund der geringen Grofe der Seitenruder relativ klein (maximal AC, =+ 0.0008).

ACys, [rad] 5, = 120 AGys, [rad] 5, = 19
0.01 0.04 a=10°
0 0.03
-0.01 0.02
-0.02 001
-0.03 0
-0.04 0.01
0o 1 2

5 6
M-]

Bild 3.8 Auftriebsinkrement AC ;. (a,M ) infolge eines Bremsklappenausschlags fiir den
Flugbereich: 0.5 <M < 6

Widerstandsbeiwert

Ebenso beachtet wird bei der Modellierung des Widerstands der Einfluss eines Bremsklappenaus-
schlags:

W= (CW,J‘,,,:O (a’ M)+ CWJA.IJ (a’M)5sb ) CYSref . (37)

Auch bei dem untersuchten Fluggerit weist der Widerstandsbeiwert insbesondere im Hyperschall-
flugbereich die Charakteristik einer quadratischen Polaren beziiglich des Anstellwinkels « auf. In
Bild 3.9 ist der typische Anstieg des Widerstandsbeiwertes kurz nach dem Schalldurchgang zu se-
hen. Ein besonderer Zusammenhang ergibt sich fiir den Widerstandsbeiwert bei einer nach innen
ausgeschlagenen Bremsklappenstellung. Aufgrund der Fahrzeugkonfiguration und der damit ver-
bundenen Interferenzeffekte vermindert sich dabei der Gesamtwiderstand geringfiigig. Bei einem
Bremsklappenausschlag nach aullen erhdht sich der Widerstand, was, wie in Bild 3.10 zu sehen, im
Fall geringer Anstellwinkel eine zusétzliche Moglichkeit bietet, das Fluggerit im Bedarfsfall starker
abzubremsen.
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ACy;, [1/rad] §,=-12° ACy;, [1/rad] §,=12°
0.01 0.05 a=10°

0 0.04} = o
20,01 0.03 20
-0.02 0.02
-0.03 0.01
-0.04 0

0 1 2 3 4 5 6

Bild 3.10 Widerstandsinkrement AC,,; (a,M ) infolge eines Bremsklappenausschlags fiir den
Flugbereich: 0.5 <M < 6

Nickmomentenbeiwert

Ein Nickmoment wirkt, wenn das Fluggerdt sich auBlerhalb des Timmzustands befindet. Dieses
kann entweder durch eine Abweichung des Anstellwinkels & vom kommandierten Anstellwinkel
o, fir den die getrimmte Heckklappenstellung &, errechnet wurde, oder durch einen nicht der
Trimmheckklappenstellung o6, entsprechenden gleichsinnigen Heckklappenausschlag o, verur-
sacht werden. Ebenfalls wird die von der Machzahl M abhingige Nickdémpfung C,,
berticksichtigt. Damit ldsst sich das Nickmoment folgendermalen ausdriicken:

M= [Cma(a,M)(a ~a.)+C,; (a,M)(s,-6,)+C,, (M)%J qS,,1,- (3.8)
Der Bremsklappenausschlag o, hat zwar einen Einfluss auf das Nickmoment, der aber bei der Be-
rechnung der Trimmheckklappenstellung bereits beachtet ist. Nicht betrachtet wird eine mogliche
Verschiebung des Schwerpunkts gegeniiber dem Bezugspunkt, die einen zusitzlichen Anteil bei der
Berechnung des Nickmoments bilden wiirde. Mit negativem Vorzeichen des vom Anstellwinkel «
abhéngigen Nickmomentenanstiegs C, , kann anschaulich die statische Stabilitit in der Lingsbe-

wegung im hypersonischen Bereich gezeigt werden. Wie in Bild 3.11 zu ersehen ist, stellt sich nur
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fiir sehr hohe Anstellwinkel (& > 40°) im transonischen Bereich ein grenzstabiler Bereich ein. Die
betragsmaBig groBen Werte fiir das vom Heckklappenausschlag abhéngige Nickmomentenderivativ,
das in Bild 3.12 abgebildet ist, zeigen den in dieser Momentenrichtung mafgeblichen Einfluss der
Heckklappen. Bei geringeren Machzahlen ist eine betragsmafig stark vom Anstellwinkel o abhén-
gige ansteigende Effizienz der Heckklappen festzustellen. Insbesondere im transonischen Bereich
verandert sich das Nickmomentenderivativ bei einem Anstellwinkelbereich zwischen 20° <o <
30° sehr stark. Die Nickddmpfung variiert nur im transonischen Flugbereich und weist im Hyper-
schallbereich, wie in Bild 3.13 zu sehen, einen sehr geringen konstanten Wert auf.

40
30
al®] 20

Bild 3.11 Vom Anstellwinkel & abhéngiger Nickmomentenanstieg C, , (a,M ) fiir den
Flugbereich: 0.5 <M < 28

Cmée [_]

Bild 3.12 Nickmomentenderivativ abhéngig vom Heckklappenausschlag C, 5 (a,M ) fiir den
Flugbereich: 0.5 <M < 28

Cng L]

-0.2
Bild 3.13 Nickdimpfungsbeiwert C,, (M) fiir den A
Flugbereich: 0.5 <M < 28 06

51015200 25 pprg
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3.1.2.2 Aerodynamische Beiwerte der Seitenbewegung

Die aerodynamischen Beiwerte der Seitenbewegung werden iliber Derivative des Seitenruders, des
differentiellen Ausschlags der Heckklappen (Roll- und Giermomentenerzeuger) und des Schiebe-
winkels erfasst. Zusétzlich wurden die Roll- und Gierdimpfungen modelliert worden. Ein
Luftbremsenausschlag wirkt sich aufgrund des symmetrischen Ausschlags nicht auf die Beiwerte
der Seitenbewegung aus.

Seitenkraftbeiwert

Der Seitenkraftbeiwert C, wird aus den Anteilen des Einflusses des Schiebewinkels und der
Effektivitit des Seitenruders auf die Seitenkraft gebildet. Der Anteil eines differentiellen
Heckklappenausschlags auf die Seitenkraft C,; sowie die Seitenkraftsderivative C,, und C,, sind
sehr gering und werden somit nicht modelliert. Die Seitenkraft ergibt sich dann zu:

Y= (Cyﬁ(aaM)ﬂ +Cys, (@, M) 5r)quef (3.9)

Das Schiebeseitenkraftderivativ Cy;, das in Bild 3.14 gezeigt wird, weist eine lineare Abhéngigkeit
vom Anstellwinkel o auf und erhoht sich leicht mit kleineren Machzahlen M . Im transonischen
Flugbereich ist eine starke Anderung des Gradienten in einem Anstellbereich zwischen 5° <« <
15° zu beobachten, die auf die besonderen Stromungsverhéltnisse im Heckbereich zuriickzufiihren
ist. Bild 3.15 zeigt den Verlauf des Seitenruder-Seitenkraftderivativs Cy; .

Cyp [-]
-0.8
-1.0
-1.2
-1.4

Bild 3.15 Seitenruder-Seitenkraftderivativ
Cys, (e, M) fiir den Flugbereich: 0.5 <M < 6




3.1 FLUGGERAT 41

Rollmomentenbeiwert

Das Rollmoment wird folgendermallen errechnet:

/
L= Clﬁ(a,M)ﬂ+C,5a(a,M)5a+C,5r(a,M)5r+C,p(M)p—V” 7Sl . (3.10)

Die Werte fiir das Gier-Rollkopplungsmoment C, sind betragsméBig sehr klein und werden ver-
nachléssigt. Die Charakteristik des Schieberollmoments C, erlaubt grundlegende Aussagen iiber
das Vorhandensein von Flugstabilitit der Seitenbewegung. Ein riickstellendes Moment ergibt sich,

wenn gilt:
Cyyla,M)<0.

In Bild 3.16 ist das Schieberollmoment C,; fiir den gesamten Flugbereich abgebildet und zeigt fir
den Uber- und Hyperschall durchwegs negative Werte. Fiir den transonischen Machzahlbereich
konnen grenzstabile Bereiche in Bezug auf den Schieberollbeiwert C); fiir sehr hohe Anstellwinkel

(3.11)

auftauchen (sieche auch [66] und [31]).
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Bild 3.17 Rollmoment in Folge eines differentiellen Heckklappenausschlags C,; (a,M ) fiir den
Flugbereich: 0.5 <M < 28



42 KAPITEL 3 FLUGMECHANISCHE MODELLIERUNG

Das Rollmoment in Abhédngigkeit vom Anstellwinkels & und der Machzahl M , das aufgrund eines
differentiellen Heckklappenausschlags entsteht, ist in Bild 3.17 dargestellt. Da auch ein Zusammen-
hang des Rollmomentenderivativs mit dem gleichsinnigen Ausschlag der Heckklappen besteht,
gelten diese Werte fiir die getrimmte Heckklappenstellung o6, . Der Verlauf des Seitenruder-
Rollmoments C,; ist in Bild 3.18 abgebildet und zeigt ein fir kleiner werdende Machzahlen und
bei geringen Anstellwinkeln groBer werdende Wirkung eines Seitenruderausschlags auf das Roll-
moment. Die Rollddmpfung C,, ist abhéingig von der Machzahl M und wirkt dem Rollmoment der
Drehbewegung entgegen (C,, < 0). Bild 3.19 zeigt den Verlauf der Rollddmpfung, die im Hyper-

schall einen konstanten Wert besitzt.

\ Gs, [107]

0.8

Bild 3.18 Seitenruder-Rollmoment C5 (a, M) fiir den
Flugbereich: 0.5 <M < 10

20 6 M)

Bild 3.19 Rolldémpfungsbeiwert C,, (M) fiir den Uie
Flugbereich: 0.5 <M < 28 -0.04

5 10 15 20 25 M[-]

Giermomentenbeiwert

Das Giermoment setzt sich aus folgenden Anteilen zusammen:

rl
N= {Cnﬂ (@, M)B+C,; (@,M)5,+C,; (@.M)5, +C,, (M)7"] 8,1, (3.12)
Auch fiir die Berechnung des Giermoments wird das Kopplungsmoment C,, vernachléssigt, da es
sich um einen sehr geringen Wert handelt. Das Schiebegiermoment C,,, das in Bild 3.20 fiir den
gesamten betrachteten Flugbereich abgebildet ist, gibt Aufschluss iiber die Richtungsstabilitdt des
Fluggerits. Bei Einhaltung der Bedingung

C,yla.M)>0 (3.13)

ist eine Windfahnenstabilitdt gegeben, die vom untersuchten Fahrzeug fiir nahezu alle Anstell- und
Machzahlbereiche gewéhrleistet ist. Nur in der transonischen Flugphase befindet sich - analog zum



3.1 FLUGGERAT 43

Schieberollmoment - bei hohen Anstellwinkeln ein grenz- bis instabiler Bereich, der auf die kleinen
Seitenleitwerke des Fluggerits zuriickzufiihren ist.
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Bild 3.21 Giermoment in Folge eines differentiellen Heckklappenausschlags C, ;. (a,M) fiir den
Flugbereich: 0.5 <M < 28

Das aufgrund eines differentiellen Heckklappenausschlags entstehende Giermoment ist bei dem un-
tersuchten Fluggerdt relativ gering. Bei einer Machzahl von M < 2 erfolgt fiir bestimmte
Anstellwinkel « , wie in Bild 3.21 gezeigt, eine Umkehrung des Gradienten, was auf die komplexen
Stromungsverhéltnisse an der Heckklappe im transonischen Bereich zuriickfiihren ist. Ein Vergleich
mit dem Seitenruder-Giermoment, das in Bild 3.22 gezeigt wird, weist auf die geringe Effektivitét
eines differentiellen Heckklappenausschlags gegeniiber einem Seitenruderausschlag in Gierrichtung
hin. Auch die Werte fiir das Seitenruder-Giermoment sind relativ gering und deuten auf eine
schlechte Seitenleitwerkswirksamkeit hin. Die Gierdimpfung C, erzeugt zwar ein riickstellendes
Giermoment. Dieser Beitrag ist allerdings, wie in Bild 3.23 zu sehen, ebenfalls relativ gering, so
dass man insgesamt von einer geringen Moglichkeit der Einflussnahme auf das Gierverhalten spre-
chen kann. Dies wurde in aerodynamischen Analysen bestétigt, die fiir das untersuchte Fluggerat
angefertigt wurden (z.B. in [66]), und ldsst sich einerseits durch die besondere Form des Fluggerits

und andererseits durch die kleine Dimensionierung der Seitenruderflachen erkléren.
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3.1.2.3 Modellierung des Storfallszenarios ,,Effizienzverlust einer Heckklappe“

Eine erweiterte acrodynamische Modellierung des in Kapitel 2.3.5.3 beschriebenen Storfallszenari-

os ist notwendig, um der verringerten aerodynamischen Effektivitit einer Heckklappe Rechnung zu
tragen. Dabei werden folgende Annahmen und Vereinfachungen getroffen:

Eine zeitlich verdnderliche Degradation wird ausgeschlossen.

Das modellierte Gitter ist der tatsdchlichen Struktur der Heckklappe angepasst.

Die Auswirkungen dieses Storfallszenarios betreffen nur Auftrieb und Widerstandsverteilung
Interferenzeffekte, die aufgrund der ungleichen Umstromung der Klappe auftreten, werden nicht

Widerstands- und Auftriebsverlust konnen proportional zur fehlenden Oberfliche betrachtet

werden. Diese wichtige Annahme ergibt sich aus der konstanten Druckverteilung im Uberschall,
aus dem Auftrieb und Widerstand errechnet werden.

der degradierten Klappe.
modelliert.

und Widerstand der Heckklappe eine Rolle (Bild 3.24).

Folglich spielt der Ort der Degradation nur in der Verschiebung des Angriffspunkts fiir Auftrieb
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unbeschddigt: Degradationsfall 3:

Ay V

Bild 3.24 Prinzipdarstellung des verminderten Auftriebs und Widerstands aufgrund der Degradation
einer Klappe im Gegensatz zur unbeschédigten Heckklappe

Gesamtauftrieb und -widerstand des Fluggerits erfahren aufgrund einer degradierten Heckklappe
eine geringe Verminderung um AC, ., (a,M ) und ACy, ., (a,M ), die durch geeignete Verédnde-
rung der aerodynamischen Datenbasis ermittelt werden konnte. Dies betrifft auch die
Trimmstellung der Heckklappen, die um den Faktor Ao, ., (a,M) verindert werden muss. Diese
Verdnderungen sind in Bild 3.25 in Abhingigkeit der Machzahl M und des Anstellwinkels « ab-
gebildet. Dabei kann, wie oben angenommen, von einem linearen Zusammenhang zwischen der
Verdnderung des Beiwerts bzw. Trimmung und der Verlustfliche der Klappe ausgegangen werden.

ACypy [107] AGypy [107] A8,y [107]
I PN

0.6
0.3

Bild 3.25 Anderung des Auftriebsbeiwerts AC, ,, , Widerstandsbeiwerts AC;, ,,, und Trimmheck-

klappenstellung Ao, (., M) fiir das Storfallszenario ,,Effizienzverlust einer Heckklappe*

Auftrieb, Widerstand und Trimmstellung der Heckklappen ergeben sich dann zu:

A= (CA, 50 (@,M)+AC, ,,(a,M) g 2+ C oy (a,M)5sb] g, (3.14)

BF
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W= (Cw,ssbo (a,M)+ ACy iy (a,M)‘;ﬂ + CW(YJb (a’M)asb] qS,. (3.15)
BF
5et (a’M) = §et,5sb:0 (a’M)+ A6‘et,EV (a’M) gEV + Aé‘eté;b (a’M) 5sb : (3 1 6)
BF
linke Heckklappe
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Bild 3.26 Modellierte Félle fiir Storfallszenario ,,Effizienzverlust einer Klappe*

Es werden die in Bild 3.26 gezeigten Fille untersucht, die einen unterschiedlichen Verlust an linker
Klappenfliche S, und damit verbundener Verschiebung des Angriffspunktes fiir den lokalen Auf-
triecb und Widerstand (Ax,, ,Ay,, ) der Klappe zur Folge haben (sieche Tabelle 3.5). Diese Fille
wurden als Gefahrenzonen der Heckklappen mit der hochsten Wahrscheinlichkeit, dass ein solches
Storfallszenario eintritt, eingestuft. Der Hauptgrund flir diese Annahme ist die Anordnung der bei-
den Heckklappen zueinander, so dass eine gegenseitige, zusitzliche Aufheizung (Anstrahlen, Fall 5)
stattfindet und somit auch im Innenbereich sehr hohe Temperaturen an der Heckklappe erwarten
lasst. Die besondere Auswirkung dieses Storfallszenarios betreffend auf die Steuerung und Lenkung
wird in Kapitel 4.6.2 beschrieben.

Sgy[m?] | Axgy, [m] Ay gy [m]
Fall 1: | 1.794 0.02146 0.02575
Fall2: | 1.716 0.03590 0.05385
Fall 3: | 1.638 0.06112 0.06582
Fall4: | 1.559 0.09874 0
Fall 5: | 1.716 0.03590 -0.05385

Tabelle 3.5 Verschiebung des degradierten Klappenschwerpunkts
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3.1.3 Physikalische Beschrinkungen

In diesem Kapitel wird die Modellierung der physikalisch wirkenden Belastungen, deren Einhaltung
eine besondere Herausforderung an Fluglenkung und Flugregelung darstellen, fiir das untersuchte
Fluggerdt aufgezeigt. Um ein differenziertes physikalisches Modell zu erstellen, wird zwischen den
Belastungsbegrenzungen, wie z.B. maximal zuldssige Temperatur, Warmefluss, Staudruck, Lastfak-
tor und Wérmelast, die fiir den Auftriebskorper und die einzelnen Stellflichen mafgeblich sind,
unterschieden.

3.1.3.1 Auftriebskorper

Die fiir die Referenzmission zulédssigen Belastungsvorgaben flir das Wiedereintrittsfluggerit sind in
Tabelle 3.6 dargestellt. Diese Grenzwerte sind flir die Referenzmission einzuhalten, da bei einer
Uberschreitung (laut [98] iiberhalb 10%) eine Wiederverwendbarkeit bzw. bei groBeren Uberschrei-
tungen eine sichere Riickkehr zur Erde nicht gewihrleistet werden kann.

Zur Bestimmung des konvektiven Warmeflusses im Staupunkt (der als Referenzpunkt fiir die Wir-
mebelastung herangezogen wird) wird ein vereinfachtes, semi-empirisches Modell nach [4]
verwendet:

§=521058-107 . | L _y315, (3.17)

rV Jref

wobei p die Luftdichte der ungestorten Umgebung, r, ,, der Nasenradius und V' die Flugge-
schwindigkeit sind. Die Temperatur des Staupunkts kann durch Annahme eines Gleichgewichts
zwischen aufgenommenem ¢ und abgestrahltem Wiarmefluss ¢, durch

G=g, =soT* >T =14 (3.18)
EOC

mit dem Emissionsgrad ¢= 0.8 und der Stefan-Boltzmann Konstante o =35.67051-107°
[W/mzK 4] errechnet werden.

Die integrale Wirmelast g, gibt Auskunft iiber die Belastungsgrenze des Thermalschutzsystems,
das bei Uberschreitung dieses Grenzwerts beschidigt werden kann. Das kénnte, dhnlich wie bei der
Columbia-Katastrophe [84], den Totalverlust des Fluggeréts zur Folge haben.

Die mechanischen Lasten, die auf Struktur und Besatzung einwirken, konnen laut [40] mittels Stau-
druck

ngrﬂ (3.19)

und Lastfaktor
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[ 42 2
n= A—+W (3.20)
myg
ausgedriickt werden, wobei 4 bzw. W den aerodynamischen Auftrieb bzw. Widerstand, m, die
Masse des Fluggerits und g, die Erdbeschleunigung auf Meereshohe wiedergeben. Die Belas-

tungsgrenzen des Fluggerits sind in Tabelle 3.6 aufgefiihrt.

max. Wirmefluss ¢, [kW/m?] 1139.0

max. Wirmelast g, .. [MJ/m?] 1300.0

max. Staudruck g, [Pa] 14396

max. Lastfaktor n,, [-] 2.5

Tabelle 3.6 Belastungsgrenzen des Fluggerits flir die Referenzmission

3.1.3.2 Stellflichen

Die maximal zuldssigen Belastungen fiir die Heckklappe sind in Tabelle 3.2 zusammengefasst. Be-
troffen davon sind die Grenzwerte fiir thermische Last, Lagerscharniermoment, Anzahl an Zyklen
und Beschriankung der Stellgeschwindigkeit der Heckklappe. Das thermische Lastmodell fiir die
Heckklappe wurde aus Ergebnissen der aerothermodynamischen Untersuchungen [10], [66], [117],
[105] und [48] des Wiedereintrittsfluggerits abgeleitet. Es erfasst die wichtigsten Einflussgro3en
wie Flugzustand, Anstellwinkel, Heckklappenstellung und lokalen Stromungszustand und wurde,
wie in Bild 3.27 zu sehen, fiir den gesamten mdglichen Wiedereintrittskorridor erstellt. Ein ent-
scheidender Faktor fiir die thermische Belastung der Klappe ist dabei der bei M = 17.5 in einer
Hohe zwischen 57 und 63 km erwartete Stromungsumschlag zwischen laminarer und turbulenter
Umstromung, der in Bild 3.27 veranschaulicht wird.
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Bild 3.27 Hohenbereich fiir den modellierten Stromungszustand
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Da fiir die Missionsanalyse die zuldssigen Heckklappenstellungen (siehe Kapitel 4.6) ein entschei-
dendes Kriterium sind, ist nicht die Berechnung der Heckklappentemperatur vorgesehen, sondern
die fiir ein bestimmtes Storfallszenario maximal erlaubte Heckklappenstellung, abhéngig von einer
vorgegebenen oder zu minimierenden Heckklappentemperatur. Die aufgrund von empirischen Un-
tersuchungen in [102] zur maximalen Oberfachentemperatur in Abhéngigkeit von Anstellwinkel
und Heckklappenstellung entwickelte Berechnungsformel fiir den voll katalytischen Ansatz lautet

dann:
TBF,max,a :TBF,max+10'(a_4OO) (321)
57"3,.3,,,” = ﬁaminar / turbulent (TBF, max, o ° M) (3 22)

mit e dont (T B mav.a» M ) als einer dreidimensionalen Polynomfunktion fiinfter Ordnung, ab-
hiangig von der bereits auf den Anstellwinkel bezogenen Maximaltemperatur und der Machzahl, die
fiir Hohenbereiche iiber 63 km bzw. unter 57 km einen laminaren bzw. turbulenten Strémungszu-
stand voraussetzen. Im Hohenbereich zwischen beiden Grenzwerten wird zwischen den beiden
Stromungszustandsfunktionen interpoliert. In Bild 3.28 ist die maximal zuldssige Heckklappenstel-
lung fiir laminare bzw. turbulente Umstromung abgebildet.
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Bild 3.28 maximal zuldssige Heckklappenstellung fiir laminare bzw. turbulente Umstromung

Die Modellierung der Lagerbelastung der Heckklappe wird dquivalent zu der Modellierung der
Thermallasten durchgefiihrt. Dabei werden die FlugzustandgroBen Machzahl, Anstellwinkel und
Staudruck in Betracht gezogen

_ Sy (M)

MBF, max -

q

: (3.23)

wobei die maximale Lagerbelastung, wie in Tabelle 3.2 zu sehen, M., .= 25880 Nm betrigt. In
Bild 3.29 ist diese Lagerbelastungsfunktion abgebildet. Die in den Heckklappenscharnieren sitzen-
den Spezialkeramikgleitlager unterliegen strengen Anforderungen in Bezug auf Anzahl der Zyklen
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und integralen Ausschlagswinkel. Dabei wird ein Zyklus nach [77] als Anderung des Ausschlags

um mindestens ein Grad definiert. Eine weitere Anforderung der Keramiklager betrifft den integ-
rierten Klappenausschlag, der nicht iiber den in Tabelle 3.2 definierten Wert steigen darf.
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Bild 3.29 Lagerbelastungsfunktion f, (a,M )

Die Stellgeschwindigkeiten der beiden Aktuatoren fiir die Heckklappe (& .

elL,max §eR,max) Sind eben_
falls wegen der besonderen Anforderungen durch die extremen Temperaturen an die

Lagerbelastungen gekoppelt. Vereinfacht konnen jedoch aufgrund der Staudruckabhéngigkeit der

Lagerbelastungen zwei verschiedene Staudruckbereiche fiir maximale Klappenstellgeschwindigkei-
ten definiert werden, die in Tabelle 3.7 dargestellt sind.

0kPa <g < 5kPa 30 °/s

5kPa <g < 14 kPa 15 °/s

Tabelle 3.7 Maximale Klappenstellgeschwindigkeiten

Die beiden Seitenruder, welche aus Metall gefertigt sind, diirfen aufgrund der hohen thermischen
Belastungen erst ab einer Machzahl M < 6 ausgeschlagen werden. Es besteht daher bei Einhaltung
dieser Beschrinkung nicht die Gefahr einer thermischen Uberbelastung. Aufgrund der geringeren
Anforderungen an die thermische Belastbarkeit und der damit verbundenen optimalen Dimensionie-
rung des Seitenruderlagers kann die maximal erlaubte Stellgeschwindigkeit als konstant zu 15 °/s
[30] angenommen werden. Die Lagerbelastung der Seitenruder kann dquivalent zu der Modellie-
rung der Lagerbelastung der Heckklappe durchgefiihrt werden. Allerdings wird in diesem Fall

direkt, wie in Bild 3.30 zu sehen, der Seitenruderscharniermomentenbeiwert abhédngig vom An-
stellwinkel und Machzahl fiir den Luftbremsenausschlag o,

-12°, 0°, 12° modelliert und
anschliefend innerhalb der Berechnung linear je nach gegebenen Luftbremsenausschlag interpo-

liert. Das Seitenrudermoment kann dann nach Gl. (3.24) errechnet werden.

M, = CMR&M (a’M)5quR1R

B

(3.24)
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Bild 3.30 Seitenruderscharniermomentenbeiwert C,,  fiir verschiedene Luftbremsenausschlige
R

3.1.4 Modellierung der Lageregelungstriebwerke

Zusétzlich zu den aerodynamischen Stellflichen besitzt das untersuchte Wiedereintrittsfluggerit,
wie in Kapitel 2.2 beschrieben, ein weiteres Steuerungsorgan. Dieses besteht aus acht gleichartigen,
mit Stickstoff betriebenen Lageregelungstriebwerken, die an der Riickwand des Fluggerits einge-
baut sind. Sie dienen im Referenzfall dazu, um im Orbit und zu Beginn des Wiedereintritts, wenn
noch keine ausreichende aerodynamische Wirksamkeit der Stellflichen vorhanden ist, Abkoppe-
lungsmandver von der Raumstation, Lage- bzw. Kursdnderung und Rotationsmandver um alle
Achsen durchfiihren zu konnen. Die Lageregelungstriebwerke im vorderen Teil des Fluggerits diir-
fen aufgrund von Sicherheitsaspekten wiahrend des Wiedereintritts nicht genutzt werden. Dabei
miissen, wie in Bild 3.31 gezeigt, in allen drei Freiheitsgraden unabhéngig voneinander Steue-
rungsmomente erzeugt werden konnen. Die dabei wirkenden Krifte konnen aufgrund der geringen
GrofBe in der aerodynamischen Kriftebilanz (Auftrieb bzw. Widerstand) vernachldssigt werden. Der

Treibstoffdurchsatz 1, , ist auf den maximal zur Verfiigung stehenden Schub bezogen.

AN

Schubdiise Schubdiise des redundanten Systems

Bild 3.31 Anordnung der Lageregelungstriebwerke
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Der zur Erzeugung von verschieden gerichteten Steuerungsmomenten (Rotation des Fluggerits)
notwendige Abstand zum Schwerpunkt des Fluggerits sowie verschiedene KenngroBen der Lagere-
gelungstriebwerke sind in Tabelle 3.8 und Tabelle 3.9 zusammengefasst. Dabei soll aufgrund der
sehr geringen Differenz in z-Richtung angenommen werden, dass diese Komponente bei der Be-
rechnung der Steuerungsmomente nicht zusitzlich beriicksichtigt werden muss. Die Steuermomente
konnen dann durch geeignete Kombination der einzelnen Schubvektoren zusammengestellt werden.
(z.B. entsteht ein positives Rollmoment durch Nutzung der Lageregelungstriebwerke LD und RU.)
Bei der Modellierung des maximal erzeugbaren Schubes eines Triebwerks, der alle
triebwerksrelevanten KenngroBen laut [79] beinhaltet, wird dem Einfluss der Atmosphére und der
damit verbundenen Verringerung des Maximalschubes durch

(3.25)

ax Vakuum, max

F_=-1917-10"" E-pa +F
Pa

Rechnung getragen, wobei p, den atmosphirischen Druck darstellt. In [41] und [46] wird der Ein-
fluss von gepulsten (Rechteckimpuls) Lageregelungstriebwerken untersucht. Dabei konnte gezeigt
werden, dass der Effekt eines impulsartigen Aufbringens von Steuermomenten mittels Lagerege-
lungstriebwerke aufgrund der extrem kleinen Zeitintervalle (40 Millisekunden Mindestdauer eines
Impulses) einen vernachlidssigbaren Einfluss auf die Berechnung der Treibstoffmasse hat.

links AX [m] AY [m] | Schubvektor | rechts | AX [m] AY [m] | Schubvektor
LU 4.04 -1.93 0,0,-1 RU 4.04 1.93 0,0, -1

LD 4.04 -1.93 0,0,1 RD 4.04 1.93 0,0,1

LL 3.85 -2.03 0,-1,0 RL 3.85 2.03 0,1,0

LA 4.12 -1.96 -1,0,0 RA 4.12 1.96 -1,0,0

Tabelle 3.8 Lage und Schubvektor der einzelnen Lageregelungstriebwerke

KenngroBen eines Lageregelungstriebwerks

Vakuum Schub F,,... mer [N] 111 N (25 1bf))

Treibstoffdurchsatz 1, .. [kg/s] 0.1815

Treibstoffart Monomethyl Hydrazin (MMH)
Gewicht eines Triebwerks [kg] 1.75
Treibstoffvorrat m, , [kg] 40 kg (Referenzfall)

Tabelle 3.9 KenngrdéBen eines Lageregelungstriebwerkes

Daher wird in dieser Untersuchung davon ausgegangen, dass die bendtigten Steuermomente mittels
Lageregelungstriebwerke zeitlich nicht verzogert sind und in jeder gewiinschten Gréfe bis hin zum
Maximalschub aufgebracht werden konnen. Die Verwendung der in Kapitel 2.2 beschriebenen re-
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dundanten Lageregelungstriebwerke wird durch den Faktor n,,= 2 modelliert, d.h. eine Verdoppe-
lung des Maximalschubes eines jeden Triebwerks kann vereinfacht angenommen werden:

F =n,,-F (3.26)

gesamt, max max *

Da sich der maximal zur Verfiigung stehende Schub der Lageregelungstriebwerke als entscheiden-
der Beitrag zum sicheren Wiedereintritt fiir Storfallszenarien von aerodynamischen Stellflachen
herausstellt, werden verschiedene Kombinationen von Lageregelungstriebwerken untersucht, die

das Ziel haben, eine VergroBerung des maximalen Schubes auf F, ~ 1000 N zu erzielen.

esamt, max
Groflere Maximalschiibe sind mit monopropellanten Lageregelungstriebwerken nicht zu erreichen.
Auch das untersuchte Modell 2 (siehe Tabelle 3.10), bei dem ein redundantes Lageregelungstrieb-
werk mit einem Schub von etwa 900 N erforderlich ist, miisste neu entwickelt werden. (Das bisher
grofite Monopropellant-Triebwerk stammt von der russischen Firma KBKhimMash mit F), =

akuum, max

600 N / DMT-600 MMH, das laut [93] im Rahmen des Hermes-Projekts entwickelt wurde.)

Dabei wird ausschlieBlich eine Verdnderung des redundanten Lageregelungstriebwerksatzes ange-
dacht, da fiir den Referenzfall die Lageregelungstriebwerks-Konfiguration nicht verdndert werden
soll. Die entscheidende Komponente bei der Vergroflerung des maximal zur Verfiigung stehenden
Schubes ist der Treibstoffdurchsatz. Laut [2] und [93] wird der spezifische Treibstoffdurchsatz bei
grofBeren Lageregelungstriebwerken aufgrund der geringeren, durch kleinere Reibungseffekte be-
dingten Stromungsverluste gesenkt. So werden beim amerikanischen Space Shuttle sowohl

= 111 N (Kaiser Marquardt R-1E) als auch gréBere Trieb-
werke mit einem maximalen Schub von £, .. ...= 3870 N (Kaiser Marquardt R-40) genutzt. Der
auf den gleichen Schub bezogene Massendurchfluss kann dabei um 58.5% gesenkt werden. Nimmt

Lageregelungstriebwerke mit F,

Vakuum, max

man eine lineare Verteilung dieser gestiegenen Effektivitét an, so ldsst sich fiir ein 4-fach bzw. 8-
fach vergroBertes Triebwerk ein Treibstoffdurchsatz von m,; .. = 0.494 kg/s bzw. m,;,..= 0.909
kg/s berechnen. Diese Berechnungen decken sich auch mit dem angegebenen Treibstoffdurchsatz
des 400 N schubstarken Space CHT 400-Triebwerks (EADS), das bei der Ariane 5 zur Lagerege-
lung ([93]) verwendet wird. Die Forderung eines maximalen Schubes von 1000 N (geringere
Wandfldache - weniger Reibungseffekte aufgrund einer geringeren Grenzschicht, n,,= 9) kann
durch drei verschiedene Ansitze fiir die redundanten Lageregelungstriebwerke erfiillt werden:

1. Anstatt eines Systems von redundanten Lageregelungstriebwerken werden acht weitere Systeme
eingebaut. Der Treibstoffdurchfluss fiir den maximalen Schub wird daher verachtfacht, wobei
dieser Fall nur zu Vergleichszwecken dienen soll.

2. Das System von redundanten Lageregelungstriebwerken wird durch ein System ersetzt, das auf
= 888 N (200 Ibf.) vergroBerter Lagerege-
lungstriebwerke basiert. Der spezifische Treibstoffdurchsatz kann somit um 33.2% gegeniiber

eine Erhohung des maximalen Schubes auf F,

Vakuum, max

dem ersten Ansatz gesenkt werden.

3. Es werden zwei redundante Systeme eingebaut, deren Lageregelungstriebwerke einen jeweils
auf Fm mee = 444 N (100 1bf)) vergroBerten Maximalschub besitzen. Der Treibstoffdurchsatz
kann dabei um 29.5% gesenkt werden.
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Legt man eine lineare Interpolation zugrunde, belduft sich die Erhéhung des Gewichtes aufgrund
der VergroBerung des gesamten Systems von redundanten Lageregelungstriebwerken laut [67] auf
ca. 4.28 kg fiir Ansatz 2 bzw. ca. 10 kg fiir Ansatz 3 und kann daher vernachléssigt werden. Die un-
tersuchten Auslegungsvarianten (nominales und redundantes System zusammengefasst) sind in
Tabelle 3.10 zusammengefasst.

Beschreibung T —— M7 [KE/S] | 1y
Nominal [ 1xI1IN+1x11IN 222 (Vakuum) 0.362 2
Modell 1 | 1x11IN+8x 111N 999 (Vakuum) 1.632 9
Modell 2 | 1 x 111 N+ 1x 888 N 999 (Vakuum) 1.091 9
Modell 3 | 1 x 111 N+2x 444N 999 (Vakuum) 1.168 9

Tabelle 3.10 Auslegungsvarianten des redundanten Triebwerkssystems
Fiir den gesamten Treibstoffdurchsatz gilt

. =Mmmm , (3.27)
gesamt, max

wobei Fy,.,,, den gesamtbendtigten Schub der Lageregelungstriebwerke darstellt. Eine weitere
Verfeinerung des zu untersuchenden Treibstoffverbrauchs betrifft die Abhidngigkeit des bendtigten
Schubes vom Treibstoffdurchsatz, da in der Realitdt nur der Maximalschub zur Verfligung steht. So
wird zusitzlich angenommen, dass aufgrund von Reibungsverlusten und somit geringerer Wir-
kungsgrade der gesamte  Treibstoffdurchsatz  fiir die  vergroBerten redundanten
Lageregelungstriebwerke linear anwéchst. Somit entsteht eine Abhéngigkeit des stationdren Treib-
stoffdurchsatzes vom bendtigten Schubmoment, wobei der Maximalverlust - da die Impulsdauer
laut [46] nicht entsprechend zum vergréferten Schub verringert werden kann - bei einem sehr ge-
ringen Schubbedarf auf 10% des maximalen Schubes angenommen wird. Damit gilt fiir ein
groBeres benotigtes Schubniveau im Vakuum als F,,, ,, > 111 N:

F.
mbn (FSchub,bn ) = l'lmLT, max 0~1MMLT, max (3.28)

gesamt, max
. F, Schub,bn -
ity == i (P 0. (3.29)
gesamt, max
Somit ist es moglich zu untersuchen, welchen Einfluss ein weiter verfeinertes Schubmodell auf die
benotigte Treibstoffmasse besitzt.

3.1.5 Modellierung des Deorbit-Moduls

Das Deorbitmodul des untersuchten Fluggerits stellt die einzige nicht wieder verwendbare Kompo-

nente des Systems dar. Der Schub F), des Deorbit-Moduls wird dazu benétigt, um einen

eorbit

Bremsimpuls zu generieren, der das Fluggerit verlangsamt und somit den Beginn des Wiederein-
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tritts initiiert. Die jeweiligen Eintrittsbedingungen konnen bei konstantem Schub {iber die Brenn-
dauer des Deorbitschubmandévers ¢,,,,,;, bestimmt werden. Der Schub F, ., ergibt sich aus der
Kombination von vier gleichzeitig aktivierten Triebwerken, die am Deorbit-Modul installiert sind.
Die fiir die Modellierung dieses Deorbit-Moduls notwendigen Daten sind in Tabelle 3.11 zusam-

mengefasst.
Fpeoric [N] 4 x 1024
M peorsic [KE/S] 1.52736
M peorvit [K€] 1836.5
M yreibstof ,Deorbit [kg] 884.5

Tabelle 3.11 Schub- und Massedaten des Deorbit-Moduls

3.2 Geophysikalische Modellierung

Im folgenden Abschnitt wird auf die mathematische Modellierung der Umgebung, in der sich das
Fluggerit bewegt, eingegangen.

3.2.1 Erdform

Die durch Rotation der Erde wirkenden Zentrifugalkrifte konnen im Wiedereintritt nicht vernach-
lassigt werden. Erdkriimmungen hoherer Ordnung sollen hingegen unberiicksichtigt bleiben.

Die Erde wird somit als rotierende Kugel mit

ry =6.371-10° m (3.30)
oy =729-1071/s (3.31)
angenommen.

3.2.2 Gravitationsfeld der Erde

Fiir die Abhingigkeit der Erdbeschleunigung g von der Hohe /2 wird wie in [73] das {ibliche
Zentralkraftmodell verwendet

2
g(h)Zgo[ & J (3.32)

rg +h

mit g, =9.82025 m/s® fiir eine kugelformige Erde mit homogener Massenverteilung.
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3.2.3 Atmosphire

In [73] wurde auf der Grundlage der U.S. Standard Atmosphére von 1976 [94] ein mehrfach stetig
differenzierbares Atmosphirenmodell (mit Ausnahme der Hohen 86, 93, 150, 200 km) fiir den ge-
samten Wiedereintrittsbereich (Orbit bis Erdoberfliche) entwickelt. Ein mehrfach stetig
differenzierbares Modell hat fiir die Optimierungsbetrachtungen den Vorteil einer schnelleren Kon-
vergenz und wird mit Hilfe von [64] aus Polynomfunktionen gebildet.

Dem Luftdruck in [Pa] wird sich dabei fiir den Hohenbereich 0 bis 200 km mit folgender Funktion

angenéhert:

a,h* +ayh® +ah* +a,h+ as by

by h+ by

p= 100-exp{ +cos (byh" +b, ) (3.33)

agh® +a,h* + agh + a,
Die Luftdichte in [kg/m?] fiir denselben Hohenbereich wird durch folgende Niherung ausgedriickt:

d4
d.h+d, (3.34)

5 4 3 2
p:exp{clh +c,h” +c;h” +c,h +CSh+C6+COS(d1hdZ+d3)

e, b +ch’ +coh+cy,
—e exp(e2 (h —e, )2 )]

Die Werte fiir die Koeffizienten der Polynomfunktion sind in Tabelle 3.12 zu sehen, wobei Luft-
druck und Luftdichte in 200 km auf Null gesetzt sind.

a, = 4.69832-10° | b, = 2.6294-10" ¢, = 1.53225-10" | d, = 2.6294-10"'
a, = -3.42645-10° | b, = 0.83 c, = -2.13594-10® |d, = 0.83

ay = 6.42304-10° | by = 4.0 c; = -2.81202-10° | d;y = 3.7

a, = -4.82396-10" | b, = 1.0-10" ¢, = 6.06600-10° | d, =1.0-10"
as = 1.19310-10' | b5 =5.0-10" cs = -3.46014-10" | ds = 1.5-107
ag = 6.37481-10° | b, = 5.0-10" cs = 1.03970 d¢= 3.0-10"
a, = 1.40077-10™ c; =00 e = 26-10"

ag = -2.94884-107 cg = 1.76969-10 e;=:-51y103
a, = 1.68831 o = -3.80665-107 e, = 92.0

o = 2.15211

Tabelle 3.12 Koeffizienten fiir Druck- und Dichteberechnung

Die Temperatur kann mittels der allgemeinen Gasgleichung ermittelt werden:

T=_F_ (3.35)
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Die Gaskonstante R kann fiir den Hohenbereich 0 bis 93 km als konstant mit R = 287.057 J/kgK
angenommen werden. Fiir groere Hohen wird eine leichte Vergroferung der Gaskonstante mit fol-
gender Formel angenéhert beschrieben:

R=0.91-(h-93)+287.057. (3.36)
Im Hohenbereich 0 bis 86 km wird sich der Schallgeschwindigkeit mit folgender Formel angendhert

«=JeRT, (3.37)

wobei nach [72] fiir die in diesem Hohenbereich auftretenden Temperaturen ein konstanter Isotro-
penexponent von k¥ =1.4 angenommen werden kann. Fiir gréBere Hohenbereiche wird der Wert fiir
die Schallgeschwindigkeit konstant auf den Wert in 86 km Hohe gesetzt.

3.3 Dynamik

Translatorische und rotatorische Bewegungen des Wiedereintrittsfluggerits im Raum werden im in-
ertialen Bezugssystem durch den Impuls- und den Drallsatz beschrieben:

dl - d —
Impulssatz: — = =—\m, -V 3.38
p C=xF="(m,7) (3.38)
dD — R
Drallsatz: —=M=Ilo+oxlw (3.39)

Im nachfolgend behandelten Koordinatensystem konnen die translatorischen und rotatorischen Be-
wegungsgleichungen nach [112] oder [88] beschrieben werden. Aufgrund der deutlich kleineren
Masse des Wiedereintrittsfluggerits gegeniiber der Masse der Erde darf von einem Ein-Kdorper-
Problem ausgegangen werden.

3.3.1 Koordinatensysteme

Die Beschreibung der Bewegung eines Fluggerits durch das im Flugzeugschwerpunkt ruhende
geoditische Koordinatensystem in nicht rotierenden geozentrischen Koordinaten (Inertialsystem)
beriicksichtigt die fiir die Wiedereintrittsphase relevante Rotation der Erde. Die Position des
Schwerpunkts des Fluggerits wird dabei in Kugelkoordinaten mit geographischer Lange A, geo-
graphischer Breite 6 und Erdmittelpunktsabstand »; + /4 angegeben.

Der Ursprung des aerodynamischen Koordinatensystem, welches bei Vernachldssigung des Wind-
einflusses mit dem bahnachsenfesten Koordinatensystem gleichgesetzt werden kann, befindet sich
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im Schwerpunkt des Fluggerits und ist um den Bahnazimuth y und den Bahnneigungswinkel y
gegeniiber dem geodétischen Achsenkreuz gedreht.

Der Wechsel vom aerodynamischen in das flugzeugfeste System erfolgt {iber die Drehung um den
Anstellwinkel o, den Schiebewinkel f und den Flugwindhidngewinkel x. Zur besseren Veran-
schaulichung sind wichtige Gréfen in Bild 3.32 abgebildet.

Norden \

7
/
N\@iian “

/

\ ‘ | \

\ . T — | /

\ Aquator| / /
\ \ ! /

Bild 3.32 Wirkende Krifte am Fluggerit

3.3.2 Bewegungsgleichungen

Ausgehend vom Impulssatz, der Auskunft iiber die Beschleunigung eines Massenelements unter
dem Einfluss von angreifenden Kréften gibt, konnen die translatorischen Bewegungsgleichungen
nach Gleichung (3.40) unter Beriicksichtigung einer rotierenden, kugelformigen Erde angeschrieben
werden. Wie bei Wiedereintrittsbetrachtungen tiblich ([82], [81], [116]), handelt es sich bei den an-
gegebenen Zustandsgrofen, um die Position des Fluggerits (Flughdhe %, geographische Breite und
Liange 6 und A) und die Fluggeschwindigkeit V', den Flugbahnneigungswinkel » und den Flug-
windazimuth y .
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Die Modellierung der aerodynamischen Kréfte Auftrieb 4, Widerstand W und Seitenkraft ¥ wur-
de in 3.1.2 beschriecben. Die Schubkraft des Deorbit-Moduls Fj),,,;, (nur wihrend des
Deorbitmandvers) geht aus Kapitel 3.1.5 hervor.

dh ;
—=Vsin
dt 4

dd _Vcosycosy
dt re +h

dA _Vcosysiny
dt _(rE+h)cos5

dVv _- W+ Fp,,b. oS

—gsiny +w}(r, +h) cosd(siny cos S —cosysin cos y)

dt m,

: 4
dy A+F,,,, slha Yy . V g . (3.40)
——= COS ft ———sin yt —cosy —=|+2m, cososin y
dt m,V m,V (rE +h) 4

2
N o3 (1 +h)cosg(cosycos5—sin;/sinécos;()

dy . Y
= sin gt —————cos u +
dt  m,Vcosy m,V cosy (r, +h)

)+ Cl);(l"E +h)
V coso

cosysin ytano

-2, (tany C0SO COs y —sinod sino cososin y

Abgeleitet vom Drallsatz konnen drei Bewegungsgleichungen fiir die zeitlichen Anderungen der
Drehgeschwindigkeiten im kdrperfesten System angeschrieben werden:

dp _ Iz(Lc +L0,A)+Ixz(Nc +N0,A)+pq1xz(lz +1, _Iy)"'qr(lz(ly _Iz)_liz)

dt ]X]Z—]fz
ﬂ:(MC+M0,A)+rp(]z_Ix)+1xz(r2_p2) (3.41)
dt I,

dr ]zx(LC +L0,A)+IX(NC +N(),A)+pQ(]§z +]x(]x _Iy))+qr[xz(1y -1, _[z)

E_ IXIZ_])?Z

Dabei wird generell zwischen Momentenanteilen unterschieden, die sich aus der Bewegung des
Fluggerits ergeben (M res.0.4)» und Anteilen (M res.c )» die mit den zur Verfiigung stehenden Stellfla-
chen (M res.1s ) Und/oder Lageregelungstriebwerken (M res17 ) Aufgebracht werden miissen.

Der Vektor des resultierenden acrodynamischen Moments A res.0.4 €TgIDL sich zu:
Ly, Clﬁlg + Czpp

Mres,O,A = MO,A = Cma (C( - aC )+ Cmqq qS
NO,A Cnﬂﬁ + Cnrr

/. (3.42)

ref " u
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Fiir den Steuervektor M res.c it

LC LAS + LLT
Mres,C = MC = Mres,AS + Mres,LT = MAS + MLT (343)
NC NAS + NLT

In Kapitel 4.2 dient diese Grundgleichung dazu, die Steuerausschlige der aerodynamischen Stell-
flichen sowie den Schub- bzw. Momentenbedarf der Lageregelungstriebwerke optimal zu
errechnen.

Der Trégheitstensor I mit den in Tabelle 3.13 abgebildeten Werten im korperfesten System lautet
fiir das untersuchte Fluggerit:

[X O - Xz
I= 0 1, 0 (3.44)
- 0 I

Die Inverse des Trigheitstensors I~ bestimmt sich zu:

| IyIZ 0 Iley
I_l :ﬁ 0 lez_lfz 0 (345)
SR DAV S 0 11,
I, [kgm?] 8135.0
1, [kgm?] 75926.0
I, [kgm?] 79315.0
I, =1 [kgm?] 3144.0

Tabelle 3.13 Daten des Triagheitstensors fiir das untersuchte Fluggerit

Die Winkel ¢ und f beschreiben die Lage des Fluggerits beziiglich des aerodynamischen Ge-
schwindigkeitsvektors, der aufgrund der Vernachldssigung des Windeinflusses mit dem
Bahngeschwindigkeitsvektor in Orientierung und Grofe gleichgesetzt werden kann.

Um die Gesamtbewegung untersuchen zu kénnen, werden die zeitlichen Anderungen der Winkel
a, B und u benétigt.. Die Herleitung der zeitlichen Anderung der Lagewinkel mit der notwendi-
gen Transformation zwischen bahnachsenfesten und flugzeugfesten System kann in [116] gefunden
werden. Die zur Berechnung verwendeten Beziehungen lauten wie folgt:
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da .
d—:—pcosatanﬂ—i-q—rsmatan/?
t

4 SOSH ﬁcosz—ﬂ+(%+a@jcos5sinz}

cos 3| dt dt
sinu|ds . dy di . .
+ ——sin ycosy ———cosy +| —+w, |(sind cosy —coso cos y sin
cos B at M HEOT g O H | y xsiny)
ap _ sina —rcosa +sin ﬁcos —ﬂ+ ﬁJra) c0s o sin 3.46
a7 a7 ar a T g (3.46)

+cosy{%cosy—%sinysinl +(%+a)E](cos5sinycos;( —siné’cos;/)}

du . . da . dy .
—— =pCcosacosp—gsm O +rSinaxcos p ——Sin O +——S1n
2P B—gsinf B 7 B 4,507

do . dA . .
+Esm;(cosy— Z—HOE (cosc?cosycos;(+sm551n}/)

3.3.3 Weitere Beziehungen fiir das Fluggerit

Die in Kapitel 3.1.3.1 beschriebene Wirmelast g, an der Rumpfnase kann durch Integration des
Wiairmeflusses an der Nase ¢ errechnet werden:

r
gy = [qdt (3.47)
10
Die gesamte zur Verfiigung stehende Treibstoffmasse der Lageregelungstriebwerke ist kleiner als
ein Prozent der gesamten Fluggeridtsmasse. Daher wird wihrend des Wiedereintritts eine konstante
Masse des Fluggerits angenommen. Die Treibstoffmasse m,, der Lageregelungstriebwerke kann
durch Integration des stationdren Massedurchflusses errechnet werden:
r
m, = [m,dt (3.48)

10

3.4 Zusammenfassung

Die implementierten translatorischen und rotatorischen Bewegungsgleichungen stellen ein hochgra-
dig nichtlineares, gekoppeltes Differentialgleichungssystem dar, dessen Komplexitdt notwendig ist,
um die beschriebenen Storfallszenarien in ausreichender Genauigkeit untersuchen zu kénnen. Gro-
Bes Augenmerk wurde auch auf die realistische mathematische Nachbildung des aerodynamischen
Modells und den physikalischen Beschrinkungen des Wiedereintrittsfluggerits gelegt, denen eben-
falls innerhalb der Bahnoptimierungsuntersuchungen eine entscheidende Bedeutung zukommt.
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Die Aufgabe, bei bestimmten Storfallszenarien die Flugbahn gezielt zu verdndern, soll mittels einer
Flugbahnoptimierung geldst werden. Dabei soll eine zu definierende Steuergrofe bestimmt werden,
die das Fluggerit bei gegebenem Anfangszustand zielminimal in einen teilweise oder komplett vor-
gegebenen Endzustand tiberfiihrt. Mathematisch wird also die Losung des Optimierungsproblems
mit minimaler Zielfunktion folgendermallen beschrieben:

J=CD(x (tf))Zmin (4.1)

Die mathematische Beschreibung des Flugsystems erfolgt tiber die Definition der translatorischen,
rotatorischen und spezifischen (Integration des Warmeflusses und der Treibstoffmasse) Differen-
tialgleichungen, welche die Systemdynamik oder auch andere Zustinde beschreiben, die in Kapitel
3.3.2 und Kapitel 3.3.3 definiert wurden:

x.=f(x@)hu), i=1..1 (4.2)

Die Zeit ¢ steht fiir die unabhéngige Variable ,,Flugzeit®. Die rechte Seite der Differentialgleichun-
gen berechnet sich aus einer Funktion der Zustandsvariablen

x,(¢),  i=1..,1 (4.3)
und der Steuergroflen
u(t), i=l..m, (4.4)

wie diese in Kapitel 4.2.2 definiert sind. Eine mathematische Losung des Optimalsteuerungsprob-
lems ergibt sich nur dann, wenn die Anfangsbedingungen fiir Zustdnde und Steuergrdssen

X; (t = to)z X0 i=1..,n @)
ul.(t=t0)=ul.50, i=l..,n, '

die in Kapitel 4.3.1 beschrieben werden, die Endbedingungen aus Kapitel 4.3.2

b(xle, bule,)=0, i=1..n, (4.6)
und die Bahnbeschridnkungen, Kapitel 4.4,

c,(x(e)uz)=>0, i=1,..,n, 4.7)
erflillt werden.

62
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4.1 Verwendetes Optimierungsverfahren

Bei den numerischen Methoden der Flugbahnoptimierung unterscheidet man grundsitzlich zwi-
schen direkten und indirekten Verfahren. Indirekte Verfahren sind dadurch gekennzeichnet, dass die
optimale Steuerung mit Hilfe der adjungierten Variablen bestimmt werden kann. Im Gegensatz da-
zu wird bei den direkten Verfahren das Optimierungsproblem durch Parametrisierung der Steuerung
in ein nichtlineares Parameteroptimierungsproblem (NLP) transformiert, das mit einem geeigneten
Algorithmus geldst werden kann. Aus Erfahrungen und Untersuchungen des Lehrstuhls fiir Flug-
mechanik und  Flugregelung ([28] wund [74]) in der Flugbahnoptimierung von
Hyperschalltransportsystemen hat sich die Parameter-Optimierungmethode PROMIS [80] unter
Verwendung der graphischen Umgebung GESOP [88] als ein Verfahren herausgestellt, das bei
komplexer mathematischer Modellierung den schnellsten Zugang zu Losungen ermoglicht.

Die Steuerung u wird durch geeignete Parametrisierung (Parametervektor p) an einer endlichen
Anzahl Stiitzstellen vorgeschdtzt. Durch Unterteilung des gesamten Zeitbereichs von ¢, bis ¢, in
einzelne Phasen ; werden die Freiheitsgrade der Optimierung wesentlich einschrinkt, da nur Be-
schrankungen in den dafiir relevanten Phasen beachtet werden miissen:

0=ty <t; <..<t, <t;=t,. (4.8)
Dabei kann fiir jede einzelne Steuerkomponente folgende Beziehung angesetzt werden:
ult)=U (pt), t,<t<t,. (4.9)

Die Funktion U, (p,t) beinhaltet die Schitzungen der SteuergroBen fiir das Intervall j. Dabei kom-
men als mogliche Approximationstypen teilweise konstante oder lineare Funktionen in Frage. Im
Anschluss erfolgt die Integration der Bewegungsgleichungen, die hinsichtlich der Zielfunktion
minimiert werden sollen. Dies fithrt zu einem nichtlinearen Problem, das mit Hilfe eines geeigneten
Verfahrens (SQP: Sequential Quadratic Programming, [8]) gelost wird. Die Losung des Optimie-
rungsproblems ist dann erreicht, wenn die Anderung der Zielfunktion unterhalb eines definierten
Wertes ist und alle Rand- und Phasenbedingungen erfiillt sind.

4.2 Methode der dynamischen Inversion

Wie in Kapitel 2.1.3 beschrieben, soll die Flugbahnoptimierung fiir eine Sechs-
Freiheitsgradbetrachtung (drei rotatorische und drei translatorische Freiheitsgrade) durchgefiihrt
werden. Der Vorteil dieser komplexen Betrachtung und Implementierung liegt in der Berticksichti-
gung der Steuerausschldge, die notwendig sind, um die vorgegebene Flugbahn einzuhalten.
Dadurch ist es moglich, direkt in der Optimierung der verschiedenen Storfallszenarien die Steueror-
gane zu beriicksichtigen und ihren Einfluss auf die Flugbahn zu analysieren. Die Implementierung
der Steuerorgane als Steuergrofen in der Optimierung hat aber den entscheidenden Nachteil, dass
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aufgrund der unterschiedlichen Zeitskalen der rotatorischen und translatorischen Differentialglei-
chungen das zu losende Differentialgleichungssystem steif werden kann und eine verringerte
Schrittweite zur Folge hat. Durch den groBen Unterschied in den Zeitskalen steigt die Anzahl an
bendtigten Steuerungspunkten stark an. Dies wiirde zusétzlich eine extreme Erhohung der bendtig-
ten Rechenzeit bedeuten. Um also steife Differentialgleichungen zu vermeiden, die, wie
beschrieben, den Integrationsprozess extrem verlangsamen und nach [104] auch zur Instabilitdt des
gesamten Integrationsprozesses fiihren konnen, wird als Losungsansatz in [82] vorgeschlagen, eine
auf der Methode der dynamischen Inversion beruhende Invertierung der rotatorischen Dynamik in
ein linear regelbares System innerhalb der Optimierung durchzufiihren. Die Bedeutung der dynami-
schen Inversion in der Flugregelung hat in den vergangenen Jahren stetig zugenommen und wird
bei dem untersuchten Fluggerit auch fiir die Referenzmission verwendet. Detaillierte Untersuchun-
gen zur Anwendung, Implementierung, Robustheit und Stabilitit dieses Verfahrens sind in [116],
[51], [52] und [26] zu finden. Im Rahmen von Bahnoptimierungen wurde die Anwendung von dy-
namischer Inversion beim untersuchten Fluggerit bereits fiir die nominelle Konfiguration in [119]
untersucht. Dabei konnte die Funktionalitit und prinzipielle Anwendung dieser Methode auch fiir
die Optimierung nachgewiesen werden. Im Folgenden soll das Prinzip der dynamischen Inversion
erklart werden, um die notwendigen SteuergroBBen der Optimierung zu verdeutlichen.

4.2.1 Allgemeines

Allgemein kann die Dynamik eines Fluggerits durch
x = F(x,u) (4.10)

ausgedriickt werden. Dabei stellt x den Zustandsvektor, # den Steuerungsvektor und x die Ande-
rung des Zustandsvektors dar. Fiir kleinere Abweichungen vom Trimmzustand ist F linear in u .
Daraus folgt umgeschrieben

x=f(x)+g(x)u, (4.11)

wobei f (x) eine nichtlineare Zustandsédnderungsfunktion und g(x) eine nichtlineare Steuerungs-
verteilungsfunktion darstellen. Nimmt man an, dass g(x) fiir alle Zustinde x invertierbar ist, so
lasst sich Gl. 4.11 nach dem Steuerungsvektor u auflosen

u=g'(x)v, - f(x)], (4.12)

wobei v, die zu erreichende Anderung des Zustandsvektors angibt. Fiir eine ausreichende Anzahl
an Steuerorganen kann unter Vernachldssigung von Stérungen, die in der Optimierung nicht model-
liert werden, die Funktionsweise dieser exakten dynamischen Inversion gewihrleistet werden.

Fiir die Anwendung der dynamischen Inversion innerhalb der Flugbahnoptimierung miissen die
Roll-, Nick- und Gierrate als Zustandsdnderungen aufgefasst werden. Die Steuerungsgroflen der
Optimierung sind die kommandierten Lagewinkel, die mit Hilfe des dynamischen Inversionsreglers
in Steuermomente umgewandelt werden und in die Differentialgleichungen eingehen. Um das be-
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schriebene Problem der steifen Differentialgleichungen aufgrund der schnell sich @&ndernden rotato-
rischen Freiheitsgrade zu vermeiden, wird eine zweigeteilte Regelstruktur (Kaskadenstruktur)
implementiert. Diese besteht aus einem inneren Regelkreis, in dem die sich schnell &ndernden Ra-
ten (Roll-, Nick- und Gierrate) nachgefiihrt werden, und einem &ulleren Regelkreis fiir die
Nachfiihrung der sich langsamer dndernden Lagewinkel (Anstell-, Schiebe- und Hingewinkel). Bild
4.1 zeigt ein Blockschaltbild der verwendeten Reglerstruktur mit den EingangsgréBen flir den inne-
ren und dulleren Regelkreis.

aerodynamisches

Modell
a V]| p] p p|Vv][a
B 7|Blq q q( 7|8
i A ML r ri|xu
dufierer Regelkreis innerer Regelkreis
[e] Mu,ﬂ,;{
ﬁ v " .
H I—c - X kinematische | @. =¥ V. dynamische M\,_c,c- Sechs-Freiheits-
—_ K > . — :
e ; Inversion ~ Inversion grad Modell
kommandierte g'ewiin_schte korperfeste gewiinschte Steuer-
Lagewinkel Ligewmkel— Drehraten Dr ehf moment
dnderung beschleunigung

Bild 4.1 Blockschaltbild der verwendeten Reglerstruktur

Damit sich die beiden Regelkreise nicht gegenseitig beeinflussen kdnnen, muss laut [81] ein genii-
gend hoher Unterschied im Antwortverhalten beider Regelkreise garantiert sein. Mittels eines
linearen Regelungsgliedes im &ulleren Regelkreis werden die Lagewinkel den kommandierten
nachgefiihrt. Daraus kann die benétigte Ratendnderung der Lagewinkel errechnet werden

p a, a-a,
2 Pe|=—K|B=Bc| (4.13)
Hc H=Hc

wobei K, die Verstirkungsmatrix des duBeren Regelkreises und [a, B¢, ] die kommandierten
Lagewinkel sind. Die Anderung der kommandierten Lagewinkel (kinematische Inversion, [81])

kann durch
0 sina cosacosf ac-| |T,
0 —cosa sinacospf He T,

in das korperfeste System umgerechnet werden, wobei [Ta T5,T, ]T definiert ist als:
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-1 (d}/ dy . j
——COS L +—=-cosysin u
T cos S\ dt dt
¢ dy dy .
T, |= —~-C0Ss (4 Cos y ———sin 4.15
Tﬁ gy COSHCOS Y == s i (4.15)
# cjl—jt/cosutanﬂ +f1—f(cos ysin g tan £+ sin ]/)

Um die korperfesten Drehraten den aus dem duBBeren Regelkreis errechneten kommandierten Dreh-
raten nachzufiihren, wird ein lineares Regelungsglied erster Ordnung genutzt:

v, =K, (6-ad,), (4.16)

wobei v, die zu erreichende (gewiinschte) Drehbeschleunigung im korperfesten System und K
die Verstirkungsmatrix des inneren Regelkreises angeben. Das von den Steuerorganen aufzubrin-
gende Steuermoment M sc kann, wie zuvor beschrieben, durch Invertierung der rotatorischen
Differentialgleichungen

diqzl_l(MresC+MresOA_a_jxla_j) (417)
¢ s ,0,
Zu

M}’ES,C :I‘jw +5)XI&3_M}”€S,0,A (418)

aufgelost werden. Das aerodynamische Moment M 504 Wurde in Kapitel 3.3.2 als das aerodynami-
sche Moment definiert, das von der Bewegung des Korpers im Raum hervorgerufen wird. In
Kapitel 4.6 wird eine neuartige Methode beschrieben, wie das errechnete Steuermoment M res.c UN=
ter optimalen Gesichtspunkten auf die verbleibenden aerodynamischen Stellflichen und
Lageregelungstriebwerke verteilt werden kann. Die Verstidrkungsfaktoren des inneren (K, ) und
dulleren ( K,) Regelkreises sind Diagonalmatrizen. Deren Elemente werden als Entwurfsparameter
in der Optimierung als verdnderliche Grof3e beriicksichtigt. Die Erfahrung hat gezeigt, dass die E-
lemente des Verstiarkungsfaktors im inneren Regelkreis in der Regel mindestens fiinfmal groBer
sein miissen als die Elemente des Verstarkungsfaktors des dulleren Regelkreises und liegen in einer
GroBenordnung von 2 bis 3 rad/s.

4.2.2 Steuergrofien

Es ergeben sich somit die folgenden Steuergréfen fiir die Optimierung;:
* Kommandierte Anstellwinkel

= Kommandierte Flugwindhdngewinkel ..

Der kommandierte Schiebewinkel ist bei jedem Flugzustand zu Null gesetzt ( S.= 0), da sonst un-
gleichmifBige thermische und mechanische Lasten auf die Struktur des Fluggerits wirken wiirden.
Fiir eine Flugmachzahl M < 2.5 wird der Bremsklappenausschlag &, direkt als Steuergrofle ver-
wendet, da diese Steuerungsgrofle nur einen Einfluss in Langsbewegung besitzt.
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Bild 4.2 Antwortverhalten fiir ein vorgegebenes Mandver bei M =20
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Bild 4.3 Antwortverhalten fiir ein vorgegebenes Manover bei M =10

Um die Funktionsweise der dynamischen Inversion zu veranschaulichen, ist in Bild 4.2 und in Bild
4.3 die Sprungantwort einer Anderung des kommandierten Anstellwinkels um 5 Grad und einer um
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etwa 5 Sekunden verzogerten Anderung des kommandierten Hingewinkels um 10 Grad bei M =20
und bei M = 10 dargestellt. Die kommandierten Steuergréfien sind durchgezogen, das Antwortver-
halten gestrichelt gekennzeichnet. Die Reglerabweichung erreicht bei diesen groflen Steuervorgaben
nach einer Zeit von spitestens 10 Sekunden wieder eine Abweichung von Null. Die bendtigten
Momente und der Schiebewinkel bleiben innerhalb der dafiir vorgesehenen Grenzen und decken
sich damit mit Untersuchungen, die in [100] fiir ein dhnliches Fluggerit durchgefiihrt wurden.

4.3 Randbedingungen

Die Anfangs- und Endbedingungen, die fiir jedes Storfallszenario gleichartig implementiert wurden,
sind hier zusammengefasst dargestellt.

4.3.1 Anfangsbedingungen

Die Anfangsbedingungen der Storfallflugbahnen ergeben sich allgemein aus den jeweiligen Zustén-
den der Referenzmission beim Zeitpunkt des Auftretens des Storfalls und sind folgendermallen
definiert:

Xi0 (T = Olsr{jrfall =X (t = Lsisngan 1 Referenzmission T =1 Lgs 0> i=L..,n. (4.19)
Dabei sind die Zustinde aus der Referenzmission, die in Kapitel 2.2.3 ausfiihrlich beschrieben wur-
de, nach Flugzeit innerhalb der Optimierungsumgebung tabellarisch abgelegt. Die untersuchten
Storfallzeitpunkte wurden nach Festlegung aus Kapitel 2.3.5.1 fiir die verschiedenen Missionspha-
sen ausgewdhlt.

4.3.2 Endbedingungen

Die Endbedindungen werden durch die Anfangswerte der Fallschirmausschussphase bestimmt. Wie
bereits in Kapitel 2.2.2 beschrieben, erfolgt die Endanflugsphase und die Landung per Fallschirm.
Dabei kann aufgrund der Steuerbarkeit des Fallschirms eine gewisse Abweichung vom Landeplatz
toleriert werden. Diese bestimmt sich zu

re SO, =8, + (At <1y L0 (4.20)

wobei J, 4, den Langengrad und den Breitengrad des Landeplatzes und r, ; bzw. r, , den inneren
bzw. duBleren Landeplatzring darstellen. Die Anflugsrichtung, die durch den Kurswinkel y gegeben
ist, muss aber aufgrund der verringerten aerodynamischen Steuerfdhigkeit des Fallschirms in die
Richtung des ausgewdhlten Landeplatzes zeigen. Die Endanflugsrichtung ergibt sich aus einer
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Funktion, die von den Zielkoordinaten des Landeplatzes und der Endzustéinde fiir den Langen- und
Breitengrad der Flugbahn abhéngig ist:

27 =1 (65 2.8, 2, ). 4.21)

Um diesen Zusammenhang zu verdeutlichen, sind in Bild 4.4 zwei beispielhafte Flugbahnen abge-
bildet, bei denen der innere und duBere Landeplatzring und der nominelle Landeplatz Coober Pedy
in Australien sowie die Beschrinkung beziiglich der Endanflugsrichtung klar erkennbar sind. Die
weiteren Endbedingungen, die aufgrund der Staudruckbelastung wihrend des Fallschirminitiie-
rungsvorgangs vorgegeben sind, sind in Tabelle 4.1 aufgelistet.

Bild 4.4 Endanflugsrichtung, innerer und dullerer Landeplatzring

Flughdhe: A, [km] 7.6
Machzahl: M, [-] 0.58
Innerer Radius: 7, ; [km] 1.3
AuBerer Radius: r, , [km] 6.7

Tabelle 4.1 Endbedingungen

Aufgrund der hohen Risikoklasse des Storfallszenarios ,,blockierte Heckklappe® wurden zusétzlich
zu dem nominalen Landeplatz Coober Pedy in Australien weitere mogliche Landeplétze in der Mo-
dellierung der Endbedingungen beriicksichtigt. Dies ermoglicht es, den Einfluss verschiedener
Landeplitze auf die Zielfunktion zu untersuchen. Die Auswahl von moglichen alternativen Lande-
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plitzen basiert auf verschiedenen Kriterien (Erreichbarkeit, moglichst unbewohntes Gebiet, asphal-
tierte Landebahn, Navigationseinrichtung), die mit Hilfe einer fiir den australischen Kontinent zur
Verfiigung gestellten Datenbasis [95] ausgewertet wurden.

Mit Hilfe eines Tools fiir die Visualisierung von Erddaten (ERSi, Earth Resource Surveys Inc.)
konnen, wie in Bild 4.5 gezeigt, mogliche Landeplitze, deren Ausstattung den vorgegebenen Krite-
rien entspricht, auf ihre infrastrukturelle Anbindung und insbesondere auf die Bevdlkerungsdichte
hin untersucht und ausgewertet werden.

Bild 4.5 Ausgewdhlte Landeplétze, untersucht hinsichtlich einer moglichst geringen Bevolke-
rungsdichte

Die genauen Angaben des Lingen- und Breitengrades (0,,,4,,) der untersuchten Landeplitze, die
im Rahmen des Storfallszenarios ,,blockierte Heckklappe® genutzt wurden, sind im Anhang zu-
sammengefasst.

4.4 Bahnbeschrinkungen

Die Bahnbeschriankungen werden entsprechend der physikalischen Beschrinkungen des Fluggerits
aus Kapitel 3.1.3.1, der aerodynamischen Stellflaichen aus Kapitel 3.1.3.2 und der Lageregelungs-
triecbwerke aus Kapitel 3.1.4 modelliert.

Zusitzlich wird fiir jedes der betrachteten Storfallszenarien eine Verdnderung der zulédssigen Belas-
tungen des Fluggerits entsprechend der Kapitel 2.3.5.2 (Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe®),
Kapitel 2.3.5.3 (Storfallszenario ,,Effizienzverlust einer Heckklappe®) und Kapitel 2.3.5.4 (Storfall-
szenario ,,blockiertes Seitenruder*) beriicksichtigt.
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4.5 Zielfunktionen

Wie in Kapitel 2.1.3 bereits beschrieben, sollen mittels der Flugbahnoptimierungen die System-
grenzen hinsichtlich der verbleibenden Steuerbarkeit innerhalb aller fiir den Wiedereintritt
definierten Anforderungen untersucht werden. Dabei gelten fiir die untersuchten Storfallszenarien
teilweise unterschiedliche Zielfunktionen, die in den nachfolgenden Abschnitten definiert und be-
schrieben sind.

4.5.1 Minimale Brennstoffmasse

Ziel der Untersuchung jedes Storfallszenarios ist die Minimierung der insgesamt bendtigten Treib-
stoffmasse der Lageregelungstriebwerke m, , , da diese fiir die Erh6hung der operativen Sicherheit
zusitzliche Masse im Referenzfall nicht genutzt wird und somit zu héheren Kosten der Referenz-
mission fiihrt. Da innerhalb der Momentenverteilungsfunktion aus Kapitel 4.6 nur der stationire
Treibstoffdurchfluss minimiert wird, wird hierfiir folgende Zielfunktion angesetzt:

J=m,, (4.22)

Die Minimierung der Treibstoffmasse wurde fiir alle Storfallszenarien mit gegebener Degradation,
wie z.B. 0,,,, (Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe®), Sy, (Storfallszenario ,,Effizienzverlust
einer Heckklappe®) oder 0, ;;,.; (Storfallszenario ,blockiertes Seitenruder®), zu einem definierten
Storfallzeitpunkt ¢4, angewendet.

4.5.2 Maximal und minimal moégliche Blockierung

Fiir die Storfallszenarien ,,blockierte Heckklappe® und ,,blockiertes Seitenruder* kann zusétzlich die
minimal und maximal mogliche Blockierungsstellung der degradierten Steuerung ermittelt werden,
so dass der abdeckbare Bereich an blockierten Heckklappen- bzw. Seitenruderstellungen (0, »
O, pior ) Maximiert wird:

I

J =200 (4.23)
J =20, e (4.24)

In dieser Kostenfunktion wurde die zur Verfiigung stehende Treibstoffmasse der Lageregelungs-
triecbwerke m,, und der Storfallzeitpunkt 4, mit bestimmten Grofien festgelegt.

4.5.3 Extremierung des frithestmoglichen Storfallzeitpunkts

Eine letzte Variante dieser Vorgehensweise betrifft den Storfallzeitpunkt 7., . Es soll bei einem
festgelegten Storfallszenario mit einer bestimmten Treibstoffmasse m,, der frithestmdgliche Stor-
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fallzeitpunkt wihrend der Referenzflugbahn ermittelt werden, an dem dieses Storfallszenario auftre-
ten darf. Die Zielfunktion ergibt sich dann zu:

J=t Storfall (4.25)

Der Zustandsvektor fiir die Anfangsbedingungen richtet sich dabei nach dem zu minimierenden
Storfallzeitpunkt und erfordert aus diesem Grund eine zusitzliche Intensitdt an Rechenleistung.

4.5.4 Minimaler oder maximaler aufsteigender oder absteigender Knoten

Aufgrund der Ergebnisse der Gefahrenanalyse aus Kapitel 2.3.5 ist ein moglicher Storfallzeitpunkt
identifiziert worden, der bereits wéhrend der Orbitalphase des Fluggerits zum Storfallszenario
,blockierte Heckklappe* fiihren kann. Aus diesem Grund kann bereits im Orbit mit der Neudefiniti-
on der verbleibenden Mission begonnen werden. Dies schlieBt das Deorbitmandver mit ein. Die
Minimierung der Anzahl an notwendigen Landepliatzen weltweit kann trotz des Storfallszenarios
mittels des minimalen oder maximalen auf- oder absteigenden Knotens schon in der Orbitalphase
umfassend betrachtet werden. Der absteigende Knoten eines Orbits ist definiert als der Ort, an dem
der im Orbit befindliche Kérper den Aquator auf dem Weg von der nordlichen in die siidliche He-
misphére kreuzt, wogegen der aufsteigende Knoten als die Gegenrichtung (von Siiden nach Norden)
definiert ist. Das bedeutet, dass bei Maximierung oder Minimierung des auf- oder absteigenden
Knotens nur die Maximierung des Léngengradbereichs durchgefiihrt werden muss, da der Breiten-
grad laut Definition immer Null sein muss. Die Anzahl der Landeplitze ergibt sich dann aus der
Missionsanforderung nach einer maximalen Verweildauer im Orbit von 9 Stunden und des identifi-
zierten maximalen Lingengradbereichs fiir die jeweiligen Landeplitze. Die Kostenfunktion kann
also mit

J = £ s gnoten OZW- I = Ao goren (4.26)
definiert werden. Der Vorteil einer solchen Implementierung ergibt sich aus der Beriicksichtigung
der optimalen Zeitdauer fiir das Deorbitmandver, die bei der sonst iiblichen Maximierungsbetrach-
tung der Seitenreichweite nicht in Betracht gezogen wird. Dabei wird davon ausgegangen, dass die
Blockierungsstellung der Heckklappe 0,,,., und die zur Verfiigung stehende Treibstoffmasse m,,
feste GroBen in der Optimierung sind. Der Zusammenhang zwischen den jeweiligen Orbitgrof3en
und den GroBen des Storfallszenarios wird in Kapitel 5.5.2 behandelt.

4.5.5 Minimale Oberflichentemperatur der Heckklappe

Fiir das Storfallszenario ,,Effizienzverlust einer Heckklappe* wird eine weitere Kostenfunktion be-
notigt, da bei der Flugbahnoptimierung in diesem Storfallszenario eine Minimierung der
auftretenden thermischen Belastung der degradierten Heckklappe erreicht werden soll, um eine wei-
tere Degradation moglichst zu vermeiden. Die thermischen Belastungen konnen mittels der
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maximal auftretenden Temperatur 7,

| max

auf der Heckklappe ausgedriickt werden, so dass sich fol-
gende Zielfunktion ergibt:

J = TBF,max (427)

4.5.6 Minimierung der Stellflichenaktivitit

Fiir bestimmte Flugphasen der Storfallszenarien ,,Effizienzverlust einer Heckklappe® und ,,blockier-
tes Seitenruder ist aufgrund von drei unabhingigen aerodynamischen Steuerungen keine
zusitzliche Treibstoffmasse notwendig. Fiir diese Flugphasen ist das Ziel der Flugbahnoptimierun-
gen die Minimierung der Stellflachenaktivitit. Da die Heckklappengeschwindigkeit, wie in Kapitel
4.2.1 beschrieben, nicht direkt als OptimierungsgroBe verfiigbar ist, werden die Anderungen der
kommandierten Lagewinkel minimiert. In [74] wird der Zusammenhang zwischen der Stellfldchen-
aktivitidt und der kommandierten Lagewinkel beschrieben, so dass als Zielfunktion der Optimierung
direkt die Anderungen der kommandierten Lagewinkel nach

J=8\[6¢+ S, [ i (4.28)

implementiert werden konnen. S, und §, stellen dabei Gewichtungsfunktionen dar. Dies entspricht
zugleich einer Gléttung der Steuerung.

4.6 Momentenverteilung

Bei der Verwendung der Methode der dynamischen Inversion innerhalb der Optimierung wird da-

von ausgegangen, dass die errechneten Steuermomente M - 1n jedem Flugzustand aufgebracht

werden konnen. Dies kann mit einer in [116] fiir die Referenzmission definierten Verteilung der
Steuermomente (control allocation) auf die aerodynamischen Stellflichen oder durch Einsatz der

Lageregelungstriebwerke in grofleren Hohen geschehen.

Beziiglich eines Storfallszenarios mit der Folge einer dauerhaft degradierten aerodynamischen Stell-
fliche muss eine dem Storfall angepasste Momentenverteilungsfunktion entwickelt werden. Denn
in diesem Fall ist die aerodynamische Steuerbarkeit derart eingeschrénkt, dass die Lageregelungs-
triebwerke eingesetzt werden miissen. Dies stellt auch eine der grundlegenden Arbeiten beziiglich
der Missionssicherheitsanalyse dar, da die optimale Verteilung der Steuermomente im Falle eines
Storfallszenarios mit einer degradierten aerodynamischen Stellfliche die Vorraussetzung ist, um in-
nerhalb realistischer Werte fiir die benétigte Treibstoffmasse die Missionssicherheit zu
gewdhrleisten.

Wie in Kapitel 3.1.4 beschrieben, wird in dieser Untersuchung davon ausgegangen, dass der Schub
der Lageregelungstriebwerke regelbar ist, was die Beriicksichtigung von definierten GroBen fiir das

bendtigte Schubmoment M » ermoglicht. Das hat zur Folge, dass die bendtigte Treibstoffmasse

res,L

das entscheidende Kriterium fiir die verbleibende Missionsplanung ist. Die Gl. (4.29)
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LAS + LLT
Mres,C = Mres,AS + Mres,LT = MAS + MLT (429)
NAS + NLT

muss aufgrund der beschriebenen Forderung immer erfiillt sein. Werden in Gl. (4.29) die aerody-
namischen Steuerungen eingesetzt, so ldsst diese sich zu

~ LC (CI(SG (a’M)é‘a + Cl(fr (a’M)51 )quefl,u LLT
Mres,C = MC = Cmﬁe (a’M)(é‘e - 5et )quefl,u + MLT (430)
NC (Cnﬁa (a’M)ga + Cnd,. (a’M)gr )quefl,u NLT

umformen. Ziel der Momentenverteilungsfunktion ist es, den Treibstoffdurchsatz #1,, in jedem be-
trachteten Punkt zu minimieren. Die Treibstoffmasse m,, wird entweder als Optimierungsziel oder
Beschrinkung genutzt. Das bedeutet, die verbleibenden aerodynamischen Stellflichen miissen so
einsetzt werden, dass der stationdre Treibstoffdurchsatz aller Lageregelungstriebwerke 71, , ein Mi-
nimum an jedem Punkt der Flugbahn besitzt. Dieser ergibt sich aus der Addition der
Betragsfunktionen der drei bendtigten Schubmomentenrichtungen M T

) ) 1 1 1
mpr = mLT,max[K_|LLT|+K_|MLT|+K_|NLT|j (4.31)
L M N

K,,K, und K, sind die jeweilig wirkenden Hebelarme fiir das unterschiedliche Schubmoment in
Roll-, Nick- und Gierrichtung. Die Betragsfunktion beriicksichtigt, dass sowohl negative als auch
positive Schubmomente der Lageregelungstriebwerke in die Treibstoffberechnungen eingehen. In
Tabelle 4.2 sind die Groflen fir X, ,K,, und K, , die sich aus den Hebelarmen der zu benutzenden
Lageregelungstriecbwerke ergeben, zusammengefasst, wobei F, den tiiber die Hohe verénder-

esamt, max

lichen maximalen Schub eines Lageregelungstriebwerks angibt (vgl. Kapitel 3.1.4).

KL 3 . 8 6 Fgesamt, max
KM 8 : 08 Fgesamt, max
KN 581 Fgesamt,max

Tabelle 4.2 GroBenverhéltnisse fiir das Maximalmoment der Triebwerke

Aus der Vorgabe von GI. (4.30), deren Einhaltung immer erfiillt werden muss, konnen die verblei-
benden aerodynamischen Steuerungen so errechnet werden, dass Gl. (4.31) minimiert wird. Der
optimale Ausschlag der aufgrund der verschiedenen Storfallszenarien unterschiedlichen verbleiben-
den aerodynamischen Steuerungen muss durch jeweils gesonderte Berechnungsvorschriften
beriicksichtigt werden. Diese Berechnungsvorschriften hingen von mehreren Faktoren ab (erlaubter
Einsatzbereich, maximal zur Verfiigung stehender Schub usw.) und werden in den nichsten Unter-
kapiteln fiir jedes betrachtete Storfallszenario hergeleitet und beschrieben.
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4.6.1 Storfallszenario ,,blockierte Hecklappe*

Prinzipiell wurden aufgrund eines eingeschrinkten Ausschlags der Seitenruder o, fiir den Flugbe-
reich M > 6 (siehe Kapitel 2.2.3) zwei verschiedene Momentenverteilungsfunktionen entwickelt.
Fiir den Flugbereich M > 6 (Phase 1) muss 6, = 0 gesetzt werden und vereinfacht Gl. (4.30) zu:

LC Cl(iﬂ (a7M)5a queny LLT
Mres,C = MC = Cmé‘e (a’M)(é‘e - 5@1 )quefl,u + MLT ‘ (432)
NC Cnﬁa (a’M)é‘a 6Srqfly NLT

Nimmt man an, dass die rechte Heckklappe in einer bestimmten Position blockiert, so wird
é‘eR = é‘bl()clc (433)

gesetzt. Fiir die Hohenruderausschlag 6, und dem differentiellen Ausschlag der Hecklappen &, er-
gibt sich daraus

5, = Ot + Obiock (4.34)
2
S, = Oer. = Obtock. (4.35)
2
oder ineinander gesetzt:
5(1 =5€ _517106]( (4.36)
Formt man GI. (4.30) um und 18st sie nach dem benétigten Schubmoment auf, so ergibt sich:
L) (L) [ (Co(@bns,)gs,i,
M |=| M. |-| C,s (@, M)(,-0,)4S,,1, (4.37)
NLT NC (Cnﬁa (aﬂM) 611 )aSrefl,u

Setzt man GI. (4.32) und den Zusammenhang zwischen Roll- und Giermomentenerzeuger und Ho-
henruderausschlag aus Gl. (4.36) in Gl. (4.31) ein, so kann man den Treibstoffdurchsatz in
Abhingigkeit von der blockierten Heckklappenstellung J,,,., und Hohenruderausschlag o, errech-

nen:
mpr mLT, max [KL‘LC - (Clda (a’M)(5e - 5block )que{fly )‘
L
b M (€ @ MX5, - 5,)75,,1,) (4.38)
M
+ KL‘NC - (Cné‘a (abM)(ée - é‘bluck )quefl,u )U
N

Der getrimmte Hohenruderausschlag &, (a, M), die Steuermomente [L.,M.,N.]", der Staudruck
g und die verschiedenen aerodynamischen Beiwerte sind momentan nicht verdnderbar und hiangen

von der Flugbahnoptimierung ab. Die einzige verbleibende Variable ist der Hohenruderausschlag
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0, . Aufgrund der Eigenschaften dieser Funktion fiir den gesamten momentanen Treibstoffdurchsatz
m,, (bei der Addition von Betragsfunktionen kann ein Vorzeichenwechsel nur bei Erreichen eines
Nullwertes einer Betragsfunktion geschehen) ist ein Minimum der Werte nur fiir Hohenruderaus-
schlage moglich, an denen eine der drei Betragsfunktionen zu Null wird. Aufgeldst nach dem

bendtigten Hohenruderausschlag ergibt sich somit:

R (4.39)
Clé‘a (a’M) quefZ,u

0, = M — ; (4.40)
Cmﬁe (aﬁM)quefl,u

5(23 = NC — + 5block (44 1)
Cnéa (a7M) quefl,u

Um den Hohenruderausschlag zu errechnen, der den geringsten Treibstoffdurchsatz benétigt, muss
abschlielend der stationdre Treibstoffdurchsatz von 0,,,0,,,0,; in Gl. (4.38) eingesetzt und vergli-
chen werden. Eine graphische Auswertung der GIl. (4.38), die den gesamten momentanen
Treibstoffdurchsatz r1,, in Abhéngigkeit des Hohenruderausschlags o, sowie die errechneten Ho-
henruderausschlige o,,,9,,,0,; zeigt, wird in Bild 4.6 fiir die Machzahl M = 20 fiir eine blockierte
rechte Heckklappe von 6,, , = 20° veranschaulicht. Es ist deutlich zu sehen, dass der Treibstoff-
durchsatz m,, fiir den Hohenruderausschlag o,, (Nickmoment fiir die Lageregelungstriebwerke ist
Null, m,; ,,,= 0.09 kg/s) ein Minimum besitzt.

m,, [kg/s]
0.8

0.6
0.4

0.2

Bild 4.6 Momentenverteilungsfunktion (Phase 1) fiir das Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe*

Anschaulich kann dieses auch dadurch erkliart werden, dass die Effektivitit der Heckklappen in
Nickrichtung fiir diesen Fall am gréBten ist und es deshalb treibstoffgiinstiger ist, die Lagerege-
lungstriebwerke (obwohl diese einen geringen Hebelarm (K,,K,, ) und somit ein geringeres
Schubmoment besitzen) in Roll- und Gierrichtung zu benutzen. Ebenfalls Rechnung getragen wird
den maximal und minimal zuldssigen Hohenruderausschldgen, die sich aus Gl. (4.32) mit maxima-
len Schubmomenten ergeben. Der insgesamt erfliegbare Bereich ergibt sich dann aus dem
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Schnittpunkt der einzelnen Betragsfunktionen mit der maximalen Schubleistung (bzw. maximalen
Treibstoffdurchsatz 1, .. ., ... ) In jeder Momentenrichtung. In Bild 4.6 stellt £ A/, . die be-
schrankende Gerade fiir den erfliegbaren Bereich bei unterschiedlichen Hohenruderausschligen o,
dar. Die maximal bzw. minimal moglichen Hohenruderausschlige, die mit dem vorhandenen Schub
abgedeckt werden konnen, konnen mit

LC T LLT max
é‘e],ma)c/ min —, + é‘block (442)
Czsﬂ (a,M )q Srefl/t
M. M
5@2, max/min - L_TJ"‘”‘ + §et (443)
Cmﬁe (a’ M)quefl/z
N, N
563, max / min - Lzmax + 5block (444)
Cné'a (a’M)quefl,u

angesetzt werden. Dabei ist das absolute Minimum fiir 7z, nur dann moglich, wenn der errechnete
Hohenruderausschlag ¢, auch innerhalb des kleinsten &,,,,. und des grofiten o,

e, max e, min

nerhalb dieses Bereichs die Gl. (4.32) erfiillt werden kann.

liegt, da nur in-

5e,max = min (5el,max ’592,mwc ’5e3,max ) (445)
o

e, min

= max (5e1,min ’562,min ’593,min ) (446)

Ein grofler Vorteil dieser Implementierung ist, dass der erfliegbare Bereich direkt bestimmt werden
kann, wodurch die Implementierung einer zusétzlichen Pfadbeschréinkung innerhalb der Optimie-
rung vermieden wird. So ist aus Bild 4.7 zu ersehen (gleiche Blockierungsstellung bei einem ,,roll

reversal“ Manover), dass auch unterschiedliche Schubbegrenzungen (M L7 ) aktiv wer-

LT ,max >
den konnen. Bei diesem Manover ist aulerdem gut zu erkennen, dass der grolere Momentenbedarf
in diesem Flugzustand einen entsprechend hoheren momentanen Treibstoffdurchsatz n,, verur-

sacht.

m,, [kg/s]
0.8

0.6
0.4

0.2

215
5, [°]

Bild 4.7 Momentenverteilungsfunktion fiir das Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe* (Phase 1)
bei einem ,,roll reversal® Manover
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Fiir die 2. Phase, in der Ausschlige des Seitenruders aufgrund der verringerten thermischen Belas-
tungen erlaubt sind (M < 6), fiihrt eine dhnliche Implementierung zu den Stellungen fiir die
funktionierende Heckklappe und das Seitenruder, bei denen der Treibstoffdurchsatz ein Minimum
aufweist. Ausgehend von Gl. (4.30) kann der Treibstoffdurchsatz m,, dquivalent zu

Myr =ML [KL‘LC - ((Clo"a (a,M)(5e = ek )"‘ Clo", (a’M)é‘r )quefl,u )‘
L
+ 1 ‘MC _(Cmﬁe (a9M)(§e _561‘)qu€]1;1)‘ (447)
M

o
KN

NC - ((Cn()'ﬂ (a’M)(é‘e - 5black )+ Cn(?, (a’M)al )quef Zy )‘j

umgeformt werden. In diesem Fall kann ein Minimum des Treibstoffdurchsatzes dann erreicht wer-
den, wenn der Hohenruderausschlagd, und die Seitenruderstellung &, so gewdhlt werden, dass in
zwel Momentenrichtungen kein Treibstoff bendtigt wird. Setzt man allgemein die Betrdge zu Null
und 16st nach dem Hohenruderausschlag o, auf, so ergeben sich folgende Gleichungen:

L Czs ( )
0, = ¢ F Oy —5r (4.48)
! Cla (a M)qSleny rlock Cl() ( )
o, = M o) (4.49)

o Cmtfe (a’ M) quefl “

N C,s, (M)
o, = - b, - s 4.50
e.n Cn5“ (a,M)qS Z block C (a M) r ( )

ref"u

Dabei konnen jeweils zwei Gleichungen ineinander eingesetzt werden, so dass sich ein Minimum
an Treibstoffdurchsatz nur bei einer der folgenden Stellflachenausschlagsmdoglichkeiten ergibt:

1. ¢6,,=0,,: bendtigtes Gier- und Nickmoment der Lageregelungstriebwerke sind Null fiir:

C,

é‘rl ( ) NC MC — + §blnck - 5@1 (45 1)
C (a M) C ( M)que/ly Cmc? (a’M)que/l,u

Gym e 15, (4.52)
Cmé (0{ M)quef H

2. 6,,=96,, :bendtigtes Roll- und Nickmoment der Lageregelungstriecbwerke sind Null fiir:

C.la,M L M
5}‘2 = 15"( )( - < 5bluck - 5et] (453)

Clé‘, (a’M) Clﬁa (a’M)quefly Cmé‘e (a’M)quef l/t
0, = M HO,, (4.54)
CM (a, M)quef B
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3. 0,,=0,,: bendtigtes Gier- und Rollmoment der Lageregelungstriecbwerke sind Null fiir:

L. _ N
Gy (aM)gS, 1, C,, (a.M)FS,,1,
on = Cyla,M) C,;(a,M) (4.55)
Cl5a (a’M) Cné'a (a’M)
Ne C,; (a,M)

(4.56)

563 = — + 5block T oY
Cné'a (a’M) quefl,u Cn5a (aﬁM)

Der Zusammenhang zwischen Hohenruderausschlag o, (x-Achse), Seitenruderausschlag &, (y-
Achse) und momentanen Treibstoffdurchsatz m1,, (z-Achse) wird in Bild 4.8 fiir die Machzahl
M =5 bei einer blockierten rechten Heckklappe von 0,,,, = 20° veranschaulicht. Dabei sind jeweils
die Geraden, fiir die in einer Richtung keine Treibstoffmasse benétigt wird, gekennzeichnet (L, , =
0-o6,,M;,=0-9,,, N,=0-0,,). Die Ausschlige 6,,5,/,0,,,0,,,0,.3,0,; sind die Eck-
punkte eines Dreiecks (schraffiert gekennzeichnet), bei denen jeweils zwei Momentenrichtungen
der Lageregelungstriebwerke zu Null werden. Ein absolutes Minimum des Treibstoffdurchsatzes
;. befindet sich am Punkt der geringsten Hohe (Treibstoffdurchsatz). Im Beispiel von Bild 4.8
stellt dieser Punkt den Schnittpunkt aus M, =0und L, =0 dar (J,,, und J,, nach Gl. (4.5.3) und

Gl. (4.5.4)).

i, , Tkes]
1.4
1.2
1.0
0.8

215
18.5 19 19.5 ' 5, [°]

Bild 4.8 Momentenverteilungsfunktion (Phase 2) fiir das Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe*

Auch in dieser Phase konnen die maximalen Schubmomente in die Berechnung der aerodynami-
schen Stellflichenausschldge aufgenommen und ausgewertet werden, was zu einer Verringerung
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der bendtigten Bahnbeschrankungen fiihrt. Unter Beriicksichtigung der maximal durch den Schub
aufzubringenden Momente wird der Ausschlagsbereich der Steuerungen in Form von jeweils zwei
Parallelen in jeder Momentenrichtung mit den folgenden Gleichungen eingeschrénkt:

L.*L Cs (o, M)
) y = ——lm Sypoes — 2L 4.57
e,l,max / min Cl(sa (C(,M) queflﬂ + block C](ga (a,M) r ( )
M. tM
) y 4§ 4.58
e,m,max / min Cmﬁe (a,M) queflﬂ + et ( )
N.+N C,; (M)
) = S 4.59
e,n, max / min Cmsa (a,M) queflﬂ + block Cné‘a (a,M) r ( )

Hierbei werden unterschiedliche Fille betrachtet, die in Bild 4.9 veranschaulicht sind. Befindet sich
das errechnete Dreieck, vorgegeben durch die Ausschlidge o,,,0,,,0,,,0,,,0,3,0,; innerhalb des
durch die Gl. (4.57) bis Gl. (4.59) aufgespannten Bereichs, so kann die Stellung fiir minimalen
Treibstoffdurchsatz ermittelt werden (Fall 4). In diesem Fall ergibt sich m,; ,, (&hnlich wie bei
dem Beispiel von Bild 4.8) aus dem Schnittpunkt M,,=0und L,,=0(J,,,0,,).

Fall 1: Fall 2:
mLT[kg/s] mLT[kg/s] MLT,max
1.0 —
0.8 s 1.0
g W o Nk
0.2 NLZmax ' 82 : 21
0. : =
8[°] _2 . 0.2 nicht MLT 0 20.5
r 0 M 170pt L. —21] 0. erfliegbar mLTapt 19520 5.1°]
o > . . ' — 20 20.5 o 6 o1 -2 T - : LLZmax 19 ' ¢
- michterfiegbar 1, 20 §[°] | §[7] 7 e
- ) 19 , .
2 185 3 18
3718
Fall 3: MLT,max Fall 4: ar L Tmax 5L7:max
n;IIaT [kg/S] LLT / NLTmax . k / LT,max
10| g \ _ e my p[keg/s]
0.6 .
1.8
0.2 l mLZopt }g . \
18 . m
nicht erfliegbar 83 o 3
18.5 O nicht erfliegbar g <
s.[°] 19 187 "' oo
e . N 185 1 6[°]
. 2 o 19
20.5 , N, >
,max .
21 4 M, ;e o 213 LTmax

Bild 4.9 Grenzen der Momentenverteilungsfunktion (Phase 2)

Schneidet eine oder mehrere der angegebenen Gl. (4.57) bis Gl. (4.59) das schraffierte Dreieck, so
ergibt sich die Stellung fiir den dann minimalen Treibstoffdurchsatz i, ,, nicht mehr zwangslau-



4.6 MOMENTENVERTEILUNG 81

fig aus dem Punkt, in dem in zwei Momentenrichtungen kein Treibstoff benétigt wird. Die Schnitt-
punkte der Gl. (4.51) bis Gl. (4.56) (kein Treibstoffverbrauch) und Gl. (4.57) bis Gl. (4.59) miissen
dann errechnet und nach m,; ,, ausgewertet werden. In [9] ist der fur diese Auswertung notwendi-
ge Algorithmus beschrieben. Im Fall 3 ist deutlich zu sehen, dass der Eckpunkt M ,,=0und N,,=
0(o,,,0,,) aufgrund der durch L, . gegebenen Beschrinkung nicht mehr eingenommen werden
kann. Im Fall 2 stellt sich die Gesamtsituation noch kritischer dar, da in diesem Fall zum Erreichen
von m,; ,, die Heckklappen und das Seitenruder nur noch so eingestellt werden konnen, dass
M ;= 0 und die Rolllageregelungstricbwerke bereits den maximalen Schub L,, .. liefern. Schnei-
den die Beschrinkungsgeraden das gesamte Dreieck ab, so ist keine Stellung der aerodynamischen
Steuerungen mehr moglich, bei denen nicht alle Schubmomente aktiviert werden miissen (Fall 1).
Dabei ergibt sich m,, ,, bei derjenigen Kombination aus Heckklappen- und Seitenruderstellung,
beider L, .. und N, erreicht wird.

4.6.2 Storfallszenario ,,Effizienzverlust einer Heckklappe*

Fiir den Flugbereich M > 6 (Phase 1) muss J, = 0 gesetzt werden und vereinfacht Gleichung (4.30)
zu GI. (4.32). Setzt man den Hohenruderausschlag &, und Roll- und Giermomentenerzeuger o, in
Gl. (4.32) ein und beriicksichtigt man den linearen Zusammenhang zwischen erzeugtem Steuermo-
ment M
Ausgangsgleichung, die fiir dieses Storfallszenario verwendet wird:

und der Fliche der Heckklappe Sg., so ergibt sich eine umgeformte

res,C

Cm{, (@, M) Sy 6, Czaa (@, M) Sy O | _ S,
- 91,
L 2 2 S, L
C.saM)Sy. 06, C ;(aM)S, o, S,
M |= ( 2 2) o Ca, Ca 2) - R—CM(;F(a,M)SBFéa]c? <L || Moy | (4.60)
N BF
; Cuo (@ M) Sy 8 Cp (@ M) S,y 54 S,y Mo
2 2 Tg v

Wie in Kapitel 3.1.2.3 beschrieben, wird in diesem Storfallszenario davon ausgegangen, dass die
Flache einer Heckklappe so beschddigt ist, dass nur noch mit der degradierten Heckklappenfldche
Sy zu rechnen ist. Geht man in dieser Herleitung davon aus, dass die linke Heckklappe J,, eine
Degradation erleidet, so kann dies direkt in Gl. (4.60) eingearbeitet werden. Zusétzlich muss die
lokale Verdnderung des Angriffspunkts fiir die Auftriebskomponente (Ax,,,Ay,, ) der degradierten
Heckklappe beriicksichtigt werden, die einen Einfluss auf die Roll- und Nickrichtung besitzt. Be-
zliglich der Widerstandskomponente, die die Gierrichtung beeinflusst, wird nur der Einfluss der
kleineren Fliche modelliert, da bei der Widerstandskomponente, die fiir das entstehende Giermo-
ment malgeblich ist, zwar die Verschiebung des Angriffspunkts durch mdgliche
Ablosungserscheinungen und Interferenzeffekte nicht eindeutig bestimmbar, aber dies nur von se-

kundérer Bedeutung beziiglich des Hohenruderausschlags ist:
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Cz(st, (a,M) Sev Yoom —Der 5,-6.,1gS .1
2 SBF ynom « “* v
Le CsaM)((S. x —Ax i
MC _ mo, : > [( EV_““nom EV 5eL+5eRJ_25€t J quefl/t + MLT (461)
N SBF Xpom N
¢ Cmfa (CZ,M) SEV _ Y
2 SBF 5eL - 5eR quqf l,u

Dieser Zusammenhang kann in die zu minimierende Gl. (4.31) eingesetzt werden und ergibt somit
den gesamten momentanen Treibstoffdurchsatz:

. . 1 C y (a’M) S nom___ A a,
e m”’m(K_ e _( - [SEV ) y "o _EQRJQS’”I”]
L BF nom
C,s \a,M -
l MC _ mé‘e( ) SEV xnom A-xEV 5eL +5eR _2§et quefl (4.62)
KM 2 SBF xnam o
C M
L NC—( 0@ )[SEV5L—5RJ(7S/IJJ
> g e e ref* u
N BF

Die in Kapitel 4.6.1 fiir das Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe* entwickelte Momentenvertei-
lungsfunktion kann fiir dieses Storfallszenario in dhnlicher Weise angewendet werden. Aufgrund
der Aufsummation der drei Betragsfunktionen kann ein Minimum des Treibstoffdurchsatzes dann
erreicht werden, wenn der linke Heckklappenausschlag 6,, und der rechte Heckklappenausschlag
0,z so gewdhlt werden, dass zwei Momentenrichtungen zu Null werden. Die entsprechenden Gera-
dengleichungen ergeben sich zu:

o) = - ( ij’c_ n Sev Yoom = Ay 5, (4.63)
15, a, )quefl,u SBF ynom
M —
53R,m ) c ( MC - +§et . SEV Xom AXEV 5eL (464)
mo, a, )quefl,u BF xnom
Oupon = ZNC_ + Spr o, (4.65)
Cné'a (a’ M) queny SBF

Die Losung fiir die Heckklappenausschldge o,, und 6,; erhdlt man aus den Schnittpunkten dieser
Geradengleichungen, die als Eckpunkte eines Dreiecks den Punkt des minimalen Treibstoffdurch-
satzes enthalten. Die Beschriankungen beziiglich des Maximalschubes der Lageregelungstriebwerke
werden als Geradengleichungen abgebildet (Parallelen mit Verschiebung des Aufpunkts). Eine zu-
sdtzliche Anforderung dieses Storfallszenarios besteht darin, den Ausschlag der degradierten
Heckklappe so zu beschrinken, dass nur eine definierte thermische Belastung T, einwirken

kann. Dies kann in der Momentenverteilungsfunktion durch die zusétzliche Beschrankungsgerade
aus GI. (4.69) erreicht werden:
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20L. L -A
S __ ( C LT,max) + SEV Y nom ) gy 5eL (466)

eR,l, max / min Cléa (a,M)quefl,u SBF Voom

MCiMLT,max + _SEV xnom_Ax
C,s (. M)gS, 1,

refu

o)

eR,m,max / min —

B (4.67)

Syr X

nom

2AN. =N
5eR nomax/min ( < L_T’WMX) + SEV §eL (468)
- Cné'a (a,M)qS ) Ssr

ref "

Oy = 5TBR o (T BF, max ) (4.69)

Bild 4.10 zeigt den Treibstoffdurchsatz i, ,, abhdngig von den Heckklappenausschldgen J,;, und
0, fiir den modellierten Fall 2 (S, =0.916 S, siehe Kapitel 3.1.2.3) bei einer Machzahl von
M = 17.5. Dabei sind jeweils die Geraden gekennzeichnet, fiir die in einer Richtung keine Treib-
stoffmasse benotigt wird. Fiir Heckklappenausschldge der linken Heckklappe sind Ausschlidge ab
o, >11.18° (T BE max = 1580°C) ausgeschlossen und daher als nicht ausschlagbarer Bereich mar-
kiert. Auflerhalb der maximalen Schubbegrenzungen, die ebenfalls im Bild 4.10 gekennzeichnet
sind, ist ein Ausschlag der Heckklappen momentan nicht von den Triebwerken abzudecken.

Bild 4.10 Momentenverteilungsfunktion beim Storfallszenario ,,Effizienzverlust einer Heckklappe*

Fiir die 2. Phase dieses Storfallszenarios, in der Ausschlidge der Seitenruder aufgrund der verringer-
ten thermischen Belastungen erlaubt sind (M < 6), ist eine nur auf aerodynamischen Steuerungen
basierende Momentenverteilung méglich, da drei voneinander unabhédngige aerodynamische Stell-
flachenausschlige (J,;,0,;,0, ) verwendet werden konnen. Damit kann die Gl. (4.70)
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C, (a,M —A
léa( ) SEV Y nom \ gy 5eL _5eR + Clﬁr (a,M)§r qugfl,u
L 2 SBF ynom
¢ C . (a,M _
M, |= i (DM Sy X = Mgy S+ O |~25, @S, (4.70)
2 SBF xnam !
Ne C,s (M)
a’
e SEV é‘eL - 5@R + Cnﬁr (aﬁM)é‘r quefly
2 Sir
mit folgenden Abkiirzungen
Cl§ (a,M)qS,,!
a, = Sy = Ciy (@ M)GS 1, (4.71)
a,M)gS
a; = Cns, (@M)GS s , (4.72)
2
n§ (a M)que

a, = S as = Cop (@ M)TS, (4.73)
b — SEV ynom _AyEV b — SEV xnom _AXEV b3 _ SEV (4 74)

1 s Y D) - P} .

SBF ynom SBF xnom SBF
¢ = Mct20, (4.75)
as
direkt nach den aerodynamischen Stellflichenausschldagen

5 = a,(Ne +a,e)=as(Le +ac) (4.76)

el .

a,a, (bs +b, ) —a,ds (bl + bz)

O =€, —b,0, (4.77)
S = L.—abo, +a?d, (4.78)

a,

aufgelost werden. Eine Beschrinkung der degradierten Heckklappenstellung ist aufgrund der gerin-
geren thermischen Lasten in der zweiten Phase nicht mehr nétig.

4.6.3 Storfallszenario ,,blockiertes Seitenruder

Nimmt man bei diesem Storfallszenario an, dass das rechte Seitenruder des Fluggerits in einer be-
stimmten Ausschlagswinkel blockiert, so ergibt sich Gl. (4.79):

5r,block = 5rR (479)

Es stehen aber ab einer Machzahl von M < 6 drei weitere unabhéngige Steuerorgane zur Verfii-
gung, so dass keine zusitzlicher Treibstoffmasse benotigt wird. Setzt man den Seitenruderausschlag

_ 5rL + 5r,block

= . (4.80)
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und den Bremsklappenausschlag

o0, —0
§sb: rL 2r,block (481)

in GL. (4.30) ein, ergibt sich:
C 5VL + 5}‘,block —
15, (@, M)o,+Cs (a, M) - qS,.1L,

_ 5}‘L - 5r,block —
MC - Cmée (aﬁM)(é‘e - é‘et)_'_ Cméxb (a’M) # queny (482)

5rL + 51‘,block —
Cnc?a (a7M)5a + Cn&, (a7M) # quefly

Diese Gleichung kann nach den verbleibenden aerodynamischen Stellflichenausschlige
(0,,,0,,0,) aufgelost werden:

2N.C M) 2L.C M
Ll (a’ ) - L (a, ) + 5r,block (CM, (a’M)C)zdu (a’ M) - Cm?,. (a’ M)Clb‘a (a’ M))

S = C7Sref l/t C7Sref l/t
" Cla‘, (0‘ M )Cna;, (a,M )_ Cms,. (0( M )Clb‘a (a,M )
(4.83)
C; (a,M
—_ LC ~ (a ) (5rl + 51*,block )
quefl u 2
o,= (4.84)
CIJE (a:M)
M Cm o (a9M)
— < - % (5rL - é‘r,bl()ck )
quefZ,u 2
5, = +5, (4.85)
Cmc?(_, (aa M)

Der sich einstellende Luftbremsenausschlag 6, und dessen Einfluss auf Auftrieb und Widerstand
werden innerhalb der Optimierung dieses Storfallszenarios beriicksichtigt. Ein Treibstoffdurchsatz
entsteht nur dann, wenn entweder der Storfallzeitpunkt vor Erreichen der Einsatzgrenze von M < 6
liegt oder der notwendige linke Seitenruderausschlag groBer ist als der maximal mogliche
CAEA))

rL, max

>

4.6.4 Anwendung auf eine Drei-Freiheitsgrad Problemstellung

Die fiir jedes betrachtete Storfallszenario entwickelten Momentenverteilungsfunktionen kénnen mit
nur geringen Verdnderungen auch auf ein Punktmasse-Modell angewendet werden. Da bei einer
solchen Vorgehensweise nur die translatorischen Differentialgleichungen betrachtet werden, ist kein
Regelungssystem notwendig. Das bedeutet auch, dass der Steuermomentenvektor vernachléssigt
wird (M
jedes Storfallszenario mit der Festlegung von M

= 0). Die benoétigten Steuerausschlige konnen aber bei dieser Betrachtungsweise fiir

res,C

= 0 auf die gleiche Art und Weise errechnet

res,C

werden. In [9] wurden Untersuchungen fiir das Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe* anhand
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einer Drei-Freiheitsgrad Optimierung durchgefiihrt. Die Ergebnisse zeigen, dass zum Teil grofle
Unterschiede in der Ausreizung der Ressourcen an verbleibender Steuerbarkeit bestehen, da die zur
Einhaltung der Flugbahn notwendigen Steuermomente vernachldssigt werden. Dies verdeutlicht
ebenfalls, dass zur genauen Betrachtung von Storfallszenarien, die degradierte Steuerorgane besit-
zen, Sechs-Freiheitsgrad Optimierungen notwendig sind.

4.7 Zusammenfassung

Zur Losung dieses komplexen Optimalsteuerungsproblems ist die Anwendung eines leistungsstar-
ken Optimierungsverfahrens notwendig. Die rotatorischen Freiheitsgrade konnen dabei mit der
Methode der dynamischen Inversion in ein linear regelbares System konvertiert werden. Unter
Verwendung eines direkten Parameter-Optimierungsverfahrens und des MehrfachschieBverfahrens
PROMIS werden dann die optimalen Steuerungen errechnet, die in dieser Betrachtungsweise die
kommandierten Lagewinkel sind.

Auf der Grundlage der zur Einhaltung der alternativen Flugbahn notwendigen Steuermomente
konnte eine Funktion implementiert werden, die fiir jedes identifizierte Storfallszenario die treib-
stoffoptimale Verteilung an die verbleibenden aerodynamischen Stellflichen angibt. Diese ist
notwendig, da die aerodynamischen Stellflichen und der Schub der Lageregelungstriebwerke nicht
direkt als Steuergrofen verwendet werden. Zudem ist der Treibstoffverbrauch der Lageregelungs-
triebwerke ein entscheidendes Kriterium fiir die Aufrechterhaltung der Missionssicherheit. Auch in
der Bestimmung der Endbedingungen und Zielfunktionen wurde die Besonderheit des jeweiligen
Storfallszenarios verarbeitet.



Kapitel 5 Storfallszenario ,,blockierte
Heckklappe*

In diesem Kapitel werden die Ergebnisse, die im Rahmen der Bahnoptimierung erarbeitet wurden,
so dargestellt, dass aufgrund der jeweils verdnderten Bahnbeschrankungen ein deutlicher Einfluss
auf die Zielfunktion gezeigt werden kann. Dabei soll auch die Funktionsweise der Momentenvertei-
lungsfunktion {iberpriift und ausgewertet werden. Fiir die Darstellung dieser Ergebnisse wurde der
Storfallzeitpunkt zu Beginn des atmosphirischen Wiedereintritts in / ,, = 122 km Ho6he (definierter
Atmosphirenrand - Ubergang zwischen Thermosphire und Mesosphire) gewihlt, um den Einfluss
dieses Storfallszenarios auf die gesamte verbleibende Mission darstellen zu konnen. Daran an-
schlieBend werden Flugbahnen fiir spétere Storfallzeitpunkte der Referenzmission sowie der
Einfluss alternativer Landeplétze auf die Zielfunktion behandelt. Ein weiteres Unterkapitel beschéf-
tigt sich damit, welchen Einfluss ein bereits in der Orbitalphase liegender Storfallzeitpunkt auf
dieses Storfallszenario besitzt. Zuletzt werden der Einfluss der modellierten Schubmodelle und de-
ren Auswirkung auf den Treibstoffdurchsatz untersucht. Da die benétigte Treibstoffmasse einen
wichtigen Kostenfaktor beim Betrieb eines zukiinftigen RLVs darstellt, ist deren Minimierung das
Ziel bei den nachfolgend beschriebenen Flugbahnen.

5.1 Simulation der Referenzmission

In einem ersten Schritt sollen die Auswirkungen des Storfallszenarios verdeutlicht werden, wenn
die Referenzflugbahn eingehalten werden soll. Diese Simulationen sind mit der Simulationsumge-
bung CREDITS ([34] und [63], siche auch Kapitel 8.2) durchgefiihrt worden, fiir die sich die
kommandierten Lagewinkel auch aus der Flugsteuerung der NASA ergeben. In Bild 5.1 wurden fiir
diese Simulationen blockierte Klappenstellungen von J,, ,= 18° bei einem Storfallzeitpunkt von
Lssan = 300 s (mit verschiedenen Stor- und Unsicherheitsfaktoren aus Kapitel 8.2.2 beaufschlagt)
ausgewdhlt. Die fiir die Trimmung des Fluggerits notwendigen Heckklappenausschlige erzeugen
einen kontinuierlichen Schubbedarf der Lageregelungstriebwerke. Unmittelbare Folge des Blockie-
rens der Heckklappe ist zundchst eine Storung der Momentenbilanz. Bei einer blockierten
Heckklappenstellung von ¢,,,, = 18° kann das vorhandene Lageregelungsystem den erforderlichen
Schub aufbringen und die Lage des Fluggerits stabilisieren. Bei der Simulation blockierter
Heckklapenstellungen von &,,,, = 14°, 16° und 20° kann ab einer Flugzeit zwischen ¢= 800 s und
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t=1000 s die kommandierte Lage des Fluggerits nicht mehr eingehalten werden, was zum Absturz
des Fluggerits fiihrt. Die bendtigte Treibstoffmasse fiir die untersuchten blockierten Heckklappen-
stellungen iibersteigt die nominell zur Verfiigung stehende Treibstoffmasse um mehr als das
60-fache, was insbesondere auf den nicht angepassten Anstellwinkelverlauf (unterschiedlicher
Trimmwinkel) zuriickzufiihren ist.

50 15 100
o1, Bl ul®]
30 > 0
0 lv g
20 5 -50
10 -10 -100
40 T, >1750°C 15 0
5, [°] M,. M, m,[kg]
3. [°] /5 450
200 A 300
10 5/ | 150
% 10 20 30 0% 10 20 30 % 10 20 30
¢ [min] ¢ [min] ¢ [min]

Bild 5.1  Simulation der Referenzflugbahn fiir Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe® mit
Storfalldaten: 6,;,, = 18°, #4;,.., =300, n, =2

Beziiglich spiterer Storfallzeitpunkte wurde festgestellt, dass diese generelle Auswirkung (sehr ho-
he benotigte Treibstoffmasse, die meisten Blockierungen fiihren zum Absturz) noch verstarkt wird,
da bei einem plotzlichen Auftreten des Storfalls zu spateren Storfallzeitpunkten (hoherer Staudruck
fithrt zu groBerem Momentenbedarf) ein Aufschwingen der Lagewinkel zu beobachten ist.

5.2 Optimierungsergebnisse fiir nominelle Bahnbeschrin-
kungen

Wie in Kapitel 2.3.5.2 beschrieben, wurde in einem ersten Schritt untersucht, ob es mdglich ist, die
Bahnbeschrankungen der Referenzmission einzuhalten. In Bild 5.2 ist bei einem Storfallzeitpunkt
von fg;.,;= 0 s (Entry Interface) eine Heckklappe auf &, = 17° arretiert. Aufgrund der beschrie-
benen Momentenverteilungsfunktion ist es hinsichtlich des Treibstoffverbrauchs giinstiger, die
funktionierende Heckklappenstellung mit der blockierten Klappenstellung iiber einen langen Zeit-
raum anzugleichen. Daraus folgt, dass aufgrund der Anstellwinkelbeschrinkung bei «, , = 40° und
der daraus resultierenden, von der blockierten Heckklappenstellung abweichenden Trimmheckklap-
penstellung die entstehenden Nickmomente mit den Nicklageregelungstriebwerken ausgeglichen
werden miissen. In diesem Fall wurde der maximal zur Verfiigung stehende Schub der Lagerege-
lungstriebwerke (7n,,= 2) nicht erhoht. Dies fiihrt dazu, dass mit zunehmendem Staudruck in
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geringeren Hohen sich ein relativ geringer differentieller Heckklappenausschlag so auswirkt, dass

der maximal zur Verfiigung stehende Schub nahezu erreicht wird.
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Bild 5.2  Optimale Flugbahn fiir Storfallszenario ,blockierte Heckklappe* mit Storfalldaten:

Opoer = 17°, LSt = 0's, n,, =2, Bahnbeschrinkungen: Cycle 8

In dieser Flugphase wird auch der maximal zuldssige Warmefluss erreicht. Er stellt die ma3gebliche
Bahnbeschriinkung dar und erfordert eine akkurate und teilweise auch sehr schnelle Anderung des
Hiangewinkels, um den Geschwindigkeitsvektor so zu verdndern, dass diese Bahnbeschriankung
nicht verletzt wird. Im letzten Teilabschnitt der Flugbahn, in dem eine Angleichung der beiden
Heckklappen nicht durchgehend mdglich ist, um das Fluggeridt zum Landeplatz zu fiihren, wird das
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Fluggerit so gesteuert, dass moglichst kleine Staudrucke und damit kleinere Momente erzeugt wer-
den, so dass sowohl der maximale Schub der Lageregelungstriebwerke ausreichend als auch die
bendtigte Treibstoffmasse moglichst gering ist. Dies erfolgt iiber ein Aufnickmanédver kurz vor der
transonischen Flugphase, da so auf der einen Seite das Fluggerit stark verzogern kann. Andererseits
wiirde ansonsten die getrimmte Heckklappenstellung in dieser Phase zu geringe Werte einnehmen,
die nicht mehr von den Lageregelungstriebwerken aufzubringen wiren. Dabei kann allgemein fest-
gestellt werden, dass ab einer Flugmachzahl von M = 6 der FEinsatz der Seitenruder den
Treibstoffdurchsatz in Gier- und Nickrichtung erheblich verringert. Die dabei entstehenden Roll-
momente verbleiben innerhalb der Maximalbegrenzungen (grau) und kénnen somit von den
Rolllageregelungstriebwerken aufgebracht werden. Der Luftbremsenausschlag ab einer Machzahl
von M = 2.5 ermdglicht es dem Fluggerit, ohne Verletzung der Staudruckbeschrinkung alle End-
bedingungen einzuhalten. Der extrem groBe negative Bahnwinkel am Ende der Flugbahn stellt
aufgrund der Fallschirmlandung kein Problem dar. Die Regelabweichung beziiglich der komman-
dierten Lagewinkel e, , , bleibt wéhrend der gesamten Flugbahn unterhalb eines Grades (grau
gekennzeichnet), woraus die korrekte Funktionsweise des linearen Reglers innerhalb der Optimie-
rungsumgebung ersichtlich wird. Dieses kann auch an den extrem kleinen Schiebewinkelwerten
abgelesen werde und erfiillt somit die Forderung nach schiebewinkelfreiem Flug ( 5= 0) sehr gut.
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Bild 5.3  3D-Flugbahn mit Storfalldaten: &,,,= 17°, tg;.,= 0 s, n,;= 2, Bahnbeschrankungen:
Cycle 8

Die bendtigte Treibstoffmasse liegt fiir diesen Fall mit den Bahnbeschrankungen von Cycle 8 bei
m,,= 273.4 kg, und entspricht nahezu dem 30-fachen Wert der zur Verfiigung stehenden Treib-

stoffmasse im Referenzfall. Die gesamte Flugzeit betrigt ¢ = 29.1 min. Der Momentenbedarf

gesamt
der Lageregelungstriebwerke wéhrend dieser Flugbahn zeigt die richtige Arbeitsweise der in Kapi-
tel 4.6.1 beschriebenen Momentenverteilungsfunktion, um die aerodynamischen Steuerungen so
auszuschlagen, dass zu jedem Punkt der Flugbahn ein minimaler Treibstoffdurchsatz entsteht und

die maximalen Momente der Lageregelungstriecbwerke eingehalten werden. Bild 5.3 zeigt die



5.2 OPTIMIERUNGERGEBNISSE FUR NOMINELLE BAHNBESCHRANKUNGEN 91

3D-Flugbahn. Da bei dieser Flugbahn nur ein ,,bank reversal* notwendig ist, verschiebt sich die ge-
samte Flugbahn nach Osten. Die Ergebnisse =zeigen jedoch, dass aufgrund der
Anstellwinkelbeschrankung der Referenzmission auf «,,, = 40° blockierte Heckklappenstellungen
von unter J,, , = 15.2° und iiber J,, , = 18.1° nicht abdeckbar sind, da die bendtigten Momente von
den Lageregelungstriebwerken nicht mehr aufgebracht werden kénnen. Aus diesem Grund wurde in
Kapitel 3.1.4 eine Verdnderung des Maximalschubes des redundanten Lageregelungstriebwerksys-
tems vorgeschlagen, wobei n,, auf 9 erhoht wird.
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Bild 5.4  Vergleich der Treibstoffmasse und Schubmomente mit Storfalldaten: o,,.,= 16°,

Lo = 0 8, 12 =2/ n;, =9, Bahnbeschrinkungen: Cycle 8

Hinsichtlich der folgenden Ergebnisse wurde von der konservativen Annahme ausgegangen, dass
bei der VergroBerung des Maximalschubes der Treibstoffdurchsatz dquivalent zur Erh6hung des
Maximalschubes ansteigt (Modell 1 aus Kapitel 3.1.4). Ein Vergleich der Treibstoffmasse und der
bendtigten Schubmomente fiir den Fall 6, ,= 16°, n,;, =2 und n,, =9 ist in Bild 5.4 zu sehen. Die
geringere Treibstoffmasse fiir den Fall n,, = 9 kann dadurch erklirt werden, dass im Gegensatz zu
Fall n,,= 2 bei extremem Momentenbedarf immer noch der Punkt des minimalen Treibstoffdurch-
satzes geflogen werden kann. Es werden in diesem Fall zwar hohere Maximalschiibe mit
entsprechend hoherem stationdrem Treibstoffdurchsatz bendétigt, die aber treibstoffoptimaler einge-
setzt werden konnen und somit zu einer geringeren benotigten Treibstoffmasse fiihren. Die
maximalen Schubgrenzen sind fiir den Fall n,,= 2 hellgrau gekennzeichnet, wogegen fiir den Fall
n, =9 die dunkelgraue Kennzeichnung mafigeblich ist. Das fiihrt zu einer verringerten Treibstoff-
masse von bis zu 30% und ist eine der Vorraussetzungen, um einerseits den Bereich von blockierten
Heckklappenstellungen, bei denen ein sicherer Wiedereintritt ermoglicht werden kann, zu erhéhen
und andererseits die bendtigte Treibstoffmasse zu verringern. Alle moglichen blockierten Klappen-
stellungen, die mit dem jeweiligen maximal zur Verfiigung stehenden Schub (#,, =2, n,,=9) noch
einen sicheren Wiedereintritt gewihrleisten, sind in Bild 5.5 zusammengefasst. Der groflere Maxi-
malschub bewirkt, dass, wie beschrieben, vergleichsweise weniger Treibstoffmasse bendtigt wird
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und zusitzlich ein groBerer Bereich von blockierten Klappenstellungen abgedeckt werden kann.
Dieser wird fiir groflere blockierte Heckklappenstellungen auch vom maximal zuldssigen Wirme-
fluss beschrinkt.
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Bild 5.5  Zusammenfassung fiir Storfallszenario ,blockierte Heckklappe® mit Storfalldaten:
Lssan = 0°S, 7= 2/ ny =9, Bahnbeschréinkungen: Cycle 8
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Bild 5.6  GroBtmogliche Blockierung 6,,,,= 18.5° mit den Storfalldaten: ¢y,,,= 0s, n,,=9,
Bahnbeschriankungen: Cycle 8

In Bild 5.6 wird die grotmogliche Blockierung 6, , = 18.5° bei den gegebenen Bahnbeschrinkun-
gen gezeigt. Die Treibstoffmasse belduft sich bei einer Flugzeit von ¢ = 30.02 min auf

gesamt
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m,,= 298.4 kg. Dabei werden sowohl die thermischen als auch strukturellen Belastungsgrenzen
ausgeschopft. Auch der Schub der Lageregelungstriebwerke (#,,= 9) erreicht die verdnderte ma-
ximale Belastungsbeschrinkung. Die sich schnell &ndernden Drehraten verbleiben, wie bereits zu
Beginn des Kapitels beschrieben, innerhalb der vorgegebenen Beschrinkungen und stellen keinen
malgeblichen Faktor bei der Bestimmung der maximal bzw. minimal moglichen blockierten Heck-
klappenstellung dar. Wie im folgenden Abschnitt beschrieben, verhindert aber die maximale
Anstellwinkelbeschrinkung eine geringere Treibstoffmasse, die weit liber einem tolerierbaren Wert
liegt. Somit ist eine Anderung der dieses Storfallszenario betreffenden Bahnbeschrinkungen unbe-
dingt erforderlich.

5.3 Optimierungsergebnisse fiir erweiterte Bahnbeschran-
kungen

Um die Treibstoffmasse signifikant zu verringern, muss insbesondere der maximal zulédssige An-
stellwinkel erhoht werden. So ist es moglich, dass durch die Verdnderung der getrimmten
Heckklappenstellung die funktionierende Klappenstellung grofitenteils an die blockierte Klappe an-
geglichen wird. Die Maximalmomente der Lageregelungstriebwerke werden auf n,, = 9 vergroBert,
damit wéhrend des Schalldurchgangs, in dem fiir groere blockierte Klappenstellungen keine ent-
sprechende Trimmstellung gefunden werden kann, die bendtigten Momente aufgebracht werden
konnen. Wie in Kapitel 2.3.5.2 beschrieben, werden auch die maximalen thermischen Lasten er-
hoht, um insbesondere fiir groBere blockierte Klappenstellungen eine Optimalflugbahn mit
entsprechend geringerer benotigter Treibstoffmasse errechnen zu koénnen. Der zu erreichende Lan-
deplatz wurde bei der Untersuchung der erweiterten Bahnbeschrinkungen auf den nominellen
Landeplatz Coober Pedy in Australien festgelegt. Auf die Darstellung der rotatorischen Freiheits-
grade wird weitestgehend verzichtet, da sie sich in dhnlicher Weise, wie bereits beschrieben,
verhalten.

5.3.1 Erhohung des maximal zuliissigen Anstellwinkels

In Bild 5.7 ist die benétigte Treibstoffmasse flir den maximal moglichen abzudeckenden Bereich an
blockierten Klappenstellungen zusammengefasst. Dabei wird die signifikant verringerte Treib-
stoffmasse gegeniiber den Ergebnissen aus Bild 5.5 durch eine Erhéhung des maximal zulédssigen
Anstellwinkels o, , = 55° ermoglicht. Auch der abgedeckte Bereich an blockierten Klappenstellun-
gen kann insbesondere bei kleineren blockierten Klappenstellungen deutlich erweitert werden, da
fiir diese Fille, wie nachfolgend beschrieben, ein erhdhter Anstellwinkelverlauf zwingend notwen-
dig ist. Der Bereich fiir groBBere blockierte Klappenstellungen kann nur marginal erweitert werden,
da fiir groBere blockierte Klappenstellungen der Schalldurchgang und auf Grund dessen die maxi-
mal zuldssigen Schubmomente eine entscheidende Rolle spielen (unabhingig vom maximal

zuldssigen Anstellwinkel). Jedoch kann wegen des erhohten maximal zuldssigen Anstellwinkels die
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bendtigte Treibstoffmasse gesenkt werden. Zwar wiirde ein verringerter Anstellwinkelverlauf die
Trimmstellung bei groferen blockierten Klappenstellungen angleichen, doch konnten aufgrund des
vergleichsweise steilen Wiedereintritts die maximal zuldssigen thermischen Lasten (insbesondere
4d,.. ) hicht mehr eingehalten werden. Um den maximal zuldssigen Warmefluss nicht zu tiberschrei-
ten, miissen der Anstellwinkel und somit der Widerstand erhoht werden, so dass das Fluggerit
schneller abgebremst wird. Dieses Mandver fiihrt zu einem dauerhaften differentiellen Ausschlag
zwischen blockierter und funktionierender Klappenstellung und hat eine Erhéhung des Treibstoff-
durchsatzes zur Folge. Da die benétigte Treibstoffmasse vom Staudruck (Klappenwirksamkeit)
abhéngig ist, wird der Anstellwinkelverlauf bereits zu Beginn des Wiedereintritts erhéht, um durch
den verhiltnismdBig geringeren Staudruck moglichst wenig zusétzliche Treibstoffmasse zu
= 40° (vgl. Bild 5.6) bendtigt
die Abbremsung des Fluggerits zu Beginn der Flugbahn jedoch eine sehr viel lingere Zeitdauer, so

verbrauchen. Bei einem maximal zuldssigen Anstellwinkel von «,,
dass die benotigte Treibstoffmasse im Gegensatz zum Fall «,, = 55° entsprechend hohere Werte
annimmt. Auf diesen Effekt wird im nachfolgenden Abschnitt in der Untersuchung der maximalen

Wirmeflussbegrenzung ndher eingegangen.

180 - . . . :
Beschrankung durch max.: o
m; [kg] % % i
= o
— (0]
_s
120 | 2 £ |
+~ S
n : : =
00 | o Treibstoftimasse im Referenzfall .
8 &
-CMG =
60 1 B 1
N
2 =
Sl AN S
0

10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20
5block[o]

Bild 5.7  Zusammenfassung fiir Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe® mit Storfalldaten:
tSt(iijfall = 0 S, nLT = 9’ amax: 5507 Qmax - 1139 kW/m2

Bild 5.8 zeigt unter anderem den Anstellwinkelverlauf fiir die grofftmogliche Blockierung
=55° ¢,,..= 1139 kW/m?. Deutlich zu se-
hen ist, dass sowohl die maximal zuldssige Warmeflussbeschrinkung zu Beginn des Wiedereintritts

Opot = 19.3° bei Bedingungen #y,;,.,=0s, n,,=9, «,,,
und die maximal zuldssige Staudruckbeschrankung erreicht werden, um wéhrend des Schalldurch-
gangs ein moglichst geringes Staudruckniveau einzunehmen. Die benétigte Treibstoffmasse betrégt
m, ;= 178.2 kg. Die fur den gesamten Wiedereintritt notwendige Flugzeit belduft sich auf 7,,,,,=
30.1 min. Um in der ersten Phase die Warmeflussgrenze nicht zu verletzen, weicht einerseits der
kommandierte Anstellwinkel, wie beschrieben, zu Beginn des Wiedereintritts vom Optimum ab.

Aufgrund des erhohten Widerstands bei diesem Mandver bremst das Fluggerit relativ schnell und
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kann in der von dem maximalen Wiarmefluss bestimmten Phase bei einer vergleichsweise geringe-
ren Geschwindigkeit in der gleichen Ho6he fliegen. So kann die maximal zuléssige
Wirmelastbegrenzung eingehalten werden. Andererseits kann durch schnelle Anderungen des
kommandierten Hangewinkels, welcher die Auftriebsrichtung und in dessen Folge den Wider-
standsanteil bzw. die Fluggeschwindigkeit anpasst, prizise an der Warmeflussbegrenzung entlang
geflogen werden. Dies verursacht zwar einen momentan erhdhten Treibstoffdurchsatz, aber benotigt
durch das geringere Staudruckniveau wihrend des Machdurchgangs insgesamt eine geringere
Treibstoffmasse. Das Aufnickmandver wird durch den kurzzeitigen geringeren Ausschlag der funk-
tioniernden Heckklappe ermoglicht, wobei die dadurch entstehenden Rollmomente von den

Rolllageregelungstriebwerken aufgebracht werden miissen.
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Bild 5.8 GroBtmogliche Blockierung 6,, ,= 19.3° fir n,,=9, «,,.= 55° ¢,,,. = 1139 kW/m?

Um den Einfluss der Anstellwinkelbeschrankung auf die Treibstoffmasse bei kleineren blockierten
Klappenstellungen zu verdeutlichen, sind in Bild 5.9 fiir die kleinstmdgliche Blockierung mit
Opoex = 10.7° unter den Bedingungen ¢y, =0s, n,,=9, «,, = 55° wichtige Zustéinde und Steue-
rungsgroflen aufgetragen. Der kommandierte Anstellwinkel erreicht fiir diese Blockierung das
Maximum und ermdglicht so gerade noch das Angleichen der Trimmstellung J,, mit der blockier-
ten Heckklappenstellung &,,,., . Die Wirmelast g, verringert sich bei dieser Flugbahn deutlich, da
aufgrund des hoheren Anstellwinkelverlaufs der Widerstand des Fluggerits ansteigt mit der Folge,
dass das Fluggerit schneller abgebremst wird. Durch diese stirkere Abbremsung und folglich

schnelleres Durchfliegen des von den thermischen Lasten bestimmten Flugbereichs reduziert sich



96 KAPITEL 5 STORFALLSZENARIO ,, BLOCKIERTE HECKKLAPPE

die Wiarmelast auf g, = 983.2 MJ/m?. Aufgrund der grolen Verzogerungsleistung erreicht das
Fluggerdat die strukturelle Begrenzungslast, welche fiir den Fall einer geringen Blockierung in
Kombination mit den daraus resultierenden hohen Lastfaktoren die entscheidende Belastungsvorga-
be darstellt. Der Hauptanteil der bendtigten Treibstoffmasse wird in dieser Phase benotigt, da der
Anstellwinkel gesenkt werden muss, um den Landeplatz zu erreichen. Aufgrund der Momentenver-
teilung werden groftenteils die Lageregelungstriebwerke in der Rollrichtung genutzt, da sie das
benoétigte Steuermoment am effektivsten in Kombination mit der verbleibenden Heckklappenstel-
lung und dem Seitenruder aufbringen konnen. Die benétigte Treibstoffmasse betrdgt m, = 50.6 kg

bei einer Gesamtflugzeit von ¢ =30.07 min. Kleinere blockierte Heckklappenstellungen kdnnen

gesamt
nur bei verdnderten Belastungsbegrenzungen fiir den maximalen Staudruck und Lastfaktor erreicht
werden. Dabei kann allerdings aufgrund der Anstellwinkelbegrenzung auf ¢, , = 55° nur noch eine

geringe Verbesserung erzielt werden.
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Bild 5.9 Kleinstmégliche Blockierung o, ., = 10.7° fir »,, =9, «,,. = 55°, q,,,.= 1139 kW/m?

In Bild 5.10 ist die 3D-Flugbahn der kleinst- und groBtmoglichen blockierten Heckklappenstellun-
gen fiir die beschriebenen Bahnbegrenzungen veranschaulicht. Bei der gro3tmoglichen blockierten
Heckklappenstellung lésst sich der Ostlichere Anflug durch die groBere Umkehrung des Hangewin-
kelkommandos (,,bank reversal) erkldren. Dieser ist notwendig, um innerhalb der Warmelastgrenze
den Landeplatz zu erreichen. Ausserdem ist der Einfluss des Anstellwinkels und damit der unter-
schiedliche Widerstandsverlauf auf die Wiedereintrittsflugbahn deutlich zu erkennen. Im Fall einer
kleinen blockierten Heckklappenstellung fiihrt die Erh6hung des Widerstands, wie beschrieben, zu
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einer vergleichsweise stirkeren Verzogerung des Fluggerits, so dass der nominelle Landeplatz
Coober Pedy im lezten Teil der Flugbahn mit einer deutlich geringeren Hohe angeflogen wird.

-60°
135°

90° 105°, 120°

Bild 5.10 3D-Flugbahn der kleinst- und grotmdglichen Blockierung fir Storfalldaten: 74, = 0's,
n,=9, a,,.=55°% q,.= 1139 kW/m?

5.3.2 Erhohung des maximal zuliissigen Wirmeflusses

In Kapitel 2.2.4 und 2.3.5.2 wurde bereits beschrieben, dass die Erhohung des maximal zuldssigen
Wirmeflusses von ¢, = 1139 kW/m? auf ¢, , = 1250 kW/m? zwar eine kritische Erhohung der
Anforderung an das Wirmeschutzsystem darstellt. Sie ist aber aufgrund der Einstufung dieses Stor-
fallszenarios in die Risikoklasse 2 - 3 fiir die Gesamtsicherheit des Fluggerits und der Besatzung
notwendig. Bei der Erhohung der Wérmelastgrenze handelt es sich dabei um eine Grof3enordnung,
die entsprechend der Sicherheitsreserven, die einerseits genau fiir solche Storfallszenarien in der
bemannten Raumfahrt vorgesehen und andererseits fiir die Wiederverwendbarkeit des Fluggerits
Voraussetzung sind, in der Auslegung des Wérmeschutzsystems beriicksichtigt wurde.

Die Vorteile der Inanspruchnahme dieser erhohten Warmeflussgrenze sind aus Bild 5.11 ersichtlich.
Dabei handelt es sich um den Fall 6,,,,= 14°, ¢5;,.,=0s, n,,=9, «,,= 55° q,, = 1250 kW/m>.
Die bendétigte Treibstoffmasse betrégt m, . = 9.8 kg bei einer Flugzeit von ¢,,,,,= 28.9 min und ent-
spricht damit der zur Verfligung stehenden Treibstoffmasse (+ Reserven) fiir den Referenzfall. Sie
stellt auBerdem diejenige blockierte Heckklappenstellung dar, bei der die geringste Treibstoffmasse
bendtigt wird. Diese leichte Verringerung der benotigten Treibstoffmasse gegeniiber dem wirme-
flussrestriktiven Fall ergibt sich aus dem geglitteten Verlauf des kommandierten Hangewinkels und
dem durchgehend auf die blockierte Heckklappenstellung angepassten Anstellwinkelprofil. Dabei
werden weder die Begrenzungen fiir Staudruck, Wiarmelast oder Lastfaktor erreicht. Auch die er-
hohte Warmeflussgrenze wird wihrend dieses Wiedereintritts nur kurzzeitig aktiv. Wihrend der
kritischen Phase des Schalldurchgangs wird mit Hilfe eines positiven Rollmandvers und gleichzei-
tigen Aufnickens die bendtigte Treibstoffmasse minimiert. Die Lageregelungstriebwerke in Nick-
und Gierrichtung miissen so nur in sehr geringer Weise genutzt werden.
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Bild 5.11 Optimalflugbahn fir 6,,,, = 14°, ¢s;.,=0s, n,,=9, «,,,.=55°, 4, = 1250 kW/m?

Deutlicher wirkt sich die Erhohung der maximal zuldssigen Warmeflussgrenze auf gréfere blo-
ckierte Heckklappenstellungen aus. In Bild 5.12 ist der zeitliche Verlauf der Steuerungen und
Flugzustinde der groBtmoglichen blockierten Heckklappenstellung mit o,,,, = 20.8° mit einer mi-
nimalen bendtigten Treibstoffmasse von m,, = 173.1 kg bei einer Gesamtzeit von ¢,,,,,,= 29.4 min
fur die Storfalldaten ¢g,,,,=0s, n,,=9, @, = 55° ¢,,= 1250 kW/m? dargestellt. Die Erh6hung
der maximal blockierten Heckklappenstellung um ca. 1.5° ohne Verdnderung des Maximalschubes
ist dabei auf einen hoheren zuldssigen Warmefluss zuriickzufiihren. Beim Wiedereintritt kann wéh-
rend der meisten Zeit ein geringer Anstellwinkel kommandiert werden, der notwendig ist, um die
daraus resultierende Trimmstellung der hoheren blockierten Heckklappenstellung anzugleichen.
Dies hat zur Folge, dass das Fluggerit wegen des verringerten Widerstands langsamer verzogert
und in dichteren Atmosphdrenschichten eine relativ hohe Geschwindigkeit aufweist. Dadurch er-
hoht sich der Wiarmefluss. Um die erhohte zuldssige Wérmeflussgrenze und insbesondere die
Wirmelastgrenze nicht zu iiberschreiten und gleichzeitig, wie beschrieben, den geringsten Treib-
stoffdurchsatz einzuhalten, miissen daher zu Beginn der Flugbahn der Anstellwinkel und damit der
Widerstand erhoht werden. Die drei ,,bank reversals* des kommandierten Hangewinkels sind not-
wendig, um die zuldssige Wérmeflussgrenze einzuhalten und gleichzeitig den Landeplatz zu
erreichen. Bei einer Flugzeit von #= 27.3 min wird ein Punkt in der Momentenverteilungsfunktion
M

) das maximal zur Verfiigung stechende Schubmoment aufgebracht werden muss. Somit ist

erreicht, der dadurch gekennzeichnet ist, dass in allen Schubmomentenrichtungen (L, ;... »
N LT, max
es nicht moglich, eine grofere blockierte Heckklappenstellung auszugleichen. Fiir diesen Extremfall

LT, max °
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sind auch die Regelabweichung sowie die kommandierten Steuermomente abgebildet, da hierbei die
Wirkung der Momentenverteilungsfunktion gut verdeutlicht wird. Die Anderung des kommandier-
ten Anstellwinkes zu Beginn des Wiedereintritts wirkt sich in einem aufzubringenden Nickmoment
aus. Gleichzeitig wird durch einen kleineren einzunehmenden Anstellwinkel die getrimmte Heck-
klappenstellung verringert. Ein Optimum des Treibstoffdurchsatzes wird bei einer blockierten
Heckklappenstellung dann erreicht, wenn die Trimmung durch einen Ausschlag der verbleibenden
Heckklappenstellung ermdglich wird und gleichzeitig die Rolllageregelungstriebwerke zum Aus-
gleich der daraus entstehenden Rollmomente eingesetzt werden.
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Bild 5.12 Grotmogliche Blockierung 6, , = 20.8° fur: n,,=9, «, .= 55° ¢, = 1250 kW/m?

5.3.3 Erhohung von maximal zulissiger Wirmelast und Lastfaktor

Eine weitere Moglichkeit, den Bereich von blockierten Heckklappenstellungen zu erweitern, in dem
ein sicherer Wiedereintritt garantiert werden kann, besteht darin, die maximal zuldssige Wérmelast
fiir groBe blockierte Heckklappenstellungen und den zuldssigen Lastfaktor fiir geringe blockierte
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Heckklappenstellungen zu erhdhen. Um den Einfluss der erhdhten Wérmelastgrenze zu veranschau-
lichen, werden in Bild 5.13 die Optimalflugbahnen fiir den Fall einer grofen blockierten
Heckklappenstellung bei 6,,,.,= 19° fiir den Fall g, .. = 1250 MJ/m* und ¢, .. = 1300 MJ/m* mit-
einander verglichen. Die benétigte Treibstoffmasse kann von m, .= 132.1 kg auf m,, = 85.3 kg (bei
Erhohung der Warmelastgrenze) reduziert werden. Die Flugzeit fiir die beiden Optimalbahnen mit
unterschiedlichen thermischen Belastungsgrenzen betridgt in etwa 30 min. Wie zuvor beschrieben,
kann aufgrund der Erh6hung des maximal zuldssigen Wérmeflusses ein vergleichsweise geringeres
Staudruck- bzw. Widerstandsbeschleunigungsniveau wihrend des Schalldurchgangs eingenommen
werden. Auf diesem Niveau besteht aufgrund des fiir die Einhaltung des kommandierten Anstell-
winkels notwendigen differentiellen Ausschlags der Heckklappen ein entsprechend geringerer
Momentenbedarf der Lageregelungstriebwerke, und damit kann die bendtigte Treibstoffmasse ins-
gesamt verringert werden. Um die zuldssige Wérmelast einzuhalten, ist es notwendig, dass das
Fluggerit zu Beginn des Wiedereintritts schneller verzogert. Dies wird durch einen héheren An-
stellwinkel ermdglicht, da in dieser Phase Lageregelungstriecbwerke und funktionierende
Heckklappenstellung zum Einsatz kommen.
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Bild 5.13 Vergleich der Flugbahnen fiir eine Erh6hung der maximal zuldssigen Warmelast fiir den
Fall 5block: 190’ tSt&rfall: 0 S, nLT = 9’ amax: 550

Wird jedoch die maximal zuldssige Warmelast erhoht, ist dieses Mandver nicht mehr notwendig, so
dass, abgesehen vom Schalldurchgang, nur eine geringe Treibstoffmasse notwendig ist. Das Stau-
druckniveau und die bendtigte Treibstoffmasse konnen in der letzten Phase noch weiter gesenkt
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werden, da, wie aus dem Widerstandsbeschleunigungs-Geschwindigkeits-Diagramm zu ersehen ist,
die Erhohung der maximal zuldssigen Wiarmelast ein relativ frithes ,,Verlassen® der vom maximal
zuldssigen Warmefluss bestimmten Phase ermoglicht. So kdnnen bei gleichem Maximalschub der
Lageregelungstriebwerke im Durchschnitt grofere (bis zu einem Grad) blockierte Heckklappenstel-
lungen ausgeglichen werden. Bei geringen blockierten Heckklappenstellungen kann, wie
beschrieben, eine geringe Trimmstellung nur mit einem sehr hohen Anstellwinkel ermdglicht wer-
den. Wegen des erhohten Widerstands kommt es dabei zu einer stirkeren Abbremsung des
Fluggerits, so dass der maximale Lastfaktor erreicht wird. In Bild 5.14 wird die kleinstmdgliche
blockierte Heckklappenstellung mit 6,,,, = 9.9° fur die Storfalldaten 7y, = 0's, @, = 55°, ¢, =
1250 kW/m? bei einer Erhohung des maximal zuldssigen Lastfaktors auf n, = 3 gezeigt. Dabei
wurde die zur Verfligung stehende Treibstoffmasse auf m,, = 80 kg begrenzt, was einer Verdoppe-
lung der nominell vorgesehenen Treibstoffmasse entspricht. Die Gesamtflugzeit betrdgt 28.4 min.
Aufgrund der Erhohung der Lastfaktorgrenze konnen beide Heckklappenstellungen optimal ange-
glichen werden. Dabei fliegt das Fluggerit entlang des maximal zuldssigen Anstellwinkels. Aus
diesem Grund ist das Abdecken kleinerer blockierter Heckklappenstellungen nur mit einem extre-
men Aufwand an zusédtzlicher Treibstoffmasse moglich (stindiges Nickmoment).
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Bild 5.14 Kleinste blockierte Heckklappenstellung &,,,= 9.9° mit Storfalldaten: f,;,.,= O s,
=9, &, =55° ¢,n= 1250 kW/m?, n_, =3, m,,.= 80 kg.

Der maximale Lastfaktor bei dieser Wiedereintrittsflugbahn liegt bei #» = 2.64 g und bedeutet somit
eine Uberschreitung der nominellen Vorgabe um 5.6%. Auch fiir die kleinstmdgliche blockierte
Heckklappenstellung ist die treibstoffoptimale Verteilung der bendtigten Steuermomente an die ae-
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rodynamischen Stellflichen sowie die Lageregelungstriebwerke gut erkennbar. Obwohl in allen
Momentenrichtungen ein Bedarf an Steuermomenten besteht, liegt das Optimum bezogen auf den
Treibstoffdurchsatz darin, nur die Rolllagereglungstriebwerke einzusetzen, die Trimmung mit der
verbleibenden Heckklappe herzustellen und die Giermomente mit einem entsprechenden Ausschlag
der Seitenruder auszugleichen. Die thermischen Belastungen betragen fiir den maximalen Wérme-
fluss ¢= 1104 kW/m? und die maximale Wiarmelast ¢g,, = 920.6 MJ/m?, was einer Verringerung der
Referenzvorgaben um 3.1% bzw. 35.78% entspricht. Das bedeutet auch, dass die Sicherheitsreser-
ven fiir das Wiarmeschutzsystem erweitert werden. Eine verdnderte Referenzmission, bei der der
Anstellwinkel wihrend der hypersonischen Flugphase erhoht wird, ist in Kapitel 9.1 zu finden. In
Bild 5.15 ist dieses Storfallszenario bei einem Storfallzeitpunkt von ¢y, ., = 0 s, mit Erhéhung des

maximal zuldssigen Anstellwinkels ¢, = 55° und Erh6hung des maximal zuldssigen Wéarmeflusses

auf ¢, = 1250 kW/m* zusammengefasst. Die Variation des maximal zur Verfiigung stehenden
Schubes (n,,= 2, 4, 9) zeigt deutlich den vergroferten Bereich von blockierten Klappenstellungen,
der dadurch abgedeckt werden kann. Eine Maximierung dieses Bereiches kann zusétzlich, wie be-
schrieben, durch Erhohung der maximal zuldssigen Wirmelast und des maximal zuldssigen
Lastfaktors erreicht werden. Dabei liegt die bendtigte Treibstoffmasse im Wertebereich von m, =

40 kg (nomineller Bedarf) bis m,, =100 kg.
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Bild 5.15 Zusammenfassung fiir Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe* mit Storfalldaten:
tStb'rﬂzll = 0 S’ amax: 550? qmax = 1250 kW/m2

Der Bereich an blockierten Heckklappenstellungen, fiir den ein sicherer Wiedereintritt gewéhrleistet

ist, kann so von AJ,,,, = 0.8° (8, win= 13.9%, 0,1k mer= 14.7° bei Einhaltung der Referenzkonfi-
guration) auf Ad,, = 11.1° (0 in= 9-7° Ok mar= 20.8°) erweitert werden. Dies entspricht

einer Erhohung des abdeckbaren Bereichs um 1387%, womit mdglichen blockierten Heckklappen-
stellungen wihrend der Referenzmission mit sehr hoher Wahrscheinlichkeit begegnet werden kann.
GrofBere blockierte Heckklappenstellungen konnen nur mit einem erheblichen Aufwand an zusitzli-
cher Treibstoffmasse und erhohtem Maximalschub abgedeckt werden. Aus diesem Grund wird in
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Kapitel 9.2 eine konstruktive Anderung des Systems vorgeschlagen, die groBere blockierte Heck-
klappenstellungen mit Hilfe einer einfachen Sicherungseinrichtung verhindert. In Bild 5.16 wird der
Einfluss des maximalen Schubes auf die Treibstoffmasse bei drei verschiedenen blockierten Klap-
penstellungen aufgezeigt. Bei kleineren Maximalschiiben der Lageregelungstriebwerke muss fiir
grofe blockierte Klappenstellungen mehr Treibstoffmasse aufgewendet werden, da sonst eine opti-
male Verteilung der Steuermomente nicht mehr moglich ist. Wird eine optimale Verteilung erreicht,
hat der vergroflerte Maximalschub keinen Einfluss auf die Treibstoffmasse.
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Bild 5.16 Einfluss des maximal zur Verfligung stehenden Schubes fiir das Storfallszenario
»blockierte Heckklappe® mit Storfalldaten: 7g,,,=0s, @, = 55°, ¢, = 1250 kW/m?

Ein weiterer Einflussfaktor bei diesem Storfallszenario ist der Einsatz der verbleibenden Heckklap-
pe. In Kapitel 3.1.3.2 wurden operationelle Gesichtpunkte der Heckklappe, wie z.B. thermische und
mechanische Belastbarkeit, definiert. In Bild 5.17 sind fiir den Fall 6,,,, = 18°,
a,.=55° q,.= 1250 kW/m? die funktionierende Heckklappenstellung und die maximal erlaubte

max

Lstinan = 0s,n,=9,

Stellung aufgrund der thermischen und mechanischen Belastung abgebildet. Da, wie beschrieben,
die thermischen Belastungen im Fall einer gro3en blockierten Klappenstellung am kritischsten sind,
kann der abgebildete Fall als ein Extremfall gewertet werden. Die Auswertung zeigt, dass weder die
thermischen, noch die mechanischen Lasten iiberstiegen werden. Auch die maximale Stellge-
schwindigkeit des Aktuators wird eingehalten. Die integrierte Laufleistung, die eine Aussage iiber
die Lagerbelastungen gibt, bleibt weit unterhalb der maximalen Belastungsgrenze, da jeder differen-
tielle Klappenausschlag zusitzliche Treibstoffmasse bedeutet. Dieser Umstand gilt allgemein fiir
dieses Storfallszenario, so dass die funktionierende Heckklappe unter operationellem Gesichtspunkt
weitaus weniger belastet wird als im Referenzfall.

Bei der Herleitung der Momentenverteilungsfunktion aus Kapitel 4.6.1 wurde angenommen, dass
die rechte Heckklappe blockiert. Bei einer blockierten linken Heckklappe muss aus diesem Grund
ein Vorzeichenwechsel bei der Berechnung des Roll- und Giermomentenanteils berticksichtigt wer-
den. Der Unterschied in den Ergebnissen fiir die bendtigte Treibstoffmasse ist als marginal
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anzusehen, da sich, wie aus Bild 5.18 zu ersehen, zwar die Vorzeichen der bendtigten Roll- und
Gierschubmomente umdrehen, dies aber aufgrund der Betragsfunktion bei der Treibstoffberechnung
keinen Einfluss auf den Treibstoffdurchsatz hat. Es handelt sich bei diesem Beispiel um eine blo-
ckierte linke Heckklappe bei 6,, ., = 18° und den entsprechenden Missionsvorgaben aus Bild 5.17
(rechte blockierte Heckklappe bei o,, ., = 18°), um die direkte Vergleichbarkeit beider blockierter
Heckklappenstellungen zu ermoglichen.
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Bild 5.17 Operationelle Gesichtpunkte der funktionierenden Heckklappe fiir Fall: 6,,.,= 18°,

Lstonpan = 0s,n,=9, ,,.=55°q,,=1250 kW/m?
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Bild 5.18 Vergleich der Steuerungen fiir den Fall einer linken blockierten Heckklappe (5,,,., = 18°)

5.4 Einfluss des zu erreichenden Landeplatzes

Ein weiterer Gesichtspunkt, der in diesem kritischen Storfallszenario untersucht wurde, betrifft den
zu erreichenden Landeplatz. Da das Fluggerit an einem Fallschirm landet, ist die bodenseitige Aus-
stattung des Landeplatzes nur von sekundirer Bedeutung. In Bild 5.19 werden im Falle einer
blockierten Heckklappenstellung von J,, , = 14° die Flugbahnen zum nominellen Landeplatz Coo-

ber Pedy, Australien (m,,= 8.8 kg bei einer Gesamtzeit von ¢ = 29.9 min) sowie zum

gesamt
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Landeplatz in Woondoola, Australien (m,, = 7.8 kg bei einer Gesamtzeit von ¢ = 33.3 min), das

fiir diese blockierte Heckklappenstellung mit der geringsten benétigten Treibstoffmasse angesteuert

gesamt

werden kann, miteinander verglichen. Dabei kann eine Reduktion der bendtigten Treibstoffs um
12.8% erreicht werden, wobei dabei alle gednderten Bahnbeschrankungen aus Kapitel 2.3.5.2 be-
riicksichtigt werden.
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Bild 5.19 Einfluss des Landeplatzes auf die Treibstoffmasse fiir Storfallszenario ,,blockierte Heck-
klappe® im Vergleich zum nominellen Landeplatz fiir Fall &, = 14° mit Storfalldaten: 7., =0,
e = 55°, G = 1250 kW/n?, ¢, .= 1300 MJ/m?
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Bild 5.20 3D-Flugbahn zum treibstoffoptimalem und nominellem Landeplatz

Generell kann fiir die Flugbahn zum treibstoffoptimalen Landeplatz die benétigte Treibstoffmasse
gesenkt werden. Die Verringerung der bendtigten Treibstoffmasse ldsst sich durch den ldangeren
Zeitraum erklédren, in dem ein Angleichen der Trimmstellung mit der blockierten Heckklappe erfol-
gen kann. Gleichzeitig wird der kommandierte Hangewinkelverlauf geglittet, da der Landeplatz,
wie in Bild 5.20 zu sehen, eine geringere Seitenreichweite erfordert. Damit werden die zur Steue-
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rung notwendigen Momente geringfiligig verkleinert. Der insgesamt lingere Flug zum alternativen
Landeplatz verursacht eine hohere Wirmelast, ohne aber die Belastungsvorgabe von g, .= 1300
MJ/m? zu tiberschreiten.

Bei Erreichen des nominellen Landeplatzes muss der Anstellwinkel gesenkt werden, um die gefor-
derte Léngs- und Seitenreichweite einzuhalten. Bei den treibstoffoptimalen Landeplétzen fiir eine
sehr geringe (0,,,,= 10° - 13°) blockierte Hecklappenstellung, bei denen das erhohte Anstellwin-
kelprofil zu einer vergleichsweise hoheren Abbremsung des Fluggerits fiihrt, handelt es sich somit
um Landeplédtze, die eine geringere Langs- und Seitenreichweite benotigen. (z.B. Yalata, Arubiddy,
Kimba in Australien). So kann insbesondere auch bei niedrigen Geschwindigkeiten der groflere An-
stellwinkel eingenommen werden, so dass die bendtigte Treibstoffmasse gesenkt werden kann. Bei
groBeren blockierten Heckklappenstellungen (9, , = 14° - 18°) erfolgt eine Umkehrung dieses Ef-
fekts. Das Fluggerdt muss ein geringeres Anstellwinkelprofil einnehmen, um den Trimmwinkel
vergroBBern zu konnen. Dabei erhohen sich durch den verringerten Widerstandsanteil die Geschwin-
digkeit und demzufolge auch die Liangsreichweite. Um den nominellen Landeplatz erreichen zu
konnen, miissen Widerstand und somit Anstellwinkel erhoht werden. Ist das Erreichen des treib-
stoffoptimalen Landeplatzes mdglich, so ist dieses Mandver nicht notwendig und fiihrt zu optimalen
Landeplitzen, die eine vergroBerte Lingsreichweite haben. Gleichzeitig verkleinert sich aber die
Seitenreichweite, um innerhalb der thermischen Belastungsgrenzen zu verbleiben, so dass die An-
zahl moglicher Landeplitze stark eingeschriankt ist (Buka und Gurney in Papua Neu Guinea,
Woondoola, Weipa und Lizard Island in Australien). Bei noch gréferen blockierten Heckklappen-
stellungen (0,,,,= 19° - 20°) ist die maximale Langsreichweite begrenzt, da mit der langeren
Flugzeit die maximal zuldssige Wirmelast erreicht wird und diese Beschrinkung, wie beschrieben,
einen entscheidenden Einfluss auf die minimale Treibstoffmasse besitzt. Detaillierte Angaben tiber
die optimalen Landeplitze fiir die verschiedenen blockierten Heckklappenstellungen zu verschiede-
nen Storfallzeitpunkten befinden sich in Kapitel 5.5.1.

5.5 Einfluss des Storfallzeitpunkts

In diesem Abschnitt soll der Einfluss des Storfallzeitpunkts auf die Zielfunktion untersucht werden.
Als mogliche Storfallzeitpunkte wurden im Rahmen der Gefahrenanalyse in Kapitel 2.3.5.2 Stor-
fallzeitpunkte ausgewéhlt, die in der Orbitalphase bis zu einem Zeitpunkt von ¢y, = 1000 s liegen.
Die Anfangsbedingungen der jeweiligen Storfallzeitpunkte konnen aus Kapitel 4.3.1 entnommen
werden.

5.5.1 Storfallzeitpunkt: 100 - 1000 Sekunden

Wie in Kapitel 4.3.1 beschrieben, werden die Anfangsbedingungen der Bahnoptimierung vom Stor-
fallzeitpunkt und von den zugehorigen Zustinden der Referenzflugbahn bestimmt. Da aber der
grofite Treibstoffdurchsatz, wie beschrieben, wihrend der letzten Flugphase (Schalldurchgang bei
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etwa ¢~ 27 min) stattfindet, sollte die verbleibende Flugzeit mit einer degradierten Steuerung nur
in sekundédrer Hinsicht die bendtigte Treibstoffmasse bestimmen. In Bild 5.21 ist dargestellt, wie fiir
den Fall o,,,=18° n,,=9, a,,= 55°, ¢,.= 1250 kW/m? die verschiedenen Storfallzeitpunkte
die jeweils minimal bendtigte Treibstoffmasse bestimmen.

il
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e | ; : |
nomineller Loiorun= 500 8 | 5 33 l Bodenspur
Wiedereintrittspunkt mLT1 =94.7 kg *\'§ Bodenspuf .-?fl('ilﬁlllzl 5010 S 4
Linan= 700 s Lo = 300 'S S A 0°
m,,=83.9 kg T, ‘
lsr:/: 300 s L= 1000 s -15°
mu’: 103.9 kg m,, = 149.5 kﬁ
, 309
\L\L \ I _450.
§ Coober Pedy
30° 45° 60° 75° 90° 105° [ 120° [ 1 35° B

Bild 5.21 Optimalflugbahnen fiir verschiedene Storfallzeitpunkte fiir den Fall: o,,,,= 18°, n,,=9,
Ape = 5%, G = 1250 kKW/m?

Dabei ist die bei frithen Storfallzeitpunkten verbleibende Flugbahn bis zum nominellen Landeplatz
Coober Pedy, Australien, mit einem Ostlicheren Anflug verbunden, bei dem der Steueraufwand ge-
ringer ist. Entgegen der Annahme, dass bei einer blockierten Heckklappenstellung der frithest
untersuchte Storfallzeitpunkt (7., = 0 s) wegen des langsten verbleibenden Wiedereintrittszeit-
raums die hochste Treibstoffmasse bendtigt, stellt sich heraus, dass die Anfangsbedingungen der
Referenzmission einen erheblichen Einfluss auf die Treibstoffmasse besitzen. Dafiir gibt es unter-
schiedliche Griinde, die teilweise abhdngig von der blockierten Heckklappenstellung sind und
nachfolgend aufgelistet werden:

* Bei der von der NASA vorgegebenen Flugsteuerung erreicht der Wéarmefluss sehr frith den
maximal zuldssigen Wert. Dies fiihrt zu hohen Wirmelasten bei den jeweils untersuchten
Storfallzeitpunkten, die insbesondere bei groBeren blockierten Heckklappenstellungen, wie

in Kapitel 5.3.3 beschrieben, einen Einfluss auf die bendtigte Treibstoffmasse besitzen.

= Die Anfangsbedingungen der Steuerungen (kommandierte Hingewinkel und Anstellwinkel)
wirken sich zu spéteren Storfallzeitpunkten durch das hohere Staudruckniveau besonders bei

kleineren blockierten Heckklappenstellungen negativ auf die benétigte Treibstoffmasse aus.
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= Die restliche Flugbahn verkiirzt sich bei einem spiteren Storfallzeitpunkt derart, so dass die
optimalen Steuerungsvorgaben nicht mehr zum Erreichen des Landeplatzes eingehalten
werden konnen. Dies fithrt dazu, dass die verdnderten Maximalbeschrdnkungen nicht mehr
ausgenutzt werden konnen, so dass einerseits die bendtigte Treibstoffmasse ansteigt und an-
dererseits die maximal und minimal blockierten Heckklappenstellungen eingeschréinkt

werden.

Das hat zur Folge, dass mit dem Optimierungsziel ,,frithestmoglicher Storfallzeitpunkt®, welches in
Kapitel 4.5.3 definiert wurde, keine eindeutigen Bahnoptimierungsergebnisse erzielt werden kon-
nen, da es bei einer bestimmten blockierten Heckklappenstellung und einer vorgegebenen
Treibstoffmasse mehrere Losungen fiir den frithestmoglichen Storfallzeitpunkt geben kann. Aus
diesem Grund wurde fiir die exemplarisch gewéhlten Storfallzeitpunkte ein zusammenfassender
Uberblick iiber die bendtigte Treibstoffmasse bei vorgegebenen blockierten Heckklappenstellungen
erarbeitet. Dabei wurde ein zusitzlicher Bedarf an Treibstoffmasse angenommen, der dem Vierfa-
chen der nominell vorgesehenen Treibstoffmasse entspricht (m,, = 160 kg). In Bild 5.22 ist dieser
Zusammenhang dargestellt, wobei die Mindestmenge an Treibstoffmasse m,; .., um bei allen un-
tersuchten, von der blockierten Heckklappenstellung abhéngigen Storfallzeitpunkten sicher wieder
eintreten zu konnen, grau hinterlegt ist. Gleichzeitig sind diejenigen Storfallzeitpunkte gekenn-

zeichnet, bei denen die grofite Treibstoffmasse benétigt wird.

1 60 T T T T T T T T
- ts:z;,;/a//: 100's l‘t(-,-ra = 1000 s e
mykgll y= 300 s Storfull /,/ i
=== L™ 500 s r
120F == tys= 700 s : ]
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100 Mindestmenge an Treibstoff zur Abdeckung l / o~
30 aller definierten Storfallzeitpunkte m, ;. :.;",’ -
ol Lo = 100 s tos= 300 s /
40l oo nominell |
AN "?.;.\__ — ¥ ~#/ vorgesehene
0l \\_\:\\\ e Treibstoffmenge |
=~ «\:r ,.::-——'""" = mLT
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Bild 5.22 Ubersicht iiber den Zusammenhang zwischen benétigter Treibstoffmasse und blockierter
Heckklappe zu verschiedenen Storfallzeitpunkten

Es kann festgestellt werden, dass die Treibstoffmasse m,; ., bei kleinen blockierten
Heckklappenstellungen (9,,,.,= 10° - 13.5°) vom friihest untersuchten Storfallzeitpunkt abhéngt,
was auf den Einfluss des hoheren Anstellwinkelprofils zuriickzufiihren ist.
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Die stirkere Abbremsung des Fluggerits bei einem hohen Anstellwinkelprofil muss mit Hilfe eines
geringeren Héngewinkelprofils ausgeglichen werden, um die geforderte Langsreichweite zu errei-
chen. Im Extremfall reicht dies jedoch nicht mehr aus, und es muss der Anstellwinkel verkleinert
werden, um geniigend Geschwindigkeit aufzubauen. Dies verursacht zusétzliche Treibstoffmasse,
die bei spiteren Storfallzeitpunkten, bei denen die Langsreichweite geringer ist, nicht auftritt. In
Bild 5.23 sind wichtigsten Zustands- und Steuergrofen fiir den Extremfall &,,,= 9.8°,
= 100 s abgebildet, der den beschriebenen Zusammenhang wiedergibt.

Stu;jall
60 100 400
1 tosrm=.100'S ~ o
ol7]] TR ulen milkgl| — 8,,=19.9
Iy 0 A | N i 8= 9.8°
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Bild 5.23 Zustands- und Steuergrofien fur die Extremfille: 6,,,,= 9.8°, ¢y, = 100 s und
Optoek = 19-9°, tg50 = 1000 s

In Bezug auf mittlere blockierte Heckklappenstellungen (6,,,., = 13.5° - 17.0°) wurde als kritischer
Storfallzeitpunkt der Beginn der thermischen Beanspruchung (¢> 900 kW/m?) identifiziert. Bei
diesem Storfallzeitpunkt ist die erforderliche Seiten- und Léngsreichweite zum Erreichen des Lan-
deplatzes noch sehr groB. Gleichzeitig sind Wiarmefluss bzw. Fluggeschwindigkeit zu diesem
Zeitpunkt der Referenzflugbahn schon so hoch, dass das Anstell- und Hangewinkelprofil verandert
werden muss, wenn der Wérmefluss eingehalten und gleichzeitig der Landeplatz erreicht werden
soll. Insbesondere die Abweichungen vom optimalen Anstellwinkel fithren zu einem zusétzlichen
Bedarf an Treibstoffmasse, der bei fritheren Storfallzeitpunkten nicht besteht. Bei groferen blo-
ckierten Heckklappenstellungen (95,,,,= 17.5° - 19.0°) ist dagegen festzustellen, dass der spéteste
untersuchte Storfallzeitpunkt die vergleichsweise hochste Treibstoffmasse benotigt. Der Grund hier-
fiir ist einerseits der hohere Staudruck, der bei einem spéteren Storfallzeitpunkt auf der
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Referenzmission herrscht. Dieser flihrt zu einem hoheren Bedarf an Schub und somit Treibstoft-
durchsatz bzw. Treibstoffmasse fiir die Lageregelungstriebwerke, um den optimalen Anstellwinkel
einnehmen zu konnen. Andererseits werden aufgrund der beschriebenen notwenigen Absenkung
des Anstellwinkelprofils die Begrenzungen fiir den maximal zuldssigen Warmefluss erreicht, der
bereits die Referenzmission einschriankt. Um diese Beschriankung einzuhalten und gleichzeitig den
Landeplatz zu erreichen, ist eine Mehrzahl von ,,bank reversals“ erforderlich, die zusitzliche Treib-
stoffmasse benétigen. Der Fall 6., = 19.9°, 74, = 1000 s stellt somit den anderen Extremfall dar,
dessen Steuer- und Bahnverlauf ebenfalls in Bild 5.23 abgebildet ist. Fiir diesen Fall werden die
maximal zuldssigen Schubmomente in jeder Richtung erreicht. Auch die bendtigte Treibstoffmasse
von m, = 389 kg zeigt, dass im Falle einer groBBen blockierten Heckklappenstellung bei einem spi-
ten Storfallzeitpunkt mehr Treibstoffmasse bendtigt wird als bei einem sehr frithem
Storfallzeitpunkt. Bild 5.24 zeigt die 3D-Flugbahn fiir diese beiden Extremfille.

Referenzmission
(Cycle 8)
== -

i

Bild 5.24 3D-Flugbahn fiir die Extremfille blockierter Heckklappenstellungen bei unterschiedlichen
Storfallzeitpunkten

In Bild 5.25 sind bei verschiedenen blockierten Heckklappenstellungen treibstoffoptimale Wieder-
eintrittsflugbahnen fiir den Storfallzeitpunkt 7., = 300 s abgebildet. Dabei ist jeweils angegeben,
welcher treibstoffoptimale Landeplatz ausgewidhlt wurde und wie sich die Treibstoffmasse prozen-
tual im Vergleich zur Treibstoffmasse verringert (Am,,), die zum Erreichen des nominellen
Landeplatz Coober Pedy, Australien, notwendig ist. Der teilweise groB3e Unterschied in der bendtig-
ten Treibstoffmasse liegt, wie bereits in Kapitel 5.4 beschrieben, hauptsdchlich im optimalen
Anstellwinkelverlauf begriindet, der fiir den treibstoffgiinstigsten untersuchten Landeplatz ausge-
wihlt werden kann. In Bild 5.26 und Bild 5.27 sind die vergleichbaren Optimalflugbahnen bei
verschiedenen blockierten Heckklappenstellungen fiir die Storfallzeitpunkte ¢g,;.,= 500 s und
Lo = 100 s veranschaulicht. Der geringere Unterschied in der geographischen Entfernung der
treibstoffoptimalen Landeplétze voneinander fiir spatere Storfallzeitpunkte ist darauf zuriickzufiih-
ren, dass sich aufgrund der kiirzeren verbleibenden Flugzeit die Langsreichweite nur geringfiigig
erhdhen kann. Fiir einen Storfallzeitpunkt von g, = 1000 s wurden die Wiedereintrittsflugbahnen
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fiir den nominellen Landeplatz errechnet, da ein gednderter Landeplatz nur noch minimal die bend-
tigte Treibstoffmasse beeinflusst.
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Bild 5.25 Einfluss des Landeplatzes auf die Treibstoffmasse fiir verschiedene blockierten Heck-
klappenstellungen mit Storfalldaten: ¢y, =300s, ¢, = 1250 kW/m?
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Bild 5.26 Einfluss des Landeplatzes auf die Treibstoffmasse bei verschiedenen blockierten Heck-
klappenstellungen mit Storfalldaten: ¢y, =500, ¢, = 1250 kW/m?
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Bild 5.27 Einfluss des Landeplatzes auf die Treibstoffmasse bei verschiedenen blockierten Heck-
klappenstellungen mit Storfalldaten: ¢y, = 700's, g, = 1250 kW/m?

Allgemein lasst sich aufgrund der Aussage aus Kapitel 5.3.3 sagen, dass nur bei extrem grof3en blo-
ckierten Heckklappenstellungen der Anflug auf einen treibstoffminimalen Landeplatz sinnvoll ist.
Denn bei blockierten Heckklappenstellungen in einem Bereich von &, ,= 10 - 17° verbleibt die
benoétigte Treibstoffmasse m,, , mit dem der nominelle Landeplatz erreicht werden kann, zu jedem
untersuchten Storfallzeitpunkt innerhalb von m,, = 100 kg (Erhéhung der nominell vorgesehenen
Treibstoffmasse um das Zweieinhalbfache).

5.5.2 Storfallzeitpunkt: Orbit

In Kapitel 2.3.5.2 wurde aufgrund der moglichen Storfallursachen ein Storfallzeitpunkt bestimmt,
der bereits wihrend der Orbitalphase des Fluggerits (angedockt an ISS, Abdockmandver) eintreten
kann. Die bestmogliche Losung bei einem solchem Storfallszenario ist das ,,Safe Haven“-Prinzip,
das aber ein zweites vom beschidigten Wiedereintrittsfluggerit unabhingiges System (Shuttle, So-
jus) voraussetzt. Es ist jedoch hochst unwahrscheinlich, dass dieses innerhalb der zur Verfligung
stehenden Zeit (die maximale Orbitverweildauer des Fluggerits betrdgt 9 Stunden) erreicht werden
kann. Daher muss ein Wiedereintrittsszenario trotz der degradierten Heckklappe vorgesehen wer-
den. Es ist das Ziel einer solchen Wiedereintrittsflugbahn fiir diesen Storfallzeitpunkt, wie in
Kapitel 4.5.4 beschrieben, ein moglichst ,,groBes* Wiedereintrittsfenster beziiglich der Seitenreich-
weite zur Verfiigung zu stellen, so dass nur eine geringe Anzahl an (moglichst nominell
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vorgesehenen) Landepldtzen weltweit notwendig ist, um Betriebskosten einzusparen. Pro Umlauf
verschiebt sich die Spur des aktuellen Orbits durch die Erdrotation nach

@ |(rp+h)

g 8o

A =-2r (5.1)

um 23.09° westwirts fiir eine Orbithhe von 386 km (ISS). Eine Erdumrundung dauert 92.13 min

nach

(n=2= (e +h) (5.2)
g 8o

Kreisorbit

Das bedeutet, dass bei einer maximalen Verweildauer des Fluggerits im Orbit von 9 Stunden ein
Bereich von A4, = 135.34° abgedeckt werden kann. Das bedeutet aber auch, dass bei einer zur
Verfligung gestellten Seitenreichweite von mindestens A4, = 23.09° nur drei Landeplétze ausrei-
chen, um innerhalb der vorgegebenen Orbitverweildauer einen Wiedereintritt initiieren zu konnen.
Diese Landeplitze sind auch fiir die Nominalmission notwendig und wurden in [111] definiert
(Coober Pedy, Australien, Nequem, Argentinien und San Nicolas Island, USA). In Bild 5.28 sind
fur den Fall 0,,,,= 14°, g4, In der Orbitalphase, m = 100 kg, «,, = 55°, ¢,, = 1250 kW/m?
mit Landeplatz Coober Pedy, Australien, die Orbital- und die Wiedereintrittsbahnen fiir den friihest-
abgebildet. Es ergibt sich ein A4

abst. Knoten

bst. Knoten von

> AA,.), so dass fiir diesen Storfall die bendtigte Anforderung an Seitenreich-

und spatestmoglichen absteigenden Knoten A,

2760 (Aﬂ’abst.Knoten
weite innerhalb der vorgegebenen Grenzen erfiillt werden kann. Die Verringerung zum nominalen

Eintritt betrdgt 18% (nominaler Eintritt laut [59]: A4, x.0en = 35°)-
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Bild 5.28 Darstellung von A4, x,.., fur die Storfalldaten: 6,,,,= 14°, tg;., in der Orbitalphase,

m,,=100 kg, ¢, = 1250 kW/m? mit Landeplatz Coober Pedy, Australien

Eine weitere Moglichkeit, den Landeplatz Coober Pedy in Australien zu erreichen, besteht darin,
dass das Deorbitmandver nach Erreichen des aufsteigenden Knotens des letzten Orbits initiiert wird.
Sie hat aber den Nachteil, dass, wie in Bild 5.28 zu sehen ist, der Wiedereintritt groftenteils iiber
bewohntem Gebiet erfolgt. Zudem verringert sich die Anzahl der nétigen Landeplétze nicht, da der
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kleiner ist als die Differenz aus frithestmoglichem A und

abst. Knoten

abgebildete spiteste 4,4 kuoren
AZ,. ,um Coober Pedy, Australien, zu erreichen. Das bedeutet, dass fiir den Bereich zwischen dem

und frihesten A

abst. Knoten

spatesten A,z guoren weiterhin zwei weitere Landeplitze notwendig sind.
Aus diesem Grund sind fiir dasselbe Storfallszenario in Bild 5.29 die Orbit- und Wiedereintrittsbah-
nen flr das Erreichen der Landepldtze Coober Pedy, Australien, Nequem, Argentinien, und San
Nicolas Island, USA, abgebildet. Es zeigt sich, dass bei der Auswahl dieser nominellen Landeplitze
die Orbitverweildauer unterhalb der geforderten 9 Stunden liegt, wenn fiir den Landeplatz Nequem,
Argentinien, oder San Nicolas Island, USA, auch der ndrdliche Anflug ermoglicht wird. Dieser
nordliche Wiedereintritt erfolgt nicht {iber bewohntem Gebiet und stellt somit kein Sicherheitsrisiko
dar. Die maximale Orbitverweildauer tritt dann ein, wenn das Fluggerit die letzte Moglichkeit ver-
passt San Nicolas Island von Siiden her anzufliegen. In diesem ungiinstigsten Fall muss das
Fluggerit etwa 7.1 Stunden im Orbit warten, um so die notige westliche Verschiebung um 107° zu
erreichen. Dann erst kann Nequem wieder von Siiden her angeflogen werden. Der maximal erreich-

bare Wiedereintrittsbereich AA

abst. Knoten

unterscheidet sich fiir die verschiedenen Landeplitze nur
marginal. Da bei hoheren Breitengraden, in denen der Landeplatz liegt, eine geringere Erdrotations-
geschwindigkeit auftritt, muss das Fluggerit eine groflere Geschwindigkeitsdifferenz liberwinden,
was zu einer geringfligigen Verringerung von A4, fiihrt.
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Bild 5.29 Untersuchung der Orbitverweildauer mit den Landeplidtzen: Coober Pedy (Australien),
Nequem (Argentinien) und San Nicolas Island (USA)

Der zeitliche Verlauf wichtiger Steuerungs- und Zustandsgrofen fiir den frithestmdglichen abstei-

genden Knoten A mit dem Landeplatz Coober Pedy, Australien, wird in Bild 5.30 gezeigt.

abst. Knoten
Der Deorbitimpuls wird mit einer Drehung des Fluggerits um die Querachse eingeleitet, so dass die
Deorbittriebwerke in Flugrichtung nach vorne zeigen. Die optimale Lage ist dabei bei einem Win-
kel von 181.3° zwischen der Lingsachse des Fluggerits und der Flugbahnrichtung erreicht. Der

Verlauf zeigt, dass das Deorbitmandver hauptsdchlich zur Abbremsung des Fluggerits dient. Es er-
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folgt jedoch auch eine geringe Ablenkung zur Erde hin, so dass ein steilerer Wiedereintrittswinkel
erforderlich wird. Das Abkoppeln des Deorbit-Moduls nach erfolgtem Deorbitimpuls ist im Verlauf

der Gesamtmasse des Fluggerits erkennbar.

Ab einer Flugzeitzeit von 115 min beginnt der atmosphérische Wiedereintritt in einer Hohe von
H, = 121 km. Der frithestmogliche A, xoen
Héngewinkelverlauf erreicht. Dabei fiihrt das Fluggerit zunédchst einen sehr steilen Wiedereintritt
durch, der einen ,,Aufprall* auf die Atmosphdre mit gleichzeitig groBem Geschwindigkeitsverlust
verursacht. So ist es moglich, in relativ geringer Hohe durch den positiven Hingewinkelverlauf eine

wird durch einen nahezu durchgehend positiven

maximale Querreichweite zu erzeugen, ohne den maximal zuldssigen Warmefluss zu iiberschreiten.
Das Fluggerit erreicht dabei die maximal zuldssige Warmelast g, ,..= 1300 MJ/m?. Die Erhéhung
des Anstellwinkelverlaufs, die notwenig ist, um die Trimmstellung der blockierten Heckklappen-
stellung von ¢6,, ., = 14° nachzufiihren, vermindert zwar die maximal erreichbare Seitenreichweite
aufgrund des hoheren Widerstands und der damit verbundenen Abbremsung des Fluggerits (siche
Kapitel 5.3.1). Diesem kann aber, wie beschrieben, durch den steileren Wiedereintrittswinkel und
der damit verbundenen Geschwindigkeitserhohung entgegengewirkt werden. Der Treibstoffdurch-
satz erhoht sich jedoch stark aufgrund des positiven Hangewinkelverlaufs in der vom maximal

zuldssigen Wérmefluss bestimmten Phase.
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Bild 5.30 Fall 6,,,, = 14° mit Storfalldaten: 7, in der Orbitalphase , m, .= 100 kg, «,,,, = 55°,
G = 1250 KW/M?, g, ... = 1300 MJ/m* mit Landeplatz: Coober Pedy, Australien

In Bild 5.31 ist fiir den erfliegbaren Bereich mit blockierten Heckklappenstellungen die jeweils ma-
ximal erreichbare Seitenreichweite in Grad des absteigenden Knoten des letzten Orbits dargestellt.

Es zeigt sich, dass der Bereich von A4, bei allen untersuchten blockierten Heckklappenstel-

bst. Knoten
lungen ausreicht, um die geforderte Seitenreichweite AA,, einzuhalten. Mit groferen
Anstellwinkelprofilen, die fiir kleiner blockierte Heckklappenstellungen notwendig sind, aber

zugleich die Langsreichweite einschrinken, ergibt sich bis zu einer blockierten Klappenstellung von
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O, = 10°, die den kritischsten Fall darstellt, immer noch eine Sicherheitsreserve von etwa einem
Grad.

AL [°]

abst. Knoten

32¢

307

287

26
24 ¢

L AA,=2309°
10 11 12 13 14 15 16 17 18
5blnck [O]

22

Bild 5.31 Gegeniiberstellung von absteigendem Knoten des letzten Orbits und blockierten
Heckklappenstellungen

st knoren ANN die Treibstoff-
masse entsprechend Bild 5.32, das die Ergebnisse einer Vielzahl von Optimalflugbahnen zu jeweils
gednderten Anfangsbedingungen fiir den absteigenden Knoten des letzten Orbits darstellt, gesenkt

Fiir den Zwischenbereich zwischen friihest- und spétestmdglichen 4

werden. Auch der Punkt fiir den nominellen Wiedereintritt ist gekennzeichnet. Es zeigt sich, dass
der nominelle Wiedereintrittspunkt beziiglich der bendtigten Treibstoffmasse nahezu ein Optimum
bildet. Daraus geht ebenfalls hervor, dass sich, wie bereits festgetellt worden ist, ein weiter Gstlich

gelegener Anflug des Landeplatzes Coober Pedy positiv auf die Treibstoffmasse auswirkt.

120 : . : :
mLT [kg] 072 OW A)Zlbst. Knoten = 2763 26‘9 OE
100¢f ; ]
807762kl AA,,=23.09°
60 | . Nomineller
Optimaler  Wiedereintritt
40t Wiedereintritt
20+
10.1 k . m =82k
0 | DRI o s ML R
5°W 0 5 10 15 20 25 30°E

2 [°]

abst. Knoten

Bild 5.32 Auswertung der Treibstoffmasse abhingig von der Lingengradabweichung des
absteigenden Knoten mit den Stérfalldaten: 6, = 14°, £, in der Orbitalphase
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5.6 Einfluss des Triebwerkmodells

In Kapitel 3.1.4 sind zwei verschiedene Moglichkeiten beschrieben, wie das redundante Lagerege-
lungstriebwerksystem konfiguriert werden kann. Dabei handelt es sich einmal um das
Schubmodell 2, bei dem das redundante Lageregelungssystem durch ein System ausgetauscht wird,
= 888 N (200 Ibf.) vergroBerten maximalen Schub
besitzen. Fiir das Schubmodell 3 wird angenommen, dass zwei redundante Systeme mit jeweils um

dessen Lageregelungstriecbwerke einen auf F

max

F =444 N (100 Ibf.) vergrofertem Maximalschub der Lageregelungstriebwerke eingebaut wer-
den. Dabei ist bei beiden Schubmodellen die Abhingigkeit des stationdren Treibstoffdurchsatzes
vom bendtigten Schubmoment beriicksichtigt. Die Anderung des verwendeten Schubmodells beein-
flusst auch die Momentenverteilungsfunktion aus Kapitel 4.6.1. Aufgrund der groBeren Effizienz
der Triebwerke fiir Schubmodell 2 oder 3 flacht die Verbrauchskurve fiir groere Schubmomente
ab. Der Verlauf stellt sich flir gréfere bendtigte Schubmomente als diejenigen des nominellen ma-

ximal zur Verfiigung stehenden Schubes (F, = 111 N) als eine Kurve dar. Diese kommt zustande,

da eine zweite Variable, die abhéngig von der Heckklappenstellung o, ist, in die Berechnung des
Treibstoffdurchsatzes multipliziert wird. Diese stellt das benotigte Schubmoment dar, so dass sich

ein hyperbolischer Kurvenverlauf ergibt.

n'lLT[kg/S]i. e —
1.6} 63?,min
7 562,max
12 b

0.8 :

04

12 13 14 15 16 17 18
5,[°]

Bild 5.33 Momentenverteilungsfunktion (1. Phase) flir Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe* mit
Schubmodell 2 fiir Fall o,,,, = 15°

Dieser Zusammenhang wird in Bild 5.34 fiir das Schubmodell 2 (Phase 1) veranschaulicht, in dem
= 111 N) fiir jede Mo-
mentenrichtung gekennzeichnet sind. Hinsichtlich des Schubmodells 3 veréndert sich ausschlieBlich

die Grenzen des nominell maximal zur Verfiigung stehenden Schubes ( F’

max

die Steigung der Betragskurven, da in diesem Fall die gesamte Effizienz der zwei redundanten La-
geregelungstriebwerke geringer ist. Die Berechnungsvorschriften aus Kapitel 4.6.1 verdndern sich
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nicht, da es sich um die Addition monoton steigender oder fallender Kurven handelt, fiir die der
Punkt des minimalen momentanen Durchflusses m,; ,, auf die gleiche Art berechnet werden kann.
Der Treibstoffdurchsatz kann global fiir die betrachteten Schubmodelle gesenkt werden, ohne die
maximal und minimal mdglichen Blockierungsstellungen zu verdndern, da der Maximalschub nicht
verdndert wurde. In Bild 5.34 wurde das Schubmodell 2 auf die zweite Phase der Momentenvertei-
lung angewendet. Daraus ergibt sich ein hyperbolischer Verlauf fiir hohere Treibstoffdurchsitze ab
dem durch die Grenzen des nominell maximal zur Verfiigung stehenden Schubes (F,,. = 111 N)
vorgegebenen Bereich (Dreieck). Der Punkt des momentan minimalen Treibstoffdurchsatzes i, ,,
kann, wie beschrieben, weiterhin durch den Schnittpunkt der treibstoffeffektivsten Schubmomente
ermittelt werden, wobei der Treibstoffdurchsatz 1, fiir grofle benétigte Schubmomente insgesamt
geringer ist als bei der bisherigen Betrachtung.

m, - [kg/s]
1.2

08 N ; MLT,max (111 N)
LTmax (111°N) '

LLZmax

N

8

1
17 o
5 N 13 14 15 5e[ ]

Bild 5.34 Momentenverteilungsfunktion (2. Phase) fiir Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe* mit
Schubmodell 2 fiir Fall 6, , = 15°

Das fiihrt zu einer geringeren bendtigten Treibstoffmasse, so dass fiir die groftmogliche blockierte
Heckklappenstellung &, = 21.1° beim Schubmodell 2 mit den Storfalldaten 7g,,= 0's, @, =
55°, ¢, = 1250 kW/m? nur noch eine Treibstoffmasse von m,, = 76.2 kg bei einer Gesamtzeit von
Lyesame = 29-8 min erforderlich ist. Der zeitliche Verlauf der SteuergroBen und wichtiger Zustéinde
dieser Optimalflugbahn ist aus Bild 5.35 ersichtlich. Das redundante Lageregelungssystem wird
ausschlieBlich im letzten Flugabschnitt genutzt. Bei einer Flugzeit von = 26.9 min wird der Maxi-
malschub in allen drei Momentenrichtungen genutzt. Des Weiteren wird, wie in Kapitel 5.3.3
beschrieben, die erhohte maximal zuldssige Warmestrom- und Wiarmeflussgrenze ausgeschopft, so

dass die Missionsflexibilitdt auch unter verdnderten Maximalbelastungen bei dieser blockierten
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Heckklappenstellung nicht mehr ausweitbar ist . Dabei kann dieser Fall aufgrund des effizienteren
Schubmodells und der gednderten Bahnbeschrankungen mit einer Verdoppelung der fiir den Refe-

renzfall vorgesehenen Treibstoffmasse abgedeckt werden.
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Bild 5.35 GroBtmogliche blockierte Heckklappenstellung 6,, ., = 21.1° bei Verwendung des
Schubmodells 2 mit Storfalldaten: ¢, =0s, @, = 55° ¢, = 1250 kW/m?,

Die benotigte Treibstoffmasse fiir den abdeckbaren Bereich von blockierten Heckklappenstellun-
gen, abhingig vom untersuchten Schubmodel, ist in Bild 5.36 zusammengefasst. Die
Treibstoffeinsparungen gegeniiber dem bisher verwendeten Schubmodell hiangen von der blockier-
ten Heckklappenstellung ab, da sich die erhohte Effektivitit der Lageregelungstriebwerke
insbesondere fiir groflere bendtigte Schubniveaus in einer geringeren Treibstoffmasse bemerkbar
macht. Der treibstoffintensivere Bedarf fiir Schubmodell 3 ist, wie beschrieben, mit der geringeren
Effektivitiat der Lageregelungstriebwerken gegeniiber Schubmodell 2 zu erkldren. Dies wirkt sich
vor allem auf grofBere blockierte Heckklappenstellungen aus, fiir die das redundante Lageregelungs-
system hdufiger und ldnger zum Einsatz kommt. Hier betrdgt der Unterschied fiir die bendtigte
Treibstoffmasse bis zu 300%. Fiir blockierte Heckklappenstellungen im mittleren Bereich, bei de-



120 KAPITEL 5 STORFALLSZENARIO ,, BLOCKIERTE HECKKLAPPE

nen sehr kleine Schubniveaus erreicht werden, unterscheidet sich die benétigte Treibstoffmasse fiir
beide Schubmodelle nur sehr geringfiigig.

140 . ; . . . : . —
Beschriankung durch max.: /
120} /i8]
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Bild 5.36 Zusammenfassung der benétigten Treibstoffmasse bei Variation des Schubmodells mit
Storfalldaten: ¢, =08, @, = 55°, ¢, = 1250 kW/m>.

max

5.7 Zusammenfassung

Im Falle des Storfallszenarios ,,blockierte Heckklappe* sind Anderungen der Missionsvorgaben, der
Subsysteme des Fluggerits und der Flugregel- und Fluglenkungsalgorithmen sowie eine geniigend
schnelle und genaue Detektion und Identifikation notwendig, um den &uBerst kritischen Auswir-
kungen zu begegnen. Wird diese Kombination aus Anderungen nicht durchgefiihrt, hat dieses zur
Folge, dass, wie gezeigt, das Fluggerit zerstort wird. Die Bahnoptimierungsuntersuchungen stellen
dabei einen entscheidenden Beitrag zur sicheren Fortfiihrung der Mission dar, so dass die verblei-
bende Mission mit speziell definierten und erweiterten Bahnbeschrinkungen optimal auf das
Storfallszenario abgestimmt ist und somit die Missionsflexibilitdt in Hinsicht auf die verbleibende
Steuerbarkeit des Fluggerits optimal ausgenutzt werden kann. Wegen des Einsatzes der Lagerege-
lungstriebwerke ist in diesem Storfallszenario die bendtigte Treibstoffmasse das entscheidende
Kriterium, um wihrend des verbleibenden Wiedereintritts des Fluggerits die Missionssicherheit zu
gewdhrleisten. Aus den Ergebnissen der Optimierungsbetrachtungen folgt, dass bei einer Vergrof3e-
rung der Bahnbeschriankungen und Anderung des maximal zur Verfiigung stehenden Schubes ein

(e]

relativ grofer Bereich (6,,,,~ 10° - §,,.,= 20°) von blockierten Heckklappenstellungen mit einer
Treibstoffmasse von unter m,,= 100 kg (VergroBerung des nominellen Treibstoffvorrats um das
Zweieinhalbfache) abgedeckt werden kann. Eine weitere Verringerung dieser Treibstoffmasse ge-

lingt mit der Wahl eines nach minimal bendtigter Treibstoffmasse ausgesuchten Landeplatzes.



Kapitel 6 Storfallszenario ,,Effizienzver-
lust einer Heckklappe*

In diesem Kapitel werden die Auswirkungen der in Kapitel 3.1.2.3 definierten Degradationen der
Heckklappe untersucht. Auf die moglichen Ursachen dieses Storfallszenarios wurde in Kapitel
2.3.5.3 eingegangen. Ziel der Optimierungsuntersuchungen ist es fiir die verschiedenen modellier-
ten Fillen die Flugbahn so zu verdndern, dass unter der Voraussetzung, eine definierte

Treibstoffmasse zu verbrauchen, die maximale Heckklappentemperatur 7, der beschidigten

Heckklappe minimiert wird, um so eine weitere Degradation zu vermeiden. Mit Hilfe der Momen-
tenverteilungsfunktion, die in Kapitel 4.6.2 fiir dieses Storfallszenario definiert wurde, kann ein
Ausschlag der beschidigten Heckklappe tliberhalb des zugehorigen maximalen thermisch zuldssigen
Ausschlags verhindert werden. Dabei wird gleichzeitig ein minimaler Treibstoffdurchsatz vorausge-
setzt. Die Ergebnisse der modellierten Félle zeigen den Einfluss der Degradation und der
verschiedenen Storfallzeitpunkte auf. Der Einfluss der verdnderten Bahnbeschrinkungen, die das
gesamte Fluggerit thermisch entlasten sollen, wird gesondert betrachtet. Der frithestmogliche Stor-
fallzeitpunkt fir dieses Storfallszenario wurde in Kapitel 2.3.5.3 mit g, = 300 s (Beginn der

heillen Wiedereintrittsphase) identifiziert.
6.1 Simulation der Referenzmission

Bei der Identifizierung dieses Storfallszenarios wurde bereits festgestellt, dass die Aufrechterhal-
tung der kommandierten Lagewinkel fiir alle betrachteten Degradierungsfille der Heckklappe zu
einer Erhohung der Oberflichentemperatur der beschadigten Heckklappe fiihrt. Bei Anwendung der
Momentenverteilungsfunktion aus Kapitel 4.6.2 konnen zwar die vorgegebenen maximalen Ober-
flichentemperaturen eingehalten werden, es kommt aber zu einer benétigten Treibstoffmasse, die
den nominellen Treibstoffvorrat auch bei der nominell maximal zuldssigen Oberflichentemperatur
von T .= 1750°C um mehr als das 12-fache iibersteigt. Diese extrem hohe benétigte Treib-
stoffmasse ist hauptsdchlich auf den maximal zuldssigen Anstellwinkel von ¢, = 40°
zuriickzufiihren, der einen groBen differentiellen Ausschlag der Heckklappe zur Folge hat. Dariiber
hinaus wird aufgrund der geringen Abweichung des Anstellwinkels vom Referenzwert innerhalb
der Detektions- und Identifikationsphase der maximal zuldssige Wéarmestrom von ¢, = 1139
kW/m? erheblich iiberschritten. In Bild 6.1 ist der Einfluss der maximal zuldssigen Oberflichen-

121
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temperatur von 75, = 1580°C (Reduktion der nominellen Oberflichentemperatur von etwa

F,max
11.1%) bei einem Storfallzeitpunkt von 7., = 500 s dargestellt. Als Beispiel wird fiir diese
Simulationen eine linke degradierte Heckklappe des Falles 4 (S, = 1.559 m?, Ax,, = 0.0987422 m,
Ay ., = 0 m) ausgewdhlt. Dabei kommt es zu einer bendtigten Treibstoffmasse von m, .= 1786 kg,
die auBlerhalb eines tolerierbaren Wertes liegt. Auch bei einer Erhohung der maximal zulédssigen
Oberflachentemperatur auf 7, .= 1650°C (Reduktion der nominellen Oberfldchentemperatur von
etwa 6%), bzw. T, ... = 1600°C (10.9%) ist immer noch ein Treibstoftbedarf von m,, = 1432 kg
bzw. m; = 1657 kg nétig. Auch bei Variation verschiedener Storfallzeitpunkte (7., = 300 s,
500s, 700s) und verschiedener Degradationsfille (Fall 1 - 5) ergibt sich bei Einhaltung der von der

NASA vorgegebenen Flugsteuerung keine deutliche Verringerung der bendtigten Treibstoffmasse.

,max

50 100
oA N Al°] ul°]
1
30 tStorfall: 500s 0 0
20 r -50
10 ) -100
2
50 2000 qkWm?
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0x[°] 000
20
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10 20 ¢ [min] 0 10 20 ¢ [min]

Bild 6.1 Einfluss der maximal zuldssigen Oberflichentemperatur der beschadigten Heckklappe auf
die Treibstoffmasse bei Einhaltung der Referenzflugbahn zu einem Storfallzeitpunkt von
Lsinan = 9008

6.2 Optimierungsergebnisse

Bei Einhaltung der von der NASA vorgegebenen Flugsteuerung muss aufgrund dieser Ergebnisse
der maximal zuldssige Anstellwinkel von «, = 40° auf o, = 50° gedndert werden. In dieser Er-
hohung ist bereits eine Sicherheitsreserve fiir die Seitenreichweite und Flugstabilitdt enthalten, da es
sich im Gegensatz zum Storfallszenario “blockierte Heckklappe* («,,, = 55°) bei diesem Storfall-
szenario um die Risikoklasse 2 handelt. Aus den Ergebnissen der Simulation der Referenzflugbahn
ist deutlich die Sensitivitit der NASA Referenzsteuerung gegeniiber Abweichungen des Anstell-
winkels und dessen Auswirkungen auf den Wairmefluss zu ersehen. Aus diesem Grund wird
zusitzlich die Verringerung des maximal zuldssigen Warmeflusses betrachtet, um das Risiko einer
weiteren Degradation der beschiddigten Heckklappe zu verkleinern.
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6.2.1 Erhohung des maximal zuliissigen Anstellwinkels

Der fritheste Zeitpunkt, ab dem dieses Storfallszenario eintreten kann, wurde in Kapitel 2.3.5.3 mit
Lssan = 300 s (nach EI) identifiziert. Aus Bild 6.2 sind Steuerungs- und Zustandsvariablen ersicht-
lich, die den Einfluss der degradierten Heckklappe auf die Flugbahn verdeutlichen. Dazu wurde
Fall 4 (Sg,= 1.559 m?, Ax,, = 0.0987422 m, Ay,,= 0 m) ausgewdhlt. Die fiir den gesamten

Wiedereintritt notwendige Flugzeit belduft sich auf ¢ = 30.1 min, wobei die Treibstoffmasse

esamt
m,, der Lageregelungstriebwerke auf m,, = 100 kg begschréinkt wurde. Der Anstellwinkel nimmt in
der Phase, in der der Umschlag zwischen laminarer und turbulenter Stromung geschieht, den
maximal zuldssigen Wert von «,,= 50° ein. In dieser Phase ermdglicht der Einsatz der
Lageregelungstriebwerke eine maximal zuldssige Oberflaichentemperatur der beschadigten

Heckklappe von T, = 1582.2°C (Verringerung um 10.67% gegeniiber der maximal zuldssigen

F ,max

Oberflachentemperatur der Heckklappe im Referenzfall).
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Bild 6.2  Optimalbahn fiir Storfallszenario ,Effizienzverlust einer Heckklappe® Fall 4 mit
Storfalldaten: 7., = 300s, «,, = 50° m, =100 kg

Aufgrund des hoheren Anstellwinkels steigt zwar die anstellwinkelabhdngige Oberflachentempera-
tur an. Aber wegen der geringeren Heckklappenstellungen zur Trimmung des Fluggerdts wird die
Oberflichentemperatur entscheidend verringert. Dabei werden die in der Nickrichtung entstehenden
Steuermomente ausschlieBlich vom Hohenruder iibernommen, was zu einem dauerhaften Moment
in Roll- und Gierrichtung fiihrt. Diese Roll- und Giermomente konnen jedoch mit Hilfe der nomi-
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nellen Lageregelungstriebwerke (7, = 2) ausgeglichen werden. Die Erh6hung des Anstellwinkels
fiihrt, wie bereits im Kapitel 5.3.1 des Storfallszenarios ,,blockierte Heckklappe* erldutert, zu einer
thermischen Entlastung (maximaler Warmefluss und Wiarmelast). Diese wirkt sich auch auf den
kommandierten Hangewinkel aus, der durchgehend positiv fiir die Einhaltung des Landeplatzes
Coober Pedy, Australien, sorgt. Ab einer Flugzeit von ¢ ~ 17 min wird aufgrund der thermischen
Beschrinkung der Heckklappenstellung keine zusitzliche Treibstoffmasse verbraucht. Durch Ab-
senken des Anstellwinkels im transsonischen Bereich auf « = 25° und Einsatz der Luftbremsen
konnen alle Endbedingungen in diesem Storfallszenario eingehalten werden. In Bild 6.3 ist die
3D-Flugbahn dieses betrachteten Falles abgebildet.

: e §30°
: 7 ’

, : - I
Lo = 300 8 2 i ‘;\ J‘" -8 ,

Az Coober Pedy & . - =0

z il i

Bild 6.3 3D-Flugbahn des Falles 4 mit Storfalldaten: ¢y, =300s, «,, =50°, m; =100 kg

Im Folgenden wird der Einfluss des degradierten modellierten Falles auf die Zielfunktion néher un-
tersucht. Dazu ist in Bild 6.4 die linke degradierte Heckklappenstellung fiir die verschiedenen
modellierten Félle mit einer maximal zuldssigen Treibstoffmasse von m,,= 100 kg gezeigt. Zur
besseren Vergleichbarkeit ist ausschlielich der fiir die minimale Oberfldchentemperatur maB3gebli-
che Flugbereich vom Beginn des Storfalls bis zu einer Flugzeit von #= 20 min dargestellt. Die
maximal zuldssige Heckklappenstellung ist darin mit einer geringeren Strichstirke gekennzeichnet.
Es zeigt sich, dass die Grofe der Degradation einen entscheidenden Einfluss auf die minimale
Oberflachentemperatur besitzt. Pro 5% Verlustfliche erhoht sich die minimale Oberflichentempera-
tur um etwa 10°C, wobei im modellierten Fall 1 die Oberflichentemperatur um 11.3% im Vergleich
zum Referenzfall reduziert und somit das Risiko einer weiteren Degradation erheblich verringert
werden kann. Deutlich erkennbar ist auch, dass im Fall 5, in dem ein gleich groBer Verlust an
Heckklappe wie im Fall 2 angenommen wird, die Oberflaichentemperaturen geringer sind, da der
Ort des partiellen Verlusts der Heckklappe ndher an der Langsachse des Fluggerits liegt und somit
einen geringeren Einfluss in Rollrichtung besitzt.
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Bild 6.4 Heckklappenstellungen der modellierten Félle fiir das Storfallszenario ,,Effizienzverlust
einer Heckklappe® mit 7., = 300 s, m ;.= 100 kg

Alle modellierten Falle mit den zugehdrigen minimal erreichbaren maximalen Heckklappentempe-

raturen fiir das Storfallszenario ,Effizienzverlust einer Heckklappe* bei Variation der zur

Verfligung stehenden Treibstoffmasse m,; bei einem Storfallzeitpunkt von 7., = 300 s sind in

Bild 6.5 zusammengefasst. Durch den Einsatz der Lageregelungstriebwerke kann bei einer Erho-

hung der vorhandenen Treibstoffmasse um etwa m,,= 20 kg die Oberflichentemperatur um etwa

5°C gesenkt werden.
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Bild 6.5 Minimale Oberflachentemperatur verschiedener modellierter Félle mit 7., = 300 s,

a,,.=50°
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Es ist aulerdem zu beobachten, dass der Wert fiir die minimal erreichbare maximale Heckklappen-

temperatur 7, nahezu linear mit der Verlustfliche S,, —S,, und der geringeren verfiigbaren

F ,max
Treibstoffmasse zunimmt, da die Verlustfliche linear in die Berechnung der Steuermomente und
des daraus folgenden Treibstoffdurchsatzes eingeht. Fiir den kritischst betrachteten Fall 4 ergibt
sich bei Einhaltung der nominell vorgesehenen Treibstoffmasse immer noch eine Reduzierung der

Oberflichentemperatur von 8.7% (T ,,.. = 1596.2°C).

,max

6.2.2 Verringerung des maximal zulissigen Wirmeflusses

Wie bereits in Bild 6.2 fiir den betrachteten kritischsten Fall 4 beschrieben, kann aufgrund des er-
hohten Anstellwinkelprofils der maximal auftretende Warmefluss auf ¢= 1096 kW/m? gesenkt
werden. Somit tibersteigt der Warmefluss die fiir dieses Storfallszenario definierte Verringerung auf
4= 1100 kW/m? nicht. Auch die neu definierte maximal zuldssige Wérmelast von
Gy max = 1200 MJ/m* wird eingehalten. In den anderen modellierten Féllen zeigt sich ebenfalls, dass
verringerte thermische Lasten des Fluggerits keine Auswirkungen auf die minimal erreichbare ma-
ximale Heckklappentemperatur haben und somit eine zusitzliche Moglichkeit bieten, die
Missionssicherheit in diesem Storfallszenario zu erhdhen.

6.3 Einfluss des Storfallzeitpunkts

Die Ergebnisse der Bahnoptimierung zeigen, dass fiir alle untersuchten Degradationsfille die ma-
ximale Oberflichentemperatur der beschiddigten Heckklappe um ca. 10% gegeniiber dem
Referenzfall abgesenkt werden kann. Aufgrund dieser erhohten Missionssicherheit ist es in diesem
Storfallszenario nicht notwendig, den Einfluss alternativer Landeplidtze zu untersuchen, da Errich-
tung und Unterhalt solcher zusétzlichen Landeplétze, die aufgrund der Missionscharakteristik des
untersuchten Fluggerits als Storfallwiedereintrittsfluggerit stindig besetzt sein miissen, sich duflerst
negativ auf die Gesamtbetriebskosten eines zukiinftigen RLVs auswirken. Bei Optimierungsunter-
suchungen fiir spitere Storfallzeitpunkte stellt sich heraus, dass sich bis zu einem Storfallzeitpunkt
von etwa g, = 700 s die minimal erreichbare maximale Heckklappentemperatur sich nur unbe-
deutend verédndert, da die Phase mit den hochsten Oberflaichentemperaturen (um M =~ 17.5) noch
nicht erreicht ist. In Bild 6.6 wird eine zusammenfassende Ubersicht iiber die minimal erreichbaren
maximalen Heckklappentemperaturen der beschiadigten Heckklappe in Abhingigkeit der verbrauch-
ten Treibstoffmasse fiir die verschiedenen modellierten Fille bei einem Storfallzeitpunkt von
Lssan = 700 s gegeben. Wie zu sehen ist, sind die Unterschiede zum Storfallzeitpunkt 7., = 300 s
nur sehr gering. Die oben getroffenen Aussagen iiber den nahezu linearen Zusammenhang zwischen
Oberflachentemperatur und Stdrke der Degradation konnen auch fiir spitere Storfallzeitpunkte bes-
tiatigt werden. Es ergibt sich somit je nach verwendeter Treibstoffmasse und Art der Degradation
(modellierter Fall) eine Reduktion der nominellen maximalen Oberflaichentemperatur der Heck-
klappe zwischen 10% und 12%, wodurch die Moglichkeit einer weiteren Verformung bzw.
Schmelzens, lokalen Abbrennens usw. verringert und somit die operative Sicherheit erhoht wird.
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Bild 6.6 Minimale Oberflachentemperatur verschiedener modellierter Félle mit £, = 700 s,

a,,.=50°

Tritt dieses Storfallszenario nach einem Storfallzeitpunkt von 7., = 700 s ein, so stellt sich her-
aus, dass der maximal zur Verfiigung stehende Schub (#,,) die minimal erreichbare maximale
Heckklappentemperatur bestimmt. Der Grund fiir diesen Einfluss ist in den unglinstigen Anfangs-
bedingungen der Referenzflugbahn und den Auswirkungen der Momentenverteilungsfunktion zu
suchen.

Wie bereits fiir das Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe* beschrieben, flihrt ein spéterer Stor-
fallzeitpunkt durch das hohere Staudruckniveau der Referenzflugbahn zu grolen Steuermomenten,
die in diesem Storfallszenario an die Roll- und Gierlageregelungstriebwerke iibergeben werden. Im
Fall eines Storfallzeitpunkts von #g,,.,= 1100 s, fir den in Bild 6.7 Steuerungs- und Zustandsgro-
Ben fir den Degradationsfall 1 dargestellt sind, iibersteigt der Schubbedarf in Roll- und
Gierrichtung die nominelle Schubauslegung (#,, = 2), mit der Folge, dass die zur Verfiigung ste-
hende Treibstoffmasse nicht ausgenutzt wird und die minimal erreichbare maximale
Heckklappentemperatur ansteigt. Erhoht man den zur Verfiigung stehenden Schub auf n,,= 9 (sie-
he Storfallszenario: ,,blockierte Heckklappe®), so kann die zur Verfiigung stehende Treibstoffmasse
m, = 100 kg wieder voll ausgenutzt werden. Das Fluggerit bremst aufgrund der Erh6hung des An-
stellwinkels zunéchst stark ab und erreicht die maximal zuldssige Staudruckbegrenzung. In dieser
Phase treten die hochsten Oberflichentemperaturen an der beschiddigten Heckklappe auf, die mit
Hilfe der Roll- und Gierlageregelungstriebwerke minimiert werden kénnen. Um die erforderliche
Langsreichweite fiir den Landeplatz aufbringen zu konnen, muss danach der Anstellwinkel gesenkt
werden. Aufgrund dieser Geschwindigkeitszunahme wird erneut die Staudruckgrenze erreicht. Fiir
diesen Storfallzeitpunkt konnte es sich anbieten, einen anderen Landeplatz mit geringerer Langs-
reichweite, wie z.B. Yalata, Arubiddy, Kimba in Australien, fiir die verbleibende Flugbahn
auszuwéhlen.
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Bild 6.7 Steuer- und ZustandsgroBen fur 7., = 1100 s, modellierter Fall 1

Die Ergebnisse zeigen jedoch, dass auch die Landung auf dem nominellen Landeplatz durch das be-
schriebene Manover mit einem geringen Mehraufwand an Klappeneffektivitdit moglich ist. Eine
Zusammenfassung der minimal erreichbaren maximalen Heckklappentemperaturen fiir verschiede-
ne Storfallzeitpunkte, abhingig vom verwendeten Schubmodell fiir den modellierten Fall 1, ist in
Bild 6.8 dargestellt.

1580
Tb’Emax [OC]
1570

1560

1550

1540

300 400 500 600 700 800 900 1000 1100
lStérfall [S]

Bild 6.8 Einfluss des Storfallzeitpunkts auf die Treibstoffmasse in Abhingigkeit des untersuchten
Schubmodells fiir das Storfallszenario ,,Effizienzverlust einer Heckklappe: Fall 1“, m,,= 100 kg
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Daraus geht hervor, dass die oben beschriebene Verringerung der Oberflichentemperatur der be-
schiadigten Heckklappe bei spéteren Storfallzeitpunkten nur mit einer VergroBerung des maximal
zur Verfligung stehenden Schubes ermoglicht werden kann. Ab einem Storfallzeitpunkt von
Lssan = 1000 s, der in Kapitel 2.3.5.1 als das Ende der vom maximal zuldssigen Wérmefluss be-
stimmten Missionsphase identifiziert wurde, kann eine deutliche Absenkung der
Oberflichentemperatur der beschédigten Heckklappe festgestellt werden, so dass dieses Storfallsze-
nario fur Storfallzeitpunkte ab 7y, ., = 1100 s bei einem zur Verfligung stehenden Schub von
n,y= 9 als unkritisch einzustufen ist. In Bild 6.9 sind 3D-Wiedereintrittsflugbahnen fiir
verschiedene betrachtete Storfallzeitpunkte des Degradationsfalles 1 mit einer maximal zur
Verfiigung stehenden Treibstoffmasse von m,,= 100 kg abgebildet. Die Wiedereintrittsflugbahn
beim Storfallzeitpunkt £, = 1100 s zeigt das angesprochene Mandver, um den Landeplatz
Coober Pedy, Australien, bei einem sehr spéaten Storfallzeitpunkt noch erreichen zu kdnnen.

2l ipy

Coobre,r}Pedy B 15°%

3%

tSti)'rfall

Bild 6.9 3D-Flugbahnen fiir unterschiedliche Storfallzeitpunkte beim Storfallszenario ,,Effizienz-
verlust einer Heckklappe: Fall 1%, m, .= 100 kg

6.4 Zusammenfassung

Aus den Bahnoptimierungsergebnissen des Storfallszenarios ,,Effizienzverlust einer Heckklappe*
ist fiir die verschiedenen modellierten Degradationsfille eine deutliche Absenkung der maximalen
Oberflichentemperatur der beschiadigten Heckklappe ersichtlich. Die absoluten Temperaturen auf
der beschédigten Heckklappe sind mit durchschnittlich Ty, . ~ 1550 °C zwar immer noch sehr

hoch, aber das Risiko einer weiteren Degradation im Flug kann gesenkt werden. Aufgrund einer
verinderten Momentenverteilungsfunktion, die ein Uberschreiten der maximalen thermischen Be-
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lastungen unter Beriicksichtigung der minimalen Treibstoffmasse garantiert, sowie verdnderter
Bahnbeschriankungen konnten solche optimalen Flugbahnen bestimmt werden, die eine Senkung
dieser thermischen Lasten im Durchschnitt um mehr als 10% zulassen, ohne dafiir eine Treibstoft-
masse Uber m,,= 100 kg zu benétigen. Die verringerten thermischen Lasten fiir das gesamte
Fluggerit, die die Missionssicherheit in diesem Storfallszenario erh6hen kénnen, zeigen keinen Ein-
fluss auf die maximale Oberfldchentemperatur der beschidigten Heckklappe. Insgesamt kann die
Einschitzung dieses Storfallszenarios im Rahmen der Gefahrenanalyse als eine kritische Risiko-
klasse bestétigt werden. Wenn jedoch die entwickelten Verfahren angewendet werden, kann eine
geringstmdgliche thermische Belastung der degradierten Heckklappe sichergestellt werden.



Kapitel 7 Storfallszenario ,,blockiertes
Seitenruder*

Das Storfallszenario ,,blockiertes Seitenruder® wurde im Rahmen der Gefahrenanalyse in eine Risi-
koklasse von 1 bis 2 eingestuft. Der Grund fiir diese Einstufung ist auf den Umstand
zuriickzufiihren, dass trotz Unkenntnis der Storfallsituation das Fluggerit weiterhin steuerbar bleibt.
Wie in Kapitel 2.3.5.4 beschrieben, werden jedoch durch den gegensinnigen Ausschlag der Seiten-
ruder (Luftbremse) ab M < 6 die Seitenruderlager stirker strukturell belastet. Zusitzlich fiihrt die
wegen des Luftbremsenausschlags verdnderte Aerodynamik in der Langsbewegung zu einer Ver-
fehlung des zu erreichenden Landeplatzes. Aus diesem Grund soll in diesem Kapitel fiir
verschiedene Storfallzeitpunkte die optimale Steuerung vorgestellt werden, die es unter Einhaltung
aller Belastungs- und Beschriankungsbegrenzungen ermoglicht, das Fluggerit sicher zum Lande-
platz zu fiihren. Der frithestmdgliche Storfallzeitpunkt wurde in Kapitel 2.3.5.4 mit 7., = 1300 s
als Beginn der vom Staudruck bestimmten Flugphase bestimmt. Als Optimierungsziel wird fiir den
Fall, dass der Storfallzeitpunkt vor Erreichen von M < 6 liegt, die Minimierung der bendtigten
Treibstoffmasse festgelegt. Fiir diese Storfallzeitpunkte wird der mogliche Bereich an blockierten
Seitenruderstellungen auf &, ,,, = £ 5° eingeschrinkt, da die Seitenruder bis zu diesem moglichen
Storfallzeitpunkt noch nicht benutzt wurden und somit eine gréBere blockierte Seitenruderstellung
ausgeschlossen werden kann. Ab M < 6 soll zusdtzlich der Steueraufwand der Heckklappen und
Seitenruder minimiert werden. Fiir Storfallzeitpunkte ab Mg, ., < 8 muss der kritischste anzuneh-
mende Fall eines auf der Maximalstellung blockierten Seitenruders &, ,,, =+ 12° abgedeckt
werden, da aufgrund von Sensorfehlern ein verfriihter Ausschlag der Seitenruder nicht auszuschlie-
Ben ist.

7.1 Optimierungsergebnisse

In Kapitel 2.3.5.4 wurde bereits nachgewiesen, dass beim kritischsten anzunehmenden Fall eines
auf der Maximalstellung blockierten Seitenruders &, ., =+5° der kommandierte Lagewinkel
problemlos eingehalten werden kann. In der Darstellung der Optimierungsergebnisse sollen nun
ebenfalls die verbleibende Flugbahn sowie die zur Referenzflugbahn notwendige Anderung der
kommandierten Lagewinkel beschrieben werden, um das Optimierungsziel zu erreichen. Dabei
wurde der maximal zuldssige Anstellwinkel und der maximal zur Verfiigung stehende Schub der
Lageregelungstriebwerke analog zu den bereits betrachteten Storfallszenarien vergrofert.
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7.1.1 Erhohung des maximal zuliissigen Anstellwinkels

Aufgrund der sich einstellenden Luftbremsenwirkung driickt sich der Einfluss eines blockierten Sei-
tenruders auf die Flugbahn vor allem in einem grofleren Auftriebs- und Widerstandsbeiwert aus.
Dieser Einfluss nimmt mit groeren Anstellwinkeln ab, da die Seitenruder dann an Effektivitét ver-
lieren. Aus diesem Grund wird der maximal zuldssige Anstellwinkel fiir dieses Storfallszenario auf
a,..= 45° erhoht. Weiterhin muss fiir den Fall eines blockierten Seitenruders wéihrend eines Stor-
fallzeitpunkts vor Erreichen von M = 6 der maximal zur Verfligung stehende Schub von n,, =2 auf
n,= 9 erhoht werden, da in diesem Fall die durch den Seitenruderausschlag entstehenden Gier-
momente mit den Gierlageregelungtriebwerken ausgeglichen werden miissen. Die Nick- und
Rollmomente, die wegen der Seitenruderform zusitzlich entstehen, werden mit den Hohenruder-
bzw. Rollmomentenerzeugern ausgesteuert. Der Treibstoffdurchsatz ist somit direkt proportional
zur Blockierungsstellung des Seitenruders. In Bild 7.1 werden die optimalen Steuerungsgrof3en und
die daraus resultierenden ZustandsgroBen sowie in Bild 7.2 die 3D-Visualisierung der verbleiben-
den Flugbahn bei einem blockierten Seitenruder von &, .= 5° wihrend eines Storfallzeitpunkts
von fg;.., = 1300 s gezeigt.
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Bild 7.1 Steuerungs- und Zustandsgroflen fiir das Storfallszenario ,,blockiertes Seitenruder* mit

O, woex = O° bei einem Storfallzeitpunkt von 7., = 1300 s

r

Daraus ist ersichtlich, dass der kommandierte Anstellwinkel leicht erhoht wird, um einerseits die
aerodynamische Effektivitit der Seitenruder zu verringern und andererseits mit der geringeren
Gleitzahl, die sich aufgrund des durch den Luftbremsenausschlag erhohten Widerstands ergibt, den
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Landeplatz Coober Pedy, Australien, noch zu erreichen. Durch die stirkere Abbremsung des Flug-
gerits erreicht der Staudruck geringere Maximalwerte, die eine erwiinschte Verringerung der
Lagerbelastungen des blockierten Seitenruders zur Folge haben. Bis zum Erreichen von M = 6 be-
notigt das Fluggerit eine minimale Treibstoffmasse von m,,= 74.5 kg bei einer verbleibenden
Flugzeit von ¢ ;... = 8.9 min. Aufgrund der plotzlichen Blockierung des Seitenruders entsteht ein
positiver Schiebewinkel, der zundchst durch ein negatives Giermoment der Lageregelungstriebwer-
ke ausgeglichen wird.

e

! /
Lsiorpan ™ 1300s = Coober Pedy = /7
NG

I e

& Rferenbﬁan‘

12/00\13/5" B Sl 150°

Bild 7.2 3D-Flugbahn bei einem Storfallzeitpunkt von 7y, = 1300 s

Das erklért auch, dass zuerst ein positiver Ausschlag der Rollmomentenerzeuger notwendig ist, um
das Schieberollmoment auszugleichen, dann aber ein negativer Ausschlag der Rollmomentenerzeu-
ger eingenommen wird, um das Rollmoment aufgrund des Seitenruderausschlags zu kompensieren.
AD Erreichen von M = 6 wird der verbleibende Seitenruderausschlag J,, der blockierten Seitenru-
derstellung nachgefiihrt. Das Nickmoment, das aufgrund des wirkenden Luftbremsenausschlags &,
entsteht, kann durch eine leichte Korrektur des Hohenruderausschlags ausgeglichen werden.

7.1.2 [Einfluss des Storfallzeitpunkts

Der Einfluss des Storfallzeitpunkts auf dieses Storfallszenario ist von grofler Bedeutung, da sich bei
spateren Storfallzeitpunkten der Zeitraum bei dem die Gierlageregelungstriebwerke aktiviert wer-
den miissen, verringert. Ab einem Storfallzeitpunkt kleiner als M = 6 muss, wie in Bild 7.3 zu
sehen ist, nur noch fiir extrem grof3e blockierte Seitenruderstellungen eine Treibstoffmasse aufge-
wendet werden, da das unbeschidigte Seitenruder in diesem Fall seinen Maximalausschlag erreicht.
Diese Fille konnen aber als sehr unwahrscheinlich eingestuft werden, da im Referenzfall ein Seiten-
ruderausschlag erwartungsgemal nicht grofler als 6, =+ 8° ist. Somit kann davon ausgegangen
werden, dass ab einem Storfallzeitpunkt kleiner als M = 6 keine zusétzliche Treibstoffmasse beno-
tigt wird, und somit die Bewertung als unkritisches Storfallszenario bestétigt werden kann.
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Bild 7.3 Zusammenfassung mdglicher blockierter Seitenruderstellungen bei einem Storfallzeit-

punkt von 7., = 13008, M, ., =4, 6und 8

Fir den eher unwahrscheinlichen Fall eines blockierten Seitenruders auf der Maximalstellung
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O, pock = 12° zum Storfallzeitpunkt M, ., = 8 sind in Bild 7.4 die Steuerungs- und ZustandsgroBen
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Bild 7.4 Steuerungs- und Zustandsgroflen fiir das Storfallszenario ,,blockiertes Seitenruder* mit

r

O, poex = 12° bei einem Storfallzeitpunkt von M, ., = 8
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Der maximal bendtigte Schub der Gierlageregelungstriebwerke verdreifacht sich, kann aber auf-
grund des erhoéhten Schubvermdgens ausgeglichen werden. Die bendtigte Treibstoffmasse betrigt
m, = 36.2 kg bei einer verbleibenden Flugzeit von ¢,,,,.... = 3-8 min. Die strukturellen Lasten auf
dem blockierten Lager konnen auch bei dieser Optimalflugbahn aufgrund des geringen Staudruck-
niveaus gesenkt werden. Der Regelfehler verbleibt fiir alle kommandierten Lagewinkel unterhalb
der vorgegebenen Begrenzung von einem Grad. Da das funktionstiichtige Seitenruder ab M = 6 auf
die maximal erlaubte Stellung gefahren wird, miissen zusitzlich wirkende Giermomente mit den
Lageregelungstriebwerken ausgeglichen werden. Der Mehraufwand an Treibstoffmasse ist jedoch
dulerst gering.

7.2 Zusammenfassung

Die Bewertung dieses Storfallszenarios, das im Rahmen der Gefahrenanalyse in eine geringe Risi-
koklasse eingestuft wurde, kann aufgrund der Ergebnisse der Missionsanalyse bestitigt werden. Der
Einfluss eines blockierten Seitenruders stellt keine besondere Herausforderung an die Flugregel-
und Fluglenkungsverfahren dar und widerspiegelt sich darin, dass der Landeplatz gut erreichbar ist

und die bendtigte Treibstoffmasse selbst bei extrem blockierten Seitenruderstellungen moderat
bleibt.



Kapitel 8 Gesamtiubersicht der Storfall-
szenarien

Aus den Ergebnissen der durchgefiihrten und beschriebenen Missionssicherheitsanalyse sollen in
diesem Kapitel wichtige Vorgehensweisen zusammengefasst dargestellt werden, die im Falle eines
Storfallszenarios im Hinblick auf gedinderte Bahnbeschrinkungen und Anderungen an den Flugre-
gel- und Fluglenkungsalgorithmen notwendig werden. Dabei stellt die Definition von verénderten
Bahnbeschriankungen einen Hauptteil der MaBBnahmen dar, die zur Steigerung der Missionssicher-
heit erforderlich sind. Dariiber hinaus ist es unabdingbar, die Momentenverteilung an
aerodynamischen Stellflichen und Lageregelungstriebwerken zu verdndern. Dabei muss eine opti-
male Verteilung der Steuermomente gewihrleistet sein, da es sonst zu einem Mehrverbrauch bzw.
unndtigen Verbrauch an Treibstoffmasse kommt. Die Einteilung der verschiedenen identifizierten
Storfallszenarien in Risikoklassen kann hinsichtlich ihrer kritischen Einstufung bestétigt werden, da
trotz verdnderter Flugbahn die Auswirkungen extremer Storfallszenarien (Risikoklasse 3) nicht
mehr abgefangen werden konnen. Wie bereits in Kapitel 2.1.3 beschrieben, ist es aus diesem Grund
notwendig, flir den Bereich von stirkeren Degradationen an den Stellflaichen zusétzliche Sicher-
heitsmafinahmen vorzusehen. Mogliche Ansédtze werden in Kapitel 9.2 vorgestellt.

Eine Zusammenfassung der Ergebnisse aus dem Storfallplan fiir die untersuchten Storfallszenarien
ist im Nachfolgenden dargestellt. AuBlerdem sind die Optimalflugbahnen parametrisiert in der Si-
mulationsumgebung CREDITS abgelegt, so dass es moglich ist, den Einfluss von
Modellunsicherheiten und Umwelteinfliissen zu untersuchen. Die notwendigen Anderungen an
Flugregel- und Fluglenkungsalgorithmen sowie ein exemplarisch ausgewdhltes Ergebnis zur Veran-
schaulichung der durchgefiihrten Monte Carlo-Analysen sind daran anschlieBend zu finden.

8.1 Storfallplan

Als Storfallplan wird im Rahmen dieser Arbeit die Zusammenfassung der Ergebnisse aus den
Bahnoptimierungen bezeichnet. So ist es moglich, die Parameter zu identifizieren, die fiir eine si-
chere Weiterfiihrung des Wiedereintritts im Falle von moglichen Storfallszenarien notwendig sind,
und sie in eine wirtschaftliche Kostenrelation zur erreichten Erhdhung der Missionssicherheit zu
setzen. Wie bereits in den Ergebnissen aus Kapitel 5 und Kapitel 6 erldutert, kann aufgrund verin-
derter Bahnbeschrinkungen die Zielfunktion teilweise extrem verringert werden. Die
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nachfolgenden Ergebnisse beziehen sich somit auf die jeweils optimierten Bahnbeschrankungen.
Beziiglich konstruktiver MaBBnahmen soll fiir die nachfolgenden Ergebnisse ausschlieBlich ange-
nommen werden, dass der Schub der redundanten Lageregelungstriecbwerke auf n,,= 9 erhoht
wurde. Beim Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe® konnte gezeigt werden, dass die Risikoklas-
se als kritisch eingestuft werden muss. Es ist daher unabdingbar, fiir diesen Storfall eine geniigend
hohe Treibstoffmasse vorzusehen, wenn ein bestimmter Bereich an blockierten Heckklappenstel-
lungen abgedeckt werden soll. In Bild 8.1 ist die Abhédngigkeit der notwendigen Treibstoffmasse,
mit der ein sicherer Wiedereintritt gewihrleistet ist, vom Storfallzeitpunkt und der blockierter
Heckklappenstellung gezeigt.

Bild 8.1 Storfallplan fiir das Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe*

Es zeigt sich, wie bereits in Kapitel 5 beschrieben, dass mit der nominell an Bord befindlichen
Treibstoffmasse nur ein Teilbereich an blockierten Heckklappenstellungen abgedeckt werden kann.
Insbesondere fiir groBBere blockierte Heckklappenstellungen stellt die Erhéhung der vorhandenen
Treibstoffmasse sowie der maximal zuldssigen Wérmelast aber ein entscheidendes Kriterium fiir die
Missionssicherheit dar. Die Zunahme der betrieblichen Kosten aufgrund der notwendigen Erh6hung
der Treibstoffmasse muss beriicksichtigt werden, darf jedoch fiir die erhohte Missionssicherheit von
Besatzung und Fluggerit nur eine untergeordnete Rolle spielen. Ein dhnlicher Zusammenhang er-
gibt sich beim Storfallszenario ,,Effizienzverlust einer Heckklappe®, da die zur Verfiigung stehende
Treibstoffmasse ein Kriterium zur thermischen Entlastung der beschddigten Heckklappe darstellt
und somit auch entscheidend zur Erh6hung der Missionssicherheit beitrdgt. Bei der zusammenfas-
senden Ubersicht aus Bild 8.3 wurde angenommen, dass die zur Verfiigung stehende
Treibstoffmasse auf m,, = 100 kg (Zweieinhalbfache der nominell vorgesehenen Treibstoffmasse)
erhoht wird. Dabei ist die auf der duBeren Seite liegende degradierte Verlustfliche in Prozent der
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Gesamtflache der Heckklappe angegeben. Die maximale Oberflachentemperatur auf der beschéadig-

ten Heckklappe 7. kann durch die optimale Anpassung der Flugbahn je nach degradierter

Heckklappe auf etwa 1570 — 1550°C und somit um etwa 8 - 10% gegeniiber dem nominell vorgese-
henen Maximalwert gesenkt werden. So ist es moglich, auch bei relativ groBen Degradationen einer
Heckklappe die Oberflachentemperaturen zu senken und damit eine weitere Degradation zu verhin-

dern.

1580

1570

1560 |

1550

1540 |

Sl

Spr/Spr %] 12

41100

Bild 8.2 Storfallplan fiir das Storfallszenario ,,Effizienzverlust einer Heckklappe* (S, /S, einer
aullenliegenden Degradation der Heckklappe: Fall 1 - 4)

Das Storfallszenario ,,blockiertes Seitenruder” kann als unkritisch eingestuft werden, da ein Seiten-
ruderausschlag aufgrund seiner hohen Anstellung im Hyperschall nur einen geringfiigigen Einfluss
auf die Flugbahn und Steuerbarkeit des Fluggerits hat. Eine zusammenfassende Ubersicht gibt da-
fir Bild 7.3, in dem fiir die untersuchten Storfallzeitpunkte die von der blockierten
Seitenruderstellung abhingige benotigte Treibstoffmasse dargestellt ist. Bei den Untersuchungen
zum Storfallszenario ,,blockiertes Seitenruder* iibersteigt die bendtigte Treibstoffmasse den Wert
von m,,= 100 kg nicht und ist somit mit der Erhohung der Treibstoffmasse fiir andere Storfallsze-
narien abgedeckt.

Insgesamt konnte bei allen untersuchten Stdrfallszenarien mit nur geringfiigiger Anderung des
Fluggerits (Schubstirke der redundanten Lageregelungstriebwerke) und der Missionsvorgaben die
Missionssicherheit mit Hilfe Neudefinierter Wiedereintrittsflugbahnen optimiert werden. Dabei
wurden die Parameter, die die Erhéhung der Missionssicherheit entscheidend beeinflussen, identifi-
ziert und gegebenenfalls verdndert.
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8.2 Anpassung der Flugregel- und Fluglenkungsalgorithmen

Im Rahmen des AP 330 des ASTRA-Projekts [23] wurden die erforderlichen Anpassungen der
Flugregel- und Fluglenkungsalgorithmen fiir den CREDITS-Simulator in Bezug auf die untersuch-
ten Storfallszenarien durchgefiihrt. Genauere Informationen tiber die notwendigen Arbeiten finden
sich in [63] und [23]. Dieses Kapitel soll einen zusammenfassenden Ausblick auf die Anforderun-
gen und Ziele der erweiterten Flugregel- und Fluglenkungsalgorithmen geben, die notwendig sind,
um den optimierten und betrachteten Wiedereintrittsbahnen aus der Missionsanalyse folgen zu kon-
nen. Exemplarisch soll dabei ein Ergebnis der durchgefiihrten Monte Carlo-Analyse betrachtet
werden.

8.2.1 Anforderungen von erweiterten Flugregel- und Fluglenkungsalgorithmen

Die in [101] und [22] definierten Flugregel- und Fluglenkungsalgorithmen wurden im Rahmen des
Technologieprogramms TETRA fiir die Erfiillung der Referenzmission, die in Kapitel 2.2.3 aus-
fiihrlich beschrieben ist, ausgelegt. Dabei wurden neuartige Konzepte der Flugregelung [116], [115]
und Fluglenkung [15] fiir das untersuchte Fluggerit mit groBem Erfolg entwickelt und im Rahmen
von Monte Carlo-Untersuchungen [107] auf ihre Robustheit gepriift. In der Konzeption sind jedoch
die verschiedenen Storfallszenarien noch nicht beriicksichtigt. Mit ihrer Implementierung und Un-
tersuchung soll erreicht werden, einerseits die zusitzlich bendtigten Algorithmen, die fiir die
Flugbahnoptimierung bereits entwickelt wurden, auf ihre Robustheit und andererseits die aus der
Flugbahnoptimierung entstandenen alternativen Flugbahnen auf ihre Stérungseinfliisse innerhalb
einer komplexen und abgesicherten Simulationsumgebung zu iiberpriifen. Dabei werden die vor-
handenen Flugregel- und Fluglenkungsalgorithmen so erweitert, dass sie den folgenden
Anforderungen entsprechen. In diesem Zusammenhang sind nur die allgemeinen Entwurfsanforde-
rungen beschrieben, die fiir jedes identifizierte Storfallszenario gelten miissen.

= Die Information, dass und welches Storfallszenario vorliegt, muss mit geniigend hoher Si-
cherheit autonom detektiert und identifiziert werden.

= Die Steuerung des Fluggerits soll vollautomatisch und autonom fiir alle Flugphasen funkti-
onieren.

= Fine geniligend hohe Robustheit gegeniiber Stérungen und Unsicherheiten (Eintrittsvariatio-
nen, Umwelteinfliisse, Systemunsicherheiten etc.) soll mit den vorhandenen Flugregel- und
Fluglenkungsalgorithmen gewéhrleistet und nachgewiesen werden.

= Die verbleibende Mission muss innerhalb der vorgegebenen Systemgrenzen durchgefiihrt
werden.

Der letzte Punkt hat die in den vorangegangenen Kapiteln beschriebene Anforderung an die verén-
derte Missionsplanung zum Inhalt, da die Systemgrenzen hinsichtlich der verbleibenden
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Steuerbarkeit des Fluggerits die verbleibende Mission am meisten einschrinken. Die benétigten
Algorithmen fiir die Erkennung und Identifizierung der Storfallszenarien stellen einen vollkommen
neuen Aspekt innerhalb der Simulationsumgebung dar. Der schematische Gesamtentwurf fiir eine
Erweiterung der Flugregel- und Fluglenkungsalgorithmen bei Storfallszenarien ist in Modulen auf-
gebaut. Jede Komponente der Flugsteuerung besteht dabei aus einem nominellen und einen
storfallberiicksichtigenden Teil, welcher der Anforderung nach einer moglichst einfachen Erweite-
rung auf andere Storfallszenarien sowie einer Anwendbarkeit auf andere Fluggerétskonfigurationen
nachkommt. Ubergeordnet ist ein Flugmanagementsystem (EMS -Emergency Management Sys-
tem), das autonom aufgrund der Erkenntnisse der Fehlerdetektions- und Identifikationsmodule
permanent die Informationen iiber den Systemzustand (nominell oder Storfall) aktualisiert, die aus
den fiir die Flugsteuerung verantwortlichen Modulen stammen. Um den vorhandenen Flugregelal-
gorithmus hinsichtlich der Anwendbarkeit bei verschiedenen Storfallszenarien iiberpriifen zu
konnen, muss die verdnderte Aufteilung an bendtigten Steuermomenten verdndert und untersucht
werden. Ahnlich vorgegangen wird bei der Verinderung des Fluglenkungsalgorithmus, der, basie-
rend auf den Ergebnissen der Optimalflugbahnen, die Steuerungsvorgaben bestimmt. Weitere
Informationen zu den geénderten und implementierten Flugregel- und Fluglenkungsalgorithmen be-
finden sich in [63], [22] und [23].

8.2.2 Betrachtung von Modellunsicherheiten und Fehlereinfliissen

In der Simulationsumgebung CREDITS sind so genannte Modellunsicherheiten bzw. Fehlereinfliis-
se derart implementiert, dass diese einzeln oder in beliebiger Kombination aktiviert werden kdnnen.
Die maximale Grofle dieser Unsicherheiten ist in den Eingangsdatenséitzen des Simulators definiert.
Diese richten sich nach den untersuchten GréBen aus [77]. Die insgesamt 46 vorgesehenen Unsi-
cherheitsfaktoren lassen sich in 7 Arten unterscheiden, die entweder aus konkreten Abweichungen
vom Referenzfall (Bias), fiir den jeweils ein Maximal- und Minimalwert vorgegeben ist, bestehen
oder aus einem Unsicherheitsfaktor, der ein Rauschen (Noise) um den jeweiligen Nominalwert
aufweist. Die Untersuchungen werden anhand so genannter Monte Carlo-Simulationen durchge-
fiihrt, fir die die Grofe und Zusammenstellung der Unsicherheitsfaktoren fiir jeden Durchlauf
verandert werden. Die Abweichung der einzelnen Bias-Unsicherheiten vom Referenzfall wird ge-
mifB der Gaul3’schen Normalverteilung aus dem Bereich zwischen Minimal- und Maximalfehler
gewihlt. Die Noise-Unsicherheiten werden in vorgegebener Stirke zugeschlagen. In Bild 8.3 ist die
Monte Carlo-Auswertung fir den Fall: ¢, .,= 500 s, J,,,= 16° fur 100 Durchléufe abgebildet.
Die Modellunsicherheiten Aerodynamik, Atmosphére, Eintrittsbedingung und Fluggerit tragen im
Durchschnitt nicht zu einer gro3en Erhéhung der bendtigten Treibstoffmasse bei. Die Unsicherhei-
ten bei der Lagebestimmung (SIGI) und der Windeinfluss erhdhen die bendtigte Treibstoffmasse
m,, jedoch bis zu 100% gegeniiber den Ergebnissen der Missionsanalyse. Der Grund fiir den gro-
Ben Einfluss dieser Unsicherheitsfaktoren ist die falsche bzw. gestdrte Information iiber die
Flugbedingung, die im Referenzfall durch entsprechende Ausschlige der Heckklappen kompensiert
werden kann. Im Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe® miissen diese Steuermomente durch Ein-
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satz der Lageregelungstriebwerke ausgeglichen werden. Dies fiihrt zur Erhéhung der benétigten

Treibstoffmasse.
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Bild 8.3 Monte Carlo-Auswertung fiir das Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe* mit Storfallda-

ten: 0, = 16°, ¢4, =500s, n,,=9, a,,,.=55°¢,,, = 1250 kW/m?
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Das Ergebnis der Detektions- und Identifikationsroutine ist duflerst genau, beriicksichtigt man die
Tatsache, dass keine zusdtzlichen Informationen der Sensorik dazu beitragen und das Ergebnis in-
nerhalb von etwa 2 bis 5 Sekunden nach Auftreten des Storfallszenarios vorhanden ist. Sdmtliche
bahnbeschriankenden Parameter (Warmefluss, Wérmelast, Staudruck, Lastfaktor, Lagermomente)
werden auch bei ungiinstigster Kombination der Storfaktoren nicht verletzt. Weitere Monte Carlo-
Simulationen bei verschiedenen Storfallzeitpunkten und blockierten Heckklappenstellungen sowie
die Auswertung anderer untersuchter Storfallszenarien befinden sich in [63], [22] und [23]. Dabei
sind dhnlich libereinstimmende wie mit den in dieser Arbeit vorgestellten Ergebnissen erzielt wor-
den.

8.3 Zusammenfassung

Die Aufstellung eines Storfallplans fiir jedes identifizierte Storfallszenario bietet die Moglichkeit,
einen zusammenfassenden Uberblick des Einflusses aller wichtigen GroBen zu geben. Dabei kann
mit einer zur Verfiigung stehenden Treibstoffmasse von m,, = 100 kg ein groBes Spektrum an Stor-
fallkombinationen abgedeckt werden. Beziiglich der Entwicklung der Flugregel- und
Fluglenkungsalgorithmen unter Storfallbedingung sind allgemeine Vorraussetzungen definiert und
Anpassungsarbeiten an die vorhandene Flugsimultionssoftware erfolgt. Dieses ermoglicht die rea-
listische Simulation von Storfallszenarien mit Modell- und Stérunsicherheiten, die einen Aufschluss
iiber den tatsdchlichen Einfluss der Storfallszenarien geben kann. Die Ergebnisse zeigen einen deut-
lichen Einfluss der Modell- und Stérunsicherheiten, der aber im Rahmen weiterer Anpassungs- und
Verfeinerungsarbeiten an den verwendeten Algorithmen verringert werden kann.



Kapitel 9 Grundsétzliche sicherheits-
relevante Erkenntnisse

Die im Rahmen dieser Arbeit durchgefiihrten Untersuchungen zu verschiedenen Storfallszenarien
wihrend der Wiedereintrittsphase fiihrten zu grundsétzlichen Erkenntnissen, die der Erhohung der
Missionssicherheit dienen. Dies betrifft einerseits eine Anpassung der Referenzmission an sicher-
heitsspezifische Erkenntnisse sowie andererseits eine konstruktive Verdnderung im
Steuermechanismus der Heckklappen. Insbesondere unter missionssicherheitsspezifischen Ge-
sichtspunkten soll zunéchst auf die Notwendigkeit eingegangen werden, die Referenzmission zu
verdndern. Im anschlieBenden Abschnitt soll fiir das kritischste untersuchte Storfallszenario
,blockierte Heckklappe*“ eine konstruktive Anderung vorgestellt werden. Sie ermdglicht es, den
Ausschlagsbereich abhingig vom Flugzustand zu verdndern und somit die Mdéglichkeit eines Total-
verlusts des Fluggerits im Falle dieses Storfallszenarios auszuschlieBen. Dies kann mit geringem
Aufwand realisiert werden und fiihrt im Falle des Eintretens dieses Storfallszenarios zu einer enor-
men Erhdhung der Missionssicherheit wihrend der Wiedereintrittsphase.

9.1 Verinderung der Referenzmission

Die von der NASA fiir dieses Fluggerit definierte Referenzmission ist unter missionssicherheits-
spezifischen Gesichtspunkten nicht optimal. Das betrifft insbesondere die thermische Belastung des
Fluggerits in der Wiedereintrittsphase. Sie stellt eine Gefahrenquelle dar, die kritische und mit einer
relativ hohen Wahrscheinlichkeit auch eintretende unerwiinschte Ereignisse nach sich ziehen kann.
Der Ansatz der NASA, den auftretenden extremen Wirmelasten mit sehr hohen Anforderungen an
das Wirmeschutzsystem zu begegnen, fiihrte zur Entwicklung vollkommen neuer Materialien, die
nicht nur extrem teuer zu fertigen sind, sondern auch bis zu ihrer Grenze belastet werden und somit
einen hohen Technologieanspruch besitzen. Selbst die notwendigen, in der bemannten Raumfahrt
vorgegebenen Sicherheitsreserven werden teilweise nicht mehr eingehalten. Auf der anderen Seite
stammen die Flugregel- und Fluglenkungsalgorithmen des untersuchten Fluggerits teilweise aus
den 70er Jahren (Space Shuttle) und sind mittlerweile hauptsidchlich aufgrund der Weiterentwick-
lung auf der Bordrechnerseite technologisch iiberholt. Insbesondere bei der Fluglenkungsaufgabe
bedingt die Nachfiihrung der Widerstandsbeschleunigung gegeniiber einer im voraus berechneten
Referenzflugbahn nicht nur einen kostenintensiven Aufwand am Boden, sondern auch groBle Si-
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cherheitsreserven in der Auslegung der Referenzmission. Dazu gehort zum Beispiel die Einhaltung
der ,,Equilibrium Glide (EG)“-Forderung, die eine Sicherheitsmarge fiir den Auftrieb des Fluggerits
darstellt. Ein anderes Beispiel ist die Forderung nach einem maximal zuldssigen Anstellwinkel von
a, .= 40° im hypersonischen Flugbereich, die in Bezug auf Stabilitits- und Trimmanforderungen
beim derzeitigen Flugregelungskonzept notwendig ist. Auch hier sind neuartige Flugregelungskon-
zepte in der Lage, die Stabilititsanforderungen in gleicher Art und Weise einzuhalten, jedoch den
moglichen maximal zuldssigen Anstellwinkel entsprechend zu vergréfern. Mittels der in diesem
Kapitel vorgestellten verédnderten Referenzmission soll gezeigt werden, dass es moglich ist, unter
Berticksichtigung von neuartigen Flugregel- und Fluglenkungskonzepten die hohen thermischen
Anforderungen an das verwendete Hitzeschutzsystem zu verringern und somit zusitzliche Sicher-
heitsreserven zur Erh6hung der Missionssicherheit zu schaffen.

Die verdnderte Referenzmission basiert auf einen angepassten Skip Entry, da diese Art von Wieder-
eintritt das grofite Potential zur Verringerung der thermischen Lasten bietet. Dazu kann bei einem
verdnderten Deorbitmandver die Sinkrate vergrofert werden, so dass das Fluggerit einen steileren
Wiedereintritt durchfiihrt (7 ~-1.6° / nominell > -1°). Bei einer Hohe von etwa H ~ 80 km prallt
das Fluggerdt auf die dichter werdende Atmosphidre. Zu diesem Zeitpunkt wird der Anstellwinkel
gesenkt, so dass aufgrund des geringeren Widerstands die Abbremsung nur kurzzeitig auftritt und
sich anschliefend wieder ein negativer Bahnwinkel einstellt. Der Vorteil dieses Flugmandvers (an-
gepasster Skip Entry) liegt in den geringeren thermischen Maximalbelastungen, da durch den ersten
Aufprall auf die Atmosphire das Fluggerit relativ stark abbremst und in Kombination mit einem
erhohten Anstellwinkelprofil eine verringerte thermische Maximalbelastung eingehalten werden
kann.

Bei Erreichen eines Lingengrads von 4, .. . = 4.8° Ost durchfliegt das Fluggerit den letzten ab-
steigenden Knoten und beginnt 58.2 min spéter das Deorbitmandver, bei dem die gesamte
Treibstoffmasse des Deorbit-Moduls verbraucht wird. Das Fluggerit steuert dabei den Deorbitim-
puls mittels der Lageregelungstriebwerke so, dass die Kombination aus Verzdgerung und
Hohenverlust einen optimalen Wiedereintrittswinkel ergibt. Ab dem Atmosphérenrand in einer H6-

he von H,,= 122 km wird ein Anstellwinkel von «, = 45° eingestellt. Einerseits bietet die

Erhohung des maximal zuldssigen Anstellwinkels auf «,, = 45° die Moglichkeit, das Vehikel ge-
gebenenfalls stdrker abzubremsen und gleichzeitig die getrimmte Heckklappenstellung zu
verringern, so dass auch im Durchschnitt die Oberflaichentemperatur der Heckklappen T, gesenkt
wird. Andererseits steht bei dieser geringen Erh6hung des maximal zuldssigen Anstellwinkels im-
mer noch eine geniigend hohe Reserve an Seitenreichweite und Trimmbarkeit zur Verfiigung. In
einer Hohe von H =~ 80 km prallt das Fluggerit an der Atmosphére ab und bremst dadurch stark ab.
Das verursacht ein Ansteigen des Warmeflusses. Um der Gefahr zu entgehen, zu stark abzubrem-
sen, muss der Anstellwinkel auf ca. 35° verringert werden. Damit wird der Auftrieb so weit
verringert, dass sich kurzzeitig ein positiver Bahnwinkel einstellt. Dabei wird auch, wenn auch nur

kurzzeitig, die maximal erlaubte Oberfldchentemperatur von 75, ,..= 1750 °C auf den Heckklap-

,max

pen erreicht.
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Bild 9.1 Verinderte Referenzflugbahn fir «,,,. = 45°, ¢, = 1050 kW/m?, ¢,, .. .= 1200 MJ/m?

Anschlieffend folgt die durch den maximal zuldssigen Wiarmefluss bestimmte Phase, in der wieder

der maximal zuldssige Anstellwinkel eingenommen wird und der maximal zuldssige Warmefluss
auf ¢, = 1050 kW/m? gesenkt werden kann. Die Wirmebelastung, die als eine der grofiten Gefah-
renquellen identifiziert wurde, kann somit um 7.81% gegeniiber der Referenzbahn reduziert werden.
Der Anstellwinkel erreicht in dieser Flugphase den maximal zuldssigen Wert und bewirkt, wie oben
beschrieben, eine Verringerung der Oberflachentemperatur. (Die Trimmstellung sinkt von &, = 17°
auf 0, = 14°.) Hinzu kommt, dass im Falle des Eintretens des Storfallszenarios ,,blockierte Heck-
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klappe* die Trimmstellung von o,, = 14° diejenige blockierte Heckklappenstellung darstellt, die die
geringste Treibstoffmasse erfordert. Die Wirmelast kann ebenfalls auf g, .= 1200 MJ/m? (- 4%)
verringert werden, womit eine zusitzliche Sicherheitsreserve fiir das extrem beanspruchte TPS-
System gegeben ist. Auch der weiter Ostlich gelegene Anflug auf Coober Pedy, Australien, folgt
den Erkenntnissen der Missionssicherheitsanalyse, da im Falle eines Storfallszenarios nur ein ,,bank
reversal” notwendig ist und so Treibstoffmasse eingespart werden kann. Bild 9.1 zeigt den zeitli-
chen Verlauf der Steuerungen und wichtigen ZustandsgroBen sowie eine 3D-Flugbahn des
gesamten  Wiedereintritts. Dabei  ist insbesondere das  Widerstandsbeschleunigungs-
Geschwindigkeits-Diagramm von Bedeutung, da in diesem Diagramm das optimale Erfliegen der
Flugbereichsgrenzen gut verdeutlicht werden kann. Optimierungsergebnisse, fiir die die maximal
zuldssige Warmeflussbegrenzung weiter verringert wurde, zeigten, dass eine Absenkung von ¢, .
auf 1020 kW/m? (- 10.4%) moglich ist. Dies ist jedoch nur der Fall, wenn gleichzeitig wiahrend des
Absenkmanovers der Anstellwinkel beim Aufprall auf die Atmosphére in der ersten Phase des Wie-
dereintritts auf ca. 17° verringert wird. Auch weil die Einhaltung der maximal zuléssigen

Oberflachentemperatur von 7 = 1750 °C der Heckklappen dann ein entscheidendes Sicher-

F ,max

heitskriterium darstellt, wird dieses Manover als zu riskant eingestuft, und daher nicht als
Referenzflugbahn vorgeschlagen.

9.2 Konstruktive Modifikationen

In diesem Abschnitt sollen missionssicherheitsspezifische Vorschlidge fiir die konstruktive Ausle-
gung des Fluggerits unterbreitet werden. Dabei wird zunichst ein Aspekt angesprochen, der von
generellem Interesse bei der Auslegung der aerodynamischen Stellflichen eines zukiinftigen Wie-
dereintrittsfluggerits ist. Dieser ist allerdings bereits in der Entwicklungsphase zu beriicksichtigen,
da die Kosten einer Nachbesserung zu hoch wiren. Geringe Modifikationen an dem vorhandenen
System der Heckklappenansteuerung ermoglichen jedoch bei dem untersuchten Fluggerét eine gro-
Be Steigerung der Missionssicherheit.

Im Rahmen dieser Arbeit wurden Storfallszenarien, die eine Degradierung der Heckklappe als Ur-
sache haben, als teilweise sehr kritisch eingestuft. Einer der Hauptgriinde fiir die kritischen
Auswirkungen dieser Degradierung ist die fehlende Redundanz an addquatem Steuerungsvermogen.
Das Fluggerit besitzt zwar ein Paar Seitenruder, deren Einsatz jedoch aus Griinden der thermischen
Belastbarkeit eingeschriankt ist. Ebenso bietet die kleine Dimensionierung dieser Stellflichen im
Fall einer degradierten Heckklappe keine ausreichende alternative Steuerungseffizienz. Aus diesen
Griinden lieBe sich die Effektivitit der Seitenruder erh6hen, wenn sie anstelle von metallischen
Werkstoffen mit hochtemperaturbelastungsfihigem CMC (Ceramic Matrix Composite)-Material
vergroBert wiirden. Nachteile insbesondere in den Fertigungskosten miissten zwar in Kauf genom-
men werden, sind aber aufgrund der zusdtzlich verwendbaren Steuerungsmoglichkeit in der
Hyperschallphase wihrend der Referenzmission von nebenséchlicher Bedeutung. Ein anderer kon-
struktiver Anderungsvorschlag betrifft die Auslegung der Heckklappen selbst. Dabei kdnnten die
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beiden Heckklappen in insgesamt vier jeweils eigenstindig ansteuerbare Stellflichen aufgeteilt
werden. In dieser Auslegungsvariante sind Degradationen an einer der vier grolenméBig kleineren
Heckklappen durch einen adidquaten Ausschlag der komplementiren Stellfliche mit einer sehr viel
geringeren Risikoklasse behaftet, da zur Steuerung des Fluggerdts immer noch zwei unabhédngig an-
steuerbare Stellflichen zur Verfligung stehen. Das Gesamtgewicht und die Systemkomplexitét
nehmen zwar fiir diese konstruktive Modifikation zu, andererseits sollte dieser Moglichkeit in Hin-
blick auf die potentielle Erh6hung der Missionssicherheit in zukiinftigen Fluggerétskonzepten ein
verstirktes Augenmerk gelten.

Aus dem Storfallplan aus Kapitel 8.1 im Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe® kann entnommen
werden, dass die Blockierungsstellung einen entscheidenden Einfluss auf die Missionssicherheit be-
sitzt. Dabei sind groB3e Blockierungsstellungen (ab &, ., > 19°) teilweise gar nicht oder nur mit
einem extremen Aufwand an Treibstoffmasse zu bewiltigen. Blockierungsstellungen iiberhalb die-
ser kritischen Grenze miissen mittels eines konstruktiven Ansatzes ausgeschlossen werden.
Betrachtet man jedoch die Trimmstellung des Fluggerits entlang der von der NASA vorgegebenen
Referenzflugbahn, so kann festgestellt werden, dass ein solch groBer Ausschlag der Heckklappen
im Referenzfall nur sehr kurzeitig (je nach eingestellten Stérungen und Unsicherheiten) vorkommt.
Insbesondere in der vom maximal zuldssigen Warmefluss bestimmten Flugphase, wihrend der das
grofite Gefahrenpotential fiir das Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe* vorhanden ist, liegt die
Trimmstellung mit etwa 6, ~ 16° - 17° unterhalb dieser kritischen Grenze. Diese Erkenntnisse
konnten dazu benutzt werden, den Heckklappenausschlag oberhalb der kritischen Grenze zu ver-
hindern. Dies kann mit einem einfachen Anschlagmechanismus gelost werden, der den
Maximalausschlag des Aktuators beschrinkt. Gleichzeitig miisste die Momentenverteilungssfunkti-
on der Referenzmission so verdndert werden, dass bei einer kurzzeitigen Séttigungssituation der
Stellflachen (eventuelle groBe kurzzeitige Storeinfliisse) die bendtigten Steuermomente von den
Lageregelungstriebwerken aufgebracht werden konnen. Durch diese sehr einfache, aber effektive
konstruktive Moglichkeit konnte eine kritische Blockierungsstellung der Heckklappen in jedem Fall
vermieden werden, was eine gro3e Erhohung der Missionssicherheit darstellt. Der Anschlagmecha-
nismus ist auf Informationen des Flight-Computers angewiesen, da der Anschlag nach Durchfliegen
der vom maximal zuldssigen Wérmefluss bestimmten Flugphase wieder zuriickgenommen werden
muss. So konnten dann groflere bendtigte Heckklappenausschlige wéhrend der transsonischen
Flugphase erneut von demselben Aktuator angesteuert werden. Beziiglich der Aktuatoren und deren
Ansteuerung muss eine geniigend geringe Ausfallwahrscheinlichkeit gewédhrleistet sein. Falls dies
nicht moglich ist, muss ein redundantes System vorgesehen werden. Im Fall der verdnderten Refe-
renzmission ist es aufgrund der geringeren Trimmstellung in der vom maximal zuldssigen
Wiairmefluss bestimmten Flugphase zuldssig, die Anschlagstellung innerhalb des Aktuators auf eine
geringere Maximalstellung einzustellen. So kann die zur Verfiigung stehende Treibstoffmasse, die
beim Stoérfallszenario ,,blockierte Heckklappe® zur Abdeckung aller moglichen Blockierungsstel-
lungen erforderlich ist, weiter verringert werden. Ein letzter Punkt betrifft die verdnderten
maximalen physikalischen Beschriankungen, die im Rahmen der untersuchten Storfallszenarien an-
genommen wurden. Insbesondere fiir kritische blockierte Heckklappenstellungen ist eine Erhohung
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der zuldssigen Wirmelasten von Bedeutung. Das hei3t auch, dass das Thermalschutzsystem anhand
dieser kritischen Storfallszenarien ausgelegt sein muss. Die Forderung nach Wiederverwendbarkeit
ist dabei nicht gegeben. Es muss jedoch einer einmaligen und kurzzeitig hoheren Belastung unbe-
dingt standhalten.

9.3 Zusammenfassung

Wenn die Referenzmission des untersuchten Fluggerits verdndert wird, lassen sich die extremen
thermischen Anforderungen an die verwendeten Materialien verringern. Dabei werden die techno-
logischen Anspriiche und Anforderungen an das Thermalschutzsystem einerseits und an die
Flugregel- und Fluglenkungsaufgaben andererseits besser verteilt, so dass aufgrund der verringerten
thermischen Beanspruchung wéhrend der gesamten verdnderten Referenzmission die Missionssi-
cherheit erhoht ist. Ein anderer Ansatz betrifft die konstruktive Verdnderung des Fluggerits. Die
Erkenntnisse, die im Rahmen dieser Arbeit gewonnen wurden, wurden direkt in einen konstruktiv
leicht realisierbaren und missionssicherheitseffektiven Anschlagmechanismus des Aktuators umge-
setzt. Weitere Ideen, die die Redundanz der aerodynamischen Stellflichen betreffen, sind von
generellem missionssicherheitsrelevantem Interesse und sollten Eingang in den Entwurf zukiinftiger
Wiedereintrittsfluggerite finden.



Kapitel 10 Zusammenfassung

Fiir den Betrieb der Internationalen Raumstation ISS ist es notwendig, den an Bord befindlichen
Astronauten eine sichere Riickkehrmdoglichkeit zur Erde bereitzustellen (unter anderem auch fiir den
Fall der Inoperabiltit der Raumstation). Um diese Aufgabe zu bewiltigen, wurde im Rahmen einer
Kooperation der NASA, ESA und DLR der Erprobungstriger X-38 entwickelt und gebaut. Dieser
soll Technologien, die zu einem sicheren Wiedereintritt notwendig sind, demonstrieren und verifi-
zieren. Der Aufgabe nach Verbesserung der Missionssicherheit des Fluggeridts kommt seit der
Columbia-Katastrophe im Februar 2003 eine immer stirkere Bedeutung zu. Vor allem kdnnen auch
in der bis dahin als sicher beherrschbar angesehenen Wiedereintrittsphase unterschiedlichste Gefah-
renquellen zu einem kritischen Storfallszenario fithren und somit schlimmstenfalls den Verlust der
Besatzung und des Fluggerits zur Folge haben.

Das Ziel dieser Arbeit bestand darin, Strategien zur Erh6hung der Missionssicherheit zu entwickeln
und diese im Hinblick auf verschiedene identifizierte Storfallszenarien zu tiberpriifen und auszu-
werten. Damit soll ein Hochstmal3 an Missionssicherheit erreicht werden, ohne entscheidend in die
bestehende Fahrzeugkonfiguration einzugreifen. Der erste Teil dieser Strategie stellt eine detaillier-
te Gefahrenanalyse dar. Der zweite Teil enthilt eine Beschreibung aller Algorithmen und Modelle,
die fiir eine Optimierungsbetrachtung von Storfallszenarien allgemein notwendig sind. Ausgangs-
punkt dieser Arbeit ist die Identifikation moglicher Gefahrenquellen, die sich aus dem
Missionsverlauf des untersuchten Fluggerits ergeben konnen. Dabei wurden die Storfallszenarien
,blockierte Heckklappe®, ,,Effizienzverlust einer Heckklappe® und ,,blockiertes Seitenruder* als die
kritischsten identifiziert und zur Untersuchung ausgewéhlt. Prinzipiell kann die Missionssicherheit
fiir die untersuchten Storfallszenarien nur dann gewahrleistet werden, wenn die Flugbahn unter Be-
riicksichtigung des jeweils degradierten Steuerorgans, gednderter Bahnbeschriankungen und
Minimierung einer spezifischen Zielfunktion gedndert wird.

Da es sich bei den untersuchten Féllen um eine Degradierung der Stellflichen handelt, muss deren
Einfluss mit einer Sechs-Freiheitsgrad-Bahnoptimierung untersucht werden. Die dafiir notwendigen
Algorithmen sowie mdglichst realistische und damit sehr aufwendige flugmechanische Modelle
stellen die Grundlage dieser Untersuchung dar. Dariiber hinaus wurde ein vollkommen neuer An-
satz entwickelt, der die Verteilung der zur Einhaltung der vorgegebenen Flugbahn notwendigen
Steuermomente an die aerodynamischen Stellflichen und Lageregelungstriebwerken betrifft. Dabei
wird sichergestellt, dass die intakten aerodynamischen Stellflichen unter Einbeziehung der degra-
dierten Stellfliche momentan immer so eingestellt werden, dass sich ein minimaler
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Treibstoffdurchsatz fiir die Lageregelungstriebwerke ergibt. Innerhalb der Optimierung der Gesamt-
flugbahn kann mit Hilfe dieser Verteilungsfunktion dann die insgesamt benétigte Treibstoffmasse
minimiert werden. Somit ist moglich, Storfallszenarien dahingehend zu untersuchen, dass die
verbleibenden Moglichkeiten zur Generierung von Steuermomenten optimal ausnutzt werden.

Fiir das Storfallszenario ,,blockierte Heckklappe® ist diese Zielfunktion von entscheidender Bedeu-
tung, da in diesem Fall primir die bendtigte Treibstoffmasse der Lageregelungstriebwerke den
moglichen Blockierungsbereich bestimmt, bei dem ein sicherer Wiedereintritt gewéhrleistet werden
kann. Es ist unabdingbar, den maximal zur Verfiigung stehenden Schub der Lageregelungstrieb-
werke zu erhdhen, da insbesondere im Uberschallflugbereich (4 < M < 2) die Trimmung des
= 55°) stark variiert. Die Erh6hung
des maximal zur Verfiigung stehenden Schubes wird mittels einer Anpassung des Systems der re-

Fluggerits trotz gednderter Anstellwinkelbeschrankung (e,
dundanten Lageregelungstricbwerke ermdglicht, so dass keine Anderungen am nominellen System
durchgefiihrt werden miissen. Die Verdnderung anderer Einflussfaktoren auf die Wiedereintritts-
flugbahn, wie z.B. die maximal zuldssige Warmefluss- und Wirmelastbegrenzung oder die
Benutzung alternativer Landepldtze, reduziert insbesondere fiir kritische Blockierungsstellungen
(0, > 19°) die benotigte Treibstoffmasse. Diese hingt auch vom betrachteten Storfallzeitpunkt ab,
so dass ein Storfallplan erstellt werden konnte, der abhédngig von blockierter Heckklappe und Stor-
fallzeitpunkt ~die  minimal benétigte  Treibstoffmasse  angibt.  GroBere  blockierte
Heckklappenstellungen miissen im Rahmen der Entwicklung eines solchen Fluggerits konstruktiv
verhindert werden, wobei eine einfache und kostengiinstige Losung aufgezeigt wurde. Fiir den Fall,
dass dieses Storfallszenario bereits in der Orbitalphase auftritt, reicht trotz degradierter Heckklappe
die gleiche Anzahl an Landeplitzen aus, die im Referenzfall vorgesehen sind. Bei der Betrachtung
eines detaillierteren Modells fiir das redundante Lageregelungssytems wirkt sich der vergleichswei-
se geringere Treibstoffdurchfluss bei einem schubstérkeren redundanten
Lageregelungstriebwerkssystem positiv auf die Verringerung der benétigten Treibstoffmasse aus.

Im Falle des Storfallszenarios ,,Effizienzverlust einer Heckklappe* liegt das primére Ziel der Flug-
bahnoptimierung darin, die maximale Oberflichentemperatur der beschéddigten Heckklappe und
damit die Gefahr einer weiteren Degradierung dieser Heckklappe zu minimieren. Dies wird dadurch
ermdglicht, dass der Ausschlag der degradierten Heckklappe bereits in der von der Oberfldchen-
temperatur abhédngigen Momentenverteilungsfunktion beschrinkt und diese als Zielfunktion
implementiert wird. Auch in diesem Storfallszenario wirken sich die Verdnderung des maximalen
zur Verfiigung stehenden Schubes der Lageregelungstriebwerke sowie die Erhdhung des maximal
zuldssigen Anstellwinkels positiv auf die Zielfunktion aus, so dass die thermische Belastung der be-
schidigten Heckklappe um ca. 10 % (abhingig von der zur Verfiigung stehenden Treibstoffmasse)
verringert werden kann.

Aufgrund der geringen Seitenruderwirkung konnen bei dem Storfallszenario ,,blockiertes Seitenru-
der* schlimmere Auswirkungen bereits durch eine Verdnderung der Momentenverteilung verhindert
werden. Je nach Storfallzeitpunkt miissen die Lageregelungstriebwerke aktiviert werden, wobei die
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benoétigte Treibstoffmasse fiir nahezu alle blockierten Seitenruderstellungen innerhalb der nominell
vorgesehenen Beschrankung bleibt.

Aufgrund der kritischen Auswirkung von Storfallszenarien, die wahrend der Wiedereintrittsphase
eines Fluggerits auftreten kdnnen, wurde im Rahmen dieser Dissertation eine bestimmte Vorge-
hensweise fiir ausgewihlte Storfallszenarien entwickelt. Sie verdndert mit Hilfe einer angepassten
Momentenverteilungsfunktion die Flugbahn dahingehend, dass unter Beriicksichtigung aller verén-
derbarer Bahn- und Fahrzeugbeschrinkungen die Missionssicherheit weiterhin gewdhrleistet
werden kann. Diese Strategie kann in Zukunft dazu dienen, die Missionssicherheit neuartiger Flug-
gerdtskonzepte wihrend der Wiedereintrittsphase entscheidend zu erhdhen, und ist in Verbindung
mit der Senkung der Betriebs- und Entwicklungskosten eine der Vorraussetzungen fiir die Nutzung
wieder verwendbarer Raumtransportsysteme.
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Daten alternativer Landeplitze

Name (ICAO /IATA Code) | Lingengrad Breitengrad Runway (m)
Arrabury (YARY) 141.051 -26.698 914
Arubiddy (YADD) 125918 -31.814 1021
Buka (BUA) 154.674 -5.4208 1554
Cairns (YBCS) 145.754 -16.878 3197
Cape Flattery (CQP) 145.184 -14.581 948
Chillagoe (LLG) 144.524 -17.134 975
Cooper Pedy (YCPB) 134.980 -28.250 1421
Goodooga (YGDA) 147.230 -29.043 1036
Gurney (GUR) 150.336 -10.309 1584
Inkerman (IKP) 141.265 -16.165 1280
Kimba (YIMB) 136.466 -33.092 1580
Lizard Island (LZR) 145.443 -14.674 1097
Redbank Mine 137.460 -17.112 k.A.
Tennant Creek (TCA) 134.182 -19.634 597
Weipa (YBWP) 141.553 -12.404 1645
Willowra 132.621 -21.251 985
Wingellina (YWNL) 128.927 -26.060 1019
Wondoola (WON) 140.894 -18.573 1350
Yalata Mission (KYT) 131.832 -31.474 1889
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