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Einleitung

Ein typisches Beispiel, ein mandvrierendes Ziel zu treffen,
ist das zeitoptimale Abfangmandver zweier FlugkOrper. Dabei
soll ein Flugkdrper (Missile) einen zweiten FlugkOrper
(Target) in mdglichst kurzer Zeit treffen. Neben den opti-
malen Steuerungen fiir dieses Problem interessieren in diesem
Zusammenhang besonders suboptimale Riickkopplungssteuerungen.
Diese kdnnen im Gegensatz zu den optimalen Steuerungen leicht
und schnell auch wdhrend des Fluges berechnet werden.

Hier wird ein solches Abfangsproblem behandelt, bei dem bei-
de Flugkérper einen kleinen Anfangsabstand haben und fast
direkt aufeinander:-zufliegen. Zur Vereinfachung wird ange-
nommen, daf sich das Mandver in einer Ebene abspielt, und
beide Flugkorper konstante Tangentialgeschwindigkeit haben.
Im ersten Abschnitt werden fir fest voréegebene Zielbewegungen
Bedingungen flir die optimale Steuerung des abfangenden Flug-
kérpers hergeleitet. Dazu wird angenommen, daB der verfolgen-
de FlugkOrper eine idealisierte Steuerdynamik besitzt. Es
zeigt sich, daB die Steuerung entweder auf dem Rand des
zuldssigen Steuerbereichs verlduft (Bang-Bang-Steuerung)

oder aber konstant O ist (singuldre Steuerung). Eine genauere
Untersuchung der Verkniipfung von Extremalenbdgen mit Bang-
Bang- und singuldrer Steuerung zeigt, daf eine solche Ver-
knlipfung fiir die hier gewdhlten Parameter der Steuerdynamik
nur Uber einen Hadufungspunkt von Schaltpunkten erreicht wer-
den kann, an denen die Steuerung zwischen den R&ndern des

Steuerbereichs springt.

Im zweiten Abschnitt werden 3 suboptimale Riickkopplungs-
steuerungen filir das Abfangproblem konstruiert. Dazu wird fir
den Zielflugkdrper eine dhnliche Steuerdynamik wie flr den
verfolgenden Flugkdrper angenommen. Anschliefiend werden die
Bewegungsgleichungen der Flugkdrper um den Kollisionskurs
linearisiert und die Dimension des entstehenden linearen
Differentialgleichungssystems reduziert. In diesem reduzierten
FlugkSrpermodell werden mit Hilfe verschiedener Annahmen

Uber die Steuerstrategie und die Modellparameter des Zieles



analytisch suboptimale Riickkopplungssteuerungen fir den ab-
fangenden Flugkdrper abgeleitet.

Im dritten Abschnitt werden sodann diese Rilickkopplungs-
steuerungen miteinander und mit den nach Abschnitt 1 be-

rechneten optimalen Steuerungen verglichen.



1. Die optimale Lenkung eines Flugkdrpers

1.1 Das Modell der Flugkorperbewegung und die Problemstellung

Es werden zwei Flugkdrper M (Missile) und T (Target) be-
trachtet, die ein zeitoptimales Abfangmandver durchfiihren;
das heint, der FlugkOrper M soll das Ziel T in mdglichst kur-
zer Zeit treffen. Dabei soll das Ziel mandvrierbar sein;
insbesondere soll es also die Richtung seines Geschwindig-
keitsvektors dndern kdnnen.

Zu Beginn des Abfangmandvers sollen beide Flugk&rper in

Bezug auf ihre Geschwindigkeiten einen kleinen Abstand haben
(hier 2 km) und fast direkt aufeinander zufliegen. Nimmt

man weiter an, daB8 beide FlugkOrper ihre Tangentialgeschwindig-
keit nur "langsam" &ndern kdnnen, so liegen folgende verein-
fachende Annahmen flir das mathematische Modell der Flug-

kérperbewegung nah:

V1 : Die Flugkdrper werden durch Punktmassen
reprdasentiert.

V2 : Beide Flugkdrper haben konstante Tangential-
geschwindigkeit.

Eine weitere einschneidende Vereinfachung des Modells be-

wirken noch die Annahmen

V3 : Das AbfangmanOver findet in einer Ebene statt
(Beschrdnkung auf 2-dimenstionale Flugkdrperbe-

wegqung) .

V4 : Der EinfluB der Schwerkraft wird vernachldssigt.

Mit diesen Annahmen erhdlt man die in Bild 1.1 dargestellte-
FlugkOrpergecmetrie. Ihr liegt ein 2-dimensionales
kartesisches Koordinatensystem zugrunde, in dem sich der ver-
folgende Flugkdrper M im Ursprung befindet. Das RKoordinaten-
system bewege sich mit M, ohne daB sich die Richtungen der

Koordinatenachsen &dnderxn.



Bild 1.1 : Gecmetrie der Flugkdrperbewegung

Es bezeichnen x und y die zu M relativen Ortskoordinaten des

Zieles T, v bzw. v die Tangentialgeschwindigkeit von M bzw.

=

T, o, bzw. 0p den Flugbahnwinkel von M bzw. T und Bove bzw.

aL die Normalbeschleunigungen von M bzw. T.

Wegen V2 sind : N und v, konstant. Flir die Normalbeschleunigung

t

a n von M soll eine vereinfachte Dynamik folgender Form gelten

s . 5 .
(1+1.1) a .t 2Bwa, t wta =0 a_ .

Hier ist - I— die kommandierte Querbeschleunigung, & die

Dampfung und w die Eigenfrequenz der ungeddmpften Schwingung.

Eine zu (1.1.1) &dgquivalente Formulierung ist



= a
mn m2

I

Qe

- - wa 2
M, EEmamz wtage +owta o

Im Folgenden sei nun £ = 1 vorausgesetzt. Bild 1.2 zeigt dann
die Reaktion dieses Systems auf eine konstante kommandierte

Querbeschleunigung - - bei Anfangswerten amn(o) =0,
amé(o) = 0O und w = 10 ]
Ymn A
Amnc
.
-
0 t

Bild 1.2 : Reaktion auf kommandierte Normal-

beschleunigung



Aus der Geometrie der FlugkOrperbewegung nach Bild 1.1 und
der Dynamik (1.1.2) ergeben sich die Bewegungsgleichungen

X = vtcoset = Vmcosem
y = vt51net - Vm51nem
5 - tn
t vt
(1.1.3) . amn
e:_r_
m v
m
mn_ am2
5 o= - U 2
%m2 2vap, WA T 9 8%mne

Sei nun weiterhin vorausgesetzt, daB atn(t} eine fest vorge-
gebene Funktion der Zeit ist, dann kann das hier behandelte
Steuerungsproblem folqendermaﬁen'formuliert werden.

Problem 1.1: Man bestimme die Steuerung amnc(t)sor dan

das Funktional

(1.1.4) J(amnc) = tf

minimiert wird unter den Nebenbedingungen (1.1.3) zu den Rand-

vorgaben

x(t ) =x = 2000 m

0 (0]
y(to) =¥, = Om
a) @t(to)= 9t0= T

(. T . &)

e1'['1(t0)= eI[lO

. — m
i ) moag . = sec?



anp ity = &, =0 o=t
b) x(tf) =0m
y(tg) =0 m

sowle der Steuerbeschrdnkung

max
a

(£) | < mnc

=20 g

(1.1.6) .|amnc

Dabeili bezeichnet tf die Endzeit, das heift die Zeit, zu der
das Ziel getroffen wird und g die Erdbeschleuniqung.
Flir die restlichen Modellparameter wird gewdhlt

- m " 1
Vm = 750 vy . w =10 o]
(1.1.7)
- R
vt = 250 o

Fiir die Normalbeschleunigung aLn des Zieles T soll gelten:

(1.1.8) 2g < |atn(t)| < 8g.

T 2 Die optimale Steuerung des FlugkOrpers und die Uber-

fiihrung in ein Randwertproblem

Setzt man die Existenz einer Ldsung des Steuerungsproblems
(1.17.3) = (1.1.6) voraus, so folgt aus der Variations-
rechnung und der Theorie der optimalen Steuerungen (Bryson,
Ho [1], Hestenes [2]) die Existenz yon Lagrangemultiplika-
toren A:[t , t.] - R®, v€ RZ, so daB mit der Hamilton-

funktion



H(t,a

{1:2571)

folgende notwendigen Bedingungen erfilillt sein miissen

mnc

3H

) o

= Ax'(v coset—vmcosem) + Ay-(vt51ne

;
a, (t)
; th
v.sind ) + A, s —— +
m m Gt A
TA2 " %y 4 A« (-20a
mn a2

x = §Tx = v, Cose, - v _coso_
. oH . :
Y = = = v s8iho - V. _s1in®
3A, {5 t I m
5.- 2H _ Ztn
£ gy Vi
(1:2:2)
m BAG ?Vm
m
. oH
a === = a
7
mn Bkamn
: =28 . 2
m2 = 3%, - - dwdp,Twfdpatetanne
a2
s dH _
A T
. oH
A== =— =0
Y Iy
« _ _ 3H b 5
Aez 55 vt(AXSLnet Aycos)t)
it
(123)
+ _ _ 3H _ _ :
3 e L AX51nem+Aycosem)
m m
. 3H 1
A S - o = EL)ZA' - — = )
%mn aamn &5 Yo Om
. 3H
A= - 2= = -
asz aa2 2MK32 Aamn

mz

=W

t



x(to) =X
¥t ) = ¥,
Ot(to) = etb
(1.244) ;
em(to) - em
3
dmn(to) = ®mn
(o]
amz(to) = améo
x(t.) = 0
(1 + 25) &
y(tg) =0
Y =
Ax(tf, v
(1 .20 68)
Ay(tf) = v,
A =
Ot(tf) 0
A (t = 0

(1.2.6.b) m

amn ' £
Aa2(tf) = 0
(1e2s7) H(tf) + 1 =0
und
; - 1
(1.2.8) H(t'amnc)) min H(t,a L)
|a ' [Samax
mnc mnc

(1.2.2) und (1.2.3) sind die kanonischen Differentialgleichungen,

{(1.2.4) und (1.2.5) die vorgeschriebenen Randbedingungen.
(1.2.6) und (1.2.7) sind die sogenannten Transversalitdtsbe-

dingungen. (1.2.8) stellt das Minimumprinzip dar. (1.2.7) legt



die in diesem Problem freie Endzeit fest. Da (1.2.2) autonom
ist, d.h. die unabhdngige Variable t tritt nicht explizit auf,
folgt aus (1.2.7) sogar

]
(T eia T%) H(t,amnc) + 1

1]
O

fiir tE[to,t ]

2
Weil die ZustandsgrtBfen als stetig vorausgesetzt werden und

nur eine Steuerbeschrdnkung vorliegt, sind die Lagrangemultipli-
katoren stetig auf [tojtf]_Wegen der Linearitdt von (1.2.1)

und (1.2.2) beziliglich der Steuerung A ne liefert das Minimum-

prinzdip (1.2.8) [1]

max

(1.2.9) B s =751gn(ka2)' H e flir lag £ 0 und
118,300 la.. Jfa™ Ee i =0
mnc mnc as
Ist nun Aaz(t) = 0 auf einem Zeitintervall [t1,t2], so tritt

ein sogenannter singuldrer Extremalenbogen auf. Auf einem

solchen singuldren Extremalenbogen ist

dH B -
(1.2.11) == = w2y, =0 . und
mnc
¢ 2°H =0 E T, B
somit =— = au 10t
mnc

Da die Steuerung A ne linear in (1.2.1) und (1.2.2) vorkommt,
kann die optimale Steuerung auf einem singuldren Stlick nicht
aus dem Minimumprinzip abgeleitet werden. Wegen (1.2.11) mlssen

aber auf [tT’tZJ sdmtliche Zeitableitungen von %§ verschwinden.
mnc

Diese Tatsache kann man ausniitzen, um die Steuerung auf einem
singuldren Extremalenbogen zu bestimmen. 6-malige Differentia-
tion von (1.2.11) und einsetzen liefert n&mlich

(1s2+12) —Aa =0

(1.2.13) = A =0

10



(1.2.74) -\ s8in® + X cos®_ = 0O
X m v m

a
& mn L] —
(1.23i15) - V;_ (Ayslnem +Axcosem) = 0
(1.2.186) - amz(kyslnem + Axcosem) =0
und i
. il . =
(1x2:17) i N (Ayslnem + Axcosem) =0

Es liegt also eine singuldre Steuerung der Ordnung
m = 6 vor [1]. Mit dem folgenden Hilfssatz l&8t sich die

singuldre Steuerung ermitteln. .

Hilfssatz 1.2.1: Auf einem singuldren Extremalenbogen gilt

Aysln@m + Axcosem + 0

Beweis: Der Beweis wird indirekt gefiihrt: Es sei also die
Extremale auf dem Intervall [t1,t2] singuldr. Dann

muB folgende Annahme zum Widerspruch geflihrt werden

(H.1.2.1.1) A_siné6_ + A_cose6 O fir ein trelts .t
y m X m 1

2]

(1.2.14) liefert flir dieses t':

(H.1.2.1.2) X _cosO_ = A_sine_ = 0
v m b'e m

1. _Fall: Sei sine_ = O.

Dann gilt cos@m ¥ 0 und aus

(He1:.2.1:1) und (H.1.2.1.2) folgt

A_ =0 und Ai_ =0
X Yy
2. Falls Sei cose = O.
Dann gilt sin®_ # O und aus
m

(H.1.2.1.1) und (H.1.2.1.2) folgt wieder

Ax = Q0 und AV =0

11



3. Fall: Sei sinem + 0 und cosem # 0.

Multipliziert man (H.1.2.1.1) mit sinem und

(H.1.2.1.2) mit cosem, so erhidlt man

0

A in20 + XA _sinf coso
y51 i Sine coso

Il
o

A _cos?0 - XA _sin06 coso
y m X m m

Daraus folgt durch Addition der beiden Gléeichungen

und Vereinfachung sofort

A, = 0.

Y
Wegen der Voraussetzung cose  # 0O und (H.1.2.1.1) er-
hdlt man daraus aber unmittelbar

Insgesamt folgt also in jedem Fall

A (BT = A, (e") = o,

Da die Lagrangemultiplikatoren stetig sind, folgt damit aus

11, 2, B)
A 0
5
(H.1.2.1.3) auf [t

A O
Y

1]

o' f]'

Setzt man das in (1.2.3) ein und berilicksichtigt man (1.2.11),
(1.2.12), (1.2.13) und (1.2.6.b), so erhdlt man

A = 0
Om
ke = 0
(H.1.2.1.4) X auf [t,,t_.]
_ 1E5E
A = 0
a
mn
)\az = 0

Aus (H.1.2.3) und (H.1.2.4) folgt dann insbesondere

H(t',a ) =0 im Widerspruch zu (1.2.7").

1.2



Mit dem Hilfssatz 1.2.1 folgt somit aus (1.2.15) - (1.2.17)

{1 .o 15*) An = 0
01w TEN) a,» =0 und
' =
(1.2.171) - o] auf [t1,t2].

Also erhdlt man fir die Steuerung B auf einem singulédren
Extremalenbogen - O. Zusdtzlich miissen auf dem singuldren
Teilstiick noch die Bedingungen (1.2.11) - (1.2.14) sowie

(1.2.15') und (1.2.16"') gelten.

Insgesamt erhdlt man als Ergebnis:

Jede Extremale des Steuerungsproblems (1.1.3) - (1.71.6) muB
notwendig dem Randwertproblem mit den Differentialgleichungen
{1:2.2) y 41.2.3) und den Randwerten (1.2:;4); (1.2.5) und
(1.2.6.b) geniigen. Die freie Endzeit tf wird durch (1.2.7)
festgelegt. Die Steuerung A ne auf einer Extremalen wird

fir Aag # O durch (1.2.9) bestimmt (Bang-Bang-Steuerung). Auf
einem singuldren Extremalenbogen, wo der Schalter Aazs 0 ist;
gilt e = O. Darliberhinaus miissen an einer Verknlipfungsstelle
tS von Bang-Bang-Steuerung und singuldrer Steuerung die Be-
dingungen (1.2.11) = (1.2.14) und die Bedingung (1.2.15') und

(1.2.16"') erfiillt sein.

1.3 Die Verkniipfung von Extremalenb&gen mit Bang-Bang- und

singuldrer Steuerung

In diesem Abschnitt wird die Verknlipfung von Extremalenbdgen

mit Bang-Bang- und singuldrer Steuerung ndher untersucht.
max

Fir eine groBe Klasse von Parameterwerten w, - und Vo

wird gezeigt , daB ein singuldrer Extremalenbogen von einem

Zeitpunkt t_aus, in dem a__(t ) = a _(t) =0 gilt, nicht
o mn' o mn o

mit endlich vielen Schaltpunkten erreicht werden kann, in

; ; max
denen die Steuerung a zwischen +a™®%* und -a wechselt.
mnc mnc mnc

Daraus ergibt sich insbesondere, daB ein singuldres Stilick

13



entweder ab dem Startzeitpunkt t0 vorliegen muB, oder nur
iber einen Hdufungspunkt von Bang-Bang-Schaltpunkten erreicht
werden kann ("chattering-control").

Der Beweis dieser Tatsache erfolgt iiber die Diskussion der
Trajektorie entlang eines Extremalenbogens mit Bang-Bang-
Steuerung "links" von einem singuldren Teilbogen. Es wird
dazu eine Folge von Hilfssdtzen bewiesen, die speziell das
Verhalten des Flugbahnwinkels @m’ der Normalbeschleunigung a

mn
und deren Ableitung ann beleuchten.

Zuerst wird fiir Aag eine L&sung angegeben. Aus (1.2.3) ent-

nimmt man folgendes Differentialgleichungssystem, dem Aa
2

genligen mufB:

; = gff = L
£1.341) Ay = w Aaz - Ae
mn m m
A = 2ui_ - A
as an mn
(1.3:71) 18t équiﬁalent zu
- . 1
1 — 2 = —
{1.3.TY) Aaz ZmAaz + w kaz v Aam
(1.3.1"') hat als Ldsung:
t Ao (s) i@
{1:3:3) A, (t) = q(c,+c*t) + £t » [ ———— + e ds
ar T2 r Vs
o
t P -
o 2ol e g ) o
t m

Die Integrationskonstanten <4 und <, bestimmen sich zu:

wto

c, = (Aaz(to)(T-mto)+ lamn4to}tb)e—

(1 wdad)

14



Damit ergibt sich aus (1.3.2)

J\az(t) = {[(1—mt0)}\a2(to)+)\amn(to)'to)
. —wto
(1.3:2%) tlwd (to)-2, (E))t] e
2 mn
A A
te_(s) t “e_ls) ,
+te [ —43——— s 9% g5 - [ s-—éE———e—des}-ewt
to 'm to 'm

und weiter durch Differentiation

s _ : -wt
a2(t) = mxaz(t)+f(wka2(to)—kamn(to))e ° 4
(1.3.4) 5
t %o_(s)
+I i e—ms ds]_emt
to m

Im weiteren benétigt man noch eine L&sung amn(t) der
Differentialgleichung (1.1.2). Es werden hier 2 L&sungsformen

angegeben. Die erste lautet:

t
” - T oS -
amn(t) = {(G1+02t) + wé[t { amnc(s) e ds
(1+.3.5) fa)
£
N . ws . o—wt
{Os a nc(s)e ds]} e
Flr amn(to) = émn(to) = 0 gilt fiir die Integrationskonstanten
<y und <,
(1.3.6) G = By = B.

Somit erhdlt man aus (1.3.5)

t t

' = s & ws o . ws oot
(1.3:5") a . (t) w2e[t-] a o(s)e "ds [ s Ao (Bl dalee ]
to to
Setzt man voraus, daB a konstant ist, so erhdlt man als

mnc

2. Ldsungsform fir an

1.5



fas " -wt
(1.3.7) amn(t) = amnc+ (c1+c2 t) e &

Die ersten zwei Hilfssdtze geben jetzt einige wichtige Eigen-

schaften der Normalbeschleuniguﬁg amn(t) an.

Hilfssatz 1.3.1: Unter der Voraussetzung

a (to)=é (to)= 0O gilt fir alle zuldssigen

mn mn

a I < amax
mnc'~ mnc

Steuerungen, d.h. |

max
|amn(t) | < C s

Beweis: Aus (1.3.5) folgt mit t > tg 2 O

-wt
|amn(t)|sm2-e | la o (s)* (t-s) |ds
to
wt &
= ,2o0E, o
= we f Iamnc(sI (t=s)ds..
to
-ot_max °
< w2e ¥Fa | (t-s) ds

mnc

_ _max -ut - wt
= B e e [e 1-tew].

Aus der Reihenentwicklung der Exponentialfunktion folgt mit

wet > 0O

o 2 & OF et ipyd € 1

und damit die Behauptung.

Hilfssatz 1.3.2: Flir konstantes amnc(t) gile
i) lim amn(t) il - .
tee :

ii) amn(t) hat hochstens ein relatives Extremum

iii) amn(t) hat hochstens einen Wendepunkt.

16



Bewels:

———— i —

i) ist eine unmittelbare Folge von (1.3.7), da

man leicht einsieht, daB

lim (c,+c,t) ™% = 0 fiir beliebige c, und
te
02 aus R.

ii) und iii): Notwenige Bedingungen fiir ein relatives
Extremum, bzw. einen Wendepunkt, wvon amn im
Punkt t sind émn(t) = 0, bzw. amn(t) = 0. Wegen
(1.3.7) fihren diese Bedingungen auf die
Gleichungen '

=wlt
[ m(c1+c2t) + c2] e = 0 bzw.
2} _ -wt =
[w (c1+c2t) 2mc2] e s
wt

Nach Division durch e sind beide Gleichungen linear in t,

so daB sofort

ii) und iii) folgen.
Der Hilfssatz 1.3.2. ist nun insbesondere anwendbar, um auf einem
Extremalenbogen mit reiner Bang-Bang-Steuerung, den Verlauf
der Normalbeschleunigung im Intervall zwischen zwei Schalt-
punkten zu beschreiben. Das wird im Hilfssatz 1.3.7 zusammen
mit Hilfssatz 1.3.1 verwendet, um den zeitlichen Abstand zweier
Schaltpunkte abzuschdtzen.
Doch zundchst soll gezeigt werden, daB ein singuldrer Ex-

tremalenbogen von einem Zeitpunkt tg, am dem amn(to)=é n(to) =0

m
gilt, mit einer Bang-Bang-Steuerung nur erreicht werden
kann, wenn mindestens 3 Schaltpunkte vorliegen, an denen sich

. o
a ne dndert

Hilfssatz 1.3.3: Wird im Intervall [to,ts] eine reine Bang-

_ .max
Bang-Steuerung verwendet, d.h: [amnc| __amnc auf ltg, ts['
und ist amn(to) = amn(ts) = amn(to) = amn(ts) = 0, g0 gilt:

17



Im Intervall ]Jt,,tgl liegen mindestens zwei Schaltpunkte

i max max
t1, t2, an denen A nc zwischen + L g und amnc wechselt.
Beweis: Es wird nur der Fall betrachtet,daB in einer kleinen

" " - max s
Umgebung rech;zx von tg B, = F S gilt.
Fir a . = - a, o in der Ndhe von tgo kann dann ganz
analog geschlossen werden.
Da amn(to) = amn(to) folgt wegen Hilfssatz 1.3.2
die Existenz eines Schaltpunktes t1€]to,ts[, in dem
max '
_ — nach gl springt.
Aus Hilfssatz 1.3.2 folgt weiterhin amn(t1)>o und
3 (t,)>0
mn - 1
N
“mnc ’
max S
9mnc -
/
!
/
!
I
1
1
: -
L =
. 4 f
Bild T.3.1 Skizze von amn(t) zwischen t, und t4

Es wird nun angenommen, es gdbe keinen weiteren Schaltpunkt
ty€lty, tgl.

Dann folgt aus amn(t1) > 0, amn(ts)
Existenz eines Punktes t'e]t1,t3[ mit
weiter a__(t.)

gatz 1.3.2 1i).

= O: amn(t1)> O die
) =
amn(t ) 0. Da
O gilt, hat man einen Widerspruch zu Hilfs-

Damit ist die obige Annahme falsch und die
Behauptung gezeigt.

mn(t)
so in

Durch eine eingehendere Betrachtung des Verlaufs von a

sieht man weiterhin, daf es moglich ist, tTund t

2

ltortsl zu wédhlen, das amn(to)=a n(ts)=amn(to)=amn(ts) gile.

m

18



Damit ist es nicht mdglich, allein aus dem Verlauf wvon amn(t)
zu schlieBen, daB ein singuldrer Extremalenbogen nicht mit
endlich vielen Schaltpunkten erreicht werden kann. Man muR
vielmehr den Verlauf des Schalters laz untersuchen.

(1.3.2) legt nun nahe, sich als erstes mit dem Lagrange-

multiplikator A zu beschdftigen. Hilfssatz 1.3.8 wird

spdter einen Zuggmmenhang zwischen Nullstellen Aag und A,
auf Extremalenbdgen mit Bang-Bang-Steuerung herstellen. %
Vorerst soll nur der Verlauf von ie studiert werden.
Auf einem singuldren Extremalenbogeﬁ ist wegen (1.2.15') der
Flugbahnwinkel @m konstant.’ Im Rest dieses Abschnitts be-
zeichne O; den’ Flugbahnwinkel auf einem singul&ren Stiick.

Mit dieser Bezeichnung gilt:

Hilfssatz 1.3.4: Flir eine Extremale mit singuldrem Teilbogen
gilt

- . _ ; 0
i) sign A, = sign (cos@m)

n 0 o 3
emE[—"“‘r @m]v[n+@mp En] falls }\X 2 6

-rn0_ S0
eme[em 15 em] falls Ax < O

Beweis: 7Zu i):
Die verallgemeinerte Bedingung von Legendre-Clebsch
auf einem singuldren Stiick lautet: ( [1], Kelley,

Kopp, Mayer [3] )

< ol
w
o
=

(H.1.3.4.1)  (=1)%. [ H 1 & 0.

Dabei ist m die Ordnung der singuldren Steuerung;

in diesem Fall also m = 6 (siehe 1.21!).

6

gEs H, ist in (1.2.17) angegeben, so daB sich
mnc

insgesamt ergibt

3 S

) 46

(1) = [Sre H = w? ino® + % 5
3amn£dt6 amnc] w (Ayslnem A cos6_) = O.

19



Wegen Hilfssatz 1.2.1 ist das &quivalent zu

(H.1.3.4.2) ) sine° + A _cose’ > 0
N4 m X m

Aus (1.2.14) folgt:

i 0 e]
_— + —
A__sino A__COs@ (0]

)
- 2 2
Ax tanem falls kx’ cos@m * 0
<=>< Aycose; =0 falls lx = 0 (H.1.3.4.3)
; o _ C S
Lkxsu—xem =0 falls cosem =0

Mit (H.1.3.4.2) und dem Beweis von Hilfssatz 1.2.1
folgt daraus
1

A, v e

Q
% T > 0 falls cosem, A * O

g o0 3 o

hx = cosb_"=0 . sonst.

Das ist aber &dquivalent mit

o) o)

Ax cosem >0 ﬁalls cos@m, Ax * 0
— O -

kx = cosem 0 sonst.

Damit ist i) bewiesen. Zu ii):
Aus (1.2.3) folgt:

3 o _ & >
kem vm(lycosem AX31n9m) =20
= ) > i
<=> \Xcosem > lX51n6m
rk cos6_ =2 O falls ». = 0O
Y m X
A
TX > tano falls A_coso_>0
< m X m
<=> < A (H.1.3.4.4)
i J
T < tan@m falls Axcosem<o
X
quSlnem < 0 falls cosem =0

20
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Um das weiter zu behandeln, werden zweili Fdlle unter-

schieden.
i A_ = cose® = 0, d.h. 0° =+ J
1. Fall: Sei g = cose . +Ha - t 3
Aus (H.1.3.4.2) folgt)
3 (o] i
Ayslnem > 0
. . o _ T
AY > 0 falls em =3
L=
; o _ _ T
Ay <0 falls Gm = 5
Aus (H.1.3.4.4) folgt damit
m T, - g _ T
) GmE[‘j,i] falls Om = '2"
xe >0<=>
m L o _ _ I
emE[E’Eﬂ] falls Gm = 3
2. Fall: Sei cose; + 0
Wegen Teil i) des Beweises folgt sofort AX # O.
Wieder werden zwei Fdlle unterschieden.
I) : Sei A_ >0
X
Wegen 1) dieses Satzes folgt cos@é > Oy delis
o L2 ]
0.€ 1- 53l
: i U
a) Sei eme[ 5,5[

Dann ist X_+ cos®_ =2 0O
s m

Aus (H.1.3.4.4) und (H.1.3.4.3) folgt



o] =

(e]
taneIn ztan@m falls em F -

| =

Ax = 0 falls em = =

- -0
<=> emE[ 5 o_1

(o]

m
: T 3

b) Sei Gme[f'in[

Dann ist Axcosem < O.'
Ans (H.1.3.4.4) und (H.1.3.4.3) folgt

tane® < tano. falls o6 # X
» = m m M. 5 2
Ay 20<=> :
<=> A e[m+e®, 3mr
m m’ 2

a) und b) liefern insgesamt

X - e 3 B .o
o, 2 0 <=> eme[n+om, 2n{u[ 2,em], falls

A, >0
b4

II) : Sel l¥ <0 2

Wegen Tell i) dieses Satzes ist dann cosB; % @, d.he

Analog zu I) zeigt man

$ - o_ T m 1T o
?\em = 0 <=> €[em ‘2-, -Z-JU] E, @m], falls

Ay <0

Die beiden F&lle 1) und 2) liefern aber sofort die

Behauptung.
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Flir Ay > 0 zeigt Bild 1.3.2 die verschiedenen Vorzeichenbe-
reiche von ie . Fir Flugbahnwinkel Cy fir die der Ge-
schwindigkeit@vektor des FlugkOrpers M in den schraffierten

Bereich zeigt, ist ie positiv, sonst negativ.
m

y/N
, Vi
~
e
b4
E \
Bild 1.3.2 : Vorzeichenbereiche wvon ie
m

Mit diesem Hilfssatz wird es im Hilfssatz 1.3.9 gelingen, den
Verlauf von an und A@ auf einem Extremalenbogen mit Bang-
Bang-Steuerung, der zeltlich direkt vor einem singuldren
Flugbahnstlick liegt, zu beschreiben. Es wird sich dabei er-
geben, daf der Flugbahnwinkel vor einem singuldren Stiick um

den Flugbahnwinkel e& auf dem singuldren Extremalenbogen
"schwingt".
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Um das zu zeigen, muB aber noch die Zeit zwischen zwei
Schaltpunkten auf einem Flugbahnstlick mit Bang-Bang-Steuerung
abgeschdtzt werden. Diese Zeitabschdtzung gelingt durch eine
Betrachtung der Normalbeschleunigung und deren Ableitung.
Wegen Hilfssatz 1.3.71 muB dazu die Normalbeschleunigung
"links" von einem Schaltpunkt betrachtet werden.

Hilfssatz 1.3.5: Fir die Normalbeschleunigung "links" wvon

einem Schaltpunkt t_ mit a__(t_ ) = a® und
s mn' s

émn(ts) = a° und der kommandierten Normalbe-
schleunigung B ™ const gilt fiir t < tS H

i) amn(t)=am;e - [(ao—am;c)(1+m(t—ts)+é°(t-ts)].ew(ts“t)

i1)  ag (t)=[w?ft-t) (a®-a wlts-t)

—_— .0 -0
. nc)+w a (ts-t)+a l*e

m

Beweis: Aus (1.3.7) folgt

——————

o] - -wt
= +
a a e (c1+c2ts)e S

(Ha1:3:5:1)

[-mc]+c2(1—mts)]°e-mts

Aufldsen nach 4 und c, ergibt:

wts

c, =l (a-a . (T—mts)—éots]e

m

(Helo345.2)

— O_
c, =[w(a amnc)+a

Schreibt man in (H.1.3.5.1) t anstatt ts’ amn(t)
statt ao, émn(t) statt a° und setzt man (H.T1.3.5.2)

ein, so erhdlt man sofort die Behauptung.

Speziell flr den Hilfssatz 1.3.7 wird noch folgender Hilfs-

satz gebraucht.

Hilfssatz 1.3.6: Flir die Normalbeschleunigung gilt "links"

von einem Schaltpunkt ts:
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Tat a kg = go(ts), sowie éo(ts) o éo(ts),
so folagt bei gleicher kommandierter Normalbe-

schleunigung amnc(t) = amnc(t) far € < ty:

amh(t) > amn(t)

Beweis: Hilfssatz 1.3.5 i) liefert filir t < ts:

—— e ——

~ _ -0. » ’:J¢. _
amn(t) > amn(t) <=> a +(t ts) > a’»(t ts)

N
-
-t.
/- (H —me: -
“mn mnc--mnc
Bild 1.3.3 : Verlauf von amn(t) und amn(t)

nach Hilfssatz 1.3.6
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Man ist jetzt in der Lage, eine Abschdtzung flir den zeit-
lichen Abstand zweier Schaltpunkte anzugeben. Dabei spielt

eine untere Schranke t ., flir den Zeitraum, den der Flugkdrper

H i
M bendtigt, um seinen Flugbahnwinkel um g zu dndern, eine
wesentliche Rolle. Diese untere Schranke erhdlt man, wenn
man die Dynamik der Normalbeschleunigung auBer acht 1l&R8t

und die Querbeschleunigung durch amaz abschdtzt.

mn
tH bestimmt sich dann einfach zu
Mev
= el
tH 5 alaX
mnc

Hilfssatz 1.3.7: FUr einen Extremalenbogen "links" von einem

Schaltpunkt ts, auf dem mit der kommandierten Normal-

. i . A - _ _max
beschleunigung amnc(t), t £ tS mit |amnc(t)|— A e

gesteuert wird, gilt unter den Voraussetzungen

max

|amn(ts)|< amnc’ amn(ts)'amnc 590
. — 6 .a%g}c{
Y > S e———————
amn(ts) & ne = O und w o> ”'Vm
max MTev
- S =
| amn (t) |>amnc = falls tS t_ﬁmgx tH
mnc

Beweis: o0.B.d.A kann a__ (t) = - S angenommen werden;
—————— mnc mnc !

andernfalls verlduft die Argumentation ganz analog.
Wegen Hilfssatz 1.3.2 ergeben sich dann fiir den Ver-
lauf von amn(t) flir & < t drei M&glichkeiten, die
in Bild 1.3.4 gkizziert sind.

i) amn(t) hat fiir & < ts ein relatives Maximum
- - '
und strebt fir t+--= gegen™-~, hat also bei t <tS
einen Punkt mit a__(t')= - amax.
mn mnc

ii) amn(t) hat fir t < tS bei t* ein relatives
Extremum mit a__ (t*)>+ P und strebt fir
mn mnc
t - - gegen.-», so daB wieder bei einem Zeit-

i i 1y - _.max
putikt 1< <tS gilt amn(t ) Qs
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iii) amn(t) hat fiir t<t, kein relatives Extremum,

sondern strebt flir t--« gegen +=.gp,daB ein
max

1 ; . i 1 =
k <ts existiert mit amn(t ) + amnc

e — -—_-‘-——*;.
_”_2
N7 i o
-+

I
|
— t f "\ >
\ ' S\
\ |
~
\\\ | ~
—aMaX |
/ nc

i \ X

mnc

L\

Bild 1.3.4 : M&glicher Verlauf von amn(t) fir
t<tS

Wegen Hilfssatz 1.3.6 gilt bei gegebenem amn(ts) 17 oy t<ts’
daB alle Kurven im Fall i) "unter" den Kurven des Falls ii)
verlaufen, wogegen alle Kurven des Falles iii) "oberhalb"”
von denen des Falles ii) verlaufen. Es ist daher das im
Fall ii) ermittelte t' immer kleiner als t' aus Fall i) und

Fall iii). Da weiter im Fall ii) alle Kurven mit amn(t*)>amaX
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"oberhalb" von der Kurve mit amn(t*) = a$2§ verlaufen, genligt

es, flir diese spezielle Kurve zu zeigen, daR

- 1 1
ts EY & ty gilt.

Dazu wird zuerst allgemein ts—t' berechnet.
Hilfssatz 1.3.5 liefert filir t' mit der Bezeichnung

2 g - - "
a“:=a_ (tg); a“:=a_ (tg):
_.max _ __max 0, .. max i S0 4 g LLw(tg-th)
A nc annctl(a +a ) (T+e(t'-t ))+a " (£'-t ) ]+e

Fir a°% # - w(a® + aﬁiﬁ) ist das &dquivalent zu
" o
(Hela3:7:1) (t'-ty) =
o, _max, %o
w(a ™ a )+a

Mit der Nebenbedingung t' - t_ < O ist fir |a°|<a$i§ (H.1:3:7:1)

dquivalent zu

0

(Be1:3.7.2] &% be-ula®eaoory,

mnc

(H.1.3.7.2) rechtfertigt die Herleitung von (H.1.3.7.1) und

gibt den Bereich fir 4° an, in denen Kurven entsprechend

Fall i) und ii) auftreten. Flir t* folgt aus der notwendigen
Bedingung fiir ein Extremum, émn(t*) = 0, und Hilfssatz 1.3.5.ii):

max )

= 2 —tF% o 0 — % *0
0 ) (ts t*) (a +amnc +wa (tS t*¥)+a~ .

Wegen (H.1.3.7.2) ist das dquivalent zu

20
a
. G . iy W t* - t, = e ‘
wlw(a +a o) +a ]
- _ __max * 0 -
Da wegen a_ . = -a_ -~ a <0 ist legt (H.1.3.7.2) nahe,

.0 P
a  folgendermaBen zu parametrisieren:
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(H.1.3.7.4) a®(x)

o

S ROUR . max o]
=k (=1)rw(a ~+a”), k€[O,1[

(H.1.3.7.4) in (H.1.3.7.3) eingesetzt liefert

k
(H.1.3.7.5) &% =t = =y

Dann gilt folgende Behauptung:
max.

Es existiert k0€[0,1[, so daBg amn(t*) = a -

Beweis: Setzt man (H.1.3.7.4) und (H.1.3.7.5) in Hilfssatz

1.3.5 i) ein, so erhdlt man nach einer einfachen Um-

formung:
o k
max max . -k _
(H.1.3.7.6) Zamnc - (a +amnc)(1—K) e =0

(H.1.3.7.6) ist nach k aufldsbar, denn:

. .. _ _— max_,_o,_max _ 0
i) fir k=0 gilt: Zamnc (a +amnc)(1 0) e
max o, _max
- ?amnc_(a +amnc) =z 0
< K
X 1-e
1) e=lim £ = lim S— <=> lim (1-k) e' * =
X0 k=1 o k-1
-k _ _—
k
i max _ o,_max iy ek .
<—>ii?_2amnc (a +amnc)(1 kK)e =

Setzt man dieses k_ und (H.1.3.7.4) in (H.1.3.7.1) ein, so

erhdlt man

1

- P S P PR tS — =

w(j—ko)

und dapB flir k = gilt:

w| o
w|ro

Es wird nun gezeigt, daB ko <
s 1< .
tS £t = tH

Wegen k, < % gilt dann éo(ko) > éo(é), so daBf aus Hilfssatz

1.3.6 folgt, daB die Flugbahn zu a £ o) unterhalb" der
Flugbahn zu éo(éJ liegt. Damit ist aber dann die Behauptung
gezeigt. Seli also jetzt k:= %.

Als erstes wird gezeigt, daB kg < % ist. Es wird dazu die
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max

Annahme a n(t*) < a fiir k =

zum Widerspruch gefihrt.
m mnc

Wl

Nach (H.1.3.7.5) und Hilfssatz 1.3.5 1) folgt nach einer kur-

zen Nebenrechnung:

2
.y o Max __ max o, _Max, ,4_2 B
amn(t )<amnc <=> zamnc > (a +amnc)(1 3) exp (1-3)
3
<=> 2am 5 (a°+amax) o ?
mnc mnc’ 3 =
max 0 i .
Da Bine > a = 0 gilt, folgt aus der letzten Ungleichung
2
2aMaxX o max | 1 &
mnc mnc 3
2 ! :
<=> >-§-e.
Das ist aber offenbar falsch. Also gilt k0 < %.
Weiterhin gilt:
K, <2<=>1-ky >+
» 1
= <3
o}
Mit (H.1.3.7.1') folgt daraus:
1 3
- l= —
e = RS oF=mT Y5

Nach der Voraussetzung zu diesem Hilfssatz gilt nun aber:

(o)
Q

=
<

A
Il
v
Elw
A
I
o

Wegen Hilfssatz 1.3.1 liefert dieser Hilfssatz fiir die hier

betrachteten Probleme als obere Schranke fiir den Abstand
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zweier Schaltpunkte auf einem Extremalenbogen mit Bang-
Bang-Steuerung gerade die Zeit tH‘ Um den Verlauf wvon amh(t)'
émn(t) und A@ (t) auf einem Extremalenbogen mit Bang-Bang-
Steuerung "1iBks" von einem singuldren Teilbogen abzuschdtzen,
bendtigt man nur noch den jetzt folgenden Zusammenhang

zwischen den Nullstellen von lag und den Nullstellen von A@m'

Hilfssatz 1.3.8: Zwischen je 3 Nullstellen t1<t2<t3 von Aaz

liegt mindestens eine Nullstelle £ von Ae und
m

es gilt:

sign (A 2(t1)) = gignli. (£))

Beweis: Wegen der Symmetrie der Argumentation kann ohne

Einschrédnkung iaz(tj) > 0 angenommen werden.
Es folgt dann sofort i_ (t) < O und Ai_ (t,) > O.
as aos 3

wt

Dann folgt aus (1.3.4) mit cz:;(wlaz(to)—la (tOY)e o
mn
A
_ tr "e_(s) _
g e B | el T et % @
i 4
o]
A
to 0 _(s)
t -
e®"2 (cyp + J —;E——— e “Sas) < o0
to m
A
t3 5] (S)
o DTS (co + [ -EgL——-e “S das) > o
t, m
Berlicksichtigt man emt > 0, so folgt durch Sub-
traktion:
A
t2 "e_(s) _
I L e S ds < 0
Ex m
ts Yo (s)  ___
I = e ® ds> o
to
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Daraus folgt aber sofort die Existenz eines Punktes

t €1ty byl mit xem(E) = 0 und i@m(§) S 0q

Im folgenden wird von einer Extremalen ausgegangen, die
einen singuldren Teilbogen [ts,tK] besitzt. Weiter liege
"links" von diesen singuldren Extremalenbogen ein Flugbahn-
stiick mit reiner Bang-Bang-Steuerung, sowie ein Punkt

to < tS mit amn(to) = amn(to) = 0.

Unter diesen Voraussetzungen lassen sich dann insbesondere
die Hilfss&dtze 1.3.1 bis 1.3.6 anwenden. Ausgehend von tS
kann jetzt mit diesen Hilfss&dtzen und den Hilfssdtzen 1.3.7

6 (t)
m

und 1.3.8 der Verlauf von amn(t), amn(t) und A

flir endlich viele Schaltpunkte bestimmt werden.

Fiir den Rest dieses Abschnittes wird angenommen, daf

max

6+a
mnc :
w > - igst.
m

Hilfssatz 1.3.9: Bei "Aufsprung" auf einen singuldren

Extremalenbogen [ts,tK] mit endlich vielen Schalt-

punkten tn < & & vnan By & By = ts gelten

n-1 2 1
unter den Voraussetzungen, daf ein Punkt tO & tn

mit a_ (t ) = émn(to) = 0 existiert und da®
Iamnc(t){ = a$i§ fir te€lt ,t [ ist, folgende
Aussagen:

i) sign (a_ (t,)) = -sign (émn(ti)) fiir i=2,3,.
ii)  sign (a (£;)) = sign (amzc(ti) fir i=2,3,...

: + ; 4
wobel amnc(ti) die kommandierte Normalbe

5 58

]'nl

schleunigung im Intervall ]ti’ti*1[ bezeichnet.

AR5 , . . + .
iii) Es existiert genau ein tiE]ti,ti_T[ mit
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A (ti ) =0 Elr i=3,;4,. s

BEwELE: Wegen Hilfssatz 1.3.3 ist auf jeden Fall die Existenz
der Punkte t, und t. gesichert.

2 3
Es wird hier nur der Fall a ) (t2) = +am%  und

mnc mnc
Ax > 0 Dbewiesen. Fiir die restlichen drei Fille
kann man die Argumentation analog zu dem hier be-
wiesenen Fall fiihren. '

Es wird zusdtzlich noch bewiesen

% + i
v) Ae (ti) (-1}~ > 0
m
. i » .
Aaz(ti) (-1)" > 0 fir 1i=3,4;.:s 0.
H-Vm
ti—1 - ti< tH - 5 A
mnc
i) - v) werden durch Induktion gezeigt.
1. Induktionsanfang
Es ist zu zeigen: i), ii), iv) fir i = 2 una i = 3, sowie

1ii) und v) fir 1 = 3.
Bild 1.3.5 skizziert den Verlauf wvon amn(t) im Intervall
[t3,t1]: Gmﬂ A

max
mnc

+\

D A

max
mnc

Bild 1.3.5 : Skizze von amn(t) in [t3,t1]
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omn (E1)=0 und Hilfssatz 1.3.2 gilt

Wegen amn(t1)=é
amn(t2)>o; amn(t2)<0 und amn(t)>0 fiir tE[tz,t1[.iMit

+ _ _max . i . B
amnc(tz)— anc folgt sofort i) upd ii) flir i = 2. Wegen
Hilfssatz 1.3.1 und Hilfssatz 1.3.7 gilt weiterhin t1—t2<tH.

Da die Steuerung ab t1 singuldr ist, gilt wegen (1.2.13)
Ae (t1)=0. Es bezeichne wieder e; den Flugbahnwinkel auf dem
si%guléren Extremalenbogen, d.h. em(t1)=9;. Dann folgt wegen

amn(t)>o auf [t2,t1[ und Hilfssatz 1.3.4, sowie t1—t2<tH:

l@m(t) > 0 fir tE[tz,t][

und damit insbesondere Aém(t2)>0, also wegen Rx > 0 iv) fir i=2.

Damit gilt aber (H.1.3.9.1): g (£)<€0 £l tE[tz,t1[

m
Aus Hilfssatz 1.3.1 und Hilfssatz 1.3.7 folgt weiter

t2—t3=tH
Damit gilt
(H.1.3.9.2) £, - t3 < 2ty
Man beachte, daB 2tH eine untere Schranke filir die Zeit ist,

die der Flugkdrper M benétigt, um einen Halbkreis zu fliegen,
d.h. den Flugbahnwinkel um M zu &ndern. Aus Hilfssatz 1.3.8
folgt nun die Existenz eines Punktes t;e]ta,tq[ mit

+. : - .
lem(tB) = 0. Wegen (H.1.3.9.1) gilt sogar t3€]t3,t2 L5
Wegen (H.1.3.9.1) hat man weiter i@ (tg) < 0. Daraus folgt

m
mit Hilfssatz 1.3.8 Aa (t3) < 0, wenn man die Eindeutigkeit

+ , 2

von t3 gezeigt hat.
. >~ + ; i
Da Aem(t1) = 0 folgt, daB ein Punkt t3E}t3,t1[ exsistiert

mit i@ (E3) = 0. Wegen \. (t) > O fiir t €[t cEqE gids

sogar t§]t3,t2[. Wegen amn(t) > 0 auf [tz,t1[, (H.1.3.9.2)
und Hilfssatz 1.3.4 folgt damit die Existenz einer Nullstelle
t§€[€3,t2[ von an(t). Nach Hilfssatz 1.3.2 und Hilfssatz 1.3.4
138t sich aber zusammen mit (H.1.3.9.2) auf die Eindeutigkeit

des Punktes t+ schliefen. Zusdtzlich erhdlt man noch

3
amn(t3) < O und amh(t3) > 0, sowie Aem(t3) < 0. Insgesamt
hat man damit i) - v) fiir i = 3.
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Induktionsschritt (k - k + 1)

Induktionsvoraussetzung: Es gelten flir i = k die

————— i — ————————— —— ——

Behauptungen 1), ii), iii), iv) und v).

Es sind i) - v) flir i = k + 1 2zu zeigen.

Da offensichtlich sign(ka2(tk+1)) = - sign(kaz(tk))
gilt, folgt aus Hilfssatz 1.3.8 die Existenz eines
Punktes t£#1€]tk+1'tk-1[ mit AOm(tkIT) = 0 und
sign(hg (£ 1) = sign(kgz(tk+1)).

Daraus folgt sofort kéz(tk+1)(-1)k+1 > 0

. k+1
Aem(tk+1)(-1) 5 Ok

Nach Induktionsvoraussetzung gibt es in ]tk’tk—1[

. + . ¥ _ ' + ,_ak
genau ein tk mit Aem(tk) = 0 und Aem(tk)( 1)7>0

Somit gilt:

+

(HT .3.9.3) tk+1€]t [ «

k+1'tk

Mit der Induktionsvoraussetzung, Hilfssatz 1.3.1 und
Hilfssatz 1.3.7 folgt

(H.1.3.9.4) tk—-tk+1 < tH und damit
(H.1.3.9.5) tk—1-tk+1 < 2tH'

. . ; ~ . +
Da lem eine Nullstelle tk+1 zwischen tk+1 und

t+ besitzen und nach einer Argumentation &hnlich zu

der im Induktionsanfang 51gn(19m(5{))=slgn(amn(#k))=
. -
em(tk)

(H.1.3.9.5) die Existenz einer Nullstelle t, 0. von

=sign(A gelten muB, folgt mit Hilfssatz 1.3.,4 und

a _(t) in 1 [. Weiter folgt aus (H.1.3.9.5),

mn tk+1’tk
Hilfssatz 1.3.2 und Hilfssatz 1.3.4 die Eindeutigkeit
+

von tk+1'

sowie sign(amn(tk+1}) = —sign(amn(tk)),

sign(aﬁn(tk+1)) = —-sign(a_

mn(tk)) Tl sign(Aem(tk+1))

- : 5 o
= 81gn(amn(tk+1). Beachtet man noch amnc(tk+1) =
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+ p .
= —amnc(tk), so sind alle 5 Behauptungen gezeigt.

Als Folge dieses Hilfssatzes erhdlt man den
Satz 1.3.1%

max
G'amnc

Fir w > v~ kann ein Extremalenbogen mit
m

singuldrer Steuerung von einem Zeitpunkt to' fliir den

amn(to) = émn(to) = 0 gilt, nicht mit endlich vielen Schalt-
punkten erreicht werden, in denen die Steuerung zwischen
- a®®* ynd + a™*  yechselt.

mnc mnc

Beweis: Nimmt man an, ein solches singuldres Flugbahnstiick
kdnnte mit n < = Schaltpunkten erreicht werden,
so folgt aus Hilfssatz 1.3.9.ii) und tO = tn sofort
amn(tn) = amn(to) # 0. Das steht aber im Widerspruch
zu amn(to) = 0. Damit ist die hier gemachte Annahme

falsch und der Satz bewiesen.
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2. Die Konstruktion suboptimaler Rﬁckkopplungssteuerunqen

In diesem Paragraphen werden drei verschiedene Riickkopplungs-
steuerungen fiir das Problem (1.1.3) - (1.1.6) konstruiert.

Dazu werden die Bewegungsgleichungen (1.1.3) um den Kollisions-
kurs linearisiert. Dadurch erhdlt man ein lineares Differential-
gleichungssystem flir die Abweichungen der Zustandsgrdfen wvom
Kollisionskurs. Da flir die Endbedingungen, die zu erfiillen
sind, nur die beiden Ortskoordinaten von Bedeutung sind, ge-
lingt es, die Dimension dieses linearen Differentialgleichungs-
systems durch eine geeignete Transformation auf 2 zu reduzieren
(Shinar [4]).

In diesem reduzierten Modell werden dann durch zwei ver-
schiedene Ansdtze Rlckkopplungssteuerungen analytisch be-
rechnet. Das Resultat sind Rilickkopplungssteuerungen, die
unterschiedliche Informationen lber die Zustandsgr&fen und

Modellparameter des Ziels T verwenden.

2.1 Vereinfachung des Flugkdrpermodells durch Lineafisierung

um den Kollisionskurs

In Bild 2.1.1 wird die Geometrie des Kollisionskurses zum
Flugbahnwinkel @z des Ziels T dargestellt. Es bezeichnen
r(to) den Abstand der Flugkdrper M und T, ¢ den Sichtlinien-
winkel, und e; bzw. GE den Flugbahnwinkel von M bzw. T

auf dem Kollisionskurs.

I

~ f ~
~. O
,/ - 90
vV . e
IO AR S el -
/
! I
Vo / = !
1
o ! -
0 v =
GI'l'l x(f)
Bild 2.1.1: Geometrie des Kollisionskurs
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Wie in Paragraph 1 wird wieder angenommen, daf Vo und vtkon—
stant sind.
Man entnimmt Bild 2.1.1:

~ _ 0
%n = Bn

Ot =0

Bei vorgebenem ﬁt bestimmen sich dann Em und die Treff-

zeit t; -t auf dem Kollisionskurs aus den Gleichungen:
(2:0:1}) sin @m 2 51n9t
m
(221 :2) cosem 5 0 fir vm p- vy
L(t )
o] _ 0
(2:1.3) tf - t0 =

vV _Co ? -7 --'COS'é‘"
mCOS 8~V &

Dabei ist offfensichtlich:

2 27
ot )= '\/;(to) +ylt)

o]
y(t)
x(to) )

und tanc =

Fiir die Konstruktion der Rilickkopplungssteuerung wird im
Folgenden zusdtzlich noch vorausgesetzt, daf das Ziel T

eine Dynamik nach Gleichung (1.1.2) hat.

Es wird weiter vorausgesetzt, daB - wie flir M - die Dampfung
£ =1 ist. T darf allerdingé eine andere Eigenfréquenz u der
ungeddmpften Schwingung besitzen als M. Gleichung (1.1.2)

wird damit zu

%n T %2
(2:1.4)
3 = - - 52 2
32 zuat2 H8en * M %%ne
Dabeil ist A e die kommandierte Normalbeschleunigung des
max

Ziels T. Sie soll betragsmdfig durch a nach oben beschrdnkt

tnc
sein.
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Aus (1.1.3), (1.1.5) und (1.1.6) werden damit:

. Me
I

vtcoset - vm-cos@m

L ] 3 e — L] 3
vt sin & Vm SLnGm

e
]

a
tn

{2.9:8) 5. = —

(2:1.8) 5] (to) =0

t2o

[h
5
=
Il
U

mno

m2(to) = am20

. max
<
(tY] < e

(2.1.7) max

Iatnc tnc

Das Subskript O bezeichnet hier die Anfangswerte zum Zeit-

punkt £ -
39



Die ZustandsgrdBen auf dem Kollisionskurs, - sie werden mit
dem Superskript o gekennzeichnet -, genligen nun offenbar

folgenden Gleichungen:

o _ o _ 0 _
x (t) = (vtcos@t vmcosemj(t to) + X
yo(t) = (v,_sine? - v sineo)(t—t ) + ¥

t t m m o} o)

0 0
em(t) = em

(o] o]

Gt(t) Y

(o]

a,_ (t)=o0
(2.1.8) i

o —]

at2(t) 0

Die kommandierten Normalbeschleunigungen auf dem Kollisions-

kurs sind dann

(2.1.9)

Fiir den Kollisionskurs gilt noch folgende Endbedingung
x°(t2) =0
O By

Linearisierung der Bewegungsgleichungen (2.1.5) um den
Kollisionskurs (2.1.8), (2.1.9) liefert mit den Bezeichnungen
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. o]
sowlie W

atn

)
amn

am2

-

in erster Ndherung:

Ede 1 171 ) Sw
0 0
0 0
0 (0]
(@) 0

A:=
0] 0]
) 0
0 0

_O Q

und B = (O

cC = (0O

(t) = Asw(t) + Béa

x(t)
yit)
et(t)
em(t)

(t)
(t)
(t)
(t)

i

fliir den Kollisionskurs und

—vtsineg v sinO;
vtcosaz -V cose;
) 0
0 0
0 0
0 0
0 0
0 0
O 0 0o o qp?
0 0 0 0 0

Fiir den Kollisionskurs mit o] (t) =

bedingungen

41

tnc

(t)

+ Gatnc

mnc

(Bl =
(t)
+ Céa
o)
0
o)
o)
1
~24
o)
0
o) T
z)T

g b 2

(£)

(t) , wobei

-2w

gelten die Anfangs-




x(t ) =0

dy(to) =

e, (t)) =0

so_(t ) =0_ =-0°
(2.1.12) s T &

Gatn(to) = atﬁo

GatZ(to) = at20

éamn(to) = amno

6am2(to) = am2o

sowie die Beschrdnkungen:

max
a) |éa fe)| £ a
(2.1.13) mnc mnc
max
&) [(Satnc(t)| = %tnc

Um spdter die Rilickkopplungssteuerungen analytisch berechnen

zu kdnnen, werden noch die "Endzustdnde" x(tf) und y(tf) um
tg, xo(t;) und yo(t;) linearisert.

Mit (2.1.10) ergibt das in erster Ndherung:

0 %0y, O 0
x(tf) dx(tf) ol (tf)-(tf—t )

(2:7.14) £
Fihel £ Splel] + #0160 bt
Fiir das Problem (1.1.3) = (1.1.6) werden zur Endzeit tf nur

die beiden Ortszustédnde x(tf) und y(tf) fest vorgeschrieben.
Als Folge davon ist man auch nur an den linearisierten Zu-
stdnden 6x(tf) und ay(tf), bzw. wegen (2.1.14) 6x(tg) und
6y(t;) interessiert. Das erm&glicht es nun, die Dimension
des zu behandelnden Differentialgleichungssystems auf 2 zu
reduzieren [4].

Man bestimmt dazu die Transitionsmatrix ¢(t,t;) zur Endzeit

t; und zur Matrix A. Sie geniigt folgendem Anfangswertproblem:

0
f

0

(2.1.15) d(t,t2) = =¢p(t,t2)a , ¢(t;,tf) = 1d

(o]
f)
- 0
fir t =< tf.
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Mit den Bezeichnungen

o: = t—t;
= o, 3 2
ki(&,0): = ( +p)e +E+ o
2 [} 2
kz(!?.,d): = (- T +p) e P+ T B
_ (- 2 Lp, 2
1 i) 1 A
k,(%,0)5 = (= 5 +p) Py 7 (L8 bzw. u)
lautet die L&sung von (2.1.15): (g. S. 44)
Mit der Projektionsmatrix
1 0 0
D: = ( € R2X8 und der Be-
0 1 0] zeichnung
z
%3
kann man die Transformation
z(t): = Deg(t,ty)ow
(21173 B(t): = D-¢(f,t;)B
C(t): = Deg(t,tg)C
definieren. Dann gilt mit den Bezeichnungen
" o] y o)
sin0® sind
p:t—tg, M, = to, M = mo
-cos@t —cosem
o Lo, 2
und kz(i,p) = ( 3 + p) e+ T 0
(2.1.19) B(t) = kz(H;Q)'Mt
c(t) = - kz(wrﬁ)‘M
sowile
5 6x(t§
(2.1.19) z(tf) =
8y (tg)



A%

v

-V

cos0

. o}
51n@t p

o]
tp

y 0] i (0]
o 51n9t sS1ino
= v sine_«p k1(u,p) . ‘kz(U;D)
u i
coseo coseO
V,COSe p - k1(u,p)— kz(u.p)
: U u
1 < kg (u,p) Sk, (,p)
t g ¥
1 0
0 (1-up)e"P - p +-el?
0 n2petf (14up) e"P

y o]
s1no
m

(0]
coso
m

(1-wp

pe

k] (LO,D) -

k1(w,p)

) e"'P

wp

k2(w,p)

kz(m,p)

-pe®P

(1+wp) e®P




Durch Differentiation von z(t) nach t erhdlt man die

Differentialgleichung

# G (L) dna

(2.1.20) z(t) = B(t) Gatnc mnc

Durch die Transformation t - p: = t - t;, d.h. t; geht tiiber

in p = 0 und to geht Uber in Pyi = to - t;, und der Be-

%E wird aus (2.1.18),(2.1.19) und (2.1.20):

zeichnung ( )':

B(p) = k,(u,p)M
(2.7 . 18%) 2 t
C(D) = —kz(mfp)Mm
6x(t;)
(2.1.19") z (o) = .
6y(tf)
£, 1 <. 20™) 2" (p)= Blp)+8a,, (p) + Clo)+day, (o)

Der zugehdrige Anfangswert bei = t0 B t; (das entspricht tol)

ergibt sich mus (2.1.16), {(2.1.17) und (2.1.12) 2n

1 1
z(p ) = ;[k¢(u,po)ﬁatn(to)+gk2(u,po)Satz(to)] M,

1
(2.1 «.21) - {Vm.po'aem(t6)+a[k1(w’po)samn(to)+
+ k(u,p )-sa
w P m

Man beachte, daBg I < O gilt. Aus der Steuerung _ S—_— bzw. A e

im urspriinglichen Problem werden jetzt die Steuerungen
sa o(p) und sa
schrdnkungen (2.1.13).

(p) . Flir sie gelten nach wie vor die Be-

Es sei noch bemerkt, daB der Fall, daf T keine Dynamik hat,
d.h. 8 ne = Bgnr aUS den angegebenen Formeln durch den Grenz-
ibergang p -+ = erhalten werden kann. Praktisch bedeutet das,
daf in (2.1.18') B(p) = p+M steht und in (2.1.21) alle Terme

mit Satn(to) und da t

g

wegfallen.

t2( o)
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2.2 Konstruktion einer Rilickkopplungssteuerung bei konstanter

Normalbeschleuniqung des Zieles

Es liegt nun nahe, das Variationsproblem (1.1.3) - (1.1.6)
auf das linearisierte FlugkSrpermodel, das in Abschnitt 2.1
entwickelt wurde zu iibertragen.

Dazu wird angenommen, daf das Ziel vom Zeitpunkt t0 2 oy
ab mit konstanter Normalbeschleunigung fliegt. Im lineari-

sierten Flugktrpermodell bedeutet das:

(2a241) 6a£nc = 5atn = const , aatz =0 an[po, 0l

Die Endbedingung x(tf) = y(tf) = 0 wird mit der Linearisierung
(2.17.74) und mit (2.1.19"') zu der Bedingung:

133039 z(0) - A+ (t.-tZ) = 0, wobei
0 0 *0,,0
yee vmcosem vtcoset _ §x (tf)
: o2 O i T S0 0
valnem vt51net Sy (tf)
Aus dem Zielfunktional J(amnc) = tg wird hier wegen des

festen Integrationsintervalls [§_,o] das Zielfunktional

(2, 2.3) J(éa_~ ): =t - t

o)
mnc £ f

Damit 1l&dB8t sich das libertragene Steuerungsproblem so

formulieren:

Problem 2.1: Man béstimme 6amnc(p) so, daf das Zielfunktional
J(5amnc)= tf - tg minimal wird unter den Nebenbedingungen
(2.1.20'), sowie den Anfangsbedingungen (2.1.21), den Endbe-

dingungen (2.2.2) und der Steuerbeschrdnkung (2.1.13.a).

Aus Gleichung (2.2.20) folgt spdter jedoch, daBl dieses Problem
nur in Einzelfdllen geldste werden kann, da im Allgemeinen

die Endbedingung (2.2.2) nicht erfiillt werden kann. Es wird
deshalb statt des Zielfunktionals (2.2.3) folgendes Ziel-

funktional minimiert:
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(2.2.3") J(sa__ ): = [|z(o)—a-(tf-t§)|12

mnc
Gleichzeitig wird die Endbedingung (2.2.2) fallengelassen.
Das Funktional (2.2.3') gibt den linearisierten Treffabstand
von M und T an. Es wird somit statt der Endzeit der Treffab-
stand minimiert. _

Nach den notwendigen Bedingungen der Variationsrechnung
([11,[2])mupR die optimale Steuerung da - die Hamilton-

mnc
funktion minimieren. Dieses lautet hier:

= b _
{2.2.4) H(p, 6amnc). = X [kz(u,p)Mtaatnc kz(m,p)Mmaamnc]

2

mit: A:[po o] =+ R

Fir A gelten die adjungierten Differentialgleichungen

oH
2-2. ! = o e— =
( 5) A il
Im Folgenden sei nun vorausgesetzt, daB z (o) - A-(tf—t;)#so

auf der Extremalen gilt. Dann hat man als Transversalitdts-

bedingung fiir p = O:

z(0)-A(te-tf) .

(2.2.6) A (o) ﬂz(o)—ﬁ(tf"tf)uz

und da z(p) stetig auf [p,r0] 1ist, gilt sogar
A(p) = A(o) fiir p€lp ,0].

¥ 3 3 » . . . *
Das Minimumprinzip liefert flir die optimale Steuerung 6amnc:

- T max
(2.2.7) sa_ o = sign(k,(w,p) -2 (6) M) & en
Filir kz(i,p) gilt aber:
o) kz(ﬂ,, 0) =0
8 S t,sl= THlpe?ost® 6 £13 0 4 %50
ok (hae pe ir o i
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und damit insgesamt

(2:2.11") z(p) = Z(p0)+(N(u,o)-N(u,oG))Mtéatnc
T
M~ A (o)
+ (0 (w,6)=N(u,p )M —m— a %
|M_ 2 (o) |
Speziell flir p = O ergibt sich mit (2.2.10)
3
1 i i | o
(2:2:12") z (o) Z(po) (ﬁZN(u,oo))Mtﬁatnc
iy
M~ (o)
3 m max
-(= +N(w,p ) I M —— a
2 0 m |MTA(0)| mnc
m
(tf—tﬁ) wird nun so bestimmt, daB ||z(o)-A-(tf—tg ||2

bei (tf-t;) ein Minimum annimmt. Die notwendigen Bedingungen

fiir ein Extremum liefert fiir (tf-tg) die Beziehung:

27 (2 (0) = (tg-t2))

= 0
||z(o)-A(tf—tJ2_)||2

Das ist wegen ||z(o)—A(tf—t;)||2 # O &4quivalent zu:

(2.2.13) AT(Z(D)- (tf-t;))= O, bZW.
T
(2.2.13') +_-t%2 = 4-z(o)
s ATA

Aus (2.2.13) und (2.2.6) erhdlt man mit der Bezeichnung

0 . o]
=V
m t51net
A = = VmMm—V M

o} 0 oA
- -
VmCOS@m VtCOSOt

v_sin®
m

und der Beziehung AlTA = 0:
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<=> I %1(—Ep)n > 0
n=2 - L-(_/
>0
Somit erhdlt man
(2.2.8) k2(2,p) < 0 - fur p € O ; K50
kz(z,o) =0

Mit (2.2.8) ergibt sich aus (2.2.7)

® o _ ad T , . amax
i S a) aamnc = sign(r~ (o) Mm) B ey
T
b) sa_. = - Y (0) = i
mnc T mnc
IM_x(o) | -

Setzt man (2.2.7'b) in (2.1.20) ein, so erhdlt man

MEA(O) max
'= L] —— e
(2.2.9) z —kz(n,p)Mt Gatnc+k2(m,D)Mm|MTA(o)Iamnc
m
Eine einfache Nebenrechnung liefert nun
- .. P o 3 %p, 2 1.8
(2.3.10) N(2,p): = jkz(l,p)do o =e""+ Jot o0

22

Mit (2.2.10) 1ldBt sich (2.2.9) integrieren und man erhdlt:

AL
Mmh(o) max
(2.2.9%) z(p)=const+N(u,o)Mt6atnc+N(w,p)Mm e B
IM_2 (o) |
m
Flir den Anfangswert Z(po) bei B B to-t; ergibt sich die
Integrationskonstante zu:
. ' Mﬁl(o) max
{2.2.12) const—z;pd)-Ncu,pé)Mtaatnc-N(m,ong Ty N
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(2.2.14) o) = T 2o
| [a™] |
Wegen M'M_ = cos(0° - 06°) gilt weiterhin
t'm m t

T‘l-:n o .0
(2.2.15) MtA = vm—vtcos(em at) und

A . & Oz
(2.2.16) MtA = vmcos(em et) Ve

Mit (2.2.14), (2.2.15) und (2.2.7') erhdlt man flir die optimale
*

Steuerung aamnc

" * > ) s c_,0 .
(T 17" aamnq = + 51gn[vm vtcos(em et)] a

max
mnc

Damit ist die optimale Steuerung bis auf das Vorzeichen be-
kannt. Das richtige Vorzeichen in (2.2.7") wird jetzt gleich-
Zeitig mit dem optimalen Zielfunktional J*(aam;c) bestimmt.

Aus (2.2.3') und (2.2.6) folgt fiir das optimale Zielfunktional

(2.2.17)  J*(sa_*) = A(0) " (z(0)=A(t~ty)) 2 O

Setzt man (2.2.714) in (2.2.17) ein und beachtet ALTA = 0,

so erhdlt man:

*)=tAJ.T

mnc TH el T
| [a=] |

T

¥ N AN J (sa z(o) = A(o)” z(o)

Zusammen mit (2.2.12"') und (2.2.16) folgt daraus nach einer

Umformung:

(2.2.18) 3 (a) =5 (—— 0Tz (o ) —— (N ,0,))
|12~ ]2 [ 18~ ]2

o .0 y S 4
(vmcos(Gm—@t)-vt)Gatn(to}-(—éN(w,oo))

w
iMEat]
m émax]
mnc
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LT 3

Bezeichnet nun: s(po,éatnc):=ﬁ Z(po)—(;Z+N(u,DO)) .
0 .0
(Vm'cos(en'et)'vt)ﬁatn‘(to)

dann glilt mit (2.1:21); (2.2.1),; (2.2:.15) wnd (2.2.18),; sowls
einer kurzen Rechnang:- -
s ( sa )=- 1 2-(v cos(eo—eo)—v yeda, (t )
Por°%tnc 2P0 m m t t t )

n

1
-[vmpo'dem(to)+;(k1(w,po)damn(to)+

(2.2.19)
Y (0,0 ) *6a__(t ))] (v v, scos(0°~0)
i AR m2 " o m t m t
3 _ a ,3 _ .y
Da (=3N(w,p )) | _350 und ——(=—*N(w,p ))=k,(uw,p )<O ist,
pO dpo wl
*

*
folgt aus J (Gam c)zo mit Gleichungen (2.2.18) und (2.2.19)

n

die Wahl des Vorzeichens in (2.2.14) und (2.2.7'). Fir vm>vt

erhdlt man damit

(2.2.7+) sa = - sign[s(po,éa

mnc tnc mnc

Diese Herleitung kann unter der Voraussetzung (z(o)—A(tf—tg))¢O
durchgefiihrt werden. Falls aber (z(o)-A-(tf-t;)) zu Null ge-
macht werden kann, so ist es méglich, das Zielfunktional (2.2.3)
mit der Endbedingung (2.2.2) zu minimieren. Ganz analog zur obigen
Argumentation erhdlt man auch in diesem Fall die Hamilton-
funktion (2.2.4) und die adjungierte Differentialgleichung
(2.2.5). Im Gegensatz zur obigen Herleitung bleibt aber dies-

mal A (o) unbestimmt. Man erhdlt allerdings filir die optimale

*
Steuerung da wieder die Gleichung (2.2.7') und als

mnc
Losung der Differentialgleichung (2.1.20) die Gleichung (2.2.12).
Insbesondere gilt ebenfalls (2.2.12').

Mit (2.2.1, (2.2.2) wnd (2.2.21) folgt daraus:
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o, _ 1 3
As (tf—tf) == [-]Ik1 (prpo)_(ﬁ"'N(urpb) ) ]Mt.datn(to)

el

-[vmpoéem(tc) (ky (w,p )eda_ (t )

o] mn

(2.2.20) 1 -
+;k2(m,po)6am2(to)],+

max] oM

3 ; iy
+(;3+N(w,po))-81gn(l(o) Mm)-amnc ”

Da fiir Ve Mg und M linear unabhdngig sind, bestimmt
{2.2.20) (tf—t;) und sign(l(o)TMm) eindeutig.

Weiter folgt sofort, daB "Treffen", d.h. Erflillen der Bedingung
(2.2.2) nur in Ausnahmefdllen méglich ist. Deshalb wird fiir

die Rilickkopplungsssteuerung das Lenkgesetz (2.2.7+) Zusammen
mit (2.2.19) vorgeschlagen.

Berechnet man zu jedem Zeitpunkt des Fluges den Kollisions- -
fa o aus (2.2.7+}

und (2.2.19), so erhdlt man eine "stetige" Rlickkopplungs-

kurs nach (2.7.1) = (2.1.3)und die Steuerung

steuerung fiir das Ausgangsproblem. Wie man an Gleichung (2.2.19)
sieht, bendtigt man zur Berechnung der Riickkopplungssteuerung
nur die Zustandsgrdfen und den Kollisionskurs, der sich gemédR
(2.1.1) - (2.1.3) aus den ZustandsgrdBen berechnen 1HBt.

Es ist dabei bemerkenswert, daBf keine Ihformation iber die

Art der Dynamik des Ziels T verwendet wird. Es wird "ledig-
lich" die Normalbeschleunigung des Ziels T entlanc der Flug-

bahn ben&tigt.

2.3 Konstruktion von RﬁckkoPplungssteuérungen durch einen

spieltheoretischeh Ansatz

Im Gegensatz zum Abschnitt 2.2 wird jetzt nichts lber die
Strategie des Zieles vorausgesetzt; insbesondere entfdllt die
Annahme der konstanten Normalbeschleunigung des Zieles. Um
dennoch zu einem Lenkgesetz flir den Flugkdrper M zu kommen,
wird das Steuerungsproblem Problem 2.1. aus dem Abschnitt

2.2 zu einem O-Summen-Differentialspiel verallgemeinert. Da
man hier an einem Lenkgesetz interessiert ist, wird nur ein

Kandidatenpaar (éa fiir die optimalen Steuerungen

r8a )
mnc EHG
der Spiell&dsung abgeleitet.
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Mit dem Kostenfunktional

_ _ 30
{2:3:1) J(Gatnc,damnc).—(tf tf)
lautet das Differentialspiel, das sich aus Problem 2.1 er-
gibt, folgendermaBen.
: * *
Man bestimme ein optimales Strategiepaar {datnc’aamnc) so,
daB die Sattelpunktsbedingung

E * X *
(2.3.2) J(aatnc,éamnc)2J(5atnc,Gamnc)ZJ(aatnc,aamnc)
fiir alle zuldssigen Steuerungen 6atnc’5amnc erfillt ist,

unter den Nebenbedingungen (2.1.20'), zu den Anfangsbedingungen
(2.1;21), sowie den Endbedingungen (2.2.2) und den Steuerungs-
beschrénkungen (2.1.13).

Wie in Abschnitt 2.2 wird sich zeigen, daf (2.2.2) im allge-
meinen nicht erfilillbar ist. Es wird daher wie in 2.2 ein
Ersatzproblem betrachtet. Statt des Zielfunktionals (2.3.1)

wird das Funktionai

(2:3.17) J(Satn y8a

o 7
c mnc):=||z(°)—A'(tf_tf)||2

verwendet und die Endbedingung (2.2.2) daflir fallen gelassen,
d.h. es wird der lineariserte Treffabstand als Zielfunkticnal

benutzt.
Aus den notwendigen Bedingungen filir ein optimales Strategie-

* *
tnc,6amnc) ([1],Isaacs(4]) folgen nun ganz analog

zu der Argumentation in Abschnitt 2.2 die Gleichungen (2.2.5)

und (2.2.6).
Flir das Strategiepaar gilt weiter die Min-Max-Eigenschaft der

paar (da

Hamiltonfunktion:

2.3.2 i, s
(2.3:2) H(samnc,aa

tnc)=mJ.n max . H(da aatnc)’

da fa mnc’
mnc tnc

wobei die Hamiltonfunktion H der Gleichung (2.2.4) geniigt.
Flir die optimalen Steuerungen folgt aus (2.3.2) im Zusammen-
hang mit (2.2.8)
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* ' T max
a) sa = - gign(A  (0)M_) -+ a
(2.3.3) mnc m mnc
e T max
b) datnc = sing (A (o)Mt) - G
beziehungsweise
T
x M 2 (o) p—
a) 8 e = T T * qmne
|M_X (o) |
m
(2.3.4) n
* Mtk(o) max
b) $8ine = 7 TTE " “tnc
[MA (o) |
Mit (2.2.10) ergibt sich analog zu Abschnitt 2.2:
MEA‘O) max
z(p) = z(p)=-(N(p,p)-N(u,p )M - a
(2.3.5) T
M~ A (o)
+(N (u,0) =N (1,p ) IM —p— a 2%
IM_A (o) |
m
sowie fir p = 0
T
M, A (o)
2(0) = z(p )= (~2=-N(n,p )M —i — T
u2 |M 2 (o) |
(2.3.6)
T
M X (o)
3 m max
+(——_N(wrp ))M
wz 0 mIMI?I}\(O)I mnc

Wie in Abschnitt 2.2

erhdlt man die Gleichungen (2.2.13),

{2.2.13%), (2.2.14), (2.2.158) and {2.2.16). Fidr das
Steuerungspaar folgt damit (vm>vt!)
* = . Q_n0 max _ - _max
(2.3.3") R) 88 me = +51gn(vm vtcos(em et))amnc = ¥ qnc
U B 0Oy max
b) éatnc = +51gn(vm cos(em et) vt)atnc

Es bleibt die Aufgabe, in (2.3.3')
stimmen. Man geht dazu

(2.2.6) und (2.3.1') ergeben:
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(2.3.7) TFsa. " L sa, . J=ilo) T(z(o)=As (t.~t%)) = O
U mnc’ tnc £ °f =
Wie in 2.2 erhdlt man
x ¥ ® .+ 1 iT, _ T
(2.3.8) J (Samncfﬁatnc)~ ]|AL]1 A z(io) = X(o) "z(o)
Mit (2.3.6) und (2.2.14) erhdlt man
* * * 4+ 1 T _
J (Samnc’6atnc)" [___If__’ﬁ Z(po)]
[1a=]] 2
T 5 I
M A~ |
(2.3.9) =g | max
_ (37 N(u,oo) e Bl
[[at] ]2
T A
- |M_A™ |
H(ZF Nlu,p ) —2— al2x
||A | 2

Gilt nun in einem O-Summen-Differentialspiel fiir das

optimale Strategiepaar p*, e*

I

p*
e*

£, (5%
£, (E%) mit ||g*¥]|]2 = 1,

wie in unserem Fall (siehe (2.3.7), (2.3.4)), so erhidlt man

wegen der Sattelpunktsbedingung flir zuldssige Steuerungen
P, €
J(p*¥,e) £ J(p*,e*) < J(p,e*):

J(P*:e*) = Tu | J(f (E¥) , fz(g))
3 =

Bezeichnet nun g(Z) =:p(f) die Steuerung, die bei festem &

J(p,fz(g)) minimiert, so folgt

J(p*,e*) = su J g (E) , fz(E)) = sup J(p(&), fz(E))
[E] ] 2=1 &l ]2=1

Wird weiter vorausgesetzt, daB p¥*, e* existieren und ein-

deutig bestimmt sind, so erhdlt man

J(p*,e*) = ?l pr £), fz(E))
2=
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In unserem Fall bedeutet dies (mit £*=X (0))

: T o)
' * * * = = -
(243.8") ik (samnc’aatnc |?u?| _% (z(o,E&) A(tf tf))
Ell,=
Bezeichne nun LT
s(po): = A z(po), so folgt aus (2.1.21),
(2.2.15), (2.2.16) nach einer einfachen Rechnung

iy 1
s (p )=l (ky (rp ) 82y, (£ ) Hky (uyp ) 8a 5 (£ ) T

o -0 1
(2.3.10) * (vpeos (e =0.)-v ) =[v o 80 (t )+=(ky(w,p )sa (t )+
k(0,0 )8a (£ ))] (Vv_-v, cos(62-0°))
G2 R m2 "' o m t m “t
Aus (2.3.8%), (2.3.9) und {(2.3.710} folgen flir i{e) und das
Steuerungspaar (daméc,6at;c):
_ 1 . &
(2.8.11]) A(0)= e T > smgn(S(po))- A
[1a™]]2
sowie
a) Gam;c = = sign(s(po)) . aﬁig
12.5,35
. . 0 _ O . max
b) Gatnc 51gn[s(p0) (vmcos(em @t) vt)] 3o

Ist es nun méglich z(o)—A-(tf—t;)=O zu erreichen, so kann
versucht werden, die Sattelpunktsbedingung fiir das Funtional
(2.3.1) und die Endbedingung z(o)-A(tf—t°)=O zu erfiillen.
Ganz analog zur obigen Argumentation und dem Vorgehen in 2.2
erhdlt man fiir z(o) in diesem Fall ebenfalls Gleichung (2.3.6).
Berlicksichtigt man die Aquivalenz der Gleichungen (2.3.3)

und (2.3.4) und setzt man (2.3.6) in die Endbedingung

z(o)—A(tf—t;)=O ein, so ergibt sich:
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p oy_r1 1

-(53 -N(u,0,)) sign(M{a(0))a

max

tnc] M

1
(2.3.12) —[vmpoaem(to)+ B(k1(“’°o)6amn(tc)

+ Ty tw,p ) bay (£ ))+(ZF - N(w,e))

max

+ sign(M1x(0))al?X]

nc m

Da nun fiir vm#vt Mm und Mt linear unabhdngig sind, kann

(2.3.12) nur in Ausnahmefillen erfiillt werden.
Deshalb wird vorgeschlagen, das optimale Strategiepaar
(8a_* ,da ) aus Gleichungen (2.3.3+) und (2.3.10) zu be-

mnc
stimmen.

*
tnc

Berechnet man nun zu jedem Zeitpunkt des tatsdchlichen Fluges
den Kollisionskurs und nach (2.3.3+.a) und (2.3.10) die
optimale Steuerung éam;c im linearisierten Modell, so er-
hdlt man eine Rilickkopplungssteuerung fiir das Ausgangsproblem.
Man beachte, daB zur Berechnung dieser Riickkopplungssteuerung
der Paramter p flir die Steuerungsdynamik des Zieles, sowie
aL, und a , zu jedem Zeitpunkt des Fluges bekannt sein
miissen. In Kapitel 3.2 wird sich allerdings zeigen, daB zu-
mindest die Wahl des Parameters u verhdltnismd&Big unkritisch
ist, wenn man nur Wert auf das "Treffen" legt, d.h. wenn man
x(tf) = y(tf) = 0 mdglichst gut erfiillen will.
Diese ganzen Probleme umgeht man, wenn man annimmt, daB die
Normalbeschleunigqung des Zieles keine "Dynamik" hat, d.h.
das Ziel kann seine Normalbeschleunigung jederzeit und ohne
Zeitverzug festlegen.
Eine Riickkopplungssteuerung bekommt man in diesem Fall aus
(2.3.3+) und (2.3.10), wenn man in (2.3.10) den Grenzliber-
gang u =+ « durchfihrt.
(2.3.10) erhdlt dann die Form

s(p )= ~[v_p 66 (t )+ —(k, (u,p )82 (t )

(2.3.13) o TR

1 0 0
+Ek2(m’po)5am2(to))](Vm—VtCOS(Gm"Bt)
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Die Riuckkopplungssteuerung (2.3.3+), (2.3.13) macht nun
allerdings gar keinen Gebrauch mehr von der Normalbeschleunigung
des Zeieles. Betrachtet man die Gleichungen (2.3.10) und
(2.3;13), so erkennt man, daf man zur Berechnung der in diesem
Abschnitt konstruierten Rilickkopplungssteuerungen nur die Zu-
standsgrdfen, einen Modellparameter p und den Kollisionskurs
kennen muf. Wegen (2.1.1)-(2.1.3) kann der Kollisionskurs

direkt aus den Zustandsgrdfen bestimmt werden. Bis auf den
Modellparameter u, der geschdtzt oder berechnet werden musf,
verwenden damit beide Rilickkopplungssteuerungen nur Zustands-

grofBen.
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3. Numerische Berechnuhgen

Im ersten Abschnitt dieses Paragraphen wird die numerische
Berechnung optimaler-, bzw. suboptimaler L&sungen des
Variationsproblems aus Paragraph 1 flir konstante Normalbe-
schleunigung des Ziels beschrieben. Dabei zwingen Probleme

mit der GréRenordnung der Schaltfunktion Ayo flir die
Steuerung dazu, von der Berechnung optimaler Flugbahnen abzu-
gehen und geeignete suboptimale Flugbahnen zu bestimmen.

Diese nominellen Trajektorien werden im zweiten Abschnitt dieses
Paragraphen benutzt, um die Giite der in Paragraph 2 kon-
struierten Rilickkopplungssteuerungen zu beurteilen. Glite-
kriterien sind dabei vor allem die Erfiillung der Endbedingungen
(1-1.58,b); d.5. x(tf) = y(tf) = O, aber auch der Grad der
Ubereinstimmung der Endzeit tf mit der der nominellen
Trajektorie.

Fiir alle numerischen Rechnungen wurden die Modellparameter
(1.1.6), (1.1.7), (1.1.8) und die Anfangswerte der Zustands-

gréfen (1.1.5.a)zugruhdegelegt. Weiter wurde tO = 0 gewdhlt.
Wegen et(o) = 7 und amn(o) = az(o) = Q0 geniligt es aus
Symmetriegriinden, nur ay < O zu berilicksichtigen.

Die Rechnungen wurden in FORTRAN IV auf einer CDC 175 des

LRZ in einfacher Genauigkeit ausgefiihrt.

3.1 Numerische Bestimmung optimaler- und suboptimaler Flug-
bahnen und Steuerungen fiir das Problem aus § 1

Es wird vorausgesetzt, daB die Normalbeschleunigdng ay,
des Ziels wdhrend der gesamten Flugzeit konstant ist. Bild
3.1 zeigt in Abhdngigkeit von der Normalbeschleunicung den
Bereich wvon em(o), in dem Flugbahnen berechnet wurden

(schraffiertes Gebiet).
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[rad]  84(0C) -

.33E+00

L22E+007}
.12E+00

b
L ITE-01f
|

.8BE-01}

.19E+00

Bild 3.1.1 : Bereich von 6_(o), in dem
L&sungen berechnet wurden

Dabei bedeuten:

6m : Wert von e (o),flir den entlang der ganzen .
_ max 2
Extremalen T +aInnc gilt
Eﬁ Wert von em(o), fiir den entlang der gesamten
_ _ _max _,
Extremalen B = B s gilt
sing = §
o Wert von em(o), fiir den die gesamte Extremale
singuldr ist, d.h. a =0
mnc

Um nun eine Extremale des optimalen Steueruhgsproblems aus
Paragraph 1 zu berechnen, muB das Randwertproblem (1.2.2) -
(1.2.6.b) geltst werden, wobei die Steuerung aus (1.2.9)
(auf Bang-Bang-Stilick) bzw. (1.2.17') ( auf singuldrem Bogen)
bestimmt wird. Die freie Endzeit te wird durch die Bedingung
(1.2.7) festgelegt.

Flir die numerische Berechnung wird das Randwertproblem durch

die Substitution
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[ T R t : = 1t t€fo,1]

auf das feste Intervall [o,1] transformiert. Damit erhdlt
man eine zusdtzliche "Zustandsgroge" tf, die der Differential-

gleichung geniligt:
- oL o= 4
(312} t==0 (L*) g = o )

Als Randsbedingung fir "tf“ hat man dann gerade Gleichung
(1a24%) 5
Um die GrdRenordnungen der in der Differentialgleichungen

auftretenden GréBen aneinander anzugleichen, wurden die

e max ;
Grzﬁen Xo Yo Voo vt, an’ 2n2’ tn’ ®mnc uné e mit
10 und die GroBen Ax’ ky' Aamn’ la2 mit 10 skaliert.

Das zu l&sende Randwertproblem kann nun als Mehrpunktrandwert-
problem mit Schaltbedingungen aufgefaft werden. Am Rand, d.h.

bei T = 0 bzw. 1 = 1, miissen dabei die Bedingungen (1.2.4),

(1.2.5), (1.2.6.b) und (1.2.7) erfillt werden. An den Punkten

Tgr an denen sich die Steuerung &ndert miissen als Schaltbe-

dingung die Gleichung

(3123} A_.(t_.)=0

erfiillt sein, die aus den Beziehungen (1.2.9) bzw. (1.2.11)
folgkt.

Dieses Mehrpunktrandwertproblem wurde numerisch mit der Mehr-
zielmethode geldst (Stoer, Bulirsch [6], Oberle [7]).

Fiir die Rechnung stand dazu die Fortran-Routine BDSCO zur
Verfliigung, die speziell auf diese Art von Randwertproblemen
zugeschnitten ist. Bei der Benutzung des Programms besteht

im allgemeinen das Problem, die Zahl der Schaltpunkte und die
Struktur der Steuerungen (Bang-Bang- oder singuldr) zu be-
stimmen. Flr die hier behandelte Fragestellung ldBt sich
dieses Problem folgendermaBen l&sen. Die einzelnen Extremalen
werden ausgehend wvon den Flugbahnen mit Om(o) = 6m bzw.
e_(o) = gm durch eine Homotopiekette mit Homotopieparameter

m

em(o) bestimmt. Dabei wird bei einem neuen Wert des Homotopie-

parameters als Startndherung fiir die Mehrzielmethode die Ex-
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tremale zum vorausgehenden Wert des Homotopieparameters ver-

wendet. Wegen (1.1.6), (1.1.7) und (1.1.15.a) sind nun die

Voraussetzungen fir den Satz 1.3.1 erfiillt. Nach diesem

Satz kann ein singul drer Extremalenbogen nicht mit endlich

vielen Schaltpunkten erreicht werden, in denen a
max max

zZwi n + a und - a -c T
wische U - wechsel

Deshalb wurde beim Homotopieverfahren davon ausgegangen,

mnc

daB eine reine Bang-Bang-Steuerung vorliegt. Um nun sicher-
zustellen, daB die jeweils angenommene Schaltstruktur richtig
ist, .muB nach jedem Homotopieschritt der Verlauf des Schalters
Aa2 kontrolliert werden. Immer wenn die Zahl der Nullstellen
von A_, nicht mit der Schaltpunktzahl Ubereinstimmt, miissen
entsprechend der Zahl der Nullstellen und dem Verlauf von

Aa2 Schaltpunkte hinzugefligt oder entfernt werden.
sing

: m

von "hinten", d.h. von der Endzeit her, Schaltpunkte hinzu-

In diesem speziéllen Fall zeigte es sich, daB mit em(o)+e

kommen. Fiir den Homotopiezweig, der von 5m ausgeht, zeigen
die Bilder 3.1.2 - 3.1.6 den Verlauf von em, a
A

a und

mn’ "m2

bei einer Extremale zu a = -2g mit 5 Schaltpunkten.

az2 tn

[rad] ©p
.22€E+00

. 14E+00

.S9E-01

. 22E~01

.10E+00

.18E+00

Bild 3.1.2 3 a, = -2, 5 Schaltpunkte
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-
sec

198.13p &

151.67

107,20}

. i 09
.40 .80 .80 v 1.00

Bild 3.1:3 3 By, & 5 2g , 5 Schaltpunkte

188,67

. . L A
"t'

-144.180.00 .20 .40 .80 . 80 ]47
-577.02}

1008.86¢

14‘»2.70l

Bild 3.1.4 : a,, = - 29 5 Schaltpunkte
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A40E-05¢
.31E-05
.21E-05}

.12E-05

j.QQE'OS i
|

e o T
i .96 1.00
. 73E-06
Bild 3.1.5 & a , = - 2g , 5 Schaltpunkte
36E-087
.21E-08}
.S51E-08¢}
— -~ T - T
] .96 .87 .98 89 1.00
.11E-08¢}
.26E-08 ¢
.42E-08"
Bild 3.1:6 ¢ A, = - 2g, 5 Schaltpunkte
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rad] ©p
L22E+00

. 14E+00 ¢

.58E-01 |

. 22E-01 060 ‘30 1 100

. 10E+00

. 18E+00

Bild 3.1.7 : a . = - 2g , suboptimal

107.59¢

83.32

v

19.05}
.~ . . . z T

D.00 .20 40 .80 .80 \/ 1.00
-25. 2118

Bild 3.1.8 : I 2g , suboptimal
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sec3 )

718.27¢

286,28

-145.710.00 .20 40 .80 .80 1.00
-§77.70¢

1009.69}

IH-I.EOL

Bild 3.1.9 : a, = -~ 2g , suboptimal

40E-057¢

1. 25E-05}

.11E-0S

.37E-06 .92 96 %60

.18€-05

.33€-05

Bild 3.1.70 : a, = - 2g , suboptimal
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In Bild 3.1.6 erkennt man, daf sich der Schalter ka2 bei

den letzten Schaltpunkten in einer Gr&Benordnung unterhalb
von 10_8 bewegt. Das liegt schon unterhalb der Genauigkeit
des Mehrzielverfahrens, die mit 1C)_7 eingestellt war. AuBer-
dem erkennt man, daf die GrdBenordnung des Schalters mit
wachsender Schaltpunktzahl rapiae abnimmt.

Aus Bild 3.1.2 und Bild 3.1.3 entnimmt man noch, dag8 mit
wachsender Schaltpunktzahl amn(t) gegen O und em(t) gegen
eine Konstante streben. Dieses filir die Extremalen typische
Verhalten wird verstandlich, wenn man (1.2.2) genauer be-
trachtet.

(1.2.2) stellt ein singular gest&rtes Differentialgleichungs-
system dar mit Stdrungsparameter %. Plir .o+ =, d.h. % + O

erhdlt man aus (1.2.2)

(3:1:.4) amh = B

Aus dem urspriinglich betrachteten Steuerungsproblem wird
damit im Grenzfall w + « ein Steuerungsproblem mit der
Steuerung _— d.h. die letzten beiden Gleichungen in (1.2.2)
entfallen. Man sieht nun leicht ein, daB optimale Steuerungen

flir dieses reduzierte Steuerungsproblem die folgende Form

haben:
! . . max
Bis zu einem Schaltpunkt t, gilt la__| = a ;
mn mnc
im Interwvall [t1,tf] gilt B @ 0, und es existiert nur

ein Schaltpunkt t1.

Die Folge einer solchen Steuerung ist, dasB ab t, eine "Gerade"
geflogen wird, d.h. B =0 und @m(r) = const.

Diese L&sung ist aber genau die sogenannte "&duBere L&sung”

des singuldr gestdrten Randwertproblems, von dem ausgegangen
wurde. Nach der Theorie der singuldr gestdrten Randwertprobleme
(0O'Malley [8]) erwartet man, daB sich die exakte L&sung des
hier behandelten Randwertproblems filir "kleines" (%) approxi-
mieren 1ldRt als Summe der "&duBeren" Ldsung (flir % = Q) und
von Randschichtkprrekturen bei t =0 und t = t1. Flir die
Randschichtkorrekturen erwartet man, dapf sie flir t.w > o,

bzw. (t—t1)'m + = gegen O streben, d.h. fiir "groBe" w und
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"groBe Zeit" t erhdlt man Bl &~ O und 0, & const.

Es zeigt sich nun, daBf man im Homotopieverfahren kaum noch
im Stande ist, Extremalen mit mehr als 5 Schaltpunkten zu
berechnen. Das liegt hauptsdchlich an der Gr&fenordnung von
Aaz bei den letzten Schaltpunkten.‘Deshalb wurde dazu lberge-
gangen, suboptimale L&sungen des Steuerungsproblems zu be-
rechnen. Mit Riicksicht auf das Konvergenzverhalten des
Mehrzielverfahrens und der obigen Betrachtung iliber die
singuldr gestérte Struktur des Randwertproblems, wurde eine
Steuerung mit 3 Schaltpunkten und folgender Schaltstruktur
gewdhlt:

- Bis zum 3. Schaltpunkt reine Bang-Bang-Steuerung, d.h.

| | = ghax
mnc mnc
- Ab dem 3. Schaltpunkt a =0

mne

Als Schaltbedingung wurde weiterhin (3.1.3) verwendet. Die

Bilder 3.1.7 - 3.1.10 zeigen em, a a

mn’ "2
so berechnete suboptimale Flugbahn zum selben Flugbahnwinkel

und Aa2 fiir die

em(o), zu dem auch die exakte Losung aus Bild 3.1.2 - 3.1.6

berechnet wurde.
Der relative Fehler im Zielfunktiocnal tf ist bei dieser
suboptimalen Flugbahn kleiner als 10-9. Tests an Extremalen

mit weniger Schaltpunkten bestdtigen filir die relativen Fehler
der suboptimalen Zielfunktionale eine Gr&Benordnung von 10—8.
Dabei zeigt sich eine Tendenz zu besserer Genauigkeit, wenn
sing
m

nach der obigen Betrachtung iiber die Ldsung dieses singuléir

Bm(o) gegen 0 strebt. Dieses Verhalten erwartet man auch
gestdrten Randwertproblems. Vergleicht man die Bilder 3.1.2 -
3.1.6 mit den Bildern 3.1.7 - 3.1.10, so erkennt man die recht
gute ﬁbereinstimmung von 6_(t) in beiden Fdlleb. Diese Uber-
einstimmung ist typisch fir alle suboptimalen L&sungen und
schldgt sich natiirlich auch ih einer exzellenten Uberein-
stimmung von x(t) und y(t) zwischen optimaler und sub-
optimaler L&sung nieder.

Die gr&Bten Abweichungen beider LOsungstypen ergeben sich

naturgemdf in a a und ka2'

mn’
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Den typischen tatsdchlichen Flugbahnverlauf in der Flugebene
zeigt Bild 3.1.11 fir em(o) = 0; a . = - 2g. Dabei startet
das Ziel im Punkt (2000,0) und der verfolgende Flugkdrper

im Ursprung des Koordinatensystems.

[m] y

ISB.38(

i26.69¢

95.02+

63.35¢

31.67¢

0.006—e &= X
0.00 4C0.00 800.00 - 1200.00 1600.00 2000.00

[m]

Bild 3.1.11 : Flugbahnverlauf in der
Flugebene

Die Flugbahnkurven der beiden FlugkOrper sind in gleichen

Zeitabstdnden markiert , um den zeitlichen Verlauf des Fluges

zu verdeutlichen.
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3.2 Numerische Berechnung von Flugbahnen unter Verwendung der

in Kapitel 2 konstruierten Riickkopplungssteuerungen

Flir die Berechnung der Flugbahnen mit den Riickkopplungs-
steuerungen wurden folgende zusdtzlichen Annahmen gemacht:

Al: Sidmtliche bendtigten Zustandsgrbfen sind jederzeit

exakt bestimmbar.
A2: Die Bestimmung der Zusﬁandsgraﬁen bendtigt keine Zeit.

A3: Die Berechnung der Rickkcpplungssteuerung bendtigt keine
Zeit.

A4: Die Rﬁckkoéplungssteuerung wird kontinuierlich bestimmt,
d.h. zu jedem Zeitpunkt wdhrend des Fluges wird die

Steuerung bestimmt.

Mit diesen Annahmen lassen sich die Flugbahnen bei Verwendung
der Riickkopplungssteuerung durch einfache Integration der
Bewegungsgleichungen (2.1.5) berechnen. Es werden dabei die
Gleichungen (2.1.5) benutzt, da spdter zur Beurteilung der
Riickkopplungssteuerung auch"ausweichende" Zielbewegungen be-
rlicksichtigt werden, d.h. spdter wird die Voraussetzungen

Boy = const. fallengelassen. Bei der Integration der Be-
wegungsgleichungen filhrt allerdings die Voraussetzung A4

zu erheblichen numerischen Schwierigkeiten.

Sdamtliche Rickkopplungssteuerungen &dndern ihren Wert nach
Konstruktion nur unstetig. Das fihrt zu unstetigen Anderungen
in den rechten Seiten der Bewegungsgleichungen. {iber solche
"Unstetigkeitsstellen" in den Bewegungsgleichungen darf aber
nicht einfach hinwegintegriert werden, da sonst sofort die
Integrationsgenauigkeit leiden wiirde und auBerdem die Rechen-
zeit fiir die Integration einer Flugbahn stark anstiege.

Will man nun A4 erfilillen, so ist es deshalb nbtig, die Punkte,
in denen sich die Steuerung &dndert, numerisch zu bestimmen.
und in diesen Punkten die Integration neu zu starten.

In diesem speziellen Problem ist dieser Weg aber nicht
praktikabel, da sich bei Rechnungen gezeigt hat, daB die

70



Unstetigkeitspunkte der Steuerung sich filir eine groBe Zahl
von Flugbahnen hdufen, oder doch so dicht liegen, das

das Integrationsintervall durch dieses Vorgehen in extrem
viele Teilintervalle unterteilt wird (siehe z.B. Bild 3.2.4).
Es ist daher nicht mdglich, die Annahme A4 genau zu erfillen.
Stattdessen wird folgehdermaﬁen vorgegangen:

Zu Beginn der Integration wird die Flugzeit geschdtzt. Zu
dieser Schdtzung wird noch ein Sicherheitsbetrag von 1/4 der
Schdtzung hinzugefiligt und das so erhaltene Zeitiﬁtervall

in 200 gleichgrofe Intervalle unterteilt. Bei der Berechnung
wird nun von Teilintervall zu Teilinterwvall integriert.

Um A4 mSglichst "gut" zu erfiillen, wird fir die Integration
ein sogenannter "offener" Integratér verwendet, der nach
jedem einzelnen Integrationsschritt ins aufrufende Programm
zuriickkehrt.

Nach jedem solchen Integrationsschritt wird jetzt die
Steuerung neu aus dem jewelils benutzten Rickkopplungsgesetz
berechnet und flir den ndchsten Integrationsschritt konstant
gehalten. Die Schrittweitensteuerung des Integrators bleibt
dabei unangetastet, da allein schon die vorgenommene Intervall-
einteilung die hdufige Beétimmung der Steuerung garantiert.
Die Verwendung des offenen Integrators bietet zusdtzlich die
Mo6glichkeit, die Endzeit tf des Fluges zu bestimmen. Es ist
so mdglich zu kontrollieren, wie gut die Endbedingungen

0 = x(tf) = y(tf) (in relativen Koordinaten) erfiillt sind,
und inwieweit die Rilickkopplungssteuerung die Endzeit tat-
sdchlich minimiert.

Als Endzeit tf wurde dann die Zeit t verwendet, zu der der
Abstand r(t) der beiden Flughkorper M und T sein erstes
Minimum annimmt.

Zur Abklirzung seien flir die Darstellung der Resultate der

Rechnungen noch folgende Bezeichnungen eingefiihrt.

o bezeichnet die nominelle L&sung nach 3.1

I bezeichnet die Rilickkopplungssteuerung nach Gleichung
(2.2.77) und (2.2.19)
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IT bezeichnet die Rilickkopplungssteuerung nach Gleichung
(2.3.3%a) und (2.3.10)

III bezeichnet die Rﬁckkopﬁlungssteﬁerung nach Gleichung
(2.3.37a) und (2.3.13)

Fir die Durchfihrung der numerischen Rechnungen wurde als
Integrator ein Runge-Kutta-Verfahren der Ordnung 7 gewdhlt.
Die Integrationsgenauigkeit wurde mit 10—8 festgesetzt und
fiir den Modellparameter p in Gleichung (2.1.5) und in
(2.3.10) wurde 10L- gewshlt. Damit gilt u=w, d.h. beide
Flugkdrper haben identische Modellparameter bezliglich der
Dynamik der Normalbeschleunigung.

Als erstes wurden die Rilickkoppplungssteuerungen mit den
entsprechend Abschnitt 3.1 berechneten suboptimalen Steuerungen
verglichen. Das bedeutet, daB zundchst die Normalbeschleuni-
gung des Zieles konstant ist, d.h. a,, = O. Besonderes
Augenmerk liegt dabei auf der Einhaltung der "Trefferbe-
dingung" x(tf) = y(tf) = 0, sowie auf dem relativen

Fehler in der Endzeit te im Vergleich zu den suboptimalen
Losungen.

Tabelle 3.2.1 gibt fir die 3 Rlckkoppplungssteuerungen an,
in welcher GroRenordnung sich der Fehler At in der Endzeit
und Ar im Abstand der beiden Flugkdrper zur Endzeit in Bezug
auf die nominelle Trajektorie bewegt.

Bemerkenswert ist, daB der Fehler im Abstand Ar bei festem
ain flir alle Flugbahpwinkel Om(o), die in Bild 3.71.1 im
schraffierten Bereich liegen, die gleiche GrdRBenordnung
behdlt. Fiir Om(o) = 5m bzw. em(o) = ém reproduzieren
sogar alle Riickkopplungssteuerungen die exakte L&sung.

Der Tabelle entnimmt man, daB speziell filir grdBere Normal-
beschleunigungen des Ziels die Rﬁckkopplungssteuerung nach
ITI duetlich schlechtere Werte fiir den "Trefffehler" Ar
liefert als Steuerungen I und II. Das ist aber nicht besonders
Uberraschend, wénn man bedenkt, daf III keine Information

iiber die Normalbeschleunigung des Ziels verwendet.
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Rickkopplungssteuerung aus

T II III
8y = 729
At < 107° < 1074 < 2¢10°%
Ar < 10_4 m < 10_4 m < 10 ' m
%tn ~ -89
At < 1072 < 5-10'4 < 241073
Ar < 10—4 m < 10”~% w < 1m

Tabelle 3.2.1 : Relative Fehler bzgl. nominelle
Trajektorie bei At, absolute
Fehler bzgl. Steuerung O bei Ar

Um die Ergebnisse in Tabelle 3.2.1 besser zu bewerten und
zu verstehen, vefgleicht man die Flugbahnen, die mit den
Riickkopplungssteuerungen berechnet wurden, mit denen der
entsprechenden nominellen Trajektorien. Als typisches Bei-
spiel dienen die Flugbahnen, die in Bild 3.2.1(0) bis
3.2.6(III) dargestellt sind. _

Fir die Flugbahnen ist em(o) = 0 und a, .= -8g. Die Bilder
3.2.1(0) bis 3.2.1(III) zeigen die Flugbahnkurven der bei-
den FlugkSrper M und T in der Flugebene. Um den zeitlichen
Verlauf der Flugbahnen sichtbar zu machen, wurden die Bahn-
kurven beider Flugk&rper in gleichen Zeitabstdnden markiert.
In den Bildern 3.2.2(I) bis 3.2.6(III) werden der Flugbahn-

winkel 0, die Normalbeschleunigung a deren Ableitung

'
am2’ sowie der Sichtlinienwinkel o] ungndessen Ableitung 5
entlang der mit den Rickkopplungssteuerungen I, II und IIT
berechneten Flugbahnen mit den entsprechenden Gr&Sen auf der
nominellen Trajektorie verglichen;

Die Knicke in den Kurven von 2o rihren dabei daher, dap fiir
die Zeichnung nur endlich viele Stilitzpunkte ausgewertet

wurden und dafi liberdies zwischen diesen Stilitzpunkten linear
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interpoliert wird. Die Stiitzpunkte liegen dabei weniger als
2/100 sec auseinander. Man erkennt somit, daB die Steuerung

in den Bereichen, wo diese Knicke gehduft auftreten, sehr
oft "umgeschaltet" wird.

126.69¢
895.02¢
63.957

31 .67}

0.0060—% =
0.0 400.00 800.00 iz0c.o0 16C0.00 2000.00

Tl
[n]

Bild 3.2.1.(0) : Flugkurven auf nomineller Steuerundga
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Bild 3.2.1(I) : Flugkurven mit Steuerung I
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Bild 3.2.1(IT) = Flugk?rven mit Steuerung II

(n=10§ec)
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Bild 3.2.1(III) : Flugkurven mit Steuerung III
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Bild 3.2.2(I) : Vergleich von 0 : Steuerung I
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Bild 3.2.2 (III) : Vergleich von @m: Steuerung III
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Bild 3.2.3 (II) : Vergleich von a__: Steuerung II
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Bild 3.2.4 (III) : Vergleich von a_,: Steuerung III
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Die Kurven fiir die Steuerunc III bestd@tigen noch einmal

das relativ schlechte Abschneiden dieser Steuerung. Im Gegen-
satz dazu erkennt man fiir die Steuerung I eine hervorragende
Ubereinstimmung der Kurven mit denen der nominellen Steuerung.

Lediglich die Kurven fiir a__, a 5 und ¢ weichen etwas

stdrker wvon den nominellenmgurVZn ab. Dagegen kann die Flug-
bahnkurve des Flugkdrpers M bei Steuerung I praktisch nicht
von der nominellen Kurve unterschieden werden. Insgesamt

sind nach diesen Kurvenverldufen die sehr cuten Fehlerwerte

fir die Steuerung I verstdndlich.

Etwas anders sieht es da filir die Steuerung II aus. Das
schlechtere Einhalten der nominellen Endzeit als bei
Steuerung I wird verstdndlich durch die deutlich sichtbare
"Durchbiegung" der Flugbahn von M in Bild 3.2.1 (II).

Diese Durchbiegung der Flugbahn kommt daher, daf die
Normalbeschleunigung des Flugkdrpers M an sich auf eine
Konstante von etwas unter 8g einpendelt. Ganz allgemein
hat die Steuerung II die Tendenz, gegen Ende des Fluges die
Normalbeschleunigung ungefdhr aﬁf den Wért der Normalbe-
schleunigung des Zieles einzustellen.

Eine gewissse Erkldrung daflir liefert die Beobachtung,

daBl der Sichtlinienwinkel o von der Steuerung II bei l&ngeren
Flugzeiten praktisch konstant gehalten wird. Entsprechend
wird ¢ fiir l&ngere Flugzeiten praktisch zu O gemacht.

=0 ist aber das Charakteristikum fiir den Kollisionskurs.
Man kann also sagen, daB die Steuerung II danach strebt,

Kollisionskurs einzustellen und dann zu halten.

a
tn
die guten "Treff-Abstdnde" aus Tabelle 3.2.1 erzielt.

Durch die Berilicksichtigunc wvon A n und = a,., werden
Das Verhalten der Steuerung II, - Einstellen des Kollisions-
kurses -, hat seine Ursache in der Wahl des Modellparameters
H zZu u = 10—1— = w. Es zeigt sich ndmlich, daB fir die

Stguerung II,Sigdoch_mit U= 1;&6, fast die gleichen Er-
gebnisse wie flir Steuerung I erzielt werden. Zur Verdeut-
lichung dienen hierzu die Bilder 3.2.7 und 3.2.8, die den
Flugbahnwinkel O, und die Normalbeschleunigung ann im Ver-

gleich zur nominellen Trajektorie zeigen. Es gilt wieder
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em(O) = 0 und By -8g. Anders als in der vorausgehenden
1

Bildserie ist diesmal aber u

Il
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Bild 3.2.8 : Vergleich von an’ Steuerunc II (p=1—7)
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Die Fehler flir At wund Ar (analog zu Tabelle 3.2.1) be-

zliglich der nominellen Steuerung liegen wie bei Steuerung I

in der GrdRenordnung von At < 107° , Ar < 1074 m.

Als ndchstes wurde die Annahme der konstanten Querbe-
schleunigung fallengelassen. Es wurde dabei das FlugkOrper-
modell (2.1.5) zurgrundegelegt. Der Modellparameter. u

wurde als p = 1O§é3 = w gewdhlt, d.h. die Dynamik des
Ziels ist genauso "schnell" wie die des verfolgenden Flug-
kédrpers (deshalb wurde in der Untersuchung bei konstantem
a u = 10 beli Steuerunag II gewdhlt!).

tn

Fir - die Steuerung des Ziels, wurde folgende einfache

Struktur angenommen:

- atnc ist stlickweise konstant
- Jatnc[ - |atnc(o)|
= B wird einmal wdhrend der Flugzeit umgeschaltet

zum Zeitpunkt £y

Diese einfache Struktur der Steuerung des Ziels erlaubt nun
schon eine recht gute Abschédtzung des Verhaltehs der Rilck-
kopplungssteuerungen bei Anderung der Querbeschleunigung

des Ziels. Dabei wird durch die Dynamik der Normalbeschleuni-
gung ein einigermafen realistisches Verhalten des Ziels er-
reicht.

Da die Steuerung III schon flir konstante Normalbeschleunicung
des Ziels ziemlich schlechte Werte lieferte, wurden hier

nur die Steuerungen I und II getestet. Nominelle Steuerungen
und Flugbahnen standen fiir diesen Test nicht zur Verfiligung.
Daher wurde zur Bewertung der Riickkopplungssteueruncen
hauptsdchlich der Abstand Ar des Ziels T vom Flugkdrper M
benutzt. Generell ist fiir beide Steuerungen (I, II) und
Schaltzeitpunkte t.I < 1,68ec der Treff-Fehler Ar Kkleiner
als 10 °m; typisch sind Werte um oder unter 10 ‘m. Diese

Fehler gelten fir alle Werte von zwischen 2g und 8g,

!

| 2¢ el
sowie flir alle Werte von em(o), die in Bild 3.1.1 schraffiert
markeirt sind. Fiir Schaltzeiten ilber 1,6sec steigt bei

Steuerung I der Treff-Fehler bis in eine GrdRenordnung von

86



o m. Steuerung II behilt dagegen seine Treffgenauigkeit

10
von weniger als ‘10—3 m. Das Ansteigen des Treff-Fehlers bei
Steuerung I liegt daran, daf Steuerung I wieder die Tendenz
zeigt, eine Gerade zu steuern. Dadurch reicht die Manbvrier-
fdhickeit des FlugkOrpers M nicht mehr aus, die Vorhalte-
fehler, die bei sehr spdtem Schaltpunkt t, des Ziels auf-
treten, vollstdndig auszuregeln. Bild 3.2.9 (I) bis 3.2.16
zelgen flir beide Steuerungen den Verlauf der Flugbahnen,

der Normalbeschleunigung a von a_, und a zu den

mn’ tn

Schaltzeiten von a, t1 = 0,8sec und t1=1,63ec.

nc’

- Y

80.73¢
64.58¢}
48 447}

32.297¢

0.00& . .
0.00 400.00 800.00 1200.00 1600.00 2000.00

[=]

Bild 3.2.9 (I) : Flugbahnkurve mit Steuerung I;
t, = 0,8sec
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&4 v
76.88¢
B1.51}

46.13}

30.75¢

0.00 400.00 800.00 1200.00 1600.00 2000.00
(]

Bild 3.2.9 (II) : Flugbahnkurve mit Steuerung II;

t1 = 0,8sec u=10—l—
sec

112.92¢}

36.84¢} N

0.00 .40 2.01

-39.23}

=1 155 31

=91 , 38

Bild 3.2.10 (I)

a_, mit Steuerung I; t1=O,85ec
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66.00¢

27 .48} t

-49 .56

-88.08"

Bild 3:2.7Q (IL) = an mit Steuerung II; t1=O,85ec

m |

SecC | m2

721.537¢
405.77¢

90.02

0.00 Es .80 | 1.61 Vz.m
-225.74} .
Lsec{f

-541.50¢}

-857.26+

Bild 3.2.11 (I} : a bei Steuerung I; t,=0,8sec

ma 1
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=
\:sec5 ano

721.53¢
466.77}
212.00
t
. D " A A\JAVJ\‘A i P\A I A .
~42.76% o0 \LXG/VJ¥QAA .80 B et U WAC-°‘
[sec]
-297.52}
-552.29!

Bild 3.2.11 {II) =3 a o bei Steuerung II: t1=0,8$ec

1
m i]'a
» t
[sec2 =

o = 1:sec
47 .06}

0.00 .40 .80 1.21 1 .81 2.0

[sec]

-47.07¢

-78.45

Bild 3+2.12 : & bei t

- 1 = 0,8sec
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152.72¢

122,18}

91.63¢

61.09¢

30.54¢}

0.00 400.00 800.00 1200.00 1600.00 2000.00

\ [=]

Bild 3.2.13 (I) : Flugbahnkurve mit Steuerung I;
t1 = 1,6sec

[m] ¥
152.83
122.26¢
91.70¢
Bl VaE
30.57¢}
.4
0.000—& —~— - * .
0.00 400.00 800.00 1200.00 1600.00 2000.00

fm]

Bild 3.2.13 (II) : Flugbahnkurven bei Steuerung II;
1

t1=1,65ec “=1O§€E
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2
sec amnn
127.28}
65.57}
3 t
3.86} .
0.00 41 82 1,22 N\63 2.04
-57 .85} ) [:seé]
-119.57¢L

Bild 3.2.14 (I) 2 a mit Steuerung I; t1=1,65ec

mn

sec-_ amn

104.52¢
69.04¢

3357 F

0.00 L4 .82 )« 22 1.63 2.04

[sec]

-37.38¢}

=72:85%

Bild 3.2.74 (II} : & mit Steuerung II; t1=1,65ec



=

{83

721

434,

i47.

-426.

=713,

Bild 3.2.15

=
sec:3 a11:12

721.53¢

476.98¢

232.43

53.F

53

.48

48}

igt

a

m2
e s
AAABR V
.00 " .22 1.63 \2.04
[sec]

(I) : a

m2 mit Steuerung I; t1=1,ﬁsec

-12.12F ‘ o ' '
0.00 \/lew : ; 1.63 2.04

-256.67

-501,22¢%

Blld 3.2.758

(II) = a., mit Steuerung II; t,=1,6sec

- 1
o= sec
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se02 8+n

68. 14
38.82}
g.50} t
0.00 41 .82 1.22 1.6 2.04
-19.82
[sed
-49.13}
-78.45

Blld 3:2.16 : L bei ty = 1,6 sec

Auffallend ist, daB Steuerung II wieder dazu neigt,
Kollisionskurs einzustellen und zu halten. Das Ergebnis

ist, daRn an ungefdhr auf den Wert von a gesteuert wird.

Es sei noch bemerkt, daBf die Wahl des Dyizmikparameters

u = 10;%3 bei der Berechnung der Riickkopplungssteuerung II
auch dann dieselben guten Treff-Fehler bietet, wenn die tat-
sdchliche Dynamik des Ziels "langsamer" ist, d.h. u tat-
sdchlich kleiner ist.

AuBerdem reagiert Steuerung II etwas schneller auf Anderungen
von a_ wie in Bildern 3.2.15 (I) und (II) mit etwas Miihe
zu erkennen ist. Dieser Effekt verstdrkt sich noch, wenn

u éur Berechnung der Steuerung kleiner gewdhlt wird

(siehe Gleichung (2.2.19) und (2.3.10)!).

Ganz anders sieht das Ergebnis aus, wenn das Ziel eine
erheblich "schnellere" Dynamik besitzt als der FlugkOrper M,
d.h. p >> w. Als Beispiel soll hier der Grenzfall up-=w
dienen, d.h. das Ziel kann seine Normalbeschleunigung augen-

blicklich wihlen. Es ist dann z.B.: fiir |atn|= 8g bei
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einem entsprechenden Flugbahnwinkel Om(o) méglich, durch
"geschickte" Strategie des Ziels, Endabstdnde zur Zeit te
von mehreren Metern zu erzielen.

In den Bildern 3.2.17 (I) bis 3.2.19 (II) sind die Flugbahn-
kurven, &n und Y fir Steuerung I und Steuerung II bei
einem Beipiel fiir |ath=8g dargestellt. Bei diesen Bei-
spielen wird atn immer dann umgeschaltet, wenn sich die
Steuerung _— die nach Vorschrift I oder II berechnet

wird, &dndert. Om(o) ist dabeli beide Male -0,06 rad.

l_m] ¥ '

81.127
62.42¢
43.72¢ T
25.01}
6.31 !g
G 3
0 . 400, 800.00 1200.00 1600.00 2000.00
-12.40 ' n
[n]
Bild 3.2.17 (I) : Flugbahnkurven mit Steuerung I,
(atn schaltet, wenn amncschaltet);
p>e2
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69.36¢

36.66} &h

]

0 |0 40C C 800 00 1200.00 160C.00 2000.00

-i2.40- Eﬂ

Blild 3.2.17 (I1) & Flugbahnkurvén mit Steuerung II;
geschdtztes u=10§%6; tatsdchlich:

schaltet, wenn a schaltet)

ure  (a
mnc

T
[.m ]

seczi amn

195.94
117.54}

39..1.5}

ct

-117.647}

-196.04"

Bild 3.2.18 (I) a ., aus Steuerung I; p-w

(atn schaltet, wenn - —_— schaltet)
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-ii4.

-i8i

m
secC

78.

47 .

-47

0.00 40 80 P21
-37.3i ¢t
59t
.87t
Bild 3.2.18 (II) a . aus Steuerung II, geschidtztes
e 1 G
p~10§€6, tatsdchlich u- (atn
schaltet, wenn a e schaltet)
2 a .
tn
ne
07t
.69¢ ¥
0.00 .40 .8 1.21 i.Bl 2.01
.69} _
[sed]
07t
45

=78

Bild 3.2.19 (I)

a

a

tn’

mnc
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schaltet flir Steuerung I, p-«



[ =
2
sec
sec ay,
78.45
47 .07
iS.62¢ £
0.00 40 80 i.2i 1.6i 2.04
=4 5. 63
[sec]
—L7.C:/"
~78.45
Bild 3.2.19 (II) - a ,r Wenn a, . geschaltet wird, so-
bald an schaltet fiir Steuerung II,

c
bei geschdtztem u=1O§%E, tatsdchli-

chem p-«

Bei den abgebildeten Beispielen liegt der Treff-Fehler bei
Steuerung I bei etwas {ilber 10 m, bei Steuerung II, bei etwa
2 m. Dieser groBe Unterschied gilt allerdings nicht bei
allen Start-Flugbahnwinkeln Om(o). Aber generell sind die
Treffabstdnde flir diese Strategie von T bei Steuerung II
etwas besser als bei Steuerung I. Es l&dBt sich daraus
schlieBen, daB die Steuerung II etwas robuster als Steuerung I
ist. Dennoch sind beide Steuerungen im Grenzfall p-+® unbe-
friedigend.

Dieses schlechte Ergebnis fiir p+= spricht aber nicht gegen
die Steuerungen. Es ist ndmlich in der Praxis unmdglich,
diesen Grenzfall flir das Ziel T zu realisieren. Man wird
sogar normalerweise davon ausgehen k&nnen, daBf u<w ist,
d.h. die Dynamik der Normalbeschleunigung des Ziels ist

"langsamer" als die des Flugkdrpers M.
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Zusammenfassend hat man mit Steuerung I und II zwei Rlick-
kopplungssteuerungen, die, bei einigermafien realistischen
Annahmen flir das Ziel, Treffabsstdnde unter 1 mm ermdglichen.
Bei direktem Vergleich mit den nominellen LOsungen nach
Abschnitt 3.1. ergeben sich Fehler in der Treffzeit von weniger
als 5-10%
hat.

Beide Steuerungen sind robust genug, ein unvorhersehbares

, wobei die Steuerung I einen deutlichen Vorteil

Flugverhalteh des Ziels, d.h. an ist nicht konstant, so-
weit auszusteuern, daf immer noch Treffabstdnde in der N&he
von 1 mm erreicht werden. Dabei ist es unmdglich, allein

vom Treffabstand zur Zeit tf eine der beiden Steuerungen der
anderen vorzuziehen. Das ist besonders erstaunlich, da

S a

m’ “t’ “mn
und a,, nur noch die Normalbeschleunigung des Ziels B

verwendet. Dagegen bendtigt Steuerung II zusdtzlich zu a

Steuerung I zusdtzlich zu den Zustdnden x, y, ©

tn
noch a = a und eine Schidtzung des Modellparameters u.

t2 tn
Diese guten Ergebnisse rechtfertigeh im Nachhinein die
Linearisierung der Flugbahnen um den Kollisishskiurs und
auch die Annahme der konstanten Normalbeschleunigqung des
Ziels, die bei der Konstruktion der Steuerung I verwendet
wurde.
Erheblich schlechter schneidet dagegen die Steuerung IIT
ab. Das darf jedoch nicht verwundern, da sie keinerlei
Information liber die Normalbkeschleunigung des Ziels oder
deren dynamische Struktur macht. Man sollte aber dennoch
immer im Auge behalten, daB diese Steuerungen nur in der
"Nihe" des Kollisionskurses gelten kSnnen. Das liegt daran,
daB bei ihrer Konstruktion um eben diesen Kollisionskurs
linearisiert wird und die Linearisierung nur dann brauchbare
Ndherungen fiir die tatsdchliche Flugbahn liefert, wenn man
sich nahe beim Kollisionskurs befindet.
Eine genauere Betrachtung der Herleitung der Rilickkopplungs-
steuerungen in den Abschnitten 2.2.und 2.3 zeigt weiter,
daB diese Steuerungen nur fiir "kurze" Flugzeiten gliltig sein
kBnnen. Das ergibt sich aus der Tatsache, daB Gleichung

(2.3.7+) bzw. (2.3.3+a) die Steuerung fir die ganze Flugzeit
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max
uf + a
konstant auf + e

setzen. Fir ldngere Flugzeiten fiihrt
das aber zu kreisfdrmigen Flugbahnen, die in keiner Weise

die Realitdt widerspiegeln kOnnen.
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