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F-16 HAVA ARACININ DOGRUSAL OLMAYAN DINAMIK TERSLEME
TABANLI DAYANIKLI KONTROL YONTEMLERI iLE KONTROLU

OZET

Ucus kontrol sistemleri, ugagin giivenli bir sekilde u¢masini sagladigindan bir hava
aracinin en 6nemli parcalarindan biridir. Wright Kardegler’in ucagi ile birlikte ugus
kontrol alanindaki gelismeler baslamis, ugus kontrol sistemlerinin ugus performansini
tyilestirme konusunda 6nemli bir etkiye sahip olmasi ucus kontrol sistemlerinin hizla
gelismesine yol acmustir. 11k ugus kontrol sistemleri mekanik veya hidro-mekanik
sistemlerden olusurken, ucaklar gelistik¢e elektrik motorlari, dijital bilgisayarlar veya
fiber optik kablolarin kullanimina ge¢ilmistir.

1990’1lardan Once, sabit kanatli ucaklarin ugus kontrol sistemlerinin biiyiik cogunlugu
klasik ve dogrusal kontrol yontemleri ile gelistirilmekteydi. Dogrusal kontrol
yontemleri, ucgus zarfinin bir bolgesinde elde edilen dogrusal bir model icin
tasarlanmaktadir. Tiim ugus zarfinda gecerli bir kontrolor elde etmek icin ise, ugus zarfi
parcalara boliinerek zarfin her bir pargasi i¢in ayr1 ayr1 dogrusal kontrolorler tasarlanir,
ardindan da bu dogrusal kontrolorlerin enterpolasyonuyla kazang cizelgeleri elde edilir.
Kazan¢ ayarlama (gain scheduling) yontemi dogrusal olmayan sistemlere dogrusal
kontrolor tasarlamada oldukg¢a yaygin olsa da, kontroloriin basarisi tasarlandig: alanin
disinda garanti edilememektedir.  Ayrica, pratikte karsilagilan dogrusal olmama
durumlar1 veya belirsizlikler gibi sebepler de performans diisiisiine neden olmaktadir.

Klasik yontemler, ugus kontrol sistemlerinde uzun yillar boyunca kullanilmis ve
basarili sonuglar vermis olsa da, kazan¢ ayarlama yonteminin maliyetli olmas1 ve
performansinin siirli olmasi nedeniyle, kazan¢ ayarlama prosediiriinden ka¢inmak
icin, son yillarda dogrusal olmayan kontrol yapilari iizerine ¢aligmalar yapilmigtir.
Bu yapilar, ucus zarfinin cok daha genis bir bolgesinde gegerli olmalarimi1 saglayan
dogrusal olmayan denklemleri kullanirlar. Ozellikle yiiksek performansh ve yiiksek
manevra kabiliyetli hava araclar icin dogrusal olmayan kontrol yontemleri modeli
ve dogrusal olmama durumlarim1 daha iyi temsil etmektedirler. Dogrusal olmayan
kontrol yaklasimlarina, dogrusal olmayan dinamik tersleme (NDI: Nonlinear Dynamic
Inversion), kayan kipli kontrol (SMC: Sliding Mode Control), geri adimlamal1 kontrol
(BSC: Back Stepping Control), sinir aglar1 (NN: Neural Networks) ve bulanik mantik
(FL: Fuzzy Logic) kontrolii ornek verilebilir.

Bu tez calismasinda, F-16 hava araci i¢in tim ucgus zarfinda gecerli olan
dogrusal olmayan dinamik tersleme tabanli dayanikli kontrol sistemleri gelistirilmesi
amaclanmistir. Bu amag dogrultusunda F-16 hava aracinin dogrusal olmayan benzetim
modeli Simulink ortaminda olusturulmus, ardindan ugus kontrol uygulamalarinda
popiiler bir yontem olan dogrusal olmayan dinamik tersleme, artirimli dogrusal
olmayan dinamik tersleme ve dayanikli bir kontrol yontemi olan kayan kipli kontrol
algoritmalar1 kullanilarak hava araci i¢in farkl kontrol sistemleri gelistirilmistir.
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Birinci boliimde, ucusun kisa bir tarihgesi verilmis ve Wrigth kardesler’den giiniimiize
kadar uzanan ucus kontrol gelismelerinden bahsedilmistir. Ardindan, ucus kontrol
sistemleri, dogrusal olmayan dinamik tersleme, artirimli dogrusal olmayan dinamik
tersleme ve kayan kipli kontrol yontemleri ile ilgili literatiir 6zeti sunulmustur.
Yontemlerin dayanikliligi, havacilik alanindaki uygulamalar1 ve farkli kontrol
yontemleri ile birlikte kullanimlari ile ilgili ¢calismalara yer verilmistir.

Ikinci boliimde, F-16 hava aracit hakkinda ozet bir bilgi paylasiimis, sonrasinda
hava arac1 eksen sistemleri aciklanmistir.  Diinya, govde, kararlilik ve riizgar
eksen sistemleri tanitilmig, ardindan da eksen sistemleri arasindaki doniisiimler,
hava arac1 modellemeye baslamadan Once temel bilgi olmas1 amaciyla verilmistir.
Sonrasinda, MATLAB/Simulink ortaminda dogrusal olmayan F-16 hava aract modeli
olusturulmustur. F-16 hava araci modeli aerodinamik model, hareket denklemleri,
atmosfer modeli, motor modeli ve eyleyici modeli gibi bes temel alt sistemden
olugsmaktadir. Her bir alt modelinin 6nce matematiksel denklemleri elde edilmis,
sonrasinda Simulink modelinin gorsellerine yer verilmistir. Aerodinamik model,
NASA Langley Arastirma Merkezi tarafindan yapilan riizgar tiineli test verileri
kullanilarak olusturulmustur. Motor modeli de yine ayn1 calisma temel alinarak elde
edilmistir. Hareket denklemleri alt1 serbestlik dereceli sistem i¢in elde olusturulmustur.
Eyleyici ise birinci dereceden bir transfer fonksiyon seklinde modellenmistir.

Uciincii boliimde, havacilik alaninda kullanimi giderek yayginlagan dogrusal olmayan
dinamik tersleme kontrol yontemi detayli bir sekilde anlatilmistir. NDI, dogrusal
olmayan bir kontrol yontemi oldugu i¢in ozellikle yiiksek performansli ve genis ucus
zarfina sahip modern hava araclar icin kullanigsh bir yontemdir. Dogrusal olmayan
sistemi, kazan¢ ayarlama yapmadan dogrudan kontrol edebildigi i¢in tercih edilen
bir kontrol yontemidir. NDI kontrol algoritmasinin yapis1 matematiksel denklemleri
ile birlikte anlatilmig ve blok semas1 verilmistir. NDI kontrol yapisim1 olugturan alt
sistemler de bu boliimde aciklanmistir. Bu kontrol yontemi kapsaminda, kontrol
degiskeni secimi, istenen referans dinamikler, yerlesik model, zaman 6lgedi ayrimi
ve dayaniklilik konulari degerlendirilmistir. Kolay ve hizli uygulanabilen ve tiim
ucus zarfi icin gegerli bir yontem olmasina ragmen, modele bagimlilig1 sebebiyle
NDI kontrol yontemi tek basina dayanikli bir yontem degildir ve yontemin en biiyiik
dezavantaji da budur. Fakat dogrusal kuadratik regiilatér (LQR: Linear Quadratic
Regulator), H.. optimal kontrol, it sentezi, P kontrol, PI kontrol, uyarlamal1 (adaptive)
kontrol gibi farkli kontrol yontemleri ile birlikte kullanilarak dayaniklilik probleminin
istesinden gelinen bir¢ok calisma mevcuttur. Bu boliimde, NDI kontrol algoritmasinin
dayanikliligini artirmak i¢in PI kontrolor kullanilmigtir. NDI kontrol yonteminin tek
bagina ve PI kontrolor ile birlikte kullaniminin referans takip sonuclari béliim sonuna
eklenmistir.

Doérdiincii boliimde, NDI temelli bir kontrol yontemi olan artirrmli dogrusal
olmayan dinamik tersleme (INDI: Incremental Nonlinear Dynamic Inversion) yontemi
anlatilmistir. Bu yontem, NDI kontrol yonteminin dayaniklilik problemine alternatif
coziim olarak iiretilmigtir. INDI kontrol yontemi, NDI yOnteminin avantajlarim
korurken modele bagimliligini azaltarak dayanikliligini artirmaktadir. INDI kontrol
yasasinin yapisi matematiksel olarak anlatilip, blok semas: paylagilmistir.  Bu
yontem elde edilirken zaman 6l¢gegi ayrimi kavramindan ve Taylor serisi acilimindan
yararlanilmisti.  Son olarak INDI kontrol yonteminin dayaniklilii incelenmis,
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dayaniklilik konusunda NDI ile farki belirtilmis ve ardindan simiilsayon sonuglari
paylasiimistir.

Besinci boliimde, dogas1 geregi dayanikli bir yontem olmasiyla bilinen kayan kipli
kontrol yontemi anlatilmigtir. Yontemin amaci, ¢alisma mantig1 ve tasarim adimlari
verildikten sonra, kontrol algoritmasinin elde edilisi detaylandirilmistir. Kayan kipli
kontrol yontemi, esdeger ve anahtarlama kontrol girisi olmak iizere iki farkli kontrol
girisinden olugsmakta olup her ikisinin de tasarim detay1 verilmistir. Kayan kipli
kontrol yoteminin hem siireksiz hem de siirekli bir anahtarlama girisi ile tasarimi
anlatilmis, ardindan da integral iceren bir SMC kontrol yapis1 verilmistir. NDI kontrol
yonteminin dayanikli hale getirmek i¢cin SMC yontemi ile birlikte kullanildiklar1 bir
yap1 agiklanmistir. NDI-SMC yapisi icin hem siirekli SMC hem de integarlli SMC
yontemleri kullanilmigtir. SMC yOnteminin bilinen en temel problemi olan ¢atirdama
fenomeninden ve ¢6ziim Onerilerinden bahsedilmistir. Son olarak, F-16 hava araci
modeli iizerinde tasarlanan her iki NDI-SMC yontemi uygulanmis ve simiilasyon
sonuglar1 paylagilmigtir.

Altinc1 boliimde, tez ¢alismast kapsaminda tasarlanan kontrol yontemlerinin referans
takip sonuclar1 ve parametre belirsizliklerine karst dayanikliliklar1 kiyaslanmistir.
Belirsizlikler aerodinamik katsayilara pozitif ve negatif yonde maksimum yiizde
40 ve eylemsizlik momentlerine pozitif ve negatif yonde maksimum yiizde 20
olacak sekilde uygulanmustir. ~ Ayrica, kontrolor tasarimlarinda yerlesik model
icersinde literatiirde yer alan farkli bir aerodinamik model kullanilarak da dayaniklilik
incelenmigtir. Kontrolorlerin kargilastirilmasinda L2-norm metrigi ve ISE performans
kriteri kullanilmistir. Kargilagtirma sonuclari simiilasyon grafikleri ile desteklenmistir.

Son boliimde ise, galismalar Ozetlenmis, elde edilen sonuclar verilmis, gelecekte
yapilabilecek calismalar ve Onerilere deginilmistir.
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CONTROL OF F-16 AIRCRAFT WITH NONLINEAR DYNAMIC
INVERSION BASED ROBUST CONTROL METHODS

SUMMARY

Flight control systems are one of the most important parts of an aircraft, as they provide
the aircraft to fly safely. With the Wright Brothers’ aircraft, developments in the field
of flight control began, and the fact that flight control systems had a significant effect on
improving flight performance led to the rapid development of flight control systems.
While the first flight control systems consisted of mechanical or hydro-mechanical
systems, as aircrafts are developed, electric motors, digital computers or fiber optic
cables are used.

Prior to the 1990s, the majority of fixed-wing aircraft flight control systems are
developed using classical and linear control methods. Linear control methods are
designed for a linear model obtained in a specific region of the flight envelope. In
order to obtain a valid controller in the entire flight envelope, the flight envelope is
divided into parts and linear controllers are designed separately for each part of the
envelope, and then gain charts are obtained by interpolating these linear controllers.
Although the gain scheduling method is very common in designing linear controllers
for nonlinear systems, the success of the controller cannot be guaranteed outside of
the area where it is designed. In addition, reasons such as nonlinearity or uncertainties
encountered in practice also cause performance degradation.

Although classical methods have been used in flight control systems for many years
and have given successful results, studies on nonlinear control structures have been
carried out in recent years to avoid the gain scheduling procedure, due to the cost
of the gain scheduling method and its limited performance. These control structures
use nonlinear equations that allow them to be valid over a much larger region of the
flight envelope. Especially for high performance and highly maneuverable aircrafts,
nonlinear control methods represent the model and nonlinearities better. Examples
of nonlinear control approaches are nonlinear dynamic inversion (NDI), sliding mode
control (SMC), back stepping control (BSC), neural networks (NN) and fuzzy logic
(FL) control.

In this thesis, it is aimed to develop nonlinear dynamic inversion based robust control
systems which are valid for the entire flight envelope for the F-16 aircraft. For this
purpose, the nonlinear six degrees of freedom simulation model of the F-16 aircraft is
created in Simulink environment, and then different control systems are developed for
the F-16 aircraft by using nonlinear dynamic inversion, incremental nonlinear dynamic
inversion (INDI), and sliding mode control algorithms.

In the first chapter, a brief history of flight is given and flight control developments
from the Wrigth brothers to the present are mentioned. Then, a literature review on
flight control systems, nonlinear dynamic inversion, incremental nonlinear dynamic
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inversion and sliding mode control methods is presented. Studies on the robustness of
the control methods, their applications in aviation and their use with different control
methods are included.

In the second chapter, a brief information about the F-16 aircraft is shared, and then
the aircraft axis systems are explained. Earth, body, stability and wind axis systems are
introduced, and then the transformations between these axis systems are given before
starting the aircraft modeling. Afterwards, a nonlinear F-16 aircraft model is created
in the MATLAB/Simulink environment. This model covers five basic subsystems such
as aerodynamic model, equations of motion, atmosphere model, engine model and
actuator model. First, the mathematical equations of each submodel are derived, and
then the figures of the Simulink model are given. The aerodynamic model is created by
using wind tunnel test data from NASA Langley Research Center. The engine model
is also obtained based on the same study. The equations of motion are obtained for
the six degree of freedom system. The actuator is modeled as a first-order transfer
function.

In the third chapter, the nonlinear dynamic inversion control method, which is a special
case of feedback linearization method, is explained in detail. Since NDI is a nonlinear
control method, it is a useful method for modern aircrafts with high performance and
large flight envelopes. INDI is increasingly preferred and popular control method
in aviation as it can directly control the nonlinear system without the need of gain
scheduling. The structure of the NDI control algorithm is explained together with its
mathematical equations and the block diagram is given. The subsystems that form the
NDI control system are also described in this section. Within the scope of this control
method, control variable selection, desired reference dynamics, onboard model, time
scale separation and robustness issues are evaluated. Different control variable options
in the literature are introduced; however, for simplicity, in this study body axis roll
rate (p), body axis pitch rate (¢) and sideslip angle () are chosen as control variables.
Also, different types of desired dynamics are explained. Although it is a method that
can be applied easily and quickly, and is valid for the entire flight envelope, the NDI
control method is not a robust method on its own due to its dependence on the model,
and this is its biggest disadvantage. However, there are many studies that overcome
the robustness problem by using different control methods together with NDI such
as linear quadratic regulator (LQR), H. optimal control,  synthesis, P control, PI
control, and adaptive control. In this section, NDI is used together with PI controller
to increase its robustness. The reference tracking results of the NDI control method
alone and together with the PI controller are added at the end of the section.

In the fourth chapter, incremental nonlinear dynamic inversion, which is an NDI-based
control method, is explained. This method has been produced as an alternative solution
to the robustness problem of the NDI control method. While preserving the advantages
of the NDI method, INDI control method increases its robustness by reducing its
dependence on the model. The structure of the INDI control algorithm is explained
mathematically and the block diagram is shared. While obtaining this control law, the
concept of time scale separation and Taylor series expansion are used. The robustness
of the INDI method is examined and its difference with NDI in terms of robustness is
stated. Finally, the simulation results are shared.

In the fifth chapter, the sliding mode control method, which is a variant of variable
structure control (VSC) is explained. SMC is a nonlinear control method and known
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as naturally robust method so that it is not sensitive to modeling and parameter
uncertainties. While the main advantages of SMC are that it reduces the system
order and is insensitive to uncertainties, it is known that it has disadvantages such
as requiring great control effort and chattering. After the purpose, working logic
and design steps of the method are given, the acquisition of the control algorithm is
detailed. SMC basically consists of two design steps which are designing the sliding
surface and designing the control law that will force the system states towards the
sliding surface. The sliding surface is designed to bring the system to the equilibrium
point. The controller, on the other hand, is designed in such a way as to bring the
system to the sliding surface and keep it on the sliding surface. The sliding mode
control method consists of two different control laws, which are named as equivalent
control and switching control. The switching control is a discontinuous signal while
the equivalent control is a continuous one. Equivalent control shifts the dynamics over
the selected surface by bringing the error asymptotically close to zero while switching
control forces the system back to the surface. The design of the sliding mode control
method with both a discontinuous and a continuous switching input is explained, and
then an integral SMC control structure is given. A structure in which the NDI control
method is used with the SMC method to increase its robustness. Both continuous
SMC and integral SMC methods are used for the NDI-SMC structure. The chattering
phenomenon, which is the most known problem of this method, is mentioned and
solution suggestions such as using saturation or sigmoid functions instead of sign
function are mentioned. Finally, both NDI-SMC methods are applied on the F-16
aircraft model and the simulation results are shared.

In the sixth chapter, the reference tracking results and the robustness to parameter
uncertainties of the control methods designed within the scope of the thesis study are
compared. Uncertainties are applied to the aerodynamic coefficients and moments
of inertia in positive and negative directions, up to a maximum of 40 percent and
20 percent, respectively. In addition, robustness is investigated by using a different
aerodynamic model from the literature in the on board model in controller designs.
The L2-norm metric ans ISE performance criterion are used to compare the controllers.
Comparison results are supported by simulation graphics.

In the last section, the study is summarized, the results are given, and future studies
and suggestions are mentioned.
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1. GIRIS

Ugma fikri, tarih boyunca insanlarin en biiyiikk hayallerinden biri olmusgtur.
Insanoglunun u¢ma hayali, gokyiiziindeki kuslar1 gozlemlemesiyle baglamistir.
Insanlar ucabilmek icin caglar boyunca kuslari incelemis ve uzun yillar boyunca
kuslarin kanat ¢irpisini taklit eden ucgaklar tasarlamaya calismiglardir, bu da ne yazik

ki havacilik alanindaki ilerlemenin gecikmesine sebep olmustur [1,2].

Leonardo da Vinci de kuslarin kanat ¢irpma hareketini taklit edecek sekilde tasarlanan
ucan makine calismasi yapan kisilerden biridir. Da Vinci’nin tasarladigi ornithopter
isimli bu ucan makine, adim1 Yunanca kus ve kanat kelimelerinden almaktadir. Da
Vinci’nin ornitopteri 6nceki modeller gibi sadece insanin kollarina takilacak bir ¢ift
mekanik kanat icermemekte, makineyi yerden kaldirmak ve havaya ¢ikarmak i¢in ayak
pedallar1 ve manuel calistirilan kollar da icermektedir. Bilimsel gdzlem ve miihendislik
bilgisiyle desteklenen bir tasarim olmasina ragmen, Leonardo da Vinci’nin ornitopteri

hi¢ ucmamustir [3].

1783 yil1 havacilik icin 6nemli gelismelerin oldugu, sicak hava balonlar1 gibi havadan
hafif kavramlara dayanan ¢alismalarin yapildig1 bir yil olmustur. 1783’te haziran
ayinda Montgolfier kardesler insansiz sicak hava balonlarini sergilemis, ekim ayinda
ise tarihteki ilk insanli balon ugusunu gerceklestirmistir. Ayni yil, Jacques Charles
ve Robert kardesler, agustos ayinda diinyanin ilk insansiz hidrojen balonunu, aralik
ayinda ise ilk insanli hidrojen balonunu firlatmistir. Ugan makine ve insanli ucus
denemeleri yiizyillar oncesine dayansa da, ilk insanl yiikselme ve giivenli inme 18.

yiizyilda gelistirilen sicak hava balonlari ile gerceklesmistir [1,4].

19. yiizyi1lda havadan agir ugusla ilgili bilimsel ¢calismalar ciddi bir sekilde baglamistir.
"Havaciligin babasi" olarak anilan Sir George Cayley, 1799°da kaldirma, itme ve
kontrol i¢in ayr1 sistemlere sahip sabit kanatli bir u¢can makine ile modern ugak
kavramini ortaya koymus ve ugagin temel seklini belirlemigtir. 1804’te ilk modern

havadan agir ucan makine olan model planorii yapmig, 1810’da ise "On Aerial



Navigation" adli yayininda bir ugagi etkileyen dort vektor kuvveti (itme, kaldirma,
stirikleme ve agirlik) tanimlamistir. Yapti§1 ¢alismalar ile havadan agir kavramlarin

tasarimina Onciiliik etmistir.

19. yiizyilin sonlarinda havacilik alaninda yapilan ¢aligmalar kararlilik ve kontrole
odaklanmistir. Almanya’da "Plantr Krali" veya "Ucan Adam" olarak taninan Otto
Lilienthal, 1889’da arastirmalarin1 havacilik tarihinin en Onemli eserlerinden biri
olarak goriilen "Birdflight as the Basis of Aviation"da yaymlamistir. Seri iiretimdeki
ilk hava aracini iiretmis ve diinyadaki ilk ucak iiretim sirketinin sahibi olmusgtur.
Otto Lilienthal, Sir George Cayley’in izinden giderek onlarca farkli planér modeli
tasarlamis ve makinesinin yoriingesini kontrol ederek ucan ilk kisi olarak 1891 ve 1896

yillar1 arasinda iki binden fazla basarili ugus gerceklestirmistir [1].

Orville ve Wilbur Wright kardesler, u¢agin kontrol edilebilirligi konusuna odaklanmus,
1898°den 1902’ye kadar bir¢ok planor tasarimi yapmig ve test etmiglerdir. Wright
kardesler, ucus fizigine calismak icin diinyanin ilk riizgar tiinellerinden birini insa
etmigler ve test ettikleri kanat tasarimlarinda kaldirma ve siiriiklemeyi 6l¢mek icin
cihazlar tretmiglerdir. Gii¢ ve kontrol konularmi aym anda ¢6zmek i¢in ciddi
caligmalar yapmuglardir. 1903 yilinda Wright Flyer adli iic eksen (yunuslama,
yuvarlanma, sapma) kontroliine sahip ilk motorlu ucagi icat etmisler ve ilk defa
havadan agir ucaklarin siirekli ve kontrollii ucusunu gerceklestirmislerdir. Wright
Flyer'in 17 Aralik 1903’te gerceklesen ilk ucusunda ¢ekilen bir fotograf Sekil 1.1°de

verilmigtir [1,5].

Sekil 1.1 : Wright Flyer [5].



Wright kardesler uguslarina devam ederken, benzer donemlerde, farkli mucitler de
ucus denemelerinde bulunmustur. Wright kardeslerinki gibi basarili gelismelerin ol-
masiyla ucak endiistirisi de diinyada ivme kazanmaya devam etmistir. Bu gelismelerin
tizerinden cok zaman ge¢cmeden Birinci Diinya Savasi’nin da baglamasiyla, ugaklar
askeri amacla kullanilmaya baglanmistir. Birinci Diinya Savasi doneminde ugaklar
savunma, saldir1 ve kesif gibi amaglarla kullanilmaya baglanmis, Birinci Diinya Savasi
ile Ikinci Diinya Savag1 arasindaki yillarda da havacilik endiistrisi biiyiimeye devam
etmis, Ikinci Diinya Savasgi ile birlikte ise hava araci gelistirme ve iiretme konusunda
biiyiik adimlar atilmistir. 1k jet aver ugagi ile ilk uzun mesafeli bombardiman ugagi
bu donemde gelistirilmistir. Boeing, Lockheed, Northrop, ve Douglas gibi bircok
ucak sirketi de bu yillarda kurulmustur. Ikinci Diinya Savagi’nin bitmesiyle, eski
askeri ucaklar insan ve kargo tasimacilig1 i¢in kullanilmis ve ticari havacilik gelismeye
baglamustir. Kisa bir siire icerisinde ise diinyanin farkli bolgelerinde ugus yapan bircok

sirket kurulmustur [1,4].

Birinci Diinya Savasi, hava araci tasarimlarinda biiylik gelisimlerin yasanmasini
saglamig, ancak tasarim konusunda yasanan gelismeler ucus kontrol sistemlerinde
goriilmemistir. Bu nedenle, bu donemde hava araglarinin kontrolii ve kararlilig: pilotlar
tarafindan saglanmistir. Ilk ucaklarda, ucus kontrol sistemlerinde mekanik sistemler
kullanilmigtir. Pilotun kontrol cihazlar1 (kumanda kolu ve pedal) ile kontrol yiizeyleri
arasinda bulunan cubuk, kol, kablo, makara ve kasnak gibi sistemler ile dogrudan
mekanik baglanti saglanmistir. Fakat bu mekanik sistemlerde ucagi yonlendirmek
ve manevra yapmak i¢cin gereken kumanda kolu (joystick) ve pedal kuvvetlerinin
seviyeleri Wright kardesler zamanindan beri pilotun fiziksel yetenekleriyle siirl

kalmistir [6,7]. Mekanik ucus kontrol sistemleri Sekil 1.2°de gosterilmistir.

Birinci Diinya Savagi ve Ikinci Diinya Savasi sirasinda yasanan gelismeler ve sanayinin
biiylimesi ile ucaklarin yetenekleri de artmis, ucaklar daha yiiksek hizlarda, daha
yilksege ve daha uzaga ugmaya baslamiglardir.  Bununla birlikte, ilk ucaklari
kontrol etmenin zorluklari ve daha uzun ucus siirelerine olan ihtiya¢ otomatik
kontrol sistemlerinin gelistirilmesine neden olmustur. 1912’de Sperry Gyroscope
Company tarafindan "Sperry Aeroplane Stabilizer" isimli bir otopilot gelistirilmistir.
1920’lerde kararhlik tiirevleri lizerine calisilmig, hesaplanan tiirevler ugus testleri ile

dogrulanmigtir. 1930’larin sonlarina dogru klasik kontrol teorisi gelismeye baslamus,



Nyquist, Bode ve Evans gibi bilinen isimler de bu dénemde Onemli ¢alismalar

yapmigtir.
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Sekil 1.2 : Mekanik ugus kontrol sistemi [8].

Ikinci Diinya Savagt sirasinda servo mekanizmalarin gelistirilmesi ile kontrol
teorisinde daha biiylik gelismeler yasanmistir. Gece ve kotii hava kosullarinda
ucma ihtiyact ve otomatik kontrolde yasanan gelismeler sayesinde, 1947 yilinda
Douglas C-54 ucagi kalkistan inise kadar tamamen otomatik pilotun kontroliinde bir
transatlantik ucus yapmstir. Hiz-irtifa zarfinin genislemesi ve biiyiik yiiklerin taginmasi
gibi ihtiyaclar, ucak dinamiklerinde biiyiik degisikliklere yol acmistir. Daha biiyiik ve
daha agir ugaklarin kullanilmasiyla pilotun kontrol etmesi gereken yiikler de artmis
ve giiclendirilmis kontrol yiizeylerine ihtiya¢ duyulmustur. Bunun sonucunda, pilot
yiikiinii azaltmak ve ucgus sirasinda pilota yardimci olmak i¢in ucaklarda mekanik
sistemler yerine hidromekanik sistemler kullanilmaya baglanmistir. Hidromekanik

ucus kontrol sistemleri Sekil 1.3’te gosterilmistir [7, 8].

1940’]larda transfer fonksiyon ve frekans cevab1 kavramlarinin bilinirli§inin artmasi
ve ilk analog bilgisayarlarin ortaya ¢ikmasiyla kararlilik tizerinde yapilan caligmalar
artmisti.  W.R. Evans’in 1948 yilinda yayinladigi koklerin yer egrisi (root locus)
teknigi, kontrol sistemlerinin analizi ve tasarimi i¢in 6nemli bir gelisme olmustur.
Yine 1940’larin sonuna dogru, ucaklarin istenen kararlilik 6zelliklerine sahip olmasini
saglayan kararlilik artirma (stability augmentation) terimi ortaya ¢ikmistir. Ucaklarin
yetenekleri arttik¢a, kararhilik artirma gorevi de daha genis kapsamli olacak sekilde

degismistir [7].



‘ Gli¢ kesme baglantisi ’ [ Notr ][ Silindir ]

Sekil 1.3 : Hidromekanik ugus kontrol sistemi [8].

Kontrol teorisinde ve elektrik teknolojisinde yasanan gelismeler, ugus kontrol alaninda
yeni bir doneme gecilmesini saglamistir. Fly-by-wire (FBW) isimli sistem, elektrik
teknolojisini, geri besleme teorisini ve bilgisayarlar1 kullanan bir sistemdir. Onceki
nesillerde kullanilan mekanik ve hidromekanik ugus kontrol sistemleri agirlik,
mekanik yetersizlikler ve kararlilik komplikasyonlarindan muzdarip oldugundan,
FBW sistemler ucaga daha giivenli bir ucug saglar. Kontrol yiizeylerini harekete
gecirmek icin mekanik girdiler yerine elektrik sinyallerini kullanir. Calisma presibi,
bir kontrol yiizeyinin konumunun siirekli olarak algilanarak ucus kontrol bilgisayarina

geri beslendigi hata kontroliine dayanr.

Fly-by-wire sistemi, pilotun bir komut vermesiyle baglar ve bu komut analog elektrik
sinyaline doniistiiriiliir. Sinyallerin ucus kontrol bilgisayarina ulagmasini saglamak
icin bircok elektrik kablosu mevcuttur. Sinyal kontrol yiizeylerini hareket ettiren
eyleyici sistemini ¢alistirir ve kontrol yiizeylerini hareket ettirdikten sonra, analog
sinyal dijital bir sinyale doniistiiriilerek kontrol yiizeyinin hareketi bilgisayara geri
dondiiriilir. Mevcut kontrol yilizeyi konumu ile komut tarafindan belirlenen istenen
kontrol yiizeyi konumu arasindaki fark bilgisayar tarafindan analiz edilerek uygun bir
diizeltici sinyal elektriksel olarak kontrol yiizeylerine gonderilir [9, 10]. FBW sistemi

ve bilesenleri Sekil 1.4°te gosterilmistir.

FBW ucus kontrol sistemlerine sahip ugaklar 1970’lerin sonlarinda analog uygulama

kullanilarak hizmete girmis, dijital FBW sistemleri ise 1980’lerin sonundan beri



kullanilmaktadir. Concorde analog kontrole sahip ilk FBW ucak olmustur. Azalan
agirligin, artirllan giivenilirli§in ve hasar toleransinin avantajlar ile yiikksek manevra
kabiliyetine sahip bir ucagin daha etkili kontrolii, ilk olarak askeri ucak tasariminda
kabul edilmis ve mekanik veya hidrolik destek olmadan tiim ugus kontrolleri i¢in dijital

FBW ucus kontrol sistemine sahip ilk ugak 1973’te F-16 olmustur.
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Sekil 1.4 : FBW ucus kontrol sistemi [9].

Ceviklik icin ihtiya¢ duyulan ve nispeten daha kararsiz olan askeri jet ucaklarinda,
FBW sistemler hiicum agisindaki veya yana kayma acisindaki istenmeyen artiglarin
tespit edilmesini ve sorun hala kii¢iikken kontrol yiizeylerini ters yonde saptirarak hizl
ve otomatik olarak ¢oziilmesini saglar. Ayrica, FBW sistemler son derece giivenilir
ucus zarfi koruma sistemleri saglar. FBW sistemlerinin basarisi, uygulamanin sivil
ulagim gibi diger havacilik alanlarina da genislemesini saglamistir. 1984 yilinda
tiretime giren Airbus A320 tamamen dijital FBW kontrol sistemiyle u¢an ilk sivil ugak

olmustur [9, 10].

Bir FBW sisteminde, ucus kontrol bilgisayarindan kontrol yiizeyine giden sinyal
yoluna ileri yol, kontrol yiizeyinden ugus kontrol bilgisayarina giden sinyal yoluna ise
geri besleme yolu denir. Geri besleme sisteminin bir avantaji, ugus kontrol sisteminin
kararhilik 6zelliklerindeki degisimlere veya bozuculara karsi duyarliligini azaltmak
icin kullanilabilmesidir. Kararlilik artirma sistemi (SAS: Stability Augmentation
System) ve kontrol artirma sistemi (CAS: Control Augmentation System) FBW ucus
kontrol sistemlerinde kullanilan kontrol sistemleridir. Baglarda kararlilik artirma

sistemleri sinirli yetkiye sahip olup pilotun is yiikiinii azaltan yardimci bir sistem



olarak calisirken, hizli ve giivenilir bilgisayarlarin gelismesiyle birlikte tam yetkili

kontrol ve kararlilik artirma sistemleri kullanilmaya baslanmustir.

Ucus kontrol sistemi hava araclarindaki en onemli sistemlerden biri olup, literatiirde
ucus kontrol algoritmasi tasarimi icin dogrusal ve dogrusal olmayan bir¢ok farkli
yontem bulunmaktadir. PID gibi klasik kontrol yontemlerinin yam sira, dogrusal
kuadratik regiilator (LQR: Linear Quadratic Regulator), dogrusal kuadratik gauss
kontrolii (LQG: Linear Quadratic Gauss), H. optimal kontrol, 6zyapi1 atama
(eigenstructure assignment), (U sentezi, dogrusal olmayan dinamik tersleme (NDI:
Nonlinear Dynamic Inversion) gibi modern yontemlerin kullanildig: bircok caligma
mevcuttur. [11]°de ucgus kontrol yontemlerinin endiistride kullanimlar1 6zet halinde

aciklanmustir.

Hava araglar1 dogrusal olmayan dinamiklere sahip oldugundan, dogrusal olmayan
ucus kontrol yontemlerinin kullanilmasi gercek sistem dinamiklerinin daha 1yi kontrol
edilmesine olanak saglar. Dogrusal olmayan dinamik tersleme gibi geri besleme
dogrusallastirmasi temelli yontemler, geri adimlamali kontrol (BSC: Back Stepping
Control), kayan kipli kontrol (SMC: Sliding Mode Control) gibi yontemler ucus

kontrolil i¢in siklikla tercih edilen dogrusal olmayan kontrol yontemleri arasindadir.

1.1 Tezin Amaci

Ucus kontrol sistemlerinin tasarimi, ucak dinamiklerinin ucus kosullarina gore
degismesinden dolay1 dogrusal olmayan bir kontrol problemidir. U¢ak dinamiklerinin
degisimi sebebiyle, dinamik bir mod bir ugus kosulu icin kararli iken, bagka bir
ucus kosulunda kararsiz olabilir. Osilasyonlu modlar, pilotun ugagi kontrol etmesini
zorlagtirir.  Ozellikle savas ugaklar1 manevra kabiliyetleri ve saldir1 kabiliyetleri
nedeniyle dogalar1 gereg8i kararsiz olduklarindan, bu durum kritik sonuglara sebep

olabilir.

Komutlarin takip edilmesi, kararliligin saglanmasi gibi gorevler ugus kontrol
sistemleri tarafindan gerceklestirilmektedir. Ucgus kontrol sistemleri, geleneksel
olarak, dogrusallastirilmis dinamiklere ve dogrusal kontrol yontemlerine dayali olarak
tasarlanmaktadir. Bu yaklagim, sistem dinamigindeki dogrusal olmayan durumlari

ihmal etmeye dayanmaktadir. Fakat genis ucus zarfi, yiiksek hiicum agisi ve



yiiksek acisal hizlara sahip modern ugaklarin giderek artan yiiksek performansi goz
oniinde bulunduruldugunda, u¢ak dinamiklerindeki dogrusal olmama durumu goz ardi
edilemeyecek hale gelmektedir. Dogrusal tasarimlar ge¢cmiste oldukca basarili olsa
da, bu gibi durumlarda dogrusal kontrol yetersiz calisabilir veya sistem dogrusal
olmama durumlarini telafi edemedigi icin sistem kararsiz hale gelebilir. Bu dogrusal
olmama durumlarina yanit vermek ve tatmin edici ucus performansi ve ugus kalitesi
elde edebilmek i¢in, dogrusal olmayan ucus kontrol sistemleri ucak dinamiklerindeki

dogrusal olmama durumlarini hesaba katar.

Dogrusal kontrol teknikleri iyi bilinmesine ve dogrusal olmayan kontrol yontemlerine
kiyasla kararlili§1 saglamak nispeten daha kolay olmasina ragmen, ucus dinamikleri
dogrusal olmadigi icin, dogrusal bir model kullanmak model uyumsuzlugu olasiligini
artirtr.  Dogrusal olmayan yontemlerle ucus kontrol yontemlerinin gelistirilmesi,
gercek sistem dinamiklerine kontroloriin daha yakin olmasim saglar. Dogrusal
olmayan kontrol problemi, dogrusal kontrol problemlerine gore daha karmasik
olmasina ragmen, son yillarda dogrusal olmayan kontrol alaninda 6nemli ilerlemeler

kaydedilmistir.

Bu tez calismasinin temel amaci, dogrusal olmayan bir hava arac1 modeline dogrusal
olmayan dinamik tersleme tabanli dayanikli ucus kontrol algoritmalar1 tasarlamak
ve tasarlanan farkli dogrusal olmayan kontrol yontemlerini kargilastirmaktir. Bu
ama¢ dogrultusunda, F-16 savas ucaginin dogrusal olmayan matematiksel modeli
MATLAB/Simulink ortaminda olusturulmus ve havacilik alaninda olduk¢a popiiler
bir yontem olan dogrusal olmayan dinamik tersleme kontrol algoritmasi tasarimi
yapilmugtir.  Ardindan, dogrusal olmayan dinamik tersleme kontrol algoritmasinin
dayaniklili§in artirilmasi i¢in PI, artirimli dogrusal olmayan dinamik tersleme ve kayan
kipli kontrol gibi farkli kontrol yontemleri ile ¢alismalar yapilmistir. Son olarak,
tasarlanan kontrol yontemlerinin referans takip basaris1 ve parametre belirsizliklerine

kars1 dayanikliliklar1 kargilagtirilmustir.

1.2 Tarihsel Gelisim ve Literatiir Ozeti

Bu boliimde ilk olarak ugus kontrol sistemlerinin tarih¢esinden kisaca bahsedilmistir.

Ardindan, tez calismasinda kullanilan temel yontemler olan dogrusal olmayan



dinamik tersleme, artirimli dogrusal olmayan dinamik tersleme ve kayan kipli kontrol

yontemlerinin literatiir 6zetleri verilmistir.

1.2.1 Ucus kontol sistemleri

Ucus kontrol sistemi, bir hava aracinin hassas ve giivenli ugmasini saglayan mekanik
ve elektronik ekipmanlardir.  Ucus kontrol sistemlerinin daha iyi kararlilik ve
kontrol saglayarak ucus performansini iyilestirmede oynadigi hayati rol ugus kontrol
sistemlerinin yiiz yildan uzun siiredir hizla gelismesini saglamaktadir. Hava araclarina
sagladig1 sayisiz fayda nedeniyle de oldukca ilgi ¢ekici bir konu olmaya devam

etmektedir.

Ik nesil ugaklar, gelismis kontrol sistemlerine dogru ilerlemeyi baslatan 6ncii
teknolojilere sahiptir. 1903 yilinda ilk motorlu ucak olan Wright Kardesler’in
ucag ile birlikte havacilik sektorii gelismeye baslamis, Wright Flyer’daki diimen ve
elevatorlerin tasarimi, kararlilik ve kontrole izin vermistir. Birinci Diinya Savasi
sirasinda en popiiler ucaklardan biri Ingiliz Avro 504 olmustur. Bu ucak giiniimiiz
ucaklarina benzer sekilde, tek bir kontrol cubuguna, ayak pedallarina ve bir koltuga

sahiptir [6].

Havacilik sektorii olgunlastikca, daha biiyiik ve daha hizli ucgaklar iiretilmistir.
Pilotlarin ihtiya¢c duydugu kontrol giiciinii saglayabilmek i¢in de daha karmasik
kontrol sistemleri tasarlanmaya baglanmistir. Mekanik kontrollii ilk ucaklarda pilotlar
kollarinin veya bacaklarinin giiciiyle kontrol yiizeylerini dogrudan hareket ettirmis
ve bu kontrol yiizeylerinin hareketine karg1 direnci hissetmistir. Ilk basta, mekanik
ucus kontrol sistemlerinin karmasikligini, agirhigint ve sinirlamalarint azaltmak igin
hidromekanik tasarimlar kullanilmis, ugaklar daha gelismis hale geldikge, elektrik

kablolari, dijital bilgisayarlar veya fiber optik kablolarin kullanimina gec¢ilmistir [8].

Birinci Diinya Savasi’ndan bu yana askeri ucaklar gelisim gostermis, askeri ucaklarin
hizi ses alti hizlardan siipersonik hizlara yiikseldiginden ve manevra kabiliyetini
artirmak icin kararsiz tasarlandigindan, yeni ve modern ugus kontrol sistemlerinin
gelistirilmesine ihtiya¢c olmustur. Askeri ugaklardaki ugus kontrol sistemleri icin
ilk biiylik adim, cok yedekli bir sistem olarak tasarlanan fly-by-wire ugus kontrolii
olmustur. 1972 yilinda NASA'nin Dryden Ucus Arastirma Merkezi’nde, mekanik bir

yedegi olmayan ilk dijital ugus kontrol sistemi basariyla kullanilmistir [12].



FBW sistemlerinin gelisimindeki 6nemli bir adim da, General Dynamics tarafindan
geligtirilen, basarist kanitlanmis, kompakt, tek motorlu, cok maksatl bir savas ucagi
ve ilk FBW savas ucagi olan F-16 Fighting Falcon’dur. 1976’da, F-16’nin ilk
ucusundan bu yana, yiikksek manevra kabiliyetine sahip havadan havaya muharebe ve
havadan karaya saldir1 ugagi, nispeten diisiik bir maliyetle cok yonlii gorev ve yiiksek
performans saglamistir. Manevra kabiliyetini artirmak icin, F-16 aerodinamik olarak

dengesiz veya rahat statik stabiliteye (RSS) sahip olacak sekilde tasarlanmugtir [12].

1990’lardan Once, sabit kanatli ucaklarin neredeyse tiim ucus kontrol sistemleri klasik,
dogrusal kontrol yontemlerine dayali olarak gelistirilmekteydi [11]. Bu dogrusal
kontrol yontemleri, ucus zarfinin kii¢iik bir boliimiinde elde edilen dogrusal bir model
icin tasarlanmaktadir. Tatmin edici bir kontrolor elde etmek i¢in, ugus zarfi birkac
parcaya boliinerek zarfin her bir parcasi i¢in ayr1 dogrusal kontrolorler tasarlanir. Daha
sonra, bu dogrusal kontrolorlerin enterpolasyonuyla kazang ¢izelgeleri tasarlanir ve

boylece tiim ucus zarfi icin kontrolor elde edilir.

Dogrusal olmayan sistemlere dogrusal kontrol yontemleri tasarlamak i¢in kazang
programlama (gain scheduling) standart bir yontem olarak kabul edilmekte olup, bu
yontem oldukca yaygin kullanilmaktadir ve basarili uygulamalara sahiptir. Fakat
bu yontemle kontrolor zarfin kiiciik bir bolgesinde tasarlandigir i¢in bu alanin
disinda kontroloriin basaris1 garanti edilememekte ve gercekte karsilasilan dogrusal
olmama durumlari, belirsizlikler ve bozucular nedeniyle performans diisiisiine neden
olmaktadir. Ayrica, bu yontemlerin tasarimi, programlama ve yineleme giicliikleri

nedeniyle maliyetlidir [13-16].

Klasik yontemler uzun yillar boyunca yaygin olarak kullanilmis ve nominal
kosullarda tatmin edici sonuglar vermis olsa da, yerel dogrusallastirmalara ve kazang
programlamaya dayali olduklar1 i¢in maliyetli ve performanslart simirlidir. Maliyetli
kazan¢ programlama prosediiriinii kullanmamak icin, son yillarda alternatif dogrusal
olmayan kontrol mimarileri aragtirilmis ve ¢alisilmistir. Bu mimariler, u¢us alaninin
daha genis bir bolgesinde gecerli olmalarina izin veren dogrusal olmayan denklemler
kullanir. Bu kontrol yaklagimlarinin 6rnekleri, dogrusal olmayan dinamik tersleme,
kayan kipli kontrol, geri adimlamali kontrol, sinir aglar1 (NN: Neural Networks) ve

bulanik mantik (FL: Fuzzy Logic) kontrolidiir [13, 17].
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1.2.2 Dogrusal olmayan dinamik tersleme kontrol yontemi

Geribeslemeli dogrusallastirma (feedback linearization) yonteminin 6zel bir ¢esidi
olan dogrusal olmayan dinamik tersleme giiniimiizde en ¢ok uygulanan dogrusal
olmayan kontrol yontemlerinden biridir. Ayrica, [18]’e gore, NDI su anda 6zellikle
askeri uygulamalarda en ¢ok uygulanan cok degiskenli kontrol yontemidir. NDI'nin
temel avantajlari, kazan¢ programlamaya ihtiyag duymamast ve dogrusal olmayan
durumlar1 dogrudan kontrol yasasina dahil etmesidir [14]. Bununla birlikte, en 6nemli
dezavantaji ise model uyumsuzluklarinin ve 6l¢iim hatalarinin performansi diigiirmesi

ve hatta kararsiz durumlara yol acabilmesidir [19].

Ucus kontroliinde, 6zellikle genis ugus zarflarina sahip yiiksek performansh hava
araglari i¢in giderek popiilerlesen bir yontem olan NDI, Boeing F-18 HARYV, Lockheed
Martin F-35 Lightning II ve Boeing X-36 gibi hava araclarinda uygulanmistir [20,21].
Bugajski ve Enns [14,22]’de F-18 HARV’a yiiksek hiicum ac¢ili bir ugus i¢in yaptiklari
calismay1 sonuclartyla paylasmiglardir. X-35 programi, dinamik tersleme tabanli bir
kontrol yasast kullanmig, Bordignon ve Beesolo [23]’te Lockheed Martin Miisterek
Taarruz Ucaginm (X-35B) Kisa Kalkis ve Dikey Inis (STOVL: Short Tkae-Off
and Vertical Landing) varyantinda kontrol yapisi i¢in kullanilan NDI algoritmasin
anlatmislardir. Ozellikle F-35 Lightning II, NDI ugus kontrolorlerinin faydasini ve
etkinliini operasyonel olarak kanitlamisti. NASA’nin X-38 Miirettebat Kurtarma
Araci programi i¢in NDI kontrol sistemi ¢oziim olarak onerilmistir. NASA tarafindan
yaymlanan [24], X-38 projesindeki otonom bir ucus test aracina dogrusal olmayan
dinamik tersleme ugus kontrol sisteminin uygulamasini d6zetlemektedir. Ito, Georgie,
Valasek ve Ward, [25] te X-38 hava aracinda dinamik tersleme yonteminin kullanimin

anlatmiglardr.

Yiiksek hiicum acili manevra kontrolii icin tercih edilen bir yontem olan NDI, [22]’de
Bugajski ve Enns tarafindan NASA’nin test araci1 olan HARV {izerinde uygulanmugtir.
Snell, Enns ve Garrard [26]’da siiper manevra kabiliyetli bir ugak icin NDI kontrol
algoritmasi tasarimini yavas ve hizli dinamikleri kontrol edecek sekilde yapmus,
Albostan ve GoOkasan ise benzer bir calismay1 [27]’de F-16 ucak modeli iizerinde
denemiglerdir. Yiiksek manevra kabiliyetli ugaklardaki calismalara dier bir 6rnek

ise [28] verilebilir.
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NDI kontrol algritmasi ile farkli hava araglarinda ve uzay araglarinda calismalar
yaptlmigtir.  Miller, F/A-18 uc¢agmin test platformu olan FAST platformu icin
dinamik tersleme yontemini temel kontrolor olarak kullanmustir [29]. [30]’da F35
hava araci iizerinde NDI kontrol sistemi ¢alismasi yapilmistir. Karlsonn dogrusal
olmayan dinamik tersleme yOonteminin insansiz hava araglarina nasil uygulanabilecegi
ile ilgilenmis ve SAAB’m gelistirmekte oldugu insansiz hava aract SHARC i¢in
NDI kontrol yontemini kullanarak simiilasyonlar gerceklestirmistir [31]. Insansiz
hava araclarinda NDI kullaniminin diger ornekleri [32, 33]’te, doner kanathi hava
araclarindaki bazi NDI calismalart ise [34, 35]’te bulunabilir. [36, 37]’de ise uzay

araglarinda yapilan bazi 6rnek ¢alismalar mevcuttur.

Literatiirde NDI kontrol yasasinin dezavantaji olan dayanmiklilik problemine ¢oziim
getirmek lizerine yapilan bir¢ok calisma mevcuttur. Zeng, sivil tasimacilik ucagi
Boeing 747 icin dogrusal olmayan bir dinamik tersleme kontrolorii gelistirilmis,
ardindan performansi artirmak icin uyarlamali hale getirdigi bir caligma yapmistir
[38]. Reiner, Balas ve Garrad [39]’da p sentezi yontemi ile NDI yontemini
birlestirerek, dayanikli bir ucus kontrol tasarimi yapmuslardir. [40]’ta belirsizliklere
kars1 dayaniklilik saglamak icin bulanik mantik kullanilmistir. [41] ve [36]°da kayan
kipli kontrol ile NDI'in birlikte kullanildig1 calismalar mevcuttur. [42]’de ise sinir

aglar1 NDI'1n dayaniklilik sorunu i¢in kullanilmistir.

Dayaniklilig1 artirmak icin yaygin olarak kullanilan diger bir yontem ise uyarlamali
kontrol olup, literatiirde pek ¢ok calismaya rastlanmigtir. Harris, F-16 hava araci
modelini kullanarak NDI kontrol algoritmasi tasarimi yapmis, ayni calismada,
uyarlamali kontrol ile NDI algoritmasini birlestirerek uyarmali NDI yodntemi
tasarimlar1 yapmustir [20,21]. [20]’de NDI kontrol algoritmasinin uyarlamali hali hem
MRAC (Model Reference Adaptive Control) yontemi hem de L1 uyarlamali kontrol
yontemi ile tasarlanmugtir. [7]’de hem sinir aglar1 hem de MRAC tabanli NDI yer
almaktadir. L1 uyarlamali kontrol yonteminin NDI ile kullanildig1 bazi ¢caligmalara

[43] ve [44] Ornek gosterilebilir.

1.2.3 Artirimh dogrusal olmayan dinamik tersleme kontrol yontemi

Artinmli dogrusal olmayan dinamik tersleme yontemi, NDI tabanli bir yontem

olup NDI algoritmasinin dayaniklilik sorununa alternatif bir ¢6ziim olmasi amaciyla
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tiiretilmistir. NDI kontrol algoritmasinin avantajlarint korurken, modele bagliligini

azaltarak dayaniklilig1 artiran bir yontemdir [15].

1998 yilinda ilk kez Smith basitlestirilmis (simplified) NDI adiyla dogas1 geregi
daha saglam olan bu yontemi ortaya atmigstir [45]. 2000 yilinda Bacon ve Ostroff
tarafindan [46]’da agisal ivmelerin geri besleme kavrami artimli bir form uygulanarak
degistirilmis (modified) NDI adiyla sunulmustur. Su anki bilinen adi ise, artiml
dogrusal olmayan dinamik tersleme isminin kontrol yasasinin tasarim metodolojisini

daha iyi tamimlamasi nedeniyle [19]’da Onerilmistir.

INDI kontrol yasasinin performansi, baz1 projeler kapsaminda yapilan ucus testleri
ile gosterilmistir. Bunlardan bazilar1 VAAC Harrier [47], bir mikro hava araci [48]
ve Delft Teknoloji Universitesi’ne ait PH-LAB Cessna Citation II’nin [49] testleridir.
INDI yontemi ile ilgili calismalar bulundugu giinden beri devam etmekte olup, NDI ile
karsilastirildiginda umut verici sonuglar gosterse de, INDI {izerindeki teorik ¢alismalar

hala gelistirilmektedir [15].

Sabit kanatli hava araglar1 icin INDI kontrol algoritmasini, Ekeren bir IHA platformuna
[50], Kumtepe F-16 modeline [51], van’t Veld PH-LAB Cessna Citation deneysel hava
aract modeline [15] ve Bhardwaj F-16 modeline [52] uygulamiglardir. Grondman
[49] ise Cessna Citation deneysel hava aracina INDI tabanli kontrol algoritmasini
uygulayarak ucus test sonuclarimi paylasmislardir. Doner kanath hava araglarinda da
INDI kontrol sistemi tasarimu ile ilgili birgok calisma mevcuttur. Simplicio [53,54] te,
Silva [55]’te, Smeur [48]’de INDI yontemi ile tasarladiklari ucus kontrol sistemlerini

anlatmiglardir.

INDI yonteminin uyarlamali kontrol ile bazi uygulamalar1 da bulunmakatdir. Bunlara

ornek olarak [52], [56] ve [17] verilebilir.

Bu caligmalarin haricinde, van’t Veld [15]’te ve van Kampen [54]’te INDI yonteminin
kararlilik ve dayanililik analizleri ile ilgili calismalar yapmuislardir.

1.2.4 Kayan Kipli kontrol yontemi

Degisken yapili kontroliin (VSC: Variable Structure Control) bir tiirii olan kayan kipli
kontrol, bozuculara, modelleme ve parametre belirsizliklerine karsi dayanikli olan

dogrusal olmayan bir kontrol yontemidir.
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Degisken yapili kontrol sistemleri, 1960’larin basinda Rusya’da Emelyanov ve
Barbashin’in oncii caligmalan ile gelistirilmeye baglanmis ancak Utkin’in aragtirma
makalesinin [57] Ingilizce olarak yayinlandigi 1970’lerin ortalarna kadar Rusya
disinda ortaya cikmamistir. SMC tasarim teknikleri, 1977°de Utkin’in arastirma
makalesi gibi Ingilizce yayinlanan ilk calismalardan sonra gelistirilmeye baslanmig
ve o zamandan beri SMC tekniklerinin hem dogrusal hem de dogrusal olmayan

sistemlerde kullanimina yonelik bircok calisma yapilmistir.

Belirsizliklere ve modelleme hatalarina karst SMC’nin dayanikli oldugu bilinmektedir.
SMC’nin dayaniklhilik 6zelligi, dogrusal sistemler i¢in iyi bilinmekte olup belirli
dogrusal olmayan sistem tiirleri i¢in de SMC’nin dayamiklilig1 ile ilgili calismalar
mevcuttur. Dogrusal olmayan sistemler icin SMC calismalarindan bazilar1 [58] ve

[36]°da verilmistir.

SMC hakkinda bir¢cok calisma yapilmig olup, 1999 yilinda yayinlanan [59], temel
tasarim ¢oziimlerini 6zetleyen ve ¢catirdama probleminin etkisini anlatan bir rehberdir.
Ayrica, havacilik alaninda da SMC yontemi farkli kontrol problemlerine uygulanmustir.
Uzay araci kontrolii [60] ve hava araci ucus kontrolii [61-63] bunlardan bazilaridir.
Ucak kontroliinde de farkli amaglar igin pek ¢ok ¢alismaya rastlanmsgtir. Ornegin, [61]
dogrusallastirilmis ugak modeli icin, [62] u¢agin yanal hareketi icin ve [64,65] ugagin

yunuslama hareketi i¢cin uygulanmig SMC tasarimlaridir.

SMC yonteminde dikkat edilmesi gereken noktalardan biri de ¢atirdama fenomenidir.
Catirdama problemi SMC’nin performansimi etkileyecek en Onemli sorunlardan
biri olarak goriildiigiinden, oldukga ilgi ¢eken bir konudur. Catirdama etkilerinin

istesinden gelmek icin [66] ve [59] gibi bir¢ok caligsma yapilmustir.

Literatirde SMC yonteminin farkli kontrol teknikleri ile birlestirilerek kullanildigi
calismalara rastlanmigtir. Uyarlamali kontrol ile SMC’nin birlikte kullanim1 buna bir
ornektir. Uyarlamali SMC calismalarindan bazilar [67,68] de bulunabilir. [69]’da ise

SMC uyarlamal1 kontrol ve bulanik mantik ile birlikte kullanilmustir.

Bunun haricinde, [41]’de kayan kipli kontrol temelli bir dianmik ters ¢evirme kontrol

sistemi Onerilmigtir. Burada SMC’nin dayanikli yapisindan faydalanilarak, dayanikli
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bir dinamik tersleme yoOntemi tasarlanmistir. [36]’da ise ayni yazarlar dogrusal

olmayan sistem icin benzer bir yontem uygulamiglardir.

1.3 Tezin Organizasyonu

Bu tez ¢aligmasi yedi boliimden olusmaktadir. i1k béliimde giris yapilmis, ardindan

tezin amaci, litearatiir 6zeti ve tezin organizyonu verilmistir.

Ikinci boliim, hava araci dinamiklerinin ve F-16 hava aracinin matematiksel modelinin
anlatildig1 boliimdiir. Hava arac1t modeli anlatilmadan once eksen sistemlerinden ve

doniisiimlerinden bahsedilmistir.

Uciincii boliimde, dogrusal olmayan dinamik tersleme kontrol yontemi detayli bir
sekilde anlatilmistir. Istenen dinamikler, zaman 6lcegi ayrimi, kontrol degiskeni secimi
ve dayaniklilik gibi konular da alt bagliklarda a¢iklanmistir. 'Yontemin dayaniklili§ini

artirmak i¢in bir PI kontrolor kullanilmis ve sonuclar paylagilmstir.

Dordiincii boliimde, dogrusal olmayan dinamik tersleme yontemine dayali bir kontrol
metodu olan artirimli dogrusal olmayan dinamik tersleme yontemi aciklanmistir.

Yontemin dayaniklilig1 incelenerek, NDI ile farklilagtig1 noktalar verilmistir.

Besinci boliimde, once kayan kipli kontrol yontemi aciklanmig, ardindan ii¢ farkh
tasarim yontemi verilerek yontemler karsilastirllmigtir. Dogrusal olmayan dinamik
tersleme yOntemi ile kayan kipli kontrol yonteminin birlikte kullanildig1 bir kontrol

sistemi anlatilmistir. Catirdama problemine ve ¢oziim Onerilerine deginilmistir.

Altinc1 boliimde, tasarlanan kontrol yontemlerinin referans takip sonuclar1 ve

parametre belirsizliklerine kars1 dayanikliliklar1 karsilastirilmastir.

Son boliimde ise, yapilan ¢calismalar 6zetlenmis ve elde edilen sonuglar paylasiimistir.

Ileriki caligmalar icin Onerilere yer verilmistir.
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2. HAVA ARACI UCUS DINAMIKLERI VE MODELLEMESI

Bu boliimde, ilk olarak hava aract modeli olusturulmadan once bilinmesi gereken
eksen sistemleri ve eksen sistemlerinin birbirlerine doniisiimleri i¢in kullanilan
doniisiim matrisleri anlatilmigtir.  Ardindan, F-16 hava araci kisaca tamitilmis ve
Simulink modeli olusturulurken gerekli olacak F-16 hava aracina ait geometrik ve
kiitlesel parametreler tablo olarak paylasilmistir. Son olarak, MATLAB/Simulink
ortaminda olusturulan F-16 hava aracinin dogrusal olmayan alt1 serbestlik dereceli
matematiksel modeli alt sistemleriyle ve Simulink gorselleriyle birlikte detayli olarak

aciklanmustir.

2.1 Eksen Sistemleri

Hava aract matematiksel modeli gelistiriimeden once uygun bir temel olusturmak
gerekir. Bu temel, hareket denklemlerinin diizenli bir sekilde gelistirilebilecegi
matematiksel bir cerceve icerir. Hava araci hareketleri genellikle uygun koordinat

sistemine gore secilmis ilgili degiskenler ile tanimlanir [70].

Hava araglarinin davraniglarinin anlasilmasi i¢in hava araci hareket denklemlerinin
anlagilmas1 ve bilinmesi esastir. Hareket denklemlerinin dogru bir sekilde
geligtirilebilmesi i¢in de koordinat sistemlerini anlagilmasi ve uygun koordinat

sisteminin se¢imi 6nemli bir rol oynar.

Temel olarak, biri yeryiiziinde, digerleri ise hava aracinin iizerinde olan dort tane eksen
sistemi vardir. Bunlar, atalet eksen sistemi olarak da kabul edilen Diinya’ya sabitlenmis
Diinya eksen sistemi ile u¢aga sabitlenmis govde eksen sistemi, kararlilik eksen sistemi
ve riizgar eksen sistemidir. Eksen sistemlerinin her biri, aerodinamik kuvvetler, agirlik

ve itki gibi belirli bir kuvveti tanimlamak i¢in uygun olmalar1 agisindan faydalidir.

Eksen sistemlerinin birbirleriyle olan iligkilerini gézlemleyebilmek veya bir kuvveti
farkli bir eksen sisteminde ifade edebilmek i¢in doniisiim denklemleri kullanilarak

eksen sistemlerinin arasinda doniisiim yapilabilir [71,72].
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2.1.1 Diinya eksen sistemi

Diinya eksen sistemi (Earth axis system), z ekseni Diinya’nin merkezine bakacak
sekilde Diinya’ya sabitlenmis bir eksen sistemidir. Diinya eksen sistemini tanimlamak
icin Diinya ylizeyinde bir referans noktasi (0g) alinir. Diinya yiizeyindeki og referans
noktas1 sag el kuralina uygun olarak ortogonal bir eksen sisteminin orijini olup,
xo kuzeyi, yp doguyu ve zo ise yercekimi vektorii boyunca dikey olarak asagiyi
gostermektedir. xo —yo diizlemi ise, diinyanin yiizeyine teget olan yerel yatay diizlemi

tanimlamaktadir [73].

Diinya eksen sisteminin x ekseni ve y ekseni ortogonaldir ve merkezi ugcagin agirlik
merkezinde olacak sekilde yerel yatay diizlemde bulunur. Diinya eksen sisteminin x
ekseni (xg) kuzeyi (north), y ekseni (yg) doguyu (east) ve z ekseni (zg) asagiy1 (down)

gosterecek sekilde tanimlanir [71].

Diinya eksen sistemi, ozelikle yercekimi etkilerini, irtifayi, yatay mesafeyi ve ucagin

yoniinii ifade etmek i¢in kullanilir [74].

Diinya eksen sistemi Sekil 2.1’de goriilmektedir.

S

Sekil 2.1 : Diinya eksen sistemi [70].
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2.1.2 Govde eksen sistemi

Govde eksen sistemi (Body axis system), merkezi ucagin agirlik merkezinde olacak
sekilde ucak govdesine sabitlenmis bir eksen sistemidir ve ucgafa gore hicbir
zaman degismez. Genellikle, govde eksen sisteminin x ekseni (xp) ucagin agirlik
merkezinden ucagin burnuna dogru, y ekseni (yp) ucagin agirlik merkezinden ugagin
sag kanadina dogru ve z ekseni (zp) ucagin agirlik merkezinden sag el kuralina uyacak
sekilde ugaktan asag1 dogru olacak sekilde tamimlanmaktadir. Govde eksen sistemi,
diinya eksen sistemine paralel olup, aralarindaki fark x ekseninin kuzey yoniinii degil

hava aracinin burnunu gostermesidir.

Govde eksen sistemi ucaga sabit oldugundan, momentleri ve ataletin olusturdugu

etkileri bu eksen sisteminde belirlemek nispeten daha kolaydir [71].

2.1.3 Kararhlik eksen sistemi

Kararlhilik eksen sistemi (Stability axis system), govde eksen sisteminin y ekseni
(vp) etrafinda hiicum agis1 (a) kadar dondiiriillmesi sonucu olusmaktadir.  Yani
kararlilik eksen sistemi x ekseni (xg), bagil riizgarin u¢agin x — z diizlemi iizerindeki
izdiigiimiiniin yoniinii gostermektedir. Govde eksen sistemindeki gibi, kararlilik eksen
sisteminin merkezi de ucagin agirlik merkezinde kabul edilir, y ekseni (ys) ucagin
agirlik merkezinden sag kanadina dogru ve z ekseni (zg) sag el kuralina uyacak sekilde

tanimlanmaktadir.

Kararlilik eksen sistemi, Ozellikle aerodinamik kaldirma ve siirilkleme kuvvetlerini

tanimlamak i¢in kullanilir [71].

2.1.4 Riizgar eksen sistemi

Riizgar eksen sistemi (Wind axis system), kararlilik eksen sistemine benzer bie
eksen sistemidir. Riizgar eksen sisteminin merkezi de ucagin agirlik merkezinde
olup, kararlilik eksen sisteminin z ekseni (zs) etrafinda yana kayma agis1 () kadar
dondiiriilmesi ile olusur. Boylece, riizgar eksen sisteminin x ekseni (xy) dogrudan
bagil riizgara hizalanir. Ucak simetri diizlemine (x —z) gore kayma agis1 sifir

oldugunda kararlilik eksen sistemi ile riizgar eksen sistemi ayni olur.

Ucgaga sabit eksen takimlari olan govde, karalilik ve riizgar eksen sistemleri Sekil

2.2°de verilmistir [7].
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Sekil 2.2 : Govde, kararlilik ve riizgar eksen sistemleri [7].

2.1.5 Eksen sistemi doniisiimleri

Onceki bolimde belirtildigi iizere, belirli vektorlerin belirli bir eksen sisteminde
ifade edilmesi uygundur. Bu vektorler belirli bir eksen sisteminde uygun bir sekilde
ifade edilse de, hareket denklemleri olusturulurken hepsinin ayni eksen sisteminde
ifade edilmesi gerekir, dolayisiyla bir vektoriin bir eksen sisteminden digerine nasil

doniistiiriileceginin bilinmesi olduk¢a énemlidir.

Diinya eksen sisteminden govde eksen sistemine doniisiim yapilirken Euler acilar
kullanilir. Euler agilari, sapma agist (), yunuslama agist (6) ve yuvarlanma agisi
(¢) olarak ifade edilir. Euler agilar ile doniis yapilirken denklem 2.1°deki araliklar
gecerlidir.
0<y <360 [deg]
—90<6<90 |[deg] 2.1
—180 < ¢ <180 [deg]
Bir vektor, Diinya eksen sisteminden govde eksen sistemine sirasi ile z ekseni, y ekseni
ve x ekseni etrafinda {i¢ ardisik doniis ile doniistiiriilebilir (Sekil 2.3). Euler agisi

rotasyonlariin sirast oldukc¢a dnemlidir. Doniis siras1 farkli yapilirsa doniisiim matrisi

farkli olacaktir.
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Diinya Eksen ¥.6,¢ Govde Eksen
Sistemi Sistemi

Sekil 2.3 : Diinya ve govde eksen sistemi doniigtimii.

Diinya eksen sistemindeki bir vektor (Fg) sirasiyla y, 6 ve ¢ acilan etrafinda

dondiiriildiigiinde 2.2, 2.3 ve 2.4’te gosterilen rotasyon matrisleri elde edilir.

X’ cosy siny 0] [Xg
Y'| = | =siny cosy O| |Yg (2.2)
zZ 0 0 1|z
[ X" cos® 0 —sin@] [X']
Y'| = 0 1 0 Y’ 2.3)
4 sin@ 0 cos6 | |Z']

[ X5 1 0 0 X'
Yp| = |0 cos¢ sing | |Y” (2.4)
| Zp 0 —sing cos¢| |Z"

Bu ii¢ rotasyon matrisi sirasiyla R3 (), R»(0), Ry (¢) olarak ifade edilirse, denklem 2.5
ile diinya eksen sistemindeki bir vektorii (Fg) govde eksen sistemine (Fp) doniistiiren

rotasyon matrisi elde edilir.

Fg =R1(9)R2(60)R3(y)FE (2.5)

Kararhlik eksen sistemindeki vektorlerin govde eksen sistemine doniisiimii onemlidir.
Bunun sebebi ise, aerodinamik kuvvetlerin ifade edildikleri eksen sistemlerinden
govde eksen sistemine doniistiiriilmesidir. Kararlilik eksen sisteminden govde eksen

sistemine Sekil 2.4’te gosterildigi gibi hiicum acis1 () ile doniisiim yapilir.

Kararlilik Eksen a Govde Eksen
—_—
Sistemi Sistemi

Sekil 2.4 : Kararlilik ve govde eksen sistemi doniisiimii.

Kararlilik eksen sisteminde taniml1 aerodinamik kuvvetler (Fj) govde eksen sistemine

(Fa,) denklem 2.6’da verildigi gibi doniisturiilebilir.

Fy, cosot 0 —sina| |Fy,
Fal =1 0 1 0 Fy, (2.6)
Fa.]p sine. 0 coso | | Fy, s
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Kararlilik eksen sisteminden riizgar eksen sistemine ise yana kayma agist (B) ile

doniisiim yapilir (Sekil 2.5).

Kararlilik Eksen B Riizgar Eksen
— i .
Sistemi Sistemi

Sekil 2.5 : Kararlilik ve riizgar eksen sistemi doniisiimii.

Kararhlik eksen sistemi ile riizgar eksen sistemi arasindaki rotasyon matrisi denklem

2.7°deki gibidir.

Fy, cosB  sinfB 0| [Fy,
Fa,| = |—sinB cosB O] |Fa, 2.7
Fil, 0 0 1f|F]

2.2 F-16 Hava Araci

Tez ¢alismasi kapsaminda hava araci olarak F-16 savas ucagi kullanilmistir. 1970’lerin
basinda tasarlanan F-16 hava araci, giderek agirlasan ve manevra kabiliyeti olmayan
savag ucaklarmna alternatif olarak tasarlanmistir. F-16 hava araci, hafif savas ucagi
(lightweight fighter) projesi kapsaminda Amerika Birlesik Devletleri Hava Kuvvetleri
icin General Dynamics tarafindan gelistirilen tek jet motorlu, cok amacl 4. nesil
bir savas ucagidir. General Dynamics ekibi agir1 agirligi ve agir yiikleri, hiz ve
manevra kabiliyeti ile degistirerek, ¢ok hizli ucabilen ve donebilen basit bir avci ugagi
gelistirmek i¢in yola ¢ikmiglardir. F-16 tasarim ekibi, bu hava aracini daha once
tek bir ucaga entegre edilmemis yeni teknolojiler ile zamaninin en gelismis savas
ucagina doniistiirmiistiir. F-16 savag ucagi, manevra kabiliyetinin artirilmasi amaciyla
agirlik merkezi aerodinamik merkezin gerisine alinmis, rahat statik kararli (relaxed
static stability) bir ucaktir. Ayrica, fly-by-wire ucus kontrol sistemine sahip ilk savas

ucagidir. Fly-by-wire sistemi, hava aracinin ¢evikligini artirmistr.

1975’teki ilk iiretim siparisinden bu yana diinya ¢apinda 26 iilke i¢in 4500’den fazla
F-16 iretilmistir. 1993 yilinda tiretim hakki Lockheed Corporation’a satilmistir.
1995°te Lockheed ile Martin Marietta’nin birlegsmelerinden sonra Lockheed Martin’in
bir iiriinii olmustur. Savagan Sahin (Fighting Falcon) olarak da bilinen F-16, hafif

avci ucagi olarak tasarlanmis fakat birgok farkli amag icin de kullanilmistir. Kullanim
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alaninin genis olmasi ve manevra kabiliyetinin yiiksek olmasi bir¢ok iilkeye ihrag
edilmesine olanak saglamistir. Besinci nesil F-35, F-16’nin is yiikiiniin ¢ogunu
istleneceginden giiniimiizde artitk Amerika Birlesik Devletleri Hava Kuvvetleri i¢in
tiretilmese de, ihracat icin liretilmeye devam etmekte ve bugiin hala bir¢ok iilkede F-16

savas ucaginin farkli modelleri kullanilmaktadir [75-77].

F-16 hava aracinin olusturulan matematiksel modelde kullanilan kiitlesel ve geometrik

parametreleri Cizelge 2.1°de verilmistir.

Cizelge 2.1 : F-16 hava aracinin kiitlesel ve geometrik parametreleri [78].

Parametre Sembol Deger Birim

Hava arac1 agirligi m 9295.44 kg

Kanat ac¢iklig b 9.144 m

Kanat alani S 27.87 m?

Ortalama veter uzunlugu ¢ 3.45 m
Yuvarlanma eylemsizlik momenti Iy 12874.8 kg m?
Yunuslama eylemsizlik momemti 1y 75673.6 kg m?
Sapma eylemsizlik momemti I, 85552.1 kg m?
Carpim eylemsizlik momenti 1 1331.4 kg m?
Carpim eylemsizlik momenti Ly 0 kg m?
Carpim eylemsizlik momenti I, 0 kg m?

Agirlik merkezi konumu Xeg 0.3¢ m

Referans agirlik merkezi konumu Xeg, 0.35¢ m

Motor acisal momentumu hg 216.9 kg m? /s

2.3 Dogrusal Olmayan F-16 Hava Arac1 Matematiksel Modeli

F-16 savas ucaginin dogrusal olmayan matematiksel modeli Matlab/Simulink
ortaminda gelistirilmistir. Hava aract modeli aerodinamik model, hareket denklemleri,
atmosfer modeli, motor modeli ve eyleyici modeli olmak iizere 5 temel alt modelden

olugsmaktadr.
Ayrica, dayaniklilik analizi icin ilgili parametrelere belirsizlik modeli tasarlanmistir.

Literatiirde kontrol sistemi tasarimi ve analizi gibi farkli caligmalar kapsaminda bir¢ok
F-16 hava arac1 modelinin olusturuldugu goériilmiistiir. Bu tez ¢alismasi kapsamda,
F-16 hava aracinin matematiksel modeli [75] ve [78] numarali referanslar baz alinarak

olusturulmustur.

Simulink modelinin genel yapis1 Sekil 2.6’da gosterilmistir.
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Sekil 2.6 : F-16 hava aract Simulink modeli.

2.3.1 Kontrol girisleri

Bir hava aracinin durumu degistirilirken, hava aracinin kontrol yiizeyleri pilot ya da
otomatik kontrol sistemleri tarafindan eyleyicilere komut gonderilerek, servo motorlar

ile hareket ettirilir. Bu hareket sonucunda da kuvvet ve moment uiretilir.

F-16 hava arac1t modelinde kontrol girigleri olarak elevator, aileron ve diimen (rudder)
kontrol yiizeyi sapmalari ile gaz kolu seviyesi bulunmaktadir. Cizelge 2.2’de hava araci

modelinin girisleri ve birimleri verilmistir.

Cizelge 2.2 : F-16 hava arac1 modelinin girigleri.

Girigler Sembol Birim
Aileron kontrol yiizeyi sapmast Oa deg
Elevator kontrol yiizeyi sapmasi Oe deg
Diimen kontrol yiizeyi sapmasi 0, deg
Gaz kolu seviyesi o %

Ayrica, F-16 hava aracinda ikincil kontrol yiizeyi olan LEF (leading edge flap) kontrol
yiizeyi de mevcuttur fakat bu ylizeye pilot tarafindan giris uygulanmamaktadir ve

otomatik olarak kontrol edilir.

LEF kontrol yiizeyi, hiicum agis1 ve Mach sayisina bagli bir fonksiyondur fakat
aerodinamik verinin gecerli oldugu hiz araliginda, LEF’in Mach’a baglh degisimi ihmal
edilmis olup, LEF’in hiicum agisina bagli fonksiyonu denklem 2.8’de verilmistir.

25+7.25 g
Sipr = 13827020 9054 1145 2.8
LEF 51725 ¢ b " (2:8)

Burada, ¢ ve p; ifadeleri sirasiyla dinamik ve statik basingtir.
2.3.2 Eyleyici modeli

Kontrol yiizeyi ve LEF eyleyicileri birinci dereceden transfer fonksiyonlar1 olarak

modellenmigtir. Bu blogun girisi ugus kontrol sistemi komutlari, ¢ikisi ise kontrol
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ylizeyi sapmalaridir ve aerodinamik modele giris olarak beslenirler.  Kontrol

yiizeylerinin pozisyon ve hiz limitleri Cizelge 2.3’te verilmistir.

Cizelge 2.3 : Kontrol yiizeyleri ve limitleri.

Kontrol Yiizeyi Pozisyon Limiti Hiz Limiti Zaman Sabiti
Ou +25deg 60 deg /s 0.0495 s
Oe +21.5deg 80 deg /s 0.0495 s
Or +30deg 120 deg /s 0.0495 s
OLEF [00.25] 25 deg /s 0.0495 s

Eyleyici modelinin Simulink yapis1 Sekil 2.7°deki gibidir.

Sekil 2.7 : Eyleyici modeli.

2.3.3 Aerodinamik model

Literatiirde F-16 hava araci i¢in diisiik ve yiiksek dogruluklu farkli aerodinamik
modeller bulunmaktadir. [75]’te 1979 yilinda NASA Langley and Ames Research
Center’in riizgar tiineli test sonuglarindan olusan aerodinamik veri tabani yer
almakatadir. [7]’de yer alan model, diisiik dogruluklu aerodinamik veriye sahip Fortran
tabanli bir modeldir. [78]’de olusturulan model [75]’teki veri tabanina sahip olup,
baz1 yanal-yonsel moment katsayilart NASA’'min paylastig1 verilerden farkhdir. [79]
numarali kaynakta diisiik ve yiiksek dogruluklu aerodinamik modellere yer verilmistir.

[80]°de ise dogrusal olmayan parametrik aerodinamik model anlatilmistir.

Bu calismada, NASA Langley Arastirma Merkezi’nde yapilan riizgar tiineli testlerinde
elde edilen sonuclar [75] ile olusturulan aerodinamik veri tabani1 kullanilarak yiiksek

dogruluklu bir aerodinamik model olusturulmustur. Kullanilan veri tabanindaki veriler
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0.6 Mach’a kadar olan hizlar icin gecerli olup, perdovites (stall) etkileri calisma

kapsaminda kullanilmadigindan modelde yer almamaktadir.
Aerodinamik veri tabaninin gegerli oldugu ucus zarfi denklem 2.9°da verilmistir.
—20<a <90 |[deg]
—30< B <30 [deg] (2.9)
0.1<M<0.6
Aerodinamik model, Sekil 2.8’de gosterildigi gibi iki alt sistemden olusmaktadir. Ik
blokta, aerodinamik veritabani kullanilarak arama tablolar1 (look-up table) ile her bir
aerodinamik katsay1 elde edilip, ardindan da toplam kuvvet ve moment katsayilari

hesaplanmaktadir. Ikinci blokta ise, bu aerodinamik katsayilar kullanilarak ucagin

aerodinamik merkezine gore toplam kuvvet ve moment hesab1 yapilmaktadir.

fenv] >

rrrrrrrrrrrrrrr

Sekil 2.8 : Aerodinamik model.

Denklem 2.11 ile denklem 2.22 arasinda, F-16 hava araci icin toplam aerodinamik
katsayilar ifade edilmistir. Aerodinamik katsayilar genel olarak dogrusal olmayan
fonksiyonlar olup, kontrol yiizeyi sapmalari, dinamik basing, hiicum acisi, yana kayma

acis1, Mach sayisi ve itki gibi etkilere baglh olarak degismektedir.

Olusturulan F-16 modelinde, kuvvet ve moment katsayilar1 elevatér sapmasi, hiicum
acis1 ve yana kayma agisinin fonksiyonlar1 olacak sekilde hesaplanmistir ve kirilma

noktalar1 denklem 2.10’da verilmistir.
0., = [—25 —100 10 25]
0, = [—25 0 25]
o =[-20 —15 —10 =505 10 15202530 354045 505560708090] (2.10)
oy =[—20 —15 —10 —50510 1520 25 30 35 40 45]
B1=[-30 —25 -20 —15 —10 —8 —6 —4 —2024 6810152025 30]
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Cx, govde eksen sisteminde aerodinamik siiriikklenme kuvveti katsayisi olarak
tanimlanmaktadir.  Hiicum acisi, yana kayma acist ve elevatdr kontrol yiizeyi
sapmasinin bir fonksiyonudur ve denklem 2.11°deki gibi ifade edilmektedir. Ayrica,

LEF ve yunuslama acisal hizinin da siiriiklenme kuvveti katsayisina etkisi vardir.

S
Cx; =Cx (a,B,0.) +ACx jof (1 - 21?)

] 5 @2.11)
cq lef
b o o(a)+ack,, (@) (1- 92 )|
Burada,
ACx jef = Cx jer(@, B) —Cx (@, B,8. = 0°) (2.12)

Cy, govde eksen sisteminde aerodinamik yanal kuvvet katsayis1 olarak tanimlanmak-
tadir ve denklem 2.13’teki gibi ifade edilmektedir. Hiicum agisi, yana kayma acisi,
aileron ve diimen kontrol yiizeyi sapmalari ile yuvarlanma ve sapma agisal hizlarinin

yanal kuvvet katsayisi izerinde etkisi vardir.

0
Cy; =Cy(a,B) +ACy jef (1 - ef)

25
o) 0,
+ |:ACY,5a2()O +ACYu5a:20°,lef (1 o Z_esf):| (%)
5,
+ (ACY,6,1300) (%) 2.13)

b Olef
+ W |:CYr(a) +ACYr,lef(a) (1 - 2_5):| r

b 0y
Burada,
ACy jef =Cyer(a,B) —Cy (e, B)

ACY:(Sazz()O = CY,50:200 ((X, B) - CY(OC, ﬁ)
ACYaSa:ZOO,lef = CYaaa:ZOO.lef(a7 ﬁ) - CYZ@f(“? ﬁ) - ACY,Sazz()O

ACY,6r:300 = CY,5r:300 (a7 B) - CY (a7 ﬁ)
Cz, govde eksen sisteminde aerodinamik normal kuvvet katsayisi olarak tanimlan-

(2.14)

maktadir. Hiicum agis1, yana kayma agis1 ve elevator kontrol yilizeyi sapmasinin
bir fonksiyonudur ve denklem 2.15’teki gibi ifade edilmektedir. Ek olarak, LEF ve

yunuslama acisal hizinin da normal kuvvet katsayisi iizerinde etkisi vardir.

o)
Czy =Cz(at, B,8.) +ACz 1o f (1 - 21;f>

(2.15)

c Ole
n % {Czq(a) +ACy,,, (@) (1 _ 2’—;)}
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Burada,

ACz1ef =Czier(0t,B) —Cz(, 3,8, =0°) (2.16)

Ci, govde eksen sisteminde aerodinamik yuvarlanma moment Katsayisi olarak
tanimlanmaktadir ve denklem 2.17°deki gibi ifade edilmektedir. Hiicum acisi, yana
kayma acisi, kontrol yiizeyi sapmalari, LEF degisimi, yuvarlanma ve sapma agisal

hizlarina gore degisir.

25

o 0
+ |:AC17811200 +ACI75a:2OO,l€f (1 - 2_65‘)} (2_8>

2%
+ (AC15,_y0) (%) +AC, (a)p (2.17)

b 6[ef
+ 5 [Czr(a)ﬂLAClnlef(a) ( B f)] '

b e
g [Clp(o‘) +AC, () ( B %)} i

0
Ci, =C(a,B,0.) +ACy e f (1 - ef)

Burada,
ACyjef =Cpier(a,B) —Ci(a,,0. =0°)
ACis, o =Cis o0 (@, B)—Cla,B,0,=0°)
AC1 5, a0 1ep = Clbysgo 1o (05 B) = Criep (e, B) = AC; 5y
ACis, o =Cis_y0(a,B)—Ci(a,B,6,=0°)

Cn, govde eksen sisteminde aerodinamik yunuslama momenti katsayist olarak

(2.18)

tanimlanmaktadir ve denklem 2.19’daki gibi ifade edilmektedir. Hiicum agis1, yana
kayma agisi, elevator kontrol yiizeyi sapmasi, LEF degisimi ve yunuslama agisal hizina

gore degisir.

8
Cmr :Cm(avﬁaée)—'_ACm,lef (1 - ef)

25
cq ) f (2.19)
+ 5y |G (@) +ACn, (@) (1 — %)}
+ ACm((X) + CZJ (xcgref - xcg)
Burada,
ACmJef = CmJef(OC,ﬁ) — Cm((X, ﬁ,ﬁe = 00) (2.20)

Cy; govde eksen sisteminde aerodinamik sapma moment Kkatsayis1 olarak tanimlan-

maktadir ve denklem 2.21°deki gibi ifade edilmektedir. Hiicum acisi, yana kayma
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acisi, kontrol yiizeyi sapmalari, LEF degisimi, yuvarlanma ve sapma agisal hizlarina

gore degisir.

0
CnT = Cn(a>ﬁ766) +ACn,lef <1 - 2165f>

5 0,
+ |:AC,Z’50_200 +ACn,5a:200~1ef <1 o 2e5f>:| (ﬁ)

+ (ACn,s,_goo)( >+Ac,, (o)

5 2.21)
b Olef
e [c (0) +AC,,.,(a (1 )]
b 51ef
o [c (@)+8Cy1( (1 )}
- CYJ (ngref 'ng) b
Burada,
ACn,lef — nlef(a B) (a B 5 _OO)
ACn,S,,:mo Cl’l 80 200(05 B) (a B 5 o 00)
(2.22)

ACnvéa:20°,lef = Ci8umne lef(a B) —Cujer(a,B) — AC.5,_yp0

ACrs s = Cudsye (&, B) = Cul(, B, 8. = 07)

Temel aerodinamik katsayilarin hiicum agis1 ve yana kayma acisina bagh
degisimlerinin grafikleri Sekil 2.9 ile Sekil 2.14 arasinda gosterilmigtir. Cx =
fla(ar),B(B1), 0 (0, )) fonksiyonunun &, = 0 i¢in grafigi Sekil 2.9°daki gibidir.

0.2

0.15 . ~6@
%30
0.1 8
0.05 . _1¢

Cx(u,:’ﬂ,rie)
o

-0.05 5
0.1

-0.15 N
100

. __—~— 10
> -20
200 _3p Beta [deg]

Sekil 2.9 : §, = 0 i¢in Cy.
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Cy = f(a(oy), B(B1) fonksiyonunun grafigi Sekil 2.10°da verilmisgtir.

06
04
02. NPT
"‘? 0 - 35
= 30
O 02
-04
-06
oS
40 ~
30 \/‘- /’/\ 30
20 3 20
}\ /</\ 10
0 ~~ < 0
100 N ~ 0
Alpha [deg] > -20
20 .3p Beta [deg]

Sekil 2.10 : Cy.

Cz = f(a(ay),B(B1),0:(01)) fonksiyonunun &, = O igin grafigi Sekil 2.11°deki
gibidir.

1520
—10

CZ (o, 3, ae)

Alpha [deg] -20

Sekil 2.11 : 6, = 0 i¢in Cy.

C, = f(a(ay),B(B1),0.(6.2)) fonksiyonunun &, = 0 i¢in grafigi Sekil 2.12’de

gosterilmigtir.
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80
80

=70
- ’@i?so
< ‘*45‘1935 . p="104520

s

g 005 / 30
0.1 20

. ~_
100 \ 10
80 \7\\ 0
€0 \>'\ <
40 ~

R 7 -0

— .
® > A~ 20

Beta [deq]

Sekil 2.12 : o, = 0 i¢in C;.

Cn = f(a(ay),B(B1),0(61)) fonksiyonunun 8, = 0 i¢in grafigi Sekil 2.13’teki

gibidir.

«—-20
3530 4015
02— “?5901540,. 5

0.1 —

01

02 y

(ev, 3,6

-0.3 -

m
NS

C

-0.4 |
-05 | L 30

-0.6 -

-0.7 - 0

100 ‘B; TTTTe— -10
60 40 I — 20
20 Beta [deg]

0 -30
Alpah [deg] 20

Sekil 2.13 : 5, =0 i¢in C,,,.

Cy = fla(o),B(B1),0.(82)) fonksiyonunun 8, = 0 igin grafigi Sekil 2.14’te

verilmistir.
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0.15 —

0.1

0.05 —

C, (e, 3,4,)

0.1

-0.05 —

0151

100

g0

90
80

o T

Alpha [deg]

"’5—0
5

«—-10
8055 - p 15

& +—-=20
e
~ - 30
o
<
//‘ 0
B -10
<~
e
Ea Beta [deg]

Sekil 2.14 : 6, = 0 i¢in C,,.

Aerodinamik moment ve kuvvet katsayilart hesaplandiktan sonra, denklem 2.23

kullanilarak aerodinamik kuvvetlere ve denklem 2.24 kullanilarak aerodinamik

momentlere doniistiiriilmektedir. Denklemlerde yer alan g dinamik basinci, S kanat

alanini, b kanat aciklifin1 ve ¢ ortalama veter uzunlugunu ifade etmektedir.

Fx

Fy

W= QSCXT

W= QSCYT

L = gSbCy,
M = gScC,,;

N = GSbCy,

2.3.4 Hareket denklemleri

(2.23)

(2.24)

Hareket denklemlerine gecmeden 6nce, Sekil 2.15°te goriilebilecegi gibi aerodinamik

kuvvet ve momentlere, yer¢ekimi ve itkinin olusturdugu kuvvet ve momentler de

eklenerek toplam kuvvet ve momentler elde edilir. Kuvvet ve momenter toplanacagi

icin ayni eksen sisteminde olmalidirlar. Hareket denklemleri, ucagin govde eksen

sistemindeki toplam kuvvet ve moment denklemleri olarak tanimlanir. Bu nedenle,

aerodinamik kuvvetler ve momentler riizgar eksen sisteminden govde eksen sistemine,
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yercekimi kuvveti ise diinya eksen sisteminden gévde eksen sistemine Boliim 2.1°de

verilen denklemler kullanilarak doniistiiriilmektedir.

scttor o

nnnnnnnnn

mmmmmmmmm

“Gravty Moder Toal Forces and Momerts

Sekil 2.15 : Ucak govdesi genel Simulink modeli.

Govde eksen sistemindeki toplam kuvvet denklemleri denklem 2.25’te verilmistir.
Denklemlerdeki A alt indisi aerodinamik kuvvetleri, T alt indisi ise itki kuvvetini

temsil etmektedir.
Fx = Fx, +Fr —mgsin0
Fy = Fy, +mgsin ¢ cos 6 (2.25)
F7 = Fz, +mgcos¢sin 0

Govde eksen sistemindeki toplam moment denklemleri denklem 2.26’da verilmistir.

My =L
My =M (2.26)
My =N

Bu denklemlerde, motorun agirlik merkezinde oldugu, moment tiretmedigi ve sadece

x yoniinde bir itki iirettigi varsayimi yapilmis, inis takim etkileri dikkate alinmamasgtir.

Hareket denklemleri Newton-Euler yontemine gore tiiretilir. Newton’1n ikinci yasasi
kullanilarak, dogrusal momentumun zamana bagli degisiminden hava aracinin agirlik
merkezine etkiyen toplam kuvvet denklem 2.27°deki gibi elde edilir. Burada, m F-16

hava aracinin kiitlesi, V hiz vektorii, F ise hava aracina uygulanan toplam kuvvettir.

=V F
. de L (2.27)
(Z ) = ma=m[V +wx V]

Denklem 2.27°de gerekli diizenlemeler yapildiginda, toplam kuvvet denklemleri

denklem 2.28’deki gibi elde edilir. Denklemde yer alan u, v, w sirasiyla hava aracinin
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x, y, z eksenlerindeki dogrusal hizini, p, g, r ise sirasiyla hava aracinin gévde ekseni
yuvarlanma, yunuslama ve sapma agisal hizin1 ifade etmektedir.
m(i+qw—rv) = Fx
m(v+ru—pw) = Fy (2.28)
m(W+ pv—qu) = F;
Benzer sekilde, acisal momentumun zamana bagli degisiminden de hava aracina
uygulanan toplam moment denklem 2.29°da verildigi gibi elde edilir. H agisal

momentumu, M ise toplam momenti ifade eder.

) _ v
dt L (2.29)
d(f1) _ d(rx (mV)),

dt dt

Denklem 2.29 diizenlendiginde, toplam moment denklemleri denklem 2.30°daki gibi
elde edilir.
My = L = ply — il + qr(I — L) — pqly,
My =M = gly+ pq(L— L) + (p* — r*) I (2.30)
Mz =N =il — pli. + pq(Ly — I) — qrly
Denklemde yer alan I,y I, Iy, I, ve I, eylemsizlik momentlerini ifade

eder. Eylemsizlik momentlerinin olusturdugu eylemsizlik matrisi denklem 2.31°de

verilmisgtir.
Ixx _Ixy _Ixz
I=|-L, I, -I, (2.31)
_IXZ _Iyz IZZ

Hava araci x — z diizleminde simetrik oldugundan I,, = 0 ve I, = 0 esitlikleri saglanir

ve eylemsizlik matrisi denklem 2.32’deki gibi yazilabilir.

Ly 0 —I;
I=1 0 Ly O (2.32)
_Ixz 0 IZZ

Hava aracinin hareketlerini tanimlayan ve Simulink modeli olusturulurken kullanilan

tiim denklemler asagidaki gibidir.

Hava aracinin acisal ivme denklemleri 2.33’te verilmistir.
p = (Cir+Cyp)q+C3L+C4(N + gH)
g = Cspr—Cs(p* —r*) +C7(M — rHg) (2.33)
7= (Csp—Cor)q+CyL+Co(N +qH)
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Denklemlerde yer alan C1, (3, ...,Cy katsayilart eylemsizlik momentlerine bagl sabit

katsayilar olup denklem 2.34’te ifadeleri verilmistir.

Y= Lol — I)%z

VCI = (Iyy - IZZ)IZZ - I)%z

YCZ = (Ix - Iyy +Izz)1xz

7C3 = Izz
YCy = Iy,
(2.34)

L, Cs = I; — I,
L, Ce = I,
Ly,Cr =1

YCs = Ly (Ixx - Iyy) + I)%z

7C9 - Ixx

Euler agilari, agisal hizlar kullanilarak denklem 2.35°te verilen kinematik denklemler

ile hesaplanir.

o=p+ tan®(gsing + rcos®)

0= qcos¢ — rsin (2.35)
. gsin@ +rcos¢
]l/ - — —

cosB

Govde ekseni hizlari, kuvvet denklemleri kullanilarak denklem 2.36’daki gibi iiretilir.
Kuvvet denklemlerinde, daha 6nce belirtildigi tizere itki kuvvetinin sadece x ekseninde

oldugu varsayilir.
w=rv—qw— gsinh + %(FXA + Fr)
V= pw—ru— gsinpcosO + %FYA (2.36)
W = qu— pv— gcospcosO + %FZA

Hava aracinin yere gore konumu, Euler acilari kullanilarak ve diinya eksen sisteminden
hava araci {izerinde yer alan govde eksen sistemine doniisiim yapilarak 2.37°de

verildigi gibi elde edilir.
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Xg = ucosycosO + v(cosysinOsiny — sinycose)
+ w(cosysinBcosy + sinysing)

YE = usinycosO +v(sinysin@sing + cosycosQ) (2.37)
+w(sinysinOcosy — cosysing)

Zg = —usin@ +vcosOsin@ +wcosOcos¢

Hava aracinin alt1 serbestlik dereceli dogrusal olmayan hareket denklemleri, yukarida
verilen hava aracinin dogrusal ve agisal hareketlerinden olusan 12 denklem ile ifade

edilebilir. Simulink’te hareket denklemleri Sekil 2.16’daki gibi modellenmistir.

Govde eksen sistemi dikkate alindiginda durum vektorii 2.38’deki gibi yazilabilir.

Burada, irtifa diisey konum bileseninin negatif yonliisidiir (h = —zg).

xTz[

XEVEZE QO Wuvwpaqr] (2.38)

Denklem 2.38, u,v,w durumlar1 yerine riizgar eksen sistemindeki V7, o, B durumlari

yazilirsa 2.39’daki gibi elde edilir.

xT:[xEyEzE(])Gl//VTaﬁpqr] (2.39)

Sekil 2.16 : Hareket denklemleri Simulink modeli.
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Denklem 2.40’ta govde eksen sisteminde tanimli dogrusal hizlarin (u,v,w), riizgar
eksen sisteminde tanimli hiz (V7), hiicum acist (&) ve yana kayma agisina ()

doniisiimii verilmigtir.

o uw — wi
w2 +w?
. wWr —VVT
= - 2.40
B Ve G2 1) ( )
VT _ ut+vv+ww
Vr

Denklem 2.41°de ise riizgar eksen sisteminde tanimli hiz (V7), hiicum acis1 (@) ve
yana kayma agis1 () parametreleri gévde ekseninde tanimli dogrusal hizlara (u, v, w)
dontistiiriilmiistiir.
u = VrcosacospP
v = Vrsinf (2.41)
w = Vysinacosf
Bu boliimde verilen hareket denklemlerinin elde edilisi hakkinda detayl bilgi icin [71]

ve [7] numarali kaynaklar incelenebilir.

2.3.5 Atmosfer modeli

Atmosfer modeli gercek hava hizi (V7) ve irtifa (h) girislerini kullanarak, basing (P),
Mach sayis1 (M), sicaklik (7'), hava yogunlugu (p) ve atmosferik yer ¢cekimi (gs,) gibi

parametreleri hesaplamaktadir.

Atmosferik yercekimi hesabi, denklem 2.42°de verilmistir. Denklemde R, diinyanin
yaricapini, A ise irtifayr simgelemektedir. go standart yercekimi ivmesi olup deniz

seviyesindeki yercekimi sabitini ifade etmektedir..

Sam = 80(R.*/ (Re +1)?) (2.42)

Sicaklik denklemleri denklem 2.43’teki gibi olup, Ty deniz seviyesi sicakligi ve grad
sicaklik gradyamidir.
To+ 11000 grad if h > 11000
= o+ 11000 grad —if ‘h= " (2.43)
To+h grad if h<11000m
Mach sayisi, denklem 2.44’teki gibi hesaplanmaktadir. Burada, R havanin gaz sabiti,

Y. ise havanin izentropik genisleme faktoriidiir.

Vv
Y.RT

Mach =

(2.44)

37



Hava basinci hesabi, denklem 2.45’te verilmistir. Py deniz seviyesindeki basinci ifade

etmektedir.

T __80 —go(h—11000) .
Py LR (107243026” ) if h>11000m
pP— 0 (2.45)
P (%) #ra if h< 11000 m
Hava yogunlugunun formiilii denklem 2.46’da verilmistir.  Burada, py deniz

seviyesindeki hava yogunlugunu ifade etmektedir.

80
0 T R grad )

o % if h> 11000 m (2.46)
RT10™ 23036RT
i if h< 11000 m

Son olarak, dinamik basing denklem 2.47 ile hesaplanmaktadir.

1
g=15p V2 (2.47)
Atmosfer modelinde kullanilan parametreler Cizelge 2.4’te verilmistir.
Cizelge 2.4 : Atmosfer parametreleri.

Parametre Sembol Deger Birim

Diinyanin yaricapi R, 6371000 m

Havanin gaz sabiti R 287.04 J/(kgK)

Havanin izentropik genisleme faktorii Ye 1.403 —
Sicaklik gradyani grad —0.0065 K/m
Standart yer¢ekimi ivmesi 20 9.80665 m/ s

Deniz seviyesindeki sicaklik Ty 75673.6 K
Deniz seviyesindeki basing Py 101325 N/m?
Deniz seviyesindeki hava yogunlugu Po 1.22505 kg /m’

Atmosfer modeli Simulink’te Sekil 2.17°de gosterildigi gibi olusturulmusgtur.

TC
_ Tk ”

P_Pa
<Altitude_m> - Ps_Pa

S ara

States 2 »( 1

>
Vit B Mach Environment

<Vt_m_s>
Rho »

Atmosphere

Gravity

Sekil 2.17 : Atmosfer modeli.
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2.3.6 Motor modeli

F-16 hava arac1 modeli, motor gii¢ seviyesi gecikmesi dikkate alinarak modellenen
turbofan jet motoru icermektedir. Motor modeli, [75] ve [78] numarali referanslar baz

alinarak olusturulmustur.

Modelin girigleri, irtifa, Mach sayis1 ve gaz kolu seviyesi, cikigst ise itki kuvvetidir.
Itki kuvveti, birinci dereceden bir gecikme ile modellenmistir ve gecikme siiresi sabiti

gercek motor giicii seviyesinin (£,) ve komut verilen giiciin (P.) bir fonksiyonudur.

Komut verilen gii¢ seviyesi ile gaz kolu konumu arasinda, gaz kolu seviyesi %77
degerine ulagtifinda bir egim degisikligi olmasi1 disinda dogrusal bir iligki vardir.
Komut verilen giiciin, gaz kolu konumuna bagli hesab1 denklem 2.48’de, gaz kolu
konumuna gore giic komutu degisiminin grafigi ise Sekil 2.18’de verilmistir. Gaz kolu

konumu 0 < § < 100 araliginda limitlenmisgtir.

(2.48)

P, = 64948 if & <77
AT 217.385, — 117.38  if 8§ > 77

Gaz Kolu Konumu - Giic Komutu Degisimi

=
S

IS @ @ ~ @ Q
3 3 3 3 3 S
T T T T T
1 | 1 1 1 L

Glg Komutu Degisimi [%]

@
S
T
L

| I I L 1 I L
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

Gaz Kolu Konumu [%]

Sekil 2.18 : Gaz kolu konumuna gére giic komutu degisimi.
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Motorun gii¢ seviyesi birinci dereceden bir sistem olarak modellenmis ve gercek giic

seviyesinin tiirevi denklem 2.49’da verilmistir.

. 1
Pa:_(PC_Pa> (2.49)
Teng

Burada yer alan parametreler denklem 2.50-2.52 kullanilarak bulunur.

(P. if P.>50 ve P,>50
60 if P.<50 P, <50
P.— if Fe< 30 ve Fo < (2.50)
40 if P. <50 ve P, >50

(P, if P. <50 ve P, <50

(

5 if P.>50 ve P,>50
1 x
1 if P.<50 ve P, <50
= { e -f ‘ ‘ 2.51)
Teng 5 if P.<50 ve P,>50

L* if P.<50 ve P, <50

\ Teng

=<{0.1 if (P.—P,)>25 (2.52)
1.9-0.039(P.—P,) if 25< (P.—P,) <50

Teng

Itki kuvvetinin verileri, gercek gii¢c seviyesi, Mach sayis1 ve irtifanin bir fonksiyonu

olup, motor modeli denklem 2.53’te verilen araliklarda gecerlidir.
0<M<1
(2.53)
0<h< 15240 m
Bos (idle), askeri (military) ve maksimum itki kuvvetlerinin Mach sayis1 ve irtifaya

gore degisimi siraiyla Cizelge 2.5, Cizelge 2.6 ve Cizelge 2.7°de verilmistir.

Cizelge 2.5 : Itki kuvvetinin (7}4;,) Mach sayis1 ve irtifaya gore degisimi.

0 3048 6096 9144 12192 15240

0.2 2824 1890 3096 4492 5916 7562
0.4 267 111 1535 3358 5026 6783
0.6 -4537 -3158 -1334 1557 4048 6049
0.8 -12010 -8451 -5782 -1099 2669 4893
1 -16013 -6227 -2647 -1521 -890 3114

Cizelge 2.6 : Itki kuvvetinin (7;,;;) Mach sayis1 ve irtifaya gore degisimi.

0 3048 6096 9144 12192 15240

0.2 56401 40699 28080 17970 10987 6227
0.4 56089 41420 29401 19082 11565 6939
0.6 56223 43764 31536 20728 12632 7384
0.8 55111 45263 34472 23663 14456 8585

1 51963 43804 35806 27133 16902 10275
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Cizelge 2.7 : Itki kuvvetinin (7;,,,) Mach say1s1 ve irtifaya gore degisimi.

0 3048 6096 9144 12192 15240

0.2 95276 69834 49929 32573 19727 11565
0.4 100970 74993 54488 36269 22240 12610
0.6 107829 84112 61204 41300 25354 14300
0.8 115959 93742 71057 49440 30513 17570

1 128485 103723 81398 59977 38440 22494

Itki kuvveti (Fr), yukarida verilen ¢izelgeler kullanilarak ve gercek motor giiiicii

seviyesine bagl olarak denklem 2.54’teki gibi hesaplanmaktadir.

Tiate + (Tnit — Trare) 56 if P2 <50
Fr = idle + ( mil ldle>[5>075() lf a (2.54)
Tonit + (Tinax — Tmil)a5—0 if P,>350

Motor modeli Simulink’te Sekil 2.19°daki gibi olusturulmustur.

/ L & PP
cmd
DT
[« N} ule—
B ki , §
u
T_idle
20T
1 —
j— T_mil]
2
=
T_mil
]
—
=
S e =
b T_max

Sekil 2.19 : Motor modeli.

41






3. DOGRUSAL OLMAYAN DIiNAMIK TERSLEME KONTROL SiSTEMi
TASARIMI

Geri besleme dogrusallastirma kontrol yonteminin ©Ozel bir sekli olan dogrusal
olmayan dinamik tersleme yontemi, geri besleme kullanarak dogal dinamikleri istenen
dinamikler ile degistirip sistem durumlarini istenen durumlar takip etmeye zorlayan
bir kontrol yontemidir. Geri besleme dogrusallastirma yontemi ise dogrusal olmayan
dinamiklere dogrusal bir model yaklagimi kullanmak yerine, dogrusal dinamikler

tretmek icin geri besleme kullanan dogrusal olmayan bir kontrol teknigidir.

NDI kontrol algoritmasi, dogrusal olmama durumlarimi ortadan kaldirmak ig¢in
orijinal dinamikleri ters cevirir. Boylece dogrusal kontrol yontemlerindeki gibi,
dogrusallagtirmayi, ucus zarfin1 kapsayan farkli trim kosullarinda birden fazla
kontrolor tasarlamay1 ve her trim noktasi i¢in mevcut ugcus durumuna (dinamik basing,
Mach sayisi, irtifa gibi) gore kazanglar ayarlamay:1 gerektirmez. Tek bir caligma
noktasi i¢in kontrolcii tasarlamaya yarayan klasik veya modern dogrusal kontrol
yontemlerinin aksine, NDI tiim ucgus zarfinda gecerli olan bir kontrol yontemidir.
Tim ugus zarfi icin tek bir kontrolor tasarimina imkan sagladigindan, geleneksel
kazang ayarlama yontemine kiyasla tasarim yiikiinii azaltir. Ayrica, kazang ayarlamali
kontrolorlerde bazi ¢alisma noktalar1 arasinda yasanabilen kararlilik ve performans
sorunlar1 i¢in de bir ¢6ziim sunmaktadir. NDI kontroloriiniin diger avantajlarina,
kavramsal olarak basit olmasi ve klasik kontrol yontemleriyle benzer olmasi 6rnek

verilebilir.

Dogrusal olmayan dinamik tersleme yontemi, dogasi geregi dogrusal olmayan yapisi
diisiiniildiigiinde, havacilik alani icin oldukca kullanish bir kontrol teknigidir. Ozellikle
genis ucus zarflarina ve yiiksek manevra kabiliyetine sahip yiiksek performanslh hava
araglari icin oldukga tercih edilen ve giderek popiilerlesen bir kontrol yontemidir ve
F-18 HARYV, F-35 Lightning II, X-16, X-38 gibi c¢esitli yiiksek performansli ugaklara

uygulanmustir [20,21,29].
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Teorik olarak, dogrusal olmayan dinamik tersleme kontrol yasasi istenen dinamikleri
miikemmel sekilde takip eden bir kontrol yasasi elde etmek icin sistem dinamiklerini
tersine cevirir. Dinamiklerin miikemmel sekilde tersine cevrilmesi, istenen
dinamiklerin miikemmel bir gsekilde takip edilmesi ile sonuclanir. Orijinal
dinamiklerin miikemmel bir sekilde iptalinin saglanmasi icin dogrusal olmayan
sistem dinamiklerinin dogru bilgisine ihtiya¢ vardir. Fakat pratikte model uyum-
suzluklari, bozucular, ol¢ciim giiriiltiileri ve belirsizlikler gibi etkenler dinamiklerin
miikemmel sekilde iptal edilmesini Onleyebilir. Belirsizlikler kontrol performansini
diisiirebileceginden ve hatta sistemi kararsiz hale getirebileceginden, NDI kontol
sistemi tasarlanirken belirsizliklere karsi dayaniklilik konusu dikkate alinmalidir.
NDI kontrol algoritmasinin en bilinen dezavantaji, tek basina dayaniklilik garantisi
saglayamamasidir. Bu nedenle, NDI kontrol yontemi farkli kontrol yontemleri ile

birlikte kullanilarak dayaniklilig1 artirilabilir [20,21,29].

Bu boliimde, dogrusal olmayan dinamik tersleme yontemi detayli bir sekilde
anlatilmigtir. Ik olarak NDI kontrol algoritmasinin yapist elde edilmis, ardindan
kontrol sistemi tasarlanirken kullanilan alt sistemler agiklanmistir.  Sonrasinda,
kontrol degiskenlerinin ve istenen referans dinamiklerin se¢imleri anlatilmistir.
Yerlesik modelden ve zaman 06lce8i ayrimi kavramindan bahsedilmigtir. Son olarak,
NDI kontrol algoritmasinin dayanikliligi incelenmis ve NDI kontrol algoritmasina
dayaniklili1 artirmak i¢in bir PI dig dongii tasarlanarak bu yap1 anlatilmigtir. Boliimiin
sonunda NDI kontrol sisteminin ve PI dig dongiilii NDI kontrol sisteminin simiilasyon

sonuclarina yer verilmistir.

3.1 NDI Kontrol Algoritmasi Yapisi

Dinamik tersleme yontemleri hem dogrusal hem de dogrusal olmayan sistemlere
uygulanabilir. Dogrusal bir sistem, durum uzayinda denklem 3.1°deki gibi ifade
edilebilir. Burada, A sistem matrisi, B girig matrisi, X durum vektorii ve u giris
vektoriidiir.

X =Ax+Bu 3.1

Dogrusal dinamik tersleme yonteminde, durum uzayr sistemi denklem 3.2°de
gosterildigi gibi kontrol yasasini (1) sistem dinamiginin ve istenen dinamiklerin (Xz,)

bir fonksiyonu olarak elde etmek icin tersine cevrilir.
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u =B~ (dges — Ax) (3.2)

Dogrusal dinamik tersleme yontemi, tiim ugus zarfi (veya ucus zarfinin modellenmis
bir alt kiimesi) lizerinde ¢alisan dogrusal olmayan bir kontrol yontemi elde etmek i¢in
dogrusal olmayan sistemlere kolayca genigletilebilir. Eger sistem kontrol isaretine (i)

gore kaymis dogrusal (affine) ise, dinamikler denklem 3.3’teki gibi ifade edilebilir.

x=f(x)+B(x)u (3.3)
Burada, f ve B durumlara baghh dogrusal olmayan fonksiyonlar olup, f sistem
dinamiklerini, B ise kontrol etkinlik matrisini ifade etmektedir. Eger B tersi alinabilir

bir matris ise, denklem 3.3 u icin ¢oziilerek denklem 3.4 elde edilir.
u=B(x) - f(x))] (3.4)

Kontrol amaci, istenen referans dinamikleri (Xz.) takip etmek i¢in u sinyalini
belirlemektir. X;,; belirlenmis ve B tersi alinabilir bir matris ise, dogrusal olmayan
dinamik tersleme kontrol kanunu, dinamiklerin tersine ¢evrilmesi ve kontrol degiskeni
tiirevi X’in istenen dinamikler x4, ile degistirilmesi ile elde edilir. Denklem 3.5’te NDI

kontrol yasas1 verilmistir.

u=B(x)"" [ges — f(x))] (3.5)

Sekil 3.1, NDI kontroloriiniin genel bir blok semasini gosterir.

_-—— e = = == = = =

Pilot
Komutlan Komut Xcmd
=] Sekillendirme ve

Limitleme

istenen
Dinamikler

Hava Araci

fx) [B]

Yerlesik (Onboard)
Model

____________

Sekil 3.1 : Dogrusal olmayan dinamik tersleme kontrol yonteminin genel blok
diyagrami.

NDI kontrol algoritmasi f ve B’yi hesaplarken ucgus kontrol bilgisayarindaki yerlesik
modeli (onboard model) kullandig1 icin kontrol yasas1 denklem 3.6’daki gibi de ifade
edilebilir.

u=Bopm(x) " [aes — form(x))] (3.6)
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Burada, fopy ve Bopy, hava aracinda yerlesik modeldeki tahmin edilen dinamiklerdir.
Sistem dinamigi fopy ve kontrol etkinlik matrisi Bppy tamamen dogru tahmin
edilirse, denklem 3.5’in denklem 3.3’te yerine koyulmas: ile dinamiklerin miikemmel
iptali elde edilir ve x = X, ile sonuclanir. Bu da Sekil 3.2°de gosterildigi gibi sistemi

bir integratore indirger.

P e e

’ ‘\
Xemd istenen [4es * Dogrusal Olmayan | % Hava Araci x|
Dinamikler | - Dinamik Tersleme 1
1] | =—===== ~
1 (
1 1 | Faes x |
1 1/s 1
ie) 8] | I )
[T e L [ SR
1
I r/
: Yerlesik (Onboard) 1
Model 1
! !
\
S £ e e e e e e o ,/

Sekil 3.2 : Sistemin integratore indirgenmesi.

3.2 Kontrol Degiskenleri

Kontrol degiskenleri, hava aracinin pilot tarafindan kontrol edilen durumlaridir. Ucus
kontrolde kontrol degiskenleri biiyiik oneme sahiptir ve her bir donme ekseni i¢in bir
kontrol degiskeni secilir. Kontrol degiskeni konsepti NDI kontrol algoritmasinda da
onemli bir role sahiptir. Dinamik tersleme yonteminde kontrol degiskenleri secilirken,
sistem karakteristigi, ugus ve kullanim kalitesi, gorev hedefleri, bozucu bastirma,

dayaniklilik gibi kriterler ve istenen amaclar géz oniinde bulundurulabilir [81].

Kontrol degiskenlerinin her biri pilot tarafindan kontrol edilecek p,q,r ya da p,q,f
gibi tek bir sinyal ya da bir¢ok sinyalin kombinasyonu olan harmanlanmis sinyaller
selinde secilebilir. Literatiirde farkli kaynaklarda [14, 20, 22, 81] farkli kontrol
degiskenleri secimleri Onerildigi ve kullanildigi goriilmiistiir. Kontrol degiskenleri
ve secimi konularinda detayli bilgi icin [14, 22, 81] referanslar1 incelenebilir. Bu
kaynaklar, diisiik ve yiliksek dinamik basinclarda istenen uygun yanitlar1 elde etmek

i¢in farkli durumlart harmanlayan kontrol degiskenlerini tanimlamigslardir.

Bu calisma kapsaminda daha basit bir yaklasim kullamilarak, yuvarlanma ve
yunuslama agisal hizlar (p,q) ile yana kayma agisi () kontrol degiskeni olarak
secilmistir. f ile r arasindaki doniisiim kullamlarak, sapma acisal hizi komutu (r)

elde edilir. i¢ dongiide p, g, r, dis dongiide ise B kontrol degiskenleri bulunmaktadir.
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3.2.1 Agsal hizlar

Govde ekseni acisal hizlart py, g, rp veya kararlilik ekseni agisal hizlari py, g, rg hava
araglarinda siklila kullanilan kontrol degiskenlerindendir. Genellikle diisiik dinamik
basinglar icin govde ekseni acisal hizlart secilirken, yiiksek dinamik basinglar i¢in

kararlilik ekseni ag¢isal hizlar secilir.

Cogu zaman sapma agisal hizi r yerine yana kayma acis1 B da kullanilabilir. Bu
durumda, p ve g kontrol degiskenleri manevra yapmak i¢in kullanilirken, 3’ya 0 komut
verilir yani ugus kontrol sistemi yonsel ekseni kontrol eder ve pilot diimeni kullanmaz.
Sadelestirilmis ﬁ dinamikleri kullanilarak, istenen yana kayma acisina bagli olarak
sapma acisal hizi1 komutu elde edilir. [3 dinamikleri denklem 3.7°de, sadelestirilmis

hali ise denklem 3.8’de arasinda verilmistir.

; 1 [D Y
= — |—sinff + —cos + g(cosasin 5 sin O + cos 3 sin @ cos O
BVTmBmBg( B Bsingcos6) 37
—sinasinfcosdcosB) + psina — rcosa
B= psinoc—rcosoc—i—visin(pcose (3.8)
T

B ile r arasindaki doniisiim denklemi ise denklem 3.9’daki gibi elde edilir. Denklem

3.9’daki yaklagim, ﬁ dinamiginin yaklagik olarak dinamik tersine ¢evrilmesidir.
Temd = ptano — Bsec o+ Vé sin ¢ cos O sec o (3.9)
T

Cizelge 3.1°de, bu tez calismasi kapsaminda kullanilmig olan kontrol degiskenleri

verilmistir.

Cizelge 3.1 : Secilen kontrol degiskenleri.

Eksen Sembol Kontrol Degiskeni
Yuvarlanma LCV Db
Yunuslama MCV qp

Sapma NCV rp, B

3.2.2 Harmanlanmis (blended) kontrol degiskenleri

Birden fazla parametrenin harmanlanmasiyla elde edilen kontrol degiskenlerine 6rnek
olarak [14] ve [23] numaral referanslardaki kontrol degiskenleri setleri sirasiyla

Cizelge 3.2 ve Cizelge 3.3’te verilmistir.
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Cizelge 3.2 : Harmanlanmig kontrol degiskenleri seti - 1 [14].

Eksen Sembol Kontrol Degiskeni
Yuvarlanma LCV p+ra
Yunuslama MCV q+n;/Ve

Sapma NCV r-po—(g/V)singcos 6 +kpf

Cizelge 3.2’de verilen kontrol degiskeni seti icin, ¢cogu geleneksel ugus rejimi ve
pilotluk gorevleri icin iyi ¢alistig1 ancak yiiksek hiicum agis1 veya cok diisiik hizh

ucuslar gibi durumlar i¢in modifikasyonlara ihtiya¢ duyulabilecegi belirtilmistir.

Cizelge 3.3 : Harmanlanmis kontrol degiskenleri seti - 2 [23].

Eksen Sembol Kontrol Degiskeni
Yuvarlanma LCV pcosa+rsina
Yunuslama MCV q-(g/V) (cosO —cosBcos @)

Sapma NCV rcoso — psino — (g/V)sing cos 0

Cizelge 3.3’te Lockheed Martin’in Miisterek Taarruz Ucaginin (X-35B) Kisa
Kalkis Dikey Inis (STOVL) varyant: icin secilen harmanlanmis kontrol degiskenleri

setlerinden biri yer almaktadir.

3.3 listenen Referans Dinamikler

Istenen dinamikler (desired dynamics), kontrol degiskenlerinin komutlar: takip
ederken izlemesi istenen dinamik davranislar1 tanimlar [81]. Istenen referans dinamik
modeli tasarimci tarafindan belirlenir ve genellikle secilen kontrol degiskenine uygun
olarak komut iireten klasik kontrolorlerden olugur. Istenen dinamiklerin tasarimu,
dogrusal olmayan dinamik tersleme kontrol algoritmasinin en 6nemli kisimlarindan
biridir. Bunun sebebi de, dinamik terslemeden sonra ucak modeli bir integrator haline

geldiginden, kontroldriin performansi istenen dinamiklerin tasarimina baglidir [38].

Dinamik tersleme kontroloriiniin formu, tasarimcinin istenen dinamikleri belirleme-
sine olanak tanir. Istenen dinamikler tasarlanirken, bir referans modelin kullanilmasi
veya istenen ucus niteliklerinin belirlenmesi gibi ¢esitli yontemler kullanilabilir.
Georgie ve Valasek [82,83]’te dinamik tersleme kontrol yasasinda istenen dinamikleri
tasarlamak i¢in 4 farkli yontem Onermistir. Bunlar, orantisal (P) kontrol, orantisal
ve integral (PI) kontrol, cesitli ugus kalitesi (flying qualities) seviyelerini karsilayan

dinamikler ve yolcu siiriig kalitesine (ride qualities) karsilik gelen dinamiklerdir.
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Istenen dinamiklerin zaman sabitleri, so6niim oranlar1 ve dogal frekanslari,
MIL-STD-1797A [84] gibi askeri ugus kalitesi standartlarina dayali ugus ve kullanim
kalitesi gereksinimlerini saglayacak sekilde secilebilir. Bu yaklasim, F-35 gibi
platformlarda kullanilmaktadir [21]. Istenen dinamiklerin farkl: tiirleri hakkinda daha

fazla bilgi i¢in [82, 83] incelenebilir.

Istenen dinamiklerin tasariminda yaygin olarak kullanilan segeneklerden biri, ugus
kalitesini istenen seviyede saglayacak sekilde istenen dinamik tasarimi yapmaktir
ve bu tez c¢alismasinda da istenen dinamiklerin secimi ucus kalitesi temel alinarak
yapilmistir. Buna gore, MIL-STD-1797A [84] veya MIL-F-8785C [85] gibi askeri
standartlar géz oniinde bulundurularak Seviye 1 ucus kalitesi nitelikleri elde edilecek
sekilde referans modeller tasarlanmistir. ~ Referans modellerin istenilen zaman
sabitlerine, soniim oranlarina ve dogal frekanslara sahip olabilmesi i¢in diisiik dereceli
sistemler kullanilmas1 gerekir. Bu calisma kapsaminda, birinci ve ikinci dereceden

referans modeller kullanilmistir.

Birinci dereceden istenen dinamikler denklem 3.10°daki form ile tanimlanir. CV,,,4

kontrol degiskeni komutunu, CV ise sensor geribeslemesini ifade eder.
CV gos = K(CVepg — CV) (3.10)

Kontrolor kontrol degiskenini istenen degere siirdiikce, kapali cevrim istenen

dinamikler denklem 3.11°deki klasik bir birinci dereceden sistem formunda olur.

CVdes(S) _ K
Cchd<S) s+ K

(3.11)

Kazan¢ K denklem 3.12°de goriilebilecegi gibi istenen zaman sabitinin tersi olarak
ayarlanmalidir.

1
K=
Tdes

(3.12)

ikinci dereceden istenen dinamikler denklem 3.13’te verilen form ile tanimlanabilir.

2
0~ ges

CVigog = —2—
des s+ 2Cdes Wyes

(CVia — CV) (3.13)

Ilgili manipiilasyonlar yapildiginda, denklem 3.13’iin kapal1 cevrimde klasik bir ikinci
dereceden sisteme (denklem 3.14) doniistiigii sOylenebilir.

CVdes(s) o 602des

= 3.14
Cchd (S) S2 + 2Cdesoodess + 6Ozdes ( )
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Birinci dereceden dinamikler zaman sabiti ile belirlenirken, ikinci dereceden istenen
dinamikler ise istenen bir soniimleme orani ve dogal frekansin se¢imine olanak saglar.
Bu calismada, istenen dinamikler yuvarlanma ve sapma hizi yanitlar i¢in birinci

dereceden, yunuslama hiz1 ve yana kayma yanitlari i¢in ise ikinci dereceden secilmistir.
3.3.1 Istenen dinamiklerin tasarmm
Yuvarlanma ekseni istenen dinamikleri denklem 3.15°teki gibi ifade edilebilir.

pdes = Kp<pcmd _p> (315)

Burada K),, MIL-F-8785C"deki [85] yuvarlanma modu zaman sabiti gereksinimlerine
gore secilmistir. Sekil 3.3’te yuvarlanma ekseni istenen dinamiklerinin blok diyagrami

verilmistir.

Pemd & Ddes
1/, p—>

Sekil 3.3 : Yuvarlanma ekseni istenen dinamikler blok diyagrama.

Yunuslama ekseni dinamikleri ikinci dereceden olup, MIL-F-8785C’deki [85] kisa
periyot modu gereksinimlerine dayanmaktadir. Yunuslama ekseni istenen dinamikleri
denklem 3.16’da verilmistir.

Oy

— 7 . 9cmd — 4 (3.16)
S+2Cdesa)des[ emd ]

ddes =

Sekil 3.4, yunuslama ekseni istenen dinamiklerinin blok diyagramidir.

Gemd 4 wé Qdes R
- s+ 2wy -

q

Sekil 3.4 : Yunuslama ekseni istenen dinamikler blok diyagrama.

Sapma ekseni, yana kayma agcis1 icin ikinci dereceden dinamikler, sapma agisal hizi
icin ise birinci dereceden dinamikler icerir. Istenen yana kayma dinamikleri denklem
3.17°deki gibi olup, MIL-F-8785C’deki [85] Dutch-roll modu gereksinimlerine gore
tasarlanmistir.

O
§ +28des Ddes

Bdes = [ﬁcmd - B] (3.17)
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Daha sonra, dinamik tersleme iglemi ile istenen yana kayma dinamikleri sapma hizi
komutlarina donistiiriilir. ~ Yana kayma dinamiklerinden sapma hizi komutlarina
doniistim daha once denklem 3.9°da verilmistir. Bu denklemde r.,,;, terslemeden

kaynaklanan kontroldiir. Istenen sapma hiz1 dinamikleri denklem 3.18’deki gibidir.

pdes :Kr(rcmd_r) (318)

Sekil 3.5’te sapma ekseni istenen dinamiklerinin blok diyagrami gosterilmistir.

Bema 4 cué Baes B-r Tomd 4 Tdes
P 1/1, p——
s+ 2 {pug Dénisimi -
B r

Sekil 3.5 : Sapma ekseni istenen dinamikler blok diyagrama.

3.3.2 Istenen dinamiklerin parametrelerinin secimi

Istenen dinamiklerin secimi yapilirken, bu calisma kapsaminda askeri standartlar
(MIL-F-8785C) baz alinarak tasarim gerceklestirilmistir.  Standartlarda yer alan
parametrelerin degerleri ve simirlar1 hava aracinin ait oldugu sinifa, ugus fazina
ve ucus kalitesi seviyesine gore de8isim gosterir. Bu nedenle, istenen dinamikler
belirlenmeden Once F-16 savas ucaginin sinifi, ucus fazi ve istenen ugus kalitesi
seviyesi belirlenmelidir. Cizelge 3.4 hava araci siniflarini, Cizelge 3.5 ugus fazlarini

ve Cizelge 3.6 ucus kalitesi seviyelerini tanimlamaktadir.

Cizelge 3.4 : Hava araci siniflar.

Hava araci siniflart

Smif 1 Kiiciik ve hafif agirlikta; manevra yetenegi orta seviye olan ugaklar

Smif 11 Orta agirlikta; manevra yetenegi diisiik ve orta seviye arasinda olan ucaklar
Sinif 111 Biiyiik ve agir; manevra yetenegi diisiik ve orta seviye arasinda ucaklar
Smif IV Yiiksek manevra yetenegine sahip ugaklar

Cizelge 3.5 : Ucus fazlar.

Ucus fazlan
Kategori A Genellikle hizli manevra yetenegi gerektiren ugaklar
. Hassas takip olmadan kademeli manevralarda (algalma, tirmanis...)
Kategori B . .
ucus yolu kontrolii gerekli olan ugaklar
. Kademeli manevralarda kullanilan ve genellikle ugug yolu kontrolii
Kategori C

zorunlu olan ugaklar
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Cizelge 3.6 : Ucus kalitesi seviyeleri.

Ucus kalitesi seviyeleri

Seviye 1 Gorev ugus agsamalari i¢in yeterli ugus ozelliklerine sahiptir.

Gorev ugusunu gergeklestirmek icin yeterli 6zelliklere sahip, ancak pilot igytikii
artar ya da gorevin etkinligi azalir.

Ucak giivenli bir sekilde kontrol edilebilir ancak
pilot is yiikii ¢ok yiiksektir ya da gorev etkinligi yetersizdir.

Seviye 2

Seviye 3

Bu cizelgelere gore, F-16 hava aracinin Smif IV oldugu soylenebilir. Ucus fazi

Kategori A ve ucus kalitesi Seviye 1 olarak belirlenmistir.

Cizelge 3.7 yuvarlanma modu gereksinimlerini, Cizelge 3.8 ve Cizelge 3.9 kisa

periyot modu gereksinimlerini, Cizelge 3.10 ise Dutch-roll modu gereksinimlerini

gostermektedir.

Cizelge 3.7 : Yuvarlanma modu zaman sabiti gereksinimleri.

. Kategori
Seviye A B c
Siif -1V II-111 Timii [-II-IV II-111
1 1.0 1.4 1.4 1.0 1.4
2 1.4 3.0 3.0 1.4 3.0
3 - - 10.0 - -

Cizelge 3.8 : Kisa periyot modu soniimleme orani limitleri.

Kategori
Seviye A B C
min max min max min max
1 0.35 1.30 0.30 2.00 0.35 1.30
2 0.25 2.00 0.20 2.00 0.25 2.00
3 0.15 - 0.15 - 0.15 -

Cizelge 3.9 : Kisa periyot modu dogal frekans limitleri.

Kategori
Seviye A B C

min max min max min max

1 0.28 3.60 0.085 3.60 0.16 3.60
wy > 1.0 wy, > 0.7

2 0.16 10.00 0.038 10.00 0.096 10.00
wy, > 0.6 w, > 0.4

3 0.16 - 0.038 - 0.096 -

52



Cizelge 3.10 : Dutch-roll modu gereksinimleri.

Seviye Kategori Simf Min §, Min Cgwp, Min wy,

A I-IV 0.19 0.35 1.0

II-11I 0.19 0.35 0.4

1 B Timii 0.08 0.15 0.4

C [-II-1IV 0.08 0.15 1.0

II-11T 0.08 0.15 0.4

2 Timi Tiumi 0.02 0.05 0.4

3 Timii Timii 0.02 - 0.04

Yukarida verilen MIL-F-8785C’deki cizelgelerden yararlanilarak, istenen dinamikler
Kategori A, Sinif IV bir hava araci i¢in Seviye 1 ucus kalitesini saglayacak sekilde
belirlenmistir. Istenen dinamiklerin tasarim parametreleri icin secilen degerler Cizelge

3.11°de verilmistir.

Cizelge 3.11 : istenen dinamik parametreleri.

Tasarim Parametreleri Deger
Ty 0.3
&y 0.8
Wy 2
T, 0.2
s 0.9
w B 2

Sekil 3.6’da istenen dinamikler gosterilmistir.

Yuvarlanma Agisal Hizi istenen Dinamigi Sapma Agisal Hizi istenen Dinamigi

Zaman [s]

Zaman [s]

Yunuslama Agisal Hizi istenen Dinamigi

Yana Kayma Agisi istenen Dinamigi

Zaman [s]

Sekil 3.6 : Istenen dinamikler.
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3.4 Yerlesik (Onboard) Model

Yerlesik model (OBM: On-board model), ucus kontrol bilgisayarinda yer alan hava
arac1 dinamikleri modeline verilen isimdir. NDI kontrol yasasi tasarlanirken denklem
3.5’te gosterildigi lizere f ve B sistem parametlerine ihtiya¢ olup, f ve B sistem
parametleri yerlesik model kullanilarak hesaplanir. f ve B terimleri dogrusal olmayan
dinamikler ile kuvvet ve moment terimlerini tanimlar. Hava araglar icin dogrusal
olmayan dinamikler, ucak gdvde ekseni hizlarinin ve agisal hizlarinin fonksiyonlari
olup, ucak kiitlesi ve atalet momentine baghdir. Kuvvet ve moment terimleri ise, hava

araci lizerindeki aerodinamik, itki ve yercekimi etkilerine baghdir.

Yerlesik modelin dogrulugu, NDI kontrol yasasinin kontrol hedeflerini kargilamasi icin
kritik 6neme sahiptir. Bu sebeple, 6zellikle arama tablolar1 olarak ugakta depolanan
aerodinamik terimler gibi biiyiik veritabanlarin1 gelistirmek icin heesaplamali
akigkanlar dinamigi (computational fluid dynamics), riizgar tiineli testleri ve ugus

testleri gibi yontemlerle OBM’nin dogrulugu artirilabilir [21].

Kontrol degiskenleri g6z oniinde bulundurularak, OBM’de hesaplanan f ve B’nin
ifadeleri bu boliimde gosterilmistir. f ve B’nin eldesi i¢in F-16 hava aracinin donme
dinamigi denklem 3.19°daki gibi yazilabilir.
p=Cirq+Cpqg+ G L+ CyN
g=Cspr—Ce(p* — 1) +C1M (3.19)
i =Cgpq — Corg+ C4L+ CoN
L,M N sirastyla yuvarlanma, yunuslama ve sapma mometleri ifade etmektedir ve
Bolim 2.3.3’te agiklanmistir. Benzer sekilde, Cy,(;,...,Co katsayilart eylemsizlik

momenti katsayilarina bagh sabitler olup, ifadeleri Boliim 2.3.4’te verilmigtir.

Denklem 3.19 kullanilarak, f ve B’nin ifadeleri sirasiyla denklem 3.20 ve denklem
3.21°de verilmistir. f kontrol yiizeyi sapmalarina bagli olmayan terimlerden olusurken,
B ise kontrol yiizeyi sapmalarina bagli olan terimler icerir.

D Cirpgp +Coppgp + C3L+ C4N
f=1|d| = | Csppr,—Co(p}—r2)+C:M (3.20)
r Csppgp — Corpgp + C4L + CoN

Denklem 3.20°de f olusturulurken, L,M,N terimlerinin yerine C;,C,,,C, terimlerine
bagh acgik ifadeleri yazildiginda, C;,C,,,C, katsayilarinin sadece kontrol yiizeyi

sapmalarina bagli olmayan terimleri f’te yer alir.
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C;,Cp,C, katsayillarmin kontrol ylizeyi sapmalarima baghh olan terimleri ise B
matrisinde yer alir. Kontrol yiizeyi sapmalari aileron (6,), elevator (6,) ve diimen (J;,)
olarak diisiiniildiigiinde, kontrol etkinlik matrisi B denklem 3.21°deki gibi elde edilir.

b 0 0| |GCs, +CsCys, 0 C3C5, + CyCys,

B=gS$S|0 0 0 C1Cns 0 (3.21)
0 b

e

:
0 C4Cis, +CoCys, 0 C4Ci5, +CoCys,

Yerlesik modelde yer alan f ve B’nin dogru hesaplanip hesaplanmadigini test etmek
amaciyla, hava aract modelinde yer alan agisal ivmeler ile OBM’de hesaplanan acisal

ivmeler karsilagtirilmigtir. Sekil 3.7°de kargilastirma sonuglari verilmistir.

Hava Araci ve Yerlesik Modelin Karsilagtirmasi
T T T

N

[ |

| |
Zaman [s]

o
o o -
T

pDot [derece/sz]
-, 9
L&
T T

o
T

o
|

qDot [derece/sz]
s
by o

-0.2 |-
|
Zaman [s]

| | L L L
0 5 10 15 20 25 30
Zaman [s]

Sekil 3.7 : Hava araci ve yerlesik modelin karsilastirmasi.

Sekil 3.7°de her iki sinyalin iist iiste oldugu goriilmektedir yani f ve B’nin hava

aracindaki model ile tutarl hesaplandig1 sdylenebilir.

3.5 Zaman Olcegi Ayrim (Time Scale Seperation)

Dinamik bir sistemde, kontrol girisinin her degisken iizerindeki etkinligi ayn1 degildir.
Bazi degiskenler girise daha hizli yanit verirken, bazilari ise kararli duruma daha yavas
ulagir. Genel olarak hava arac1 dinamigi de yavas ve hizli dinamikler olmak iizere ikiye
ayrilabilir. Ornegin, elevator yiizey sapmasinin yunuslama acisal hizi iizerindeki etkisi,

yunuslama acist iizerindeki etkisinden daha hizlidir [51].

Yavag ve hizli dinamikleri kontrol ederken, kontrol dongiisii coklu dongii yapilarina

boliiniir. Yavag dinamikler dis dongiide yer alir ve dis dongiiniin ¢ikisi i¢ dongiiniin
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girigi olur. Hizli dinamikler ise i¢ dongiide yer alir. D1s dongii daha yavas oldugundan,
i¢ dongii girisinin sabit oldugunu varsaymaktadir. Benzer sekilde, i¢ dongii daha hizl
oldugundan dig dongii de i¢ dongiiniin kararli duruma ulastigin1 varsaymaktadir. Bu
yaklasima, zaman 6l¢egi ayrimi ya da ¢oklu zaman Ol¢cekleme ismi verilmektedir ve

[14,26,28] de iyi bir sekilde ¢alistig1 gosterilmistir [86].

Literatiide hem sadece hizli dinamiklerin kontrol edildigi, hem de hizli ve yavas
dinamiklerin kademeli olarak kontrol edilidigi calismalar oldukca yaygindir. Dogrusal
olmayan dinamik tersleme, yiiksek hiicum ag¢is1 manevralar1 problemi i¢in en ¢ok
calisilan dogrusal olmayan kontrol yontemlerinden biridir ve bu tiir bir problem
icin hem hizli hem yavas dinamiklerin kontrol edildigi katmanli yap1 siklikla tercih
edilmektedir. Bunun nedeni de, bu yaklasim ile ugus kontrol yasasinin pilotun agisal
hiz1 (g) dogrudan kontrol etme ihtiyacim1 ortadan kaldirarak yiiksek hiicum agisi

manevralari sirasinda hiicum acisin1 dogru bir sekilde kontrol etmesine izin vermesidir.

Zaman Olce8i ayrimi kavrami kullanilarak olusturulan iki kademeli NDI kontrol

sisteminin blok diyagrami Sekil 3.8’de gosterilmistir.

Dogrusal Pcemd) Qemd ijd"’f' Qdesr Dogrusal 64,8,
Olmayan Dinamik Temd — + K Tdes Olmayan Dinamik | 6r Hava x
Tersleme = 2 Tersleme Araci >
Dis Dongii i¢ Dongii
p.qr

Sekil 3.8 : Tki kademeli NDI kontrol sistemi blok diyagrama.

F-16 hava aracinin da yavas ve hizli dinamikleri arasinda zaman 6lcegi farki oldugun-
dan, iki adimli dogrusal olmayan dinamik tersleme yontemi uygulanabilmektedir [27].
IIk adimda yavas dinamikler tersine cevrilirken, ikinci adimda ise hizli dinamikler
tersine c¢evrilir. Kontrol degiskenleri, hizli degiskenler i¢cin her bir eksendeki agisal
hizlar (p,q,r) iken, yavas degiskenler ise hiicum acis1 (angle of attack), yana kayma

acis1 (side slip angle) ve yatis acis1 (bank angle) olarak secilebilir.

Bu tez calismasi kapsaminda, yavas dinamik olarak 8 se¢ilmis olup, hizli dinamikler
ise p,q,r olarak belirlenmistir.  Yani B dinamik terslemenin dig dongiisiinde
yer almaktadir, p,q ve PB’dan tiretilen r ise i¢ dongiideki dinamik terslemeyi

olusturmaktadir.
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3.5.1 Hizhh dinamiklerin kontrolii

Hizli dinamik denklemler, agisal hizlar ile kontrol yiizeyi sapmalar1 arasindaki iligkiyi
temsil etmektedir. Boliim 3.4’te hizli dinamikler i¢in f ve B elde edilmigti. Bolim
3.4’te elde edilen f ve B kullanmilarak, hizli degiskenlere uygulanan dogrusal olmayan
dinamik tersleme kontrol yasasi ile istenen kontrol yiizeyi sapmalar1 sirastyla denklem
3.22 ve denklem 3.23’teki gibi gosterilebilir.

fp(x1) bpsa(x2) 0 bps,(x2) | |

= |fab) [+ O bgs(x2) O S (3.22)
fr(xl) br5a<x2> 0 br5,(x2) 6r

' S Q. "B.I

S bps.(x2) 0 bps.(x2) Pdes Tpx1)
66 = 0 b%e (XZ) 0 Gdes | — fq (xl) (3.23)
5,_ bVSa (Xz) 0 brgr(x2) Fdes fr(x1>

Burada, x; degiskenleri V7, a, B, p,q,r, 8. ve x; deiskenleri o, 3, 0,,§ durumlarina

baghdir.

3.5.2 Yavas dinamiklerin kontrolii

Yavas dinamik denklemleri, riizgar ekseni acilari ile agisal hizlar arasindaki iligkiyi

temsil etmektedir. Riizgar ekseni denklemleri, denklem 3.24-3.26 arasinda verilmistir.

& =g—tanfB(pcosa+rsina)

: i (3.24)
~Vrcosh (—aysin o + a; cos o + g4tm COS YCOS 1)

) sin
B =—rcosa+ psino — P
Vr

(axcosa +a;sina)
(3.25)

ay 8atm .
— COS ——CoSYsin
9, B+ Y, Cossini

. pcosa+rsinf3 a,
= — cos 3 cos U tan
cos 3 + Vr Peosptany

+ (aysina — a;cos @)

(tanysin i +tan 3)
Vr
(tanycospsinfB)  gaumcosycostan B
) _
Vr Vr

(3.26)

— (axcosa+a;sina

Yavas dinamiklerin terslenmesi yukarida verilen riizgar ekseni denklemleri kul-

lanilarak, hizli dinamiklerin tersinin elde edilmesine benzer sekilde yapilmis ve
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denklem 3.27 ile 3.28’de yavas dinamik terslemenin genel formu ve kontrol isareti

sirastyla verilmistir.

o foa(Vr,a,B,u,y) —tanBcosa 1 —tanPBsinc
Bl = T(Vr,a,B,u,7) | + sino. —cosa, ] (3.27)
il fulVr,a,B,1,7) cosa./cosp O sina/cosP
De —tanPBcosat 1 —tanPBsino Ty fa(Vr,a,B,u1,y)
qgc| = sino. 0 —cosa Ba| — fp(Vr,a, B, u,7)| | (3.28)
re cosot/cosB 0 sina/cosP Lig fulVr,a, B, 1,7)

3.6 Dayamkhihk

Daha 6nce de belirtildigi iizere, dogrusal olmayan dinamik tersleme kontrol yontemi
modele oldukc¢a bagh bir yontem oldugundan dayaniklilig1 tek bagina garanti edemez.
Teorik olarak, NDI kontrol yontemi ile dinamiklerin miikemmel bir sekilde iptal
edilmesi saglanir, boylece istenen dinamikler de miikemmel bir sekilde takip edilir.
Fakat pratikte, sistem dinamiklerini tam olarak bilmek miimkiin degildir. Bu nedenle
kontrol yasasini elde etmek icin f ve B tahminleriyle (£, B) degistirilerek denklem 3.29
elde edilir.

A

u=[BE" [tges — F )] (3.29)

Bu tahminler genellikle ya sistemin modellenmesine dayanmaktadir ya da sistem
tanimlama ile elde edilmektedir. Denklem 3.29, denklem 3.3’te yerine konulursa,
denklem 3.30 elde edilir.

3= f(x) + BB [aes — f(x))]

i = B(x)B(x) ™ ges + f(x) = Bx)B(x) "' F(x)

Denklem 3.30’da, tahminlerin dogru olmadigi durumda, miikemmel terslemenin

(3.30)

yapilamadig1 goriilmektedir. Bu da, dogrusal olmayan terimlerin tamamen iptal
edilememesine ve istenen dinamiklerin takip edilememesine neden olur. Bu durum,
NDI uygulamalarinda iistesinden gelinmesi gereken bir sorundur ve dayaniklilig
gelistirmek i¢in literatiirde bircok calisma mevcuttur. PI, PID, LQR, uyarlamal
kontrol, bulanik mantik, sinir aglari, kayan kipli kontrol gibi farkli kontrol yontemleri

kullanilarak dayanikli NDI yontemleri tasarlanabilir.

Bu tez calismasi kapsaminda, PI kontrolor, artirirmli NDI ve kayan kipli kontrol

yontemleri ile gelistirilmis dayanikli NDI kontrol yontemleri tasarlanmustir.
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3.7 PI D1s Dongiiliit NDI Kontrol Algoritmasi

NDI kontrol algoritmasinin dayaniklilik sorununa ¢6ziim olarak, bu bolimde NDI
kontrol sistemine PI kontrolor ile dis dongii tasarlanmistir. Bu durumda yeni kontrol
yasasi, dig dongiiniin olusturdugu yardimci giris eklenecek sekilde degistirilerek

denklem 3.31°deki gibi elde edilir.
u=B(x)"" [{ges — f(x) + V] (3.31)

Denklem 3.31’te dinamiklerin miikemmel bir sekilde iptal edildigi varsayilirsa, elde

edilen kapali dongii dinamikleri de denklem 3.32°deki gibi olur.
X =Xges+ 0V (3.32)

Pratikte ters ¢evirmenin hatali oldugu diisiiniiliirse, dig dongii sinyali v bu hatay1

bastiracak sekilde tasarlanarak dayanikli bir NDI kontrolor yapisi tasarlanabilir.

Hata sinyali e = x — xg4e; icin herhangi bir dayanikli dis dongii kontrolorii
tasarlandiginda, NDI kontrol sistemi istenen dinamiklerin basarili takibi ile sonuclanir.
PI kontroldr ile birlikte tasarlanan dayanikli NDI kontrol sisteminin blok diyagrami

Sekil 3.9°daki gibidir.

X,
ref ol i v I . u Hava x
—p ontroldr B™ [Xges — f +v] ™ Arac >

\ 4

A A

NDI i¢ Déngii

Dayanikli Dig Dongli

Sekil 3.9 : Dayanikli NDI kontrol sistemi blok diyagramu.

3.8 Simiilasyon Sonuclari

Simiilasyonda yuvarlanma agisal hiz1 i¢in 20 derece/s ve yunuslama agisal hizi igin 5
derece/s bityiikligiinde doublet girigler uygulanmigtir. Yana kayma acisina 0 derece
komut verilmigtir. Sapma ac¢isal hizinin komutu ise ise yana kayma agisina bagli olarak

tiretilmistir. Uygulanan referanslar Sekil 6.1°da verilmistir.
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Yuvarlanma Hizi Referansi
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Sekil 3.10 : Uygulanan referanslar.

NDI kontrol algoritmasi ile sistemin referans takip yanitlar1 Sekil 3.11°de, kontrol
yiizeyi sapmalari ise Sekil 3.12°de verilmistir. NDI kontrol algoritmasinin vaat ettigi

izere istenen dinamikleri basarili bir sekilde takip ettigi sOylenebilir.

NDI Referans Takip Yanitlan

Yuvarlanma Hizi
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— =P
10} o
0
20 | [v I |
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Zaman [s]
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\ /
| | | | |
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q [derece/s]
o
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Zaman [s]
Sapma Hizi
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—-— - I"e‘
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?
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0 L T i T
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Sekil 3.11 : NDI referans takip yanitlart.
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NDI Kontrol Yiizeyi Sapmalan

Aileron
T
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v A o 4 n

I I I
15 20 25 30
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3 I 1 I I
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Zaman [s]
Dimen
T

05

o, [derece]
o

-0.5

I I I
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Zaman [s]

Sekil 3.12 : NDI kontrol isaretleri.

NDI kontrol algoritmasinin referans takip hatast ISE performans kriteri ile
degerlendirilmis olup, yuvarlanma, yunuslama ve sapma agisal hizlar1 i¢in ISE

degerleri Cizelge 3.12°de verilmistir.

Cizelge 3.12 : NDI kontrol algoritmasinin ISE performans kriteri degerleri.

p q r
ISE 7.5402 1.8401 9.54e-4

Ardindan, tiim eksenlerde bazi aerodinamik parametrelere rastgele belirsizlik
uygulanarak bir belirsizlik seti olusturulmus ve tiim kontrolorlerin belirsizlik

durumundaki performansi ve dayanikliligi aym belirsizlik seti ile degerlendirilmistir.

NDI kontrol algoritmasinin belirsizlik durumundaki referans takip yanitlari ile kontrol
yiizeyi sapmalart sirasiyla Sekil 3.13 ve Sekil 3.14’te verilmistir.  Tek basina
kullanildiginda dayanikli bir kontrolér olmadigir bilinen NDI kontrol sisteminin
referans takip yanitlart belirsizlik durumunda oldukca kotiilesmistir. Aerodinamik
parametre belirsizliklerine karsi dayanikli olmadigr Sekil 3.13’te goriilmektedir.
Boylamsal ve yanal eksende cok daha fazla olmak iizere, tiim eksenlerde performans

kayb1 gozlemlenmektedir.
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NDI Referans Takip Yanitlan
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Sekil 3.13 : Belirsizlik durumunda NDI referans takip yanitlari.

NDI Kontrol Yiizeyi Sapmalan

Aileron
T
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I I I
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Zaman [s]
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Sekil 3.14 : Belirsizlik durumunda NDI kontrol isaretleri.

Aerodinamik belirsizliklerin varliginda NDI kontrol algoritmasinin referans takipteki
hatas1 ISE performans kriteri ile degerlendirilmis ISE degerleri Cizelge 3.12’deki
gibidir.  Cizelge 3.11 ile karsilastirildiginda, ISE degerlerinin c¢ok fazla arttig

goriilmektedir.
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Cizelge 3.13 : Belirsizlik durumunda NDI kontrol algoritmasinin ISE performans
kriteri degerleri.

P q r
ISE 81.0098 99.9236 0.0741

NDI kontrol algoritmasi tek basina kullanildiginda, nominal modeldeki performansi
oldukca iyi olup verilen referanslar1 diisiik bir hata ile takip ettigi sOylenebilir. Fakat

dayanikli bir yontem olmadigindan parametre belirsizligi durumunda oldukca fazla

performans kayb1 yagamaktadir.

Bu soruna c¢oziim olmasi amaciyla, NDI kontrol algoritmasi bir P/PI kontrolor ile
desteklenmistir. Yanal ve yonsel eksenlerde P ve boylamsal eksende bir PI kontrolor
tasarlanarak NDI kontrol sisteminin dayaniklilif1 artinlmaya calisilmistir. P ve PI

kontrolorlerin katsayilar: denklem 3.33’te verilmistir.

Kpmll = 2
P pitch 3 32
(3.33)
K. =3
pitc
praw =2

NDI+PI kontrol algoritmasi kullanildiginda sistemin referans takip yanitlar1 Sekil

3.15’te, kontrol yiizeyi sapmalari ise Sekil 3.16’daki gibidir.

NDI+PI Referans Takip Yanitlan

Yuvarlanma Hizi
T

15 20 25 30
Zaman [s]

Yunuslama Hizi

/ - -

0 5 10 15 20 25 30
Zaman [s]

Sapma Hizi

N
o

o

p [derece/s]
o

o

S\

0 5

N
)

o

q [derece/s]
o

&
T

IS

w
T
|
1

r [derece/s]
U
T T

o

I T ™ T
15 20 25 30
Zaman [s]

o
3
5}

Sekil 3.15 : PI disg dongiilii NDI referans takip yanitlari.
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NDI+PI Kontrol Yiizeyi Sapmalari

Aileron
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Sekil 3.16 : PI dis dongiiliit NDI kontrol isaretleri.

Sekil 3.15 incelendiginde, NDI+PI kontrol algoritmasinin istenen dinamikleri iyi bir

sekilde takip ettigi soylenebilir.

NDI+PI kontrol algoritmasinin referans takip hatasi icin ISE degerleri Cizelge 3.14’te

verilmigtir.

Cizelge 3.14 : NDI+PI kontrol algoritmasinin ISE performans kriteri degerleri.

P q r
ISE 5.2472 0.1987 9.59%e-4

NDI ile kiyaslandiginda, ISE degerlerinde bir diisiis gozlemlenmektedir. Bunun
sebebi, PI kontrolor ile NDI kontrol algoritmasinin nominal modeldeki takip
yanitlarinda yer alan hatalar1 kapatmaya ¢aligmasidir. Sekil 3.15°ten de gortilebilecegi

tizere, NDI kontrol sistemine gore daha iyi bir referans takip yanit1 elde edilmistir.

NDI kontrol algoritmasina uygulanan belirsizlik seti, NDI+PI kontrol algoritmasina da
uygulanmis ve sonrasinda sonuclar NDI ile karsilastirilmistir. Belirsizlik durumunda
NDI+PI kontrol algoritmasi referans takip yanitlar1 Sekil 3.17°de ve kontrol yiizeyi
sapmalar1 Sekil 3.18’deki gibidir.
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NDI+PI Referans Takip Yanitlan
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Sekil 3.17 : Belirsizlik durumunda PI dig dongiilii NDI referans takip yanitlari.

NDI+PI Kontrol Yiizeyi Sapmalari
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Sekil 3.18 : Belirsizlik durumunda PI dig dongiilii NDI kontrol isaretleri.

Parametre belirsizlikleri durumunda, eklenen PI kontrol yapisi NDI kontrol6riin

yanitlarimt gore gozle goriiliir bir sekilde iyilestirmistir.

NDI+PI kontrol yapisi,

aerodinamik parametre belirsizliklerine kars1 dayaniklilig1 oldukg¢a artirmustir.
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Aerodinamik parametre belirsizliklerinin varliginda NDI+PI kontrol algoritmasinin

ISE performans kriteri degerleri Cizelge 3.15’teki gibidir.

Cizelge 3.15 : Belirsizlik durumunda NDI+PI kontrol algoritmasinin ISE performans
kriteri degerleri.

P q r
ISE 16.0261 0.4169 0.0164

Cizelge 3.14 ile karsilastirlldiginda, ISE degerlerinde bir artig oldugu goriilmektedir.
Ozellikle yanal eksendeki artis diger eksenlere gore daha fazladir. Bu eksendeki
parametre belirsizlikleri sistemin performansim1i daha fazla diigiirmiistiir.  Ancak
belirsizliklerden kaynakli bu artiglar, NDI kontroloriin belirsizlik durumundaki ISE

degerleri ile kiyaslandiginda oldukca diisiik kalmaktadar.

Genel olarak, kontrol isaretlerinde biiyiik farklar gozlemlenmemistir.  NDI+PI
kontroloriin hem nominal hem de aerodinamik parametre belirsizligi altindaki referans
takip yanitlarinin kabul edilebilir seviyede oldugu ve NDI kontrol agoritmasinin

dayaniklilifimi artirmada basarili oldugu sdylenebilir.

66



4. ARTIRIMLI DOGRUSAL OLMAYAN DINAMIK TERSLEME KONTROL
SISTEMI TASARIMI

Artimli1 dogrusal olmayan dinamik tersleme yontemi, herhangi bir dis dongii
kullanmadan NDI kontrol yonteminin dayaniklilik sorununun iistesinden gelmek i¢in

onerilen bir kontrol yontemidir.

NDI tabanli bir yontem olan INDI, NDI'mm avantajlarint korurken, modele
bagimlili§in1 azaltarak belirsizliklere kars1 dayanikliligini artirmaktadir. NDI kontrol
sitemi tiim sistem dinamiklerinin dogru ve tam bir sekilde bilinmesine bagliyken, INDI

sadece kontrol etkinlik matrisine baghdir.

INDI’nin temel prensibi, agisal ivmeleri ve ylizey sapmalarini sisteme geri besleyerek
dogrusal olmayan dinamik tersleme yontemini kullanmaktir. Teorik olarak, acisal
ivmelerin geri beslenmesi model uyumsuzluguna karst duyarliligi ortadan kaldirmakta
ve geleneksel dogrusal olmayan dinamik tersleme yontemi ile karsilastirildiginda

sistemin dayanikliligin1 biiyiik 6lciide artirmaktadir.

INDI, kontrol yasasini sensor Olgiimlerine bagli olarak elde etmektedir fakat bu
Olctimler gercek hayattaki uygulamalarda zaman gecikmesi ve giiriiltii icerebilir hatta
bazen acisal ivmeleri dogrudan 6lgmek miimkiin olmayabilir. Bu nedenle, agisal
ivmelerin dl¢iimlerden elde edilebilecegi varsayilan ya da agisal ivmeleri tahmin eden

filtreler oneren farkli calismalar mevcuttur.

YOntemin ana avantaji, sistem modeli hakkinda dogrudan bilgi iceren gercek ivmelerin
kullanilmasidir. ~ Sensor tabanli bir kontrol teknigi olan INDI'nin performansi
kontrol girisi ve durum tiirevi arasindaki zaman gecikmesi ile beklenmeyen 6l¢iim
gecikmelerinden etkilenmektedir, bu da INDI’nin temel zorluklarindan biri olarak

kabul edilmektedir [19,51].

INDI kontrol yontemi, son yillarda popiilerlesmeye baslamis ve 6zellikle havacilik
alaninda pek cok calisma yapilmis olsa da, teorik olarak hala gelistirilmeye devam

etmektedir.
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4.1 INDI Kontrol Algoritmasi

Onceki boliimde denklem 3.3’te verilen dogrusal olmayan sistemin genel formu bu

boliimde denklem 4.1°de tekrar verilmistir.
x= f(x)+B(x)u 4.1)

Bu fonksiyona mevcut durum degeri xo ve mevcut kontrol degeri uy’da Taylor serisi
acilimi uygulanarak ve denklem 4.2 elde edilir. Denklem 4.2°de, ikinci derece ve daha
yiiksek mertebeden terimlerin ihmal edilebilir oldugu varsayilarak yaklasima dahil
edilmemistir.

£ f(x0) + B+ o [£(0) + B (1—0) "

b2 ) + B3l (0~ 10)
INDI kontrol yasasini elde etmek icin, Bolim 3.5°de anlatilan zaman 06l¢e8i ayrimi
kavrami kullanmilmistir.  Kontrol yiizeylerindeki sapmalar genellikle durumlardaki
degisikliklere gore ¢ok daha hizli gerceklesir. Durumlar ve girigler arasindaki zaman
Olcegi ayrimi nedeniyle, denklem 4.2°deki son terim {igiincii terime gore baskin hale
gelir. Buna gore, iki zaman adimi arasindaki durum degisikligi ihmal edilebilir yani
durumlarin sabit oldugu varsayilir (x = x¢). Kontrol girisindeki artis Au = u — ug olarak
tanimladiginda ve ilk iki terimin toplaminin basitce x’a esit oldugu diisiiniildiigiinde,

denklem 4.2 denklem 4.3’e indirgenebilir.
X~ Xo + B(xp)Au 4.3)

Denklem 4.3’te verilen iligki kullanilarak artirimli kontrol girisi yasast (Au) denklem
4.4°teki gibi elde edilir.
Au =B~ (x0) (3ges — Xo) (4.4)

Yeni kontrol girisi ise onceki zaman adimindaki kontrol girisi kullanilarak denklem 4.5
ile bulunur. Denklem 4.5, INDI kontrol yasasin1 vermektedir.

u=up+Au=uy+B"" (x0) (%ges — Xo0) 4.5)

Denklem 4.5, kontrol yasasinin elde edilmesi i¢in durum tiirevinin mevcut degerinin
Olciilmesinin veya tahmin edilmesinin yeterli olacagini gostermektedir. Denklem

4.5’te sistem dinamikleri (f) yer almadigindan, kontrol yasasinin modele bagliliginin
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kontrol etkinlik matrisi (B) ile sinirli oldugu goriilmektedir. Modele baglilik, xy elde
etme pahasina kontrol etkinlik matrisine (B) indirgenmistir, bu da modelin dogrulugu
ile durum degiskenlerinin Olciim veya tahmin dogrulugunun degis tokus edildigi
anlamina gelir. INDI, hava aracinin ayrintili bir modelini gerektirmeden yiiksek

performansl dogrusal olmayan kontrol saglamay1 vaat etmektedir.

INDI kontrol sisteminin blok diyagrami Sekil 4.1’te verilmistir.

—— e e o e o

’ INDI
Pilot Komut .
Xcmd ist Xdes *, Au * u x
Komutlar i ; o stenen Fdes 1 u
— $ek|I'Ier'1d|rme Dinamikler - Bosm - Hava Araci
ve Limitleme

X Sensoér
xsens

L S U ———

1
1
1
1 Uo
1
1
1

- 7 I Sensér |‘_
N e e e e e e e e e e e e e e -

Sekil 4.1 : INDI kontrol sistemi blok diyagrama.

4.2 Dayamkhhk
INDI kontrol yasasinin belirsizliklere karst dayanikliligini incelemek icin belirsizlik-

lere sahip, tam olarak bilinmeyen sistem dinamikleri denklem 4.6’daki gibi yazilabilir.

x = f(x)+Af(x)+[B(x) +AB(x)] u (4.6)

Xo 1 dogru olarak mevcut oldugu varsayimi altinda, denklem 4.5’te elde edilen kontrol

girisi denklem 4.6’da yerine konulursa, sistem denklem 4.7°de verildigi gibi elde edilir.

X = f(x)+Af(x) + [B(x) + AB(x)] [uo + B~ (x0) (ges — %0)] 4.7)

Denklem 4.7°deki terimler acik bir sekilde denklem 4.8’deki gibi ifade edilebilir.
X = f(x) + Af(x) + B(x)ug + Xges — %o -+ AB(x)ug + AB(x)B(x0) "' [iges — Xo] (4.8)

Daha once belirtildigi tizere, durumlardaki degisikliklerin ihmal edilebilir oldugu
varsayllmistir. Bu durumda x = x¢ oldugundan, denklem 4.8’de bir¢ok terim birbirini

gotiirerek denklem 4.9 elde edilir.

X% = Xgos + AB(x)B(x0) ™! [ges — Xo] (4.9)
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Denklem 4.9’dan goriilebilecegi tizere, INDI kontrol yonteminin dayaniklilig1 kontrol
etkinlik matrisinin dogruluguna indirgenmistir. AB(xp) = 0 esitliginin saglandig1
nominal sistem i¢in X = Xgz.; bagintis1 elde edilir. Fakat bu sonucu elde etmek
i¢in, ikinci mertebe ve daha yiiksek mertebeden dinamiklerin Taylor serisi acilimina
dahil edilmemesi, kontrol giriglerinin durumlara kiyasla daha hizli degismesi ve
durumlardaki degisimin ihmal edilebilir olmasi, ve acisal hiz 6l¢iimlerinin mevcut

olmasi gibi varsayimlar yapilmistir.  Sistemin Ornekleme frekansi arttikca bu

varsayimlarin gegerliligi artmaktadir.

4.3 Simiilasyon Sonuclar

INDI kontrol algoritmasi ile sistemin referans takip yanitlar1 Sekil 4.2°de, kontrol
ylizeyi sapmalar1 ise Sekil 4.3te verilmistir. INDI kontrol algoritmasi istenen
dinamikleri basarili bir sekilde takip etmektedir. Nominal modelde, INDI kontrol

sisteminin referans takip yanitlari ile NDI kontrol sisteminin yanitlart olduk¢a yakin

oldugu goriilmektedir.

INDI Referans Takip Yanitlan

Yuvarlanma Hizi

Il

= innl \ T
/ — P

E 10 ‘ M
s _r v __
g 0 == \ —_—
a -10 \ / J

20 | AN p— 1 | |

0 5 10 15 20 25 30

Zaman [s]
Yunuslama Hizi

5 T - N
— / \ — O
3 / \ a
é O - ——=o
= \ /

\ /
5 | | 1 1 — | _
0 5 10 15 20 25 30
Zaman [s]
. Sapma Hizi
T T
2 4 ~
g2r / AN 2
Q
8,/ \ |
AN
0 /

Zaman [s]

Sekil 4.2 : INDI referans takip yanitlari.
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INDI Kontrol Yiizeyi Sapmalari

Aileron
2 T T
g T .
o
o
o 0
S,
o
<" 4L 4
2 I 1 I I I
0 5 10 15 20 25 30
Zaman [s]
Elevatér
0 T T
FRRYS .
L
[}
S
o2 .
3 | | 1 |
0 5 10 15 20 25 30
Zaman [s]
Dimen
1 T T T T T
— O.5}>
[
3
5 0
k=)
B -0.5£
-1 | I | | |
0 5 10 15 20 25 30

Zaman [s]

Sekil 4.3 : INDI kontrol isaretleri.

INDI kontrol algoritmasinin referans takip hatasi ISE performans kriteri degerleri
Cizelge 4.1°deki gibidir. 4.1’deki ISE degerlerinin NDI kontrol algortimasinin ISE

degerlerine ¢ok yakin oldugu sdylenebilir.

Cizelge 4.1 : INDI kontrol algoritmasinin ISE performans kriteri degerleri.

p q r
ISE 7.7328 1.9416 9.56e-4

Daha sonra, belirlenen belirsizlik seti modele uygulanarak kontroloriin performansi ve
dayaniklilig1 degerlendirilmistir. INDI kontrol algoritmasinin belirsizlik durumundaki
referans takip yanitlari ile kontrol yiizeyi sapmalar: sirasiyla Sekil 4.4 ve Sekil 4.5°te

verilmistir.

Belrisizlik durumunda, INDI kontrol algoritmasinin referans takip performansinda go-
zle goriiliir ciddi bir bozulma olmamisgtir. NDI kontrol sistemi ile karsilastirildiginda,
INDI kontrol sisteminin referans takip yamtlarimin berlirsizlik varliginda oldukca
1yi oldugu soylenebilir. Aerodinamik parametre belirsizliklerine karsi INDI kontrol
algoritmasinin dayanikli oldugu sdylenebilir. INDI kontrol algoritmasi, NDI kontrol

algoritmasinin modele bagimliligin1 azaltarak dayanikliligini artirmistir.
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INDI Referans Takip Yanitlar
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Sekil 4.4 : Belirsizlik durumunda INDI referans takip yanitlari.

INDI Kontrol Yiizeyi Sapmalari

Aileron
2 T T T T T =
7 ! % B
o
Q
s 0
3,
<® 1li i
-2 T 1 1 1 1 -
0 5 10 15 20 25 30
Zaman [s]
Elevator
0 T T T T T
g .
o
[}
k=3
<0 2 i
<
3 1 L 1 1 L
0 5 10 15 20 25 30
Zaman [s]
Diimen
1 [» T T T T =
T 0
o
[}
3,
-1 —
2 1 L 1 1 L
0 5 10 15 20 25 30
Zaman [s]

Sekil 4.5 : Belirsizlik durumunda INDI kontrol isaretleri.

Aerodinamik belirsizliklerin varliginda INDI kontrol algoritmasinin ISE performans
kriteri degerleri Cizelge 4.2°deki gibidir. Cizelge 4.1°de yer alan nominal model ISE
degerleri ile kargilastirildiginda, ¢cok biiyiik bir fark olmadig1 goriilmiistiir. En biiyiik
fark yaklasik yiizde 30 artig ile yanal eksende olmustur. NDI ile kiyaslandiginda,
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belirsizlik durumundaki ISE degerleri ciddi oranda diisiiktiir. Kontrol isaretlerinde

onemli bir fark gdzlemlenmemistir.

Cizelge 4.2 : Belirsizlik durumunda INDI kontrol algoritmasinin ISE performans
kriteri degerleri.

P q r
ISE 10.5388 1.9899 0.0024
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5. KAYAN KIPLI KONTROL SISTEMIi TASARIMI

Kayan kipli kontrol yontemi, dogas1 geregi parametre belirsizliklerine kars1 dayanikl
olan dogrusal olmayan bir kontrol yontemidir. Kayan kipli kontrol yasasinin amaci,
dogrusal veya dogrusal olmayan sistemleri tasarimci tarafindan belirlenen kayma
ylizeyi adi verilen bir yiizeye ulastirmak ve sonraki zaman aralii boyunca bu
yiizeyde tutarak denge noktasina kaydirilmasina zorlamaktir. idealde, sistem bir kere
kayma yiizeyine ulastiktan sonra sonsuza kadar bu yiizeyde kalmaya calisir ve denge
noktasina dogru hareket eder. Kayma yiizeyindeyken, parametre belirsizliklerine ve
bozuculara kars1 duyarsiz bir davranis sergiler [36,38]. Sistem durumlarinin davranisi

Sekil 5.1°de verilmistir.

X,

/ 2 / X1
Denge Oy /

noktasi { Vi

Kayma / N

fazi x(t;)

ao(x)=0

Kayma ylzeyi

Sekil 5.1 : Kayan kipli kontrol ulasma ve kayma fazlar [36].

Kayan kipli kontrolde iki faz bulunmaktadir. Baslangi¢ noktasindan kayma yiizeyine
varana kadar olan boliime ulagma fazi (reaching mode), kayma yiizeyine ulastigi
nokta ile denge noktasi (orijin) arasindaki boliime ise kayma fazi (sliding mode) adi
verilmektedir. Ulagsma faz1 boyunca sistem kontrol parametrelerine bagl iken, kayma

faz1 siiresince kayma ylizeyi parametrelerine baglidir.
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Ulagma fazinda iken, sistem dis etkilere kars1 duyarli oldugundan, bu fazda kontrolor
dayaniklilif1 garanti edemez ve ulagma fazi miimkiin oldugunca hizli gecilmeye
calisthir.  Bu fazda anahtarlama elemani gibi elamanlar ile sistem durumlar
hizlica kayma yiizeyine cekilmeye caligilir. Ulagsma fazinda uygulanan yiiksek
frekanslh anahtarlama islemleri, kontrol isaretinde catirdama (chattering) sorununa yol
acabilmektedir. Kayma fazinda ise, kontrolor dis etkilere kars1 duyarsiz oldugu igin,
dayaniklilik kayma fazi icin gecerli olmaktadir. SMC’nin baglica avantajlar1 sistem
mertebesini azaltmasi ve belirsizlige karst duyarsiz olmasi iken, biiyiik kontrol cabasi

gerektirmesi ve catirdama gibi dezavantajlar1 da bulunmaktadir.

Kayan kipli kontrolor tasarlamak icin farkli yontemler mevcut olsa da tasarim
teknikleri genelde birbirine benzemektedir. Kayan kipli kontrolor tasarimi, kayma
yilizeyinin tasarlanmasi ve sistem durumlarini kayma yiizeyinde koruyacak kontrol
yasasinin tasarlanmasi olmak iizere iki temel asamadan olugsmaktadir. Kayma yiizeyi
tasarimi asamasinda, sistemi denge noktasina ulastiracak bir kayma yiizeyinin belir-
lenmesi amaclanmaktadir ve bu tasarim sistemin performans cevabini belirlemektedir.
Kontrolor tasarimi agamasinda ise, sistemi kayma ylizeyine ulagtiracak ve kayma

yiizeyinde kalmasini saglayacak kontroloriin belirlenmesi amag¢lanmaktadir [38, 87].

5.1 SMC Kontrol Algoritmasi
Denklem 5.1°de dogrusal olmayan bir sistem tanimlanmistir.
x? = f(x)+ B(x)u (5.1)

Burada, x € R" ve u € R™ ve d ise tiirev mertebesini gostermektedir.

Kayan kipli kontrol tasariminin ilk adim1 kayma yiizeyini belirlemektir. Kayma yiizeyi
S(x) durumlara bagl olup takip hatasinin bir fonksiyonudur. Denklem 5.1’de verilen
sistem i¢in kayma yiizeyi denklem 5.2°deki gibi tanimlanabilir. Buna gore, kayma
yiizeyi (d — 1) mertebesinde ve m boyutunda olmalidir. Durumlarin m tanesi, kalan
(n — m) adet durumun dogrusal bir kombinasyonu olarak ifade edilebilir. Boylece,
SMC’nin 6nemli avantajlarindan biri olan mertebe indirgemesi gerceklesir [38,57].

d d—1
S= (E—l—l) x e(1) (5.2)

76



Denklem 5.2°de yer alan A pozitif bir sabit olup, kayma yiizeyinin egimini belirleyen
bir parametredir. e ise referans deger ile ¢ikis Ol¢iimii arasindaki hatay1 temsil

etmektedir. Hata ifadesi denklem 5.3’te verilmistir.
€= Xpef —X (5.3)

Kayma yiizeyinin bilinen bir tasarim yontemi, Utkin [57] tarafindan Onerilen esdeger
kontrol yontemidir. Sistem durumlar1 kayma yiizeyini ¢ = ¢ty aninda kesiyorsa ve kayma
fazit > t( icin mevcutsa, tiim ¢ > ¢ i¢in hem kayma yiizeyi hem de tiirevi sifira esit olur.
Yani, takip hatasi ve hatanin tiirevi, baglangi¢ durumundan denge noktasina kadar sifira
yakinsayacaktir. Kayma modundayken, durumlar her zaman Sekil 5.1°de gosterildigi

gibi kayma yiizeyini izlemeye zorlanir.

Kayma yiizeyi belirlendikten sonra, ikinci agama kontrol yasasini u(¢)’yi belirlemektir.
Kayan kipli bir kontroldr, anahtarlama kontrolii ve esdeger kontrol olmak iizere iki
farkli kontrol kanunundan olugur. Anahtarlama kontrolii ug,(¢) siireksiz bir sinyal iken
esdeger kontrol u.,(t) ise siirekli bir sinyaldir. Esdeger kontrol olusturulurken, tiim
sistem dinamikleri hesaba katilmaktadir. Esdeger kontrol tiim kontrol siireci boyunca
calismaktadir, bu nedenle kontrol isaretine esas sekil veren kisimdir. Anahtarlama
kontrolii ise ulagma fazi boyunca calisir. Esdeger kontrol hatay1 asimptotik olarak sifira
yaklagtirarak dinamikleri secilen yiizey {izerinde kaydirirken, anahtarlama kontrolii
ise sistem durumlarini yiizeye geri zorlamaktadir. Bu iki kontrol sinyali ayri ayri
elde edilir ve ardindan toplanarak denklem 5.4’te verilen kayan kipli kontrol yasasini

olustururlar [38].

u(t) = tteg(t) + ugy(t) (5.4)

Esdeger kontrol, S(x)’nin ilk zaman tiirevi sifira esitlenip kontrol isareti igin ¢oziilerek

elde edilir. Anahtarlama kontrolii ise denklem 5.5’teki gibi segilebilir.
usw(t) = —Ksgn(S) (5.5)

Anahtarlama kontrolii, yapilar arasinda sonsuz hizli degisikliklere izin verecek sekilde
tasarlanmaktadir. sgn signum fonksiyonunu temsil etmekte olup denklem 5.6’daki gibi
ifade edilir. Bu denklemde yer alan K parametresi, belirsizlikleri ve ongoriilemeyen

sistem dinamiklerini bastiracak kadar biiyiik olmas1 gereken pozitif bir sabittir.
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1, $>0
sgn(§) =<0, S=0 (5.6)
-1, §<0
Kayan kipli kontrol yonteminin genel blok diyagrami Sekil 5.2°de verilmistir.

Esdeger
Kontrol
Ueq
Xcmd Komut Xq|¥ ~ e Kayma Yizeyi | S | Anahtarlama | Usw  # U x
— ) . > . . ) Hava Araci
Filtresi o Fonksiyonu Kontrolu
x

Sekil 5.2 : Kayan kipli kontrol blok diyagrama.

Kayan kipli kontrol kanunu, daha once belirtildigi gibi sistem durumlarim1 kayma
yiizeyine dogru yonlendirecek ve kayma yiizeyinde tutacak sekilde olusturulmalidir.
Sistem durumlart kayma yiizeyinde tutulursa, hatanin sifira yakinsamasi garanti
edilir. Kayma hareketinin ulagilabilir olmas1 i¢in ulagilabilirlik kosulunun saglanmasi
gerekmektedir.  Ulagilabilirlik kosulunu saglamak icin, denklem 5.7°de verilen

Lyapunov fonksiyonuna dayali1 olan bir kosul denklem 5.8’de verilmistir.

1
Vzif (5.7)

V=55<0 (5.8)

Bir kayma fazinin varligi, sistem durumlarinin kayma yiizeyinde kararliligim
gerektirir, yani, sistem durumlari kayma yiizeyine en azindan asimptotik olarak
yaklagmalidir. Denklem 5.8’deki kosul da sistem durumlarimin kayma yiizeyine
asimptotik olarak hareket etmesini gerektirebileceginden, denklem 5.9’da daha giiclii

bir ulasilabilirlik kosulu sunulmustur [13,38].
V=585<-nlS| (5.9)

n > 0 olacak sec¢ilmektedir. Denklem 5.4’te verilen kontrol yasasi yukarida verilen
ulagilabilirlik kosulunu saglamalidir. Denklem 5.9, § i¢in ¢oziiliirek, denklem 5.10
elde edilir.

S < —nsgn(S) (5.10)
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Bu terimin de, kayan kipli kontrol yasasinin anahtarlama kontrolii ile iligkili oldugu
goriilmektedir. ~ Sistemin dinamik performansi, uygun bir anahtarlama kontrol

yasasinin se¢ilmesiyle dogrudan baglantilidir.

Kayan kipli kontrol, basitlik ve dayaniklilik avantajlarina ragmen, kontrol girisinin
kayma yiizeyi etrafinda yiiksek frekansh anahtarlanmasindan kaynaklanan, ¢atirdama
(chattering) ad1 verilen bir problemden muzdariptir. Signum fonksiyonu yapisi geregi,
kontrol isaretinde keskin gecislere sebep olmaktadir ve ¢atirdama probleminin en

biiytik sebeplerinden biri bu keskin gecislerdir.

5.2 Catirdama Fenomeni

Gergek hayattaki uygulamalarda, 6rnekleme zamanina bagli olarak, sistem durumlari
dogrudan kayma yiizeyi iizerinde hareket etmeyip, kayma yiizeyi cevresinde
catirdayarak hareket edebilir. Bu durum, eyleyicinin arizalanmasina ya da gereksiz
yere biiyiik kontrol sinyallerine yol acabileceginden, gercek sistemlerde son derece
istenmeyen bir durumdur. Bu istenmeyen duruma, anahtarlama girisi tasarlanirken
kullanilan keskin gecislere sahip siireksiz bir fonksiyon olan sgn fonksiyonu sebep
olmaktadir. Bu nedenle, catirdamay1 onlemek i¢in kontrol girisini yumusatmak

gerekir.

Kayan kipli kontrol teorisinde, siireksiz bir anahtarlama girisi yerine siirekli bir
anahtarlama girisi tasarlanarak ¢atirdama sorununun iistesinden gelmek i¢in ¢cok sayida
yaklagim Onerilmistir. Bu yontemler, sistemi ideal kayma hareketi yerine bazi sinirlar

icerisinde yaklasik kayma hareketini takip etmeye zorlar.

Catirdamay1 engellemek i¢in anahtarlama kontroliinde yaygin olarak Onerilen
yaklasimlara, doyma (satiirasyon) fonksiyonu, sigmoid fonksiyonlari, hiperbolik
fonksiyonlar ve histeresis doyma fonksiyonlar1 6rnek verilebilir. Bu elemanlarin
haricinde, bulanik mantik ve benzeri yontemler, dogrusal anahtarlama tiirleri ve ¢esitli
filtreleme yontemleri de Onerilen yotemlerdendir. Literatiirde catirdama sorunu hala

giincel bir arastirma konusudur.

Bu calisma kapsaminda, catirdama sorununu engellemek i¢in, signum fonksiyonu
yerine satiirasyon fonksiyonu kullanmilmistir. Siirekli bir fonksiyon olan satiirasyon

fonksiyonu denklem 5.11°deki gibi tantmlanmaktadir.
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1, S>0

sat (%) —dsar($), 15|<8 (5.11)
-1, S<-9

Anahtarlama girisi olarak satiirasyon fonksiyonu kullanildigr zaman, denklem 5.5’te
verilen anahtarlama kontrolii denklem 5.12’°deki gibi ifade edilir. Denklemde yer alan
0 parametresi dinamiklerin zorlanacagi sinirlari ifade etmektedir. Kontrol eylemini
yumusatmak i¢in sistem durumlar1 kayma ylizeyinin sinirh bir tabakasi i¢cinde tutulur.

Bu tabakanin genisligi, satiirasyon fonksiyonu tarafindan belirlenir.

S
Usy(t) = —Ksat (5) (5.12)
5.3 Farklh Kayan Kipli Kontrol Yontemleri

Calisma kapsaminda farkli kayma yiizeyleri belirlenerek farkli kayan kipli kontrolorler
tasarlanmis ve sonuglar1 incelenmistir. Her bir kontrol yontemi i¢in, se¢ilen kayma

yiizeyleri ve elde edilen kontrol yasas1 verilmistir.

Bu calismada kullanilan dogrusal olmayan hava araci dinamikleri denklem 5.13’teki
gibi ifade edilebilir. Denklemde yer alan f ve B Boliim 3’te verildiginden ifadeleri

tekrar belirtilmemistir.
x= f(x)+B(x)u (5.13)
Her bir eksen i¢in kayma yiizeyi ve kontrol yasasi tanimlandi§indan, tanimlamalar

3 boyutlu yazilmigtir. Kayan kipli kontrol yasasinin her bir girisi u;(¢)(i = 1,2,3)
denklem 5.14’te verildigi gibi elde edilebilir.

() = {ut Sl:(x(t)) >0 G.14)

5.3.1 ideal kayan kipli kontrol algoritmasi

Ideal kayan kipli kontrolér tasarimi igin, durumlara bagli bir fonksiyon olan kayma

ylizeyi denklem 5.15’teki gibi belirlenmistir.
S(x) = [S1(x) Sa(x) S3(x)]" =Ae=A(Xper —x) (5.15)

Denklem 5.16’da A teriminin ifadesi verilmistir.

A0 0
A=10 A O (5.16)
0 0 A3
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Ardindan, denklem 5.17°de kayma yiizeyinin birinci zaman tiirevi sifira esitlenerek,

esdeger kontrol yasas1 denklem 5.18’de verildigi gibi elde edilir.

S(x) = A(drer —X) = A (drep — [f(x) + B(x)tteg]) =0 (5.17)

ueq:B_l (xref_f(x» (5.18)

Kayma yiizeyi kullanilarak esdeger kontrol belirlendikten sonra, anahtarlama girisi de
eklenerek kayan kipli kontrolor elde edilir. Sistem durumlarini kayan yiizeye dogru

hareket etmeye zorlayan anahtarlama kontrolii denklem 5.19°daki gibi belirlenmigtir.
Usy = —Ksgn(S) (5.19)

Burada her bir anahtarlama girisi, K; > 0 (i = 1,2,3) olmak iizere K denklem 5.20’deki

gibi ifade edilir.
KK 0 O
K=]10 K, O (5.20)
0 0 K

Elde edilen kontrol yasasi denklem 5.21°de verilmistir.
U= Ueg + Usw =B ! (x,ef—f(x)) — Ksgn(S) (5.21)

Ideal kayan kipli kontrol yonteminde kullanilan signum fonksiyonu catirdama
sorununa yol acabilmektedir. Ideal kayan kipli kontrol yonteminin blok diyagrami

Sekil 5.3’te verilmistir.

. e EEEmEmEmm——— ~a
7 .
/ Ideal SMC
I \
! |
| Esdeger M 1
] g Kontrol N |
! |
! |
! Ueq I
! |
Xcmd Komut | Xref |* ~ € S Usy =Y U x
-> — N
| Filtresi e A _l_ K | Hava Araci
x| I
! |
L l
b 7
~ -

e m mm mm mm mm mm mm Em o Em o Em o =

Sekil 5.3 : Ideal kayan kipli kontrol blok diyagramu.
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5.3.2 Siirekli kayan Kipli kontrol algoritmasi

Siirekli kayan kipli kontrol, ideal kayan kipli kontroliin anahtarlama kontroliinden
kaynaklanan catirdama sorununu ¢dzmek amaciyla tasarlanmigtir.  Siirekli kayan
kipli kontrol tasariminda, kayma yiizeyi ve esdeger kontrol ideal kayan kipli kontrol
ile aymdir. Ideal kayan kipli kontrolden farki, anahtarlama kontroliinde siirekli bir
fonksiyon olan satiirasyon fonksiyonunun kullanilmasidir. Kayma yiizeyi, esdeger
kontrol ve anahtarlama kontrolii sirasiyla denklem 5.22, denklem 5.23 ve denklem

5.24’°teki gibidir.

S(x) =Ae=A(xpef —x) (5.22)
_ -l
tteg =B (kref — f(x)) (5.23)
S
Ug, = —Ksat (g) (5.24)
Yukaridaki denklemler kullanilarak elde edilen siirekli SMC yasas1 denklem 5.25°te
verilmisgtir.
S
U= Upg + Ugy = B! ()'cref —f(x)) — Ksat (g) (5.25)

Burada belirlenen & katsayisi, tasarlanan kayma yiizeyine her iki yonde bir pay
saglayarak yiiksek frekansli hareketi onleyecek sekilde calisir. & katsayist sifira
yaklastik¢a, kontrolor ideal kayan Kipli kontrole yaklagmaktadir. & katsayis1 biiyiik
secilirse performans kaybi yasanabilir, ¢cok kiiciik sec¢ildiginde de ¢atirdama olusabilir.

Dolayisiyla, bu konular dikkate alinarak secilmesi gereken bir parametredir.

Siirekli kayan kipli kontrol yonteminin blok diyagrami Sekil 5.4’te verilmistir.

o T e e e e = e = = = = -~

;7 Siirekli SMC .

\

|

Esdeger 1
Kontrol 1
|

|

|

Xcmd Komut Xref
—

Hava Araci

Filtresi

PN

)
1:/,
|
x y
By
<
1, &
=—
®

e o o o o o Em o Em o Em o =

Sekil 5.4 : Siirekli kayan kipli kontrol blok diyagrama.
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5.3.3 Integralli kayan kipli kontrol algoritmasi

Integralli kayan kipli kontroloriin siirekli kayan kipli kontrolérden farkli icerdigi
integral eleman: olup, bu eleman kalict hal hatalarmi gidermek icin eklenmistir.
Integralli kayan kipli kontrol tasarimi icin kayma yiizeyi denklem 5.26’daki gibi

belirlenmistir.

S(x) :e+/1/e: (xref—x)m/(xmf—x) (5.26)

Esdeger kontrolii bulmak amaciyla, denklem 5.27°de kayma yiizeyinin tiirevi elde
edilmisgtir.
S(3) = Cires — %)+ Axres —)
= (rey = (f(X) + B(x)tteq)) + A (Xres —x) =0
Denklem 5.27, u., icin c¢oziilerek, esdeger kontrol denklem 5.28’deki gibi

(5.27)

bulunmustur.
Ueg = B! [x,ef — f(xX) + A (xrer —x)] (5.28)

Anahtarlama kontrolii i¢in kullamlan satiirasyon fonksiyonu denklem 5.29°da

verilmisgtir.
S
Ug, = —Ksat (3) (5.29)
Yukaridaki denklemler kullanilarak elde edilen SMC yasasi denklem 5.30°da
verilmisgtir.
1. S
U=Ueg+Usy =B 1 [xref — f(x) + A (xrep —x)] — Ksat (3) (5.30)

Integralli kayan kipli kontrol yonteminin blok diyagram Sekil 5.5’te verilmistir.

—— o

d i H
/ integrallisMC |
' R |
] Esdeger !
1 Kontrol I
. |
! |
: /11 Ueq| |
X X, * Uy =Y ul
cmd | Komut ref | * ~Jle S, ] K = — Hava Araci
Filtresi iy !
x| !
: f =14, :
I
\ ,I
N P

Sekil 5.5 : Integralli kayan kipli kontrol blok diyagrami.
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Ayrica, gecici yaniti iyilestirmek i¢in kosullu integralli kayan kipli kontrolor onerilen
bir yontemdir. Integralli kayan kipli kontroldrden farki, integral sarmasini dnleyen bir
yap1 icermesidir. Onun haricinde kayma yiizeyi, esdeger ve anahtarlama kontrolii ayni

sekilde elde edilir, bu nedenle tekrar verilmemistir.

5.4 NDI Tabanh SMC Kontrol Algoritmasi

Daha onceki boliimlerde, NDI kontrol algritmasinin tek bagmna dayaniklilig:
saglayamadigindan bahsedilmisti. SMC ise dogasi1 geregi dayanikli bir kontrol
yontemi olmasiyla bilinemktedir. Bu boliimde, NDI kontrol sistemi i¢in dayaniklilik
giivencesi saglamak amaciyla [36] numarali kaynak baz alinarak NDI ve SMC
yontemlerinin birlikte kullanildigr bir kontrol sistemi anlatilmigtir. ~ NDI ve
SMC’nin yapilari, kayma ylizeyini tasarlamak icin kullanilan esdeger kontrol yontemi
kullanilarak benzer hale getirilmis ve boylece dayanikli bir dogrusal olmayan dinamik

ters cevirme yontemi elde edilmistir.

Bu bolimde kayma yiizeyi x* = xg4,; — x olmak iizere S(x*) olarak tanimlanmustir.
Dayanikli NDI yasasini1 elde etmek icin denklem 5.31°de verilen kayma yiizeyinin

tiirevi kullanilarak, denklem 5.32’de esdeger kontrol elde edilmistir.

S) = 98 ox* _ 98 g — ) = 0
dx* dt dx* (5.31)
S . S B '
= %xdes - % (f(x) +B(x)u€l]) =0
dS “1r7as dS
ey = | 5280 (§ta— ) (532

Bu denklemde, dS/dx* ifadesi birim matris olarak kabul edilirse, esdeger kontrol NDI
kontrol girisi formunda ifade edilebilir. dS/dx* = I kabulii ile elde edilen esdeger

kontrol denklem 5.33’te gosterilmistir.
Ueg = B()C)_l (Xdes — f(x)) = UNDJ (5.33)

Kayma ylizeyi birim matris ile tasarlandiginda, SMC’nin esdeger kontrol girisi NDI
girisi seklini alir. Bu yapr ile, kayma ylizeyi iizerindeki durumlar istenen dinamikler
olmakta ve kontrol sisteminin kayma fazindaki performans: istenilen dinamikler

tarafindan belirlenmektedir.
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Denklem 5.34’te dayanikli NDI kontrolorii tasarlamak i¢in [36]’da Onerilen kontrol
yasas1 verilmigtir.

u=unp;+B lug, (5.34)

Denklemde uyp; klasik NDI kontrol yasasim ifade ederken, ug, ise anahtarlama
kontroliidiir. ~ Anahtarlama kontrolii signum ya da satiirasyon fonksiyonu ile
tanimlanabilir. Denklem 5.35’te satiirasyon fonksiyonu ile tanimlanmis anahtarlama

fonksiyonu verilmistir.

(5.35)

Usy = —Ksat (—S(Xdes =) )

0

Denklem 5.34’te verilen dayanikli NDI kontrol yasasi, K; > 0 olmak iizere denklem
5.36’daki gibi ifade edilebeilir.

u=B""! {xdes — f(x) — Ksat (W)] (5.36)

Bu calisma kapsaminda, Boliim 5.3’te anlatilan ideal, siirekli ve integralli kayan
kipli kontrol yontemlerinin hepsi bu boliimde anlatilan NDI tabanli SMC yapisi ile
tasarlanmistir. Catirdama probleminden dolay: ideal SMC kargilastirmaya alinmamus,
NDI tabanli siirekli SMC ve NDI tabanh integralli SMC yontemleri kontrolor

karsilagtirmasi boliimiinde yer almaktadir.

5.5 Simiilasyon Sonuclar

Boliim 5.3’te anlatilan ideal, siirekli ve integralli kayan kipli kontrol yontemleri ile
tasarlanan NDI tabali SMC algoritmalarinin her bir eksen i¢in tasarim parametreleri
verilmistir. NDI tabali ideal kayan kipli kontrolériin tasarim parametreleri Cizelge

5.1’deki gibidir.

Cizelge 5.1 : Ideal SMC kontrol algoritmasinin tasarim parametreleri.

p q r
A 1 1 1
K 25 20 10

NDI tabali siirekli kayan kipli kontroloriin tasarim parametreleri Cizelge 5.2°de

verilmistir.
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Cizelge 5.2 : Siirekli SMC kontrol algoritmasinin tasarim parametreleri.

P q r
A 1 1 1
K 25 20 10
0 0.1 0.1 0.1

NDI tabali integralli kayan kipli kontroloriin tasarim parametreleri Cizelge 5.3’te

verilmistir.

Cizelge 5.3 : Integralli SMC kontrol algoritmasinin tasarim parametreleri.

1Y q r
M 1 1 1
A 15 15 15
K 25 20 10
0 0.1 0.1 0.1

NDI tabali ideal, siirekli ve integralli kayan kipli kontrol sistemlerinin referans takip
yanitlar1 Sekil 5.6’da, kontrol isaretleri ise Sekil 5.7°de gosterilmistir. Hem referans
takip yanitlarinda hem de kontrol isaretlerinde anahtarlama kontrolii olarak signum
fonksiyonu iceren ideal kayan kipli kontrol algoritmasinin daha 6nce bahsedildigi gibi
catirdama sorununa sahip oldugu goriilmektedir. Anahtarlama kontrolii satiirasyon
elemant ile degistirilen siirekli ve integralli kayan kipli kontrol yontemlerinde ise bu

davranigin olmadig her iki sekilde de goriilmektedir.
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Kayan Kipli Kontrol Referans Takip Yanitlar

Yuvarlanma Hizi
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Sekil 5.6 : NDI tabanli SMC referans takip yanitlari.
Kayan Kipli Kontrol Yiizeyi Sapmalan
Aileron
T T T T T
T T T T T T ideal
- Surekli ||
9 M\-“\_ ~—— integral
[}
h=} I
- o o 7 72 7 7% |
1 | | | |
5 10 15 20 25 30
Zaman [s]
Elevator
I I T T
- - - - - - ideal
> Sﬁmkli |
§ - /"\ ~———— integral
[}
D,
o = r = s 2 s ]
| | | | -
5 10 15 20 25 30
Zaman [s]
Diimen
T T
: . : : : : : deal
—_ Sirekli ||
§ M—-———‘—‘ —— integral
[}
h=}
1 | | 1 |
5 10 15 20 25 30
Zaman [s]

87

Sekil 5.7 : NDI tabanli SMC kontrol yiizeyi sapmalari.



NDI+SMC NDI tabali siirekli SMC kontrol algoritmasini, NDI4-ISMC ise NDI tabali
integralli SMC kontrol algoritmasini temsil etmektedir. NDI4-SMC kontrol sisteminin

referans takip yanitlar Sekil 5.8°de, kontrol isaretleri ise Sekil 5.9°da verilmistir.

NDI+SMC Referans Takip Yanitlar
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Sekil 5.8 : NDI+SMC referans takip yanitlari.

NDI+SMC Kontrol Yiizeyi Sapmalari
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Sekil 5.9 : NDI+SMC kontrol isaretleri.
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Grafikler incelendiginde, nominal modeldeki referans takip sonuglarimin oldukga iyi
oldugu ve herhangi bir catirdamanin olmadig1 sdylenebilir. Referans takip hatasinin
ISE degerlerinin yer aldig1 Cizelge 5.4 incelendiginde de ISE degerlerinin kiigiik
oldugu goriilmektedir. Onceki boliimlerde verilen ISE degerleri diisiiniildiigiinde,

hem NDI, hem NDI+PI hem de INDI kontrol sistemine gore hatanin az oldugu

gozlemlenmigtir.

Cizelge 5.4 : NDI+SMC kontrol algoritmasinin ISE performans kriteri degerleri.

P q r
ISE 2.0725 0.0013 1.18e-5

NDI+SMC kontrol sisteminin 6nceki boliimlerde belirlenmis olan belirsizlik seti

uygulandig1 durumdaki referans takip yanitlari ile kontrol isaretleri sirasiyla Sekil 5.10

ve Sekil 5.11°de verilmistir.

NDI+SMC Referans Takip Yanitlari
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Sekil 5.10 : Belirsizlik durumunda NDI+SMC referans takip yanitlar.
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NDI+SMC Kontrol Yiizeyi Sapmalari
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Sekil 5.11 : Belirsizlik durumunda NDI+SMC kontrol isaretleri.

Grafikler incelendiginde, her iki sonucta da gozle goriiliir biiytik bir degisiklik
olmadig1 fark edilmistir. ~ Zaten dayamikli bir yontem oldugu bilinen SMC
yontemi beklendigi lizere parametre belirsizlikleri altinda NDI kontrol algoritmasinin
dayaniklilifini artirarak performansinin diismesini engellemistir. NDI4-SMC kontrol
sisteminin parametre belirsizlikleri varliginda referans takip hatasinin ISE degerleri

Cizelge 5.5’te yer almaktadir.

Cizelge 5.5 : Belirsizlik durumunda NDI+SMC kontrol algoritmasinin ISE perfor-
mans kriteri degerleri.

P q r
ISE 29411 0.0051 3.0le-4

Cizelgeye bakildiginda, grafiklerden yapilan yorumla paralel sekilde yoOntemin

dayanikli oldugu ve bozulmaya ugramadigi goriilmektedir.

NDI+ISMC kontrol sisteminin referans takip yanmitlar1 Sekil 5.12°da, kontrol isaretleri

ise Sekil 5.13°de verilmistir.
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NDI+ISMC Referans Takip Yanitlan
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Sekil 5.12 : NDI+ISMC referans takip yanitlar.

NDI+ISMC Kontrol Yiizeyi Sapmalari
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Sekil 5.13 : NDI+ISMC kontrol isaretleri.

30

Grafiklere bakildigr zaman NDI4+SMC kontrol sistemiyle sonuglarin yakin oldugu

gozlemlenmigtir. SMC dayanikli yapisi ile tek bagina kullamldiginda yiiksek hatalar

ile performanst diisgen NDI algoritmasina dayaniklilhik kazandirmistir. NDI4-ISMC

kontrol sisteminin ISE degerleri Cizelge 5.6’daki gibidir.
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Cizelge 5.6 : NDI+ISMC kontrol algoritmasinin ISE performans kriteri degerleri.

P q r
ISE 0.9294 7.60e-4 2.89e-5

NDI+ISMC ile NDI4+SMC sistemlerinin  nominal modeldeki ISE degerleri
kiyaslandigr zaman, NDI4-SMC sistemindeki ISE degerleri de diisiik oldugundan

grafiklerden fark edilmese de yapiya integrator eklenmesi ISE degerlerini yaklagik

olarak yariya diisiirmiistiir.

NDI+ISMC kontrol sisteminin belirsizlik seti uygulandigi durumdaki referans takip

yanitlari ile kontrol isaretleri sirasiyla Sekil 5.10°de, Sekil 5.11°da verilmisir.

NDI+SMC Referans Takip Yanitlari

Yuvarlanma Hizi

— T T

= =P
L o H
J I

5 10 15 20 25 30
Zaman [s]

N
o

o

p [derece/s]
: o

o

o
=]
o

Yunuslama Hizi

va
NS

0 5 10 15 20 25
Zaman [s]

Sapma Hizi
T

q [derece/s]
o

IS

r [derece/s]
N ©w

|

1

o

o
o
o

T T
15 20 25 30
Zaman [s]

Sekil 5.14 : Belirsizlik durumunda NDI+ISMC referans takip yanitlari.
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NDI+SMC Kontrol Yiizeyi Sapmalari
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Sekil 5.15 : Belirsizlik durumunda NDI+ISMC kontrol isaretleri.

NDI+4-SMC kontrol sistemine benzer sekilde referans takip yanitlarinin oldukca iyi
oldugu soylenebilir. Kontrol sisteminden beklendigi {izere parametre belirsizliklerine
kars1 dayaniklidir. NDI+-ISMC kontrol sisteminin parametre belirsizlikleri varlifinda

referans takip hatasinin ISE degerleri Cizelge 5.7°de yer almaktadir.

Cizelge 5.7 : Belirsizlik durumunda NDI+ISMC kontrol algoritmasinin ISE perfor-
mans kriteri degerleri.

p q r
ISE 1.3147 5.9608e-4 4.66¢-5

Genel olarak, kontrol isaretlerinde Onemli farklar gozlemlenmemistir. — Sadece
ideal SMC’de anahtarlma fonksiyonundan kaynakl yiiksek frekansh dalgalanmalar

mevcuttur. Diger durumlarda kontrol isaretleri yakindir.

NDI+ISMC yontemi, nominal modeldeki ISE degerlerine gore cok az artis gostermis
olsa da, diger kontrol sistemlerine gore ciddi oranda az hataya sahiptir. En az bozulma
NDI+ISMC’de olmustur. Ug eksende uygulanan aerodinamik parametre belirsizligi
ile yapilan bu dayaniklilik testine gore en dayanikli yontemin NDI4-ISMC yontemi
oldugu soylenebilir. NDI4+-SMC ile arasindaki kii¢iik fark kalici hal hatasinin daha az
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ve gecici yanitinin daha iyi olmasindan kaynaklanmaktadir. Benzer sekilde, nominal

modelde de en az hata ile referans takibi yapan kontrolr yine NDI4+ISMC olmustur.
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6. KONTROL YONTEMLERININ KARSILASTIRMASI

Bu calisma kapsaminda, dogrusal olmayan F-16 hava aract modeli NDI, NDI+PI,
INDI, NDI+SMC ve NDI+ISMC yontemleriyle kontrol edilerek agisal hiz yanitlari

elde edilmis ve karsilagtirilmigtir.

Simiilasyonlarda yuvarlanma agisal hiz1 i¢in 20 derece/s ve yunuslama agisal hizi igin
5 derece/s biiyiiklugiinde doublet girigler uygulanmigtir. Yana kayma agisina ise 0
derece verilmigtir. Fakat yana kayma a¢isindan dinamik tersleme yontemi ile sapma
acisal hizi komutu elde edilmis ve karsilagtirmalarda i¢ dongiide yer alan agisal hizlara

yer verilmistir. Uygulanan referanslar Sekil 6.1°da verilmistir.
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Sekil 6.1 : Referanslar.

Hava araci agisal hizlarinin, askeri standartlardaki gereksinimlere gore belirlenen
dinamikleri takip etmesi beklenmektedir. Bu kapsamda, nominal model i¢in her bir
kontrol sisteminin referans takip yanitlar1 elde edilmis ve istenen dinamikleri takip

etme performanslar1 karsilagtirnllmigtir.  Sonrasinda, aerodinamik parametrelere ve
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eylemsizlik momentlerine uygulanan belirsizlikler, ve kullanilan farkli bir aerodinamik
model ile kontrolorler dayaniklilik agisindan kargilagtirilmistir.  Bu kargilagtirmalar

yapilirken L2-norm metrigi kullanilmistir.

6.1 Acisal Hiz Referans Takip Yamtlarina Gore Kontrolorlerin Karsilastirilmasi

NDI, NDI+PI, INDI, NDI+SMC ve NDI+ISMC olmak iizere tasarlanan bes farkli
kontrol yontemi ile acisal hizlarin referans takip sonuclar1 Sekil 6.2°de verilmistir.

Grafikte yanitlar iist liste goriindiigiinden, biiyiitiilmiis halleri de daha iyi karsilagtirma

yapabilmek adina eklenmistir.

Nominal Model Referans Takip Sonuclari
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Sekil 6.2 : Nominal model referans takip yanitlar1 karsilagtirmas.

Kontrolorlerin her bir eksen i¢in referans takip yanitlart i¢in L2-norm metrigi ve ISE

performans kriteri degerleri Cizelge 6.1’de verilmistir.

Cizelge 6.1 : Nominal model i¢in L2-norm metrigi ve ISE performans kriteri ile
referans takibi karsilagtirmasi.

NDI NDI+PI INDI NDI+SMC NDI+ISMC
L2-norm 96.8565 73.8025 98.3683 45.5385 30.4994
ISE 9.3812 5.4468 9.6763 2.0738 0.9302
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Referans takip grafiklerine bakildiginda, nominal kosullarda tiim kontrolorlerin
yanitlarinin birbirine yakin oldugu goriilmektedir. Bunun temel sebebi NDI tabanl
yontemlerin zaten istenen dinamikleri takip etme amaciyla tasarlanmasidir. Yakindan
bakildig1 zaman ise, en iyi sonuglar NDI+SMC ve NDI+ISMC’nin yanitlaridir. En az
kalic1 hal hatasina sahip kontrolorler olduklar: sdylenebilir. NDI+SMC ve NDI+ISMC
yanitlarinin olduk¢a yakin oldugu ve L2-norm degerlerinin de hem birbirine yakin hem
de diger kontrolorlerden daha diisiik oldugu goriilmektedir. NDI ve INDI ise diger
kontrolorlere gore referans takipte daha az basarili goziikse de, aslinda y eksenindeki
degerlere bakildiginda oldukga kiigiik farklar oldugu goriilmektedir. NDI+PI gegici
halde referanstan biraz uzaklagmis olsa da, NDI kontrolore gore daha az hata ile

referansi takip etmistir.

Hem L2-norm degerleri hem de referans takip yanitlar1 incelendiginde, NDI ve INDI
kontrolorlerinin referans takip basarilarinin her iic eksende de birbirine ¢ok yakin
oldugu, benzer sekilde L2-norm degerlerinin de yakin oldugu goriilmektedir. Yapilar
geregi ¢ok benzer tasarima sahip olduklarinda, nominal modelde bu beklenen bir
sonuctur. NDI modele daha ¢ok bagh iken, INDI sensore daha baglh bir kontrolordiir

ve aralarindaki asil farkin belirsizlik durumunda olugmasi beklenmektedir.

Nominal modelde, L2-norm degerlerinin sifir ya da sifira yakin olmamalarinin
sebebi dogrusal olmayan model ve dogrusal olmayan kontrolorlerde yapilan kabuller,
satiirasyonlar, eyleyici dinamikleri ya da modelleme hatalari olabilir. L2-norm
degerlerinin yiiksek c¢ikmasinin temel sebebi ise Ornekleme zamaninin kiiciik
olmasindan kaynakli, simiilasyon siiresi boyunca ¢ok fazla veri {lizerinden islem
yapiyor olmasidir. Ornekleme zamani artirildikga L2-norm degerlerinin ciddi miktarda

diistigli goriilmiistiir.

6.2 Parametre Belirsizliklerine Kars1 Kontrolorlerin Karsilastirilmasi

Hava araglarinda, aerodinamik kuvvet ve moment katsayilari, kiitle, eylemsizlik
momentler, agirlik merkezi konumu gibi parametrelerde belirsizlikler olabilmektedir.
Pratikte modellenemeyen dinamikler, bozucular, sensor giiriiltiileri, eyleyici dinamik-

leri gibi bircok sebep kontroloriin performansin etkileyebilir.
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Bu calisma kapsaminda, aerodinamik moment katsayilarina ve eylemsizlik moment-
lerine belirsizlik eklenmis ve tasarlanan bes kontroloriin bu parametre belirsizliklerine
kars1 olan davraniglari ve dayanmikliliklari incelenerek karsilastirilmistir.  Verilen

belirsizlik oranlar literatiide incelenen farkli kaynaklara gore secilmistir.

Belirsizlik i¢in secilen parametreler ve belirsizlik yiizdeleri Cizelge 6.2°de verilmistir.

Cizelge 6.2 : Parametre belirsizlikleri.

Parametre Belirsizlik Yiizdesi [%]
Cls, +40
Cls, +40
Cl, +40
Cl, +40

Cmg, +40
Cm, +40
Cng, +40
Cng, +40
Cn, +40
Cn, +40
| +20
Iy, +20
I, +20
i 420
L, +20

Cizelge 6.2°de verilen parametrelere hem tek tek, hem de tiim eksenlerde secilen

parametrelere ayni anda belirsizlik eklenerek dayaniklilik incelenmistir.

Morelli tarafindan [80]’de, F-16 savas ucagi riizgar tiineli testinden elde edilen
dogrusal olmayan aerodinamik veri tabanimi tahmin oramimi diisiirmeden ¢ok
degiskenli polinom ifadeleri kullanilarak modelleyen bir ¢alisma yapilmistir. Bu
calismanin sonucunda global dogrusal olmayan parametrik bir aerodinamik model elde

edilmis ve dogruluk oraninin yiizde ondan diisiik oldugu belirtilmistir.

Aerdinamik parametre belirsizliklerine karsi kontrolorlerin dayanikliligini incelemek
icin, kontrolor tasariminda hava aracinin aerodinamik modeli yerine [80] deki
model kullamlmistir. Boylece belirsizliklerden kaynakli dogru modellenememis bir

aerodinamik veritabani ile kontrol6rlerin bagsrisi test edilmistir.

Parametre belirsizliklerine karsi dayaniklilik incelenirken, F-16 hava aracinin dogrusal

olmayan bir sistem olmasindan kaynakli yapilan varsayimlar veya olast modelleme
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hatalar1 dikkate alinmadan, kontrolorlerin nominal durumdaki davranislar ile

belirsizlik durumunda davraniglart kargilagtirilarak dayaniklilik yorumu yapilmistir.

6.2.1 Aerodinamik parametre belirsizliklerine kars1 dayamklilik sonuclar:

Cizelge 6.2’de belirlenen aerodinamik parametrelere tek tek belirsizlik eklenerek,
hangi parametreye karsi kontrolorlerin daha dayanikli oldugu, hangi eksende hangi
parametre belirsizliginin hava araci davranisin1 daha ¢ok etkiledigi incelenmistir. Her
bir eksende, aerodinamik katsayilara belirsizlik eklendigi durumdaki L2-norm ve
ISE degerleri hesaplanmistir. L2-norm ve ISE degerleri her bir eksen icin ayr1 ayri
degil, iic eksen icin birlikte hesaplanmistir. Yani ¢izelgelerde yer alan degerler, tiim

eksenlerdeki hatalar1 icermektedir.

Yanal eksende, Cls,,Cls,,Cl,,Cl, parametrelerine belirsizlik eklenmig, L2-norm
degerleri Cizelge 6.3’te verilmigtir. Cizelgede yer alan L2-norm degerleri nominal
durumdaki yanitlarina gore hesaplanmistir. Cizelgeler, her bir kontrolor i¢in nominal

durumlarindan ne kadar bozulduklarini yorumlamaya yardimci olmaktadir.

Cizelge 6.3 : Yanal eksendeki aerodinamik katsay1 belirsizliklerine karsi L2-norm
metrigi ile dayaniklilik karsilagtirmasi.

NDI NDI+PI INDI NDI+SMC NDI+ISMC

-40 705.1520 374.6345 66.2485 332.2217 65.8371
Cl -20 341.3512 152.0739 24.2063 45.1947 17.2177
da 20 320.1708 112.0081 15.7031 24.2975 11.1144
40 617.1242 198.7140 26.6974 42.7362 18.8454

-40 59.2057 24.1799 3.5770 4.5541 2.2041

Cl -20 29.6394 12.2586 1.8291 2.3484 1.1272
or 20 29.7001 12.6116 1.9176 2.5079 1.1851
40 59.4472 25.5929 3.9299 5.1878 2.4233

-40 837.3150 221.5408 24.6151 24.2181 4.3750

Cl -20 336.0951 103.7891 12.2094 10.7854 2.1052
P 20 238.4652 92.9722 12.0218 8.2402 2.0630
40 417.2565 177.1329 23.8631 14.9904 4.2120

-40 11.9869 2.1939 0.2426 0.6624 0.1603

Cl -20 6.0151 1.0974 0.1213 0.3326 0.0801
" 20 6.0628 1.0983 0.1213 0.3357 0.0799
40 12.1780 2.1974 0.2426 0.6743 0.1594

Yanal eksende, Cls,,Cls,,Cl,,CI, parametre belirsizlikleri varligindaki yamtlar i¢in

ISE degerleri Cizelge 6.4’te verilmistir.
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Cizelge 6.4 : Yanal eksendeki aerodinamik katsay1 belirsizliklerine karst ISE perfor-
mans kriteri ile dayaniklilik karsilagtirmasi.

NDI NDI+PI INDI NDI+SMC NDI+ISMC

-40 495.4268 137.3072 24.6535 110.2700 6.1213

Cl -20 122.1762 26.9857 14.2634 5.5128 1.8272
da 20 112.9891 16.7726 7.2504 1.2206 0.5641
40 390.4767 40.9763 5.8122 1.2958 0.4039

-40 14.0084 6.1096 9.1154 1.8827 0.8460

Cl -20 10.8355 5.6527 9.3868 1.9731 0.8863
or 20 9.6636 5.5147 9.9856 2.1859 0.9780
40 11.6973 5.8818 10.3168 23114 1.0302

-40 748.3870 65.1044 7.5579 3.4720 0.9485

Cl -20 137.1802 21.1833 8.4828 2.5730 0.9323
P 20 56.0737 9.6290 11.1257 1.7916 0.9395
40 165.9411 28.3006 12.8192 1.6548 0.9592

-40 8.8970 5.3751 9.6806 2.0484 0.9299

Cl -20 9.1103 5.4098 9.6784 2.0610 0.9300
" 20 9.7102 5.4860 9.6742 2.0867 0.0799
40 10.0981 5.5276 9.6721 2.0999 0.9305

Yanal eksendeki her bir aerodinamik parametrenin birer belirsizlik kosulunun grafikleri

Sekil 6.3-Sekil 6.6 arasinda verilmigtir.
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Sekil 6.3 : Cls, parametre belirsizligi eklendiginde agisal hiz referans takip yanitlar.
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Cl ir Parametre Belirsizligi Altinda Referans Takip Sonuglari (-%20)
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Sekil 6.4 : Clg, parametre belirsizligi eklendiginde agisal hiz referans takip yanitlari.
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Sekil 6.5 : CI, parametre belirsizligi eklendiginde acisal hiz referans takip yantlar:.
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CIr Parametre Belirsizligi Alinda Referans Takip Sonugclari (%20)
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Sekil 6.6 : CI, parametre belirsizligi eklendiginde agisal hiz referans takip yanitlari.

Cizelgeler ve grafikler incelendiginde, yanal eksende kontroldrlerin en ¢ok bozuldugu
parametrenin Clg,, ikinci olarak da Cl, oldugu sdylenebilir. Bu iki parametrenin
yanal eksendeki etkisinin daha biiylik oldugu diisiiniildiigiinde, sonu¢ beklendigi
gibidir. Clg, ve Cl, parametrelerindeki belirsizliklere karg1 tiim kontrolorler dayanikli

davranmustir.

Tim kontrolorlerde en biiyilk bozulma Clg, parametresine eklenen ylizde yirmi
belirsizlikte gerceklesmistir. En biiyiik bozulma beklendigi gibi NDI kontrolorde
olmustur. Dayanikli olmadig1r bilinen NDI, tek basina kullanildiginda tiim
parametrelerde en biiyilk bozulmay1 yasamistir. Diger NDI tabanli kontrolorlerin
NDI'in dayanikliligimi artirdig1 acikca goriilmektedir. NDI+PI kontrolor digerlerine
gore daha az dayaniklilik saglayabilse de NDI kontrolore gore sonuglar oldukca iydir.

Bu eksendeki hemen hemen her parametredeki her bir belirsizlik i¢cin INDI
ve NDI+SMC kontrolorlerin L2-normlar1 birbirine ¢ok yakindir.  Buradan da,
NDI kontroloriine benzer seviyede dayamiklili kazandirdiklari sdylenebilir.  Bu
iki kontrolordeki bozulamalar kabul edilebilir seviyededir. Yanal eksendeki tiim
parametre belirsizliklerine kars1 en dayanikli kontrolor biiyiik bir farkla NDI+ISMC

olmustur. Dayanikli bir kontrol yontemi olan SMC’ye kalic1 hal hatasint minimuma
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indirmek i¢in integratdr eklenmesi, NDI kontrolii en dayanikli hale getiren yontem
olmustur. Grafiklere bakildiginda bozulma oranlari rahatca anlasilmakta olup, 6zellike

NDI kontrolériin digerlerinden ayrildig1 goriilmektedir.
Boylamsal eksende, Cmg, ve Cm, aerodinamik katsayilarina belirsizlik eklenmisg olup,

L2-norm degerleri Cizelge 6.5’teki gibidir.

Cizelge 6.5 : Boylamsal eksendeki aerodinamik katsayr belirsizliklerine karsi
L2-norm metrigi ile dayaniklilik kargilagtirmasi.

NDI NDI+PI INDI NDI+SMC NDI+ISMC

-40 854.655 127.824 26.6599 181.4527 21.8742

Cm -20 569.291 50.8685 10.2785 5.7787 1.8821
de 20 680.003 35.2975 7.0432 3.8879 1.3225

40 1348.038 60.9750 12.1682 6.6686 2.1414

-40 150.553 24.8950 4.0556 0.7570 0.0270

Cm -20 62.1334 12.2647 2.0201 0.3781 0.0135
4 20 48.3779 12.0123 2.0049 0.3773 0.0133

40 87.7117 23.8533 3.9948 0.7537 0.0266

Boylamsal eksende, Cmg, ve Cm, aerodinamik katsayilarina belirsizlik eklendigi

durumdaki ISE degerleri Cizelge 6.6’daki gibidir.

Cizelge 6.6 : Boylamsal eksendeki aerodinamik katsayr belirsizliklerine karsi ISE
performans kriteri ile dayaniklilik karsilagtirmasi.

NDI NDI+PI INDI NDI+SMC NDI+ISMC

-40 733.151 20.8669 12.6648 34.9812 1.3876

Cm -20 331.018 7.8879 10.6695 2.1051 0.9305
de 20 441.228 6.5824 9.1122 2.0886 0.9302

40 1079.598 8.8486 8.7614 2.1170 0.9302

-40 32.0642 5.9988 9.3963 2.0743 0.9302

Cm -20 12.7525 5.5683 9.5325 2.0739 0.9302
4 20 12.5281 5.6106 9.8277 2.0739 0.9302

40 18.7415 6.0455 9.9865 2.0744 0.9302

Boylamsal eksendeki aerodinamik parametrelerin birer berlirsizlik kosulunun grafik-

leri Sekil 6.7 ve Sekil 6.8°de verilmistir.
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Sekil 6.7 : Cmg, parametre belirsizligi eklendiginde agisal hiz referans takip yanitlar.
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Sekil 6.8 : Cm, parametre belirsizligi eklendiginde acisal hiz referans takip yanitlar1.

Grafikler ve cizelgeler incelendiginde, yine beklendigi gibi NDI dayanikli bir yontem
olmadigindan yanitlarda ciddi bozulmalar goriilmektedir. Yanal eksendeki sonuclara
benzer olarak, tasarlanan tiim NDI tabanli kontrol sistemlerinin NDI kontroldriiniin

dayanikliligini belirli seviyelerde artirdig1 gozlemlenmistir. En az PI yapisinin, en fazla
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da ISMC yapisinin dayanikliligr artirdig1 sdyelenebilir. Yanal eksenden farkli olarak
boylamsal eksende NDI+SMC, INDI kontrol yontemine gore ¢ok daha az oranda
bozulmugtur. NDI tabanli tiim yontemlerin dayanikli oldugu ve nominal yanitlara gére

kabul edilebilir bozulmalara sahip oldugu sdylenebilir.

Boylamsal eksendeki iki parametre arasinda, tiim kontrodrlerin Cm g, katsayisina karsi
daha hassas oldugu hata oranlarina bakarak sdylenebilir. Bu eksende Cmg, parametresi
oldukga etkindir. Cmy, katsayisindaki belirsizliklere karg1 tiim kontrolorlerin ¢ok daha

dayanikli oldugu gozlemlenmistir.

NDI kontrolor kullanildiginda, Cmg, katsayisindaki belirsizlik varliginda agisal hiz
yanitlarinin bozuldugu ve istenen dinamikleri takip edemedigi gozle goriiliir bir
sekilde grafiklerden fark edilmektedir. INDI ve NDI+PI kontorlorlerin yanitlarindaki
bozulmalar da goriilmekte olup SMC tabanl iki kontroloriin farki az oldugu i¢in

grafiklerden anlagilmamakta, ¢izelgelerden kiyaslanabilmektedir.
Yonsel eksende, Cng,,Cns,,Cnp,Cn, aerodinamik katsayilarina belirsizlik eklenmis

olup, L2-norm degerleri Cizelge 6.7°deki gibidir.

Cizelge 6.7 : Yonsel eksendeki aerodinamik katsay1 belirsizliklerine karsi L2-norm
metrigi ile dayaniklilik karsilagtirmasi.

NDI NDI+PI INDI NDI+SMC NDI+ISMC

-40 17.0915 9.0213 1.7996 1.3550 2.1984

Cn -20 8.6217 4.7056 0.9257 0.6935 1.1558
da 20 9.3573 5.1756 0.9841 0.7295 1.2701
40 21.3524 10.9757 2.0338 1.4971 2.659%4

-40 17.9780 13.5379 3.0156 1.9796 3.2323

Cn -20 7.9217 5.3174 1.0741 0.7271 1.1937
or 20 7.1590 3.7106 0.6803 0.4792 0.7766
40 14.0979 6.4395 1.1495 0.8235 1.2927

-40 3.1124 1.4871 0.2318 0.2193 0.1786

Cn -20 1.5557 0.7436 0.1159 0.1096 0.0894
p 20 1.5521 0.7437 0.1159 0.1097 0.0894
40 3.0996 1.4876 0.2319 0.2193 0.1788

-40 2.5161 0.6792 0.2511 0.3294 0.2814

Cn -20 1.2491 0.3384 0.1255 0.1646 0.1406
" 20 1.2312 0.3361 0.1254 0.1643 0.1404

40 2.4443 0.6701 0.2507 0.3284 0.2808

Yonsel eksende, Cng,,Cng,,Cn,,Cn, aerodinamik Kkatsayilarina belirsizlik ek-

lendiginde elde edilen ISE degerleri Cizelge 6.8 deki gibidir.
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Cizelge 6.8 : Yonsel eksendeki aerodinamik katsay1r belirsizliklerine karst ISE
performans kriteri ile dayaniklilik kargilagtirmasi.

NDI NDI+PI INDI NDI+SMC NDI+ISMC

-40 9.6567 5.4695 9.6100 2.0452 0.8521

Cn -20 94114 5.4393 9.6416 2.0588 0.8886
da 20 9.6447 5.5020 9.7149 2.0905 0.9775
40 10.5591 5.6190 9.7580 2.1091 1.0311

-40 10.0089 5.6280 9.7872 2.1057 1.0464

Cn -20 9.5353 5.4891 9.7159 2.0871 0.9736
or 20 9.4462 5.4368 9.6508 2.0634 0.9014
40 9.7300 5.4384 9.6324 2.0547 0.8814

-40 9.3773 5.4299 9.6818 2.0728 0.9313

Cn -20 9.3742 5.4376 9.6791 2.0733 0.9308
P 20 9.3967 5.4574 9.6737 2.0743 0.9297

40 9.4213 5.4693 9.6710 2.0748 0.9291

-40 9.5101 5.4574 9.6738 2.0758 0.9290

Cn -20 9.4370 5.4518 9.6751 2.0747 0.9296
" 20 9.3408 5.4425 9.6776 2.0728 0.9308

40 9.3193 5.4389 9.6789 2.0719 0.9314

Yonsel eksendeki her bir aerodinamik parametre belirsizliginin birer kosulunun

grafikleri Sekil 6.9 ile Sekil 6.12 arasinda verilmistir.
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Sekil 6.9 : Cng, parametre belirsizligi eklendiginde agisal hiz referans takip yanitlari.
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Sekil 6.10 : Cng, parametre belirsizligi eklendiginde agisal hiz referans takip yanitlari.
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Sekil 6.11 : Cn,, parametre belirsizligi eklendiginde agisal hiz referans takip yanitlari.
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Sekil 6.12 : Cn, parametre belirsizligi eklendiginde agisal hiz referans takip yanitlari.

Oncelikle, diger eksenlerle kargilastirildiginda parametre belirsizliklerine karsi en
az bozulan yanitlar bu eksendedir. Yonsel eksen aerodinamik katsayilarindaki
belirsizliklere karsi tiim kontrolorler kabul edilebilir performans gostermistir.
Grafiklerdeki agisal hiz yanitlart cok yakin oldugundan, yorumlar ¢izelgeler tizerinden
yapilabilir. ~ Yine NDI kontrolor yanitlarinda en biiylik bozulma olmus, diger
kontolorler bu bozulmay1 kompanze edebilmigtir. NDI+PI kontroloriin yanitlart kabul
edilebilir seviyede olsa da, digerlerine gore daha yiiksektir. Diger kontrolorlerin

bozulma mertebeleri birbirine olduk¢a yakindir.

Yonsel eksende, tiim kontrolorler en ¢ok Cng, ve Cng, parametre belirsizlkliklerinde

bozulmug, Cn, ve Cn, belirsizliklerine kars1 ise olduk¢a yiiksek dayaniklilik

gostermiglerdir.

6.2.2 Eylemsizlik momenti belirsizliklerine kars1 dayamkhlik sonu¢lar:

Eylemsizlik momentlerine ve eylemsizlik momenti matrisine Cizelge 6.2°de verilen
oranlarda belirsizlikler eklenerek, kontrolorlerin dayanmiklili§i ve davranislart ince-
lenmisgtir. Ixx,Iyy,lzz,Ixz eylemsizlik momentlerine ve eylemsizlik momentlerinin

olusturdugu matrise (yani tiim momentlere ayni anda) belirsizlik eklenmis, belirsiz-
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liklerin varliginda nominal modele gore L2-norm degerleri hesaplanarak tablo haline

getirilmistir. L2-norm degerleri Cizelge 6.9’da verilmistir.

Cizelge 6.9 : Eylemsizlik momentleri belirsizliklerine karst L2-norm metrigi ile
dayaniklilik karsilagtirmasi.

NDI NDI+PI INDI NDI+SMC NDI+ISMC
I -20 90.0561 62.3715 11.9505 29.8794 12.4907
o 20 81.5300 57.1777 11.9591 36.9012 11.9628
I -20 40.4314 14.5174 22172 0.4904 0.5911
Y 20 35.4237 15.0225 2.2324 0.4101 0.5383
I -20 11.1501 3.2826 0.5721 0.2046 0.2343
“ 20 11.3382 3.3183 0.5755 0.2025 0.2338
I -20 2.1009 0.9323 0.1990 0.1269 0.2772
w 20 2.1004 0.9312 0.1985 0.1274 0.2731
Inertia -20 99.3205 64.0545 12.1409 29.8316 12.3497
20 89.4751 60.1266 12.1509 36.8456 11.7656

Ixx,Iyy,Izz,1xz eylemsizlik momentlerine ve eylemsizlik momentlerinin olusturdugu

matrise belirsizlik eklendigi durumdaki ISE degerleri Cizelge 6.10°da verilmistir.

Cizelge 6.10 : Eylemsizlik momentleri belirsizliklerine kars1 ISE performans kriteri
ile dayaniklilik karsilagtirmasi.

NDI NDI+PI INDI NDI+SMC NDI+ISMC
I -20 5.8417 3.5291 8.2675 0.9513 0.5306
o 20 25.3802 13.0133 11.3641 4.8203 1.5173
I -20 8.0760 5.3816 9.6821 2.0741 0.9304
Y 20 13.3272 5.9365 9.6812 2.0738 0.9301
I -20 9.4016 5.4490 9.6726 2.0814 0.9272
“ 20 9.5703 5.4610 9.6806 2.0757 0.9340
I -20 9.4234 5.4643 9.6849 2.0790 0.9412
w 20 9.3437 5.4285 9.6680 2.0684 0.9194
Inertia -20 4.5942 3.4755 8.2772 0.9528 0.5346
20 29.4549 13.4925 11.3639 4.8136 1.5057

Her bir eylemsizlik momenti i¢in birer belirsizlik kosulunun grafikleri Sekil 6.13 ile

Sekil 6.17 arasinda verilmigtir.
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Sekil 6.13 : I, parametre belirsizligi eklendiginde agisal hiz referans takip yanitlari.

p [deg/s]

q [deg/s]

r [deg/s]

Sekil 6.14 : I, parametre belirsizligi eklendiginde agisal hiz referans takip yamtlar.

Ixx Parametre Belirsizligi Alinda Referans Takip Sonugclan (%20)

Yuvarlanma Hizi
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Sekil 6.15 : I, parametre belirsizligi eklendiginde agisal hiz referans takip yanitlar.

Ixz Parametre Belirsizligi Altinda Referans Takip Sonuclarn (%20)

Yuvarlanma Hizi

20 = T T T
m— = Ref
10l NDI
o NDI+PI
2 o INDI Ll
el NDI+SMC
o NDI+ISMC
-10 - -
20 I I I
0 10 15 20 25 30
Zaman [s]
Yunuslama Hizi
5 T T
w— == Ref
NDI
;‘: NDI+PI
20 INDI
377 NDI+SMC /
o NDI+ISMC
5k 1 1 | B
0 10 15 25 30
Zaman [s]
Sapma Hizi
4 T T
= =PRef
3+ NDI
@ NDI+PI
81 2+ INDI
S, NDI+SMC
1 NDI+ISMC ||
0 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30
Zaman [s]

Sekil 6.16 : ,; parametre belirsizligi eklendiginde acisal hiz referans takip yanitlari.
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Eylemsizlik Momenti Parametre Belirsizligi Altinda Referans Takip Sonugclari (%40)
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Sekil 6.17 : I, parametre belirsizligi eklendiginde acisal hiz referans takip yanitlari.

Cizelgeler ve grafikler incelendiginde, tiim kontrolorlerin en az I, parametre
belirsizli§ine kars1 dayanikli oldugu sOylenebilir. En ¢ok I, sonrasinda ise Iy
eylemsizlik momentlerindeki belirsizliklerde bozulmalar goriilmiistir. I, ve I,
eylemsizlik momentlerindeki belirsizliklere karg: tiim kontorlorlerin dayanikli oldugu

ve ¢ok diisiik seviyelerde bozuldugu goriilmiistiir.

Eylemsizlik momentleri belirsizliklerinde de NDI tabanh tiim yontemlerin NDI
kontroloriiniin dayanikliligin1 6nemli olciilerde artirdigi goriilmektedir. Eylemsizlik
momentlerine verilen belirsizliklerde en iyi sonucu yine NDI+ISMC yontemi
vermigtir, fakat INDI ve NDI+SMC yontemlerinin de NDI+ISMC’ye olduk¢a yakin
sonuclar verdigi goriilmektedir. Parametre belirsizliklerine karsi en az dayamklilik
saglayan NDI+PI kontrol yapis1 omugtur. NDI ise I, ve I, belirsizliklerinde yiiksek

bozulmalar yasamisken, I, ve I, belirsizliklerinden diger kontrolorler gibi pek fazla

etkilenmemistir.

Eylemsizlik momenti matrisine uygulanan belirsizliklerde de, benzer sekilde
NDI+ISMC’nin belirsizliklere kars1 en dayanikli kontrolor oldugu, INDI’nin ona yakin

oldugu goriilmektedir. Sonrasinda sirasiyla, NDI+SMC ve NDI+PI en az bozulmaya
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sahiptir. Genel olarak tiim kontroldrler, momentlere pozitif yonde eklenen maksimum

belirsizlikte en fazla bozulma yasamigtir.

6.2.3 Farkh aerodinamik veritabam kullanildiginda dayamklilik sonuclar:

Boliim 6.2.1°de aerodinamik katsayilarin parametre belirsizliklerinin etkileri tek bagina
incelenmigtir. Fakat birden ¢ok parametrede belirsizlik olma ihtimali ¢ok yiisek
oldugundan, toplu olarak parametrelere belirsizlik eklemek yerine, bu bdoliimde
dogrudan farkli bir aerodinamik veri tabami kullanilarak hatali modellenmis bir

aerodinamik modele kars1 kontrolorlerin davraniglart ve dayanikliliklart incelenmistir.

Bu kapsamda, Morelli’nin [80]’de yaptig1 calisma sonucu elde ettigi global dogrusal
olmayan parametrik aerodinamik model (GNAM) kullanilmistir. Dogruluk oraninin

yilizde ondan diisiik oldugu belirtilen modelde genel olarak tiim parametrelerde farkl

oranlarda belirsizlik mevcuttur.

Kontrolorlerin global aerodinamik model ile referans takip yamtlar Sekil 6.18°de

verilmisgtir.

Global Dogrusal Olmayan Aerodinamik Model ile Referans Takip Sonuglari
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Sekil 6.18 : Global dogrusal olmayan aerodinamik model kullanildiginda agisal hiz
referans takip yanitlari.

Kontolor tasarimlarinda yer alan yerlesik modeldeki aerodinamik model [80]’de yer

alan aerodinamik veritab1 ile olusturulmus, bu kosuldaki yanitlarin nominal modele
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gore L2-norm ve ISE degerleri hesaplanarak tablo haline getirilmistir. L2-norm ve ISE

degerleri Cizelge 6.11°de verilmistir.

Cizelge 6.11 : Global dogrusal olmayan aerodinamik model kullanildiginda L2-norm
metrigi ile dayaniklilik karsilastirmasi.

NDI NDI+PI INDI NDI+SMC NDI+ISMC
L2-norm - 154.8780 100.9258 44.0152 31.9910
ISE - 23.9871 10.1860 2.9373 1.0234

Cizelgede ve grafiklerde NDI hari¢ dort kontroldriin sonuglart yer almaktadir. NDI
kontroloriin sonuglarinin yer almamasinin nedeni, simiilasyon tamamlanmadan ¢ok fa-
zla bozulma gerceklesmis, hata giderek biiyliyerek sonsuza yakinsamig ve simiilasyon
durmustur. NDI kontrol algoritmasi parametrelere tek tek belirsizlik uygulandiginda
digerlerine oranla cok fazla bozulsa da bir sekilde komple u¢agin kaybedildigi noktaya
gelmemistir. Ancak gercek hayattakine daha benzer bir uygulama olan birden ¢ok
parametrenin hatali oldugu farkli aerodinamik model kullanildiginda, dayanikli bir

yontem olmadigindan beklenen bir sonugla karsilagilmigtir.

Diger kontrolorlerin sonuglari incelendiginde, NDI+PI kontroloriin hatalar1 cok
fazla kompanze edemedigi ozellikle yunuslama ve sapma agisal hizlarinda 6nemli
bozulmalar oldugu goriilmektedir. ~ PI kontroloriin katsayilar1 ayarlanarak, bu

bozulmalar azaltilip NDI kontrolore daha fazla dayaniklilik saglamasi saglanabilir.

Bunlarin haricinde, diger kontroldrlerin hatali aerodinamik modelde bile belirsizliklere
kars1 olduk¢a dayanikli olduklar1 ve referans takip hatasi oranlarinin kabul edilebilir
diizeyde oldugu goriilmektedir. NDI+ISMC yine diger kontrolorlere oranla ¢ok diisiik

bir hata ile olduk¢a dayanikli oldugunu kanitlamigtir.

114



7. SONUC

Ucus kontrol sistemi hava araclarindaki en Onemli sistemlerden biridir ve ucgak
dinamikleri ucus kosullarina bagh olarak degistiginden dogrusal olmayan bir kontrol
problemidir. Ucus kontrol sistemleri, dogrusallastirilmis hava araci dinamiklerine gore
ve dogrusal kontrol yontemleri kullanilarak tasarlanabilmektedir, fakat bu dogrusal
olmayan durumlar1 ihmal etmeye dayanan bir yaklasimdir. Genis ugus zarfina sahip,
yiiksek hiicum agisinda ucgan yiiksek manevra kabiliyetli modern hava araglarinin
giderek artan yiiksek performansi diisiiniildii§ii zaman, hava araci dinamiklerindeki
dogrusal olmama durumlar1 ihmal edilemeyecek boyuta gelmektedir. Dogrusal

tasarimlar gecmiste oldukca basarili olsa da, dogrusal kontrolorlerin yetersiz kaldig:

veya sistemi kararsiz hale getirebildigi durumlar olusabilmektedir.

Hava araclarinin dogrusal olmayan dinamiklerini hesaba katan dogrusal olmayan
ucus kontrol yontemleri gercek sistem dinamiklerinin daha iyi kontrol edilmesine
ve kazang¢ ayarlama prosediiriine ihtiya¢ duyulmamasina olanak saglar. Dogrusal
olmayan yontemlerden biri olan dogrusal olmayan dinamik tersleme kontrol yontemi
de, havacilik alaninda giderek popiilerlesen ve ozellikle genis ucus zarflarina sahip
ucaklar i¢in oldukg¢a faydali bir yontemdir. Bunun en 6nemli sebeplerinden biri de,

tiim ugusg zarfinda gecerli bir kontrol algoritmasi1 olmasidir.

Bu calisma kapsaminda, F-16 hava aracinin agisal hizlar1 bes farkli dogrusal olmayan
kontrol yontemi ile kontrol edilmis, dogrusal olmayan dinamik tersleme yontemi hava
aracinin dinamiklerini istenen dinamikler ile degistirme esasina dayandigi i¢in referans
modeller askeri standartlarda yer alan ucus kalitesi seviyelerine gore belirlenmistir.
Temel olarak NDI kontrol algoritmasi tasarlanmis, ardindan modele baglilig1 ve tek
basina dayanikli bir yontem olmadigi bilenen bu yontemin dayanikliligini artirmak
icin NDI tabanl dort farkli kontrol yontemi gelistirilmistir. Bu yontemler, PI kontrolor
ile gelistirilen NDI, sensorlere bagli NDI tabanli bir yontem olan artirrmli NDI,

kayan kipli kontrol ve integralli kayan kipli kontrol ile birlikte kullanilan NDI kontrol
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sistemleridir. Tasarlanan kontrolorler hem referans takip yanitlar1 hem de parametre

belirsizliklerine kars1 dayanikliliklar: agisindan karsilastirilmistir.

Oncelikle, F-16 hava aracinin dogrusal olmayan modeli MATLAB/Simulink or-
taminda olusturulmus ve NDI kontrol algoritmasi tasarlanmistir. Kontrol degiskenleri,
dis dongiide yana kayma acisi, i¢ dongiide acisal hizlar olarak belirlenmis ve
istenen dinamikler ucus kalitesi goz oniinde bulundurularak se¢ilmistir. NDI kontrol
algoritmasinin tek basina kullanildiginda dayanikli bir yontem olmadig1 bilinmektedir.
Buna gore, beklendigi gibi davranmis sergilemis ve diger NDI tabanli yontemlere
gore oldukca yiiksek hatalar ile referans takibi yapmustir. Bazi parametrelerdeki
diisiik belirsizliklerde dayanikli davranmig, ancak yliksek orandaki belirsizlikleri
tolere edemeyip ciddi bozulmalar goriilmiistiir. Genel olarak hava araglarinda tek
bir parametrede belirsizlik olmayacagindan, dayanikli davranmasi beklenmemektedir.
NDI yontemi kolay uygulanabilirligi, istenen dinamikleri basarili takibi ve kazang
ayarlama gerektirmemesi gibi avantajlarla 6n plana ¢ikarken, tam dogru modele
ihtiyac duymasi ve dayanikli bir yontem olmamasi sebebiyle tek basina kullanimi
onerilmemektedir. Dis dongiiler, adaptif yapilar ya da farkli kontrol algoritmalariyla

birlikte kullanilarak dayanikli hale geldiginde tercih edilen bir kontrol yontemidir.

Ik olarak, bir PI kontrolor ile dayanikli bir NDI kontrol sistemi olusturulmaya
caligilmgtir. PI kontroloriin kazanclar1 ayarlanarak, kontroloriin ¢ikist NDI
kontrol isaretine eklenmistir.  NDI+PI kontroloriin NDI kontrol algoritmasinin
daynikliliginm artirdig1 gozlemlenmistir ancak biiyiik orandaki belirsizliklerde yetersiz

kalabilmektedir. Katsayilar ayarlanarak hata pay1 daha aza indirgenebilir.

Ardindan, NDI algoritmast temelli bir yontem olan INDI kontrol algoritmasi
tasarlanmisti.  INDI, NDI yoOnteminin avantajlarini korurken, modele bagliligim
azaltip dayanikliligini artiran sensor tabanl bir yontemdir. Nominal durumda NDI ile
cok yakin davraniglar sergilerken, parametre belirsizlikleri eklendiginde NDI’dan farki
goriilmektedir. NDI yanitlarini oldukga iyilestirmis ve dayanikliligini artirmistir. INDI
yonteminin gercek uygulamalardaki en biiyiik sorunu sensor hatalardir, giiriiltiirler
ya da sensor bozulmalaridir. Bu konuda calismalar yapilarak kontroloriin basarisi

artirilabilir.
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Son olarak, kayan kipli kontrol algoritmasi kullanilarak, NDI tabanli dayanikli
kontrol sistemleri tasarlanmistir. Hem siirekli hem de integralli SMC yontemleri
kullanilmigtir. Dayaniklilig ile bilinen yontemin en biiyiik dezavantaji ise ¢atirdama
problemidir.  Anahtarlama kontrolii olarak satiirasyon kullanilarak c¢atirdamadan
kacimilmigtir. Dayanikli bir yontem olan kayan kipli kontrol yontemleri, beklendigi
gibi tiim belirsizlik durumlarinda dayanikliliklari kamitlamistir.  Ozellikle ISMC
yontemi tiim belirsizlik kosullarinda nerdeyse hi¢c bozulmamis, referans takibini

basarili bir sekilde gerceklestirmistir.

Kontrolorler kiyaslandiginda, en dayanikli yontemin NDI+ISMC oldugu, ardin-
dan NDI+SMC’nin geldigi sodylenebilir. Bazi durumlarda INDI kontrolorii de
NDI+SMC’ye yakin davranis sergilese de, genel olarak dayaniklilik acisindan iiciincii
ve NDI+PI kontrol yapisinin da sonuncu oldugu sdylenebilir. Tiim kontrolérler,
NDI kontrol sistemi tek basinayken olusan hatayr azaltmay: basarmislardir. Bunun
haricinde, nominal modelde NDI ve INDI kontrolorleri birbirine ¢ok yakin ve
digerlerine gore daha yiiksek hata ile istenen dinamikleri takip etmistir. iki algoritma
cok benzer oldugundan, birbirlerine nominal durumda yakin olmalar1 beklenen
bir durumdur. Diger kontrolorlerde gore daha az hata olugmasinin nedeni ise

kontrolorlerin modelleme hatas1 gibi hatalar1 bastirma egilimi olabilir.

L2-norm metrikleri belirsizlik varligindaki agisal hiz yanitlarinin nominal durumdaki
yanitlara gore olan farkindan hesaplanmistir. Bunun nedeni, kontrolorlerin nominal
durumdaki davraniglarina gére ne kadar degisim gosterdikleri ve ne kadar dayanikh
olduklarinin daha iyi 6l¢iilebilmesidir. Bazi durumlarda, belirsizlik durumunda hata
yiiksek olsa da, agisal hiz yanitlarinin nomial yanittan istenen dinamiklere daha ¢ok
yaklagtig1 goriilmiistiir. Bu durumda, dayniklilik agisindan diger kontrolorlere gore
daha kotii olduklari, ancak istenen dinamikleri takip performansi olarak daha iyi

olduklar1 sdylenebilir.

Calismanin ileriki asamalarinda, belirsizlik setleri genisletilip dayaniklilik analizleri
yapilabilir.  Uyarlanabilir kontrol kullanilarak kontrolér performansi artirilabilir.

Kararlilik ve ugus kalitesi analizleri de eklenerek ¢alisma genisletilebilir.
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