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OZET

Bu calisma kapsaminda yiiksek manevra kabiliyetine sahip F16 hava araci icin dinamik tersleme
metodu ile kontrolcl tasarimi yapilmistir. F16 hava aracinin riizgar tiineli testlerinden elde edilen
aerodinamik katsayi veri tabani kullanilarak hava araci dinamigi modellenmistir.Sonrasinda ayni veri
tabani kullanilarak dinamik tersleme kontrolciistiniin yapisi olusturulmustur. Kontrolcli yapisi i¢
dongli ve dis dongli kontrolctlileri olmak tizere iki yapiya ayrilmistir. Dis dongu kontroli icin Euler
acilari secilmis, ic dongude ise agisal hizlar i¢in kontrolcl tasarlanmistir. Kontrolci tasarimi son-
rasi model tabanh tasarim yaklasimi kullanilarak, tasarlanan kontrolctlerin dongiide yazilim testleri
gerceklestirilmistir.

GIRIS
Hava araclari icin kontrolct tasarimi havacilik calismalari agisindan buyiik onem tasimaktadir. Ik
baslarda hava aracinin istikrarini arttirmak icin kullanilan kontrol yapilari sonrasinda bilgisayarlarin

ve ugus teknolojilerinin gelismesi ile birlikte yerini kapsamli otomatik ucus sistemlerinine
birakmistir.

Giinimuze gelene kadar tasarlanan ucus kontrol sistemlerine bakildiginda, ozellikle 2000 yili ve
oncesinde, klasik kontrol metotlarinin cok¢a kullanildigi goriilmektedir. Bu metotlar ugus
profillerini belirli araliklara bolerek tasarim yapilmasina olanak saglamaktadir. Boliinen bu alanlarda
dogrusallastirma islemi yapildiktan sonra klasik kontrol metotlari ile kontrolcu katsayilari elde
edilmekte ve bu araliklar icin bulunan katsayilar ugus profiline gore programlanarak kontrol
sistemlerinin yapisi olusturulmaktadir. Lakin bu metodolojinin zaman gegtikce yetersiz kaldig
gorulmektedir. YF-22 ve Gripen ucaklarinda yasanilan kazalar buna ornek olarak gosterilebilir. Iki
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kazanin da sebebinin, ucus kontrol sistemi icerisinde bulunan katsayilardan kaynaklandigi
raporlanmistir [Dornheim, 1992; Shifrin, 1993].

Gilinimiize gelindiginde ise, havacilik alaninda artan isterler ile birlikte, modern kontrol
metotlarinin kullanimi ve implementasyonu duyulan ihtiya¢ artmistir. Bu metotlara ornek vermek
gerekirse, Hy cevrim sekillendirme, dinamik tersleme, u-sentezi, model takibi ile adaptif kontrol
ve dogrusal quadratik regiilator(LQR) bunlardan bazilaridir. Giiniimiizde dinamik tersleme metodu,
ozellikle savunma alaninda, firmalar tarafindan en sik kullanilan kontrolcu tasarim araci olarak
gosterilmektedir [Balas,Hodgkinson, 2009].

Calisma kapsaminda bu bildiride ilk olarak dogrusal olmayan hava araci dinamik modeli hakkinda
bilgi verilecektir. Sonrasinda yontem kismina gecildiginde, dinamik tersleme metodu teorisi ile
birlikte dogrusal olmayan sisteme uyarlanmasi ve kontrol dongiilerinin tasarimi anlatilacaktir.
Uygulamalar alaninda, tasarlanan kontrolctiniin model tabanli tasarim araciligi ile koda cevrilmesi
ve dogrusal olmayan model ile birlikte cevrilen kodun tepkileri incelenecektir. Sonu¢ kisminda ise
bu kapsamda yapilan deneylerin degerlendirmesi ve ileride yapilacak calismalardan bahsedilecektir.

Dogrusal Olmayan F16 Hava Araci Dinamik Modeli

Bu kapsamda kullanilacak olan hava araci dinamik modeli MATLAB/Simulink yazilimi kullanilarak
ve komponentlerine ayirilarak olusturulacaktir. Hava araci dinamik matematiksel modeli hareket
denklemleri, aerodinamik, itki, atmosfer ve diinya modellerinin birlesiminden olusmaktadir.
Kullanilan atmosfer ve diinya modeli, COESA standart atmosfer ve WGS-84 diinya modelidir.
Modellenen hava araci hareket denklemlerini iceren dogrusal ve acisal hiz denklemleri su sekildedir;

m(u + qw — rv) = —mgsin6 + (¢SCx,,,., + Fr,)

m(0 + ur — pw) = mgcosfsin ¢ + (¢SCy,,,,, + Fr,)
m(w + pv — qu) = mgcosBcosp + (GSCz, ,  + Fr,)
Plow — Loz — pqlez — rq(L.. — L) = @SVCL,,,,, + LT
qLyy +pr(Lee — I.z) + (p2 - 7"2)1962 = qSECNtomz + Mr
71 — plez + pq(Lyy — Iie) + qrle. = GSVCN,,,, + N1

Denklem 1'de gosterilen [u, v, w] hava araci govde eksenine gore dogrusal hizlari, [p, ¢, 7] govde
ekseni agisal hizlarini , m hava araci kiitlesini, [Cx, . .,Cy, , ,Cz, lile [Fr,, Fr,, Fr.] total
aerodinamik kuvvet katsayilarini ve itki kuvvetlerini [Cr, , ,Cw, ,..,Cn,.,.,] ile [Mz,, Mz, , M7,]
total aerodinamik moment katsayilarini ve itki momentlerini, @, S, ¢ degerleri sirasi ile serbest akis
dinamik basinci, kanat agikhigini ve ortalama aerodinamik veterini, I ise hava araci ataletsel
momentlerini ifade etmektedir.

Calismanin ana hatlarindan birini olusturacak kontrolcii tasarimi icin de onemli olan aerodinamik
veri tabani bolimi, NASA'nin dogrulugu yiiksek riizgar tiineli test verilerinden elde edilmistir
[Nguyen, 1979]. Bu kapsamda hava araci veri tabani i¢in hiicum agisi ve kayma agisi limitleri su
sekildedir;

—10<a<90 -20<5<20
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Tablo 1: Kontrol Yiizeyi Parametreleri

Kontrol Yiizeyi Parametreleri
Min Lim | Max Lim | Rate Lim | Time Constant(7)
da, Elevator -25.0° +25.0° | 60.0°/sec 0.0495 sec
de, Aileron -21.5° +21.5° | 80.0°/sec 0.0495 sec
dr, Rudder -30.0° +30.0° | 120.0°/sec 0.0495 sec
ief, LEF 0.0° +25.0° 25.0°/sec 0.1360 sec

Bu limitler dahilinde hava aracinin kuvvet ve moment katsayilarinin fonksiyonlari su sekildedir;

CXtotal = CXtotal<CX’ CX 7CX1 f) ACX ACX )
Cytm‘,al = CYtotal C Cyl€f7 CYT‘? CYp7 Cy(g 7CY5 )

(
CZtotal = CZtotal(C CZ[ f? ACZgb7 AC(Zq) (2)
CLtotal = CLtofal (CL7 C1Ll 2 f? CL CL;—? CLL;[L ’ CLgr ) ACL/@; ACLp,lef; ACLT,lef)
CMtotal = CMtotal (CM’ CZtot(Ll ) CMlef’ CN[Q’ CMsb)

CNtotal = CNtotal <CN7 C'Jvlef7 CYtotal ) CN:D’ CN’I" CNSQ ? CNér ) ACN[?’ ACvalef’ ACN’/‘Jef)

Hava araci itki modeli igin motor verileri NASA'nin gerceklestirdigi testlerden elde edilmistir
[Gilbert,Nguyen,Vangunst, 1976]. Bu motor verileri ile farkh gaz kolu tepkilerine karsilik gelen,
irtifa ve mach hizlarindaki itki degerleri hesaplanabilmektedir.

Hava aracinda kullanilan kontrol yiizeyi eyleyicileri Tablo 1'de belirtilen eyleyici parametrelerine
gore modellenmistir.

Ana kontrol yiizeylerinden bagimsiz olarak hiicum kenari flabi ayrica kendi igerisinde defleksiyon
oranina karar vermektedir. Bunun sebebi yliksek hiicum agisi degerlerinde olusan yliksek
yunuslama momenti katsayisinin dusurilmesidir. Bu sayede hava aracinin yiiksek hiicum acilarinda
ucusunu gerceklestirebilmesine olanak saglanmistir. Hiicum kenari flabinin bu hareketi otomatik
olarak hucim agisi () ve mach (M) hizina gore gergeklesmektedir.

Hicum kenar flabinin defleksiyonu o ve o= deglsen degerleri ile ifadesi su sekildedir.

25 +7.25 q

5 =138 T 905~ +1.4

s 385”‘25@ 905ps+ 5 (3)
YONTEM

Dogrusal sistemler icin uygulanabilen bir teknik olan dinamik tersleme ayni zamanda dogrusal
olmayan sistemlerde de kullanilmaktadir [Slotine,Li, 1991]. Bu kisimda dogrusal olmayan sistemler
icin dinamik tersleme tekniginin teorisi ve bu teknik ile olusturulan ugus kontrolciisu anlatilacaktir.

Dogrusal olmayan bir sistemin durum degiskenlerinin ifadesi su sekildedir:

b= f@) + o),y =ha) (@
= G (70 + gt Q
§=F@)+ =0 ()
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Burada Denklem 6'de v ile ifade edilen deger tersleme islemi icin kullanilacak olan sanal girdiyi
ifade etmektedir. Sistem girdisi su sekilde ifade edilmektedir;

u=G"(2) - Fo) (7)

r(t) kontrolcii i¢in referans girdisini ifade etmektedir. e(t) ise sistem hata dinamigini tanimlamak
icin kullanilacaktir.

e(t) =r(t) —y(t) (8)

Sistem girdisi tekrar diizenlendiginde;

u= G (z)[f +v— F(x)] (10)

Denklem 10 ve 6 tekrar dizenlendiginde ortaya ¢cikan hata dinamigi su sekildedir;

—é=v (11)

Hata dinamigini kararli hale getirmek icin P yada Pl kontrolcii kullanilacaktir. Burada kararli hata
dinamigini Pl kontrolcii kullanarak su sekilde ifade edebiliriz;

v:KPe—i-KI/edt (12)
Denklem 12 ve 11 kullanilarak hata dinamigini su sekilde ifade edebiliriz;

e+ K, ée+K,e=0 (13)

Denklem 12'de belirtilen sanal girdi sistemin dinamigini Denklem 13'deki haline
getirmektedir.Bunun sonucunda hata dinamigindeki K, ve K, katsayilarini kolayca tanimlamak
mumkiindir.

K, =w, K,=2w,

Yukarida belirtilen w,, ve ¢ degerleri hata dinamiginin dogal frekans ve soniimleme degerlerini ifade
etmektedir. Secilen bu degerler cevresinde tasarim yapilabilmektedir.

Sekil 1'de dinamik tersleme kontrolciisiiniin genel blok diyagrami goriilmektedir.
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x(t)
Dogrusal t
“( o Olmayan o
L y(t)
Dinamik

Sekil 1: Dinamik Tersleme Kontrolciisii Blok Diyagrami

I¢ ve Dis Dongii Kontrolcii Tasarimi

Hava araci kontrolcii yapisi i¢c dongli ve dis dongi kontrol yapilari olmak lzere ikiye bolinmektedir.
Burada i¢ dongiide [p, ¢, 7] agisal hizlari , dis dongiide ise [¢, 0, %] Euler agilari kontrol edilecektir.
Ic dongii dinamik tersleme kontrolcii icin moment katsayilarinin ifadesi su sekilde ifade edilebilir;

9C v, (a, B, V,w, o)

CMgCMO(O[,B,VV,U),(SO)‘F 4 (14)

o))
§= AN Cy - Cuny) (15)
Bu denklemler sonucunda eyleciyi girdileri su sekilde ifade edilebilir;
ac ac ac, 11
O Adl %ﬁ; i) ” i) - Cr,.(a,B,V,w,0) = CL(a, B, V,w,d)
5Ele = 195 IVZIZ 95 I:Ie 95 i\;[d C]\/[des(a767v7w75) - CMO<CM,6,V,U),50) (16)
5Rud 8C$N OCN 851\7 CNdes(Oé,ﬁ,V,w,(s) - CNO(OZ,ﬁ,Vv,’U),(S())

054yt  O0pie  O0Rud

Denklem 11'de tanimlanan, i¢ dongii kontrolciisii hata dinamigi su sekilde secilmistir;

e=w, K —w (17)

é = wdes - w (18)
w=IT"YM—wx Iw) (19)
é=1,, — I (M —wx Iw) (20)

Kararli bir hata dinamigi ve surekli durum hatasini ortadan kaldirmak icin Denklem 'de belirtilen
hata dinamigi secilmistir.

€= — pe—Ki/edt (21)

Denklem 20 ve 21 tekrar diizenlendiginde hava araci moment degerleri su sekilde cikariimaktadir;

M:dees+I(er+Ki/edt)+w><Iw (22)
L ﬁdes €p fepdt p p
M| =1 |qaes| +I|Kp |eq| + Kr | [eqdt| | + |q| xI|q (23)
N Tdes e, [ erdt r r

Denklem 23'de belirtilen I,K, ve K, ataletsel moment, oransal ve integral katsayr matrisleri su
sekildedir. Katsayr matrisleri hata terimlerini birbirinden ayirmak igin diyagonal secilmistir.
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Le 0 —I. Kp, 0 K;, 0
I=| 0 I, 0| ,Kp=|0 Kp 0| ,K=|0 K, 0 (24)
L, 0 I. 0 0 Kp 0 0 K

Istenilen moment katsayilarinin degerleri denklem 'den yararlanarak su sekilde ifade edilmektedir;

L
T 1/ 21rQ
CLdes 2 ‘]/;bs
CMdes %QVQCS (25)
Cn, N
es Tqv2ps

Denklem 15'de belirtilen sistem eyleyici girdisinin ve A matrisinin tersini bulmak icin Algoritma
1'den yararlanilacaktir. Bu algoritma kapsaminda aerodinamik veri tabanindan datalarin iki asamali
olarak interpolasyon islemi ile tiiretilmesi ve eyleyici sistem girdisinin bulunmasi saglanacaktir. Bu
algoritma sayesinde siirekli bir zamanda veri tabanindan tiiretilen katsayilar ile istenilen moment
degerleri bulunmakta ve bu degerlere karsilik gelen eyleyici ciktilari elde edilmektedir.

Algoritma 1 I¢ Déngii Kontroleii,Sistem Girdisi Hesaplama Algoritmast

1: procedure § = Aerolnv(Cy,, o, 3, V,w)
2: Cu, +— AeroVeritabani(a, B, V,w, o) —
FEyleyict 0 konumunda moment katsayilarinin bulunmasi

3: for t< 1 to 3 do

4: forg(— 1 to 3 do

5: 5(])1 — —1 ve 5( )g +— +1

6: Chnt AeroVeritabani(a, 8, V,w 5(])1)

7: Chra Aerol/\eritabam( B,V w, (5(]) )

5 (i, j) < (Ca) — Can )/ 6y — 51)
R A (Cwy,.. —Cu,)

10: Cyy + AeroVeritabani(a, 5, V, w, g)

11: for t < 1 to 3 do

12: for < 1 to 3 do

13: 5(j)1 < 8(j) — 0.1 ve 3(j)2 < 8(j) + 0.1
14: Chrn < AeroVeritabani(a, B, V,w,8(j)1)

15: Chyr2 AeroVemtabcml(oz,ﬁ, V,w,0(7)2)

16: A(i, §) < (Cru2(i) = Can (1)) /(6(5)2 — 0(5)1)

17 5 A (Cu,. —Cu)+6

Ic dongii kontrolcii tasarimi sonrasinda dis dongiide kullanilacak olan kontrolcii tasarlanacaktir.
Bunun icin Euler acilari ile agisal hizlar arasinda bir tersleme islemi yapilacaktir. Hava araci Euler
acilar ile acisal hizlar arasindaki denklem su sekildedir.

0 =E©)w (26)

Cevrim matrisi, Euler agilari ve hata dinamigi oransal katsayl matrisi su sekildedir;

1 sin¢gtanf cos¢tanf 0] KP¢ 0 0
E©)= |0 cos ¢ —sing | , ©=1|0| , Kp,=| 0 Kp 0 (27)
0 singsect cos¢psect P 0 0 K P,
6

Ulusal Havacilik ve Uzay Konferansi



UZUNLAR, KASNAKOGLU ve GHANBARPOURASL UHUK-2020-014

Dis dongtli kontrolcii icin hata dinamigi su sekilde secilmistir;

€0 =0gs—0,¢,=6,. —06 (28)
€ = Kp(_) €eo (29)

Denklemler birlestirldiginde i¢c dongtl igin referans girdi olusturacak agisal hiz komutu su sekilde

ifade edilmektedir; .
Wemd = Eil(e)[er@ - @des] (30)

Sekil 2'de hava araci icin dinamik tersleme kontrolciisiiniin blok diyagrami goriilmektedir.

a
Aerodinamik 3
Veri Tabana

Dinamik ol v)

Tersleme
Kontrolcusu

Lo

Olmayan
Hava Aracr

Byleyici Dinamigi
M odels

{55: 50 67'

Sekil 2: Hava Araci Dinamik Tersleme Kontrolciisii Blok Diyagrami

UYGULAMALAR

Bu kisimda bildiri kapsaminda tasarlanan kontrolciiniin uygulamasi ve tasarlanan sistemin tepkileri
incelenecektir. Bu kapsamda yontem boliimiinde ve EK1 de algoritmasi tasarlanan kontrolcii
model tabanli tasarim yaklasimi ile Matlab/Simulink ortaminda modellenmistir. Daha sonrasinda
Matlab Coder eklentisi araciligi ile otomatik kod cevrimi yapilmistir. Bu Matlab eklentisi sayesinde
Matlab ortaminda tasarlanan komut dizileri otomatik C koduna c¢evrilebilmektedir. Bu sayede hem
hizli simiilasyonlara olanak saglanmakta hem de ilerleyen asamalarda kontrolciiniin segilen bir
donanim iizerinde uygulanmasini kolaylastirmaktadir [Matlab, 2018]. Sekil 3 ve 4'de hava aracinin
basamak girdi Euler acilarina verdigi tepkiler goriilmektedir.

SONUC

Bu calisma kapsaminda dogrusal olmayan hava araci icin dinamik tersleme metodu ile kontrolci
tasarimi yapilmistir. Geribesleme dogrusallastirmasi olarak da bilinen bu teknik ile dogrusal
olmayan durum degiskenleri dogrusal hale getirilmistir. Boylelikle tanimlanan hata dinamigi ile
birlikte sistem girdilerine karsilik gelen durum ¢iktilarinin kontroliine olanak saglanmistir.
Uygulamalar kisminda da goruldigu tzere dinamik tersleme metodu ile tasarlanan kontrolciiniin
basamak girdilere karsilik istenilen durum ciktilarini sergiledigi gorilmektedir.

Yapilan calismanin ilerleyen asamalarinda, tasarlanan kontrolciiniin gercek donanimlar lizerinde
testleri planlanmaktadir. Dogrusal olmayan hava araci dinamiginin gercek zamanl bilgisayarlarda
similasyon ortaminin olusturulmasi ile test ortami genisletilecektir. Boylelikle tasarlanan kontrol
sisteminin gercek diinyadaki testlerinin icrasi icin dogrulugu yiiksek ve hata oraninin azaltildig bir
altyapinin olusturulmasi hedeflenmektedir.
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Yatis Acisi ¢- . s .
s Basamak Girdi Sistem Tepkisi 4A‘ler°“ (0, Eyleyici Kontrol Komutu
Basamak Girdi ‘ Aileron Eyleyici Komutu (68“)
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S 5 oy
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g 10 5 4
3 S
2 3 2
) ~
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Sekil 3: Yatig ve Yunuslama Agis1 Referans Takibi ile Elevator ve Aileron Komut Tepkileri

Kayma Agisiy- Rudder (6_ ) Eyleyici Kontrol K
Basamak Girdi Sistem TepKkisi 0 udder ( rud) yleyici Kontrol Komutu
Basamak Girdi Rudder Eyleyici Komutu (6ru P
67 —— Kayma Agisi ) - Tepkisi | ]
%\ 4t ° 5+
5 5
< o)
T2 =
> ~
ét%)" 0 “SE 0
@ 2| g
=}
£ E
e St
Q ~
6"
-8 : : : : -10 : : : :
0 20 40 60 80 0 20 40 60 80
Zaman(s) Zaman(s)

Sekil 4: Kayma Acist Referans Takibi ile Rudder Komut Tepkisi
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