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OZET

Bu ¢alisma, F16 savas ucag: simiilatorii kullanilarak elde edilmis ugus testi verilerinden, boylamsal
aerodinamik kuvvet ve moment katsayilaninin belirlenmesini amaglamaktadr. Ugus kontrol sistemi
tasarlarken veya yiiksek kaliteli ucus simiilatorii gelistivirken, bir ugcagin aerodinamik ozelliklerini dogru ve
kapsamli bir sekilde temsil edilmesi gerekir. Aerodinamik veritabam modern hesaplama yontemleri ve riizgar
tiineli testi ile saglanabilse de, daha dogru ve gercek¢i aerodinamik veritabani elde etmek igin ugus testi
verileri gereklidir. Sistem tanimlama yontemleri, ucaga etkiyen aerodinamik kuvvet ve momentleri karakterize
etmek icin kullanilabilir. Ugus testleri F16 simiilasyon modelinde, kontrol yiizeylerinde farkli uyarilar
kullamlarak yapilir. Simiilasyon verileri dnceden tamimlanmis denge (trim) noktalarinda toplanmir.
Aerodinamik parametreleri tahmin etmek icin, zaman alanindaki denklem hatast (equation error) ve ¢ikti
hatasi (output error) yontemleri kullanilir. Denklem hatasi yontemi ilk olarak aerodinamik parametreleri
tammlamak icin kullanilir ve sonuglar ince ayar icin ¢ikis hatasi yonteminde baslangi¢ noktast olarak
kullamlir. Elde edilen modeller, Federal Havacilik Idaresi (FAA) kilavuzlar kullamlarak dogrulanir. Bu
dogrulama ayni kontrol girdileri icin model ¢iktilart ile ol¢iilen sistem ¢iktilart karstlastirilarak yapilr.

GIRIS
Ucak sistem tanimlama, aerodinamik kuvvet ve moment katsayilarinin, kontrol girdilerine, acisal
hizlara, hava verilerine (air data) bagli matematiksel bir model olusturmak olarak tanimlanabilir
[Jategaonkar, 2015], [Klein ve Morelli, 2005]. Sistem tanimlama faaliyetleriinsansizhava araglari,
yolcu ucaklari, zeplin, savas ugaklari ve helikopter gibi birgok hava araciigin uygulanmaktadir
[Haser, 2013], [Cavalcanti ve Papini, 2004], [Kornienko, 2006], [Millidere, Cakin ve Yigit, 2019],
[Avcioglu, Kutay ve Leblebicioglu, 2019].

Ugak sistem tanimlama faaliyeti dort ana basliktan olugur (Sekil 1) :
1) Manevra: Hava aracinin farklimodlarini uyarmak igin kontrol girig seklinin tasarimi,
2) Olgum: Yuksek dogruluk ve hassasiyetli dlgimler icin enstrimantasyon ve filtrelerin
secimi;
3) Yontem: en uygun zaman veya frekans alani parametre tahmin yontemi;
4) Model: hava araci matematiksel modelin yapisini
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Sekil 1: Hava araci sistem tanimlama temelleri, Dortlli-M (Quad-M)

Parametre tahmini, sistem 6lgimu ile model kestirimi arasindaki 6lgiim farkini tanimlayan olasilik
yogunluk fonksiyonunu minimize etmek olarak tanimlanabilir. ki fazdan olusur. ilk faza denklem
hatasi yontemi, ikinci faza c¢ikti hatasi yontemi denir. Dogrusal zamanla degismeyen dinamik
sistemlere uygulanabilen ve en kiguk kareler regresyon ydntemine dayanan genis bir ydntem
sinifina denklem hatasi yontemi denir. Simulasyon sirasinda entegre olmayan kuvvet ve moment
katsayilarinin diger 6lcim sonugclarina gore lineer regresyon yontemiyle ¢6ziimu denklem hatasi
yontemine 6rnek gosterilir. Similasyon sirasinda entegre edilen hiz, hiicum agisi, kayma agisi,
acisal oranlar ve euler agilari gibi sistem ¢iktilari arasindaki farki herhangi bir eniyileme
(optimization) yontemiyle azaltmaya yarayan yonteme ¢ikti hatasi ydontemi denir [ Jategaonkar,
2015], [Kornienko, 2006], [Millidere, Cakin ve Yigit, 2019], [Ozger, 2010]. Bu ¢calismada ilk fazda
aerodinamik parametreleri tanimlamak igin denklem hatasi yéntemi kullaniimis ve elde edilen
sonuglar ikinci fazda ince ayar i¢in ¢iktl hatasi yonteminde baslangi¢c noktasiolarak kullaniimistir.

Belirtildigi gibi sistem tanimlama dort 6nemli ana bagliktan olusmaktadir. Bunlar; manevra, dl¢gim,
yontem ve model olarak adlandirilir. Bu galisma, sistem tanimlamasi igin kullanilan yontemlere
odaklanmistir. Diger ana basliklar hakkinda ayrintili bilgi igin [Jategaonkar, 2015] ve [Klein ve
Morelli, 2005] refaranslara bakilabilir. Ugus test verileri F-16 simllatérden olgtimustur. Veriler, iki
farkl yukseklik (10000, 25000 feet) ve 0,3 Mach ila 0,6 Mach arasi 6 farkli hiz araliginda toplamda
12 farkli denge noktasinda toplanmigtir. Farkli arag¢ dinamik hareket modlarini heyecanlandirmak
icin pilot kontrol girisleri dutch roll ve bank-to-bank manevralariigin tasarlanmistir. Sonuglar, dutch-
roll ve bank-to-bank manevralariigin her bir dedisken tGzerindeki toleranslar agisindan Federal
Havacilk idaresi (FAA) tarafindan belirtilen ydnergeler kullanilarak dogrulanir [Jategaonkar, 2015],
[Millidere, Cakin ve Yigit, 2019], [Federal Aviation Administration (FAA), 2008], [Royal Aeronautical
Society (RAeS), 2005].
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UGCAK MODELI
Hava araci simulasyon modeli, ana model ve alt sistem modellerini (¢iplak ugak gévdesi, itki,
atmosfer, sensor, ugus kontrol bilgisayari ve eyleyici) igerir. Ciplak gévde modeli aerodinamik,
agirhk&denge, zemin etkilesimi ve hareket denkleminden olusur. Ugagin aerodinamik verileri, 1979
NASA teknik raporunda yayinlanan riizgar tuneli testlerinden olusturulmustur [Nguyen ve Ogburn,
1979]. Eyleyiciler birinci dereceden bir sistem olarak modellenmistir [ Stevens, Lewis ve Johnson,
2015]. Ugus kontrol modeli kararhlik artirici (SAS) ve kontrol artirici sistemleri (CAS) igerir. Sekil
2’de kullanilan similasyon modeli gézikmektedir.

UCUS DINAMIK SIMULASYON MODEL

UCUS DINAMIGI

-

Hava verisi
Agisal hizlar
Euler agilan

Pozisyon
Ivmeler
itki degerleri

<
<

Sekil 2: Hava araci simulasyon modeli
Hava araci 6 serbestlik dereceli esitlikler (1), (2) ve (3) ve (4)'de gOsterilmistir.

Kuvvet denklemleri:

u=—-qw+rv—gsinf +ay
Vv =—-ru+pw + gcosfsing +ay (1)
W=—pv+qu+gcosfcosd +a;,

Kinematik denklemler:

¢ 1 singtanf cos¢tand]p
ol= [O cos ¢ —sin¢ ] [q] (2)
Y 0 singsecd cos¢psecollr
Moment denklemleri:
p Ly Ixy Ly, - l 14 Ly Ixy Ly,
q|=|bx Ly Iy m|=q[x|bx Ly Iy [5] )
7 sz Izy IZZ n r sz Izy Izz r
Navigasyon denklemler:
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Py 1 0 0 J[cos® 0 —sin@][ cosy siny O]fu
pe|=(0 cos¢ sing|f 0 1 0 —siny cosy 0|V
h 0 —sing cos¢llsind 0 cosé 0 0 11w

4)

Hava araci hareket durumlari biliniyorsa hava araci hiz, hicum agisi ve kayma acisi gibi
degiskenleri tiretmek mumkin olacaktir. Esitlik (5), (6) ve (7)’de bu baglanti gésterilmigtir.

cosf sinf 0 cos a sm a
Tw/p = —smB cosﬂ 0 )
—sina 0 cos a
u cosf sinf 0 cos a sm a VT Vr cos a cos
[v] = —51n[>’ cosﬁ 0 Vr sin (6)
w —sina 0 Cos a Vr sinacos 8
Vr =Ju? +v?+w?
o
a = tan ” @)
B = sin~1—
Vr

MANEVRA TASARIMI VE VERi TOPLAMA
Veri toplama baglidi altinda sistem tanimlama g¢alismalarinda kullanilan genel ugus testlerinin
tanimlanmasi, test noktalarinda uygulanacak en uygun ugus manevralarinin belirlenmesi ve hava
aracinin istenilen hareket modunu heyecanlandiracak en uygun (optimal) kontrol girdisi segimi
konulari ele alinacaktir. Genel olarak, her bir manevrayi ugus denge noktasindan baglatmanizve
ucagin salinmasina izin vermek igin belirlenen kontrol giriglerini uygulamadan once ve sonra
yaklasik 5 saniye sabit ugusa izin verilmesi dnerilir [Jategaonkar, 2015].

Kullanilan ugus test manevralariagagidaki gibidir.
1. Kisa periyot (short- period) manevrasi
2. Uzun periyot (phugoid) manevrasi
3. Bank-to-bank Manevrasi
4. Dutch roll manevrasi

Sistem tanimlama faaliyetlerinde ugus test kapsami (flight testing scope) cok dnemlidir. Kapsamli
ve dogru bir aerodinamik veritabani igin butin operasyon zarfinin taranmasi gerekmektedir. Bu
calismada ses alti rejim (subsonic regime) igin bir gok farkl yukseklik ve hiz i¢in denge noktasi
(trim condition) belirlenmistir. Bu denge noktalarinda yukarda belirtilen manevralaricra edilmistir.
Aerodinamik katsayilar itki katsayisindan etkilenmedigi igin sadece diz ugus igin veri toplanmigtir.
Pervaneli ucaklarda tek diizugus yeterli olmayip, gazkolunun idle ve maksimum kosullardaki
denge noktalariiginde veri toplanir [Cavalcanti ve Papini, 2004]. Sekil 3'te ugus test kapsami
gosterilmistir. YUkseklikler 10000 ve 25000 feet olup, hizlar 0.3, 0.35, 0.40, 0.45,0.50 ve 0.6 Mach
olarak belirlenmigtir.
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Yiikseklik { feet )
0.30 0.40 0.50 0.60 Mach Sayist
1 1 1 1 | \
25000

10000

175 200 225 250 275 300 325 350 375 400 Gercek Havahizi (kts)

Sekil 3: Ugus test kapsami

Test verilerinden aerodinamik model ¢ikarimi igin, gerekli tipik bir dlgiim seti asagidaki gibidir
[Jategaonkar, 2015].

Kontrol ylzeyi sapmalari (64,685,685, 8105, 65p),
Dogrusal ivmeler (a,, a,, a,),

Acisal oranlar (p,q,7),

Euler agilari (6,0,y),

Hava verileri (M, a, B),

Statik basing, statik sicaklik ve ylkseklik(P,, T, h),
itki parametreleri (5,,T)

Nogk~oNE

Kati cisim aerodinamik model tahmini icin genellikle 20-25 Hz 6rnekleme frekansi yeterlidir
[Jategaonkar, 2015]. Simulasyon verileri 20,50 ve 200 Hz farkli 6rnekleme hizinda kaydedilmis
olup, kestirilen parametreler ¢cok yakin ¢gikmistir. Bu nedenle, islem zamanini kisaltmak igin
similasyon sonuglari 20 Hz drnekleme hizinda kaydedilir.

DINAMIK SISTEM GOSTERIMi

Parametreleri tahmin edilecek olan dinamik sistemin matematiksel modelinin asagidaki genel
dogrusal olmayan sistem gosterimi ile acgiklandigi varsayiimaktadir [Jategaonkar, 2015]. Bu
calismada kararsiz girdilerin olmadid1 sadece 6l¢um hatasinin oldugu varsayilmaktadir. Dinamik
sistem gdsterimi Esitlik (8)’te ifade edilmigtir.

x(t) = flx(t),u(t),0] x(ty) = xg
y(t) = glx(t),u(t),0] (8)
z(ty) = y(t,) + v(ty)

u,x,z,y girdi, durum, 6lcim ve model ¢ikti vektorlerini temsil eder. v,0 ise dlgum hatasi ve
kestirilecek degiskenler vektorlerini temsil eder.

Differansiyel denklemlerin numerik ¢éziim ydntemi olarak Runge-Kutta 4 yéntemi dnerilmigtir. ilk
iterasyonlardaislemmaliyetinidigstrmekicin Runge-Kutta 2 kullanilabilir [Jategaonkar ve Thielecke,
2002].
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VERILERIN SUZGEGLENMESI VE KINEMATIK TUTARLILIGI

Olglilen verilerdeki, dzellikle nimerik tiirev alinmasi gereken agisal hiz verilerindeki, guriiltiyd
aylklamak icin Spencer tarafindan gelistirilen 15 noktaya dayali algak gegiren dijital stizgeg (digital
filter) kullaniimigtir (9) [Jategaonkar, 2015].

1
Yn = 3557 3Un-7 = 6Un_g = Sun_g +3un_y + 21ty 3 + 461y,

+67uy_q + 74Uy + 67Uy + 46Uy p + 21U, 3 (9)
+3Uptg — 5un+5 —6Upie — 3u'n+7]

Denklem hatasi yontemi en kuiglk kareler regresyon ydntemine (least squares regression method)
dayall bir ydntemdir ve bu yéntem ugus test verisindeki sistematik hatalara ¢ok hassastir. Bu
sebeple ugus test verilerinin iyilestiriimesi yani hatalardan ayiklanmasi gerekmektedir.

Veri setinin tutarliiginin saglanmasi 6n islemi Flight Path Reconstruction (FPR) olarak literattirde
yer almaktadir ve iki adimda gergeklestiriimektedir.

1. Verisetindeki 6lgimden kaynakli (6lgeklendirme faktdr, sapma, gecikme suresi) sistematik
hatalarin belirlenmesi
2. Hava aracihareket durumdegerleri tahmininin (aircraft state estimation) yapiimasi

Veri kinematik tutarllik i¢in girdi vektérd, durum degiskenleri, 6lcim ¢ikt/model ¢ikti vektori ve
kestirilecek degiskenler Cizelge 1’de gdsterilmistir.

Cizelge 1: Kinematik tutarlilik i¢in sistem dinamigi gosterimi

u girdi vektori [ax,ay,az,p, q,r

x durum degiskenleri [u,v,w,¢,0,1, h]

z olctim gkt vektori [V, a,B,$,0,,h]

y | kestirim cikti vektori [V, a,B,$,0,9,h]

O | kestirilecek degiskenler | [Aa,,Aa,,Aa,,Ap,Ag, Ar,K,,Aa,Kp, B]

Esitlik (1), (2) ve (4)’den gorulebilecegi Uzere, dlgllen ivme (ay,ay, a;) ve agisal oranlar (p, q,r)
kullanilarak, durum degdiskenlerinin tahmin edilmesi mimkun hale gelmektedir. Egitlik (7)
kullanilarak (u, v, w) durum degiskenlerinden (V;, a, B) kestirim ¢ikti dediskenlerine gecilmektedir.

Operasyonel kosullar altinda ugus konfigurasyonunun etkisi simtlasyon ortaminda gergekgi olarak
test edilemediginden, hatalari gidermek igin kalibrasyon gerekmektedir. Bununigin (1), (2), (4) ve
(7) esitliklerinden yer alan degiskenlere sensér modeli eklenmelidir S. Herhangi bir dl¢ilen
degisken (y), dlgeklendirme (scale) faktorl, sapma (bias) ve gecikme suresi ifadeleri Esitlik
(10)’daki gibi yazilabilmektedir.

ym(t) = K, Y(t — 1) + Ay (10)
Bu denklemde K, kalibrasyon faktoru, Ay bilinmeyen 6lgim sapmasi ve 7 ise zaman gecikmesini
ifade eder. Zaman gecikmesi bizim ¢alismalarimizda sifir olarak kabul edilmigtir.

py Ve pgp pozisyon durum degerleri FPR calismalarinda dahil ediimemektedir. Boylece incelenecek
durum degiskenleri vektorl [uv w ¢ 8 ¢ h]T olacaktrr.

Eniyileme (optimizasyon) yontemi ile minimize edilecek maliyet fonksiyonunun gosterimi Esitlik
(11)'deki gibidir.
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N
1
J(8) =5 ) (260 - y(6)) (260 — y(2,) (1)
k=1

Eniyileme yontemi olarak Gauss-Newton yontemi kullanilmistir.

PARAMETRE TAHMIN YONTEMLERI

Modelde tanimlanan aerodinamik parametrelerin tahmini iki fazda tamamlanur. ik faz igin denklem
hatasi yontemi kullanilir, ilk fazda bulunan sonuglar baslangi¢ noktasi olarak kullanilip ikinci fazda
ince ayar igin ¢gikti hatasi ydntemi kullanilir.

Faz 1: Denklem Hatasi Y 6ntemi

Denklem hatasi yontemi (equation error method), dogrusal zamanla dedismeyen dinamik
sistemlere uygulanabilen ve en kuguk kareler regresyon yontemine dayanan genig bir yontem
sinifini temsil eder [Kornienko, 2006]. Denklem hatasi ydontemini kullanirken model ¢iktilari almak
icin hareket denklemlerini entegre etmeye gerek yoktur, model ¢iktilari (aerodinamik kuvvet ve
moment katsayilari) 6lgulmis verilerden direk 6DoF hareket esitlikleri kullanilarak zaman
bagimsiz elde edilir. Regresyon yontemlerinin tercih edilmesinin en blytk sebeplerinden biri
modelin lineer ya da non-lineer olmasindan bagimsiz olarak uygulanabilir olmasidir.

Aerodinamik parametre tanimlamasi durumunda bir on iglem adimi gereklidir, ginku aerodinamik
kuvvetler ve momentler dogrudan dl¢ulmez, ancak ilgili degiskenlerin, dogrusal ivmelerin ve agisal
hizlarin, katle 6zelliklerinin ve diger dis kuvvetlerin ve momentlerin élgiimlerinden elde edilebilir
[Jategaonkar, 2015]. Sekil 4'te denklem hatasi yontemi akisi gosterilmistir.

(e, B, M, 1)
®.q7) Agisal Hizlar Dogrusal ivmeler
(8 B1. By, 8105 8sp) _ ®.a.r (a,a,a,)
Agisal ivmeler
@q7

oo

Aerodinamil Kuvvet ve Ugcus Kaynakh Aerodinamik
Moment Katsayi Kestirimleri Kuvvet ve Moment Katsayilan
-

.

Sekil 4: Denklem hatasi ydntemi akis diagrami

Denklem hatasi yontemi igin girdi vektort, durum degigkenleri, 6lcum ¢ikt/model ¢ikti vektoru ve
kestirilecek degiskenler Cizelge 2’de gdsterilmistir.
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Cizelge 2: Denklem hatasi yontemi icin sistem dinamigi gosterimi

u girdi vektori Ve, a,8,0,q,7, SZef,Sh,é‘a,Sr,M
X durum degiskenleri 1

z olciim gkt vektori [Cy,C;,Cpnl

y model ¢iktivektorii [Cx,Cr,Cr

O | kestirilecek degiskenler | [Cy,C, and C,, Model Bilesenleri]

Tipik olarak, itme kuvvetleri ve momentler yer testlerinden elde edilir, bu nedenle aerodinamik
kuvvetlerin ve momentlerin ugak hareketine ve kontrol degigkenlerine islevsel bagimliligini
modellemek icin denklem hatasi yontemi uygulanir. Egitlik (12)’'te aerodinamik katsayilarin bagimli
oldugu degiskenleri gosterilmistir.

Ca = Ca(M;a;ﬁ;p' q,71, 6er6ai61"6l€f’ 651)) (12)

a altigareti X,Y,Z ve [,m,n degigkenlerini ifade etmektedir.
Boylamsal katsayilarin model bagmiiligi genel olarak Esitlik (13)’deki gibidir.

Ca= Cal@ + 86, ($,) + ACo 00 + ACe(Busp, D + 3 ([Cag @+ 8o (@Biep)] a) O

a altisareti X, Z ve m degdiskenlerini ifade etmektedir.

Belirlenen Cy aerodinamik kuvvetkatsayisinin kapsamli model bilesenleri Esitlik (14)’te
gOsterilmistir.

CX = CXO + Cxaa + CX{X=5 ((l - 5)+ + CX!I=10 ((l - 10)+ + Cxa=15(a - 15)+

+ (CXIS’ + Cxﬁaa)ﬂ + (Cxﬁ2 + Cxﬁzaa)ﬁza

+(Cxg, + Cxse@+ Cxs, gus(@—5)s +Cxs, oo (@—10),
+CX5W:15 (a —15),)8, (14)
+ (CXSLEF + CX5LEFUCa+ CXSLEF.a=5 (a—5),

+CX5LEF,(Z=10 ((X - 10)+ + CX5LEF,a=15(a - 15)+) 6LEF

+(Cxy+ Cxq@+ Cxypos@—5) + Cx oy (@ —10), + Cx ,(@—15),)q"

+ (Cxq5LEF5LEF + CXq5LEFOf 6LEFa) q

Kestirilecek Cy model bilegenleri Egitlik (15)’teki gibi gosterilmigtir. Diger aerodinamik model
bilesenleri benzer sekildedir.

G)CX = [CXO’CX(X’CXO(:S’CX(Z=1O’CXC(=15'CX,B’ CXBa’CXBZ’CXﬁZa' CX«Sh’CXSha’Cxah,a=5’ (15)

CX6h,a=10’CXS}D(Z=15'CX5LEF' CX(SLEF(X'CX6LEF,LZ=5’CX6LEF,L¥=10’CX6LEF,Q=15’CXQ'CXQOI'

CXq,a=5' Cxq,d=10’ CXq,a=15’ CXq5LEF' CXq5LEF0!]

Model Yapisi Belirlenmesi: Aerodinamik katsayilarin model degisken sec¢imi yapilirken akla ilk
gelen tum etkileri kapsayan ¢ok kapsamli bir model olusturmak olabilir. Fakat olusturulan modeller
olabildigince basit ve gerektigi kadar karmasik olmalidir. Daha basit modellerin yorumlanmasi
daha kolaydir ve model testleri dogrulamasiigin daha pratiktir. Tum etkileri kapsayan modeli
olusturdugumuzda aerodinamik karakteristigi modellemek yerine veri Uzerindeki guraltuyu
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ezberlemis olabiliriz. Bu duruma agsiri 6grenme (overfitting) denir. Agirt 6grenme modelin
genellesme yetenegdinin kaybina sebep olur. Bazibaskin etkileri modele eklemedigimizde ise
karakteristigi tam olarak ¢gikarmamig oluruz. Bu durumda eksik 6grenme (underfitting) olarak
adlandirihr [James, Witten, Hastie ve Tibshirani, 2013], [Hastie, Tibshirani ve Friedman, 2009].

Model yapisi belirlenmesinde kullanilan kriterlerin bir kismi agagida belirtilmistir.

Istatistik sel Dogruluk; dncelikle beklenen degerin makul olup olmadigini kontrol ederiz. Kestirilen
parametrenin buyukligu gergek degere yakin olmalidir. Standart sapmayi, goreceli standart
sapmayi ve korelasyon matrisi sonuglarini kontrol edilir. Géreceli standart sapma 50'yi ve bagimsiz
degdiskenler arasi korelasyon 0.95'1 gecmemelidir.

Zaman Gegmis Grafikleri; dlgilen ugus zaman geg¢mislerini ve model tahmini yanitlari
karsilastirmak, model uygunlugunu niteliksel olarak degerlendirmek igin standart bir prosedurddr.
Iki cevap arasindaki herhangi bir tutarsizlik model kalitesini artirmak icin Snemli ipuglari saglar.

Capraz Grafikler, 6lgtlen ve tahmin edilen tepkilerin zaman gec¢mis grafiklerini gcizmenin yanisira,
iki degiskenin gapraz gizimlerinin yapilmasi modelin yapisi hakkinda fikir almamiza fayda saglar.
Sartinme katsayisinin hiicum agisina gore gapraz grafigi drnek gosterilebilir. Bu tir gcapraz
grafikler, aerodinamik kuvvet ve moment katsayilarinin model yapisi hakkinda daha fazla bilgi
edinmek icin yararhdir.

Olgiim Farklan Capraz Grafikler; 6lgtim farklarinin (tahmin edilen ve 6lgtilen cevap arasindaki
hata) gézlemlenen degiskenlere gore gapraz grafikleriiyi bir gostergedir. Olgim farklarinin sifir
etrafinda yayllmasi ideal bir durumiken, diiz olmayan yayiima, modelin gézZlemlenen degiskenle
iyilestiriimesi gerektigini gosterir.

Hatalarin Karelerinin Ortalamasi; model yapisi belirlenirken, bagimsiz bir degisken eklendiginde
Olcim ve kestirim cevabi arasindaki hatalarin karelerinin ortalamasi bize bagimsiz degigkeni
modele ekleme yada ¢ikarma hususunda ipucu vermektedir.

Faz 2: Cikti Hatasi Yontemi

Simulasyon sirasinda entegre edilen saldiri agisi, agisal hizlar vb. model ¢iktilari alinir ve bu
nedenle kestirim yaklasimina ¢ikti hatasi yontemi denir. Denklem hatasi yonteminde optimize
edilen aerodinamik kuvvet ve moment katsayilari oldugunu igin, denklem hatasi yéntemi ile elde
edilen parametreleri kullanan model, dinamik sistemin dl¢ulen giktilariyla farkhlik gosterecektir.
Cikti hatasi yonteminde model entegre edilecegi igin ufak bir uyusmazik similasyonda sayisal
farkliliklara yol agabilir [Jategaonkar, 2015], [Millidere, Cakin ve Yigit, 2019]. Cikti hatasi yontemi
akis semasi Sekil 5’te gosterilmistir.

v, 8lgim hatasl

» v
y, kestirim
- -®
O, kestirilmis parametreler fark

« -

Sekil 5: Cikti hatasi yontemi akis semasi

u, girdi
—

Cikti Hata Yontemi Blok Semasi
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Cikti hatasi yontemiicin system dinamigi gosterimi Cizelge 3’te gosterilmistir.
Cizelge 3: Denklem hatasi yontemi icin sistem dinamigi gosterimi

u girdi vektori [6,0,,60,8.55,V, @, q,0]

x durum degiskenleri [V,a,q, 0, h]

z olciim cikti vektori [V,a,0,h,a,,a,]

y olciim ikt vektori [V,a,0,h,a,,a,]

O | kestirilecek degiskenler | [Cy,C, ve C,, Model Bilesenleri]

0 kestirilecek degiskenler vektdri asagidaki maliyet fonksiyonunun en iyileme yéntemiyle
minimize edilmesiyle elde edilir.

N
1
J(6) = EZ [z(ti) — y(t)]" R7Hz(t) — y(t,)] (16)
k=1
R gurultalu élgim kovaryans vektorinu temsil eder.
1 N
R=3 ) [2(t0) = y(tllz(t) -yl (17)
k=1
Parametrelerin guincellenmesi Gauss-Newton en iyileme yontemi ile elde edilir.
ék+1 = 9k+A9 (18)
FAO = —G (19)
dy ()] [ay(tk)
F= Z [ 96 (20)
D
Z [ - ] R z(t)) — y(&)] (21)

k=1
F, G ve AB Hessian matris, gradyan vektoru ve the parametre degisim vektorinu temsil eder.
Cikti hatasi ydnteminde modeli dogrulamak icin eslestirme kaniti (proof of match) islemi kullanilir.

Eslestirme Kaniti (POM): Tanimlanan modelin kapasitesi, ugusla élgtilen sistem yanitlarinin, model

tarafindan ayni (‘6zdes') kontrol girdileri icin dngoérulen yanitlarla karsilastirimasiyla belirlenir. Ugus

araciuygulamalari terminolojisinde bu surece eslestirme kanitidenir; ugus similatéra
sertifikasyonu ve kabullinin énemli bir pargasidir. Bu eslesme kaniti stirecinde, tanimlanan
aerodinamik model sabit tutulur [Jategaonkar, 2015], [FAA, 2008], [RAeS, 2005].

Simulasyon, ugustakiyle aynibaslangi¢ kosullarindan baglatimalidir. Baslangi¢ kosullari, ugus
kosullarina uyacak sekilde ayarlanmalidir. Gergek ugus testinde, kontrol giris ve ¢ikislarinin
Olcimleri 6lgcim hatalarina ve guraltiye maruzkalir. Ayrica ayarlanmasi gerekir.

SONUGLAR
Cy,C, Ve C,, aerodinamik katsayilarin denklem hatasi yéntemiyle elde edilen sonuglari bu bashk
altinda incelenecektir. Aerodinamik katsayilarda lineer olmayan bolgeleri temsil etmek icin
bagimsiz degiskenler polinom fonksiyonlari yada spline fonksiyonlari olarak tanimlanabilir.
Polinomlar belli bir aralikta egriyi takip etsede, u¢ noktalarda egriden ayrilabilir. Polinomun
dezavantajlarindan kaginmak igin spline fonksiyonlari bu ¢alismada kullanildi.
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Faz 1: Denklem Hatasi Y dntemi

Cizelge 4’de Denklem hatasi yontemi ile edilen parametrelere ve goreceli standard sapma verisine
ulasilabilir. Cizelge’de goruldugu Uzere tum parametreler i¢in géreceli standart sapma 50’nin
altindadir. Bu degerin yuksek olmasiilgilibagimsiz degiskenin, bagimli degiskene bir katkisinin

olmadigini gosterir.

Cizelge 4: Cy,C,ve C,, parametre kestirim sonuglan

Gorecell Goreceli Gireceli
Standart Standart Standart
Parametre Deger Sapma Parametre Deger Sapma Parametre Deger Sapma
Cxo -2.01E-02 0.06 Czo -9.98E-02 0.06 Cmo -7.79E-03 0.28
Cxa -1.82E-02 9.09 Ca -3.93E+00 0.2 Cona 1.64E-01 0.32
Cxa(a>5) -3.78E-02 0.83 Czata>s) -1.65E-01 0.91 Cinaa>5) -1.97E-02 3.11
Cxala>10) 9.30E-03 10.51 Cza(a=10) -1.88E-01 249 Cinala=10) 4.54E-01 0.41
Cxaa>15) -1.33E-01 4.79 Czaa>15) 1.63E+00 1.89 Cina(a>15) -1.17E+00 1.14
Cxa(a>0) 2.10E-01 0.8 Cza(a>n) 1.74E-01 4.48 Cins,, -3.90E-01 0.13
Cxss 7.43E-02 0.72 Czs), -5.08E-01 0.51 Conspa 2.05E-01 3.13
Cx61a -1.53E-01 .48 Caona 1.35E+00 1.65 Consnala>10) -1.26E+00 1.37
Cxopala>5) 4.24E-01 23.22 Czsy -1.33E+01 3.59 Consyacta=15) 1.79E+00 4.39
CXpala>10) -1.99E+0 1114 Czs,0° 1.85E+01 5.8 Cong? -5.090E+00 0.58
Cxq 4,53E-01 2.79 Czq -2.86E+01 0.21 Cing'a -3.25E+00 17.35
Cxq'a 2.59E+H00 20.68 Czga -2.92E+01 2.88 Cmg'a(a>10) -6.75E+00 12.21
Cxauy -6.51E-02 0.33 Czs..; 1.85E-01 0.5% Cing*ala=15) 3.08E+01 7.14
Cx5,pa 6.64E-01 0.26 Cz51pa -5.62E-01 1.49 Consuer -8.11E-02 0.56
) 4.33E-01 0.39 ) -5.31E-01 1.53 Consiepa -6.01E-02 5.69
Cx61epala>10) 6.07E-02 5.69 €25, ja(a>10) 1.10E-+00 1.51 Coméy pala=5) -7.16E-02 4.64
Cx6,pala=15) -6.21E-01 242 €25, ja(a>15) -2.88E+00 2.52 Congpa(a>10) -6.51E-01 0.55
Cxoiya' 4.88E+00 7.04 Ca51sq'a 6.50E+01 2.84 Coms)a(a>15) 2.26E+00 1.69
Cxsira'a 1.64E+0 23.64 Czp -4.95E-02 2.11 Condrerg'a -3.66E+00 40.19
Cxp -5.85E-03 3.7 Capip=0) 3.18E-02 6.19 Cong -1.39E-02 1.43
Cxpp=0) 1.79E-02 228 Czpa 2.02E-01 1.44 Cnpa 1.52E-01 0.83
Cxpa -2.83E-02 2.13 Czp 7.82E-02 11.76 Cnp? 9.40E-02 2.28
Cxp? 1.45E-01 1.32 Czpta 2.46E+00 1.4 Compa -2.57E+00 0.56
Cxpra -6.37E-01 112

Test veriseti dlgulen girdi degiskenlerinin ve boylamsal aerodinamik katsayilarin zaman gecgmis
grafigi Sekil 6'da gézikmektedir.

Time histories of input variables (measured) Time histories of output variable CX
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§/250 = -estimated
5] 0.04 - 1
<
= 200 : w
0 10 20 30 40 50 60 70 G< 0.02
o7 0
T s
0 -0.02
| | 2 s
0 10 20 30 40 50 60 70 0 20 40 €0 80
° ‘ 3
E . | 5 %10
= —residual
- ©
=
=2
g o
- h
<, r.)><
bl
) 0 10 20 30 40 50 60 70 5 I
time(sec) 0 20 40 60 80

time(sec)
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CZ cikti degiskeni zaman gegmis grafigi
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Sekil 6: Test verisetinde dlgulen girdi ve ¢ikti degdiskenlerinin zaman gecgmis grafigi

Faz 2: Cikti Hatasi Yontemi

Denklem hatasi yontemiile kestirilen parametrelerin standart sapmalarinin +3 katlari

parametrelerin alt ve Ust bandlari olarak kabul edilir. Short period manevrasinda en baskin katsayi

C,, olup C,,, e bagli hicum agisi ve dinamik katsayilar en belirgin 6zelliktedir. Cizelge 5'te ¢kt
hatas| ydnteminde ince ayardan gegen parametre sonuglar gésterilmistir.

Cizelge 5: C,,, parametre ince ayar sonuglari

Index Denklem Cikt1
4 Cna(a>10) | 454E-01 | 4.55E-01
5 Cna(a>15) | -1.17E+00 | -2.65E+00
8 Cins,a(a>10) | -1.26E+00 | -1.62E+00
9 Cins,a(a>15) | 1.79E+00 | 1.07E+01
12 | Cmgrala>10) | -6.75E+00 | -1.69E+01
13 | Cmgrala>15) | 3.08E+01 | 1.90E+02
17 | Cmopepata>10) | -6.51E-01 | -7.17E-01
18 | Cinsyprala>1s) | 2.26E+00 | 7.46E+00
12
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Sekil 7’de 0.5Mach 10K feet yukseklik, 0.5M hizindaki test verisinin ¢ikti hatasi yontemiile elde
edilen sonucu gosterilmigtir. Model ¢iktisi, ugus test verisi ile uyum igcindedir.

o 50 ]
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; 150 £ | — - == = estimated |
0 10 20 30 40 50 60 70
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Sekil 7: Cikti hatasi ydontemi sonucu @ (10K Feet, 0.5 Mach)
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