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DENETIM DEGISKENI UGUS YORUNGE AGISI OLAN BiR OTOPILOT TASARIMI
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OZET

Bu ¢alismada, denetim degiskeni olarak ucus yoriingesi agisimin ele alindigi bir fiize otopilotunun tasarimi
ele alinmaktadwr. Belirtilen kapsamda, oncelikle goz oniine alinan fiizenin hareket denklemleri tiiretilmis ve
ardindan bu denklemler, kinematik esitliklerden yararlanilarak fiizenin u¢us yériingesi agilart cinsinden
ifade edilmigstir. Ortaya cikan fiize modelinin iizerine tiimlev islevinin de eklenmesiyle durum degiskeni esasl
bir denetim sisteminin tasarlanmasimin ardindan fiizenin géz éniine alinan hedef modeliyle olasi angajman
senaryolari iizerinde bilgisayar benzetimleri gerceklestirilmistir. Benzetimler sonucunda, fiizenin
dogrusallastirilmis dinamik modeli tizerine insa edilen denetim sisteminin fiizenin dogrusal olmayan
gercekei dinamik modeline de basariyla uygulandigi gosterilmistir.

GIRIS
Flze gudim ve denetim (kontrol) sistemlerinin en dnemli alt sistemlerinden olan otopilot, temelde;
fize icin belirlenen gudim kural tarafindan uretilen komutlari yerine getiren kapali ¢evrimli bir
denetim sistemidir. Askeri terminolojiyi esas alan sekilsel bir ifadeyle, eger gidim sistemi
“komutan” olarak kabul edilirse, otopilot da “emir subay!” tabir edilebilir [Ozgdren, 1991].
Bahsedilen komutlar gidim kuralinin tipine gére dogrusal ivme, agisal hiz veya agisal konum
degiskeni cinsinden olabilmektedir. Ote yandan, otopilot agisindan denetim degiskeni olarak
degerlendirilen gidim degiskeninin tiriinden bagimsiz olarak, giadim sistemi tarafindan Uretilen
gudim komutlarini gergekleyebilmesinin yani sira otopilotun fiizenin kararlilik ve basarim
(performans) gereksinimlerini de karsilamasi beklenmektedir [Ozkan, 2005; Berglund, 2000; Lin ve
Su, 2000; Menon ve Yousefpor, 1996; Blakelock, 1965].

Tipik bir otopilot, denetleyici (kontrolcl), eyletici, denetlenen sistem (plant) ve algilayicilardan
olusmaktadir. Flzenin belirlenen hedeften sapmasinin sifirlanabilmesi veya en azindan asgari bir
seviyeye c¢ekilebilmesi icin otopilot dinamiginin olabildigince hizli olmasi gerekmektedir. Bu durum,
yan ruzgar gibi bozucu giris etkileri ve modellenemeyen parametre belirsizlikleri ile birlikte
degerlendirildiginde, otopilotta kullanilacak denetim yontemi secimini oldukg¢a dnemli kilmaktadir.
Konuyla ilgili olarak yapilan ¢alismalar incelendiginde, ele alinan denetim yaklasimlarinin bayuk
cogunlugunun klasik denetim kurallar esasli oldugu gortulmektedir. Belirtilen kapsamda en fazla
uygulanan denetim islemleri oransal ve timlevsel (integral) (ing. proportional plus integral, Pl) ve
oransal, timlevsel ve tirevsel (ing. proportional plus integral plus derivative, PID) islemleridir. ifade
edilen islemlerin kullanildig1 denetim semalarinda denetleyici kazanglarinin anlik ugus kosullarina
(irtifa, ugus hizi ve hiicum agisi gibi) gore guncellendigi uyarlamal yapilar da siklikla tercih
edilmektedir. Diger taraftan, 6zellikle yukarida ifade edilen bozucu giris ve parametre
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belirsizliklerinin basarim Gzerindeki olumsuz etkilerini asgari dlizeye gekebilmek igin norm tabanli
veya kayan kipli girblz denetim yontemlerinin de son dénemde giindeme alindigi anlasiimaktadir.
Bunlarin disinda, durum veya ¢ikti geribeslemeli modern denetim ydntemleri ile yapay sinir aglari
veya bulanik mantik temelli yapay zeka tabanli denetim sistemleri de otopilot tasariminda g6z
onuane alinmigtir [Menon, Sweriduk ve Ohlmeyer, 2003; Helton ve James, 2000].

Denetim yaklasimlarinda, ele alinan flze igin dikkate alinan durum degiskenlerinin tamaminin
Olgulebilmesi her zaman mimkun olmamaktadir. Bu tip durumlarda, kullanilan élgerler yardimiyla
elde edilemeyen durum degiskeni bilgisini kestirebilmek amaciyla ¢odunlukla Kalman filtresi esash
olan durum kestirimcileri (g6zleyiciler) de tasarlanmaktadir [Ozkan, 2005].

Bu ¢alismada, fizenin ugus yoringesi acgisinin denetim degiskeni olarak alindidi bir otopilotun
tasarimi ele alinmaktadir. Bu kapsamda, flizenin ugus yoringesi agisinin yatay ve dusey
duzlemdeki bilegenleri cinsinden uretilen gidum emirlerini gerceklemek Uzere tumlev islemi
destekli durum geri beslemeli bir otopilot olusturulmus ve denetim sisteminin geribesleme bilgisinin
fuzenin ataletsel navigasyon sistemi tarafindan saglandidi kabullyle benzetimler yapilmigtir.

FUZE DINAMIK MODELI

Calisma kapsaminda ele alinan dénel simetriye sahip, tek pargall ve sifir ‘cant’ acili fizenin
hareket denklemleri agagidaki gibi yazilabilir [Zarchan, 1994; Faruqi ve Vu, 2002]:

U—rv+qw = (X+X7)/m+gy (1)
v+ru—pw=(Y+Yr)/m+g, (2)
W-qu+pv=(Z+Z7)/m+g, (3)
p=L+L7)/, @
g-pr=(M-+Mr)/l; 5)
F+pg=(N+N7 )/, (6)

Burada, flize govdesine yapisik oldugu varsayilan eksen takiminin (fiize eksen takiminin)
Uzerindeki bilesenleri cinsinden olmak tzere, u, v ve w harfleri fize kitle merkezinin sabit eksen
takiminin orijinine goére bagil hiz vektériiniin boylamasina, yanlamasina ve diisey eksen zerindeki
bilesenlerini, p, q ve r harfleri flize acisal hiz vektérinin yuvarlanma, yunuslama ve yandénme
bilesenlerini, X, Y ve Z aerodinamik kuvvet bilesenlerini, L, M ve N de aerodinamik moment
bilesenlerini ifade etmektedir. Ayrica, m, |, ve I, sembolleri flizenin kitlesi ile fizenin eksenel ve
yanal eylemsizlik momentini, Xt, Yt ve Zr sembolleri flize itki sistemi (roket motoru) tarafindan
saglanan itki kuvvetinin bilesenlerini, Ly, My ve Nt sembolleri itki kagikligi momentinin bilesenlerini
ve gy, gy Ve g, de yergekimi ivmesinin bilesenlerini temsil etmektedir.

Calisma kapsaminda, flizenin itkisiz olarak ilerledigi son giidim asamasindaki angajman durumu
g6z onune alinmistir. Dolayisiyla, X= Y1= Zr= Lt= My= N1=0 kosulunda (1)'den (6)ya kadar olan
esitlikler, otopilot tasarimina esas teskil edecek ifadeler muiteakip formda elde edilebilir:

u—rv+qw=(X/m)+ag, @)

v+ru—pw=(Y/m)+g, ®)

W-qu+pv=(Z/m)+g, ©)

p=LI/l, (10)

g-pr=M/1; (11)

r+pg=N/l; (12)
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ACI OTOPILOTU

Go6z 6nine alinan otopilota referans girdi olarak génderilecek gidim komutlar ugus yoriinge agisi
bilesenleri tirinden dretildiginden, fizenin hareket denklemlerinin de denetim degiskeni ugus
yoringe agisi olan otopilotun tasarimina kolaylik saglayacak formda yeniden dizenlenmesi
gerekmektedir. Burada, flzenin yuvarlanma diizlemindeki agisal hiz bileseninin yandénme ve
yunuslama otopilotlarina gore dort kat daha hizli olan (bant genisligi belirtilen otopilotlarin dért kati
mertebesindeki) bir yuvarlanma otopilotu tarafindan sifirlandigi varsayiimakta ve boylelikle fizenin
yuvarlanma, yunuslama ve yandénme dizlemlerindeki hareketleri birbirinden ayristiriimaktadir
[Ozkan, 2005]. Bu baglamda, fiizenin sahip oldugu dénel simetri dolayisiyla, yunuslama ve
yanddnme dizlemlerinden birisi igin gelistirilecek otopilotun diger dizlemde de kullaniimasi
muamkin olacaktir.

Buna gore, flizenin yunuslama dizlemindeki yuvarlanma etkisinden ayristirilmis hareketi ele alinir
ve yercekimi ivmesi (g=9.81 m/s?) de bozucu giris olarak degerlendirilirse, flize kiitle merkezinin
sabit eksen takiminin orijinine gore bagil dogrusal ivme vektorinun fuze eksen takiminin disey
bileseni (a,) ve flize yunuslama hizi bileseninin zamana gore tiirevi (q), (9) ve (11) numarali

denklemler kullanilarak agagidaki esitliklerden elde edilir:

az == Z/m (13)
a=M/l (14)

Yunuslama dizleminde, a, ivme bileseni flze hiz vektdrindan genligi (viv) ve ugus yoéringesi
acisinin yunuslama duzlemi bileseninin (y,, ) carpimindan da bulunabilir:

a; =Vm ¥m (15)

M, &, o, Ym, 6, Vy, Dgo) ve ng) sembolleri sirasiyla flize kiitle merkezi, hareketli aerodinamik

denetim ylzeyi (kanatcik) acgisal yerdegistirmesi, hiicum agisi, ugus yoériingesi agisinin yunuslama
bileseni, flize yunuslama acisi, fliize kitle merkezinin sabit eksen takiminin orijinine gére bagil hiz
vektord, sabit eksen takiminin boylamasina ekseni birim vektori ve flize eksen takiminin
boylamasina ekseni birim vektorini temsil etmek izere, otopilot tasariminda dikkate alinan
fizenin baslica agisal degiskenleri Sekil 1°de gosterilmektedir.

Sekil 1: Fizenin Baslica Agisal Degiskenleri

Yunuslama dizlemindeki aerodinamik kuvvet ve moment bilesenleri (Z ve M); dinamik basing (q..),
fuze kesit alani (Sw) ve flze capi (dw) degiskenlerinin fonksiyonu olarak alttaki denklemler
yardimiyla yaklasik olarak hesaplanabilir [Sahin, 2002; Ozkan, 2005]:

Z=C;Q, Sy (16)
M=Cp, 4, Sy dy (17)
Yukaridaki esitliklerde C, ve C, aerodinamik katsayilari, a, yukselis dimeni agisi (3¢) ve g

degiskenlerinin dogrusal fonksiyonlari cinsinden ifade edilebilir [Sahin, 2002; Ozkan, 2005]:
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CZ :CZu (l"'(:z6 66 +Czq ™ q (18)

Cm = Cmu o+ Cm5 66 + Cmq ™ q (19)

Burada ty = dy /(2vy) olup, C;_, C;,, C,. s Cm» C, Ve Cpy sembolleri; temelde Mach
sayisinin (M., fonksiyonu olan kararlilik tirevlerini temsil etmektedir.

Hucum agisl, flize yunuslama agisi ve ugus yoringesi agisinin yunuslama bileseninin farki olarak
da tanimlanabilir:

a=0-7, (20)

(15)'den (20)’'ye kadar olan esitlikler (13) ve (14) numarali denklemlerde yerine yazilarak ara
islemler yapildiginda muiteakip ifadelere ulasihr:

ymz—Zaym+Za9+qu+288e (22)
q=—Maym+Mae+qu+M58€ (22)
Burada, f; =(q,,Sy)/(mvy) ve =0, Sy dy/} aratanimlamalari yardimiyla, Z, =f,C,_,

Zy= (f; dM/VM)Czq  Zs =12Cp s My =T Cry,» Mg = [(fM dM)/(ZVM)]Cmq ve M; =1y Cp,
tanimlari yapilmstir.

(21) ve (22) numarali denklemler, 6 = q kinematik bagintisinin yardimiyla matris formunda da ifade
edilebilir:

Ym —Zy Z4 Zq Tm Zs
0 |=| O 0 1 0 |+]| O |0, (23)
q _Ma Ma I\/Iq q MB

Olusturulan denetim semasinda, denetim degdiskeninin istenen (referans) ve gerceklesen degerleri
(yma V€ ym) arasindaki farkin (hatanin) timlevi de plant denetim girdisinin elde edilmesinde
kullaniimaktadir. Boylelikle, hata timlevi degiskeni de x; semboll ile ifade edilen ek bir durum
degiskeni olarak ortaya konulmaktadir. Bir bagka deyigle denetim sisteminin hata degigkeni (e,),
dogrudan x; degiskeninin zamana gore turevine karsilik gelmektedir:

Xi =€, =VYmd —¥m (24)

Go6z 6nune alinan denetim sisteminde y,, degiskenini denetleyecek denetim kurall, k,, Ko, kq ve k;
parametreleri denetim kazanclarini géstermek lGizere, durum geribesleme yaklasimiyla asagidaki
gibi olusturulmustur:

uzsezky(yn‘d_Ym)_kee_qu"'kixi (25)

Buradan, kapali ¢gevrimli bir denetim sistemi olan ugus yoriingesi acgisi otopilotunun blok diyagrami
Sekil 2'deki gibi cizilebilir.

(25) numaral denklem (23) numarali denklemde yerine konularak elde edilen ifade (24) numarali
esitlikle birlikte ele alindiginda, genisletiimis denetim sisteminin durum uzayi formundaki ifadesi
muteakip durum uzayi formunda ortaya ¢ikmaktadir:

Xo =Ag Xg +Dg 1 (26)
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Burada, “T” harfi matris devridi islemini gdstermek tzere, sistem girdisi ve genisletiimis durum
degiskenleri situn matrisi sirastyla r = y,,q ve Xq = [ym 0 ¢ xi]T seklinde tanimlanmig olup,

sistem ve girdi matrisleri (Ae ve Ee) plant ve denetleyici parametrelerinin fonksiyonu olarak ifade
edilmektedir.

Denetim degdiskeni olarak yn, secildiginden, ¢ikti denklemi de asagidaki gibi yazilabilir:
y=C¢ Xe (27)

Yukaridaki esitlikte, y semboll ¢ikti degiskeni stitun matrisini tanimlamak tzere, ¢ikti situn matrisi

C.=[1 0 0 0] olarak ortaya gikmaktadir.

Nihayet, (26) ve (27) numarali denklemler kullanilarak, ymq degiskeninden v, degiskenine olan
kapali cevrim transfer fonksiyonu asagidaki gibi bulunur:

3 2
Ym(S) _ n,3s”+n,s+n,;s+1

Yma(8) d,s*+dgs®+d,s?+d s+l (28)

(28) numarali denklemin karakteristik polinomu (29) numarali denklemde verilmis olup, bu esitligin
(30) numaral denklemde verilen sénim oraninin 0.707 olarak alindi§1 dérdinci dereceden
Butterworth polinomuna esitlenmesiyle, o, semboll denetim sisteminden istenen bant genigligini
gostermek Uzere k;, ko, kq Ve ki kazanglari (31) numarali denklemde sunulan matris esitliginden
hesaplanabilir [Ozkan, 2005]:

D(s)=d,,s*+dzs®+d,s°+d s+1 (29)
Ba(s)=(Uof)s* +(2.613/ 02 )s° +(3.414/ 02 )s? + (2.613/ o )5 +1 (30)
k =Mt by (31)

Burada k = [ky Ko Kq ki]T olup, I\7Ik matrisi ve b, siitun matrisinin elemanlari plant ve

denetleyici parametreleri cinsinden ifade edilmektedir.

Yukarida aciklandigi tGizere fizenin yunuslama dizlemi igin yapilan otopilot tasarimi, ele alinan
flzenin simetrik konfiglirasyonu sayesinde yandénme diizlemine de uyarlanabilir [Ozkan, 2005].
Ayrica, gerceklestirilen bilgisayar benzetimlerinde, planlanan angajman senaryosunun
tamamninda olusturulan denetim sisteminin kararlihginin garanti edilebilmesi amaciyla, k,, ko, kq ve
ki parametrelerinin degerleri M., , a ve 8. degiskenlerinin degerlerine gére anlik olarak
guncellenmektedir.

¥m-8. Y ="m

Y
|
I
o
4
b
\J

Sekil 2: Ugus Yoérungesi Agisi Otopilotu Blok Diyagrami
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BILGISAYAR BENZETIMLERI

Yukarida verilen modeller kullanilarak Tablo 1’de sunulan sayisal degerlerle gergeklegtirilen
bilgisayar benzetimleri sonucunda, dogrusallagtiriimig ve dogrusal olmayan flze dinamigi esas
alinarak tasarlanan ugus yoérungesi agisi temelli otopilotlarin birim basamak cevaplari sirasiyla
Sekil 3 ve Sekil 4’de sunulmaktadir.

Tablo 1: Fize Parametreleri Sayisal Degerleri

Parametre Sembol Sayisal Deger
Cap dwm 70 mm
Kesit Alani Sw 3848.5 mm?
Boy L 2000 mm
Katle m 17.55 kg
Eksenel Eylemsizlik Momenti la 0.0215 kg-m?
Yanal Eylemsizlik Momenti I 5.855 kg-m?
1.4 r T r . . T T . T

--------- Referans Girdi ('ste_nen Coikt)
Gerceklegen Cikti

Acl (rad)

o
M
T

1

D 1 1 1 | |l | 1 1 1
0 0.1 02 03 04 05 06 07 08 09 1

Zaman (s)

Sekil 3: Dogrusallastinimis Flize Dinamigi Esas Alinarak Tasarlanan Ucgus Ydringesi Acisi Temelli
Otopilotun Birim Basamak Cevabi
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1_8 T T T T T T T T T
--------- Referans Girdi (Istenen Ciktr)
16H Gerceklesen Cikt g
1.4 ¢ o
1.2H .
— 1 1l
o
f
— 08 o
o
< og} 4
04F e
02t 8
ok q
‘UZ 1 1 1 1 1 | 1 1 1
0 0.1 02 03 0.4 05 0b 0.7 0.8 09 1

Zaman (s)

Sekil 4: Dogrusal Olmayan Flize Dinamigi Esas Alinarak Tasarlanan Ugus Yoéringesi Acisi Temelli
Otopilotun Birim Basamak Cevabi

DEGERLENDIRME VE SONUG

Bildiride aktariimaya calisilan faaliyet kapsaminda, tasarlanan ugus yoriinge acisi temelli otopilot
kullanilarak gergeklestirilen bilgisayar benzetimlerine gore belirlenen basarim gereksinimlerini
kargiladigi gériilmistir. Ote yandan, dogrusallastirimis flize dinamiginin g6z éniine alindigi durum
icin elde edilen daha az salinimli otopilot cevabina karsin, dogrusal olmayan fiize dinamiginin
kullanimi sistem cevabindaki salinimlari hissedilir oranda artirmigtir. Sistem cevabinin azami
genliginin de arttigi dogrusal olmayan durumda yerlesme zamaninin ise azaldigi gézlenmektedir.
Ancak, bahsedilen farkliliklar ele alinan sistemin dinamik 6zellikleri dikkate alindiginda kabul
edilebilir seviyelerde olup, genel olarak; 6nerilen denetim yaklasimina goére tasarlanan otopilotun
islevini yerine getirdigi sdylenebilir.
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