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GuUnumuz havacilik ve savunma teknolojilerinde otopilot ve ugus denetim sistemleri
son derece dnemli bir yer tutmaktadir. Hava araglari ile uzun ve basarili gorevler
yapabilmek icin insan yukunun azaltilmasi ve hatta kaldirilmasi s6z konusu olup bu
baglamda otopilot ve ugus denetim sistemleri Uzerine hem akademik hem
endustriyel bircok AR-GE c¢alismasi yapilmistir. Bu ¢alismalar farkli denetleyici
yontemleri ile hala devam etmekte olup yuksek basarimli savas ugaklari uygulama
alanlarindan sadece bir tanesidir.

Bu tez caligmasinin birincil amaci Ulkemizde baglamis olan Milli Muharip Ugak
(MMU) projesi ile tasarlanacak olan 5. nesil savas ugagina otopilot ve ugus denetim
sistemleri icin katki saglamaktir. Bu kapsamda ugus denetim sistem tasarimi igin
yuksek basariml bir savas ug¢agi olan F-16 modeli segilmistir. Bu ugak modelinin
bagslica secilme sebepleri Ulkemizde kullaniliyor ve uUretiliyor olmasidir. Ayrica F16
ile ilgili bircok kaynak mevcuttur. ilk olarak hava aracinin yilksek dogrulukta
aerodinamik veri tabani kullanilarak dogrusal olmayan dinamik modeli olusturulmus
sonrasinda ise bu model Uzerinden ugus denge kosullari ve dogrusal modeli elde

edilmistir. Elde edilen dogrusal modelin karsilastirma ve dogrulamasi yapilmig ve



bu model kullanilarak hem pilot destekleyici hem de yari otonom olmak Uzere iki
farkh ugus denetim sistemi tasarlanmigtir. Denetleyici tasarimlarinda Surekli Zaman
Genellestiriimis Ongdrilii Denetim (SUGONDE) yéntemi kullaniimistir. SUGONDE
yontemi, sistemin ¢ikisinin ongorulmesine dayanan guglu bir denetim yontemidir.
Bu denetleyici yonteminin secilmesinin sebebi yliksek basarima sahip olmasi ve
denetleyici parametreleri segiminin sistem tepkisi ile fiziksel iligki kurulabilmesinden
dolayi kolay olmasidir.

Tasarimlar, ucus kalitesi, kullanim kalitesi ve askeri tasarim standardi dokimanlari
kilavuzlugundaki olgutler goz onlne alinarak gerceklestiriimis ve ayrintili analizleri
yapiimistir. Ozellikle insanli ucgaklarda pilotlarin is yUkiinin azaltimasi ve daha
basarili ve hassas goérevler yapilabilmesi icin tasarlanacak olan ugus denetim
sisteminin kullanim kalitesi bakimindan belirlenen olgutlere uymasi son derece
onemlidir. Ayrica pilot ve ugus denetim sistemi arasindaki uyumsuzlugu betimleyen
PIO durumundan uzak kalinacak sekilde tasarim yapilmalidir. Pilota destek
saglayan ugus denetim sistemi tasarimi bu olcutler dahilinde yapilmistir.
Tasarlanan denetleyiciler ile hava aracinin boylamsal ve yanal-dikey eksenlerde
kararhligi saglanmis, her bir denetleyici dongusunun takip basarimlari acgik¢a
belirtilerek zaman ve frekans bolgelerinde incelenmistir. Ugus denetim sistemleri ve
dogrusal olmayan model ile yapilan benzetim c¢alismalarina algilayici modelleri,
eyleyici modelleri, donanimsal ve yazilimsal zaman gecikmeleri eklenmis olup

mumkun oldugunca galismanin gergege yakin olmasi saglanmistir.

Anahtar Kelimeler: F-16, SUGONDE, Otopilot, Ugus Denetim Sistemi, Ucus
Kalitesi, Kullanim Kalitesi, Askeri Standartlar, P1O
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F-16 FLIGHT CONTROL SYSTEM DESIGN
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CONTINUOUS TIME GENERALIZED PREDICTIVE CONTROL

Hiseyin AKTAN
Master of Science, Department of Electrical and Electronics
Engineering
Supervisor: Prof. Dr. Hiiseyin DEMIRCIOGLU
March 2018, 179 pages

Autopilot and flight control systems have an extremely important place in today’s
aviation and defense technologies. To be able to accomplish long and successful
missions with aircrafts, decreasing or even eliminating the human workload is one
of the major research areas of aerospace industry and many R&D studies are
available about flight control systems for this purpose. These studies are rlying on
different control methods and high performance military aircrafts are just one of the
application areas.

Primary goal of this thesis is to contribute to the autopilot and flight control systems
of the 5¢* generation fighter aircraft which will be the outcome of newly started and
ongoing Turkish Fighter aircraft project (TF-X). For this purpose, as a high
performance military aircraft, F-16 is chosen to design a flight control system. The
main reasons for choosing F-16 as the aircraft model in this thesis are its being in
use in Turkish Air Forces and being in production in Turkey. Also, there are many
resources available about F-16. Firstly, a nonlinear model of F-16 is built with using

high fidelity aerodynamic database then trim conditions and linear model are



obtained from the nonlinear model. After obtaining the linear model, a comparison
and validation is done with the nonlinear model and both pilot suported and semi-
autonomous flight control system are designed with using this linear model.
Continuous time Generalized Predictive Control (CGPC) method is used as a
control law. CGPC is a powerful control method which is based on prediction of the
system output. The reason for choosing the CGPC method is that it is a high
performance controller and easy to choose the controller paramaters to obtain a
desired performance.

All the flight controller designs are done with regard to criteria’s about the flight
quality, handling quality and military standards and a detailed analysis is perfomed
with this respect. In order to reduce the pilot workload and also have successful
missions, satisfying the handling criterias while designing flight controller is so
important, especially for the manned aircraft. Moreover, controller designs must be
done to stay out of the PIO phenomenon which defines the mismatch between the
pilot and the flight control system. So, flight control systems to support the pilot are
designed with regard to these criterias.

With the designed controllers, aircraft lateral-directional and longitudinal stability are
achieved and each controller tracking performance are analyzed for both time and
frequency domains. To be able to make more realistic simulations, sensor models,
actuator models and extra time delays associated with software and hardware, are

added into the nonlinear model.

Keywords: F-16, CGPC, Autopilot, Flight Control System, Flying Quality, Handling
Quality, Military Standards, PIO
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1. GIRIS

Gegctigimiz yuzyil boyunca, Wright Kardeslerin 1903 yilinda yapmis olduklar ilk
havadan agir basarili ugus ile birlikte havacilik alaninda son derece onemli
ilerlemeler kaydedilmis olup otopilot ve ugus denetim sistemleri surekli gelisme
kaydetmistir. Birgok kuramsal c¢alismanin baglangici bu donemde atiimistir.
Havacihigin su anki konumuna gelmesi hem akademik hem de endustriyel
calismalarin butunlesik bir sonucudur. Bu suregte iki dinya savasinin yasanmis
olmasi da havacilik sektorunu dogrudan etkilemistir. Ugus Ustunligunin savaslarda
kullaniimasi fikri ile birlikte havaciliyin gelismesi savunma sanayi uygulamalari ile
dogru orantili olarak artmistir. Dinyada su an en pahali sektorlerden biri olan
havaciligin en 6nemli dallarindan biri de otopilot ve ugus denetim sistemleridir. Hava
araclarinin kararliigini saglamak, pilot yukinu azaltmak, hatasiz gorevler icra
etmek, yuksek basarim ihtiyaglarina cevap verebilmek adina tasarlanan bu

sistemler Gzerine birgok yatirim yapilmig ve hala yapiimaktadir.

ik ucus denetim sistemi 1910 ve 1912 yillari arasinda Amerika’li Elmer Ambrose
Sperry ve oglu Lawrance Sprerry tarafindan gelistiriimistir. Hava aracinin iki
eksende kararligini saglayan bu sistem, havali bir jiroskop ile yine havali eyleyiciler
kullanarak hava aracinin yunuslama ve yatis agisini denetlemektedir. Sistemin
basarisi 1914 yilinda Paris’te bir gosteri ugusunda Lawrance Sperry’nin ugus
yaparken acik kokpitte ellerini serbest biraktigi ve hava aracinin ugusuna kararli bir
sekilde devam ettigini gostermesiyle butin dinyaya kanitlanmistir [1][2]. Tarih
boyunca Sperry Company birgok denetim sistemi gelistirmis, havacilik, deniz ve
silah denetimleri Uzerinde basarili olmustur. Yapilan bu basaril uygulamalar mevcut

otopilot sistemlerinin geligsimine de oncultk etmistir.

Birinci Dlinya Savasi sirasinda ucaklarin tasarimlarinda énemli gelismeler kat
edilmis olup ucaklarin ¢gogunlugu kararsiz olmasina ragmen pilotlarin ihtiyacini
kargilayacak dizeye getiriimis ve savasta kullaniimigtir. 1920’li yillarda hava yolu
sirketlerine ait ucgaklarin pilotlar tarafindan ugurulmasi daha kolay olarak
deg@erlendiriimesine ragmen dusuk gorus sartlarinda iken bas agisi tutusunda
zorluklar yasanmistir. Bu problemi asabilmek igin ugus gorevleri pilot ve yardimci
pilot arasinda paylasiimistir. Pilotlardan biri hava aracinin hizini ve irtifasini

denetlerken, digeri bas acisi ve gostergeleri denetleyerek guvenli ve basarili bir



ucusu saglamaya calismistir. Ancak artan basarim ve gorev ihtiyaglari bu sureglerin

otomatik hale getirilmesi zorunlulugunu dogurmustur [1].

Ucus denetim sistemleri ve hava araci kararlihdina dair 1922 ve 1937 yillari
arasinda bircok calisma yapilmistir. Bu dénemde ingiltere’de Royal Aircraft
Establishment (RAE), Almanya’da Askania ve Siemens, ABD’de Sprerrys ve NACA
(National Advisory Committee for Aeronautics) kuramsal calismalarla birlikte

basarili uygulamalar gelistirmis ve ugus testleriyle dogrulamistir [1].

Havacilik endustrisi kuramsal gelismelere kosut bir yapida kendini surekli
yenilemistir. Klasik denetim kuraminin geligsimi, kararlihk ve frekans alaninda
yapilan ¢alismalar ugus denetim sistemlerinde dogrudan uygulanmis olup 1970’li
yillara gelindiginde hava araci kararlihgi ve denetimi Gzerine birgok bilgi edinimi ve
basarill uygulamalari olmustur. Bu yillarda sayisal bilgisayarlarin gelismesiyle
birlikte hava araci tasariminda kullaniimaya baglanmis olup aerodinamik
tasarimlarin eniyilemesi, karmagsik dinamik sistemlerin analizleri, gercek zamanli
benzetim c¢alismalari ile pilot egitimleri ve sayisal ugus denetim sistemleri
tasarimlarinda bilgisayarlar etkin bir sekilde kullanilmaya baglanmistir. Bu yillarin
en onemli Grunu F-16 savas ucagidir. Zamaninin batuan bilgi birikimi ve teknolojisi
kullanilarak Uretilen F-16 savas ucgadi yuksek basarim ve manevra isteklerini
kargilayabilmek adina statik olarak kararsiz (Relaxed Static Stability - RSS)
tasarlanmistir. Ayrica F-16 ilk defa “Fly by Wire” ugus denetim sistemi kullanan
savas ucag! olup sayisal ugus denetim sistemi (Digital Flight Control System)
sayesinde butun ucak elektrik sinyalleri ile kumanda edilmigtir [2]. Havaciliktaki bu
gelisme, kuramsal ve endustriyel yeniliklere bagh olarak glinimuze kadar devam

etmis ve hala devam etmektedir.

1.1 Motivasyon

Gunumuz teknolojik sartlari dahilinde son derece ileri seviyede ve yuksek basarima
sahip hava araglari Uretilebilmektedir. Gelismis Ulkeler, gegmisteki birikimleriyle
birlikte stratejik ve askeri yonden gugli olmak adina teknolojiye kosut olarak
savunma sanayine surekli yatirrm yapmaktadir. YUksek basarimli savas ugaklari bu
yatirnmlarin en baglarinda olup sagladigi avantajlar sebebiyle hava kuvvetlerinin her
zaman ihtiyaci oldugu ucaklardir ve havacilik tarihi boyunca surekli gelismis ve yeni
nesil ugaklar tasarlanmigtir (Sekil 1.1).
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Sekil 1.1 Tarihi gelisime gore savas ugaklari nesilleri

Bu kapsamda Ulkemizde de havacilik anlaminda adimlar atilmaktadir. TUSAS 'ta
tasarimi ve uretimi yapilacak olan Hurjet ve Milli Muharip Ugak projeleri bu adimlara

birer ornektir.

Sekil 1.2 Hurjet kavramsal tasarim modeli

HURJET'in (Jet Egitim ve Yakin Hava Destek Ugagi Gelistirme Projesi), Tirk Hava
Kuvvetleri'nin Tekamul Jet Egitim Ugagi olarak T-38 ugaklarinin yerine hizmete
girmesi, gelecegin savag pilotlarinin HURJET ile yetistirilmesi hedeflenmektedir
(Sekil 1.2). HURJET'in 3000 kg faydali yik kapasitesine sahip Hafif Taarruz Ucagi

modeli, Ulkemizle birlikte dost ve muttefik Ulkelerin Silahli Kuvvetlerinde, Hafif



Taarruz, Yakin Hava Destek, Sinir Glvenligi, Terérle Micadele gibi gorevlerde

kullaniimak Uzere silahlandiriimasi planlanmaktadir [3].

JR——

Sekil 1.3 MMU kavramsal tasarim modeli

Tark Silahli Kuvvetleri ihtiyaglarini karsilamak Gzere baslatilan Milli Muharip Ugak
(MMU) Projesi (Sekil 1.3) ile Tark Hava Kuvvetleri Komutanhigi envanterinde
bulunan ve 2030'lu vyillardan itibaren kademeli olarak devreden cikartilmasi
dugunulen F-16 ucaklarinin yerini alabilecek yurt i¢ci imkan ve kabiliyetler ile
tasarlanan modern ugaklarin Uretilmesi amaglanmaktadir [4]. MMU 5. Nesil bir
savas ucgagl projesidir.

Savunma Sanayi Mustesarligi (SSM) ile 05 Agustos 2016 tarihinde imzalanmis olan
MMU projesi, Ulkemizde su ana kadar baglatiimis en blylk savunma sanayi projesi
olup uzun soluklu ve son derece onemli bir projedir. Bu tez g¢alismasinin birincil
motivasyonu MMU projesine otopilot ve ugus denetim sistemleri kapsaminda katki
saglayabilmektir. Bu amacla, hem birgok kaynagin olmasi hem Uzerine ¢ok fazla
calismanin yapilmasi hem de Ulkemizde Uretilip Turk Silahli Kuvvetlerinde aktif
olarak kullaniyor olmasindan dolay1 F-16 savas ugag! i¢in ugus denetim sistemi ve
otopilot tasarimi, yapilan tez galismasinin konusu olarak segilmigtir.

1.2 F-16 Savas Ucgag
F-16 Savasan Sahin ilk olarak General Dynamics firmasi tarafindan ABD hava

kuvvetleriicin gelistiriimis, tek jet motorlu ve gok amagli stipersonik 4. Nesil bir savas
ucagidir. Tasarimi 1960’ yillarin sonunda baslatilan Dugsuk Agirlikli Savas Ugagi
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(LWF - Light Weight Fighter) projesine dayanmakta olup bu kapsamda General
Dynamics firmasi tarafindan uUretilen ugak, daha sonra 1993 yilinda Uretim haklarini
satin alan Lockheed firmasina geg¢mistir. GUnumuzde Lockheed firmasi Martin

Marietta ile birlestikten sonra Lockheed Martin olarak bilinmektedir [5].

F-16, surukleme kuvvetini azaltmak ve manevra kabiliyetini arttirmak igin
aerodinamik olarak kararsiz uretilen (Relaxed Static Stability - RSS) ilk savas
ugagidir. Pilotun daha keskin manevralar yapmasini saglayan bu tasarim tekniginin
yaninda ug¢agin tamamen kararsizliga gitmesini onlemek ve pilota yardimci olmak
adina “Fly by Wire” teknolojisi ile sayisal ugus denetim sistemi (FBW-FLCS)
tasarlanmis ve kullanilmigtir. Pilotun 16vye ve pedal ile vermis oldugu komutlar
duzelterek oynar ylzeylere ileten bu sistem pilotun istedigi manevrayi hava aracinin
kararhligini bozmadan ve denetim kaybina ugramadan saglamaktadir. Ayrica bu
sistem hava aracinin fiziksel limitleri dahilinde dnlemler alarak pilot istese dahi bu
limitlerin digina c¢ikilmasini énlemektedir. Ayrica it dalagi (dog fight) sirasinda
pilotlara daha iyi bir gorus agisi sunmak adina kanopi su damlasi seklinde Uretilmig,
yuksek G kuvvetiyle yapilan donUgslerde pilota kolaylik saglamasi igin 16vye sag
tarafa alinmis ve pilota etki eden G kuvvetini azaltmak igin pilot koltugu arkaya dogru

egik yapilmistir [5].

ik Gretiminden bu yana gectigimiz 40 yil icerisinde birgok degisim gecirmis olan F16
hala kullanimda olup 4. nesil savas ugaklari igcerisinde en ¢ok Uretilen modeldir.
Yaklasik olarak 25 farkli Ulkeye 4400 adetten fazla Gretilmistir. Cok yonlu taktik ve
avcl ugag! olarak bilinen F-16 hava-hava ve hava-yer savas kabiliyetine sahiptir.
Birgok basarili goreve imza atmig olan hava araci kendini kanitlamis olup ABD Hava
Kuvvetlerinde 2025 yilina kadar serviste kalacagi dugunulmektedir. F-16 ugaklarinin
yerini 4,5. nesil F-22 ve 5. nesil F-35 ucaklarinin almasi dngérilmektedir. Ulkemizde
de uretilmekte ve Turk Hava Kuvvetlerinde kullaniimakta olan F-16 ugaklari hala
gelisen teknolojiyle kendini yenilemektedir. Lockheed Martin ve Hindistan isbirligi ile
glncellenen F16-Blok 70 modeli (Sekil 1.4) bu duruma ¢ok glzel bir érnek olup,
icerisinde barindirdigi 5. Nesil radar, elektronik harp ve silah teknolojileri ile F-16
ucaklarinin kolay kolay vazgecilmeyeceginin gostergesidir [6]. Ayrica Boeing firmasi
tarafindan 2013 yilinda baslatilan QF-16 programi ile bir F-16 ugagdl tamamen
insansiz bir gekilde ugurulmustur. Askeri tatbikat, elektronik harp ve radar

sistemlerinin gercek boyutlu hedeflerle testini yapabilmek amaciyla baslatilan proje



son derece basarili olmus ve gbérevden emekli olacak F-16 ugaklarinin QF-16
modeline gegirilerek kullaniimasi 6ngorulmektedir [7].

Sekil 1.4 Hindistan Lockheed Martin tretimi F-16 Blok 70 modeli

1.3 Literatur Taramasi

Hazirlanan tez galigmasi kapsaminda F-16 savas ugagina pilota destek saglayan
ucus denetim sistemi ve yari otonom ugus saglayan otopilot tasarimi yapilacaktir.
Bunun igin ilk olarak F-16 savas ucaginin matematiksel modelinin elde edilmesi
gerekmektedir. NASA’nin 1979 yilinda yapmis oldugu rizgéar tineli testleri ve elde
ettigi aerodinamik veri tabani [8] hazirlanacak olan modelin temelini
olusturmaktadir. Literatirde hazirlanmis olan birgok model NASA'nin yapmis
oldugu bu calismadaki aerodinamik verileri kullanmaktadir. Stevens ve Lewis’in
yapmis oldugu Matlab tabanli bir F-16 modeli mevcut olup disuk dogrulukta (low
fidelity) aerodinamik verileri kullanmaktadir. Ayrica aerodinamik katsayi
esitliklerinde sadelestirmeler yapilmistir [2]. Bu ¢alismadan yararlanarak University
of Southern California’da Ying Huo’nun hazirlamis oldugu yine Matlab tabanl bir

model mevcuttur [9]. NASA’nin 2003 yilinda Frederico R. Garza ve Eugune A.



Morelli tarafindan hazirlanmis olan ve igerisinde birden fazla dogrusal olmayan ugak
modelinin bulundugu galismasinda da F-16 modeline yer verilmistir [10]. Ayrica
Minesota Universitesi'nde Richard S. Russel dnderliginde bagslatilan bir projede
2003 yilinda Matlab/Simulink ortaminda hazirlanmis ve hem dusik dogrulukta hem
de yuksek dogrulukta (high fidelity) aerodinamik verileri kullanma imkani sunan bir
model vardir [11]. Delft Universitesi'nde yapilan bagka bir calismada da yine diisiik
dogrulukta aerodinamik verileri kullanan F-16 modeli hazirlanmistir [12]. Tez
kapsaminda daha énce hazirlanmis F-16 modelleri incelenerek Matlab/Simulink
ortaminda ylUksek dogrulukta aerodinamik verileri kullanan ve harici butln
sistemlerin de modellendigi dogrusal olmayan butunlesik bir F-16 modeli elde
edilmis ve kullaniimigtir. Calismanin mimkin oldugunca gergekgi olabilmesi adina

dogrusal olmayan butun etkiler modele dahil edilmistir.

F-16 icin otopilot tasarimi Gzerine yapilmis yine birgok akademik ¢alisma mevcuttur.
NASA’nin yapmis oldugu rtzgar tlneli test raporunun son kisminda F-16 ugaginin
orijinal ugus denetim sistemi ve tasarimi hakkinda bilgi de vermektedir [8]. Raporda
belirtildigi Uzere F-16 ucagi cesitli korumalar ve kazang¢ ayarlamalarina bagh Pl
(Proportional Integral) denetleyici yontemi kullanmaktadir. Bei Lu tarafindan 2004
yilinda hazirlanan doktora tezinde F-16 ugagina LPV (Linear Parameter Varying)
denetleyici yontemi kullanilarak otopilot sistemi tasarlanmigtir. Tezin genel amaci
LPV yontemi kullanarak F-16 ucaginin yuksek hucum acilarinda ugabilmesini ve
keskin manevralar yapabilmesini saglamaktir [13]. Albert Farre Gabernet tarafindan
2007 yilinda hazirlanan yuksek lisans tezinde ise LMI (Linear Matrix Inequalities)
yontemi ile eyleyicilerde bulunan fiziksel limitlerin hava araci GUzerinde yaratabilecegi
salinim ve kararsizliklar Uzerine ve problemi ¢dézmek adina calisilmistir [14].
Ozellikle yliksek hiicum acisi rejimlerinde ucus denetim sistemi, eyleyicilerin
doyuma ulagmasini saglamakta ve bu durum ugusg givenligini tehlikeye atmaktadir.
Orta Dogu Teknik Universitesi’nde, 2008 yilinda Muhammet Sert tarafindan yapilan
yuksek lisans tez galismasinda F-16 ugaginin fizelerden kagmasi igin bir algoritma
gelistiriimis, bu kapsamda F-16 ugagina LQR ve PID denetleyici yontemleri ile
otopilot tasarimi yapilmigtir [15]. istanbul Teknik Universitesi’nde ise 2010 yilinda
Nazim Kemal Ure tarafindan hazirlanan yiiksek lisans tezinde, insansiz Savas
Ucgaklari i¢in ani manevra planlamasi yapabilecek algoritma ve denetim sistemleri

uzerine calisma yapilmigtir [16]. Bu kapsamda F-16 savas ugagina Kayan Kipli



Denetim (Sliding Mode Control) yontemi ile otopilot tasarimi yapilmis ve basariyla
benzetim c¢alismalari tamamlanmigtir.  Norwegian University of Science and
Technolgy’de 2012 yilinda yapilan ylUksek lisans tezinde ise F-16 ugag icin “L1
Adaptive Control” yontemi ile i¢ dongllere denetleyici tasarimi ve benzetim
calismasi yapilmistir [17]. Ayrica 2012 yilinda yine ayni okulda F-16 i¢in “Nonlinear
Model Predictive Control” (NMPC) yontemi ile hata toleransli otopilot tasarimi ve

benzetim calismasi yapilmigtir [18].

Literature bakildiginda gesitli denetleyici yontemleri kullanilarak F-16 igin otopilot
tasarimlari yapildigi gérulmektedir. Bu tez calismasinda otopilot tasarimi igin Surekli
Zaman Ongorilii Genellestiriimis Denetim (SUGONDE) yontemi kullaniimistir.
Ongérili denetim yontemleri 70’li yillarin sonlarindan itibaren baslamis ve
glinumuze kadar devam etmis bir arastirma konusudur [19]-[36]. Bir model Gizerine
yontemin kurgusu vyapildigi igin genellikle Model Ongérili Denetim (Model
Predictive Control - MPC) olarak adlandirilirlar. Bu yontemlerin en 6nemli 6zellikleri
parametre ayarlamalarinin kolay yapilmasi, gurbuz olmalari ve kolay anlasilir
olmalaridir [32]. Ongérill denetim yodntemleri ilk olarak kesikli zamanda
gelistirilmistir. Ongoérili denetim yontemlerinden biri olan Genellestirilmis Ongéruli
Denetim [27] (GONDE) ydnteminin siirekli zaman karsiligi sayilabilecek Surekli
Zaman Ongorili Denetim ydntemi [24] denetlenen sistemin gelecekteki cikiglarini
Ongoérmeye dayanan bir denetim yontemidir [33]. Sirekli zaman sistem modeli
Uzerinden tiretilen SUGONDE yonteminin kesikli zamanda tiiretilen 6ngorilii
denetim yontemlerine kargi bazi Ustunltklerinin oldugunu gosteren calismalar
mevcuttur [32]. Pratik karsilastirmali ¢calismalarda da bu sonuca ulasiimistir [34].
Cok degiskenli sistemlere de genisletiimis olan SUGONDE yéntemi [35] ayrica
kisittamalarin dikkate alindigi Kisitlamali SUGONDE [36] olarak da genisletilmistir.
Bu tez calismasinda tek girigli tek ¢ikigh surekli zaman modeli Uzerine kurgulanan
SUGONDE yéntemi kullaniimigtir. Ayrica literatiire bakildiginda SUGONDE

yontemi ile bir havacilik uygulamasinin yapiimadigi gorulmektedir.

Denetleyici tasarimi yapilirken Askeri Standartlar (Military Standarts) temel tasarim
Olcutl olarak alinmistir. Havacilik tarihi boyunca edinilen bilgi birikimini bir 6lgut
haline getiren bu dokimanlar (MIL-F 8785C, MIL-DTL 9490E, MIL-STD-1797A,
RTO-TR-029, GARTEUR) ugus denetim sistemi tasarlanirken gtivenli ve kararli
ugusu saglayan sinir ve basarim degerlerini barindirmaktadir [37]-[41]. Ayrica



insanl ucaklarda ugus kalitesi (flying quality) ve kullanim kalitesi (handling quality)
analizleri son derecede biylk bir 6nem teskil etmektedir. Ozellikle savas
ucaklarinda pilotlarin ani ve keskin manevralar yapabilmesi i¢in ¢esitli ugus denetim
sistemleri mevcut olup pilotlarin guvenli ugusa devam edebilmesi adina birgok
calisma yapilmistir. George Cooper ve Robert Harper'in hazirlamis oldugu ve ugus
testlerine dayanan “Cooper-Harper Rating” sistemi ile hava araglarinin kullanim
kalitesi seviyeleri belirlenmis ve belli kuramsal altyapilara dayandiriimistir [42].
Ayrica gercek bir ugaga otopilot ve ugus denetim sistemi tasarimi yapildiktan sonra
hava aracinin ugus sertifikasi alabilmesi igin butin dinyada benimsenmis bu
OlcUtleri sagliyor olmasi beklenmektedir. Bu sebeple, yapilan ¢alismanin mumkuin
oldugunca gercekci olmasini saglayabilmek adina denetleyicilerin tasarimi ilgili

standartlara uygun olarak yapilmis ve ilgili analizler ile degerlendirilmigtir.

1.4 Tezin Kapsami

Bu tez calismasinda F-16 savas ucgagina Sirekli Zaman Ongérili Denetim
(SUGONDE) ydntemi ile ugus denetim sistemi tasarlanmistir. Tasarim sirasinda
askeri standartlar ve ugus kalitesi ile kullanim kalitesi dlgutleri gbz 6nune alinarak
¢alismanin mumkun oldugunca gergege yakin olmasi saglanmigtir. Tez ¢alismasi

alti bolumden olugmaktadir.

Birinci bolim giris bolimua olup 6ncelikle havacilik ve otopilot sistemlerinin tarihi
gelisiminden bahsedilmis sonrasinda ise tez galismasinin motivasyonu ve F-16
otopilot tasarimi igin literatur taramasi verilmistir. Ayrica F-16 ugaklari hakkinda

genel bir bilgilendirme yapiimigtir.

ikinci bélimde F-16 ucadinin matematiksel modellemesi yapilmistir. ilk olarak
dogrusal olmayan model elde edilmis ve ilgili denklemler vektorel bicimde
turetilmistir. Daha sonra hava aracinin statik denge kosulunda kuguk degisimler
kurami kullanarak dogrusal modeli elde edilmistir. Dogrusal modeller boylamsal ve
yanal-dikey olacak sekilde iki ayrik modele indirgenmis ve hava aracina ait kipler
belirtilmigtir.

Uclincii bélimde ise F-16 ugagina tasarlanacak otopilot ve ugus denetim sistemi
tasarimi Gizerinde durulmustur. Oncelikle hava araclarinda kullanilan sistemlerden
bahsedilmis daha sonrada tasarimda kullanilacak olan olgutlerden bahsedilmistir.

Denetleyici tasariminda kilavuz olarak alinan askeri tasarim standartlari (Military



Standards) ile ugus kalitesi (flying quality) ve kullanim kalitesi (handling quality)
Olcutleri agikca belirtilmistir.

Dérdiinci bolimde ilk olarak denetleyici tasariminda kullanilacak olan SUGONDE
yontemi tanitiimig daha sonra ise askeri standartlar kapsaminda belirlenmis
kararhlik ve gurbuzlik Olgutleri ile ugus kalitesi ve kullanim kalitesi olgutleri
kilavuzlugunda denetleyici tasarimi yapilmistir. Bu bolimde hem ugusta pilota
yardimci olacak kararllik ve denetim arttirici destek sistemleri hem de yari otonom
ucusu saglayacak otopilot sistemleri tasarimi yapilmigtir. Denetleyici tasarimlari
dogrusal model Uzerinden yapilmigtir. Pilota destek olacak ugus denetim sistemleri
kapsaminda, pCAS, qCAS ve kayis agisi tutus otopilotu (beta-hold) tasarlanmigtir.
Yari otonom ugus denetim sistemi kapsaminda ise hiz tutus (speed hold), irtifa tutus

(altitude hold), bas acisi tutus (heading hold) otopilotlari tasarlanmistir.

Besinci bolumde ise tasarlanan ucus denetim sistemlerinin Matlab-Simulink
ortaminda dogrusal olmayan model Uzerinden benzetim calismasi ile basarim
analizi yapilmistir. Tasarlanan denetleyici ve sistem basarimlari hem yanal-dikey

hem de boylamsal eksende ayrintili olarak incelenmistir.

Altinci Bolim son bolim olup yapilan galismanin degerlendiriimesinin yapildigi ve
Ozetlendigi bolimdur. Ayrica bu calisma ile birlikte gelecekte yapilabilecek

calismalardan da bahsedilmigtir.
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2. F-16 UGAGININ MATEMATIKSEL MODELI

Hava araglarina ugus denetim sistemleri tasarlayabilmek igin matematiksel
modellerinin  bilinmesi  gerekmektedir. Modelin  dogrulugu tasarlanacak
denetleyicinin basarimina dogrudan etki etmektedir. Bu sebeple 2. Bélim’de F-16
savas ucaginin matematiksel modellemesi yapilacaktir. Oncelikle dogrusal olmayan
hareket denklemleri turetilecek, daha sonra ise bu denklemler Uzerinden hava
aracinin istenilen denge kosullarinda dogrusal modeli elde edilecektir. Elde edilen
her iki modelin dogrulugu ve benzer sonuglar verdiginin saglamasi yapildiktan sonra
dogrusal model durum uzay forumunda yazilarak boylamasina ve yanal-dikey
olmak Uuzere iki ayrik (decoupled) modele ayristirilacaktir. Hava araci igin
tasarlanacak ucgus denetim sistemleri bu bdlimde elde edilen ayrik modelleri

kullanacaktir. Hazirlanan modeller Matlab/Simulink ortaminda gercgeklestirilecektir.

2.1 Platform Ozellikleri

F-16 savas ugagi yuksek basarima sahip bir hava aracidir ve bu istenilen basarima
sahip olabilmesi igin aerodinamik etkiler géz dnlinde bulundurularak kesik delta
kanat (cropped delta wing) seklinde ve kanat hicum kenari ok acgisi 40° (leading
edge sweep angle) olacak sekilde tasarlanmigtir (Sekil 2.1). Hava aracina ait ilgili

fiziksel ve geometrik parametreler Tablo 2.1'de verilmistir.

Sekil 2.1 F-16 ugaginin 3 agidan gorinimu

11



Tablo 2.1 Hava araci fiziksel ve geometrik parametre listesi ve deg@erleri

Parametre Sembol | Deger
Hava aract agirligi (kg) m 9295.44
Referans kanat agikligt (m) b 9.144
Referans kanat alant (m?) S 27.87
Ortalama aerodinamik veter (m) c 3.45
Yatma momenti ataleti (kg.m?) L 12874.8
Yunuslama momenti ataleti (kg. m?) 1 75673.6
Sapma momenti ataleti (kg.m?) I, 85552.1
Carpvm momenti ateleti (kg.m?) I, 1331.4
Carpvm momenti ateleti (kg.m?) Iyy 0.0
Carpvm momenti ateleti (kg.m?) Iy, 0.0
Kitle merkezi yeri (m) Xcg 0.3¢
Referans kiitle merkezi yeri (m) Xcg, 0.35¢
Motor donel momenti (kg.m?/s) heng 216.9

Yuksek manevra kabiliyeti igin statik olarak kararsiz tasarlanan F-16 ucaginin
kanatlarinda hicum kenari kanatgigi (leading edge flap) ve firar kenari kanatgigi
(trailing edge flap) mevcuttur. Hicum kenari kanatg¢igi hava aracinin yuksek hiicum
acgllarinda ugmasini saglamak adina kanadin kamburlugunu ve aerodinamik
yapisini degistirmektedir. Firar kenari kanatciklari ise hava aracinin yatig hareketi
yapmasini saglamaktadir. Yatay kuyruk iki ayri par¢gadan olusmakta olup tamamen
hakaret edebilmektedir. Dikey kuyrugun firar kenarinda ise istikamet dimeni
(rudder) mevcuttur. Yatay kuyruk hareketiyle yunuslama momenti, istikamet dimeni
hareketi ile ise sapma momenti elde edilmektedir. ilgili oynar yiizeyler Sekil 2.2°de
verilmistir. F-16 modellemesi yapilirken oynar yuzeyler yaptiklari etki sebebiyle
aerodinamik veri tabaninda irtifa dUmeni (elevator), kanatcik (aileron), istikamet

dUmeni (rudder), hicum kenari kanatcigi (leading edge flap) olarak adlandiriimistir.
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Sekil 2.2 F-16 ugagdinda bulunan oynar ylizeyler

2.2 Referans Eksen Takimlari

Hava araglar U¢ eksende Oteleme hareketi yapabilen ve uU¢ eksende donme
hareketi yapabilen alti serbestlik derecesine (6DOF) sahip kati bir cisim olarak
modellenmektedir. Bu kapsamda ugus dinamigi on iki adet denklem ile ifade
edilmekte olup bu denklemlerin uygun bir koordinat sisteminde yazilmasi
gerekmektedir. Havacilikta kullanilan bir¢ok koordinat sistemi mevcut olup bu
calismada dort farklh referans koordinat sistemi tanimlanmistir. Bunlar; Gdévde
Eksen Takimi (Body Frame: BF), Yer Eksen Takimi (Earth Frame: EF), Kararlilik
Eksen  Takimi  (Stability Frame:SF) ve  Ruzgar Eksen  Takimidir
(Wind Frame: WF). Denklemler turetilirken referans koordinat sistemleri arasinda

gecis saglayan donusum formdilleri de gerekmektedir.

2.2.1 Yer Eksen Takimi

Yer Eksen Takimi (EF : [ Xg, Yg, Zg]) dinya ylzeyine yerlestirilmis olup X ekseni
kuzeyi (North: N), Yz ekseni doguyu (East: E) ve Zg ekseni ise dinyanin merkezini
(Down: D) isaret etmektedir. Dinya yuzeyinin duz oldugu ve yer eksen takiminin
sabit olup donmedigi (nonrotating) varsayimi ile bu eksen takimi referans ataletsel
eksen takimi (Reference Inertial Frame) olarak kabul edilmektedir ve cogu zaman
NED eksen takimi adi kullaniimaktadir (Sekil 2.3). Hava aracinin hareket
denklemleri yazilirken Newton yasalarindan yararlaniimakta ve referans olarak yer

eksen takimi kullaniimaktadir.
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Sekil 2.3 Yer eksen takimi

2.2.2 Govde Eksen Takimi

Govde Eksen Takimi (BF:[Xp, Y, Zg]) orijini hava aracinin agirlik merkezine
sabitlenmis olup hava araci ile birlikte hareket etmekte ve dénmektedir. X5 ekseni
hava aracinin burnunu, Yz ekseni hava aracinin sag kanatini, Zz ekseni ise

govdeye dik bir sekilde duz ugusta asagiyi isaret etmektedir

Sekil 2.4 Govde eksen takimi

Hava aracina ait goévde ekseninde tanimlanmis dogrusal hiz (u,v,w), acisal hiz
(p,q,7), kuvvet (Fx,,Fy,, Fz,) ve momentler (L,M,N) ve yonleri Sekil 2.5te

gosterilmisgtir.
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Sekil 2.5 Govde eksen takimi tzerinde tanimlanmig hiz, kuvvet ve momentler

2.2.3 Kararlihk Eksen Takimi

Govde Eksen Takiminda (BF), Yz ekseni etrafinda negatif hicum acisi kadar (a)
donus yapildiginda elde edilen yeni eksen takimina Kararlik Eksen Takimi
(SF: [Xs, Ys, Zs]) adi verilir. Eger ucus bakisimh ve kayis agisi (B) sifir ise hava
aracina etkiyen net tasima (Lift:L), surukleme (Drag:D) ve yanal kuvvetler
(Side Force:) kararllik eksen takiminda yazilmaktadir. Ayrica ugus yolu agisi (y :
flight path angle) hava aracinin kararlik eksen takimi ile yer eksen takimi
arasindaki agiya denir ve hava aracinin dikey yonde hareketiyle dogru orantilidir.
Pozitif y hava aracinin tirmanis yaptigi anlamina, negatif y ise hava aracinin algalig
yaptigi anlamina gelir. Hicum agisi, ugus yolu acgisi ve yunuslama agisi arasindaki

iliski Sekil 2.6'da gosterilmekte olup Es. 2.1 ile verilmistir.

Hava araci Tirmanig ani

o ANy
govde S
ekseni
\\  (alpha),
ugus yolu . } hiicum acisi ‘
/& tasima
— ¥/ 4 4
rizgar ~ [/ 3 [ /AN
A A “ \ Ny X ’,“‘,,"(
suni ufuk ¢ '
{ (gamma),
ucus yolu acisi
‘ agirhik
H (theta), Y
[ Y= -0 ] yunuslama acist

Sekil 2.6 Kararlilik eksen takimi

y=0—-«a (2.1)
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2.2.4 Ruzgar Eksen Takimi

Kararlilik eksen takiminda, Zs ekseni etrafinda kayis acisi kadar (B) doénus
yapildiginda elde edilen yeni eksen takimina Ruzgar Eksen Takimi
(WF: [Xw, Yw, Zy ]) adi verilir. Hava araci simetrik olmayan bir denge ugusu
kosulunda ise (8 # 0°) kullanilan eksen takimidir. Ruzgéar eksen takiminda X,
ekseni hava aracina etkiyen net rizgar ile daima ayni yondedir. Ayrica hava aracina
etkiyen net tasima (Lift: L), surukleme (Drag: D) ve yanal kuvvetler (Side Force:)

ruzgar eksen takiminda yazilmaktadir.

F

y- ekseni P x-ekseni
|Gévde) Riizgar Y5 (Govde)
-
v IE * x-ekseni
z-ekseni - {Kararhlik)
(Gavde) x-ekseni
[Ruzgar)

Sekil 2.7 Hava araci Uzerinde bulunan eksen takimlari

Eger simetrik bir ugus olursa (B = 0°) ruzgar eksen takimi ile kararlihk eksen takimi

ust uste cakigir ve ayni yonelime sahip olurlar.

2.2.5 Eksen Takimlari Arasi Donustumler

Tanimlanmis olan eksen takimlarinin  yonelimleri arasinda donusim
uygulanabilmektedir. Dontsim matrisleri dikgen (orthogonal) matrisler olup,
matrisin tersi devrigine (transpose) esittir. Bu ozellik eksenler arasi gecislerde
kolaylik saglamaktadir. Birden fazla eksen donlisumui uygulanacaksa sirasiyla

donusum matrislerin ¢arpilmasi ve sonu¢ matrisinin kullaniimasi yeterlidir.

Hava aracinin yere gore yonelimini belirtmek igin donusumlerde kullanilan agilara
Euler agilari denir. Uygulama alanina bagli olarak eksen takimlari arasinda
doénusum saglayan cgesitli ddnusim siralamalari mevcut olup havacilikta kullanilan
donusum sirasi 321 olarak adlandiriimaktadir. Govde eksen takiminda X ekseni

etrafinda yapilan dénusin yer eksen takimina goére yaptidi agiya yatis agisi
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(roll: ¢), Yz ekseni etrafinda yapmis oldugu acgiya yunuslama acisi (pitch: 8) ve Zp
ekseni etrafinda yapmis oldugu agiya sapma agisi (yaw:y) adi verilir. Bu
kapsamda Euler acilari ile 321 donusum sirasi kullanilarak yer eksen takimindan
gOvde eksen takimina gegcis yapilabilir. Toplam donisum matrisini elde etmek igin

siraslyla asagidaki donugsumler uygulanmaldir:

e Ik olarak Z ekseni etrafinda 1 agisi kadar doniisim uygulanir. llgili

donusum matrisi Es. 2.2 ile verilmistir.

Ty = |sin@) cos@®) 0

0 0 1

cos(yp) —sin(yp) O
] (2.2)

e Ikinci olarak Y; ekseni etrafinda 6 agisi kadar dontisim uygulanir (Es. 2.3).

cos(6) 0 sin(0)
0 1 0 ]
—sin(8) 0 cos(0)

Tg =

(2.3)

e Son olarak X ekseni etrafinda ¢ acisi kadar donusum uygulanir (Es. 2.4).

1 0 0
0 cos(¢) —sin(qb)]
0 sin(¢p) cos(¢)

Ty = 2.4)

Elde edilen donusum matrisleri Es. 2.5’te verildigi gibi sirasiyla ¢arpildiginda govde
eksen takimindan yer eksen takimina gegis icin kullanilacak toplam doéntsim

matrisi Ty /5 elde edilir.

TE/B = TII) Tg. T¢ (2.5)
cOcy spsOcy — cpsyp  cpsOcy + spsy
Tg/p = [c@sw spsOsyY + cpsyp  cpsOsyp — sOcy (2.6)
—s6 s¢pch cpcho
Xg cOcyp spsOcy — chpsyp  cpsOcy + spsy [Xp
Y| = [C@Sl,l) spsOsyY + cpsyp  cpsOsyp —sOcy || Yp (2.7)
Zg —s0 s¢pco cpcl Zg

Yer ekseninden govde eksenine gegis icin ise yapilan islemlerin tam tersi sirasinda

ve ters igaretle tekrar edilmesi gerekir. Bu islem Tg,p matrisinin tersini almakla

aynidir. Daha o6nce belirtildigi gibi donusim matrisleri dikgen olduklari igin
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Ty /g matrisinin devrigini almak yeterlidir. Dondgim matrisinde kolaylik olmasi adina

sinUs iglemi igin s(.) , cosinUs islemi igin c(.) ifadeleri kullaniimistir.

TB/E = TTE/B (2.8)
To/e =Tp-Tg- Ty (2.9)
cOcy cOsy —s6
Tg/p = [sqbsﬁcz/) —cpsyY  spsOsy + cpsyp  s¢pch (2.10)
cpsOcy + s¢psyp  cpsOsyp —sf  cpch
Xp cOcy cOsy —sO1[Xg
Y| = |s¢psOcy — copsyp  s¢psOsy + cpsyp  spch || Vg (2.11)
Zp chpsOcy +spsy  cpsOsyp —sO  cpchl LZg

Havacilik uygulamalarinda kullanilan 321 donusum siralamasinda 6 = +90° olmasi
durumunda tekillik (singularity) olusmaktadir ve bu durum kinematik denklemleri
etkilemektedir. Bu tez galismasinda hava aracinin ylksek yunuslama agisinda

olmadigi kosullar incelenmis ve tekillik durumu olugsmamisgtir.

Govde ekseni ile kararlilik ekseni arasi donusim ise Y ekseni etrafinda negatif

hiacum agisi (a) kadar dondurulmesi ile bulunur.

cos(d) 0 sin(a)

—sin(a) 0 cos(a)
X cos(e) 0 sin(a)][Xs
Ys =[ 0 1 0 Yp (2.14)
A —sin(a) 0 cos(a)llZp

Kararlik ekseni ile rizgar ekseni arasi donusum, Zg ekseni etrafinda kayis acgisi (5)

kadar dondurilmesi ile bulunur.

cos(f) sin(B) O
Tyw;s = Tg = [—sin(ﬁ) cos(B) 0] (2.16)

0 0 1
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Xw cos(B) sin(B) O0][Xs
Yw | = [—sin(ﬁ) cos(B) 0||Ys (2.17)
Zy 0 0 11 1LZs

Govde eksen takimindan dogrudan rizgar eksen takimina gecis yapmak igin iki
adet donusum uygulanmalidir. Donusum matrislerinin sirasiyla garpilmasiyla elde

edilen matris belirtilen iglem icin kullanilabilir.

TW/B = TW/S TS/B (2.20)
Xw cos(a)cos(f) sin(B) sin(a)cos(B) |[Xp
Y | = |—cos(a)sin(f) cos(f) —sin(a)sin(f)||Ys (2.21)
Zy —sin(a) 0 cos(a) Zg

2.3 Aerodinamik Veri Tabani

Aerodinamik model, hava aracina etkiyen aerodinamik kuvvet ve momentlerin
hesaplanmasi igin gereken katsayilarin dediskenlere bagli fonksiyonlar seklinde
yazilmaslyla olusan veri tabanidir. Aerodinamik kuvvet ve momentler Es. 2.22 —
2.27’de verildigi gibi hesaplanmakta olup esitliklerde gorulecegi Uzere toplam
aerodinamik katsayilari  ( Cx.,Cy,, Cz., Cpp Cyyp Gy ) birden  fazla  degiskenin
fonksiyonudur ve genel olarak asagidaki gibi yazilabilir. Aerodinamik model
icerisinde kullanilan total aerodinamik kuvvet ve moment katsayilarinin esitlikleri

degiskenlere bagh olarak EK B’de verilmigtir.

Fx, = E[SCXT(Vt, ab,0,q1, 63,6lef) (2.22)
Fy, = qSCYT(Vt' a,B,p0,q,1, 64,6y, 5lef) (2.23)
Fz, = GSCz.(Ve,@, B, 0, q, T, 8e, S1ey) (2.24)
L= qSbCp (Ve,a,B,p,q,7, 8¢, 84,6y, Sier) (2.25)
M = JSC_CMT(Vt,a,,B,p,q,r,(Se,Swf) (2.26)
N = quCNT(Vt, a,B,0,q,71, 0 84, 6, 5zef) (2.27)
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Yukaridaki esitliklerde bulunan S,¢ ve b Tablo 2.1’de verilmis olup g ise dinamik
basinci ifade etmektedir. &, &4, 8,, 8, ise hava aracina ait oynar ylzeyleri ifade
etmekte olup sirasiyla, irtifa dimeni, kanatgik, istikamet dumeni ve firar kenari

kanatc¢igi olarak adlandiriimaktadir.

Hava aracinin karakteristigini betimleyen aerodinamik model son derecede 6nemli
olup ruzgar tuneli testleri sonucunda ya da hesaplamali akiskanlar dinamigi yontemi
(Computational Fluid Dynamics: CFD) ile elde edilen binlerce grafik verisinin tablolar
halinde yazilmasindan olugsmaktadir. Elde edilen tablolarin dogrulugu hava araci
modeline dogrudan etki etmektedir. Tablo 2.2°de 6rnek olarak NASA raporundan
alinan F-16 ucgagi igin irtifa dUmeni konumu 10° iken hicum agisi ve kayis agisina
bagl olarak hazirlanmig olan C,(a, 8,5, = 10) katsayisinin aerodinamik veri tabani

verilmistir [8].

Tablo 2.2 Aerodinamik tablo érnegi

f a A& O
C}{llaxl\-r:vh - ]_U )

BETa =30 n =25.0 =20.0 =15.0 10,0 = B0 - Ayh - 4al = 2.0
’ Gan + 2.0 + 4.0 + 6.0 + 8,0 «10,0 +15.0 #2040 +25.0 +30.0
ALPHA . . N .
=20.0 =2 10230 = 10120 = ARAND = 104TH  «,10358 «,09910 =,09%90 =,09100 =,08840
=.NBB4&H  =.08070 =,08080 =,09130 =.09180 =.09430 =.09550 =,09880 =.09200 =,09310
=15.0 = 10380 = 10ETA =, 10570 =.}0300 «.099R0 «,096B0 =,00020 «.00590 =,10060
. = 10100 = 10ATA =, 10090 = 10040 =,10000 =,10060 =,103R0 =,10680 =,10750 =,l0460-
=10.0 =. 098730 = 10110 =,10130 =.10160 =,10060 =,10130 =,10170 =,10280 =.10390
=2 1MG20 = 10400 =,10P80 =,10220 =.10080 =, 10140 =,10P40 = 10210 =,10190 =,09T710
- 5.0 =, 06640 =, 07150 =,07550 =,N7800 =,0R8450 =,08730 -,0RRSD =,0R960 =~,0R9B0
=«08020 =,0R940 =,0R840 = NAARD <. 0AS51N =,08210 =,075A0 =,07310 =,06910 =, 08400
Datt = 04720 =, 04980 =.05710 =,n5330 «,05670 =,05780 =,05R&40 =,05950 =,06020
=LNA0RN =, 08000 =,05920 =,n5840 =~ 05R6N =,05500 =,05160 =,05040 =,04810 =,04550
+ 5.0 =2 D1EA0  =40134%0 =, 01P40 =.01300 =, 01700 =, 01780 =, 01R%0 =,01890 «,02050
= 02000 = 03060 =,01050 =,01R4N =,.01690 =,01610 =,01710 =,01150 =,01340 =,01550
e10.0 01870 «024P0  L0PR)0 «HA130 09260 ,03310 ,03%20  ,03270 .03200
«03130 03130 «03P30 +N3290 «03280 03260 «031730 +02810 02420 201820
+15.A «0537H 06020 FRLEL T W NTIRD 07850 +0B0BD MELELT] +08360 +083580
«NR2RD «0B330 «NRAGQ PLLELE «0RLDA OT7R50 «07340 «06890 06020 8370 -
«30.N «0RT1D « 09240 09070 «HB98D 09750 08860 09090 « 09980 +09T740
L08710 SOSR10 «08870 «NES2D + 09590 L 09470 «08T00 08790 «0A%60 08430
#P5.N 208140 «10160 100R0 MUY +10070 10270 10270 « 09950 09710
054530 0SAOD +DIASD « N8990 L9840 LB9R10 09700 05820 09500 «0RS00
«30.N L050680 07140 «0TR00 «OBS0N LN8530 10720 «11080 «11130 11160 .
211040 +10930 10840 10770 10680 10460  L09A0  L0B430  L0BOTO- ,06020
+35.0 «N&810 «05R00 07050 # 07830 «09290 09870 «112R0 « 115950 12070
12010 +11980 12100 « 11880 11680 «10810 20980 +0B5TD «07120 «06330
*40,0 06640  L0T410  L06940  LNTRSD  ,09260  ,09510 L10840  L10910  .11270
S1VETH «11380 11000 10390 10310 » 05880 «0RETO « 07560 «0R030 +0T260
*45.0 «NA&AKD «OB110 «NB420 NA&RQD «0933n + 09380 «09220 «09460 09920
. -N9%40 UL «097R0 NBR4D « 08720 208940 «0ANAQ «08030 «0TT20 0ROTO .
*50.0 09080 «09R50 10110 « 19990 «10630 10610 «101RD « 09960 10210
10710 10710 « 1 0h40 10700 «10360 «10320 «O09ARD 09800 09540 +0ATTD
«55, 1 «0R&20 MELLD] «07900 «NRAZD 10250 10100 L0990 09800 09910
10300 +09720 08970 09140 09690 10150 «08T20 07800 085%0 «08320
#RO, 0 «07490 +08230 « 08490 07950 «08310 08410 «08960 +03080 «09150
2N9140 09080 «0B930 08980 L088%0 +0B&BD 08310 08860 »08600 07860
*T0.0 05040 +0500n 05040 06670 +08130 «08110 09720 «09500 10780
119040 «11000 10010 09670 09580 «09310 +05RE0D 06220 JOB180 «0A220
LU F 04210 03800 MELL « 03870 «0a2on 04170 +D4240 08780 04730
05190 +04R&D «Q4hS50 «N4A0 S04TRPO 04500 04270 « 03850 +04100 «04510
+90.0 » 04330 040640 «03850 JNERTD L0450 « 04520 +04080 048410 -05000
05040 « 04950 « 04630 04570 05100 04820 «D45A0 203820 »03910 04200

Bu tez cgalismasi kapsaminda kullanilan aerodinamik veri tabani, 1/6 oraninda
kGgultidlmas F-16 modelinin NASA’'nin Ames and Langley Research Centers adli
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ruzgar tuneli tesislerinde yapilmis olan dusuk hizli (0 < M < 0.6) statik ve dinamik
ruzgar tuneli test sonuglarindan elde edilmistir. Statik aerodinamik veri sonuglari
hicum agisi (@) ve kayis agisinin (B) bir fonksiyonu olacak sekilde tablolar halinde
verilmigtir. Tablolarin limit degerleri —20° < a <90° ve —30° < f < 30° olacak
sekilde yuksek dogrulukta (High Fidelity) veri tabani hazirlanmistir. Dinamik
aerodinamik veriler ise B =0° i¢cin —20° < a <90° araliginda tablo haline
getirilmistir. Aerodinamik moment katsayilari agirlik merkezi 0.35¢ olacak sekilde

hazirlanmis olup, denklenmelerde istenilen referans noktaya ayarlanabilmektedir.

NASA Technical Paper-1538 [8] ile verilmis olan bu tablolar bilgisayar ortamina
aktarilarak kullaniimigtir. Benzetim c¢alismasinda tablolar igerisinden ara deger
hesaplamasi (interpolation) yapilarak anlik aerodinamik katsayilar ve ilgili kuvvet ve
momentler hesaplanmaktadir. Literatirde Lewis Stevens’'in [2] Matlab ortaminda
hazirlamis oldugu bir F-16 modeli olup dusuk dogrulukta (low fidelity) aerodinamik
veri kullanmaktadir. Bu tez ¢alismasinin mumkun oldugunca gercege yakin sonug
verebilmesi adina hazirlanan modelde yuksek dogrulukta aerodinamik veri tabani

kullanilmigtir. Hazirlanan model Sekil 2.8’de gosteriimektedir.

CX_T
[Vt Durum Degiskenleri cY_T
alpha  Durum Degiskenleri cY T
beta
p
q czT——»3)
rl czT
CL.T
[d @—> Qynar Y (zey Konumlan om_T 4@
65 Oynar Yiizey Konumlan CM_T
66
"
6Ief 1 CN T 4@
CN_T

Aerodinamik Model

Sekil 2.8 Aerodinamik model

2.4 Motor Modeli
F-16 ugagi General Electric F110-GE-100 ya da Pratt & Whitney F100-PW-220 tipli

“afterburnerll turbofan” jet motoruna sahiptir. Motorun itki giict mach sayisina (M)
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ve irtifaya (h) bagl olarak 0 <M < 1ve 0 < h < 15240 m araliginda Tablo 2.3'de

verildigi gibi Gg farkli itki glich seviyesinden olugsmaktadir. Itki kuvveti hesaplanirken

bu tablodan ara deger hesabi yapilarak elde edilen veriler kullaniimaktadir.

Tablo 2.3 Motorun irtifaya ve mach sayisina bagli itki kuvveti degerler

Mach irtifaya bagh {m) itki degerleri - (N)
o] 3048] 6096] 9144] 12192] 15240
Tidie
0.2 2824|  1890]  3069|  4492| 5916 7562
04 267 111|  1535| 3358] 5026 6783
06 4537]  3158]  1334[  1557]  4048[ 6049
0.8 12010] 8451 5782[ 1099 2669 4893
1.0 -16013|  -6227| -2647] -1521]  -890] 3114
Tmi’i
0.2 56401 40699] 28080 17970] 10987] 6227
0.4 56089 41420] 29401 10082 11565 6939
06 56223 43764| 31536 20728] 12632 73834
0.8 55111| 45263 34472] 23663 14456 8585
1.0 51953 43804| 35086| 27133 16902] 10275
Tma,x
0.2 95276] 69834] 49920] 22573] 19727] 11565
04 100970] 74993 54488| 36269 22240 12610
0.6 107820] 84112 61204| 41300] 25354| 14300
0.8 115950] 93742 71057| 49440] 30513 17570
1.0 128485] 103723 81398] 50977| 38440] 22464

Sistemdeki gaz kolu komutu 0 < §; < 1 araliginda belirlenmistir ve ylzdesel motor

gucu komutuna (P.) [0,100] Es. 2.28’de verildigi gibi donustlriaimektedir.

P60 = |

64.94 5,

eger 6; < 0.77}
217.38 6; eger 6, > 0.77

(2.28)

Motor gu¢ dinamigi birinci derecen bir sistem olarak modellenmig olup sistemin

zaman gecikme sabiti (z.,4) degisimi Es. 2.29 ve 2.30 ile verilmigtir.

P’

B, =

1 *
(Pc _Pa)

eng

P, eger P.>=50 ve
60 eger P. =50 ve
40 eger P. <50 ve
P. eger P.<50 ve
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P, > 50
P, <50
P, =50
P, <50

(2.29)

(2.30)



(5.0 eger P. > 50ve P, = 50\

1
" eger P.>50veP, <50
1 _ < Teng \
Teng |50  eger P <50veP, =50 (2.31)
1
— egier P.<50ve P, <50
K Teng }
1 1.0 eger (Pc* - Pa) <25
= 0.1 eger (P; —P,) =50

T} S (2.32)
eng 1.9 - 0.036(P. — P,) eger 25< (P —P,) <50

itki kuvveti (F;) ise irtifa ve mach sayisina bagli olarak Tablo 2.3'ten elde edilen
Tiater Tmit Ve Tmayx degerleri ile anlik gercek motor gucu (P,) degeri kullanilarak Es.

2.33’te verildigi gibi hesaplanmaktadir.

P, 5
Tiate + (Tt — Tiaze) (%) eger P, <50
FT =
P, —50 . (2.33)
Tmil + (Tmax - Tmil) (aT) eger Pa =50

Hazirlanmis motor modeli Sekil 2.9 ile verilmigtir.

@ P irtifa
ittifa [m]
Ttki Kuvveti (F_T)
Itki Kuvveti (F_T)
(2) »| Aniik Motor Giicil (Pa)
Gug
@ | mach sayisi (M)
mach sayis (M)
Anlik G Tarevi (Pa_dot)b——— (" 2 )
Anlik Gig Tdrevi (Pa_dot)
®—> Gaz Kolu Komutu  Motor Gicd Komutu P Gug Komutu (Pc)
Gaz Kolu Komutu [0-1] [%]

Gaz Kolu -> Gig Komutu
Motor Modeli

Sekil 2.9 Motor modeli

Motorun jiroskopik etkileri de sisteme eklenmis ve motor agisal momentumu olan

heng sabit bir deger olarak modellenmis ve hava aracinin gévde Xy ekseninde etki

ettigi kabul edilmistir.

Reng = 2169 kg.m?/s (2.34)
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2.5 Atmosferik Model

Atmosferik model verileri Uluslararasi Standart Atmosfer (ISA) tablolarina (1962)
dayanmaktadir. Bu tablolar icerisinden tlretilmis fonksiyonlar hava hizi (V;) ve
irtifaya (h) bagh olarak hava sicakligini, hava yogunlugunu, statik basinci ve ses
hizini hesaplamaktadir (Sekil 2.10).

o
Hava Yogunlugu [kg/m* 3]
Hava Hizi
Hava Hizi [m/s] by a
Statik Basing [Pa]
mach » 3 )
_ Mach Sayisi
(2 } Irtifa
irtifa [m C
Dinamik Basing [Pa]

Atmosfer Modeli

Sekil 2.10 Atmosferik model

Model icerisinde kullanilan denklemler asagida verilmistir. Burada T hava
sicakhgini (Es. 2.35), p hava yogunlugunu (Es. 2.36), P; havanin statik basincini
(Es. 2.37), M mach sayisini (Es. 2.38), g ise havanin dinamik basincini ifade

etmektedir.
T = { 390 h > 10668 m} K
~ 1(1-0.703 x107°h) x 519 h < 10668 m}’ K] (2.35)
p = 0.002377 x T*4, [kg/m3] (2.36)
P; =1715 X p X T, [Pa] (2.37)
Vr
h > 10668 m
M = V1.4 x 1716.3 x 390
- Vr (2.38)
h < 10668 m
V1.4 x 17163 x519 X T
_ 1
q= EPVT , [Pa] (2.39)
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2.6 Oynar Yiizey Modelleri

Hava aracinda bulunan oynar yuzeyler Bélim 2.1’de belirtildigi gibi irtifa dimeni,
kanatgik, istikamet dimeni ve hicum kenari kanatgigindan olusmaktadir. Oynar
yuzeyler servo denetimli eyleyiciler (actuator) ile hareketlendiriimektedir. Her bir
servo birinci dereceden sistem olarak modellenmigtir. Eyleyici modellerine ayrica
dogrusal olmayan etki yaratan konum ve hiz limitleri de eklenmistir. Bu sayede
eyleyicilere fiziksel limitlerinin disinda bir komut geldiginde dogdrusal olmayan etkiler
olusacak ve denetleyicinin basarimini dogrudan etkilenecektir. Bu tez ¢alismasinin
birincil dnceligi mimkun oldugunca gergekgi bir benzetim yapilmasi oldugu igin
denetleyici tasariminin da fiziksel ve dogrusal olmayan etkilere karsi dayanikl

olmasi sonucu ortaya ¢ikmaktadir.

Oynar yuzeylerin modellenmesinde kullanilan parametreler Tablo 2.4’te verilmigtir.

Oynar yuzeylerin pozitif yonde yaptigi hareket negatif yonde moment
olusturmaktadir. Pozitif irtifa dumeni komutu negatif yunuslama momenti, pozitif
kanatcik komutu negatif yatis momenti, pozitif istikamet dimeni komutu negatif
sapma momenti olusturmaktadir. Ayrica pozitif gaz kolu komutu gévde Xj

ekseninde pozitif ivme olusturmaktadir.

Tablo 2.4 Oynar ylzey birim ve limit degerleri

Oynar Yiizey Sembol | Birim Konum Limiti | Hiz Limiti | Zaman Sabiti
Irtifa Dimeni O Derece (°) [—25,25] +60°/s 0.0495 sn
Kanatgik o Derece (°) | [—21.5,21.5] +80°/s 0.0495 sn
Istikamet Diimeni o Derece (°) [—30,30] +120°/s 0.0495 sn
LEF Oref Derece (°) [0,25] +25°/s 0.136 sn
Gaz kolu 6 % [0,1]

Gaz kolu komutu ise (8;) [0,1] ile limitlenmistir. Motor dinamiginde birinci dereceden
bir sistemle gecikme hesaba katildigi igin gaz kolu komutu igin bir gecikme

eklenmemigtir.
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Sekil 2.11 Dogrusal olmayan oynar ylizey modeli

Hucum kenari kanatgigl (LEF) hava aracinin yuksek hucum agilarinda da ugmasina
olanak saglamaktadir. Yiksek dogrulukta (high fidelity) aerodinamik modelin
icerisinde 6,5 etkisi de oldugu icin ve mumkin oldugunca gercekgi bir ¢alisma
yapabilmek i¢in hicum kenari kanatgigi da modellenmistir. Bu oynar yuzey pilot
tarafindan dogrudan kumanda edilememektedir. Hava aracinin anlik hicum agisi
(a), statik basinci (Ps) ve dinamik basincina bagl (g) bir denetleyici ile otomatik
olarak denetlenmektedir. Oynar yuzey konum komutunun hesaplanmasi igin
kullanilan aktarim islevi NASA raporundan [8] alinarak Es. 2.40’ta verilmistir.

2s +7.25 z

61€f = 1385+—725a - 90539 + 1.45 (2.40)

2.7 Algilayici Modelleri

Hava araclarinin aviyonik sistemlerinin en dnemli gorevlerinden biri de anlik olarak
ihtiya¢ duyulan batun ugus ve sistem bilgilerini olgup, pilot, otopilot ya da ilgili diger
sistemlere gondermesidir. Bu baglamda hava araclarinda algilayicilar mevcut olup
bu sistemlerin kendi igerisinde bir dinamigi ve zaman gecikmeleri vardir. Ozellikle
gurultt bastirmak igin kullanilan filtreleme teknikleriyle olusan zaman gecikmeleri ve
evre kaymalari denetleyici tasariminda ve basariminda ¢ok onemli bir rol
almaktadir. Ayrica aviyonik mimaride birden fazla donanimsal birim birbiriyle iletigim
halinde olup ilgili birimler kendi igerisinde bir islem yapmaktadir. Bu islem ve
haberlegme icinde sistemin donanimsal ve yazilimsal basarimina bagl olarak yine
bir zaman gecikmesi mevcuttur. Bu kapsamda yapilan tez ¢alismasinin mumkun
oldugunca gercekgi olmasini saglayabilmek icin sistemdeki algilayicilar ve ekstra

zaman gecikmeleri de modellenmigtir.
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Algilayici modeli, GARTEUR dokumaninda onerildigi gibi sistem dinamigi, ortisme
Onleyici filtre (anti aliasing filter) ve 20 milisaniye gecikme eklenerek olusturulmustur
[39]. Algilayicilar hava veri sistemi (ADS: Air Data System) ve ataletsel seyrisefer
sistemi (INS: Inertial Navigation System) olmak Uzere iki farkh birim olarak
modellenmistir. Hava veri sistemleri genellikle 10 Hz frekansinda, ataletsel
seyrusefer sisteminde bulunan algilayicilar 50 Hz frekansinda ilgili ugus denetim
bilgisayarlariyla haberlesmektedir. Bu baglamda butin algilayicilarin dinamikleri
ilgili frekans bandina goére ikinci dereceden sistem olarak modellenmis, ekstra
zaman gecikmeleri ve ortusme onleyici filtreleri eklenmigtir. Modelleme yapilirken
kullanilan parametreler Tablo 2.5'te Simulink ortaminda hazirlanmig modeller ise
Sekil 2.12 ve Sekil 2.13’'te verilmistir.

Tablo 2.5 Algilayici birimleri parametreleri

3 Ortiisme

T Dogal Algilayici % . . Zaman
Algilayici Birimi Frekans Dinamigi olr:‘ilﬁ?’éc' Gecikmesi
Hava Veri Sistemi ,

. w
- Irtifa h [m] e wans o2 T
n n
- Hava hizi V, [m/s] f=10Hz . s+t 20 msn
Wy, =2XpiXf — 10
- Hiicum agisi a [e] 7 =09 T=
- Kayig Agisi S []
Ataletsel Seyrusefer Sistemi
- Yunuslama agisi 6 [¢] ,
w
- Yatis acgisi ¢ [] e Z(wns o2 T
n n
- Sapma agis! ¥ [°] f=50Hz 3 . s+t 20 msn
o Wy, =2XpiXf — 50

- Yunuslama agisi degisim hizi q [¢/s] {=1 T=
- Yatis acgisi degisim hizi p [o/s]
- Sapma agisi degisim hizi r [o/s]
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pigilane giry Mgiangy_clug
- Intifa b [m] Algianc Dinsrigl Hma_geck ™ Brtiizme Gnleyici Filtre

- Hawa hazi Wt [mds]
- Hikcum Agisi alpha [deg]
= Kayrg agis beta [deg]

Sekil 2.12 Hava veri sistemi algilayici modeli

@D

[ Adgilaryci_gakig

:g:ﬁ:ﬁ:lﬁml fdeg) Ortilisme &nleyici filtre

- Sapma Ags yaw [deg]
= Yunuslama agis i q jdeg/s]

= Yabg aps hio p [degls]
- SApma cEi hizi 1 [deg's)

Sekil 2.13 Ataletsel seyrisefer sistemi algilayici modeli

Dogrusal model ¢ikarimi ve denetleyici tasarimi yapilirken zaman gecikmeleri 2.

dereceden Pade fonksiyonlari olarak kullaniimigtir.

2.8 Dogrusal Olmayan Model

Hava aracinin ugus karakteristigini inceleyebilmek icin dinamik denklemlerinin
yazilmasi gerekmektedir. Ugus dinamigini betimleyebilmek icin alti adet hareket
denklemi U¢ adet konum denklemi ve Ug¢ adet de kinematik denklem yaziimalidir.
Toplamda elde edilen on iki adet denklemle hava aracinin alti serbestlik derecesine
(6DOF) sahip matematiksel modeli elde edilmis olmaktadir. Bu denklemler dogrusal
olmadi§ igin elde edilen model dogrusal olmayan model olarak adlandirilir. ilgili

denklemleri turetirken bazi kabuller yapiimaktadir. Bu kabuller agagida verilmistir:

e Hava aracinin kati cisim (rigid body) olarak sabit kutle yogunlugunda oldugu
ve XZ ekseninde bakisimh oldugu kabul edilmektedir.

e ltki kuvvetinin hava aracinin kitle merkezinden gévde eksen takimi
uzerinde Xy ekseni etrafinda etkidigi kabul edilmektedir.

e Motorun donu hareketi dolayisiyla olusan agisal momentum (h,,,) sadece
hava araci gdvde Xy ekseni pozitif yonunde etki ettigi kabul edilmektedir.

e Dunyanin egriligi (curvature) yok sayilmis ve dinyanin uzayda sabit oldugu
kabul edilerek eksenlerinin referans ataletsel koordinat sistemi olarak

kullanilabilecegi kabul edilmektedir.
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e Hava araci donus hareketleri ve oynar yuzey hareketlerinin sag el kuralina
uyumlu oldugu kabul edilmektedir.

e Yer c¢ekimi alaninin dinyanin her yerinde ayni oldugu ve irtifa ile
degismedigi kabul edilmektedir.

e Hava aracinin yapisal hareketleri ve vyakitinin c¢alkalanmalarindan

olusabilecek goreceli hareketleri yok sayiimigtir.

2.8.1 Dinamik Denklemler

Hava aracina ait dinamik hareket denklemleri Newton’'un ikinci yasasina gore
turetilmektedir. Newton’un ikinci yasasina gore kati bir cisme etki eden butun harici
kuvvetlerin toplami referans bir ataletsel eksen takimina goére cismin dogrusal
momentumunun tlrevine esittir ve cisme etki eden butlin harici momentlerin toplami
referans bir ataletsel eksen takimina gore cismin agisal momentumunun tirevine
esittir [12]. Gorulecedi Uzere dinamik denklemleri yazabilmek igin referans ataletsel
eksen takimina ihtiyagc duyulur. Daha once belirtildigi Uzere yer eksen takimi
referans ataletsel eksen takimi olarak kullaniimaktadir. Yer eksen takimina gore
Newton’un ikinci yasasi Es. 2.41 ve 2.42’de gosterildigi gibi vektor bigiminde

yazilabilmektedir.

d
F = E(mV)]E (2.41)
M = aH 2.42
=acl, (2.42)

Verilen vektorel esitliklerde F hava aracina etkiyen toplam harici kuvvetleri, m hava
aracinin kutlesini, ¥V hava aracinin hiz vektérinid, M hava aracina etkiyen toplam

harici momentleri ve H ise agisal momentumu ifade etmektedir [12].

e Kuvvet Denklemleri

Es. 2.41'de verilen kuvvet denklemi yer eksen takimina gore yazilmistir. Hava araci
uzerindeki ¢ogu algilayici govde eksen takimina gore Olgum yaptigi i¢in kuvvet
denklemi govde eksen takiminda yazilir. Govde eksen takimi daha dnce belirtildigi
gibi orijini hava aracinin agirlik merkezinde olup hava araci ile birlikte hareket
etmekte ve donmektedir. Yer eksen takimi ise ataletsel eksen takimi olup dinya
yuzeyinde sabittir ve hareket etmez. Bu agidan bakildiginda gévde eksen takiminda

tanimlanmis hiz vektérinidn (V) yer eksen takimina goére ayni anda genligi
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degisirken eksen takiminin donus yapabilmesinden kaynakli vektorin yonu de
degismektedir. Turev alma islemi yapilirken bu durumun hesaba katilmasi gerekir.
Es. 2.41’i gdévde eksen takiminda yazmak icin Coriolis Teoremi kullanilir [43]. Bu
teoremin temel mantigi hareket eden bir eksen takiminda taniml bir vektorintn

turevini sabit bir eksen takimina gore hesaplamaktir (Es. 2.43).

d
F=—mV)| +@w X mV (2.43)
dt B

Esitlikte belirtilen V ile w vektérli hava aracinin yer eksen takimina (EF) gore olan
dogrusal ve agisal hizlarinin govde eksen takiminda yaziimig halleridir. Es. 2.43 ile
belirtilen harici kuvvetlerin ve her iki hiz vektérinin govde eksen takiminda (BF)
ifade edilmesi Es. 2.44, 2.45 ve 2.46°da verilmistir.

Fx

F = Fy] (2.44)
Fy
u

V= ”l (2.45)
Lw
P

w = ql (2.46)
Ly

Es. 2.43 vektorel olarak hesaplandiginda ise Es. 2.47 elde edilir.
Fy =m(u+qw —rv)
Fy = m(© + ru — pw) (2.47)
F, = m(W + pv — qu)

Esitlikte verilen Fy, Fy, F, govde eksen takiminda hava aracina etkiyen toplam harici
kuvvetleri ifade etmekte olup agirlik vektérine (W), aerodinamik kuvvet vektorine
(R) ve itki vektdriine (T) baghdir (Es. 2.48). ligili vektorlerin gdvde eksen
takimindaki bilesenleri Es. 2.49-2.51 ile verilmistir.

F=T+W+R (2.48)
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Wy cocyp cOsy —s6 0
W= |Wy|=[s¢psOc) —cdpsy s¢psOsy + cdpsy  spchd [ 0 ]
[WZ] chs@a/) +spsyp  cpsOsy —sO  cped|lmg (2.49)
Tp/e '
Tx Fr
T= [TY] - [0] (2.50)
Tz 0
FXA qSCXT
R =|Fy,[=[q5Cy, (2.51)
Fz, qsCy,

Es. 2.47 ile verilen ifadeyi yukaridaki kuvvet ifadeleri kullanilarak yazdigimizda Es.
2.52 elde edilir.
Fx, + Fr —mgsin(0) = m(i + qw — 1v)
Fy , + mgsin(¢) cos(8) = m(v + ru — pw) (2.52)
Fz, + mgcos(¢)cos(0) = m(w + pv — qu)
e Moment Denklemleri

Es. 2.42°de belirtilen denklem yine Coriolis Teoremi kullanilarak gévde eksen

takiminda Es. 2.53'te verildigi gibi yazilir.
dH
(2.53)
Hava aracinin XZ ekseninde bakisimli oldugu ve motordan kaynakli agisal

momentumun sadece pozitif Xz ekseninde etkidigi kabull ile agisal momentum ve

eylemsizlik matrisi sirasiyla Es. 2.54 ve 2.55’te verildigi gibi yazilir.

heng
H=Iw+| 0 (2.54)
0
I 0 —I,
=0 L 0 (2.55)
-1, O I,
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Es. 2.53'te verilen vektorel islem yapildiginda govde eksen takimindaki toplam

harici moment denklemi bulunmus olur (Es. 2.56).

My = ply — FL, + qr(l, — 1) — pqly,

My = qlI, + pr(I, — I,) + (p? =13, + Theng (2.56)

My = 7l, — pl, + pCI(Iy - Ix) +qrl, — qheng

Toplam harici momentler aerodinamik [L M N]7 ile itki kuvveti ve motor igerisindeki

donel kutleden [Lr My N;]T kaynakh olusmakta olup asagida Es. 2.57’de verilmistir.

My L Ly
M, Nl LNy

Aerodinamik etkilerden dolay! elde edilen momentler Es. 2.58’de verildigi gibi
hesaplanabilmektedir. Ayrica motorun Xz ekseni Uzerinde oldugu kabull gereqgi

motor icerisindeki donel kitle kaynakli olusan momentler Es. 2.59 ile verilmistir.

L C_[SbCLT

M| = |q5¢Cu, (2.58)
N C_[SbCNT

Ly 0
M| = Theng (2.59)
NT _qheng

Bu bilgiler dogrultusunda aerodinamik moment denklemleri Es. 2.60’da verildigi gibi

yazilmaktadir.

L= pl,— 7L, + qr(lz - Iy) — Pqly,

M= gl, +pr(, —I,) + ®* — DIy, (2.60)

N = 71, — pL, +pq(l, — I,) + qrl,,

Es. 2.52 ve 2.60 ile hava aracina ait U¢ adet dogrusal hareketi, U¢ adet agisal

hareketi betimleyen toplamda alti adet dinamik denklem turetilmigtir.
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2.8.2 Kinematik ve Konum Denklemleri

Hava aracinin hareket denklemlerinin tamamlanmasi igin kinematik ve konum
denklemlerinin de yazilmasi gerekmektedir. Hava aracina ait ve govde eksen
takimina gére yazilmis olan agisal hiz vektériiniin (p, g, v) Euler agilarinin tirevi (¢,
6,1 ) cinsinden yazilmasiyla kinematik denklemler, ayni sekilde hava aracinin
govde eksen takiminda yazilmis olan hiz vektorinin (u, v, w) yer eksen takiminda
yazilmas! (X,, Y., Z.) ile de konum denklemleri tdretiimis olur. Kinematik
denklemleri turetirken Es. 2.61’de gosterildigi gibi art arda donusim matrisleri

kullaniimaktadir.

p 1 0 07[01 L 0 07[® 0 —sB][0
H= o[+ 10 cp so +10  cop sqb”o 1 0 ”Q] (2.61)
r 0 0 —s¢ co¢ 0 —s¢ cpllso 0 col1lY

Elde edilen donlisim matrisi (Es. 2.62) dikgen olmadidi icin diger dénusim

matrislerinde oldugu gibi devrigini almakla tersi elde edilmez.

1 —sin(8) |[¢
H 0 costd)  sinhyeont®| |5 262)
0 —sin(¢) cos(¢)cos(8)] [y

Donusum matrisinin tersi hesaplandiginda kinematik denklemler elde edilmis olur
(Es. 2.63).
¢ = p + gsin(¢)tan(8) + rcos(¢)tan(6)
6 = gcos(¢) — rsin(¢)
¥ = gsin(¢) sec(8) + rcos(¢)sec(H)

(2.63)

Burada dikkat edilmesi gereken konu, déndsum matrisinin 8 = +£90° igin tekil
olmasidir. Hava aracinin £90° yunuslama agisi ile ugus yapmayacagi varsayimi ile
bu kinematik denklemler kullanilabilir. Ancak hava aracinin +£90° yunuslama agisi
yapmas! durumunda tekillikten dolay! bu denklemler kullanilamayacaktir. Bu tez
¢alismasinda hava aracinin 8 = +90° ugus kosulu durumu incelenmemigtir. Ayrica
konum denklemlerini turetirken ise Es. 2.6’da verilmis olan donusum matrisinin

kullaniimasi yeterlidir (Es. 2.64).
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X, = ucos(y) cos(8) + v( cos(y) sin(0) sin(¢p) — sin(y) cos(¢) )
+ w( cos(y) sin(8) cos(¢) + sin(y) sin() )

v, = usin(y) cos(0) + v(sin(y) sin(@) sin(¢) + cos(y) cos(¢) ) (2.64)
+ w( sin(y) sin(0) cos(¢p) — cos(P)sin(H) )

Z, = —usin(@) + vcos(0) sin(¢) + wcos(6)cos(¢)

2.8.3 Butlinlesik Dogrusal Olmayan Model

Hava aracinin alti adet dinamik U¢ adet kinematik ve U¢ adet konum denklemlerinin
yazilmasiyla birlikte toplamda on iki adet denklemden olusan dogrusal olmayan
modeli elde edilmis olur. Bu denklemler birinci dereceden turevsel denklemler
seklinde diuzenlenerek dogrusal olmayan vektorel fonksiyonlar seklinde yazilabilir.

Kuvvet denklemleri Es. 2.65’te verilmigtir.

o | qs . F

U =rv—qw— gsin(8) + — Cxp + —

. : qs

v =pw —ru + gcos(0) sin(¢) + py Cy (2.65)

qS
W = qu — pv + gcos(0) cos(¢) + %CZT

Moment denklemleri Es. 2.66’da verilmistir.

I, -1, I gSh

p=-T—aqr+—-G+pp)+ T—Cyy
X X X
A P Ly, qsc (2.66)
q= ]y pT+Z(T2 —p2)+ TCMT-i‘hengT
-1 L, gsb
== ypq+%:(p—qr)+ I Cnr = heng

I

Kinematik denklemler Es. 2.67’de verilmigtir.

¢ = p + gsin(¢)tan(6) + rcos(p)tan(d)

6 = gcos(¢) — rsin(¢) (2.67)

Y = gsin(¢) sec(8) + rcos(¢p)sec()
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Konum denklemleri Es. 2.68'de verilmigtir.
X, = ucos(y) cos(0) + v( cos(y) sin(@) sin(¢) — sin(y) cos(¢) )
+ w( cos(y) sin(0) cos(¢) + sin(y) sin(H) )

v, = usin(y) cos(8) + v( sin(y) sin(0) sin(¢) + cos(Y) cos(¢) )
+ w( sin(y) sin(@) cos(¢) — cos(yP)sin(H) )

Z, = —usin(0) + vcos(0) sin(¢) + wcos(6)cos(¢p)

(2.68)

Pratik uygulamalarda ve denetleyici tasarimlarinda Es. 2.65’te verilmis olan
dogrusal harekete bagli dinamik denklemlerin gdévde ekseni Uzerinde tanimli hizlar
(u,v, w) yerine ruzgér eksen takiminda tanimh (V;, a,B) ile yazilmasi daha
uygundur. Hava araci Uzerindeki ataletsel seyrusefer sistemleri (INS), ivmedlgerler
ile gbvde eksenine gore Olgtukleri ivmelerin tumlevini alarak govde hizlarini
hesaplarlar. Hava veri sistemi Uzerindeki algilayicilar ise hava hizini (V;), hucum
acisinl (@) ve kayis acisini () dogrudan Olgtukleri igcin bu verilerin kullaniimasi
daha uygundur. Bu sebeple gévde eksen takimindaki hizlar riizgar eksen takimina
gore yazilir ve denklemler tekrardan turetilir (Es. 2.69). Hizlari birbiri cinsinden
yazabilmek igin Es. 2.21 ile verilen donusim matrisinin tersi kullanilir. Bolum 2.2.4°

te belirtildigi gibi hava hizi rizgar eksen takiminda daima X, yonundedir.

u cos(a)cos(f) —cos(a)sin(f) —sin(a)| [V,
lvl = sin(f) cos(f) 0 0
w sin(a)cos(B) —sin(a)sin(B) cos(a) |LO (2.69)
Tp/w
u = Vrcos(a)cos(B)
v = Vrsin(f) (2.70)

w = Vpsin(a)cos(f)

ilgili eksen takimi doniisimi yapildiginda Es. 2.70’te verilen hizlar elde edilir. Bu

hizlar Gzerinde trigonometrik islemler yapildiginda ise Es. 2.71 elde edilir.
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VT= \/u2+v2+W2

a = tan™! (%) 2.71)

B =sin"'(--)
= 7
Es. 2.71°de verilen ifadenin turevi alindiinda ise Es. 2.72 elde edilir.

ult + vv + ww

uw — wit

uz +w? (2.72)
. vV — vy

P~ Vicos®)

Yapilan bu donusum iglemleri sonucu hava aracinin dogrusal hareket dinamigini
betimleyen degiskenler (Vr, a, B) olarak degistiriimistir. Es. 2.72°de bulunan hava
aracinin gévde hizlarinin turevleri (i, v, w) Es. 2.65’te belirtildigi gibi elde edilerek
kullanilir. Yine esitlikte olan hava araci govde hizlari (u, v, w) ise Es. 2.70’te verildigi
gibi anlik (Vy, a,B) degigkenleri kullanilarak hesaplanir ve Es. 2.72'de yerine
konularak (Vr,d, ) degiskenleri birinci dereceden tiirevsel denklem olarak elde
edilir. Bu sayede elde edilen denklemlerin daha sade ve anlasilir bir sekilde

yazilmasi saglanir [10].

Hava aracinin dogrusal olmayan modelini vektorel bir bicimde fonksiyon olarak
yazmak gerekirse dnce durum degiskenlerinin belirlenmesi gerekir. Hava aracinin
konum denklemlerinde sadece dikey konumunu belirten h = —z, kullanilmigtir. Es.
2.29, 2.65, 2.66, 2.67, 2.68 ve 2.72’de verilen birinci dereceden turevsel
denklemlere gore hava aracinin dinamigini, kinematigini ve konumunu betimleyen
on adet durum degiskeni ve motor dinamigini ifade eden bir adet durum degiskeni
Es. 2.73’te verilmistir. Sisteme etkiyen dort adet oynar ylzey ve bir adet gaz kolu
komutu ile beraber bes adet giris mevcuttur (Es. 2.74).

x=[Vr a B ¢ 6 v p q r h PB]T (2.73)
u=[6; 6. 65 & Obief]” (2.74)
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Hava araci hareketlerini betimleyen dogrusal olmayan sistemi Es. 2.75’te belirtildigi

gibi vektorel bicimde tlrevsel denklemler olarak yazabiliriz.

Simulink ortaminda hazirlanmig olan butin alt modellerin (Algilayici modeli,
atmosfer modeli, motor modeli, aerodinamik model, eyleyici modeli, LEF
denetleyicisi, hareket denklem modeli) birlestiriimesi ile F-16 savas ugaginin
dogrusal olmayan butunlesik modeli (Sekil 2.14) elde edilmis olur.

x = f(x,u)

(2.75)
y = h(x,u)
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Sekil 2.14 Simulink ile hazirlanmis dogrusal olmayan F-16 Modeli

38



F-16 dinamik modelinin igerisinde motor modeli, aerodinamik model ve hareket

denklemlerini iceren model bulunmaktadir (Sekil 2.15).

Aerodinamik Model

Hareket Denklemleri

7

Durum Degigkenleri Tiirevleri

D ———
CX,
cXT X_T
Durum Degigkenleri
cy
v @ cv.T T YT
t States
a cZ
-
p CczZT ZT
p
a cL,
r] LT LT
Girig Sinyalleri cM
L
[ 5 @ cu_T M_T
e Inputs
5, CN
T
Gr enT N_T
5.1
lef
Aerodnamik Model
N/
Hava veri Degigkenleri
[9y,] (@D a
ArData fr——
- itki
<akitude> Thrust -
pErs
- Padot
e Pa_
B Motor Modeli
Motor Modeli \

2.9 Dogrusal Model

Hareket Denklemleri

Sekil 2.15 Dogrusal olmayan F-16 dinamik modelinin icerigi

D
StateDots
[Vt-dot
h-dot
a-dot
6-dot
q-dot
y-dot
p-dot
p-dot
p-dot

r -dot
Pa-dot 1

Bir onceki bdlimde elde edilen hareket denklemleri dogrusal olmayan birinci

dereceden tlrevsel denklemlerdir. Bu turevsel denklemler gesitli nimerik timlev

alma teknikleriyle ¢cézllebilir ve hava aracinin zamana bagh durum degiskenleri elde

edilebilir. Ancak hava aracina denetleyici tasarimi yapabilmek igin dogrusal

modellere ihtiya¢ duyulur [44]. Bu asamada dogrusal olmayan denklemlerin

dogrusallastiriimasi gerekmektedir. Hava araci hareket denklemlerinin son derece

karmasik olmasindan dolayi dogrusallastirma isleminin analitik yontemler yerine

nuamerik yontemlerle yapilmasi daha kolay ve hizl bir ¢6zum verir. Dogrusal model

elde etmenin iki asamasi vardir. ilk adim hava aracinin kalici denge (trim) kosuluna

getirilmesidir. ikinci adim ise hava aracinin denge kosulunda “Small Pertubation

Theory” yontemi kullanilarak dogrusal modelin elde edilmesidir. Her iki adim Matlab

ortaminda nimerik olarak gergeklestiriimigtir.
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2.9.1 Denge Kosuluna Getirme

Hava araci kalici denge kosulunda (steady state trim) uguyor iken, hava aracinin
dogrusal ve agisal hizlari sabit bir deger ya da sifir olup hava aracina etkiyen bitin
dogrusal ve acisal ivmeler sifirdir. Bir baska deyigle, hava aracina etkiyen butin
harici kuvvet ve momentlerin gdévde eksen takiminda toplami sabit bir deger ya da
sifirdir [2]. Vr, «, B, p, q, v durum degiskenlerine bagli denklemleri sifir ya da sabit bir
deger yapan giriglere denge kosulu girigleri u, (trim inputs), esitligi saglayan durum

degiskenlerine de denge kosulu durum degiskeni x, (trim states) adi verilir.

xo = f(Xg,up) (2.76)

Hava araci birden fazla kosulda denge konumuna getirilebilir. Bunlardan bazilari
diz ugus (wings level), sabit donus (steady turn) ve sabit tirmanis (steady pull up)
kosullaridir. Bu tez ¢calismasinda hava araci duz ugusta denge konumuna getirilerek
dogrusal model elde edilmis ve bu model Uzerinden denetleyiciler tasarlanmistir.
Ddz ugus aninda denge kosulu bulunurken hava aracinin Es. 2.77 ile verilen

kosullari saglamasi gerekmektedir.

Ve ¢ B p g 7]"=0

[6: b 6a O Oier]” = sabit
o _ (2.77)
6 6 ¥ ¢ p g r]"=0

Vy = sabit, h = sabit, y=20

Hava aracini denge kosuluna getirme iglemi Es. 2.78’de tanimlanmis olan maliyet
fonksiyonun minimize edilmesiile elde edilir [2]. Bu islem denge kosulunda olunmasi
istenilen irtifa ve hiz (V, h) degerinde, bagimsiz degiskenlerin (6;, 6., 84, 6, @, )
yinelemeli (iterative) bir sekilde ayarlanmasi ile gergeklestirilir. Denge kosuluna
getirme problemi basit bir eniyileme problemi olup, ¢6zUm i¢in gereken algoritmanin
baslangic kosullarina ihtiyaci vardir ve bu degerlere bagli olarak ¢6zimuin
yakinsakligi degisebilir. Ayrica daha dogru sonug¢ alinabilmesi i¢in maliyet
fonksiyonu igerisindeki katsayilar da ayarlanabilir. Bu ¢alismada kullanilan bitin
katsayilar birbirine esit (w; =w, =ws =w, =ws =wg =100) ve 100 olarak
secilmistir. Ayrica probleme diz ugusu saglayabilmek icin (y = 0) kisiti eklenmisgtir.
Hava aracini denge kosuluna getirme iglemi igin Matlab icerisinde bulunan

"fminsearch" fonksiyonu kullanilarak eniyileme problemi ¢ézulmustur.
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J = wiVZ + wpd? + w32 + wyp? + wsq? + wer? (2.78)

2.9.2 Denge Kosulu Etrafinda Dogrusal Model Cikarimi

Kalici denge konumuna getirilmis hava aracinin, bu denge kosulu etrafinda dogrusal
modeli Matlab/Simulink ortaminda bulunan "linmod " fonksiyonu kullanilarak
hesaplanmigtir. Dogrusal ve zamanla degismeyen (LTI) model durum uzay
formunda Es. 2.79’da belirtildigi gibi yazilir [14] .

x =Ax+ Bu

y = Cx +Du

2.79
x=[Vr «a B ¢ 6 Y p q r h PR @79

u=1[6; 6 6, & Oer]”

Dogrusal model elde etme islemi “Small Pertubation Theory” (Brayn, 1908)
yontemine dayanmaktadir. Es. 2.75’te belirtilen dogrusal olmayan denklemlerin
denge konumunda ( f(xq,uy) =0, h(xg,uy) =0 ) taylor serisi acilimi yapilip
yuksek dereceli terimleri ihmal edildiginde (Es. 2.80) durum uzayi bigiminde
dogrusal modeli elde edilmis olunur. Elde edilen model hava aracinin kalici denge
kosulundaki kuguk degisimlere karsi hesaplanan dogrusal modelidir. Matrislerin
derecesini belirleyen n durum degisken sayisini, m girigs sayisini, [ ¢ikis sayisini
ifade etmektedir [10]. Sisteme, denge kosulunda ¢ok kigik degiskenler (dx, Su, 6x)
uygulandiginda elde edilen giris, durum degiskeni ve durum degiskeninin turevi Es.

2.81’de verildigi gibi tanimlanir.

df (x,u of (x,u
o0x = f(xo, uo) + f( ) ox + f( ) (Su + ..
—_— ox Ju w
0 X0,Ug Xo,Ug h.o.t
oh(x,u) dh(x,u) (2.80)
h(x,u) = h(Xy, uy) + 9% + T 5, + o
0 X0, Ug X0,Ug h.o.t
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X = Xy+6x
u=u,+du

X = X, + 6% (2:81)
Xx=X—X; fu=u-—1u, dx=x-—1x,
“J

0

Hava araci denge kosulunda iken f(x,,u,) = 0 kosulunu saglamaktadir. Sistemi

durum uzay bi¢ciminde yazmak istersek ilgili matrisler Es. 2.82'de verildigi gibi
hesaplanir.

_df(x,u) . _of(xw) .
= (n X nmatris), B= T (n X m matris)
Xo,Uo Xo/Uo
_0h(x,u) , _ 0h(x,u) . (2.82)
= (I X nmatris), D= u (I X m matris)
Xo0,Uo Xo0,Uo

0x = Adx + Béu

6y = Cox + Déu

Es. 2.82'de tanimlanan matrislere “Jacobian” matrisleri denir ve elde etmek igin

namerik tirev alinmasi gerekmektedir. Genellikle “Central Difference Method” ile
namerik tirev almak yeterli sonuclar vermektedir (Es. 2.83).

Ax Ax
df (x,u) f(x0+7,uo)—f(x0—7,u0)
ox B Ax
Xo,Ug
Ax Ax (2.83)
of (x,u) f(x0;u0 +T) — f(xo, ug —57)
ou B Au
Xo,Uo

2.9.3 Dogrusal Olmayan Model ile Dogrusal Model Karsilastiriimasi

Elde edilen dogrusal modelin dogrusal olmayan modelle karsilastirmasi

gerekmektedir. Bu islemi yapmak icin denge kosulunda iken hem dogrusal olmayan
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modele hem de dogrusal modele ayni giris uygulanip durum degiskenlerinin
degisimi ve benzerligi incelenmelidir. Bu asamada literaturde kullanilan birkag tane
giris  mevcut olup genellikle kullanilan giris dublet (doublet) olarak
adlandinimaktadir. Uygulanacak girisin suresi ve genligi dogrusal model elde
edilirken yapilan ¢ikarima bagli olarak verilmelidir. Bu sebeple denge kosulundaki
denetim girisleri bir saniyelik ve bir derecelik bir kare sinyal ile beslenmig ve bu girise
gore sistemin c¢ikiglari incelenmistir. Hava aracini 15000 ft irtifa (4572 m) ve
yaklasik 0.45 Mach hizinda (= 152 m/s) duz ugus igin elde edilen denge kosullari
Tablo 2.6’da verilmigtir. Tabloya bakildiginda, hava aracinin diz ugusu igin gerekli
olan oynar ylzey komutlarinin maliyet fonksiyonunun neredeyse sifirlanarak elde

edildigi gorulmektedir.

Tablo 2.6 0.45 Mach 15000 ft diiz ugus denge kosulu

Degisken Degeri

Ceza Fonksiyonu (J) 3.5773 x 1072
Kayis acist (B) 3.8196 x 10711 [°]
Hiicum agist () 4.5626 [°]

Gergek Motor giicii (P,) 13.2529 [%]

Gaz Kolu komutu (5;) 20.411 [%]

Irtifa dimeni komutu (5,) —2.2535[°]
Kanatgik komutu (8,) —1.7012 x 10711 [°]
Istikamet diimeni komutu (8,) | 8.7209 x 10711 [°]
LEF komutu (8,5) 6.3331 [°]

Bu kosullarda Bolum 2.9.2°de belirtildigi gibi kiguk degisimler yaklagimi yapilarak
dogrusal model elde edilir. Tablo 2.7'de elde edilen dogrusal model verilmigtir.
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Tablo 2.7 Dogrusal model durum uzay modeli
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Sekil 2.16 Dogrusal ve dogrusal olmayan simulink modelleri
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Hazirlanan Simulink modeli ile (Sekil 2.16) her iki modele ayni giris uygulanmis ve
sonuglari incelenmigtir. Sirasiyla irtifa dimeni (8,), kanatgik (6,) ve istikamet
dimeni (6,) oynar yuzeylerine 1° buyukliginde ve 1sn sure zarfinda dublet
girisleri uygulanmigtir. Sonuglar Sekil 2.17, Sekil 2.18 ve Sekil 2.19'da verilmigtir.
Sonuglardan gorilecedi Uzere elde edilen dogrusal model dogrusal olmayan model
ile benzerlik gostermektedir. Elde edilen dogrusal model boylamsal eksen ve yanal-
dikey eksen olmak Uzere iki ayrik (decoupled) modele ayristirilarak ugus denetim

sistemi kapsaminda denetleyici tasariminda kullanilacaktir.

Boylamsal - Dogrusal ve Dogrusal Olmayan Model Karsilastirmasi

[ 153 T T T T T T T T T
w
= __/-"'*-ﬁ-— NL- Vit ||
o182 vt [
o
_15_,1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
1D T T T T T T T T T
2 NL-c
L~ Lo ]
D 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
"ID T T T T T T T T T
— ML=
0 EW\ —_— [
D 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 2 4 & 8 10 12 14 16 18 20
5 T T T T T T T T T
}';LE NL-g
f o L-q o
o
_5 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 2 4 & 8 10 12 14 16 18 20
D T T T T T T T T T
= P
i _2_ el 4
< _[—I_l
_4 i i i i i i i i i
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

Zaman [sn]

Sekil 2.17 irtifa diimeni girisine dublet uygulandiginda elde edilen sonuglar
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Yanal - Dogrusal ve Dogrusal Olmayan Model Kargilagtirmasi

2 T T T T T T T T T
ML-o+| |
D W— L'\'.'
) I I I I i I I I I
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
10 T T T T T T T T T
ML=
D [
VN —_—
10 I I I I i I I I I
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

2 T T T T T T T T T
ML-r
0 -
W "
_2 1 1 1 1 i 1 1 1 1
] 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
1 J T T T T T T T T
0 3y f—
_1 1 1 1 i 1 1 1 1
] 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Zaman [sn]

Sekil 2.18 Kanatgik girisine dublet uygulandiginda elde edilen sonuglar
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Dikey - Dodrusal ve Dofjrusal Olmayan Model Karsilastirmasi

2 T T T T T T T T T
L — N ]
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5 T T T T T T T T T
W
I —— NLr
[ e
; 0 W —
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Zaman [sn]

20

Sekil 2.19 istikamet diimeni girisine dublet uygulandiginda elde edilen sonuglar
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2.9.4 Dogrusal Boylamsal Model

Dogrusal model toplamda on bir adet durum degiskeninden olusmaktadir. Ugaklarin
boylamsal eksendeki dogal dinamik kiplerini alti adet durum degiskeni ile ifade
edebiliriz (V, h,,0,q,P,). Boylamsal eksende etki yaratan girigler ise U¢ adettir
(6t,0¢,81e5). Es. 2.84 ile Tablo 2.6'da verilmis denge kosullarina ait boylamsal

eksende kullanilan indirgenmis modelin durum uzay formunda gésterimi verilmistir.

Vr —0.01602  2.984e—5 —0.8536 —9.8065 —0.3832 0. 0783 Ve
h| |-1.542e—10 0 —-152 152 0 h
al_ | —-0.00084 6.78le—6 —0.6746 —3.226e—7 09376 —4. 1103e -5 [a}
6 0 0 0 0 1 0 | 0 |
q [ 1.73e—13 —1l4e—17 —0.5743 0 -0.877 0 Jng
L7, ] 0 0 0 0 0 -1 a (2.84)

0.0116 —5.935%9¢ — 4

0
0 0 0

0  —0.0014 43985¢—4 || 4
0 | 5
0 lef

0 0
—0.1181 —0.0152
64.94 0 0

Ucaklarin boylamsal eksendeki dinamigi iki adet dogal kip ile betimlenebilmektedir.
Bu kipler uzun periyod kipi (phugoid mode) ve kisa periyod kipi (short period mode)
olarak adlandirilir. Bu iki kipi de kendi iglerinde iki durum degiskeni ile indirgemek
muamkundur. Uzun periyod kipi az sénimlenmis dusik frekansta salinim yapan
dinamik Kkipin ismidir ve bir ¢ift karmasik kutup ile ifade edilir [45]. Hava aracinin
uzun periyod kipine tepkileri genelde ¢ok yavastir. Uzun bir periyod ile tamamlanan
salinimlarda hicum agisi nerdeyse degismez. Ancak hava aracinin hizinin,
yunuslama agisinin ve irtifasinin degistigi gézlemlenir. Genelde hava hizi (V) ve
yunuslama agisi (6) kullanilarak iki durum degiskeni ile yaklasik model elde edilir.
Kisa periyod ise uzun periyod kipe gore daha iyi soniUmlenmis ve yuksek frekansta
salinim yapan dinamik kiptir [45]. Kisa periyod kipinde hava aracinin hizinda ve
irtifasinda neredeyse bir degisiklik goérilmez. Yine bir ¢ift karmasik kutupla ifade
edilir. Genelde hicum agisi («) ve yunuslama agisi orani (q) durum degiskenleri ile
yaklasik model elde edilir. Boylamsal eksen dinamik kiplerinin bilgileri Tablo 2.8'de
verilmistir. ilgili degerler Es. 2.84’de belirtilen modelden elde edilmistir.

49



Tablo 2.8 Hava araci boylamsal eksen dinamik kipleri

Dogal | S6niimlenme
Durum
Kip Kutuplar Frekans Orani
Degiskenleri
[rad/s] [C]
Kisa Periyod [a, q] —=0.779 + 0.7271 1.0653 0.731
—0.779 - 0.727i
Uzun [V, 6] —0.00492 + 0.0644i | 0.0646 0.0761
Periyod —0.00492 — 0.0644i

2.9.5 Dogrusal Yanal-Dikey Model

Hava aracinin dogrusal modeli Uzerinden, boylamsal eksende yapildigi gibi
indirgenmig yanal-dikey eksen modeli elde edilebilir. Yanal ve dikey eksende hava
aracinin dinamik kipleri bes adet durum degdiskeni ile betimlenebilmektedir
(B, ¢,p, 7, ). Yanal ve dikey eksende harekete sebep olan iki adet girdi ile (6,, 6,)
Es. 2.85’te verildigi gibi indirgenmis dogrusal model elde edilir.

Bl [-01823 0.0643 4.8256e—4 —0.9918 0y[8
6l | o 0 1 0.0798 0|[¢]
p =|—22.3865 0 -2.2313  0.5465 0|Ip|
P | 48584 0 ~0.042  —0.3139 0J|r|
y 0 0 0 1003 ollyl
[2175¢ —4 5.3831e — 4] (2.85)
| o 0 s
a
+| —0.4611 0.0807 |[ ]
l—o.0192 —0.0402J r
0 0

Hava aracinin yanal ve dikey eksende dinamik hareketlerini betimleyen lg¢ adet kip
bulunmaktadir. Bunlar Yatis Kipi (Roll Mode), Dutch Roll Kipi ve Spiral Kipi olarak
adlandiriimaktadir. Yatis kipi tek bir kutuptan olusmaktadir ve hava aracinin yatis
dinamig@inin baskin bir sekilde betimlendigi kiptir. Hava aracinin yanal ve dikey
eksende birbirine bagl (coupled) dinamigi Dutch Roll kipi ile gdsteriimektedir. Dutch
roll kipi genelde az sénimlenmis salinimli bir dinamige sahiptir ve bir ¢ift karmasik
kutup ile ifade edilir. Spiral kip ise bir kutup ile ifade edilir ve ¢cok kiguk bir degere
sahiptir [45]. llgili kiplerin degerleri Tablo 2.9'da verilmistir. Dinamik kiplere ait

degerler Tablo 2.6’da belirtilen denge kosuluna ait modelden elde edilmistir.
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Tablo 2.9 Hava araci yanal-dikey eksen dinamik kipleri

Dogal | Soniimlenme
Durum
Kip Kutuplar Frekans Orani
Degiskenleri

[rad/s] [C]
Yatig [p] —2.46 - -
Dutch Roll [B,7] —0.127 + 2.31i | 23122 0.055

—0.127 — 2.31i

Spiral [#] —0.0168 - -
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3. HAVA ARACI UGUS DENETIM SISTEM TASARIMI

Bu bdlimde hava araglarinda kullanilan ugus denetim sistemleri hakkinda genel
bilgiler verilmekte ve F-16 icin tasarlanacak, pilota destek saglayan ugus denetim
sistemi ile yari otonom ugus denetim sistemi mimarileri anlatiimaktadir. Ayrica
denetleyici tasariminda kullanilacak olan tasarim Olgutleri de belirtilmistir. Bu
Olcutler ugus denetim sisteminin basarim, gurbazluk ve kararlihgini belirten ve hava
aracinin ugus kalitesi (flying quality) ile kullanim kalitesini (handling quality) pilot
goruslerine bagli olarak seviyelere ayiran, havacilik tarihi boyunca edinilen bilgi
birikimi ile olusturulmus askeri standartlar olup tasarim sirasinda kilavuz gorevi
gbérmektedir. insanli ugaklarda ugus denetim sisteminin kullanim kalitesi
bakimindan belirli Olgutlere uymasi son derecede onemlidir. “Fly by wire”
mimarisinin kullaniminin artmasiyla birlikte ileri seviyede ugus denetim sistemleri
tasarlanabilmistir. Ancak bu sistemler ylksek frekansta dinamikler ve zaman
gecikmeleri icermesi bakimindan bazi ugus kosullarinda pilotun ugagr kumanda
edememesine neden olmaktadir. “Pilot Induced Oscillations” (PIO) olarak
adlandirilan bu durum ugus denetim sistemi tasariminda dikkate alinmasi gereken
bir konudur ve kullanim kalitesi ile dogrudan iliskilidir. Bu kapsamda ugus denetim
sistemi tasarimi sirasinda kullanilacak olgutler ve analiz yontemleri agik¢a

belirtilmistir.

3.1 Ucgus Denetim Sistemleri

Askeri ucaklarda basarim beklentileri yiksek olup bu beklentilere cevap verebilmek
adina hava araci tasariminda aerodinamik olarak farkl ¢ézumler Uretilmektedir. Bu
¢ozumlerin sonucunda hava araclari genellikle statik olarak kararsiz olmaktadirlar.
Statik kararsizlik hava aracina etkiyen surtkleme kuvvetini dislirmekte ve hava
araclarina yuksek manevra kabiliyeti ile operasyonel avantajlar katmasina ragmen
pilotlarin is yukuna zorlastirmakta ve arttirmaktadir. Bazi kosullarda herhangi bir
ucus denetim sistemi olmadan pilotlarin ugus yapmasi nerdeyse imkansiz hale
gelebilmektedir. Bu sebeple hava araclarinda ugus denetim sistemleri kullanilarak
hem pilot is yuklinU azaltimasi hem de daha hassas, basarili ve uzun gorevler

yapilmasi saglanmaktadir.

Geligsen teknoloji ile birlikte ugus denetim sistemleri Uzerinde birgok ilerleme
kaydedilmis olup hem ugusta pilota destek saglayan hem de yari otonom ugus

saglayabilen sayisal ugus denetim sistemleri tasarlanabilmektedir. Temel olarak bu
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sistemler hava aracinin boylamsal ve vyanal-dikey eksende kararlihgini ve
denetimini batin operasyonel ugus zarfinda saglamaktadir. Hava aracinin dinamik
Kiplerini sdnimleme ve bu kiplere ait dogal frekanslarini iyilestirme islemi degisen
ucus kosullarinda hizli ve dogru bir sekilde yapiimalidir. Ugus denetim sistemleri
pilotun komutlarini destekleyen ya da tamamen pilottan bagimsiz bir sekilde
denetim saglayabilen sistemler olup guvenli, konforlu ve saglikli ugusu

surdurebilmek i¢in son derecede buyuk bir onem teskil etmektedir.

Ucgus denetim sistemi tasariminda genellikle hava araci dinamikleri boylamsal ve
yanal olarak iki ayrik modele (decoupled) indirgenerek her iki model i¢in ayri ayri
denetleyici tasarimi yapilmaktadir. Hava araci modeli bir batin olarak ele alinip
denetleyici tasarimi da mumkun olmasina ragmen bu tez ¢alismasinda da ayrik
modeller Uzerinden ucgus denetim sistemi tasarimina gidilmistir. Denetleyici
tasariminda elde edilen ayrik modeller i¢in ¢ok girigli ve ¢ok ¢ikish (MIMO) ya da tek
girigsli ve tek cikigh (SISO) sistem modellerine dayanan tasarim yontemleri
kullanilabilir. Yapilan bu tez ¢alismasinda denetleyici olarak SUGONDE ydntemi
kullanilacagi icin tek girisli ve tek c¢ikisli sistem modeline karsilik gelen aktarim
islevleri Uzerinden denetleyici tasarimi yapiimigtir. Tek girigli ve tek ¢ikisl sistem
modeli kullanilarak ugus denetim sistemi tasariminda izlenen yaklagimlardan birisi
denetlenecek sistemi i¢ ve dis dongulere ayirarak istenilen parametrenin denetimini
yapmaktir. Hava aracinin yere gore yoneliminin ve acisal hizlarinin denetimi i¢
dongu denetimi, hava aracinin hiz, irtifa ve istikamet denetimi ise dig dongu denetimi
olarak adlandirlabilir. Bu kapsamda yari otonom ugus denetim sistemi mimarisinde
¢oklu dongu yaklasimi kullanilarak i¢ ve dis dongulere ayri ayri denetleyici

tasarlanmigtir.

Bu tez ¢alismasi kapsaminda F-16 ugagina hem pilota destek saglayan hem de yari
otonom ugus saglayan iki farkl ugus denetim sistem mimarisi tasarlanmigtir. Bu iki
mimari igerisinde kullanilan denetim sistemleri alt baslklar ile detayh bir sekilde

verilmigtir.

3.1.1 Kararhhk Arttirici Sistem

Kararllik Arttirici Sistem (Stability Augmentation System - SAS) kavrami ilk defa
1950 yilinda Northrop firmasin tarafindan ortaya atilmistir [1]. Pilotlara kolaylik
saglamak adina tasarlanan SAS mimarisi, hava aracinin dinamik Kkiplerinde

sdnumlenme oranini artirarak kararliliga pozitif yonde etki etmektedir. Yaptigi
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etkiden dolayi sonumleyici olarak da adlandiriimaktadirlar. Genellikle govde ekseni
acisal hizlarinin negatif geri beslenmesiyle oynar yuzeylerin ilgili dinamik Kkipi

sdnumlemesi saglanir.

Codu savas ucagi manevra kabiliyetini arttirmak adina kararsiz tasarlanmaktadir ve
herhangi bir denetim sistemi olmadan pilotlar tarafindan ugurulmasi neredeyse
imkansizdir [2]. Eger sistemde bir denetleyici yoksa pilotun komutlari dogrudan
oynar yuzeylere iletiimektedir. SAS mimarisi eklendiginde ise, pilotun komutlar
duzeltilerek oynar yuzeylere iletiimektedir. SAS yapisi yapti§i pozitif etkiler
sebebiyle hava araci kullanim kalitesini de arttirmaktadir. Hava araglarinda
kullanilan en temel ugugs denetim sistemi olup boylamsal ve yanal-dikey eksen igin
ayri ayri SAS tasarlanabilir (pitch rate-SAS, roll rate-SAS, yaw rate-SAS). Bu tez
calismasi kapsaminda sadece sapma agisi degisim hizi SAS, kisaca rSAS (yaw
rate-SAS) kullaniimistir. “Dutch roll” kipini sdnumlemek icin kullanilan yontemdir.
Sapma acisi degisim hizi () sinyali istikamet dimenine geri beslenerek elde edilir.
rSAS’In amaci, negatif geri besleme ile istikamet dimenini kullanarak “dutch roll”
Kipinin olusturdugu sapma momentlerine karsi koymaktir. rSAS’I dogrudan
kullanmak bagka bir probleme yol agmaktadir. Hava araglarinin donus aninda
yaptigi manevralardan biri koordineli dontis manevrasidir ve pilotlar tarafindan
tercih edilmektedir. Koordineli donuslerde hava araci sifirdan farkli bir sapma agisi
degisim hizi ile donUs yapmaktadir. Eger sistemde rSAS varsa tasarimi geregi bu
duruma karsi ¢cikacak ve olusan sapma agisi degisim hizini sifirlamaya calisacaktir.
Bu durumda pilotun koordineli déntslu saglayabilmesi icin karsi yonde istikamet
dimeni komutu Uretmesi ve pedala daha fazla basmasi gerekmektedir. Pilotlarin is
yuku arttigi icin dogrudan rSAS kullaniimasi tercih edilmemektedir. Yasanan
istenmeyen durum basit bir ylksek gecirgen filtre ile ¢ozulebilmektedir. “Dutch roll”
Kipini yenmek igin sapma acisi degisim hizi sinyalindeki ani degisikliklerin geri
beslenmesi yeterlidir. Koordineli donlste ise sabit bir sapma agisi degisim hizina
ihtiyac vardir. Yuksek gegirgen filtre kullanimi ile sapma acisi degisim hizi sinyalinin
sadece gegici tepkisinin (transient response) geri besleme olarak kullaniimasi
saglanir. Bu sayede hem “dutch roll” kipi sonimlenmis olur hem de pilotlarin
koordineli donuslerde fazladan istikamet dumeni kullanma ihtiyaci ortadan kalkmis
olur. Havacilik uygulamalarinda “washout” filtresi olarak bilinen bu yuksek gecirgen

filtre birinci derecen basit bir sistemdir (Es. 3.1). Zaman sabitinin se¢imi 6nem teskil
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etmekte olup, ¢ok kisa secilirse beklenen etkiyi yaratmayabilir ve ¢ok uzun segilirse

de yine koordineli donuglerde istenmeyen etkiler yaratabilir.

s
1+ 1s

Gw(s) = (3.1)

Bu calismada “washout” filtresi icin zaman sabitinin secimi Lewis’in kitabinda

onerildigi gibi kullaniimis olup T = 1 segilmistir [2].

3.1.2 Denetim Arttirici Sistem

Denetim Arttirici Sistem (Control Augmentation System - CAS) pilotun ylksek
dogrulukta hedef takibi yapabilmesini saglayan bir ugus denetim sistemidir. Hava
aracinda herhangi bir ugus denetim sistemi olmadiginda pilotun I6vye ile verdigi
komutlar dogrudan oynar yuzeylere iletilirken, hava aracinda SAS var iken I6vye
komutlari SAS tarafindan duizenlenerek oynar ylzeylere iletiimektedir. CAS
mimarisi varken ise pilotun I6vye ile verdigi komutlar referans yatis acisi degisim
hizi (pema) » referans yunuslama agisi degisim hizi ( q.,q) ya da referans dikey

ivme (n,_,,,) olarak kulanilabilir. CAS sistemi, pilotun verdigi komutlari takip eden

bir denetleyicidir ve pilotun oynar yuzeylere dogrudan mudahalesi yoktur. Bu
sebeple CAS pilota destek olan ve daha hassas bir ugus saglayan bir pilot destek
sistemidir. Hava aracinin denetimi i¢in dis donguyu pilotun kapattidi i¢c donglde ise
CAS mimarisinin kullanildigi ugus denetim sistemleri cogunlukla savas ucaklarinda
kullaniimaktadir. Bazi mimarilerde i¢ dongulerde hem SAS hem CAS bulunabilir.
CAS mimarisi hem boylamsal hem de yanal-dikey eksen igin tasarlanabilir. Yanal
eksen igin yatis agisi degisim hizini denetleyen pCAS, boylamsal eksen igin ise
yunuslama agisi degisim hizini kullanan qCAS mimarileri mevcuttur. Lovyenin ileri
geri hareketi referans yunuslama agisi degisim hizi (q.nq), Saga sola hareketi ise

referans yatis agisi degisim hizi (p.q) sinyali olusturmaktadir.

Pilotun hava aracini yuksek dogrulukta denetlemesini saglayan CAS genellikle it
dalasli, hedef takibi, havada yakit ikmali gibi keskin, ani ve hassas manevra
gerektiren kritik gorevlerde kullaniimaktadir. Bir diger kullanim avantaji ise hava
aracini belli bir denge noktasinda birakmasidir. Pilot |IGvye ile vermis oldugu komutu
geri aldiginda hava araci son durumunu korumaktadir ve pilotun surekli I1ovye ile

kumanda vermesine gerek kalmamaktadir.
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Bu tez calismasinda, pilota destek saglayan ugus denetim sistemi tasarimi igin hem
pCAS hem de qCAS tasarlanmigtir. pCAS tasariminin igerisinde bir dnceki bélumde
belirtildigi gibi “dutch roll” kipini sdbnimlemek adina rSAS da kullaniimistir.

3.1.3 Tutus Otopilotu

Yukarida bahsedilen SAS ve CAS denetim sistemleri hava aracinin yonelim ve
durumunu denetleyebilmek igin dongl igceresinde pilot kumanda komutlarini da
kullanmaktadir. Otopilot ise doéngu icerisinde pilotun kumanda komutlar
muadahalesini barindirmayan ve geri beslemeli denetim sistemlerinin kullanildigi
ucus denetim sistemidir. Otopilotun referans degerleri Ust seviye dis dongulerden
ya da pilot tarafindan verilebilir ancak denetleyici igerisinde pilotun bir midahalesi
olmamaktadir. Bu durum hem pilot ig yukunu azaltmakta hem de daha hassas bir

denetim saglamaktadir.

Yari otonom ugus denetim sistemi mimarisi kapsaminda hava aracinin boylamsal
ve yanal-dikey eksende kararlilik ve denetimini saglamak adina iki butinlesik
otopilot tasarimi yapilmistir. Hava aracinin yere gére ydnelimini belirten Euler
acilarinin denetiminde kullanilan ugus denetim sistemlerine ydnelim tutus otopilotu
(attitude hold autopilot) adi verilir. Yonelim tutus otopilotlar arasinda yatis agisi
tutus (roll hold), yunuslama agcisi tutus (pitch hold) ve bas acisi tutus (heading hold)
otopilotlari mevcut olup bu tez calismasinda yanal-dikey eksen kararlilik ve denetimi
icin yatis acgisi tutus ve bas acisi tutus otopilotlari tasarlanmigtir. Ayrica koordineli
donusl saglayabilmek igin rSAS da sisteme eklenmistir. Butlnlesik boylamsal
otopilot mimarisinde ise hava araci hizi ve irtifasi denetlenmistir. Bu sayede hava
aracinin istenilen irtifa, hiz ve bas acisinda pilot midahalesi olmadan glvenli ve

saglikh bir sekilde ugusunu gergeklestirmesi saglanmistir.

3.2 Pilot Destekleyici Ugus Denetim Sistemi Mimarisi

insanli ucaklarda pilotun daha hassas ve giivenli bir sekilde ucagdi ugurabilmesi icin
hava aracinin kararlilk ve denetimini arttiran ve pilota destek saglayan ugus
denetim sistemleri kullaniimaktadir. i¢ déngilerde ugus denetim sistemi mevcut
olurken dis dénglyl pilot kapatarak hava aracini istedigi gibi ydnetebilmektedir. ig
dongudeki denetleyiciler sayesinde hava aracinin dinamik kiplerinin sonimlenme
orani ve dogal frekanslari iyilestirilerek hava aracinin kararsizliga gitmesi
onlenmektedir. Pilot destekleyici ugus denetim sistem mimarisi kapsaminda yanal-

dikey eksen denetimi i¢cin pCAS ile kayis acisi tutus otopilotu, boylamsal eksen
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denetimi i¢in ise qCAS tasarimi yapilmistir (Sekil 3.1). Sistemde LEF denetleyicisi
de mevcuttur. LEF denetleyicisi daha once belirtildigi gibi, hicum kenari kanatgigini
hicum acgisina ve dinamik basinca bagli olarak denetlemekte ve hava aracinin
yuksek hucum agilarinda da ugabilmesini saglamaktadir. Mimaride bulunan LEF

denetleyicisi ile birlikte 16vye ve pedal matematiksel modelleri NASA raporundan

alinmigtir [8].
hiicum agisi
“
q
p
LEF LEF
Pilot L6 Denetleyicisi
llotLovye ~——— Referansq (_________________ irtifa Diimeni
Komutu .
—————>» Lovye qCAS >
Modeli | Referans p |- Kanatgik Eyleyici

Pilot Gaz Kolu \_ / pCAS F-16

Komutu — i .

Gaz Kolu o Modeli ‘:b Algilayict Modeli
—_— ] Dinamik Modeli

Pilot Pedal () Referans

Komutu Pedal Kayis agisi Kayig agisi

—_— .

pcdell Tutus Otopilotu
N
istikamet
diimeni
r
WO Filtresi
Kayis agisi

Sekil 3.1 Pilot destekleyici ugus denetim sistemi mimarisi

Mimariden gorulecegi Uzere yanal-dikey eksen icin pCAS ve kayis agisi tutus
otopilot tasarimi yapilmistir. Ayrica “dutch roll” kipini sénimlemek ve koordineli
donusu saglayabilmek adina sisteme rSAS eklenmigtir. Hava aracinin donus
yapabilmesini saglayan pCAS sistemi pilotun yatay I6vye komutunu referans yatis
agisi degisim hizi komutuna (p..q) cevirmektedir. pCAS geri besleme olarak yatis
agisi degisim hizi sinyalini (p) kullanmakta ve denetleyici ¢iktisi olarak da kanatgik
komutunu (8,) Uretmektedir. Kayis agisi tutus otopilotu, referans degerini pilot
tarafindan verilen pedal komutlarindan almaktadir. Yan rtzgarl ugus kosullarinda
hava aracinda sifirdan farkli bir kayis agisi olusur. Mihimmat birakmak ve yere inis
icin kayis acgisinin sifir derecede olmasi pilotlar tarafindan tercih edilen bir yéntem
olup kayis agisi tutus otopilotu ile pilota bu imkan da saglanmaktadir. Kayis agisi
tutus otopilotu geri besleme olarak kayis acgisini () kullanmakta ve denetim giktisi
olarak ta istikamet dimeni komutunu (8,) tUretmektedir. ic déngiide bulunan rSAS
sebebiyle Uretilen istikamet dumeni komutlari dedistirilerek eyleyiciye
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gonderilmektedir. Ayrica pilotun verebilecegi maksimum yatis agisi orani komutu ve
kayis acisi komutu NASA raporunda verildigi gibi sinirlandiriimistir [8]. Bu
sinirlandirmanin sebebi hava aracinin hem yapisal kiplerinin tetiklenmemesi hem

de dinamik olarak kararsizliga itebilecek kogullara girilmemesi adinadir.

Boylamsal denetim olarak da hava aracina qCAS tasarimi yapilmigtir. qCAS sistemi
pilotun verdigi dikey I6vye komutlarini referans yunuslama acisi degisim hizina
(9ema) cevirmektedir. Sistem geri besleme olarak yunuslama agisi degisim hizini
(@) kullanmakta ve denetim ciktisi olarak ta irtifa dimeni komutunu (é,)
uretmektedir. qCAS sayesinde pilot hava aracinin yunuslama agisini ve dolayli
olarak irtifa ve hizini denetlemektedir. Gaz kolu komutu (§;) pilota birakilmis olup
herhangi bir denetleyici tarafindan Uretiimemektedir. Ugus kosuluna goére pilot
istedigi gaz kolu komutunu Uretmektedir ve dolayli olarak yine hava aracinin hizina

ve irtifasina etki etmektedir.

3.3 Yari Otonom Ugus Denetim Sistemi Mimarisi

Yari otonom ugus kipinde hem i¢ déngu hem dis donglde denetleyiciler mevcuttur
ya da ilgili parametre tek bir dongu ile denetlenmektedir. Pilot sadece referans hiz,
irtifa ve bas acisi gibi komutlari vermektedir. Otonom seyrusefer kipi gibi harici dig
kiplerde ise dnceden hazirlanmis olan goérev ile seyrisefer nokta takibi yapiimakta
olup pilot tarafindan higbir girdi gerekmemektedir. Yari otonom ugus denetim
mimarisi kapsaminda F-16 icin boylamsal ve yanal-dikey olmak Uzere iki butunlegik

otopilot sistemi tasarlanmistir.

Boylamsal butlnlesik otopilot sistemi ile hava aracinin hizi ve irtifasi
denetlenebilmektedir. Ayrica sistemde yine LEF denetleyicisi de mevcuttur (Sekil
3.2). Hiz tutus otopilotu tek bir donglden olusmaktadir ve geri besleme olarak hava
hizini (V) kullanip denetleyici ¢iktisi olarak gaz kolu komutu (6,) Uretmektedir.
istenilen hiz degerine bagli olarak pozitif ya da negatif ydénde gaz kolu komutu
uretilerek denetim saglanmis olunur. irtifa tutus otopilotu ise iki déngliden
olusmaktadir. i¢ dongide ugus yolu agcisi (flight path angle:y) denetimi
yapilmaktadir. i¢ déngii geri besleme olarak ucus yolu acisini kullanarak denetim
ciktisi olarak irtifa dimeni komutu (6,) Uretmektedir. Dig dongu ise irtifa dongusu
olup geri besleme olarak irtifa bilgisini (h) kullanmaktadir. Déngunun ¢iktisi referans
ucus yolu acisi olarak i¢ dongude kullaniimaktadir. Bu sayede irtifa tutus otopilotu
referans irtifaya bagh olarak referans ucus yolu komutu Gretmekte ve bu denetimi
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irtifa dumeni ile saglamaktadir. DUz ugusta iken ugus yolu agisi sifir derece komutu
iletilmektedir. Ayrica irtifa denetimi sirasinda ugus yolu agisindaki degisimden dolayi
yunuslama agisinda da degisim gorulecek ve bu da hizda ani degismelere sebep
olacaktir. Hiz tutus otopilotu bu degisimlere de tepki vererek istenilen hizda

uculmasini saglamaktadir.

R
Referans irtifa
Gaz kolu Boylamsal
Boylamsal |, ita Dameni| Eyleyici ,:D e L
i —_— i .
Referans Hiz Otopilot LEF locel
>» — Dinamik Modeli
A\ /
A A A
Hiz
irtifa Algilayici )
Ugus Yolu Agisi wEE

Sekil 3.2 Boylamsal butunlesik-otopilot mimarisi

Yanal-dikey butunlesik otopilot kapsaminda ise hava aracina bas agisi tutus ve yatis
agisi tutus otopilotu tasarlanmigtir. Sisteme yine “dutch roll” kipini sbnimlemek ve
koordineli donlsl saglayabilmek adina rSAS eklenmistir (Sekil 3.3). Bas acisi tutus
otopilotu iki déngiiden olusmaktadir. i¢ déngiide yatis acisi denetimi yapilmaktadir.
ic déngli geri besleme olarak yatis agisini (¢) kullanirken, denetim ¢iktisi olarak
kanatcik komutu (5,) Uretmektedir. Dis dongude ise bas acgisi denetlenmektedir.
Referans bas agisina gore referans yatis agisi Uretilmekte olup geri besleme olarak
ise de bas acisi (y) kullaniimaktadir. Bu sayede hava araci istenilen bas agisina

yatis yaparak gidebilecektir.
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Sekil 3.3 Yanal-dikey bitlinlesik otopilot mimarisi

3.4 Ugus Kalitesi Olgiitleri

Hava araclarinin ugus ve kullanim kalitesi konusunun aragtiriimasi uzun bir gegmise
dayanmaktadir. Bu iki konu hava araci dinamigini ve pilotlarin hava araci dinamigi
uzerindeki yorumlarini betimlemektedir. Hava araci karakteristigi matematiksel
olarak ifade edilebilirken, pilot yorumlarini matematiksel bir modele oturtmak kolay
degildir. Bu sebeple ugus kalitesi ve kullanim kalitesi ifadeleri genellikle yanhs
anlasilabilmektedir. Bu iki ifade i¢in yapiimis birden fazla tanim vardir ancak MIL-F-
8785C dokumaninda kabul gérmus olan ifade, George E. Cooper ve Robert P.
Harper Jr.‘in yapmis oldugu ve pilot yorumlarina dayanan ¢alismadan alinmistir [46]
[47]. Bu kapsamda ucgus kalitesi hava aracinin dinamik karakteristigini ve herhangi
bir komuta ya da bozucuya nasil tepki verecegini betimlemektedir. Hava araglarinin
ucus ve kullanim Kkalitesini (flying quality, handling quality) istenilen dizeye
getirebilmek icin bazi olgutler gelistiriimis ve tasarim agsamasinda kilavuz olarak
kullaniimasi icin standartlar yazilmistir [48]. Ancak bu durum gérildiugu kadar kolay
bir sure¢ degildir. Cogu olgut ugus testlerine baglh gelistirildigi icin, dl¢Utlerin basarisi
ucus testinin kapsamina baglidir. Ayni sekilde ugaklarin tlrt ve goérevlerin gesidine

bagli olarak da degismektedir.

MIL-F-8785C dokimaninda insanl ucgaklarin ugus kalitesi, ucaklarin sinifina, ugus
evresine ve basarim seviyelerine gdre gruplara ayrilmistir. insanh ucaklar Tablo
3.1’de verildigi gibi dort gruptan olusmaktadir. Tablodan anlasilacag! uzere F-16
ucag! Stnif IV kategorsindedir.
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Tablo 3.1 MIL-F-8785C dokimaninda tanimlanmis ucak siniflari

Ugak Sinifi | Ugak Ozellikleri

Sinif 1 Kigulk, hafif agirlikta, orta seviyede manevra kabiliyetine sahip ugaklar
Smuf 11 Orta agirlikta, diisiik ile orta seviyede manevra kabiliyetine sahip ugaklar
Sunif 111 Buyuk, yuksek agirlikta, disik manevra kabiliyetine sahip ugaklar

Stuf 1V YUiksek manevra kabiliyetine sahip ugaklar

Yine ayni dokumanda tanimlanmis ugus evreleri Tablo 3.2’de verildigi gibi t¢ gruba
bélinmastir. Bu tez galismasinda Kategori A ugus evresi incelenmis olup ilgili

analizler bu kategoriye gore yapilmistir.

Tablo 3.2 MIL-F-8785C dokiimaninda tanimlanmis ugus evreleri

Ucus Evresi | Kullanim Alani

Kategori A Keskin-ani manevra ve hassas takip gerektiren uguslar

Kategori B Tirmanig, diz ugus ve algalis anlarinda yeterli manevra gerektiren uguslar

Kategori C Kalkis ve inis anindaki manevralari gerektiren uguslar

Ucus kalitesi seviyeleri ve 6zellikleri ise Tablo 3.3’te verilmistir.

Tablo 3.3 MIL-F-8785C dokimaninda tanimlanmis ugus kalitesi seviyeleri

Ucus = . .

Kalitesi Ozellikleri

Seviye 1 Ugus kalitesi, ugus evresi igin yeterli seviyede olan ve goérevin etkin bir sekilde
tamamlandidi uguslardir.

Seviye 2 Ugus kalitesi ugus evresi icin yeterli seviyede ucguslardir ancak pilot is yuku biraz
artmis ve gorev icra edilirken etkinlik azalmistir.

Seviye 3 Ucgus kalitesi bakimindan ancak glvenli ugusun saglanabildigi, pilot is yakinin
asiri artmis ve gorev icra edilirken etkinligin bir hayli distigu ucuslardir.
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Cooper ve Harper’'in 1969 yilinda yapmis olduklari galismanin sonucunda, pilotlarin
ucus aninda bir gorevi icra ederken vermis olduklari oylar ile ugus kalitesi seviyeleri
arasinda baglanti kurulabilmektedir. Kullanilan yéntem EK-C’de verilmistir. Bu
sayede havaclilik tarihinde yapilmis olan birgok ¢alisma ile pilot yorumlari analitik
yontemlerle birlegtirilerek ugus denetim sistemi tasariminda kullanilabilecek olgutler
olusturulmustur. MIL-F-8785C dokimaninda hava aracinin tlrd ve ugus evresine
g6re dinamik kiplerinin sdbnimlenme orani, dogal frekansi ve zaman sabitlerine bagl
olarak ucgus kalitesini betimleyen olgutler mevcut olup bu tez galismasinda da

asagida belirtilen dlgutler kullaniimigtir.
e Uzun periyod (phugoid mode) élgiitii

Hava aracinin uzun periyod kipinin sonimlenme oraninin ({,) ugus kalitesi
seviyesilerine gore almasi gereken degerleri Tablo 3.4’te verilmistir. Ugus kalitesi
Seviye 3 i¢in uzun periyod Kipinin kararsiz oldugu ongorulmekte olup tabloda

bulunan T,,, degiskeni ise kipin blyukligundn iki katina ¢ikma sdresidir.

Tablo 3.4 Uzun periyod kip élgutt

Ucus Kalitesi | Uzun Periyod Gereksinimleri
Seviye 1 {p = 0.04
Seviye 2 (=00
Seviye 3 T,, = 55.0 sn

e Kisa periyod Olgiitii

Kisa periyod 6l¢utu icin genellikle hava araci LOES (Low Order Equivalent System)

modeline ait sonimlenme orani ({s,) ve dogal frekansi (wy,) kullaniimaktadir.
LOES modeli hava aracinin HOS (Higher Order System) modelinin dusuk frekans
arahginda (0.1 —10rad/s) 2. dereceden bir sisteme indirgenmesi ile bulunur.
LOES modeli indirgemesi igin Es. 3.2’de verilen yunuslama agisi degisim hizi
sinyalinden (q) pilot I6vye komutuna (F;) olan aktarim iglevi kullanilir.

—TgS

1
as) _ Ko (s+ 75 (3.2)
F.(s) s?+ ZZSpa)nsps + wngp
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Model indirgemesi yapilirken, HOS modeli ile LOES modeli frekans tepkilerinin
belirlenen frekans bandinda mumkun oldugunca birbirine yakin olmasi saglanir. Bu
kapsamda Es. 3.2’de verilen aktarim iglevinin parametreleri degistirilerek Es. 3.3’te

belirlenen maliyet islevi minimize edilir.

J = ) [(Gros(®;) = Grops(w;))* + 0.0175 * (Pyos(w;) — Progs(w;))?] (3.3)

l

n

1l
[y

Es. 3.3'te belirtilen maliyet iglevindeki n (0.1 — 10 rad/s) arahgindaki frekans
sayisini, Gyos ile Goops sirasiyla HOS ve LOES modellerinin ilgili frekanstaki
kazanicinin dB degerlerini, Pys ile P, ogs ise ilgili frekanstaki evre agilarinin derece

degerlerini belirtmektedir [2].

Kisa periyod olgutindn belirlenmesi igin hava araci LOES modelinden elde edilen

sonimlenme orani ({s,) ve dogal frekansi (wnsp) ile CAP (Control Anticipation

Parameter) degeri kullanilmaktadir. CAP degeri, hava aracinin yunuslama
ivmesinin durgun haldeki yUk faktérine oranidir. Bu parametre pilotun hava
aracinda olusan g-kuvvetini ve yunuslama ivmesini vestibuler duyu organi ile
hissetme duyarliigina bagintiidir. insanlarin vestibiler sistemi, hava aracinda
olusan yunuslama ivmelerine asiri hassas olup, pilotlarin ugagi denetlemek igin
kullandigi en 6énemli geri beslemedir [49]. Hava aracinin yunuslama agisinin (6)
degisimi hucum acisinda («) da bir degisime sebep olur ve bu sebeple de hava
aracina etkiyen g-kuvveti (n,) degismektedir. Pilot ise degisen g-kuvvetini
hissederek ucagi istenilen konumda tutmaktadir. CAP dederinin yaklasik olarak

hesabi Es. 3.4’de verilmistir. Hesaplamanin detayi [49]'de mevcuttur.

gTo, (3.4)

Ucgus evresi ve ugus kalitesi seviyelerine gore kisa periyod kip sénimleme orani
Ol¢utld Tablo 3.5'te, sdnimlenme orani ile CAP degerinin ugus kalitesi seviyelerine
gore degisimi ise Sekil 3.4’te verilmigtir.
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Tablo 3.5 Kisa periyod kip séniimlenme orani dlgutu
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Sekil 3.4 Ugus kalitesi CAP sénimlenme orani 6lgitl

Ucus evresi ve ucgus kalitesine bagli olarak CAP degerinin kisa periyod dogal

frekansina bagli limit degerleri Tablo 3.6 ve Sekil 3.5’te verilmistir.
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Sekil 3.5 Kategori-A ugus evresi CAP 6lcitl ugus kalitesi grafigi

Tablo 3.6 Kisa periyod dogal frekans oél¢iti CAP limit degerleri wnﬁp/(n/a)

Ucus Evresi
Ugus Kategori A Kategori B Kategori C
Kalitesi | Min.  Max. | Min.  Max. | Min.  Max.
0.28 3.6 0.85 3.6 0.16 3.6
Seviye 1
Wn,, = 1.0 Wn,, = 0.7
0.16 10.0 | 0.38 10.0 | 0.096 10.0
Seviye 2
Wng, = 0.6 Wn,, = 0.4
Seviye 3 | 0.16 - 0.038 - 0.096 -
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e Yatis Kipi Zaman Sabiti Ol¢iitii

Yatis kipi zaman sabitinin alabilecedi maksimum degerler ugus tirt ve evresine
gore Tablo 3.7°de verilmistir. Yatis kipi birinci dereceden bir sistemle betimlenebildigi

icin Olgutte sadece zaman sabiti kullaniimistir. Yatis kipine ait kutup kararl olmalidir.

Tablo 3.7 Yatis kipi zaman sabiti él¢utd

Yatig Zaman Sabiti T (saniye)

Ugus Evresi | Ugak Sinifi Ugus Kalitesi

Seviye 1 | Seviye 2 | Seviye 3
Kategori A LIV 1.0 1.4 —
Kategori A IL, 111 1.4 3.0 —
Kategori B All 1.4 3.0 10
Kategori C L1I 1.0 1.4 —
Kategori C 11, 111 1.4 3.0 -

e “Dutch Roll” kipi él¢iitii
“Duth roll” kipine ait dogal frekans (w, ,) ve sonimlenme oraninin ({;) ugus evresi

ve ugak tlrine gore alabilecegi limit degerler Tablo 3.8’de verilmistir. “Dutch roll”
kipi Ikinci dereceden bir sistemle ifade edildigi igin hem séniimleme orani hem de

dogal frekansi dlgute dahil edilmistir.
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Tablo 3.8 Dutch Roll kipi dlguti

min | min | min
Ucus Kalitesi | Ugus Evresi | Ugak Sinifi

Ca | SaWng | Wny
L1V 0.19 | 0.35 1.0

Kategroi A
IL, 111 0.19 | 0.35 0.4
Seviye 1 Kategroi B hepsi 0.08 | 0.15 0.4
LI—-CIV | 0.08 | 0.15 1.0

Kategroi C
I —L, I 0.08 | 0.15 0.4
Seviye 2 hepsi hepsi 0.02 | 0.05 0.4
Seviye 3 hepsi hepsi 0.02 — 0.04

3.5 Giirbiizlitk ve Kararhlik Olgiitleri

Ucus denetim sisteminin yasanabilecek belirsizliklere, zaman gecikmelerine ve
cevresel faktdrlerden olusan bozucu ve gurultilere karsi dayanikli olmasi ve hava
aracinin kararhligini saglayabilmesi birincil 6nceliklerindendir. Bu kapsamda
tasarlanacak olan denetleyicilerin havacilik standartlarinda belirtilen dayaniklilik
Olcutlerini karsilamasi son derecede onemlidir. MIL-F-9490D dokumaninda insanli
ucaklar i¢in ugus denetim sisteminin basarim ve kararllik gereksinimleri agik¢a
belirtilmigtir [37]. Ayrica GARTEUR (Group for Aeronautical Research and
Technology in Europe) tarafindan yayinlanmis HIRM (High Incidince Research
Model) projesi dokimanlarinda da bir savas ugagi icin ugus denetim sistemi
tasariminda kullaniimasini 6nerdigi kararlik ve gurbuzluk olgutleri de MIL-F-9490D
dokumaniyla benzerlik gostermektedir. Bu tez calismasinda da ugus denetim
sistemi mimarisi kapsaminda tasarlanan denetleyicilerin gurbuzluk ve kararlk

gereksinimlerine uymasina dikkat edilmigtir.

Yukarida belirtilen rapor ve dokimanlarda her bir denetim dongusu igin, ilgili
eyleyiciye giden sinyal Uzerinden dongunun kiriimasi ile elde edilen sistemin
minimum 6 dB kazan¢ payina ve minimum 35° evre payina sahip olmasi gerektigi
belirtiimektedir. istenilen 6 dB kazang pay ilgili sinyalinin herhangi bir bozucu

etkiden dolayi genliginin iki katina dahi ¢iksa bile sistemi kararsizliga géturmeyeceqi
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anlamini tagsimaktadir. Ayni sekilde 35° evre payi da sistemin bant genigligi ve gegis
frekansina bagl olarak kararsizliga gitmeden olusabilecek zaman gecikmelerini
ifade etmektedir. Analiz, kirllmis dongu aktarim islevinin Nichols grafiginin gizilmesi
ile kolayca yapilabilmektedir. Degisen frekanslara bagli olarak o6lgut icin minimum
evre ve kazang paylarini belirten seviye Sekil 3.6’da gosterilmektedir. Sekil 3.6’da
belirtilen analitik sinirlar asagida verilmis Es. 3.5'te elde edilir. Ancak havacilik
endustrisinde belirtilen analitik elips yerine yine $ekil 3.6'da gosterilen elips sekline
yaklasik olarak benzeyen ¢cokgen kullaniimaktadir. Bu tez ¢alismasinda da analizler
igin cokgen kullaniimigtir.

2

=1 (3.5)

(kazan(;)z N (evre agist + 180)
6 35

Kazang [dB]

Evre Agisi [deg]

Sekil 3.6 Kirllmis déngu sistemi kararhlik paylari

Egder denetim dongusu tek giris tek cikisl (SISO) bir dongu ise, kararlik paylari
dongu nereden kirilirsa kirilsin ayni degere sahip olacaktir. Denetim dongusu ¢oklu
bir dongl (multi loop) ise analizi yapilacak sinyal Gzerinden dongu kirilmali ve diger
donguler kapali olmalidir. Bu analiz islemi, eyleyiciye giden butlin denetim sinyalleri
ve algilayiciya giren butun geri besleme sinyalleri Gzerinden dongulerin kirilarak
yapillmali ve minimum kararlik paylarinin saglanmasi gerekmektedir. Analizler
dogrusal modeller Uzerinden yapilmali ancak donguye algilayici modeli, eyleyici
modeli ve ekstra zaman gecikmeleri de eklenmis olmalidir. Bu sayede analizi
yapilan sinyalin kararlik payinin mimkuin oldugunca gercede yakin olmasi

saglanmis olunur.
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Denetim sinyali igin kirlmig déngti analizi

Pilot Komutian A + e(®) - u(® Eyleyici Hava araci y(©)
On Filtreler Denetleyici Vodel Modeli
Algilayici X
u(t) : denetim sinyali Modeli
e(t) : hata sinyali
y(t) : gikis sinyali

Geri besleme sinyali icin kirllmis dongii analizi

Sekil 3.7 Kirllmig déngu kararhlik analiz yontemi

Ayrica eyleyiciye giden denetim sinyali Uzerinden dongu kirildiginda, kirilmis
dongunudn minimum gegcis frekansi (w.) (crossover frequency) da 6nem teskil
etmektedir. irtifa dimeni ve kanatcik denetim sinyali icin kirllmis déngl gecis
frekansi minimum 3 rad/s olmasi Onerilmektedir [50]. Sistemde ayrica
denetleyicinin eklenmesiyle elde edilen kapal déngunun 6zdederlerinin minimum
sonumlenme orani {,,;, = 0.4 olmalidir [50]. Bu durum ugus kalitesi dlgutlerini de
dolayli olarak kapsamaktadir. Cevresel faktérlerden dolayi olusabilecek ruzgar,
tirbulans gibi bozucular da ugus denetim sisteminin bastirmasi (disturbance
rejection) gerekmektedir. Denetleyicinin bozucu bastirma analizi i¢cin duyarhlik
dongu iglevi (loop sensivity function) kullanilir. Analizde bozucu bastirma bant
genisligi (disturbance rejection bandwidth - drb) ile bozucu bastirma rezonans
degeri (disturbance rejection peak - drp) kullanilir. Bozucu bastirma bant genisligi
denetleyicinin hangi frekansa kadar bozuculari basarili bir sekilde bastirabildiginin
ve sistemin kararli bir sekilde calistiginin gdstergesidir. llgili frekans, aktarim
islevinin frekans tepkisinde —3dB kazanca denk gelen frekans dederi olarak
hesaplanir. Genellikle hava olaylarindan meydana gelen bozucular dusik frekansta
olusmakta olup bozucu bastirma bant genisliginin mimkin oldugunca genis olmasi
ve rezonans degerinin de 6dB altinda olmasi ADS-33E dokimanlarinda

onerilmektedir [50].

3.6 PIO ve Kullanim Kalitesi Olgiitleri
Cooper ve Harper tarafindan yapilan tanima goére hava araci kullanim kalitesi
(handling quality) su sekilde 6zetlenebilir [42]:

“Pilotun hava araciyla bir gorevi icra ederken bu gorevi ne kadar hassas ve rahat bir
sekilde yapabildigini belirten hava araci karakteristigi ve kalitesidir.”
69



Bu baglamda, kullanim kalitesi pilotun bir gérevi ne kadar kolay, dogru ve hassas
bir sekilde yapabildigiyle dogrudan iligkilidir. Hava aracinin pilotun komutlarina ve
ayrica dis etkenlerden kaynaklanan turbulans, ruzgar, darbe ya da muhimmat
birakimi, hava frenleme sisteminin kullanimi, inis takimi agiimasi gibi harici olmayan
ve ugus dinamigini etkileyen bozuculara kargi verdigi tepkilerin butinunu
kapsamaktadir. Kullanim kalitesi hava aracinin dinamik karakteristiginin yani sira
ucus denetim sistemine, ugus gorevi esnasindaki pilotun alabildigi gorsel ve duyusal
ipuglarina ve hatta kokpit igerisindeki gosterge, 16vye ve pedal gibi donanimlarin
ergonomisine de baghdir. Batin bunlarin butinlesik etkisi ile birlikte pilotlarin hava

aracina ait kullanim kalitesi hakkinda yorumlari olugsmaktadir.

Gelisen teknoloji ve “fly by wire” sisteminin aktif bir sekilde kullanimin baslamasi ile
birlikte yuksek basarimli ucaklarda kullanim kalitesini etkileyen en onemli
etkenlerden biri de sayisal ugus denetim sistemleri olmaktadir. Bu sistemlerin
yuksek frekans bdlgelerinde meydana getirdigi zaman gecikmeleri bazi durumlarda
pilotlari zor duruma sokmakta ve hatta hava aracinin digsmesine sebep olmaktadir.
“Pilot Induced Oscilations” ya da “Pilot In the loop Oscillations” (PIO) olarak bilinen
bu durum son derece 6nemli bir konu olup, pilot ve ugus denetim sistemi arasinda
baglayan uyumsuzluk sonrasi artarak devam eden ve denetlenemeyen kararsiz
salinimlari ifade etmektedir. Bu durumun tetiklenmesi genellikle zor ugus gorevleri
icra edilirken ani degisimlerin olmasiyla baslar ve pilotun komutlari ile hava aracinin
tepkisi arasindaki uyumsuzluk giderek buyur. Bazen bu duruma sebebiyetin konulan
ismi yanhs yorumlamanin da etkisiyle pilotun oldugu kanisina variimaktadir ancak
bu yanlis bir bilgidir. PIO’nun asil sebebi pilotlar degil, ugus denetim sisteminin kotl

tasarimindan kaynakhdir [51].

Havacilik tarihi boyunca PIO kaynakl birgok 6nemli kaza meydana gelmistir [38].
YF-16, SAAB JAS 39 Gripen ve YF-22 savas ugaklarinin yasadigi kazalar bu
duruma o6rnek olarak verilebilir. Ozellikle YF-22 uga@inin yasadigi PIO kaynakli
kazadan sonra, ugus denetim sistemi tasarimlari tekrar gdézden gegirilmis, PIO
kapsaminda yapilan analizler genigletiimis, kaza durumunu tekrarlayabilmek ve
ayni durumun tekrar yasanmamasini saglayabilmek adina binlerce saat siren
benzetim calismalar yapilmistir. Butin bu ekstra galismalar ise maliyetleri son
derecede arttirmistir. Yasanilan kazalar ve edinilen bilgi birikimi 1siginda yapilan

kullanim kalitesi arastirmalari sonucu hava araci tasarimi ve PIO durumunun
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Onlenmesi adina cesitli gereksinimler ve olgutler meydana getirilmistir. Bu tez
calismasinda da pilota destek saglayan ugus denetim mimarisinde kullanim kalitesi
OlcUtleri de g6z 6nune alinarak denetleyici tasarimi yapilacaktir. PIO durumu Tablo
3.9'da belirtildigi gibi Ug ayri kategoriye ayrilmig olup bu tez ¢galismasinda Kategori —

[ PIO Onlenmesi igin gereken olgutlere yer verilmigtir.

Tablo 3.9 PIO kategori gesitleri

PIO

Kategorisi PIO olugma sebebi

Kapali dongu pilot-ugak sisteminin dogrusal davraniglari mevcut olup PIO
Kategori - | olusmasinin sebebi sistemde var olan denetleyici, filtre gibi yapilardan kaynakli
asiri zaman gecikmeleri ve evre kaymalaridir.

Kapali déngu pilot-ugak sisteminin dogrusal olmayan davranisglari mevcut olup
Kategori - Il P1O olugsmasini sebebi konum ve ya oran limitleyici elemanlarin doyuma
ulasmasidir.

Kapali déngu pilot-ugak sisteminin ylksek seviyede dogrusal olmayan
Kategori - Il | davranislari mevcut olup PIO olusma sebebinin anlasiimasi zordur ve genellikle
nadir karsilasilir. Ancak en zararli PIO gesitidir.

3.6.1 Neal-Smith Olgutii

Neal-Smith odlgutinun temeli, USAF NT-33 ucaginin farkh kararllik sartlarinda
yapilmis birgok ugus testine dayanmaktadir [52]. Testlerden elde edilen veri tabanini
ve pilot yorumlarini frekans alaninda yapilan analizlerle birlestiren yontem, hava
aracinin hassas yunuslama agisi takipi (pitch tracking task) yaparken mevcut
sistemin kullanim kalitesini belirlemektedir. Neal-Smith Ol¢utl ilk olarak yuksek
dereceli dinamiklere (higher order dynamics) sahip olan savas ugaklarinin hassas
takip gerektiren ugus evrelerinde (Kategroi A) kullanim kalitesini incelemek igin
geligtiriimigtir. Bahsi gegen yuksek dereceli dinamiklerin temel sebebi ugakta
bulunan ugus denetim sistemleri ve zaman gecikmeleridir. Olcit daha sonra yolcu
ucgaklari igin inis manevralarini da kapsayacak sekilde genigletilmigtir. Analizler
kapali dongu sistemi ile yapilir ve sistemde donguyu kapatmak i¢cin matematiksel
pilot modeli kullanilir. Pilot modeli kazang, duzelte¢ (compensator) ve zaman

gecikmesinden olugmaktadir (Es. 3.6). Pilot modelindeki K,, kazang degeri pilotun

bir hataya karsilik verebilecegi tepkinin buyukligunua ifade etmektedir. Pilot modeli
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duzelteg icerisinde bulunan 7, evre ilerletici zaman sabiti, pilotun hataya kargi
ongordugu tepkiyi, T, evre geriletici zaman sabiti ise hataya karsi pilotun ne kadar
rahat bir sekilde tepki verebildiginin odlgutudur. Zaman gecikmesi ise pilotun hataya

karg! karar vermesi ve tepkiyi olusturmasi aninda gecgen sureyi ifade etmektedir.

TS + 1)
Hy(s) = K, ~Tes
p(s) =Ky (rzs +1)°¢

(3.6)
Pilot modelindeki dlzelte¢ c¢esidi ugus goérevinin zorluguna bagh olarak
degisebilmektedir. Eger dusuk bant genigligine sahip ve ani manevralar
gerektirmeyen bir gorev icra ediliyorsa pilot kendini evre gecikmeli bir denetleyici
gibi uyarlayarak yuksek kazang ile yumusak bir denetim saglar. Ancak ugus gorevi
yuksek bant genisligine sahip ve ani manevralar gerektiriyorsa pilot kendini evre

ilerletici bir denetleyici olarak adapte ederek gorevi icra etmeye caligir.

Ugus Kontrol Sistemi ve

Pilot Modeli Hava Araci Modeli
0. * 0. Tys 1) Fs 8 (s) o
Plras+1 € Fs(s)

Lévye Kuvveti

Sekil 3.8 Neal-Smith analizi kapali déngu sistemi

Analiz icin pilot modelindeki zaman gecikmesi sabit tutularak diger parametrelerin
degistiriimesi ile kapali dongu sisteminin en iyi tepkiyi vermesi saglanir. Daha sonra
elde edilen pilot modeli parametreleri ugus testleri ve pilot yorumlariyla belirlenmisg

Neal-Smith grafigine oturtulur (Sekil 3.9) ve kullanim kalitesinin seviyesi belirlenir.
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Sekil 3.9 Neal-Smith ugus kalitesi grafigi

Grafikte kullanim kalitesini belirleyen sinirlar pilot yorumlariyla olusturulmustur.
Neal-Smith grafiginin y ekseni kapali dongu sisteminin kazanci, x ekseni ise pilot
dizelte¢ modelinin evre agisidir. Grafikten anlasilacagr Uzere kapali doéngu
sisteminin rezonans degeri arttikca kullanim kalitesi seviyesi dusmektedir. Yuksek
rezonans degeri pilotun gergin oldugunun ve ugagi ugurabilmek icin gereginden
fazla I6vye komutlari verdiginin gostergesidir. Pilot diizelte¢ modeli aslinda donglyu
kapatan bir denetleyici gérevi gorir ve ugagin yiuksek dereceli dinamigine bagh
olarak evre geriletici (lag) ya da evre ilerletici (lead) bir denetleyici olabilir. Pilot
modelindeki duzelteg evre agisi ise pilotun hissiyatini ve is yukinu betimlemektedir.
Bu sayede ucgus testleri ile pilotlarin yorumu analitik olarak birlestirilmistir. Yapilan
testlerde pilotlarin hassas takip yapabilmesi icin genellikle evre ilerletici denetleyici

gibi davrandigi gértlmustar.

Neal-Smith dlguti matematiksel olarak ifade edebilmek adina bant genisligi, disus
(droop) ve kapali dongu rezonansi olmak Uzere Ug¢ adet parametre tanimlanmistir.

ilgili parametrelerin tanimlari ve grafiksel gésterimi (Sekil 3.10) asagida verilmistir.

e Bant genisligi (Bandwidth): Kapali dongu sistemi evre agisinin ilk olarak
—90° ulastigi frekans bant genisligi frekansi (bandwidth frequency) olarak
tanimlanmistir. Bu frekans pilotun hava aracinin burnunu ne kadar hizh bir
sekilde hedef degere yoneltebildiginin gostergesidir. Ugus evresine gore bant
genisligi degeri degismektedir.
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e Disus (Droop): Bant genisligi frekansindan kiguk olan frekans bolgesinde
kapali dongu sistemi genliginin 0 dB’nin altina dastigu minimum degerdir.
Hava araci burnunun hedef degere ne kadar yavas bir sekilde oturdugunun

gOstergesidir.

e Kapali Dongu Rezonansi: Kapali dongu sistemi bluyuklugunde gorulen
maksimum degerdir. Hava aracinin yunuslama agcisi takibi yaparken
yunuslama dinamiginin sonimlenme orani ve salinimlarin genliginin

buyukluguyle dogru orantihdir.

Rezonans

I
ol — ™~

ASSSRNRNRNNN \\

-3dB min. Diisls \\

Kazang [dB]

N
-10

—

.

~
.

™~

.
\.

-90

Evre [deg]

I
I
:\ Bant genigligi
\ frekansi
4 \
\
\
\
~ \
|

-180

frekans [rad/s]

Sekil 3.10 Neal-Smith él¢uti yontemi

Pilot modeli parametreleri degistirilirken kapali dongu sisteminde yukarida
tanimlanmis parametrelerin Kategori — A ugus evresine ig¢in Tablo 3.10'da

belirtildigi degerleri almasi saglanir.

Tablo 3.10 Neal-Smith dlgutlu parametre degerleri

Bant genisligi | Diisiis | Rezonans

3.5rad/s —3dB | minimum
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Bant genisligi degerinin 3.5 rad/s olmasi genellikle ¢ok zorlayici bir gereksinim
olarak bilinmektedir. NASA’nin F-16 igin yapmis oldudu ¢alismalarda Kategori — A
ucus evrelerinde bant genisligi degeri 3 rad/s kullanilmistir. Bu tez calismasi

kapsaminda da Neal-Smith bant genigligi degeri 3 rad/s olarak alinmigtir [53].

3.6.2 Bant Genigligi (Bandwidth) Olgiitii

Bant genisligi ol¢cuti Neal-Smith dlgutinden gelistirilmis bir yontemdir ve bu tezde
hava araci yunuslama agisi tutus analizi i¢in kullaniimaktadir [54]. Bu dlgutte kapali
dongu sisteminin bant genisligi Neal-Smith oél¢tttiinde oldugu gibi sabit degildir [49].
Farkli ucak cinsleri, boyutlari ve ugus evrelerine gore sistemin bant genisligi
degisebilmektedir. Bu durumun sebebi kullanim kalitesi i¢in savas ugaklarinda
yuksek bant genisligi gerekirken yolcu ugaklarinda dugtuk bant genisligi yeterli
olmasindandir. Olgltin analizi frekans alaninda yapilmaktadir. Olgut analizi
yapilirken tanimlanmig bant genigligi degerinden ve evre gecikmesi (phase delay)
degerinden yararlanilir. Bu dlgutte pilot modeli kullaniimamaktadir ve hava aracinin
yunuslama agisindan Idvyeye olan aktarim iglevi Uzerinde analiz gergeklestirilir [51].
Olgute ait bant genisligi ve evre gecikmesi tanimlamalari bilindigin aksine asagidaki

gibi yapilmaktadir:

e Evreye baglh bant genisligi, WBW phase - Evre acisina bagli bant genigligi
degeri, yunuslama agisindan Idvyeye olan aktarim iglevinde evre payinin 45°
oldugu frekans degeridir. Bir bagka degisle, aktarim islevi evre acgisinin
—135° oldugu frekans degeridir. Bu bant genigligi degeri pilotun ucgagi

kararsizlia sokmadan kullanabilecegi evre payini ifade etmektedir.

e Kazanca bagh bant genisligi, OBW gain - Yunuslama agisindan |ovyeye

olan aktarim islevinde, evre agisinin —180° oldugu frekans degerindeki
kazan¢ degerinden 6dB daha buyuk olan kazanctaki frekans degeridir.
Pilotun wucagi kararsizliga sokmadan kullanabilecedi kazang olarak
degerlendiriimektedir. Bu sayede pilot hava aracini kararsizliga sokmadan

kendi kazang degerini iki katina ¢ikarabilmektedir.

e Bant genisligi, wgy : Elde edilen WBW phase ile WBW gain arasindan hangisi

kligukse o deger Olgute ait bant genigligi degeri olarak secilmektedir. Eger
WBW phase daha kuguk ise sistemin evre limitli oldugu, WBW gqin kUguk ise
sistemin kazang limitli oldugu ¢ikarimi yapiimaktadir.
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e Evre gecikmesi, T Evre gecikmesi, sistemdeki yuksek derecel

P
dinamiklerin olusturdugu evre gecikmelerinden kaynaklanan esdeger zaman
gecikmesinin (equivalent time delay: 7, ) yaklagsik olarak hesaplandigi
degerdir. Evre gecikmesi hesaplanirken evre agisinin —180° derece oldugu
frekans degeri olan w,g,'den daha yuiksek bir frekans degeri kullanilir. Olgiit
icin w1go’NIN 2 kati olan 2w,g, degeri ve bu frekanstaki evre agisi ¢p(2w,gp)
secilmigtir. Analitik olarak bant genigliginden daha yuksek frekanslardaki evre

agisinin egimi olarak Es. 3.7'de gosterildigi gibi hesaplanir.

Bant genisligi ve evre gecikmesi parametrelerinin Bode grafiginde yerleri Sekil
3.11’de verilmistir. Olgite ait parametreler bulunduktan sonra ugus testlerinden elde
edilen veri tabani ve pilot yorumlarinca hazirlanmig olan bant genisligi grafiginde
yerine oturtulur ve kullanim kalitesi seviyesi belirlenmektedir. Ugus evrelerine gore
bant genisligi grafikleri farkhlik gdstermektedir (Sekil 3.12). Bu ¢alismasinda F-16
savasg ucagina denetim sistemi tasarlanacagi i¢in analizlerde Kategori — A ugus

evresindeki bant genisligi grafigi kullaniimistir.

Kazang [dB]

Evre [deg]

Frekans [rad/s]

Sekil 3.11 Bant genisligi dlgutt parametreleri
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Sekil 3.12 Bant genisligi 6lgttl kullanim kalitesi seviyeleri

 $Q2wigo) + 180°
te ™ = T TE7 3% 20180 3.7)

Bant genigligi Ol¢utl, pilotun hava aracini denetleyebilecegi maksimum bant
genigligi ile ilgilidir. Pilot gorevi icra edebilmek i¢cin daha yuksek bir bant genigligine
(wpw) intiyag duyarsa kendi kazancini arttirmak zorunda kalir. Bu durum sistemde
ekstra evre gecikmesine sebep olur ve PIO’yu tetikler. Ayni sekilde eger sistemin
evre gecikmesi (7,) ¢ok fazla ise, bant genigliginin Gstlinde bir ugus kosulunda pilot
ani degisen evre gecikmeleri sonucu hava aracini kumanda edememeye

baglayacak ve PIO tetiklenecektir.

3.6.3 Evre Orani ve Kazang Evre Sablonu Olgiitii

Evre orani (phase rate PR;g,-) 6lgutl yUksek dereceli dinamikler barindiran modern
ucus denetim sistemlerinde PIO durumunu éngdrme igin kullanilan basit bir analiz
yontemidir ve yunuslama agisi ile yatis agisi analizleri igin kullanilabilir [55]. Agik
dongl sisteminin frekans tepkisi Uzerinden Nichols grafigi kullanilarak analiz
gerceklestirilir. Gibson yapmis oldugu calismalarda kullanim kalitesinin yuksek
dereceli etkilerinin anlasilmasi i¢in evre acgisinin —180° oldugu bodlgelere

odaklanilmasi gerektigini belirtmektedir [56]. Evre orani parametresi, kararlihk
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rejimindeki (¢ = —180°) evre agisinin frekansa bagli egimini ifade etmektedir [51].
Evre acisinin —180° oldugu frekans degeride w15,y Onem teskil etmektedir. Bu
frekans de@eri PIO’nun basladidi frekans de@eri olarak gortlebilir. Gibson evre orani
parametresini hesabini yaparken PIO baslangi¢ frekansi w_;g0-) ve bu frekansinin
iki kati olan frekans bolgesindeki 2w _1g0° yevre gecikmesinin oranina bakmaktadir.
Gorsel olarak Sekil 3.13’te belirtilen evre orani parametresi Es. 3.8’de oldugu gibi
Nichols grafigi kullanilarak hesaplanir.

Kazang [dB]

.10 ‘/" Evre Acisi [deg]

y, Ewre Pay
\
- — w(-180)
\ .

2w(-180)
Sekil 3.13 Evre orani tanimi

(P(2w(_1g0°)+180°) _ (p(2w(_1g0>)+180°)

(2‘0(—180°)‘ ‘U(—180°)) N W(-180°)

PRygp- = [c/Hz] (3.8)

Elde edilen evre orani parametresi kullanim kalitesi seviyelerinin belirtildigi frekansa
badli olan grafige oturtulur ve ugus denetim sisteminin PIO durumuna ne kadar

yatkin oldugunun analizi yapilabilir (Sekil 3.14).

Evre orani dl¢utinin fiziksel yorumu ise pilotun zor bir goérevi icra ederken bant
genigligini arttirmasi ihtiyacina bagh olarak yapilmaktadir. Pilot gorevi basarili bir
sekilde yapabilmek ici kendi kazancini ylkselterek kendisinin de i¢cinde bulundugu
pilot-ugak kapali dongu sisteminin bant genisligini arttirabilir. Ancak pilot kazancinin
artmasiyla birlikte kapall dongu sisteminde evre gecikmeleri meydana gelmeye
baglar. Bu evre gecikmelerinin artmasiyla birlikte pilot belli bir noktadan sonra
ugagin komutlarini takip edemedigi hissiyatina kapilip kendini kazancini daha da
arttirmaya basglar. Ugus denetim sisteminin ylUksek derecedeki dinamikleri evre
gecikmeleri sonucu tetiklenmeye baslar. Bu durum PIO durumunu baslatir ve pilot
ile ugak arasinda evre kaymalari sonucu denetim edilemeyen ve kararsiz salinimlar

olusur.
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Sekil 3.14 Evre Orani 6lgitl kullanim kalitesi seviyeleri

Kazang evre sablonu ise yine Gibson tarafindan 1994 yilinda onerilmis olup hava
araci dinamigindeki gercek kazang degerinin PlO’ya etkisini incelemektedir.
Lévyeden yunuslama agisina olan aktarim islevi frekans tepkisinin Nichols grafiginin
cizilmesi ile analiz yapilmaktadir. Frekans tepkisinin Nichols grafiginde belirlenmis
kullanim kalitesi seviyesi sinirlarinin neresinden gectigine bakilarak PIO’ya yatkin
olup olmadigi anlasilabilmektedir. Kazang sinir seviyeleri [-200°, —180°] evre agisI
araliginda belirlenmis olup sistemin kazancinin —16dB den kuguk olmasi
durumunda PIO etkinliginin olusmadigi gdézlemlenmistir. Bu sebeple kullanim

kalitesi seviyeleri Sekil 3.15’de belirtildigi gibi olusturulmustur.
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Sekil 3.15 Kazang-Evre sablonu o6lciti grafigi

Gibson’in yapmis oldugu ¢alismalarda, hava aracinin acgik déngl aktarim iglevinin
evre acisinin —180° ye ulastigi bolgelerde PIO durumunun meydana geldigini
gorulmustir. Bu sebeple, PIO olusma olasiliginin yiksek oldugu boélgelerde
sistemin kazancinin dusurulmesi amagclanarak oOlgut gelistirilmistir. Yapilan ugus
testlerinde de PIO olusan bdlgelerde sistemin mutlak kazancinin dusik olmasinin

pozitif etkileri gortlmustur.
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4. SUGONDE YONTEMI ILE DENETLEYICi TASARIMI

Bu bodlimde pilot destekleyici ve yari otonom ugus denetim sistemi mimarisi
kapsaminda F-16 icin ilgili denetleyicilerin tasarimi yapilacaktir. Oncelikle
denetleyici tasarim ydntemi olan Siirekli Zaman Genellestirilmis Ongérili Denetim
(SUGONDE) ydnteminin denetim yasasi ve kurallari anlatilacaktir. Daha sonra ise
bir dnceki bolimde anlatilan ugus kalitesi, kullanim kalitesi ile gurbuzltk ve kararhlik
Olcutleri esliginde denetleyici tasarimlari yapilacaktir. Denetleyici tasarimi sirasinda

kullanilan analiz ve yontemler agikca belirtilecektir.

4.1 SUGONDE Yéntemi

Sirekli Zaman Genellestiriimis Ongérili Denetim (SUGONDE) [24] ydntemi
Genellestiriimis  Ongérilti Denetim (GONDE) [27] yonteminin surekli zaman
formunda tekrardan turetiimesiyle olusturulmustur. Temel olarak sistemin ¢ikisinin
ongorulmesine dayanan bu denetim yontemi, dngorilen sistem ¢ikisi ile istenilen
sistem cikigl arasindaki farkin en kuguk olabilmesi icin gereken denetim sinyalini
hesaplamaktadir. Sistem c¢ikisinin 6ngorilmesi ise Taylor serisi kullanilarak
yapilmaktadir. Denetleyicinin gelistirildigi strekli zaman dogrusal modeli Es. 4.1°de
verilmigtir.

_B(s) C(s)

Y(S) = EU(S) + EV(S)

(4.1)

Verilen modelde Y (s) sistem cikisini, U(s) sistem girigini, V(s) ise sisteme etkiyen
glrulth ve bozucu etkenleri ifade etmektedir. B(s) ile A(s) ise denetlenecek sisteme
ait olan aktarim islevinin Laplace isleci s ile yazilmis pay ve payda ¢okterimlileridir.
Modelde bulunan C(s) ise tum kokleri sanal eksenin solunda bulunan kararli yapida
bir tasarim ¢okterimlisidir ve gozleyici ¢okterimlisi olarak adlandirilir. Derecesi A(s)
¢ok terimlisine esit ya da bir eksik olan C(s), sistem Ozelliklerine gore tasarimci

tarafindan secilmektedir.

Ongéri islemi belirli bir zaman arah@inda tirev islevi kullanilarak bulunur. Sirekli
zamandaki bir sinyalin mevcut tirevlerinin, o sinyalin gelecekteki degisimlerini ifade
edeceqi bilgisi kullanilarak su anki t aninda sistemin ¢ikigi kirpilmis Taylor serisine

acilarak, T zaman sonraki sistem ¢ikisi dngoérulmus olunur [24].
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HE+T) = y(b) + Z yk<t) — 4.2)

Es. 4.2 de belirtilen N,, ongorme derecesi, T ise gelecek zaman degiskenidir. Seri
acihmindaki y,(t) ise sistem gikisinin k. dereceden turevini ifade etmektedir.

Acikga gorulecegi Uzere, verilen bir T gelecek zamani igin ngorme basarisi N, 'ye

baghdir.

d*y(t)
dtk (4.3)

yie(t) =

Ongéri igslemi igin sistem cikisinin turevlerinin  alinmasi ihtiyaci  pratik
uygulamalarda gurualtiyu arttiracagi icin tercih edilen bir yontem degildir. Bu
sebeple, sistem c¢ikisinin dogrudan turevlerinin alinmasi yerine, oykunulmus
(emulated) degerleri kullaniimaktadir [24]. Sistem c¢ikisinin k. dereceden tlrevi olan

v (t), Laplace alaninda Es. 4.4’te verildigi gibi yazilabilir.

s“B(s) sC(s)
— ok —
Ye(s) =s*Y(s) = A65) U(s) + o) V(s) (4.4)
Yukaridaki esitlikte giriltl sinyaline ait s* ile garpilmis aktarim iglevi olan S{:—S)

uzun boélme islemi kullanilarak asagidaki bicimde iki parcaya ayrilabilir (Es. 4.5).

skC(s) F.(s
OO (45)

Burada deg[F;] = deg[A] — 1, deg[A] = deg[C] secildigi durumda deg[E;] = k olur.
Es. 4.5, Es. 4.4’te yerine yazildiginda k. dereceden dykunulmis tirev Y (s) ve
karsilik gelen hata Ej; (s) asagida verildigi gibi bulunur.

Yie(s) =Y (s) + Ex(s) (4.6)

k
Yi(s) = A(()S)U() (()) (47
E:(s) = Eg(s)V(s) 4.9)
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Es. 4.1 ile verilen sistem modelinden V(s) cekilip Es. 4.7'de yerine yazilir ise
sisteme ait k. dereceden Oykunulmus turev degeri, giris U(s) ve c¢ikis Y(s)
sinyallerine bagl olarak Es. 4.9'da verildigi gibi elde edilir. Bu sayede dykunulmus
turev degerini hesaplamak icin bilinmeyen gurulttu sinyali V(s)’ten kurtulmus olunur.

Ey(s)B(s) Fi.(s) (4.9)

Yk*(S) = WU(S) + mY(S)

Ex(s)B(s)
c(s)

sistem goreli derecesi olan p’dan buyuk oldugu kosullarda (k > p) uygun olmayan

Oykiinulmis sistem cikigi esitliginde bulunan ifadesi, tlrev derecesi k’'nin

Ex(s)B(s)

(improper) bir aktarim islevidir. Bu sebeple S

ifadesi yine uzun bdlme islemi

kullanilarak Esg. 4.10’da verildigi gibi iki parcaya bolunebilir.

Ex(s)B(s) _ Gi(s)
OO (4.10)

Yukaridaki esitlikte bolme islemi sonrasi elde edilen GC"(—(:)) kesinlikle uygun bir

aktarim islevi olup Hy(s) ise bélme islemi sonrasi elde edilen bolim ¢okterimlisidir.
Es. 4.10 ile elde edilen ifadeler Es. 4.9 yerine yazildidinda ise Es 4.11’de verildigi
sistem c¢ikisinin k. tirevinin dykunulmus degeri elde edilir.

Gy (s) Fy(s)

O MANTO N (4.11)

Yie(s) = He(s)U(s) +

Sistemde C(s) ¢okterimlisinin derecesi tasarimci tarafindan A(s) ¢ok terimlisine
derecesine esit olarak secildiginde elde edilen gokterimlilerin dereceleri asagidaki
gibi olmaktadir.
deg(B) = m, deg(4) =n, p=n—m
deg(Hy) =k —p
(4.12)
deg(Gy) =n—1

deg(Fy) =n—1
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Es. 4.12°de verilen cokterimlilerin dereceleri goz 6nune alindiginda oykunulmuasg
sistem cikis turev ifadesi Es. 4.13’te verildigi gibi tekrar iki pargaya ayrilabilir.

Ye(s) = Hi(s)U(s) + Y (s) (4.13)

Y, (s)’'nin acik olarak yazimi Es. 4.14’te asagida verilmistir.

() = V) + V(s

(4.14)

Es. 4.13’te gorllecegi Uzere dykuinulmus sistem ¢ikis tlrevleri icerisinde denetim
sinyali u(t)’nin turevleri de yer almaktadir. Denetim parametrelerinden biri olan N,,
denetim derecesi olarak adlandirilmakta olup denetim sinyalinin turevlerini
sinirlayan onemli bir parametredir. Bu kapsamda denetim sinyalinin tlrevlerinin

derecesi N,,’dan buylUk oldugunda ilgili tirevler sifir kabul edilir.

d*u(t)

uk(t) = dtk

=0, k>N (4.15)

Es. 4.15'te belirtilen ve N,’ya badli olarak denetim sinyali tlrevlerinin sifirlama
varsayimi hem hesaplama yukunu azaltmakta hem de girig sinyalini kisitlayarak
etkinligini ayarlamaktadir. Es. 4.14 ile turetilmis ve Laplace alaninda yazilmis olan
oykunulmus cikis turev esitligi zaman alaninda ve denetim derecesi ile ongoru

derecesi goz onunde bulundurularak Es. 4.16°da verildigi gibi yazilabilir.

Vie(t) = hpu + yp(t) (4.16)

Bu ifade de belirtilen u bir situn vektort olup N, ’ya bagli olarak Es. 4.17°de verildigi
gibi yaziimaktadir.

u=[ul®) u () u(t) .. uy,(®) ] (4.17)

ifadede yer alan h, ise H,(s) ¢okterimlisine ait katsayilardan olugan bir satir
vektorudur. Es. 4.16 ile zaman alaninda verilmis dykunulmus sistem ¢ikig turevleri,
Es. 4.2 ile verilmis kirpilmig Taylor serisi agiliminda yerine konulur ve sonug bir
matris esitligi olarak dizenlenirse, sistemin T zaman sonraki gelecek c¢ikiglari Es.

4.18'de verildigi gibi 6ngdrulmuas olunur.
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y(t+T)= Ty Hu+Ty Y (4.18)

Burada belirtilen ifadeler agagidaki gibi vektor ve matris bigiminde yazilmaktadir.

T? TNy
TNy= 1 T i P N_y! (419)
vo=[y@® ¥ .. ¥, ©] (4.20)
rhy 0 . .. 0
hy kg
h, hy : :
H=i . .. ho
h (4.21)
Ay, - o o hyyw, |

Es. 4.21 ile verilen H matrisi, (N,, + 1) x (N,, + 1) boyutunda olup, hy, terimleri agik

dongu sisteminin (%) Markov parametreleridir.

Sistem c¢ikisinin 6ngorilmesi igin gereken esitlikler turetildikten sonra denetim
yasasinin olusturulmasina gecilebilir. SUGONDE yénteminin amaci istenilen
gelecek c¢ikis degeri w*(t+T) ile Ongodrilen gelecek cikis degeri y*(t +T)
arasindaki hatanin belli bir zaman araliginda en kuguk olmasini saglayacak
ongorulen gelecek giris sinyali u*(t + T)’yi olusturmaktir. Bu amag¢ dogrultusunda
Es. 4.22’te Onerilen karesel maliyet islevinin eniyilemesi belirli bir zaman araliginda

yapilarak giris tirevleri hesaplanir ve 6ngorulmus gelecek giris sinyali olugturulur.

Tz Tc

] = j[y*(t+T)—W*(t+T)]2dT+J Au*(t + T))?dT (4.22)
0

Ty
Maliyet iglevinde bulunan u*(t + T) ongorulen gelecek girig sinyalinin, w*(t + T) ise
istenilen gelecek ¢ikis sinyalinin kirpilmis MacLauren serisinde yazilmis halleri olup
Es 4.23 ve Es. 4.25 ile gosterildigi gibi olusturulmaktadir.

u(t+T)=Ty,u (4.23)
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u 21 N (4.24)

Istenilen gelecek ¢ikis degeri w*(t + T)’nin biliniyor olmasi gerekmektedir ancak
¢ogu uygulamada bu mimkin olmamaktadir. Bu sebeple, gelecek ¢ikis degerinin
sabit ve su anki degerine esit oldugu varsayimi yapilarak Es. 4.25'te verildigi gibi

yazilir.

wi(t+T) =Tyw (4.25)

istenilen gelecek c¢ikis degeri esitliginde bulunan TNy Es. 4.19°da verildigi gibi satir
vektoru olup w ise Es. 4.26'da belirtildigi gibi sutun vektoraddar.

w=[w(@) 0 .. 0]T (4.26)

Yine maliyet islevinde bulunan T; parametresi alt 6ngoru ufku, T, Gst 6ngoru ufku,
T, denetim ufku, A ise denetleyici sinyalinin agirliklandirma carpani olarak
adlandiriimaktadir. Bu kapsamda SUGONDE denetim yasasinda kullanilan
parametreler N,, N, Ty, T,,Tc, A ve C(s) olup tasarim sirasinda secilme suregleri
[24]'te anlatiimaktadir. Bu tez g¢alismasinda T;, T, ve A parametreleri 0 segilmistir.
Diger parametreler ise basarim ve dlgutlere badli olarak ayarlanmistir. Benzetim
calismalari 100 Hz frekansta yapilmis olup érnekleme zamani ise T, = 0.01 saniye
secilmigtir.

SUGONDE vyonteminde kayan ufuk stratejisi geredi hesaplanan gelecek

ongorulmus giris sinyalinin sadece T = 0 anindaki degeri sisteme uygulanir.

T =0icin u*(t+T)=u(t) (4.27)

Maliyet islevi Es. 4.18, Es. 4.23 ve Es. 4.25 kullanilarak vektor ve matris cinsinden
asagida Es. 4.28’de belirtildigi gibi tekrardan duzlenebilir.

T T o T ° _
J=u"™™u + 2fTu + (Y° —w) T, (Y° — w) (4.28)

Burada ifade edilen M, Ty ve T, matrisleri ile f vektoru

M = H'T,H + AT, (4.29)
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f=HTT,(Y° —w) (4.30)

T, = f 17, Ty, dT (4.31)
Ty
T

T, = f T%, Ty, dT (4.32)

0

seklinde olusturulmaktadir. Maliyet iglevini en kiiguk yapan u vektoru ise Es.

4.33te verildigi gibi hesaplanabilir.

u= —M-1f (4.33)

Es. 4.33’te asagida verildigi gibi de yazilabilir.

u = K(W - Yo) (434)

-1
K= (H"T,H + AT,) H'Ty (4.35)

Kayan ufuk stratejisi geregi sisteme hesaplanan u vektorinin T = 0 anindaki ilk
degeri uygulanacagi icin, denetim yasasi Es. 4.36’da verildigi gibi yazilir.
u(t) = k[w —Y~] (4.36)

Yukaridaki esitlikte w vektoru de Es. 4.26’da verildigi gibi yazilirsa, denetim sinyali

zaman alaninda Es. 4.37’de ki gibi olusturulur.

u(t) = gw(t) — kY (4.37)

Burada k vektoru, hesaplanan kazang matrisi K’'nin ilk satiri olup, g kazang degeri
ise k vektérinun ilk elemanidir. Es. 4.37 ile zaman alaninda verilmis olan denetim

sinyali Laplace alaninda Es. 4.38’de ki gibi yazilabilir.

Gc(s) F.(s)
OO (4.39)

U(s) = gWw(s) -

Burada belirtilen G.(s) ve F.(s) ¢ok terimlileri ise
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Ge(s) = ) kps1Gr(s) (4.39)
Ny
Fo(s) = ) kiy1Fi(s) (4.40)

seklinde elde edilmektedir. Esitlikte belirtilen k., k vektorunun k. elemani olup F(s)
ve G, (s) ise siraslyla Es. 4.5 ve Es. 4.10 ile hesaplanan cokterimlilerdir. SUGONDE

yonteminin semasi Sekil 4.1 ile verilmistir.

w(t) + u(t) B(s) v(t)
A(s)

G.(s) F(s)
C(s) C(s)

Sekil 4.1 SUGONDE yéntemi semasi

4.2 pCAS ve Kayis Acisi Tutus Otopilotu Tasarimi

Pilot destekleyici ugus denetim sistemi tasarimi kapsaminda yanal-dikey kararlik
denetimi igin kayis acisi tutus otopilotu ile pCAS tasarimi yapiimistir. pCAS tasarimi
yapilirken Lewis’in énerdigi gibi sirali bir tasarim yontemi kullaniimistir [2]. Sirali
tasarim yontemi ile dncelikle “dutch roll” kipi iyilestirilmis sonrasinda dikey eksenin
kararhligi ve denetimi saglanmistir. Bu kapsamda Oncelikle “dutch roll” kipini
iyilestirmek adina “washout” filtre kullanilarak rSAS, ardindan ise SUGONDE
yontemi ile kayis agisi tutus otopilotu tasarlanmigtir. Dikey eksen i¢in yapilan sistem
mimarisi Sekil 4.2 ile verilmektedir. Dikkat edilecek olursa, istikamet dimenine
dogrudan “washout” filtreden gec¢mis sapma agisi degisim hizi (7,,) sinyali
eklenmektedir. Bu durum sinyalde olusabilecek gurultinin aynen oynar ylzeye
iletiimesine sebep olacaktir. Bu sebeple algilayici modeli igerisinde sapma agisi
degisim hizi (r) sinyali birinci dereceden algak geciren filtre kullanilarak
filtrelenmigstir. Bu sayede hem gurultinin servoya gitmesi 6nlenmis hem de guraltu

bastirma basariminin arttiriimasi saglanmis olunur.
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Kullanilan algak gegiren filtre Es. 4.41 ile verilmigtir.

Gy = (4.41)

istikamet
dumeni Yanal-Dikey

Eyleyici
Modeli =D F-186 —

Dinamik Modeli

Referans
Kayis agisi

Kayis agisi

Pedal
Modeli Tutus Otopilotu I

Algilayici
Modeli

Kayis agisi

Sekil 4.2 Kayis agisi tutus otopilotu ve rSAS tasarim mimarisi

pCAS tasarimi ise “Dutch Roll” modunun sénimlenmesi icin eklenen rSAS ile elde
edilen genigletiimis sistem (augmented system) Uzerinden yapilmis olup sistem
mimarisi Sekil 4.3’te verilmistir. Sirali tasarim yontemi ile hava araci dikey eksen

dinamiklerinin pCAS tasarimina etkisi minimuma indirilmektedir.

Yanal-Dikey
Pilot Lovye Refe
Komutu ererans p F-16
Lovye Kanatetk ' pyleyici ,:D —
Modeli Modeli Dinamik Modeli
rSAS

P Algiiayici
Modeli

Sekil 4.3 pCAS tasarim mimarisi

Tasarimlar yapilirken Es. 4.42’de verilmis dort durum degigkenli (5, ¢,p,r) ve iki
girisli (6., 6,,) yanal-dikey model kullaniimis ve sirali bir sekilde bu model rSAS,
kayis agisi tutus otopilotu ve pCAS tasarimlariyla genisletilmistir (augmented).
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[B] [-0.1823 0.0643 4.8256e—4 —0.9918][f
[l _ 0 0 1 0.0798 ||
pJ_ —22.3865 0 -22313 05465 ||p
- 4.8584 0 —-0.042  —0.3139] L~

2.175¢ —4 5.3831e — (4.42)

4

" 0 0 ‘ [5a]

—0.4611 0.0807 o
—0.0192 —0.0402

Yapilan benzetim c¢alismasinin  mumkin oldugunca gercek¢i olmasini
saglayabilmek adina, SAS tasarimi yapilmadan o&nce sisteme daha o6nce
hazirlanmis olan eyleyici modelleri, algilayici modelleri ve zaman gecikmeleri de
eklenmigtir (Sekil 4.4). rSAS igin sapma agisi dedisim hizi sinyalinin énune Es.
3.1’de verilen “washout” filtresinden gegirilmis (7;,,) ve pCAS geri beslemesi igin
kararlilk eksen takimindaki yatis acisi degisim hizi sinyali (ps) (Es. 4.43)
olusturulmustur. Ayrica birim gevirme islemleri de yapilarak ilk sistem genisletme

islemi tamamlanmistir.

ps = pcos(a) + rsin(a) (4.43)

Sekil 4.4’'te verilen model Uzerinden istikamet dumeninden (§,) “washout” filtreli

sapma agisi hizina (r,,) olan aktarim islevi G, (s) ¢ikariimigtir.

bela beta_deg

beta_deg

AileronCMD  Aileron

aileron_actuator

RudderCMD  Rudder

rudder_actuator

ol phi_deg

Kanatgik
X' =Ax+Bu
y = Cx+Du

p p.s degps

pvv_degps

. Yanal-dikey M odel
Istikamet Dimeni

r r_wo_degps

r_wo_degps

Algilayic Modeli

Sekil 4.4 F-16 yanal-dikey eksen genigletiimis modeli

Sisteme eklenen ekstra modeller ve zaman gecikmelerinden dolayi ilgili aktarim
islevi G;(s) 13. dereceden gikmaktadir. Dogrudan bu ylksek dereceli sistemi
kullanmak yerine Matlab’ta hazir olarak bulunan “minreal” ve “reduce” komutlari
kullanilarak sistemin derecesi dusurilmastir. ligili fonksiyonlar icin detayli bilgi

[57][58] ile verilmigtir. Model indirgeme sonrasi elde edilen 6. dereceden sistem
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G1,(s) Es. 4.44'te verilmis olup, yiksek dereceli model ve indirgenmis modelin
frekans tepkilerinin kargilastiriimasi ise Sekil 4.5’te verilmistir. Gorulecegi Uzere
model indirgeme sonrasi elde edilen sistem denetleyici tasarimi disindaki yuksek
frekans bolgesinde ayrismaya baslamis ancak tasarim igin gerekli olan frekans

bolgesinde son derece tutarli gortlmektedir.

. _0.14019(s + 0.0004272)(s? — 0.03803s + 0.3289) (s> — 104.2s + 3672)
1r(8) = (s + 0.9566)(s + 0.01857)(s? + 0.2539s + 5.347)(s2 + 25.68s + 226.5)

(4.44)

r.'d, Model indirgeme Frekans Tepkisi
T T T T g T H R

[~}
o

o
T

i

EN
=)
T

Kazang - [dB]

= Gergek Model
== == jndirgenmis Model

[=2]
(=]
T

L H | L L [ | L H [ R |
1072 107" 10° 10" 10?

%
S

| L L Lol L L Lo L
1072 107" 10° 10" 102
frekans - [rad/s]

Sekil 4.5 r,,, dénglsi modelinin indirgemis model ile frekans tepkisinin karsilastirmasi

rSAS tasarimi igin elde edilen G, (s) sisteminin kok yer egrisi cizdirilerek,
sonumlenme oranini arttiracak kazang¢ degeri k,, secilir. KOk yer egrisine
bakildiginda (Sekil 4.6), kazancin artmasiyla “dutch roll” kipinin sénimlenme
oraninin arttigi ancak dogal frekansinin azaldigi gorulmektedir. “Dutch roll” Kipi
Olcutine bagh kalip kazang degeri k,,, = 0.85 secildiginde ilgili kipin sdbnumlenme
orani ciddi miktarda iyilesirken dogal frekansi da ¢ok fazla azalmamaktadir. Bolim
3.4’te belirtilen F-16 i¢in Kategori — A ugus evresinde Seviye — 1 ugus kalitesi igin
gerekli “dutch roll” élgitine bakildiginda SAS eklenmesi ile ilgili dlgitin saglandigi

Tablo 4.1'de verilen degerler ile gorUlmektedir. Ayrica Sekil 4.7 ile rSAS etkisi

gOrulmektedir.
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Sekil 4.7 rSAS basarim sonucu

Tablo 4.1 SAS eklenmesi sonrasi “Dutch Roll” dlgutl basarimi

SAS ar Wn g, {arwn,, | Dutch Roll dlgutu
yok 0.055 2.31 0.127 X
var 0.494 1.73 0.855 +
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SAS tasarimi sonrasinda elde edilen model Uzerinden kayis agisi tutus otopilotu
tasarlanarak dikey eksenin kararlilik ve denetimi de saglanmigtir. Bu kapsamda
kayis acisindan (f) istikamet dumenine (§,) olan aktarim islevi G, (s) ¢ikariimigtir.
G,(s) modeli 16. dereceden cikmis olup bir dnceki surecgteki gibi 5. dereceye

indirgenerek G, _(s) modeli olusturulmus ve tasarimda kullaniimigtir (Es.4.45).

—0.02329(s + 1.089)(s — 0.00261)(s? — 40.85s + 666.2)

4.45
(s + 0.01521)(s? + 1.654s + 2.898)(s2 + 7.08s + 17.86) (449

Gzr(s) =

Model indirmesi sonrasi sistemlerin frekans tepkilerinin karsilastiriimasi ise Sekil
4.8'de verilmistir. Gorulecegdi Uzere indirgenmis model ile indirgenmemis modelin

frekans tepkisi tasarim yapilacak frekans bandinda 6rtiusmektedir.

gl 5r Model indirgeme Frekans Tepkisi

-20 -

-40

-60

-80

Kazang - [dB]

2
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=]
g%
3=
& 8
=z
o
Fla
[N

-120

Evre - [?]

-400 L L
102 107 10° 10’ 102
frekans - [rad/s]

Sekil 4.8 g déngusu modelinin indirgemis model ile frekans tepkisinin karsilastirmasi

Kayis acisi tutus otopilotu igin Es. 4.44te verilen aktarim iglevi kullanilarak
SUGONDE yontemi ile denetleyici tasarimi yapilmistir. Sistem 5. dereceden oldugu
igin C(s) cokterimlisi 5. dereceden secilmisti. SUGONDE tasarim parametreleri

asagida Tablo 4.2’de verilmistir.

Tablo 4.2 Kayis agisi tutus otopilotu SUGONDE parametreleri

C(s) = 3.2e — 55° + 0.0022s* + 0.0368s> + 0.2565% + 0.82s + 1

N, =6 N, =1 T, =275
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Kayis acisi tutus otopilotunun basamak giris tepkisi basarimi ise Sekil 4.9'da
verilmigtir. Sistemin kararlik ve gurbuzlik analizleri ise buatunlesik yanal-dikey
modeli olarak pCAS tasariminda sonra Bolim 3.5te anlatildigi gibi dénguler

kirllarak yapilacaktir.

Kayis Agisi Tutug Otopilotu Baganmi
T T T

[
@ @
I |

zaman-[sn]

Sekil 4.9 Kayis acisi tutus otopilotu basamak girisi tepkisi

Kayis agisi tutus otopilotu tasarimi ile birlikte hava aracinin dikey eksen
dinamiklerinin kararhlik ve denetimi saglanmistir. pCAS tasarimi igin ise elde edilen
modelden kararlilik eksen takimindaki yatis agisi degisim hizindan (p,) kanatgiga
(6,) olan aktarim islevi Gs(s) kullanilacaktir. ilgili model ¢ikarimi yapildiginda
eklenen denetleyiciler ile birlikte sistem 16. dereceden c¢ikmaktadir. Model
indirgemesi sonucu G; (s) sistemi Es. 4.46’da verildigi gibi 6. dereceden
yazilabilmektedir. indirgenmis model ile yiiksek dereceli modelin frekans tepkilerinin

karsilastinimasi ise Sekil 4.10’da verilmigtir.

1.5062(s + 1.383¢ — 5)(s? + 2.326s + 2.626)(s% — 175.8s + 9892)
(s + 2.032)(s + 0.01502)(s2 + 1.737s + 2.965)(s2 + 42.27s + 625.8) (4.46)

G3r(s) =
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p/ 6a Model indirgeme Frekans Tepkisi
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Sekil 4.10 p déngusu modelinin indirgemis model ile frekans tepkisinin karsilagtirmasi

Denetleyici tasariminda kullanilan parametreler Tablo 4.3’te verilmistir. SUGONDE

parametrelerinden C(s) sistem derecesine esit olarak 6. dereceden segilmistir.

Tablo 4.3 pCAS SUGONDE parametreleri

C(s) = 3.3319e — 65° + 3.4652¢ — 45> + 0.0111s* + 0.1159s% + 0.5417s% + 1.1879s + 1

N, =6 N, =3 T, =0.7

Sistemin basamak girisi basarimi ise Sekil 4.11’de verilmistir. pCAS tasarimiyla
birlikte pilota destek saglayan ucgus denetim sistemi kapsaminda F-16 ugagdinin
yanal-dikey eksende kararlilik ve denetimi saglanmigtir. Yatis kipi zaman sabiti
Olgutiine goére, F-16 ugagl ve ugus evresi Kategori — A igin zaman sabitinin 1
saniyenin altinda olmasi gerekmektedir. Sekil 4.12'de gorulecedi tUzere basamak

girisi uygulandiginda sistemin tepkisi 1 saniyenin altinda olmaktadir ve ilgili 6lgutun
saglandigi gortulmektedir.
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Sekil 4.11 pCAS basamak girisi basarimi

Yatis Acisi Zaman Sabiti
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Sekil 4.12 Yatis kipi zaman sabiti dlguta

Kararlilk ve gurbuzlik analizleri kapsaminda elde edilen buatunlesik model
uzerinden oncelikle kiriimig agik dongu analizleri yapiimistir. Bolum 3.5'te belirtildigi
gibi eyleyiciye giden kanatcik (6,) ile istikamet dumeni (6,) sinyalleri ve algilayici
modeline girip geri besleme olarak kullanilan pq,1;,,,, 5 sinyalleri Gzerinden kirilan
dongdulerin Nichols grafikleri Sekil 4.13'te verilmigtir. Gorulecegi Uzere butin kirilmig
dongu analizlerinde kararlihk payini ifade eden ¢okgenin disinda kalinmig ve ilgili

Olcut saglanmistir.
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Kanatcik ve istikamet dumeni Uzerinde sistemin duyarhlik aktarim islevleri ¢ikarilip
bozucu bastirma karakteristigine bakildiginda (Sekil 4.14) ise bozucu bastirma bant

genisligi ile bozucu bastirma rezonans degerlerinin uygun oldugu goérulmektedir.

Kazang - [dB]

Kazang - [dB]

Geri besleme Kirilmig Dongii Analizleri
T T T

- [dB]

Kazang - [dB]

Kazang

Evre agisi - [°]

Sekil 4.13 Kirllmis dongl kararlilik analizleri
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Sekil 4.14 Bozucu bastirma analizleri
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Son olarak hem pCAS hem de kayis agisi tutus otopilotunun ekli oldugu modelde
ilgili kapali dongu sistemlerinin 6zdegerlerinin sonumlenme oranlarinin minimum 0.4

oldugu Sekil 4.15'te gorulmektedir.
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Sekil 4.15 Kapali dongu sistem 6zdegerleri

P10 ve kullanim kalitesi kapsaminda yanal-dikey eksen icin Bolim 3.6.3’te belirtildigi
gibi evre orani ve evre kazang sablonu 6lgutiine bakilmistir. SUGONDE ile yapilan
denetleyici tasarimlariyla birlikte yari otonom ucgus denetim sistemi mimarisi
kapsaminda F-16 ucagd! icin kullanim kalitesi Seviye — 1 olan bdlgeye ulagildigi
gorulmektedir (Sekil 4.16). Acik dongu kanatcik sisteminin gecis frekansinin da
3 rad/s ‘nin Uzerinde oldugu Sekil 4.17'de goruimektedir. pCAS ve kayis agisi tutus
otopilotlarinin kapali dongu frekans tepkileri Sekil 4.18’de verilmis olup, ylksek
frekans bandindaki kazang¢ dususu (high roll off) bir hayli fazla olup sistemin

gurdltulere kargi da gurbuz oldugu degerlendiriimektedir.
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Sekil 4.16 Evre orani & Kazang evre sablonu dlguti analizleri

Kanatgik Dénglsti Kazang Pay1 =9.3 dB, Wi =6.1 rad/s istikamet Diimeni Déngiisii Kazang Payi =17.8 dB, W =3.6 rad/s
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Sekil 4.17 Kanatcik ve istikamet diimeni déng(ileri gegis frekanslari
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pCAS Kapali Déngii Sistemi Frekans Tepkisi Beta Tutus Kapali Dongii Sistemi Frekans Tepkisi
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Sekil 4.18 pCAS ve Kayis agisi tutus otopilotu frekans tepkisi

Bu tasarim sureci sonunda hem ugus kalitesi, hem kullanim kalitesi hem de kararhlik
ve gurbuzluk Olgutleri kapsaminda hava aracinin yanal-dikey eksen kararlik ve

denetimi icin hedeflenen basarim degerlerine ulasiimistir.

4.3 qCAS Tasarimi
Yari otonom ugus denetim sistemi mimarisi kapsaminda yapilacak son islem ise
boylamsal eksen denetimini saglayabilmek adina qCAS tasarimidir. qCAS tasarim

mimarisi Sekil 4.19'da tasarim igin kullanilacak model Es. 4.47’de verilmistir.

Pilot Lévye Irtifa Boylamsal

Komutu Dumeni
Eyleyici :D F-16 —
Modeli

Dinamik Modeli

Algilayici
Modeli

Sekil 4.19 qCAS tasarim mimarisi
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Vr] 2984e—5  —001602 —0.8536 —9.8065  —0.3832 00783 Ve
h 0 —-1542e—10 —152 152 0 h
@|_|678le—6  —0.00084 —0.6746 —3.226e—7 09376 —4. 1103e -5 [a}
6| 0 0 0 0 1 0 | 0
q [—1.4e -17 173e—13 —0.5743 0 -0.877 0 Jlg
B, 0 0 0 0 0 -1 2 (4.47)
[ 0 00116 -—59359% —4
0 0 0 -
+| 0 —00014 43985e -4 [ 5, ]
0 0 0 s
l 0 —01181  —0.0152 J tef
64.94 0 0

Sisteme pCAS tasariminda yapildigi gibi eyleyici modeli, algilayici modelleri ve
zaman gecikmeleri de eklenmis olup denetleyici tasariminda kullanilacak olan
aktarim islevi Sekil 4.20°’de gosterilen modelden elde edilmigtir. Bu sayede

tasarlanacak denetleyicinin daha gergekg¢i sonuglar vermesi saglanmigtir.

alpha

outt 7
P theta -
gamma_deg
Subsystem
'1—1 spead_mps
ArDataSensor2 -
w
it
T > ArDataSensor1 atm
= * =Ax+Bu al alpha_rad
EE\EvaerVD slevalor [ e o prers—y
" [ owl
Eyleyici Model rlml Outt »(4)
h
wEr F-16 Boylamsa Model AtitudeSensort theta_rad
—l @
d|
RateSensor1 q_radps
*(5)
Pa
dLEF States IA
LEF Denetleyicis [7

Sekil 4.20 qCAS tasarim modeli

Yunuslama agisi dedisim hizindan (q) irtifa dumenine (6,) olan aktarim islevi
G,(s) cikarildiginda sistemin 13. dereceden oldugu gortlmektedir. Model derecesi
dusdraldigunde ise Es. 4.48'de verildigi gibi 6. dereceden G, (s) sistemi seklinde
yazilabilmektedir. YUksek dereceli sistem ile indirgenmis sistemin frekans tepkisi
karsilastirmasi Sekil 4.21’de verilmistir.

0.41734(s + 0.6803)(s + 0.01458)(s + 0.000346)(s* — 174.85 + 9699)

Gy, (5) = — (4.48)
r (s2 + 0.0085285 + 0.004688) (s> + 1.554s + 1.147)(s% + 45.675 + 602.4)
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ql 69 Model indirgeme Frekans Tepkisi
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Sekil 4.21 q donglist modelinin indirgemis model ile frekans tepkisinin kargilastirmasi

qCAS tasarimi igin kullanilan SUGONDE parametreleri Tablo 4.4'te verilmistir.
Aktarim iglevi 6. dereceden oldugu igin C(s) ¢ok terimlisi 6. dereceden segilmistir.
Denetleyici tasarimi sonrasi elde edilen basamak girisi basarimi ise Sekil 4.22’de

verilmistir.

qCAS Basarimi
T T

—q

[°/s]
o

[l

5 1 1 1 1 1
2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

zaman-[sn]

Sekil 4.22 qCAS basamak girisi basarimi
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Tablo 4.4 gCAS SUGONDE parametreleri

C(s) = 4.3312e — 65° + 4.9683e — 4s° + 0.0164s* + 0.1598s% + 0.6764s% + 1.3303s + 1

N, =9 N, =2 T, = 0.31

Kapali dongu sisteminin 6z degerlerine bakildiginda hepsinin sdnimlenme oraninin
0.4 degerinden bluyuk oldugu gorulmektedir (Sekil 4.23). Bu kapsamda ugus kalitesi
uzun periyod gereksinimi ve kararhlik gurbuzluk oOlgutlerinde belirtilen kapali dongu

sistemi 6z degerleri gereksinimi kargilanmis olmaktadir.
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Sekil 4.23 qCAS kapali déngu sitemi 6zdegerleri

Ucus kalitesi kisa periyod kip olgutu igin kapali dongu yuksek dereceli (HOS)
sisteminin 2. dereceden dusik dereceli esdeger sisteme (LOES) indirgenmesi

gerekmektedir. Bolum 3.4’te belirtildigi gibi LOES modeli olusturulmustur (Es. 4.49).

10.5773(s + 1/0.2117) _ (sors
sZ f 13.88s + 49.9 (4.49)

GLOES(S) =

Sekil 4.24’te gosterildigi Uzere LOES modeli ile HOS modeli arasindaki frekans
tepkisi kargilastirmasi ve basamak tepkisi karsilastirmasi istenilen frekans bandinda

ortugmektedir.
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HOS - LOES Frekans Tepkisi

15 HOS - LOES Birim Basamak Tepkisi
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Sekil 4.24 LOES modeli ile HOS modeli karsilastirmasi
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Sekil 4.25 Kisa periyod kip CAP dlgutleri
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Bulunan LOES modeli ve denge kosullari géz 6ninde alinarak hava araci ugus
kalitesi kisa periyod kipi CAP sonumlenme orani ile CAP dogal frekans olgutu
sonuglart  Sekil 4.25’te verilmistir. Her iki olgutte de ugus kalitesinin Seviye — 1
bolgesinde yer alindigi gorilmektedir. irtifa diimeni dénglisii (zerinde sistemin
duyarlihik aktarim iglevine bakildiginda ise bozucu bastirma karakteristigi Sekil

4.26'da oldugu gibi gorulmektedir ve ilgili gereksinimi saglamaktadir.

q - Bozuntu Bastirma Frekans Tepkisi
T

« 5.9dB

Bl Blia

 wy, - 5.69 rad/sn

Kazang - [dB]

frekans - [rad/s]

Sekil 4.26 irtifa diimeni bozucu bastirma analizi

gCAS sistemi tek bir donguden olustugu i¢in dongunun her yerinde kararlilik paylari
ayni olmaktadir. Bu sebeple sadece irtifa dimeninden kiriimis agik sistem déngusu

kararhlik analizi Sekil 4.27°de verilmigtir.
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Sekil 4.27 irtifa dimeni kirilmis déngii kararlilik analizi
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Ayrica ayni dongu Uzerinde irtifa dUmenine ait gegis frekansinin 3 rad/s Uzerinde

oldugu ve ilgili 6lgutd sagladigr da Sekil 4.28’de gorulmektedir.

irtifa Diimeni Déngiisii Kazang Payi =9.1 dB, Do =7.26 rad/s
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Sekil 4.28 irtifa dimeni kirlmig doéngii frekans tepkisi

Kullanim kalitesi 6lgutleri analizi kapsaminda qCAS igin Neal-Smith, bant genisligi
ve evre orani ile evre kazang sablonu oOlcUtleri analizi yapilmistir. Neal-Smith élgata
kapsaminda hesaplanan pilot modeli Es. 4.50'de verilmistir. Pilot modeli
olusturulurken mUmkin oldugunca gercekci olabilmek adina 300 ms zaman
gecikmesi kullanilmis olup 3 rad/s bant genisliginde ilgili olcttler Sekil 4.29'de
gosterildigi gibi saglanmaktadir.

1.2891s + 1

. — -0.3s
Gpitor(s) = 1.5048 0318s 11 ¢ (4.50)

Elde edilen pilot dizelte¢ modelinin frekans tepkisindeki evre agisi kullanim kalitesi

icin hazirlanmig olan grafigin icine oturtuldugunda (Sekil 4.30) Seviye — 1 kullanim

kalitesi bolgesinde oldugu ve PIO kosulundan uzak oldugu goértlmektedir.
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Sekil 4.29 Neal-Smith pilot modeli gikarimi
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Sekil 4.30 Neal-Smith dl¢utt analizi
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Bant genigligi dlgutuinun analizi yapildiginda ise sistemin evre limitli oldugu ve bant
genisliginin wy,, = 7.67 rad/s oldugu Sekil 4.31’de gértlmektedir.

wbw:T.ET rad/s , Kazang Pay :26.26 dB, wgc 19,58 rad/s
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Sekil 4.31 Yunuslama agisi donguisi bant genisligi 6l¢utu analizi

Elde edilen bant genisligi degerini Sekil 4.32’de kullanim kalitesi seviyelerini belirten
grafigin igine oturtuldugunda F-16 ucagi ve Kategori — A ugus evresi icin qCAS
tasariminin kullanim kalitesi Seviye — 1 bélgesinde ve PIO kosulundan uzak oldugu

goOrulmektedir.
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Sekil 4.32 Kullanim kalitesi bant genisligi dlgutt analizi
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gCAS icin kullanim kalitesi analizleri kapsaminda son olarak evre orani ve kazang
evre sablonu o6lgutu analizi yapiimistir. Sekil 4.33’de gorllecegi Uzere bu Olgltte de

kullanim kalitesi bakimindan qCAS tasarimi Seviye — 1 bolgesindedir.
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Sekil 4.33 Kullanim kalitesi evre orani ile kazang evre sablonu 6élgiti analizi

Ayrica qCAS tasariminin kapali dongu frekans tepkisine (Sekil 4.34) bakildiginda
da sistemin yUksek frekans bdlgelerindeki ylksek kazang dususu (high roll off) ile

gurultulere karsida gurbuz oldugu anlagiimaktadir.

Batin bu analizler kapsaminda, yari otonom ugus denetim sistemi mimarisinin
boylamsal eksende de ilgili butiin ugus kalitesi, kullanim kalitesi ile kararlilik ve
gurblzlik dlgitlerini karsiladigi ve hedeflenen basarim dederlerine ulastigi

gorulmektedir.
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10 qCAS Kapali Dongii Sistemi Frekans Tepkisi
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Sekil 4.34 qCAS kapali dongu sistemi frekans tepkisi

4.4 Bas Acisi Tutus Otopilotu Tasarimi

Yari otonom ugug denetim sistemi tasarimi kapsaminda yanal-dikey eksen kararllik
ve denetimi igin bas acisi tutus otopilotu (Sekil 4.36) tasarimi yapiimigtir. Sistemde
ayrica “dutch roll” kipini sénimlemek ve koordineli donUsleri saglayabilmek adina
“‘washout” filtreli rSAS da mevcuttur. Otopilot tasarimlari yapilirken Es. 4.51'de

verilmis olan yanal-dikey eksen sistem modeli kullaniimigtir.

Pl [-01823 0.0643 4.8256e—4 —0.9918 0]

ol | o 0 1 0.0798 0|
p =|—22.3865 0 -2.2313  0.5465 0|Ip|
7 4.8584 0 —0.042 -03139 o]
|1 L o 0 0 1003 ollyl
2.175¢e —4 5.3831le — 4 (4.51)
0 0 } 5,
+| —04611 0.0807 [5]
l—0.0192 —0.0402 J r
0 0

Sisteme yar1 otonom ugus denetim sistemi tasariminda oldugu gibi yine eyleyici
modelleri, algilayici modelleri ve zaman gecikmeleri ile “washout” filtre eklenmis ve
denetleyici tasarimlari bu genigletiimis model Gzerinden yapilmigtir. F-16 hava araci
yanal-dikey eksenlerde yari otonom ugus denetim sistemi tasarimi yapilirken Bolum
4.2de belirtildigi gibi yine sirali tasarim yontemi kullaniimistir. Oncelikle rSAS
tasarlanmistir. Bu kapsamda Bolum 4.2’de rSAS tasarimi igin kullanilan kazang

degeri aynen kullaniimigtir.
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Sekil 4.35 F-16 yanal-dikey genigletilmis modeli

Bas acisi tutus otopilotu tasarimi icin ise ¢oklu dongl yéntemi kullaniimis olup

sistem mimarisi Sekil 4.36’da verilmistir. ic déngiide hava aracinin yatis agisi

kanatcik ile denetlenmekte olup, dis dongude ise istenilen bas agisini denetlemek

adina referans yatis acisi olusturulmaktadir. ic déngii denetimi icin SUGONDE

kullaniimis olup dis déngu denetimi icin ise sistemin kok yer egrisine bakilarak

sadece bir kazan¢ degeri kullaniimig ve bas agisi tutus otopilotu tasarimi

tamamlanmistir.

Referans
Bas agisi

Referans

Yatis agisi
Yatig Agisi
Tutug Otopilotu

Bas agisi
donglisi
kazanci

Kanatgik

Eyleyici |=b ==
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Yatis agisi

Yanal - Dikey

F-16

rSAS

Bas agisi

Algilayici
Modeli

Sekil 4.36 Bas acisi tutus otopilotu mimarisi

Yatis acisi denetimi icin Oncelikle rSAS eklenerek genigletilmis olan model kullanilip

kanatciktan yatis acgisina olan aktarim iglevi bulunmustur. Genisletiimis model
kullanilarak elde edilen kanatciktan (6,) yatis acisina (¢) olan aktarim islevi Gs(s)

21. dereceden ¢ikmakta olup model derece indirgemesi yapildijinda ise Es. 4.52°de

verildigi gibi 5. dereceden yazilabilmektedir.
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0.15745(s? + 2.373s + 2.963)(s? — 86.78s + 2609
(s +16.27)(s + 2.366)(s + 0.01496)(s% + 1.691s + 3.041) (4.52)

Gsr(s) =

Her iki modelin frekans tepkilerinin karsilastirilmasi Sekil 4.37'da verilmis olup

tasarim yapilacak frekans araliginda her iki modelin értistigu goriimektedir.

¢! 6a Model indirgeme Frekans Tepkisi
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Sekil 4.37 ¢ donglsi modelinin indirgemis model ile frekans tepkisinin kargilastirmasi

Yatis acisi icin tasarlanan SUGONDE parametreleri Tablo 4.5'te verilmistir. Aktarim
iglevi 5. dereceden oldugu ig¢in C(s) 5. dereceden segilmigtir. Denetleyicinin

basamak girisine karsl basarimi ise Sekil 4.38’de verilmisgtir.

Tablo 4.5 Yatis acisi tutus otopilotu SUGONDE parametreleri

C(s) = 8.3299¢ — 655 + 6.4973e — 4s* + 0.0141s% + 0.1339s% + 0.5914s + 1

N, =6 N, =2 T, = 2.35
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100 Yatis Agisi Tutus Otopilotu Basarimi
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Sekil 4.38 Yatis agisi tutus otopilotu basamak tepkisi basarimi

Yatis agisi denetimi saglandiktan sonra bas agisi tutus otopilotu igin genigletiimis
model kullanilarak, yatis agisindan bas agisina olan aktarim islevi bulunur ve kok
yer egrisine bakilir.

Bas Acisi Dongiisii Kok Yer Egrisi

T T T
: 0.74‘\5* T06 " 046 0.34" System: psi2phi

o - ’ Gain: 4

) . : " Pole: -0.607 + 0.951i

- ) ) T Damping: 0.538

0.88 e ‘ ~ Overshoot (%): 13.5 /
T ) \ Frequency (rad/s): 1.13

1+ . - - R E

0.96

3 osh e i i
= . - o
<] .
(7] o .
- © — -

5 0 2 1.75 1.5 1.25 1 0.75 05 025 o
E 05 _096" e et T . i

T /\. |

Gain: 16.1

0.86 o ; _ System: psiZphi \

15¢ Pole: 3.85e-05 - 1.09i )
’ . ’ Damping: -3.53e-05
o - 0.6 0.46 03¢ %):
5 0.74 __— | ‘ Overshoot (%): 100

2 4.5 1 Frequency (rad’s): 1.08

Reel Eksen (seconds'w)

Sekil 4.39 Bas agisi dongusi kok yer egrisi
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Sekil 4.39’dan gorilecedi Uzere kazang degeri 16.1 degerinden buyUk olursa
sistem kararsizliga gitmektedir. Ayrica ardigik tasarlanan denetleyici
dongulerinde i¢c dongunun daha hizli olmasi gerekmektedir. Kapali i¢ dongu
sisteminin bant genisligi yaklasik w,,, = 2.37 rad/s olup kapall dig dongu
sisteminin bant genigliginin ise begste birinden daha kugluk olmasi
Onerilmektedir [59]. Sistemin basamak tepkisine kargi basarimi ve kapali dis
dongun sisteminin bant genisligi de incelenerek (Sekil 4.40) kazang degerinin

k,si = 4 segilmesine karar verilmisti. Bu kazang degeri ile birlikte dis

dongunun bant genisligi 0.244 rad /s olmus ve ilgili 6lgut saglanmigtir.

Bags Agisi Tutug Otopilotu Basarimi
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Sekil 4.40 Bas acis! tutus otopilotu basamak girisi tepkisi bagarimi

Bas acisi tutus otopilotu ve SAS tasariminin tamamlanmasiyla birlikte yari otonom
ucus denetim sistemi tasarimi kapsaminda hava aracinin yanal-dikey eksende
kararhlik ve denetimi saglanmistir. Tasarlanan denetleyicilerin ugus kalitesi olgutleri
ile kararlihk ve gurbuzlik analizleri ise elde edilen butlnlesik genisletiimis yanal
model Uzerinden yapilmistir. Sekil 4.41’da gorulecegdi Uzere geri besleme sinyalleri
ve eyleyici sinyalleri Uzerinden kirilmis agik dongu kararhlik analizi yapildiginda her

dongu ilgili 6lgutu kargilamaktadir.

114



Geri besleme Kirllmig Dongli Analizleri
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Sekil 4.41 Yari otonom yanal ugus denetim sistemi kararlilik analizi

Kanatcik Uzerinden kirllan dongunun frekans tepkisine bakildiginda ise gecis

frekansinin 3 rad/s ‘den buyuk olup ilgili 6lgutu sagladigi gorilimektedir (Sekil 4.42).
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Sekil 4.42 Kanatgik ve istikamet dimeni frekans tepkileri

115



Yine kanatgcik dongusundeki duyarlilik aktarim iglevlerinin frekans tepkisine

bakildiginda bozucu bastirma Olgutu de Sekil

saglanmaktadir.
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Sekil 4.43 Kanatgik ve istikamet dimeni bozucu bastirma analizi

Yatis acisi tutus ve bas acisi tutus kapali dongu sistemlerinin 6zdegerlerine

bakildiginda da ise butun kutuplarin sdnumlenme oranlarinin 0.4 degerinden buyuk
oldugu gorulmektedir (Sekil 4.44).
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Sekil 4.44 Yatis acisi tutus kapali dongu sistemi 6zdegerleri
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Bas Agisi Tutus Kapali Dongii Sistemi Frekans Tepkisi - ubw=U.3Bradn‘s Yatis Agisi Tutus Kapal Déngii Sistemi Frekans Tepkisi - w, =2.37 rad/s
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Sekil 4.45 Kapali déngu sistemleri frekans tepkileri

Ayrica kapali dongu sistemlerinin frekans tepkileri Sekil 4.45’te verilmis olup ylksek
frekans bandindaki kazang dusus orani sebebiyle sistemin guraltilere de dayanikli
oldugu gorulmektedir. Yapilan batun bu tasarimlar ve analizler ile yari otonom ugusg
denetim sistemi mimarisi kapsaminda hava aracinin yanal-dikey eksende kararlilik
ve denetimi saglanmis ve ilgili ugus kalitesi ve kararllik 6lgutlerinin saglandigi

gOrulmektedir.

4.5 Hiz Tutus ve irtifa Tutus Otopilotu Tasarimi

Yari otonom ugus denetim sistemi kapsaminda boylamsal eksen kararlilik ve
denetimi icin hava aracinin hizi ve irtifasi denetlenecektir. Oncelikle irtifa tutus
otopilotu sonrasinda ise hiz tutus otopilotu tasarimi yapiimis ve elde edilen

butunlesik model Uzerinde ugus kalitesi ile kararlilik analizleri yapilmistir.

Mimarisi Sekil 4.46’te verilmis olan irtifa tutus otopilotu ise ¢oklu déngl yontemi
kullanilarak i¢c ve dis déngii olmak lizere iki déngi ile tasarlanmistir. ic déngiide
hava aracinin ugus yolu agisi (y) irtifa dimeni ile denetlenmis olup dis dénglde ise
hava aracinin istenilen irtifaya goére referans ugus yolu agisi olusturmasi
saglanmistir. i¢ dongi icin SUGONDE tasarimi yapilmig, dis déngii denetleyicisi
icin ise sistemin kOk yer egrisine bakilarak bulunan tek bir kazang degeri
kullanilmistir.
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Referans
Ugus Yolu agisi

irtifa Dimeni

Ugus Yolu .

irtifa Referansi +
—_—> 5
Tutus Otopilotu

irtifa Dongiisu

Kazanci Boylamsal

Eyleyici F-16
Modeli

Dinamik Modeli

LEF
Denetleyicisi

Hiicum agisi

Ugus Yolu agisi

Algilayic
Medeli

irtifa

Sekil 4.46 irtifa tutus otopilotu mimarisi

Ucus yolu tutus otopilotu tasarimi icin Es. 4.53’te verilmis olan dogrusal modelin
eyleyici, algilayici ve zaman gecikmeleriyle birlikte genigletiimis olan model (Sekil

4.47) kullanilarak irtifa dimeninden (6,) ugus yolu acgisina (y) olan aktarim iglevi

G4 (s) cikariimistir.
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o
Py
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Sekil 4.47 Boylamsal eksen genigletiimis model

Es. 4.53’de verilmig olan dogrusal modelin durum degiskeni ve ¢ikislarinda ugus
yolu agisinin (y) olmamasi ve dogrusal modelin diz ugus aninda denge noktasina
getirildigi bilgisiyle, Es. 2.1 kullanilarak sisteme ugus yolu agisi ¢ikis olarak
eklenmigtir. Bu iglem sonrasinda irtifa dUmeninden (J,) ugus yolu agisina (y) olan

aktarim islevi (G¢(s)) ¢ikarildiginda elde edilen sistem 12. dereceden gikmaktadir.
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Model derecesi indirgeme islemi yapildiginda ise Es. 4.54’te verildigi gibi 5

dereceden yazilabilmektedir.

Vr

Vel 2. 984e -5  —0.01602 —0.8536 —9.8065 —0.3832 0.0783 v,
[h| [ ~1.542e —10  —152 152 0 0 ” h]l
I @ I [ 6. 781e - —0.00084 —0.6746 —3226e—7 09376 —4.1103e—5||a
16| | 0 0 0 1 0 | 0
lq J 1. 4e —17 173e—13 —0.5743 0 —0.877 0 q
B, L 0 0 0 0 o e (4.53)
0 0.0116 —5.9359¢ — 4 '
[ 0 0 0 8o
+I 0 —0.0014 4.3985¢—4 I[ s ]
e
| 0 0 0 5
0 —0.1181 —0.0152 lef
l64.94 0 0
0.023016(s — 43.46)(s — 9.9862)(s + 5.012)(s + 8.511e — 7)
G (5) = (4.54)

(s + 10.97)(s2 + 0.008527s + 0.004688)(s® + 1.556s + 1.132)

Her iki modelin frekans tepkilerine bakildiginda ise Sekil 4.48 tasarim icin gerekli

frekans bandinda oérttstukleri goralmektedir.
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Sekil 4.48 y dongusu modelinin indirgemis model ile frekans tepkisinin karsilastirmasi
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Sekil 4.49 Ugus yolu tutus otopilotu basamak girisi tepkisi

Bu sistem (izerinden SUGONDE tasarimi yapildi§inda ise kullanilan parametreler
Tablo 4.6'da veriimigtir. SUGONDE tasarimi sonrasi kapali dongi sisteminin
basamak tepkisine kargi basarimi ise Sekil 4.49’de verilmistir. C(s) ¢okterimlisinin

derecesi sistem derecesine esit olarak 5. dereceden secilmistir.

Tablo 4.6 Ugus yolu agisi tutus otopilotu SUGONDE parametreleri

C(s) = 3.9506e — 755 + 4.3457e — 5s* + 0.0017s + 0.032s2 + 0.2867s + 1

N, =9 N, =2 T, = 3.5

Ucus yolu tutus otopilotu tasarimindan sonra dig dongu igin gerekli kazang degeri
ise referans ugus yolu agisindan (y,) irtifaya (h) olan aktarim iglevinin kok yer
egrisine ve sistemin zaman alanindaki basarimina bakilarak bulunmustur. i¢ ice
dongull denetleyici tasarimlarinda uyulmasi gereken bir diger unsur ise, ig
doéngunun disg donguye nazaran daha hizli olmasi gerektigidir [59]. Bu kapsamda
kapali i¢c dongu sisteminin bant genisligi, kapali dis dongu sistemi bant genigliginden
minimum bes kat daha fazla olmasi dnerilmektedir [59]. Kapali i¢ déngl sisteminin
bant genigligi Sekil 4.51°de belirtildigi gibi yaklasik w;,, = 1.3 rad/s olup dig dongl
bant genigligi ise maksimum 0.26 rad/s civarinda olmasi oOnerilmektedir. Bant

genisligi olgutu de goz 6nune alinarak ilgili kazang degeri segimi yapiimigtir.
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irtifa Dongiisii Kok Yer Egrisi 4
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Sekil 4.50 irtifa déngiisii kdk yer egrisi

Sekil 4.50'de verilen kok yer egrisinde gorilecegi Uzere kazang degeri k,,, 0.34'ten

buyuk secilirse sistem kararsizliga gitmektedir. Bu sebeple en iyi zaman tepkisinin

alindigl ve bant genigligi olcutunun saglandigi deger olan 0.065 secilmis ve dig

dongu tasarimi da tamamlanmigtir.
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Sekil 4.51 Kapali déngu y tutus otopilotu frekans tepkisi
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irtifa tutus otopilotunun basamak girisine karsi basarimi Sekil 4.52’de verilmistir.
irtifa referansina karsi bir referans ugus yolu agisi olugturulmus ve ugus yolu agisi

da irtifa dimeni ile denetlenmektedir.

irtifa Tutus Otopilotu Bagarimi
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Sekil 4.52 irtifa tutus otopilotu basamak girisi tepkisi basarimi

irtifa tutus otopilotunun tasarimiyla birlikte genisletiimis model (izerinden hiz tutus
otopilotu tasarimi yapilmistir. Mimarisi Sekil 4.53’de verilmis olan hiz tutus otopilotu
SUGONDE yéntemi ile tasarlanmis olup gaz kolu ile denetlenmektedir. Bélim 2.4'te
belirtlen motor modeline ait olan degisken zaman gecikmesi de sisteme NASA
raporunda [10] belirtildigi gibi eklenmis ve gaz kolundan (&;) hava hizina (V) olan

aktarim iglevi G- (s) ¢ikariimistir.

Boylamsal

Hiz Referansi Gaz kolu komutu
Hiz Tutus . Motor . F-16
Otopilotu Gecikmesi

Dinamik Modeli

Text

Hiz
Algilayici

Modeli

Text

Sekil 4.53 Hiz tutus otopilotu mimarisi
122



Motor modelinin zaman gecikme sabiti Es. 2.31 ve Es. 2.32'de belirtildigi gibi
degisken olup dogrusal model gikarimi yapilirken sadece ilgili denge kosulu igin
modele yansimaktadir. Tasarlanacak olan denetleyici ile dogrusal olmayan model
uzerinden benzetim caligmasi yapildiginda motor modelinin sisteme olan etkisini
gorebilmek ve daha gergekgi bir benzetim calismasi yapabilmek adina motor
modelinin gecikmesi sabit kabul edilerek genigletiimis dogrusal modele eklenmis ve

ortalama olarak t.,, = 1 segilmistir [10]. Genisletilmis dogrusal model zerinden

elde edilen aktarim islevi 18. dereceden olup model derecesi indirgemesi yapilarak

Es. 4.55te verildigi gibi 4. dereceden olacak sekilde G, (s) yazilabilmektedir.

—0.00075036(s — 40.4)(s? — 37.12s + 1646)
(s + 9.861)(s + 1.008)(s + 0.9925)(s + 0.0009839) (4.55)

G7,.(s) =

Indirgenmis model ile yiiksek dereceli modelin frekans tepkilerinin karsilastiriimasi
Sekil 4.54’te verilmigtir. Her iki modelin frekans tepkilerinin buylk bir dl¢glide
ortlistiglt  gorilmektedir. indirgenmis modeli lizerinden SUGONDE tasarimi
yapilmis ve basamak girise karsi basarimi Sekil 4.55’te verilmistir. indirgenmis
model 4. dereceden oldudu i¢in C(s) gokterimlisi 4. dereceden secilmistir. Kullanilan
SUGONDE parametreleri ise Tablo 4.7’de verilmigtir.
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Sekil 4.54 Hiz déngust model indirgeme frekans tepkisi kargilastiriimasi
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Tablo 4.7 Hiz tutus otopilotu SUGONDE parametreleri

C(s) = 0.0001s* + 0.0058s% + 0.0828s% + 0.4833s + 1

N, =6 N, =1 T, =4
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Sekil 4.55 Hiz tutus otopilotu basamak tepkisi basarimi

Hiz tutus otopilotu tasariminin tamamlanmasiyla birlikte yari otonom ugus denetim
sistemi kapsaminda hava aracinin boylamsal eksende kararlilik ve denetimi de
saglanmistir. Bu asamadan sonra hiz tutus ve irtifa tutus otopilotunun ekli oldugu
batinlesik model Uzerinden ugus Kkalitesi ile kararllik gurbUzlik analizleri
yaptmistir. Kirillmis agik dongu kararlilik analizlerine bakildiginda geri besleme
sinyalleri (V;, h,y) ile eyleyici komut sinyalleri (6;, 5.) dongulerinin kararhlik payi

Olcutint sagladigi Sekil 4.56’te gorilmektedir.
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Eyleyici komut sinyallerinin frekans tepkilerine bakildiginda ise gegis frekanslarinin
3rad/s’nin Uzerinde oldugu da Sekil 4.57'da goérilmektedir. Gaz kolu ve irtifa

dumeni dongulerinin duyarllik aktarim islevlerine bakildiginda ise bozucu bastirma
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Sekil 4.56 Yari otonom boylamsal ugus denetim sistemi kararlilik analizi

karakteristiginin onerilen sinirlar dahilinde oldugu $ekil 4.58'de gorulmektedir.
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Sekil 4.57 Gaz kolu ve irtifa dimeni donguleri frekans tepkileri
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Sekil 4.58 Gaz kolu ve irtifa dimeni donguleri bozucu bastirma analizi

Hiz tutus ve irtifa tutus kapali dongu sistemlerinin Sekil 4.59’de verilmis olan

O0zdegerlerine bakildiginda ise, her bir kutbun sénimlenme orani 0.4 degerinden

blyUk olup ugus kalitesi dl¢ltlerini saglamaktadir.
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Sekil 4.59 Hiz tutus ve irtifa tutus kapal déngu sistemi dzdegerleri
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Kapali dongu sistemlerinin frekans tepkilerine (Sekil 4.60) bakildiginda yuksek
frekans bandindaki kazan¢ dususlu sebebiyle tasarlanan sistemlerin gurultilere
karsida dayanikli oldugu anlasiimaktadir. Ayrica irtifa tutus otopilotunun kapal dis
dongu bant genisligi yaklasik wp,,, = 0.26 rad/s olup kapali i¢ dongu bant

genigliginin beste biri oranini saglamaktadir.

Batln bu analizler ile yari otonom ugus denetim sistemi kapsaminda hava aracinin
boylamsal eksende kararlligi ve denetimi saglanmis ve hedeflenen tasarim

Olcutlerine ulasiimigtir.

Hiz Kapal Déngiisii Frekans Tepkisi - wbw=0.99712 rad/s irtifa Kapali D6ngiisii Frekans Tepkisi - wbw=u.26378 rad/s

20
1]

0
=20

S
o

=40

IS
o

-60

Kazang - [dB]
&
f=]

'
&
o

-80

'
&
=}
=]

-100

L
%]
=]

-120

10! 10° 10" 102 1072 10! 10° 10’ 102

-
=
8

100

-
=]
=

=]

1]

&
=}
=]

-100

o8]
=1
=]

=200

Evre Agisi - [°]
P .
8

400 -300

-500 ¢ -400

=600 [

-500
1072 107! 10° 10! 102 1072 107! 10° 10' 102
frekans - [rad/s] frekans - [rad/s]

Sekil 4.60 Hiz tutus ve irtifa tutus kapall déngi sistemi frekans tepkisi
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5. BENZETIM CALISMASI VE BASARIM SONUGLARI

Pilot destek ve yari otonom ugus denetim sistemlerinin tasarimlarinin ardindan
dogrusal olmayan model Uzerinden benzetim ¢alismalarinin ve ilgili denetleyicilerin
basarim analizleri bu bdélimde verilmektedir. Dogrusal olmayan modele ugus
denetim sisteminin bozucu bastirma ve gurlltd bastirma karakteristiklerini
goOrebilmek adina sabit ve darbeli rizgar (gust) eklenmis ve denetleyicilerin bozucu
olmasi durumundaki tutus basarimlari incelenmistir. Ayrica sistemin olugabilecek
belirsizliklere ve model hatalarina kargi gurbizligini 6lgmek adina dogrusal
olmayan modelin aerodinamik toplam katsayilari degistiriimis ve ugus denetim
sisteminin basarimina bakilmigtir. Kararlilik gereksinimlerinin testi igin geri besleme
ile eyleyici komut sinyallerine gecikme ve buyuklik artigi eklenmis ve kapali dongu

sisteminin zaman alanindaki tutus basarimlari analiz edilmistir.

5.1 Pilot Destek Ugus Denetim Sistemi Bagsarim Sonuglari

Pilot destekleyici ugus denetim sistemi kapsaminda tasarlanmis pCAS, kayis agisi
tutus ve qCAS denetleyicilerinin basarim analizleri yapilmistir. Basarim testleri bes
asamadan olusmakta olup 6ncelikle normal kosullarda hava aracina yatis, tirmanis
ve sapma manevralari yaptirilmistir. ikinci testlerde ise sisteme giiriiltii eklenmis ve
birinci test tekrarlanmistir. Agisal hizlara (p,q,7) £0.2°/sn, Euler agilar (¢, 6,¢),
hdcum agisi (a) ve kayis acisina (8) +£0.2°, hiza (V;) £0.2 m/s ve irtifaya (h) ise
+0.2 m genliginde beyaz guriltii (white noise) eklenmistir. Ugilincti ve dérdiinci test
asamalarinda ise sistemin kararlik analizlerini dogrulamak adina ilgili
denetleyicilerin geri besleme sinyallerinin (p, q, 8) kazanglar iki kat arttirlmig ve
frekans tepkisine bagl olarak gecikme eklenerek ayni test adimi tekrarlanmistir.
Son test asamasinda ise tasarlanan denetleyicilerin belirsizliklere (uncertainity) ve
model hatalarina kargi gurbizliguni goérebilmek adina aerodinamik modele ait
toplam moment katsayilart (C.,, Cyp Cny) %25 oraninda degistirilmis ve ilk
asamada yapilan test tekrarlanmistir. pCAS ve qCAS icin tasarlanan denetleyicinin
ani manevra kabiliyeti ve PIO karakteristigini gorebilmek adina fazladan bir test

adimi daha eklemigtir.

Pilot destekli ugus denetim sisteminde pilot hava aracini aktif olarak denetlemekte
olup tasarlanan sistemin amaci pilotun ig yukunu azaltmasi ve daha hassas denetim
saglamasidir. Benzetim c¢alismasi sirasinda hava aracina ait bagli (coupled)

dinamiklerden dolay! hava araci denge kosulundan uzaklasabilir. Bu kapsamda her
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bir denetleyicinin testi yapilirken diger dongulerin pilotun gozetiminde denge
kosulunda tutuldugu varsayiimaktadir. llgili qCAS testleri yapilirken Neal-Smith
Olcttiinde bulunan pilot modeli kullaniimistir. Ayrica sisteme NASA raporunda
belirtilen I6vye ile pedal modelleri eklenmistir. Kayis acgisi tutus testleri sirasinda ise
basit bir pilot modeli ile hava aracinin 0° yatis agisinda tutulmaktadir. Ayrica pilotun
komutlarinin 6ntiine komut verebilecegdi bant genisligini saylayacak on filtreler (pre-
filter) eklenmistir [17][39]. Bu sayede benzetim c¢alismasinin mumkun oldugunca
gercege yakin olmasi saglanmistir. Batin bu duzenlemeler ile birlikte butinlesik

dogrusal olmayan model Uzerinden ilgili testler yapiimigtir.

5.1.1 pCAS Testleri

pCAS testleri sirasinda hava aracinin denge konumundaki hiz ve irtifasini korudugu
ongorilmekte ve gaz kolu komutu ile kayis agisi komutu verilmemektedir. Bu
kapsamda Neal-Smith Ol¢itinden elde edilen pilot modeli kullanilarak hava araci
mevcut yunuslama agisi sabit tutulmaktadir. Pilotun |6vye GUzerinden vermis oldugu

saga sola yatis manevra komutlariyla birlikte hava aracinin tepkileri incelenmisgtir.
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Sekil 5.1 p sinyali, kinlmis déngl frekans tepkisi

Kirilmig agik déngu p sinyali déngusunun frekans tepkisine bakildiginda sistemin

gegcis frekansinin yaklasik w,. = 6 rad/s oldugu ve evre payinin ise yaklagik 42°

oldugu goérulmektedir. Bu iki bilgi dogrultusunda sistemin gecikme payi yaklasik

120 msn olup gecikme testi adimi i¢in sisteme 100 msn gecikme eklenmisgtir.
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e Test-1 Normal Kosullar. £25%s, £50%s p Komutu
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Sekil 5.2 pCAS testi sonucu

e Test-2 Giiriiltii Ekleme
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Sekil 5.3 Gurulti eklenmis pCAS testi sonucu
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e Test-3 Kazang Arttirma: p Sinyal Kazancinin 2 Katina Cikarilmasi
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Sekil 5.4 p kazanci arttinlmis pCAS testi sonucu

e Test-4 Gecikme Ekleme: p Sinyaline 100 msn Gecikme Eklenmesi
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Sekil 5.5 Gecikme eklenmis pCAS testi sonucu
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e Test-5 Model Hatasi: C,,, Cy, ve Cy, Katsayilarina %25 Hata Eklenmesi
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Sekil 5.6 Model hatasi eklenmis pCAS testi sonucu

e Test-6 Yatis Manevrasi: 60 £ 907 Yatis Acisi Takibi
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Sekil 5.7 Yatis manevrasi pCAS testi sonucu
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Test sonugclarina bakildiginda, pCAS icin tasarlanan denetleyicinin butun adimlarda
yiksek bir basarima sahip oldugu gériilmektedir. ligili testlerle tasarim sirasinda
kullanilan butdn oélgutlerin saglandidi agikga gdsterilmistir. Geri besleme sinyalinin
genligi iki katina c¢ikarildiginda (Sekil 5.4) ve gecikme eklendiginde (Sekil 5.5)
sistemde salinimlar baslamig ancak kararsizliga gitmeden sonimlenmistir. Son test
adiminda ise yapilan saga-sola yatis manevrasi (bank to bank) ile tasarlanan pCAS
ile ani ve keskin manevralarin da yapilabilecedi ve PIO kosuluna giriimedigi
gorulmektedir (Sekil 5.7). Ayrica pCAS denetim sisteminin, pilotun verdigi komutlari
gurultt, bozucu ve belirsizlik olma durumunda bile yuksek dogrulukta takip ettigi ve

is yukunU azaltarak destek sagladigi teyit edilmis ve hedeflenen sonuca ulagiimigtir.

5.1.2 qCAS Testleri

gqCAS testleri yapilirken hava aracinin 0° yatis ve kayis acgisinda oldugu
varsayllmaktadir. Bu kapsamda pilotun pedala basmadigi ve yanal dinamiklerde
olugabilecek bozuntulara kargi yatis agisini 0° de tutmak igin ilgili manevralari
yaptigi 6ngorulmektedir. Son test adiminda ise PIO yatkinligi ve ani manevra
kabiliyeti icin MIL-DTL 9490E dokumaninda belirtilen yunuslama agisi takip gorevi
kullaniimistir. Bu gorev son pilotlarin gergek uguslarda hava aracina ait ugus
kalitesi, kullanim Kkalitesi ve ugus denetim sisteminin PIO vyatkinhigini
degerlendirebilmesi icin kullaniimaktadir. Gecikme ekleme testinde ise sistemin

frekans tepkisine ve gecikme payina bagl olarak 75 ms gecikme eklenmistir.

Kirilmis q Dongiisii Kazang¢ Pay1 =9.0939 dB, Yoo =7.2425 rad/s
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Sekil 5.8 g sinyali, kinlmis acik déngu frekans tepkisi
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Sekil 5.9 qCAS testi sonucu
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Sekil 5.10 Guriltt eklenmis qCAS testi sonucu
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Test-3 Kazang Arttirma: q Sinyal Kazancinin 2 Katina Cikarilmasi
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Sekil 5.11 q kazanci arttiriimig qCAS testi sonucu

Hava Hizi
300 ‘ ‘
W
g 290
> 280
270 ‘ ‘ ‘ ‘
0 5 10 15 20 25
qCAS Basarimi
20 a,
—_ q
0
e, 0
&
-20
0 5 10 15 20 25
irtifa Diimeni Komutu
20 T T T T
T oo \ NW\M. HIW\N
L]
e~
-20

N

10 15 20

zaman - [sn]

0, -]

N_ - [a]

«10% irtifa
N /
0 5 10 15 20 25
Yunuslama ve Hiicum Agisi
0
20 —_—a
10
0
0 5 10 15 20 25
Dikey ivme
3 ]
2 ]
1
O 4
- ]
0 5 10 15 20 25
zaman - [sn]

Sekil 5.12 Gecikme eklenmis qCAS testi sonucu
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e Test-5 Model Hatasi: C,,, Cy, ve Cy, Katsayilarina %25 Hata Eklenmesi
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Sekil 5.13 Model hatasi qCAS testi sonucu

e Test-6: PIO Yatkinlik Testi
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Sekil 5.14 qCAS PIO testi sonucu
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Test sonuclarina bakildiginda, qCAS tasariminin da basarili oldugu ve ilgili batin
tasarim olgutlerini karsiladigi ilk bes test adiminda gorulmektedir. Geri besleme
sinyalinin kazancinin arttiriimasi (Sekil 5.11) ve gecikme eklenmesi test adimlarinda
(Sekil 5.12) sistemde salinimlar baglamis ancak kararsizida gitmeden
sonumlenmigtir. Son test adiminda Neal-Smith Olgutinde bulunan pilot modeli
kullanilarak yunuslama agisi takip gorevi yapilmigtir (Sekil 5.14). Kullanilan takip
gorevi MIL-DTL 9490E dokumanindan alinmis olup gergek ugus testlerinde PIO
testlerinde kullaniimaktadir. Pilot bu ani ve surekli dedisen gorevi tasarlanan qCAS
sistemi ile basarili bir sekilde icra etmis olup PIO kosulu da olusmamistir. Bu
sonucla birlikte SUGONDE ile tasarlanan qCAS ucus denetim sisteminin pilota
destek saglayarak zorlayici manevralari dahi basarili bir sekilde yapabildigi

benzetim ¢caligmalarinda gorulmektedir.

5.1.3 Kayis Acisi Tutug Otopilotu Testleri

Kayis acisi tutus otopilotu testi sirasinda hava aracinin denge kosulundaki mevcut
hizi ile irtifasini korudugu ve diz ugusta oldugu 6ngdrilmekte ve pilot tarafindan
gaz kolu komutu veriimemektedir. Bu kapsamda hava aracina pozitif ve negatif
kayis agisi komutlari génderilmis ve hava aracinin tepkileri incelenmistir. Kayis
acisinin frekans tepkisine bakildiginda (Sekil 5.15) gecikme payinin ylksek oldugu

gOrulmekte olup test icin sisteme 1.5 sn gecikme eklenmistir.
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Sekil 5.15 g sinyali, kirllmig acik déngu frekans tepkisi
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e Test-1 Normal Kosullar: +7.5° ,5° B Ag¢isi Komutu
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Sekil 5.16 Kayis agisi tutus testi sonucu

e Test-2 Giriltii Ekleme
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Sekil 5.17 Gurultd eklenmis kayis acisi tutus testi sonucu
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e Test-3 Kazang Arttirma: 8 Sinyal Kazancinin 2 Katina Cikarilmasi
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Sekil 5.18 B kazanci arttirilmis kayis acisi tutus testi sonucu

e Test-4 Gecikme Ekleme: B Sinyaline 1.5 sn Gecikme Eklenmesi
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Sekil 5.19 Gecikme eklenmis kayis agisi tutus testi sonucu
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e Test-5 Model Hatasi: C,,, Cy, ve Cy, Katsayilarina %25 Hata Eklenmesi

Yatis Agisi Kayis Agisi Tutus Basarimi
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Sekil 5.20 Model hatasi eklenmis kayis agisi tutus testi sonucu

Kayis acgisi tutus otopilotu da test adimlarini basarili bir sekilde tamamladigi
gorulmektedir. Ucus sirasinda ¢ok kullaniimayan ancak ozellikle iniste ya da
muhimmat birakimi gibi 6zel durumlarda kullanilabilecek bir ugus denetim sistemi
olan kayis acisi tutus otopilotunun pilotun verdigi komutlari yiksek basari ile takip
ettigi ve is yukunu azalttigi gorulmektedir. Diger sistemlere nazaran daha yavas bir
cevaba sahip olan bu otopilotun gecikme payi da yuksek olup, sistemin 1.5 sn
gecikme eklendiginde dahi karasizliga gitmedigi ve olugsan salinimlarin otopilot
tarafindan sénumlendigi gorilmektedir (Sekil 5.19). Yine diger sistemlerde oldugu
gibi tasarlanan denetleyicinin kararllik, gurbuzluk, gurultd ve belirsizliklere kargi
dayanim gibi tasarim sirasinda kullanilan batin olgutleri saglamis ve hedeflenen

sonuca ulagiimigtir.

5.2 Yarn Otonom Ugus Denetim Sistemi Bagarim Sonuglari

Yari otonom ugus denetim sistemi kapsaminda sirasiyla tasarlanmig olan hiz tutus,
irtifa tutus ve bas acisi tutus otopilotlarinin testleri yapilmistir. Testler buttnlesik
dogrusal olmayan model ile yapilmis olup dis dongulere iletilen komutlarin dntne

hem i¢ dongulere ani ve yuksek komutlar gonderilmemesi hem oynar yluzeyleri
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denetleyen servolarin yuksek ve asiri komutlarla yorulmamasi hem de hava
aracinin limitler dahilinde manevra yapabilmesi i¢cin komut hizi sinirlayicisi ve Es.

5.1’de verilmis 6n filtre konulmustur [39][17].

05s+1
2s+1 (5.1)

Gpre (S ) =

Bu sayede galismanin mumkin oldugunca gergekgi olmasi saglanmistir. Her bir
otopilot testi altt adimdan olusmakta olup oncelikle normal kosullarda pozitif ve
negatif komutlar uygulanmistir. ilk test adiminin geri besleme sinyallerine giirilti
eklenmesi ile yapilmasi ikinci test adimini, sabit ve darbeli rizgar eklenerek
yapilmasi ise uguncu test adimini olusturmaktadir. Kullanilan gurulta bayutkltkleri
bir dnceki bolimde verilmistir. Ruzgarh testler igin ugagin burnundan kanadindan
ve ucaga dikey olacak sekilde hem sabit hem de darbeli rizgar (gust) olusturularak
dogrusal olmayan modele eklenmistir (Sekil 5.21) . Darbeli rizgar icin literattrde

olan 1 — cos seklindeki rizgar kullaniimistir [1].

20 Sabit ve Darbeli Rizgar

Hiz - [knt]

|
0 50 100 150 200 250
zaman - [sn]

Sekil 5.21 Kullanilan sabit ve darbeli riizgar

Tasarlanan otopilotlarin kararlilik ve gurblzluk analizlerinin dogrulanmasi adina
dordinct adimda geri besleme sinyalinin kazanci arttirilmig, besinci adimda ise
gecikme eklenmistir. Son test adiminda ise sistemin belirsizliklere ve model
hatalarina kargi dayanimini gormek adina dogrusal olmayan butunlesik modelde

aerodinamik moment katsayilari (C, ., Cy5, Cyy) %25 oraninda degistirilerek ayni

test adimi tekrarlanmistir.
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Tasarlana butunlesik model ve otopilot igerisinde kullanilan birimler MKS birim
sistemine ait olup ilgili otopilot testlerinin grafiklerinde havacilikta kullanilan hiz birimi

“knot” ve uzunluk birimi “feet” kullaniimistir.

5.2.1 Hiz Tutus Otopilotu

Hiz tutus otopilotunun testi sirasinda hava araci sabit irtifada ve duz ugusta olup,
+20 m/s hiz komutlari uygulanmistir. Test sirasinda irtifa tutus otopilotu ve bas
acisi tutus otopilotu da aktif olarak calismakta ve bagh etkilerden dolayi hava
aracinin denge konumundan uzaklagsmasini 6nlemektedir. Zaman gecikmesi
testinde hava hizi sinyalinin (V;) kirilmig agik dongu frekans tepkisine bakildiginda
gecikme payinin yaklasik 1.13 sn oldugu gorulmektedir. Bu sebeple testte 1 sn
gecikme kullaniimistir. Ayrica grafiklerde gaz kolu komutu daha net gérilebilmesi

icin [0 — 10] arahginda gizdirilmigtir.
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Sekil 5.22 V, sinyali, kiriimis agik déngu frekans tepkisi

frekans - [rad/s]
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e Test-1 Normal Kosullar: +40 knt Hiz Komutu
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Sekil 5.23 Hiz tutus testi sonucu
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Sekil 5.24 GUriltt eklenmis hiz tutus testi sonucu
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e Test-3 Riizgar Ekleme: *¥10 kts Sabit ve Darbeli Riizgar

Hiz Tutus Basarmi
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Sekil 5.25 Ruzgér eklenmis hiz tutus testi sonucu
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Test-4 Kazang Arttirma: V, Sinyal Kazancinin 2 Katina Cikarilmasi

Sekil 5.26 V; sinyal kazanci arttiriimis hiz tutus testi sonucu
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e Test-5 Kazang Arttirma: V, Sinyaline 1 sn Gecikme Eklenmesi
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Sekil 5.27 Gecikme eklenmis hiz tutus testi sonucu
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e Test-6 Model Hatasi: C,,, Cy, ve Cy, Katsayilarina %25 Hata Eklenmesi

Hiz Tutus Basarmi
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Sekil 5.28 Model hatasi eklenmis hiz tutus testi sonucu
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Hiz tutus testlerine bakildiginda butun test adimlarinda hedeflenen degerlere
ulagildigr gorulmektedir. Hiz komutu verildiginde irtifada meydana gelen asimlar
irtifa tutus otopilotunun aktif olmasi sebebiyle sénimlenmistir (Sekil 5.23). Gurultalu
ve Rulzgarh test adimlarinda olusan bozucu etkiler hiz tutus denetleyicisi ile
bastiriimis ve herhangi bir kararliik kaybi yasanmamistir (Sekil 5.24, Sekil 5.25).
Geri besleme sinyaline kazang ve gecikme ekleme testlerinde de, tasarimda
kullanilan kararlihk &lgutlerini sagladigi gortlmektedir (Sekil 5.26, Sekil 5.27).
Sistemin model hatalarina kargi da oldukga glrbliz oldugu acik¢a gorulmektedir
(Sekil 5.28). Butin bu test sonuclari kapsaminda tasarim sirasinda hedeflenen

batun olcutlerin saglandigi gorulmektedir.

5.2.2 irtifa Tutus Otopilotu

Bir dnceki test adiminda oldugu gibi irtifa tutus otopilotu testlerinde de hiz tutus ve
bas acisi tutus otopilotlari aktif olarak ¢calismaktadir. Hava araci denge konumuna
ait sabit hiz ve bas acisinda ugarken +1000 ft irtifa komutu gonderilir. Zaman
gecikmesi test adiminda ugus yolu agisi sinyalinin kirilmis agik dongu frekans
tepkisine bakilarak 200 msn gecikme eklenmistir (Sekil 5.29). Ruzgar testlerde ise
hava aracinin irtifasini bozacak sabit ve darbeli rizgar kullaniimistir. Rizgar yénu

irtifa tutusu etkileyecek sekilde dikey yénde verilmistir.
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Sekil 5.29 y sinyali, kirilmig agik déngu frekans tepkisi

149



- [kts]

—

Vv

&, a-["]

v -[°]
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Sekil 5.30 irtifa tutus testi sonucu
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Sekil 5.31 Gurdltu eklenmis irtifa tutus testi sonucu
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e Test-3 Riizgar Ekleme
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Sekil 5.32 Ruzgar eklenmis irtifa tutus testi sonucu
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Sekil 5.33 y sinyali kazanci arttiriimis irtifa tutus testi sonucu
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V, - kts]

Test-5 Gecikme Ekleme: y Sinyaline 200 msn Gecikme Eklenmesi
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Sekil 5.34 Gecikme eklenmis irtifa tutus testi sonucu
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Test-6 Model Hatasi: C,, Cy, ve Cy, Katsayilarina %25 Hata Eklenmesi
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Sekil 5.35 Model hatasi irtifa tutus testi sonucu
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irtifa tutus sirasinda hava aracinin yunuslama ve hiicum agilarinin degismesi
sebebiyle hizda asimlar meydana gelmis ancak hiz tutus otopilotu aktif oldugu igin
bu asimlari sonumlenmistir. Bu durum bagh dinamiklerin birbirini etkilemesinden
kaynakli olup hiz tutus otopilotu tarafindan bozucu bir etki olarak algilanmakta ve
tepki verilmektedir. Irtifa tutus otopilotunun daha hizli tepki vermesi saglanabilir
ancak hiz tutus ta meydana gelen bozucu etkiler ve agimlarda artacak ve hava araci
denge konumundan uzaklasacaktir. Coklu dongl denetleyici tasarimi yapisinda
badli dinamiklerin birbirini minimum seviyede etkilemesini ve tasarim sirasinda
kullanilan olgutleri saglayabilmek adina en iyi ¢6zUm dengeli bir kazang ayari
yapiimasina baghdir. Bu bakis acisiyla ilgili denetleyicilerin tasarimi yapiimis ve

hedeflenen olgut kargilanmistir.

5.2.3 Bas Acisi Tutus Otopilotu

Bas acisi tutus otopilotu testinde de diger testlerde oldugu gibi hiz tutus ve irtifa
tutus otopilotu aktif olarak ¢calismakta ve hava aracinin sabit hiz ve irtifa da ugusunu
gerceklestirmektedir. Test sirasinda pozitif ve negatif ydonde bas acgisi komutlari
verilmis ve hava aracinin bu komutlari takip etmesi beklenmistir. Ruzgarl testlerde
hava aracinin sag kanattan rtzgarh aldigi durumlarda basarimi goralmustar.
Kararliik analizleri dogrulama testi kapsaminda yatis agisi sinyalinin kazanci

arttirlmis ve frekans tepkisine bagl olarak 200 msn gecikme eklenmistir.
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Sekil 5.36 ¢ sinyali, kirilimis acik dongu frekans tepkisi
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e Test-1 Normal Kosullar: +50° Bas A¢isi Komutu
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Sekil 5.37 Bas agisi tutus testi sonucu
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e Test-2 Giiriiltii Ekleme
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Sekil 5.38 Guriltu eklenmis bas acisi tutus testi sonucu
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e Test-3 Riizgar Ekleme
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Sekil 5.39 Ruzgar eklenmis bas agisi tutus testi sonucu
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e Test-4 Kazang Arttirma: ¢ Sinyali Kazancinin 2 Kat Arttirilmasi
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Sekil 5.40 ¢ sinyali kazanci arttirlimis bas agisi tutus testi sonucu
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e Test-5 Gecikme Ekleme: ¢ Sinyaline 200 msn Gecikme Eklenmesi
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Sekil 5.41 Gecikme eklenmis bas agisi tutus testi sonucu
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e Test-6 Model Hatasi: C,,, Cy, ve Cy, Katsayilarina %25 Hata Eklenmesi
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Sekil 5.42 Model hatasi eklenmis bas agisi tutus testi sonucu
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Bas acisi1 tutus otopilotu testleri sonuca da diger sistemlerde oldugu gibi tasarim
Olcutlerini kargilamaktadir. Sistem gurultulld ve ruzgarli durumlarda da beklenildigi
gibi giirbiiz bir sekilde calismaktadir (Sekil 5.38, Sekil 5.39). irtifa tutus otopilotunda
oldugu gibi bas tutus otopilotunda da hizli manevralar yaptirilmamis ancak
hedeflenen biitiin élgltler saglanarak gergekgi bir tasarim yapilmistir. i¢ déngiide
bulunan yatis agisi sinyaline kazang ve gecikme eklenmis ve kararhlik analizlerinin
dogrulamasi yapilmistir (Sekil 5.40, Sekil 5.41). Gecikme eklendiginde oynar ylzey
komutlarinda salinimlarin olustugu ancak beklenildigi gibi kararsizliga gitmeden
sonumlendigi gorulmustlur Model hatalari ve belirsizliklere kargi yapilan son test
adiminda ise normal kosullara ¢ok yakin bir basarim sonucu elde edilmistir (Sekil
5.42).
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6. SONUG

Bu tez calismasinda F-16 savas ugagina modern savas ugaklarinda bulunan pilota
destek saglayacak pCAS, qCAS ve kayis agisi tutus otopilotu ile yari otonom ugusu
saglayacak hiz tutus, irtifa tutus ve bas acisi tutus otopilot tasarimlari yapilmistir.
Tezin birincil amaci yapilan c¢alismanin mumkun oldugunca gergcege yakin
olabilmesini saglamak ve Ulkemizde baglamis olan Milli Muharip Ugak (MMU)
projesine ugus denetim sistemi ve otopilot tasarimi kapsaminda katki saglamaktir.
Bu amagla NASA tarafindan 1979 yilinda yapilmis olan ¢alismada yer alan yuksek
dogruluktaki aerodinamik verileri kullaniimis ve dogrusal olmayan F-16 modeli
Matlab/Simulink ortaminda sifirdan olusturulmustur. Denetleyici tasarimlari
yaplilirken sisteme algilayici modelleri, eyleyici modelleri, dogrusal olmayan motor
modeli ve aviyonik birimler arasinda olusabilecek yazilim ve donanim kaynakl
zaman gecikmeleri de eklenmistir. Ugus denetim sistemi tasarimi sirasinda
uyulmasi gereken birgok tasarim Oolguti mevcuttur. Bu durum havacilik
endustrisinde guvenli ugus yapilabilmesi igin zorunludur. Bu tez ¢alismasinda da
denetleyici tasarimlari askeri standartlar ile ugus kalitesi ve kullanim kalitesi olgutleri
g6z onune alinarak yapilmis ve detayli analizlerle basarim sonuglari gosterilmigtir.
Tasarim sureci ve kullanilan olcutler NASA, GARTEUR ve NATO dokuimanlarinda
yayinlanan ve Onerilen yontemler ile havacilik endustrisinin ihtiyaglari Uzerine
kurulmustur. Ayrica insanli ugaklarda PIO durumu son derece dnemli olup, pilota
destek saglayan ugus denetim sistemlerinin tasarimlarinda muhakkak g6z onune
alinmasi gerekmektedir. Hava araci kullanim kalitesi seviyesi PIO durumuyla

dogrudan iligkili olup bu tez galismasinda da ayrintili olarak incelenmistir.

Ucgus denetim sistemi icin SUGONDE yontemi kullaniimis olup basarim sonuglari
bir 6nceki bélimde ayrintili bir sekilde verilmisti. SUGONDE yontemi ile yapilan
ucus denetim sistemlerinin hedeflenmis butun Olgutleri sagladigi gorulmektedir.
Dogrusal model kullanilarak tasarlanmis denetleyicilerin, dogrusal olmayan
batinlesik model Uzerinden yapilan benzetim c¢alismalarinda da oOngorulen
basarima ulasilmistir. Ayrica SUGONDE ydnteminin parametre secgiminin sistem
basarimiyla dogrudan iligkili olmasi sebebiyle denetleyici tasarim slreci oldukca
kisalmigtir. Tasarim sirasinda kilavuz olarak kullanilan yontemlerin ¢ogu frekans
alaninda olup, denetleyicinin istenilen bant genisligi, evre ve kazang¢ paylarinin
ayarlanmasi gerekmektedir. Sistemin zaman alanindaki basarimi N,,N, ve T,
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parametreleri ile ayarlanmistir. Parametre secimlerin detayi [24]'de verilmis olup
kisaca sistemin tepkisinin hizlandiriimasi igin N, 'nun arttirimasi ya da T,
parametresinin azaltilmasi gerekmektedir. N,, parametresi sistemi hizlandirirken
denetim sinyalinin buyudkliguni arttirmaktadir. Bu sebeple N,, segimi yapilirken
denetim sinyalinin buyukligine ve fiziksel olarak oynar yuzeyin konum ve hiz
sinirlarina dikkat edilmeli ve gergekte servonun yapabilecegi buyuklukte denetim
sinyalini saglayacak bir deger secilmelidir. SUGONDE yonteminde kullanilan bir
diger parametre ise C(s) ¢okterimlisi olup derecesi A(s) ¢okterimlisinin derecesine
esit ya da bir klglk olarak secilebilmektedir. Sistem c¢ikisinda olusabilecek
gurulttleri denetim sinyaline aktarmamak icin tasarimlar yapilirken C(s)
¢okterimlisinin derecesi A(s)’in derecesine esit secilmistir. Ayrica C(s) ¢okterimlisi
kapali déngu sisteminin bant genisligini ve frekans tepkisini de dizenlemektedir.
SUGONDE yénteminde C(s) cokterimlisinin secilmesindeki tek kural kararl bir
yapida olmasidir. Bu sayede denetleyicinin frekans alanindaki ilgili dl¢utlere uymasi
adina C(s) cokterimlisinin parametreleri kararli olmasini garanti edecek sekilde
degistirilmistir. Denetleyici tasarimi yapilirken kullanilan olgutler dahilinde
karsilasilan celigkili durumlar arasinda en iyi sonucu alabilmek icin SUGONDE
parametreleri belirtildigi gibi ayarlanmistir. SUGONDE parametreleri ile sistem
ihtiyaci arasinda dogrudan bir baglanti kurulabildigi icin denetleyici tasarimlarinin

hedeflenen degerlere ulasmasi hizli bir sekilde saglanabilmistir.

Pilota destek saglayan ve is ylkunu azaltarak daha hassas ve basarili gorev icra
etmesini saglayan ucgus denetim sistemleri kapsaminda tasarlanan pCAS, qCAS ve
kayis agisi tutus otopilotu yapilan testlerde tasarim dlgutlerini ve hedeflerini
karsilamistir. Ozellikle it dalasi, hedef takibi, havada yakit ikmali gibi hizli, ani ve
hassas manevra gerektiren ugus kosullarinda pilot tarafindan kullanilan bu denetim
sistemlerinin mumkun oldugunca hizli tepki veren ve hassas takip yapan denetim
sistemleri olmasi gerekmektedir. Bu sebeple pCAS ve qCAS denetim sistemleri F-
16 savas ucaginin bulundugu Simif — IV ucgaklari ve ugus kalitesi Seviye — 1
kosullarini saglayacak sekilde tasarlanmistir. Bu kapsamda yeterince hizl tepkiler
verebilmek igin ugus denetim sisteminin bant genisliginin yiksek olmasi
gerekmektedir. YUksek bant genigligine sahip olmak sistemin hizli tepki vermesini
saglarken kararlik paylarini distrmektedir. Ayrica oynar ylzey ve servolarin fiziksel

limitleri dahilinde tasarim kisitlanmaktadir. Ozellikle qCAS sisteminde gériilecedi
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Uzere sistemin ugus kalitesi Seviye — 1 kosullarinda hizli tepki verebilmesi igin
yapilan tasarimda gecikme payi dusmektedir. Kayis agisi tutus otopilotunun ise
daha yavas tepki verdigi ve bu sebeple daha dusuk bir bant genisligine sahip oldugu
ancak gecikme payinin ise daha fazla oldugu goérilmektedir. Kararlilik dlgutleri
kapsaminda yapilan kirilmis agik dongu analizleri ile ilgili denetleyici ve geri
besleme sinyallerinin kazanglarinin artmasi ya da gecikme eklenmesi durumunda
dahi sistemi kararsizliga goturemeyecedi yapilan testlerle dogrulanmigtir. Sisteme
kararlihk analizlerinin 6ngordigu mertebede kazang¢ ya da gecikme eklendiginde
salinimlar baglamis ancak kararsizliga gitmeden sonumlendigi gorulmustur. Ayrica
model hatalar ve belirsizlikleri kargi denetleyicilerin basarimini gérmek adina
aerodinamik moment Kkatsayilari %25 oraninda degistiriimigtir. Tasarlanan

denetleyiciler bu durumda dahi yliksek basarim gostermisgtir.

Ayrica pilota destek saglayan denetim sistemlerinin PIO durumundan uzak olmasi
gerekmektedir. pCAS ve qCAS tasarim sirasinda ilgili élgttler kullaniimis ve testleri
yapilmistir. PIO durumu genellikle ani manevralar sonrasi baglamakta ve pilot ile
ucus denetim sistemi arasindaki uyumsuzlugun giderek artmasi sonucu
sbnumlenemeyen salinimlara sebep olmaktadir. Tasarlanan denetleyicilerin PIO
yatkinhgini test etmek adina gercek ugus testlerinde yapilan ve askeri standart
dokimanlarinda yer alan manevralar yaptirilmis ve benzetim calismasinda PIO
durumunun olusmadigi gérulmustir. Yapilan testlerde yunuslama agisi takibi ve
yatis manevralari kullaniimigtir. gqCAS testlerinde Neal-Smith yonteminde bulunan
matematiksel pilot modeli kullaniimigs ve PIO durumunun gdézlenmedidi teyit

edilmistir.

Hiz tutus, irtifa tutus ve bas agisi tutus otopilotlarinin tasarimi ile birlikte pilota yari
otonom ugus yapma imkani saglanmistir. Pilottan sadece dis dongu komutlarinin
girilmesi istenmekte ve hava araci istenilen irtifa, hiz ve bas acisinda gtvenli bir
sekilde ugusuna devam etmektedir. Tasarim sirasinda hedeflenen bitiin élgitlerin
saglandigi ilgili testlerle gosterilmistir. Otopilot testlerinde eklenen surekli ve darbeli
ruzgarlar da ilgi denetleyici sistemlerinde anlik asimlar olugsmus ancak bu durum
hizli bir sekilde bastirilmigtir. Pilot destekli ugus denetim sisteminin aksine, yari
otonom ugus denetim sisteminde hava aracina ani ve keskin manevralar
yaptiriimamig, guvenli ve kararli ugusu saglayacak ve bagli dinamiklerin etkilesimini

en aza indirecek sekilde tasarim yapilmistir.
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Gelecek Caligmalar

Bu tez calismasinda F-16 ucgaginin yuksek dogrulukta aerodinamik verileri
kullanilarak Matlab/Simulink ortaminda dogrusal olmayan modeli ¢ikariimis ve bu
model Uzerinden diz ugus i¢in denge kosullari hesaplanmistir. Hesaplanan denge
kosullari kullanilarak dogrusal modeller elde edilmis ve denetim tasarimlari bu
modeller Uzerinde yapilmistir. Bu kapsamda hazirlanmis olan ylksek dogrulukta
dogrusal olmayan model ve denge kosuluna getirme rutinleri gelecek ¢aligmalarda
kullanilabilecek sekilde hazirlanmigtir. Yapilabilecek ilk gelecek galisma elde edilen
dogrusal modellerin sayisini arttirarak F-16’ya ait butun ugus zarfini kapsayabilecek
bir denetleyici tasarimi yapmaktir. Dogrusal modellerin artmasiyla birlikte
tasarlanacak olan denetleyiciler arasinda kazang ve parametre segimlerinin dizgun
ve hava aracinin kararliligini bozmayacak sekilde yapilmasi saglanabilir. Ayrica yari
otonom ucgus denetim sistemi igin daha keskin ve 6zel manevralari kapsayacak

denge kosulu cesitleri eklenip daha detayl analizler yapilabilir.

ikinci olarak yapilabilecek calisma ise havacilikta kullanilan diger denetleyici
yontemleri kullanilarak tasarlanacak olan bir ugus denetim sistemi ile mevcut
SUGONDE tabanli ugus denetim sisteminin ayni kosullar altinda basarimlarini
karsilastirmaktir. Bu tez calismasinda modern bir savas ugaginda bulunabilecek
pilota destek saglayan ve yari otonom ugus saglayan denetim sistemleri btlnlesik
olarak tasarlanmis ve tasarimlar ilgili askeri olg¢utler izlenerek tamamlanmigtir.
Alternatif olarak kullanilabilecek denetleyici yonteminin de ayni dlgutler ve basarim
seviyelerine getiriimesi, eger getirilemiyorsa sebeplerinin goésteriimesi ya da

avantajlarinin verilmesi ile mevcut sistem ile karsilagtirmasi yapilabilir.

Bu tez calismasinda hava aracina ait boylamsal ve yanal-dikey eksen dinamikleri
ayrik modeller olarak kullaniimis ve SUGONDE yontemi ile tek giris tek cikisli
denetleyiciler tasarlanmistir. SUGONDE yonteminin gok girisli ve ¢ok cikigh bir
yapida kullanmak da mumkun olup bu yapida da bir ugus denetim sistemi tasarimi
yapilabilir ve mevcut sistemle karsilastirilabilir. Cok girisli ve ¢ok ¢ikisli SUGONDE
yonteminin bagh (coupled) dinamiklere karsi daha etkili olabilecegi 6ngorusu ile ilgili
analizler ve testlerle bu 0Ongoérinin gercek olup olmadigi ve avantaj ve

dezavantajlar1 ortaya koyulabilir.

Havacilik endustrisinde ugus denetim sistemi tasarimi, analizi ve benzetim

galigmalarini hizlandirmak i¢in ¢ogu sirket siklikla kendi otomatik ara¢ kutularini

167



(toolbox) gelistirmektedirler. Bu tez c¢alismasinda hazirlanmig olan batun
Matlab/Simulink rutinleri ve modellerini kullanarak belirtilen Olgit ve basarim
kisaslari altinda otomatik ve hizl bir sekilde denetleyici parametrelerini ayarlayacak,
ilgili grafikleri ¢ikaracak ve rapor formatina gegirebilecek batlnlesik bir yazilim
yapilabilir. Elde edilecek bu tecribe ile birlikte SUGONDE yodntemi ile tasarlanacak
bir ugus denetim sisteminin gercek bir uygulamada kullanabilmek ve etkilerini

inceleyebilmek adina énemli bir adim atilmis olacaktir.

Son olarak slrekli zaman alaninda tasarlanan ve Matlab/Simulink ortaminda
benzetim calismasi yapilan SUGONDE tabanli denetleyicilerin mikroislemcilerde
kullanilabilir halde kodunun yazilmasi ve yine Matlab/Simulink ve FlightGear
benzetim ortamlari kullanilarak testlerinin yapilmasi ve mevcut durumla

kargilastirmasi yapilabilir.
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EKLER

EK-A ingilizce — Tiirkge Terimler Sézliigii

actuator

aileron
anti-aliaising filter
augmented model
bandwidth
broken loop
closed loop
compensator
controller

cost function
continuous time
coupled

criteria
curvature
damper
damping coefficient
decoupled
delay

digital
disturbance
droop

elevator
emulated
feedback

filter

flap

fliying quality
frequency
handling quality
heading

high fidelity

. eyleyici

. kanatcgik

. ortisme onleyici filtre
: genigletilmis model
: bant genisligi

: Kinlmis dongu

: kapali dongu

: duzelteg

: denetleyeci

: maliyet fonksiyonu
: surekli zaman

: bagli

: Olclt

> egrilik

: sOnumleyici

: sOnumlenme katsayisi
> ayrik

: gecikme

: sayisal

: bozucu

: dusus

: irtifa dUmeni

: Oykunulmus

. geri besleme

- filtre

: kanatgik

> ugus kalitesi

: frekans

. kullanim kalitesi

: bas agisi

: yuksek dogruluk
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improper
input
integral
interpolation
linear
leading edge
low fidelity
mode

model reduction
noise
nonlinear
open loop
optimization
orthogonal
oscillation
output
overshoot
performance
pertubation
phase
phugoide
pitch angle
pole
polynomial
prediction
predictive control
proper
recursive
response
rigid body
robust

roll angle
rudder

sampling periode

: uygun olmayan
. girig

: timlev

: ara deger hesaplamasi
: dogrusal

: hicum kenari

: dUsuk dogruluk

- kip

: model indirgeme
: gurdlta

: dogrusal olmayan
: aclk dongu

. eniyileme

: dikgen

> salinim

: cIkIS

:asim

: basarim

: kGiguk degisim

. evre

> uzun periyot

: yunuslama agisi

. kutup

. cokterimli

: Ongoru

: Ongorult denetim
: uygun

- yineli

. tepki

: kati cisim

: gurblz

. yatis

. istikamet dumeni

: 6rnekleme araligi
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sensor
short periode
singularity
stability

state space
strictly proper
symmetric
throttle

trailing edge
transfer function
transpose

trim condition
yaw angle

Zero

> algilayici

: kisa periyot

: tekillik

: kararhhk

: durum uzayi
: kesin uygun
: bakisiml

: gaz kolu

- firar kenari

. aktarim iglevi
. devrik

: denge kosulu
: sapma agisl

: sifir
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EK-B F-16 Aerodinamik Katsayilari

F-16 ugagi icin hazirlanmis olan aerodinamik model kapsaminda kullanilan toplam
aerodinamik katsayilarinin degiskenlere ve NASA raporunda verilen tablolara bagh
olarak hesaplanmasinda kullanilan esitliklerdir. ilgili esitlikler NASA raporundan

alinmis olup “Matlab/Simulink” ortamina aktariimigtir.

e Cx,: Xekseni Uzerine etkiyen aerodinamik kuvvet katsayisi

6lef
CXT = CX(a'ﬁﬁae) + ACXlef 1-

25
5 (B.1)
cq lef
ACXlef = CXlef(a;ﬁ) - CX(CZ,B, O = 00) (B.2)
e (,: Zekseni lzerine etkiyen aerodinamik kuvvet katsayisi
Czr = Cz(a, B,68,) + AC g = Qe
A z\U, P, Ye Zlef T
cq 5 (B.3)
+ ﬁlczq(d)-i- ACZq(a)<1— 2‘?)]
AC.Zlef = CZlef(a'ﬁ) — Cz(a, B, 6, = 0°) (B.4)
e (Cy,: Aerodinamik yunuslama moment katsayisi
Crip = Cu(@, B, 8)N5,(8.) + Cz, (xcgref —xeq )
6lef
+ ACy,p <1 - E)
(B.5)
¢ S @+ ACy, (@)1- 2
2v | Ma Maer 25
+ ACy(a)
ACyyp = Cuypp(a, B) — Cu(a, B, 6 = 0°) (B.6)

e Cy,: Y ekseni Uzerine etkiyen aerodinamik kuvvet katsayisi
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Cy.. =C AC 1 Otey
YT — Y(aJ.B) + Yief - 25
o
+ ACYdeltarzgoo (%)
b 6lef
2 _ B.7
+ ZV{ [Cyrlef(a)+ACleef(a)(1 5 ) |7 (B.7)

+[C (a) + AC (a)<1—61—ef>] }]
" Pier 25 /|P

ACYlef = CYlef(a'ﬁ) — Cy(a, p) (B.8)
ACY(Sa:ZO = CY8a=20 ((X, ﬁ) - CY(a' ﬁ) (Bg)
CY8a=20,l€f = CYé‘azzoo,lef(a' ﬁ) - CYlef(a' ﬁ) (B 10)
~[Crs,_p @B = Cr(ap) ]
ACyg, oo = Crs,_po.(@B) — Cy(a, B) (B.11)
Cy,: Aerodinamik sapma moment katsayisi
S c
Crr = Cu(@,8,6) + Ay (1= 52 ) = Gy, (%eq,, — e ) 3
8¢\ 1/(%a
[ 8005 g+ 8w (1~ 35) | (5)
5,
+ACs o (%)
b 5 (B.12)
+ ﬁ{ [CNT(a) + ACNr,lef(a) <1 — é—?)] r
+ | Cy (@ +ACy,, (01— Oty
Np Np,lef 25 J|P
+ ACNﬁ(a)ﬁ
ACNlef = CNlef(a'ﬁ) - Cn(a'ﬁ' 8e = 0°) (B.13)
ACN6a=20° = CN6a=20c>(a' :B) - CN(“! ﬁ' 56 = 00) (B.14)
CN6a=20°,l€f = CN6a=20°,l€f(a’ :B) - CNlef(al ﬁ)
(B.15)
~ |ens, (@ B) = Cula, . 8. = 0°)]
ACNS,«=3O° = CN5T=3o°(a' ﬁ) - CN(“! ﬁ’ 63 = OO) (B.16)
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C.,: Aerodinamik yatis moment katsayisi

6lef
CLT = CL(a,ﬁ,5e)+ACLlef 1_

25

8lef 8,
+ [ACLtSa:zm + ACl‘5a=20°,lef <1 a 25 (%)

Sy
+8C, g (5]

b Sief
+ ﬁ{ [CLr(a) + ACLTlef(a) <1 — E)] r

Sie
+ [CLp(a)+ACLplef(a) <1— 215f>]p} +ACLﬂ(a)ﬁ

ACyy,r = Crppp(a, B) = Cu(a, B, 6 = 0°)

ACL5a=20° = CLdeltaa=Zoo(alﬁ) —C(a,B,6, =0

ACLdeltaa=20°’lef

ACys.

=30°

= CLdeltaa=20°'lef(a’ﬁ) _CLlef(a:ﬁ)

| Cus, s (@) = Cula B0, = 07 |

= CL8T=3O°(a' ﬁ) - CL(a' :8' 66 = 00)
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(B.18)

(B.19)
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