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SEMBOL LiSTESI

Fi (¢) : Yalpa agis1

L : Yalpalama momenti

M : Yunuslama momenti

MIMO : Cok girisli ¢cok ¢ikigh

MPC : Model tabanli 6ngoriilii kontrol

N : Sapma momenti
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INSANSIZ HAVA ARACLARININ DOGRUSAL SiSTEM TANILAMASI VE
ONGORULU YORUNGE KONTROLU

OZET

Bu calismada bir insansiz hava aracinin otopilot sistemi icin sistem tanilamasi ve
Ongoriilii kontrol yaklagimi onerilmistir. Olusturulan otopilot sistemi degisik riizgar
sartlart ve algilayict giiriiltiileri sartlar1 altinda denenmistir. Benzetim igin
Matlab/Simulink, 6 serbestlik dereceli ugak modellerinin gelistirilmesinde kullanilan
Aerosim kiitliphanesi, sistem tanimalasi icin MATLAB System Identificaton
Toolbox, kontroloriin modellenmesi icin MATLAB MPC Kkiitiiphanesi ve sonuglarin
gorsellestirilmesi i¢in agik kaynak kodlu FlightGear yazilimi kullanilmistir.
Benzetimlerde ugak modeli olarak Aerosonde insansiz hava araci modeli
kullanilmistir.
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LINEAR SYSTEM IDENTIFICATION AND PREDICTION BASED
TRAJECTORY CONTROL OF UNMANNED AERIAL VEHICLES

SUMMARY

In this study a linear system identification and a prediction based control approach is
proposed for the autopilot system of an unmanned aerial vehicle. The resultant
autopilot system was tested under different wind conditions and sensor noise
conditions. For the simulation environment MATLAB/Simulink, Aerosim toolbox
for 6 DOF aircraft model, MATLAB System Identification toolbox for system
identification, MATLAB MPC toolbox for controller design and for the visualization
of the aircraft open source FlightGear software is chosen. In simulations Aerosonde
unmanned aerial vehicle model is used.
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1. GIRIS

[k insansiz hava araci &rnekleri 20 yiizyilin heniiz baslarinda karsimiza ¢ikmaktadir.
Bu gelismenin mimar1 A. M. Low isimli “radyo kontroliin babas1” olarak da bilinen
Ingiliz bir miihendistir. Ilk 6rnekleri tamamen radyo kontrollii &lgekli ucaklar olan
[HA lar biiyiik oranda atis talimlerinde hedef olarak kullanilmislardir. Insansiz hava
araclarinin silah olarak ilk kullanimi 1. Diinya Savasinda yine uzaktan radyo
kontrolii ile olmustur. Cok ge¢meden cayroskop teknolojisinin olgunlagmasi ile

otonom ugus gergeklestiren ilk insansiz ugak iiretilmistir.

O giinlerden giiniimiize gelisen teknolojiler IHA’larin sadece savas alanlarinda degil
sivil uygulamalarda da ¢ok daha karmasik gorevler listlenmesine olanak tanimistir.
Giiniimiizde THA’larin pek az1 tamamen otonom ugus becerisinden yoksundurlar.
Gelisen algilayict ve mikroislemci teknolojileri ile kurulan hassas veri toplama ve
isleme sistemleri sayesinde hava aracinin durum bilgileri yeterli dogrulukta
algilanabilmekte, karmasik kontrol algoritmalar1 bu bilgiler ile beslenerek IHA’larin
karmagik gorevleri tamamen otonom bicimde gerceklestirmesi saglanabilmektedir.
Kullanic1 gergeklestimek istedigi gorevi otopilot sistemine yiikler ve otopilot gorevi

yerine getirmek i¢in gereken kontrol sinyallerini lireterek gorevi icra eder.

Hedef Durum R
g Otopilot
Algilayicilar HAVA Y
(Durum Bilgileri) ARACI Eyleyiciler

Sekil 1.1 : Genel Otopilot Giris-Cikis Semasi

IHA teknolojisinin olgunlasmasi ile bu sistemler iizerinde beklentiler siirekli olarak
artmaktadir. Giiniimiizde pek ¢ok kesif, istihbarat gorevi ve bazi saldir1 gorevleri
[HA’lar tarafindan yapilmakta, JSF projesinin son insanli savas ucagi oldugu

aciklamalar1 ve sivil havacilik alaninda ilk adim olarak kargo ugaklarinin insansiz



ucaklara doniistiiriilmesi hedefi IHA sistemlerinin {izerine diisen gérevin ciddiyetini

ortaya koymaktadir.

Giliniimiizde becerileri gittikge artan bu sistemlerin en 6nemli kisitlarindan bir tanesi
otopilot sistemleridir. Otopilotlarda en yaygin kullanilan kontrol yontemi hala PID
kontrol olsa da, siirekli artan istekler daha giivenilir ve basarimi yiiksek kontrol
yontemlerinin bu alanda uygulanmasina ihtiya¢ dogurmaktadir. Bu tez kapsaminda
[HA’lar gibi MIMO sistemlerde ve kisitlamalar1 olan sistemlerde PID’den daha
basarl1 bir ydntem olan dngoriilii kontrol ydntemi ile bir IHA sisteminin kontrolii

caligmasi yapilmaktadir.

Giiniimiizde IHA teknolojisinin olgunlasmasi ile bu sistemler iizerindeki beklentiler
her gegen giin artmaktadir. IHA’larin basariminin en 6nemli kisitlarindan birisi
otopilot sistemleridir. Otopilot sistemleri Chao’nun makalesinde belirttigi gibi
giinimiizde yaygin olarak diisey ve yatay hareketi ayri olarak kontrol eden PID
cevrimleri kullanan sistemlerdir. PID yOnteminin, sagladigi esneklik ve ayar
kolaylig1 gibi artilarin yaninda, hava araglar1 gibi dogrusal olmayan MIMO
sistemlerdeki diisiik basarimi ve kisitlamali sistemlerdeki eksikligi gibi eksileri
vardir. PID kullanan giiniimiiz otopilotlarindaki bu zayifliklar1 daha giivenilir ve
sistemin dinamiklerine daha uygun kontrol yontemlerinin uygulanmasina ihtiyag
dogurmaktadir. Bu bakimdan 6ngoriilii kontrol yontemleri basarili olmakla beraber
ihtiya¢c duyduklar1 yiiksek hesap giicii yakin zamana kadar otopilot sistemleri
lizerinde kosmalarim1 imkansizlagtirmaktaydi. Yakin geg¢miste mikroislemci
teknolojisinde goriilen gelismeler arttk bu yontemin kullanilabilmesini olas1
kilmaktadir. Yang makalesinde model ongoriilii kontrol yontemi ile bir insansiz
hava aracinin kontrolii iizerine g¢alismistir. Kontrolorde ongorii modeli olarak
kullanilacak sistemi, ug¢agin dogrusal olmayan modelini belli bir nokta etrafinda
dogrusallagtirarak elde etmistir. Yunuslama agisi, yalpa agisi, bas acgist ve irtifa

kontrolorlerini bu sistemler ile olusturmustur.

Bu calismada bir insansiz hava aracinin 6ngdriilii kontrolii hedeflenmektedir. Kontrol
edilmesi hedeflenen insansiz hava aracimin bir modeli her zaman elimizde
olmayabilir. Bu nedenle 6ngoriilii kontrolde kullanmak {izere ihtiya¢ duydugumuz
dogrusal model sistem tanilama yontemleri ile elde edilmistir. Sistem tanilama ile

elde edilen modeller kontrolorler igerisinde 6ngorii sistemi olarak kullanilmistir.



2. HAVA ARACI MODELI

Bu bolimde bir hava aracinin genel hareket denklemleri ¢ikartilmakta ve bu
denklemler yazilirken kullanilan koordinat sistemleri anlatilmaktadir. Bu islemler

sirasinda yapilan kabuller irdelenmektedir.

2.1. Koordinat Sistemleri ve Dis Kuvvetler

Sekil 2.1°de iki farkli koordinat sistemi goriilmektedir. XY ’Z’ diinya iizerinde bir
koordinat sistemini, XYZ ucak iizerinde bir koordinat sistemini gostermektedir.
Diinya koordinat sistemini kullanmak diinyanin doniis hizinin etkilerini ihmal etmek
anlamina gelmekle beraber tecriibeler bu ihmalin hipersonik ugaklar disinda kabul
edilebilir oldugunu gostermistir. Bu konuda detayl bilgiler H. Goldstein’in Classical

Mechanics kitabinda verilmektedir.

Sekil 2.1°deki ugagin dm kiitle elemanlarindan olustugunu kabul edelim. Bu kiitle
elemanlarmin konumunu X’Y’Z’ orijin noktasina baglayan vektdr 7'olsun. Hava
aracinin rijit oldugu kabul edilirse bu kiitle elemanlarinin birbirlerine olan mesafeleri

her zaman sabit kalir.

Tim kiitle elemanlar1 yer c¢ekimi ivmesine (g) maruz kalir. Sekil 2.1°de
goriilebilecegi gibi g pozitif Z’ ekseniyle ayni dogrultuda kabul edilmistir. Bu
kabul, diiz diinya (flat earth) kabulii olarak isimlendirilir. Sonu¢ olarak kiitle
elemanlarmin her birine etki eden kuvvet p,gdv=gdmdir. Burada p, u¢agin
bolgesel kiitle yogunlugunu gostermektedir. Ucagin yilizeyinde yer alan kiitle
elemanlari ek olarak birim alana diisen aerodinamik yiiklere de ( ) maruz kalirlar.

Ucaga sadece p,gdv ve Fds dis kuvvetlerinin etki ettigi kabul edilir.



Fds dm
ds
dv

EA_E'd"'; = gdm

X’Y’Z’ diinya lizerinde bir koordinat

sistemidir.

e XYZ ugak iizerinde bir koordinat sistemidir
ve X’Y’Z’ koordinat sistemine gore X' -
donebilmektedir.

e Oklar pozitif yonleri gostermektedir.

Sekil 2.1 : Diinya ve Ugak Koordinat Sistemleri

2.2. Hareket Denklemlerinin Tiiretilmesi

Newton’un ikinci kanununu Sekil 2.1°deki ugaga uygulayalim. Newton’un ikinci
kanunu derki, lineer ve agisal momentumun zaman tlirevi sirasiyla uygulanan dis

kuvvetler ve momentlere esittir.

%I oAl dv = I 0BV + J Fds @1
v S
N J k‘r J

Y Y

lineer momentum uygulanan kuvvetler

d.| = sl - =
Et-jr xgﬁgt-dv = I'r" X Qagdv + L'r" X Fds 2.2)
L v ¢
J J
Y e
acisal momentum uygulanan momentler



Burada Jv ve L tim ucagin hacim ve ylizey integrallerini gostermektedir. Bu

integraller ugagin geometrisi biliniyorsa hesaplanabilir.

Ucgagin toplam kiitlesi asagidaki denklemle hesaplanir.

m = I eadv 2.3)
¥

Simdilik ugagin toplam kiitlesinin zamanla degismedigini kabul edelim.

dm _
dt 0 2.4)
Jan Roskam’in Airplane Flight Dynamics and Automatic Flight Controls kitabinda

kiitle degisimi 60 saniyelik bir siire i¢erisinde %5’ in altindaysa sabit kiitle kabuliiniin

uygulanabilecegi belirtilmektedir.

Yapilan bir diger kabul ise kiitle dagiliminin zamanla degismedigidir. Bu kabuliin
gecerli olabilmesi i¢in 60 saniyelik siire icerisinde ucagin agirlik merkezinin yer
degistirmemesi gerekir.

Simdiye kadar ugak iizerindeki tiim kiitle elemanlarin1 7’ yardimiyla gosterdik fakat
7 ve r, vektorlerini kullanmak hesaplamalar agisindan daha pratik olacaktir. Bu
noktada ugak tizeri XYZ koordinat sistemi devreye girer. XYZ koordinat sisteminin
ucak lizerine yerlestirilis bigimi biraz keyfidir. Sekil 1.1’de X ekseni ugak gévdesinin
merkez hattina paralel olarak yerlestirilmistir. XYZ koordinat sisteminin merkezi
ucagin kiitle merkezi olarak kabul edilen P noktasina yerlestirilmistir. U¢ konum

vektoriiniin iliskisi asagidaki bigimdedir.
Fl=r, + 7 2.5)
P noktasinin ucagin kiitle merkezinde olmasi durumunda asagidaki esitlik saglanir.

I Toadv =0 (2.6)

Sonucu olarak asagidaki esitlik 7, igin gegerlidir.



rp= %J' p AT dv @.7)
¥

Bu bilgiler 1s181nda lineer momentum denkleminin (2.1) sol tarafin1 yeniden yazarsak

asagidaki denklemi elde ederiz.

dd |, = _dd. 3 __dV

atat L"ﬂf"P*"ﬂ‘“’ dra™ P = Mgy v
Burada,

Ve=g 2.9)

ucagin kiitle merkezinin hizi olarak tamimlanir. (2.1)’in sag tarafi da asagidaki

bicimde yazilabilir.

Ipﬁdet J?ds=m‘g’+i?'A+ Fr (2.10)
v

&

Burada F , toplam aerodinamik kuvvet vektdriinii, F} ise toplam itki kuvvet

vektoriinii ifade etmektedir. (2.1) artik asagidaki bigimde yazilabilir.

—

Ve . = =

(2.11), lineer momentumun degisiminin zamanla degisiminin, mI7P ucaga uygulanan
dis kuvvetlerin toplamina esit oldugunu sdyler.

Ac¢isal momentum denklemini (2.2) g6z Oniine alalim. (2.6) ve (2.1)’1 gbz Oniinde

bulundurarak (2.5) ‘i (2.2)’ye koyarsak asagidaki denklemi elde ederiz.

4 (7B av =[x Bas = i1, + §
rxd_tpﬁdv_IIXFd5=MA+MT (212
v bt |

Burada M ,toplam aerodinamik moment vektériinii, M, ise toplam itki moment

vektorunt ifade etmektedir.



(2.12), acisal momentumun degisiminin zamanla degisiminin, u¢aga uygulanan dis

momentlerin toplamina esit oldugunu soyler.

(2.12), sol tarafindaki hacim integralinin zamana bagimli bir fonksiyon oldugunu
sOyler. Bu gibi zamana bagimli integrallerin ¢6zlimii zordur. Bu zaman bagimliligin
ortadan kaldirmak i¢in koordinat sistemlerinde bir gecis yapilabilir. Gortilecektir ki
(2.10) ve (2.12) X’Y’Z’ koordinat sistemi yerine XYZ koordinat sistemine gore
yeniden yazilirsa (2.12)’deki hacim integrali zamana bagimli olmaktan kurtulacaktir.
Sorun sudur ki XYZ koordinat sistemi donen bir koordinat sistemidir. Bu tip
sistemlerde Newton’un kanunlar1 az 6nce uyguladigimiz bi¢imde uygulanamazlar.

Asagidaki vektor doniisiim iligkisi uygulanirsa Newton’un kanunlar1 uygulanabilir

hale gelir.
dA - AL ygxA = A+oxA (2.13)
dt .ot
\_Y_) N J
Y
sabit doénen
XYz XYZ

Burada A vektorii doniisiimii yapilmak istenen herhangi bir vektorii gdstermektedir.
Bu vektor doniisiimi ile ilgili ayrintili bilgi L.D. Landau ve E.M. Lifshitz’in
Mechanics isimli kitabinda verilmektedir. (2.13)’deki @ vektorii, XYZ sisteminin
X’Y’Z’ sistemine gore acisal doniis vektoriidiir. Bu vektdr ucagin diinyaya gore

acisal hizin1 gosterir.

Doniisiim denklemini (2.13), (2.10) ve (2.12)’nin sol taraflarina uygulayabiliriz.

Oncelikle (2.11)’nin sol tarafina bakalim.

daVp _ aVp = o 2.14
m—p = m(—;- + X Vp) (2.14)
Buradan,
m(Vp + o X V) = mg + B, + (2.15)

Simdi de (2.12)’nin sol tarafina bakalim.



d |+ dr = | v ddr AR NG LR R -
EJ r Xaphdﬂ.— Lr xampﬁd\r = I?rxai(r + 0 X T)pdv =

L i AL (2.16)
J'fx[i‘+mx"r'+2th+m><{m><'f)]pAdv

Tim kiitle elemanlarinin beraber durdugunu ve ucakta donen rotorlar da olmadig

kabuliiyle (bu kabul Bolim 2.3’te diizeltilecek) 7 =7 = 0 bulunur. Bdylece (2.12)

asagidaki formu alir.
I?X[[;)X?+mx(mxﬂ]phdv=ﬁﬁ+ﬁ-r (2.17)
v

Burada @ vektorii {(XYZ koordinat sisteminin X’Y’Z’ koordinat sistemine gore
acisal hizlanmasi) = (ucagin diinyaya gore agisal hizlanmasi)} XYZ sistemine aittir
ve integral isaretinin digina alabilir. Bu sayede Onerdigimiz koordinat sistemi

degisimi sonucunda hacim integrali zamandan bagimsiz hale getirilmis olur.

(2.15) ve (2.17) ugagin hareket denklemlerinin vektor formu olarak isimlendirilir. Bu
formlar genel sonuglara ulasilmasinda kullanilabilirler. Fakat kararli hal
calismalarinda Bunu basarmak i¢in vektdr formu karsilik gelen skalar bilesenleri ile
yazmak gerekir. Bunu yapmadan once (2.15) ve (2.17)’de goriilen tiim vektdrlerin
bilesenlerini tanimlamak gerekir. Bu bilesenler asagida kuvvetler, momentler, hizlar
ve mesafeler olarak tanimlanmaktadir. 1, j ve k biiylikliikleri sirasiyla X, Y ve Z
eksenlerinin birim vektorlerini tanimlanmistir. Bu vektorlerin yonleri ve fiziksel

anlamlar1 daha 6nce Sekil (2.2)’de gosterilmistir.

Kuvvetler:
Fp = iF + jFs, +kF,, 2.18)

Aerodinamik kuvvetlerin bilesenleri i¢in kullanilir. XYZ koordinat sisteminin ugak
tizerinde 6zel bir yerlesimi ile bu kuvvetler sirasiyla siiriikleme (drag), yan kuvvet

(side force) ve kaldirma kuvvetleri olarak isimlendirilirler.

Fr = iFy, + jFy, + kFp, 2.19)

Itki kuvveti bilesenleri icin kullanilir.



g = igx +jgy + ke, (2.20)

Yercekimi ivmesi bilesenleri i¢in kullanilir.

Momentler:
M, =iL, +jM, + kN, @.21)

Aerodinamik momenti bilesenleri i¢in kullanilir. Sirasiyla yalpalama (rolling)
momenti, yunuslama (pitching) momenti ve sapma (yawing) momenti olarak
isimlendirilir.

My = iLy + jMp + kN 2.22)
Itki momenti bilesenleri igin kullamlir. Sirasiyla yalpalama (rolling) momenti,

yunuslama (pitching) momenti ve sapma (yawing) momenti olarak isimlendirilir.

Hizlar:
®=iP+jQ+ kR (2.23)

Acisal hiz bilesenleri i¢in kullanilir. Sirasiyla yalpa orani, yunuslama orani ve sapma
orani olarak isimlendirilir.
= ] i (2.24)

Vp =iU +jV + kW
Dogrusal hiz bilesenleri i¢in kullanilir. Sirasiyla ileri hiz, yanal hiz ve diisey hiz

olarak isimlendirilir.

Mesafeler:
T=ix+jy+kz (2.25)

Ucaktaki kiitle elemanlarinin konum bilesenleri i¢in kullanilir



Z

Aerodinamik ve itki Momentleri

Dogrusal ve Agisal Hizlar

Sekil 2.2 : Ugak hareket denklemlerindeki vektor bilesenlerinin tanimlari

(2.18) — (2.25) denklemlerini kullanarak (2.15) lineer momentum denkemini,

asagidaki skalar bicimde yazmak miimkiindiir.

m(U - VR + WQ) = mgx + F, + Fp
m(V + UR — WP) = mg, + Fp +Fp (2.26)
m(W - UQ + VP) = mg; + F, + Fp.
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(2.17)’deki hacim integralini agmak daha zor oldugu i¢in agma islemi li¢ adimda
yapilacak. ilk adimda (2.17)’nin sol tarafi {i¢lii vektdrel carpim yardimu ile asagidaki
gibi yeniden yazilir.

-

- -
fzx (Bx2+3x (Bx7)) gAdhja, (2.2) QAdv-fz (2.2) on av
v v v

(2.27)
+fzxa (3.2) onav - [jzxz (3.3) oadv = 0]
v v

Ikinci adimda (2.27) nin ilk iki terimi asagidaki gibi agilir.

5
ja’) (£.2) eadv = (iP+jQ+kR)j(x2+ y? + z%) padv
v v

veE

5
—J.i') (i')w) eadv = —j (ix+ iy+iz) (xP+yQ+zR) padv
v v

Bu iki ifade birlestirilerek asagidaki hali alirlar.

i[Pj (y2+ 22) QAdV—ijygAdv—ijngdv] +
\' v \'
3 [Q Jv (2% + z2) padv- P vang dv -R vang d]v] + 2.27)
k[RJ (x2+y2) oadv- szng d]v—Qj zyQAdlv]
v v v

(2.27)’deki hacim integralleri ucagin ataletinden gelen momentleri ifade eder. Bu

integral biiyiikliikleri (ataletler) i¢in kullanilan yaygin semboller sunlardir.

-~
(v% + 2%) oa AV = Ixx J xyea dv = Ixy J xzpea dV = Ix;
v v v

~
(x2 + 22) oa dv = Iyy j yYXoa dv = Ixy = Iyx jyng dv = Iyz = Izy (2.28)
v v v

~
(XZ + Y2) cadv =TIz, J zxpa dv = Izx = Ixz J zyea dv = Izy = Iyz
\' v v

(2.28) ifadelerinin yardimiyla (2.27) ifadesi asagidaki bi¢imde yazilabilir.
i (PIxx-QIxy—RIxz ) +
J (QIyy -PIxy-RIyz) + (2.29)

k (RIzz-PIx, - QIyz)

Uciincii adimda (2.27) denklemi asagidaki hale déniisiir.

11



J.i‘)xa (8?:) QAd]V=J- {(ix+ iy +iz) x (iP + jQ + kR) (Px+ Qy +Rz) } pa dv
v v

=i[Ixy PR+ Iyz (R®-Q%) - Ixz PQ+ (Izz- Iyy) RQJ +
J[(Ixx - Izz) PR+ Inz (P? -R?) - Iy QR+ Iy; PQ] +
k[ (Iyy - Ixx) PQ+ Ixy (Q° - P?) + Ixz QR - Iyz PR]

(2.30)

Cogu ucak XZ diizlemine gore simetriktir. Boyle bir simetriklik (yaklasik olarak olsa

bile) sozkonusuise 7, =1 =0 olacaktir.

Acisal momentum denklemini (2.18) — (2.25) skalar bilesenleri ile yazmak ig¢in
gerekli olan bilgilerin hepsi su an elimizde mevcut. (2.29) ve (2.30) ifadeleri

kullanilarak asagidaki denklemler ulagilir.

Inx P-Ixz R-IxzPQ+ (Izz- Iyy) RQ =La+Lr
Iyy O+ (Ixx- Izz) PR+ Ixz (P? -R?) = Ma + Mp (2.31)
I2zR-Ixz P+ (Iyy- Ixx) PQ+ IxzQR = Na + Nr

(2.26) ve (2.31), U, V, W, P, Q ve R’nin bagimli degiskenler oldugu hareketin 6
diferansiyel denklemini olusturur. Burada zaman bagimsiz degiskendir. Bu noktada

zamana bagli bir ¢6ziim yapmak heniiz miimkiin degildir. Bunun nedenleri sunlardir.

1) Aerodinamik ve itki kuvvetleri ve momentleri {(2.26) ve (2.31)’in sag taraflar1}
zamanla ve U, V, W, P, Q ve R bagimli degiskenleri ile degisir.
2) (2.26)’daki yer ¢ekimi kuvveti bilesenleri ugagin diinya koordinat sistemine gore

acisal durumuna baghdir.

Bu kabuller ucaktaki donen rotorlar (pervaneler ya da tiirbinler) ya da ok agisi
degisen kanatlarin varligmmi g6z ardi ederler. Donen rotorlarin ucagin hareket
denklemlerine etkisi Boliim 2.3’te incelenecektir. Ok agis1 degisen kanat durumunda
ise a¢1 degisimi hareketinin ihmal edilebilecek diizeyde yavas oldugu kabul

edilecektir.

2.3. Donen Rotorlarin EtKileri

Ugaklarin ¢ogu donen rotorlar olarak nitelendirebilecegimiz pervaneler ve/veya
tiirbin motorlar barindirirlar. Bu gibi doénen rotorlar bagli olduklar1 goévdeye
cayroskopik momentler uygularlar. Cogu ugakta bu cayroskopik momentler ihmal
edilebilecek bicimde olmakla birlikte (ters yone donen pervaneler, ters yonde ¢alisan

ciftli tiirbinler gibi) bu ihmal her zaman gecerli olmaz. Donen rotorlarin etkisiyle

12



olusan cayroskopik momentler agisal momentum denklemine (2.12) basit bir ekleme
yapilarak hesaba dahil edilebilir. Bir ya da daha fazla donen rotoru bulunan bir
ucagin rotorlarindan kaynaklanan toplam ag¢isal momentum asagidaki bigimde

gosterilebilir.

h = Zhi (2.32)

1 rotorunun kendi donme ekseni etrafindaki atalet momenti /, olsun. Rotorun doniig
hizi @, ile gosterilirse (2.32) asagidaki bigimde yazilabilir.
i=n

h= ) Iy, (233)

i=1

ya da bilesen formunda,

h= ihy + jhy + kh, (2.34)

Artik (2.12)’yi agagidaki bicimde yazabiliriz.
a‘[ﬁrl’ X‘—ﬂ—@-ﬁd\!+a = M&+ T (2.35)

H_/

Sabit rotorlu ucagin agisal momentumu

—

(2.35)°deki % terimi (2.13) kullanilarak agilir ve ucaktaki tiim donen rotorlarin

sabit acisal hizda dondiikleri (aT)R[ =0 )kabul edilirse ucagin agisal momentum
denklemleri (2.31) asagidaki bi¢imde yazilabilir.
Inx P-Ixz R-IxzPQ+ (Izz- Iyy) RQ+Qh; -Rhy =La +Lr

Iyy O+ (Ixx - Izz) PR+ Ixz (P -R?) + Rhy - Phy = Mp + My (2.36)
I2zR-Ixz P+ (Iyy- Ixx) PQ+ IxzQR +Phy -Qhy = Na + Nt
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2.4. Ucagin Diinya Sabit Koordinat Sistemi X’Y’Z’ ye Gore Acisal Durumu

Ugagin diinya iizerindeki koordinat sistemine gore acisal durumunu belirlemek igin
ucak tizerindeki koordinat sistemi XYZ’nin yonelmesini belirlemek yeterlidir. Sekil
2.1°de iki eksen sistemi iligkileri tanimlanmadan gosterilmisti. Sekil 2.3 X’Y’Z’
eksen sisteminin kendisine paralel bir bigimde ugagin kiitle merkezi olan P noktasina
taginmasini gostermektedir. X’Y’Z’ sisteminin bu tasinmis hali X1Y1Z1 olarak
adlandirilmistir. XYZ eksen sisteminin X1Y1Z1 eksen sistemine gore agisal durumu

Euler agilan (y,8,¢) yardimi ile sirali doniisler olarak tanimlanmaistir.

Doniis 1: X1Y1Z1 koordinat sistemi Z1 ekseni etrafinda bas agis1 olarak
isimlendirilen w acis1 kadar dondiiriiliir. Ac¢t Sekil 2.3’te gosterildigi yonde
pozitifdir. DoOndiirme isleminden sonra koordinat sistemi X2Y2Z2  olarak
isimlendirilir.

Dontis 2: X2Y2Z2 koordinat sistemi Y2 ekseni etrafinda yunuslama acis1 olarak da
isimlendirilen & agis1 kadar dondiiriiliir. Ag¢1 Sekil 2.3’te gosterildigi yonde
pozitifdir. Dondiirme isleminden sonra koordinat sistemi X3Y3Z3 olarak
isimlendirilir.

Doniis 3: X3Y3Z3 koordinat sistemi X3 ekseni etrafinda yalpalama agis1 olarak da
isimlendirilen ¢ agis1 kadar dondiiriiliir. Ag¢1 Sekil 2.3’te gosterildigi yonde
pozitifdir. Dondiirme isleminden sonra koordinat sistemi XYZ olarak

isimlendirilebilir.

. Z Diinya-Sabit Eksenler
~ ve Lt
Zy 1 7

Sekil 2.3 : Ucagin Euler Acilari ile Oryantasyonu
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2.5. Ucagin Diinyaya Gore Ucus Hatti

Artik ucagin diinyaya gore ugus hattini ucak koordinat sistemi (XYZ)’deki hiz
bilesenleri ve Bolim 2.4’te gordiigiimiiz i¢ Euler agisim1 kullanarak tanimlamak
miimkiin. Bunu XYZ koordinat sistemindeki hiz vektorii bilesenleri U, V ve W ile
X’Y’Z’ koordinat sistemindeki hiz vektorii bilesenleri x', ' ve z' arasindaki
iliskiyi olusturarak yapacagiz. X1Y1Z1 ve X’Y’Z’ birbirine paralel oldugu igin
asagidaki esitlikler yazilabilir.

U1=)'C’ V1=)'/’ W1=Z"

Sekil 2.4°te de goriilecegi iizere Ul, V1, W1 ile U2, V2, W2, arasindaki baginti

asagidaki gibi tanimlanabilir.

(Ul ] (cosw -siny 0] (Uz ]
| Vi | = | siny cosy 0] | Vp| (2.37)
(wy) L O 0 ) \wa)

Benzer bir doniisiim U2, V2, W2 ile U3, V3, W3 arasinda da gecerlidir.

Uy cos® 0 sine Uj
(V][0 150 |[+] 2.38)
\Wy) \|-sin® 0 cose) | W3)

Son olarak U3, V3, W3 ile U, V, W arasinda da benzer iligki yazilabilir.

Us 1 0 0 U
) (8 e o] [3]

(2.39)’u (2.38)’de yerine koyup sonucu da (2.37)’de yerine koyarsak asagidaki diinya

eksenli hiz bilesenleri ile ugak eksenli hiz bilesenleri arasindaki denklemi elde

ederiz.

U x' cosy -siny O cose 0 sine 1 U
{Vi} = (y' ] = |(sinzlf cosy 0]| |{ 0 ]I |{0 cos¢ —51n¢] |(V]|
\wW, ) lz \ o 0 1) \ -sine 0 cos@} \0 sing cosd>) \w)

(2.40)
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Vp'nin X,Y> diizlemine

iz distimii
1. Z, etrafinda bas agis1
kadar doniis.

Not: W,=W,

2. Y, etrafinda yunuslama
acist kadar dontis.
Not: V,=V;

————— — — . —

V,’nin X3Y3 diizlemine T —— W3
iz diistimii

3. X; etrafinda yalpa agis1
kadar dontis.

Not: Arkadan 6ne bakis
gorunimu

Vp'nin YZ
diizlemine iz
¢'t Z'E- dusumu

Sekil 2.4 : Acisal ve Dogrusal Hizlar i¢in Vektor Bagmtilart

(2.40), diinya X’Y’Z’ koordinat sistemi hiz bilesenleri ile ugak XYZ koordinat

sistemi hiz bilesenleri arasindaki istenen iliskiyi verir.
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Ucagin ucus hatt1 (2.40) denkleminin integrali alinarak x’(t), y’(t) ve z’(t) terimleri
cinsinden bulunabilir. Bu integral isleminin gerceklestirilebilmesi i¢in Euler agilari

olan y,0 ve ¢ degerlerinin biliniyor olmasi1 gereklidir. Fakat Euler acilar1 da
zamana bagl degiskenlerdir. Euler agilarmin degisimleri y,0 ve ¢, ugak eksen

sisteminde taniml1 olan agisal hizlara (P, Q ve R) bagimlidirlar. 7,0 ve gile P, Q ve

R arasindaki bagintinin olusturulabilmesi i¢in asagidaki esitligin saglaniyor olmasi

gerekir.

- - -

w=iP+JQ+kR =y + O + ¢ (2.41)

lf/, Sekil 2.4’te de gorildiigi gibi Z1 ekseni etrafindaki acgisal degisimi

gosterdiginden asagidaki bigimde yazilabilir.
2 . .
b=k =k ¥ (2.42)

Benzer bigimde, 5, Sekil 2.4’te de goriildiigii gibi Y2 ekseni etrafindaki agisal
degisimi gosterdiginden asagidaki bicimde yazilabilir.

-

6=326=7336 (243)

Son olarak, ¢; , Sekil 2.4°te de goriildigii gibi X3 ekseni etrafindaki agisal degisimi
gosterdiginden asagidaki bicimde yazilabilir.

5=i3¢=i¢ (2.44)
(2.42), (2.43) ve (2.44), (2.41)’e yerlestirildiginde asagidaki form olusur.
W=k +§36+1i¢ (2.45)
(2.38) ve (2.39)’dakine benzer bir doniisiim uygulanarak gosterilebilir ki,

ko = -i3sin@ + k3 cos® = -isin® + cos® (jsing + kcoso) (2.46)

(2.39)’dakine benzer bir doniistimle su da gosterilebilir,
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j3 = jcos¢ - ksing (2.47)

(2.46) ve (2.47)’1 (2.45) denklemine koyup bazip diizenlemeleri yaparsak asagidaki

bi¢imi elde edebiliriz.

w=1i (—zI/ sine + ¢) + 3 (![I cosOsing + © cos¢>)

. . 2.48
+k (!II cos®cos¢p - 0 sin¢) ( )

(2.41) ile karsilastirirsak bu bizi u¢agin kinematik denklemlerine gotiirtir.

P=¢-4y sineé
Q = ® cos¢ + Jy cos@sing (2.49)
R = §f cos@cosd - ® sing

Ucus hatt1 integrali probleminin ¢6zliimii i¢cin bu denklemleri asagidaki formda

yazmak daha uygun olacaktir.

¢ = P+ Qsingtane® + Rcos¢tane®
® = Qcos¢ - Rsing (2.50)
J = (Qsin¢ + Rcos¢) seco®

Ucak eksenli donme oranlar1 P, Q ve R ucak hareket deklemlerinin (2.31)
integralinin alinmasi ile bulunur. (2.50)’nin integralinin alinmasi ile Euler agilar

w,0 ve ¢ bulunabilir. Bu sayede ucus hatti denklemlerinin (2.40) integralinin

alinmasi islemi tamamlanabilir.

Jan Roskam Airplane Flight Dynamics and Automatic Flight Controls kitabinda
bozuntulu durumlarin da géz 6niine alindig1 hareket denklemlerinde yatay kararli hal

ucusunda asagidaki esitliklerin kabul edilebilecegini soylemektedir.

p=¢, gq=06ver=y 2.51)

Fakat genel durum incelemesinde bu kabullerin yanlis oldugu da o6zellikle ifade

edilmektedir.
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2.6. Yercekimi Kuvvetinin Bilesenleri

Yergekimi kuvvetinin bilesenleri ilk olarak (2.26) denklemlerinde mgx, mgy ve mgz
olarak karsimiza cikmaktadir. Sekil 2.3 referans alinarak yercekimi ivmesinin

bilesenleri asagidaki bicimde yazilabilir.
b . .
g=kg=kig=1igx+ Jjgy + kg, (2.52)

k1 = k2 olduguna gore yercekimi ivmesinin bilesenleri Euler agilarinin fonksiyonu

olarak yazilabilir. k2’yi (2.46)’da 1, j ve k cinsinden ifade etmistik. O halde,
i (-gsin@) +J (gsingcos®) +k (gcosgcos®) = igy + jgy + kgy (2.53)
Buradan da asagidaki denklemler elde edilebilir.

gx = —-gsiné
dy = gsin¢gcose (2.54)
g, = gcos¢pcose

Dikkat edersek bas agis1 olarak da isimlendirilen y acgisinin (2.54)’te bulunmadigin

goriiriiz. Bunun nedeni daha 6nce yaptigimiz diiz-diinya (flat-earth) kabuludur.

2.7. Hareket Denklemlerinin Gozden Gegcirilmesi

Simdiye kadar ¢ikarttigimiz hareket denklemlerini ii¢ grupta toplarlayalim.

1) (2.54)’1ln (2.26) icine yerlestirilmesiyle elde edilen kuvvet denklemleri.
2) (2.31) ile tarif edilen moment denklemleri. Bu denklemlerde donen rotorlarin
etkisi atlanmusti.

3) (2.49) tarafindan anlatilan kinematik denklemleri.

Bu tli¢ denklem grubunu hatirlamak i¢in tekrar yazalim.

1) Ugak koordinat sistemi XYZ’de tanimlanan kuvvet denklemleri

X ekseni dogrultusunda kuvvet:
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m (f] - VR + WQ) = -mgsin® + Fa_ + Fp_

Y ekseni dogrultusunda kuvvet:

m (V- UR + WP) = mgsingcose + Fa, + Fr,
Z ekseni dogrultusunda kuvvet:

m (W -UQ + VP) = mgcos¢coseO + Fa_ + Fp_

2) Ugak koordinat sistemi XYZ’de tanimlanan moment denklemleri

X ekseni etrafinda yalpalama (rolling) momenti:

Tux P-Ixy R I PQ+ (Iz; - Iyy) RQ =Lp + Ly
Y ekseni etrafinda yunuslama (pitching) momenti:

Iy O+ (I - Izz) PR-Ip (PP -R%) =M + My
Z ekseni etrafinda sapma (yawing) momenti:

60

Iz R-Ig P+ (Iyy - Isx) PQ+ Ixz QR = Np + Ny

3) Kinematik denklemler:

X ekseni etrafinda yalpa orani:
P=¢-y sine

Y ekseni etrafinda yunuslama orani:
Q = ® cos¢ + J cos@sing

Z ekseni etrafinda sapma orani:

R = §y cos@cos¢ - ® sin¢
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(2.55) - (2.60) denklemleri ugagin genel hareket denklemleri olarak isimlendirilirler.
Tiiretilmeleri sirasinda yapilan kabuller g6z onilinde bulunduruldugunda bunun biraz
comert bir tanimlama oldugu goriilecektir. Yapilan kabuller bu denklemlerin
uygulanabilirliginin genelligini diistirmektedir.

(2.55) - (2.60) denklemlerinin sag taraflarindaki aerodinamik ve itki kuvvetleri ve
momentleri hareket degiskenleri cinsinden ifade edilebilirler. Bu konuda detayl bilgi

Jan Roskam’in Airplane Flight Dynamics and Automatic Flight Controls kitabinin 3.

bolimunde verilmektedir.

Matematiksel bakis agisindan (2.55) - (2.63) denklemleri dokuz degisken iginde
dokuz diferansiyel denklem igeren bir set olusturur. Bunlar, hiz bilesenleri U, V ve

W, acisal oran bilesenleri P, Q ve R ve Euler agilar1 w,0 ve ¢’ dir. Degiskenlerin

elimine edilmesi ile bu denklemler alt1 diferansiyel denklemden olusan bir set olarak

da diigtiniilebilir. Bunlar ya U, V, W, P,Qve Ryada U, V, W, v ,8 ve ¢ olacaktir.

2.8. Dogrusal Olmayan Modelin Olusturulmasi

Bu boliimde simdiye kadar ¢ikartilan esitlikleri toparlanmis ve hava arac1t modeli
olarak kullanilabilecek hale getirilmistir. Cikartti§imiz kuvvet, moment, kinematik

ve seyriisefer denklemlerini bir vektor igerisinde toparlayalaim.
X"=[U V W ¢ 8 ¥ P Q R py pg hj (2.64)

Burada kullanilan degiskenlerin tanimlar1 asagida verilmistir.

e U:ileri hiz
V: Yanal hiz
W: Diisey hiz

¢ : Yalpa agist

0 : Yunuslama agis1

e I : Sapma agisi

P: Yalpa agis1 degisimi

Q: Yunuslama agis1 degisimi

R: Sapma agis1 degisimi

Px: Diinya tizerinde konum kuzey bileseni
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e Pg: Diinya iizerinde konum dogu bileseni

e h: Diinya iizerinde konum yiikseklik bileseni

Kullanilan denklemler asagida gruplanmis bigimde verilmistir.

Kuvvet denklemleri,

F
{f=RV - QW —g)sinf + —
m

F
V= ~RU+PW—I—gE,sin¢cnsE+;y

FZ
W=0QU—- PV +gycos¢cos@ + —
Kinematik denklemleri,

¢ =P + tan B(Qsind + R cos ¢)
6 =Qcosd — Rsing

. Qsing + Rcos e
¥= cos @

Moment denklemleri,

P=(c,R+c,P)IQ + c3L + cuN
Q = csPR — cg(P? = R*) + ¢; M

R=(cgP — c;RIQ + ¢, L + cyN

Seyriisefer denklemleri,

Py = Ucos B cosy + V(—cos ¢ sin ¢ + sin ¢ sin 6 cos ¢)
+ W (sin ¢ sin 4 + cos ¢ sin & cos )

P = Ucos 8 sin i + Vicos ¢ cos i + sin ¢ sin 8 sin i)
+ W(—sin ¢ cos ¢ + cos ¢ sin 6 sin )

hi=Usin@ — Vsin ¢ cos § — W cos ¢ cos 8
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(2.65) ve (2.67)’deki aerodinamik kuvvet ve moment bilesenleri acrodinamik acilara
ve gercek hava hizina bagli olarak hesaplanir. Bu nedenle diinya koordinat
sisteminde tanimli hizlar olan U, V, W yerine aerodinamik hesaplarda kullanilan
degerler olan asil hava hizi Vr, hiicum acis1 a, yana kayma acis1 B degerlerini
kullanmak tercih edilmektedir. Asagidaki ifadeleri kuvvet ve moment

denklemlerinde yerine koyarsak istedigimiz diizenlemeyi yapmis oluruz.

Uil + V¥V + WW

V. =
T V.
p= Vi cos B
Uw — WU
U+ W

Yeni durum vektoriimiiz asagidaki gibidir.

XT=[Vy B a ¢ 8 ¢ P Q R py pg h| (2.69)
2.9. Dogrusal Olmayan Denklemlerin Ayrilmasi

Denklemlerin ayrilmasi, hareket denklemlerinin birbirinden bagimsiz iki pargaya
boliinmesi demektir. Parcalardan biri yunuslama ve x-z diizlemindeki hareketi ifade
eden diisey hareket denklemleri olacaktir. Diger parca ise yalpa, yana kayma, sapma
ve x-y diizleminde hareketi ifade eden yatay hareket denklemleri olacaktir. Ayrilmis

denklemler analitik ¢alismalarda biiyiik kolayliklar saglamaktadir.

Yalpa acis1 ve yanal kayma agisinin sifir oldugu durumu diistinelim. Bu durumda
yunuslama agist ile hiicum agis1 ayni diisey diizlem iizerinde yer alirlar. Aralaridaki

fark ise ugus acis1 y olarak adlandirilir.
y=60-a (2.70)

Bu durumda kuvvet denklemleri asagidaki hali alir.
mif}.r = . cosa — D — mgysiny

mpVy =Y — mVy R, @2.71)

malV,= —Frsina — L +mV,Qy, + mgycosy
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Bu denklemlerden diisey denklemlerin (birinci ve {igiincii) yatay hareket
degiskenlerinden (B, @, ¥, P, R) bagimsiz oldugu goriilebilir. Bu denklemler sadece

diisey hareket i¢in kullanilacak modeli olustururlar.
Yalpa agisi sifir oldugunda kinematik denklemlerinden asagidaki sonuca ulagilir.
g =0 (2.72)

B =0 ve Qu = Q oldugundan (2.71)’in ii¢lincii denklemi genellikle asagidaki bigimde

yazilir.
myVy = Frsina + L — mgy cosy (2.73)

(2.31) denklem setinin ikinci denkleminden de goriilebilir ki P ve R’nin sifir oldugu
durumda yunuslama momenti Q’nun yalpa ve sapma momenti denklemlerine

bagimlilig1 yoktur. Bu bizi diisey hareketin son denklemine gotiirtir.

I,0=M (2.74)

Boylece bu boliimdeki asil amacimiz olan ayrilmis diisey hareket modeline ulagsmis
olduk. Ek olarak bu bolimde ayriklastirma isleminin yapilma yontemi de
anlatilmistir. Ileriki béliimlerde dogrusallastirma ve yatay ve diisey dogrusal

modellerin olusturulmasi gosterilecektir.

2.10. Dogrusal Modellerin Olusturulmasi

Dogrusal modellerin olusturulmasindan sapmis hal (perturbed) yaklasimi yaygin
olarak kullanilan bir yaklasimdir. Bu yaklasimla sapmis kuvvetler ve momentler
bilinen bir kararli hal ucus sartlar1 kullanilarak ifade edilirler. Kiigiikk sapma
denklemleri bir onceki boliimdeki gibi dogrusal olmayan denklemlerden cebirsel
yontemlerle elde edilmis dogrusal denklemlerdir. Bu denklemlerde dogrusal olmayan
aerodinamik katsayilar yerine stabilite tiirevleri konmaktadir. Kiigiilk sapma
denklemlerinin cebirsel ydntemle elde edilmesinin iki onemli nedeni vardir. ilki
dogrusal denklemler i¢in ihtiya¢ duyulan stabilite tiirevlerinin elde edilmesinin
dogrusal olmayan aerodinamik datanin elde edilmesinden oOnce elde edilebiliyor
olmasidir. Ikincisi ise cebirsel kiigiik sapma denklemlerinin, degisik stabilite
tirevlerinin ugagin degisik ucus sartlarn1 altindaki stabilitesine etkisinin
incelenmesinde ¢ok yararli olmasidir. Dogrusal denklemlerin ¢ikarilmasindan 6nce

kararl1 hal ucus sart1 kavramini biraz incelemek gereklidir.
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2.10.1. Tekil Noktalar ve Kararh Hal Ucusu
Genel bir ifade olan kapal1 (implicit) durum denklemlerinin genel formuna bakalim.
f(X,X,U) =0 (2.75)

Burada f, n tane skalar dogrusal olmayan f; fonksiyonundan olusan bir vektorii ifade
etmektedir. Dogrusal olmayan sistemler teorisinde zamanla degismeyen otonom
(disaridan bir kontrol girisi olmayan) bir sistem i¢in tekil nokta ya da denge noktasi
tanim1 yapilmistir. [17] Kapali, dogrusal olmayan durum denklemlerinin tekil
noktalarinin koordinatlari X = X, ¢oziim vektori ile verilmis olsun. Bu durumda

asagidaki esitlik saglanir.
f(X,X,U) =0 X=0;U=0 yadasabit (2.76)

Tim tiirevler sifir iken sistem “dinlenmede” denebilir ve bu kabuldan sonra bazi
degiskenlerde kiiclik sapmalara neden olarak bu tekil nokta etrafinda sistemin

davranisina bakilabilir.

Kararlt hal ugusu, tiim hareket degiskenlerinin sabit ya da sifir oldugu hal olarak
tanimlanabilir. Tiim hareket degiskenlerinin sabit ya da sidir olmas1 demek, dogrusal
ve acisal hiz bilesenlerinin sabit ya da sifir olmasi ve tiim ivme bilesenlerinin sifir
olmast anlamina gelir. Ugagin agirliginin sabit kaldig1 kabulii gibi baz1 basitlestirici
kabuller yapmadiginiz durumda bu tanim oldukc¢a kisitlayici bir tanim olmaktadir.
Degismeyen agirlik ve diiz diinya kabullerinin kontrol sistemi tasarimi amacimiz igin
uygun oldugunu kabul edersek yapmis oldugumuz kararli hal tanimi ile kararli diiz
ucus ve kararli doniis hareketlerini ifade etmemiz miimkiin olur. Bu durumda konum
denklemleri hareket denklemlerinden bagimsiz hale gelir ve kararli hal sartlarinin
belirlenmesinde yer almazlar. Boylelikle, kontrol sistem tasariminda kullanacagimiz
bizim i¢in 6nemli olan kararli hal sartlar1 diiz diinya kabulii denklemlerinin geri
kalan dokuz durum degiskeni ile asagidaki bigimlerde ifade edilirler. Bu degiskenlere

rlizgar koordinat sisteminde tanimli degiskenler de denir.
Kararl1 hal ugusu,
B,O,R, UV, W (or V;,B,&) =0 ve  U-=sabit @.77)

Ugus sartina bagl olarak asagidaki ek kisitlar da eklenir.

Kararli diiz ugus: b, b, 0,4 =0 (. PL,Q R =0)
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Kararl1 doniis ¢, 6= 0, l.I’.'= doniis artist

Kararli yunuslama @, (155 lif = (], ## = yunuslama artig1

Kararl yalpa ﬂ;, a,ﬂr = {, b= yalpa artis1

Kararli hal kosullart P, Q, R- 0, acisal degisimlerin sifir ya da sabit olmasini
gerektirmektedir benzer bicimde aerodinamik ve itki kaynaklt momentler de sifir
veya sabit olmalidirlar. U \ I;", W = 0 kosullar1, hava hizinin, hiicum agisinin ve
kayma agisinin sabit olmasini bdylece aerodinamik kuvvetlerin sifir veya sabit
olmasmi gerektirir. Bu kosullar gostermektedir ki kararli yunuslama veya kararli
yalpa sartlar1 anlik olarak olusabilmektedir. Yine de kontrol sistemleri bu kosullarda
da calisacagi i¢in ug¢agin dinamiklerini bu ugus sartlarinda dogrusallastirmak faydali

olmaktadir.

2.10.2. Dogrusallastirma

Kapal1 dogrusal olmayan denklemler, sirasiyla riizgar eksenli kuvvet denklemlerinin,
kinematik denklemlerin ve moment denklemlerinin sifir olmayan elemanlarinin

esitligin sag tarafina taginmasi ile elde edilirler.

A(X,X,U) =0

f(X,X,U) =0 @.78)
fo(X, X, U) = 0

Durum vektorii asagidaki bi¢imdedir.

XT=[Ve B « ¢ 0 ¥ P, Qyp Ryl (2.79)
Kontrol vektorii asagidaki bicimdedir.

UT=[thl el ail rdr] (2.80)

Kararli hal sartlar1 X,, U, ‘den ufak sapmalar diisiinerek sabit katsayili dogrusal
durum denklemlerini tiiretelim. Dogrusal olmayan durum denklemleri (2.78)’1 denge
noktast (Xe, U.) etrafinda acar ve sadece ilk terimleri gozoniine alirsak,
durumlardaki, durum degiskenlerindeki ve kontrol vektorlerindeki sapmalarin

asagidaki esitlikleri saglamalar1 gerektigini goriiriiz.
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Vif 68X + Vo f,6X + V,f6U =0
: (2.81)
VifobX + VyfofX + V,fodU =0

Bu esitlikte V (nabla), asagida da 6rnegi goriilen birinci kismi tiirevlerden olusan

satir vektOriini ifade etmektedir.

of, o, of
WhiElax, o, T ax,

(2.81)’deki her terim skalardir. Yani V _f 60X , durum vektorii elemanlarindaki tiim

kiiciik sapmalara gore f,’in tam tiirevidir. (2.81) artik kapali dogrusal durum

degiskenleri formunda asagidaki bi¢imde yazilabilir.
Ex=Ax + Bu (2.82)

Kiigiik harf gosteriminin kullanilmasinin nedeni x ve uw’nin durum ve kontrol
vektorlerinden sapmalari ifade ediyor olmalaridir. Katsayr matrisleri E, A ve B,
jakobiyen matrisleri (Jacobian matrices) olarak isimlendirilirler ve denge noktasinda

hesaplanmalari1 gerekmektedir.

Vi f, Vil Vo
: A= - B=1 - (2.83)

X=X, X=X, =X,

?xfg LI"'-"‘LI‘,_. ?ng U=U¢ _vbrfg U=U.|

Jakobiyen matrislerini 3’er satirli gruplar halinde kullanacagiz. Bu gruplar riizgar

ekseni kuvvet esitlikleri (f;’den f3’e), kinematik esitlikler (fs’ten f¢’ya) ve moment

esitlikleridir (f;’den fy’a). Degerlendirme kararli hal diiz ugusu sartlarina ek olarak

sifir yana kayma igin yapilacak. Ikinci sart dogrusallastirma da kullanilan cebirsel

islemleri biiyiilk Olgiide basitlestirmekte ve yatay-diisey ayrimina olanak

saglamaktadir. Kullanacagimiz denge (kararli hal) kosullarini tekrarlayalim.
Kararli Hal Kosullart: B, ®,P,Q,R=0

Tilim tiirevler = 0 (2.84)
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Esitliklerin bazi1 ozelliklerinden faydalanilarak yapilacak islemler biraz daha
basitlestirilebilir. B = 0 ve ® = 0 denge kosullarinda cos B , cos @, sin 3 ve sin ®
iceren terimler ortadan kalkacaktir. Bu gibi terimler tiirev alma isleminden 6nce

gbzardi edilebileceklerdir.

(2.82) esitliklerinin ilk {i¢ satir1 kuvvet esitliklerini icermektedir. Dogrusal olmayan
kuvvet esitliklerine (2.85) gradient islemini uygulayarak dogrusal denklemleri elde

edecegiz.

mIf"T =F.cosacos B — D + mg,
m,[-iVT = —F.cosasin B + Y —mV Ry + mg, (2.85)
mdVycos B = —Frsina — L + mVrQy + mg,,

Tiim terimleri esitligin sag tarafina tasiytp X ’ya gore kismi tiirevini alir ve (2.84) ‘te

verilen kararli hal kosullarin1 uygularsak asagidaki sonuca ulasiriz.

‘;’xfl mv}fl’}?" + Vi D
| Ve fs = | mV Vg ~ VY (2.86)
Vefs |xox, | MViVxd + Yyl

Burada itkinin durum tiirevlerinden bagimsiz oldugu kabul edilmekte ve bazi kismi

turevler de ihmal edilmektedir.

Aerodinamik kuvvet ve momentlerin diger degislenlere gore kismi tiirevleri
aerodinamik tiirevler olarak isimlendirilmektedir. Asagida kuvvet esitliklerinde yer

alan tlirevleri gostermektedir.

Bu tiirevler boyutlu tiirevler olarak adlandirilirlar. Boyutlu tiirevlere kuvvet’in hangi
bileseni oldugunu gostermesi i¢in X, Y, Z olarak isimlendirilmislerdir. Alt indisler

tiirevin alindig1 degiskeni gostermektedirler.

Dogrusallastir denklemlerin tiiretilmesi sirasinda sadece ¢izelgede yer alan tiirevlerin

sifir olmadiklar1 kabul edilecektir. Bu nedenle (2.86)’da yer alan V ,D ve

V .Y terimleri disecektir.
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1 4D . 1/dY 7 1 daL
Y= =, P om |\ aB Vo mavy
1 aF; 1 Y 1( aL)
=——T - zZ,--—|D+—
A7, m AV, Y m P, “ m der
1 aD yo L g oo X
Xfﬁ([""é;) "~ m aR,, @ m di
14D 1 a¥ 1 4L
Xs — 5 5 o Lg= — 35
¢ m del m drdr m a0y
1 aF. 1 4y 1 4L
R - [ —
ath m dthl da m dail be m del

(2.86)’yida boyutlu tiirevler cinsinden yazabiliriz. V L vektorii sadece «
konumunda Z, (m ile carpilmis bigimde) tiirevini igermektedir. Oyleyse (2.86)

asagidaki bigimde yazilabilir.

Vi fi 1 0 0 00 0 0 0 0
—| Vx/2 =m|0 Vp 0 00 0 0 0 0| @287
Vils Ixex, 0 0 Ve—-Z, 0 0 0 0 0 0

(2.85)’1 kullanarak X’e gore kismi tiirevleri yazip kararli hal kosullar1 (2.84)1

uygularsak asagidaki sonucu elde ederiz.

Vxf1
Vel2
Vxls ﬁ:i:
- Fpsin aVya + cos aVy Fp = VD — mgj cos y(Vyd — Vya)
= | =FpcosaVuf + V¥ — mVyVe Ry + mgy(sin yVy 8 + cos 6V, )
~Fy cos aVya — sin aVy Fp — VL + mVpV Qy + mgp(sin yVya — sin yVxt)

(2.88)

Bir adim daha sadelestirme yapabilmek i¢in (2.85) denklemleri yerine ugus hatti
acisin1 kullanan (2.71) denklemlerini kullabiliriz. Bazi terimleri kararli hal kaldirma

ve itki kuvveti ile degistirebiliriz.
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Vi fi
Vi fa
Vxf3 ii?),
cos a Vy Fr + LVya — VD — mgg cos y,Vy 0
= VY — DV — mV; Vi Ry, + mggycos 0V o
—sin a Vy Fr — VoL — DVya + mV Ny Oy — mgg sin y,Vy 0
(2.89)

Bu gosterimde «,, 6,, y,, L (kaldirma kuvveti) ve D (siiriikleme kuvveti) kararli hal
degerleridir. Kararli halde yana kaymanin olmadigni hatirlayalim. Yukaridaki
ifadelerde yer alan kismi tiirevlerin karsiliklar1 Cizelge (2.1)’den yerlerine yazilirsa

esitligin sag tarafin1 asagidaki bigimde elde ederiz.

Xy + Xy, cosa, 0 X, 0 —ggeosy, 0 0 0 0
h 0 Yo 0 gpcosfl, 0 0 7, 0 Y, - V¢
Zy—Xp, sina, 0 Z, 0 —gpsiny, 0 0 Vr+Z, 0

(2.90)

Elde ettigimiz matris (2.82)’deki A’nin ilk {i¢ satiridir. Geriye kuvvet denklemlerinin

kontrol vektorii U’ya gore kismi tlirevlerini elde etmek kaldi.

Vufa|= VY (2.91)
Vofs| | —sinaVyFr - VL

Cizelgeden ilgili boyutlu tiirevleri yerine koyar ve acilarin denge noktasindaki

degerlerini yazarsak agsagida gosterilen (2.82)’deki B’nin ilk ii¢ satirini1 elde ederiz.

V£ Xsmcosa, Xs; 0 0
Vulz =m 0 0 Y5 Y (2.92)
Vufs ﬁ:f{: ~Xspsine, Zz; 0 0

Boylece kuvvet denklemlerinin dogrusallastirmasi tamamlanmis oldu. Burada sifir
elemanlarin konumlari, sistemi yatay ve diisey olarak ikiye ayirma beklentimizin
gerceklesmekte  oldugunun  gostergesidir. Bu ayrilmaya yardimcr  olan
kabullerimizden birisi yatay yon kontrolleri olan aleron ve diisey diimen
degisimlerine gore siiriikleme kuvvetinin kismi tiirevinin ihmal edilebilir oldugudur.

Uygulamada aleron ve dikey diimen konumlarinin siirtiinme kuvveti tizerinde ihmal
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edilemez etkileri vardir; fakat bu kabul yapilmasi dogrusallastirilmis dinamikler

tizerinde belirgin etkiler yapmamaktadir.

Kuvvet denklemlerinden sonra artik kinematik denklemlerin dogrusallastirilmasina
gecebiliriz. (2.82)’nin ikinci {i¢ satir1 ile islemler yapacagiz. Kuvvet denklemlerine
uyguladigimiz islemleri uygularsak E matrisi asagidaki bigimde bulunur. Bu islemin

adimlar1 hakkinda detayli bilgi Stevens ve Lewis’in kitabinda [ 13] bulunabilir.

Vofa 00 0 1 0 0 0 0 0
~|Vyfs|=10 0 0 0 1 0 0 0 O (2.93)
Vyfs o0 0 0 0 1 0 0 0

Kinematik denklemlerin A matrisine katkis1 asagidaki bicimde bulunur.

- ! B CoS ¥, sin vy,
Vel 000000 = 0 o,
Yy fs =0 0 0 000 O 1 0 (2.94)
sin a, Cos @,
Vfe | x-x, 0 00 0 00 cos 6, 0 cos 8,
. du=u L. h

Kinematik denklemlerin kontrol vektoriine gore kismi tiirevinin sifir oldugu
gortlecektir. Boylece kinematik denklemlerin dogrusallastirilmast da tamamlanmis
olur. Dogrusal durum denklemlerinin son ii¢ satir1 olan moment esitliklerinin de
belirlenmesi gerekmektedir. Kuvvet ve kinematik denklemlerde izlenen yok
izlenerek E, A ve B matrislerine katkilar1 bulunabilir. Bu islemin adimlar1 hakkinda

detayli bilgi Stevens ve Lewis’in kitabinda [13] bulunabilir. E matrisine katkis1

asagidaki sekildedir.
Vi f7 o 0 0 000 1 00
— | Vxfs =00 -M, 0 0 0 0 10 (2.95)
0 0 0 o 0 0 0 0 1

X=X
Vs ¢
v fs U=T,

A matrisine katkis1 agagidaki sekilde bulunur.
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Vi

vaE
X=X,
gqu U=,
0 plg+oNg+eMy 0 0 0 0 pl,+oN, 0 pL +oh
= | My + My, 0 M, 0 0 0 0 M, 0
4] uNg + olg 0 0 0 0 wN,+elL, 0 pN+ol,
(2.96)
B matrisine katkis1 asagidaki sekilde bulunur.
Vufs 0 0 pls, +oNy, pls +oN5
Vufa ox = | Mg M, 0 0 2.97)
Vufo U:U‘ 0 0 N, + oLy, uN; +oly,

Elde edilen denklemlerdeki p, 6, v ve I' asagidaki bi¢imde tanimlanmaktadir.

LT Iy I
k=T o= "7 V=T
[ 1 £ —f’) in2 | _ 0 |

1 E[,r; : [sin 2P
T 7ein? £ 2 - i
Jysin® 3 + 7 cas” B 7,
~J'_sin B [0

Ugagin dogrusal durum denklemlerinin tiim katsayr matrislerini elde etmis olduk.
Katsayr bloklar1 gostermektedir ki diisey hareket denklemleri ile yatay hareket
denklemleri birbirlerinden bagimsizlardir. Bu calismada tiim denklemleri bir araya
toparlamaktansa yatay hareket denklemlerinin ve diisey hareket denklemlerinin ayri

toparlanmalar tercih edilmistir.
Diisey hareketin durumlari ve kontrol girisleri asagida verilmistir.
xT=[vy a 0 q|, u'=[8; 8] (2.98)

Diisey hareketin denklemleri (2.87)’nin, (2.90)’nin ve (2.92)’nin ilk ve son
satirlarindan, (2.93)’lin ve (2.94)’lin orta satirlarindan ve (2.95)’in, (2.96)’nin ve
(2.97)’nin orta satirlarindan olugsmaktadir. Diisey hareketin katsay1 matrisleri asagida

verilmigtir.
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1 0 0 0 A5 €08 @,
0 0 1 0 0
0 -M, 0 1 M,
(2.99)
(X, + Xy, cose, X, —gpcosv, 0
4= Z,—Xp,sina, Z, -—gpsiny, Vpt+Z,
- 0 0 0 1
M, + MTV M, 0 M'q
Yatay hareketin durumlar1 ve kontrol girisleri asagida verilmistir.
x"'=[B & pw ry|l, =[5 5] (2.100)

Bas acis1

(Y) durumu durumlar iizerinde etkisiz bir durum oldugu igin

gosterilmemistir. Yatay hareketin denklemleri (2.87)’nin, (2.90)’nin ve (2.92)’nin

ikinci satirlarindan, (2.93)’tin ve (2.94)’in birinci ve iglincli satirlarindan ve

(2.95)’in, (2.96)’nin ve (2.97)’nin birinci ve tligiincli satirlarindan olusmaktadir.

Yatay hareketin katsay1 matrisleri asagida verilmistir.

VT ﬂ ﬂ (] Y,ﬁg
. 0 1 0 0 | B 0
0 0 1 0 L,
0 0 0 1 Nsa
(Y, ghcos6, Y, Y, —V]
COos 7y, S Y,
A= 0 0 cos 8, cos f,
Ly L, L,
Nj N, N,

Y;

r

0

]

Lﬁr
;rr

hEr

(2.101)

Boylece sistemin yatay ve diisey hareketlerini modelleyecek sistemleri olusturmus

olduk. Bu konu hakkinda daha detayli bilgi Stevens ve Lewis’in kitabinda [13]

bulunabilir.
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3. AEROSIM

AeroSim, Unmanned Dynamics firmasi tarafindan iiretilmis, 6 serbestlik dereceli
ucak modelleri gelistirilebilmesi i¢in gereken araglar1 igeren bir Simulink
kiitiiphanesidir. Kiitliphane, dogrusal olmayan hareket denklemlerini, bilesen tabanl
dogrusal aerodinamik hesaplarini, piston motor itki sistemini, yakit tiiketimi
nedeniyle zamanla degisen ucak atalet modelini, standart atmosferi de igeren degisik
atmosfer modellerini, ani riizgar ve von Karman tiirbiilans modellerini ve ugagin o
anda bulundugu konuma gore diinyanin yarigapini, yercekimini, manyetik alan
bilesenlerini saglayan diinya modellerini igerir. Ek olarak AeroSim kiitiiphanesi
temel analog algilayicilari, dogrusal olmayan eyleyici modellerini ve diger bir takim
donlisim bloklarin1 igerir. Ayrica AeroSim kiitliphanesi igerisinde parametre

dosyalari ile degistirilebilen birkag¢ tane 6n tanimli ucak modeli de mevcuttur.

Groundspeed X- axis

States
Groundspead - axis
Sensors
Groundspeed Z- axis
Contrals el Foll rat
oll rate p
Cantrols ttach Alzpeed Pitch rate q
Ang Foo
: 'aw rate
Euler f—
Sidazli Quatamion &0
Pera Coatt a
m Quatarnion ax
Windz Prop Cowff Quaterion ey
Winds S Coutt AOA Quatemion ez
s ——r0
ECEF
Bank angle Langitude
hAS L
S [— At
uel mass
Raset R Earth Fitch angle ———— Engine spaad
AConGnd 4’. I Aireraft states
—
Aerosonde LAY
Stop Simulation Heading
whan A an the ground

Spiral mode instability

dua to engine torque
Aerozonde DAY - Demo 1
Bank Simulation sample time: 20 mz

Simulation time: 1 min.
Ajreraft cantrol: open-laop

Sekil 3.1:Aerosonde THA ile Yapilan Bir Simiilasyon
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Kiitliphane igerisinde ugagi kontrol etmek i¢in oyun ¢ubugu kullanilmasini saglayan
oyun c¢ubugu bloklar1 ve ugusu gorsellestirmek i¢in ugus simiilatorlerine baglanan
arayiiz bloklar1 mevcuttur. Arayiiz olarak Microsoft Flight Simulator ya da

FlightGear kullanilabilmektedir.

B

Adtyators Asrodynamics Atmosphere Earth

A

Eguations of Maotion Complete Aircraft Ineria

T >

Filot Interface Fropulsion Senzors Transformm ations

Flight

1'I'l+f Gear
FDM

Unit Conversion FlightGearComp atible

3
<

Sekil 3.2: Aerosim Kiitiiphanesi

Bu bloklar kullanilarak Simulink’te modeller olusturulabilmekte ve simiilasyonlar
gerceklestirilebilmektedir. Sekil 3.1°de AeroSim kiitliphanesinde ontanimli olarak

gelen Aerosonde insansiz hava araci ile yapilmig bir simiilasyon goriilmektedir.

Simiilasyon iizerine kontrol g¢evrimleri kolaylikla eklenebilmekte ve Matlab ve
Simulink’in sagladig1 araglar ile sonuclar kolaylikla analiz edilebilmektedir. Sekil
3.3°de Yatay ve diisey kontrol cevrilmleri eklenmis Aerosonde IHA modeli

gosterilmistir.
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Bu sayede ugak ve otopilot tasarimi sahada yapilacak ucuslar1 beklemeden belli bir
seviyeye getirilebilmekte ve tiim tasarim silireci daha hizli ve giivenli bigimde

gergeklestirilebilmektedir.

Flap > Groundspead X-axis
Groundspeed Y-axis
>
Groundspeed Z-axis
-
- Roll rate p
Rudd
intar Ll Fiteh rate q
i ! o
Throttl
rae Sideslip Quatermion &0
L
Quatemion &x
M ety
s Quatemion ey
s Quatermnion ez
i | [0}
gnition I Latitude
- Bank angle Longitude
iinds :
S [— i
- '-L_ Fuel mass
Reset Pitoh |
e P 2RE Enging spaed
ALeniang > @] I Aircraft states
Amrosonde LAY
Stop Simulation Heading
when &T on the ground
Bark-angle to ailerans Pl control
By adding a PID control loap from aispeed to elevator,

Aispead plot we can improve the phugold damping and provide the

Bank-angle-to-Aileron aircraft with the ability to track aispeed commands.
Propartional -

ﬂ . Pitch angle plot

Bank-angle-to-Alleron Bank angle
Integral Integrator

Alrspeed to elevator PID control

(Airsp eed-to-Elevator
Fropotional

Almpead
Command

Aimpaad-to-Elevator Alspeed amor
Integral Integrator
Agrosonde LAY - Demeo 4
Simulation sample time: 20 ms
Simulation time: 1.5 min.
Mircraft control: longitudinal - closed-loop

lateral - closed-loap

Ajspead-to-Elevator Aispesd emor
Derivative Cervative

Sekil 3.3 : Yatay ve diisey kontrol cevrimleri eklenmis Aerosonda IHA modeli.

3.1. Ornek Ucak Modelleri

Asagidaki Ornek ucaklar AeroSim kiitiiphanesinde kullanima hazir halde
bulunmaktadir.

e Aerosonde [HA

Hava gozlemleri ve uzaktan algilama gorevleri igin tasarlanmis kiigiik bir IHA dr.
Aerosonde blogu, katsay1 dosyalart ve 6rnek uygulamalar kurulum dizini igerisinde

“samples” dizininde bulunmaktadir.
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Sekil 3.4 : Aerosonde IHA

e Navion

Basarimi yiiksek geleneksel bir ucaktir. Navion blogu, katsayr dosyalar1 ve 6rnek

uygulamalar kurulum dizini igerisinde “samples” dizininde bulunmaktadir.

Sekil 3.5 : Navion Ucag1

3.2. Bir U¢agin AeroSim I¢erisinde Tanimlanmasi

Yeni bir ugak i¢in parametre dosyasi Matlab’deki kalip betik dosyasindaki
parametreler degistilerek yapilabilmektedir. Bu kalip betik dosyasi kurulum dizininin
altindaki “samples” dizini igerisinde buluna “config template.m” dosyasidir. Dosya

icerisindeki aerodinamik, itki ve atalet parmatreleri tanimlanmak istenen
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ucaginkilerler degistirildikten sonra betik calistirilarak ucagin katsayilarint igeren
katsay1r dosyasi olusturulur. Bu dosya AeroSim kiitiiphanesindeki tiim ugak

bloklarinda kullanilarak tanimladigimiz ucagin simiilasyonlar1 gerceklestirilebilir.

Parametre dosyasinda ilk tamimlanmasi gereken sey olusturulacak parametre

dosyasinin ismidir.

% Insert the name of the MAT-file that will be generated
% (without .mat extension)

cfgmatfile = 'myairplanecfg’;

Ucagin fiziksel ozellikleri ile ilgili bir takim parametreler de dosya igerisinde
istenecektir. Bunlar ucak bilesenlerinin konumlarinin tanimlanmasina kullanilacak
merkez noktasi (origin), aerodinamik kuvvetlerin uygulanacagi aerodinamik merkez,
itki kuvvetinin uygulanacag itki merkezi ve yakitsiz agirlik merkezi, tam yakith
agirhik merkezidir. Ucak eksenlerinin yonelmesi de secilmelidir. Sekil 3-6’da

Aerosonde IHA igin yapilan 6rnek tanimlar goriilmektedir.

—

Ly

O: referans noktasi

AC: Aerodinamik kuvvetin uygulanma
noktasi

" P: tki kuvvetinin uygulanma noktasi
CG: Agirlik merkezi

Sekil 3.6 : Aerosonde Ucak Yapisi Referans Noktalari

Ucak konfiglirasyon betiginin 1. bdliimii ucagin aerodinamik parametrelerini

tanimlar. Bu parametreler asagida aciklanmistir.

e Referans noktasi: Ugak koordinat sistemi merkezine gore aerodinamik
kuvvetlerin uygulanacagi noktadir. X, Y ve Z koordinatlarini iceren 3 elemanlt
bir vektor olarak tanimlanir. Tiim aerodinamik katsayilar (kuvvet ve moment

katsayilar1) bu nokta referans alinarak verilmelidir.
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Aerodinamik parametre siirlari: Ugak modelinin hava hizi, yana kayis, hiicum
acis1 degiskenlerine alt ve iist sinir getirmektedir. Bu sayede aerodinamik
modelin dogrusal bolgede kalmasi saglanmaktadir. AeroSim kiitliphanesinin
kullandigt modiiler bilesen bazli modelleme yontemi sadece dogrusal
aerodinamik sartlarda (kiigiik agilar) kabul edilebilir sonuglar verir.

Aerodinamik referans parmetreleri: Aerodinamik katsayilar igin referans
parametleri normalize edilir. Bunlar kanat boyu (chord), agiklig1 ve alani gibi
bilgilerdir.

Kaldirma katsayis1 terimleri. Kaldirma katsayis1 asagidaki denklem ile
hesaplanir.

G =Cro+ER LT B 402 By
3.1)

"'EL_ I'«C"‘E_’E v J-Cf‘;_ q) + C:;" M
Stiriikleme katsayis1 terimleri. Siirlikleme katsayis1 asagidaki denklem ile

hesaplanir.

(C=Cro

B¢ o 5, o
Co=Cpp+ =gz —+Cp 07 +Cp 0+

; 3.2)
Lo B L B O M
Yanal kuvvet katsayisi terimleri. Yanal kuvvet katsayis1 asagidaki denklem ile
hesaplanir.
Cy=Ch-B+CP-8,+C% -5, +
i 3.3)
+a7 (CF - p+C5 7]
Yunuslama momenti katsayist terimleri. Yunuslama momenti katsayis1 asagidaki
denklem ile hesaplanir.
€, = OO g O B (e 8,4
i mil : 7 ! ™ ] (3.4)
—'-EE—1 iCE X+ Cj, ¥ q‘.l “—E"I"r M
Yalpa momenti katsayisi terimleri. Yalpa momenti katsayis1 asagidaki denklem
ile hesaplanir.

C=CP p+C.8,+C 8,+

_ . 3.5
-'-'_;%: Iffjfp*{f'l.”f; ( )
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Sapma momenti katsayisi terimleri. Sapma momenti katsayis1 asagidaki denklem
ile hesaplanir.
'f__',., =CF|I 5 ‘.—CE’ -Eﬂ -'-C,E?' 'S,.‘.-

3.6
fobo (CF p+Coor) =

Ugak konfigiirasyon betiginin 2. boliimii pervanenin geometrisini ve aerodinamik

basarimini tanimlar. Bu parametreler asagida agiklanmistir.

Pervane hub konumu: Itki kuvvet ve momentinin uygulanacag noktadir. Bu
nokta ugak koordinat sistemine gore X, Y ve Z vektorleri ile tanimlanir.

llerleme (advance) orani: Pervanenin aerodinamik basarimi  pervane
katsayilarinin (CP, giic katsayis1 ve CT, itki katsayisi) ilerleme oranina bagh
tablolar1 olarak verilir.

Itki katsayis1: Itki katsayis1 vektorii ilerleme orani vektoriine gore verilir.

Gli¢ kaysayisi: Gii¢ katsayis1 vektorii ilerleme orani vektoriine gore verilir.
Pervane yarigcapi: Pervane yarigapi, itki modeli tarafindan normalize edilmis
katsayilardan kuvvet ve torku hesaplamakta kullanilir. Bu yikler asagidaki

denklemlerle hesaplanir.

& -

Fp=—pR'Q*Cr 3.7)
4 o

M, == —=pR*Q’C (3.8)

Pervanenin ataleti: Pervane atalet momenti itki hareket denklemleri tarafindan

doniis hizinin hesaplanmasinda kullanilir.

Ugak konfiglirasyon betiginin 3. bdliimii kullanicinin  motor karakteristigini

tanimlamasi i¢indir. Tiim motor verileri deniz seviyesinde verilir. Motor modeli bu

verileri irtifa etkileri i¢in diizeltir. Normal havalandirilan (turbo beslemesiz) genel

havacilik piston motoru i¢in asagidaki parametreler istenmektedir.

RPM: Motor verilerinin saglandigi motor doniis hiz1 vektorii. Veriler dakikada
dontis sayisi cinsinden verilmelidir. Tiim motor parametreleri motor doniis hizina
ve emme manifoldu basincina gore iki boyutlu tablolar cinsinden verilecektir.

MAP (emme manifoldu basinci): Motor verilerinin verildigi manifold basinglari

vektorudur. Verilerl kPa biriminde verilmelidir.
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e Yakit akisiz RPM ve MAP’a bagli olarak deniz seviyesindeki yakit akisi
tablosudur. Tablonun satir sayist RPM vektorii boyutu ile, siitun sayist MAP
vektorii boyutu ile ortiismelidir.

e @Gilic: RPM ve MAP’a bagli olarak motor giicii tablosudur. Tablonun satir sayisi
RPM vektorii boyutu ile, siitun sayist MAP vektorii boyutu ile drtiismelidir.

e Deniz seviyesi atmosferik sartlari: Yukaridaki motor verilerinin saglandig1 deniz
seviyesi basinci (Pa) ve sicaklik (Kelvin) girilecektir.

o Engine saft ataleti: Motorlin donen parcalarinin atalet momentidir. Bu deger
pervane atalet momentine eklenerek itki hareket denklemleri tarafindan motor
dontis hizinin hesaplanmasinda kullanilir. Genellikle motor saft1 ataleti pervane
ataletine gore cok kiiciiktiir ve ithmal edilmesi ugak dinamiklerinde onemli bir

etki yaratmamaktadir.

Ucak konfigilirasyon betiginin 4. boliimii kiitle, agirlik merkezinin yeri ve atalet

momentleri gibi ugagin ataletsel parametrelerinin tanimlanmasinda kullanilir.

e Ucagm bos agirligi: Ugagin yakitsiz agirligi

e Ucagm yiikli agrligi: Yakat tanki dolu iken ucagin agirlig

e CG bos: Ucagin yakitsiz halde iken agirlik merkezinin konum vektorii

e (G yiklii: Ugagin yakit tanki dolu iken agirlik merkezinin konum vektorii

e Bos atalet momentleri: Ucagin yakitsiz durumda iken atalet momentleridir. Jy, Jy,
J, ve Jx, den olusan 1x4 atalet momentleri vektoriidiir. Cogu ucakta simetri
nedeniyle Jyy ve Jy, ihmal edilebilir.

e Yikli atalet momentleri: Ucagm yakit tanki dolu durumda iken atalet
momentleridir. Jy, Jy, J, ve Jx, den olusan 1x4 atalet momentleri vektoriidiir. Cogu

ucakta simetri nedeniyle Jyy ve Jy, ihmal edilebilir.

Ugak konfigiirasyon betiginin 5. ve son boliimiinde kullanici daha az 6nemli bazi
parametreleri tanimlayabilir. Bu noktada diizenlenebilen tek degisken diinyanin
manyetik modeli tarafindan kullanilan tarih degiskenidir. Tarih vektori giin, ay ve

yildan olusan 1x3 vektor olarak tanimlanir.

3.3. Onceden Olusturulmus Ucak Modelleri

Ucak konfigiirasyon betigini tamamladiktan sonra ¢alistirirsak ucagimiz

parametrelerini igeren mat dosyasi olusturulmus olacaktir. Artik bir Simulink modeli
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icerisinde ucagimizi kullanabilir. Bir simulink modeli igerisine Sekil 3.7’de
goriigdiigii gibi AeroSim kiitliphanesi igerisindeki tiim ucak bloklarindan bir tane
eklenir. Bloka c¢ift tiklayarak blok parametreleri kutusu acgilir. Bu kutuda kullanmak
istedigimiz ugaga ait parametre dosyasi, baslangi¢c kosullar1 (konum, hiz, durum,
acisal hizlar, yakit, motor hiz1), deniz seviyesine gore yer seviyesi ve simiilsyon
ornekleme zamani tanimlanir.

Dlaiear iEix]

e Edie Mew Smulstion Format  Tools Halp

DI@QQI&EIQC‘JHE@|} lINormaI TI

THEE | DO Ancraft Moded (mask] k)
SenSe= P | Nenlfinear 6-DOF aircraft mads! with equations of motion in geodetic
Cortrols AT b frame.
Machp | o
Ang Ao b Aircralt configuration file:
Euer I'nwaifplanecfg.mat'l
Aanioatvh Indteal position:
2| ez Etupoatt [opiria0 Opirte0 of
EngCoeff
Mass b |rutial welocities:
ccer Jso0r
MSL Iretial attitude:;
RST AGLE fnoooy
REanh & Iratial angular rates:
AConGrd Im 0 E]]'
G- DOF ﬁ_iircraﬂ hadel Initial lﬂel Mass
[Geodetic-frame EOW)
Ho magnetic field IZ
Iratial engine speed
{5000°pi/30
Ready [100% | | _ _
Ground altitude:
o
‘Sample time:
{0.005

[ ok | conesl | Heb | A |

Sekil 3.7 : Betik ile hazirlanan ugak katsay1 dosyasinin Simulink modeli i¢erisinde

kullanima.

Ugak modelinin basit i¢ yapisi Sekil 3.8’de daha detayli i¢ yapist Sekil 3.9’da
gosterilmistir. Aerodinamik, itki ve atalet modelleri hava yapisina gelen yiikleri
(kuvvetler ve momentler) kontrol girislerinin ve ¢evre etkilerinin (atmosfer ve
diinya) fonksiyonu olarak hesaplarlar. Hesaplanan ivmeler hareket denklemleri

tarafindan integre edilerek ucgagin durumlarma (konum, hiz, durum, acgisal hizlar)
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ulagilir. Hesaplanan bu durumlar bir sonraki dongiide ¢evre sartlarint modelleyen
bloklar1 etkilerler. Ornegin irtifa degisimi atmosfer basincini degistirir, enlem ve
boylamdaki degisiklik yer cekiminde degisimlere neden olur. Ugagin durumlar1 ayni

zamanda algilayici ¢ikislarinin hesaplanmasinda kullanilir.

Kentroller Recet

Riizgarlar |

=

Btmosfer

Algilayeilar
-
L =
I— —— — — ——
. . P . .. . .
Sekil 3.8 : Aerosim Ugak Modelinin Basitlestirilmis I¢ Yapist
Aaradynamic Modal
Sum forces and moments
(18 Faer
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fanCest Fee Lt |
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o aach | FuaiFi sz el : - e r_.‘
2 Wach g Dustemi .
Controls pen o) Total i =R 3 Pes o States
Asrodynamics e > >
y " ] Graviey
—l Prapulsian Model - Fartia ) 1,
1 - Foron L Faer et
QuneiFuel | - o Euler s |
uler
Wprap Airoratt Inedia L D) »
b | Fprop Equations of Mafion AN Aco
Omega | o weg— |4 R
u i e Serson
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. » Earth Modsl L.
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EngCostt Tatal Mament
RST FrepCostt oL
GA Propulsion System  FropCoeft ||-—4 AanGnd el 15 >
! ——
i Fostion | | conend . I-:?JL
—luasL pstale » Faquiy (187} AsL
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-t AT > Gty
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e e Earth ECEF
s
2l
- wawy
Wil |
» WindRates [
P Fusind
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Amezphere
{0
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- - D)
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Sekil 3.9 : AeroSim Ugak Modelinin I¢ Yapisi
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4. SISTEM TANILAMA

Sistem tanilama, dinamik bir sistemin matematiksel modelinin Ol¢iilmiis verilere
dayanarak olusturulmasini saglar. Temelde verilen bir modelin parametreleri ile
oynanarak modelin ¢ikisinin Olgiilmiis verilerle miimkiin oldugunca Ortiismesi
saglanir. Bu yontem pek ¢cok model ile uygulanabilmektedir. ARX ve ARMAX gibi

fark denklemleri yaninda dogrusal durum uzay modelleri de bunlarin arasindadir.

Cok degiskenli sistemlerde bu modellerin tiimii uygulanamamaktadir. Cok giris
ve/veya ¢ok c¢ikis sinyali olan sistemler, c¢ok degiskenli sistemler olarak
adlandirilirlar. Bu tip sistemlerin modellerinin olusturulmasi genellikle daha zordur.
Bu zorlugun temel nedeni girisler ve ¢ikislar arasindaki bagimliliklarin daha
karmasik modeller gerektirmesidir. Bu tip ¢ok girisli ¢cok c¢ikish sistemler, ARX
modeli, durum uzay modeli olarak modellenebilirler. Cok ¢ikish ARMAX ve OE
modelleri ise durum uzay gosteriminin 6zel bir hali olarak modellenmektedir. Sistem
tanilama sirasinda K matrisinin isin i¢ine katilmasi ARMAX modeline karsilik
gelmekle beraber K=0 alinmas1 OE modeline karsilik gelmektedir. Cok degiskenli
sistemlerin durum uzay modeli kullanilarak tanilanmasi genel uygulamadir. Bunun
nedeni modelin yapisindaki karmasikligin anlasilabilmesi ve yonetilebilmesinin daha

kolay olmasidir.

Bir sistemin iyi sekilde tanilanmasi stlirecinde, giris ve ¢ikis kanallarindan alt gruplar
olusturmak oldukg¢a kullanishh bir yontemdir. Bunu yaparken girislerin hepsinin
cikiglarin hepsi tizerinde etkili olup olmadigina dikkat etmek gerekir. Bu etki giris
verilerinden ilgili girisi ¢ikartip kalan girisleri kullanilarak denenebilir. Bu durumda
olusturulan modelin ¢ikislar1 ile 6l¢lilmiis verideki ¢ikislar arasindaki ortiismenin ne
kadar bozulduguna bakilarak girisin alt gruptan c¢ikarilip ¢ikarilmayacagina karar
verilebilir. Genellikle kullanilan giris sayis1 arttikca Ortlisme iyilesir, kullanilan ¢ikis
sayist arttikga Ortligme kotiilesir. Bunun nedeni ¢ok ¢ikisin davranisint gdsterebilen
bir modelin kurulmasinin sadece tek bir ¢ikigin davranigini gosterebilen bir model
kurmaktan daha zor olmasidir. Cok ¢ikish sistemlerde sistemin davranisi istenen

bicimde modellenemiyorsa ¢ikiglar1 alt gruplara ayirarak modeller liretme yontemi
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kullanilabilir. Sadece benzetim amacl kullanilacak olan modeller, ¢ikis sayis1 kadar
tek cikigslhi modeller kullanilarak basarili bicimde olusturulabilirlerken, 6ngorii ve
kontrol i¢in olusturulacak modeller tiim ¢ikislar1 birlikte i¢ceren bicimde olduklarinda
daha 1yi sonuglar verirler. Bunun nedeni ¢ok kanaldan gelen ge¢mis ¢ikis bilgisinin
sadece bir kanaldan gelen geg¢mis c¢ikis bilgisine gore daha genis bir temel

olusturacak olmasidir.

4.1. Sistem Tanilamanin Temel Adimlar:

Sistem tanilama problemi, bir sistemin modelinin gézlemlenen giris ¢ikis verilerine
gore kestirilmesi problemidir. Bu boliimde en ¢ok kullanilan yaklasimlar hakkinda

kisa bilgiler verilmistir.

Dinamik bir sistemin gozlemlenen giris c¢ikis verisine dayanilark modelinin

olusturulmasi yonteminin {i¢ temel bileseni vardir. Bunlar:
e Giris-gikis verisi
e Aday model listesi (Model yapisi)

o Listedeki modellerden birini se¢mek i¢in kullanilacak verideki bilgilere

dayanan bir kriter. (Tanilama yontemi)

Tanilama siireci, model yapisi sec¢imi, secilen model yapisindaki en iyi modelin
belirlenmesi ve modelin  sonucunun tatmin edici olup  olmadiginin
degerlendirilmesinin tekrarli bigcimde gerceklestirilmesinden olusur. Bu c¢evrim
adimlar1 Sekil 4.1’de gosterilmektedir. Ayrica adimlarin kisa tanimlart asagidak

verilmistir.

1. Tanilamas1 yapilmasi istenen siirecten girig-¢ikis verisi toplamak {izere bir deney

tasarlamak.

2. Veriyi incelemek ve veride yaniltici olabilecek veya istenmeyen egilim igeren
kisimlar1 disarida birakarak ise yarayacak kisimlar segmek. Gerekli goriiliirse

onemli frekans araliklarini ortaya ¢ikaracak filtreler uygulamak.
3. Modelin bulunacagi 6ngoriilen model yapisini se¢gmek ve tanimlamak.

4. Giris-cikis verisine ve verilen basar1 kriterine bagli olarak tanimlanan model

yapisindaki en iyi modeli hesaplamak.
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Dogrulanmasi

________________ Y
i Deney !
i Tasarimi (
Veri
. Model |
' Yapisi <€
i Secimi
Uygunluk
' Kriterinin  <€<——
i Segimi
Modelin Hesaplanmasi (_
Modelin Tamam Dedil:

GoOzden Gecir

Tamam: Kullan

Sekil 4.1 : Sistem Tanilama Cevrimi
5. Elde edilen modelin 6zelliklerini incelemek.

6. Eger model yeterince iyiyse tanilama islemini durdurmak. Degilse 3. adima
donerek baska model yapilar1 denemek, 4. adima donerek farkli kestirim
yontemleri kullanmak ya da 1. ve 2. adimlara donerek giris-¢ikis verileri tizerinde

biraz daha calismak.
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4.2. Cok Girisli Cok Cikish SistemlerinTanilanmasi

Cok girigli ¢ok ¢ikish (MIMO) sistemlerde genellikle tercih edilen yontem karmasik
yapinin daha kolay yonetilebildigi segenek olan durum uzay modelini kullanmaktir.

Durum uzay modelinin yeni bi¢imde (innovations form) gosterilisi asagidaki gibidir.

x(t+1) = A x{() + B ul(t) + K elt) 4.1)
y() =Cx(t) + Dult) + eln 4.2)

MATLAB uygulamasinin bir kiitiiphanesi olan System Identificaton Toolbox durum
uzay modelerinin iki bigimde sunulmasini desteklemektedir. Ilk bigcim olan kara kutu

durumu asagida anlatilmaktadir.

Kara kutu durum uzay modeli i¢in en dnemli yapisal betimleyici durum vektorii x’in
boyutu olarak da goriilen model mertebesidir. Kestirim i¢cin PEM ve N4SID olmak
tizere iki temel yontem bulunmaktadir. PEM 06ngorii hatasinin dongiisel hesaplarla
minimize edilmesine dayanan bir yontemdir. Dongiiler n4sid ile hesaplanan
parametre degerleri ile baglatilir. N4SID ise alt uzay temelli dongiisel olmayan bir
hesaplama yontemidir. Sonucun kalitesi ek mertebe olarak adlandirilan 6ngdérii utku
gibi mertebelerin uygun belirlenmis olmasina 6nemli 6l¢lide baghdir. Bu yontem
x(t), y(t) ve u(t) nin siralamasinin bilinmesi durumda, (4.2)’nin dogrusal regresyona
doniisecek olmasma ve C ve D matrislerinin kiiclik kareler yontemi ile
kestirilebilecek olmasina dayanir. Daha sonra e(t) bulunarak (4.1)’de bilinen bir
sinyal olarak yerine konarak A, B ve K i¢in bir dogrusal regresyon modeli
olusturulabilir. Boylece durumlar belirlenince durum uzay matrislerinin kestirimi

kolaylasir.

Ayrica A, B, C, D ve K matrisinde bilinen ve bilinmeyen terimleri belirterek kestirim
islemini sadece bilinmeyen terimlere uygulamak da miimkiindir. Bu sekilde
kullanic1 tarafindan belirlenmis bir durum uzay modeli yapisi kullanmak miimkiin
olur.
4.2.1. Alt Uzay Denklemlerinin Elde Edilmesi
Durum uzay modeli denklemlerinden (4.1)’1 t=N i¢in yazalim,

Twar = AZn+ Buny + Key 4.3)

Ayni denklemi t = N + 1 i¢in yazalim4
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ryso = Aryver + Buvay + Kenvat
(4.3)’1, (4.4)’lin icine koyarsak,

tnea = AlAry + Buy + Key) + Buyis + Keyag
= A?p+ (_.-u'f L’s‘) ("‘"-‘" ) + ( AK 1{) (‘3-‘*' )
Upra i LY EnN Ll

Bu isleme t = 2N-1’e kadar devam edelim. t = 2N — 2 i¢in,

T

< . . Ui
TR e (_-9 ~2p Av-35... B) | .

UDN =2
Ex
: . EN+1
+ (_xl-'“ =2 AN ... f{) ,
2N =2
T=2N-1 i¢in,
Up
v . ; U4
o = A%+ (4¥15 4525 ... B) |
UIN =1

L ("le_lf‘f AN=2R Ja') !:?-“{*1

Eon =

(4.2)’yi t = N i¢in yazalim,

yn = Cey +Dupy + ex

Ayni denklemi t =N + 1 i¢in yazalim,
Unvst = Crysr + Dunyg +eny

(4.3)’1i (4.6)’da yerine koyarsak,
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Yy = ClAzy + Buy + Key) + Duyi +exsy
e T ot - Un < en
CAzNn + (C‘B D) ('u_-\-_..l) + (C’h j) (ﬁ_x;l)

Benzer sekilde t = N + 2 i¢in (4.2) ve (4.4)’ii kullanarak,

Uy en
yns2=CA%x+(CABCB D) | unsr |+ (CAK CK 1) | exas
Uiz EN+2

Bu isleme t = 2N-1"e kadar devam edelim. t = 2N — 2 i¢in (4.2) ve (4.5)’i kullanarak,

Ly
N=1 : s : Ung1
yon—1 = CA* zn + (C:l-‘*“gﬂ CAN-E... D)
a1
£
. . EN+1
+(cav-2k cA¥-8K ... 1) |
Ean-1
t=N, N+ 1, ..., 2N — 1 icin elde ettigimiz sonuclar1 toparlarsak asagidaki matris

denklemi olusur.

W C
YN+l CA
Ynzs | = CA® Iy T
Yo —1 cAN=
[ D 0 0 - 0 s
(S D 0 v f) T ]
-+ (AR CEB D von () U ao 4.9)

\ CAY=2B CAN=3B CAY=*B ... D | \ uay_y

[ 1 0 D .- D gt
CK I 0 e 0 s
+ f:-‘_flf‘f Cﬁ‘ ! I | ENL?

\ CAV=2K CAYSK CAN"'K ... T Ean -1
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Degiskenlerin alt indislerine 1 eklersek (4.9) asagidaki hali alir.

YN 1 C
Un+2 CA
ynv+s | = 4 TNe1+
Y2 CAN-1
D 0 () e () TR
CB D 0 oo 0 || unse
+ {-r-"]-ﬁ C.IU U ver ) thyag

CAN=2B CAN=2B CAN—4B ... D Han

I 0 0 s ok S
CK 1 1] coe ) ENLD

-+ C.flf‘; C!‘L’ 1 v D Enan

s i

CAM =2 K CAN—K CAN-4K ... gai

Bu alt indisleri arttirma igslemine j-1’e kadar devam edelim. Sonuglar1 yine bir matris

yapisinda birlestirirsek asagidaki denkleme ulasiriz.

YN YN41 ot YN4j-1 C
YUn+1 Ynsz - YUnsj cA
y;‘;-—? ;!I.Ir_:\---ﬁ 4 el y.‘\---‘j--l = {F‘. 12 ( I '.-l'-?.-"n-ﬂ-l .1"‘.,'_...]:._1 )
Yan=1 YN ¢ YINE-2 AN
[ Db 0 0 - 0 W ANl i )
CB D 0 SO | | UN+1 UN42 ©* UNEj
F CAB CB D v ) UnN<2 UNS3 - - Unsix1 | (4.10)

\C-*l‘\-—zﬁ CAN-Sg CcAN-4B ... D Hon—1 Uopy oo 'U.z_\;_;'--z)

[ 1 0 g asa ) o SR B )
O 1 0 vae ) ENg1l EN$2 70 BN4j
T CAK CK { e ) Ena? Enang ~* " EnNidsdl

'I\(.-T_‘q'\-_zf‘: {.-1."1'\-.‘3.{1.’ C."']."I'-"'*.!I‘k- T | Eon—1 Eop rrr f:'g;.;____]:__gj

Cikis denklemleri i¢in alt uzay matris esitliginin ¢ikartilmasi boylece tamamlanmis

olur. Bir sonraki adim durum esitlikleri i¢in alt uzay yapisinin olusturulmasidir.

(4.6)’daki degiskenlerin alt indislerine — N ile ekleme yaparsak,
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tp

: & .
oy = AVxo + (;‘1"“"“1}_1? AN-2RB ... U:'
bt 4.11)
£n
) ) £
e { AN=Lpe AN=2p ... H)
En—1

Alt indisleri arttirma islemine — (N — j + 1)’e kadar devam edelim. — (N —j + 1) i¢in
sonug,

i1

r 2 J EI.J:
Enajm1 = AVzio + (_41-1‘111’- AN B) 5

UN$j=2
@4.12)
L“j_]

+ (a1 av-2K . K) |

© N
Cikarttigimiz durum esitliklerini birlestirirsek asagidaki matris yapisini elde ederiz.

: B 1__1_
En ENL] e ﬁ‘.'_w.,'_._J-:_.l = o i B g IR L |

W

Lo Ty s 'H.:J:..l l\I

-+ f’ _,_1.‘\'—1_5 ___]_.‘-.'-EB L .B) 1 Uz & T

" e ol L ' N

UN—1 UN - - I'.I'_’\,'_.__j..ﬂ) (4.13)

£ S T Ej--l .'"I

+ ( AN-1K AN-2K ... h’) @ e 6
EN=1 EN = fi_x'_._lj:__g/l

Cikislar denklemleri ve durum denklemleri i¢in olusturdugumuz bu alt uzay matris
gosterimleri asagidaki bigimde kisaca gosterilebilir.

}:: = _n'.r-_\')L._lr + _”r‘: ir_:_lr + -!I-'I_IE.,'-E_,F (4'14)
Y, = I'nX, + HLU, + HELE, 4.15)
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.("!L-f - _'.1-‘1- J\L-rr_, + _Illi{' '!r.'.-F + ..jf:\" .Er-:r_, (4'16)
(4.14), (4.15) ve (4.16) alt uzay literatiiriindeki temel alt uzay denklemleridir. Burada
p indisi gecmisi (past), f indisi ise gelecegi (future) ifade etmektedir. Gegmis ve

gelcek giris blogu-Hankel matrisleri asagidaki gibi tanimlanir.

TT R TS BREIC TP P |
UpS Uy 2 ™ B % 4.17)
UN—1 UN =" UN+i-2
UN  UN$1 - UN+j=1
Urs Uy = | W41 UNG ° UNY (4.18)
UgN—1 UgN v UIN4j—2

Burada U, ve Ug, R™ nin elemanidir. t | t, indis gosterimi ise alt uzay matrisi veya
vektoriiniin ilk siitununun t; zamaninda baslaylp t, zamaninda bittigini ifade
etmektedir. Gegmis ve gelecek gdsterimi blok-Henkel matrislerinin ilk siitunlarinda
da goriilebilmektedir. (4.17) ve (4.18) gosterimlerindeki Ur ve U nin siitun sayilari
birbirlerinden farkli olabilirleri. Bu sayede tanilama algoritmasinin ayarlanmasindan

fazladan bir serbestlik daha saglanabilir.

Gecmis ve gelecek ¢ikis ve inovasyon blok-Hankel matrisleri de benzer bigimde

asagidaki sekilde ifade edilir. Burada Y, , Yr, E, ve Er, R™ hin elemanidir.

Yo Y1 Yi-t
Yo 2 Vo= | # HETT W (4.19)
YN=1 YN+ YN+j=2
Yn  UNat v UNag-1
Vi & Vypn-p= | #Y0 #ee™ oy (4.20)
Yan=1 Yaw - YaN4j-2
£0 o e Ej=1
B EFgma=| ® 27 9 “.21)
EN=1 BN ="' ENj=2
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Exn Enrad EN4j=1
. - EN4]l BR4g o Lo
By =Exonvo = 1 (4.22)
EonN-1 €2N **° EaN4j-2

Hankel marislerinin sistemin tanilanmasi i¢in yeterli 6rnek igerebilmesi i¢in j’nin
yeterince biiylik secilmesi onemlidir. Genellikle j mN ve IN’nin biiyiik olanindan
daha biiyiik secilir. Bu se¢im giiriiltiiye kars1 olan duyarlilig1 da azaltir. [15] Boylece
j regresyon analizinde Ol¢iim sayisina benzer bir rol oynar. N tanilama yapilmak
istenen sistemin mertebesiyle yakin ilislilidir, dolayisiyla N ¢ok kiiciik secilemez
fakat asir1 parametre problemi ile karsilasiimamasi i¢in ¢ok biiyiik de secilmemesi
gereklidir. Giris ve ¢ikis sirasiyla 1 ve m boyutlu olduklarindan, yukarida tanimlanan

Henkel matrislerinin her elemani giris ve ¢ikislarin birer kolon vektoriidiir.

i) Wimn

Ayrica alt uzay tanilama literatiiriinde Yp ve Up i¢in agagidaki kisa gosterim siklikla

kullanilmaktadir.
Y,
W n = I
3 I!I:J ?

=+ 1 .
Burada W, , RONINY> 00 elemanidir.

4.2.2. N4SID ile Sistem Tanilamasi

N4SID yonteminde dik (orthogonal) ve egik (oblique) iz diisiim yaklagimlar

kullanilmaktadir.

A’nin satir uzayinin B’nin satir uzayina dik iz diisimii A/B ile gosterilir ve asagidaki

bicimde hesaplanir.
A/B=AB"B

Burada B , B matirisinin sahte tersini (pseudo inverse) ifade etmektedir ve B'(BB")

! biciminde hesaplanabilir.
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Bir vektoriin, iki birbirilerine dik olmayan vektore iz diisliriilmesine egik iz diisiim
denir. R™ nin eleman olan A’nin satir uzaymmn R®™ nin eleman olan B’nin satir
uzay1 boyunca R™ nin elemani olan C’nin satir uzayi tizerine egik iz diisiiriilmesi
A/gC ile gosterilir. Egik iz diisiimiin hesab1 asagidaki bigimde yapilabilir.

A/gC = [A/BH[C/B' = D(:.1:r)C (4.23)

Buradaki D asagidaki bicimde tanimlanmastir.

J{f‘k
D=A
¥

D(:, 1 : 1), birinci kolon ile r’inci kolon arasindaki matris elemanlarini, B ise B’nin

dik tiimleyenini gostermektedir. A/gC egik iz diisiimii Sekil 4.2°de gosterilmistir.

Al,C C

Sekil 4.2: Egik iz diisiimiin temsili gosterimi

Egik iz diistimiin siklikla kullanilan iki 6nemli 6zelligi sunlardir.
AjaC =0 (4.24)

_'1__-".3_'1 =A (4.25)

Bu iki 6zellikle egik iz diisiimiin tanimina dayanarak dogrudan sonuca ulasilmasini

saglar.
Bu bilgilerden sonra (4.14)’ii tekrar ele alalim.

Ye=InXs+H3U; + HYE; (4.26)
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Sistem hakindaki temel bilgi, genisletilmis gozlemlenebilirlik matrisi olarak
isimlendirilen I'y veya durum vektdrii Xy icerisinde bulunmaktadir. Esitligin sag
tarafindaki ilk terim olan bu terime Ozellikle dikkat edelim. Omegin I'\v’in,
(4.26)’dan hesaplanabilmesi i¢in Ur ve Ef igeren terimlerin ortadan kaldirilmasi
gereklidir. Er gecmis girislerden (U,), ge¢mis ¢ikislardan (Y,) (ya da esdeger olarak
bunlarin kombinasyonundan W,) ve gelecek girislerden (Uy) bagimsizsa, hedefimize

(4.26)’y1 U satir uzay1 boyunca W, satir uzayina egik iz diistirerek erisebiliriz.
Yelu Wo=0TnXy/u, Wo+ H_:i:— Usfu,Wo+ HyEs f1r, Wa 4.27)

Burada (4.26) esitliginin son iki teriminin nasil sifir oldugu goriilebilir. Esitligin sag
tarafinin ikinci terimi (4.24) nedeniyle 0 olur. Ugiincii terimi ise gelecek zaman
giirtiltl terimi olan Ef nin gegmis giris ve ¢ikislardan ve gelecek girislerden bagimsiz
oldugu kabuliidiir. Bu kabul acik c¢evrim kosullarinda saglanir. Bu sayede (4.27)
asagidaki bigimde sadelestirilir.

Yi/v,Wo =InXg/t, Wy (4.28)

Yr/v: Wein siitun uzaymnin ayni oldugunu gosterir

Yi /v W

Bu sonug I'y’in siitun uzay ile
ve X7/ U Wenin SVD ¢Oziimii ile hesaplanabilir. Benzer bigimde # "nin

satir uzayi ile Xyl W

_}fF (o7, W

#nin satir uzay1 aynidir. Bu da baglangi¢c kosullar1 olarak
v kullanilarak elde edilen Kalman filtresinin durum (Kalman filter state

sequence) ¢Oziimiidiir. Boylece Kalman filtresi durumlar1 da Ye/v: Weonin SVD
¢oziimii ile elde edilebilir. Boylece sistemin durum uzay matrisleri genisletilmis
gbzlemlenebilirlik matrisinden veya Kalman durum ¢o6ziimlerinden elde edilebilirler.
Ayrica durum matrisi X, W, ‘nin dogrusal kombinasyonu olarak yazilirsa asagidaki

form elde edilir.
}'_,-_.';,-_F Wa= LWy 4.29)

Bu sonug ile iz diisiim yaklagimi ile regresyon yaklagimi arasinda bir iliski kurulmusg
olur. Boylece Ly,’ye SVD uygulanarak I'y , X ve sistem matrisleri kestirilebilir. Sekil
4.3’te gosterilen bu yonteme Sayisal Alt-uzay Durum Uzay Tanilamasi (N4SID —

Numerical Subspace State Space Identification) denir.
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Giris — Cikis

Verileri (uk,yk)
N4SID Klasik Tanilama
\ 4 \ 4
Kalman Sistem
Durumlari Matrisleri
En Kiiciik Kalman
Kareler Filtresi
\ 4 y
Sistem Kalman
Matrisleri Durumlar

Sekil 4.3: N4SID ve klasik tanilama yaklagimlari [16]

4.3. MATLAB ile Sistem Tamlama

Bu kisimda yatay ve diisey sistemler olarak ikiye ayrilmis olan uc¢ak modelinin
sistem tanilamasinin nasil yapildig: anlatilacaktir.

Matlab igerisindeki kiitiiphanelerden birisi olan System Identification Toolbox ile
sistem tanilamasi yapilmaktadir. Sistem tanilamasi i¢in sistemin giriglerinin ve
cikislarinin bulundugu bir veri setinin bulunmasi gereklidir. Bu veri seti genellikle
deneme ucguslar ile toplanmis veri setleri olmakla birlikte bu caligmada veri seti
Aerosim kiitiiphanesinde bulunan dogrusal olmayan ugak modelleri ile simiilasyonlar
yapilarak olusturulmustur. Veri seti olusturulmasi i¢in kullanilan simulink modelleri
Sekil 4.4 ve Sekil 4.5’te verilmistir. Sekil 4.4’te verilen diisey sistemde giris sinyali
olarak elevator durumlar olarak ise diisey hiz, hiicum agisi, yunuslama agis1 ve
yunuslama agist degisimi kayit edilmistir. Sekil 4.5’te verilen yatay sistemde giris
sinyali olarak aleron durumlar olarak ise yalpa agisi, yalpa agisi degisimi, sapma
acis1 degisimi ve yana kayma kayit edilmistir. Diisey sistem i¢in elde edilen veriler
asagida kodu verilen kisa bir matlab betigi ile diizenlenerek giris ve cikiglar dizisi

olarak kaydedilmistir.

%% elevator 2 Vt+AoA+pitch+pitch rate (feedforward throttle)
ornek sayisi=6268;

%girisler elevator

$cikislar y Vt, y AoA, y pitch, y pitch rate
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clear('u','v');

u(l:ornek sayisi)=-

y(l:ornek sayisi)=-1;

for k=1l:1:ornek sayisi
u(k)=elevator.signals.values (k,1);
(1,k)=Vt.signals.values (1l,1,k);
(2,k)=RoA.signals.values (k,1);
(3,k)=pitch.signals.values (k,1);

(4 k)=pitch rate.signals.values(1l,1,k);
end
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Sekil 4.4: Diisey sistem tanilamasinda kullanilacak veri setini olusturmak i¢in
kurulan simiilink modeli

Yatay sistem i¢in elde edilen veriler de benzer bigimde bir matlab betigi ile

diizenlenmistir. Kullanilan betigin kodu asagida verilmistir.

%% aileron 2 bank angle+roll rate+side slip+yaw rate
ornek sayisi=4067;

% giris aileron

% cikislar bank angle, roll rate, side slip, yaw rate
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clear('u aileron','y bank angle','y roll rate','y side slip','y yaw
rate', 'in', 'out"')

u_aileron(l:ornek sayisi)=-1;

y_bank angle(l:ornek sayisi)=-1;

y_roll rate(l:ornek sayisi)=-1;

y side slip(l:ornek sayisi)=-1;

y _yaw rate(l:ornek sayisi)=-1;

in(l:2,1:ornek sayisi)=-1;

out (1:4,1l:ornek sayisi)=-1;

for k=1l:1l:ornek sayisi
u_aileron(k)=aileron(l,1,Xk);
u_rudder (k) =rudder (k, 1) ;
y bank angle (k)=bank angle (k,1);
y roll rate(k)=roll rate(l,1,k);
y_side_slip(k)=side slip(k,1);
y_yaw_rate (k)=yaw rate(1l,1,k);
in(l,k)=aileron(1l,1,k);
out (1, k)=bank angle(k,1);
out (2, k)=side slip(k,1);
out (3,k)=roll rate(l,1,k);
out (4, k)=yaw_rate(l,1,k);

end
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Sekil 4.5: Yatay sistem tanilamasinda kullanilacak veri setini olusturmak i¢in
kurulan simulink modeli
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Ek A.1°de diisey sistem tanilamasinda kullanilan giris ¢ikis veri setleri, Ek A.2’de
yatay sistem tanilamasinda kullanilan veri setleri gosterilmistir.

Olusturulan veri setlerinde tanilama sirasinda genel egilim disinda kalan veriler
araliklar secilerek ¢ikarildi. Daha sonra eldeki veriler 6ngorii verisi ve dogrulama
verisi olmak lizere ikiye ayrildi. Sistem tanilamasinda kullanilacak model tipi elde
edilecek model daha sonra MPC’de i¢ model olarak kullanilacag: i¢in dogrusal
durum uzay modeli olarak se¢ildi. Bu modelde girilmesi gereken parametreler model
mertebesi, gecikme, N4Weight (algoritmanin SVD adiminda agirlik matrislerini
hesaplama yontemi) ve N4Horizon’dur (Algoritma tarafindan kullanilan ileri yonlii
ve geri yonlii 6ngdrii ufuklarl). N4Weight i¢in otomatik, MOESP ve CVA olmak
tizere ili¢ secenek mevcuttur. MOESP (MIMO Output Error State Space model
identification) algoritmas1 ile ilgili detayli bilgi Huang’in makalesinde [15]
verilmektedir. CVA (Canonical variable algorithm) hakkinda detayli bilgi Larimore
[18] tarafindan verilmektedir.

Diisey sistemin model mertebesinin dort oldugunu ve sistemde herhangi bir gecikme
olmadigini sistemin dinamik denklemlerinin ¢ikarilmasi kismindan biliyoruz. Diger
parametreler yapilan denemeler sonucunda secilmigtir. N4Weight parametresi
MOESP, N4Horizon parametresi ise [45 30 25] olarak alinmistir. Tanilama islemi
sonucunda elde edilen sistem, dogrualma verisiyle olduk¢a iyi mertebede
ortiismektedir. Ek B.1°de diisey sistemin Ortiisme grafikleri gosterilmistir.

Tanilama islemi sonunda elde edilen diisey sistem matrisleri asagida verilmistir.

State-space model: x(t+Ts) = A x(t) + B u(t) + K e(t)
y(t) = C x(t) + D u(t) + e(t)

A=
x1 x2 x3 x4
x1 098739 0.045049 0.047602 -0.076301
x2 -0.00071583  0.99224  -0.0244 -0.051084
x3 -0.010778 0.027057 1.0078 0.088554
x4 -0.0061666 0.010497 -0.0032025 0.62324
B=
ul
x1 107.14
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x2  -40.307

x3 14.922
x4 35.659
C=
x1 x2 x3 x4
yl -0.058333 -0.064191 0.062441 -0.54517
y2  -0.054669 -0.059457 0.060406 -0.50964
y3  -0.16722  0.19851 0.13226  -0.1087
y4 -5.0521e-005 -0.00032891 -0.0010331 -0.013328
D=
ul
yl  -0.23958
y2 -0.21629
y3  0.73571
v4 -1.122
K=
yl y2 y3 y4
x1  -43149 -14275 -0.55658 -26.869
x2 1.4279  -1.9056 1.2387 10.8
x3  -1.0727 -1.3494 03272 -3.8966
x4 -0.45683  0.24952 -0.25711 -12.091
x(0) =
x1 1.3935
x2  -1.7151
x3 7.2377
x4 -0.43016

Estimated using N4SID from data set mydataw
Loss function 1.32135e-017 and FPE 1.36135e-017

Sampling interval: 0.2

Yatay sistemin model mertebesinin dort oldugunu ve sistemde herhangi bir gecikme
olmadigin1 benzer bigimde sistemin dinamik denklemlerinin ¢ikarilmasi kismindan

biliyoruz. Diger parametreler yapilan denemeler sonucunda secilmistir. N4Weight
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parametresi MOESP, N4Horizon parametresi ise [50 20 20] olarak alinmustir.
Tanillama islemi sonucunda elde edilen sistem dogruama verisiyle oldukca iyi
mertebede Ortlismektedir. Ek B.2’de yatay sistemin ortiisme grafikleri gosterilmistir.

Tanilama islemi sonunda elde edilen yatay sistem matrisleri asagida verilmistir.

State-space model: x(t+Ts) = A x(t) + B u(t) + K e(t)
y(t) = C x(t) + D u(t) + e(t)

A=
x1 x2 x3 x4
x1  0.99998 -0.069242 -0.032615 -0.020944
x2 -4.3809¢-007  0.99911 -0.051774 -0.050134
x3 -3.1503e-005 -0.0024919  0.80132  0.47815
x4 -1.3305e-005 -0.0010766 -0.39738  0.81107
B=
ul
x1 253.84
x2 4.5516
x3 8.461
x4 12.493
C=
x1 x2 x3 x4
yl -0.14145 -0.24172 -0.21361 -0.18387
y2 -0.003281 -0.0036465 -0.38715 0.27188
y3 4.3123e-006 0.00083241 0.00082157 -0.01828
y4 -0.00038326 -0.00071569 0.0082612 0.017514
D=
ul
yl  -2.0237
y2 0.074541
y3  -2.9304
y4  -0.09603
K=
yl y2 y3 y4

xl  -8.1684 -37.046  -30.43  381.19
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X2 2.4343 18.417  7.8163  -190.29
x3 -0.10613  -1.592  -1.5958 19.16
x4 -0.10983 -0.56457 -0.69027  2.5805

x(0) =
xl 52466
X2 -26.728
X3 -0.15339
x4 -0.054968

Estimated using N4SID from data set mydataw
Loss function 3.35809¢e-021 and FPE 3.48086e-021

Sampling interval: 0.2

Boylece kontrolorde i¢ model olarak kullanacagimiz sistemin yatay ve diisey

hareketlerini gosteren dogrusal durum uzay modellerini elde etmis olduk.
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5. MODEL TABANLI ONGORULU KONTROL

J.A. Rossiter, Model Based Predictive Control: A Practical Approach kitabinda
MPC’yi agsagidaki bicimde tanimlar.

Felsefik acidan MPC insan davranisina benzer. Insanlar tahmin ettikleri en iyi
sonucu getirecek hareketleri secerler. Bu se¢imi yapmak icin igimizde siirecin bir
modelini sorgulariz. Yeni gozlemlere ulastik¢a kararlarimizi giincelleriz. Bu nedenle

Ongoriilii kontrol kanunu asagidaki bilesenleri igerir.

1) Kontrol kanunu tahmin edilen davranisa dayanir.

2) Cikt1 6ngoriileri stire¢ modeli kullanilarak hesaplanir.

3) Anlik giris Ongoriilen performansin bir Ol¢limiiniin optimize edilmesi ile
belirlenir.

4) Otelenen ufuk: kontrol girisi her drnekleme aninda giincellenir.

Felsefesini anlamay1 detaylar1 anlamanin 6niinde tutarsaniz MPC’nin anlagilmasi ¢ok

daha kolay gelecektir. Felsefe anlasildiktan sonra detaylar nispeten 6nemsiz kalir.

Model Tabanli Ongériilii Kontrol (MBPC), Hareketli Ufuklu Kontrol (MHC) vs
Otelenen Ufuklu Kontrol (RHC) isimleri de verilen Model Ongériilii Kontrol (MPC),
pek ¢ok kontrol yontemi ve farkli isimleri sahiptir. MPC bir teknik olmaktan ¢ok bir
yaklagimdir. Bu cesitli yaklasimlarin birbirlerinden farklari temelde problemin
matematiksel denklemlere doniistiiriilmesidir. Yine de tiim farkli MPC uygulama

yontemlerinde ortak ii¢ bilesen vardir.

e Ongorii modeli
e Amag fonksiyoneli

e Kontrol kanunu

Bu bilesen takip eden boliimlerde daha detayli anlatilacaktir. Sekil 5.1°’de MPC’nin

blok diyagrami gosterilmistir.
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Sekil 5.1 : MPC Blok Diyagrami

Optimal kontrol teorisi {iizerine kurulmus olan MPC, tanimlanmis olan amag
fonksiyonelini minimize ederken sistem kisitlarin1 da (giris, ¢ikis, durum ya da
cevre) agikca hesaba katar. Hesaplanan ¢6zlim, sonlu bir gelecek zaman dilimi i¢in
optimal kontroller dizisidir.

MPC ger¢ek zamanli siirec-i¢i optimal kontrola miisaade eder ¢linkii biitiin olarak ele
alman gorev optimal kontrol problemini, sonlu-menzilli, kisa parcalar ayrilmis
optimal kontrol problemlerine boler. Ongériilii kontrolda telenen ufuk Sekil 4.2°de
gosterilmistir.

MPC, 6ntaniml1 bir 6ngorii menzili (Ny) igerisinde sistemin gelecekteki ¢ikislarini
tahmin etmek i¢in bir tiir sistem modeli kullanir. N; ve N, sirasiyla alt ve {ist ongorii
menzillerini gostermekle birlikte 6ngorii menzili Ny = N - N bigiminde tanimlanur.
Ongoriilen ¢ikislar, $(k +ilk),i=Nj,...,N, ge¢mis girislere ve cikislara ve de
gelecek kontrol isaretlerine, u(k +ilk),1=1, 2, ..., Nu (Nu: kontrol menzili)
baglidir. Bir gelecek zaman kontrol isaretleri seti, uygun bedel fonksiyonu optimize
edilerek, sistem ¢ikigini referans rotaya, r(k +ilk) miimkiin olan en yakin rotada
tutacak bi¢imde hesaplanir.

Referans rota verilen hedef deger ya da komuta gore iiretilir. Her bir adimda, en
lyileyici ongoérii menzili igerisinde optimal kontrol isaretleri dizisini hesaplar.
Hesaplanan kontrol isaretleri dizisinin ilk kontrol isareti sisteme gonderilir. Bir
sonraki dongiide en iyileyici ongorii menzilini bir zaman adimi 6teledikten sonra

optimal kontrol isaretleri dizisini tekrar hesaplar.
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Sekil 5.2 : Otelenen Ufuk
5.1. MPC’nin Matematiksel ifadesi

Bu boliimde durum uzay modeli yapisinda verilen sistemler i¢in dngoriilii kontrol

anlatilmaktadir.

5.1.1. Ongorii Modeli

MPC kontrolorii ¢ikislarini igindeki optimizasyon i¢in kullandigi 6ngorii modeline
gore belirler. Bu is icin sistem dinamiklerinin dogrusal modelinin kullanilmas1 genel
durumdur. Asagida bir sonraki adimin 6ngoriilerini veren bir durum uzay modeli
verilmigtir.
Xpr1 = AXp +BU Vi1 = CXpag (5.1)
Onggoriileri bulmak igin bu modeli bir ¢evrim igerisinde kullanabiliriz.
1. Esitlikleri k+2 i¢in yazalim.
Xpro2 = AXpe ) + Byl Vi = CXppn (5.2)
2. (5.1)’1(5.2)’de yerine koyalim.
Xpon = A Xy +ABUL+ Bupag:  Vieos = CXjus (5.3)
3. Esitlikleri k+3 i¢in yazalim. k+2 anindaki terimler icin (5.3) 1 kullanalim.
Xpe3 = AXpoy +ABU +BUy 0t Yias = OXpes 54
Xk+1 i terimden kurtulmak i¢in (5.1)’1 kullanalim.

Xir3 = A°|AXy+ Buy] + ABug. ) + Bupia:  Vies = CXpea (5.5)
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4. Bu dongiliye devam edersek n adim sonraki sonucu verecek genel ifadeyi
asagidaki bigimde elde ederiz.

Xien = !1”3{;_. +!11H-]BIJ;_. +3‘11H-EBLI;_._._] +---+Bup

: ) 5.6
Vien = ClA"S, + A" Bu, + A" *Buy. + -+ Bu (56)

k=1
Ongorii ufku ny boyunca tim gelecek zaman &ngoriilerini igeren durum ve gikis

vektorlerini asagidaki bicimde olusturabiliriz.

Xi A B (0 (0 v 1
Xi+2 :113 AB B ] via LI o
X3 — 3'113 . ;1123 AB B . LI
Xpt ‘ (5.7)
Xjoon, A ATIB A TIB AT | | U
| y L L . 2L
E_ P Hy l_.l- -
Ve
(vie1 ] [cal - B 0 0 ]
Vit 2 CA? CAB CB 0 ...
Vie: | = | CA? |y, CA’B  CAB CB ...
. Xit ‘ LI (5.8)
Vi CA™ CA~'BRCAY "B CA™ R ...
i y i A L g d
¥ P H
Ongorii modelinin kisa gdsterimi asagida verilmistir.
E).__ = P+ H"‘I—J-,';—]
Yy, = Px; + Hg_,__] (-9

5.1.2. Amac Fonksiyoneli

Optimal kontrol probleminin ¢dziimii bir ama¢ fonksiyonelinin minimizasyonunu
icermektedir. Optimal terimi aslinda sadece belirli bir amag¢ fonksiyoneline gore
optimalligi ifade etmektedir. Hesaplanan optimal kontroliin hatali amag¢ fonksiyoneli
ya da amag fonksiyoneli parametreleri se¢cimi nedeniyle aslinda ¢ok kotii bir kontrol
olmasi olasidir.

MPC’yi optimal kontrol teknigi ile Ortiistiiren klasik optimal kontroldaki gibi bir
amac fonksiyonelinin kullanilmasidir. Tek giris tek ¢ikis bir sistem ig¢in tipik bir
amag fonksiyoneli (ya da basar1 gostergesi ya da bedel fonksiyonu) asagidaki gibi
ifade edilir.
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Bu amag fonsiyonelinde referansi takip etme hatasinin 6ngorii utku baslangici ny,’dan
ongorii ufku n,’ye kadar ve kontrol ufku n, boyunca giris isaretindeki degisimlerin
minimize edilmekte oldugu goriilmektedir. Sekil 5.3’ye referansi takip etme hatasi e;,
sekil 5.4’te kontrol isaretleri gosterilmistir.

Amag fonksiyonelinin hedefi bu terimlerin agirliklandirilmis toplamlarini minimize
etmektir. Amacg fonksiyonelinin alabilecegi en kiicliik deger sifirdir ki bu kalic1 hal
hatas1 olmayan bir sonucu gostermektedir. Ciinkli amag fonksiyonelinin sifir olmasi
referans ile sistem ¢ikisi arasindaki hatanin ve giris isaretlerinin degisiminin sifir
olmas1 demektir.

Tek giris tek c¢ikis sistemler i¢in amag¢ fonksiyonelinin kisa gosterimi asagida
verilmigtir.

J=|r-yF+4]Auls=]elz+AlAul; (5.11)
Cok degiskenli sistemlerde degiskenler arasinda genellikle bir iligki vardir, birinin
digerinden daha dikkatli kontrol edilmesi gerekebilir. Boyle durumlarda tek giris tek
cikis sistemlerde giris ¢ikis arasindaki agirligi belirlemekte kullandigimiz A terimi
yerini sistemin her bir degiskeni i¢in farkli agirlik berlirtmemize yarayavak
matrislere birakacaktir. Bu durum amag fonksiyonelinin yeni hali asagidaki bi¢imde

yazilabilir.

ly =1

T=Y [Wy(rewi =Yl +A4 Y (Wil Augy)|3 (5.12)

i=ry i=l

Burada Wy ve W, agirlik matrislerini gostermektedir. Bu matrisler pozitif belirli ve
kosegen yapida matrislerdir. Agirlik matrislerinin elemanlart 1 ufkuna bagli olarak
degisebilirler. Boylece elde edilen ek optimizasyon parametreleri ihmal edilemez

faydalar saglar.

5.1.3. Kontrol Kanununun Elde Edilmesi

Durum uzay gosterimine dayali 6ngoriilii kontrol kanununun belirlenmesinde giris
isaretindeki degisimi ve referansi takip etme hatasini iceren amag fonksiyoneli igin
¢Oziim yapilacaktir. Bu durumda Oncelikle sistemin giris isareti ile degil giris

isaretlerindeki degisimlerle modellendigi bir yapiya dontistiiriilmesi gerekmektedir.
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Sekil 5.3 : Referansi takip etme hatalari
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Sekil 5.4 : Giris isareti ve giris isaretindeki artimlar.
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Bu yapida giris isareti ugx bir i¢ durum Au ise sistemin girisi halini alacaktir.
Tanimladigimiz bi¢cimde bir genisletilmis durum uzay modeli kullanarak problemi

¢Ozebiliriz.

X1 13} Xy l Bw
= Auy
i J [r} I [u,._.,_,_Jr 0 i

i £ E (5.13)
Y& =|C D] [ -
S | Uy |

c

Artik bu modeli kullanarak kontrol kanunun hesaplanmasia gecebiliriz. Kontrol

+ DAw; +dg

kanununun hesaplanmasi asagida adim adim verilmistir.

1. Adim: (5.13)’teki genisletilmis model i¢in 6ngdrii denklemlerini bularak (5.11)’de

yerine koy
J=|r—HAu—P%,—Ld|3+A[Aul3 (5.14)
2. Adim: (5.14)’1 diizenleyip minimizasyon islemini yazalim.
S . . . . .
== =% (HTH+AlAu=[H r — H PX, —H" Ld| (5.15)
At L r

3. Adim: Au ’nun ilk terimi i¢in ¢dzelim.

Aw, = e (HTH+AI)"'HT [r — [P.L] h“ |

oo | K
=pPr—-R|™
-]

Burada,

(5.16)

K=el (HTH+A)"'HT[P.L|. P,=el (HTH+AI)"'HT

olarak tanimlidir.
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6. SIMULASYON YAPISI

Bu tez kapsaminda bir hava aracinin MPC kontrol ¢evrimi kullanan otopilot
tarafindan kontrolii ger¢eklestirilmistir.

Simiilasyon ortami olarak temelde MATLAB/Simulink programi kullanilmistir.
Ucgak modeli olarak Aerosim kiitiiphanesi tarafindan saglanmis olan Aerosonda
insansiz hava aract modeli sec¢ilmistir. Kontrolor olarak Simulink igerisinde bulunan
‘Model Predictive Control Toolbox’ igerisindeki MPC kontrolr blogu kullanilmistir.
Ugusun gorsellestirilmesi i¢in agik kaynak kodlu FlightGear yazilimi kullanilmastir.

Aerosim kiitliphanesinin Aerosonde insansiz hava aracinin higbir kontrol ¢evrimi

kullanilmadan olusturulmus en basit Simulink modeli Sekil 6.1°de gdsterilmektedir.

Groundzpesd Kesxis

roundspeed Y-gxis
Flag Rell rate p
S
Elzvatar Al
Ssin
Ailzron i
Gaint
ED .
L
Rudder
el Latitude
Lengitude
Threttle Shdar Altitude
Gein2
Fusl mazs
Nisturs - Engine spead
- ’. . Aircisf states
Ignition A A i 2 ’
2 op Simulstich i =
when AT on the gieong L
P
L States

Sekil 6.1: Simiilasyonlar i¢in Kurulmus Kontrol Cevrimsiz Simulink Modeli

Bu modelde sol tarafta ugak kontolleri goriilmektedir. Orta kisimdaki blok Aerosim
kiitiiphanesinin Aerosonde insansiz hava araci blogudur. Bu blok ucagin dogrusal
olmayan dinamik denklemlerini icermektedir. Bu blogun gdrevi kontrol girislerine ve

cevresel kosullara gore ugcagin durumlarini hesaplamaktir. Sag kisimdaki bloklarin
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tamami ucagin hareket denklemlerinden ¢ikan verilerin kullaniciya gosterilmesi
icindir. Sag altta goriilen ‘Flightgear Interface Subsystem’ blogu ile ugagin konum,
yonelme ve hiz bilgileri Flightgear arayiizii ile gosterilebilmektedir. Flightgear
arayiizii parametre ayar penceresi Sekil 6.2°de gosterilmistir. MATLAB yazilimi ve
Flightgear yazilimi veri iletisimi i¢in tek yonlii UDP paket tabanli bir iletigim sistemi
kullanirlar. UDP iletisim sistemi ag tabanli bir iletisim oldugundan Flightgear
yaziliminin kostugu bilgisayarin simiilasyonun yapildugu bilgisayar olmasi zorunlu
degildir. Bu bilgisayarlarin ayn1 ag {izerinde olmalar1 yeterlidirr. MATLAB
yazilimina, Flightgear yaziliminin kostugu bilgisayarn adi veya IP adresi,
haberlesmenin yapilacagi port numarasi ve kullanilan 6rnekleme zamani girilmelidir.
Bu bilgiler Flightgear arayiizii parametre ayar pemceresinden yapilir. Sekil 6.2°de
gorlilen ayarlar MATLAB ve Flightgear’in ayni bilgisayar iizerinde kostugu bir
durum icin yapilmistir. Flightgear’in MATLAB’in  gonderdigi bilgileri alip
gorsellestirebilmesi i¢in Flightgear yaziliminda da bir takim ayarlarin yapilmasi

gereklidir.

=1 sink Block Parameters: AighiGear 0.9.8 Interface

Sekil 6.2 : Flightgear Araylizli Parametre Ayar Penceresi
Flightgear yazilimi bu ayarlarin kolay yapilabilmesi i¢in komut satirindan

parametrelerle calistirilabilecek bicimde yazilmistir. Flightgear’in Sekil 6.2°deki

ayarlara karsilik parametre seti asagidaki gibidir.

74



fgfs.exe --native-fdm=socket,in,30,localhost,5500,udp --fdm=external

Flightgear yazilimi bu parametrelerle calistirildiginda ugus icin kendi dinamik
denklemlerini kullanmayacagini 5500 numarali porttan UDP ile gorsellestirme igin
gereken bilgilerin gelecegini anlamaktadir. Komut satir1 parametrelerinin nasil
kullanildig1 daha detayli bigimde FlightGear yardim dosyalarinda anlatilmaktadir.

FlightGear ugus simulatoriiniin 6rnek ekran goriintiisii Sekil 6.3°te gosterilmistir.

File View Location Autopilot Weather Equipment ATC/Al Debug Help

Sekil 6.3 : Flightgear Ugus Simiilatrii Yazilimmin Ornek Ekran Goriintiisii

Bu simiilasyon ortami araciligiyla ugagimizin verilen komutlara tepkileri hem sayisal
hem de gorsel olarak izlenebilmektedir. Artik ugagin kontrol ¢evrimleri eklenebilir
ve bagarimlar1 gozlenebilir durumdadir.

Mevcut otopilot sistemlerinde kontrol edilmek istenen sey olan ucak sisteminin
dogasindan gelen karmasik eslenikliklere karsin kontrolleri bu esleniklikler yok
sayilarak PID kontrolorler ile belli denge noktalar1 etrafinda SISO sistem yaklasimi
kullanilarak yapilmaktadir. Bu yaklagimdan gelen ihmaller kararlilik kisitlar1 olarak

kullanim senaryolarina yansimaktadir. Ucaklarda 6zellikle insansiz hava araglarinda
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pek cok otopilot, kontrol ¢evrimlerimini yatay hareket ve diisey hareket olarak ikiye
ayirarak ugagi kontrol eder. Yatay hareket aleron kumanda yiizeylerinin oynatilmasi
ile diisey hareket ise elevator kontrol yiizeyinin oynatilmasiyla saglanir. Bu arada bir
kontrol de hava hizimi istenen degerde tutmak i¢in kullanilan gaz kontroliidiir. Bu
klasik c¢evrimler kullanillarak kurulmus Similink modeli Sekil 5.4’de
gosterilmektedir. Yatay ve diisey kontrol c¢evrimleri i¢ ige iki ¢evrimden
olusmaktadir.

Yatay kontrol ¢evrimi icerde bir yalpa agist kontrolii disarda ise bir bas agisi
kontroliinden olusmaktadir. Yatay kontrol ¢evriminin blok semasi Sekil 6.5°te
gosterilmistir. Yatay kontrol ¢evrimi hedef deger olarak bas agisini alir. Bu degeri
ulagmak i¢in Oncelikle tanimlanan siirlar dahilinde hedef bir yalpa acgisi iiretir. Bu
hedef yalpa agis1 yatay kontrol ¢evriminin i¢ c¢evrimi olan yalpa agis1 ¢evrimi
tarafindan alinir ve bu yalpa agisina ulagsmak i¢in gereken aleron sinyalini yine

tanimlanan sinirlar icerisinde iireterek ugaga verir.
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Sekil 6.4 : Klasik PID Kontrol Cevrimleri Kullanilarak Olusturulmus Simulink

Modeli
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Sekil 6.5 : Klasik Bir Yatay Kontrol Cevrimi

Diisey kontrol ¢evrimi igeride bir yunuslama agis1 kontrol ¢evrimi disarida ise bir
irtifa kontrol ¢evriminden olusmaktadir. Diisey kontrol ¢evriminin blok semas1 Sekil
6.6’da gosterilmistir. Diisey kontrol ¢cevrimi hedef deger olarak irtifa degerini alir.
Bu degere ulagsmak icin oncelikle tanimlanan sinirlart dahilinde hedef bir yunuslama
acist iretir. Bu hedef yunuslama agis1 diisey kontrol ¢evriminin i¢ ¢evrimi olan
yunuslama agis1 ¢evrimi tarafindan alinir ve bu yunuslama ag¢isina ulagmak ig¢in
gereken elevator kontrol sinyalini yine tanimlanan sinirlar icerisinde iireterek ucaga

Verir.

[T navion_w_AP_3/irifa Kontrol Cevrimi *
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Sekil 6.6 : Klasik Bir Diisey Kontrol Cevirimi

Kullanilan son kontrol ¢evrimi ise hava hizin1 tutmakla gérevli olan hava hizi kontrol
cevrimidir. Bu kontrol c¢evrimi genellikle irtifa kontrol cevriminde ileri yonli

beseleme ile ¢alisan bir kontrol ¢evirimidir.
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Klasik ugak kontrol ¢evrimleri en basit halleriyle yukarida gosterilen bigimdedir. Bu
kontrol ¢evrimlerinde sistemi alt kontrol birimlerine ayirarak aralarindaki tim
iliskiler yoksayilmaktadir. PID tabanli otopilotlarin gilincel hallerinde bu
yoksaymanin getirdigi olumsuzluklarin 6niine gegmek i¢in kontrol ¢evrimleri arasi
beslemeler kullanilmaktadir.

MPC tabanli kontrolorler MIMO sistemlere uygulanabilirlikleri, kontrol kanunu
hesaplanirken girisler, cikislar ve durumlar {izerindeki kisitlar1 da goéz oOniinde
bulundurmalar1 gibi nedenlerle ugak kontroliine ¢ok daha uygun kontrolorlerdir.
Islemci teknolojilerindeki hizli gelismeler artik daha yogun hesaplarm daha kisa
stirelerde yapilabilmesine olanak saglamaktadir. Coziimii ¢ok uzun siireler alan
karmasik problemler ¢cok daha kisa siirelerde coziilebilmektedir. Bu sayede MPC
algoritmalar1 da otopilot sistemlerinde bir siiredir kosturulabilmektedir. MPC tabanl
otopilotlar {izerine ¢alismalar son yillarda hiz kazanmistir.

Bu calisma kapsaminda bir u¢agin yatay ve diisey hareket kontrol ¢evrimleri MPC
tabanli kontrolorler ile kontrol edilmektedir. Kontrol ¢evrimi yine i¢ ve dis ¢evrim
olarak iki katl bir ¢evrimdir. Diisey MPC kontrolor hedef yunuslama agis1 degerine
bakarak sisteme elevator girigi iiretmektedir. Yatay MPC kontroloér hedef yalpa
acisina bakarak sisteme alerin girisi liretmektedir. Bu sistemin Simulink modeli Sekil
6.8’de verilmistir.

MPC kontroldr icin gereken Ongorii modeli sistem tanilama yontemleri ile elde
edilmistir. Ongoérii modelinin elde edilmesi ile ilgili ayrintili bilgi 4. Béliimde
verilmektedir. Ongorii modeli tanilama sonucunda durumlar iizerindeki bozuntulart
da modelin i¢ine katan yeni bigimde (innovations form) elde edilmistir. Buradaki K
matrisinin sistemin igerisine katilmasi kontroloriin sistemin maruz kalacag giriiltii
ve bozuntulara kars1 daha giirbliz olmasini saglayacaktir. Bu nedenle K’y1 da iceren
bir genisletilmis form da sistemi yeniden yazarak kontrolor igerisinde kullanmak
gerekir. Durumlar tizerindeki giiriiltiilerin katsay1 matrisi olan K matrisi B matrisine
eklenerek giiriiltiller de sistemin girisi gibi g6z Oniine alinabilir. Bu bigimde
olusturulmus diisey modelin MPC arayiizii goriintiisii Sekil 6.9’da, yatay modelin

MPC arayiizli Sekil 6.10°da verilmistir.
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Sekil 6.9 : MPC Ayar Arayiizii Diisey Model
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Sekil 6.10 : MPC Ayar Araylizii Yatay Model

Kontroldr ayarlar1 ekran1 goriintiisii Sekil 6.11°de gosterilmistir. Bu ekranda ongorii
modeli olarak kullanilmak istenen model seg¢ilir. ‘Control interval’ degeri i¢ modelin
degeri olarak gelir. ‘Prediction horizon’ degeri ontanimli olarak 10, ‘Control
horizon’ degeri ise 5 ile baslamakta. Ileriki boliimlerde anlatilacak olan senaryolar ile
sistem iizerinde yapilan simiilasyonlarda sistemin ‘Prediction horizon’ ve ‘Control
horizon’ parametreleri i¢in en uygun degerler belirlenecektir.

Kontroloriin - kontrol aralifi ve wufuk ayarlart tanimlandiktan sonra amag
fonsiyonelinde kullanilacak agirliklarin  tanimlanmasi  gereklidir. Tanimlanan
agirliklarin  oranlarina gore kontrolor optimal kontrol kanununu iiretecektir.
Cikislardaki hatanin agirliklari, girislerdeki sinyal biiyiikliiklerinin agirliklar ve giris
sinyallerindeki degisimlerin agirliklar1 tanimlanacaktir. Optimum tanimi bir amag
fonksiyoneline gore optimumu ifade eder. Bu kapsamda yanlig tanimlanmis bir bedel
fonksiyonu ile ¢alisan MPC’nin hedeflenen optimum kontrol kanunu bulamamasi
yiiksek bir olasiliktir. Diisey sistemde giris degisiminin agirhig 0.1, ¢ikis hatasinin
agirligi ise 10 olarak alinmistir. Yatay sistemde ise giris degisiminin agirlig1 90, ¢ikis

hatasinin agirligt 1 olarak alinmistir.
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Sekil 6.11 : MPC Kontroldr Ayarlar1 Penceresi

Kontroloriin model, 6ngorii ufuklar1 ve agirlik ayarlari yapildiktan sonra kontrol6r
basariminin test edilmesi miimkiindiir. Bunun i¢in Sekil 6.1’te goriilen senaryolar
kullanilir. Senaryolar arayliziinde kontrolore hedef degerler tanimlanarak bu
degerlere oturma performansini gézlemlemek miimkiindiir. Bu sayede de kontrolor
parametreleri olan ‘prediction horizon’, ‘control horizon’ ve giris-¢ikislar tizerindeki
agirliklar dogru bigimde se¢gmek miimkiin olmaktadir. Gézden kagmamas1 gereken
konu bu arayiizde senaryolar kisminda yapilan simiilasyonlar dogrusallastirarak
kontroldriin igine 6ngdrii modeli olarak koydugumuz modelden gelmektedir. Yani
burada gdrecegimiz basarim dogrusal olmayan asil sistemdeki basarimdan ¢ok farkl
olabilir.

Boylece kontroldrlerin tiim parametre ayarlarini yapmis olduk. Artik bu kontroldrleri
simiilink’te olusturdugumuz dogrusal olmayan modellerle ¢alisan simiilasyonlarda

test edebiliriz.
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Sekil 6.12 : MPC Ayar Arayiizii Senaryolar Penceresi
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7. SONUC

Onceki boliimlerde yatay ve diisey kontroller olusturuldu. Olusturulan yatay ve
diisey kontrolorlerin basarimlarini deneyebilmek i¢in degisik senaryolarda denemek
gereklidir. Temel senaryolar olan yalpa a¢is1 ve yunuslama agis1 tutma senaryolarinin
yant sira hava araglarinin karsilastigi bozuculardan biri olan riizgar kosullar1 ve
algilayict giiriiltiileri iceren temel senaryolar da kontrolor basarimint denemek igin
kullanilmalidir. Olusturdugumuz kontroldrleri denemek i¢in simiilink’te olusturulan

model Sekil 7.1°de gosterilmektedir.
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Sekil 7.1: MPC kontrolorleri denemeleri i¢in kurulan simiilink modeli

Diisey modelin bozuntusuz ve giiriiltiisiiz durumda referans degeri takip etme

grafikleri asagida Sekil 7.2°de verilmistir.
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Elde edilen sonuglar bu ¢alisma kapsaminda olusturulan MPC kontrolorlerin yatay
ve diisey kontrol ¢evrimlerinde basarili sonuglar verdigini gostermektedir. Her ne
kadar Ozellikle diisey kontrolde sistemin oturmasi biraz zaman aliyor olsa da
buradaki problem sistemin dogrulastirilmasi sirasinda olusan modelleme hatalarinin
yant sira aslinda ¢ok karmasik ve durumlart arasinda iliskiler olan ucak sisteminin
tek giris tek ¢ikis ve kisitsiz bir sistem olarak goz Oniine alinarak kontrol edilmeye
calisiliyor olmasi olarak ozetlenebilir. Durumlar ve girigler tizerinde kisitlar1 olan
MIMO sistemlerin kontrolii aslinda MPC yaklagimiin giiclii yanlarindan biri

oldugundan bu sorun ileriki ¢alismalarda ortadan kaldirilacaktir.
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Sekil 7.2: Diisey modelin bozuntusuz giiriiltiisiiz durumda referans deger takip etme
grafikleri

Diisey modelin karsidan ve yandan 10’ar m/s hizinda riizgar bozuntusu durumunda

referans degeri takip etme grafikleri asagida Sekil 7.3’de verilmistir.
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Sekil 7.3: Diisey modelin riizgar bozuntusu altinda referans deger takip etme
grafikleri

Diisey modelin riizgar bozuntusuna ek olarak 0.1 derece genlikli algilayic1 giiriiltiisii

altinda referans degeri takip etme grafikleri asagida Sekil 7.4’de verilmistir.
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Sekil 7.4: Diisey modelin riizgar bozuntusuna ek olarak algilayici giiriiltiisii altinda
referans deger takip etme grafikleri
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Ayni senaryolar altinda yatay sistemin cevaplari sirastyla Sekil 7.5, Sekil 7.6 ve Sekil

7.7°de verilmistir.
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Sekil 7.5: Yatay modelin bozuntusuz giiriiltiisiiz durumda referans deger takip etme

grafikleri
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Sekil 7.6: Yatay modelin riizgar bozuntusu altinda referans deger takip etme
grafikleri
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Sekil 7.7: Yatay modelin riizgar bozuntusuna ek algilayici giirtiltiisii altinda referans
deger takip etme grafikleri
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EK A.1: Diisey sistemin tanilamasinda kullanilan giris ¢ikis veri setleri
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Sekil A.1a : Elevator ile diisey hiz degisimi
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Sekil A.1b: Elevator ile hiicum agis1 degisimi
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Sekil A.1c: Elevator ile yunuslama agist degisimi
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Sekil A.1d: Elevator ile yunuslama agis1 degisiminin degisimi
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EK A.2 : Yatay sistemin tanilamasinda kullanilan giris ¢ikis veri setleri
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Sekil A.2a: Aleron ile yalpa agis1 degisimi
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Sekil A.2b: Aleron ile yalpa agis1 degisiminin degisimi
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Giris ve Cikis Sinyalleri
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Sekil A.2¢: Aleron ile yana kayma agisinin degisimi
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Sekil A.2d: Aleron ile sapma agisinin degisiminin degisimi

95



EK B.1 : Tanilama sonucu elde edilen diisey sistem ile gercek sistemin
karsilastirilmast.

Olgiilen ¢ikislar ve tanilanan sistemin gikislari
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Sekil B.1a: Diisey sistem diisey hiz degiskeni

Olgiilen ¢ikislar ve tanilanan sistemin gikislari
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Sekil B.1b: Diisey sistem gilicum agis1 degiskeni
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Olgiilen ¢ikislar ve tanilanan sistemin gikislari
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Sekil B.1¢: Diisey sistem yunuslama agis1 degiskeni

Olgiilen ¢ikislar ve tanilanan sistemin gikislar:
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Sekil B.1d: Diisey sistem yunuslama agis1 degisimi degiskeni
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EK B.2 : Tamlama sonucu elde edilen yatay sistem ile ger¢ek sistemin
karsilastirilmast.

Olgiilen ¢ikislar ve tanilanan sistemin gikislari
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Sekil B.2a: Yatay sistem yalpa agis1 degiskeni
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Sekil B.2b: Yatay sistem yalpa acis1 degisimi degiskeni
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Olgiilen ¢ikislar ve tanilanan sistemin gikislari
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Sekil B.2¢: Yatay sistem yana kayma agis1 degiskeni
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Sekil B.2d: Yatay sistem sapma acis1 degisimi degiskeni
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