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ONSOZ

Teknolojinin ilerleme ivmesi giinlimiizde inanilmaz boyutlara ulagmistir. Bu teknolojinin
yardimu ile tasarlanan ugaklar daha hizli ugma kabiliyetine, havada daha fazla fonksiyonel
Ozelliklere ve yiiksek performansa sahip hale gelmislerdir. Ugaklarin sahip olduklar1 bu
Ozellikler onlarin dinamiklerini daha karmagik hale getirmis, denklemlerindeki
belirsizliklerin artmasim1 saglamis ve bozuculara karsi onlar1 daha hassas kilmistir.
Parametrik uzay yaklasimi, yiiksek performansa sahip ugaklarin dayanikli kontrolu igin
kullanilabilecek yeni ucus kontrol ydntemlerinden bir tanesidir. Ozellikle son yillarda
parametrik uzay yaklasimmin dayanikli kontrol tasarimlarinda kullanilmasin
kolaylastiracak PARADISE gibi programlarin gelistirilmesi ve ucus denklemlerinin
belirsiz sistem parametreleri cinsinden elde edilmesi ile bu yontemin kullaniminin
giderek artacagi diisiincesindeyim.

Bu tez ¢alismasi siirecinde her tiirlii yardimi esirgemeyen danisman 6gretim iiyem Sayin
Yrd.Do¢.Dr. M. Turan SOYLEMEZ e tesekkiir ederim. Ayrica yiiksek lisans egitimine
basladigim ilk zamanda bana akademik ¢alismay1 sevdiren Prof.Dr. ibrahim EKSIN’e ve
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F16 UCAGININ BOYLAMSAL HAREKETININ DAYANIKLI KONTROLU

OZET

F16 savas ucaginin ugus denklemi, boylamsal hareket ve yanal-dogrusal hareket olmak
lizere temel 2 hareketin bilesiminden olusur. Bu temel hareketlerin birbirleri ile olan
iligkisi koparilarak boylamsal hareket ve yanal-dogrusal hareket ayri ayr1 incelenmektedir.
F16 savas ucagina ait ugus denklemi non-lineerdir. Kontrol6r tasarimi i¢in bu denklemin
lineer hale getirilmesine ve sistemin lineer zamanla degismeyen modelinin ¢ikarilmasina
ihtiya¢ duyulur.

Bu calismada, parametre uzay yaklasimi kullanilarak F16 savas ugaginin boylamsal
hareketini olusturan kisa periyot modunu ve filigoid modunu dayanikli I' kararh
kilacak geri besleme kazang¢ katsayilar1 hesaplanmistir. F16 ucagimin [5000, 20000] feet
yukseklik degeri, [400, 800] feet/saniye hiz degeri ve [1, 5] derece/saniye doniis hizi
degeri sinirlar ile belirlenen ugus zarfinda lineer olmayan ucus denklemleri siirekli
doniis hareketi i¢in 135 ayr1 ugus kosulunda lineer hale getirilmistir. Boylece F16
ucagimmin ucus zarfindaki degisik noktalar1 i¢in dogrusal harekete ait lineer zamanla
degismeyen modelleri elde edilmistir. 12000 feet yiikseklik, 600 feet/saniye ucak hizi
ve 1 derece/ saniye doniis hizt degerleri i¢in elde edilen lineer denklem nominal
denklem kabul edilmistir. Diger durumlarin nominal degerden sapmalari nominal
sistem matrisine giren yapisal belirsizlikler olarak kabul edilerek, A sistem matrisine
ait belirsizlik kutular1 hesaplanmistir. A matrisine ait 9 adet belirsizlik parametresi
bulunmustur. B giris matrisi nominal degeri ile hesaplamalara almmustir. Dayanikli
kontroldr tasarimi i¢cin PARADISE toolbox’t kullanilmistir. Oncelikle belirsizlik
parametrelerinin  minimum ve maksimum degerleri arasindaki degisime ragmen,
ucagin boylamsal hareketini dayanikli kararli kilan kazang¢ katsayilar1 bulunmus, daha
sonra kararlilik analizi ile bulunan bu kazang¢ katsayilarinin sistemi ¢alisma bolgesinde
dayanikli kararli yapip yapmadiklari kontrol edilmistir. Tasarim sonunda agik c¢evrim
sistem ¢ikiglart ile kapali cevrim sistem  ¢ikiglar1  karsilagtirllmis ve bulunan
kazang katsayilarinin sistem cevabini istenilen sekilde diizelttigi goriilmiistiir. Sistem
cevabindaki bu iyilesme belirsizlik parametrelerinin degisimine ragmen korunmustur.

Belirsizlik  parametrelerinin = degisiminin ve kazang¢ katsayilarinin sistem ¢ikislarina
etkisini gosterebilmek amaci ile basit bir toolbox programi hazirlanmistir. Bu programda
ayarlanabilir silindirler yardimi ile belirsizlik parametreleri minimum ve maksimum
noktalart arasindaki degerlerde hareket ettirilerek ucagin ugus zarfindaki herhangi bir
noktadaki durumu simule edilir. Degisik kazan¢ katsayilar1 kendilerine ayrilan kutulara
yazilarak bu katsayilarin kapali ¢evrim sistem ¢ikislarina yaptig etki takip edilebilir.
Boylece hem belirsizlik parametrelerinin hem de kazang katsayilarinin kapali ¢evrim
sistem ¢ikisina etkisi kolayca goriiliir.
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ROBUST CONTROL OF LONGITUDINAL MOTION OF F16 AIRCRAFT

SUMMARY

The flight equation of F16 aircraft consists of 2 basic motion which are called as
longitudinal motion and lateral-directional motion. The coupling between these 2 motion
breaks off and each motion examine seperately. The flight equation belongs to F16 aircraft
is non-linear. It is needed to linearize this non-linear flight equation and obtain Linear
Invariant Model of flight for controller design.

In this study the feedback gain matrix that provide robust I' stability of short
period mode and phugoid mode of F16 airplane longitudinal motion is obtained by
using parameter space approach. The flight envolpe used for design in this study limited
by the boundaries of (5000, 20000) feet altitude value , (400, 800) feet/second speed value
and (1, 5) degree/second turning rate. The non-linear flight equation of F16 airplane is
linearized at 135 different flight conditions at the steady state turning motion in the
speed-altitude fligth envolpe. The lineer equation of 12000 feet, 600 feet/second and 1
degree turning rate is taken as the nominal flight condition. The other flight
conditions are represented by uncertainties on the nominal flight equation. The
uncertainty boxes are obtained by analysing the variations of the coefficients of A
system matrix of logitudinal motion in different 135 flight conditions in the base of
nominal flight equation. There are 9 uncertainty boxes belong to A system matrix. B input
matrix is taken as the nominal value in the design. PARADISE toolbox is used to
obtain feedback gain coefficents and the calculated coeffcients are checked for all
uncertainty parameter stability planes which is called stability analysis. The responses
of the open-loop system and the closed-loop system are compared and it is seen that
the feedback gain matrix suggested improve the robustness of the system with respect
to uncertain parameter variations.

A simple toolbox program is written to point how the variation of uncertainty parameters
and control gain coefficients affect the closed loop system outputs. Any flight condition in
the design fligh envolpe is simulated by adjusting the sliders between its maximum
and minimum values. The control gain coefficients is written on the boxes in frame and
the program run. The outputs of closed loop system are displayed on the program so the
effect of the variation of unceratinty parameters and control coefficents on the system
outputs can be seen easily.
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1. GIRIS
1.1 Ucus Kontrol Kavramm

Gilinlimiizde yaygin olarak kullanilan yiiksek performansa sahip ucaklarda, ugus esnasinda
dinamik basingta, mach sayisinda ve aerodinamik acilarda meydana gelen degisimler,
ucaga ait dinamik denklem katsayilarinda degisimlere neden olur. Ugus dinamiginde
meydana gelen bu degisimler nedeni ile bir ugus kosulu i¢in kararli olan bir ugus modu,
baska bir ucus kosulu icin kararsiz hale gelebilir. Karaliligin saglanmasi, pilot tarafindan
verilen komutlarin hassas olarak izlenmesi ve cevap hizinin arttirilmasi gibi ugus icin
hayati 6nem tasiyan islemler otomatik ucus kontrol sistemleri araciligl ile ugagin
dinamik davranisinin istenilen sekilde degistirilmesiyle saglanir.

Ugak dinamigi dogrusal olmayan ve zamanla degisen bir yapidadir. Ugus kontroliinde
geleneksek yaklasim, belli ucus kosullarinda ugak dinamiginin dogrusallastirilmasi esasini
temel alir. Bu yontem ile ugus zarfinda degisik kosullara ait cok sayida dogrusal, zamanla
degismeyen model elde edilir (Sekil 1.1). Ugus kontrol sistemleri ¢esitli zaman ve frekans
tanim bdlgesi tasarim yontemlerinin, elde edilen bu dogrusal, zamanla degismeyen ucgus

modellerine uygulanmasi ile elde edilir.
Yiikseklik 4 1. o Limiti
2 2. Caligma tavani
3 3. Motor Limiti

1 4 4. Hava hiz1 limiti

» Hiz
Sekil 1.1 Ugus yiikseklik-hiz zarfi

Ucus denklemi, 3 tanesi ugagin agirlik merkezinin yer degistirmesinden kaynaklanan, 3
tanesi de agirlik merkezinin agisal hareketinden dolay1 ortaya ¢ikan toplam 6 serbestlik
derecesine sahiptir. Bu 6 bagimsiz hareket, ucagin 3 boyutlu ucus yoriingesi boyunca hiz
vektoriiniin uygun sekilde degistirilmesi ile saglanir. Bu amagla gerekli aerodinamik
kuvvet ve momentler kontrol yilizeyleri ile iiretilir. Ugaklarda temel olarak bulunan
kontrol yiizeyleri kanatgik (aileron), irtifa diimeni (elevator), yon diimeni (rudder) olarak

adlandirilir (Sekil 2.1). Ugus kontrol sistemlerindeki kontroloriin basit olarak gorevi,



hareket degiskenlerinin istenilen degeri ile Olgiilen degerlerini karsilastirarak, ucagin
istenilen sekilde hareket etmesini saglamak amaci ile kontrol yiizeylerine ait eyleyiciler
(actuator) icin gerekli isaretleri iiretmektir. Ucgus kontroliinde kullanilan en yaygin
yontem, geri besleme kazanglarini kullanarak elde edilen sinyallerin  eyleyicilere
uygulanmasidir. Ancak bu yaklasimda biitlin ugus zarfi i¢in kullanilabilecek, dogrusal ve
zamanla degismeyen bir ucus denklemi olmadig1 i¢in, kontrol kurali hiz, irtifa ve kanat
yiikii gibi biytikliiklerin fonksiyonu olarak kazanci belirlenen ¢ok sayida dogrusal
kontroloriin interpolasyonu ile elde edilir. Bu yapida kontroldr tasarimi siirli sayida
dogrusal, zamanla degismeyen model kullanilarak off-line olarak yapilir. Elde edilen
kazanclar ucus bilgisayaria yiiklenir. Bu kazang bilgileri ve kazancin gecerli oldugu
degiskenler tablolar halinde bilgisayarin belleginde tutulur. Hesaplamalara temel olarak
alman sartlar disindaki durumlara ait kazanglar interpolasyon ve extrapolasyon
yapilarak bulunur. Bu durum c¢ok biiyiik bellek ve hizli bilgisayar ihtiyacini dogurur.
Ustelik bu yontem anlik ugus denklemi ile temel alman denklem arasindaki hata arttikca
dogruluk derecesini kaybeder. Cok genis bir ucus zarfinda ucan ve manevra kabiliyeti cok
yiiksek modern ugaklarin dinamigindeki hizli degisimler kazang atamay1 (gain scheduling)
kullanigsiz kilmaktadir [13]. Bu tezin amaci, ugus olaymi ve denklemlerini incelemek ve
parametre uzay yaklasimini kullanarak F16 savas ucaginin boylamsal hareketinin

yapisal belirsizliklere karsi dayanikli kilacak bir kontrolor tasarlamaktir.

Sekil 1.2 Ucaga ait temel kontrol ylizeyleri



2. UCUS DENKLEMLERININ ELDE EDILMESI
2.1 Ucus Mekanigi

Atmosferik ugus mekanigi, temelinde performans, aerodinamik ve aeroelastiklik adi
verilen {i¢ ana disiplini iceren bir ugak miihendisligi dalidir. Bu disiplinler ilk ortaya
ciktiklarinda ayr1 ayri incelenmekteydiler. Modern ucaklarin yapisal olarak esnek oluslar
ve yiik degisimlerinin ucaklarda meydana getirdigi yapisal deformasyonlar, zamanla bu ii¢

disiplinin bir arada ve birlikte ele alinmasinin gerekli oldugunu gosterdi . [8,14]

Performans analizi; menzil, havada kalig siiresi, tirmanma hizi, kalkis ve inis mesafeleri
gibi ucagin performansi ile ilgili dlgiitlerin belirlenmesi ve ugus rotasit optimizasyonu
konularini kapsar. Bir ugak seyir esnasinda; kaldirma (lift ), siiriikleme (drag), itki (trust)
ve yercekimi kuvveti (weight) olmak ilizere dort temel kuvvettin etkisi altindadir.(Sekil
2.1) Performans olgiitleri, ucagin bu kuvvetlerin etkidigi noktasal bir kiitle oldugu

varsayimindan hareketle, kuramsal olarak belirlenir.

1 Lift=1 % weight Level
flight
path

Sekil 2.1 Ucaga etki eden kuvvetler

1. Tasima Kuvveti : Kanat profili hava i¢inde hareket ederken kaldirma kuvveti yaratir.
Bu kaldirma kuvveti basit olarak Bernoulli denklemleri ile ifade edilir. Bu denklemleri
basit olarak anlatmak gerekirse, genis bolgeden dar bolgeye giren havanin hizi artar ve
basinci diiser. Kanatta bunu uyguladigimizda iist kissmdan ve alt kisimdan gegen hava
ayn1 zamanda arkada birlesir. Ustten gecen havanin hizi daha fazla basinci daha az olur.
Alttan gegen havanin basinci fazla oldugundan Sekil 2.2°de goriildiigli gibi kanat havada
kalir.



V2>-¥1 P2 <Pl

P1>=P2

Sekil 2.2 Kanatta kaldirma kuvveti olusumu
Kanadin alt ve iist yiizeyleri arasindaki bu basing farki tagima kuvvetini dogurur.

ii. Ugak Agirligr : Bir ugak ugus yoriingesi boyunca yer ¢ekimi nedeni ile asagiya dogru
cekilir.

iii. Itki kuvveti (thrust) : Bir ucak, motorun yarattig1 itme kuvveti nedeni ile hava

icerisinde ileri dogru hareket eder.

iv. Siirtiklenme kuvveti (drag) : Siiriiklenme kuvveti , ucagin fiziksel yapisindan dolay1

meydana gelen ugagin ileri hareketine karsi bir direngtir.

Aerodinamik, ugagin hareketinin i¢ ve dis bozuculardan ne kadar ve nasil etkilendigini
arastirir. Ugagin ¢esitli yontemlerle matematiksel modelinin ¢ikarilmasi iglemi, modelin
analizi, ugus kararliligi ve kontroliine iliskin tiim hesaplamalar bu disiplinin konulari
arasindadir. Hava aracinin tiim dinamigi toplam 12 denklemden olusmaktadir. Bu 12
denklem , 6 degisik hareketi ( 3 eksende dogrusal ve 3 eksende donel hareket olmak

lizere) tanimlamaktadir.[9]

Acroelastiklik, ataletsel, elastik ve aerodinamik kuvvetler arasindaki -etkilesimleri
inceleyen bir disiplindir. Kontrol sistemleri agisindan, tiim ugus sartlarinda, ucagin elastik
olmayan kat1 ve biikiilmez bir cisim (rigid body) oldugu varsayimi kullanilir. Bu neden ile
bu konudan ayrintili olarak bahsedilmeyecektir. Ancak aeroelastiklik, biiyiik gévdelere ve
uzun kanatlara sahip ucaklarin dinamik model analizi ve buna bagli kontrol sistemi

tasariminda gz onilinde bulundurulmasi gereken bir olgudur.

Havada ugus yapan bir ugak iizerinde, geometrik sekli, hava akisina gore yonelimi ve
uctugu atmosferik kosullardaki havanin yogunluguna bagl olarak bir takim aerodinamik
etkiler olusur. Bu etkilerin anlasilabilmesi i¢in aerodinamik analizlerde en ¢ok kullanilan

kavramlar asagida agiklanmistir.



2.2 Baz1 Aerodinamik Kavramlar

1. Akigkan : Akici olma 6zelligine sahip herhangi bir maddeyi tanimlamak icin kullanilir.
Swvilar ve gazlar akigkandir. Akiskanlar, yiizeylerine teget olan bir kuvvet etki ettiginde
akma, ylizeylerine dik bir kuvvet etki ettiginde kuvveti iletme egilimindedirler. Akis
Ozelligi kazandiran ve akiskan yiizeyine teget olarak etkileyen kuvvete kesme kuvveti

(shear force) denir. Durgun bir akiskana etki eden kesme kuvveti sifirdir.

ii. Basing : Akigskanin yiizeyine dik yonde etki eden kuvvete basing kuvveti denir. Bu
kuvvet ile birim ylizeyde yaratilan gerilmeye basing denir. Toplam kuvvetin toplam yiizey
alania boliinmesi ile elde edilir.

P== (2.1)

i11. Sicaklik : Sicaklik, bir ortamdaki molekiillerin ortalama kinetik enerjisinin ve dolayisi
ile molekiil hareketinin bir 6l¢iisiidiir. Havacilik miithendisliginde ¢ok kullanilan yogunluk
ve vizkozite parametrelerini yakindan etkiler. Sicaklik, iki madde arsindaki 1s1 transferinin
yoniiniin belirlenmesini saglar; 1s1 enerjisi, yliksek sicakliktan diisiik sicakliga dogru akar.

Sicaklik, basing ve yogunluk arasindaki iligki,
P=pRT (2.2)

denklemi ile verilir. Bu denklemde T sicakligi, p ortamdaki havanin yogunlugunu, R ise
gaz sabitini simgeler. Hava i¢in R, 287 J/kg. K dir. Hava basinci irtifa arttikga azalir.

Bunun nedeni, irtifa ile beraber atmosferin incelmesi ve hava yogunlugunun azalmasidir.
iv. Yogunluk : Bir cismin yogunlugu, kiitlesinin hacmine orani olarak tanimlanir.
Asagidaki esitlikden de goriilebilecegi gibi bir gazin yogunlugu, ortam basinci ile

dogru, sicaklig ile ters orantilidir.

_n
P=7 (2.3)
Irtifa (%) ile yogunluk arasindaki iliski;
p = Py (1-0.0002561)**%, p, =1.225%% (2.4)



olarak verilebilir. Burada p, atmosferin deniz seviyesindeki ortalama yogunlugudur.
20° C sicaklik ve 1 atmosfer basingta havanin yogunlugu 1.225 kg/ m **tiir.

v. Vizkozite : Vizkozite, akiskanin igsel siirtinmesi ile ilgili bir kavramdir. Tim
akiskanlar vizkozite, yani yapigkanlik 6zelligine sahiptir. Bu kavram basit olarak su
sekilde aciklanabilir. Bir sivi ortaminda, aralarindaki uzaklik 4 olan, biri sabit digeri
hareketli iki ylizey alinsin. Hareketli olan yiizeyin sabit bir u hiz1 ile diger yiizeye paralel
olarak hareket ettirildigini diisiinelim. 1Iki yiizey arasindaki sivinin davranisi
incelendiginde, hareketin ayn1 yonde dogrusal oldugu ve sabit ylizeyden hareketli yiizeye
dogru artan bir hiz vektédrii profili cizdigi goriiliir. Ust yiizeyde sabit hizli bir hareket
yaratabilmek i¢in ylizeye teget olarak uygulanan kuvvet, sividaki siirtinme kuvvetlerinin
toplamindan biiylik olmalidir. Birim yiizeye teget olarak etkiyen kuvvetin yarattigi bu
kesme geriliminin yapilan deneylerde, u ile dogru, 4 ile ters orantili oldugu goriilmiistiir.
Bu durum Sekil 2.3 ifade edilir.

du
r=HT (2.5)
dh :

Literatiirde Newton’un siirtiinme kanunu olarak bilinen yukaridaki esitlikde, x4 mutlak

vizkozite katsayisidir. Bir akigkan ortami ne kadar koyu ( veya vizkoz) ise , bu ortamda bir

cisim hareket ettirmek o kadar fazla kuvvet ve kesme gerilimi gerektirir.

U Ty >
»

Hareket edebilen viizey

akiskan ortami akiskanin hiz profili

h .......

Sekil 2.3 Akiskan hiz profili

Gazlar i¢in mutlak vizkozite sadece sicakliga baghdir. Sicaklik arttikga ortamin

yapiskanligi artar. Sicaklikla vizkozite arasindaki iligki asagidaki sekilde verilir.
%
T
A (;j (2.6)
Hy

Mutlak vizkozitenin maddenin yogunluguna olan oram1 kinematik vizkozite olarak

tanimlanir ve v semboli ile gosterilir.



="t 2.7)
0

Aerodinamik katsayilarin hesaplanmasinda ortam vizkozitesi hakkinda bilgi veren

Reynolds sayis1 ise asagidaki sekilde tanimlanmustir.

_pyi_vi
u v

Re (2.8)

Burada V serbest hava akis hizi ve / kanat korda hatt1 (chord line) uzunlugudur. Korda
hatti; kanat kesitinin bastaki en u¢ noktasi ile kuyrugundaki en u¢ noktasini birlestire hatta
verilen isimdir. Sekil 2.4’de kirmiz1 renkte bir ¢izgi ile gdsterilmistir. Reynold sayisi, hiz
ve irtifa ile birlikte ucagin kararlilik ve kontrol tiirevlerinin elde edilmesinde kullanilan

bir parametredir.

£

! Dﬂ“‘ﬂl,q,rash a

Sekil 2.4 Korda hatt1 (Chord line)

vi. Ses Hiz1 ve Mach sayisi: Sesin yayilma hizi ortam yogunluguna ve sicakliga gore

degisim gosterir. Gazlarda ses hizi
a=+y.RT (2.9)

esitligi ile hesaplanir. Bu esitlikde y hava i¢in 6z 1s1 oranini (havanin sabit hacimdeki 6z
1s1s1 ile sabit basingtaki 6z 1s1s1 oranini), R gaz sabitini ve T sicaklifi gosterir. y 'nin

sayisal degeri 1.40°dir. Hizin (V) ses hizina (a) oran1 “Mach” sayis1 olarak tanimlanir.

M=" (2.10)
a

Ucak havada seyri esnasinda etrafinda basing dalgalar1 olusturur. Bu dalgalarin yayilim

hiz1 ses hizina esittir.

vii. Dinamik basing: p_ serbest akis yogunlugu ve V serbest akis hizi olmak iizere, bu



akiskan tizerinde yaratilan dinamik basing;
qa==p.V.; (2.11)

olarak tanimlanir.
2.3 Ucak Hareket Eksenleri ve Acilar

Ugaklar dinamik hareketlerinin belirlenmesi icin kati cisim (rigid body) olarak kabul
edilirler. Yani ugak {izerindeki her noktanin birbirine gére konumlarinin uzayda her zaman
sabit oldugu varsayilir. Ugagin hareket denklemlerinin ifadesi i¢in uygun bir eksen takimi
tanimlanmalidir. Hareket denklemlerinin alacagi form, tanimlandigi eksen takimina
baglidir. Eksen takimui orijine gore siniflandirilir. Orijinleri u¢agin agirlik merkezinde olan
eksen takimlari; govde eksen takimi, kararlilik eksen takimi ve riizgar eksen takimi;
orijini diinyanin merkezi olan eksen takimi; diinya eksen takimi olarak adlandirilir [9].
Atmosferik uguslarda genellikle govde eksen takimlar1 ve diinya eksen takimi yeterlidir.
Ugagin ucus esnasinda li¢ eksen etrafinda yaptigi hareketlere yatis (roll) (Sekil 2.5),
yunuslama (pitch) (Sekil 2.6) ve sapma (yaw) (Sekil 2.7) ad1 verilir.

'yl'atlﬁ hareketi o

Sekil 2.5 Ucagin yatis hareketi

. P
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Sekil 2.6 Ucagin yunuslama hareketi



Ucagin hareket ettigi eksenler de; uzunlamasina eksen (longitudinal axis), yanlamasina
eksen (lateral axis) ve diisey, normal eksen (vertical axis) olmak iizere isimlendirilir.

(Sekil 2.8)

sapma hareketi

Sekil 2.7 Ucagin sapma hareketi

Longitudinal
axis

Lateral
axis

Center of
gravity

Vertical =

axis

Sekil 2.8 Ugagin eksen takimi ve eksendeki hareketler

Ugak {izerinde olusan aerodinamik kuvvet ve momentler, ugagin serbest hava akimina
olan relatif hareketinden ve bu hava akimina olan yonelmesinden dolayr meydana gelir.
Diizgiin dagilimli (iiniform) bir serbest hava akiminda, serbest akim hiz vektorii
cevresinde dondiikten sonra bu kuvvet ve momentler degismez. Bu nedenle aerodinamik
kuvvet ve momentleri belirleyebilmek igin relatif riizgar vektoriine gore sadece 2 tane
yonelim acgisina ihtiya¢ duyulur. Bu agilar hiicum agis1 (angle of attack, a ) (Sekil 2.4) ve
yana kayma agcis1 (sideslip angle, £) olarak adlandirilir. Bu agilar ve koordinat eksenleri

asagida agiklanmistir.



1. Govde eksen takimi: Sag el kuralina uygun, ucagin agirlik merkezini orijin kabul eden
ortogonal bir x ,y ,z eksen takimidir. Bu eksen takimi ugaga gore hareketsizdir. X ekseni
ucagin burnu dogrultusunda, y ekseni sag kanat dogrultusunda ve z ekseni diiz ucusta
asagiya olacak sekilde segilir.

1. Kararlilik eksen takimi (x; ,y,zs ): Kararlilik (stabilite) eksen takiminin ugaga baglh
eksen takimindan tek farki ugaga bagl eksen takiminin y ekseni etrafinda o kadar

dondiiriilmiis olmasidir, yani y ekseni ile y ekseni ¢akisiktir. X ekseni ile govde ekseni

arasindaki ag¢1 hiicum agisidir. Govde eksen takimindan kararlilik eksen takimina dontisiim

(2.12) de verildigi gibidir.

Xg cosa 0 sina ||x
ys |=10 1 0 v (2.12)
Zg —sina 0 cosa ||z

iii. Riizgar eksen takimi: Bu eksen takimi (x,,, yy, z, ) ile gosterilir. Xy, ekseni hiz vektori
ile ayn1 dogrultudadir. Riizgar eksen takiminin x,, ekseni ile kararlilik eksen takiminin xq
ekseni arasinda 3 sapma agis1 vardir. Kararlilik eksen takimindan riizgar eksen takimina

dontisiim (2.13) seklindedir.

Xy cosff sinf 0] xg
Yy |=|—sinf cosf O]y (2.13)
Zy 0 0 1]z

1v. Diinyaya bagh eksen takimi: Yine sag el kuralina uygun fakat orijini deniz seviyesinde
secilen ortogonal bir X ,ye,Ze eksen takimidir. Bu eksen takiminda x. kuzeyi, y. doguyu
ve 7z, diinyanin merkezini gdsterir. Bu eksen takiminda ucagin deniz seviyesinden
yiiksekligi h, -z, ‘ye esittir.

Esitlik (2.12) ve (2.13) deki doniisiimler sirasi ile S, ve Sp ile gosterilirse, ugak govde
takiminda tanimli herhangi bir vgsyde vektorii dogrudan riizgar eksen takimina asagidaki

sekilde dontistiirtilebilir.

Vriizgar:Sa Sﬂ Vgovde = A) Vgivde (2 1 4)

ve buradan S doniisiim matrisi
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cosacos B sinf sinacosf
S =|-cosasin f cosf —sinasinf (2.15)

—sina 0 cosa

olarak elde edilir.
2.4 Ucaga Etkiyen Kuvvet ve Momentler

Ugus esnasinda ugak {izerine etkiyen toplam kuvveti, aerodinamik, itki ve yergekimi
kuvvetleri olusturur. Ucak lizerine etkiyen aerodinamik kuvvetler boyutsuz aerodinamik
katsayilar ile ifade edilir. Bu kuvvet ve momentler referans [9]’da daha ayrintili olarak

bulunabilir. Asagida kisaca aciklanmistir.

Drag (stiriiklenme) : D = Q.S.C b

Kaldirma : L =¢.5.C,

Yanal Kuvvet (sideforce): Y =§.S.CY

Yatis Momenti (rolling moment) : L= a.Sb.C ;
Yunuslama Momenti (pitching moment): M =5.SE.C v
Sapma Momenti (yawing moment) : N = a.Sb.C v

Bu esitliklerde; 5 serbest hava akig dinamik basincini, S kanat referans alanini, b kanat

acikligini (span), ve ¢ kanat ortalama geometrik korda hattin1 (chord line) (Sekil 2.4)

ifade eder.
Boyutsuz kuvvet katsayilari riizgar (wind) eksen takimi i¢in tanimlanmistir. Ayrica goévde
eksen takimi kuvvet katsayilart olan C,,C,,C, de literatiirde yaygin olarak

kullamlmaktadir. Yukarida verilen C,,C, ...,C, boyutsuz katsayilar, birincil olarak

aerodinamik agilar olan o ve B ya bagl olup diger degiskenlere daha az baghdirlar.
Katsayilar ayrica ucagin kontrol yiizeyi hareketlerine de baglidir, bdylece bu kontrol
yuzeyleri kullanilarak ugagin hareketi kontrol edilebilir. Aerodinamik katsayilara ait

esitlikler bagl olduklar1 parametrelere gore asagida verilmistir. [9]

C, =C,(C,)+VC,(el)+VC,(B)+VC,(M)+.... (2.16)
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C, =C,(a,T.)+VC,(el)+VC,(M)+VC, s (a,T.) +... (2.17)

C, =C,(f)+C,(rdr)+.... (2.18)
C, = C,(B)+VC,(ail) + VC,(rdr) + 21’1 [c,P+C,R]+... (2.19)
T
c 1 X,C,
C,=C,(CC,.T)+VC,(e)+VC, s (a,T)+VC,, (M) + G C,0+C a|+———+
T mao c
(2.20)
Cy =Cy(B)+VC,(rdr)+VC, (ail) +%[CNPR +CyR]+..... (2.21)

T

Bu esitliklerde; Cp drag katsayisi, C; kaldirma katsayisi, T¢ itki katsayist = _I;i olarak
49 p

tanimlanir. Sp, pervaneli ugaklar i¢in, pervane kanatciklarmin taradigi diskin alamdir.
Kisaca bu katsayr motor itkisinin normalize edilmis halidir. Cy yanal kuvvet katsayisi, C;
yatis momenti, Cj; yunuslama momenti, Cy sapma momentini ifade eder. Ugak iizerine

etkiyen yer¢ekimi kuvvetinin gévde eksen takimindaki bilesenleri

X 000 = —mgSin(0) (2.22)
Y 540 = mgCos(0)Sin(9) (2.23)
Z ysse = mgCos(0)Cos(p) (2.24)

seklinde ifade edilir [9]. Burada m ugagin kiitlesi, g yer¢ekimi ivmesi, € yunuslama agisi,
¢ yuvarlanma (bank) acismi gosterir. Ugiincii kuvvet bileseni motor itki kuvveti T dir. Itki
kuvveti govde eksen takiminda Xz ekseni dogrultusundadir. Ucaga etkiyen aerodinamik
kuvvetlerin Xp, Y5 Zpz eksenindeki bilesenleri sirast ile Cy, Cy, Cz olarak gosterirsek, bu

durumda ucaga etkiyen toplam kuvvet bilesenleri,

Fx=Cx—mgsin(6) + T (2.25)
Fy=Cy+ mgcos(0) sin(¢) (2.26)
F;=Cz;+ mgcos(60) cos(¢) (2.27)

seklinde elde edilir [9]. Ucaga etkiyen momentler aerodinamik yiik dagilimu, itki kuvveti

ve ucagin agirlik merkezine etkimeyen yer ¢cekim kuvvetleri tarafindan olusturulur.
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Bunlarin en 6nemlisi aerodinamik momentlerdir. Aerodinamik momentler boyutsuz

aerodinamik katsayilar ile ifade edilir.
2.5 Euler Acilan

Govde eksen takiminda tanimlanan kuvvetler Euler agilarinin bilesenleridir. Euler agilari,
govde eksen takimi ile yer eksen takimi arasindaki doniisiimii saglar. Euler hizlari, agisal

hiz bilesenleri ile

¢ = p + g tan(@)sin(¢@) + r tan(d) cos(¢) (2.28)
0 = g cos(§) — rsin(¢) (2.29)
W = rcos(¢)sec(f) + g sin(g)sec(H) (2.30)

seklinde ifade edilir [9]. Burada p yalpa acisal hizini, ¢ yunuslama agisal hizini ve r

sapma agisal hizin1 gostermektedir.
2.6 Ucagin Hareket Denklemleri:
Ugagin dogrusal olmayan (nonlinear) hareket denklemleri Newton’un ikinci kanunu

kullanilarak  ¢ikartilir. Ucaga disaridan etkiyen kuvvetlerin toplami, dogrusal
momentumun zamanla degisim hizina; ugaga disaridan etkiyen momentlerin toplami
acisal momentumun zamanla degisim hizina esittir. Ucagin hareket denklemlerinin

basitce ¢ikartilabilmesi i¢in bazi kabuller yapilmistir. Bunlar kisaca soyle ifade edilebilir.

1. Dinamik analiz boyunca ugagin kiitlesinin sabit oldugu, zamanla degismedigi kabul

edilir.
ii. Ucagin kati bir cisim oldugu kabul edilir.
1ii. Diinyanin diiz oldugu ve donmedigi kabul edilir.

Bu kabuller altinda, u¢agin 3 tane agirlik merkezinin yer degistirmesinden kaynaklanan, 3
tane de agirlik merkezleri etrafindaki agisal hareketten meydana gelen toplam 6 hareketi

s0z konusudur [9]. Dogrusal ve agisal momentumun korunumu prensibinden

d
F=—(mV;) 2.31)
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M=) (2.32)
dt

esitlikleri yazilir [9]. Burada F uc¢aga disaridan etkiyen kuvvet, M ugaga disaridan
etkiyen momentler ve H agisal momentumdur. V7 li¢ boyutlu dogrusal hiz vektoriinii, m
ucagin kiitlesini ifade eder. Esitlik (2.31) ve (2.32) donmedigi kabul edilen diinya eksen
sistemi i¢in yazilmig esitliklerdir. Ancak Olctimler donen gdévde eksen takima gore
yapildigi i¢in bu esitliklerin donen eksen takiminlarina uygun sekilde doniistiiriilmesi
gereklidir. Sabit kabul edilen yer eksen takimi ile donen gévde eksen takimi arasindaki

kuvvet ve moment iliskileri asagidaki sekilde verilir [9].

d d
F—E(mVT)E —E(VT)B+a)x(mVT) (2.33)

d d
M == (H); =—(H), +oxH (2.34)

Yukaridaki esitliklerde @ govde eksen takiminda agisal hiz vektorii, x vektorel carpim
operatoriidiir. Her bir vektoriin gévde eksen takiminda Xp Yz Zp dogrultusundaki

bilesenleri; i, j, k bu eksen takimindaki birim vektorler olmak iizere su sekilde verilir:

Ve=iutjv+kw (2.35)
w=ip+jq+kr (2.36)
F=iF\AjF,+kF. (2.37)
M=iM+jM,+kM. (2.38)
—V)g =iut+ jv+kw (2.39)
dt

d o :

E(a)) =ip+jq+kr (2.40)

seklindedir [9]. Burada u, v, w dogrusal hiz bilesenlerini, p, g, r agisal hiz bilesenlerini,
F\, F,, F.kuvvet bilesenlerini, M,, M,, M. moment bilesenlerini gostermektedir. @ ile Vr
vektorlerinin vektorel carpimi
i jk
oxV,=\p qr |=i(lgw-—r)+ jru—pw)+k(pv—qu) (2.41)

u v w

seklindedir. Bu durumda kuvvet bilesenleri

14



F. = m(u+qw—rv) (2.42)

F, =m(v+ru—pw) (2.43)
F, = m(w+ pw— qu) (2.44)
seklindedir. Atalet moment matrisi /
]x - I«W - Ixz
I=\-1, 1, -1, (2.45)
- ]xz - Iyz Iz

seklinde gosterilir. Burada I, ,, I. siras1 ile govde X3, Yp, Zp eksenleri atalet momentleri,
I, Xp-Yp eksenleri atalet ¢arpimini, /.. Zz-Yz eksenleri atalet ¢arpimini ve [, Yz-Zp
eksenleri atalet ¢arpimini gostermektedir. Bir kati cisim i¢in agisal momentum, atalet

moment matrisi ile agisal hiz vektoriiniin ¢arpimina esittir. [9]

H=l.o (2.46)

Acisal momentum ifadesi esitlik 2.34’de yerine konulur ise, moment ifadeleri asagidaki

sekli alir.

M, =1 p-1 qg-1_r+( ~1)qr+1_ (" —¢*)-I_pg+I 5  (2.47)
M, =~ p+1,g-1_r+(I,—1)pr+1_(p*—r’)—1 qr+1_pg (248

M, =-I_p-I_q+I r+(I,~1)pg+1,(g*-p>)—1 mp+1_qr  (2.49)

Dogrusal ve agisal hiz denklemlerinden toplam 6 esitlik elde edilir. Bu esitliklere u¢agin
yere gore konumunu belirten 3 tane ve ucgagin agisal konumunu belirten 3 tane daha
esitlik eklendiginde, ugagin tiim ugus zarfi i¢in hareketini ifade eden 12 tane dogrusal
olmayan denklem elde edilir. Bu esitlikler géz Oniine alindiginda ucagin goévde eksen

takimu esitlikleri i¢cin durum vektort,

X'=uv weé 0w paqgr p op hl (2.50)
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seklinde elde edilir. Burada sirasi ile u, v, w harfleri dogrusal hiz vektoriiniin Xz, Yz ve

Zp ekseni dogrultusundaki bilesenlerini; ¢, 8, w Euler acilarini, p ,q,r harfleri agisal hiz

vektoriiniin bilesenlerini, p, ,p,,h harfleri yer eksen takimmda pozisyon vektoriiniin

kuzey, dogu ve irtifa bilesenlerini gdstermektedir.

Ucaklarin XZ diizlemine gore simetrik olmalarindan dolayi Iy, ve Iy, degerleri sifir alinir.

Denklemleri daha basit ifade edebilmek i¢in agsagidaki sabitler tanimlanir [9].

2 2
— IyIz _Iz _Ixz

r=11_-1. (2.51) 1 -
(U, —1,+1)I, I
= 2.53 J,=—=
2 F ( ) 3 F
I I.-1
J, == (2.55) g, =d=1)
r I
y
I
Jo =5 (2.57) J, _ L
I)’ Iy
I.(I,—-1)+1. I,
Jg = Fy (2.59) J, =0

(2.52)

(2.54)

(2.56)

(2.58)

(2.60)

esitlik (2.25), (2.26) ve (2.27)’deki kuvvet bilesenleri (2.42), (2.43) ve (2.44)’de yerine

konulup, u ¢ekilir ise

T
u =rw—qw+£€x —gcosf+—
m m

. S )
V=pw-—ru +q—Cy + gsingcosd
m

w:qu—pv+£Cz —gcos¢gcosd
m

elde edilir [9] . (2.47), (2.48), (2.49) esitliginde p, g ve 7 cekilir ise

p=Ur+J,p)q+J,L+J,N
q=J5pr—J6(p2 _rz)q+J2M

r=Jgp-Jr)g+J,L+J,N
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elde edilir [9]. Euler agilar1 kullanilarak

¢=p+qtanﬁsin¢+rtanﬁcos¢ (2.67)
0 =qcosg—rsing (2.68)
W =rcosgsecH + gsingsectd (2.69)

ifadeleri elde edilir [9]. Ugagin yere gore konumu Euler agilari ile belirlenir. Bu acgilar
herhangi bir anda yer eksen takimindan gévde eksen takimina doniisiimii saglar. Bu islem
icin belirli bir sira dahilinde eksenlerin dondiiriilmesi gerekir. Bu amagcla yer eksen
takimindan baglanarak once z ekseni etrafinda y kadar dondiiriiliir. Daha sonra elde
edilen yeni eksen takimi Y ekseni etrafinda & acist kadar dondiiriiliir. En son elde edilen
eksen takimi X ekseni etrafinda ¢ acis1 kadar dondiiriiliir. Boylece yer eksen takimindan
bir vektoriin govde eksen takiminda bir vektore doniisiimii saglayan matris operatorii elde

edilmis olur. Ters doniisiim gerceklestirilirse govde eksen takimindan bir vektoriin, yer

eksen takimina doniisiimii;

X, cosycosf cosysinfsing —siny cosg cosysinfcosg+sinysing || X,

Y, |=|sinycosf sinysinfsing+cosycosg sinysinfcosg—cosysing ||Y,

Z, —sin@ cosfdcos ¢ coscos ¢ Z,
(2.70)

seklinde olur. Bu doniisiim matrisi kullanilarak gévde eksen takimi u ,v,w dogrusal

hizlarina kars1 diisen yer eksen takimindaki degisim;
PN =ucosf@cosy +v(—cos@siny +sin@sinf cosy) + w(sin@gsin iy + cos@sinf cosy)

2.71)

PE =ucos@siny +v(cosgcosy +singsin@siny) + w(—sin@gcosy + cos@sinfsiny)

(2.72)

h =usin@ —vsingcos@d —wcos@sinf (2.73)
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seklinde elde edilir. Aerodinamik kuvvet ve moment bilesenleri aerodinamik acgilar ve
ucagin  hizina bagh oldugundan u,v,wdurum degiskenlerinin Ve, f durum

degiskenleri ile degistirilmeleri daha uygundur. Bu amagla,

_ (uu+vv+ww)

v, 7 (2.74)

o

= ((’;‘l%::’;‘)) (2.76)

u=V,cosacospf (2.77)

v="V,sinf (2.78)

w=V,sinacos f (2.79)

esitliklerinden faydalanilabilir [9]. Boylece yeni durum vektorii

X'=V, a B 6w p g py ope k] (2.80)

seklini alir. Elde edilen bu 6 serbestlik dereceli 12 dogrusal olmayan diferansiyel denklem
ile tim ugus zarf1 i¢in ug¢agin hareketi belirlenir. Elde edilen bu ugak modelinin temel
olarak kontrol girisleri kontrol yiizeyi sapmalaridir. Ugaklarda temel olarak 3 ¢esit kontrol
ylizeyi bulunmaktadir . Bunlar irtifa diimeni (elevator), kanatcik (aileron) ve yon diimeni
(rudder) olarak adlandirilir. Motor ile iiretilen itki kuvveti (thrust) dordiincii kontrol

biiylikliigii olarak diigtiniiliir. Bu durumda giris vektorii
u' =[5, 8, 5 6] (2.81)
seklinde kontrol yiizeyleri sapmalar1 ve itki komutundan olugsmaktadir. Bu noktada bazi

problemler ortaya ¢cikmaktadir, ciinkii aerodinamik kuvvet katsayilari ¢ ve A terimlerini

icermektedir. Ancak ¢ ve S kuvvet denklemleri ¢6ziilmeden elde edilemezler. Govde

eksen takimi kullanilarak elde edilen durum degiskeni formulasyonu bu problemi

c¢ozememektedir. Bu problem eksen takimi degistirilerek ¢oziiliir. Riizgar eksen takimi

kullanilarak elde edilen durum uzay modeli lineer olarak ¢ ve 8 ye bagldur. [9]
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2.7 Riizgar Eksen Takiminda Non-Lineer Ucus Denklemi:

Riizgar eksen takimi, ugak i¢in dogal bir eksen takimidir. Kat1 gévde (rigid body) kuvvet
denklemleri aerodinamik katsayilarin dlgiildiigii eksen ile ayn1 eksende ifade edildiginde,
denklemlerde C,; ve C, , terimleri de bulunsa non-lineer durum denklemleri kolayca
elde edilebilir. Ayrica ileride ugagin non-lineer ucus denklemlerinin denge noktasi
etrafinda, kii¢iik sapma esitlikleri ile lineer hale getirilmesinde yine riizgar eksen takimi
kullanilacaktir. Govde eksen takimindaki esitlikleri, teker teker riizgar eksen takimina
cevirmek ¢ok zahmet verici bir istir. Daha kolay baska bir yontem, vektor matris esitlikleri

govde-riizgar eksenleri doniisiimiiniin, S donlisim matrisi kullanarak yapilmasidir. [9]
2.7.1 Riizgar Eksen Takimi Kuvvet Esitlikleri

W alt indisi riizgar eksen takimini gostermek iizere, su esitlikler yazilabilir [9] :

lFB =V, +w, XV, —B,g, (2.82a)
m
1 d . ,
—SFy = SE(S v,)+(Swy)x(Sv,)—SB,g, (2.82b)
m
iFw = (SST{;W +SSTVW)+coW XV, —SBBgS (2.82¢)
m
1 _ .
—F,=v,+Quv, +o,xv, -S5B,g, (2.82d)

m
Burada, Q, = SS” dir. Boylece;
Qp =5,5,(5,5,+5,8)" ve Qp=8,(5,5,)S;+8,S; oldugu goriilir.
Bu esitlik acilirsa, asagidaki sekilde yazilabilir.

0 - B —dacos B
Q,=|p 0 asin B (2.83)

acosff —asinf 0

v, vektoriinlin y ve z bilesenleri yoktur, x bileseni ise ger¢ek hava akis hiz1 V' dir. Bu

w

nedenle (v, +€Q,v ) terimi asagidaki bi¢ime doniisiir:
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Vr
v, +Q.v, =| BV, (2.84)
aV, cos fB

Bu vektor riizgar eksen durum denklemleri i¢in tiim durum tiirevlerini ihtiva eder. Eger

w, nin P,, O,, R, bilesenlerine sahip oldugu diisiiniiliirse esitlik (2.82) deki esitlikler

asagidaki gibi yazilabilir:
mV, = F, cosacos f — D+ mg, (2.85a)
mpV, =—F, cosasin f+Y —mV,R,, +mg, (2.85b)
maV, cos f=—F,sina—L+mV,Q, +mg, (2.85¢)
Bu denklemlerdeki yer ¢ekimi vektor bilesenleri asagidaki sekilde elde edilir. [9]
g, = g,(~cosacos fsin @ +sin Bcos@cosd +sina cos Bcospcosd) (2.86a)
g, = g,(cosasin Bsin@ + cos Bsingcosd —sinasin fcosgpcosd)  (2.86b)
g, = g,(sinasin@ + cos cos g cos 9) (2.86¢)

Esitlik (2.85) de verilen denklemler riizgar eksen takimi kuvvet bilesenleridir. Goriildigi
gibi riizgar eksen takimindaki hizlar ve agilar arasindaki karsilikli ¢arpimlari ifade eden
terimler gévde eksen takimindaki terimlere gore daha basittir. Buna karsilik yer ¢ekimini
ihtiva eden terimler riizgar eksen takiminda, koordinat doniisiimiinden dolayr daha

karigiktir.
2.7.2 Riizgar Eksen Takimi Moment Esitlikleri

Govde eksen takiminda tanimli moment esitlikleri S doniisiim matrisi kullanilarak adim

adim asagidaki sekilde riizgar eksen takimina doniistiiriiliir. [9]
T, =Joy+w,xJo, (2.87)
ST, =SJ(S"w,+S" o, )(Sw,)x(SIS"w,) (2.88)
T, =(SJIS")SSTw,, +(SIST o, + @, x (SIST)w, (2.89)

TW = JWQRa)w + Jwa.)w + a)w x Jwa)w (290)
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Yukaridaki esitlikde

o 2 ' -2 1 ' ' .
J . cos ﬂ—i—Jy sin” E(Jy -J )sin2p _J)-CZ cos B
J, = %(J'y ~J.)sin2p J,sin® B+J cos’ B J_sinp (2.91)
—J_. cos 3 S,z sin 3 J.
dir. Burada

J. =J cos’a+J, sin>a—J_sin2a (2.92a)
J=J, (2.92b)
J.=J, sin>a+J_cos’a—J_sin2a (2.92¢)
J.. :%(Jx —J.)sin2a +J_ cos2a (2.924d)

olarak tanimlanmustir. [9]
2.8 Ucusa Ait Non-Lineer Denklem Takiminin Ayristirilmasi

Esitlik (2.85) de verilen riizgar eksen takimi kuvvet denklemlerinde ¢ ve [ agilan sifir
alinir ise, denklemler daha da basit hale gelir. Bir ucagin ugusda karsilastigi ugus kosullar
sOyle genellestirilebilir.Yana kaymasiz irtifa ugusu; ¢=0 ve F=0, kaymali irtifa ugusu
#=0 ve [ #0ve diizenli doniis ugusu ¢ =0 ve F=0.Bunlarin arasinda en énemli olanm
normal ucus sartlar1 olmasinda dolayi; ¢=0 ve SB=0 dir ve hareket denkleminin

ayristirilmasini saglar. Ayristirma, ucagin hareket denklemlerini birbirinden bagimsiz 2
hareket seklinde modellemektir. Bu hareket modelinden ilki boylamsal (longitudinal
motion) hareket olarak bilinir ve ugagin x-z diizlemindeki yunuslama ve ilerleme
hareketlerini kapsar. Ikinci hareket modeli ise yanal (lateral-directional) hareket olarak
adlandirilir ve ugagin yatis, yana kayma ve sapma hareketlerini kapsar. Ayristirilmis ugus
modellerini kullanmak analitik ¢aligmalarda biiyiik kolaylik saglar. Ayrica ugagin, ugus

kosullarda sahip oldugu modlarin incelenmesi agisindan da dnemlidir. Oncelikle ¢=0

kosulunu ele alalim. Bu durumda esitlik (2.86) denklemleri,
g, = g, cos Bsin(f —a) (2.93a)

g, = g, sin Bsin(d — a) (2.93b)
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g = g, cos(f —a) (2.93¢)

seklini alir. [9] S = 0 siirlandirilmast uygulanirsa, yunuslama meyil agis1 ve hiicum

acis1 kuzey-dogu diizlemi iizerinde ayni diisey diizlem i¢inde kalir. Aralarindaki fark ugus

yolu agis1 (flight path angle) olarak isimlendirilir ve y ile gosterilir.

Y yopo=0-0t (2.94)

Bu kosullar altinda (2.85) deki denklemler

mvV, = F, cosa — D +mg, siny (2.95a)
mpV, =Y —mV,R, (2.95b)
maV, =-F,sina—L+mV,Q, +mg,cosy (2.95¢)

seklinde diizenlenir [9]. Boylamsal denklemleri olusturan (2.95a) ve (2.95¢)
denklemlerinin, yanal harekete ait (f£,¢9,w,P,R) degiskenlerden bagimsiz oldugu

goriiliir. Kinematik denklemlere bakilirsa, yatis acisim ¢ sifir alindiginda, 0= 0

olur.Bdylece, #=0,0,, = O oldugundan, (2.95¢) denklemi;

maV, = F, sina+ L —mg, cosy (2.96)

halini alir. Govde eksen takimi moment denklemleri gbz Oniline alindiginda, eger
P =R =0 ise yunuslama moment denklemi, yatis moment denklemi ve sapma moment
denklemlerine bagli degildir. Bu sonug, boylamsal hareketi i¢in son denklemi ortaya

cikarir [9].
J,0=M (2.97)

2.9. Lineer Modeller

Kontrol sistemleri tasarimi ic¢in gerekli lineer denklemler, genelde lineer olmayan
denklemlerin bilgisayar ortaminda sayisal yontemler kullanilarak dogrusallastirilmasi ile
bulunur. Basit sekilde; lineer olmayan ucgus hareket denklemleri, siirekli durum ucgus
kosullarinin kuvvet ve momentleri denge sartlarindan saptirilarak lineerlestirilir. Bu yeni
denklemlerde lineer olmayan aerodinamik katsayilarin yerini kararhilik tiirevleri alir.
Tezin dordiincii boliimiinde yapilan tasarimda lineerlestirme islemi i¢in F16Sim

programi kullanilmistir.
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2.9.1 Tekil Noktalar ve Siirekli Durum Ucusu:

Bu béliimde amag lineer denklem takimlarini cebirsel yollar ile elde etmektir. Genel bir

yaklagim ile, durum denklemlerinin asagidaki gibi oldugunu kabul edelim.
f(X,X,U)=0 (2.98)

burada f, n tane lineer olmayan fonksiyondan (f’den) olusmus bir vektordiir. Lineer
olmayan sistemler teorisinde lineer olmayan durum denklemlerinin tekil noktalalar

(denge noktalar1) asagidaki sart1 saglayan X=X, ¢o6ziim vektori ile verilir.
f(X,X,U)=0, ve X=0;U=0 veya sabit (2.99)

Sisteme ait tlim tiirev terimlerinin sifir oldugu durum “’hareketsizlik (at rest) durumu’’
olarak adlandirilir. Bu durumdaki sistemin tekil noktalar etrafindaki davranisi, sistem
degiskenlerinin bazilar1 hafifce bozularak incelenebilir. Eger bu yontem ugak modeli i¢in
uygulanirsa, ugus denklemlerinde meydana gelecek ufak bir bozulmaya ucak, durum
yoriingesinden ani bir sapma yaparak cevap verir. Siirekli durum ugusu, tiim hareket
degiskenlerinin sabit veya sifir oldugu ugus sart1 olarak tanimlanabilir. Yani dogrusal ve
acisal hiz bilesenleri sabit veya sifir ve tiim ivme bilesenleri sifirdir. Diinyanin doniis
hizinin  sabit oldugu kabul edilirse, kontrol sistemleri dizayni i¢in ihtiya¢ duyulan

stirekli durum sartlar1 agagidaki denklemlere indirgenmis olur. [9]
Siirekli Durum Ucusu: 2,0, R, U,V ,W (veya VT, B.¢)=0,ve U = sabit
Siirekli Kanat-irtifa Ucusu: ¢,4,0,y=0 (. P,O,R =0)

Stirekli Dontis Ugusu: (5,9 =0 = doniis hiz1

Stirekli tirmanis : ¢, ¢, w=0, 0 = tirmanis hizi

Siirekli yatis: 8,17 =0 @ = yatis (yuvarlanma) hizi

2.9.2 Lineerlestirme

Lineer olamayan ugus denklemleri asagidaki gibi yazilabilir;
[(X,X,U)=0

f(X,X,U)=0 (2.100)
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£,(X,X,U)=0

ve bu denklemler, 9 adet riizgar ecksen takimi kuvvet esitliklerinden, kinematik
esitliklerden ve moment esitliklerinden, sifir olmayan tiim terimler denklemin sag tarafina

gecirilerek elde edilir. Azaltilmis durum vektorii;
X" =V, pag 0 v P, O, R,] (2.101)
olarak yazilir. [9]

X, , U, siirekli durum sartlarinda, ufak bozulumlar (sapmalar) yapilarak, bir dizi lineer
sabit katsayilardan olusan durum denklemleri elde edilecektir. (2.100) de verilen non-
lineer durum denklemleri denge noktasi civarinda (X, , U,) Taylor serisine agilirsa ve
sadece ilk terimler alinirsa; durumlarda, durumlarin tiirevlerinde ve kontrol vektorlerinde

olusan bozulmalarin agsagidaki sartlar1 sagladigi gortiliir.[9]
V. f8X+V_f6X+V, f,6U =0
(2.102)
V. o8 X+V_f,6X +V, f,6U =0
Bu esitliklerde V (nabla), birinci derece kismi tiirevleri gosteren satir vektoriidiir. Ornegin;

F I, F
X, X, X

V.f =[ } olarak yazilabilir. Esitlik (2.102) deki her terim skaler

carpimdir. Clinkii  V , f,6X, durum vektoriindeki tiim elemanlarda es zamanda olusan

sapmalardan dolay1 f; de olusan toplam kismi tiirevleri verir. Esitlik (2.102) asagidaki

verilen sekilde lineer durum degiskenleri formunda yazilabilir.
Ex = Ax+ Bu (2.103)

Kiiciik harf gosterimi, x ve u nun durum vektorii ve kontrol vektdriiniin denge
noktalarindan sapmalar olduklarint vurgulamak icindir. Katsayr matrisleri asagida
gosterildigi gibidir. Bu katsayr matrislerinin hepsi X=X, ve U=U, denge noktalarinda

hesaplanirlar.
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Vi V. Vuh
E=-: A=| B=|:

~ : (2.104)
Vit V. /s AL

Bu matrislere jakobiyen matrisleri denir. E, 4 ve B Jakobiyen matrisleri, riizgar eksen
takiminda tanimli denklemlere {igerli gruplar halinde karsilik geldigi i¢in her defasinda 3
denklem alinarak hesaplanir. Bu denklemlerden kuvvet denklemleri f;, /5, f; ‘e . kinematik
denklemler f, f5, fs ‘a ve moment denklemleri f7 ,fs , fo ‘a karsilik gelir. Asagida
verilecek ek sart hem lineerlestirme isleminde yapilacak islemleri kolaylastirir hemde
dogrusal-yatay hareket denklemlerinin ayrismasini saglar. Bu nedenle siirekli durum

denge kosullar;
£,9,P,0,R =0 ve tiim tiirevler sifir (2.105)
olarak verilebilir.

2.9.3 Lineerlestirilmis Kuvvet Denklemleri

Esitlik (2.85) deki denklemlerde X’in kismi tiirevleri ve (2.105) deki siirekli durum sartlari

kullanilirsa,

V.4
vxfz

fo3 X=X ;U=U,
—F,sinaV a+cosaV F, -V _D—mg,cosy(V .0-V «a
=|—F,cosaV_B+V. Y-mV,V_R, +mg,(sin¥V_f+cos&V ) (2.106)

X w

—F,cosaV .a—-sinaV F, =V ,L+mV,V_Q, +mg,(sin N a—sinV _0)

bulunur [9]. Bu sonug¢ yukaridaki denklemde siirekli durum kaldirma ve siiriikleme

(drag) kuvvetleri yerlerine konulup denge noktalarindaki kismi tiirevler alinirsa ;

V.1 cosa,V F, +LV a-V D-mg,cosy,V 0
v.f, =|V.Y-DV_B-mV,V R, +mg,cosOV ¢ (2.107)

X w

Vifilyovvw, |—sina,V .F, =V L-DV a+mV,V 0, —mg,sinyV 60)

elde edilir. Bu matris lineer ugus denklemi A4 matrisinin ilk 3 satirmi olusturur [9]. B

matrisinin ilk 3 satir1 ise;
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V., 1 cosaV,F, -V, D
Volfs =|V,Y (2.108)
Vuols Xy U=, —sinaV,F, -V,L

olarak elde edilir [9]. Bu esitlikte ilgili tiirevler ve denge noktasi agilari yerlerine

konulursa;
vai Xﬁ.th Cosae X{Y.e 0 0
Vol =m| 0 0 sa Vs, (2.109)
Vol X=X, U=U, - Xsysina, Z;, 0 0

bulunur [9]. Bu denklem B matrisinin ilk 3 satirin1 olusturur.
2.9.4 Lineerlestirilmis Kinematik Denklemleri

Bu denklemlerde aerodinamik kuvvet ve momentler yoktur. E matrisi asagidaki gibi

yazilabilir [9].

V./,1] f0001 00000
~|V.£i1=]00001 0000 (2.110)
V.f.| 000001000

A matrisinin ikinci grup denklemleri agagidaki gibi bulunur [9].

vV _f, 000O0O0O cosy,/cos@, 0 siny,/cosb,
vV _fs =000000 O 10 (2.111)
V _f XX, U, 00000O0O0 sina,/cosd, 0 cosy,/cosé,

Kontrol vektorlerinin kinematik degiskenlerine goére kismi tiirevi sifirdir. Bu nedenle B

matrisinin ikinci ti¢li gurubu sifirdir [9].
2.9.5 Lineerlestirilmis Moment Denklemleri

Bu boéliimde lineer durum denklem takiminin son 3 satir1 elde edilecektir. Lineerlestirme
icin baslangi¢ noktasi olarak riizgar eksen takimi moment esitlikleri alinir. Moment kismi
tiirevleri refarans 9’da verilmis olup, burada sadece terimler kullanilmistir. Bu katsayilar
boyutlu moment tiirevlerinin tanimlaridir. Boyutlu tiirevlerde sirasi ile yatis momenti L,
yunuslama momenti M ve sapma momenti N ile gosterilmistir ve alt indisler hangi
degiskene gore tiirev alindigin1 gosterir. Motor itki vektdrii, govde eksen takiminin x

eksenine paralel kabul edilmistir. Govde eksen takimina etki ettigi kuvvet bileseni Fr ile
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moment bileseni M7y ile ifade edilir. Riizgar eksen takimindaki moment denkleminde itki

etkisi asagidaki gibi ifade edilir.

Lv=Lui+M,sinp (2.112a)

M, =M, +M,cosp (2.112b)

w

M
Burada itkinin sadece hiz ile degistigi kabul edilmistir ve oM,

kismi tiirevi, M,
T

(aerodinamik) ve M, olmak iizere 2’ye ayrilmistir. £ matrisini hesaplamak i¢in, durum
tiirevlerini kapsayan tiim moment esitlikleri ele alinmalidir. Bunlar -, ve —Q,0,
terimleridir. Son terim agilirsa,

PO, —aR, cosf

Q,o, =| P, +cR, sin B (2.113)
aP, cos f—aQ, sin

oldugu goriiliir. Bu durumda lineer durum denklemindeki E matrisinin son 3 satiri

V., 1] JTo 00 000100
~|\V.fil=l0 0 =M,0 00 010 (2.114)
V.ol 1000 000001

olarak bulunur. Gerekli diizenlemeler yapildiktan sonra lineer durum denklemindeki A4

matrisinin son 3 satiri

fo7
foS
fo‘)

0 MLg+0oNz+vM . 0
=\M,+M,. 0 M
0 UN ; + 0L, 0

0 ’uLP+GNP 0 IULr+0-Nr
0 M, 0
0 UN,+ol, 0 uN, +oL,

a

oS O O
oS o O
)

(2.115)

ve B matrisinin son 3 satiri

Vit 0 0 pLs, +ONg,  pLs +0N,
Vofi |=| Mg Mg O 0 (2.1106)
Vi, /1o 0 0 UNg +oLy,  puN, +oLg

27



J.J. J.J. '
olarak bulunur [9]. Bu denklemlerde x = Zl" ~, 0= ZF =, V= ‘ij seklinde tanimlanan

katsayilardir.

Genelde u sabiti bire ¢ok yakindir ve o sabiti ¢ok ufaktir. v sabiti ise boyutsuzdur ve

%’e yaklagik olarak esittir [9]. Lineerlestirme islemi genellikle sayisal bilgisayarlar

yardimu ile yapilir ancak ugus modlari ile ilgili daha fazla bilgi edinebilmek i¢in cebirsel

olarak yapildig1 da goriiliir.

2.10 iliskileri Koparilmis Lineer Durum Denklemleri

Esitlik (2.103) de genel ve kapali sekilde verilen lineer durum denklemlerinin katsay1
matrisleri elde edildi. Bu katsayilara bakilirsa, yanal hareketin M ,, y,,0, gibi siirekli

durum boylamsal biiylikliikklere bagli olmasima ragmen, boylamsal ve yanal ugus
esitliklerinin birbirleriyle baglantisiz oldugu goriiliir. Bu nedenle tiim sistem matrisi bir
arada kullanilmak yerine, boylamsal ve yanal harekete ait denklemler ayr1 ayr1 kullanilir.
Itki momenti boylamsal harekete dahil edilir. Boylamsal durum vektdrii ve kontrol

vektori,

x' =l @64 u' =[5, 5] (2.117)

olarak yazilir. [9] Boylamsal katsay1 matrisleri;

1 0 00 Xy, cosa, X,
0 -Z; 0 0 - Xy, sina, Z
E= ! B= T e e (2.118a)
0 O 1 0 0 0
0 - Md 0 1 Mth Ma‘e
X, +X, cosa, X, —g,C087, 0
e Z,-X, sine, Z, —g,siny, Vi+Z, 2.118b)
0 0 0 1
M, +M M, 0 M,
olarak bulunur [9]. Yanal-dogrusal hareket durum vektorii ve kontrol vektorii
X =[p g p, ] u =[5, 5,] (2.119)
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olarak yazilir [9]. Yanal katsay1 matrisleri

E=

olarak bulunur [9]. Bu denklemde kullanilan katsayilar asagida verilmistir.

VT
0
0
0
Y,
0

Ly

Ny

Ly,=uL,+0N, ,

N},z,uNﬂ—i-aL

ﬁ B

Ly =pLy +0Ng,

00
10
01
00

0
0
0
1

L,=uL,+0N, ,

N,=uN,+oL, ,

p

cosy,/cosd,
p

I

P

29

g:<
%:<

~N O
2
~ O
-

L, =L,

=
3
=

Yr - VT
siny,/cos@,
L,

N

r

+oN,

N, =uN, +0ol,

L‘é'rzluL(Sr—'_GN(Sr’ N;SazﬂNda+o-L5aN(;r=/LlN5r+o-Lé)‘

(2.120)

(2.121)



3. HAREKET MODLARI VE UCUS KONTROL YUZEYLERI
3.1 Hareket Modlari

Bir ucagin hareketleri temel olarak bes temel periyodik hareketin bilesimi olarak

incelenir.

i. Kisa periyod modu: Ugagin boylamsal hareketini olusturan modlardan birincisidir.
Pilotun irtifa diimeni kumandasi sonucu ger¢eklesen burun asagi-yukari harekettir.
Boylamsal, genellikle en hizli séniimlenen ve olusmasi istenilen bir moddur. & ve ¢ yu
dogrudan V' ve @ yi dolayl olarak etkiler. Karmasik diizlemde iki kompleks eslenik
kutup ile ayiredilebilir. (Sekil 3.1)

ii.Fligoid Modu: Ugagin boylamsal hareketini olusturan modlardan ikincisidir. Pilotun
irtifa  diimeni kumandast sonucu gerceklesen burun asagi-yukari harekettir. Yavas
soniimlenen ve olusmasi istenmeyen bir moddur. V' ,A ve&’y1 dogrudan o ve g yu
dolayl olarak etkiler. Karmasik diizlemde iki kompleks eslenik kutup ile ayiredilebilir. Bu

kutuplar kisa-periyod moduna nazaran orjine ¢ok daha yakindir. (Sekil 3.1)

iii.Yalpalama modu: Ucagin yanal-dogrusal hareketini olusturan modlardan birincisidir.
Pilotun kanat¢ik kumandasi sonucu gerceklesen saga ve sola yalpalama harekettir.Y anal

(lateral) kokenli hizli soniimlenen ve olusmasi istenilen bir moddur. p ve ¢’yi etkiler.

Karmagik diizlemde reel bir kutup ile ifade edilir. (Sekil 3.1)

iv.Diiz-yatis (Dutch roll) modu: Ucagin yanal-dogrusal hareketini olusturan modlardan
ikincisidir. Pilotun kanat¢ik ve/veya yon diimeni kumandasi sonucu gerceklesen ,yanal
(lateral) kokenli, yalpalama moduna gore daha yavas soniimlenen ve olugmasi istenmeyen
bir moddur. Ugagin lateral eksende besik gibi sallanmasina sebep olur. Karmasik
diizlemde iki kompleks eslenik kutup ile ifade edilir. Bu kutuplar orjine fiigoid modu

kutuplarindan daha uzak, kisa periyod kutuplarindan daha yakindir. (Sekil 3.1)

v.Spiral Modu: Ucgagin yanal-dogrusal hareketini olusturan modlardan ii¢ilinciisiidiir.
Pilotun kanatgik ve/veya yon diimeni kumandasi sonucu gerceklesen; yanal (lateral)

kokenli, en yavas soniimlenen moddur. Karmasik diizlemde genellikle orjine ¢ok yakin
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bir kutup ile gosterilir. Kararsiz olmasi dahi sistem lizerinde olumsuz bir etki yapmaz,

cok yavag soniimlenmesi sebebi ile kompanzasyonu sorun yaratmaz. (Sekil 3.1)
A sanal eksen

>< kisa period modu

><dutch-roll modu

>< fligpid modu

< \fatis modu spiral modu =reel eksen

X

X X

v

Sekil 3.1 Hareket modlarinin karmasik diizlemdeki yerleri
3.2 Ucaklarda Bulunan Cesitli Ucus Kontrol Yiizeyleri

Ucaklarda goriilebilecek ana ugus kontrol yiizeyleri kanatgiklar (aileronlar), spoilerler,
kuyruk takimu, irtifa diimeni (elevator), hareketli yatay stabilizer (stabilizator), elevonlar

(elevator + aileron), yon diimeni (rudder) olarak sayilabilir. Bunlar kisaca aciklanirsa;

i.Kanat¢iklar: Ugagin boyuna ekseni etrafindaki yatig hareketini kontrol eder. Kanatlarin
firar kenarmna yerlestirilmislerdir. Kanatgiklar pilot mahallindeki lovyeye o sekilde
irtibatlandirilmistir ki I6vyenin saga sola yatig hareketi ile asag1 yukar1 hareket ederler.
Asag1 yukar1 hareketi yaparken, kanatciklardan biri yukar1 hareket ederken digeri asagi
iner. Ornegin 16vye saga yatirildiginda , sag kanatcik yukart sol kanatgik asag: hareket
eder. Yukart kalkan kanatcik sag kanat iizerindeki tasima kuvvetini azaltir, buna karsin
stirtinme kuvvetini arttirir. Boylece sag kanat asag1 dogru hareket eder. Lovyenin hareketi
ile asag1 inen sol kanatcik, sol kanat lizerindeki tasima kuvvetini arttirir. Bunun sonucu sol
kanat yukari ¢ikar. Sag kanatin asag1 inmesi ve sol kanatin yukar1 ¢ikmasi sonucu, ugak

boyuna ekseni etrafinda yatis hareketini yapar. (Sekil 3.4)

ii.Spoiler: Kanat iizerine yerlestirilmis olan spoilerler kanat¢ik gibi gérev yaparak ugagin
boyuna ekseni etrafindaki yunuslama hareketini kontrol eder. Calisma prensibi farklidir.
Lovye saga yatirildiginda sadece sag kanat iizerindeki spoiler hareket ederek yukari
kalkar, sol spoiler hareket etmez. Yukart kalkan spoiler, kanat iizerindeki hava akigin

keserek tasima kuvvetinin azalmasi ile birlikte siirtlinme kuvvetinin artmasina sebep olur.
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Boylece sag kanat asagi dogru hareket ederek, ugagin saga yatis hareketi yapmasi
saglanmis olur. Baz1 tip ucaklarda, spoiler ayn1 zamanda siirat freni olarak kullanilir. Bu
durumda her iki taraftaki spoiler ayni1 anda yukar1 kalkarak, hava akisin1 azaltir ve

stirtinmeyi arttirir. (Sekil 3.4)

1ii. Kuyruk Takimi: Ucagin arka kismina kuyruk takimi denir. Kuyruk takimi yatay ve
dikey stabilizatorlerle ve bunlara irtibatlanmis olan uc¢us kumanda yiizeylerinden
meydana gelir. Dikey stabilizatoér ucusta ucagin saga, sola yapacagi sapma hareketlerini
(kagisin1) azaltir. Dikey stabilizatoriin firar kenarmma istikamet diimeni
irtibatlandirilmistir. Yatay stabilizator ucusta ucagin asagi yukar: yunuslama hareketini
azaltir. Yatay stabilizatoriin firar kenarina irtifa diimeni irtibatlandirilmistir. Bazi tip
ucaklarda irtifa diimeni yerine tamamen hareketli yatay stabilizator bulunur. (Sekil

3.2)

iv. Irtifa diimeni: Ugagin enine ekseni etrafindaki yunuslama hareketini kontrol eder.
Lovye geri ¢ekildiginde irtifa diimeni yukar1 kalkar. Bu durumda yatay stabilizatoriin
tizerindeki kaldirma kuvveti azalir ve kuyruk asagi dogru hareket eder. Kuyrugun asagi
dogru hareketi ile burun yukari dogru kalkar ve ucak tirmanisa gecer. Yatay sabit
stabilizator tizerindeki kaldirma kuvvetinin artmast kuyrugun yukari, burnun asagi
dogru hareket etmesine neden olur. Bu durumda ucak dalisa gecer. Boylece irtifa diimeni

ucagin enine ekseni etrafindaki yunuslama hareketini kontrol etmis olur.

v. Elevon: Delta kanatli ucaklarda kanatcik ve irtifa diimeni olmayip, bunlarin yerine her
ikisinin gorevini yapan elevonlar kullanilmigtir. Elevonlar, lovyeye o sekilde
irtibatlandirilmistir ki, 16vye ileri hareket ettiginde elevonlar yukar1 asagi hareket ederek
irtifa diimeni gorevi yapar, 16vye saga sola hareket ettirildiginde biri asag1 biri yukari

hareket ederek kanatgik gorevini yapar. (Sekil 3.2)

=
— [ [ I=]
R

elevon' lar

Sekil 3.2 Elevonlar
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rudde

stabilizator

Sekil 3.3 Yon diimeni ve yatay stabilizator

vi.YOon diimeni: Yon diimeni ugagin dikey eksen etrafindaki sapma hareketini saglar.
Diisey kuyruk stabilizatoriinlin  firar kenarina yerlestirilmistir. Pilot mahallinde bulunan
pedallardan kumanda alirlar. Sag pedala basildiginda yon diimeni saga dogru hareket

eder ve kuyrugun sola dogru itilmesini saglar, bdylece ucagin burnunun saga sapmasini

saglar.

slatlar

Sekil 3.4 Diger kontrol yiizeyleri
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4. DAYANIKLI KONTROLOR TASARIMI
4.1 Dayamikh Kontrolor Kavram

Kontrol miithendisliginde, herhangi bir sistem i¢in tasarlanan kontroloriin, o sistemi kararl
yapmast ve sistem cevaplarini istedigimiz performans kriterlerini karsilayacak sekilde
diizeltmesi beklenir. Tasarim asamasinda sistemin modellenmesinden meydana gelecek
hatalar, geri besleme esnasinda olusacak 6l¢me hatalar1 ve sistem dis1 ortamlardan gelecek
bozucular, tasarlanan bu kontroloriin istenilen performans kriterlerini saglamamasina,
hatta sistemi karasiz yapmasina neden olabilir. Bu nedenle uygulama esnasinda karsimiza
iki ¢esit dayaniklilik kavrami ortaya ¢ikar. Bu kavramlar kisaca, dayanikli kararlilik ve
dayanikli performans olarak adlandirilabilir. Dayanikli kararlilikta amag, her tiirlii sistem
belirsizligi, bozucu ve Ol¢iim hatasina karsi, sistemin daima karali kalmasi; dayanikli
performansta ise amag, her tiirlii sistem belirsizligi, bozucu ve 6l¢iim hatasina karsi, sistem

cevabinin istedigimiz kriterler i¢inde olmasidir.
4.2 Belirsizliklerin Gosterimi

Kontrol sistemleri tasariminda kullanilan sistem modelleri gergek sistemlere ne kadar
yakin olurlarsa olsunlar, sadece o sistemin yaklagiklikla modellenmis halleridir. Bu
nedenle geri beslemedeki temel amag, modellemeden meydana gelen bu hatay: azaltmaktir.
Dayaniklilik, aslinda  yapisal (structural) ve yapisal olmayan (unstructural) bu
belirsizliklere karsi sistemin tolerans Olciisiidiir. Yapisal olmayan belirsizlikler
(unstructured uncertainty) sistemin model analizinde gosterilmemis ek dinamiklerden
olusur [3]. Klasik kontrolde kullanilan tek cevrim kazan¢ payr ve faz kazang payi
modellemede meydana gelen yapisal olmayan belirsizliklerin bir 6l¢iisii olmasina ragmen
yeterli degildir.Yapisal olmayan belirsizlikler, sistem modelinde toplam veya g¢arpim
halinde gosterilebilir. Gy(s) modellenmis nominal sistem ve G(s) ise gercek sistem olarak
diisiiniilsiin. V,, toplam olarak modellenmis belirsizligi, V;, ¢arpim olarak modellenmis
belirsizligi gostersin, sistem modeline yansiyacak belirsizlikler asagidaki gibi ifade

edilebilir. Toplam olarak modellenmis belirsizlik igin ;

G(s)=Go(s)* Va(s) (4.1)
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Sistem girisinde ¢arpim olarak modellenmis belirsizlik i¢in ;

G(s)=Go(s)[ I+ Vu(s)] (4.2)

Sistem c¢ikisinda carpim olarak modellenmis belirsizlik i¢in ;

G(s)= [T+ Vin(s) [Go(s) (4.3)
yazilabilir.

Eger sistem modelinde, bir parametre veya parametre kiimesine karsilik gelen belirsizlik
sistemin geri kalanindan bagimsiz ise, bu tiir belirsizliklere yapisal belirsizlik (structured
uncertainty) denir [3]. Bu belirsizlikler de sistem modeline toplam yada ¢arpim olarak

girerler.
4.3 Dayamkh Kontrol i¢cin Kullamlan Yéntemler

Ugaklar i¢in dayanikli kontrolor tasariminda temel olarak asagida belirtilen yontemler

kullanilmaktadir.

i. Oz Deger-Oz Vektor Atama : Bu yontem daha ¢ok yapisal belirsizliklere sahip sistemler
icin tercih edilir. Amag, kapali ¢cevrim 6z vektorlerini miimkiin oldugunca birbirlerine dik
duruma getirerek birbirleriyle olan iligkilerini azaltmaktir. Geri beslemeli sistemde; 6z
degerler sistem belirsizliklerinden meydana gelebilecek etkilerden minimum etkilenecek
sekilde tasarim yapilir. Genel olarak 6z degerin belirsizlige hassasiyeti “condition number”
ile ifade edilir ve iteratif tasarimlarla bu sayr minimize edilmeye ¢alisilir. Ancak dayanikli
performans icin ihtiya¢ duyulan 6z vektor uzayr her zaman mevcut degildir yada arzu
edilen performans kriterlerini saglayacak sekilde yeterince biiyiik degildir. Bundan dolay1
genelde dayanikli tasarim i¢in ihtiya¢ duyulan 6z vektorlerin izdiisiim uzaylar1 kullanilir.

Bu durum tasarimlarin istenilen sonuglar1 vermesini zorlastirir. [21, 22, 23, 24]

ii. Lineer Kuadratik Yontemler: Bu yontem daha ¢ok sistem disindan etki eden bozuculara
kars1 dayanikli sistem tasarimi igin tercih edilir. Sistem dinamiklerinin lineer oldugu ve
bilindigi, ol¢iim giriiltilleri ve bozucu sinyallerin stokastik olduklar1 ve istatiksel
degerlerinin bilindigi kabul edilir. ikinci dereceden bir maliyet fonksiyonun minimize

edilmesi ile dayaniklilik saglanir. [9, 13]

iii. Optimal Dayanikli Kontrol Yaklasimi: Sistemin kapali g¢evriminin dis etkilere
(bozuculara) karst dayanikli  yapilmasi konusunda yogunlasmistir.  Sistemdeki
belirsizlikler, nominal transfer fonksiyonuna eklenen yada ¢arpilan bir transfer fonksiyonu

kiimesi ile belirlenir. Kullanilan norma gore; H., H, veya L; tipi optimal kontrol adini alir.
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Optimal kontrol yontemleri ile yapilan tasarimlar; olasi tiim sistemleri kararh yaptig1 gibi
gerceklesmesi miimkiin olmayan sistemleri de kararli yapmaya c¢alisir, o nedenle
tutucudurlar. Bunun dogal bir sonucu olarak tasarlanan kontrolorler genelde yiiksek
dereceli olurlar. Bu yontem ayni zamanda kirilgan kontroldr tasarimina yol agabilir. [16,

18, 19, 30,31]

iv. Lineer Matris Esitsizlikleri: Son yillarda dayanikli kontrol problemlerinin lineer matris
polinomlarmin esitsizlikleri halinde yazilmasi ile islevlik kazanmistir. Bu elde edilen
esitsizlikleri ¢dzen kuvvetli algoritmalarin ortaya c¢ikarilmasi yontemin popiilerligini
arttirmistir. MATLAB de bulunan LMI toolbox bu algoritmalara 6rnek olarak verilebilir.
Tasarimda amag, arzu edilen performans kriterlerinin  lineer matris polinomlariin
esitsizlikleri halinde yazilarak ifade edilmesidir. [16] Optimal dayanikli kontrol
baglamindaki problemler LMI kullanilarak ¢oziilebildiginden (iii)’ de bahsedilen tim

olas1 olumsuzluklar bu yontem iginde gecerlidir.

v. Parametre Uzay Yaklasimi: Bu yontem daha ¢ok yapisal belirsizliklere karsi dayanikli
sistem tasarimi i¢in kullanilir. Sistem parametrelerindeki belirsizlik, dogrudan sistem
modeline yansitilir [12]. Bdylece sistemdeki belirsizlikler tam olarak belirlenir. Sistemin
hangi parametresinin sistemi nasil etkiledigi gibi konularda sistem hakkinda daha genis
bilgiye sahip olmamizi saglar. Tutuculuktan uzak tasarim sonuglar1 verir. Diisiik dereceli
kontrolor tasarlanmasina olanak saglar. Ancak hesaplamalar uzun zaman alabilir.
Belirsizliklerin dogru olarak belirlenmesi gereklidir. Eger sistemde 6ngoriilen belirsizlikler
disinda baska belirsizliklerde mevcut ise sistem dayanikliligi hakkinda yaniltict olabilir.
Son yillara kadar tasarim igin ihtiya¢ duyulan toolbox mevcut olmadigi i¢in pek popiiler
olmayan bu yaklasim PARADISE toolbox’nin yazilmasi ile yavas yavas popiilerligini
arttirmaktadir [17]. Bu tezde tasarim yontemi olarak parametre uzay yaklasimi
kullanilmigtir. F16 savas u¢aginin boylamsal hareketini ifade eden kapali ¢gevrim transfer
fonksiyonu, yiikseklik-hiz zarfinda degisen sistem matrisi katsayilarina karsi dayanikli hale

getirilmigtir.
4.4 Parametre Uzayr Yaklasimi

Parametre uzay1 yaklasiminda, belirsizlikler nominal bir sisteme toplam olarak giren
belirsizlik vektorii ile ifade edilir. Eger bu belirsizlik vektorii bir minimum ve maksimum
deger arasinda degisiyor ise, bu vektor kiimesine parametre kutusu adi verilir ve agagidaki

sekilde gosterilir. [12]
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O={qgela g/ 1i=123,..1} (4.4)
[=2 i¢in parametre kutusu;

q2

qQ2

Q2

=+

oy

qr Qi
Sekil 4.1 Parametre kutusu

Parametre durum uzayir yontemi Frazer ve Duncan tarafindan ifade edilen smir gecis
teoremi temel alinarak olusturulmustur [29]. Bu yontemde Hurwitz kararliligi i¢in kritik
kararlilik sart1 su sekilde aciklanabilir: P(s,q) herhangi bir karakteristik polinomu ifade
etmek ve ¢ = ¢y calisma sartlarinda kararli olmak tizere; polinomun gergek katsayilarinin
q’da siirekli oldugu kabul edilsin. Bundan dolay1 P(s,q) ‘nun kokleri de ¢ ‘da siireklidir. Bu
kokler, imajiner ekseni ge¢meden, eksenin sol tarafindan sag tarafina gecemezler. Oz

degerlerin imajiner ekseni gegmeleri 2 sekilde gergeklesir.
1.s =0 durumu ( ger¢cek kok smir1 durumu )

ii.s =+ jw durumu (w > 0; sanal kok sinir1 durumu )

Parametre uzay yaklasiminda; yukarida verilen sinirlar 6z degerlerin tiim parametre
degisimlerine karsin gecmemeleri gereken simurlar olarak kabul edilir. Karakteristik
denklem aracilig1 ile bu siirlar parametre uzayina yansitilir. Istenilen frekans ve sdniim
degerlerini elde etmek igin, tiim parametre degisimlerine kars1 6z degerlerin bulunmalari
gereken bolgeler belirlenerek, o bolgelerin sinirlart dayanikli performans i¢in kararlilik
sinirlar1 kabul edilir ve I' kararlilik olarak adlandirilir. Uygulamada kolaylik sagladigi i¢in
I kararlilign saglayan parametre uzayr grafik olarak gosterilir. Bu nedenle genelde
tasarimlar parametre uzay yaklasimda 2-3 boyutla sinirlandirilir. iki boyutlu parametre
diizlemi i¢in; ql ve q2 belirsizlik parametreleri olmak iizere yontem su sekilde
gosterilebilir. I' kararlilik sinir1 Hurwitz kararliligi i¢in (4.5)’de oldugu gibi kabul edilsin,
bu durumda karakteristik denklem gercek ve sanal boliimlerine (4.6a) ve (4.6b) deki gibi

ayrilir.
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I = {jufw € (—=010)} (4.5)

Re p(jw,q1,42) = a0(q1,2)+ a2 (41,92) W'+ ... + an (q1,g2) W' =0 (4.6a)

Im p(jw.qrq:) = w(a1(qrg)+ as (qng) W'+ ... + ani (qr.g2) W) =0 (4.6b)
w =wy sabit frekans degeri i¢in (4.6) esitlikleri c¢oziilerek q; ve qp bulunur. Bulunan
sonuglar, karakteristik denklemin I" sinirinda bulunan noktalarni tanimlar. Hurwitz
kararlilig1 i¢in bu noktalar polinomun koklerinin s = +jw deki koklerine karsilik gelir. w
frekansinin taranarak denklemin tiim istenilen w degerleri igin ¢0Oziilmesi, belirsiz
parametre uzayinda kararlilik smirlarini olusturan kritik noktalarin  bulunmasint ve
kararlilik diizlemlerinin olugsmasini saglar. I" kararlilik bolgeleri parametre diizlemini sonlu

sayida bolgeye ayirir. Bu bolgelerin tek tek kontrol edilmesi ile sistemi I' kararli kilan

parametre kiimesi bulunmus olur. (Sekil 4.2)

"y q

A

pow.q91.92)

A

#CIQ

Sekil 4.2 Kararlilik diizlemi

4.5 F16 Savas Ucaginin Boylamsal Denklemlerinin Elde Edilmesi

Dayanikli kontrolor tasarimi i¢in kullanilan F16 savas ugaginin boylamsal hareketine
ait  denklemler F16Sim programi kullanilarak elde edilmistir. F16Sim programi
hakkindaki genel bilgiler Ek A’da verilmistir. Bu program kullanilarak F16 ugagina
ait lineer olmayan ugus denklemleri Tablo 4.1°de verilen 135 ucus kosulunda siirekli
doniis hareketi i¢in lineer duruma getirilmistir. F16Sim programinin Tablo 4.1°de
verilen ucus kosullar1 icin elde ettigi lineer zamanla de8ismeyen ( LTI ) durum uzayi

matrisleri Ek C ’de verilmistir.
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Tablo 4.1 Lineerlestirme i¢in kullanilan ugus sartlari

Ugus kosulu no’su

Yikseklik-feet

Hiz-Feet/sn

Doniis Hiz1 feet/saniye

1-5 5000 400 1,2,3,4,5
6-10 5000 600 1,2,3,4,5
11-15 5000 800 1,2,3,4,5
16-20 6000 400 1,2,3,4,5
17-25 6000 600 1,2,3,4,5
26-30 6000 800 1,2,3,4,5
31-35 8000 400 1,2,3,4,5
36-40 8000 600 1,2,3,4,5
41-45 8000 800 1,2,3.4,5
46-50 10000 400 1,2,3.4,5
51-55 10000 600 1,2,3.4,5
56-60 10000 800 1,2,3.4,5
61-65 12000 400 1,2,3.4,5
66-70 12000 600 1,2,3.4,5
71-75 12000 800 1,2,3.4,5
76-80 14000 400 1,2,3.4,5
81-85 14000 600 1,2,3.4,5
86-90 14000 800 1,2,3.4,5
91-95 16000 400 1,2,3.4,5
96-100 16000 600 1,2,3.4,5
101-105 16000 800 1,2,3.4,5
106-110 18000 400 1,2,3.4,5
111-115 18000 600 1,2,3.4,5
116-120 18000 800 1,2,3.4,5
121-125 20000 400 1,2,3.4,5
126-130 20000 600 1,2,3.4,5
131-135 20000 800 1,2,3.4,5
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Tasarim i¢in 12000 feet yiikseklik, 600 feet/saniye hiz ve 1 derece/saniye doniis hizindaki
ucagin denklemleri nominal denklemler olarak alinmistir. Bu ugus sartlardaki ucagin

durum uzayi denklemleri (4.7) ve (4.8) de verildigi gibi elde edilmistir.

0 0 0 0 1 97 [0 0
v | |=-3217 -0.01161 7263  —0.5494||v N 0.001569 0.1685 u,
al |0 —0.0001787 —0.8457 0.9339 ||a| |-1.04¢” —0.001785]|u,,
g 0 —-0.0001919 —2.472 —1.15 g| |0 —~0.1809
(4.7)
5732 0 0 0 o1 [o o
0 0 0 0
)= 1 0 v, u, @38
0 0 5732 0 al |0 0f|u,
0 0 0 57320|q| |0 0O

A matrisi  katsayilarinin  Tablo 4.1°de verilen ugus  sartlarinda  degisimi
incelendiginde Tablo 4.2 deki sonuglar elde edilmistir. Tablo 4.2’ nin en son iki slitunu A4
matrisinin her bir katsayis1 i¢in gecerli belirsizlik kutularinin minimum ve maksimum
noktalarin1 ifade etmektedir. Tablo 4.1°de verilen tiim ucus sartlari i¢in gegerli A sistem

matrisi (4.9) verildigi gibi ifade edilebilir.

0 0 0 1

| 73217 —0011614g 726344, ~0.5494 + ¢, 49)
0 ~0.0001787+¢, —0.8457+¢, 0.9339+¢,
0 ~0.0001919+¢, -2472+q, ~—1.15+¢,
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Tablo 4.2 A matrisi katsay1 degisimi

Katsay1r | Minimum Maksimum| Nominal | Nominalden sapma (-) | Nominalden sapma (+)
aj 0 0 0 0 0
a 0 0 0 0 0
a; 0 0 0 0 0
ajs 1 1 1 0 0
A -32.17 -32.17 -32.17 0 0
a -0.01987 -0.01057 -0.01161 -0.00826 0.00104
a3 -7.22 59.34 7.263 -14.483 52.077
Ay -2.064 0.6358 -0.5494 -1.5146 1.1852
a3 0 0 0 0 0
as -0.0004007| -0.00009665 | -0.0001787 -0.000222 0.00008205
as; -1.397 -0.4343 -0.8457 -0.5513 0.4114
a4 0.9143 0.9502 0.9339 0.0196 0.0163
Ay 0 0 0 0 0
A -0.0004249 | -0.00002509 |-0.0001919 | -0.000233 0.0001668
a3 -5.434 -0.7529 -2.472 -2.962 1.7191
Auq -1.886 -0.6584 -1.15 -0.736 0.6584

F16 ucagimin boylamsal hareketi, kisa periyot mod ve fiigoid mod olmak {izere iki ayr1
hareketin bilesiminden olusur. A matrisinin Tablo 4.1°de verilen ugus zarfinda 06z
degerlerinin dagilimi incelenirse bu iki ayr1 mod fark edilir (Sekil 4.3). Orijine ¢cok yakin
dagilim gosteren 6z degerler fiigoid moda ve orijinden farkli sekilde sol tarafta toplanan
0z degerler kisa periyot moduna aittir. Bu iki modun bu kadar agik sekilde birbirinden
ayr1 olmasi sebebi ile boylamsal hareket i¢in yapilan tasarimlarda bu iki mod, kisa
periyot yaklasimi ve fiigoid mod yaklasimi olmak {izere ayr1i ayr1 ele alinabilir [9].
Fiigoid modunu olusturan hareket esnasinda; hiz ve 0 degisirken hiicum agis1 ve q hemen
hemen sabittir. Kisa period yaklasiminda ise, hiicum acis1, q ve 6 degisirken hizin sabit
oldugu kabul edilir. A matrisinden kisa periyot moduna ait denklemin elde edilmesi i¢in

durum degiskenleri (4.10) durumuna gelecek sekilde tekrar diizenlenir. (4.10) durumuna
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getirilen A matrisi (4.11) seklinde pargalara ayrilir. Elde edilen yeni durum uzayi

modelinde A;; ve B, matrisleri boylamsal harekete ait kisa periyot modunu tanimlar [9].

x' = [a, q, v, 6’] (4.10)

x:{An Alz}H_{Bu Blz}{“zh} 4.11)
4, A4, B, By | Uy

(4.10) ve (4.11)’ de aciklanan islemler nominal ugus sart1 i¢in elde edilen durum uzay1 A

ve B matrisine uygulanirsa; (4.12) elde edilir.

a| [-08457+q5 0.9339+g, —0.0001787+¢, O a
q|_|~2475+qs ~1.15+q,  0.0001919+¢, O q|
V| |7263+q,  -05494+q, -0.01161+q, —32.17||v
o| |0 1 0 0 0
—0.000000104  —0.001785
0 —0.1809 {uh}
(4.12)
0.001569 ~0.1685 e
0 0

Sekil 4.3 F16 ucaginin boylamsal hareketinin 6z deger dagilimi
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F16Sim programi kullanilarak F16 ugagmin 12000 feet yiikseklik ve 600 feet/saniye
hiz degerlerinde non-lineer simiilasyonu yapilmistir. Simiilasyonda F16 ugagmnin 1
derece/saniye doniis hizinda diizenli doniis hareketi yaptig1 kabul edilerek boylamsal
harekete ait durum degiskenlerinin aldig1 degerler bulunmustur. Simiilasyonda ugaga giris
komutu olarak oOnce 5 saniye siire ile (1. saniye ile 6.saniye arasindaki zaman siiresince)
—1 derece irtifa diimeni sapmas1 komutu uygulanmistir (Sekil 4.4 - Sekil 4.9). Daha sonra
bu girise 1ilave olarak 1. saniyeden itibaren 2000 pound degerinde itki kuvveti

uygulanarak simiilasyon sonuclari agagida verilmistir (Sekil 4.10 - Sekil 4.15).

<) Figure No. 1 WEIE

File Edit Yiew Insett Took Window Help

T ENY Y

Tritned at Velocity = 600.0
At =12000.0

20 T T T I I I

THETA (degrees)

Time (zec)

Sekil 4.4 Non-Lineer simiilasyonda sadece irtifa komutu

girisi sonucu elde edilen yunuslama agist degeri
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<} Figure No._ 2
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Sekil 4.5 Non-Lineer simiilasyonda sadece irtifa komutu

girisi sonucu elde edilen ugak hiz1 degeri

<} Figure Mo. 3
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Sekil 4.6 Non-Lineer simiilasyonda sadece irtifa komutu

girisi sonucu elde edilen hiicum acgist degeri
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<} Figure Ho. 4 M=l e
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Sekil 4.7 Non-Lineer simiilasyonda sadece irtifa komutu

girisi sonucu elde edilen yunuslama acisal hiz1 degeri
<} Figure Mo. B == B
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Sekil 4.8 Non-Lineer simiilasyonda olusan irtifa diimeni sapmas1 degeri
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Sekil 4.9 Non-Lineer simiilasyonda olusan motor itki kuvveti komutu degeri
J Figure No._ 2 =121l
5 | |

"Ir—

Sekil 4.10 Non-Lineer simiilasyonda irtifa komutu ve motor itki komutu

girisleri sonucu elde edilen yunuslama agisi degeri
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Sekil 4.11 Non-Lineer simiilasyonda irtifa komutu ve motor itki komutu

girigleri sonucu elde edilen ugak hizi degeri
J Figure Mo. 2 (8] x]
5 | |

"Ir—

Sekil 4.12 Non-Lineer simiilasyonda irtifa komutu ve motor itki komutu

girisleri sonucu elde edilen hiicum agis1 degeri

47



Sekil 4.13 Non-Lineer simiilasyonda irtifa komutu ve motor itki komutu

girigleri sonucu elde edilen yunuslama agisal hizi degeri

} Figure No. 5 == =l
= | |

"ir—

Sekil 4.14 Non-Lineer simiilasyonda irtifa komutu ve motor itki komutu

girisleri esnasinda olusan irtifa diimeni sapmasit degeri
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Sekil 4.15 Non-Lineer simiilasyonda irtifa komutu ve motor itki komutu

girisleri esnasinda olusan motor itki kuvveti degeri

F16  ucaginin  boylamsal hareketine ait  simulink modeli (4.12) kullanilarak
olusturulmustur (Sekil 4.16). Bu modelde F16Sim programi ile elde edilen F16 ugaginin
nominal ugus kosullarindaki Lineer zamanla Degismeyen (LTI) durum uzay1 denklemleri
kullanilmigtir. Simulink modeli yardimi ile F16 ucaginin 12000 feet yiikseklik, 600
feet/saniye ugus hizi kosullarinda 1 derece/saniye hizindaki diizenli doniis hareketi igin
lineer simiilasyonu yapilmistir. Lineer simiilasyon, non-lineer simiilasyonda kullanilan
girisler kullanilmistir. Asagida verilen lineer simiilasyona ait sekillerde mavi renk ile
verilen sonuglar 1. ve 6. saniyeler arasindaki zaman siiresince sisteme sadece —1 derece
irtifa diimeni komutu uygulanmasi ile elde edilen sonuclardir. Kirmizi renk ile verilen
sonuglar irtifa diimeni ile birlikte 1. saniyeden itibaren 2000 pound’luk itki kuvveti girisi

sonucu olusan sonuglardir.
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Sekil 4.16 F16 ugagmin boylamsal hareketine ait simulink modeli

) Figure Ho. 4 =)
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Sekil 4.17 Lineer simiilasyonda elde edilen yunuslama acis1 degeri
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) Figure Mo. 4

— irtifa dumeni girisi
—— irtifa durmeni+motor itki kuwveti girisi girisi

Sekil 4.18 Lineer simiilasyonda elde edilen ugak hiz1 degeri

) Figure MNo_ 4

— irtifa dumeni girisi
—— irtifa durneni+motor itki kuweti girisi girisi

Sekil 4.19 Lineer simiilasyonda elde edilen hiicum agis1 degeri
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J Figure Ho. 4

— irtifa durmeni girisi
—— irtifa dumeni+motor itki kuweti girisi

Sekil 4.20 Lineer simiilasyonda elde edilen yunuslama acisal hiz1 degeri

) Figure No_ 4

— irtifa dumeni girisi
—— irtifa dumeni+motor itki kuweti girisi

Sekil 4.21 Lineer simiilasyonda olusan irtifa diimen sapmasi degeri
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Sekil 4.22 Lineer simiilasyonda olusan motor itki kuvveti degeri

4.6 F16 Ucagimin Kisa Periyot Modunun Dayamikhh Kontrolu:

F16 ugagimin kisa periyot moduna ait durum uzay1 matrisleri (4.12)’den elde edilirse (4.13)

bulunur;

a] [-0.8457+¢; 0.9339+¢, [a] [-0.001785
"= + u, (4.13)
g| |-2472+¢, -1.15+¢q, || q| |-0.1809

F16 savas ugagmin kisa periyot modunun 6z degerleri g5, ¢s ¢s, qo belirsizlik
vektorleri sebebi ile dagilim gosterir. Kisa periyot moda ait 6z degerlerin dagilimi Sekil

4.23’de verilmistir.
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Sekil 4.23 Kisa periyot moda ait 6z degerlerin dagilimi

Kisa periyot moduna ait 6z degerlerin performans kriterlerini saglayabilmeleri igin,
belirsizlik vektorlerinin etkilerine ragmen MIL-F-8785C kriterleri geregince Tablo 4.3°de
verilen soniim orant sartlar1 ile Tablo 4.4’de verilen CAP (Control Anticipation
Parameter) degerlerine karsilik gelen dogal frekans sartlarini saglamalidir [9]. MIL-F-
8785C teknik dokiimaninda pilotlu ugus yapan ugaklar biiytikliikleri, agirliklari, kullanim
amaclar1 ve manevra kabiliyetleri gdz Oniline alinarak 4 ayri sinifa ayrilmislardir. F16
savas ucag1 yiiksek manevra kabiliyeti ve avci-saldir1 ugagi olarak kullanilmasi sebebi ile
Simif IV (Class IV) grubuna dahildir. MIL-F-8785C’de ugus evreleri de siniflandirilarak
3 gruba ayrilmistir. Bu tezde yapilan tasarimin amaci F16 ucaginin boylamsal
kararliligin1 yiikseltmek (SAS) oldugundan; ani manevralari, hassas hedef takibi,
miikemmel ucus yolu kontrolii gibi manevralar1 kapsamamaktadir. Ayrica tasarim igin
temel alinan ugus hareketi piste inig, piste yaklagsma gibi ugusu sona erdirecek bir evreye
sahip olmadigindan, yapilan tasarim i¢in ugusun Kategori B (Category B) evresinde
oldugu kabul edilmistir. MIL-F-8785C teknik dokiimaninda ugus kalite seviyeleri de 3
ana simifa ayrilmigtir. Tasarim ugus kosullarinin  Seviye 1 (Level 1) o6zelliklerini

saglayacak sekilde yapilmistir.
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Tablo 4.3 Kisa-periyot soniim orani limitleri

Kategori A ve C Ucus Evreleri | Kategori B Ucus Evresi

Level Minimum Maksimum | Minimum Maksimum
1 0.35 1.30 0.30 2.00
2 0.25 2.00 0.20 2.00

3 0.15 Limitsiz 0.15 Limitsiz

Tablo 4.4 Kisa-periyot moda ait MIL-F-8785C szp /(n/ o) (CAP) limitleri

Kategori A Ucus Evresi

Kategori B Ucus Evresi

Kategori C Ucus Evresi

Level | Minimum  Maksimum |Minimum Maksimum | Minimum Maksimum
1 0.28 3.60 0.085 3.60 0.16 3.60
2 0.16 10.0 0.038 10.0 0.096 10.0
3 0.16 Limitsiz 0.038 Limitsiz 0.096 Limitsiz

Bu bilgiler goéz Oniinde tutularak, bu tezde tasarim i¢in gerekli soniim orani ve

dogal frekans kriterleri olarak asagida verilen kriterler alinmistir.
1. S6niim orani; 0.35 << 1
ii. Dogal frekans; 2 < w< 4.75 radyan/saniye

F16 savas ucaginin kisa periyot moduna ait soniim orani [0.253 — 0.929] degerleri
arasinda degismektedir. Tasarim igin istenilen soniim orani sinirt Sekil 4.24’de kirmizi
cizgilerle gosterilmistir. Sekilden de goriildiigii gibi kisa periyot modu 6z degerlerinin
bazilar1 sonlim orami smirinin sag tarafina gegmektedir ve bu nedenle ( i ) kosulunu
dogal frekans degerleri [1.02 — 2.79]

saglamamaktadir. Kisa periyot moduna ait

degerleri arasinda degismektedir ve ( ii ) kosulunu saglamamaktadir. Tasarimin (ii)
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sartinin saglanabilmesi i¢cin 0z degerlerin belirsizlik parametrelerinin etkilerine ragmen
icinde bulunmalar1 gereken dagilim bélgesi sinirlarinin  belirlenmesine ihtiyag duyulur.
Belirsizlik parametrelerinin nominal degeri i¢in olusan sistem 6z degerinin atjo oldugu

kabul edilsin. Bu durumda;

2 2 2
min imum + a)minimum 2 2

1. a

s 2 2 2
. « + @ i < 4TS5

maksimum
sartlar1 elde edilir. Bolgenin belirlenmesi icin 4 bilinmeyen ve 2 esitlik bulunmaktadir.

Tasarim i¢in &, i = —1-605 X psimam = —3-25 degerleri almmustir. Bu degerlere karsilik

=1.2 ve =3.46 olarak hesaplanir. Boylece dogal

gelen o degerleri;

(0]

min imum a)maksimum

frekans kriterinin saglanmasi amaci ile sistem kapali ¢cevrim 6z degerlerinin i¢inde
bulunmasi gerekli bolge sinirlarinin reel bilesenleri [-3.25, -1.6] ve imajiner bilesenleri
+[1.2, 3.46] olarak bulunur. Sekil 4.24°de tasarimin (ii) kriterinin saglanabilmesi i¢in 6z

degerlerin i¢inde bulunmalar1 gerekli dagilim bdlgesi yesil renk ile gosterilmistir.

Sekil 4.24 Tasarim i¢in istenilen soniim orani (kirmizi) ve dogal frekans (yesil) sinirlar

Boylamsal hareketin kisa periyot moduna ait sisteme; 1. saniye ile 6. saniye arasinda
—1 derece irtifa diimeni komutu uygulandiginda elde edilen hiicum agis1 ve
yunuslama agisal hiz1 ¢ikis cevabi Sekil 4.25°de gosterildigi bigimde bulunur. Bu ¢ikis

degerleri gs, gs, qs, qo belirsizlik vektorlerinin nominal degerleri i¢in bulunmustur.
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Sekil 4.25 Nominal belirsizlik degerleri i¢in kisa periyot moduna ait ¢ikis degerleri

Kisa periyot mod denklemlerinde kontrol sinyalini sisteme uygulayan kontrol ylizeyi
irtifa diimenidir. Irtifa diimeninin birinci dereceden bir servo motor karakteristigi

tagidigr kabul edilmistir [9] ve transfer fonksiyonu asagida verilmistir.

5 =292, (4.14)
s+20.2

-1 derece irtifa agist komutu giriginin irtifa diimeninde meydana getirdigi etki Sekil

4.26’da gosterildigi sekilde bulunur.
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Sekil 4.26 Nominal belirsizlik degerleri i¢in sisteme -1 derece irtifa komutu
girisi ile olusan irtifa diimeni sapmasi

Kisa periyot moduna ait 4 adet belirsizlik vektdrii ve 2% adet belirsizlik vektdrii kdse
degeri (maksimum ve minimum) mevcuttur. Bu durumlar Tablo 4.5’de verilmistir. 1.
saniye ile 6. saniye arasinda kisa periyot moduna ait sisteme —1 derece irtifa komutu
uygulandiginda, Tablo 4.5°de verilen belirsizlik parametrelerinin sistem ¢ikislarina etkisi
asagida verilen sekiller incelenerek goriilebilir. Tablo 4.5°de verilen  parametre
kutularinin  kose degerleri i¢in hiicum agisinin  degisimi  Sekil 4.27 — Sekil 4.29°da;
yunuslama agisal hizinin degisimi Sekil 4.30 — Sekil 4.32°de verilmistir.
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Tablo 4.5. Parametre kutusu koselerinin olusturdugu olas1 durumlar

qs’ = 0.4114 qs =0.0163 qs =1.7191 Qo =0.4916
qs =0.4114 qe =0.0163 qs =1.7191 qo =-0.736
qs =0.4114 qs =0.0163 qs =-2.962 Qo =0.4916
qs =0.4114 qs =0.0163 qs =-2.962 qo =-0.736
qs =0.4114 qs =-0.0196 qs =1.7191 Qo =0.4916
qs =0.4114 qs =-0.0196 qs =1.7191 qo =-0.736
qs =0.4114 qs =-0.0196 Qs =-2.962 Qo' =0.4916
qs =0.4114 qe =-0.0196 Qs =-2.962 qo =-0.736
qs =-0.5513 qe =0.0163 qs =1.7191 qo =0.4916
qs =-0.5513 qs =0.0163 qs =1.7191 qo =-0.736
qs =-0.5513 qs =0.0163 qs =-2.962 Qo =0.4916
qs =-0.5513 qs =0.0163 Qs =-2.962 qo =-0.736
qs =-0.5513 qs =-0.0196 qs =1.7191 Qo =0.4916
qs =-0.5513 qs =-0.0196 qs" =1.7191 qo =-0.736
qs =-0.5513 qs =-0.0196 Qs =-2.962 Qo =0.4916
qs =-0.5513 qs =-0.0196 Qs =-2.962 qo =-0.736
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Sekil 4.27 Tablo 4.57{in 1.- 6. satirlarindaki durumlar i¢in hiicum agis1 degeri
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Sekil 4.28 Tablo 4.5’iin 7.- 11. satirlarindaki durumlar i¢in hiicum agis1 degeri
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Sekil 4.30 Tablo 4.5’lin 1.- 6. satirlarindaki durumlar i¢in yunuslama agisal hiz1 degeri
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Sekil 4.31 Tablo 4.5’{in 7.- 11. satirlarindaki durumlar i¢in yunuslama agisal hiz1 degeri
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Sekil 4.32 Tablo 4.5’iin 12.- 16. satirlarindaki durumlar i¢in yunuslama agisal hiz1 degeri
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Istenilen kriterleri saglayacak ve kisa periyot modunu dayanikli kararli kilacak kontrolor
katsayilarinin hesaplanmasinda Sekil 4.33’de goriilen MATLAB tabanli PARADISE
2.0 toolbox’1 kullanilmistir.[17]

-) MATLAB - [8] x|
File Edit ‘iew ‘Web ‘Window Help
0= | Y B R o o | & | ) |Current Directory: | C:WATLABpTwork = J

To get started, select "MATLAE Help" from the Help menu.

>+ addPath C:\MATLiEEpliparadiselalgo
addPath C:\MATLAREpliparadiselinput
addPath C:\MATLAREpliparadiselexauples
addPath C:\MATLAREpliparadise\misc

>» paradise

Loading Libraries... done
ol

<) PARADISE 2.0 _ (O] %]
File  Input  Algorithms  Help

=
d [

Ready