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HELi KOPTERI (N YUNUSLAMA DiNAM G VE KONTROL Si STEM
TASARI M

OZET

Bu calismamn anact 6rnek helikopter i¢in yunuslanma kontrd sistem tasari mdir.
Cesitli calignal arda helikopter i¢in kontrol sistem dizaym ornekleri veril ms amm
kontrol sistem kazanglarimn hesaplannmasina detaylica deginl nenistir. Bu
calisnmada Ornek bir helikopter ic¢in aerodinam k bilglerden hareket edilerek
helikopter eksenlerinde hareket denklenleri olusturul nustur. Bu anmcla ilk Once
rijit bir cisi mi¢in Euler denklenderi ol usturul nus ve kiigiik act ve kiigiik degisi nher
teorisi uygulanmstir. Bu denklenler non-lineer ol duguicin Tayl or serisine acarak
ve birinci dereceden katsayilar di kkate alinaraklineer denkl e nher ol usturul nustur ve
denge konumu etrafinda ¢ozil miistir. Bu denklen er daha sonra durumdeg skenl eri
cinsinden ifade edil ms ve durumuzayinda dinam k bir nodel ol usturumustur. Bu
anacla MATLAB programnda yazilan kararlilik tirevierini hesaplayan ve durum
uzayin olusturan bir fonksiyon kullaml mstir. . Dhha sonra helikopterin di namk
kararlilig karakteristik denklemn ¢ikaril nasiyla incelems yunuslana ekseninde
otomatik kontrol sistem ihtiyaci gosteril mstir. Bu anmcla benzer calis nal ardan
ornek kontro sistem MATLAB S milink program ile olusturul nus ilk 6nce PD
kontro elemam sistemn Tek girisli Tek ¢ikisli(SSO sistene indirgennesiyle
uygulanms root-locus yontemyle en uygun katsayilar bulunmustur. Daha sonra
alternatif ~ bir yontem olarak Cok girisli Cok cikisli(M MO sistene kok-
yerlesi m(pole-placenent) yontem uygulanms, kapali sistemcevaplari ve istenen

perfor nanst sag aylip saglanadi @ incel enmstir.



PI TCH NG DYNAM CS AND CONTROL SYSTEM DESI GN FOR A
HELI COPTER

SUMMARY

The ai mof this thesis isto design an autonatic contra systemfor an exanple
helicopter i n pitching axe. I'n various studies exanpl e contrd systens for helicopter
is given but calculaing of contrd systemgains are not explainedin detail. Inthis
manner first the linearized dynamc nodel of an exanple helicopter has been
obtained by applying small perturbations and simell angles approachto six degrees
of freedo mnon-linear equations of notioninexample helicopter’s body axes. While
doingthis, small perturbations fromt he steady state conditions has been considered
and equations of motion expanded to Taylor series but only first order terns is
investigated Aso for the sake of sinplicity coupling between lateral and
longitudi nal has beenignored Asthestudyisfocused onlongitud nal axe conditions
and constrairts related with longitudinal axe has been i nplenented Then partial
derivatives of the aerodynamc forces and monents which is called stahility
derivatives has beeni nplenented and over all syste mhas been put into state space
for mby using customprogramwrittenin MATLAB After obtainingthe state space
for mit has been approachedas a M MOsystemwhichis sumof four SISOsyste ns
and a PDcontrdler is simulated onthe pitching axe by MATLAB S mulink After
investigating of various contrdler gains by roat | ocus technique nost appropriate
gai ns has been chosen Athoughthis gains neet sone of the design criteriasuch as
maxi mumover shoot and steady state errar, settlingti me was nat short enoughto be
consi dered acceptable. As an alternative approach pole placenent nethod has been
applied by finding appropriate contrdler gains correspondingto arbitrary appointed
roas of the characteristic equation Hnally step responses of the systemhas been
investigated and has beenfoundthat pole placenment nmethod was rmuch successful

In neeting engi neering criterias inti ne donain design
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1. dRS
1.1 Helikopterin gelisini

Helikopter havacili ga sabit kanatli ugak’ a gére daha ge¢ bir giris yapmstir. 1920’ nin
sonu ve 1930’larda “autogyro” lar ila bir ¢ok deney yapil ms ana 1940’a kadar
Helikopter konusunda ciddi bir gelisne baglamam stir. . Kaliyet hava kuvvetlerinin
Gevra dizayn Avro tarafindan lisanslandiril ms “autogyro” yu ve baz Sikorsky
hoverfly 1 ve 2 yi sinirlt hiznet ve deneysel anacli kullannaya baslanasi I diinya
savagindan sonraki yillara rastlar. Daha sonra ingiltere de 1953 yilinda servise giren
Sycanore Type 171 iiretilir daha sonra aym helikopter ¢ift notorluolarak 173 adiyla
tireti ne gegmstir. Daha sonra orduicin 192 di ger adiyla Bel vedere iiretilm stir. bu
treti nher Anerika’da Dragonfly, Whirl wnd Wessex ve Seaking adiyla iretilen
helikopterlerin  Ingliz 6rnekleriydi. 1960’1arin sonunda ve 1970’lerin basinda
Westland helikopterleri tireti ne Aerospatile France ile gir ms ve Gazelle Lynx ve

Puna adl1 helikopterlerin {reti mni yap mstir.

Helikopter 1960’1arinsonunda ilk kez M et namsavasinda savas a nagli kullaml ms
ilerleyen yillarda Ingilizerin Falkland savasi ve daha giincel bir 6rnek olarak Agir
sal dir1 silali Apache ve roket platfor nu ol arak Lynx korfez savaginda gorev al mstir.
Helikopterinrolleri gelistikce, buna paralel olarak daha kar masik ve sofistike hale
gel mslerdir. Daha biiylik ve daha zor gorevierin basarisi i¢cin daha ¢ok sistemn
entegre edil nesiyle daha fazla itki giicline ve daha fazla sayida notora ihtiyag
art mstir.

1.2 Eelikopter icin ozel iHiyacl ar

Sabit kanatli Hava araglarina kiyasla helikopterin farkli dogast hava araci
sistenterinde de Ozel 1htiyaglat dogur mustw. Dger bitiin prensiplerin

uygulanmasinn yamnda Helikopterin yatay inis kalkis 6zellikeri yapisal anlanda



farkliliklar yaratir. Yatay inis kalkis yiiksek glic agirlik oram gerektir nektedir Br
hava uzay aracini kontrol edilebilir di key kal kis yapabil nesi i¢initis agirlik oram mn
.25 e 1 gbi yiiksek oranda kabul edilir. Bu oran diger biitiin aktar na kay plari
dikkate alindktan sonra uygulamr. Boylece tamanen farkli yapisindan dolayt
helikopterin kontrolii sabit kanatli hava araglarina kiyasla ¢ok farklidr. Bunu
yannda aski(hover) ve kapali alanlara inis gibi degisik ozelliklerinden dolay
gereksinnel eri de farklidir. Bu da ot o-hoveriginotopila nodlar: gibi 6zel sistenberi
beraberinde getirir. Bunun yamnda aski pozisyonunda ving sistem yada deniz
tizerinde hareketli platfor mara inis gereksinneleri 6zel navigasyon sistenkerine

iktiyac arttirir.

1.3 Helikopterle ucusun premnsi g eri

Sabit kanatli sistemde kaldir na kuvveti kanat profilinin lizerinden gegen havamn
etkisiyle olusurken helikopterde paller agrlign karsilayan kaldirna kuvvetini
olusturur. Genellikle tek rotorlu ol masina ragmen govdenin arkasina yerlestirilen
tandemadiyla amlan gift rotorlutirevieri de vardir. Paller sayica 2 ile 6 arasinda
degisir. Bu arada ana rotor tarafindan tiretilen kaldir ma kuvveti helikoptere fazladan
kar mas1 K1k ekler. Clinkii helikopterin rotoru bir yone donerken ol usan Ne wt oni an
kuvveti de govdeyi ters yone it neye calisacaktir. Bu etki kuyruga yerlestirilen
kuyruk rotorunda o usturul an yatay itki kuvvetiyle dengel enir.

1.4 Tenel Helikopter kontral ii

Helikopterde uzunlanasina ve yanal yonde hareket rotorun uygun yone egil nesiyle
saglanir. Bu da rotorun saykilik(cyclic) [9] hatve kontrodiiile miinkiin olur. pilat
kontrd kolunu ileri itnesiyle rotor ileri dogru eglir boylece olusan kaldir na
kuvvetineileriye dogru bir bilese eklenir boyl ece helikopter istenen hareketi yapms
olur. Aym sekilde kontrol kol unun geri ye ¢ek nek rot oru geri ye dogru yatiracag ndan
helikopter geriye dogru harekete baslayacak yada yavaslayacaktir. Sekil 1. 1°de Bu

hareketinin kontrd iinii yapan siste mn sekli verilmi stir.
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Sekil 1.1 Helikopter kontrd sistem

Kontra kolunun sag yada sola egil nesi ise aym sekilde Helikopterin egilen yone
dogru hareketin boylece yalpa hareketini sag ayacaktir. Dinne hareketi ise sabit
kanatlt hava araclarinda ol dugu gibi pedallarla saglannaktadir. Sag taraftaki pedal
kuyruk notorunun sag tarafina dogru ol usturdugu it neyi arttiracak ve helikopter

saga donecektir sdl tarafa donerkenise tamtersi yonde bir itki uygul anir.

D key hareket ise biit iin pallerin yunuslana agisim n arttiril nasiyla ve azaltil nasi ile

boylece toplamitkinin arttirll nas1 ve azaltil nasiyla elde edilir. Burada pallerin



yunuslanma acisimn de8isi mnin pallerin iizerine etki eden siiriiklene kuvvetini de
art mas1 yada azaltil nas1 sonucunu da doguracaktir. Bu yiizden ol usacak siiriikl e ne
kuvveti degisi mne karsilik verecek rotor iz kontrol edecek bir sistend e beraber
kullanil naktadir. Pallerin yunuslama acilarnt  kollektif(collective)[9] kontrol
cubugunun hareketiyle saglamr. Mbtor kuvveti ve tork cubugun sonundaki bir elcik

ile sag anir.

Bu yiizden acgikca gorilmektedir ki helikopterin ugurul nas1 yunuslana ve yalpa
kontrolleri ile beraber donne ve di key hareketi de kapsayan kar magik bir islendir.
Genel olarak helikopter sabit kanatli hava aragl arindan daha kararsiz bir yapt sergler.
Bunun disinda helikopter kontrdlerinin ikincil etkileri gérece olarak daha fazla
onenlidir ve pilat tarafindan sirekli diizeltil nelidr. Bu da helikopterin
operasyonunun sabit kanatli hava araclarina kiyasla o6zellike bozuntunun ¢ok
ol dugu ve tirbilansli duruniarda daha zor ol dugu sonucunu dogurur. Bu nedenle
pil dtun yiikiinii hafiflet nekicin bazi gelis ms helikopterlerde ot omatik kararlilik ve
¢ok nodlu atopilat sistend eri uygulannaktadr. [1,2 5]

L5 Problenin ve kulamlan netodun kisaca aci K an nms1

Yukaridaki sebepler helikopter i¢in kararlilik arttirna ve kontrol arttiria sistenheri
zorunlu kil maktadir. Baz calisnalardal 10,11, 12, 14] ancak daha kiicliik dlcekli
sistenter i¢in kontrol sistem dizaym ornekleri veril mstir. Cesitli calismalarda ise
[23513 15] helikopter i¢cin kontrol sistem dizaym ornekleri veril ms ama kontrol
sistem kazanglarinin hesapl annmasina detaylica deginil ne mstir. Bu ¢alis nada 6rnek
bir helikoptericin] 1]aerodi namk bil glerden hareket edilerek helikopter eksenl eri nde
hareket denklenleri ol usturul mustur. Bu anacla ilk once rijit bir cisi mig¢in Euler
denklenleri olusturul nus ve kiigiik ag1 ve kiiciik dedisi nher teorisi uygul anmstir.
Bu denklenter non-lineer ol dugu i¢in Tayl or serisine agarak ve birinci dereceden
katsayllar dikkate alinarak lineer denklentier olusturul nustur ve denge konunu
etrafinda ¢6ziil miistir. Bu denklemler daha sonra durumdeg skenl eri cinsindenifade
edilms ve durum uzayinda dinamk bir nodel olusturul mustuwr. Bu anmgla
MATLAB programnda yazilan kararlilik tirevierin hesaplayan ve durum uzayin
olusturan bir fonksiyon kullaml mstir. Daha sonra helikopterin dinamk kararlili &

karakteristik denklemn ¢ikaril nasiyla incelems yunuslanma ekseninde otonatik



kontrol sistem ihtiyact gosteril mstir. Bu anacgla benzer ¢alignalardan[5, 3] ornek
kontrd sistem MATLAB S milink program ile ol usturul mus ilk dnce PD kontrol
elemant sistemn Tek girisli Tek ¢ikisli(SSO sistene indirgennesiyle uygulanms
roat-locus yontemyle en uygun katsayillar bulunnustur. Daha sonra alternatif bir
yonte mol arak Cok girisli Cok ¢1kisli( M MO) siste ne kok- yerl esi m(pol e-pl ace nent)
yontem uygulanms, kapali sistem cevaplart ve istenen perfor manst saglayip

saglamadi @ incel enmstir.



2 DONEL H R 9 STEMi G N EULER DENKLE MLERI

21 Aasal no nentumve agisal hareket denldend eri

Actsal nonentum ve agisal hareket denklenberini gévdeyi ol usturan partikiilerin

ol usturdugu sistemn goreceli agisal nonentununu (h) ileifade edersek,
h=2rx(mv,) (219

Burada ‘r’, ‘ ni kitlesindeki partikil {in pozisyon konvekt &riinii ve v, de partikiil iin

rel

orijine gore hizdir. Biitiin sistemigintoplad & mzda,

dh/dt = (dr /dt)x (mv,, )+ =r x (mdv,, /dt) (212

rel

Eger v parcaci@nkesinhz ve v, da aijinnhz ise

Vg =dr/dt=v—v, (213
ve dv,, /dt=dv/dt—dv,/dt (214
(dr/dt)xv,, =(dr/dt)x(d, /d,) (215)

ol dugundan, 2 1.2 denklem ninilkifadesi sifirdr bu ylizden,

dh/dt = =r x(mdv/dt)—2r x(mdv, / dt) (216

Ancak  mdv/dt =F oldugundan burada F pargacik iizerine etkileyen toplam

kuvvettir.

rx(mdv/dt)=2rxF =T dr. (217

T dis kuvvetlerin orijine gore uygulad@ nonent dir. Ayrica dv,/dt bitiin

sistendeki parcaciKar i¢in sabit d dugundan,

2rx(mdv, /dt)= Mr, xa, (219



>mr orijine gore sistemn kiitlesel monenti, msistem ntoplamkiitlesi , yerceki m

merkezinin r, pozisyon vekt 6rii ve a,’da orijinin hZanmasi d dugunda,
dh/dt =T —Mr, xa, (219

yazabiliriz Eger kati acisal nonentum tamnd arsak alternatif bir for miil elde
edebiliriz.

H=2rx(mv) (2110

burada yukarida oldugu gibi v parcaci@n kati hzdr. Yukaridakine benzer bir

diizenle ne yaparsak,

dH/dt=T —v, xMv, (2111

for mill tini el de ederiz. Burada v parcaciksistemninyerceki m nerkezininhizdr.

Si mdi 2 L9ve 2 1. 11 genel vekt 6r denkl e nderini secilenreferans ¢ergevesini n her bir
parcasi i¢in agarsak, denklem2 1.1 ve 2 1.2 “den

H=h+Zrxmv, =h+Mr, xv, (2112)

for niil tinti el de ederiz Bundan sonraki uygulanmlar icin hareketli cisimigcin sabit
eksenler se¢cneliyiz, bdylece cismn eylensizlik ozellikleri zamana gore sabit

kalacaktir. Parcactk iz v, ’yi susekilde yazlahiliriz,
v, =Qxr (2113
Burada Q cismn ve eksenlerin agisal hzdir. Bdylece 2 1. 17 den
h=2rx(mQxr)==mQ(r.r)—=mr(r) (2114

Asagdatan nhart yapacak o ursak

r=xi+yj+zk (2115

Q=wji+a,j+ok (2.116)



olarak ifade edilebilir. Burada i,j,k cisi m lizerindeki sabit ortogonal biri m

vekt orlerdir. Ayrica,
h=hi+h,j+hk (2117

olarak ifade edilebil nektedir. 2 1. 14 denklemin agarsak ac¢isal nomentumn

unsurlar ,
h,=Aw, -Fo,-Eo,
h,=Bw,-Dw, -Fa, (2118)
h,=Cwo, -E@, —-Dwa,

denklem ile veril mstir. Burada A B C DE Feylensizlik nonent ve iiriinl eridir ve
su sekil de ifade edilebilirler,

A:Zm(y2+22) B:Zm(x2+zz) C:Zm(x2+y2)
D =Xmyz E =Xmxz F =Xmxy (2119)
2. 1. 181 natris for muinda ifade edersek eger,
X A -F -El|la

h
h,|=|-F B -D|a, (2120)
h| |[-E -D C ||a,

Buradaki kare matris genellikle eylensizliktensorii ol arak ifade edilir. Eylensizlik

tensorii acisal hiz vektoriinii agisal nonentum vekt &riine ¢eviren operatdr ol arak

kabul edilehilir.

Her zaman eylensizlik {riinlert D EF ‘nin yok olacag bir eksen takim se¢nek
mii nkiindiir. Bu eksenler ‘prensip eksenleri’ darak ad andirilir.

h=A®mi+Bw,j+Cam,k (2121

Eger eksenlerin orijini yer¢eki m nerkezinde ya da sabit ise,



dh/dt=dH/dt=T (2122

ifadesini bulabiliriz Herik sekilde de ry xa, =0 ve v, =0 ya da v, =v,0l dugu

igin vy xv, =0genel darak eksenler hareket edeced i¢in,

dh/dt = h/at + Qxh (2129

Sabit nokta etrafinda donen ozel durum ve prensip eksenlerinin hareketini

distiniirsek denklem2 1.8, 2 1.9 ve 2 1. 10 dan,

A& —(B-Cla,m, = L (2124
Ba&% —(C - Alw,m, =M (2125
Ca& —(A-B)z,m, =N (2126)

Denklenteri elde edilir. Burada I, MNtork T ’nmin unsurlanidr. 2 1.24, 2 1.25 ve
2126 Eulerin dinamk denklenteri darak bilinir ve devirli for nharindan dolayl
kol ayca hatirlanabilir.[2]

2.2 Kararlihi k denk e nheri

21 de gkarms oldugumuz teorik denklemler , helikopter i¢in kararlilik
denklenterinin elde edil nesinde kullamlabilir[2]. Qijin helikopterin yerceki m
merkezinde olacak sekilde bir ortogonal eksen taki mm kabul ederiz . Burada
helikopterinde sabit kanatli hava araglarinda oldugu gibi uzunlanasina si netrik
ol dugu kabul edilir. Eksenler x ve z ¢ nin uzunlanasina diizlemde y’ nin de sancak
tarafina ol acak sekil de secilir.



Sekil 21 Felikopterde eksenl erin yerlesi m

Helikopterin hareket denkl e nheri rijit cisi mkabuliiyl e,
F=mdv/dt (221
T =dh/dt (222

olarak el de edil nektedir. Burada ‘F helikoptere uygulanantoplamdis kuvvet © ni
kitle ve de ‘T de toplam no nenttir. Oncelikle diizgiin bir ugus ol dugunu yani
kayna hareketinin ol naci @ nn baska bir deyisle x,y,z dogrultusundaki kuvvetlerin

sirasiyla U Q W ol dugu kabul edilir. gus sirasinda ol usan bozuntuar YV Wile
ifade edilebilir, boylece iz vekt 6rii V' su sekil de ifade edilir,
v=U +u)i+vj+W +wk (223

Burada bozuntularin asil hzlara gére goreceli olarak kii¢lik ol dugu kabulii yapilir.
Diizgiin ucusta helikopterin acisal hiz su sekil de ifade edilir,

Q:pi+qj+rk (224)

Boylece X Y, Z , F kuvvetinin bilesenleri ol nak iizere kuvvet denklemler1 2.2 1
‘den su sekil de ifade edilir.

m[&er g(W +w)—vr]= X (225

m[&+ r(U +u)- pW +w)]=Y (226

10



m[e+ pv —qU +u)|=2 (227
Acisal nonentumdenklem 2 2 2 su sekil de yazlabilir,

T =oh/at+Qxh (229

Mo nentunun bilesenleri 2 1. 18 denklemne gore,
h, = Ap—Eq—Er
h, =Bg—Dr—Fp (229
h, =Cr—Ep—Dq

T =Li+Mj+Nkiledenklem?2 2 8in a¢ilmasiyla,

A[&—(B—C)qr+D(r2—qz)—E(pq+&+ F(pr—-®=L (22 10)
Bae-(C— A)rp+E(p® —r?)-F(gr + &+ D(gp -8 =M (22 11)
C& (A—B)pg+F(q° - p?)-D(rp+ ®+E(rq— ® = N (2212

eldeedilir225,227ve2 210 ve 22 12 denkle mtaki nhar1 bozuntu bilesenl erinin
karelerinin ve ¢carpt marimnihnal edilebilir kadar kiigiik ol acak sekindeki kabul ile
daha da basitlestirilebilir. Buna paralel olarak 1) F eylensizik iiriinleri helikopterin
si netri ekseni ol dugu kabul {iyl e yok ol urlar, béylece 3 eksenig¢in kuvvet ve no nent

denkl enleri su sekil de basitlestirilebilir,

me- W = X (2213
mi&arU — pW =Y (22 14)
mé&—quU =Z (2215

AB- E&= L (2216

Bee= M (2217)

11



CB Ef= N (2219

Eger riizgar eksenleri secilir, X eksenleri ugus yoniine paralel segilirse w=0 ol ur

2213, 22 14 i¢inde Wbul unan teri nher diiger.
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3

HAREKET DENKLEMLERI NN (d KARTI L MASI

3.1 Denge Denkl e nherini n ol ust uru nmsi

Heli kopter dinamKeri ¢ozil trken her palin yaptid hareket bag nsi1z ol arak yapt1 g

hareketin goz Oniine alinmasi dinamk analiz agisindan ¢ok daha fazla karmasi ki1 ga

neden olacaktir. Bu yilizden bir ka¢ 6zel durum disinda rotor tek bir cisi m ve

davranisi tekms gibi farz edilir[2] T namk analize ge¢ neden 6nce ugus dinamkl eri

ve dinamk kararlili@n klasik bi¢i nde ele alinabil nesi i¢in benzer ¢alis nal ardaki

kabullerin yapil nas1 gerekir.

1)

2)

3)

Diiz ucustarotorun hareketleri anlik durunmarin bir dizsi gibi diisiinii ir. Ornek
olarak helikopterin i vielennesi rotorun tizerinde etki uyandir nayacak kadar
kiigiik kabul edilir. Donen bir palin dogal frekansi rotorun agisal frekansi ile aym
olacak sekilde 2. Derece bir sistem olarak farz edilir. Qusan bozuntuarin
frekansimn palin iizerinde sabit bir kuvvet ol usturdugu kabul iine uyacak kadar
kiigiik ol dugu kabul edilmi stir. Bu yiizden rotorun hiza ve agisal lhizlara anlik
cevap verdi g kabul edilir.

Rotorun agisal iz notor tarafindan kontrol edildg ve diizglin ugusta t orkda
olusacak degisi nher az oldugundan sabittir.

Sabit kanatli hava araglarinda ol dugu gi bi yanla nasina ve uzunl a nasi n hareketler

birbirinden bag ns1zdr.

Bir onceki boliimde XY, Z L, MNileifade edilen helikopterin {izerinde etki eden

aerodinamk nonent ve kuvvetler Sekil 3. 1" de gosteril mstir. Bu kuvvetler ana

rator, kuyruk ratoru yatay ve diisey dengel eyicilerin her biri icin ayril mstir.

Uzunl amasi na kuvvet

Xy +X; + X, + X, + X =W.sin® (31

13



Yanl amasina kuvvet

Diisey kuvvet

Yal pa o nenti

Zy+L+Z2,+2, +Z. =-W.cos®

Ry +Yuhy +Zy Yy +Y:he +Yehe + R =0

Yunuslama nonenti

Sapna o nenti

M, — Xuhy +Zyly +M; = X;h +Z, 1, = X hy + 2,1,
—th, +Me

N, =Y,

Yu +Y: +Y, +Ye =-W.sin®

+Z.0 =X ho =0

~Y) =Y,k + N =Y. =0

14
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Horizon

A\

Reference
Heading

Sekil 31 Felikopter iizerindeki elenanlara etki eden kuvvet ve no nentlerin gosteri m

3.2 enge denkenberini n hareket denk e nherine cevril nesi

Yukarida ¢cikard @ mz denge denklenleri (3. 1-3.7) acgisal ve lineer hiZl anmal arin ve
hizlarin konbinasyonlarinn eylensizik etkleriyle iliskilendirilen kuvvet ve
mo mentlerleifade edil nesiyie hareket denklenteri haline getirilehlir.

Xy + Xy + Xy + X, + X =W.sin®+m(i & + ) (37

Y, + Y +Y, Y, + Y =-W.sin® + m(is & — ) (39

Zy+2Zy +2, +2Z, +Z, =-W.cos O+ m(&- & + ¥p) (39

Ry +Yuhy +Zy Yy +Yehe +Y,h, + R = 1 Bear(l, —1,,) (310)

My, —Xyhy +Zyly +M; = X;h +Z. 1, =X, h, +Z,1, — X, h, + M,

15



+Z|=|F_x|:h|:zlnyF"L pr(lzz_lxx) (31))

Ny —Yuly =Yl =Yyl +Ng =Yelp = 1,8 pa(l, —1,,) (312

Asagda , Hareket denklenleri paranetreleri Sekil 3.2 de belirtil mstir.

Sekil 32 Hareket denklem eri pararmetreleri

Burada pallerden her birinin ¢cirpna (flapping) hareketinin zanman sabitinin rot orun
ceyrek ya da yar1 mdoniisii arasinda ortaya ¢1 kt1§ kabul i yaptl mstir. Bu hi1z1 cevap
quasi-static kabul tiniin yapil nasina olanak saglar. Boylece helikopterin st indeki
rotor lizerinde olusan ucus durunlart ve giris degerine karst amnda kuvvet ve

mo nentlerle karsilik veren bir siste molarak degerlendirilebilir.

Quasi-static kabul tinden sonra 6 adet hareket denklem , helikopterin genel ugusunu
tasvir et nekicinbil gsayarda ya da ugus si miil at 6rii kullannak suretiyle mitke mnel e
yakin olarak uygulanabilir. BOylece ugusun herhangi bir amnda aerodinamk
degerleri ugus durumdegiskenl erinin bir fonksi yonu ol arak hesapl anabilir.
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Bilgsayar ortamnda kullamlacaksa bile hareket denklenberi lineer pargali
diferansiyel kiiciik bozuntular denklenderi haline getirilerek ve ¢ok dereceli yay-
danper agrlhik sistemine benzetil erek cozilebilir. Lineer diferansiyel
denklenleriyle analiz yontem dinamk sistemin durunundaki degisikiKerin
,bagl ns1z dediskenlerdeki lineer degdisi nherin siiper pozisyonuile el de edilebileceg
kabul line dayanmir. Hr hava aracindaki gibi bir sistende lineerite sadece bag ns1z
degiskenlerdeki kiiciik degisi nher icin gegerlidir. Amm deneylerle bu yaklasi mn
kullanuglt bir netot igin yeterli bir kabul d dugunu goster mstir.[ 1]

3.3 Hareket denk e nherini nlineer estiril nesi

Ornek ol arak uzunlanasina kuvvet denklemni kullanrsak (3.7) bir dnceki bél iimde
bul unansol taraftaki aerodinamkteri nher tek bir Xteri m altindatoplamr. Sagtarafa
kiigiik agt kabul i uygul anir

X =W.0 + m(i & + &) (313)

D kkat edil nelidir ki analizde cisi miizerindeki eksenlerdeki lineer yer degistir neler,
X Y, Zileifade edil mstir. Bu eksenler karsilik gelen iz ar u v, wileifade edil mstir.
Bunun sebebi cis mn lizerine et kileyen kuvvet ve mo nentler, izlar ve i virelerin bir
fonksiyonu ol mastdir. Sindi sol taraftaki teri m kararlilik degiskenleri ve uygun
serbestlik dereceli ve 4 giris degerlerinin ¢arpom cinsinden yaz mak mii nk{indiir.
Burada teri nherin denge degerlerinden farklar tensil ettig ve sadece Taylor

serisininilkteri nheri , dger teri nher ihnal edilerek kullaml mstir.
X =Xyu+ X V+ X W+ X, g+ X p+ X r+X, O +X, O+ X, A +XyB

(314
Sag taraftaki dedskenl erin carpt nhar1 seklinde yazarsak,

W.0+M(e W + &) =W.0 + (e W — W + &) + X)) (3 15)

Burada st ¢izg denge durunmundaki degisikikleri ifade et mstir. Bu calisnada
helikopterin diiz ugus durunmunda o dugu icin agsagidaki hizlar ‘0 ‘kabul edilir.
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q=p=r=j=0 (316)

&=V (317
&= _abody (3 18)
2&=VO (319

D key kuvvetler icin agirli@ serbestlik derecesinin bir fonksiyonu ol madi @ i¢in

thnal edebiliriz
X ekseni nde kararlilik tirevleri,
X ,—mie XU+ X,v+ X, w+ (X, —mV®)q—We
X, P+ X T ==X, Oy =X, O =X A —Xg B, (320)
Y ekseninde kararlilik tiirevl eri,
Y, You—my YoV + Y, WHY,q + Qp +mVO Jp +W.D
+(Y, —mV ) =Y, G, —Y, 6 ~Y A ~Y, B, (321)
Z ekseninde kararlilik tirevl eri,
Z,Zyu+Z N+ (Z g~ WMt Z W+ (Z, +WV Jg+Z, p+ 2,1

=2, O ~Zy O ~ZpA~Zg B, (322

00M
X ekseninde nonent tirevleri,

R,.RGU+RV+R,W+R g-1, Bt+R p+Rr

18



=R, O —Ry, Osr —Rn.A —Ry B (323
Y eseninde nonent tirevleri,
M,M,u+MyVv+Mle+M w—1 &M, qg+M p+Mr
=-M, O —M, 0y —M,.A —M;B, (324)
Z ekseninde nonent tirevleri,
N,Nyu+NVv+N,w+N.g+N p-1,8 N.r
=—N, Om —Ng O —N,.A —Ng B (325
Burada giris degiskenleri, ana notor kollektif hatve kuyruk notoru, kollektif hat ve

ana notor, saykilik(cyclic) hatve denklemn sag tarafinda durum uzayl analizinin

yapil nas1 i¢intoplanmstir.
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4. ORNEK HELI KOPTER i N DURUM UZAYI NI N OLUS TURUL MASI
4.1 Kararlihktiirevierini n é de edil nesi

Kararlilik tirevieri bir ¢ok yoldan elde edilebilir. Bunlarin en dogrusu ve aym

zanmanda en pahalisi bir bilgsayar program yardi myla degiskenlerin degerlerinin
denge durunmundan basl anarak aer odi namk kuvvet ve no nentlerin kontrol ve durum
degiskenlerine gore iteratif olarak ¢ozil nesi ve her ad migin yeni degerlere
ulasil masidir. Kararlilik tirevlerini hesaplayan ve durumuzayim ol usturan program
bu ¢alig mani n sonunda belirtil mstir. Bu giin bir¢ok helikopter fir nasinda buisigin
daha gelisms bil gisayar prograniart kullanl naktadir. Bu prograniar herhang bir

anda ana ve kuyruk rotorunu analiz edecek bir algoritma kullanarak analiz

yapnaktadir. Dhha detayli bilg [1]’den el de edilebilir.

Bu calisnada, yukarida bahsedilen bilgsayar programna tenel teskil eden
ctkart nhar ve grafiker [1] de genis olarak islenm stir. Bu calisnamn sonunda da
ornekler belirtil mstir. Hareket denklenlerinden durumuzayina gegerken kuvvetler
icin kararlilik tirevieri, kitleye ve nonent degiskenleri eylensizlik mo nentine
bol iinerek gerekli boyutsuz astir na yapil mstir. Boylece denklender daha konpakt
hale getiril ms veik degisik ara¢ arasinda ki yasa imkan sag anmstur.

3 tane bag ns1z degisken u, 6,

001, =

5,/1' sirasiyla liz parametresi(tip speed ratio),

Kollektif hat ve, pal konisine giren aki mhiz(inflow ratio wthrespect to path plane)
icginanarotor ve kuyruk rotoruigindegerleri 115 knotta (,u = 0.3)ug:an bir helikopter

icin hesaplanms

OBag nh1 degisken/ 0Bagins1z Dedisken

seklinde tablo 4. 1 ve tablo 4. 2 de belirtil mstir. Ek A “ de gosterildg@ gibi rotor
tirevierinin C; /o gore degisin ¢izld gnden ve orta dl¢ekli degisken ol arak kabul
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edil mstir. Aym sekildetirevierinel de edil nesi de gosteril mstir. Asad da kullamlan

bag ns1z ve bag nh1 deg skenl erintabl osu veril mstir.

Tablo41 Anaratoriginbag ns1z dedskenler ve tabl dardan el de edilentirevler

Bag nli Degisken Ana Rotor
Bag |Ana Kuyr uk
a d C,lo
ns1z |raor raoru
5 C lo C,/lo a, (rad) | b, (rad)
Degis |(Denge) |(Denge) (&, =0)
ken
H 0.30 030 |-0140 0.008 -0 005 0.33 -0.05
0n="5" 13 5° 7.1° 0.46 -004 0.052 11 -025
A -023 | 00051 | 0.79 -007 0.010 12 0.59
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Tablo 4 2 Kuyruk ratoruigin bag ns1z degiskenler tabl o ardan el de edilen

degiskenl er
Kuyruk Rotoru
Bag ns1z C,lo
Degisken Clo C,/o a, (rad) a, (rad)
(@, =0)
H -0 70 0.004 -0 001 012 -002
0y=-5° 0. 659 0.001 0. 005 0.60 12
A 104 -0.002 -0026 0.70 17

4.2 Uzunl anmsi na ucusta denge (Tri M durunmu

Herhang bir hava aract ancak yunuslama yuvarlanna ve donne eksenlerinin
hepsindeki nonentler 0 a esit ol dugunda denge durumunda denebilir. Bu yilizden
denge gerekli ana yeterli degildir. Bunun disinda aracinsabit bir lizda herhang bir
eksende donne hareketi de denge durunu ol arak kabul edilebilir. Bu ¢alisnada ise
denge durumu aracin her li¢ eksende agisal hizzrin 0 ol dugu kabul edil mstir. Pil otlar
icin ise denge durumundan kasit aracin kontrol aksammnin birakil nasiyla denge

durumunun korunnasidir ki bu da sifir nonent yamnda sifir kontrol kuvveti

denektir. Denge halinde hareket denklenteri mz su 3 denkl e ne indir genebilir.

My, — Xuhy +Zyly +M; +Z 1, +Zc 1

Xy =Wsin®

Zy+Z,+Z =-Wcos®

22
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Analiz i¢in segilen 3 degisken®,T,,,a sirasiyla yunuslama acisi, rotor itkisi,

uzunlanasina girpna. Bu ii¢ degisken cinsinden denkl e nler

_TM (Im + ais) =Wo

-T, +TM(&j +TM(&j ~WO (42
W W ).

dM .
( da::l jais +TM (IM +ais)hM _TMIIM +QT +TM(%jHIM +TM (%]IF =0

Bu denkle nherin ¢oziimii[ 1] den su sekilde alinmstir.

T, =9337.8,0=-09"3 =-1.1° (43)

4.3 Qrnek Helikopter ici n uzunl a nnsi na eksende Durum Uzay

2. Boliimde ornek helikopter icin hareket denklend erini kiiciik bozuntular ve kiigiik
act yakl ast mn kullanarak denge konunu etrafinda ¢6zil miistir. Bu bol tinde har eket
denklenelerinde ugus sartlarin, denge degerlerini ve kararlilik katsayilarin
yerlestirerek helikopter i¢in yunuslana ekseninde durum uzayin ol usturabiliriz
Durum uzayim olustururken Yunuslama diizlemn analiz ettig mz icin ilgli

denkl enderi (3 20),(3 21),(3 24) dikkate alinarak

Durumuzaw:

¥e= Ax + Bu

4.4
y=Cx+Du (49
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Bur ada,

| Xu XW Xq |
— — -9
m m m
Zy Zu Zq 0
A= m m m (49
|\/|u+|\/|\&Zu |\/|W+|\/|\&ZW Mq+M&Zq
lyy lyym lyy lyym lyy lyym
| 0 0 1 0 |
i XHom XBl ]
m m 1 00O 0 0
Z gom Loy 0100 0 0
8= m m =001 0/°o o
M6bm+M\&Z6om MBl_I_M\&ZBl
0 0

Burada w =g ,yer ceki m ivnesi olarakifade edil mstir ayricaq = & ve M, disey
m

ivnenin nonente etkisi 0’a yakin kabul edilir. Buinunlailgli teri nher de diiser.

Durumdegiskenleri ve kontrol grisleri

x=[u w q 6] (46)
0,

u=| °" 4
o “

burada 6,,, kdlektif yunuslama girisi

B, saykilik yunuslanma grisidir.
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Aerodinamk katsayilarin bulunnasinda asagdaki netot izlenmstir. Bag nsiz
degiskenler, A nosfer ve Crnek helikoptericinfiziksel paranetreler yerlestirilerek 1.
Derece tirevier olustuwrulw. D ger tirevler NACAI2 kanat profili i¢in kullamlan
grafikerden el de edilir. Bu grafikier ek 2 de veril mstir. Daha sonra bu degerler ana
tirev denkl e nheri nde konul arak ana tirevier el de edil mstir Bu ¢alisnada degerlerin
hesapl annasi i¢cin MATLAB ortamnda “l ongderi vate” adiyla bir bil gisayar program
yazil mstir . Program Ek B de nevcuttur Program n girisine bag ns1z degiskenl er
uyguland gnda program durum uzay, gris c¢ikis transfer fonksiyonlarim ve
Ozdegerleri ver nektedir. Aym programat nosfer ve fizksel paranetreler aym ol mak
kosul uyl a farkl1 ugus sartlarinsi mil e et nek ve miihendislik paranetrel erine ul ag nak
icin kullanlabilir. Asagda uzunlamasina dinamkler i¢in kullanlan tirevierin
fiziksel anlanbar1 tabl o halinde belirtil mstir. [3]

Tabl 04 3 Acrodinamk tirevier

Tirev Genel Gisteri m FHziksel Anlam
X 7 M (axj (azj (GM j Ileri hizdan kaynakl anan ileri kuvvet, diisey
e ek oj)'\ ok kuvvet ve yunuslama nomenti
oX (o) (M . oo .
/| =] = Disey hizdan kaynakl ananileri kuvvet, diise
XuiZy:M, (a&}(ax}( a&j o ’ o
kuvvet ve yunuslanma nmonenti
X , oz , ™M Yunuslana hizzndan kaynakl ananileri kuvvet,
Xglg:My 11 og )\ oq)\ g ,
diisey kuvvet ve yunuslama no nenti
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Tabl 0 4 4 Kontrd tirevieri

Tirev Genel Bsteri m Fziksel Anlam

Xg1Zg 1My oX o7 oM kollektif yunuslana girisinden
o6, )\ o6, oo, kaynaklananileri kuvvet ,diisey

kuvvet ve yunuslama nmomenti

Xa1 Zg My, oX\( oz (oM Saykilik yunuslama grisinden
oB, /{ 6B, )'\ 6B, kaynakl ananileri kuvvet ,diisey

kuvvet ve yunuslama nomenti
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Tabl 0 4 51leri dogru ugusta ana rator icin 1. derece boyutsuz tirevier

Tiirev Denklem
oA’ 1 o (0C /o Ci
ok Q| ™ 2ul ou Y7,
o' -
& oR[1+ Crlo o
oA 2u
oC, /o oC, /o .
oa, ' b, C,/o+=A
(5]
12
oa, 16 B R
aqs e[, «° e (. u
1-—||1- 1-— | 1-£
i)y ) oeg) )
e
192~
oa, 1 R
op R e\, u'
ol1-# | ql1-8 |14
2 ) 7 ( RM 4)
3
oa, (“2'” j
B, - 2
1 1_L
2
M dr 3 A PROR)a
da, 'db, 4R
S S }/
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Tabl 0 4 61leri dogru ugus i¢inana rotor tireveri
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4.4 Qrnek helikopterign fizi ksel paranetreler
Ornek helikopter igin geonetrik paranetreler[ 1] den alinmstir.

Tablo 47 Aarao fiziksel paranetreler

Cap R 9m Pal Aam 22.296 m
Disk Aan, A 262 62 Kanat Profili NACA 0012
Pal u¢ iz, (R 198 nis Burul na 6, -10°
QGrpna eylensizik
Kord 0.6095m _ 3891.2034kgm
mo nenti |,
Pal sayisi 4 Lock nunarast 81
Mafsal A kiik Gam
Rjitlik o 0.085 . 0.05
R
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Tablo 4 8 Yatay Sabilizer fiziksel paranetreler

Aan A, 6.48 m Vo nment kol ul,, 10.0584 m
Genislik by, 504 m Kanat Profili NACA 0012
Yer ¢eki m
Aciklik Qam 6. 82 0.4572 m
Mer kezi nden yiiksekli k
Tablo 49 Givde fiziksel paranetreler
Uzunl uk L. 17.37 m Wetted alan S, 63.172 m
Genislik W 2 4384m Haci mV, 130.18 m
) Yer ¢eki m
YiiksekikH, 3048 m 0.1524 m
Mer kezi nden yiiksekli k
Eylensizlik
54232. 8 kgni sirthk W 9060k
mo nenti I, 8 Agirh J
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Sekil 41 Grnek helikopter iistten ve yandan gor inis

4.5 Uzunlammsina Transfer fonksiyonl an

Yukarida Aciklanan netat ile aerodinamk tirevierin olusturul nast ve bag nsiz
degiskenlerin MATLAB ile yazlan “longderivate” programna giril nesiyle
asag daki durumuzay elde edil mstir.

& [-0.03269 -0.01368 6.292 -32.21|u| [-10.85 29.95
W | 0.07869 -0.4643 193.9 0w N -178.5 109.3 6, B]
&| |0.007875 -0.0025 -1.75 0| q 8.175 -9.106 | ™" *
0 0 1 0] 6] 0 0
100 0ffu] [0 O]
0100wl |0 O ‘eoﬂ
y = +
0010|q| |0 O] B,
0001[@] [0 O

(48

Yukarida bul unan durumuzayr MATLAB program nda “tf” fonksi yonu kull aml arak
transfer fonksi yonl arini su sekilde el de edil mstir.
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Kollektif kanali;

u(s)  -10.85s°+29.865° - 268.15-136.6
0,,(s) s*+2.247s*+1.3215° +0.297 s +0.1114
w(s)  -178.5s° +12665” +36.445s - 66
0,,(s) s*+2.247s+1.3215° +0.297 s +0.1114

q(s) _ 8.175s°+4.424s% +0.12925+1.187*10"'

0,.(s)  s*+2.2475°+1.32152 +0.2975+0.1114

o(s) 8.1755° + 4.424 5+ 0.1292
0,,(s) s*+2.247s°+1.321s” +0.297s+0.1114

Saykilik kanali;

u(s)  29.95s+7.534s” +325.35+145
B(s) s*+2247s°+1.321s*+0.297s+0.1114

w(s) 109.3s° -15685s” -11.53s +50.8
B(s) s*+2247s°+1.321s° +0.2975+0.1114

q(s) -9.106s°-4.563s? -0.0651s -8.563*10™

B(s) s*+2.2475°+1.321s*+0.2975+0.1114

o(s) -9.106s” - 4.563s - 0.0651
B(s) s*+2.2475°+1.321s*+0.2975+0.1114
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4.5 Karakteristik denkde m

Transfer fonksiyonlarimn paydasi incelenerek herhang bir sistemigin kararlilik
analizi yapilabilir asagda ilk once helikopterler icin genel hal daha sonra ornek

helikopter icinincelene yapil mstir
451 Karakteristik denkl e nin genel ¢o6zii mi

Ileri dogru ugusta karakteristik denkle m4 koke ayrilabilir. Fakat sabit kanatli hava
araclarinda ol dugu gibi genellestir nek kolay degildir. (fakta karakteristik denkle m
iki cift konpleks koke ayrilir. Bunlardan kisa periyotlu ve yiiksek soniinde neli

di geri uzun periyotlu ve hafif séniinl e nelidir(phugoi d). Helikopter iginise durum
farklidir karakteristik denklem bir ugus durumunda ik c¢ift konpleks kok bir

di gerinde 2 gercek ve 2 konpl eks kok ve bir di gerinde 4 tane gergek koke ayrilabilir.

Bunun nedeni Aerodinam k tirevierin ugus sahasi i¢inde ¢ok biiyiik degisikikler

goster neleridir. Uzunl amasina harekette Mw en biiyiik etkiyi gosterirken Mg, M ve

Zw den sonuglara etki eden tirevierdir. Bu baki ndan aym ol nasa da ucak icin
gecerli uzun ve kisa nodlar1 andiran hareketleri yaparlar. [3]

Durumuzayimn 4. Dereceden laplace fonksi yonu ol usturul dugunda ve aerodi namk
degiskenler uygun olarak yerlestirildgnde denklem sayisal olarak ¢ozilebilir.
Helikopterler icin genel ol arak karakteristik denkle msu sekil de ifade edilebilir.

(T,s +1)T,s +1)s> + 20w, + @,2)=0 1)
1) Dkeyhz nodu: (Tls +1) ile belirtilen yatay iz nodu kararli asirt soniind e neli

hareketi ifade eder. Hreket hiza ve yunuslana agisina bagl degildir ve 1 2

sani ye arasinda zanan sabitine sahi ptir.

2) Yatay Hz nodu (TZS +1) ile belirtilen X yoniindeki hiz nodu kararli asir

sonlinle neli duruna isarettir. Hareket yunuslanmm acisina ve yunuslana hiz na

Kuplgjlidr. 05 saniye gbi diisiik bir zanan sabitine baglidr.
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3) Yunuslana salimm: genellike (sz+2§a)n+a)n2) ile ifade edlir. Yunuslana

osilasyonu hiza ve ugus sartlarina bagidr. Hzin yiiksel nesi osilasyonu da

arttiracaktir.

Bu denklenler helikopterin ugus sirasinda ki hareketini incelenek i¢in gereklidr.
Yalmz aerodinamk tirevier degistiginde karakteristik denklemn de degiseced,
bunun i¢in farkli ugus durumiarinda farkli denklenlerin ¢ozil nesi gerekti g
unutul nanalidir. Buradaki dinamk nodlar uzun ve kisa olarak ikiye ayrilabilir.
Uzun nodlar helikopterin dinamk kararlih@n acikarken kisa nodlar helikopterin

pilatun uygulad g grislere verdi @ cevaplar darak degerlendirilir

4.52 (Ornek Helikopter icin Karakteristik Denk e nin Czii mii

Durum uzayimn c¢ozilnesiyle o6rnek helikopter i¢in yunuslana diizle mndeki

karakt eristik denkl e msu sekil de bul un nust ur.

s* +2.247s% +1.321s* +0.297s+0.1114 =0 (418

denklem c¢ozilerek asagdaki Ozdeger tablosu ve miihendislik parametreleri
olusturul nustur. Bu ¢alis nada 6rnek helikopter igin yatay stabilizer alam orijinal
kaynakia[1] da tavsiye edildg gibi 4 kat kadar biiyitil mistir. Boylece yatay
stahilizer kararliliga pozitif etkisi arttirl mstir.
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Tabl 04. 10 (xdeger ve soniinie ne ve frekans tablosu

Re I'm Séniinene | Zaman | Frek (rad'sec)
Mod
(¢o,) (o) ) Sabiti (@,)
D key Hz -1 4306 0 1 0.69 1 4306
Yatay Hz -0 7506 0 1 1332 -0 7506
Yunuslana _
-00329 | +0. 3204 0.102 30.395 0.322
Salint m

Tablo 4.9 dan goril diigli gibi 6zdegerler 2 kararli birinci dereceden cevaba isaret
ederken bir de ikinci dereceden yiiksek dereceli noda isaret et nektedir. Bu
calisnada Yiiksek osilasyonlu yunuslana nodunun kontrolii i¢in kontrd sistem

tasart m yapil msgtir.
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ot-l ocus

idnro

453 QOrnek Helikopter

Asag da agik sistemicinkokl erin diizl e mde yerlesi m (root-locus) veril mstir.

Root Locus

-~

1
3

Sy Aleuibew|

=35

Real Axis

Sekil 42 Acik siste mkokl erin yerlesi m

Aci1kga goril diigii gibi yunuslana ekseninde yiliksek osilasyona sebep olan kokl er

diizlemn kararl1 sd tarafinda fakat neredeyse sanal eksenin lizerindedir.
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4.54 Aaksiste m Cevaplan

Adim Cevabi
From: In(1) From: In(2)

To: Out(1)

To: Out(2)

Genlik(deg/sec)

0 50 100 150 0 50 100 150
Zaman (sec)

Sekil 43 Acik sistemadim cevapl ar1

Sekil4 3 de Kontrosuz sistemn adt mcevaplart veril mstir. Agik¢a konpl eks
koklerin etkisi gorilebilir. Saykilik girisin yunuslanaya etkisi 2 grisin 4 gtkisa dan
cevaptan goril diigii gi bl maksi mumovershoot’u %l 00 ot ur na zanam ise 80 sani ye

gibi yiiksek bir degerdedir.
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5 ORNEK HELI KOPTER i d N UZUNLA MASI NA EKSENDE

YUNUSLAMA KONTROL SiSTEM TASARI M

5.11leri dogru ucusta stati k kararhlik

Statik kararlilik ¢ogu denge durunu birbirini etkiledi g icin 6nenli bir rd oynar.
Orneklenek gerekirse yonsel dengedeki herhangi bir bozuntu kuyruk mot orundaki
itkiyi degistirecek ve bu da kuvvetten dogan uzunlanasina eksendeki nonenti
degistirecektir. Uzunlamasina eksendeki olusabilecek degisim ise su sekilde
actklanabilir: OY ekseninde donne hareketi yapan bir helikopterin uzunl a nasina
eksendeki dengesi bozuntuya ugradi §nda ana rotorun hiicum agist degisecek bu
degisi mitkinin degisnesine bagli olarak da dengeni n bozul nasina sebep ol acaktir.
Bu bozuntularin gerektird@ dengelene islenlerinin pilat tarafindan yapil masi
gerekti @ diisiinil trse helikopterin kullann mm n sabit kanatli hava aracina gére daha

konpleks dacag barizdir.

Statik kararlilikicin 3 fakt 6r gézden geciril nelidir.

1  Ana nmotorun statik kararlili g
2 Govdenin statik kararlilig
3 Yatay stabilizerin kararlili @

511 Ana notorunstatik kararlihg@
5111 Hz

Sekil 5.1 de denizseviyesinde ve v iz yla ugan bir helikopterin ve rot orun basit bir

halde gosterildgn diisiineli m Helikopterin yatay hizinda AV kadar bir art ma
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ol dugunda Buna bagl1 olarak pallerin¢irpna hareketinde bir art na ol acaktir. Byl ece
roor ¢ gibi bir agtyla geriye edilecektir. Bu da ugus yOniiniin tersi yoniinde Fx
kuvvetinin ol us nasin neden ol ur. Bdylecerotorun izt diiser ve rotorunileriye dogru

olanitkisi diser.

Aymni sekil de helikopter diiz ugustayken hzan AV kadar azaltil nasi rot orun 6ne dogru
egdll nesine boyl ece ugus yoniin de bir Fx kuvvetini n ol us nasina sebep ol acaktir. Bu
da yatay hizin art nmasina helikopterin denge durununa ul ag masin neden ol acaktir.

Buna bag1 darak hizdaki degisi nhere gére ana notor statik ol arak dengede denilir.

! |
A) Ly
—~K \ \
V [~ S
B o 1 e ki /'_/
=
o e |
. ,>—\r_ -
L

Sekil 51 Ana ratorun hiza gore statik kararlili g

5112 Hicum Agis1

Sekil 5.2 de diiz sevi yede ugan bir helikopter ¢rnek veril mstir. Hicumacisin  anr
kabul edersek ana notordan gelen itkinin O ol nas1 gerektig icin itki agrlik
nerkezinden ge¢nelidir. Disey yonde bir aki mn etkisiyle helikopterin burnunu
indirdigini kabul edelim bdylece hiicum acisi da  Aa a kadar azalacaktir. itki
vekt6rii de one dogru bozulacaktir vee M kadar bozuntu olusturan bir nonent
ol usturacaktir. Bunun yam nda ana rotorun hiicumagisi arttigndaitk vektorii arkaya
egilecek ana rotorun hiicumacist daha da artacaktir. Buna gére gdvdenin hiicum
acistna gére ana rotor statik olarak kararsizdir denebilir. Aski durunmunda ise

helikopter durumdegisind erine gore kararlidr.
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Sekil 52 Ana ratorun hiicumagisina gore statik kararlili g

512 Givdenin Statik Kararlih g

Govdenin statik kararliliga etkisi kaldrnma ve siiriiklene kuvvetlerinin yerlesi mne

bagli darak kararlili@ arttinna yada azaltia dabilir.

5 13 Yatay stahlizer

Yatay stabilizer statik kararlili@ arttinca bir rd oynar. Bu yiizden ana rotorun
kararlilign arttir nak i¢in biyiikl igii dolayisiyla ol usturdugu no nent arttinil abilir.
mo nent hiZa dogru orantili darak artar.

Statik kararliliga en biiyiik etkiyi ana notor yapmaktadir bunun yamnda gévdeni n
etkisi de ithnal edil ne melidir. Gdvdenin arkasina konacak bir kanat uzunl a nasina
eksende statik kararlil1 @ arttiracaktir. Bunun yamnda kararsiZ1k hi z n arttiri]l nas1 ve
hiicum acisimn azaltil nasiyla el de edilebilir. Negatif hiicum agilarinda kuyruk ve
kuyruk kanad: statik kararlilik goster nektedir.[ 5]
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5.2 Helikopter oto mati k ucus kontrol siste nheri( AFCS)

Helikopterler i¢in kullanilan ot omatik ugus kontrd sistenherinin( AFCS) baslicaiki
gorevi baslangicta kararsiz olan sistem dis bozuntulara ragnen denge durununda
ve fazla konpleks ol mayan nmanevralar yaparken kararlilig sagayarak pilotun
tizerindeki yiikii azalt nak ve sistene girilen komutu saglanaktir. Bunun yamnda
kontroler lizerinde sinirlt bir etkiye izin verilebilir. Zira kontrol ancak helikopterin
kaldrna ve yonel ne hareketini sagayan rotor ile saganabilir. AFCS’ nin
kullani] nast ile biletamanen piladtun disinda olan otonmatik bir islemancak birkag
daki ka i¢in uygundur.

521 Kararlhihk Arttina siste nher(SAS)

Kararlilik arttinna sisteml er helikopteri bulundugu denge durunmunda ol usan
bozunt ulara karst jiroskoptan gelen Ol¢limi geri beslene ol arak kullamr. Buradan
gelen sinyal aktuator ile tabla assenblesi (swash plate)’ne giris olarak uygul anir.
Geri beslene kanal1 tizerinde jiroskop kanalina paralel bir geciktirici integrat or(leaky
integrator) bulunur. Geciktirici integrator helikoptere uygul anan agi ya orantili ol arak
sinyal iretir. Bu sinyal helikopterintekrar denge durumina gel nesini sagar. Eger
helikopter diizelt ne sinyaline cevap ver nez yada pilat yeni durunu giris olarak

kullanmgsa uzun vadede giris soniinlenir ve yeni giris yeni denge durumu ol arak
kabul edilir.

5.22 Qonmntik kararlilik siste ni.( ASE)

Gomatik kararlilik sistem istenen istenen oOrnek olarak yunuslanma ve yalpa
sagannast icin kullamlir durum degiskenleri jiroskop tarafindan dl¢ilir ve hizart
tirev alinarak hesaplanir. Gerekli dlc¢eklendirilmeden sonra saykilik kol undan ve
yerceki m nerkezi dengelene sistemnden gelen sinyal ile birlestirilir. Saykilik
kol undaki sensor jiroskop sinyalini sifirlayarak sistemn girise karst sinyal {iret nesi

engellenir.
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53 PD Kontrocusuile Tasann m

Helikopter ugusunda pilotun kullandi @ hatve kontrol sistem bir hayli 6nenlidir.
Sekil 5.3 de pilaaun uyguladg grisi nekanik olarak ifade eden bir sistemn
MATLAR Si nulink bl ok di yagram ile belirtilmi stir. Qrnek kontrol sistem [ 5] dan
el de edil mstir

giris 1

o o T s 2 K>

: cikis1
Mekanik kazang Integrator Integrator2 Kazang

e

Sdnimleyici

.K.}.

Yay sabiti
Sekil 53 Mkanik hatve sistem

Burada geri beslene yayr onceden yiikl enebilir ve sertlig hizin fonksiyonu ol arak
kabul edilebilir. Boylece geri beslene sistemnin pilat tarafindan al glanist sabit
olacaktir. Bunun yamnda sistem bir on filtre gibi calisacak asir1 degisi nheri

soniind eyecektir.

Bu calisnada ise kullamlan yunuslama kontrol sistemnin MATLAB Si nulink
gosteri m Sekil 5.4 de gosteril mstir. Burada ki sitem giirbiiz ve agrlik mer kezine
bagl1 diizelt ne sinyallerine ihtiya¢ duy ma naktadir. Bunun nedeni servonun girisine
ancak hiz degi skeni nde dedi s ne var ise sinyal uygul anacaktir hizjiroskobuna paral el
goziiken “geciktirici integrasyon” elemam paralel beslene ile faz-geci knesini

saglanaktadr.

Bir bozuntu ol ustugunda burada ki “geciktirici integrasyon” elenam helikopterin
denge durunundan uzaklasti@ acimn siddetine orantili olarak bir sinyal iretir.
Kontral sistem tabla asse nbl esi tizerinden bu agisal bozunt uyu 0’ aindir neye calisir.

Eger helikopter bu diizelt ne hareketine karsilik ver nez ise yada bu yeni durunda
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pil aun kontro ii dahilinde t ut ul uyorsa entegre edilm s sinyal u 5Tsiiresince 0’ a diiser
ve bu yeni durumdenge durunu ol arak kabul edilir. Kontrd sistem ol usturul urken
helikopter dinamKklerinin ( M MO) ifadesinden sistemn Yunuslana agisiylailgli
transfer fonksi yonlar1 ¢ikartilarak (SISO sistemol usturul ur[ 6]. Yeni kontrd siste m
Sekil 5.4 de gosteril mstir.

e i s i 4 -9.106534.563520.06515-8.563-017
giris gikis giris gikis1 |—pw|  —
s+4 $H42.2475341.3215240.287+0.1114
Adim girisi — - yunuslama agisi
Saykilik mekanik sistemi Kontrol sistemi altuator yunuslama hizi transfer fonksiyenu hizi degisimi
-0.10652.4.56350.0651
Segici L -]
$H42.2475541.3215240 2075401114
nuslama transfer fonksiyonnu Sunsama:agisi
degisimi
{ Ne 2l
+ ]

Jiroskop kazaneci

0.1
s+0.1

geciktirici integral terimi

[ -0

Rastgele bozuntu dreticisi Bozuntu

Sekil 34 9SO Kontrd sisten

PD kontrd elemam Pl Dkontrol cusunun 6zel bir halidir. Yani P D de kullaulan
oransal (proportional) ve tirevsel(derivate) kontro kisi nharim kullanr.

PDigintransfer fonksi yonu

G,(s)=K, +K,(s) (51)
Seklinde tan nhanir.
Bununiginsitene uygulanan kontrd sinyali

de(t)

U(t)= K e(t)+ K, e (52

p

Seklinde tam nbamr. Yukaridaki sistene uygulanan PD kontrd sistemnin
MATLAB S milink gbsteri m asag da veril mstir.
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Kd tirewv

Sekil5 5 PD kontrd sistemi

PD kontrd cusiiniin Baslica Gorevl eri

1

2

Soniinleney arttinr

Yiiksel ne zanmanmn ve otur na zanan m azaltir
Bant genisligin yi arttirir

Kazan¢ narjin ve faz nmarjin’nm iyilestirir

Yiiksek frekanslarda giiriiltii d ust urabilir

Uygul anirken nispeten yiiksek kapasitdre 1hti yag duyar

Kararsiz yada az kararli sistenberde etkili d nayabilir.

5.3 1 Kapal1 siste ninincel ennesi

Sistem mzde Saykilik hatve nin tabla assenblesine olan bagantist aktuator ile

saglanmstir. Aktuator birinci dereceden bir sistem olarak benzer ¢alis nalardan

ornek alinmstir.[7, 5]
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Geri beslene kanalinn iizerindeki kazang V radcinsindenjiroskop duyarlilignm k i

olarak ifade et nektedir. Secilen jiroskopun bant genislig ve soniind e nesinin
cevabimn gecikneye neden ol nayacak kadar uygun ol dugu varsayt m yapil mstir.
Bu anmngla sistem mzde yunuslam agisinn 0l ¢limil i ¢injiroskop duyarlilig k; =1

kabul edil mstir.

Sekil 5.6 “da kapal1 sistemi n MATLABileelde edil ms farklit Kp degerleriiginroot-

locus grafid veril mstir.

Root Locus Editor (C)
20 T T T T T T T

15 |- Kp=10 Kd=2 t o
10 - ¢ Kp=5 Kd=2 "
Kp=3 Kd=2
5+ o
e
o B B
E
5k i
*
10 —
15 W 2
_20 1 ! ! 1 ! ! 1
-4 -35 -3 -25 -2 -1.5 =1 -05 0
Real Axis

Sekil 56 Kapali sistemiginroot-locus grafi g

Sekil 5.6’dan da goril diigii lizere Kp degeri arttinld@nda iki sanal kok gerc¢ek
eksenden uzakl ag nakta dolayisiyla soniinle neyi azaltarak sistemn dogal frekansi m

arttir naktadr.

Sekil 5. 7 deise yunuslama acisimn Kp =3, Kd =2i¢inad mcevab goril nektedir.
Sistem kararli hale gelmekte ama otur ma zamam 50 saniye gibi ¢ok yiiksek bir
degerdedir. bunun nedeni PD kontrol cusunun Helikopter gibi az soniinleneli yada
kararsiz sistenberde sistene —Kp/Kd de ekledg@ 01n sistem yeterince

soniinl eyecek etkiyi goster ne nesi dir.
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t(san)

Sekil 537 Kp =3, Kd =2degerler icin 6 adt mcevab

5.4 Kok yerl esi na( pol e-pl ace nent) yonte ni

bir 6nceki yaklagi mda PD kontrol cusunun ot ur ma zamann bir hayli yiiksek ol dugu
gozlenhenmsti. Bunun nedeni PQ Pl gibi kontrd elenanlarinin sistem n biit iin
koklerini bag ns1z olarak kontro edeneneleri zra her birinde sadece 2
paranetrenin bulunnasidir. Bu ylizden M MO kok yerlesim yani sistemn
kokl erinin keyfi ol arak yerl estiril nesi ve buna uygun geri besle ne kazanglarimn el de
edil nesi yontem uygulamstir. Kok yerlesim netodunun uygulanabil nesi i¢in

sistemn gerektirdi g sartlar su sekil de incel en mstir.

Siste mdurumdenkl e m tam m

dz—?) = AX(t)+ Bu(t) (54

burada x(t) n*1 durumvekt 6rii w(t) skalar gris vektdriidir. Geri besle ne kontrol i

u(t) = —Kx() +r(t) (59
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Burada K 1*n geri besleme ele nanlarindan ol usmustur 53’1 5.2° da yerlestirirsek

Durumdenk e m

d’(;_it) = (A—BK)x(t)+Br(t) (56)

Seklini alir

Eger [ A Btamanen kontro edilebilirse (A+BK) mn ozdegerleri keyfi olarak
ol usturul abilir[4]. 5 6 de belirtilen siste mi¢in kontrd edilebilirli ge gerek sart ise 5.7
de belirtilen nxnr kontrol natrisininrankinin n’e esit d nasidr.[4 §]

S=[B AB A’B...A""B] (57)

MATLAB programnda (rnek helikopter igin durum uzayr A B matrisleri igin
“ctrb” komutuyla sistemi n kontrol edilebilir oldugu ortaya ¢ikmstir. Sistemn geri

beslene kazan¢ natrisinin bul unnasi igin yeni siste mn kokl eri
R=[-104-1+05 ,-1-05i,-7 (58)

(arak secil ms Tekrar MATLAB programnda “place” konutu calistirilarak geri
besle ne kazan¢ natrisi asag daki sekilde bul unnustur.

(59

0.0295 -0.0038 -2.7588 -2.5948
0.0333 -0.0024 -2.6633 -3.1222

Kazang matrisi sistene MATLAB Si milink ile uygulanmstir. Sekil 58 bu sistem

goster nektedir.
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Kollektif In1 Outt

Mekhanik sistem

hd

Helikopter Dinamikleri

s
—0
.

letanin hizi

teta

Manual Switch

Actuator!

In1 Outt

Mekhanik sistem1
Saykilik

Kazane Jiroskop

Qutput2

Rastgele bozuntu

Sekil 58 Kkazang natrisiyle geri beslene ol usturul mus siste m

5.4 1 Kapal1 siste nminincel ennesi

Sekil 59 de yunuslana acisi grisi iginsistemn adt mcevabi veril mstir .

0 (derece)

Sekil 39 6 Yunuslana acist icin adt mcevab

Sekil 5. 9 de goril diigii gibi sistemn adt mcevabt PDsistemn gore acikcaiyiles ms
sistem8. Sani yede ot ur must ur. Ayrica sistemn kararlilik arttirial siste mol arak( S AS)

da incelenmstir. Bunun igin sistene rasgele bozuntular ireten bir alt sistem
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ekenms, giris olarak sifir secil mstir. Rasgele bozuntularin zamana gére dagli m

sekil 510 da veril mstir.

t(san)

Sekil 5§10 Rasgele Bozuntularin Dhdli m

Bu bozuntulara karst siste mn yunuslana cevabi ise,

t(san)

Sekil 511 Bozuntuya karsi siste mcevabi
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Sekil 5.11 dan goriil diigii gibi sistemSAS olarak daiyi bir perfor nans goster mstir.
Sistene uygul anan 1 derecelik standart sapnali rasgele bozuntulararagmen siste mn

cevabi —0.3 +0.3 derece sinirlarinin arasinda kal mstir.
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6. SONUC

Bu c¢alignada helikopter yunuslana kontrol sistem tasart m anaglanmstir. Hareket
denklenleri durumuzay haline getirild kten sonra sistemn az soniinte meli ol dugu
gozlenbenms, SistemSISOsistenber bdl iinniis ve yunuslana saykilik girig siste ne
kontrol elemam olarak ilk 6nce PD kontro elemam uygulanms, Sistem n kararli
hale gel nekle beraber dizayn kistaslarin sagamadi @ bulunnustur. Daha sonra
sistene kok yerlestir ne(pol e place nent) yaklasim uygulanms, yeni Cok girisli Cok
ctkisli (M MO) sistemn PDkontrol cusuna ki yasla dahaiyi bir perfor nans sag adi &

bul un must ur.

51



KAYNAKLAR

[1] Prouty, R W, 1990. Helicopter Perfor mance, Sahbility and Contrd., PW
Engineering. Boston USA

[2 Bramwell, ARS, 2001. Bamwell’s Helicopter Dynamcs
Butter wort h-Hei nmann, London UK

[3] Gooke, A K, 2002 Helicopter Test and Evolution Geat Bitain MPG Books
LTD London UK

[4 Kuo, B, 1995 Automatic Contrd Systens. 7 edtion USA Prentice- Hall New
York WSA

[5] M Lean D,1990. Automatic Hight Contrd Systens. Prertice Hill New
York WSA

[6] Ledn J,1990. Sngle Mbdelling Environment for Constructing H gh Fidelity
Hant and contrdler Gains Ledin Engineering Galifornia WSA

[7] Zengin U, 200 3 Interconnected lateral-directional contrd systemfor -4

Yiiksek Lisans Tezi 1. T U Fen Bli nheri Enstitiisii Istanbul.

[8] Caferov, E,.2001 Automatic Hight Control Systens Ders Notlari Istanbul
Teknik Uhi versitesi Istanbul. Tirki ye

[9] Sahin K, 1999 saklar ve Felikopterler Inkilap Ankara. Tirrkiye

[10] Lozanoa, R, Gastillg P, Garcig P, xd, A, 2003 Robust prediction-based

contrd for unstable delay systens: Applicationtothe yawcontrd of a
mi ni-helicopter Automatica 40 (2004) 603 — 612

[11] Ailg V J C, Brogliatg B, xu, A, Lozano, R, 2003 Nonlinear modelling

and contrd of helicopters Automatica 39 (2003) 1583 — 1596

52



[12] Jonathan C MR, Buskey G I. P,2003 Low Cost Hight Contrd System
for asmall Autonomous Helicopter 1 EEE international conference on

Robatics and Autometion Tai pei, Tai wan,

[13]Park D, Hbng, S-K, Astudy onthe 3- DOF attitude contrd of free-flying
vehicle | EEE International Synposiumon Industrial Hectronics, v 2

2001, p 1260-1265 Chi na.

[14] Wang, Hi; Xu Jn-Fa, 2003 Hight dynamcs nodel and stahility aug nent

design for a snall-size unmanned helicopter Lab. of Rotorcraft
Aeronechanics, Nanjing Univ. of Aero and Astron, Nanjing 210016,
Chi na.

[15]Su Yuan; Cao, M-Hua 2002 Dynamc stability anal ysis and contrd law design

of stability augnentation systemfor helicopter Dept. of Hight \ehicle
Design, Beijing Lhiv. of Aero and Astron, Beijing 100083 China

53



EKA

Ornek Helikopter icin kararlihk tiireMerini hesaplayan ve Durum uzayim

ol usturan MATLAB program

function [e, AB sys,sys42act,sys32 sys41,sys31,sys12 sys22,sys11, sys21] =
| ongderi vate(nu,teta, del)

%%%%9%0%% %% %% % %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% % %%
%This function calculates Longitud onal derivates for exanple helicopter for %
%gi ven Pyhsical and At mospheric conditions and eval utes state-space for mfor %

Ystability anal ysis %

%Witten by Emek Akgezer Istanbul Technical University Aeronautics and %
%Astronautics Faculty. %

%%%%9%0%%%%%%% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% % %%

% Basicrator derivates respect to nu

Gnu =-014GC;
Chnu =0 008;
alsnu = 033
blsnu = Q05

% Basicrator derivates respect toteta

CQteta =046
Chteta =-0.04
alsteta =11
blsteta =0 25

% Basicrator derivates respect to del

Qdel =079 Chdel =-007; alsdel =1 2 blsdel =059
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% A nospheric and pyhsical paraneters

ro=0002377: Ab =240; omme =650 Im=- Q05
hm=75 alsim=-00173;, @ =0086, a =6, nmF621;

lyy =40000; g=32 206, V=194 23, Teta =-0 01649;

% Basic mainraor derivates

nuu = Yonre;

delu = 0.000037,

del w= 000138,

delals =0 3187,

Chals =0 08625+ (a/8)* del;
alsq =-0 1098,

alsBl =-1 1184

Ma1s =200940;

T=ro* Ab*(ome”2);

%Horizontal stahbilizer paraneters

Ih=33;

hh =-15

% Cal culation of longitudinal nainraor derivates inforward flight

Xu me- T*(( Chnu+Chals*alsnu+alsi m* QG nu) *nuu
(Chdel +Chals*alsdel +alsi m*Q del) *del u);

Xwm =-T*(Chdel + G*alsdel +alsi m*Q del)*del w
Xgm =-T*Chals*alsg-(Xum *hm

HXetam=-T*Citeta + Chals*alsteta +alsi m*Qteta);
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XB1m =-T*Chals*als Bl

Zum =-T* G nu*nuu+Q del *del u);

Zwm = - T*( Q del *del W;

Zdetam=-T* Qteta);

ZB1 m =-T*( Qdel *delals*als Bl);

Mum = Mils*(alsnu*nuu+alsdel *del u)- Xum*hm + Zuntl m
Mwm = Mils *alsdel *del w Xwnt*hm + Zwm * Im;
Mg m = Mls *alsg- Xgnhm

Metam= Mls*alsteta-Xetanthm+ Zetant m
MB1m= Mls *alsBl-XBlnt*hm

% Calculaion of Horizortal derivates

Zwh=6.575;

Xuh =1,

Zuh =1,

Xwh =1;

Zgh = Zwh*l h;

Muh =-Xuh*hh +Zuh*l h;

Mwh =-Xwh*hh + Zwh* h;

Mgh = Zgh*l h;

% Fuselage derivates

Xuf =-8
Xwf =-1
Zuf =3
W =-19
Muf =-80,
Mwf = 374;
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% Calculation of tatal forward flight derivates
Xu = Xum+ Xuf;

Xw = Xwm + Xwh +Xwf;

Xq = Xgm
Heta =Xetam
XB1 = XBlm

Zu = Z2um+ Zuh + Zuf;
Zw = Zwm + Zwh + Zwf;
Zq = Zgh
Jeta = Aetam

ZBl =ZB1m

Mi = Mim+ Mih + Mif
Mw = Mvm + Mah + Maf
My = Mym +Mih

Meta = Metam

MB1 = MB1lm

% Converting derivates to state-space for m

A=[ Xu/ m Xw m( Xg-(621*V*Teta))/ m-g; Zwum ZwW m (Zg+n*\)/ m0; M/ lyy
Mw lyy Mylyy 0;0010];

B=[ Xetad mXBl m; Zetad mZBl m; Meta/lyy MBUlyy; 00];
D=[0G00G0GOQ];

C=[10006010G60010G0001;

e =eg A;

sys=ss(ABC D;

% Actuator transfer cal cul ati ons

nune 0 4];den 1 4];
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sysact f(num den);

%Cal cul ating transfer functions
sys42=tf(sys(4 2);
sys32=tf(sys(3 2);
sys41=tf(sys(4 1));
sys31=tf(sys(3 1));
sys12=tf(sys(1, 2);
sys22=f(sys(2 2));
sys11=tf(sys(1, 1));
sys21=tf(sys(2 1));

sys42act = series(sysact,sys42);

rlocus(sys42), grid
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Ek B
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