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ONSOz

Bu tezde, havadan karaya bir anti-tank fiizesi modellenmis ve modellenen flize igin
Uc farkh kontrol yéntemiyle tasarlanan otopilot ve terminal faz gidim tasarimlari
yapilmis ve performanslari incelenmistir.

Otopilot tasarimlarinda klasik, kutup atamali ve model 6ngérult kontrol yontemleri
kullaniimistir. Farkli kontrol yontemleri ile tasarlanan otopilotlar, MATLAB SIMULINK
kullanilarak hazirlanan dogrusal ve dogrusal olmayan fiize benzetimlerinde
kosturulmus ve birbirleriyle performans kiyaslamalari yapiimistir.
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HAVADAN KARAYA ATILAN BiR TANK-SAVAR FUZESi iGCIN OTOPILOT
TASARIMLARI, KARSILASTIRILMASI VE TERMINAL GUDUM GALISMASI

OZET

Bu tezde, havadan karaya bir anti-tank fliizesi modellenmis ve modellenen flize icin
Ug farkh kontrol yéntemiyle tasarlanan otopilot ve terminal faz giadim tasarimlari
yapilmis ve performanslari incelenmistir. Bu kapsamda, aerodinamik datalari Missile
DATCOM programi kullanilarak elde edilmis bir anti-tank flzesinin, Matlab
SIMULINK' kullanilarak dogrusal olmayan benzetimi yapilmis ve daha sonra bu
benzetime hedef modeli eklenmigtir. Fuzenin istenilen performansta glrbuz bir
sekilde calisabilmesi igin hazirlanan dogrusal olmayan flize modeli tasarim noktalari
etrafinda dogrusallastiriimis ve bu noktalar etrafinda otopilot algortimasi tasarimlari
yapilmigtir. Savunma sanayi sektérinde siklikla tercih edilden G¢ g¢evrimli klasik
kontrol ve kutup atamali kontrol yéntemleri kullanilarak otopilot algoritmasi
tasarlanmigtir. Flzeninin kontrol dongusu tasarlandiktan sonra gudum algoritmasi
geligtirilerek flzenin hedefi vurmasi saglanmistir. Benzetimde dogrusal olmayan
fize modeli Uzerinde dogrusal flize modeli kullanilarak tasarlanan otopilot
algortimasi kosturulmus ve performans incelemesi yapilmistir.

Ucus sirasinda harcanan kontrol eforunu minimize etmek, modelleme
belirsizliklerine ve stotastik bozuculara kargi kapali déngu sistemi duyarsiz hale
getirmek igin Model Ongérili Kontrol ydntemi tGiglincl bir otopilot algoritmasi olarak
tasarlanmis ve dogrusal olmayan benzetimde testleri yapiimigtir.

Otopilot algortimalarini test edebilmek icin MATLAB SIMULINK kullanilarak dogrusal
ve dogrusal olmayan fluze benzetimi hazirlanmistir. Fize benzetimleri kosturularak
otopilotlar 6nce dogrusal ortamda ardindan dogrusal olmayan ortamda calisma
performanslari gézlemlenmistir. Daha sonra benzetimlere bozucu etkiler katilarak
otopilot gurbizlik ve performans gozlemleri yapilmigtir. Dogrusal fize benzetiminde
otopilot performansi basamak girdiye karsilik gelen sistem cevabi incelenerek
yapilirken, dogrusal olmayan benzetimde arafaz ve terminal faz gidim kanunu
tarafindan hesaplanan otopilot referans girdilerine goére fuzenin sergiledigi
performans incelenmistir.
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DESIGN AND COMPARISON OF AUTOPILOTS OF AN AIR-TO-SURFACE ANTI-
TANK MISSILE AND ITS TERMINAL GUIDANCE STUDY

SUMMARY

In this thesis, the mathematical model of from air to surface an anti-tank missile was
obtained and its autopilot and terminal guidance algorithm were designed. In the
scope of the thesis, the aerodynamic coefficients of an anti-tank missile were
obtained by using Missile DATCOM program. The nonlinear missile simulation was
constituted by using Matlab SIMULINK and then the target model was added at the
simulation. The nonlinear missile model was linearized around the equilibrium points
were used to make autopilot designs. The autopilot algorithm designs were made by
using three different control methods: Three-Loop Classic Control, Pole Placement
Control and Model Predictive Control. After designing of the control algorithm of the
missile, the guidance algorithm was added the simulation to hit the target. Linear
autopilots are used in nonlinear simulation and its performances were observed.

The aim of the autopilot designed by employing model predictive control method is
to minimize the flight control effort, and to make the close-loop system insensitive for
modeling uncertainties and stochastic shattering factors. This thesis is to show that
the missile is able to move in desired performance with more robustness and less
control effort by using an alternative control method instead of Classic and Pole
Placement Control methods which are generally preferred by the defence industry.
MATLAB SIMULINK was used for preparing linear and nonlinear missile simulation.

By running missile simulations, autopilots were observed firstly in linear and then in
nonlinear environment. The robustness and the performances of the autopilot were
observed by adding disturbance factors to simulations. When the performance of the
autopilot was examined by observing step response in linear missile simulation, the
autopilot reference inputs which were examined by using midcourse and terminal
phase guidance law were used to examine the missile performance in nonlinear
missile simulation.
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1. GIRIS

Flzeler, gunumuzde Ulkelerin askeri alanda s6z sahibi olmasinda en 6nde gelen
muhimmatlardan biridir.

1.1. Genel Bilgi
Gudumla roketler olarak adlandirilabilen flizeler, gidim sistemleri sayesinde

otonom olarak hedefe kilitlenip hedefle bulusabilmektedirler.

Gunumuzde hem uzun hem de kisa menzile sahip bir¢cok sayida ve goérev profilinde
flze mevcuttur. Savunma sanayi sektérinin hizla blydmesi, sistemlerin
guvenirligini ve hedefleri yakalamadaki basarilarini hizla arttirmaktadir. Bu sayede
gudumsuz sistemlere gore daha pahali olmalarina ragmen goérevdeki basarimlari

sayesinde daha fazla tercih ediimeye baslanmistir.
Gorev profillerine gore fuzeler asagidaki basliklar altinda toplanabilir.
¢ Havadan havaya flzeler,
¢ Havadan karaya flizeler,
e Karadan karaya fiizeler,
e Karadan havaya flzeler,
e Denizden karaya fuzeler,
e Denizden havaya fuzeler.

Havadan karaya ve karadan karaya fuzelerde en ¢ok gbéze ¢arpan goérev profili anti-
tank flzeleridir. Bu flzelerin ana gérevi adir zirhli tank veya savas araglarini
vurmak, etkisiz hale getirmektir. Yeni gelistirilen anti-tank flzeleri sahip olduklari
glcli harp basliklari sayesinde ginimiz ana muharebe tanklarini tek bir atigla
etkisiz hale getirebilmektedirler. Anti-tank flizeleri ¢ nesil altinda toplanabilirler
[http.//tr.wikipedia.org/wiki/Gldidmlii_tanksavar_fiizesi — 21.12.2010].

Birinci nesil anti-tank flzeleri, iyi egitimli bir operatérin bir kumandadan flzeyi

kontrol etmesi sonucunda istenen hedefi bulabiliyordu.

ikinci nesil anti-tank fiizeleri, yari otomatik giidiimleme ile hedef ile bulusabiliyordu.

Yari gidimleme, bir operatdriin hedef vurulana kadar hedefi flizeye gostermesi


http://tr.wikipedia.org/wiki/G�d�ml�_tanksavar_f�zesi

demektir. Bu sistemde flizeye kablo yardimi, radyo sinyal, lazer isaretlemesi veya

flzeye yerlestirilen bir kameradan yararlanilarak gidimleme yapiliyordu.

Ucglincii nesil olan giinimiiz anti-tank flizeleri ise lazer, elektronik gériis ya da radyo
sinyalleri kullanarak hedef takibi yapabilme kabiliyetine sahiptirler. Fizeye hedefi bir
kere gosterdikten sonra gidumleme igini flze kendi yapar. Bu tar gudim yontemine

at-unut adi verilir.

Sekil 1-1 : Anti-tank fuzesi

Flzeler ugus sirasinda yaptiklari manevra tiplerine gore ikiye ayrilirlar. Bunlar;
kayarak donen (skid-to-turn) ve yuvarlanarak doénen (bank-to-turn) flizelerdir.
Yuvarlanarak dénen flzeler seyir flizeleri olup uzun menziller igin tasarlanmiglardir.
Genis kanatlari oldugundan manevra kabiliyetlerini arttirmak icin yuvarlanma
hareketi yaparak donmektedirler. Kayarak doénen filizeler ise dizlemsel olarak
manevra yaparlar. Manevra aninda yuvarlanma s6z konusu degildir. Boylece
arayicinin hedefe kilittendikten sonra kilit kirllmasini minimize etmeye c¢alisirlar.

ilaveten yuvarlanarak dénen fiizelere kiyaslan daha hizli yén degistirebilirler.

1.2. Literatir Bilgisi

Bu tezde havadan karaya atilan anti-tank fuzesinin kontrol algortimalari Uzerinde
durulmustur. Anti-tank flzesi ateslendikten sonra sirasiyla arafaz ve terminal faz
evrelerinden gegerek hedef ile bulusmasi amaglanmaktadir. Flize Gzerinde bulunan
arayicl (IR, lazer, elektronik géris, RF vb.) hedefe Kkilitlendikten sonra flze
arafazdan terminal faza gecis yapmaktadir. Terminal faza gecis yapildiktan sonra
vurus basarisini (vurus hizi, agisi, hedefe yaklasma mesafesi, fark edilebilirlik vs.)
arayicinin hassasiyeti, gidim ve otopilot algoritmalarinin tasarimi belirler Bu konu
ile ilgili [17] ve [18]'de verilen yUksek lisans tezleri incelenmistir. Bu kaynaklarda
kizilotesi arayici bagslik kullanan bir flze igin arayici modellemesi ve terminal faz

glidum algoritmalari gahsiimistir. Terminal fazda arayici ile ilgili calismak kadar



terminal gidum kanunlariyla ilgili de ¢alismak vurus bagarimi agisindan 6nem arz
etmektedir. [21]-[24]te verilen makalelerde terminal faz giudim ydntemi Oransal
Seyrusefer gudim yontemleri incelenmigtir. Bu makaleler Oransal Guddim
yontemlerinin g¢esitlerini ve bunlarin basarimlarini ele almaktadir. Hedefin istenen
basarida vurulabilmesi i¢cin gidim algoritmasindan Uretilen komutlarin (ivme, agil,
acisal hiz vs.) fuze tarafindan dogru ve belirlenen performans altinda yerine
getirilmesi gerekmektedir. Bunun igin fize kararlilik algoritmasi olan otopilot
tasarimin yapilmasi gerekmektedir. [19]'da klasik kontrol ydntemiyle tasarimi
yapilmis otopilot calismasi incelenmis ve gudim algoritmasiyla birlestirilen bu
calismanin sonugclari gdézlemlenmistir. [25]-[31]'de ise referans olarak alinan flzeler
icin gesitli kontrol ydntemleriyle (Klasik, Kutup Atamali, Gurblz, Adaptif, Yapay Sinir
Aglar vb.) tasarlanan otopilotlarin performans, gurblzlik incelemeleri yapilarak

basarimlari gozlemlenmistir.

Yapilan tez calismasinda Ug-iki Cevrimli Klasik, Kutup Atamali ve Model Ongériilii
Kontrol yontemleriyle havadan karaya bir anti-tank flizesi icin otopilot algoritmasi
tasarimlari yapilmis ve tasarlanan otopilotlara girdi verebilmesi icin terminal faz

gudim ydéntemleri Gzerinde durulmustur.

Bu calismada ele alinan Model Ongériilii Kontrol yéntemi ile tasarlanan otopilot,
literatlirde yer edinmeye baslamamis olup, bu ¢alismanin bu konuda 6nci olmasi

amaclanmaktadir.

1.3. Fiizenin Caligsma Prensibi ve Bolumleri

Flzenin ateslenmesinden sonra, flze bilgisayarina onceden ylklenmis olan
yoringeyi takip eder. Bu esnada devamli olarak arayici hedefi arar. Kilittenme
sonrasi arayicl (IR, lazer vs.), hedef bilgileri (bakis hatti acisi gibi) gidim
bilgisayarina iletir. Gudim bilgisayari gerekli hesaplamalari yaparak fuzenin hedef
ile bulusabilmesi icin gereken komutlari (ivme, agi vb.) otopilota yollar. Otopilot
sensorlerden ve navigasyondan gelen bilgileri de kullanarak kontrol tahrik sistemine
(KTS) kontrol ylzeyi komutlarini yollar. KTS, kendisine gonderilen komutlari kendi
dinamigi icinde yerine getirerek, fizenin Ustliine disen kuvvetlerin yonleri degistirir.

Boylece fuze yeni konumuna yerlesir.



Flze pozisyony; XY,z

NAVIGASYON ALGORlTM%IA'

Flze glzgisal vmesl
v

Fize hiz; W acizal hizan
Fize apisal I'Izllm wa konumu
GUDUM s OTOPILOT Fiemimeve | SENSOR
ALGORITMASI tan ALGORITMASI Ageal rarsset | () GUMLERI
F 3
Hedsf ik flize aras)
poieyon sekirdnin st Vi
Kontrol I:‘t;gl; Sistemi Kanat s degie
ARAYICI | Gereekiagen A
L Fime harakatlari
[reme, acasal hareketler)
GERCEK DUNYA

Sekil 1-2 : Flze birimleri arasi akis diyagrami

Flzenin bolumleri Sekil 1-3'te gosteriimektedir.

Sekil 1-3 : Lockheed martin — Hellfire Il

Ucus
Motoru
Ataletsel -
Olgiim ; ‘
Harp Birimi
Bashgi
= et



2. FUZENIN MATEMATIKSEL MODELI

Bu bolimde, flzenin karalilik algoritmasi olan otopilotun tasarimi igin gereken
matematiksel modelin ¢ikartilisi anlatilmaktadir. 6 serbestlik dereceli fize sisteminin
matematiksel modeli 6 kinematik, 6 dinamik olmak Uzere 12 dogrusal olmayan

denklemden olusmaktadir.

Kinematik denklemlerden yararlanilarak referans eksen takimlari arasinda gegisler
yapllabilmekte ve Dboylece istenilen eksen takimindaki denklemler elde

edilebilmektedir.

2.1. Kontrol Tahrik Sistemi (KTS) Modeli

KTS modeli, bu tip calismalarda genellikle kabul géren bir yaklasim olan, ikinci

dereceden transfer fonksiyonuna indirgenmistir (Bkz. Denklem 2.1).

56) _df on
5com(s)_sz+2~§~a)n-s+a)§ '

Burada benzer galismalar géz énlinde bulundurularak KTS transfer fonksiyonundaki

parametreler asagidaki gibi segilmigtir.
w, =20Hz
¢ =07

KTS, otopilot tasariminin performansi ve sinirlari belirlenirken etkin rol oynar.
Otopilot tasarimi yapilirken KTS’nin c¢aligma limitlerinin de g6z &ndnde

bulundurulmasi gerekmektedir. Bu limitler agagidaki gibi kabul edilmigtir.
e KTS agisal limiti - 10°

e KTS agisal hiz limiti : 250°/s

2.2. Kiitle ve itki Modeli

Flzede, ivme ve seyrusefer motorlarinin olmasi gerektigi 6ngorilmuagstir. Motorlarin
yanmasi sirasinda fuzenin kiutlesel 6zelliklerinin (kitlesi, ataletsel momentleri, agirhk

merkezinin yeri vb.) degismesi gerekmektedir. Benzer goérev profiline sahip flizeler



incelendiginde itki Oncesi ve sonrasi kutleler sirasiyla 34 ve 28 kg olarak

belirlenmisgtir.

Flzeyi basit bir silindir olarak kabul edilip ataletsel momentleri hesaplanmistir (Bkz.
Denklem 2.2-2.3).

=

Z

Sekil 2-1 : Silindirik yaklagim

L, =m-r? (2.2)

XX

| =IZ:£(6-r2+h2) 2.3)

yy Z

Flzenin 2 saniyede 0 m/s hizdan 200 m/s hiza ¢ikmasi 6ngérulmus. Bu dogrultuda
ortalama bir kitle referans alinarak ve hava direnci ihmal edilerek, Newton’'un 2.

kanunundan gereken itki hesaplanmistir.

F=m-a=m=30kg & a=100m/s*— F =3000N

2.3. Eksen Takimlan

Flzenin hareketlerini ifade edebilmek icin iki koordinat sistemi tanimlanmistir;
Diinya eksen takimi, Fiize eksen takimi. iki eksen takiminin yénleri sag el kuralina

gore belirlenmigtir.

- Diinya Eksen Takimi : Eksen takiminin merkezi diinya merkezi ile ¢akisik olup
z-ekseni kuzey kutup noktasindan gecmektedir. x-ekseni ise Greenwich Uzerinden

gecen boylami kesmektedir.



Sekil 2-2 : Dinya eksen takimi

- Filize Eksen Takimi : Flze eksen takiminin orijini fize agirhk merkezine
yerlestiriimigtir. x-eksen takimi fiize burnuna dogru olup, flizeye arkadan
bakildiginda y-ekseni saga dogru ve z-ekseni de asadiya yone bakacak sekilde
yerlestiriimistir. x-ekseni, yuvarlanma, y-ekseni, yunuslama ve z-ekseni sapma

hareketlerinin yapildig1 eksenlerdir.

Yy

Yunuslama Q)

Ekseni

Yuvarlanma

Sapma .
Ekseni EkEeni
Yz pe

Sekil 2-3 : Flize eksen takimi

- Diinya Eksen Takimi ile Fliize Eksen Takimi Arasi Donusum Matrisi : Eksen

takimlari arasindaki donusum;
e z-eksenindeki dbni: ‘¢’ sapma agisi
e y-eksenindeki dénii: ‘6’ yunuslama agisi
e Xx-eksenindeki dénii: ‘¢’ yuvarlanma agisi

Dunya eksen takimindan flze eksen takimina gegis sirasiyla z,, Yo Ve Xe

eksenlerinin déndlrulmesiyle elde edilir.

Sapma, yunuslama ve yuvarlanma agcilarina Euler acilari denilir. Eksen takimlari

arasindaki gecis denklem 2.4’teki gibi elde edilebilir.



FE=(T,T,T,)-F® »>C™ =(T,.T,-T,) (2.9)

C™® — Fiize eksen takimindan Diinya eksen takimina olan dénuisiim matrisi

cosep —sing 0 cos® 0 sind | 1 0 0
T,=|sinp cosp O|T,=| O 1 0 |T,=0 cos¢ -sing|(2.5)
0 0 1 —sing 0 cosd | 0 sing cos¢g

[cosp —sing 0] [ cos® 0 sind|[1 O 0
C® =|sing cosgp Of| O 1 0 |-|0 cosg —sing
0 0 1] |-sind 0O cos@| |0 sing cosg
[cos@-cosp sin@-sing-cose—sing-cos¢g CoSe-siné-cos ¢ +sing-sin ¢
=|cos@-sing sin@-sing-sing+CcosSe-cos¢ Sing-Sind-Ccos¢@—Ccose-Sin ¢

—sind coS @ - cos ¢ cos @ - cos ¢
(2.6)

2.4. Fuze Hareket Denklemleri

Sekil 2-4 : Flze eksen takimi Ustinde hareket degiskenleri



Cizelge 2-1 : Hareket degiskenleri tanimlari

x-Ekseni y Ekseni z Ekseni
(Yuvarlanma Hareketi) (Yunuslama Hareketi) (Sapma Hareketi)

Agli [rad] ) 0 @
Hiz [m/s] ) \% W
Pozisyon [m] xe ye ze
Acisal hiz [rad/s] P Q R
Kuvvet [N] Fx Fy Fz
Moment [Nm] L M N

2.4.1. Dinamik denklemler

Newton’'un 2. kanunundan yararlanilarak kuvvet denklemi, denklem 2.7'deki gibi

elde edilebilir.

F=—{mV} 2.7)

Sla

Burada F, flize Uzerine olusan kuvvetlerin toplamidir. m ise flize kutlesini, V- ise
fuzenin toplam hizini temsil etmektedir. Flize Uzerinde olusan kuvvetler,

aerodinamik, itki ve yer ¢ekimi kuvvetlerinden olusur.

Flzelerde, itki kuvvetinin olusabilmesi icin bir kltlenin yakilarak flizeden atilmasi
gerekmektedir. Bu asamada momentumun korunumu prensibinden yararlanilarak

kutlenin atilmasi ile ortaya ¢ikan itki kuvveti arasindaki iliski bulunabilir.

My -Vie =M, -V, k: Ornekleme zamani (2.8)

my, —M,=m = m,, 'Vﬂk = (milk ~Msian ) 'Vk (2.9)

— "atuan

Momentumun zamana gore degisimi bize anlik kuvveti verir. Buna gore;

_ d, - _ -

F =E{mVT} = F =V, +mV, (2.10)
— milk _mk — maltlan (211)

Aty Aty

= = F Py > S {my Vb= S {(my —my, )V ) (2.12)
ilk k itki dt ilk ilk dt ilk atilan k

- d 1.2 d N d -

Fi = a{milk 'Vilk}; Fo= a{milk 'Vk}; Fii = _a{matzlan 'Vﬂk} (2.13)

Denklem 2.7°’de verilen Newton’un 2. kanununda toplam kuvvet itki bilesenini de

icerdiginden kitle (m) sabit olarak kabul edilebilir.



_ d .-
F=m'a{VT}E (2.14)

Denklem 2.14'teki ifade dinya eksen takiminda ifade edilmistir ({ }E) Diinya

eksen takiminda ifade edilen hiz vektérinin zamana goére degisimi denklem
2.15'teki gibi ifade edilebilir.

d d

a{\7T}E :a{VT}B + XV, (2.15)
o Agisal Hiz [rad/s], { },: Fuze Eksen Takim

o=1-P+j-Q+k-R (2.16)
V; =i-U+j-V+k-W (2.17)

Denklem 2.14 acildiginda denklem 2.18’deki Gic denklem elde edilir.

F, mU +WQ —VR)
F, |=| m( +UR-WP) (2.18)
F, mW +VP —UQ)

Bir ucan cismin hareketinde, eksenel hareketin yani sira, acisal harekette s6z

konusudur. Bunu denklem 2.19'daki gibi Euler Denklemiyle ifade etmek mimkuinddr.

= d .-

M=—{H 2.19
ralal8 (219)

H =1® —H : Agisal Momentum (2.20)

Ataletsel moment matrisi, | , denklem 2.21’deki gibi ifade edilebilir.
I —ny -J,

| = —ny Iyy —JyZ (2.21)
-J -J |

Dunya eksen takiminda tanimlanan agisal momentumun zamana gore tlrevi
denklem 2.22’deki gibidir.

%{H}E:%{H}B+@xﬂ (2.22)

10



Denklem 2.22, denklem 2.19'da yerine konulursa denklem 2.23'deki U¢ denklem

elde edilebilir.

L PI, -RJ,, + QR(I, - 1,) - PQJ,,
M=|M |=|Ql,+PR(I,—1,)+(P*-R*)J, (2.23)
N RI, —PJ,, +PQ(l, —1,)-QRJ,,

2.4.2. Kinematik model

Flzenin yere go6re durumunu takip edebilmek igin Bolum 2.3'teki donlgim

matrisinden yararlaniimistir.

cose —sing O cosd 0 siné 1 0 0
T,=|sinp cosp O|T,=| O 1 0 |T,=/0 cos¢ -sing
0 0 1 —singd 0 cosd 0 sing cos¢

¢, x ekseninde, 6 'y ekseninde, ¢, z ekseninde yonelim acilar olarak

adlandiriimistir.

Sekil 2-5 : DOnusim agilarinin gésterimi

Flize modellenmesinde, vektorel ifadelerin flze hareket eksen takimindan, yer
eksen takimina gecilmesi gerektiginde doénidsimi saglayan rotasyon matrisine
(denklem 2.6) ihtiya¢c duyulmaktadir. Denklem 2.6 kullanilarak, flize hareket eksen

takimindan, diinya eksen takimina eksenel déntsim asagidaki gibi olmaktadir.

11



X cos@-cose sin@-sing-cosg—sing-cos¢g Ccos@-Sin@-cosg+sSing-sing | | u

Y, |=|cos@-sing sin@-sing-sing+Cos@-CcoS¢ Sing-Sin@-cos¢g—Ccose-sing |-| v
z —siné cosd-cosg¢ cosé-cos ¢

e

Her bir drnekleme zamaninda donligum matrisi (direction cosine matrix) denklem

2.24 kullanilarak gincellenmektedir.

ced _ Ié(e'b) o®dt (2.24)

Burada &@® skew-simetrik olup denklem 2.25'teki gibi tanimlanmistir.

0 -r ¢
a“=r 0 -p (2.25)
-q p O

Denklem 2.24, acilip, dlzenlenirse denklem 2.26, 2.27 ve 2.28 elde edilebilir.
$=p+tand(q-sing+r-cosg) (2.26)
0=q-cosg—r-sing (2.27)

. r-cos¢g+q-sing

2.28
cosd ( )

Yunuslama agisi €, 90 ve 270 derece oldugunda g¢6zimsuzlik meydana

gelmektedir.

NOT: Yapilan ¢alismada fiizenin gérevi geregi yunuslama acgisi 6 higbir zaman 90

ve 270 dereceleri gérmemektedir.

2.5. Aerodinamik Model

Ugus aninda fluzenin girdilere verdigi cevaplarin gdzlemlenebilesi igin flzenin
aerodinamik karakteristiginin olusturulmasi gerekmektedir. Bu yluzden aerodinamik

model olusturulmustur.

2.5.1. Aerodinamik kuvvetlerin ve momentlerin alt fonksiyonlari

Flze dinamik denklemlerindeki (Bkz. Denklem 2.18 ve 2.23) esitligin sol tarafinda
bulunan kuvvet toplamini olusturan kuvvetlerden biri de aerodinamik kuvvetlerdir.
Aerodinamik kuvvetler, flizenin geometrisine, dinamik basinca ve hava iginde

fuzenin hareket acilarina (hiicum ve kayma agilari) ve hizina (Mach) baglidir.

I:aero =Q-S 'Cf (2.29)
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Maero =Q-S 'Iref 'Cm (2.30)

Burada Q, dinamik basing, S, referans flize alani, |, referans uzunluk (fize ¢api),

Cive C,, ise aerodinamik kuvvet ve moment katsayilaridir.

Dinamik Basing: Dinamik basincin buyuklugu ile fiUze Gzerinde olugan aerodinamik
kuvvetin buydkliga orantihdir. Dinamik basing, havanin yodunlugu ile flizenin

hizinin karesinin bir katsayi ile carpilmasiyla elde edilir.

Q:%.p.v2 (2.31)

Burada Q, dinamik basing (Pa), p, hava yogunlugu (kg/m®) ve V ise fiize toplam

hizidir (m/s).

Hicum Agisi (a(rad /s)): Flze hareket eksen takimindaki xy-dizlemi ile fize hiz

vektorinin yaptigi ag¢i olarak tanimlanabilir. Baska bir degisle, flze eksen
takiminda, hiz vektérinin x-eksenindeki bileseni ile z-eksenindeki bileseni

arasindaki agi, hUcum agisidir.

u

a=tan™" (ﬂj (2.32)

Hiz vektdrinin x-eksenindeki bileseni u, z-eksenindeki bileseni w'dan ¢ok blylk

oldugundan dolay! denklem 2.32, denklem 2.33’e indirgenehbilir.

o= (ﬂ] (2.33)

u

Yandan Bakis

Sekil 2-6 : Hicum agisi gosterimi

Kayma Agisi (ﬂ(rad /S)): Flze hareket eksen takimindaki xy-dizlemi ile flize hiz

vektdrunin yaptigi agi olarak tanimlanabilir Bagka bir degisle, fuze eksen takiminda,
hiz vektérinin x-eksenindeki bileseni ile y-eksenindeki bileseni arasindaki agi,

hicum agisidir.
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p=tan™ (X) (2.34)

u

Hiz vektorinin x-eksenindeki bileseni u, y-eksenindeki bileseni v’den ¢ok blyuk

oldugundan dolay! denklem 2.34 denklem 2.35’e indirgenebilir.
e (Xj (2.35)

Ustten Bakis

~N
T _ .

Wy v
Sekil 2-7 : Sapma agisi gésterimi

Mach Sayisi: Mach sayisi birimsiz bir ifade olup, fize hiz buylikligunin anlik ses

hizina boélunmesiyle elde edilir.

M — VTaT (2.36)

V+: Flize Hizi (m/s)
a : Ses Hizi (m/s)

Geometrik Etki: Fuzede kuyruk acilarinin hareketiyle yonelim gerceklesmektedir.
Flzenin anlk olarak kanat agilarini degistirmesi yeni bir geometrinin olugsmasina,
dolayisiyla flze Uzerindeki kuvvetlerin degismesine sebep olmaktadir. Flzenin
¢apraz kanat konfigirasyonuna (X) sahip olmasi éngériimustir. Buna goére gergek
kanat acilarindan fuze aerodinamik katsayilarin bagl oldugu efektif kanat agilarina

(Elevator, Rudder, Aileron - ERA) gegis yapiimalidir.

0,=0,+0, +0, (2.37)
5,=6,-5 +6, (2.38)
0, =—0,— 9, +6, (2.39)
0,=-0,+0, +0, (2.40)

Bu kanatcik acilarindan efektif kanat acgilarina gegis denklem 2.41, 2.42 ve 2.43’teki
gibi ifade edilebilir.
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0, 2 (2.41)
5 = 0, — 0, :153 +9, (2.42)
5a:5l+52153+§4 (2.43)

Kanatlarin isimlendiriimesi flizeye arkadan bakildiginda sag Ustten baslanilarak saat
yoniinde devam edilerek verilmigtir. Pozitif ydonde doéni yaratacak kanat hareketi

negatif olarak kabul edilmistir.
5 (+)
S (+) ©

/<‘ \/5(+)

5(+)
Sekil 2-8 : KTS kanat yonu

2.5.2. Fuze aerodinamik modelinin elde edilmesi

Flze aerodinamik katsayilari, Missile DATCOM programi kullanilarak elde edilmigtir.
Bu programin girdilerini flize geometrisi ve c¢alisma kosullari (irtifa, hiicum acilari,
flze hizi vb.) olusturmaktadir. Missile DATCOM programinin ¢iktilari delta kanatgik

acilarina, fize hicum agilarina ve agisal hizlarina ve fize mach hizina baglidir.

Aerodinamik veriler asagidaki girdilere goére elde edilmistir. Bu girdiler benzer

¢alismalara ve fize ¢alisma sartlari g6z énitinde bulundurularak segilmistir.

Hiicum agis (a[°]) :-15,-12,-10,-8,-6,-4,-2,0,2,4,6,8,10,12,15
Kayma acis| (ﬂ["]) . -15,-12,-10,-8,-6,-4,-2,0,2,4,6,8,10,12,15
Mach :0.1,0.2,0.3,0.4, 0.5, 0.6, 0.7, 0.8

Kontrol Yiizeyi Acilari (5[]) - -10,-8,-6,-4,-2,0,2,4,6,8,10

irtifa (m) £ 1000
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Sekil 2-9 : Anti-tank flizesi teknik resmi

Aerodinamik kuvvetler ve momentler, kuvvet ve moment bilesenleri cinsinden ifade

edilebilir. Kuvvet ve moment bilesenleri Missile DATCOM programinin ¢iktilaridir.

E-Q-A-C, (2.44)
F,=Q-AC, (2.45)
F =Q-A-C, (2.46)
L=Q-A-l-C (2.47)
M=Q-Al, C, (2.48)
N=Q-A-l,-C (2.49)

Missile DATCOM kuvvet ve moment katsayilarini girdiler dogrultusunda asagidaki

gibi dediskenlere bagli olarak verir.

C,=C,(M,a,8,5,,5, p) (2.50)
C,=C,(M,p,5,r) (2.51)
C,=C,(M,a,6,,q) (2.52)
C =C (M,a,B,6,,p) (2.53)
C,=C,(M,a,6,,q) (2.54)
C,=C,(M,p,6,.r) (2.55)

Tasarimi yapilan flizenin Missile DATCOM girdi kodu ve 6rnek olarak 0.6 Mach hiz
icin ¢itisi EK-A.1’de verilmisgtir.
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Missile DATCOM kullanilarak elde edilen eksenel ve normal aerodinamik kuvvet ile
yunuslama/sapma ve yuvarlanma aerodinamik moment bilesenlerinin grafikleri sifir

(0) kanat acisi etrafinda, hicum agisi («, ) ve mach hizina gére degisimi asagida

g6rildigu gibi olmaktadir.
5=0°, p=0°
/

/

-0.15 <

-0.2

Ts -0.25

-0.3

-0.35
0.8

0 -
Mach a[der]

Sekil 2-10 : Eksenel kuvvet bileseni

5=0°

20 0 Mach

Hicum Agisi[der]
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Sekil 2-11 : Normal kuvvet bilesenleri

Mach

Hicum Agisi[der]

Sekil 2-12 : Yunuslama ve sapma moment bilesenleri

:-40

0°& B

o=

o[der]

-20

Mach

Sekil 2-13 : Yuvarlanma moment bileseni
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2.6. Fuze Hareket Denklemlerinin Dogrusallastiriimasi

Dogrusal olmayan hareket denklemlerinin dogrusallastiriimasi igin birden fazla
yontem kullanilmasi  muUmkdndar.  Dogrusallastirma  sirasinda  perturbation
teoreminden yararlaniimigtir. Buna gdre bir denge noktasi etrafinda hareket

denklemleri (Bkz. Denklem 2.18 ve 2.23) asagidaki gibi acilmigstir.

U=U,+u

V=V, +v

W=W,+w

P=P,+p

Q=Qu*q

R=Ry+r.
F.o = MQW, —R\V,] (2.62)
Fo = mU,R, - PW,] (2.63)
F,, =m[RV, - QU,] (2.64)
L =QR,(I, - 1,)-RQJ, (2.65)
M, =RR, (I, = 1,) + (R = Ry)J,, (2.66)
No = RQy(I, = 1,) +QR,J, (2.67)

Dogrusallastirma Sonrasi;

f, =mu+W,q+Qw—-V,r —RV] (2.68)
f, =mv+U,r+Ru-W,p-FRw] (2.69)
f, =mw+V,p+PRyv-U,q—-Q,u] (2.70)
1= pl, — 1, +(Qr +Ra)(1, —1,)—(RA+Q,p)J,, (2.71)
m=gl, +(Rr+R,p)(I, ~1,)+ (2R,p—2R,N)J,, (2.72)
n=*l, - pd, +(Ra+QP)(I, — 1) +(Qr +Rya)d,, (2.73)

Dogrusallastirma sirasinda sadelestirmelerin yapilabilmesi igin asagidaki kabuller

yapimigtir [3,9].
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e Yuvarlanma ekseni yunuslama eksenine gore daha hizli dinamige sahiptir.

Bu yUzden fizenin yuvarlanmadigi kabulG yapiimistir. ( p=0 rad/s)

e Yer cekiminin yarattigi kuvvet, aerodinamik kuvvetlere kiyasla etki daha
kiguk oldugundan ihmal edilmistir. Yer ¢cekimi kuvveti sisteme bozucu olarak
etkiyecektir. Dolayisiyla hareket denklemlerinin sol tarafinda bulunan toplam

kuvvet ve moment kismi sadece aerodinamik etkileri tagsimaktadir.

o Flze eksen takiminda XY ve XZ dizlemlerinde flizenin kitlesel ve geometrik
olarak simetrik oldugu kabul edilmistir. ( J,,=0 kgm? J,,=0 kgm?*)

o Herhangi bir érnekleme aninda flize hizinin x fiize ekseninde sabit kaldigi

varsayimi yapilmistir. (Short Period Approximation) (U =0)

e Denge ugus aninda sapma ve/veya dusey ydndeki hiz bilesenleri sifirdir.
(Wo=V,=0 m/s)

e Denge ucgus aninda flze agisal konumunun sifir etrafinda degismektedir.
(Dy=0=¥,=0 rad, Q,=P,=R,=0 rad/s)

Bu kabuller dogrultusunda dogrusallastiriimis hareket denklemleri, asagidaki gibi

olur.

f. =m[u+W,q] (2.74)
f, =mv+U,r] (2.75)
f, =mw-U,q] (2.76)
l=p-1, (2.77)
m=q-1, (2.78)
n=r-1, (2.79)

Aerodinamik kuvvet ve moment terimleri de bagl olduklarn alt fonksiyonlar
(a,p,0,p,q,r) cinsinden tim tasarim noktalarinda aerodinamik tlrevlerin

bulunmasi gerekmektedir.

fx :Q'A'(Cxa 'a+CXﬂ 'ﬁ+Cx§r '§r +Cx5a'5a+cxp % p} (2.80)

20



t=Q:A(Cyp 54C 0, 4Gy arr | 281

fzzQ.A.(Cza.a+C25.5e+Cz iqj (2.82)
v
I=Q-A-l (C -0, +C ip) (2.83)
ref 15 a Ip N/ )
d
m:Q-A-Iref(Cm-oz+Cm§~5e+Cm ~—-qj (2.84)
LY,
d
n=Q-A-|ref-(Cnﬂ-ﬁ+Cn5r~5r+Cm'N-rj (2.85)

Dogrusal denklemler otopilot tasariminda kullanilacaktir. Buna gore kontrol edilecek
hareketlere (yunuslama, sapma ve yuvarlanma hareketleri) gbre denklemleri

gruplayabiliriz .

Yunuslama Hareketi;

f, :Q-A-(Cm a+C,-6,+C, -%-qu m[w-U,q] (2.86)

m=Q-A-l, (Cma ~a+C; -0, +Cmq %q):q Iyy (2.87)
Sapma Hareketi;

f, :Q'A'(Cyﬁ B+Cy -6, +C,, '%'rj: m[v+U,r] (2.88)

n:Q'A'Iref '(Cnﬂ .ﬂ+Cna‘r '5r +Cnr %rj:r Izz (2.89)

Yuvarlanma Hareketi;

d .
IZQ'A'Iref'(CI5'5a+CIp.N'pj:p.IXX (2.90)
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3. OTOPILOT TASARIMI

Bu bdlimde, otopilot tanimi, gereksinimleri ve otopilot tasarimi igin gereken flize

matematiksel modelinin elde edilmesine deginilmigtir.

3.1. Otopilotun Tanimi

Flzenin ugusu boyunca gudim algoritmasi tarafindan dretilen komutlarin, flize
performans gereksinimlerini gbézeterek gercgeklestirilebilmesi i¢in gereken kanat agi

komutlarini Greten kararlilik algoritmasina otopilot denilir.

3.2. Otopilot islevi ve Arayiizleri

Flze bilgisayari Gzerinde kosan otopilot, gidiimden gelen komutlarin (ivme, acgi vb.)
flzenin gerceklestirebilmesi icin gereken kontrol ylzeyi a¢i komutlarini Gretir ve bu
aci komutlarini kontrol tahrik sistemine (KTS) iletir. Kontrol ylizeylerinin hareketi igin
gereken komutlar Uretilirken sensor olgumleri ve navigasyon sisteminden aldigi
bilgilerden (acisal hiz, euler acilari, kanat acisal pozisyonlari, irtifa ve hiz bilgileri

vb.) yararlanir.

MNAWVIGASYON ALGORIT MASI

h 4

SENSOR

GUDUM _SER :
OLCUMLERI |

CTOPILOT
ALGORITMASI |

ALGORITMASL o

kontrol Tahrik  F
Sistemi (KTS)

& FUZE DINAMIGI

Sekil 3-1 : Flize déngusl
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3.3. Otopilot Yapisi ve Calisma Eksenleri

Kontroli saglanancak flize kayarak ddénen (skid to turn) bir manevra yapisina
sahiptir. Dolayisiyla fizenin kontrolu U¢ hareket ekseninde ayri ayri yapilmigtir. Her
eksende bir otopilot fizenin kontroliini saglayacaktir; Yunuslama Otopilotu, Sapma
Otopilotu ve Yuvarlanma Otopilotu. Flze hareket eksenleri Sekil 3-2’de

gosterilmistir.

Ys

Yunuslama (L)
Ekseni s Yuvarlanma
apma Ekseni
Ekseni

Xp

Yz,

Sekil 3-2 : Flze eksen takimlari

Flze simetrik oldugundan yunuslama ve sapma eksenlerindeki dinamiginin ayni
oldugu kabul edilebilir. Bu dogrultuda yunuslama ve sapma eksenleri igin
gelistirilecek otopilot algoritmasi da birbirinin aynisi olur. Buna gore tek bir eksen igin

otopilot tasarlamak yeterlidir.

YUNUSLAMA .
- L 5 b | —5=6.+6+5,
9 3 3.cm VN 1opILOTU De ! 7
/S
51=5a-0r+0s >
B SAPMA -
"2 3.on Vi oropitoTu |0
/ =gty iy

YUVARLANMA

. ~ BB 55,
OTOPILOTU v —0a !

—p [hn':‘r:nln.\'ﬂ'r.h

8z, 8y, p, 1, q: Ataletsel élgim birimi ¢iktilan
Bz _com, 8y zem - GOAOM birimi ¢iktilar
&, W, h : Navigasyon birmi giktilan

Sekil 3-3 : Otopilot yapisi
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Flzenin kontrol yuzeyi yerlesimi capraz (X) durumdadir. Bunun anlami Uretilen
kontrol yluzeyi komutlarinin KTS’ye gonderiimeden 6nce capraz yerlegsime gore

islemden gegmesinin gerekmesidir.

3.4. Otopilot Tasarim Noktalari

Ucus suresince fuzenin otopilotu galisacaktir. Ugus boyunca flzenin hizi, agirlik
merkezinin yeri, kutlesel Ozellikleri ve hava basinci degisiklik gdstermektedir.
Flzenin istenen komutlara gereksinimler cercevesinde cevap verebilmesi igin
degisiklik gosteren parametreler 6n planda tutularak birden fazla tasarim noktasi
secilmelidir. Otopilotlar bu tasarim noktalari etrafinda tasarlanmigtir. Ara noktalar
icin ise kazang tablosu (gain scheduling) kullaniimistir. Bu sayede ara noktalarda da

fuze istenen performansi sergileyebilecektir.

Motorun yanmasi boyunca, flizenin kutlesel 6zelliklerinin ciddi boyutlarda degismesi
nedeniyle motor yanmasi sirasinda ve yandiktan sonra olmak tzere iki temel ugus
bdlgesi bulunmaktadir. Bu sebeple otopilot tasarimi bu iki bdlge icin ayri ayri

degerlendirilmigtir.

Dinamik basing, flzenin olusturdugu aerodinamik kuvvetlerin en etkili alt
fonksiyonudur. Dinamik basing, flizenin toplam hizina ve havanin yogunluguna
baska bir degisle irtifaya baglidir. Dolayisi ile otopilot tasarim noktalari flizenin ugus
profili géz 6ndnde bulundurularak kritik ucus irtifalarina ve hiz degerlerine gore

secilmistir. Buna gdre tasarim noktalari;

e Mach sayilar : 0.1, 0.2, 0.3, 0.4, 0.5, 0.6, 0.7, 0.8

e rtifa (m) : 1000
Bunlara ek olarak itki motorunun yanmasi suresince kutlesel 6zelliklerin degisimi ¢ok
kiiguk bir zaman araliginda gergeklestiginden (2sn.) ve bu degisimin agik dongu
flize modeli lzerinde koklerin yerini ¢cok etkilemediginden dolayi ortalama kitlesel

degerler (fuze agirligi, ataletsel momenti, agirhk merkezinin yeri vb.) kullanilarak

tasarimlarin yapilmasina karar verilmistir.

3.5. Otopilot Eksen Takimi

Otopilot tasarimi yapilmadan, eksen takimlarini ve isaretlendirme sisteminin
tanimlanmasi gerekir. Otopilot tasarimi yapilirken Sekil 3-4, Sekil 3-5 ve Sekil
3-6'deki eksen takimlari kabull dikkate alinmis ve pozitif a (hicum agisi) ve pozitif B

(kayma agisi) acilari Sekil 3-7’teki gibi tanimlanmigtir.
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Y

7
Sekil 3-4 : Flze eksen takimi

Top

Sekil 3-5 : Yunuslama otopilotu eksen takimi

Sekil 3-6 : Sapma otopilotu eksen takimi
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Ustten Bakis

O > e

- y

W I'_I.I'Ih V

Yandan Bakis
~ G
9‘ B — //
H"“nhh s
Z, v

Sekil 3-7 : Pozitif hlicum agisi ve kayma agisi
Burada;
e p: Yuvarlanma agisal hizi (rad/s)
¢ q: Yunuslama agisal hizi (rad/s)
e r: Sapma agisal hizi (rad/s)
e a: Hicum agisi (rad)
e [:Kayma acisi (rad)

e V: Flze toplam hizi (m/s)

3.6. Yunuslama/Sapma Otopilotu Transfer Fonksiyonlarinin ve Durum Uzay

Modellerinin Olusturulmasi

Yunuslama ekseninde tanimlanan dogrusal hareket denklemleri denklem 2.86 ve

2.87’de gosterilmigti.
F, = m(w-qu)

M =dl,
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Denklem 2.86 ve 2.87 tekrar dizenlenirse denklem 3.1 ve 3.2 haline dénusur.

W=i+qu (3.1)
m

. M

q =1 (3.2)
y

Huicum acisinin tanimi denklem 3.3’teki gibi yapilabilir.

a =atan (ﬂj (3.3)

u

Klguk acgl varsayimi yapilarak denklem 3.3, denklem 3.4 halini alir.

a:(va\/}:w:a-u (3.4)

Denklem 3.4, denklem 3.1 ile birlestirilse denklem 3.5 elde edilir.

o . . . F
W=a -Uu+a -y’ =d-u—->a=—-—+q (3.5)
m-u

Denklem 3.1’de bulunan “F,” ve denklem 3.2’de bulunan “M” sirasiyla flize z
eksenindeki toplam kuvveti ve y eksenindeki bileske momenti temsil etmektedir. itki
ve yer cekimi etkileri ihmal edilerek “F,” ve “M” , bagl olduklari degiskenler

cinsinden asagidaki gibi yazilabilir.

FZ:Q-A-(CZa-a+C25-5e+CZ -i-qJ (3.6)
Y
d
M=Q Al -(Cma-a+Cm5-5e+Cmq-N-qj (3.7)

Denklem 3.6 ve 3.7’deki statik ve dinamik turevler mach sayisinin fonksiyonlaridir.

Yazimin basitlegtiriimesi icin asagidaki tanimlar yapilmigtir.

z QA (3.8)
m-V
Q-A
Z.=——2C 3.9
° m.v ¥ (3.9)
Q-A d
7 ==""."-C 3.10
" mv 2v “ ( )
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M =2A ¢ (3.11)

a1 lref ma
Iy
M, :%-lref o (3.12)
y
A d
M, =QI—-2—-|M Cp, (3.13)

Denklem 3.6 ve 3.7, denklem 3.2 ve 3.5 ile birlestirilip yukarida tanimlanan

degiskenler yerlerine yazilarak denklem 3.14 ve 3.15 elde edilir.
=2, a+Z;-5+(Z,+1)-q (3.14)
dg=M,-a+M;-6+M,-q (3.15)

Denklem 3.14 ve 3.15’e laplace donugumleri yapilip sistemin transfer fonksiyonlari

elde edilmigtir.

a(s) Za's+<Mq'(Zq+1)_MQ'Z‘y) (3.16)

5(s) s*—(Mm, +za).5_(|\/|a (z, +1))

q(s) M;-s+(M,-Z,-Z,-My)

5(s)=52—(Mq+Za)-s—(|\/|a.(Zq+1)) (3.17)

Denklem 3.16 ve 3.17°deki transfer fonksiyonlarindaki payda kismi sistemin

karakteristik denklemidir. Sistemin davranisi bu kisma bakilarak yorumlanabilir.
Karakteristik denklem > s° —(Mq +Z, ) ‘s —(Ma -(Zq + 1))

lvme transfer fonksiyonun elde edilebilmesi icin denklem 3.5 tekrar diizenlenip
flzenin z eksenindeki ivmesi elde edilir.

FZ =Uu-(c—
a, =+ =u-(@~q) (3.18)

z

Denklem 3.18'in laplace donudsimi alinirsa ivme transfer fonksiyonu denklem

3.19'daki gibi bulunur.

az(s) V.Zd°52+(M5~Zq—Mq~25)~s+(M5~Za—Ma-25)

5(s) s —(My+2,)-s-(M, (Z, +1)) 519
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Elde edilen transfer fonksiyonlari flize gdvde eksenine goére yazilmistir. Fakat

otopilot eksenleri farkli oldugundan asagidaki donisim yapilmigstir.

N,=-Z,
N, =2,
Nq = —Zq
a, = -a,

Burada ivme c¢ikisinin sadece yonu degisecedinden sistemin karakteristik
fonksiyonundaki terimlerde herhangi bir degisiklik yapilmasi gerekmemektedir. Buna
gore denklem 3.19 tekrar dizenlenirse denklem 3.20 elde edilir.

a, () Ny -s*+(M, Ny =M, -N;)-s+(M;-N, =M, -N,)

HOR (M, +2,)-5-(M,-(z,+1)) 320

KTS’nin dinamik denkleminin de sistem modelinin igcine katilmasiyla yunuslama

eksenindeki durum uzay modeli asagidaki gibi elde edilir.

X=A-Xx+b-u (3.21)
y=C-x+d-u (3.22)
Burada;

e X : Durum degigkenleri vektoru

e u: Giris (Kontrol) vektdru

e y: Sistem c¢ikis vektoru

e A Durum (sistem) matrisi

e b : Girig vektort (u->1x1)

o C: Cikis matrisi

e d: ileri besleme vektéri (u=>1x1)

Yunuslama ekseni igin sistem parametreleri ve durum degiskenleri durum uzay
modelinde yerine yazilirsa denklem 3.23 sistem modeli ve denklem 3.24 cikis

modeli elde edilir.

a z, 1+z2, Z, 0 a 0

' M M M. 0 0

& “ g 40, 5, e (3.23)
0 0 0 1 oe 0 | °
0 w,°

0 —w? —2¢w, || e

sel
oe
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(24

y=a,=|V-N, V-N, V:-N, 0] ;e (3.24)

Se
Sapma otopilotonun tasarimi icin kullanilan sistem modeli, flizenin simetrik
olmasindan dolay! yunuslama otopilotu ile aynidir. Ancak eksen takimlarinin farkh
olmasi sebebiyle, transfer fonksiyonlarinin ve durum uzay modelinin tekrar
dizenlenmesi gerekmektedir.

C.,—>C,=>7Z,-Y, Coe 2Cp=>M, >Ny
Cs—>Chu=>2Z;>Ys, C.s >C,s=>M;—>Nj
C,—>C,=>Z,->Y, Cog 2 Ci =M, >N,
r(s) _ Ng-s+(Ny Y=Y, -N,) (3.25)
5(s) s (N, +Y,)-s=(N,-(Y, +1)) '
Boma (5) v Yy 8%+ (Ny Y, =N, Y, ) s+ (Ny Y, =N, Y .26
5(s) = (N, +Y, ) 5= (N, (Y, +1)) '
Sapma eksenindeki durum uzay modeli ise 3.27 ve 3.28’deki gibi olur.
V;; Y, 1-Y, Y, 0 Yij 0
g N N N 0 r 0
Pzl ° + 5. e (3.27)
or 0 0 0 1 or 0 -
or 0 0 -w’ 2w, |[or| |w?
B
Q.A QA d QA r
=, =|—C, —C,— =—C,, O 3.28
y y ‘: m Yp m Yr 2V m Yo 5[_ ( )

or

3.7. Yuvarlanma Otopilotu Transfer Fonksiyonlarinin Cikartilmasi

Flze x eksenindeki donlyu tanimlayan dogrusal yuvarlanma hareket denklemi
denklem 2.90'da bulunmustu. Bu denklem turevsel terim solda kalacak sekilde
tekrar dizenlenirse denklem 3.29 elde edilir.

p=1" (3.29)

X
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Burada “L”, flizenin x ekseni etrafinda olugan toplam yuvarlanma momentini temsil
etmektedir. Momentin hesaplanmasinda, itki kagikhgi, aerodinamik bozukluklar gibi
bozucu etmenler ihmal edilmistir. Yuvarlana momentinin sadece aerodinamik
kuvvetler tarafindan olusturuldugu varsayimi yapilirsa “L” agagidaki gibi fonksiyonu

oldugu parametreler cinsinden denklem 3.30 gibi yazilabilir.
d
L=Q-A-l, - C,5-5a+C|p-N~p (3.30)

Gosterimi basitlestirmek icin asagidaki tanimlamalar yapilmistir.

Q-A
Lﬁzl—'lref

'Cla‘

_Q-Ad

| .-C
p | 2\/ ref

X

Ip

Bu tanimlamalar kullanilarak denklem 3.31 elde edilmistir ve transfer fonksiyonu

denklem 3.32'de gosterilmistir.

p=L,-p+L;-o (3.31)
P _ L
§(s) s-L, (3:32)

Flzenin aldigi yuvarlanma agisi ((é) asagidaki sekilde ifade edilebilir.

d=p (3.33)

Yapilan kabuller dogrultusunda yuvarlanma ekseni durum uzay modeli ise agagidaki

gibi olmaktadir. KTS’nin dinamigi yine g6z éntinde bulundurulmustur.

41 0 1 0 0 Ig] O
¢ 0 L L 0 0
Pl N ar S, wm (3.34)
oa 0 O 0 1 oa 0 -
sa| |0 0 -w? -2w,||da| |w,’
¢
y=¢=[1 0 0 0] P (3.35)
oa
da
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3.8. Aerodinamik Tiirevlerin Bulunmasi

Aerodinamik veritabaninda bulunan C,, C,, C,, C,, ve C, degerleri Mach sayisina,
kanat acilarina (d), hicum ve kayma agilarina (a, B) bagli parametrelerdir.
Aerodinamik katsayilarin, bagli olduklari degiskenlere gore turevleri ilgi tasarim
kosulunda grafiksel ydntemlerden yararlanilarak bulunabilir. Dikkat edilmesi gereken
onemli bir nokta, bulunacak tirevlerin aerodinamik katsayilarin dogrusal oldugu
bélgelerde bulunmasi gerektigidir. Dogrusal bdlgeyi sinirlayan hiicum ve delta kanat
acilarinin degerleri ayni zamanda otopilotun istenen performansta calisacagi araligi
da belirler.

o [der] & [der]

Sekil 3-9 : Hicum ve kanat agilarina gére C,’nin degisimi

Sekil 3-8 ve Sekil 3-9’da yunuslama eksen takimindaki kuvvet ve moment katsayi
degerlerinin hiicum ve kontrol yiizeyi agilarina gore degisimi verilmistir. Ornek olarak
verilen grafikler incelendiginde otopilot calisma araliklari belirlenebilir. Bu araliklarin
sinirlarini, fize hareket denklemlerinin dogrusallastirildiyi noktalar etrafinda,

grafiklerin dogrusal degisimini sinirlayan noktalar belirler.
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Sekil 3-8'de soldaki grafige bakildiginda, C, katsayinin hiicum agisina gére degisimi
-5° <a <5° araliginda dogrusalken, kontrol yiizeyi agisina gore degisimi ise
-10° <6 <10° araliginda dogrusaldir. Buna gore C,, ve C,; tirevsel terimleri
hesaplanabilir. Bu islemler gereken her tlirevsel aerodinamik terim icin tekrarlanir.

Cizelge 3-1 : Yunuslama/sapma ve yuvarlanma modeli aerodinamik turevsel
katsayilari

Kitle 1y, lex Cma Cms Cza Cus Cng Cis Cip

[kg] [kg.mz] [kg.mz] [1/deg [l/deg [1l/deg] [1l/deg] [1/deg] [1/deg] [1/deg]
0.10 33.50 7.35 0.10 -0.03 -0.34 0.21 0.10 -24.30 -0.05 -0.13
0.20 33.50 7.35 0.10 -0.03 -0.35 0.21 0.10 -2457 -0.05 -0.12
0.30 33.50 7.35 0.10 -0.03 -0.35 0.21 0.10 -2466 -0.06 -0.12
0.40 33.50 7.35 0.10 -0.04 -0.36 0.21 0.10 -24.87 -0.06 -0.12
0.50 33.50 7.35 0.10 -0.04 -0.36 0.21 0.10 -25.27 -0.06 -0.13
0.60 33.50 7.35 0.10 -0.04 -0.37 0.22 0.11 -25.52 -0.06 -0.13
0.70 33.50 7.35 0.10 -0.04 -0.37 0.22 0.11 -25.56 -0.06 -0.13
0.80 33.50 7.35 0.10 -0.08 -0.37 0.23 0.11 -26.35 -0.06 -0.13

mach

34



4. OTOPILOT TASARIM YONTEMLERI

Bu bodlumde tez kapsaminda kullaniimasi ongorulen otopilot tasarim yontemleri
anlatilmaktadir. Flze otopilot tasarim galismalarinda siklikla kullanilan klasik ve
kutup atamali kontrol yontemlerinin yani sira ileri teknik kontrol yontemi olan model
Ongorill kontrol yontemi ile de kontrolci tasarimi dogrusal ortamda yapilmis ve (¢
farkli kontrol yodnteminin dogrusal olmayan fluze benzetiminde basarimlari

incelenmistir.

Otopilotlar tasarlanirken flizenin kontrol yizeyleri, yuvarlanma/yunuslama/sapma/
acisal hizlari ve hicum/kayma agcilari limit degerlerine dikkat edilerek, flizenin mach

hizina bagli olarak 6n goérilen hizda otopilotlar tasarlanmistir.

4.1. Klasik Kontrol ile Otopilot

Klasik kontrol yéntemi s-uzayinda calisir. Tasarim yapilirken sistemin frekans

cevabl ve kok egrisinden yararlanilir.

Yunuslama ve sapma otopilotlari icin U¢ donguli klasik kontrolci yapisi
kullanilmistir. Bu kontrolcl yapisi ile genis guvenlik paylari elde edilebilmekte ve
sistemin gurbuzligu saglanabilmektedir. Kontrolci blok diyagrami Sekil 4-1

gOsterilmektedir.

G|k el KTS als >

ola

Sekil 4-1 : Klasik kontrolli yunuslama/sapma otopilot blok diyagrami
Burada;
e a/d :delta kanat donusunin ivmeye olan transfer fonksiyonu
e q/® :delta kanat donusunin yunuslama hizina olan transfer fonksiyonu

e KTS : delta kanat komutunun delta kanat agisina olan transfer fonksiyonu
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Yuvarlanma otopilotunda ise karalillk marjininin yunuslama ve sapmadaki kadar
sikintih olmamasindan dolay iki déngulii otopilot tasarimi kullaniimistir. iki déngli

otopilot yapisi blok diyagrami Sekil 4-2’deki gibidir.

@QE ma—rpfaa%c#h

Sekil 4-2 : Klasik kontroll yuvarlanma otopilot blok diyagrami
Burada,
e p/d : Delta kanat dénisunun yuvarlanma hizina olan transfer fonksiyonu
o KTS : Delta kanat komutunun delta kanat agisina olan transfer fonksiyonu

Yuvarlanma otopilotuna referans olarak beslenen yuvarlanma aci referans degeri,
dom O (sifir) derecedir. Bunun sebebi flizenin kayarak dénen manevra kabiliyetine

sahip olmasidir. Bundan dolayl yuvarlanma dinamiginin, yunuslama ve sapma

dinamigine gore daha hizli olmasi gerekmektedir.

Blok diyagramlarinda géziken transfer fonksiyonlari fizenin hareket denklemlerinin

dogrusallastirmasiyla elde edilir.

4.1.1. Ug déngiilii yunuslama/sapma otopilot tasarimi ve cevabi

Blok diyagrami Sekil 4-3'de verilen yunuslama otopilotunun tasarimina en ig
déngliden baglanmalidir. i¢ déngiiler kapatildikga disa dogru tasarim devam eder.
Dolayisiyla sirasiyla K3, K2 ve K1 kazanglari hesaplanir. Kf kazanci, referansin

duzeltilip, sistem kalici durum hatasinin minimize etmeye yonelik segcilir.

fi a

G =1 KTS ars -

0fs

Sekil 4-3 : Ug doéngilli yunuslama/sapma otopilot blok diyagrami

Flze, negatif kanat komutuna pozitif yunuslama hizi ve hicum agisi
olusturmaktadir. Bu sebeple K3 kazanci sifirdan kiglk, negatif bir deger olmahdir.

Bu doéngu olugsan salinimlarin sénimlenmesinde énemli bir yer tutar bu ylzden
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sonumleme dongusu (Damping Loop) olarak adlandiriir. Bu dongunun tasarimi
sirasinda kararlilk payinin (gain margin-GM) 6 dB’den ve faz payinin (phase

margin-PM) 60 dereceden fazla olmasina dikkat edilmigtir.

Ornek olarak, Sekil 4-4’te flizenin 1000m irtifada 0.6 Mach hizinda dogrusallastirip
tasarlanan yunuslama/sapma otopilotunun i¢ déngisunin (sdénimleme ddngusi)

Bode Diyagrami gosterilmektedir.

Bode Oagram
Gm= 641 dB (at 3.76 radisec) , Pm= hf

Magnitude (dB)

Phaze (deg)

Frequency (fEdizec)

Sekil 4-4 : Ug dongiilii yunuslama otopilotu, sénimleme déngiisii Bode diyagrami

K3 kazancinin belirlenmesinden sonra bu déngu kapatilip K2 kazancinin tasarimi
yapilmigtir. Bu dénglnin amaci, sistemin gurblzligini arttirmak oldugundan
dongunun kazang pay! yuksek ( >15 dB ) tutulmaya calisiimigtir. Sekil 4-5’te 0.6
mach ucus hizinda ve 1000m irtifada dogrusallastiriimis sistemin kararlilk

doéngusunin bode diyagrami gdsterilmektedir.

Bode Diagram
Gm =563 dB (st 129 radizec) , Pm=-171 deg (at 7.76 radfzec)
100

400 f-- -t

M aanitude (dB)

200 |-+ -4

-300
180

Phase (deg)

ABD -k

Fregquency (radfzec)

Sekil 4-5 : Ug déngiili yunuslama otopilotu kararlilik déngiisii Bode diyagrami

37



En dis dongu, flizenin ivme cevabinin kontroliinii gergeklestirir. istenen performans
kriterlerine gore K1 kazanci, otopilot limitleri g6z dniinde bulundurularak secilmelidir.
Tasarim ihtiyaci dogrultusunda performans ve kararlilik gereksinimleri asagida

g6rilmektedir.

e Kararlilik payi :GM>6dB
o Faz Payi : PM > 60 der
e Maksimum Asim : Mp < %20

Ornek olarak 0.6 Mach ve 1000m irtifada dogrusallastirilip tasarlanan t¢ déngull

kontrolcu ile ivme kontrol déongusinin bode diyagrami Sekil 4-6'te gosterilmektedir.

Bode Disgram
Gin =44 5 dB (at B6.5 radizec) |, Pmo= 113 deg (st 3.39 radizec)

a0

in
[

-100 -

Magnitude (dB)

-1a0 oo
-200 ---:r "

-2a0

80 foockoded
80 F---t-1-

=270 -

Phasze (deq)

360 -t

PP SR

Frequency (radizec)

Sekil 4-6 : Ug Dénglili yunuslama otopilotu ivme kontrol dénguisii Bode diyagrami

Ug déngulu klasik kontrolcli metodu ile tasarlanan yunuslama/sapma otopilotlari
MATLAB SIMULINK’te olugturulan dogrusal model Uzerinde test edilmistir. Sistemin

ivme (a), hiicum agisi (a), yunuslama hizi (q), kontrol ylzeyi agisi (o) ve agisal

hizinin (5) degisimleri kontrol edilmistir. Yunuslama ekseninde tasarlanan
otopilotun SIMULINK modeli Sekil 4-7’daki gibidir.
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Sekil 4-7 : Yunuslama otopilot SIMULINK modeli

0.6 Mach ve 1000m irtifada tasarlanan Ug¢ donguli yunuslama otopilotu ile sistemin
cevabi ornek olarak asagidaki gibi olmaktadir. Burada flize limit hlicum agisi

degerine (10°) ulastigi anda elde edilen ivme (a), hiicum agisi (a), yunuslama hizi
(q), kontrol yizeyi agisi (0 ) ve agisal hizinin (5) siraslyla verilmistir.

.3

heme [T

Zaman [z]

Sekil 4-8 : Ug déngiilli yunuslama otopilotu ivme (a) cevabi
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Sekil 4-11 : Ug dénglli yunuslama otopilotu kontrol yiizeyi agi (&) cevabi



delta

Gt [der'z]

Zaman [=]

Sekil 4-12 : Ug dénglll yunuslama otopilotu kontrol yiizeyi agisal hiz (5) cevabl

Belirlenen dogrusallastirma noktalarinda G¢ doénguli klasik kontrol ydntemi ile
tasarlanan yunuslama ve sapma otopilot kazanglari ve kapali dongl performanslari

Cizelge 4-1’de verilmigtir.

Gizelge 4-1 : Ug dongiili yunuslama otopilotlari kazang ve performans gizelgesi

Mach 0.10 0.20 0.30 0.40 0.50 0.60 0.70 0.80
K1 0.11 0.05 0.04 0.03 0.02 0.02 0.02 0.02
K2 2.20 3.80 5.30 7.20 9.80 12.00 15.00 18.00
K3 -0.18 -0.17 -0.17 -0.16 -0.16 -0.15 -0.14 -0.14
Kf 1.27 1.27 1.26 1.25 1.25 1.25 1.25 1.24
an max

[a] 0.06 0.24 0.77 1.37 2.15 2.80 4.27 5.64
g max

[deg/s] 3.68 7.46 16.34 22.25 28.93 35.51 42.48 49.61
delta max

[deq] 1.00 1.06 1.62 1.74 2.01 2.24 2.60 3.16
Deltadot

Max

[deg/s] 1.92 6.06 17.95 29.93 48.95 65.89 87.12 119.29
GM [dB] 9.35 10.82 11.65 11.97 12.03 12.01 11.76 11.56
PM [deq] 74.82 75.92 74.85 75.22 76.50 76.31 77.43 78.26
AP BW

[HZ] 0.20 0.37 0.56 0.75 0.95 1.17 1.37 1.56
Tirmanma

Zamani [s] 1.90 0.99 0.65 0.48 0.39 0.32 0.27 0.25
Oturma

Zamani [s] 6.22 1.94 1.20 0.89 0.73 0.59 0.52 0.47
Ust Asim

[%0] 0.12 0.00 0.09 0.18 0.02 0.05 0.00 0.00
Alt Asim

[%0] 2.77 3.94 5.05 6.13 8.08 9.38 10.75 13.07
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4.1.2. iki dongiilii yuvarlanma otopilot tasarimi ve cevabi

Blok diyagrami Sekil 4-2’de verilen yuvarlanma otopilotunun tasarimina en ig
dénglden baslanmalidir. i¢ déngiiler kapatildikga disa dodru tasarim devam eder.
Dolayisiyla sirasiyla K2 ve K1 kazanclari hesaplanir. Sistem kendi i¢inde integratér
barindirdigindan kontrolcuye integrator ekleme ihtiyaci yoktur. Sistemin ideal

durumda kalici durum hatasinin sifir olmasi beklenmektedir.

¢mKTS—FF'Ia 1?¢r

Sekil 4-13 : iki dénglilli yuvarlanma otopilotu blok diyagrami

Flze, negatif kanat komutuna pozitif yuvarlanma hizi ve agisi olusturmaktadir. Bu
sebeple K2 kazanci sifirdan kiguk negatif bir deger olmalidir. Bu déngu olusan
salinimlarin sénimlenmesinde énemli bir yer tutar (Damping Loop). Bu dénglinin
tasarimi sirasinda kararliik payinin (gain margin-GM) 6 dB'den ve faz payinin

(phase margin-PM) 60 dereceden fazla olmasina dikkat edilmistir.

1000m irtifada 0.6 Mach hizinda dogrusallastirip tasarlanan iki dénguli yuvarlanma
otopilotunun i¢ déngusunun (yuvarlanma hizi (p) kontroli) Bode Diyagrami Sekil

4-14’de gosterilmektedir.

Bode Ciagram
Gm=22.1dB(at 128 ad&ec), Am= 119deg (3t 50 4 radfsec)

100

hiagnitude (dB]

-300
180

BRI ' 1 traar

OF=--a=a=rrFrAmi======rrrAn===r=raaa7Ar "

Lorrnnn orrnnm Lo
[T ' o

Phaze (deq)

e = o ] ) +
10 10 10 10 10 10 0
Fraquency (radfsec)

Sekil 4-14 : iki déngiili yuvarlanma otopilotu yuvarlanma hizi kontrol déngiisii Bode
diyagrami
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istenen

Dig dongl, fuzenin yuvarlanma acisi (¢) kontrolini gerceklestirir.

performans kriterlerine gore K1 kazanci otopilot limitleri g6z 6niinde bulundurularak

secilmelidir. Tasarim ihtiyaci dogrultusunda performans ve kararlilik gereksinimleri

asagida goérulmektedir.

:GM>6dB

Kararhhk payi

:PM > 60 der

Faz Payi

: Mp < %20

Maksimum Asim

Ornek olarak 0.6 Mach ve 1000m irtifada dogrusallastirilip tasarlanan iki dénguili

kontrolci ile yuvarlanma agisi (¢ ) kontrol donglsinun Bode diyagrami Sekil 4-15'te

gosterilmektedir.

Bode Diagram

Gm=21dB(as1.1radsec), Pm

00 deg (@t 002 radkec))

Frequency [radfsec)

iki ddnguilli yuvarlanma otopilotu yuvarlanma agisi kontrol dénguisii

Sekil 4-15:

Bode diyagrami

iki dongulli klasik kontrolcli metodu ile tasarlanan yuvarlanma otopilotu MATLAB

Sistemin

Uzerinde test edilmistir.

model

SIMULINK’te olugturulan dogrusal

yuvarlanma agisi (¢ ), yuvarlanma agisal hizi (p), kontrol ylzeyi agisi (0 ) ve agisal

hizinin (&) degisimleri

Yuvarlanma ekseninde tasarlanan

edilmistir.
otopilotun SIMULINK modeli Sekil 4-16’teki gibidir.

kontrol
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Sekil 4-16 : Yuvarlanma otopilot SIMULINK modeli

b

0.6 Mach ve 1000m irtifada tasarlanan iki dénguli yuvarlanma otopilotu ile sistemin
cevabi O6rnek olarak asagidaki gibi olmaktadir. Burada baslangi¢c yuvarlanma agci
degeri 5° olan flizenin, yuvarlanma agisini 0%ye getirmesi aninda elde edilen.

yuvarlanma agisi (¢ ), yuvarlanma agisal hizi (p), kontrol yuzeyi agisi (0 ) ve agisal

hizinin (5 ) degisimleri incelenmistir.

----------------------------------------------------------------

4 [der]

1 1 1
025 L] 0.35 0.4 0.45 ]
Zaman E]

Sekil 4-17 : iki dénguilli yuvarlanma otopilotu yuvarlanma agisi (¢ ) cevabi
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Belirlenen dogrusallagtirma noktalarinda iki donguli klasik kontrol yontemi ile
tasarlanan yuvarlanma otopilot kazanglari ve kapali dongl performanslari Cizelge

4-2’de verilmigtir.

Cizelge 4-2 : iki dénguill yuvarlanma otopilotu kazang ve performans gizelgesi

Mach 010 020 030 040 050 060 070  0.80
K1 310 7.00 850 11.00 1400 1550 17.50 18.50
K3 .0.13 -007 -005 -004 -003 -002 -002 -001
phicom 500 500 500 500 500 500 500 5.0
p max 1053 2473 3421 47.36 67.87 7278 80.67 85.70
[deg/s]

Fdee';a] max 198 226 191 170 181 132 110  0.89
Deltadot

max 111.84 13552 119.41 109.01 12394 90.02 7583 61.25
[deg/s]

GM [dB] 29.13 2167 1930 16.64 13.82 1314 1222 11.66
PM [deg] 6659 66.25 70.40 69.75 71.23 6897 67.78 66.31
'[:PZ]BW 070 165 201 274 346 410 479 541
Tirmanma 055 024 017 012 010 008 007 006
Zamani [s]

Oturma 500 066 027 021 049 015 013 011
Zamani [s]

tf,/i]t Asim 505 353 178 137 203 18 173 166
'[A(,‘/';]A§'m 000 000 000 000 000 000 000 0.0

4.2. Kutup Atamali Kontrol ile Otopilot

Kutup atamali kontrolci ydntemi, modern kontrol yontemidir. Dolayisi ile kutup
atamali kontrolcti, durum uzay modelinin temel olugsturdugu zaman uzayinda

tasarlanir. Durum uzay modeli denklem 4.1’deki gibi ifade edilebilir.

I><
Il
(B3

+b-u
(4.1)
+d-u

o 1T

A-
C-x

<
1

Bu gdsterimde;

o X: Durum degigkenleri vektoru

o U: Sistem girdisi (tek girig icin)

o y: Sistem ciktisi (tek cikis igin)

o A: Sistem matrisi

o b: Girdi vektora (tek giris icin)

o C: Cikti matrisi

o d: Direkt aktarma vektoru (tek giris icin)
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Durum uzay modelinde tanimlanan A, b,Cved matrislerinin ve vektérinin

dogrusal tanimlanmasi nedeniyle dogrusal modeller olusturulmalidir. Dolayisiyla
otopilot tasarimi dogrusal noktalarda olusturulan sistem modeline goére

tasarlanmigtir (Bkz. Bolum 2.6).

Kutup atamali kontrolcii ydntemi, kapali-déngi sistem kutuplarinin istenen sistem
performansi dogrultusunda segilen kutuplara eslenmesiyle gereken geri besleme
kazanclarinin elde edilmesiyle yapilir. Geri besleme denklem 4.2’deki gibi ifade
edilebilir [10].

u=-K-x (4.2)

4.2.1. Kutup atamal otopilot yapilari

Yunuslama/sapma ve yuvarlanma otopilotu icin segilen yapilar birbirinden farklidir.
Yunslama/sapma modeli tip-0 yani sistem modelinin integral terimi icermedigi bir
yapidadir. Bundan dolayi, ivme kontrolU sirasinda kalici durum hatasi olusmasi s6z
konusu olmaktadir. Yunuslama ve sapma modellerinde kontrolciye integrator
eklenerek kalici durum hatasinin 6nliine gecilmesi amaclanmistir. Bu durumda
olusan blok diyagrami Sekil 4-21'teki gibidir [10].

Aref ;x&-’

A cikiz

% = fxctBu

W= Cx

¥¥YY

Sekil 4-21 : Yunuslama ve sapma kutup atamali otopilot blok diyagrami

integratérli  kutup atamali  kontrolcii modelinde ivme hatasina W olarak

tanimlanirsa;

Y = Qi 4.3)
W=a, —a,,=a, —C-X (4.4)
U=K, -w-K-x=—[K —K,]-Lﬂ (4.5)
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Denklem 4.1 ile denklem 4.4 ve 4.5 birlestirilirse denklem 4.6 elde edilir.

HEE R T

Asagidaki kabuller dogrultusunda denklem 4.6 tekrar yazilirsa denklem 4.7 bulunur.

ot e e of

f:(A—Q-KT)-Z+f-aref (4.7)

R

1=

z

Yuvarlanma modelinde ise tip-1 sistemdir yani sistem kendi i¢inde bir integrator
barindirmaktadir. Bu sebeple sistemde kalici durum hatasi her zaman sifir
olmaktadir. Dolayisi ile referans yuvarlanma agisi ile o6lgllen yuvarlanma agisi
arasindaki hatanin integralinin alinmasina gerek kalmamistir. Buna gore yunuslama

otopilotu blok diyagrami Sekil 4-22'te gosterilmektedir [10].

CIkIE
i}@—; % = AsctBu : = B
I l—1
&
5
+— l’{q

Sekil 4-22 : Yuvarlanma kutup atamali otopilot blok diyagrami

Kapali déngu sistem durum uzay modelini elde etmek igin denklem 4.1 denklem 4.2

ile birlegtirilebilir.

u_)'( A.XJFQ'U})_'(:(A—D'K)X 4.8)

_Kl

4.2.2. Kutup yerlestirme yontemi ve uygulanigi

Sistemin istenen performansi saglayabilmesi i¢in otopilot ile kapatilan déngunin
koklerinin belirli yerlere tasinmasi gerekmektedir. Kok tasima islemi, otopilot
kazanglarinin bulunmasi ile yapilir. Kazanglarin bulunmasi istenen performansi
saglayacak koklerin kapali dongu karakteristik denkleme esitlenmesi ile veya

Ackermann Formlu [10] ile bulunabilir.
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Kutup atamali kontrolcl yéntemi ile otopilot tasarimi sirasinda kapali déngl sistemin
koklerinin  yeri secilirken sistemin bes kdkinden Gg¢linin baskin olmasi
dngorilmustir. istenilen otopilot performansini saglayacak ikinci dereceden transfer
fonksiyonu bulunmus ve bu transfer fonksiyonun kokleri referans alinarak baskin
kokler secilmigtir. Sekil 4-23'de sistem cevabinin maksimum asimi (M), oturma
zamani (ts), trmanma zamani (t), maksimum asim zamani (t,) ve kararli rejim

toleransi (K;) gosterilmistir.

e(® )

| J"ir'u_r_m_/i\ \-i ______________ +_£ 06?-5

\_____,r.,_-:-? ------------ ﬁ/o.oz

0.5

— Iy -

Sekil 4-23 : Sistem performans parametreleri [10]

Istenilen sistem cevabinin performans parametreleri (M, ts, t; t, ve K) kullanilarak

ikinci mertebeden sistemin dogal frekansi (®,) ve sénimlenme katsayisi (')

bulunabilir (Bkz. Denklem 4.9 ve 4.10).

M =e[Ji7]”:>§= (InM, /) (4.9)
i 1+(InM, /z)’

7 —atan (1 gz )/¢
t, -

(4.10)

Denklem 4.9 ve 4.10 kullanilarak bulunan dogal frekans (w,) ve sonumlenme

katsayisi (¢ ) ile ikinci mertebeden bir sistem yakinsamasi yapilabilir.

2
a)n
S(S)= 2

S$+2-¢ -0+

lkinci mertebe sistemin karakteristik fonksiyonu “s®+2-¢ @ +@’” seklindedir.

Kapali dongl sistem koklerinden baskin olan G¢ tanesi iki mertebeden transfer
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fonksiyonunun koklerinin etrafinda ve diger iki kok ise KTS’nin kokleri etrafinda

secilmigtir. Secilen kokler dogrusal similasyon kullanilarak flizenin performansi

degerlendirilmis ve kok yerleri bu dogrultuda optimize edilmistir.

Sekil 4-24’te fuzenin 1000m irtifada 0.6 Mach hizinda dogrusallastirip tasarlanan

kutup atamali yunuslama/sapma otopilotunun Bode Diyagrami gorulmektedir.

Bode Oagram

Gm= 103 dB (a3t 27 radfzec), Pm

728 deq (@t 4.22 radiec)
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Sekil 4-24 : Kutup atamall yunuslama/sapma otopilotu Bode diyagrami

0.6 Mach ve 1000m irtifada tasarlanan kutup atamali yunuslama otopilotu ile

sistemin cevabi 6rnek olarak asagidaki gibi olmaktadir. Burada flize limit hicum

hicum agisi (a), yunuslama

’

acisi degerine (10°) ulastigi anda elde edilen ivme (a)

hizi (q), kontrol ylzeyi agisi (0 ) ve agisal hizinin (5 ) sirasiyla verilmigtir.

[5/W] Bl

Zarman [s]

Sekil 4-25 : Kutup atamali yunuslama otopilotu ivme (a) cevabi
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Sekil 4-26 : Kutup atamali yunuslama otopilotu hiicum agisi (a) cevabi

¥

T T T T T T T T
' ' ' ' ' ' 1 1
' ' ' ' ' ' [ [
1 1 1 1 1 1 1 1
1 1 1 1 1 1 1 1
' ' ' ' ' ' 1 1
' ' ' ' ' ' [ [
1 1 1 1 1 1 1 1
1 1 1 1 1 1 1 1
' ' ' ' ' ' 1 1
' ' ' ' ' ' [ [
1 1 1 1 1 1 1 1
' ' ' ' ' ' 1 1
' ' ' ' ' ' [ [
' ' ' ' ' ' [ [
1 1 1 1 1 1 1 1
' ' ' ' ' ' 1 1
' ' ' ' ' ' [ [
' ' ' ' ' ' [ [
1 1 1 1 1 1 1 1
' ] ] ] 1 1 ] ]
-~ "c=-Tr-="Tr=°-°Tr-°"Tr-°"°"Trv-""3171-""1°-°~7°
' ' ' ' ' ' [ [
1 1 1 1 1 1 1 1
' ' ' ' ' ' 1 1
' ' ' ' ' ' [ [
' ' ' ' ' ' [ [
1 1 1 1 1 1 1 1
' ' ' ' ' ' 1 1
' ' ' ' ' ' [ [
' ' ' ' ' ' [ [
1 1 1 1 1 1 1 1
' ' ' ' ' ' 1 1
' ' ' ' ' ' [ [
1 1 1 1 1 1 [l 1
1 1 1 1 1 1 1
' ' ' ' ' ' 1
' ' ' ' ' ' [
1 1 1 1 1 1 1
1 1 1 1 1 1 1 1
' ' ' ' ' ' 1 1
' ' ' ' ' ' [ [
i il il e e el i e Rk
1 1 1 1 1 1 1 1
' ' ' ' ' ' 1 1
' ' ' ' ' ' [ [
1 1 1 1 1 1 1 1
1 1 1 1 1 1 1
' ' ' ' ' ' 1 1
' ' ' ' ' ' [ [
1 1 1 1 1 1 1
1 1 1 1 I 1 1 1
' ' ' ' ' ' 1 1
' ' ' ' ' [ [
1 1 1 1 1 1 1
1 1 ] 1 1 1 1 1
' ' ' ' ' 1 1
' ' ' ' ' [ [
1 1 1 1 1 1 1 1
' ' ' ' ' ' 1 1
] ' ' ' [ [
' v ' [ [
] ] ] ] ]
1 1 1 1 1 1 1 1
£ 7 R % B B 2 w9 =

1.4

Zaman(s)

Sekil 4-27 : Kutup atamali yunuslama otopilotu yunuslama aisal hizi (q) cevabi

B e k. e LS.
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Sekil 4-28 : Kutup atamali yunuslama otopilotu kontrol yiizeyi agi (0 ) cevabi

51



deltadotwvs t

a0

e L TRCII e

Bdot [degfss]

B e

T S

-200 ' '

Zaman (s)

Sekil 4-29 : Kutup atamali yunuslama otopilotu kontrol yiizeyi agisal hizi (S ) cevabi

Yapilan ¢alismalar sonucunda elde edilen kutup atamali yunuslama/sapma otopilot

kazanclari ve otopilot performansi Cizelge 4-3'te gdsteriimektedir.

Cizelge 4-3 : Kutup atamali yunuslama/sapma otopilot kazanglari ve performans

cizelgesi
mach 0.10 0.20 0.30 0.40 0.50 0.60 0.70 0.80
K1 -6.45 -621 628 -621 -6.12 -6.03 -6.02 -5.80
K2 -182 -086 -061 -046 -036 -028 -026 -0.22
K3 0.12 0.21 0.28 0.37 0.45 0.55 0.61 0.69
K4 0.02 0.03 0.03 0.05 0.01 0.00 0.04 0.02
Kl 1.13 0.54 0.38 0.30 0.23 0.21 0.16 0.16

an max [g] 0.06 0.24 0.77 1.37 2.14 2.80 4.27 5.64

g max 530 1029 2226 29.64 3679 4435 5157 59.46
[deg/s]

Delta 280 274 395 395 403 396 404 415
max [deg]

Deltadot

max 33.71 5205 10528 129.97 148.67 165.61 170.02 167.23
[deg/s]

GM [dB] 1061 10.72 1053 1040 1041 1029 1027 10.19

PM [deg] 72.34 7278 7243 7221 7227 7209 7207 71.86

'[TfZ]BW 025 042 068 090 104 130 148  1.68
fimanma 197 103 067 051 045 036 030 028
Zamani [s]

owrma 376 198 133 098 081 067 061 054
gamam [s]

tg/'j’]t Asim 0.00 000 000 000 000 000 000 000
?/'('3 Asim 010 020 030 040 050 060 070 080
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0.6 Mach ve 1000m irtifada tasarlanan kutup atamal yuvarlanma otopilotu ile
sistemin cevabl Ornek olarak asagidaki gibi olmaktadir. Burada fuzenin, referans

yuvarlanma agisi degerine (¢=10°) ulastigi anda elde edilen yuvarlanma hizi (p),

kontrol yiizeyi agisi (& ) ve agisal hizinin (&) sirasiyla degisimleri verilmistir.

12 : : : :

10

phifdeq)

0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25
zaman (s)

Sekil 4-30 : Kutup atamali yuvarlanma otopilotu yuvarlanma agisi (¢ ) cevabi

140

120

100

g0

60

p (deg/s]

40

20

a

0 i i i i
0

Sekil 4-31 : Kutup atamali yuvarlanma otopilotu yuvarlanma agisal hizi (p) cevabi
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delta (deq)

025
Zaman )

Sekil 4-32 : Kutup atamali yuvarlanma otopilotu kontrol ylizeyi agi (0 ) cevabi

a0

delta, 4 (degis)

-0

-100

Zamanis)

Sekil 4-33 : Kutup atamali yuvarlanma otopilotu kontrol ylzeyi agisal hizi (o)
cevabi

Elde edilen kutup atamali yuvarlanma otopilot kazanglari ve performansi Cizelge
4-4’te gosterilmektedir.
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Cizelge 4-4 : Kutup atamali yuvarlanma otopilot kazanglari ve performans ¢izelgesi

mach 010 020 030 040 050 060 070 0.80
K1 016 -016 -0.18 -018 -0.19 -021 -0.20 -0.23
K2 0.06 -003 -002 -002 -001 -001 -0.01 -0.01
K3 046 -037 -025 -014 001 017 029  0.50
K4 000 000 000 000 000 000 000 001
phicom 10.06 10.03 10.08 10.07 10.06 10.02 10.04 10.06
'[Od;“ga};‘] 19.78 4056 64.36 84.62 106.24 12593 139.03 158.21
Delta 256 213 198 168 150 138 123 118
max [deg]
Deltadot
max 100.01 97.48 102.74 90.33 9481 9576 89.25 93.59
[deg/s]
GM [dB] 2461 1957 1679 1534 1425 1366 13.39  13.00
PM [deg] 69.44 69.06 67.74 67.09 67.13 66.58 66.93 67.22
AP BW [HZ] 0.64 1.30 2.08 2.75 3.53 417 4.62 5.24
;'rma”ma 0.54 0.26 0.17 0.13 0.10 0.08 0.08 0.07
amani [s]
Oturma 0.86 0.43 0.27 0.21 0.17 0.14 0.13 0.12
gamanl [s]
tg/i]t Asim 1.07 1.05 1.05 0.98 0.88 0.72 0.61 0.40
Alit Asim

%] 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00

4.3. Model Ongériilii Kontrol (Model Predictive Control - MPC) ile Otopilot

Model 6ngérula kontrol, 1970’li yillarindan sonundan gunimuze kadar kullanilan bir
kontrol stratejisidir. Model 6ngorilt kontrol, amag fonksiyonelini (Cost function)
minimize edecek u kontrolcu cikisini (sistem girigi) Ureterek istenen performans
araliklarinda verilen komutlari yerine getirmeyi amaglar. Bu kontrol stratejisi ile

dogrusal kontrolcu elde edilir.
Ongérill kontrol, asagidaki prensipleri igerir; [5]

e Acik dongu sistem modeli kullanilarak, ilerideki bir zaman adiminda, sistem

¢iktisinin tahmin edilmesi,

¢ Amag fonksiyonelinin minimize edilmesiyle kontrolcl ¢ikiginin/sistem girisinin

hesaplanmasi,

e Kontrolcl dizisinin ilk sinyalinin uygulanmasini iceren, ufkun kaydirilmasi

islemi her bir adimda tekrarlanmasi.
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Girlg (u) }

1]

- I .
k+ H, Zaman [s]

Sekil 4-34 : Model dngdruli kontrol stratejisi [8]

Sekil 4-34'te;
s(t) : “t” anindaki referans yériinge
y(t) . “t”anindaki sistem ¢iktisi

r(t|k): “t”aninda “k” anindaki referansin tahmini
y(t|k):“t”aninda “k” anindaki sistem ¢ikisinin tahmini

GUnUmuzde genis bir kullanim alani olan model 6ngérulu kontrol stratejisinin diger

kontrol stratejilerine gore avantajlari agagidaki gibi maddeler halinde yazilabilir. [5]

e Ongorill kontrolde, kavramlar sezgisel oldugu ve kontrol parametrelerinin
ayarlanmasi kolay oldugundan, kontrol bilgisi az olan sistemlere kolay

uygulanabilir.
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e Basit dinamige sahip sistemlerden karmasik dinamige (minimum fazli
olamayan sistemler, faz kaymasi fazla olan sistemler vb.) sahip sistemlere

kadar cok c¢esitli uygulamalarda kullanilabilir.
e Durum degigkeni fazla sistemlere kolaylikla uygulabilir.
o Faz kaymalarinin éniine gecebilir.

e lleri beslemeli kontrol icerdiginden dlcllebilen giriiltiileri séniimleme etkisine

sahiptir.
o Dogrusal kontrol kanununa sahiptir, dolayisi ile uygulamasi kolaydir.
o Gelecekteki sistem girisleri biliniyorsa oldukga yararli ve kullaniglidir.
Bu kontrol stratejisinin dezavantajlari ise;

e Sistem dinamiginin degismedigi durumlarda, kontrolcii énceden bulunabilir.
Ancak 6ngorulu kontrol gibi adaptif kontrolculerde her bir adimda kontrol
kazanclari sistem giris-cikisina goére yeniden hesaplanacagindan islem

yuakuna arttirir.

o Sistemin matematiksel ifadesi ile gercek sistem arasindaki farklilik attikca
sistemin gelecekteki giris-cikislarina iliskin tahminlerin yanhshgir giderek
artacak ve 6ngoruli kontrol ile istenen performans araliklarinda sistem

cevabini elde etmek zorlasacaktir.

Referans
Yoriinge
Gegmisteki Sistem
Girigleri ve Cikiglar

Sistem
1 Modeli Ongériilen
Cikiglar
Gelecekteki
Sistem Girigleri
(Kontrolcl Cikiglarr)
»| Optimizasyon |
Gelecekte
Ongoériilen Hatalar

Ceza

. Sinirlamalar
Fonksiyonu

Sekil 4-35 : Model 6ngdérilu kontrol yapisi

4.3.1. Model éngériilii kontrol algoritmasi tahmin modelleri
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Model Ongorilii Kontrol algoritmasinda, gereken tahminleri elde edebilmek igin

cesitli ydbntemler mevcuttur. Bu yontemler asagidaki gibidir;
e Basamak cevap modeli
e Darbe cevap modeli
e Transfer fonksiyonu modeli
e Durum-uzay modeli

Basamak ve darbe cevap modellerinin ana fikri, sistemin her bir girisine birim
basamak girdisi uygulamak ve acik déngu cevaplarini, c¢ikis degiskenleri bir sabit
degere oturana kadar kaydetmekten gecer. Sistem modelinin dogrusal oldugu var
saylldigindan, basamak girdinin blyukligine bakilmaksizin elde edilen sonugclar
ayni olur. Basamak ve darbe cevap modelleri, sadece kararli sistemlere
uygulanabilir. Dusuk frekanslarda sistem parametrelerinin basamak ve darbe
cevaplariyla kestiriimesi 6nemlidir. Eger dogru frekans degeri bulunabilirse kestirilen
parametrelerin dogrulugu fazla olur. Bu model sadece sistemin bitlin parametreleri
kontrol edilebiliyorsa yeterlidir. Aksi halde élgllemeyen dediskenleri tahmin etmek
icin bir goézlemleyici gerekmektedir. Buna gore sistem girdisi ile ¢iktisi arasindaki
iliski denklem 4.11’deki gibidir. h, birim girdiye karsilik olan sistem c¢ikigini temsil

etmektedir. k ise 6rnekleme zaman adimi olarak tanimlanir.

y(k):ih(k—i)-u(i) (4.11)

Transfer fonksiyonu modeli, “z” ayrik zaman tanim bélgesinde kullanilir. Parametre
sayisi az oldugundan her tirli dogrusal model i¢in uygundur. Ayrik zamanli sistem

modeli denklem 4.12’deki gibidir.

y(k)+a,-y(k-1)+--+a,-y(k-n)=

b,-u(k—-d)+b, -u(k—d-1)+---+b, -u(k—d —n) (412)
Az')=1+a-2"+a,- 2% +---+a -2" (4.13)
B(z')=b,-z"+b -z +b,- 2% +---4b -z (4.14)

d : Girig ile ¢ikig arasindaki gecikme
z" > nadim énceki veri

Sistem cikiginin tahmin edildigi transfer fonksiyon modeli denklem 4.15’deki gibi

yazilabilir.

58



§/(k+t|k)=i$_1;-u(k+t) (4.15)

Durum-uzay modeli, ¢ok sayida durum degiskenine sahip sistemlerin matematiksel
ifadesinde kolaylik sagladigindan Model Ongériilii Kontrol algoritmalarinda siklikla
tercin edilir. Ayrik zamanli durum-uzay modeli kullanilarak istenen adim

sonrasindaki parametreler 4.16 numarali denklemlere konularak bulunabilir.

X(k+ilk)=A-x(k+i-1)+B-d(k+i-1|k) (4.16)
o X : Durum degiskenleri vektora
o u : Sistem girdisi
o A : Sistem matrisi
o B : Girdi matrisi

Gelecekteki sistem cikisi ise denklem 4.17 ve 4.18 kullanilarak elde edilir. y, sistem
cikisi vektori ve z ise kontrol edilecek parametreler vektoridir. Genelde sistem

cikigi kontrol edildiginden y ile z vektorleri dolayisi ile C, ve C,ayni olur.

i/(k+i|k)=Cy~>_”((k+i|k) (4.17)
Z(k+i|k):CZ->_2(k+i|k) (4.18)
oy : Sistem c¢ikis vektorl
o Z : Kontrol edilecek parametreler vektori

o Cy, C, : Cikti matrisi

Bu model, dlgllebilen ve dlgllemeyen bozucularin/guriltilerin etkileri eklenerek

genisletilebilir.

Her bir 6rnekleme adiminda (k) islem sirasi asagidaki gibi olmaktadir.
1. Sistem giktisi y(K) olculur.
2. Sistemin gercgek ¢ikigi ile referans arasindaki hata bulunur.

3. Bu hata, kontrol ve tahmin ufuklari g6z éninde bulundurularak hesaplanan

kontrolcl kazancindan gegirilir ve sistem girisleri u(k) hesaplanir.

4. u(k) sisteme uygulanir.
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4.3.2. Amag fonksiyoneli

Amac fonksiyoneli, referans ydriingenin gelecekte ongérilen sistem cikiglarinin
takip edebilmesi icin ve bu takip islemini istenen performans aralginda
saglayabilmesi i¢in belirlenir. Amag¢ fonksiyonelini istenen amag igin (harcanan

enerjinin, kat edilen yolun vb. minimum olmasi) minimize edilmesiyle istenen sistem

girisi elde edilir.
(k)= [2(k+i1K) J-r(k+i), +Z||Au kiR, (4.19)
i=1
o Hp : Tahmin Ufku
o H, : Kontrol Ufku

o Q,R : Agirlhik Matrisi

o 1Kk : Referans Yoéringe
o 1 : Sistemin tahmin edilen ¢iktisi
o Al : Sistem girdisi/Kontrolci ¢ikisi

4.3.3. Durum-uzay modeline dayali model éngéoriili kontrol

Bir sistemin ayrik zamanl durum-uzay gosterimi 4.20 ve 4.21’deki esitliklerdeki gibi
olmaktadir.

X(k+i)=A-x(k+i-1)+B-u(k+i—-1)+P-v(k+i-1) (4.20)
y(k+i)=C, x(k+i)+w(k+i) (4.21)
o X : Durum degigkenleri vektoru
o u : Sistem girdisi
oy : Sistem ciktisi
oV : Bozucu vektoéri
o W : GUrulta vektora

A : Sistem matrisi
B : Girdi vektori

o Cy, C, : Cikti matrisi
P

o : Bozucu Dinamigi

Sistemin ayrik zamanh durum-uzay modeli kullanilarak istenilen adimdaki durum
sistem degiskenleri ve ¢ikisi tahmin edilebilir. k 6rnekleme aninda, tahmin edilmek

istenen adimdaki durum degdiskenlerini veren denklem 4.22’deki gibidir.
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X(k+1]k)=A-x(k)+B-u(k|k)
X(k+2]k)=A-X(k+1)+B-ti(k+1]k)
=A-x(k)+A-B-l(k|k)+B-d(k+1|k)

(4.22)
K(k+H, [k)=A-%(k+H,-1)+B-d(k+H, -1]k)
= A" x(K)+ A" Bl (k[k)+---+B-d(k+H, - 1]k)
Gosterim kolayhgi icin denklem 4.23’deki tanimlamalar yapilabilir.
G(k|k)=ad(k|k)+u(k-1)
lj(k+1|k)':'Al](k+l|k)+Al](k|k)+u(k—l) 4.23)

U(k+H,—-1lk)=ad(k+H, =1]k)+---+Ai(k|k)+u(k-1)

Burada H,, kontrol ufku, H, ise tahmin ufkudur. Denklem 4.22 ve 4.23'i g6sterim

kolaylidi icin matris formda ifade edilebilir (Bkz. 4.24).

A
x(k+.1|k) A s
: : A'B
X(k+H,|k) AR ) o 1
Rk + H, +1]k) |~ | A | XEDH] o g Utk
: - i=0
| R(k+H k) | | AT prl'
> AB
. L i=0 _
GE&Z,M['S
- 5 0
AB+B - 0
- ' ' Al(k k)

i=0

AB - B ;
) Ali(k+H, —1]k)

(4.24)

Hy

-1 Hp-H
AB - > AB
=

i=0

GELECEK

istenilen zaman adimindaki sistem cikisi ve kontrol edilecek parametre cikislari

denklem 4.25 ve 4.26’daki denklemler kullanilarak bulunabilir.
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J(k+1lk)=C,-x(k+1]k)

y(k+21k)=C, x(k+2]k) (4.25)
g(k+H,k)=C,-%(k+H,|k)

7(k+1]k)=C,-%(k +1|k)

ﬂk+2w)fq-ﬂk+2W) (4.26)

i(k+H,|k)=C,-x(k+H,|k)

Tahmin edilen kontrol edilecek parametreler, gdsterim kolayhgi i¢cin matris formunda
denklem 4.27°deki gibi ifade edilebilir.

2k+1lk) [ o | [ *(ke1lk)
=l. . | (4.27)
2(k+Ho k)| | o o %(k +Hp k)

z

Denklem 4.24, denklem 4.27'de yerine yazilarak k ornekleme anindaki durum
degiskenleri, bir onceki adimdaki sistem girisi ve 6ngorulen adim sonraki tahmin

edilen sistem girigleri kullanilarak gelecekteki sistem c¢ikislari bulunabilir (Bkz. 4.28).

Z(k)=%-x(k)+Yr-u(k-1)+©-4U (k) (4.28)
Burada;
2(k+1|k)
Z (k)=
2(k+HP|k)
C AT
C, 0 0 ;
o C, --- 0 A
Yj(k): . '.Z . - AH”+1
0 O C,
A
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S
H, 1. )
C, 0 01> AB
0 C 0|
r(k)= : S
: A'B
%
0 o0 C,
Hp-1
A'B
L i=0 .
- 0
AB+B 0
C, 0 0
0 C 0 || "t
o (k)= 1> AB B
. i=0
0 0 C,
H,-1 H,-H
> AB - > AB
L i=0 i=0 i

AG(K | K)
AU (K) = :

Ai(k+H, —-1]k)
Sistemin referans yériinge vektor;
r(k+1)

T(K)=

r(k;LHp)

ise sistemin k anindaki gelecege yonelik hata vektérii denklem 4.29°daki gibi olur.

£(K)=T (k) -y - x(k)=r-u(k-1) (4.29)

Denklem 4.19’da verilen amacg fonksiyoneli yukarida yapilan kisaltamalar ve
tanimlamalar dogrultsunda tekrar yazilirsa denklem 4.30 seklini alir.

I(K)=[Z (k) =T (k) +Jav (K]

(4.30)
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Denklem 4.30 duzenlenirse;
2(K)=[0- 4 (k) =5 (W), + v (o)
~[ (k) -0 -2(K) |-Q-[0-aU (K)-2(k)]+ U (k)" -R-4U (k)
=z(k) -Q-e(k)-24U (k)" -0"-Q-£(k)+ U (k)' [@" Q-0 +R]|4U (k)
(4.31)

Denklem 4.31°de elde edilen amag¢ fonksiyoneli, minimum efor harcayarak istenen
referansi takip edebilmek icin sistem girisine gore minimize edilirse optimal sistem

girigi vektoru denklem 4.32’deki gibi elde edilir.

23 (k)

8AU(k):O_)AU(k)0m:[@ Q- @+R] -6 -Q-¢(k) (4.32)

Elde edilen optimal sistem girisi vektorinun ilk satiri sisteme girdi olarak uygulanir

ve her bir zaman adiminda sistem hatasina gore sistem girisi revize edilir.

MATLAB MPCtool kullanilarak dogrusal noktalarda tasarimi yapilan MPC ile otopilot

tasariminin kisittamalari Cizelge 4-5’teki gibi secilmigstir.

Cizelge 4-5 : MPC otopilot kisitlari

Maksimum Kontrol Minimum Kontrol

Maksimum Kontrol ~ Minimum Kontrol Yiizevi Acisal Hizi  Yiizevi Acisal Hizi
Yizeyi Acisi [der]  Yiizeyi Agisi [der] y[def/s] y[de$/8]

10 -10 200 -200

Bu kisitlamalar g6z o6nunde bulundurularak yapilan yunuslama/sapma ve
yuvarlanma MPC otopilot tasariminin ufuklari, agirlik matrisleri istenen performans

gereksinimleri goz dntnde bulundurularak segilmistir.

Cizelge 4-6’da yunuslama/sapma otopilotlari igin yapilan tasarim verilmistir.

Cizelge 4-6 : Yunuslama/Sapma MPC Otopilot

Mach 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8
Ornekleme 5ms 5ms 5ms 5ms 5ms 5ms 5ms 5ms
Zaman Adimi
Tahmin
Ufku (Hy) 300 150 95 83 78 60 50 175
Kontrol
Ufku (H,) 10 10 10 10 10 10 10 10
Sistem Girig
AGIrig1 (R) 9 13 14 15.5 18 20.3 22.6 25
Sisttm GKis 1 0084 0008 00077 00074 0.007 0.007 0.0066
Agirhgi (Q)
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Ornek

olarak 0.6 Mach ve 1000m irtifada dogrusallastirilan flizenin yunuslama

otopilot performansi asagida gorulmektedir.

U [ded

0 ! ! ! ! ' !

02f--nneee- b oo :

NI Y EOEPPTPE" SPPPPREES R TRERNE Feeees T SELIEE T
'I:IE """" r-======== r==-======= T""""'% """"" 'i' """"" 'i """"""
L i

B Rl SECEEEERL FEPPEFPEEE SERERREE S ELREEEI SPEETREREE PERPEREPES

14 | | i
I nz 04 0.6 na 1 1.2 1.4
Faman [5]

Sekil 4-36 : MPC yunuslama otopilotu sistem girigi

o [der]

i ;
0.4 0.5 0.6 0.7 0.8
zaman [s]

Sekil 4-37 : MPC yunuslama otopilotu hiicum agisi (a) cevabi
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g [der's]

a 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 a7 0.8
zaman [s]

Sekil 4-38 : MPC yunuslama otopilotu yunuslama agisal hiz (q) cevabi

0 ; ; j ' ; j :

=
I
i

&g [der]

]
fa
1
.
:
1
:
H
'
:
:
1
'
:
'
1
'
:
:
1
'
:
I
B
:
:
1
'
:
:
1
'
:
:
1
'
:
1
o
X
:
1
'
:
:
I
X
:
1
'
:
:
1
'
'
'
1
'
:
:
1
|

0 0.1 0.2 03 0.4 05 0.6 0.7 0.8
zarman [s]

Sekil 4-39 : MPC yunuslama otopilotu kontrol ylizeyi agi cevabi

1o ! ! ! ! ! ! !

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 a7 0.8
zaman [5]

Sekil 4-40 : MPC yunuslama otopilotu kontrol yizeyi agisal hiz cevabi
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Cizelge 4-7’de yuvarlanma otopilotu igin yapilan tasarim gdsterilmistir.

Cizelge 4-7 : Yuvarlanma MPC Otopilot

Mach 01 02 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8
Ornekleme 5ms 5ms 5ms 5ms 5ms 5ms 5ms 5ms
Zaman Adimi
Tahmin
Ufku(H) 400 350 250 225 200 150 150 150
Kontrol
Ufkd () 2 2 2 2 2 2 2 2
SistemGiris g5 155 208 47 6.2 7.7 10 12.6
Agirhgi (R)
SistemCKis 453 0076 008 009 0095 01 013 0.3
Agirhgi (Q)

Ornek olarak 0.6 Mach ve 1000m irtifada dogrusallastirilan flizenin x-eskenindeki
agisal konumunu O dereceden 10 dereceye c¢ekerken yuvarlanma otopilot

performansi asagida gérilmektedir.

0.01

E N L ik

L [ddend

002f--me- b oo R RGEE EEEPCETRS SEPPERREI DRPRRERE beneoeod

RINIES [t -

004 i i i i i i i
1] 01 nz 0.3 0.4 04 0.6 0y n.s
Zaman [g]

Sekil 4-41 : MPC yuvarlanma otopilotu sistem girisi
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(1] SEFEREE

[ap] ¢

0z 0z 0.4 0.4 0.6 0.7 0.8 0.4

0.1

zaman [

Sekil 4-42 : MPC yuvarlanma otopilotu yuvarlanma agi (¢) cevabi

120

i

,

i

1

,

i
= =
o -

06 or 0.8 0.4

0.4

0.4

Farman [5]

Sekil 4-43 : MPC yuvarlanma otopilotu yuvarlanma agisal hiz (p) cevabi

0.4

0.8

0r

06

0.4

04

Faman [s]

Sekil 4-44 : MPC yuvarlanma otopilotu kontrol ylzeyi agi cevabi
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100

04

0.8

or

0.6

045

0.4

03

0z

0.1

Faman [g]

Sekil 4-45 : MPC yuvarlanma otopilotu kontrol ylzeyi acisal hiz cevabi
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5. GUDUM TASARIMI

Bu bélimde, tez kapsaminda kullaniimasi 6ngdrulen gidum algoritmasi
anlatiimaktadir. Benzer calismalarda kullanilan yoringeler ve vurug sinirlamalari

g6z dnunde bulundurularak bir gudum algoritmasi geligtirilmigtir.

5.1. Gudiim Algoritmasinin Tanimi

Gudum algoritmasi, flzenin ucacagi yoringelerin belirlenmesi amaciyla gelistirilir.
Ucus ydrungesi, gorev gereksinimlerine bagl olarak degisik safhalardan olusabilir.
Bu tezde gidim algoritmasi, arafaz ve terminal faz olmak Uzere iki farkh safhadan
olusmaktadir.

Gudum, navigasyondan ve/veya sensoérlerinden gelen fize ve hedef bilgilerini
degerlendirerek, flizenin ugus yoringesini izlemesi ve hedef ile basaril bir sekilde
bulusabilmesi icin gereken komutlari (ivme, acgi vb.) uretir. Uretilen komutlar
otopilota, otopilottan kontrol tahrik sistemine (KTS) yollanir ve bdylece flize yeni

konumunu alir. Bu déngu flze hedef ile bulusuncaya kadar devam eder.

NAVIGASYON ALGOR|TMAS|/1—

z ¥
N OTDF’_[LIDT < GUDUM >_ __SEHSGR_
ALGORITMASI ALGORITMASI OLCUMLERI
/ . :
HEDEF
y BILG[LERI/
Kontrol Tahrik

Sistemi (KTS},

¥

GERGEK DUNYA /

Sekil 5-1 : Gudim bolumu birimler arasi baglanti
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5.2. Gudim Calisma Eksenleri

Flze langerin icindeyken, atis ani éncesi, bulundugu konum referans alinarak
fuzenin agirhk merkezine referans koordinat sistemi yerlegtiriimistir (atesleme
koordinat sistemi). Bu eksen takiminin x ekseni hedef dogrultusunda, flzeye
arkadan bakildiginda ise y ekseni saga dogrudur. Buna goére sag el kuralina uygun

olarak z ekseni belirlenmigtir.

Sekil 5-2 : Atesleme koordinat sistemi

Tezde modellenen anti-tank flzesi kayarak doénen (skid-to-turn) bir manevra
yapisina sahiptir. Dolayisiyla gudim kanunu, flzenin, sapma ve dikey hareket
yapmasi i¢in komut olusturacaktir. Bu durum g6z onunde bulundurularak gidim
algoritmasinin, flzenin hareket eksenlerinde (Sekil 5-3) olusturulmasi
ongorulmustir. Flzenin yonelim hareketi, fuze eksen takimina goére, y ve z
eksenlerindedir. Bu sebeple gudum algoritmasi bu eksenlerde ivme komutu
uretmektedir. Her iki eksende otopilot, gidim biriminden gelen komutlari

gerceklestirecek ve fuzenin kontrolinu saglayacaktir.
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Ys

Yunuslama (___)

Ekseni Yuvarlanma

g;z:’:l Ekseni
Yz, Xs

Sekil 5-3 : Flize eksen takimlari

5.3. Arafaz Giidiim Kanunu

Arafazin amaci, arayicinin Kkilitlenebilecedi kosullari olusturabilmek icin gereken
yonelim/yériinge komutlarini olusturmak ve flzenin terminal faza geg¢mesini

saglamaktir.

Bu ¢alismada flize hedefe kilitlenene kadar ilk hareketini korumakta yani sadece yer
cekimine karsi bir is yapmaktadir. Bagka bir degisle arafaz glidim yer c¢ekiminin
etkisini sonumleyecek, yer c¢ekimi yonunun tersi yonde 1g komutunu otopilota

gondermektedir.

5.4. Terminal Faz Gudim Kanunu

Terminal faz, arayici hedefe Kilitlendikten sonra flzenin hedef ile bulusmasinin
saglandidi gidimun son asamasidir. Genel olarak yapilan c¢alismalarda ve bu
calismada terminal gidim algoritmasi olarak, Oransal Seyrusefer Gudum (OSG) ve

turevleri kullaniimaktadir.

Oransal seyrusefer kanunu, gorus hatti vektorini ( Line-Off-Sight (LOS) ) agisal
olarak sabit tutmaya calisir. LOS’un agisal hizinin sifira yakinsamasiyla, flzenin
hedef ile ¢arpismasi kaginilmaz olur. Saf oransal seyriseferde goéris hatti vektor

acisinin kontroll, hiz vektoriine uygulanacak ivme komutlariyla mimkundar.

73



Hedef

Sekil 5-4 : Gorus hatti vektéru

Gorus hatti vektorinan agisal hizi denklem 5.1’deki gibi ifade edilebilir.

x F

I : F

r= Phedef - Pf'Lize > A= |f_,|2 (5.1)
Burada;

A : LOS ¢izgisi agisal hizi

Per - Hedefin Konumu

Pue : Flzenin Konumu

Yukaridakilere ek olarak, vurus aninda fize ile hedef arasindaki mesafe ¢ok kugik

oldugundan goéris hatti vektdrl agisinin zamana gore degisimi (/1) sonsuza gider.

Dolayisiyla vurus aninda gidimden ¢ikan ivme referansi sonsuz olur.

Oransal Seyrusefer Gudim asagidaki gidim kanunlari gibi alt basliklar altinda

toplanabilir.
e Saf OSG
e ideal OSG

o Gercek OSG
o Arttinimig OSG

Saf OSG (SOS) : Saf oransal seyrusefer gudim kanununda, ivme komutu, flzenin
hiz vektérine dik Uretiimektedir. Boylece hiz vektérinin blyiklik dederini sabit
tutarken, hiz vektorinid hedefe dogru cevirerek goris hatti agisal hizini sifirlamayi

amagilar.

By = N AV, (5.2)

com
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ideal OSG : ideal oransal seyriisefer giidim kanununda, ivme komutu, fiizenin

hedefe goére bagil hiz vektdriine dik tretiimektedir.

a :N-/{x\7

bagi!

(5.3)

V. =V _ -V (5.4)

bagi/ fiize hedef

Gergcek OSG :Gergek oransal seyrisefer gidim kanunu ivme komutunu, goris
hatti vektorine (LOS) dik olarak Uretir.

i =N -Nf\(ixur) (5.5)

|~

Burada U, =—; gorus hatti birim vektoéradar.

=l

Arttinlmis OSG : anevra yapan hedeflere karsi kullanilabilen arttirilmis oransal
seyrusefer algoritmasi, OSG algoritmasina goére, hedefin ivmesinin oransal bir kat

sayl ile carpilip eklenmesiyle olusturulabilir. Buna gore denklem 5.6 gézlemlenebilir.
d,, =N-AxV+—a, (5.6)

Burada hedefin ivmesi, ar seklinde ifade edilmektedir. N, OSG katsayisini temsil
ederken, N’ APN kat sayisi temsil etmektedir. Bu yontemin uygulanmasindaki
amag, hedefi daha az gl¢ harcayarak yakalamak ve aradaki mesafeyi minimuma

indirmektir.

5.5. Oransal Gudum Sabitinin (N) Segimi

Oransal seyrusefer gidim ydntemi, hedef ile flizeyi bulusturan kapali déngu bir
sistemdir. Oransal gudum sabiti (N), bu sistemin ileri beslemeli kontrolcl kazancidir.
Bu kazancin secimi, sistemin hedefe ydnelme hizini belirler. N katsayisi
buyudugunde, sistem hizlanacagindan, terminal faza gegis aninda, gudim
algortimas! tarafindan yiksek ivme Uretilir. Uretilen ivmenin blyUkligu, flzenin
hedefe bakis agisina ve fluzenin hedefe olan uzakhgina bagli olarak degisir. Flze
hedefe ne kadar yakinsa ve bakis acisi ne kadar buylkse gudum algoritmasi
tarafindan o kadar blylk ivme komutu dretilir. Uretilen yiksek ivme komutuyla
birlikte fize kafasini hedefe dogru hizla gevirir. Flze Uzerinde hi¢ bir kisitlama
olmaz ve N katsayisi sonsuz segcilirse, fuzenin bir dogruyu izleyerek hedefe

ulasilacagi varsayilabilir.
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Flze hizinin sabit kaldigi varsayimindan yola c¢ikilarak, hesaplanan ivme ile GH

vektorl agisinin zamana goére degisimi (2) dogru orantilidir. Hedef ile flize arasinda

kalan mesafe sifira yaklasirken (Jf|—>0), N>2 iken hesaplanan ivme sifira
yaklagmaktadir, N<2 iken ise hesaplanan ivme surekli artmaktadir. Bu durum, Sekil
5-5'de gdsterilmistir. /io ve R, sirasiyla, terminal faza gecis anindaki goéris hatti

vektorl acisal hizi ve hedef ile flize arasindaki mesafeyi ifade etmektedir.
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Sekil 5-5 : Oransal giidim sabitinin flize ivmesine etkisi [12]

Terminal fazda gudum tarafindan Uretilen ivmenin karakteristigine, dolayisi ile N
katsayisina bagh olarak, fizenin izleyecegi yoriinge ve vurus agisi degismektedir.
Sekil 5-6'de, degisken N katsayilarina goére flzenin izleyecegi yoéringeler

gOsterilmektedir.
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Sekil 5-6 : Oransal giidim sabitinin yoriinge Gzerindeki etkisi [12]

N katsayisi secilirken hem otopilot tarafindan belirlenen ivme limitleri hem de flize
fiziksel yapisindan kaynaklanan limitasyonlar dikkate alinmalidir. Bu kisitlar goéz
onlnde bulundurularak N katsayisi, 3 olarak belirlenmistir. N katsayisinin secgimi,
terminal fazda izlenecek yorungeyi degdistirmekte ve flzenin vurus agcisini

etkilemektedir.
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6. DOGRUSAL OLMAYAN FUZE BENZETIiMi

Dogrusal olmayan flize benzetini hazirlanarak tasarlanan otopilotlarin kosturulacagi
bir ortam hazirlanmasi amaglanmigtir. Bdylece dogrusal olamayan ortamda otopilot
performanslari incelenebilmesi ve gerekli performans kiyaslamalarinin yapilmasi
s6z konusu olabilecektir. Buna ek olarak hata modelleri olusturulup fizenin gesitli
hata seneryolari altinda calisma performansi incenmesi hedeflenmistir. Dogrusal

olmayan flize benzetimi MATLAB SIMULINK ortaminda hazirlanmistir.

6.1. Benzetim Elemanlari

Benzetim, asagidaki alt ana basliklarin birlesiminden olusmaktadir.

Aerodinamik/itki Kuvvet ve Moment Hesaplama Blogu : Fiizenin bulundugu
irtifa, cizgisel hizlari, kontrol ylzeyi acilarlari, acisal konumalri ve agisal hizlari
dikkate alinarak flize Uzerine dusen aerodinamik, itki ve yer cekimi kuvvetlerinin
hesaplandi§i  bélimdir. MATLAB SIMULINK blok diyagrami Sekil 6-1'de

gosterilmektedir.

i e Bt
<dehaas | - 0
output &> o o -

[ e g ws
delta output 1 B
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. Clotputr T
<Pm_e¥ gl 5
Cm_outputr T
I
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o m Jub b
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I
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Leradinamik
Kuwvet
Katzaylan

Sekil 6-1 : Dogrusal olmayan fuze benzetimi - Kuvvet fonksiyonu
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Seyrisefer Hesaplama Blogu : Flize Ulzerine diisen kuvvetler sonucunda flizenin
gizgisel ivmelerinin, cizgisel hizlarinin ve pozisyonlarinin yani sira agisal hiz ve
pozsiyonlarinin dogrusal olmayan hareket denklemleri kullanilarak hesaplandigi
birim. Bu hesaplamalar sirasinda kutlesel degisimler (itki dolayisiyla kutlenin
azalmasi, ataletsel momentlerin degisimi vb.) g6zdéninde bulundurulmustur.
MATLAB SIMULINK blok diyagrami Sekil 6-2’de gosterilmektedir.
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m m (kg) o (radés) » FuC)ze -
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m | matrix | g-m) A afodty T
| matrix GDaF (Euler Angles)

M atriz
ultiphy

¥

Sekil 6-2 : Dogrusal olmayan flize benzetimi - Seyrisefer birimi

Arayici Birimi Blogu : Bakis agisi (FOV) 3° ve arayici menzili (R) 3500m olan bir
arayicl modeli olusturulmustur. Buna ek olarak bir gimbal olusturulmus ve +30°lik
gimbal agisi (FOR) tanimlanmistir. Sanal olarak olusturulan hedef modeline arayici
kilitlendikten sonra FOV yerine FOR sinirlari gecerli olmaktadir. Arayici hedefe
kilitlendikten sonra flize terminal faza gegis yapmaktadir. Sekil 6-3’de arayici agi

tanimlari gosterilmektedir.
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Sekil 6-3 : Arayici modeli

Sekil 6-4’te arayici modelinin MATLAB SIMULINK’te hazirlanmis blok diyagrami

verilmistir.

fuze_navigasyon

R wektor

Je(F_vek  Lamda | =2 —|->
AND

Bakis Acis] AND

24 arayici

kilit

kilit f—

hedef_bilgisi

Ll F_vek R s <= 3500

Menzil

Sekil 6-4 : Dogrusal olmayan flize benzetimi - Arayici birimi

Gudum Algoritmasi Blogu : Arafaz ve terminal faz gudim algoritmalarini igeren
birimdir. Sekil 6-5'te gudum algortimasi genel blok diyagrami verilirken Sekil 6-6'da
ise terminal faz diger bir degisle saf oransal seyriusefer gudim kanunun blok
diyagrami gdsterilmektedir. Bu blok, arayici modelinden gelen kilit komutuna gore
arafaz ya da terminal faz gudim hesaplamalarini c¢aligtirmakta gereken gudim

komutlarini elde etmektedir.
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Sekil 6-6 : Saf oransal seyrusefer (SOS) SIMULINK blok diyagrami

Otopilot Algoritmasi Blogu : Flzenin kararlihk algortimatlarini barindirir.
Gudumden gelen ivme komutlarini, KTS ciktilarini ve seyrusefer biriminden gelen
bilgileri (flize ivmeleri, agisal hizlar, flze irtifasi ve hizi vb.) kullanarak gereken
yonelim icin gerekli kontrol yuzeyi aci komutlari bu blokta hesaplanir. Sekil 6-13'de

otopilot algortimasinin MATLAB SIMULINK’te hazirlanmis blok diyagrami
gosterilmektedir.
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Sekil 6-7 : Dogrusal olmayan flize benzetimi - Otopilot birimi

Dogrusal ortamda klasik, kutup atamali ve model 6ngoéruli kontrol yéntemleriyle
tasarnan otopilot algoritmalari dogrusal olmayan ortamda c¢alisacaktir. Bunun igin
tasarim yapilmayan ara ¢alisma bolgelerinde ¢alisacak otopilot kazanglarinin segimi
flze performansi ve kararliligi agisindan dnemlidir. Bunun igin kutup atama ve klasik
kontrol otopilot kazang¢ tablosu ydntemiyle otopilot kazancglari hesaplanmaktadir
(Bkz. Sekil 6-8).
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Sekil 6-8 : Kazang tablosu
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Sekil 6-9 : Klasik kontrol MATLAB SIMULINK blok diyagrami

h atriz
rAultiph, ™ Y

delta &

a_fuze_z

Sekil 6-10 : Kutup atamali kontrol MATLAB SIMULINK blok diyagrami

Ongorili kontrol yénteminde ise anahtarlama yontemi kullanilarak (Bkz.Sekil 6-11)
flzenin anlik olarak bulundugu noktaya en yakin tasarim bolgesindeki otopilot,

kontrolcu olarak kullaniimaktadir.
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Sekil 6-11 : Model 6ngdruli kontrol anahtarlama yéntemi MATLAB SIMULINK blok
diyagrami
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Sekil 6-12 : Model 6ngoérilu kontrol MATLAB SIMULINK blok diyagrami

KTS Birimi Blogu :
konumu igin Uzerindeki aerodinamik kuvvetleri degistiren birimdir.Sekil 6-13'te KTS
MATLAB SIMULINK blok diyagrami, Sekil 6-14 ise KTS dinamigi MATLAB
SIMULINK blog diyagrami gdsterilmektdir.

Otopilottan gelen komutlari gergeklestiren ve fluzenin yeni

de delta_kt=
da_com de dat outpt
“delta_e: - delta_kts dot delta_kts "
elevator autput & 4 [L_output ©
defta_kt=
(‘I} > <delta_r» | dr_com dr dat output r
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<delta_ar da rudder autput r
da_com :fr:t:&‘zg
] e
aileron autput 3

Sekil 6-13 : Dogrusal olmayan flize benzetimi - KTS birimi
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Sekil 6-14 : KTS dinamigi blok diyagrami

de

Yukarida verilen birimlerin  MATLAB SIMULINK'teki goérinimu  Sekil 6-15'da

gOsterilmistir.

EOM - Seyruzefer

Pt e arayici kilit

e lamda_dot

kil

L

lamda_dut

Hedef- Tank arayici

Animasyon

atopilot

KTS

Sekil 6-15 : Dogrusal Olmayan Fuze MATLAB SIMULINK Blok Diyagrami

6.2. Hedef Modeli

Havadan karaya bir tank-savar fuzesi, bu ¢calismada kullanildigindan hedef tipi agir

zihri arag (tank) olarak segilmistir.

Cizelge 6-1'de 6rnek ana muhabere tanklari ve maksimum hizlari gésteriimektedir.

Buna goére benzimde kosacak hedef modelinde hedef hizi 15m/s (54km/h) olarak

secilmigtir.
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Cizelge 6-1 : Ornek tank modelleri ve hizlari

Tank Maksimum Hizi

Challerger 2 37-59 km/s
M1 Abrams 52 km/s
Leopard 1 65 km/s
M48 Patton 48 km/s

Hedef senaryosu; hedef atis dogrultsuna 15m/s (54km/h) hizla dik bir hareket
yapmaktadir. Senaryo dogrultusunda arayicinin hedefe kilittenmesi ile flize hedefin

hareket yoninde dogru bir sapma hareketi yapacaktir.

6.3. Benzetim Hata Modeli

Otopilotlarin gartlti/bozucu etkiler altindaki ¢alisma performansini gézlemlemek ve
gurblzltklerini test etmek amaciyla flize benzetimine hata modeli eklenmisgtir.

Bunun igin sisteme etki edecek hatalar belirlenmistir;

itki kagikh@ : Fiizenin nozulu Uretimi sirasinda isleme hatalarindan kaynaklanir. Bu
durum itki vektorunin yonunun x-ekseninden kaymasina neden olur. Bu durum
fizede ek momentlerin olusmasina dolayisi ile itki kacikligina bagli olarak x, y, z
eksenlerinde yuvarlanmalara neden olur. Otopilotlarin bu yuvarlanma hareketlerini

ucus sirasinda engellemesi beklenmektedir.
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Atmosferik Kosullar (riizgar, yagmur vb.) : Seyir aninda olusan atmosferik
degisiklikler fuzenin belirlenen yéringeden sapmasina sebep olur. Bunun sebebi
otopilota, gudim tarafindan gdnderilen komutlari yerine getirirken flizenin, istenen
ivme degerlerinden fazla veya az cevap vermesidir. Otopilotun olusan bu hatayi

sénumlemesi gerekmektedir.

ilk Durum Hatalan : Fiize atis aninda durum degisken parametrelerinin ilk
degerlerinin hatali olmasi ilk anda otopilot girislerinin hatali olmasi anlamina

gelmektedir. GlrbUz bir otopilot, bu hatalari toparlamalidir.

Sensor Hatalari: Sensor hatalari otopilot girigleri Gzerinde giriltd olusturacagindan

otopilotlarin glrbuzltgtine etki eder.

Itki Kagikhié

} Atmosferik Kosullar
Sersir Hatalan Yar Gekimi

O mﬁw.%ﬁ?_,ép_.

1=

v

2©,

Serstr Hatalan

Sekil 6-16 : Hata modeli
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7. SONUCLAR VE TARTISMALAR

Yapilan ¢alismada u¢ farkli kontrol ydntemi ile toplam 6 tane otopilot tasarlanmistir
(8 tanesi yunuslama/sapma ekseninde 3 tanesi de yuvarlanma ekseninde).
Yunuslama ve sapma eksenlerinde fuzenin ivmesi kontrol edilirken yuvarlanma

ekseninde flzenin agisal konumu, yuvarlanma agisli, kontrol edilmigtir.

Tasarlanan otopilotlar 6nce dogrusal sonra da dogrusal ortamda test edilmis ve

istenen performans kriterlerini saglayip saglayamadi§i gézlemlenmistir.

7.1. Dogrusal Filize Benzetim Ciktilan

Dogrusal ortamda tasarlanan otopilotlarin test edilebilmesi icin MATLAB SIMULINK

kullanilarak bir benzetim hazirlanmistir.

7.1.1. Yunuslama/sapma hareketi dogrusal benzetimi ve ¢iktilari

Kutup atamali, 3 donguli ve model 6ngoéruli kontrol ydntemleriyle tasarlanan
yunuslama/sapma otopilotu dogrusal benzetimleri sirasiyla Sekil 7-1, Sekil 7-2 ve

Sekil 7-3'te verilmistir.
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az
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w
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Sekil 7-1 : Kutup atamali kontrol yunuslama/sapma otopilotu MATLAB SIMULINK
blok diyagrami
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Sekil 7-2 : Ug donguilii kontrol yunuslama/sapma otopilotu MATLAB SIMULINK blok
diyagrami

Rz2D

M MFC

MPC Contraller

Sekil 7-3 : Model 6ngdrtla kontrol (MPC) yunuslama/sapma otopilotu MATLAB
SIMULINK blok diyagrami

Benzetimler hata modeli icermeden es zamanlh olarak c¢alistirilarak 3 otopilotun
performanslari kiyaslanmistir. Referans ivme degeri olarak 0.6 Mach ve 1000m

irtifada flzenin tasarim arahginda (-10<a <10, -10<6<10) c¢ekebilecedi

maksimum ivme degeri verilmistir (a,, = 28m/ s®). Referans girdi degerine karsilik

ref
gelen durum degiskenlerinin (hicum agisi (« ), yunuslama hizi (q), kontrol yuzeyi

acisi (0) ve kontrol ylzeyi acisal hizi (5)) degisimleri ve flzenin ivme cevabi

asagida verilmektedir.
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Sekil 7-4 : Yunuslama otopilotu ivme cevabi
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Sekil 7-5 : Yunuslama otopilotu hiicum agisi cevabi
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Sekil 7-6 : Yunuslama otopilotu yunuslama agisal hizi cevabi
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Sekil 7-7 : Yunuslama otopilotu kontrol ylzeyi agisi cevabi
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Sekil 7-8 : Yunuslama otopilotu kontrol ylizeyi acgisal hizi cevabi

Flze limit hGcum acisina ulastiran maksimum ivme referansi altinda flizenin
cevaplar yukarida verilmisti. Yukarida verilen sistem cevaplarindan Sekil 7-4 ve
Sekil 7-5 incelendiginde MPC ile tasarlanan otopilotun, klasik ve kutup atamal
kontrol yontemlerine gbére daha hizli cevap verdigi gézlemlenebilir. Model éngdrli
kontrol ile kararlihgi olusturulan flzenin, istenen referansi takip edebilmesi igin
gereken kontrol ylzeyi agisi, klasik kontrolci ile kontrol edilen sistemden az fakat
kutup atamali kontrolcl ile kontrol edilen sistemden fazladir. Kontrol ylzeyi agisal
hizlari da ayni sekildedir. Sekil 7-8de verilen kontrol ylzeyi agi grafigine
bakildiginda en fazla enerji harcayan kontrolctiniin klasik kontrolct oldugu ve en az
enerji harcayanin da kutup atamali kontrol yontemi oldugu goérilmektedir. Ancak
MPC daha hizli cevap verdiginden ve harcadidi enerji kutup atamali kadar az

oldugundan 3 kontrolcu arasinda en verimlisinin MPC oldugu goérulmektedir.
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Flize durum degiskenlerinin sifir denge konumundan daha farkli bir degerde
baslamasi otopilot Uzerinde bozucu etki olarak yansimaktadir. Bu durumdan
otopilotun performasi, otopilot gurbuzliglune gore fazla ya da az etkilenecektir.
Yunuslama flize modelinde durum degiskenleri hicum agisi (« ), yunuslama agisal
hizi (q), kontrol ylzeyi agisi (&) ve agisal hizi (5 ), sistem ciktisi ise dikey yondeki
ivmeydi.

ilk anda durum degisken degerlerinden hiicum agisi, a’nin 2°, digerlerinin ise 0

oldugu durumda, 3 kontrolctinin performansi Sekil 7-9, Sekil 7-10, Sekil 7-11, Sekil
7-12 ve Sekil 7-13’teki gibi olmaktadir.

Klask Kont. H
Futup Atamali Kon.
hiF C H
Referans

0.2 09 1

Zam e.ln [5]

Sekil 7-9 : Yunuslama otopilotu ivme cevabi (¢, =2°)
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Sekil 7-10 : Yunuslama otopilotu hiicum agisi cevabi (¢, = 2°)
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Sekil 7-11 : Yunuslama otopilotu yunuslama agisal hizi cevabi (¢, = 2°)
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Sekil 7-12 : Yunuslama otopilotu kontrol yiizeyi agisi cevabi (¢, =2°)
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Sekil 7-13 : Yunuslama otopilotu ylzeyi agisal hizi cevabi (¢, =
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a, =2° oldugu durumda otopilot performanslari incelendiginde MPC ile kutup

atamali kontrol ydnteminin kontrol ylizeyi agisi ve agisal hiz degisimleri birbirine ¢ok
yakin olarak gérulmektedir (bkz. Sekil 7-12 ve Sekil 7-13). Buna karsin istenen
referansa MPC daha kisa siirede ulasmaktadir (Bkz. Sekil 7-9). Ote yandan klasik
kontrolcu ile yapilan tasarimda, kullanilan kontrol ylzeyi diger kontrolcllere gore
oldukca fazladir, ek olarak kontrol yizeyi acisal hizi KTS limitlerinin tGzerine ¢ikmata
baska bir degisle pratikte kullaniimasi mimkin olmamaktadir. Kullanilan kontrol

ylzeyi ve tepki hizi olarak MPC ile tasarlanan otopilot en basarilisi gézikmektedir.

ilk anda durum degisken degerlerinden yunuslama agcisal hizi, g’nun 20%s,
digerlerinin ise 0 oldugu durumda, 3 kontrolcinin performansi Sekil 7-14, Sekil
7-15, Sekil 7-16, Sekil 7-17 ve Sekil 7-18’deki gibi olmaktadir.

-----------------------------------------
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Sekil 7-14 : Yunuslama otopilotu ivme cevabi (g, =20°/ s)

12 T T T T T T T T T
P WU SO SO S = S S S
8 ------ FE===== :' ---- r= _Fmrssss== 2 e T Sy |
ﬁ E -~ ==Tr-- -r = T-=~-==- MI=====" ': -----------------------------------
ﬂ : : : 1 1 1 1
4 """" I‘" > "I """ 'E‘ """ 'E """ ": """ ': """" === q====-== q=-==-=-=-=--
: : : : ' Wlasik Kornt.
2F--- ',7/'",*""'","'""1"""1"""1:" Kutup Atamali Kon. [
d : : : : ' MPC
0 i i i i i | T T T
] 0.1 0z 0.3 04 0.a 0.6 0.7 0.a 0.9 1

Zaman [=]

Sekil 7-15 : Yunuslama otopilotu hiicum agisi cevabi (g, =20° / s)
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Sekil 7-16 : Yunuslama otopilotu yunuslama agisal hizi cevabi (g, = 20°
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Sekil 7-17 : Yunuslama otopilotu kontrol yiizeyi agisi cevabi (¢, =20° / s)
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Sekil 7-18 : Yunuslama otopilotu yiizeyi agisal hizi cevabi (g,

de MPC’nin en az

gin

durumda otopilot performanslari incelendi

20° / s oldugu

Q =

kontrol yuzeyi eforu harcamasi ve klasik ve kutup atamali kontrole gére daha hizli
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istenen referansa ulastiyi gézlemlenmektedir. Flzenin ivme cevabina (Bkz. Sekil
7-14) bakildiginda 0-0.1 saniye arasinda klasik ve kutup atamali kontrolcu ile
kararlihdi1 saglanan sistemin ¢irpindigi gérulirken MPC ile tasarlanan otopilotla ugan
fuzede bu cirpinmanin olmadigi goérdlmektedir. Bu durum Sekil 7-17 ve Sekil
7-18'deki kontrol yuzeyi acisi ve agisal hiz grafikerinde de gozlemlenebilmektedir.
Kullanilan kontrol ylzeyi ve tepki hizi olarak MPC ile tasarlanan otopilot en basarilisi

g6zikmektedir.

ilk anda durum degisken degerlerinden yunuslama agisal hizi, &nin 1°, digerlerinin
ise 0 oldugu durumda, 3 kontrolctiniin performansi Sekil 7-19, Sekil 7-20, Sekil 7-21,
Sekil 7-22 ve Sekil 7-23'teki gibi olmaktadir.
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Sekil 7-19 : Yunuslama otopilotu ivme cevabi (5, =1°)
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Sekil 7-20 : Yunuslama otopilotu hiicum agisi cevabi (8, =1°)
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Sekil 7-23 : Yunuslama otopilotu ylzeyi agisal hizi cevabi (



&, =1° oldugu durumda otopilot performanslari incelendiginde fiizenin istenen ivme

referans dederini gergeklestirebilmesi icin gereken kontrol ylizeyi agisinin zamana
goére degisimi Sekil 7-22'de gosterilmistir. Bu sekil incelendiginde kutup atamal
kontrol yéntemini kullanan flizenin en az kontrol ylzeyi acisi kullanarak referans
ivmeye ulastigini gorebiliyoruz. Fakat kutup kutup atamali kontrol yéntemi ile kontrol
edilen sistemin cevabi MPC ile kontrol edilen sisteme gore daha yavastir (Bkz. Sekil
7-19). Bu da neden daha az kontrol ylzeyi acisina ihtiyag duyuldugunu
aciklamaktadir. Sekil 7-23’te kontrol ylzeyi agisal hizinin zamana gore degisimi
verilmistir. Bu sekil incelendiginde kutup atamali kontrol ile MPC’Un benzer bir
performans gosterdigi gorlilmektedir. Baska bir degisle kontrol ylzeyi ilk deger
hatasina karsi kutup atamali kontrol ile MPC basabas bir performans gdstermistir.
Ancak, klasik kontrolun kontrol ylzeyi ilk deder hatasina gosterdigi gurbuzluk diger

iki kontrolcllye gore disik oldugu gézlemlenmistir.

7.1.2. Yuvarlanma hareketi dogrusal benzetimi ve ¢iktilari

Kutup atamali, 3 doénglli ve model 6ngoérili kontrol ydntemleriyle tasarlanan
yuvarlanma otopilotu dogrusal benzetimleri sirasiyla Sekil 7-24, Sekil 7-25 ve Sekil

7-26’da verilmigtir.

Sekil 7-24 : Kutup atamali kontrol yuvarlanma otopilotu MATLAB SIMULINK blok
diyagrami
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Sekil 7-25 : iki dongiili kontrol yuvarlanma otopilotu MATLAB SIMULINK blok
diyagrami

phi

da

R2D da_dat

m MFLC

phi_com

MPC Contraller

Sekil 7-26 : Model 6ngoérilu kontrol (MPC) yuvarlanma otopilotu MATLAB
SIMULINK blok diyagrami

Benzetimler hata modeli icermeden es zamanli olarak c¢alistirilarak 3 otopilotun
performanslari  kiyaslanmistir. Ornek olarak 0.6 Mach ve 1000m irtifada
dogrysallastirilan yuvarlanma flize modeline referans yuvarlanma agisi girdisi 10°
girilmigtir. Denge konumunda yuvarlanma agisi, ¢ 0° olan flizeye otopilot
performanslarinin ve bozucu etkiler altinda galisma gurbuzlGgindn test edilmesi igin
referans bir yunuslama agi degeri (10°) girilmistir. istenen referans degere gore

otopilot performansini gorebilecegimiz durum degiskenlerinin (yuvarlanma agisi (¢ ),

yuvarlanma hizi (p), kontrol yizeyi agisi (0 ) ve kontrol ylzeyi agisal hizi (5))

degisimleri ve flizenin ivme cevabi asagida verilmektedir.
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Sekil 7-29 : Yuvarlanma otopilotu kontrol ylzeyi agi cevabi
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Sekil 7-30 : Yuvarlanma otopilotu kontrol yiizeyi agisal hiz cevabi

Flze 0%lik yuvarlanma agisindan, referans olarak girilen 10°lik yuvarlanma agisini
gerceklestiriken verdigi cevap Sekil 7-27, Sekil 7-28, Sekil 7-29 ve Sekil 7-30°'da
verilmistir. Sekil 7-27 incelendiginde kontrolcilerin (kutup atamali, klasik ve 6ngorili
kontrol), fuzeyi istenen referans degere getirebilmesi igin gegen zamanin birbirine
cok yakin oldugu gorulmektedir. Bu durum Sekil 7-28e bakilarak da
gorilebilmektedir. Ancak, Sekil 7-29 ve Sekil 7-30°’da verilen, kontrolcllerin kontrol
yuzeylerinin hareketleri incelendiginde kutup atamali kontrolcinin diger ki
kontrolciiye gére daha fazla efor harcadigi gorilebilmektedir. MPC ile Kklasik

kontrolcinun performanslari birbirine yakindir.

Flize durum degiskenlerinin sifir denge konumundan daha farkh bir degerde
baslamasi otopilot Uzerinde bozucu etki olarak yansimaktadir. Bu durumdan

otopilotun performasi, otopilot gurbuzligline goére fazla ya da az etkilenecektir.

Yunuslama fiize modelinde durum degiskenleri yuvarlanma agisi (¢ ), yuvarlanma
acisal hizi ( p ), kontrol yuzeyi agisi (0) ve agisal hizi (), sistem giktisi ise birinci

durum degiskeni yuvarlanma agisiydi.

ilk anda durum degisken degerlerinden yuvarlanma agisi, gnin 2°, digerlerinin ise 0
oldugu durumda, 3 kontrolciinin performansi Sekil 7-31, Sekil 7-32, Sekil 7-33 ve
Sekil 7-34’teki gibi olmaktadir.
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Sekil 7-31 : Yuvarlanma otopilotu yuvarlanma agisi cevabi (¢ =2°)
Sekil 7-32 : Yuvarlanma otopilotu yuvarlanma agisal hiz cevabi (¢ =2°)
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Sekil 7-33 : Yuvarlanma otopilotu kontrol ylizeyi agi cevabi (¢
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Sekil 7-34 : Yuvarlanma otoplotu kontrol yiizeyi agisal hizi cevabi (¢ =2°)

@, =2° oldugu durumda otopilot performanslari incelendiginde MPC ile kontrolii

yapilan fuzenin en fazla etkilendigi gorlimuagstir. Sekil 7-32’de flze referansi
gerceklerken yuvarlanma agisal hizlarinin degisimi gértlmektedir. Burada MPC ile
yapilan tasarim sonucunda olusan yuvarlanma hizi diger iki otopilota gbre daha
klguktir. Bu durum Sekil 7-31'de de gdzlemlenebilmektedir, sistem istenen
referansa MPC yontemiyle yapilan otopilotta daha yavas oturmaktadir. Kullanilan

kontrol ylzeyi acgilarina ve acgisal hizlarina bakildiginda kutup atamali kontrol

yonteminin bagarili oldugu goérulmektedir.

ilk anda durum degisken degerlerinden yunuslama agisal hizi, p’nun -20%s,

digerlerinin ise 0 oldugu durumda, 3 kontrolcinin performansi Sekil 7-35, Sekil

7-36, Sekil 7-37 ve Sekil 7-38'deki gibi olmaktadir.
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Sekil 7-35 : Yuvarlanma otopilotu yuvarlanma agisi cevabi ( p, =—20° / s)
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Sekil 7-36 : Yuvarlanma otopilotu yuvarlanma agisal hizi cevabi ( p,
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Sekil 7-37 : Yuvarlanma otopilotu kontrol yiizeyi agi cevabi ( p, =—20°/s)
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Sekil 7-38 : Yuvarlanma otoplotu kontrol ytzeyi agisal hiz cevabi

(py=-20°/5)
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P, =—20°/s oldugu durumda otopilot performanslari incelendiginde, fiizenin

verilen referans degere birbirine yakin zamanlarda oturdugu goérilmektedir (Bkz.
Sekil 7-35). Sekil 7-36’da 3 kontrolcu igin sistemin yuvarlanma hizlari verilmis olup,
bu hizlarin birbirine yakil oldugu gézlemlenmektedir. Ancak Sekil 7-37 ve Sekil 7-38
incelendiginde klasik kontrol yonetminin diger iki ydonteme goére daha fazla kontrol
yuzeyi acisi kullandigini ve daha fazla kontrol ylzeyi agisal hizina sahip oldugu
goriulmektedir. Bagka bir degisle yuvarlanma agisal hizi ilk dederi denge durumu
diginda farkli bir deger aldiginda klasik kontrol yontemi daha fazla efor
harcayacaktir. MPC ile kutup atamali kontrol yodntemlerinin harcadiklari efor

birbirlerine yakindir ama tepki sureci kutup atamali kontrol ydnteminde daha kisadir.

ilk anda durum degisken degerlerinden yunuslama agisal hizi, &nin 1°, digerlerinin
ise 0 oldugu durumda, 3 kontrolctintin performansi Sekil 7-39, Sekil 7-40, Sekil 7-41
ve Sekil 7-42’deki gibi olmaktadir.
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Sekil 7-39 : Yuvarlanma otopilotu yuvarlanma agisi cevabi (§, =1°)
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Sekil 7-40 : Yuvarlanma otoplotu yuvarlanma agisal hizi cevabi (5, =1°)
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Sekil 7-41 : Yuvarlanma otoplotu kontrol yiizeyi agisi cevabi (5, =1°)
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Sekil 7-42 : Yuvarlanma otoplotu kontrol yiizeyi agisal hiz cevabi (, =1°)

0, =1° oldugu durumda otopilot performanslari incelendiginde otopilot

performanslarinin birbirine olduk¢a yakin oldugu gézlemlenmekte ancak klasik
kontrol yonteminin daha fazla kontrol yuzeyi agisi kullandigini ve daha fazla efor
harcadigi goriimektedir (Bkz. Sekil 7-41 ve Sekil 7-42).
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7.2. Dogrusal Olmayan Fiize Benzetim Ciktilari

Bu boélimde Matlab SIMULINK’te hazirlanan ve BoOlim 6’da anlatilan dogrusal

olmayan flze benzetimi kullaniimigtir.

Benzetimde, arayici ve seyrUsefer birimi tarafindan gidim bdlimine gdénderilen

bilgiler (gorus hatti vektéri acgisal hizi (Z), fuze gobvde hizlari (u,v,w) vb. )
kullanilarak gidim ivme referans komutlari elde edilmistir. Gudim komutlari ve
seyrusefer giktilari (fize agisal hizalar (p,q.,r) ve gizgisel ivmeleri (ay,a;)) otopilot
birimine gonderilmistir. Otopilot, gelen ivme referansini kullanarak gereken kontrol
ylzeyi aci komutlari hesaplamis ve bu acgi de@erlerini kontrol tahrik sistemine (KTS)
gbndererek fluze tarafindan gerceklestirimesini saglanmistir. Kontrol yizeylerinin
hareketiyle flize yeni acisal konum ve gizgisel ivmeye ulasmistir. Bu dongu her bir

ornekleme aninda tekrarlanarak flizenin hedef ile carpismasi saglanmistir.

Arafaz gudim ile baslayan dogrusal olmayan benzetim araci, arayici sinirlari
icerisine (bakis hatti agisi ve bakis menzili) hedef girdigi anda terminal faza gecis
yapilmaktadir. Arafazda ye rgekimi sénimlemesi yapilirken baska bir degisle yer
¢emininin ters yoninde 1g’lik bir ivme komutu uretilirken, terminal fazda saf oransal
seyrisefer kanunu kullanilarak gidiim komutlari Uretilmektedir. Uretilen komutlar,

otopilot tarafindan gergeklestirilerek flizenin hedef ile carpistiriimasi saglanmaktadir.

Flzenin otopilotlari Gg¢ farkli kontrol yontemiyle tasarlanmigtir. Otopilotlarin ayni
referans girdiye verdigi cevaplar her ne kadar birbirine yakin olsa da farkhdir.
Dolayisiyla, fuze farkh davraniglar (farkli hizlar, yoéringeler, acgisal hizlar vb.)
sergilemektedir. Herbir otopilot ile kosturulan benzetim sonucunda kontrol yuzeyi
acilari, fize pozisyon yoérungeleri, flze gizgisel ivmeleri, flize gbvde acilari ve agisal
hizlari, vurus acilari ve hizlari birbirinden farkli olarak elde edilmektedir. Durumla

ilgili grafikler asagida verilmigtir.
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Sekil 7-43 : Fuze kontrol ylzey agilarinin zamana goére degisim grafigi

Ugus suresi boyunca otopilot tarafindan Uretilen kontrol ylzeyi agilarinin zamana

gore degisimi Sekil 7-43'de verilmistir. Birinci grafikte, elevator kontrol ylzeyinin

zamana gore degdisimi verilmektedir. Elevator, yunuslama hareketinin kontrolinde

kullanilan kontrol yuzeyidir. Birinci grafik incelendiginde, kutup atamali kontrol

yontemiyle tasarlanan otopilot c¢iktisinin en fazla kontrol ylzeyi acgisi kullandidi
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gorulmektedir. Kutup atamali kontrol ile tasarlanan otopilot, kontrol yuzeyi
maksimum agisi +10° olmasi gerekirken daha fazla bir kontrol ylizeyi agisi
kullanmaya ihtiya¢c duymaktadir. Ek olarak bu kontrol yontemini kullanan otopilot
ciktisi daimi rejime diger iki kontrol yéntemi kullanan otopilotlara gbére daha ge¢
gecmekte ve bu gegis sirasinda salinim yaparak daha fazla efor harcamaktadir.
MPC ile ¢ donguli klasik kontrol yontemiyle tasarlanan otopilot ¢iktilari birbirine
yakindir. Elvator kontrol ylzeyi ¢iktisi ile yunuslama hareketi kontrol ediimekte ve
ucus boyunca yunuslama hareketine yer ¢ekimi bozucu olarak etki etmektedir.
Bagka bir degisle otopilotlar yer c¢ekimi bozucu etkisi altinda calismakta ve
performanslarini bu bozucu etmen altinda sergilemektedir. Kontrol ylzeyi c¢iktilarinin
flzeye etkileri Sekil 7-45, Sekil 7-46 ve Sekil 7-47’da z-y6niindeki ivme grafiklerinde
gérilebilmektedir. ilk anda, MPC ile klasik kontrol ydéntemleri ile tasarlanan otopilot
ciktilari birbirine yakinken, kutup atamali kontrol diger iki kontrolci kadar glrbiz

cevap verememektedir.

ikinci grafige bakildiginda rudder kontrol ylizeyinin zaman goére degisimi
gériilmektedir. Rudder, sapma hareketeninin kontroliinde kullaniimaktadir. ikince
grafikte, kontrolct ¢iktilarinin birbirine yakin oldugu gorilmektedir. Arayicinin hedefe
kilitlenme aninda sapma gudimu baslamaktadir. Bu sebepten dolayl farkli

zamanlarda otopilotlar komut Ureterek sapma hareketini baglatmistir.

Uglinct grafikte ise aileron giktilari verilmistir. Aileron kontrol yizeyi kullanilarak
fuzenin yuvarlanma hareketi kontrol edilmektedir. Yuvarlanma hareketi i¢in ilk anda
otopilot ¢iktilari birbirine yakinken zamanla MPC otopilotunun daha fazla kontrol

yuzeyi agisina ihtiya¢ duydugu gorilmektedir.
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Sekil 7-44 : Fuze yorungesi

Sekil 7-44’te Ug farkli otopilotla kosturulan flze benzetiminin yoéringe ciktilari
verilmistir. Model 6ngoruli kontrol (MPC) ile tasarlanan otopilotu kullanan flizenin en
kisa yorungeyi izledigi, klasik kontrolli ile kontroli saglanan flzenin izledigi

yoringenin en uzun yorunge oldugu goérulmektedir. Kutup atamali kontrolcu ile

tasarlanan otopilotu kullanan

arasinda MPC’ye yakin bir yoringe izledigi gérilmektedir. MPC tasarimi yapilirken
amag fonksiyonelinin mizimize edilme ilkesi kullaniimisti. Elde edilen pozisyon

grafikleri de bu durumu dogrulamigtir. En kisa yoriingeye takip eden MPC'li fize

olmustur.

fuzenin ise MPC ile klasik kontrolli flize yoringeleri
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Zarman [s]

Sekil 7-45 : Klasik kontrol ile dikey (y ve z eksenleri) ivme komutu ve cevabi grafigi

Klasik kontrol ile otopilot tasarimi yapilan fuzenin hedefi vurabilmesi igin gudim
boélumunden Uretilen referans ivme komutlari ve bu komutlarin flze tarafindan takibi
Sekil 7-45'te verilmigtir. z-ydontndeki ivme kontroli yapilirken kullanilan kontrolci
yapisinda integratér bulunmadigindan referans takibi sirasinda kalici durum hatasi
meydana gelmektedir (bkz. B6lim 4.1). Tasarim sirasinda dogrusal modelde olugan
durum hatasini kapatacak bir kazang ile kontrolct girisi yukseltimigti. Ancak, fluze
dogrusal modeli yer ¢ekimi terimini icermemektedir. Bu sebeple dogrusal olmayan
fuze benzetiminde kalici durum hatasi olusmaktadir. Olusan bu hata gudim
tarafindan sonumlenerek flzenin hedef ile carpistinimasi saglanmaktadir. y-
yonuinde yer g¢ekimi gibi bir dig kuvvet ekti etmediginden otopilot tasariminin
yapildigi dogrusal model, dogrusal olmayan fuze modeline oldukga yakin olmakta ve
sonucta z-eksenine goére daha iyi bir performans gdésterirken kalici durum hatasini
da minimum olmaktadir. Ugus sirasinda otopilot kazanglari fize hizina ve irtifaya
bagl olarak ara degerleme (interpolasyon) yapilarak bulunmaktadir. Dolayisiyla

ucus boyunca istenen performansta otopilot calismaktadir. Benzetim baslangic
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aninda z yonlndeki fize ivmesinin ilk degeri 0’dan yani otopilotlarin tasariminin
yapildigi denge konumundan farklidir. Ug¢ déngiilii otopilot yeterince girbiiz
oldugundan ivme degerini istenen referans degerine belli durum hata ile

¢ekebilmistir ve referans takibini sirdirmastr.
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Sekil 7-46 : Kutup atamali kontrol ile dikey (y ve z eksenleri) ivme komutu ve cevabi
grafigi
Sekil 7-46’te kutup atamali kontrol ile otopilot tasarimi yapilan flizenin hedefi
vurabilmesi i¢cin gudim bdolimdnden Uretilen referans ivme komutlari ve bu
komutlarin flize tarafindan takibi verilmistir. Yunuslama/sapma flize modeli
integrator icermemektedir (tip-0 model). Bu sebepten 6tirtu sistemde kalici durum
hatasi olusmasi muhtemeldir. Bu durumu oratadan kaldirmak icin kutup atamali
sisteme integrator eklenmis ve durum hatasinin sifira yakinsamasinin saglanmasi
hedeflenmistir (bkz. Bolim 4.2). Fuze, gudim tarafindan uretilen referans ivme
komutlarini kalici durum hatasi birakmadan takip edebilmektedir. Ugus sirasinda
otopilot kazanglari fize hizina ve irtifaya bagli olarak ara degerleme (interpolasyon)

yapilarak bulunmaktadir. Dolayisiyla ucus boyunca istenen performansta otopilot
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calismaktadir. Fakat benzetim baglangic aninda z ydénundeki flze ivmesinin ilk
degeri 0’dan yani otopilotlarin tasariminin yapildigi denge konumundan farklidir. Bu
sebepten z yoninde ilk anda otopilot performansinin yetersiz olmasi s6z konusu

olmustur. Bagka bir degisle ilk deder hatasi otopilot gurbizligine etki etmigtir.

A [mis]

0 5 10 15 20 25
Faman [g]

Sekil 7-47 : Model 6ngoérilu kontrolcu ile dikey (y ve z eksenleri) ivme komutu ve
cevabi grafigi
Sekil 7-47’da model 6ngorula kontrol ile otopilot tasarimi yapilmisg ivme grafigi
verilmigtir. Grafikte gidimden ¢ikan referans ivme komutlari ve flizenin ivme cevabi
yer almaktadir. MPC ybéntemiyle tasarlanan otopilot Matlab SIMULINK’teki
benzetime MPCtool kullanilarak entegre edilmistir. MPC otopilotu icinde integrator
barindirmamakta dolayisiyla kalici durum hatasi ile ivme komunutunu takip
edebilmektedir. Bir adim girdi sisteme uygulandiginda sistem durum hatasi ile cevap
vermekte ancak zamanla MPC algortimasi bu hatayi kapatmaya ¢alismaktadir. Bu

durum Sekil 7-47°da y eksenindeki grafikte agikga gorilebilmektedir. Ote yandan
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MPC otopilotunda ara degerleme (interpolasyon) yontemi kullanilamamaktadir.
Flzenin anlik ugus kosullari otopilot tasariminin yapildigi iki nokta arasindan
hangisine yakinsa o noktadaki otopilot kullaniimaktadir (bkz. Sekil 6-11 ve Sekil
6-12). Bu sebeple flze tasarim noktasindan uzaklastikga otopilot performansi
azalmakta, referans ivme komutunu takip etme performansi dismektedir. Benzetim
baslangi¢ aninda z ydnlUndeki flze ivmesinin ilk degeri 0’dan yani otopilotlarin
tasariminin  yapildigi denge konumundan farklidir. MPC yeterince gurblz
oldugundan ivme degerini istenen referans degerine belli durum hata ile

cekebilmistir ve referans takibini stirdirmustar.
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Sekil 7-49: 3 kontrolcu igin fize kayma agisinin zamana goére degisimi

Sirasiyla Sekil 7-48 ve Sekil 7-49'de verilen hicum (a) ve kayma (B) agilari, dikey
yonde (y-z eksenlerinde) cekilen ivmelere baglidir. Olusan a ve B flizenin x-ekseni
etrafinda yuvarlanma hareketi yapmasina sebep olmaktadir. Yuvarlanma agisi, ¢
yuvarlanma otopilotu tarafindan sifir etrafinda tutulmaya calisilir. a ve 8 degerlerinin

blyUkligl yuvarlanma otopilot performansini olumsuz etkiler. Sekil 7-50°de 3 farkli
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otopilot ile kosturulan benzetim sonucunda elde edilen euler acilari verilmektedir.
Birinci grafikte yunuslama otopilot performansi bagka bir degisle yuvarlanma agisi, ¢
verilmistir. ikincin ve glincl grafikte verilen yunuslama agisi (6) ve sapma agisi (%)

ise izlenen yoriingeye bagli olarak degismektedir.
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Sekil 7-50 : Fuze eluer agilarinin zamana gore degisim grafigi

Sekil 7-51’de flize gobvdesinin agisal hizlari verilmigtir. YUksek acisal hizlar fize

kararliligina olumsuz etki yapacagi gibi arayicinin hedefe Kkilittenmesini de
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zorlagtirmaktadir. ilaveten yiksek acisal hiz fiize gévdesinde burkulmaya sebep

olabilmektedir. Bu olumsuz sonuglar dikkate alindiginda fuze acisal hizlari istenen
deger araliginin igindedir.
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Sekil 7-51 : Flze agisal hizlarinin zamana goére degisim grafigi
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7.3. Sonug

Dogrusal olmayan fuze benzetiminde, fuzeden ilk anda 4500m uzakta bulunan ve
fuze hareketine dik yonde 15m/s hizla hareket eden hedefi vurma seneryosu

islenmistir.

Bolum 7.1-7.2’de verilen grafikler ve Cizelge 7-1 incelendiginde yunuslama ve
sapma eksenleri icin Model Ongériili Kontrol yénteminin diger iki kontrol yontemine
gbre daha basarili oldugu goértlmistir. Ancak flizenin yuvarlanma hareketinin

kontrollinde istenen performans elde edilememistir.

Cizelge 7-1'de Ug farkli kontrol yontemiyle ucan flizenin vurus anindaki hizi, vurus

zamani, hedefi kagirma mesafesi ve harcanan eforu verilmistir.

Cizelge 7-1 : Dogrusal Olmayan Benzetim Otopilot Performans Tablosu

Hedef
Uzakhigi [m] 4500
Hedef Hizi
[mi/s] 15
Klasik Kutup Atamali Model Ongériilii
Kontrol Kontrol Kontrol
Vurus Hizi
[Mach] 0.5771 0.574 0.5718
V”r”§[sz]ama"' 23.24 22.98 22.85
Kagirma
Mesafesi [m] 0.4849 0.3835 0.07756
Kontrol Yiuzeyi Eforu
(Yunuslama Ekseni)
3.1367 6.3205 3.8519

INCOR ct)

Pozisyon Eforu
(Yunuslama Ekseni)

( [ e(t)|~dt)

Cizelge 7-1 incelendiginde Gg¢ otopilot igin vurus hizlarinin birbirine oldukga yakin

5.1902-10* 5.1278-10* 5.1027 -10°

oldugu goézlemlenmektedir. Ote yandan, hedefin flizeyi fark etmeden imha
edilebilmesi icin vurus sidresi 6nemlidir. Model 6ngoérili kontrol ile tasarlanan
otopilotu kullanan fiize en kisa zamanda hedefe ulasabilirken, ¢ déngull kontrol
yontemini kullanan otopilot en uzun zamanda hedefe ulagsmaktadir. Bu durum
flizenin ugus aninda izledigi yorinlere bakilarak da goérilebilmektedir. Model
Ongorulu kontrol ile otopilot tasarimi yapilan fuze en kisa ydriingeyi izleyerek hedefe
ulasmaktadir. Dolayisiyla hedefe ulasmak igin harcadiyi pozisyon efor en klglk

olan MPC’dir. Vurus aninda harp basliginin etkinliginin fazla olabilmesi igin hedefi
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kagirma mesafesinin minimum olmasi gerekmektedir. MPC ile ugan flize, kutup
atamali ve klasik kontrolcu ile tasarlanan otopilotlari kullanan flizelere gére ¢ok daha
kiiglik kargirma mesafesi elde etmektedir. Ug kontrolciiniin gikiglari diger bir degisle
kontrol ylzeyi acilarinin eforu incelendiginde, kutup atamali kontolriin en fazla eforu
harcadigi gorulmektedir. Model 6ngorulu kontrol yontemi ile Uretilen kontrol yuzeyi
komutlarinin eforu kutup atamali kontrol yéntemine goére yari yariya azalmasina
karsin klasik kontrol ydntemine goére biraz daha fazladir. Fakat bunun sebebi fizenin
daha algak irtifadan ugmasidir. Flize daha alcak irtifadan ugabilmek icin kafasini
daha hizli asagi indirmesi gerekmektedir, bunun igin ylksek kontrol ylzeyi acilarina

ihitya¢ duyulmaktadir.
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EKLER

EK-A.1 : Tasarimi yapilan tank savar flizesinin 0.6 Mach hizda Missile DATCOM
girdi kodu ve giktisi.
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EK-A.1 — Missile DATCOM Girdi Kodu

CASEID CELAL TANK SAVAR FUZE
DIM M

DERIV RAD

SOSE

PLOT3

DAMP

PRINT AERO HINGE

SREFQ
SREF=0.0201,XCG=0.,$

SFLTCON
NALPHA=15.,ALPHA=-15.,-12.,-10.,-8.,-6.,-4.,-2.,0.,2.,4.,
ALPHA(11)=6.,8.,10.,12.,15.,
NMACH=8.,MACH=0.1,0.2,0.3,0.4,0.5,0.6,0.7,0,8
BETA=0.,

ALT=1000.,1000.,1000.,1000.,1000.,1000.,1000.,1000.,1000.,1000

ALT(11)=1000.,1000.,1000.,1000.,1000.,5

SAXIBOD
X0=0.,LNOSE=0.08, DNOSE=0.16,BNOSE=0.08,
LCENTR=1.65,DCENTR=0.16,DEXIT=0.16,5

SFINSETL
SECTYP=0., SWEEP=0.,STA=1.,
SSPAN=0.0,0.1,XLE=.95,NPANEL=4.,
PHIF=45.,135.,225.,315.,CHORD=.18,0.0645,
LMAXU=0.045,0.016125,LFLATU=0.09,0.03225, ZUPPER=0.0025,0.0025%

SFINSET2

SECTYP=0., SWEEP=0., STA=1.

SSPAN=0.0, .1,XLE=1.42,NPANEL=4.,
PHIF=45.,135.,225.,315.,CHORD=0.16,0.1,
LMAXU=0.04,0.025,LFLATU=0.08,0.05,
ZUPPER=0.003,0.003, S

SDEFLCT
DELTA2=20.0,0.0,0.0,20.0,5S
SAVE
NEXT CASE
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EK-A.1 — Missile DATCOM Ciktisi

1 *%**% THE USAF AUTOMATED MISSILE DATCOM * REV 5/97 ****x*

AERODYNAMIC METHODS FOR MISSILE CONFIGURATIONS

CONERR - INPUT ERROR CHECKING

ERROR CODES - N* DENOTES THE NUMBER OF OCCURENCES OF EACH ERROR
A - UNKNOWN VARIABLE NAME

B - MISSING EQUAL SIGN FOLLOWING VARIABLE NAME

C - NON-ARRAY VARIABLE HAS AN ARRAY ELEMENTDESIGNATION - (N)

D - NON-ARRAY VARIABLE HAS MULTIPLE VALUES ASSIGNED

E - ASSIGNED VALUES EXCEED ARRAY DIMENSION

F - SYNTAX ERROR

R R R R INPUT DATA CARDS R R R R R R

1 CASEID CELAL TANK SAVAR FUZE
2 DIM M
3 DERIV RAD
4 SOSE
5 PLOT3
6 DAMP
7 PRINT AERO HINGE
8 ** BLANK CARD - IGNORED
9 SREFQ
10 SREF=0.0201,XCG=0.,$
11 ** BLANK CARD - IGNORED
12 $FLTCON
13 NALPHA=15.,ALPHA=-15.,-12.,-10.,-8.,-6.,-4.,-2.,0.,2.,4.,
14 ALPHA(11)=6.,8.,10.,12.,15.,
15 NMACH=1.,MACH=0.6,
16 BETA=0.,
17 ALT=1000.,1000.,1000.,1000.,1000.,1000.,1000.,1000.,1000.,1000.,
** ERROR ** UNKNOWN CONTROL CARD - IGNORED
18 ALT(11)=1000.,1000.,1000.,1000.,1000.,$
19 ** BLANK CARD - IGNORED
20 $AXIBOD
21 X0=0.,LNOSE=0.08,DNOSE=0.16,BNOSE=0.08,
22 LCENTR=1.65,DCENTR=0.16,DEXIT=0.16,5$
23 ** BLANK CARD - IGNORED
24 SFINSET1
25 SECTYP=0.,SWEEP=0.,STA=1.,
26 SSPAN=0.0,0.1,XLE=.95,NPANEL=4.,
27 PHIF=45.,135.,225.,315.,CHORD=.18,0.0645,
28 LMAXU=0.045,0.016125,LFLATU=0.09,0.03225,ZUPPER=0.0025,0.0025$
29 ** BLANK CARD - IGNORED

SEND ** MISSING NAMELIST TERMINATION ADDED **
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30 SFINSET2
31 SECTYP=0.,SWEEP=0.,STA=1.,
32 SSPAN=0.0,.1,XLE=1.42,NPANEL=4.,
33 PHIF=45.,135.,225.,315.,CHORD=0.16,0.1,
34 LMAXU=0.04,0.025,LFLATU=0.08,0.05,
35 ZUPPER=0.003,0.003,5$
36 ** BLANK CARD - IGNORED
37 SDEFLCT
38 DELTA2=20.0,0.0,0.0,20.0,%
39 SAVE

40 NEXT CASE

****% THE USAF AUTOMATED MISSILE DATCOM * REV 5/97 ***#*x* CASE
AERODYNAMIC METHODS FOR MISSILE CONFIGURATIONS PAGE
CASE INPUTS

FOLLOWING ARE THE CARDS INPUT FOR THIS CASE

CASEID CELAL TANK SAVAR FUZE
DIM M
DERIV RAD

SOSE
PLOT3
DAMP

PRINT AERO HINGE

SREFQ

SREF=0.0201,XCG=0.,$

SFLTCON
NALPHA=15.,ALPHA=-15.,-12.,-10.,-8.,-6.,-4.,-2.,0.,2.,4.,
ALPHA(11)=6.,8.,10.,12.,15.,
NMACH=1.,MACH=0.6,

BETA=0.,

ALT (11)=1000.,1000.,1000.,1000.,1000.,$%
$AXIBOD

X0=0., LNOSE=0.08, DNOSE=0.16, BNOSE=0.08,
LCENTR=1.65, DCENTR=0.16,DEXIT=0.16,S$
SFINSET1

SECTYP=0., SWEEP=0.,STA=1.,
SSPAN=0.0,0.1,XLE=.95,NPANEL=4.,
PHIF=45.,135.,225.,315.,CHORD=.18,0.0645,
$END

SFINSET2

SECTYP=0., SWEEP=0.,STA=1.,

SSPAN=0.0, .1,XLE=1.42,NPANEL=4.,
PHIF=45.,135.,225.,315.,CHORD=0.16,0.1,
LMAXU=0.04,0.025, LFLATU=0.08,0.05,

ZUPPER=0.003,0.003,$
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SDEFLCT
DELTA2=20.0,0.0,0.0,20.0,$
SAVE

NEXT CASE

* WARNING * THE REYNOLDS NUMBER IS NOT DEFINED, FOR INPUT SPEED 1
SEA LEVEL ALTITUDE ASSUMED
* WARNING * THE REFERENCE LENGTH IS UNSPECIFIED, DEFAULT VALUE ASSUMED
THE BOUNDARY LAYER IS ASSUMED TO BE TURBULENT
THE INPUT UNITS ARE IN METERS, THE SCALE FACTOR IS  1.0000
*%%%% THE USAF AUTOMATED MISSILE DATCOM * REV 5/97 ***** CASE 1
AERODYNAMIC METHODS FOR MISSILE CONFIGURATIONS PAGE 2
CELAL TANK SAVAR FUZE

FIN SET 1 PANEL HINGE MOMENTS (ABOUT HINGE LINE)

Fxxkxxk FLIGHT CONDITIONS AND REFERENCE QUANTITIES ****x*%*

MACH NO = .60 REYNOLDS NO = 1.391E+07 /M
ALTITUDE = .0 M DYNAMIC PRESSURE = 25533.94 N/M**2
SIDESLIP = .00 DEG ROLL = .00 DEG
REF AREA = .020 M*x*2 MOMENT CENTER = .000 M

REF LENGTH = .16 M LAT REF LENGTH = .1le M

ALPHA PANL 1 PANL 2 PANL 3 PANL 4 PANL 5 PANL 6 PANL 7 PANL 8

-15.0 -2.30E-02 -2.06E-02 2.06E-02 2.30E-02
-12.0 -2.11E-02 -1.86E-02 1.86E-02 2.11E-02
-10.0 -1.88E-02 -1.68E-02 1.68E-02 1.88E-02
-8.0 -1.60E-02 -1.46E-02 1.46E-02 1.60E-02
-6.0 -1.26E-02 -1.19E-02 1.198-02 1.26E-02
-4.0 -8.67E-03 -8.52E-03 8.52E-03 8.67E-03
-2.0 -4.41E-03 -4.37E-03 4.37E-03 4.41E-03
.0 0.00E+00 O0.00E+00 0.00E+00 0.00E+00
2.0 4.378E-03 4.41E-03 -4.41E-03 -4.37E-03
4.0 8.52E-03 8.67E-03 -8.67E-03 -8.52E-03
6.0 1.19E-02 1.26E-02 -1.26E-02 -1.19E-02
8.0 1.46E-02 1.60E-02 -1.60E-02 -1.46E-02
10.0 1.68E-02 1.88E-02 -1.88E-02 -1.68E-02
12.0 1.86E-02 2.11E-02 -2.11E-02 -1.86E-02

15.0 2.06E-02 2.30E-02 -2.30E-02 -2.06E-02

***** THE USAF AUTOMATED MISSILE DATCOM * REV 5/97 ****x* CASE 1
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AERODYNAMIC METHODS FOR MISSILE CONFIGURATIONS PAGE 3
CELAL TANK SAVAR FUZE

FIN SET 2 PANEL HINGE MOMENTS (ABOUT HINGE LINE)

FAxxxxx FLIGHT CONDITIONS AND REFERENCE QUANTITIES *****xkx*

MACH NO = .60 REYNOLDS NO = 1.391E+07 /M
ALTITUDE = .0 M DYNAMIC PRESSURE = 25533.94 N/M**2
SIDESLIP = .00 DEG ROLL = .00 DEG
REF AREA = .020 M**2 MOMENT CENTER = .000 M

REF LENGTH = .16 M LAT REF LENGTH = .16 M

ALPHA PANL 1 PANL 2 PANL 3 PANL 4 PANL 5 PANL 6 PANL 7 PANL 8

-15.0 2.21E-02 -3.46E-02 1.77E-02 6.78E-02
-12.0 3.51E-02 -3.03E-02 1.30E-02 6.70E-02

-10.0 4.26E-02 -2.80E-02 1.04E-02 6.62E-02
-8.0 4.82E-02 -2.53E-02 7.53E-03 6.55E-02
-6.0 5.23E-02 -2.24E-02 4.39E-03 6.45E-02
-4.0 5.53E-02 -1.92E-02 1.12E-03 6.33E-02
-2.0 5.79E-02 -1.45E-02 -3.81E-03 6.19E-02

.0 6.01E-02 -9.17E-03 -9.17E-03 6.01E-02
2.0 6.18E-02 -3.66E-03 -1.46E-02 5.79E-02
4.0 6.32E-02 1.77E-03 -1.99E-02 5.57E-02
6.0 6.39E-02 7.21E-03 -2.50E-02 5.39E-02
8.0 6.46E-02 1.33E-02 -3.07E-02 5.21E-02

10.0 6.51E-02 2.05E-02 -3.71E-02 5.02E-02
12.0 6.54E-02 2.90E-02 -4.44E-02 4.85E-02
15.0 6.60E-02 4.13E-02 -5.41E-02 4.48E-02

*#*xx* THE USAF AUTOMATED MISSILE DATCOM * REV 5/97 ***%x* CASE 1
AERODYNAMIC METHODS FOR MISSILE CONFIGURATIONS PAGE 4
CELAL TANK SAVAR FUZE

STATIC AERODYNAMICS FOR BODY-FIN SET 1 AND 2

FAxxxxx FLIGHT CONDITIONS AND REFERENCE QUANTITIES *****x**

MACH NO = .60 REYNOLDS NO = 1.391E+07 /M
ALTITUDE = .0 M DYNAMIC PRESSURE = 25533.94 N/M**2
SIDESLIP = .00 DEG ROLL = .00 DEG
REF AREA = .020 M**2 MOMENT CENTER = .000 M
REF LENGTH = .16 M LAT REF LENGTH = .16 M

————— LONGITUDINAL —----- —-— LATERAL DIRECTIONAL --
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ALPHA CN CM CA CYy CLN CLL

-15.00 -3.717 22.994 .410 -.869 8.016 -.460
-12.00 -2.896 17.876 .436 -.915 8.437 -.505
-10.00 -2.359 14.552 .452 -.945 8.718 -.535
-8.00 -1.847 11.406 .464 -.969 8.932 -.559
-6.00 -1.360 8.432 471 -.981 9.043 -.576
-4.00 -.897 5.606 475 -.985 9.079 -.586
-2.00 -.434 2.726 477 -.984 9.077 -.593
.00 .000 .000 477 -.983 9.066 -.595
2.00 .434 -2.727 477 -.985 9.078 -.593
4.00 .897 -5.613 475 -.986 9.091 -.587
6.00 1.365 -8.472 473 -.989 9.118 -.579
8.00 1.860 -11.529 .470 -.991 9.139 -.570
10.00 2.392 -14.858 .466 -.993 9.155 -.560
12.00 2.964 -18.502 .460 -.995 9.174 -.549
15.00 3.848 -24.205 .446 -.987 9.104 -.532
ALPHA CL CD CL/CD X-C.P.
-15.00 -3.484 1.358 -2.566 -6.186
-12.00 -2.742 1.029 -2.665 -6.173
-10.00 -2.245 .855 -2.627 -6.169
-8.00 -1.764 .716 -2.463 -6.176
-6.00 -1.304 .611 -2.135 -6.198
-4.00 -.861 .536 -1.607 -6.252
-2.00 -.417 .492 -.848 -6.285
.00 .000 .477 .000 -9.220
2.00 .417 .492 .848 -6.286
4.00 .862 .537 1.607 -6.254
6.00 1.308 .613 2.133 -6.207
8.00 1.777 .724 2.453 -6.198
10.00 2.275 .874 2.603 -6.211
12.00 2.803 1.066 2.629 -6.243
15.00 3.602 1.427 2.524 -6.290

X-C.P. MEAS. FROM MOMENT CENTER IN REF. LENGTHS, NEG. AFT OF MOMENT CENTER
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**x%x*x* THE USAF AUTOMATED MISSILE DATCOM * REV 5/97 ****x* CASE
AERODYNAMIC METHODS FOR MISSILE CONFIGURATIONS PAGE
CELAL TANK SAVAR FUZE

STATIC AERODYNAMICS FOR BODY-FIN SET 1 AND 2

FAxxxxx FLIGHT CONDITIONS AND REFERENCE QUANTITIES *** k%

MACH NO = .60 REYNOLDS NO = 1.391E+07 /M
ALTITUDE = .0 M DYNAMIC PRESSURE = 25533.94 N/M**2
SIDESLIP = .00 DEG ROLL = .00 DEG
REF AREA = .020 M**2 MOMENT CENTER = .000 M

REF LENGTH = .16 M LAT REF LENGTH = .16 M

—————————— DERIVATIVES (PER RADIAN) --—---—--—-

ALPHA CNA CMA CYB CLNB CLLB
-15.00 15.8269 -99.0376 -16.5038 104.1616 2.6374
-12.00 15.5319 -96.4652 -16.0585 99.9112 .8500
-10.00 15.0263 -92.6201 -15.5313 96.2622 .5182

-8.00 14.3011 -87.6224 -14.8037 91.6978 .3831

-6.00 13.6093 -83.0424 -14.0706 87.2575 L2764

-4.00 13.2741 -81.7242 -13.1673 81.6475 .0821

-2.00 12.8438 -80.2583 -12.6150 78.9661 .1423

.00 12.4279 -78.1117 -12.3433 77.8146 .1631
2.00 12.8545 -80.3549 -12.6141 78.9580 .1604
4.00 13.3352 -82.2908 -13.1783 81.7489 .2095
6.00 13.7901 -84.6836 -14.1461 87.9544 .0735
8.00 14.7126 -91.3517 -15.0084 93.5853 L1136

10.00 15.8071 -99.7245 -15.8549 99.2464 .1362

12.00 16.6356 -106.6189 -16.4867 103.8594 -.0155

15.00 17.1464 -111.2264 -16.6188 105.2215 -1.3939

PANEL DEFLECTION ANGLES (DEGREES)

SET FIN 1 FIN 2 FIN 3 FIN 4 FIN 5 FIN © FIN 7 FIN 8
1 .00 .00 .00 .00
2 20.00 .00 .00 20.00
***** THE USAF AUTOMATED MISSILE DATCOM * REV 5/97 ***** CASE
AERODYNAMIC METHODS FOR MISSILE CONFIGURATIONS PAGE

CELAL TANK SAVAR FUZE

BODY + 2 FIN SETS DYNAMIC DERIVATIVES

FAxxxxx FLIGHT CONDITIONS AND REFERENCE QUANTITIES *****xk%

MACH NO = .60 REYNOLDS NO = 1.391E+07 /M
ALTITUDE = .0 M DYNAMIC PRESSURE = 25533.94 N/M**2
SIDESLIP = .00 DEG ROLL = .00 DEG
REF AREA = .020 M**2 MOMENT CENTER = .000 M

REF LENGTH = .16 M LAT REF LENGTH = .16 M

———————————— DYNAMIC DERIVATIVES (PER RADIAN) --———--—-—-——-—

132




ALPHA CNQ CMQ CAQ CNAD CMAD

-15.00 204.948 -1446.766 1.708 30.435 -119.
-12.00 199.749 -1405.687 -.029 30.435 -119.
-10.00 196.638 -1380.869 -1.042 30.435 -119.
-8.00 194.518 -1362.012 -1.872 30.435 -119.
-6.00 193.473 -1349.709 -2.483 30.435 -119.
-4.00 193.648 -1344.607 -2.933 30.435 -119.
-2.00 194.522 -1344.509 -3.334 30.435 -119.
.00 194.971 -1342.418 -3.760 30.435 -119.
2.00 193.816 -1330.714 -4.152 30.435 -119.
4.00 191.075 -1311.059 -4.550 30.435 -119.
6.00 187.143 -1286.667 -4.858 30.435 -119.
8.00 181.210 -1248.851 -5.172 30.435 -119.
10.00 173.563 -1197.537 -5.443 30.435 -119.
12.00 164.126 -1130.144 -5.663 30.435 -119.
15.00 147.327 -1003.260 -6.037 30.435 -119.

PITCH RATE DERIVATIVES NON-DIMENSIONALIZED BY Q*LREF/2*V

423
423
423
423
423
423
423
423
423
423
423
423
423
423
423

***** THE USAF AUTOMATED MISSILE DATCOM * REV 5/97 **#*** CASE 1
AERODYNAMIC METHODS FOR MISSILE CONFIGURATIONS PAGE 7
BODY + 2 FIN SETS DYNAMIC DERIVATIVES
FAxxxxx FLIGHT CONDITIONS AND REFERENCE QUANTITIES *****xk%
MACH NO = .60 REYNOLDS NO = 1.391E+07 /M
ALTITUDE = .0 M DYNAMIC PRESSURE = 25533.94 N/M**2
SIDESLIP = .00 DEG ROLL = .00 DEG
REF AREA = .020 M**2 MOMENT CENTER = .000 M
REF LENGTH = .16 M LAT REF LENGTH = .16 M
———————————— DYNAMIC DERIVATIVES (PER RADIAN) —---—--—--—-
ALPHA CYR CLNR CLLR CYP CLNP CLLP
-15.00 191.803 -1375.617 7.661 -1.062 12.313 -8.928
-12.00 194.095 -1386.176 9.619 -1.868 17.594 -9.303
-10.00 195.354 -1389.907 9.065 -1.719 15.320 -9.237
-8.00 196.992 -1395.762 8.141 -1.258 11.226 -9.028
-6.00 198.850 -1403.108 6.707 -.839 7.559 -8.853
-4.00 200.895 -1412.683 4.781 -.475 4.340 -8.738
-2.00 202.861 -1423.924 2.374 -.171 1.569 -8.645
.00 204.207 -1433.745 -.655 .064 -.587 -8.600
2.00 203.934 -1433.814 -3.960 .265 -2.430 -8.663
4.00 202.647 -1428.837 -7.128 .505 -4.614 -8.778
6.00 200.921 -1422.208 -9.806 .827 -7.446 -8.938
8.00 198.811 -1412.529 -11.898 1.238 -11.042 -9.201
10.00 196.006 -1395.921 -13.024 1.737 -15.488 -9.577
12.00 193.271 -1378.577 -13.618 2.074 -19.494 -9.918
15.00 188.263 -1342.980 -11.903 1.871 -19.777 -10.007
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