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DONME CIRPINMASI KARARLILIGININ PID KONTROLLU KONTROL
YUZEYLERI iLE ARTIRILMASI

OZET

Modern havacilik teknolojileri, daha yiiksek seyir hizlarina ulagma, faydali yiik
kapasitelerini maksimize etme ve operasyonel havada kalis stirelerini uzatma hedefleri
dogrultusunda stirekli bir evrim gecirmektedir. Bu performans hedefleri, ucak
tasarimcilarin1 6zellikle gévde yapisal verimliligini en iyilestirmeye yoneltmis; bu
siirec ise Yiiksek Irtifa Uzun Havada Kalisli (HALE) insansiz Hava Araglar1 (IHA) ve
yeni nesil elektrikli ucaklarda, yiiksek agiklik oranina sahip, narin ve hafif kanat
yapilariin yayginlagsmasini beraberinde getirmistir. Aerodinamik ve itki verimliligi
acisindan biiyiik avantajlar sunan bu esnek yapilar, "aeroelastisite" olarak adlandirilan;
aerodinamik kuvvetler, atalet dinamikleri ve elastik yapisal deformasyonlar arasindaki
karmagik etkilesimleri daha kritik hale getirmektedir. Bu etkilesimlerin en tehlikeli
tezahiirlerinden biri, pervane tahrikli ugaklarda goriilen ve "donme ¢irpinmasi" (whirl
flutter) olarak bilinen dinamik kararsizlik problemidir.

Donme cirpinmasi, donen pervanenin veya rotorun, esnek motor aski yapisi
(pilon/nacelle) ve kanat ile girdigi dinamik etkilesim sonucunda ortaya ¢ikan, kendi
kendini besleyen ve soniimlenmeyen bir yalpalama hareketidir. Bu olay, klasik sabit

.....

kararsiz aerodinamik kuvvetlerin, sistemin rijitlik ve soniimleme karakteristiklerini
asmastyla tetiklenir. Tarihsel olarak 1960'larda Lockheed L-188 Electra ucaklarinin
yasadig1 trajik kazalarla havacilik literatiiriine giren bu problem, giiniimiizde daha
hafif malzemelerin kullanilmasi ve Yayili Elektrik itkisi (DEP) gibi konseptlerin kanat
uclarina motor yerlesimini zorunlu kilmasiyla yeniden kritik bir tasarim kisit1 haline
gelmistir. Geleneksel miihendislik yaklasgimi, bu kararsizligi 6nlemek i¢in motor
pilonlarmin ve kanat kirislerinin yapisal rijitligini artirmay1 6ngoriir. Ancak bu pasif
yontem, hava aracina dnemli miktarda yapisal agirlik eklenmesine neden olur. Enerji
yogunlugunun ve hafifligin hayati oldugu HALE simifi IHA'lar ve elektrikli ucaklar
icin eklenecek her ilave agirlik, menzil ve gérev basarisini olumsuz etkiler.

Bu tez caligsmasi, yapisal iyilestirmeler ile agirlik artis1 dezavantajina sebep olabilen
pasif yontemlere ve egik plaka mekanizmasi (swashplate) gibi maliyetli donanimlar
igeren aktif yontemlere alternatif olarak; tamamen yazilim tabanli bir aktif bastirma
stratejisi onermektedir. Caligmanin temel hipotezi, ucagin mevcut birincil ugus kontrol
yiizeylerinin donme ¢irpinmasini bastirmak i¢in gereken aerodinamik soniimlemeyi
saglayabilecegi lizerinedir. Bu yaklasim, sistemin karmasikligini artirmadan ve bakim
maliyetlerini ylikseltmeden, sadece ucus kontrol bilgisayarina entegre edilecek akilli
algoritmalarla aeroelastik kararlilik sinirlarinin genisletilmesini hedeflemektedir.

Yontem olarak, ¢ift motorlu bir IHA konfigiirasyonu igin bir aeroelastik benzetim
ortami gelistirilmistir. Bu modelleme siireci alt1 serbestlik dereceli (6-DoF) dogrusal
olmayan rijit govde ucus dinamigi modeli ve Reed’in klasik donme c¢irpinmasi
formiilasyonunun genellestirilmis bir versiyonu olmak iizere iki ana bilesenin
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entegrasyonuna dayanmaktadir. Ucagin kiitle merkezi etrafindaki hareketi Newton-
Euler denklemleriyle ifade edilirken, pervane ve motor yapisinin yunuslama (pitch) ve
sapma (yaw) eksenlerindeki elastik hareketleri, Houbolt ve Reed tarafindan
tanimlanan yari-kararli aerodinamik tiirevler kullanilarak modellenmistir. Modelde,
donen pervanenin olusturdugu jiroskopik momentler, P-faktorii kaynakli aerodinamik
kuvvetler ve motorun yapisal soniimleme/rijitlik 6zellikleri detayl bir sekilde hesaba
katilmistir. Ayrica, motorun titresim hareketinden kaynaklanan atalet kuvvetlerinin
ucagin agirlik merkezine transferi saglanarak, govde dinamigi ile aeroelastik modlar
arasindaki ¢ift yonli etkilesim tam olarak yansitilmistir.

Gelistirilen bu matematiksel model {izerinde, donme ¢irpinmasi kararsizligini aktif
olarak bastirmak amaciyla bir Oransal-integral-Tiirev (PID) kontrol mimarisi
tasarlanmistir. Kontrolcii, motor yapisinin anlik yunuslama ve sapma hizlarini 6lgerek,
bu salinimlara ters yonde moment iiretecek kanatgik (aileron) ve kuyruk diimeni
(rudder) sapma komutlarin1 hesaplar. Kontrolcii tasariminda, teorik optimizasyonun
Otesinde pratik uygulanabilirlik de goéz onilinde bulundurulmus; o6zellikle servo
eyleyicilerin fiziksel sinirlamalar1 (hiz ve pozisyon limitleri) modele dahil edilmistir.
Eyleyici dinamigi, ikinci dereceden bir transfer fonksiyonu ile modellenmis ve
sistemin yliksek frekansli komutlara verecegi tepkilerdeki faz gecikmeleri ve genlik
diistisleri benzetime yansitilmustir.

Yapilan benzetimler, ele alman IHA modelinin 58.3 m/s (yaklasik 113 knot) hava
hizinda kritik kararlilik sinirina ulastigini géstermistir. Ardindan, 6nerilen PID tabanl
aktif kontrol sistemi devreye alinarak (kapali ¢gevrim) ayni senaryolar tekrarlanmistir.
Onerilen aktif kontrol sistemiyle, nominal servo eyleyicilerin kullanildig1 senaryoda,
kritik ¢irpinma hizi 58.3 m/s'den 66.77 m/s'ye yiikseltilmistir. Bu artig, ugus zarfinda
%14.53'lik bir genisleme kazandirmaktadir. 64 m/s gibi, a¢ik ¢cevrimde kararsiz olan
hizlarda bile, kontrolcli salinimlar1 1.5 saniye gibi kisa bir siirede sonlimlemeyi
saglamistir.

Caligmanin 6zgiin katkilarindan biri, eyleyici performansindaki bozulmalarin sistem
tizerindeki etkisinin incelenmesidir. Servo motorlarin yaslanmasi, arizalanmasi veya
daha diisik maliyetli/yavas eyleyicilerin kullanilmast durumunu modellemek
amaciyla, eyleyici hiz limiti 450°/s’den, 200°/s'ye distiriilerek dayaniklilik testleri
yapilmistir. Beklentilerin aksine, bu kisithi senaryoda dahi kontrol sistemi etkinligini
bliyiik 6l¢iide korumus ve kritik hiz1 66.45 m/s seviyesine tasiyabilmistir. Bu bulgu,
onerilen kontrol stratejisinin sadece ideal kosullarda degil, donanim kisitlar1 altinda da
calistigin1 ve diisiik maliyetli IHA platformlarinda kullanilabilecegini gostermektedir.

Sonu¢ olarak bu tez; donme cirpinmasi probleminin ¢oziimiinde pasif yapisal
giiclendirme paradigmasindan, aktif kontrol paradigmasina gegisin uygulanabilirligini
ve verimliligini ortaya koymustur. Gelistirilen sistem, ek yapisal agirlik eklemeden
veya aerodinamik tasarimi degistirmeden, aktif kontrol yontemi ile ugus giivenligini
artirmakta ve operasyonel hiz sinirlarin1 genisletmektedir. Elde edilen bulgular,
ozellikle savunma sanayiinde kullamlan uzun menzilli [HA'larin ve gelecegin
elektrikli hava araglarinin tasariminda, aeroelastik kisitlarin agilmasi i¢in oldukca
kritiktir.

Gelecek ¢alismalarda, esnek kanat yapisal modeli ve kararsiz aerodinamik modelinin
entegrasyonu ile analizin daha da derinlestirilmesi ve sonuglarin riizgar tiineli ya da
ucus testleri ile dogrulanmasi 6nerilmektedir. Ayrica, sonuglar1 daha da iyilestirmek

adma geleneksel PID kontrolcii yerine modern kontrol yaklasimlarinin performansa
katkisinin incelenmesi tavsiye edilmektedir.
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WHIRL FLUTTER STABILITY AUGMENTATION VIA PID-
CONTROLLED CONTROL SURFACES

SUMMARY

The continuous evolution of modern aviation is characterized by a persistent quest for
higher cruise speeds, increased payload capacities, and extended operational
endurance. These stringent performance requirements have driven aircraft designers
to optimize structural efficiency, leading to the widespread adoption of high-aspect-
ratio, lightweight, and consequently more flexible wing structures, particularly in High
Altitude Long Endurance (HALE) Unmanned Aerial Vehicles (UAVs) and next-
generation electric aircraft. While offering significant aerodynamic and propulsive
advantages, these flexible structures introduce complex multidisciplinary challenges
known as "aeroelasticity," where the interaction between aerodynamic forces, inertial
dynamics, and elastic structural deformations becomes critical. Among the various
forms of aeroelastic instabilities, propeller-driven aircraft face a unique and potentially
catastrophic phenomenon known as "whirl flutter."

Whirl flutter is a dynamic instability characterized by a self-excited, unstable
precessional motion of the propeller or rotor hub, arising from the coupling between
the gyroscopic and aerodynamic forces of the rotating propeller and the elastic modes
of the engine suspension system (pylon/nacelle) and the wing. Unlike the classical
fixed wing flutter, whirl flutter is driven by the intricate interplay of gyroscopic
moments and unsteady aerodynamic forces that destabilize the pitch and yaw modes
of the engine installation. Historically highlighted by the fatal accidents involving
Lockheed L-188 Electra turboprops in the 1960s, this phenomenon has recently re-
emerged as a critical design constraint due to the shift towards lightweight composite
structures and Distributed Electric Propulsion (DEP) configurations that place
propulsion units at wingtips, thereby altering the inertial characteristics of the wing.
The traditional engineering solution to mitigate this instability involves increasing the
structural stiffness of the engine pylons and wing spars. However, this passive
approach inherently incurs a significant weight penalty. For HALE UAVs and electric
aircraft, where energy density and structural weight are paramount, such a penalty
directly compromises range, endurance, and mission success, representing an
unacceptable trade-off.

This thesis proposes and validates an innovative active stability augmentation strategy
that serves as a weight-efficient alternative to passive structural stiffening or complex
mechanical solutions (e.g., active swashplates). The central hypothesis of this research
is that the aircraft's existing primary control surfaces, specifically the ailerons and the
rudder, can be utilized to generate the necessary aerodynamic damping to suppress
whirl flutter. This software-centric approach aims to extend the aeroelastic stability
boundaries without adding hardware complexity or increasing maintenance costs,
effectively functioning as a "software upgrade™ to the flight control computer.
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The research methodology involves the development of a comprehensive and high-
fidelity aeroelastic simulation framework for a twin-engine UAV configuration. This
modeling process integrates two core components, a six-degree-of-freedom (6-DoF)
non-linear rigid body flight dynamics model and a generalized version of Reed’s
classical whirl flutter formulation. While the aircraft's rigid body motion is governed
by Newton-Euler equations, the elastic pitch and yaw motions of the propeller-nacelle
system are modeled using quasi-steady aerodynamic derivatives as defined by Houbolt
and Reed. The model rigorously accounts for the gyroscopic moments generated by
the rotating propeller, the destabilizing aerodynamic forces induced by the P-factor,
and the structural stiffness and damping characteristics of the engine mount.
Furthermore, the inertial forces resulting from the vibration of the engine mass are
transformed to the aircraft's center of gravity, ensuring a full two-way coupling
between the rigid body flight dynamics and the high-frequency aeroelastic modes.

Within this mathematical framework, a Proportional-Integral-Derivative (PID) control
architecture is designed to actively suppress whirl flutter instability. The control
strategy utilizes angular rate feedback derived from the structural vibrations at the
engine pivot point. Rate feedback is preferred over position feedback because whirl
flutter is fundamentally a "negative damping” phenomenon, and a control effort
proportional to velocity directly introduces artificial damping into the system. The
controller measures the instantaneous pitch and yaw rates of the engine nacelle and
computes the necessary deflection commands for the ailerons and rudder to generate
opposing aerodynamic moments. Thus, ailerons are modulated to damp vertical (pitch)
oscillations, while the rudder is employed to counteract lateral (yaw) oscillations. A
critical aspect of the controller design is the consideration of practical implementation
constraints, specifically the physical limitations of servo actuators. The actuator
dynamics are modeled using a second-order transfer function, incorporating rate and
position saturation limits to accurately simulate the phase lags and amplitude
attenuation that occur during high-frequency control inputs.

In the numerical analysis phase, extensive time-domain simulations were conducted
within the MATLAB/Simulink environment. Initially, the stability boundaries of the
uncontrolled (open-loop) system were established. The analysis revealed that the
baseline UAV model reaches its critical stability limit at an airspeed of 58.3 m/s
(approximately 113 knots). Beyond this speed, any external perturbation (such as
turbulence or a pulse input) causes the oscillations in the engine nacelle to grow
exponentially or settle into high-amplitude oscillations, thereby defining a strict limit
on the operational flight envelope.

Subsequently, the proposed PID-based active control system was activated (closed-
loop), and the same flight scenarios were repeated. The results demonstrated a
significant enhancement in the system's damping ratio. In the nominal scenario
utilizing high-performance servo actuators with a rate limit of 450°/s, the critical flutter
speed was increased from 58.3 m/s to 66.77 m/s. This extension represents a 14.53%
expansion of the safe flight envelope, a substantial improvement in aeronautical
engineering standards. Even at super-critical speeds such as 64 m/s, where the open-
loop system is unstable, the active controller successfully damped the oscillations
within 1.5 seconds. The analysis of actuator usage showed that the maximum
deflection rates required at these speeds remained around 150°/s, well within the
capabilities of the nominal hardware.
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One of the unique contributions of this study is the rigorous analysis of system
robustness against actuator performance degradation. To simulate scenarios involving
component aging, failure, or the use of lower-cost hardware, the actuator rate limit was
artificially restricted to 200°/s. Remarkably, even under these degraded conditions, the
control system maintained its effectiveness, stabilizing the aircraft up to a speed of
66.45 m/s. This finding highlights the robustness of the proposed control strategy,
proving that it can operate reliably not only under ideal conditions but also in the
presence of significant hardware constraints, making it a viable solution for cost-
sensitive UAV platforms.

In conclusion, this thesis demonstrates the feasibility and efficiency of shifting from a
passive structural reinforcement paradigm to an active control paradigm for solving
the whirl flutter problem. The developed system enhances flight safety and expands
operational speed margins without adding structural weight or altering the
aerodynamic design. The findings provide valuable guidelines for the design of long-
endurance defense UAVs and future electric aircraft, offering a pathway to overcome
aeroelastic constraints through intelligent control.

For future work, further detailing the analysis by integrating a flexible wing model
with an unsteady aerodynamic model, and validating the results via wind tunnel or
flight tests is recommended. Additionally, to further improve the results, investigating
the performance contribution of modern control approaches instead of a conventional
PID controller is recommended.

Future studies should focus on refining the analysis by coupling a flexible wing model
with an unsteady aerodynamic model, and validate these findings via wind tunnel or
flight tests. Additionally, investigating the efficacy of advanced control strategies over
the baseline PID architecture could significantly enhance overall system performance.
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1. GIRIS

Modern havaciligin evrimi; daha yiliksek seyir hizlarina ulasma, faydali yiik
kapasitelerini artirma ve operasyonel havada kalis siirelerini uzatma yoniindeki siirekli
arayls ile tamimlanmaktadir. Piston motorlu ugaklarin erken ddnemlerinden
giiniimiiziin elektrikli ve hibrit-elektrikli itki sistemlerine kadar gegen siirecte, ugak
tasarimcilart govde yapisal verimliligini en iyilestirmeyi hedeflemislerdir. Bu
optimizasyon siireci, 6zellikle Yiiksek Irtifa Uzun Havada Kalish (HALE) insansiz
Hava Araglar1 (IHA) ve yeni nesil bolgesel turboprop ugaklar alaninda, yiiksek aciklik
oranina sahip kanatlarin ve hafif gévde yapilarinin gelistirilmesine yol agmistir. Bu
esnek yapilar 6nemli aerodinamik ve itki avantajlar1 sunmakla birlikte, aeroelastisite

olarak bilinen karmasik ve ¢ok disiplinli bir etkilesimi de beraberinde getirmektedir.

Aecroelastisite; aerodinamik kuvvetler, atalet dinamikleri ve elastik yapisal
deformasyonlar arasindaki karsilikli etkilesimi tanimlar. Statik aeroelastisitede bu
etkilesimler, kritik tasarim kisitlar1 olan iraksamaya (divergence) veya kanatgik
tersligine (aileron reversal) yol agabilir. Ancak, dinamik aeroelastik olaylar, 6zellikle
de ¢cirpinma (flutter), ucus gilivenligi icin ¢ok daha acil ve ciddi bir tehdit olusturur.
Cirpinma, yapinin hava akimindan enerji ¢ekmesiyle olusan ve genligi iistel olarak
bliyliyen, kendi kendini besleyen bir salinimdir. Eger bastirilmazsa, bu salinimlar
saniyeler i¢inde yikici yapisal hasarlara neden olabilir. Bu nedenle, ¢irpinma
sinirlarinin dogru bir sekilde tahmin edilmesi ve bu kararsizligin 6nlenmesi, ugusa

elverislilik sertifikasyonu i¢in hayati 6nem tasimaktadir.

Dinamik kararsizligin ¢esitli bi¢imleri arasinda, pervaneli ugaklar déonme ¢irpinmasi
(whirl flutter) olarak bilinen benzersiz ve olduk¢a karmasik bir problemle karsi
karsiyadir. Temel olarak kanadin egilme ve burulma modlarindan kaynaklanan klasik
kanat ¢irpinmasinin aksine; donme ¢irpinmasi, donen pervanenin veya rotorun, esnek
motor aski yapisi (nacelle) ve kanat yapisi ile dinamik etkilesiminden kaynaklanir.
Donen pervane, motor baglanti sisteminin rijitlik ve soniimleme karakteristikleri ile

etkilesime giren 6nemli jiroskopik momentler ve kararsiz aerodinamik kuvvetler



tretir. Bu etkilesim tipik olarak, pervane gobeginin (hub) tim ucagi

kararsizlastirabilecek dengesiz bir yalpalama hareketi yapmasina neden olur.

Tarihsel olarak, donme ¢irpmnmasiin 6nemi, 1960'larda Lockheed L-188 Electra
turboprop ucgaklarinin karistigi iki 6liimlii kaza ile trajik bir sekilde vurgulanmistir. Bu
birlestiginde yikic1 bir kararsizlik modunu tetikleyebilecegini gostermistir. ik donem
¢oziimleri yapisal giiclendirmeye odaklansa da hem sivil hem de savunma
sektorlerinde yiiksek hizli pervaneli platformlarin yeniden yiikselise ge¢mesi, bu
probleme olan ilgiyi tekrar artirmistir. Giiniimiizde, bu sistemlerin aeroelastik
kararliligin1 saglamak, yalnizca tasarim asamasinda titiz bir analiz yapilmasini degil,
ayni zamanda tiim ucus zarfi boyunca giivenligi saglamak icin yenilik¢i kontrol

stratejilerinin uygulanmasini da gerektirmektedir.

1.1 Problemin Tamm ve Motivasyon

Bu arastirmanin temel motivasyonu, geleneksel tasarim felsefelerinin aeroelastik
kararsizliklar1 ele almada sahip oldugu dogal kisitlamalardan kaynaklanmaktadir.
Tarihsel olarak, donme c¢irpinmasini 6nlemek i¢in kullanilan standart miithendislik
¢Oziimii, motor pilonlarinin ve kanat kirislerinin rijitligini artirmak olmustur. Bu pasif
yaklagim, kararsizligi geciktirmede etkili olsa da sisteme ek agirlik etkisi olmasi ugus
performansina olumsuz yansiyabilmektedir. Havacilik miihendisliginde, o6zellikle
elektrikli ucaklar ve Yiiksek irtifa Uzun Havada Kalisli (HALE) THA'lar s6z konusu
oldugunda, eklenen her ilave agirlik; menzilin kisalmasi, faydali yiik kapasitesinin
diismesi ve operasyonel verimliligin azalmasi anlamina gelmektedir. Havada kalis
stiresinin ve ¢evikligin kritik gérev parametreleri oldugu savunma uygulamalar1 i¢in,
sadece yapisal giiclendirmeye dayali bu yaklasimin getirdigi agirlik artis1 ¢ogu zaman

kabul edilemez niteliktedir.

Donme ¢irpinmasi tarihsel olarak agir turboprop ugaklarla iliskilendirilmis olsa da
elektrik enerjisinin havacilikta 6nemli bir yer edinmeye basladig1 yakin gelecekte,
Yayili Elektrik Itkisine (Distributed Electric Propulsion, DEP) dogru yasanan
paradigma degisimi nedeniyle, bu problem yakin zamanda kritik bir tasarim kisiti
olarak yeniden ortaya ¢ikmistir. Modern elektrikli ucaklar ve HALE smifi IHA'lar,
aerodinamik verimliligi maksimize etmek amaciyla, geleneksel yapilara kiyasla dogal

olarak daha ince ve esnek olan yiiksek aciklik oranli (high-aspect-ratio) kanatlar



giderek daha fazla benimsemektedir. Sekil 1.1’de gosterilen NASA X-57 Maxwell
gibi konfigiirasyonlar, aerodinamik etkilesimden faydalanmak ve girdap etkilerini
azaltmak amaciyla itki linitelerinin kanat uglaria yerlestirilmesinin, kanadin atalet
Ozelliklerini nasil kokten degistirdigini géstermektedir. Kiitlenin esnek kanat uglarina
dogru dagitilmasi, kanadin egilme-burulma modlart ile pervanenin jiroskopik
yalpalama hareketi arasindaki etkilesimi 6nemli 6l¢iide artirmaktadir. Kambampati ve
Smith (2017) tarafindan belirtildigi iizere bu etkilesim, rijit kanatli modellere kiyasla
sistemi daha diisiik hava hizlarinda kararsiz hale getirebilmekte; bu da aktif kontrol
stratejilerini sadece bir segcenek degil, yeni nesil siirdiiriilebilir hava araglarinin
giivenligi icin bir zorunluluk haline getirmektedir.

<,

l

Sekil 1.1: Kanat ucundaki motorlar1 ile donme ¢irpinmasini yeniden giindeme
getiren DEP konsepti, X-57 Maxwell ucagi, Deere ve dig. (2017)'den uyarlanmustir.

Elektrikli hava araclarinda ortaya cikan agirlik dezavantajlari ve yeni aeroelastik
risklerin  Gtesinde, geleneksel pasif ¢oziimler Onemli {iretim ve tasarim
karmasikliklarin1 da beraberinde getirmektedir. Bir kanadi dénme ¢irpinmasina karsi
yapisal olarak giliclendirmek, genellikle i¢ kirislerin yeniden tasarlanmasini veya
tiretim maliyetlerini artiran yiiksek modiillii kompozit malzemelerin kullanilmasini
gerektirir (Kim ve dig., 2013). Literatiirde bu sorunlar1 hafifletmek i¢in bazi aktif
kontrol yontemleri 6nerilmis olsa da, bunlar siklikla pervane diizlemini fiziksel olarak
egmek icin egik plaka mekanizmasi gibi karmasik mekanizmalara dayanmaktadir. Bu
ek mekanik bilesenler, yalnizca {iretim maliyetini artirmakla kalmaz, ayn1 zamanda
yeni ariza noktalar1 olusturarak bakim gereksinimlerini de artirir. Sonug olarak, bu
arastirmanin kilit motivasyonu, hava aracinin mevcut kontrol yiizeylerini kullanarak
bu maliyetlerin Online ge¢mektir. Herhangi bir yeni donanima ihtiyag
duyulmadigindan, 6nerilen kararlilik artirict sistem aslinda bir "yazilim giincellemesi"
olarak islev gormekte hem yeni tasarimlar hem de mevcut platformlarin

modernizasyonu (retrofit) i¢in olduk¢a maliyet etkin bir ¢dziim sunmaktadir.



Aktif bastirma sisteminin motivasyonu, yikici etkilere sahip arizalarin dnlenmesinin
Otesinde uzun vadeli yapisal sagligin korunmasma kadar uzanmaktadir. Kritik
cirpinma sinirinin altindaki ugus hizlarinda bile, pervaneli ugaklar stirekli aeroelastik
titresimlere maruz kalir. Bu kritik alt1 salinimlar, motor pilonlar1 ve kanat koklerinde
dongiisel yiiklemelere neden olarak zamanla yapisal yorulma birikimine yol acar.
Giinlerce veya haftalarca siiren gorevler icin tasarlanan IHA'larda, bu kiimiilatif
yorulma hasar1 gévdenin operasyonel émriinii dnemli dlgiide kisaltabilir. Onerilen
kontrolcti, sistemin soniimleme oranini aktif olarak artirarak sadece kararsizlig
onlemekle kalmaz, ayn1 zamanda bu kritik alt1 titresimleri hizla soniimler. Dongiisel
gerilmelerdeki bu azalma, yapisal dayanikliligin ve giivenilirligin artmasina katkida

bulunarak daha uzun bir hizmet émrii boyunca daha giivenli operasyon saglar.

Nihayetinde, donme ¢irpinmasi fizigi, kuvvetlerin hassas ve karmasik bir dengesini
igerir. Ugak hiz1 arttik¢a, pervanenin sagladigi aerodinamik soniimleme azalabilir ve
negatif hale gelebilir. Bu kararsizlastirici etki, naselin yunuslama (pitch) ve sapma
(yaw) hareketlerinin jiroskopik etkilesimi ile daha da siddetlenir. Bu davranisi
ongdrmek ve yonetmek, sadece yapisal giiclendirmeden fazlasini; akilli bir tepkiyi
gerektirir. Bu tez, Aktif Aeroelastik Kontroliin (AAK) bu miihendislik se¢imini ¢6zme
potansiyeli ile sekillenmistir. Ucus kontrol bilgisayarina akilli kontrol algoritmalar:
entegre edilerek, yapisal kiitle eklemeden sistemin soniimlemesini yapay olarak
artirmak miimkiindiir. Bu yaklasim, donanim agirligin1 yazilim ¢oziimleriyle ikame
etmeyi amaglayan ve kontrol sistemi yapilandirmali araglarin havacilikta
yayginlagsmasi trendiyle de uyumludur. Spesifik olarak bu ¢alisma, karmasik eyleyici
mekanizmalarina ihtiya¢ duymadan, donme ¢irpinmasi tagiyan ugaklara uygulanabilir,
pratik, Olceklenebilir ve maliyet etkin bir aktif kontrol ¢oziimi gelistirmeyi

amaclamaktadir.

Bu arastirmada ele alinan temel problem, pervane tahrikli hava araglarinin operasyonel
ucus zarfini kisitlayan donme ¢irpinmasi aeroelastik kararsizligidir. Modern havacilik
trendleri, aerodinamik verimliligi ve havada kalis siiresini maksimize etmek amaciyla
daha yiiksek acgiklik oranlarina ve hafif kompozit malzemelere yonelmektedir
(Martins, 2014). Ancak bu yapisal evrim, hava araci yapisinin aerodinamik yiiklere
karst rijitliginin azalmasina neden olmaktadir. Yapisal esnekligin artmasi, hava
aracini, pervane gobeginin kararsiz yalpalama hareketiyle karakterize edilen donme

cirpmmasina karst savunmasiz hale getirmektedir (Ceérdle, 2012). Kritik ¢irpmma



hizinin asilmas1 durumunda ortaya ¢ikan bu dinamik kararsizlik, yapisal biitiinliigiin
kaybina yol agabilecek kesin bir hiz sinir1 olusturur. Sonug olarak, turboprop ucaklarin
ve IHA'larin hedeflenen yiiksek hiz performansi, itki giicii veya aerodinamik
kapasiteden ziyade, aeroelastik kararlilik smirlar1 tarafindan kisitlanmaktadir
(Bisplinghoff ve dig., 1996). Bu temel problem, mevcut mithendislik uygulamalarinda
kendini ii¢ ana alt baslikta gostermektedir. Bunlar, pasif ¢oziimlerin verimsizligi,
Ozellesmis aktif sistemlerin karmasikli§i ve mevcut kontrol ylizeylerinin

kullanimindaki uygulama zorluklaridir.

Miihendislik literatiiriinde donme ¢irpinmasina karsi gelistirilen geleneksel yaklagim,
motor aski yapisinin ve kanat kutusunun rijitligini artirarak dogal frekanslari
tagisa da, bu yontem azalan verimler prensibiyle smirlanmaktadir. Kritik hizda
marjinal bir artis saglamak i¢in gereken yapisal giiclendirme, hava aracina orantisiz
bir kiitle eklenmesini gerektirir. Ozellikle enerji yogunlugunun kritik bir tasarim
parametresi oldugu Yiiksek Irtifa Uzun Havada Kalis (HALE) smifi IHA'lar veya
elektrikli ugaklar baglaminda, bu parazit agirlik artis1, menzil ve faydali yiik kapasitesi
gibi temel gorev hedeflerinden 6diin verilmesine neden olmaktadir (Cesnik ve Brown.,
hava araci potansiyelinin tam olarak hayata gegirilmesini engelleyen bir tasarim

darbogazi olusturmaktadir.

Pasif yontemlerin getirdigi agirlik dezavantajini agsmak igin aktif kontrol sistemlerinin
kullanimu literatiirde sik¢a dnerilmistir. Ancak mevcut ¢aligmalarin biiylik cogunlugu,
problemi bu ise tahsis edilmis eyleyiciler gerektiren bir yap1 olarak ele almaktadir.
Hidrolik egik plaka mekanizmalar1 veya kanat yapisina gomiilii piezoelektrik
katmanlar gibi ¢oziimler, sistem karmagikligin1 ve giivenilirlik risklerini artirmaktadir
(Mueller ve dig., 2006; Paik ve dig., 2007; Bastos ve Vasconcellos, 2023). Donme
cirpinmasinin  bastirilmasi i¢in sisteme ek eyleyicilerin entegre edilmesi; parca
sayisini, gii¢ tliketimini ve bakim maliyetlerini yiikseltmektedir. Diisiik maliyetli, sarf
edilebilir iHA'lar veya operasyonel maliyet hassasiyeti yiiksek bolgesel nakliye
ucaklari i¢in bu tiir donanimlarin entegrasyonu genellikle ekonomik ve pratik acidan
uygulanabilir degildir. Bu baglamda, sisteme ek donanim yiikii getirmeksizin aktif
kararlilik saglayan entegre c¢oOziimlere yonelik literatiirde Onemli bir bosluk

bulunmaktadir.



Donme ¢irpinmasinin bastirilmasinda, hava aracinin mevcut aerodinamik kontrol
yiizeylerinin kullanilmas: literatiirde kanat flaperonlarinin ve kanatgiklarinin, tek bir
kontrol yiizeyine (sadece kanat¢ik veya flaperon) odaklanarak ¢oziim arandigi
goriilmektedir. Donme ¢irpinmasi, motor aski yapisinin hem yunuslama hem de sapma
eksenlerinde birlesik bir hareket sergiledigi karmasik bir aeroelastik kararsizlik
durumudur. Dolayisiyla, sadece kanat firar kenar1 yiizeyleri ile sinirli kalmayip, sapma
ekseninde dogrudan moment iireterek bu birlesik hareketi soniimlemeye yardimei
olabilecek kuyruk diimeni yiizeyinin de kontrol stratejisine dahil edilmesi,

literatiirdeki 6nemli bir eksikligi giderme potansiyeli tagimaktadir.

Ozetle, bu tezde ele alinan ¢ok boyutlu problem; yapisal kiitle eklemeden veya
karmasik donanimlara basvurmadan, birincil ugus kontrolii i¢in kullanilan standart
servo eyleyicilerin dinamik siirlamalarini asarak, hafif ugaklarin dénme ¢irpinmast

siirini genisletme ihtiyacidir.

1.2 Tezin Amaci ve Kapsami

Bu tezin birincil amaci, ¢ift motorlu ve pervane tahrikli ugaklarda karsilasilan donme
cirpinmasi problemini bastirabilen aktif bir kararlilik artirma sistemi gelistirmek,
uygulamak ve dogrulamaktir. Yapisal sertlestirme veya sisteme 6zel yardimci
eyleyicilerin kullanimina dayanan geleneksel yaklasimlarin aksine; bu ¢alisma, ugagin
mevcut birincil kontrol yiizeylerini, dzellikle kanatgik ve kuyruk diimenini kullanarak,
ek donanim gereksinimi olmaksizin aeroelastik kararsizliklarin soniimlenebilecegini

gostermeyi hedeflemektedir.

Bu ana amac¢ dogrultusunda, ucgagin rijit gévde dinamigini, donme ¢irpinmasiyla
iligkili jiroskopik ve kararsiz aerodinamik kuvvetlerle birlestiren kapsamli bir
matematiksel model tiiretmek i¢in, Reed'in (1966) klasik donme c¢irpinmasi
denklemleri ile alt1 serbestlik dereceli (6-DoF) ugus dinamigi modelinin entegrasyonu

gergeklestirilecektir.

Motor yapisal baglantisindan alinan agisal hiz geri beslemesini kullanan, uygulanabilir
bir Oransal-integral-Tiirev (PID) kontrol mimarisi tasarlamak amaciyla, algilanan
titresim sinyallerini, sistemin soniimlemesini artiracak uygun kanatcik ve kuyruk

diimeni biikiim komutlarina doniistiiren bir kontrol yasasi sentezlenecektir.



Eyleyici performans limitlerinin, donme c¢irpinmast bastirma sisteminin etkinligi
tizerindeki etkisini incelemek i¢in, nominal ve sinirlandirilmis hiz limitlerine sahip

eyleyiciler ile sistemin kararlilig1 karsilastirmali olarak degerlendirilecektir.

Onerilen kontrol stratejisini kapsamli sayisal benzetimler araciligiyla dogrulamak igin,
kritik ¢irpinma hizindaki artis miktarini incelenecek ve onerilen kontrol sisteminin

yiiksek hizli seyir ucusu sirasinda kararlilik artisina katkisini gosterilecektir.

Bu hedeflerin gergeklestirilmesiyle tez; giiniimiiz hava araclarinin donme ¢irpinmasi
kararliligini saglamak i¢in 6l¢eklenebilir, agirlik agisindan verimli ve maliyet etkin bir

¢Oziim dnermeyi amaglamaktadir.

Bu aragtirmadaki kilit varsayim, kanat yapisinin rijit bir cisim olarak ele alinmasidir;
dolayisiyla kanadin elastik egilme ve burulma modlart acik¢a modellenmemistir. Bu
basitlestirme, iki temel amaca hizmet etmektedir. Birincisi, yapisal elemanlarin sonlu
elemanlar yontemi (FEM) gibi tekniklerle modellenmesi, matematiksel modeldeki
serbestlik derecesinde ciddi bir artisa neden olmaktadir. Bu durum, benzetim
sirasindaki hesaplama yiikiinii asir1 yiikseltmekte ve yliksek frekanshi (~1000 Hz)
kontrol dongiilerinin analizini zorlagtirmaktadir. Rijit kanat varsayimi, modelin
karmagikligini yonetilebilir bir seviyede tutarak, kontrol algoritmasinin optimizasyonu
i¢in gerekli olan hizl iterasyonlara olanak tanir. Ikincisi ise, motor ask1 yapisinin pivot
noktasindaki jiroskopik ve aerodinamik etkilesimden kaynaklanan temel ¢irpinma
mekanizmasini izole etmek ve boylece dnerilen kontrol stratejisinin etkinligini, yiiksek
dereceli yapisal modlarin girisimi olmadan net bir sekilde degerlendirmektir. Kanat
esnekliginin thmal edilmesi, analizi pervane donme ¢irpinma modlari ile sinirlasa da
PID kontrol mimarisinin sentezlenmesi ve ayarlanmasi i¢in hesaplama agisindan
verimli bir ortam saglamaktadir. Sonug olarak, bu tezde sunulan bulgular, aktif kontrol
yontemleri ile ek donanim gerektirmeden kararlilik artirimi g¢aligmasi igin bir
kavramsal kanit niteligindedir ve esnek kanat aeroelastisitesinin entegrasyonu igin

gelecekteki yinelemeli caligmalara ihtiya¢ bulunmaktadir.

1.3 Tezin Yapisi

Bu tez calismasi, okuyucuyu aeroelastisitenin teorik temellerinden, 6nerilen kontrol
stratejisinin pratik dogrulamasma sistematik bir sekilde yonlendirmek {izere

tasarlanmis alt1 béliimden olugsmaktadir.



Boliim 2’de, donme ¢irpinmast konusundaki ge¢mis arastirmalara dair kapsamli bir
inceleme yapilmigtir. Bu boliim, giincel tasarim kriterlerini sekillendiren tarihsel kaza
orneklerine deginerck problemin tarihgesiyle baslar. Ardindan, geleneksel pasif
soniimleme yontemlerini elestirel bir gézle degerlendirir. Bunlar literatiirdeki modern
aktif kontrol teknikleriyle karsilastirarak, bu tezin doldurmayr amagladigr 6zgiin

arastirma boslugunu ortaya koyar.

Bolim 3’te, calismada kullanilan aecroelastik hareket denklemlerinin tiiretilmesi
detaylandirilir. Bu béliim, Reed'in klasik iki serbestlik dereceli ¢irpinma modelinin,
rijit ucus dinamigi modlarini olusturan alti serbestlik dereceli dinamik sisteme
entegrasyonunu sunar. Ayrica jiroskopik momentlerin, kararsiz aerodinamik
kuvvetlerin ve kanat ile itki sistemi arasindaki yapisal etkilesimin formiilasyonu

uzerinde durulur.

Bolim 4°te, aktif kararlilik artirma sisteminin mimarisi ve sentezi tanimlanmustir.
Oransal-integral-Tiirev (PID) kontrol stratejisinin secim gerekcelerini ve mevcut
kanatgik ile kuyruk diimeni yiizeylerinin eyleyici olarak kullanim metodolojisini

aciklar. Ayrica bu boliim, uygulanabilirlik igin kritik olan eyleyici kisitlarini da inceler.

Boliim 5°te, aragtirmanin nicel bulgularini aktarilmistir. Sistemin agik ¢evrim ve kapali
¢evrim konfigiirasyonlardaki tepkilerinin detayli karsilastirmali analizini saglar. Kritik
cirpinma hizindaki artis1 vurgular ve farkli eyleyici performans senaryolar: altinda

sistemin davranislarin inceler.

Bolim 6’da, ¢alismanin temel katkilar1 ve varilan sonuglar 6zetlenir. Esnek kanat
yaklasimi, kararsiz aerodinamik modelleme, modern kontrol algoritmasi tasarimlar1 ve
deneysel dogrulama galigmalari dahil olmak iizere gelecek aragtirmalar i¢in potansiyel

yonleri ana hatlariyla belirtir.



2. LITERATUR ARASTIRMASI

Bu boliim; donme ¢irpinmasi problem ve ¢oziim tekniklerinin tarihsel arka plani,
teorik temelleri ve gelisimi lizerine, modern havacilikta aktif aeroelastik kontrol
stratejilerine dogru yasanan paradigma degisimini one ¢ikaran kapsamli bir inceleme

sunmaktadir.

2.1 Donme Cirpinmasinin Tarihcesi

Doénme c¢irpinmasi, turboprop veya pistonlu motorlu hava araglarinda, motor aski
etkilesimi sonucu ortaya ¢ikan yikici bir aeroelastik kararsizlik tiirtidiir. Bu problem,
temel olarak pervanenin yalpalama hareketinin, motor aski yapisinin egilme ve
burulma modlar ile dinamik olarak etkilesime girmesiyle karakterize edilmektedir

(Houbolt ve Reed, 1962).

Literatiirde konuya iliskin ilk temel ¢alisma, 1938 yilinda Taylor ve Browne tarafindan
gerceklestirilmistir. Arastirmacilar, ugak gii¢ sistemlerinin titresim izolasyonu iizerine
yiiriittiikleri analitik incelemelerde; belirli bir motor aski esnekligi ve pervane devri
kombinasyonunda, jiroskopik momentlerin aerodinamik kuvvetlerle birleserek
soniimlenemeyen bir yalpalama hareketine yol acabilecegini matematiksel olarak
ortaya koymuslardir. Taylor ve Browne bu problemi heniiz pratikte karsilasilmadan
tanimlamis olsalar da, 1930'larin ve 40'larin radyal motorlar1 oldukga rijit yapilar
tizerine monte edildigi ve pervaneler bu kararsizlig1 tetikleyecek diizeyde aerodinamik
yiikler yaratmamasi sebebiyle konu o donemde yalnizca teorik bir problem niteliginde
kalmistir. Dolayisiyla bu problem matematiksel olarak farkedilmis olsa da, dénemin

kosullarinda pratikte karsilasilmasi olasilik dist goriilmekteydi.

Calismalar bu teori lizerine yaklasik 20 yil boyunca ilgisiz kalmistir. Ancak 1950'lerin
sonlarina dogru havacilik endiistrisinde jet ¢agina gecis ve yiiksek performanslt
turboprop motorlarin entegrasyonu hiz kazanmistir. Bu teknolojik dontistimiin 6nemli

temsilcilerinden biri olan ve donemin en gelismis tasarimlar1 arasinda yer alan



Lockheed L-188 Electra, hizmete girisini takip eden siiregte iki kritik kaza kirim olay1

ile glindeme gelmistir.

e Eylil 1959°da Braniff International Airways ucgagi, Teksas lizerinde seyir
ucusu sirasinda ucagin yapisal bitiinliigiinii kaybederek pargalandigi

raporlanmistir.

e Mart 1960°da Northwest Orient Airlines ugagi benzer bir senaryo ile Indiana

tizerinde seyir irtifasinda kanat kopmasi sonucu kaza meydana gelmistir.

S6z konusu kazalar, belirgin bir atmosferik tiirbiilansin veya dis etkenin bulunmadigi
seyir kosullarinda meydana gelmeleri ve ani yapisal parcalanma ile sonuglanmalari
nedeniyle havacilik camiasinda genis yanki uyandirmis ve her iki kaza i¢in problemin
kok nedenine dair Civil Aeronautics Board (CAB) tarafindan kapsamli teknik
sorusturmalar1 yapilarak 1961 yilinda yaymlanmistir. Kazalarin ardindan NASA
Langley Aragtirma Merkezi ve Lockheed is birligiyle yiiriitiilen kapsaml1 riizgar tiineli
testleri ve analitik caligmalar, kazalarin nedeninin “pervane dénme c¢irpinmasi”
oldugunu dogrulamistir. Houbolt ve Reed (1962) ile Bland ve Bennett (1963)
tarafindan yliriitiilen ¢alismalarda, motor aski yapisinda meydana gelen hasar veya
gevsemenin (rijitlik kayb1), motorun dogal frekansini diistirerek kanat egilme modu ile
rezonansa girmesine neden oldugu belirlenmistir. Bu etkilesimde, tiirbiilans gibi digsal
bir bozucunun pervanede baslattig1 yalpalama hareketi, hasarli veya zayiflamis motor
askis1 nedeniyle sonlimlenememis, aksine sistemden enerji alarak beslenmistir.
Pervanenin bu hareketi, jiroskopik kuvvetler araciligiyla kanat yapisina yiiksek
genlikli burulma ve egilme momentleri aktarmis; olusan rezonans durumu saniyeler
icerisinde kanat yapisinin tagima kapasitesini agarak kopmasina neden olmustur. Elde
edilen bu bulgular neticesinde, havacilik otoriteleri tarafindan motor aski yapisallar
icin yeni tasarim kriterleri gelistirilmis ve sertifikasyon siire¢lerine dahil edilmistir
(Reed, 1966). Lockheed Electra kazalari sonrasi getirilen tasarim standartlari, yeni
ucaklarda tasarim kaynakli donme cirpinmasini biiyiik 6l¢iide engellemis olsa da;
1990'lar ve 2000'lerde bu problem, yapisal yaglanma ve metal yorgunlugu baglaminda
yeniden kritik bir gilivenlik sorunu olarak ortaya ¢ikmistir. Bu baglamda modern
literatlirde donme ¢irpinmasi, sadece bir tasarim problemi olarak degil, ayn1 zamanda
hava aracinin operasyonel dmrii boyunca yonetilmesi gereken bir bakim problemi

olarak ele alinmaktadir.
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Bu durumun literatiirdeki en ¢arpict 6rnegi, 28 Aralik 1991 tarihinde Rhode Island
aciklarinda gergeklesen Business Express Havayollari’na ait Beechcraft 1900C
kazasidir. Egitim ugusu sirasinda meydana gelen bu kazanin NTSB (National
Transportation Safety Board, 1993) tarafindan hazirlanan kaza raporunda neden olarak
pilotaj hatas1 olarak degerlendirilmis olsa da, ALPA (Airline Pilots Association, 1992)
tarafindan yapilan sonraki detayli analizler ger¢ek nedenin donme ¢irpinmasi
oldugunu ortaya koymustur. Sorusturma sonucunda, motor aski yapisindaki rijitlik
kaybimin, sancak motor aski yapisalinin koparak yatay kuyruga carpmasina ve
ardindan sag kanadin dig kisminin ayrilmasina neden oldugu belirlenmistir. Pilotlarin
herhangi bir acil durum ¢agris1 yapamamis olmasi, yapisal iflasin herhangi bir uyari

vermeksizin aniden gerceklestigini géstermektedir.

Benzer sekilde, 2005 yilinda Chalk's Ocean Airways'e ait Grumman G-73 Turbo
Mallard ugaginin karistigi kaza, dogrudan bir pervane modu ¢irpinmasi olarak
siniflandirilmasa da, yapisal rijitlik kaybinin aeroelastik sonuglari agisindan literatiirde
onemli bir yer tutar. NTSB (2007) kaza raporu, kanat ana kirisindeki yorgunluk
catlaklarinin, yapinin dogal frekanslarini degistirerek aeroelastik kararsizliga zemin
hazirladigini vurgulamaktadir. Bu vakalar, teorik olarak giivenli tasarlanmig ucaklarin
bile, isletme dmrii boyunca maruz kaldiklar1 yapisal bozulmalar nedeniyle aeroelastik

kararliliklarini yitirebilecegini gostermektedir.

Sonug olarak tarihsel gelisim siireci; donme ¢irpinmasi probleminin 1938'de teorik bir
olasilik olarak basladigini, 1960'larda tasarim kriterlerini belirleyen kritik bir kisit
haline geldigini ve uzunca bir siire metal yorgunlugu ile iliskili bir bakim problemi
olarak yonetildigini gostermektedir. Ancak giliniimiizde havacilik endiistrisinin
elektrikli itki sistemlerine ve 6zellikle DEP konseptlerine yonelmesiyle birlikte, bu
problem yeniden kritik bir tasarim kisiti olarak giindeme gelmistir. NASA X-57
Maxwell gibi projelerde goriilen, aerodinamik verimliligi artirmak amaciyla
tasarlanmis yiiksek agiklik oranli esnek kanatlar ve kanat ucglarina yerlestirilen motor
konfigiirasyonlar1, yapisal esneklik ile atalet kuvvetleri arasindaki etkilesimi
siddetlendirerek donme c¢irpinmasi riskini artirmaktadir (Hoover ve dig., 2017).
Dolayisiyla bu problem, artik sadece yaslanan ugaklarin yapisal saglhigi agisindan
degil, gelecegin yenilik¢i hava araglarinin ucusa elverisliligi acisindan da asilmasi

gereken temel bir aeroelastik engel niteligi kazanmistir.
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2.2 Teorik Altyapi

Donme ¢irpinmasi, net bir ifadeyle 6zetlenecek olursa, donen pervaneler veya rotor
pallerinin yarattifi aerodinamik, eylemsizlik, elastik ve jiroskopik kuvvetler ile
momentlerin etkilesimi sonucu ortaya ¢ikan bir kararlilik problemidir. Donen bir
pervane bir bozuntuya maruz kaldiginda, Sekil 2.1 ve Sekil 2.2’de gosterilen
aerodinamik etkiler sonucunda pervane gobeginin yalpalama yapmasina, yani statik

itki ekseni etrafinda eliptik veya dairesel bir yoriinge izlemesine neden olur.

AT re
AH
Qr
v X .
Y V X
Qr
AH
l l AT
(a) (c) 4 re (d) y

Sekil 2.1: Pervane gobeginin yunuslama hareketi nedeniyle bir pala kesitinde
olusan aerodinamik kuvvetler, Cecrdle (2015)’den uyarlanmistir.

(a)

Sekil 2.2: Pervane gébeginin sapma hareketi nedeniyle bir pala kesitinde olusan
aerodinamik kuvvetler, Cecrdle (2015)’den uyarlanmistir.

Bu yalpalama hareketi, sistemin dogal titresim modlarini Sekil 2.3’te gosterildigi gibi
iki belirgin donme moduna ayirir: pervane doniis yoniiniin tersine yalpalama yapan

“geriye donme modu” ve doniisle ayni1 yonde yalpalama yapan “ileriye donme modu”.

y - y "
X X
(@) (b)

Sekil 2.3: Temel donme modlarinin sematik gdsterimi: (a) geriye donme modu ve
(b) ileriye donme modu, Cecrdle (2015)’den uyarlanmustir.
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Bu modlarin kararliligi, yalpalama hareketi sirasinda pallerin degisen hiicum agilari
nedeniyle {retilen aerodinamik kuvvetler tarafindan belirlenir. Pervane gobegi
yalpalama hareketi yaparken, paller hiz ve hiicum agisinda dongiisel degisimlere
maruz kalir; bu durum kararsiz aerodinamik kuvvetler ve momentler tretir. Bu
calismada modellenen gibi rijit pervane pallerine sahip sistemlerde, aerodinamik
kuvvetler sisteme enerji besleme egiliminde oldugundan ve potansiyel olarak 1raksak
salinimlara yol agtigindan, geriye donme modu genellikle kritik kararsizlik
mekanizmasidir (Mair ve dig., 2021). Buna karsin, ileriye donme modu rijit pervaneler
icin genellikle kararlidir; ancak yiiksek esneklige sahip paller veya ¢cirpma menteseleri
bulunan sistemlerde, pallerin yapisal dinamiginin yalpalamayla yikict bir sekilde

etkilesime girmesi durumunda kararsiz hale gelebilir (Koch ve Koert, 2023).

Donme ¢irpinmasinda kararsizlastirict acrodinamik kuvvetlerin olusumu, temel olarak
P-faktorii olarak adlandirilan, pervane pallerinin asimetrik yiiklenmesi ile tetiklenir.
Pervane ekseni gelen hava akimina gore egildiginde, rotor diskinin aerodinamik
simetrisi bozulur. Asagi dogru hareket ederek ilerleyen pal, yukari dogru hareket
ederek gerileyen pale kiyasla daha yiiksek bir efektif hiicum agisina ve bagil hiza
maruz kalir. Bu asimetri, pervane diskinin ilerleyen tarafinin gerileyen tarafa gore
onemli Ol¢iide daha yiiksek itki iiretmesine neden olur. Saat yoniinde dénen bir ¢ekici
pervane konfigiirasyonunda, yukari yunuslama hareketi, iki kritik aerodinamik
tepkiyle sonuglanan diferansiyel bir itki dagilimi yaratir. Hareket denklemlerinde
kosegen dis1 aerodinamik tiirevlerle (0rnegin yunuslamaya bagli sapma momenti)
temsil edilen bu ¢apraz baglasim momenti, jiroskopik yalpalama ile etkilesime girerek

sisteme enerji besler ve boylece donme ¢irpinmasi kararsizligini stiriikler.

Doénme c¢irpinmasinin  temel mekanizmas: pervane ile aski yapisali etkilesimi
tarafindan yonlendirilse de tasiyici kanat yapisinin esnekligi kararlilik sinirlarinin
belirlenmesinde kritik bir rol oynar. Xu (2020) tarafindan yapilan egilim ¢aligmalari
ve Houbolt ile Reed'in (1962) erken donem temel ¢alismalarinda detaylandirildig
tizere, kanat esnekliginin etkisi tekdiize degildir. Titresim moduna bagl olarak
kararlilastiric1 veya kararsizlastirici olabilir. Ozellikle, kanat egilme modlar1 siklikla
sistemi kararli kilan aerodinamik soniimleme saglarken, kanat burulma modlar ile
olan etkilesim zararli olabilir. Sekil 2.4'te gosterildigi gibi, kanadin dogal burulma
frekansi, motor aski yapisalinin sapma frekans: ile yakinsadiginda kararlilik marj1

onemli Ol¢iide azalir. Bu rezonans benzeri etkilesim, kanat burulmasi ve pervane
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yalpalamasi arasinda enerji transferine izin vererek kritik ¢irpinma hizini potansiyel
olarak diigiirlir. Pervane ile pervane gobegi arasindaki donme mekanizmasini bu
karmasik yiiksek mertebeli aeroelastik etkilesimlerden izole etmek amaciyla, bu

calisma kontrol sentezi i¢in bir temel olarak rijit kanat varsayimini benimsemektedir.

A

So

6
Unstable region 08 \\ // a lh
\' /

v

Sekil 2.4: Kanat esnekliginin kararlilia etkisi, Reed (1966)'dan uyarlanmistir.

2.3 Pasif Soniimleme Yontemleri

......

......

performans sorunu, arastirmacilari alternatif pasif kontrol stratejilerine yoneltmistir.
Pasif yontemler, harici bir glic kaynagina veya geri besleme dongiisiine ihtiyag
duymadan, ucagin yapisal veya aerodinamik karakteristiklerini modifiye ederek

aeroelastik davranisi iyilestirmeyi amagclar.

Literatiirde one ¢ikan pasif teknikler arasinda; kanadin modal karakteristiklerini
degistirmek icin kanat ucu uzantilarinin tasarimi, pasif soniimleme saglamak amaciyla
piezoelektrik sont devrelerinin kullanimi ve egilme-burulma baglagimii faydal

yonde kullanmak i¢in kompozit malzemelerin aeroelastik terziligi yer almaktadir.
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Yapilan caligmalar, bu modifikasyonlarin &zellikle tiltrotorlu hava araglarinin
kararlilik sinirlarini genisletmede etkili olabilecegini gostermistir (Acree ve dig., 2001;

Kim ve dig., 2013; Codispoti, 2017).

Ancak bu ilerlemelere ragmen, pasif yontemler dogasi geregi bir se¢im igerir. Electra
orneginde oldugu gibi yapiyi sertlestirmek veya pasif soniimleyici kiitleler eklemek,
modern Yiiksek irtifa Uzun Havada Kalis (HALE) sinifi IHA'lar ve elektrikli u¢aklar
i¢in kritik olan performans parametrelerini olumsuz etkiler. Ayrica, Beechcraft 1900C
kazasinda goriildiigii lizere, pasif sistemler zamanla olugan malzeme yorgunluguna
kars1 uyum saglayamaz; yapisal 6zellikler bozuldugunda koruma kalkani zayiflar. Bu
smirliliklar, degisen kosullara adapte olabilen ¢oziimlere duyulan ihtiyaci artirmis ve

arastirma ilgisini aktif kontrol yaklagimlarina yoneltmistir.

2.4 Aktif Aeroelastik Kontrol

Pasif yontemlerin aksine, AAK sistemleri degisen ugus kosullarma ve yapisal
parametrelere dinamik olarak yamit verebilir. Bu sistemler, ozellikle agirlik
minimizasyonunun kritik oldugu yiiksek performansli ugaklarda titresimleri azaltma
ve kararliligr artirma konusunda oOnemli bir potansiyel sergilemektedir. Doénme
cirpinmasinin - aktif olarak bastirilmasina yonelik literatiir, kullanilan eyleyici
mekanizmasina gore, “Rotor Tabanli Eyleyici Sistemleri” ve “Kanat Tabanli Eyleyici

Sistemleri” olmak iizere iki ana kategoride incelenebilir.

Rotor Tabanli Eyleyici Sistemleri alaninda erken donem aktif kontrol stratejileri,
pervane kanadi hatve acisini kontrol etmek icin rotor egik plaka mekanizmasinin
kullanimima odaklanmigtir. Nasu (1986) ve Mueller ve dig. (2006) tarafindan
yiriitiilen c¢aligmalar, aktif egik plaka mekanizmasi kontroliiniin, kararsizlastirict
aerodinamik kuvvetler altinda kararlilig1 etkili bir sekilde koruyabildigini gostermistir.
Bu yaklasim, kararsizligin kaynagi olan pervaneye dogrudan miidahale etmesi
acisindan avantajlidir. Ancak, pervane gobeginde karmasik hidrolik veya
elektromekanik diizeneklerin bulunmasini gerektirmesi; mekanik karmasiklig
artirmakta, bakim yiikiinii ylikseltmekte ve sistem giivenilirligi acisindan ek riskler
dogurmaktadir. Buna ek olarak, modern DEP mimarilerinde kullanilan kompakt
elektrik motorlarina bu tiir hacimli mekanik sistemlerin entegrasyonu, konvansiyonel

motor konfigiirasyonlarina kiyasla 6nemli tasarim zorluklarini ve yerlesim kisitlarini

beraberinde getirmektedir.
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Kanat tabanli eyleyici sistemleri ise donanim karmasikligini azaltmak amaciyla, son
donem aragtirmalar1 kanat {izerindeki aerodinamik yiizeylerin kullanimina kaymaistir.
Aktif titresim bastirma konseptinden yola ¢ikan ¢alismalar, flaperon ve kanatgiklarin
dinamik ayarlamalarla donme ¢irpinmasini bastirmak i¢in kullanilabilecegini ortaya
koymustur. Ornegin, Hathaway ve Gandhi (2006) ile Dong ve Li (2022), salinim yapan
kontrol ylizeylerinin, ¢irpinma modunu kararli hale getirmek i¢in yeterli aerodinamik
soniimleme {retebildigini gostermistir. Ancak bu ¢alismalarin ¢ogu, problemi

genellikle yar1 agiklikli modeller {izerinden ele almistir.

Mevcut literatiirdeki bu boslugu doldurmak amaciyla, bu tezin odak noktasi ve 6zgiin
yonii; kanatgik ve kuyruk diimeni kontrol yiizeylerinin es zamanli olarak kullanildig:
bir aktif bastirma sisteminin dnerilmesidir. Onceki ¢alismalarin aksine, bu yaklasim
tam aciklikli ugak modelini 6 serbestlik derecesine sahip bir ugus dinamik modeli
tizerinde incelemektedir. Bu metodoloji, gévdeye herhangi bir ek donanim eklemeden,
itki sisteminin yalpalama hareketinin hem yunuslama hem de sapma eksenlerini es
zamanlt olarak ele alarak performansi artirmayir ongdérmektedir. Bu sayede, aktif
sistemin devreye girerek tehlikeli salinimlar1 soniimlemesi ve ugagin giivenligini

saglamasi hedeflenmektedir.
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3. MATEMATIKSEL MODELLEME

Bu bolim, ¢ift motorlu ugagin aeroelastik dinamigini modellemek amaciyla
olusturulan matematiksel altyapiy1r detaylandirmaktadir. Enerji tabanli (Lagrangian)
yontemlerin aksine, bu g¢alismada kararsiz rotor aerodinamigi ile entegre edilmis
kapsamli bir Newton-Euler formiilasyonu benimsenmistir. Bu yaklagim, rijit govde
arasindaki etkilesimi dogrudan modelledigi icin, 6zellikle alti serbestlik dereceli

sayisal benzetimler ve ugus kontrol sistemi tasarimi uygulamalari i¢in elverislidir.

3.1 Referans Hava Arac ve Itki Sistemi Konfigiirasyonu

Bu arastirmada temel platform olarak, DEHA ad1 verilen, Altay ve Caligkan (2022)
tarafindan gelistirilmis ve dogrulanmis bir benzetim modeline sahip olan tek jet
motorlu hava araci kullanilmigtir. Aerodinamik kuvvet ve momentler ile kiitle kaynakli
kuvvetler bu temel modelden tiiretilmistir. Arastirmanin amaci dogrultusunda, itki alt
sistemi Sekil 3.1'de gosterildigi lizere yeniden tasarlanmistir. Giincellenen model, sag
ve sol kanatlara monte edilmis motorlarla ¢ift motorlu bir konfigiirasyona
dontstiiriilmiistiir. Bu c¢ift motorlar, ugcagin agirlik merkezinin bir miktar Oniine

konumlandirilmis ve Z-ekseni boyunca ayni seviyede hizalanmistir.

"< - N\ 7

Sekil 3.1: Benzetim caligmasinda kullanilan ve ¢ift pervaneli konfigiirasyonda
yeniden tasarlanmis model ugagin izometrik ve 6nden goriintisleri.

Benzetim modeline dahil edilen yeniden tasarlanmis itki sistemi parametreleri, yeni
konfigiirasyonun detayli tanimini ve aerodinamik karakteristikler tizerindeki etkilerini

sunacak sekilde Cizelge 3.1'de 6zetlenmistir.
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Cizelge 3.1 : Benzetim modeli parametreleri.

Parametre Deger Aciklama
m 12 Toplam kiitle (kg)
b 2.208 Kanat agikligi (m)
Cw 0.431 Kanat aerodinamik veteri (m)
Tac [-1.06, 0O, 0] Ugagin agirlik merkezinin burun ucuna gore
konumu (m)
TENG [0.19, +0.36, 0] Ucagin agirlik merkezine gore motorun
konumu (m)
Q 840 Rotor agisal hiz1 (rad/s)
Np 2 Pal say1s1
R 0.2032 Rotor yarigap1 (m)
a 0.25 Pivot uzunlugu - rotor yarigapi orani
Iy 1.03 x 1074 Rotorun atalet momenti (kg m?)
I, 1.78 x 107* Motor yapisali atalet momenti (kg m?)
Co 0.015 Yunuslama soniimleme katsayisi (Nm.s/rad)
Cy 0.015 Sapma soniimleme katsayis1 (Nm.s/rad)
Ky 6 Yunuslama rijitligi katsayis1 (Nm/rad)
K, 6 Sapma rijitligi katsayis1 (Nm/rad)
Cp 0.026 Pal veteri (m)
q 2 Pal tagima egrisi egimi (rad™)

3.2 Koordinat Sistemleri ve Doniisiimler

Calismada, hava aracinin diisiik frekansli rijit govde ugus dinamigi ile itki sisteminin
yiiksek frekansli aeroelastik hareketini tek bir benzetim ortaminda birlestirmek
amaciyla, hiyerarsik bir koordinat sistemi yapis1 tanimlanmistir. Hava aracinin kiiresel
konumunu ve 6teleme hizlarini tanimlamak i¢in Diinya-Sabit bir referans sistemi olan
eylemsiz referans sistemi (Fg) kullanilmistir. Standart havacilik konvansiyonlarina
uygun olarak, bu referans sistemi "Kuzey-Dogu-Asagi" (North-East-Down / NED)
formatinda tanimlanmistir. Newton'un ikinci yasast bu eylemsiz c¢ercevede gecerli
oldugundan, tim kuvvet ve moment denklemleri nihai olarak bu referans sistemine
veya bu referans sistemine gore tanimlanmis ivmelere dayandirilir. Hava aracinin
acisal yonelimini ve iizerine etkiyen toplam aerodinamik yiikleri ifade etmek igin,
baslangi¢ noktasi ugagin kiitle merkezinde (CG) bulunan gévde sabit referans sistemi
(Fg) tanimlanmustir. Bu referans sistemi, ugus kontrol yiizeylerinin (kanatgik, irtifa ve
kuyruk diimeni) etkilerinin ve ugagin atalet tensoriinin (Iyy, Iy, 1,,) tanimlandig

temel referans sistemidir. Pervane-Pivot referans sistemi, donme ¢irpinmasi analizinin
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merkezinde yer alan ve Houbolt ve Reed (1962) tarafindan gelistirilen aerodinamik
tiirevlerin uygulandig yerel referans sistemidir. Her bir motor i¢in ayr1 ayri tanimlanan
bu referans sistemi (Fp ), motorun, kanat yapisalina baglandigi pivot noktasinda
tamimlanmustir. Bu referans sistemi, rijit govde referans sitemine (Fg) gore sabit bir
montaj agistyla konumlandirilmistir. Ancak pivotun esnekligi nedeniyle, pervane
gobegi bu gergeve iginde kiigliik agili biikiim hareketleri (8, ) yapar. Donme
cirpinmast kararsizligini doguran jiroskopik ve kararsiz aerodinamik kuvvetler bu
yerel referans sisteminde hesaplanir ve daha sonra doniisiim matrisleri ile govde

referans sistemine aktarilir.

Farkli referans sistemleri arasindaki vektorel biiyiikliklerin (hiz, kuvvet, moment)

aktarimi, euler agilar1 ve kosiniis doniisiim matrisi (DCM) kullanilarak gergeklestirilir.

3.3 Hareket Denklemleri (Newton-Euler Formiilasyonu)

Hava aracinin {i¢ boyutlu uzaydaki hareketi, rijit cisim hareket denklemleri ile
yonetilmektedir. Modifiye edilmis ¢ift motorlu ucaga etki eden bileske kuvvetler ve
momentler, govde sabit koordinat sisteminde tanimlanan Oteleme ve donme

dinamiklerini siiriklemektedir.
Fac = Fuyass + Faero + FEng(l,Z) (3.1)
My = Mpygss + Mpero + MEng(l,Z) (3-2)

Standart Newton-Euler hareket denklemleri, govde sabit referans ¢ergevesinde (Fg) su

sekilde formiile edilmistir:
Fife=m-¥+m-(wXxV) (3.3)
Myc =1lo + w X (Iw) (3.4)
Burada m toplam kiitleyi, I atalet tensoriinii, V;, dogrusal hiz vektoriinii ve w,, agisal
hiz vektoriinii temsil etmektedir. Govdeye bagli hizlar1 eylemsiz referans sistemiyle

iligkilendirmek i¢in Euler acilarmma (¢,0,y) dayali kinematik denklemler

kullanilmastir.

cosyp —siny O0][cos® 0 sinf][l
= [siny cosy O] [ 0 1 0 ] [0 cos ¢ —sm(l)] [ l (3.5)
0 0 11l—sin8 0 cos@ll0 sin¢g cos¢

X

z
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; 1 singyctanf,yc  cosgyctanbye
Pac 0 oS Pac —singe  |[P

H.AC - sin ¢4c cos G ac ] [q] (3.6)
Yac lo cos Oy¢ cos B¢ r

3.4 Aerodinamik Modelleme

Donme ¢irpinmasi analizinin merkezinde, Reed'in (1966) gelistirdigi ve bu calisma
icin yari-kararli (quasi-steady) varsayimlar altinda yeniden formiile edilen klasik
modele dayanmaktadir. Bu model, salinim yapan pervane kanatciklarinin jiroskopik
ve aerodinamik etkilesimleri nedeniyle rotor gobeginde iiretilen bozucu kuvvet ve
momentleri hesaba katmaktadir. Aeroelastik tepkiyi ¢esitli ucus kosullarinda dogru bir
sekilde karakterize etmek amaciyla, yonetici denklemler ugcagin efektif hiicum agisini
ve yana kayma (sideslip) acisin1 igerecek sekilde genisletilmistir. Rotor-pivot referans
sisteminin yunuslama ve sapma (yaw) serbestlik dereceleri i¢in hareket denklemleri su

sekilde tanimlanir:

1,6 — LQY* + Co0 + Kg0 = —M,, yp + ARF, yup (3.7)
L" + LOO* + Cyp + Ky = M,y + aRFy s (3.8)

Bu ifadelerde I,, ve I, sirasiyla motor yapisali ve pervane atalet momentlerini, Q
pervane agisal hizini, R pervane yarigapini, a pivot uzunluk oranini, C ve K terimleri
ise sirasiyla yapisal soniimleme ve rijitlik katsayilarini temsil etmektedir. Ugagin

yonelimini de igeren efektif agisal pozisyonlar ve hizlar ise asagidaki gibi tanimlanir:

0" =60+a (3.9)
Y =9y +p (3.10)
0*=0+a (3.11)
Y =9P+p (3.12)

Pervane gobegi noktasinda iiretilen acrodinamik kuvvetler (F, y, F, ) ve momentler
(M, 4y, M, ) pervane kanat¢ig1 aerodinamiginin ve sistemin durum degiskenlerinin bir
fonksiyonudur. Bu kuvvetler, Houbolt ve Reed (1962) tarafindan tanimlanan

aerodinamik turevler kullanilarak ifade edilir:

6 = 2K, (A'llp*—aAl%-i-Az%) (3.13)

OF,;  OF,, . OF,p
F — Y, * 4 y" £ 4 y.,
YHT oy o ¥t a6 2
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_OF,y ., 0F, .. OFy .. N, o 6
OMyy . OMyy .. M,y . N, L Pt 6t
oM oM,y . OM,y . N )+ j*
M,y = ag”e* + ag”e* + azzHlp* - TbKaR (A'Ze*—aAz%—A3%) (3.16)
1
Ko =75 pCi R 02 (3.17)
1 2
A, = f c_WnT (3.18)
o Ry/(u/m)? +n?
A} = (u/m)A, (3.19)
1 c 2
A, =] _Mdn (3_20)
o Ry (u/m)? +n?
Ay = (u/m)A; (3.21)
1 c 4
As =j En—dn (3.22)
o Ky (u/m)? +n?
3 = (u/m)A; (3.23)
. (3.24)
K=" ar '

Burada, N, pervane kanatgik sayisini, K, ise temel aerodinamik rijitlik sabitini temsil
etmektedir. Bu sabit, hava yogunlugu (p), pervane kanat¢iginin tasima egrisi egimi
(c1q), rotor yarigapi (R) ve pervanenin operasyonel agisal hizin (Q) birlesik etkilerini
kapsayan bir 6l¢eklendirme faktorii olarak islev goriir. Ayrica, A4, A, ve A5 katsayilari
ve kesme isaretli halleri, pervane kanatgiklarinin veter uzunlugu dagilimlart ve

ilerleme orani (u) ile tiiretilen boyutsuz integralleridir.

3.5 Kuvvet ve Moment Entegrasyonu

Modellemenin kritik bir yonii, kuvvetlerin pervane gobeginden (hub) ugagin agirlik
merkezine (CG) doniistiiriilmesidir. Bu etkilesim, donme ¢irpinmasi etkisiyle olusan
titresim ve kararsizligin dogrudan 6-DoF ug¢ak ucus dinamigi ile entegre edilmesini

saglar. Siiregte ilk olarak, motor montaj noktasindaki aerodinamik ve atalet etkileri
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¢ozlimlenir. Her bir (i.) motordaki aerodinamik kuvvetler ve momentler, gobek yiikleri

ile agagidaki gibi iligkilendirilir:

E x,Aero TO
Fypero| = |Fyn (3.25)

Fz,Aero ) FZ,H (),A

Mx,Aero 0
My,Aero = _My,H + a'RFZ,H (3.26)
Mz,Aero ) MZ,H + aRFy,H ()4

Bunun yani sira, ucagin agisal ivmesi ve hizi nedeniyle salinim yapan motor kiitlesinin

(m,) iirettigi atalet kuvvetleri de hesaba katilmalidir. Motor montaj noktasindaki atalet

kuvvetleri su sekilde tiiretilir:

Fx Mass U 0 —-Az Ay p
Fymass| =my|v|+m,| Az 0 —Ax] q+dp (3.27)
FZ,Mass () w —Ay Ax 0 Eng,AC r+ f'p
My mass 0 —Az Ay 7| Fxmass I, 0 O p
My,Mass = | Az 0 —Ax Fy,Mass + (0 Iy 0 q+ Qp (3.28)
Mz,Mass 0] —Ay Ax 0 Fz,Mass 0) 0 0 I 0) r+ f'p

Son olarak, u¢agin agirlik merkezine (CG) etki eden toplam kuvvet ve momentler; her
iki motordan gelen aerodinamik ve atalet katkilarinin toplanmasi ve bu vektorlerin
govde eksen takimina donistiiriilmesiyle elde edilir. Bu islem, benzetim modelini

yiiriiten nihai denklem setini olusturur:

Fyac cosypcosf —siny cosOsinb Fy aero Fy Mass
Fy,AC = |siny cos O cosy sinysinf Fy,Aero + Fy,Mass (3.29)
FZ,AC 0 —siné@ 0 cosf Fz,Aero 0 Fz,Mass 0
Mx,AC 0 —Az Ay Fx,Aero Mx,Aero + Mx,Mass
My,AC =| Az 0 _AX] Fy,Aero + My,Aero + My,Mass (3.30)
MZ,AC @ _Ay Ax 0 Fz,Aero ) Mz,Aero + Mz,Mass )

Bu entegre model, tam ¢ift yonlii bir baglasimi kapsar. Ugagin hareketi rotorun donme
modlarini uyarir; buna karsilik ortaya ¢ikan donme kuvvetleri ve momentleri ugagin
yoriingesi lizerinde bozucu etki yaratir. Bdylece, bu kararsizligin ucus dinamigi

modlariyla etkilesimli bir benzetimi miimkiin kilinir.
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4. KONTROL SISTEMI TASARIMI

Otomatik kontrol sistemleri, dinamik sistemlerin davranislarini diizenlemek amaciyla
tasarlanan ve istenen ¢ikti ile gercek sistem tepkisi arasindaki sapmayi siirekli olarak
minimize eden, modern miithendislik uygulamalarinin temel karar verici ¢ekirdegidir.
En temel diizeyde bir kontrol sistemi, geri besleme ilkesine gore galisir. Algilayicilar
(sensorler) sistemin mevcut durumunu 6lger, bir kontrolcti bu durumu hedeflenen
amagla karsilastirarak bir hata sinyali hesaplar ve eyleyiciler bu hatayi sifirlamak i¢in
diizeltici bir kuvvet uygular. Bu kapali dongii mimarisi; siirekli insan miidahalesine
gerek duymaksizin kararliligi, hassasiyeti ve dis bozuculara karst dayaniklilig1 garanti
eder. Havacilik baglaminda kontrol sistemleri, yalnizca yardimci bilesenler degil, ugus
giivenligi ve performansi i¢in vazgecilmez unsurlardir. Temel yonelim kararliligi ve
otopilot seyriiseferinden, bu calismada ele alinan dénme ¢irpinmasinin hafifletilmesi
gibi karmasik aeroelastik bastirma gorevlerine kadar genis bir fonksiyon yelpazesini

yonetirler.

Ucus kontrol teknolojisinin evrimi; pilotun aerodinamik ytikleri dogrudan hissettigi
erken donem tersinir mekanik baglantilardan, pilot girdilerini yorumlayip ucagin
dinamigini aktif olarak degistiren modern Fly-By-Wire (FBW) sistemlerine gegisle
birlikte doniistiiriicii bir nitelik kazanmistir. Bu arastirmaya benzer ileri havacilik
uygulamalarinda, aktif kontrol sistemleri genellikle Stabilite Artirma Sistemleri (SAS)
veya AAK sistemleri olarak islev goriir. Bu sistemler, titresim veya kararsizlik
onciileri karsisinda kontrol ylizeylerini hareket ettirerek ucagin séntimleme ve rijitlik
karakteristiklerini yapay olarak iyilestirir. Bu aktif yaklagimin birincil avantaji,
geleneksel yapisal gliclendirmeyle iliskilendirilen ilave agirlik dezavantaji olmaksizin
ucus zarfin1 ve ¢irpinma sinirlarini genisletebilme yetenegidir. Fiziksel kiitle yerine
akilli yazilim ¢oziimleri ikame edilerek, tasarimcilar daha hafif ve yakit agisindan daha
verimli gdvde yapilar1 elde edebilirler. Ancak aktif kontroliin uygulanmasi
zorluklardan yoksun degildir. Bu yaklasim hassas algilayici verilerine bagimlilik

yaratir, sinyal gecikmesi ve faz kaymasinin titizlikle yonetilmesini gerektirir ve yliksek
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yiiklii manevralar sirasinda kontrol kaybini 6nlemek i¢in eyleyici doyumu limitlerinin

dikkatlice ele alinmasini zorunlu kilar.

Havacilikta kullanilan kontrol stratejileri tipik olarak klasik frekans uzayi
yontemlerinden, modern zaman uzayi optimal kontrol tekniklerine uzanan bir
spektrumu kapsar. PID kontrolcii; sezgisel yapisi, dogrusal calisma araliklarindaki
kanitlanmis giivenilirligi ve ayarlama kolayligi nedeniyle endiistri standardi ve en
yaygin kullanilan algoritma olmaya devam etmektedir. Oransal terim mevcut hatalara
tepki verir. Integral terimi kalic1 durum sapmalarini ortadan kaldirir. Tiirev terimi ise
gelecekteki egilimleri 6ngorerek soniimleme saglar. Bu terimlerin uyumu, salinimlarin
bastirilmast i¢in kritik 6neme sahiptir. Diger yandan, Lineer Kuadratik Regiilator
(LQR) veya H-sonsuz kontrol gibi modern optimal kontrol yontemleri, ¢apraz
baglasim etkilerinin belirgin oldugu Cok Girisli Cok Cikishi (MIMO) sistemler i¢in
teorik tistlinliik sunar. Bu gelismis yontemler, maliyet fonksiyonunu minimize ederek
teorik olarak optimal performans saglasa da; genellikle tam durum geri beslemesi
gerektirir ve hesaplama yiikii yiiksek, model belirsizliklerine duyarl olabilen yiiksek

dogruluklu matematiksel modellemelere biiyilik 6l¢iide bagimlidir.

Bu boliim, pervane-pivot donme ¢irpinmasi kararsizligini bastirmak igin 6zel olarak
tasarlanan aktif kontrol sisteminin mimarisini, sentezini ve uygulamasini
detaylandirmaktadir. Kararsizligin net fiziksel mekanizmast ve pratik bir ¢6ziim
ithtiyac1 goz oniine alinarak, klasik PID tabanli bir kontrol stratejisi benimsenmistir.
Onerilen kontrol mimarisi, ugagmn mevcut birincil kontrol yiizeylerini, 6zellikle de
kanat¢ik ve kuyruk diimeni yiizeylerini, aktif soniimleyiciler olarak kullanmaya
odaklanmaktadir. Kontrolcii, motor bolgesinden gelen gercek zamanli hareket
verilerini isleyerek, rotor sistemi tarafindan iiretilen kararsizlastirici jiroskopik ve
aerodinamik momentlere karsi koyacak diizeltici komutlar retir. Bu yaklagim, ek
elektromekanik donanima veya yapisal modifikasyonlara ihtiya¢ duymadan, sistem
kararliligin1 maliyet etkin bir yazilim fonksiyonu ile artirarak, giivenli ugus zarfini

onemli 6l¢iide genisletmeyi amaglamaktadir.

4.1 Kontrol Sistemi Mimarisi

Bu calismada gelistirilen kontrol sistemi, ucagin dogrusal olmayan ugus dinamigi
modeline dogrudan entegre edilmis bir kapali dongii geri besleme mekanizmasi

tizerinde ¢aligan, yiliksek bant genislikli bir SAS olarak tasarlanmistir. Ugagin kiiresel
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rotasini yoneten yoriinge takibi otopilotlarinin aksine, bu mimari; 6zellikle pervane ile
aski1 yapisali etkilesiminden kaynaklanan yiiksek frekansli yapisal kararsizliklar
tanimlamak ve bastirmakla gorevli bir i¢c dongii kontrolciisii olarak islev goriir. Bu

mimarinin, algilamadan eylemeye kadar olan sinyal akis1 Sekil 4.1°de sematik olarak

gosterilmistir.
Eyleyici | 8,| Kontrol Yiizeyi [ Kuvvet& Moment f  6-DOF Ugus | 2-DOF Pervane
Modeli Biikiimii "| Dinamik Modeli Rotor Modeli
A
itki Kuvveti (Sabit) itki Sistemi P
T() =T, Modeli tki Vektérii (Rotor Yniinde)
Kontrol Yiizeyi Biikiim Komutlari Geribesleme Sinyali
- Kontrolcii <
(Kanatcik & Diimen) (Rotor Agisal Hizlarr)

Sekil 4.1: 6-DoF ugak modeli ile PID kontrolciisiinii entegre eden kapali dongii
kontrol mimarisinin blok diyagrama.

Mimarinin temel isleyisi, pervane ve aski yapisali sisteminin dinamik durumunu
siirekli izleyen algilama blogu ile baslar. Donme ¢irpinmasi, kararsiz bir yalpalama
hareketi oldugundan, bu kontrol yasasi i¢in segilen birincil geri besleme sinyalleri,
motor aski yapisalinin anlik yunuslama hizi (g) ve sapma hizi (r) agisal hizlaridir.
Gergek diinya uygulamasinda bu durum degiskenleri, motor pilonlarina stratejik
olarak monte edilmis Ataletsel Olgiim Birimleri (IMU) veya hiz jiroskoplari tarafindan
yakalanir. Benzetim ortaminda ise bu degiskenler, Boliim 2'de tiiretilen 6-DoF hareket
denklemlerinden dogrudan elde edilir. Kontrol teorisinde, yer degistirmenin tiirevinin
geri beslenmesi matematiksel olarak sisteme yapay sonlimleme eklenmesine esdeger
oldugundan, konum geri beslemesi (agisal pozisyon) yerine hiz geri beslemesi (agisal
hiz) tercih edilmistir. Donme ¢irpinmasi temelde bir negatif soniimleme problemi

oldugundan, hiz geri beslemesi kararlilik i¢in en direkt fiziksel mekanizmayi saglar.

Mimarinin ¢ekirdegini, 6l¢iilen agisal hizlar ile referans durum (kararhlik i¢in sifir
kabul edilir) arasindaki fark olarak tanimlanan hata sinyalini isleyen kontrolcii blogu
olusturur. Kontrolcii, yalpalayan pervanenin {irettigi kararsizlastirici jiroskopik ve
aerodinamik momentlere karsi koymak i¢in gereken diizeltici kontrol ihtiyacin

hesaplar. Bu diizeltici sinyal daha sonra komutlar1 uygun kontrol yiizeylerine dagitan

25



karistirma (mikser) mantigina iletilir. Kanat¢iklar motor yapisinin yunuslama
eksenindeki salinimlarin1 bastirmak ig¢in modiile edilirken, kuyruk diimeni ise yanal

sapma salinimlarina kars1 koymak i¢in kullanilir.

Kritik bir husus olarak bu mimari, kontrolcii ile ucak gdvdesi arasina bir eyleyici
dinamigi modeli dahil etmektedir. Aeroelastik uygulamalarda, kontrol yiizeylerinin
fiziksel sinirlamalari genellikle baglayici kisittir. idealde kontrol yiizeylerinin aninda
hareket etmesi istense de, gercek eyleyiciler Sekil 4.2°de gosterildigi gibi bir miktar
gecikmeye sahiptir ve belirli agisal hiz limitleri igerisinde hareket eder. Benzetimin
gercekei kararlilik smirlarini 6ngdrmesini saglamak adina, eyleyiciler agisal hiz
simirlamasina sahip olacak sekilde ikinci dereceden transfer fonksiyonlar1 olarak
modellenmistir. Bu ekleme donme ¢irpinmasinin meydana geldigi yiiksek frekanslarda
(bu siniftaki ucaklar icin tipik olarak 2—5 Hz), eyleyicinin neden oldugu gecikme
kontrol performansini 6nemli 6l¢iide diistirebilir veya en kotii senaryoda sistemi daha

da kararsizlastirabilir.

14 T T
Gegici Hal Asimi

<— Gecikme

Sapma Acisi (°)

= = =Komut Sinyali (Ideal Basamak)
== Ger¢ek Kontrol Yiizeyi Konumu |
| | | | | | |

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8
Zaman (sn)

Sekil 4.2: ikinci dereceden modellenen eyleyici dinamigi modelinin ideal
basamak komutuna kars1 hareketi.

Son olarak dongili, kontrol yiizeyleri biikiimleri, kanat yapis1 iizerinden motor
pilonlarina iletilen aerodinamik kuvvetleri iretir. Bu aktif diizeltici momentler,
pervane gobeginin yalpalama hareketine karsi koyarak toplam sistem séniimlemesini
etkili bir sekilde artirir. Kontrolcii donme hizina zit yonde etki edecek sekilde girdi
tireterek, baslangicta olusan bir salinimin 1raksamadan, zayiflatilmasini saglar.
Boylece, agik ¢evrimde ¢irpmnmaya neden olacak hizlarda da ugagin giivenli

operasyonel zarfi iginde kalmasi saglanmaya ¢alisilir.
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4.2 Kontrolcii Algoritmasi

Bu boliim; aktif aeroelastik bastirma sisteminin ¢ekirdegini olusturan kontrol yasasi
tercihini, bu tercihin teorik formiilasyonunu ve kontrol kazanglarinin aeroelastisite

baglamindaki fiziksel karsiliklarin1 detaylandirmaktadir.

Kontrol algoritmasinin se¢imi, aktif aeroelastik bastirma sisteminin tasariminda hem
performans hem de sertifikasyon siireglerini dogrudan etkileyen kritik bir karardir.
Modern kontrol teorisi literatiirde model ongoriili, gilirbiiz, kayan Kipli ve adaptif
kontrol gibi gelismis bir¢ok farkli teknikler sunmaktadir. Ancak bu ¢alisma, karmasik
durum uzay1 modellerine dayali yontemler yerine, kendini kanitlamig PID (Oransal-
Integral-Tiirevsel) kontrol mimarisini benimsemektedir. Bu tercihin temelinde yatan
en 6nemli faktor, PID algoritmasinin kontrol kazanglari ile mekanik sistemin fiziksel
parametreleri arasinda kurdugu dogrudan iligkidir. Ayrica Mueller'in de belirttigi
tizere, SISO (Tek Giris Tek Cikis) tabanli kontrolciiler, dinamiklerinin iyi tanimlanmig
olmasi ve ugak davranisina etkilerinin kesin olarak tahmin edilebilmesi nedeniyle
endiistriyel uygulamalar ig¢in daha uygundur. Paik ve dig. (2007) da benzer sekilde,
karmagik adaptif kontrol algoritmalarinin yiliksek gelistirme ve sertifikasyon
maliyetleri nedeniyle iiretim ugaklari i¢in her zaman cazip olmayabilecegini, buna
karsin daha basit yapilarin da etkili sonuglar verebildigini vurgulamaktadir.
Dolayisiyla PID mimarisi, 6nerilen ¢dziimiin mevcut ugus kontrol bilgisayar1 (UKB)
standartlar1 ve havacilik sertifikasyon gereklilikleriyle uyumlu kalmasini saglayan

koklii bir ugus mirasina sahiptir.

Kontrolciiniin temel amaci, referans durum (kararli, diiz ugusu temsil eder) ile motor
ask1 yapisalinin anlik dinamik durumu arasindaki hatayr minimize etmektir. Donme
cirpinmasinin bastirilmasi baglaminda, amag her tiirlii salinim bozunumunu ortadan
kaldirmak oldugundan referans sinyali sifir olarak ayarlanir (r(t) = 0). Sonug olarak

hata sinyali e(t), dlgiilen sistem ¢iktisinin y(t) negatifine karsilik gelir.

Zaman uzayinda sistemi yoneten kontrol yasasi, her biri hata sinyali iizerinde belirli

bir matematiksel islem yapan ii¢ ayr1 terimin toplami olarak ifade edilir:

() = Kye(®) + K, f e(dt+ K, dz(tt)
0

Burada u(t) kontrol sinyali (6rn. kanatgik biikiimii 8,), e(t) hata sinyali (6rn. rotor

(4.1)

yunuslama hiz1 hatasi) ve K, K;, K, sirasiyla oransal, integral ve tiirev kazanglaridir.
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Ozellikle bu tezde ele alman donme cirpmmast problemi igin kontrol stratejisi iki
kanala ayristirilmistir. Kanatgik (8,) ve kuyruk diimeni (§,) igin kontrol yasalari,
dogrudan motor yapisinin yunuslama hizi (q) ve sapma hizindan (r) tiiretilir. Kararl
ugus i¢in referans hizlar sifir oldugundan, hata sinyalleri e, (t) = 0 — q(¢t) ve e,.(t) =
0 — r(t) olarak tanimlanir. Bunlar genel PID formunda yerine konuldugunda, kontrol

sinyalleri i¢cin zaman uzayindaki yonetici denklemler su hali alir:

dOpng(0)
6All(t) - pALl GEng (t) + KlAllf 0Eng (T)dT + Kd Ail Edtg (4-2)
dlpEng(t)
Srua () = Kp rua Weng (®) + Ki gua f Yeng (DAT + Kg pua ™ (4.3)

Burada negatif isaretler, kontrolciinliin negatif geri besleme dogasini gdstererek

tiretilen kontrol momentlerinin, motor yapisinin hareketine kars1 koymasini saglar.

Kontrol denklemindeki her terim, mekanik hareket denklemlerindeki belirli bir fiziksel
parametreye karsilik gelir. Bu analoji, Boliim 4.3'te agiklanan ayarlama siireci i¢in

onemlidir ve detaylica incelenmistir.

Sanal Rijitlik Kazanci, Oransal Kazang (K,), oransal terim, yer degistirme hatasina
dogrusal olarak bagli bir kontrol kuvveti {iretir. Mekanik bir kiitle-yay-soniimleyici
sisteminde, yer degistirmeyle orantili kuvvet bir yay tarafindan saglanir (F = kx). Bu
nedenle, oransal kazang K, 'nin artirilmasi, motor yapisal baglant: sisteminin sanal

rijitlik davranigim etkili bir sekilde artirir. Karars1zhg1n kismen yunuslama ve sapma

enerji soniimlemesi eklemeyebilir ve ¢irpinma modununun dogal frekansini artirabilir.

Sanal Soniimleyici Kazang, Tiirev Kazanci (Kj), tiirev terimi, hatanin degisim hizina
orantil1 bir kontrol kuvveti iiretir. Mekanik sistemlerde hiza orantili kuvvet, viskoz bir
sonlimleyici (F = cx) tarafindan saglanir. Bu, ¢irpinma bastirma sistemi i¢in en kritik
bilesendir. Dénme ¢irpinmasi, matematiksel olarak aerodinamik kuvvetlerin yapisal
moda enerji besledigi bir negatif soniimleme problemi olarak karakterize edilir. Tiirev
kazanct K; sisteme sanal olarak soniimleme katarak negatif aerodinamik
soniimlemeye dogrudan kars1 koyar. Kontrol yiizeylerini (kanatgik/ kuyruk diimeni)

motor yapisinin agisal hizina zit yonde hareket ettirerek, kontrolcii sistemden enerji
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ceker ve raksayan salinimlari kararlt hale getirir. Sonug olarak, bu ¢aligmadaki kontrol

yasasi sentezi, agirlikli olarak K; kazancinin optimizasyonuna oncelik vermektedir.

Kalic1 Durum Diizeltici, integral Kazang (K;), integral terimi, hatay1 zamanla biriktirir
ve asimetrik itki veya aerodinamik trim dengesizlikleri gibi sabit bozucularin neden
oldugu kalict1 durum hatalarin1 ortadan kaldirmak icin kullanilir. Ancak dinamik
kararlilik baglaminda integral terimi, sisteme -90 derecelik bir faz gecikmesi ekler. Bu
faz gecikmesi, sistemin faz payimi asindirabilir ve kazang ¢ok yiiksek ayarlanirsa
cirpinma modunu potansiyel olarak kararsizlastirabilir. Bu nedenle K; minimumda
tutulur veya aktif cirpinma bastirma yerine, statik trimin gerekli oldugu ugus

rejimlerini saglamak amactyla kullanilir.

4.3 Kontrolcii Kazan¢ Ayarlama Stratejisi

Aeroelastik bastirma icin etkili bir kontrol yasasinin sentezi nadiren dogrusal bir
stirectir. Bu silire¢ matematiksel optimizasyon ile pratik miihendislik kisitlar1 arasinda
titiz bir denge gerektirir. Kontrol edilen sistemin genellikle kararli oldugu ve yavas
degisim gosterdigi standart endiistriyel kontrol problemlerinin aksine, donme
cirpinmast problemi kararsiz ve yiiksek frekansli dinamik bir sistemi temsil
etmektedir. Sonug¢ olarak, Ziegler-Nichols limit kazan¢ yontemi gibi klasik sezgisel
ayarlama metotlar1 yetersiz kalmaktadir. Ciinkii bu yontemler sistemi sinir kararliliga
zorlamay1 gerektirir. Bu durum, mevcut baglamda ¢irpinma ile birlikte yapisal hasara
karsilik gelmektedir. Bu nedenle bu ¢alismada, bir onceki boliimde (Bolim 4.2)
tartisilan PID kazanglarinin fiziksel yorumu rehberliginde, model tabanli yinelemeli

ayarlama stratejisi benimsenmistir.

Teorik olarak optimal bir kontrolcii sonsuz enerji talep edebilir; ancak fiziksel bir
kontrolcii, donaniminin sinirlariyla kisitlidir. Bu ¢alismadaki en kritik kisit eyleyici hiz
siniridir. Bu simf IHA'larda kullamilan standart havacilik servo eyleyicileri, tipik
olarak yaklagik 300 °/s ile 450 °/s araliginda bir maksimum sapma hizina (8,,4,)
sahiptir. Eger kontrolcii, bu fiziksel sinir1 asan bir yiizey sapma hizi talep ederse,

eyleyici dogrusal olmayan bir doyum rejimine girer.

Aeroelastisite s6z konusu oldugunda eyleyici hiz doyumu, bir zaman gecikmesi islevi
gorerek; kararli bir kapali1 dongii sistemi aninda kararsiz bir salinima doniistiirebilecek

boyutta ciddi bir faz gecikmesine neden olur. Bunu 6nlemek amaciyla, ayarlama siireci
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bir en kotii durum igin bozucu bastirma testini de kapsamaktadir. Segilen kazanglar,
benzetim ortaminda yiiksek biiyiikliikte bir darbe bozucusuna tabi tutulur. Eger komut
verilen iz 8.4, eyleyici smirmi 8,,,,, asarsa; basta K, olmak iizere kazanglar
disiiriiliir ve sistem tepkisi eyleyicinin dogrusal ¢alisma bolgesinde kalana kadar
iteratif ayarlamalara devam edilir. Bu aligveris, kontrolciiniin sadece dogrusal teoride

degil, eyleyicilerin pratik ¢alisma bolgesindeki etkinligini korumasini garanti eder.

Ayarlama stratejisindeki nihai adim, algilayic1 giiriiltiisiiyle ilgili pratik sorunu ele
almaktadir. Tirev terimi (K s), dogast geregi yiiksek frekanshi giiriiltiiye karsi
hassastir. Kontrol yiizeylerinin, gercek fiziksel hareket yerine algilayici giiriiltiisiine
tepki vererek asir1 reaksiyonunu Onlemek amaciyla, tlirev filtre katsayist N seg¢imi
yapilmalidir. Birbiriyle ¢elisen iki gereksinimi dengeleyen bir N degeri belirlemek i¢in

parametrik bir tarama gerceklestirilmistir.

Yiiksek N katsayisi daha hizli (ideale yakin) bir tiirev tepkisi ve daha iyi faz payi
saglar; ancak giiriiltiiyli ylikseltir. Diisiik N katsayis1 ise giriltiyii etkili bir sekilde
filtreler; ancak soniimleme etkinligini azaltan bir faz gecikmesine neden olur.

Bu caligmada gozlemlenen donme ¢irpinmasi frekanslari i¢in (tipik olarak 3—-6 Hz),

N =100 filtre katsayisinin; kararlilik i¢in gerekli olan faz ilerlemesinden 6diin

vermeksizin yeterli giiriiltii zayiflatmasi sagladig: tespit edilmistir.
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5. SAYISAL BENZETIMLER

Bu boliim, oOnerilen aktif déonme ¢irpinmasi bastirma sisteminin performansini
degerlendirmek amaciyla elde edilen sayisal benzetim sonuglarini sunmaktadir. Temel
amac PID kontrollii kanatgik ve kuyruk diimeni yiizeylerinin, ¢ift motorlu bir insansiz
hava aracinin ¢irpimnmasiz ugus zarfini genisletmedeki etkinligini gostermektir.
Benzetimler agik dongii referans durumuna kiyasla sistem giirbiizliigiinii ve kararlilik
sinirlarin1  degerlendirmek amaciyla, ¢esitli ucus hizlar1 ve eyleyici hiz limiti

konfigiirasyonlar1 altinda yiiriitiilmiistiir.

Bu ¢alismada sunulan sayisal benzetimler, MATLAB & Simulink (R2020b) ortam1
kullanilarak gergeklestirilmistir. Bu platform, ¢ok disiplinli fiziksel sistemleri
modelleme konusundaki gii¢lii yetenegi ve ugus dinamigi ile kontrol sistemi tasarimi
icin sundugu genis kiitiiphanesi nedeniyle segilmistir. Benzetim mimarisi; Bolim 3'te
detaylandirildigi tizere, 6-DoF rijit govde hareket denklemlerini, donme ¢irpinmasi ile

iligkili kararsiz aerodinamik kuvvetlerle entegre etmektedir.

5.1 Kararhilik Analizleri

Kontrol sisteminin sistem kararlilifina etkisini incelemek amaciyla yapilan
benzetimler 6zellikle kararli diiz ugus kosuluna odaklanmaktadir. Aeroelastik
dinamikleri tetiklemek ve sistemin kararliligini test etmek amaciyla, her benzetim
kosusunun bagsinda belirli bir bozucu girdisi uygulanmistir. Bu bozucu etki, 0.1
saniyelik adim stiresine sahip 0.25 derecelik bir elevator ¢ift darbe komutundan
olusmaktadir. Bu girdi, sistemi dogrusal olmayan tutunma kaybi rejimine
stiriklemeden; ug¢agin rijit govde modlarin1 ve baglasimli donme ¢irpinmas1 modlarini

uyarmak i¢in yeterlidir.

Benzetimler, kararli ucus rejiminden kararsizligin baslangicina gegisi yakalamak

amaciyla, 50 m/s ile 70 m/s arasindaki bir hiz araliginda gergeklestirilmistir.

Onerilen aktif kontrol sisteminin etkinligini degerlendirmek amaciyla, u¢agin dinamik

tepkisi karsilastirmali bir sekilde analiz edilmistir. Benzetimler, u¢agin bir yunuslama
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bozucusuna maruz birakilmasiyla yiiriitiilmiis ve sistemin davranis1 asagidaki iki
konfigiirasyon igin eszamanli olarak kaydedilmistir. A¢ik dongii durumu, kontrol
sistemi kapal1 iken, kontrol yilizeylerinin trim (denge) konumlarinda kaldigr durumdur
ve grafiklerde kesikli ¢izgilerle temsil edilmistir. Kapali dongii durumu, Kontrolcii
sistemi agik iken, PID kontrolciiniin kanat¢ik ve kuyruk diimeni yiizeylerini aktif

olarak kumanda ettigi durumdur ve grafiklerde diiz ¢izgilerle temsil edilmistir.

5.1.1 Seyir hizinda (V = 50 m/s) kararhlik analizi

50 m/s standart seyir hizindaki sistem tepkisi Sekil 5.1'de gozlemlendigi iizere, agik
dongii sistem (kesikli ¢izgiler) bu hizda dogal olarak kararhidir; ¢ift darbe girdisinin
neden oldugu salinimlar yaklasik 1.5 saniye i¢erisinde soniimlenmektedir. Ancak aktif
kontrolcii devreye alindiginda (diiz ¢izgiler), sistemin soniimleme oran1 6nemli dl¢iide
artmaktadir. Yerlesme zamani kisalmis ve ilk salinimin tepe genligi belirgin sekilde
bastirilmistir. Bu durum; kararli ugus rejiminde dahi aktif kontrol sisteminin seyir

kalitesini artirdigin1 ve yapisal yorgunluk yiiklerini azalttigini gostermektedir.
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Sekil 5.1: Sistemin V = 50 m/s hizinda karsilagtirmali zaman tepkisi.

5.1.2 Kritik ¢irpinma hizinda (V = 58.3 m/s) kararhlik analizi

Hiz ¢irpinma smirina yaklastikca, aktif kontrol sisteminin kritik dogas1 belirgin hale
gelmektedir. Sekil 5.2'de gosterildigi iizere, 58.3 m/s hizinda agik dongili sistem
kararlilik sinirina ulasmaktadir. Kontrolsiiz salinimlar soniimlenememekte ve sabit
genlikli bir limit dongii sergilemektedir. Bu durum, aerodinamik soniimlemenin,

kararsizlastirict donme kuvvetleri tarafindan etkin bir sekilde notrlenmis oldugunu
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gostermektedir. Buna karsin, kapali dongii sistem bu kritik hizda tam kararliliginm
korumaktadir. Kontrolcli, motor yapisalinin yalpalamasinin baglangicini basariyla
tespit etmekte ve kontrol ylizeyleri aracilifiyla karsit momentler uygulamaktadir.
Salimimlarin hizla soniimlenmesi; aktif sistemin, aksi takdirde ucagin operasyonel

zarfin1 sinirlayacak olan kararsizlig bastirabildigini kanitlamaktadir.
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Sekil 5.2: Sistemin V = 58.3 m/s kritik ¢irpinma hizinda kararlilig.
5.1.3 Yiiksek hizlarda (V = 64 m/s ve 66 m/s) kararhlik analizi

Sistemin temel kritik hizda dénme ¢irpinmasini bastirma kabiliyeti dogrulandiktan
sonra; ¢alisma, ulasilabilir maksimum ugus hizin belirlemek ve eyleyici yiiklerini

analiz etmek amaciyla genisletilmistir.

Sekil 5.3 ve Sekil 5.4’te gosterilen sonuglar, ugus hiz1 agik dongii sinir1 olan 58.3
m/s’nin iizerine ¢iktik¢a aerodinamik kararsizlik kuvvetlerinin siddetlendigini, ancak

aktif kontrol sisteminin kararlilig1 basartyla korudugunu gostermektedir.

e 64 m/s hizda; kontrolcii salinimlari yaklasik 1.5 saniyelik bir yerlesme zamamn
ile etkili bir sekilde soniimler. Eyleyici hizlari, 450°/s'lik standart servo

limitinin oldukga altinda olan 150°/s degerinde tepe yapar.

e 66 m/s hizda; sistem kararliligim1 korur ancak soniimleme orani azalir ve
yerlesme zamanlar1 uzar. Kontrol yiizeyleri, donme kuvvetlerine kars1 koymak

icin yaklasik 210°/s'lik tepe hizlarina ulasir.
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Sekil 5.3: V = 64 m/s hizinda sistemin agik ve kapali dongili zaman tepkisi.
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Sekil 5.4: V = 66 m/s hizinda sistemin agik ve kapali dongili zaman tepkisi.
5.1.4 Eyleyici hiz limitlerinin etkisi

Aktif kontrol sisteminin performansinda eyleyici doyumunun kritik bir rol oynamasi
nedeniyle, nominal ve diisiik performansh eyleyicilerin sisteme etkisinin analiz
edilmesi gereklidir. Eger kontrol algoritmasi, servo motorun saglayabileceginden daha
yiiksek bir hiz talep ederse, sistem dogrusalliktan uzaklasir ve kararsiz hale gelebilir.
Bu etkiyi arastirmak igin benzetim ortaminda iki senaryo hazirlanmis ve sonuglari

Sekil 5.5 ve Sekil 5.6°de gosterilmistir.
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Yiiksek performanshi ve saglikli servolarin yer aldigi sistemleri temsil eden bu
konfigiirasyonda sistem 66.77 m/s hiza kadar kararliligin1 korur. Bu hizin Gtesinde,
gereken kontrol girdisi eyleyicinin fiziksel bant genisligini asarak kararsizliga yol agar.
Diisiik kaliteli veya ariza veya yipranma gibi nedenlerle performansi diismiis
servolarin yer aldig1 sistemleri temsil eden ikinci konfigilirasyonda ise kontrolcii ugagi
66.45 m/s hiza kadar basartyla kararli hale getirir. Kararsizlik baglangici biraz daha
disiik hizlarda, 66.5 m/s'de gozlemlenir; bu noktada hiz limitine ulasilir ve

kontrolciiniin donme salinimini yakalamasi engellenir.
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Sekil 5.5: Nominal hiz limitli eyleyici ile V = 66.5 m/s i¢in sistem tepkisi.
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Sekil 5.6: Diisiik hiz limitli eyleyici ile V = 66.5 m/s igin sistem tepkisi.
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5.2 Déonme Cirpinmasi Soniimleme Analizi

Operasyonel ugus zarfi boyunca kararlilik paylarini degerlendirmek amaciyla, zaman
uzay1 benzetim sonuglarindan dénme modu soniimleme oranlari tiiretilmistir. Bu
¢ikarim islemi, ayrik hiz araliklarindaki salinim tepelerine uygulanan ve fminsearch
optimizasyon algoritmasina dayanan bir istel egri uydurma teknigi kullanilarak
gerceklestirilmistir. Bu sekilde elde edilen, hava hizinin bir fonksiyonu olarak
maksimum agisal yer degistirmelerin ve bunlara karsilik gelen soniimleme oranlarinin

degisimi Sekil 5.7°de gosterilmistir.

Kontrolsiiz konfigiirasyonda sistem, hiz arttik¢a soniimlemede hizli bir bozulma
sergilemektedir. Kararlilik sinirina, soniimleme oraninin sifira diiserek kararsizligin

baslangicini isaret ettigi tam V = 58.3 m/s hizinda ulasilir.

Aktif kontrol sistemi, dogal ¢irpinma hizinin ¢ok 6tesinde pozitif soniimlemeyi
basariyla siirdirmektedir. Salinim genliklerinin 1raksamasi etkili bir sekilde
bastirilmakta ve eyleyicilerin fiziksel doyum limitleriyle karsilasilana kadar

geciktirilmektedir.
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Sekil 5.7: Ucus hizina gore maksimum rotor agisal yer degistirmelerinin ve
soniimleme oranlarinin degisimi.
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5.3 Bulgularn Literatiir ile Karsilastirilmasi

Elde edilen sonugclar literatlirdeki benzer ¢alismalariyla karsilastirildiginda, kullanilan
kontrol mimarisi ve eyleyici konfigiirasyonu agisindan belirgin farklar ve tasarim

farkliliklar1 gozlemlenmektedir.

Mueller ve dig. (20006), tiltrotor modeli lizerinde dogrudan egik plaka mekanizmasi
iizerinden SISO, Dogrusal Kuadratik Gauss (LQG) ve Genellestirilmis Ongdrmeli
Kontrol (GPC) gibi farkli kontrol algoritmalar1 kullanarak, kritik hiz1 sirasiyla %18,
%29 ve %22 oraninda artirmistir. Bu tezde Onerilen PID tabanli yaklasim ile elde
edilen %14,53'lik artig, dogrudan rotor kontrolii ile ulasilan bu degerlerin altinda
kalmistir. Fakat Onerilen sistemin egik plaka mekanizmasi kullanmadan, mevcut

kontrol yiizeyleri ile bu kararlilig1 saglamasi 6nemli bir yapisal sadelik sunmaktadir.

Benzer bir yaklagimla Paik ve dig. (2007), XV-15 tiltrotor modeli iizerinde hem egik
plaka mekanizmasini hem de kanat flaperonlarini kullanarak, LQR optimal kontrol
yontemiyle incelemistir. Bu calismada, 330 knot olan kritik hiz, egik plaka
mekanizmas1 kullanildiginda 415 knots seviyesine cikarilirken kanat flaperonlar
kullanildiginda 420 knot seviyesine ¢ikarilmis ve yaklasik %26 civarinda bir
iyilestirme saglanmistir. Bu ¢alismada LQR ydnteminin sagladig: yliksek performans
artigl, tim sistem durumlarinin 6l¢iilmesini veya tahmin edilmesini gerektirmektedir.
Buna karsin bu tezde sunulan yontem, karmasik durum goézlemcilerine ihtiyag
duymadan ve modelden bagimsiz basit bir kontrol mimarisi (PID) ile literatiirdeki

optimal kontrol degerlerine yaklasan bir kararlilik saglamaktadir.

Daha giincel bir caligmada Dong ve Li (2022), tiltrotor kanadinda, LQR ve durum
gozlemcili kanatgik kontrolii ile ¢irpinma sinirii 828 km/sa'ten 978 km/sa'e, %18,1
oraninda artirmistir. Bu tezde 6nerilen PID tabanli yaklasim ile elde edilen %14,53'Tliik

tyilestirme, Dong ve Li'nin gelismis LQR tabanli sonuglarina oldukg¢a yakindir.

Literatiirdeki caligmalar genel olarak karmasik optimal kontrol teorilerine ve durum
tahminleyicilere dayanirken, bu calismada ortaya konan yontem, endiistriyel olarak
daha yaygin ve sertifikasyonu daha kolay olan PID yapisinin, dogru eyleyici yiizeyleri
ile eslestirildiginde rekabetci sonuglar verebilecegini gostermektedir. Dolayisiyla elde
edilen veriler, performans maksimizasyonundan ziyade donanim sadeligi ve uygulama
kolaylig1 onceliklendirildiginde, Onerilen yontemin maliyet-etkin bir miihendislik

¢Ozliimii oldugunu gostermektedir.
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6. SONUCLAR VE ONERILER

6.1 Sonuclar

Bu tez, ¢ift motorlu pervane tahrikli hava araglarinda donme ¢irpinmasi kararsizliginin
aktif olarak bastirilmasina yonelik kapsamli bir inceleme sunmustur. Reed'in klasik
donme ¢irpinmast modelinin alt1 serbestlik dereceli ugus dinamigi ortamina entegre
edilmesiyle, yiiksek dogruluklu bir aeroelastik benzetim catis1 gelistirilmistir. Bu cati
kullanilarak; kanatc¢ik ve kuyruk diimeni yiizeylerinden yararlanan PID tabanli aktif

bir kontrol stratejisi tasarlanmis, uygulanmis ve eyleyici kisitlari altinda incelenmistir.

Calisma, donme ¢irpinmasinin ek eyleyici donanimina (6rn. aktif egik plaka
mekanizmasi) ihtiyag duyulmaksizin, ugagin birincil kontrol yiizeyleri kullanilarak
etkili bir sekilde bastirilabilecegini basariyla gdstermistir. Bu durum, modern IHA'lar
icin agirlik acisindan verimli "yazilim tabanhi" bir ¢6ziimiin uygulanabilirligini

dogrulamaktadir.

Onerilen aktif kontrol sistemi, kararli ugus zarfini dnemli Slgiide genisletmistir.
Yiiksek performansli eyleyicilerin (450°/s) kullanildigi nominal senaryoda, Kritik
cirpinma hizi 58.3 m/s'lik agik dongii referans degerinden 66.77 m/s'ye ¢ikarilmis; bu
da operasyonel hiz marjinda %14.53'llik kayda deger bir iyilesmeyi temsil etmektedir.

Sistem, performansi diismiis eyleyici kosullar altinda dahi dayaniklilik gostermistir.
Hiz limiti 200°/s'ye disiiriildiiglinde bile kontrolcii, kritik hiz1 66.45 m/s'ye
(%13.98'lik bir iyilesme) ¢ikarmayr basarmistir. Bu bulgu, doyum limitlerinin
asilmadig siirece, kontrol stratejisinin daha diisiik maliyetli veya aginma nedeniyle

performansi diismiis servo mekanizmalariyla bile etkili kaldigini vurgulamaktadir.

6.2 Oneriler

Bu calismanin bulgularina ve donme ¢irpinmasi arastirmalarindaki giincel teknolojik
seviyeye dayanarak, gelecek arastirmalar ic¢in asagidaki Oneriler sunulmaktadir.
Mevcut model, motor ask1 yapisi-pervane etkilesimini izole etmek i¢in rijit bir kanat

yapist varsaymaktadir. Ancak Xu (2020) tarafindan yapilan son caligmalar, kanat
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esnekliginin (Euler-Bernoulli kirisleri ile modellenen) rijit modellerde tipik olarak
kararl1 olan ileri donme modunu kararsizlastirabilecegini gostermektedir. Bu kontrol
mimarisinin  gelecekteki yinelemeleri, kontrolciiniin kanat-dénme ¢irpinmasi
baglasimli kararsizliklarina karst performansimi degerlendirmek igin esnek kanat

modlarmi (egilme ve burulma) modele dahil etmelidir.

Bu ¢aligmada kullanilan yari-kararli aerodinamik model kontrol sentezi i¢in hesaplama
acisindan verimli olsa da iz (wake) etkilerini ihmal etmektedir. Yiiksek dogruluklu
aeroelastik analizlerde kullanildig1 sekliyle, zaman uzay1 yaklasimlar i¢cin Wagner
fonksiyonu ile birlestirilmis Theodorsen'in kararsiz aerodinamik teorisinin

uygulanmasi, ¢irpinma sinirinin tahmin dogrulugunu artiracaktir.

Her ne kadar bu calismada PID kontrolcii, maliyet-etkin ve uygulanabilir bir ¢dziim
olarak etkili bulunmus olsa da, literatiirdeki bulgular 1s18inda giirbiiz ve optimal
kontrol tekniklerinin arastirilmas: dnerilmektedir. Ozellikle Mueller ve dig. (2006)
calismalarinda goriildigi lizere, LQG ve GPC gibi MIMO mimariler, klasik SISO
yaklagimlarina kiyasla esnek kanat modlar ile pervane modlar1 arasindaki karmasik
baglasimi yonetmede daha yliksek soniimleme ve kararlilik performansi sunmaktadir.
Benzer sekilde Paik ve dig. (2007) XV-15 modeli iizerinde LQR ile elde ettigi %25
civarindaki hiz artist ve Dong ile Li'nin kanatgik kontrolii i¢in gelistirdigi durum
gbzlemcisi entegreli LQR tasarimlari, tam durum geri beslemesinin teorik sinirlari
zorlamadaki iistiinliigiinii ortaya koymaktadir. Bu baglamda, gelecekteki ¢aligmalarda
Olciilemeyen durumlarin tahmini i¢in Kalman filtresi veya durum goézlemcileri igeren
H., veya LQR tabanli yapilarin kanatcik ve kuyruk diimeni eyleyicileri ile
entegrasyonu, kritik ¢irpinma hizin1 bu tezin sundugu limitlerin Otesine tasima

potansiyeli tasimaktadir.

Burada sunulan sayisal bulgular, dinamik olarak 6l¢geklendirilmis bir aeroelastik model
kullanilarak riizgar tlineli testleri yoluyla dogrulanmalidir. Bu testler, dngoriilen
kararlilik siirlarimi ve kanatgik ile kuyruk diimeni yiizeylerinin gergek diinyadaki
donme cirpinmasint bastirmadaki pratik otoritesini dogrulamak i¢in kritik veriler

saglayacaktir.
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