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SABIT KANATLI INSANSIZ HAVA ARACLARI iCiN MODELLEME VE
CEVRIM-SEKILLENDIREN KONTROLCU TASARIMI
OZET

Otopilot sistemleri, insan miidahalesi gerektirmeden herhangi bir gorevi tamamlamak i¢in
veya ucusta pilota yardimci olmak i¢in kullanilan sistemlerdir. Bir baska deyisle, ucagin
gerceklestirecegi gorevi daha giivenilir ve etkili kilmak igin kullanilirlar. Otopilot tasarimi
sirasinda ilk atilan adim otopilotun dengeleyici modudur. Geleneksel otopilot sistemlerinde en
az bir i¢ ve bir de dig dongii bulunur. Dengeleyici mod otopilotun i¢ dongiisii olup, eklenecek
diger (hiz, ylikseklik, yon tutusu gibi) gorevler otopilotun dis dongiisiinii olusturur. Bir
otopilot sistemini kontrol edebilmek i¢in ge¢gmisten giiniimiize pek ¢ok yontem uygulanmistir.
Baslangicta klasik kontrol yontemleri sik¢a kullanilsa da giinlimiizde modern ydntemlerle
tasarlanan otopilot sistemleri agirhik kazanmistir. Bu c¢alismada, modern kontrol
yontemlerinden biri olan H, c¢evrim sekillendirme kontrol metodu ile sabit kanatli bir
insansiz hava aracinin otomatik ugusu saglanacaktir. Once otopilotun dengeleyici modu olan
ic dongii, ardindan yiikseklik kontrolii yapan dis dongii, MATLAB/Simulink ortaminda
modellenmistir. Kontrol sisteminde kullanilmak {iizere, olusturulan ugak modelinin ugus
dinamik katsayilar1 ve kararlilik kontrol tiirevleri belirlenmistir. Yukaridaki kuramsal adimlar
atildiktan sonra tasarlanan otopilot, sanal ortamda ve ger¢ek ugus deneylerinde test edilmistir.
Onerilen tezin literatiire en biiyiik katkis1 cevrim sekillendirme kontrol ydnteminin ugus
dinamiklerinin tiim durumlarmi kapsayacak sekilde tasarlanan bir otopilot sisteminde

kullanilmas1 ve gercek sisteme uygulanmasidir.

Anahtar Kelimeler: H,, Cevrim sekillendirme kontrol yontemi, Insansiz hava araclari,

Stabilizasyon, MATLAB/Simulink, Otopilot sistemi, Ugus dinamikleri,
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MODELING AND LOOP-SHAPING CONTROL DESIGN FOR FIXED-WING
UNMANNED AERIAL VEHICLES

ABSTRACT

Autopilot systems are used to complete missions without any human intervention or to assist
the pilot durimng flight. In other words, they are used to make flight missions more reliable
and efficient. The fiist step is a stabilizer mode when it comes to autopilot designing.
Conventional autopilot systems have at least one inner an done outer loops. The stabilizer
mode is the inner loop and, additional missions, such as speed, altitude, and heading hold are
outer part of the system. From past to present, to control an autopilot system several types of
methods are used. Although at th beginning classical control methods are used frequently,
designing an autopilot system with modern control methods is much more preferable now. In
this study with H,, loop-shaping contorl method which is one of the modern techniques,
automatic flight for fixed-wing unmanned aerial vehicle will be provided. Primarily, the inner
loop which is the stabilizer mode then outer loop which is the altitude hold is modeled in the
MATLAB/Simulink environment. Flight dynamic coefficients and stability control
derivatives are calculated for the generated aircraft model to be included in the control
system. After the theorical steps above are taken, generated autopilot tested in both simulation
and real flight. The main improvement of this thesis to literature is already existed H,, loop
shaping control method is used for an autopilot which is designed including the full state
flight dynamics and applied to real system.

Keywords: H, loop shaping control method, Unmanned aerial vehicles, Stabilization,
MATLAB/Simulink, Autopilot system, Flight dynamics,
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Bu tezin hazirlanmasinin her asamasinda engin tecrbesini, zamanini, destegini ve
hosgoriisiinii benden esirgemeyen ve beni karsilastigim her zorlukta yonlendiren degerli
hocam Dog. Dr. Cosku KASNAKOGLU’na, bana farkli bir bakis acis1 kazandiran, bir ucak
sistemine yalnizca bir kontrolcii olarak bakmayip sistemin dinamigini de algilama yetisi
kazandiran, bana her durumda destek olan, 6gretme heyecani asla bitmeyecek degerli hocam
Prof. Dr. Unver KAYNAK ’a, lisans yillarimda bana kontrolii sevdiren, yonlendiren, bilgisini
kosulsuzca aktaran, miihendisin sozliikteki anlam1 Anil Ufuk BATMAZ’a, modern kontrol
yontemlerini bir 6gretmen edasiyla bana 6gretmeyi gorev edinen, yeri geldiginde hem bir
arkadas hem bir hoca destegiyle bilgilerini aktaran Burak KURKCU’ye tesekkiirlerimi bir

borg¢ bilirim.

Lisans ve yiiksek lisans egitimim siiresince imkanlarindan faydalandigim ve yiiksek lisans
egitimim sirasinda bursiyeri oldugum TOBB Ekonomi ve Teknoloji Universitesi’ne ve
okuldaki bana destek veren, yanimda olan tiim arkadaglarima 6zellikle teknik problemlerde

yardimei1 olan Can DEGERLI’ye tesekkiirlerimi bir borg bilirim.

Bu ¢alisma TUBITAK tarafindan 113E581 referans numarali “Sabit Kanatli insansiz Hava
Araglar1 I¢in Kontrol Yiizey Kaybini1 Dengeleyici Otopilot Tasarimi” baslikl1 proje tarafindan
desteklenmistir. Egitimim siiresince projedeki desteklerinden dolayr TUBITAK a tesekkiir

ederim.

Ayrica, bu siire¢ boyunca bana kosulsuz destek olan, yanimdan hi¢ ayrilmayan, beni bugiine
kadar biiyiiten, koruyan, hayattaki dogrular1 gosteren, diiriistliigii, ¢calismay1, hak yememeyi,
sorumlulugu Ogreten degerli ailem Ragip AKYUREK, Hiilya AKYUREK ve Bengisu
AKYUREK’e géniilden tesekkiir ederim. Onlarmn biiyiik sevgisi ve destegi olmasayd: bu

caligma ortaya ¢ikamazdi.
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KISALTMALAR

[HA : insansiz Hava Araci
LQG : Linear Quadratic Gaussian
DME : Dogrusal Matris Esitsizlikleri (Linear Matrix Inequalities)

DME KA : Dogrusal Matris Esitsizlikleri Kontrol Ara¢ Cubugu(Linear Matrix Inequalities

Control Toolbox)
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SEMBOL LISTESI
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1. GIRIS

Havacilikla ilgili ¢alismalar 6zellikle son zamanlarda askeri ve sivil uygulamalarda biiyiik
onem kazanmistir. Sayisiz avantajlarindan Otiirii, insansiz hava araglariin kontrolii ve
dinamik modellenmesi arastirma alaninda ilgi cekici hale gelmektedir [1]. THA’larin
kullanim1 tehlikeli pozisyonlarda ve feci durumlarda insan yasamini riske atmay1
onlemektedir [2]. IHA’lar, radyo kontrollii bir kumanda aracilifryla manuel olarak pilot
tarafindan kontrol edilebildigi gibi ¢esitli sensorler ve kontrolcii kartlar1 kullanilarak otonom

ugus yapabilirler [3].

[HA’larin ilk kullanilmaya baslandi§i zamanlarda, yani 1900 — 1960 yillarinda insan
miidahalesi olmayan sistemlerin gelistirilme fikri pek yaygin degildi. Ordunun savaslarda
kullanilmak tiizere yeni bir teknoloji arayisina girmesiyle insansiz sistemlerin gelistirilmesine

ihtiya¢ duyuldu [4].

Artan havacilik calismalar1 beraberinde otopilot sistemlerinin de gelismesini getirmistir.
Ciinkii hizla gelisen teknolojiye insan miidahaleli sistemler yavas veya eksik kalmaktadir.
Tehlikeli gorevlerde insan kaybini engellemek veya kaza anlar1 gibi hizli miidahale gereken

durumlarda ise otopilot kullanimi1 gerekli ve kaginilmaz hale gelmektedir.

Cok uzun bir gegmisi olmayan bu alanda yapilan calismalara ilk defa 20. yiizyilin ilk
yillarinda baslandi. Ik kez bir otopilot sisteminden 1914 yilinda Paris’teki bir havacilik
toplantisinda bahsedildi. Ancak asil gelisme sansini 1. Diinya Savasi’ndan sonra yakalayan
otopilot sistemleri basta pilota yardimci sistemler olarak ortaya ¢iksa da giiniimiizde ugagin

kalkisindan inigine kadar tiim gorevlerini tek baslarina halledebilmektedirler.

1903’te ilk basarili ucus Wright kardesler tarafindan gerceklestirildi. Wright kardesler
geleneksel tasarimi bir kenara birakip kendilerine ait bir ugak tasarladilar [5]. Wright
kardeslerden 20 yil 6nce, Amerika’da ve Avrupa’daki bir¢ok arastirmaci, plandrlerle ve
pilotsuz, giliclendirilmis modellerle ¢alisiyordu [6]. Bu aragtirmacilar, siirekli insan kontrolii

altinda bir ucagin giiclendirilmis ucusunu kendi araglarini gelistirerek deniyorlardi [6].

Lilienthal, Pilcher, Chanute, ve Langley gibi dnciiler, kendi ugan mekanizmalarini tasarlarken
kullandiklar1 yaklagimlar, mekanizmalari dogal olarak kararli tasarlamak ve pilotun tek
gbrevinin ugag yonlendirmesi iizerineydi [7]. Ornegin Lilienthal, model ve insan tasiyan

planorlerle havaciliga biiyiik bir katkida bulundu. Lilienthal’1n plandr tasarimlar statik olarak



kararl1 ama ¢ok az kontrol kapasitesi olan tasarimlardi [6]. Kontrol etmek i¢in, gliniimiizde
hang — glider pilotlarinin yaptig1 gibi dengede ugus siirdiirebilmek i¢in kendi agirligint siirekli
degistirmesi gerekiyordu [6]. Ancak bu kadar kararli olan ugaklarin manevra kabiliyeti yoktu
ve atmosferik bozuculara karsi ¢ok duyarliydilar [6]. Kararlilik kisiti yaklasimi pilotlarin
gorevini zorlastird1 [6] ve otomatik pilotlarin ya da pilota yardimcr sistemlerin gelismesini

beraberinde getirdi.

Bu dogal kararsizlik hala havacilikta sarmal — iraksama denilen yaygin bir formdur [7].
Sarmal — rraksama, herhangi bir ufak bozucunun sonucu olarak yon ve yatis agisinda yavas
iraksamaya neden olur [7]. Otopilot tarihinin baslarindaki sistemlerin asil amaci tiim bozucu
etkilere ragmen ucagin dengede durmasi ve istenen durusu sergilemesiydi. Boyle bir otopilot
Glenn Curtis uc¢an botuna kuruldu ve ilk 1912’nin sonlarinda test edildi. Botun otopilotunun,
yiikselis diimeni ve kanatgiklari aktive eden servo motorlar: ile istenilen durustan ugagin
sapmasint Olgen cayrolart vardi [8]. Sperry Aeroplane Stabilizer denen aygit Curtis ugan

botunun i¢ine kuruldu [7].

1933’te Wiley Post u¢agina Sperry pnématik-hidrolik otopilotunun ilk prototipinin kurulmasi
icin 1srar etti [7]. Winnie May ile 8 giinden az bir silirede diinyay1 ucarak gezdi [7]. Bu ucus
otopilot yardimi olmadan gergeklesemezdi [8]. Ciinkii Post otopilotu devreye sokup kisa
periyotlarla uyuyabiliyor, dinlenebiliyordu [8]. Bu hikaye otomatik ucus alaninda bir ilgi

odag1 olacak navigasyonel otopilotlart dogurdu.

1947°de Air Force C — 54 ile Sperry A — 12 otopilotlari, bagdastirict yaklasimi ile Bendix gaz
kolu kontrolii, tamamen otomatik trans — Atlantik ucusunu, inis ve kalkis dahil, ger¢cek hale
geldi. Biitiin ucus sirasinda kontrol yiizeylerine hi¢ insan eli degmedi ve her sey delgili
kartlara gdmiilii bir program tarafindan kontrol edildi [9]. Bu doneme kadar olan otopilot
sistemlerinde Kklasik geri-beslemeli kontrol sistem tasarimi yaklagimi hi¢ kullanilmadi. Ancak

bundan sonra geri-beslemeli kontrol sistemleri devreye girmeye basladi.

Bastaki otopilotlarin asil amaci daha once de bahsedildigi gibi ugagin durusunu koruma ve
yon kontrolii lizerineydi. Yiiksek performansli jet ucaklarinin gelmesiyle havacilikta yeni
problemler ortaya ¢ikt1 [7]. Bu problemler yon kararsizligmma ek olarak, yetersiz dinamik

karakteristikler meselesiydi [7].

Jet savas ucaklarindan daha ¢ok performans elde etmeye ¢alisan ugak tasarimcilari, gittikce

daha biiylik motorlar kurup, bunun yaninda daha kisa ve ince kanatlar tasarlamaya basladilar.
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Bu yenilik, ugagin eylemsizlik momentlerinde 6nemli degisikliklere gotiirdii. Bunun
sorumlusu, gecmiste goz ardi edilen eylemsizlik ¢apraz baglasim problemiydi [7]. Bu
fenomen, ucgak yiliksek agisal hizlara ulagtiginda ucagin yuvarlanma hareketinden dolay1
ortaya ¢ikmaktadir [7]. Eylemsizlik ¢apraz baglagimin etkileri diizgiin tasarlanmis bir kontrol

sistemi ile azaltilabilir.

Baska bir kararlilik problemi ise, yiiksek hiicum agilarinda uzunlamasina eksendeki kararlilik
kaybidir [7]. Bu olay genellikle yanal eksendeki kararliligi artirmak i¢in dikey dengeleyicinin

iizerine paralel dengeleyicinin yerlestirilmesinden kaynaklanmaktadir [7].

Kotii hava kosullarinda inig yapmak, ugus seyri sirasinda yakitt daha ekonomik kullanmak
icin irtifa ve Mach tutucu kontrol sistemleri, govde etkilerini azaltmak i¢in kompansatorler, ve
cesitli yiikseklik ve hava hizlar altinda otomatik olarak en iyi performansi sergileyecek
kontrol sistemleri gibi kontrol miihendislerinin karsilasabilecegi bir¢ok farkli baglasim

problemi vardir [7].

Ucak kararliligt ve kontroliinde, u¢agin ne kadar iyi uctugu ve ne kadar kolay kontrol
edilebildigi arastirma konularidir [6]. Kararlilik, ugagin bozucu bir etkiyle karsilastiktan sonra
kendi denge pozisyonuna geri donme egilimidir. Bozucular pilottan veya atmosferik

etkilerden meydana gelebilir.

Ucagin gorevini basariyla tamamlamasi i¢in iki kosul gereklidir [6]. Ugak dengeli ugusunu
basarabiliyor olmali ve genis capli ucus hizlarinda ve yiiksekliklerinde manevra kabiliyetine

sahip olmalidir [6].

Electrical Engineering dergisinde C. D. Barbulesco [10] yaymlandigi makalesi ile ugak
kontrol yontemlerinden ilk bahsedenlerden biri oldu. Ug¢agin kumanda ile kontrolii problemi,
1. Diinya Savasi’nin sonlarinda degerlendirilmeye baslandi [10]. Sonrasinda 1944’te C. M.
Young [11], P. Halpert [12], W. H. Gille [13], otomatik pilot tasarimi i¢in yaklagimlar

Onerdiler.

Otopilot sistemleri ilk defa olusturulmaya baslandiginda, bilim adamlarinin yolcularin rahatini
diisiinmeleri de beraberinde geldi. “Relief pilots”, “maneuvering pilots”, “hard or soft pilots”
gibi otomatik olarak bir ug¢ag1 yonlendirmeye yonelik siniflandirma terimleri kullanilmaya

baglandi [11]. Performans ol¢iitii bu terimlerin beraber diisiiniilmesi ile ortaya cikti.



Modern kontrol yontemleri giin gegtikge klasiklerin yerini almaktadirlar. Ciinkii modern
kontrol yontemleri performans ve giirbiizliik 6lgiitlerinin ikisini de goz oniinde bulundurarak

kontrol sistemlerini tasarlamaya yoneliktir.

Otopilot tasarimi bircok dlgiite gore degisiklik gosterebilir. Ik ve en dogrudan olan, otomatik
kontrol sistemlerinin analiz yontemidir ve bu yontem, bazi ilk bozucular igin sistemin
diferansiyel denklemlerinin ¢6ziimiine dayalidir [14]. Ayrica kontrolciiye belirli bir zaman
araliginda ya da siiziilme gibi u¢agin belirli bir pozisyonunda ihtiyag duyulabilir. J. R. Shull
[15], 1952’de vyayimnladigi makalede boyle bir yaklasimdan bahsetmektedir.

Kontrol sistemleri genelde geri-besleme prensibine dayalidir. Geri-beslemeli sistemlerde,
kontrol edilen sinyal, istenen referans sinyali ile karsilastirilir ve kontrol etkisini diizeltmek
icin bu karsilagtirmanin farki kullanilir [16]. Biitiin tasarim yaklasimlari, eger sisteme geri
besleme eklenirse daha iyi ve basarili olacaktir. Geri-beslemeli kontrol teknikleri, yeni tiirde

otomatik pilotlar iiretmek i¢in otomatik ugus kontrol problemlerine uygulanmaktadir [17].

Genelleme yapilacak olunursa, bir kontrol sisteminin amaci, sistemden elde edilecek cikis
degerlerinin, buna y-diyelim, giris degerlerini manipiile ederek istenilen hale getirilmesidir,
bu giris degerine de u-diyelim [16]. En basit kontrol 6l¢iitli, y degerini kii¢iik tutmak ya da
denge degerine yakin bir degerde tutmak olabilir [16]. Ornegin; bir yolcu ugaginda dikey
ivmelenmenin, yolcularin rahatsiz olmamasi icin belirli bir degerden diisiik olmas1 gerekir
[16]. Sonug¢ olarak, performans olgiitiiniin dogal olarak ‘“norm” kavramina bizi
yonlendirdigini goriiriiz [16].

Bir¢ok modern kontrol yontemi, bozucu azalmasi, kararsiz sistemlerin giirbiiz dengelemesi ya
da agik ¢evrim cevabinin sekillendirilmesi, H, performansi ve H, sentez teknikleri
tarafindan ele alinan kosullar ile ifade edilebilir [18], [19]. Sadece iki cebirsel Riccati
denklemini ¢6zmeyi icerdigi icin, H, yOntemi, dogrusal — karesel — Gaussian (DKG)
yontemine gore daha az karmasikliga sahiptir [20]. Ancak H,, tasarimi daha ¢ok frekans
tabanli durumlarla ilgilenir ve gecici hal ve kapali ¢evrim kutup bolgesi iizerine kontrol saglar
[21]. Istenen zaman cevabi ve kapali ¢evrim sdniimlemesi genel olarak kapali ¢evrim
kutuplar1 grafigin sol tarafinin uygun bir alt boliimiine zorlanarak basarilir (6rnegin, [22]).
Buna ek olarak, hizli kontrolcii dinamigi, biiyiik kapali ¢evrim kutuplarinin 6niine gegerek

engellenebilir [21]. Bu yontem daha ¢ok sayisal uygulamalarda kullanilir. H,, performansini



ve gecici hal cevabini es zamanli ayarlama yontemlerinden biri, H,, ile kutup — yerlestirme

kriterlerini birlestirmektir [21].

Birgok arastirmact dogrusal karesel regiilasyonu baglaminda kok kiimelestirme ile ilgilenirken
[20], [23], [24], [25], sadece birka¢ makalede H,, kontrolcii tasarimi ile buna ek olarak kapali
¢evrim kutuplarinin 6zellestirilmelerinden bahsedilir [21]. Ek olarak, ¢cogu makalede bu konu
tizerinde durum geri-besleme ile kisitlamalar kullanilmistir [26], [27]. Bu durum, H,
yontemine standart durum uzayr yaklasiminda kutup yerlestirme kisitlarini dahil etmenin
zorlugu ile agiklanabilir [28]. Baz1 durumlar hari¢ [29], 6zel kok kiimeleme olgiitlerini
zorlamak i¢in iki cebirsel Riccati denklemlerini modifiye eden sistematik bir yontem yok
gibiydi. Ancak H, ve kok yerlestirme kisitlari, Lyapunov ve Riccati denklem giftlerinin
sistemine dondii ve bir Lagrange ¢arpici formiilasyonu bu sistemi sayisal olarak ¢6zmek igin
kullanildi. Ancak genel yakinsaklik garanti degildi ve bu yontem durum — uzay1 meselesi ile

siirlandirilmastt [21].

H,, yontemi, dogrusal matris esitsizliklerini (DME) igeren bir konveks eniyileme problemi
olarak formiile edilebilir [30], [31]. Bu DMFE’ler, genel H, Riccati denklemlerine karsilik
esitsizlige cevap verirler. DME’ler dogal olarak optimallikten ziyade kisitlar1 yansittig igin,
kapali ¢evrim sistemi iizerinde birkag¢ kisit birlestirmek icin daha ¢ok esneklik sunar [32].
DME tekniklerinin bu 6nemli avantaji ([33]’de ag¢iklanir) pozitif bir sabit olan o’ya gore

Re(s) < —a bolgesinde kutup kiimeleme ile H,, tasarimi yapilabilmektedir [21].

Sinirlandirilmis H,, eniyileme DME formiilasyonu pratik bir bakis agis1 yaratir [21]. Dahasi
MATLAB’in DME Control Toolbox’1 gibi yazilimlar, hizli ve kullanici dostu bir tarzda boyle

DME’ler i¢in ¢dzlim sunar.

1980’lerin sonunda, H,, kontrol teorisi, durum — uzay1 formiilasyonlariyla olduk¢a iyi bir
seviyeye ve biiyiik Ol¢iide bilinen H, (ya da DKG) kontrol problemi ile kapsamli
karsilastirmalara ulast1 [31]. Bir H,, kontrolciisii i¢in var olan sartlar iki Riccati denklemi ile
ve bir spectral radius kosulu ve tiim H,, kontrolciilerinin kiimesi, bagimsiz parametre Q ile

Riccati denklemlerine dengeleyici ¢oziimler kullanilarak parametrize edilmistir [31].



Siirekli ya da ayrik zamanli H,, kontrol problemleri, DME’ler iizerinden basit seviyede
manipiilasyonlarla ¢oziiliirler [34]. H,, kontrolciilerini, DME — tabanli karakterize etme

yontemi, H,, tasarimini gelistirmek i¢in yeni bakis agilar1 agar [34].

2 — Riccati H,, kontrolciisii formiilii ve tlirevleri, bir sistemin tanimlayict formu olan
Luenberger’e yakindan alakali olan bir ¢ok-terimli-sistem-matrisinin (CTSM) bir derecesinin

dogal aciklamasi1 olan ¢esitli ¢evrim — sekillendirme doniisiimleriyle basitlestirilir [35].

Bu calismada, buraya kadar anlatilan teknik yontemler kullanilarak bir otopilot sistemi

tasarlanmis, gercek ucus deneyleri ile kuramsal agidan yapilan hesaplamalar dogrulanmustir.



2. UCAK DINAMIGI

Bu caligmada herhangi bir otopilot islevinden bahsetmeden Once, otopilot sistemi
modellenirken kullanilacak ugus dinamiklerinden bahsedilmelidir. Ugus dengeleme modu
yani otopilotun i¢ dongiisii simiilasyonda basarildiktan sonra gesitli model ugaklara otopilot
sistemi gomiiliip, gercek ucusta test edilecektir. Testin gerceklesecegi ugaklar sirasiyla;
Cessna 182, Train Star, Apprentice S model ugaklari. Bu ugaklarin kullanilmasinin sebepleri,
proje kapsaminda birden fazla satin alinabilecek kadar uygun fiyatli olmalari, iistten kanatl
olmalari, model wugaklara gore dayaniklt olmalari, ug¢ak modeli olarak birbirlerine
benzemeleridir. Bu sebeplerden 6tiiri MATLAB / Simulink ortaminda modelleme yapilirken
de Cessna ucagmin kararlilik katsayilar1 ve tiirevleri kullanilacaktir. Cessna 172 ile basari
gozlemlendikten sonra Sekil 2.1, 2.2, 2.3’te verilen model ugaklardan birinin kararlilik
katsayilari, atalet momentleri gibi degerleri hesaplanacak ve bu modele gore otopilot sistemi
tasarlanacaktir. Sekil 2.1 [37], Sekil 2.2 [38] ve Sekil 2.3’te [39] otopilotun test edilecegi

model ugaklar verilmistir.

Bir ugagin, gorevini basartyla tamamlayabilmesi i¢in iki sartin gerektiginden bahsedilmisti.
Bunlardan birincisi denge halinde ugusunu yapabilmesi, ikincisi ise farkli birgok hiz ve irtifa
degerlerinde ucabilme kapasitesidir. Bu calismada ilk sart Once tasarlanip, ikinci sartin
saglanmasi i¢in ilave dongiiler eklenecektir. Ucagin hareketi, hiz kaybedip hiz kayb1 veya
burgu ile devam ederse kontrolciiler normal ugus i¢in giivenli kurtarma islemi yapabilmek

icin yeterli etki ile ugagi tutmak durumundadir [36].

Bir ugagin kontrolii, ugagin bir veya daha fazla kontrol yiizeylerine artan bir kaldirma kuvveti
uygulanarak saglanir [6]. Artan kaldirma kuvveti, biitliin kontrol yiizeyinin yoOniini
degistirerek ya da kontrol ylizeyi ile beraber calisan bir flap’in yoniini degistirerek
saglanabilir [6]. Sekil 2.4°te [6] li¢ temel aerodinamik kontrolcii yiizeyleri verilmistir [6].



Sekil 2. 1. Cessna 182 model ugak goriintiisii

Sekil 2. 3. Apprentice S model ugak goriintiisii
8



(+)
45

Allerons

Sekil 2. 4. Aerodinamik kontrolcii yiizeyleri

Yunuslama kontrolii, kuyrukta bulunan yiikselis diimeni ya da elevator olarak da adlandirilan
kontrol yiizeylerini degistirerek yapilir. Yalpa kontrolii, yon diimeni ya da rudder denilen
kontrol yiizeyini hareket ettirerek saglanir. Yuvarlanma kontrolii ise kanattaki kanat¢ik ya da

eleron denilen kontrol yiizeylerinin degisimi ile saglanir.

Sekil 2.5’te [36] ucagmn yunuslama, yuvarlanma ve yalpa hareketlerini yaptigi eksenler

verilmistir. Sekil 2.6’da [36] ise Euler agilarinin grafigi verilmistir.

Z, w

Sekil 2. 5. Bir ugagin hareketlerinin tanimlandigi eksenler



¥E

Earth-hixgd axis, FE

Vartical

Ey

Sekil 2. 6. Euler agilar1

Cizelge 2.1°de [6] ucus kinematik ve dinamik denklemleri verilmistir. Cizelge 2.2°de [6]
uzunlama eksende boyutsuz kararlilik tiirevleri ve ¢izelge 2.3’te [6] yanlamasina eksende
boyutsuz kararlilik tiirevleri verilmistir. Cizelge 2.4’te [6] uzunlamasina eksende kararlilik

katsayilar1 ve ¢izelge 2.5°te [6] yanlamasina eksende kararlilik katsayilar1 verilmistir.

Biitiin katsayilarin hesaplanmasi ile ugragsmak yerine, MATLAB/Simulink ortaminda
kontrolcli olusturulacagr i¢in, MATLAB’in bir 6zelligi olan airlib ugak modeli
kiitiiphanesinde kullanilan katsayilar1 hesaplamak yeterli olacaktir. Ornegin, Sekil 2.6.’da
Cessna 172 ucaginin gergek degerlerini veren airlib kiitliphanesindeki model verilmistir. Bu
caligma ortaya c¢ikarken once Cessna 172 ucaginin gergek parametreleri kullanilarak otopilot
sistemi kurulmus, ardindan tasarlanan her otopilot model ucaklarda denenecegi igin
Apprentice S model ugagi modellenmistir. Halihazirda Cessna 172 ucaginin kararlilik
katsayilar1 bilindigi i¢in Cessna 172 ugag1 i¢in otopilot sistemi, kontrolcii olusturulurken
kararlilik katsayilari hesabina girilmemistir, ancak otopilot sistemi ile ilgili tatmin edici
sonuglar aldiktan sonra Apprentice model ugagmin airlib i¢in kararlilik katsayilarinin

hesaplanmasina karar verilmis ve agagidaki sirayla hesaplamalar yapilmigtir.
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General Monlinear Aircraft Model (mask) (link)

The first input contains the wind velocity and acceleration.
The second input contains external forces and moments in body

axis.

The third input contains the deflections of elevators, ailerons,

rudder,

and flaps. For a list of outputs look under the mask.

MB : The International measurement system (MKS) is adopted.

Parameters

Geometry and Mass : [char b S Ix Iy Iz Ixy Jxz Jyz m]

[1.4935 10.9118 16.1651 1285.3 1824.9 2666.9 000 1043.3]

Aerodynamic D-Force Derivatives : [CDO CDa CDq CDde CDih]

[0.031 0.13 0 0.08 0]

Aerodynamic L-Force Derivatives : [CLO Cla CLq ClLde CLih]

[0.31 5.143 3.9 043 0]

Aerodynamic Y-Moment Derivatives : [Cm0 Cma Cmg Cmde Cmih]

[-0.015 -0.89 -12.4 -1.28 0]

Aerodynamic Y-Force Derivatives : [CYD CYb CYp CYr CYda Cydr]

[0 -0.31-0.037 0.21 0.0 0.187]

Aerodynamic X-moment Derivatives : [Cl0 Clb Clp CIr Clda Cldr]

[0 -0.089 -0.47 0.096 -0.178 0.0147]

Aerodynamic Z-moment Derivatives : [Cn0 Cnb Cnp Cnr Cnda Cndr]

[0 0.065 -0.03 -0.099 -0.053 -0.0657]

Initial Condition %0 [v alpha beta p q r psi theta phi xe ye H]

(100 -0.04127370 000 0-0.04127370 0060]

Sekil 2. 7. Cessna 172 ucaginin airlib kiitiiphanesindeki modeli, kararlilik katsayilar

Cizelge 2.1. Kinematik denklemler

X —mgSyg = m(u+qw —rv)
Y +mgCeSp=m@+ru—pw)
Z+mgCyCyp=m(W + pv — qu)

Kuvvet Denklemleri

L=1Lp—L,"+ qr(lz - Iy) — I,pq
M = yq + TQ(Ix - Iz) + Ixz(pz - Tz)

N = —L,p+ L7 +pq(l, — L) + L,qr

Moment Denklemleri

p=>o—yS,
q=0Cy+1YCeSe
r=9YCeCp— 0Sy

Euler agilarina ve Euler
tiirevlerine gore govde agisal

hizlari

11




9 = qC(p_rS(p
D=p+qSeTy +1CyTy
Y = (qSp +1rCy)sech

Govde agisal hizlarina ve
Euler agilarina gore Euler

tirevleri

_dx_

dt

dt
dz

Ldt

CoCy  SoSeCy — CaSy  CySaCy + SaSy

= [CoSy  SoSeSy + CoCy  CoSeSy — SaCy

—Sp SaCo CoCy

u Euler agilarina ve govde hiz
Ivl elemanlarina gore sabit
w

yapidaki ucagin hizi

Cizelge 2. 2. Uzunlamasina eksendeki boyutsuz kararlilik tiirevleri

QSc (Cp, — C1,)QS
M, = Cpp ~— X, = —~—Pa_ ko
Qsc (C.., +2C,)QS
M, = Cp ~—— 7, = ——u 0
w L uoly u mug
(Cr, + Cp,)AS
My =uoM,, Zy =— mu :
0
C (Qsc
Mg = Cm 2 Za = UoZy
12uy 1,
¢ Qsc c QS
M, = | — =-C, ——
T Qug uel, Zq Za Quy m
c QS
Md = uOMW ZW = _Czdz_uo_uom
Qsc
Ms, = Cmns, 7 Zy = ULy,
y
v = _ b, +265)0S B QS
v mu, Z5, = _Clse;

Cizelge 2. 3. Yanlamasina eksendeki boyutsuz kararlilik tiirevleri

QShCy,, .
= 1)

a Ix a IZ

L

QSbCy,

08¢y,

m

Yg

12




QSbCy QSb*Cyyy QSbC,y,
L5 =7 NB = Yp =
r L 2L, 2mug
2
1y = QSbCy, N = QSb°Cy, v = QSbC,,
L P 2Lu, 2muy
, QSb%Cy, QSb2C,, QSCy,,
P = 2 " 2l o = T
_QSh3C, N QSbCp, QSCy,.
T 2Lug o T, o, =—0
Cizelge 2. 4. Uzunlamasina eksende kararlilik katsayilar
Yiikselis Moment
X — Kuvvet Katsayilari Z — Kuvvet Katsayilar
Katsayilari
Cx, = —[Cp, + 2Cp,] M2 ac,,
+Cy, Coa =~ 7 g2 G0 ~ 2o Cmy = g Mo
XC Xac
=t (25
Ma = “law \ & c
2C, Cp,
Cy =C, ——2-2% C VyC (1
¥a = “lo T "o AR Cz, = —(Cy, + Cp,) Mapys 1 H L
de)
da
de l; de
0 Czd = _ZnCLatVHE Cin, = _ZnCLatVH Cda
l
0 Cz, = —2nCL, Vi Cimy = —anLath?f
St dCLt dCLt
0 Cz5e = ~Clse = T 5 g5e Cmse = MV 5
Cizelge 2. 5. Yanlamasina eksendeki kararlilik katsayilar
Yalpalama Moment
Y — Kuvvet Katsayilari Sapma Moment Katsayilari

Katsayilari

_ A\ do _ do _ Cllg
Cy, = —n§CLat (1 +@) Cny = Cnﬁwf +r)vVvCLat (1 +@> Ciy = T r+AC,
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o lc =c AR+cosAt A co— C, c = Cr,1+32
Y = “LAR ¥+ 4cosh " T g b= T2 142
Gy
Ly L, "
R 6e=-2(3) G, G =2 (F) 0| G Lz
4 b b YBtai
2C Y2
T
6{1 0 C‘I‘Lga = ZSKCLoClSa Cl(ga = Sll;a J Cydy
Y1
S S Z
6‘!‘ Cyﬁr = ?UTCLat C’I‘Lgr = _anvTCLat ls = ?t?vTCLaW

Otopilot tasarimi yapilirken kisa veya uzun periyot yaklagimi yapilarak, talebi karsilayacak
bir sistem elde edilir. Oregin, tek girisli, tek cikish bir sisteme klasik PID kontrolcii
tasarlanmasi gerekiyor olsun. G6zlemlenmek istenen tek durum da ugagin yiikselis diimeninin
hareketi ile © agisinin durumu olsun. Bu durumda kisa periyotlu yunuslama agis1 tutucu bir
otopilot ekte verilen formiiller hesaplandiktan sonra bir sonraki boliimde bahsedilecek olan
2.1.18 numarali denklemde [6] yerine konularak kontrol edilecek sistem olusturulur ve
kontrolcii hesaplanir.

il - = | 1 & [ 1 f
e sy B L Elevator | Aircraft '
- & N 5 u - F“”:I ' - + .

v SEMO | |.1-,r|"|.!-|.tr'||r::».
1 L J

Sekil 2. 8. Yunuslama agis1 tutucu otopilot sistemi blok diyagrami
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PID controller step response

Amplitude

0.5 1 1.5 2 25 3
Time (seconds)

Sekil 2. 9. PID kontrolciiniin birim basamak ¢iktisi

Literatiirde bir ucagin uzunlamasma eksende ucus dinamigi incelendiginde, kisa peryotlu
hareketin kisa + uzun periyotlu tiim hareketin genlerini tasidigi, buna karsilik uzun peryotlu
hareketin daha ziyade bir enerji transferini tanimladigina dikkat cekilerek, tiim hareketin
sadece kisa periyotlu hareket denklemleri tarafindan yeterince iyi tanimlanabildigi

gosterilmektedir [7].

Sekil 2.8’deki [6] sistem Cessna 172 ugagi i¢in uygulanmustir. Tek giris tek ¢ikis olan bu
sisteme klasik kontrol yontemlerinden biri olan PID kontrol uygulanmistir. Kontrolciiniin
ucagi istenen yunuslama agisina getirdigi Sekil 2.9°da goriilmektedir. Sistemin cevabinin hizli

oldugu da goriilmiistiir.

Biitiin kontrol yiizeyleri Sekil 2.8’deki gibi tek giris tek ¢ikis sistemlerle ayr1 ayr1 kontrol
edilebilir. Ancak ¢apraz baglasim etkilerinin azaltilmasi sistemin ¢oziilecek problemlerinden
biri olarak dahil edilemeyecegi i¢in glinimiizde ¢ok tercih edilmemektedir. Ancak ¢ok giris
cok cikis sistemlerde de kisa periyot yaklagimi kullanilmistir. Bu durum daha ayrintili olarak

gelecek boliimlerde bahsedilecektir.

15



Ugaklarin kararlilig1 ve kontrolii i¢in genel bir isleyis ucus dinamikleri ¢alismasini gerektirir
[36]. Ugagin hareketi degil ama denge durumu dikkate alinarak otopilot tasarimi yapilmistir.
Bu yaklasim daha cok statik kararlilik ve kontrol analizi olarak bilinmektedir [36]. Bu
caligmanin ilk adimlarinda literatiir arastirmasi yapildiktan sonra, 6grenilen tekniklerin
denenmesi igin basit tek girigli tek c¢ikish sistemler olusturulmus ve dongiide donanim test
platformunda denenmistir. Olusturulan ilk model Sekil 2.10°da [40] verilen yunuslama agisin
kontrol eden bir sistemdir. Kontrolcii X-plane benzetim programinda denenecek PT60 RC
model ucagina benzedigi icin Pioneer ug¢ak modeli i¢in olusturulmustur. Kontrolci
olusturulurken MATLAB’1n Sisotool 6zelliginden faydalanilmis, Sisotool’un i¢inde bulunan
PID, IMC gibi kontrolciiler kullanilmistir. Yunuslama tutucu otopilot sistemi basarildiktan
sonra, yuvarlanma agisi tutucu otopilot i¢in sistem ayni yaklagimla olusturulmustur.
Olusturulan sistem Sekil 2.11°de [40] verilmistir. ki otopilotun da ayr1 ayri benzetim
sonuclart kabul edilebilir sekilde basarildiktan sonra iki otopilotun da beraber calistig
gorebilmek i¢in iki model birlestirilmistir. Bu durum i¢in olan sistem modeli Sekil 12°de [40]
verilmistir. Sekil 12°deki [40] sistemle ilk defa bu ¢alisma i¢in ¢ok giris ¢ok ¢ikish sisteme
giris yapilmistir. Dongiide donanim test platformunda yapilan ugus deneyinin sonuglar1 Sekil
2.13 [40] ve Sekil 2.14’te [40] verilmistir. iki otopilotun beraber calistigi Sekil 2.13 ve
2.14’ten agikca goriilmektedir. Simiilasyonun 14. saniye civarinda yunuslama acisi i¢in
manevra tamamlanmistir. 17. saniye civarinda otopilot u¢agi dengeye getirmistir. Yuvarlanma
acist i¢cin manevralar 16. saniye civarinda bitmis ve 17. saniye civarinda ugak dengeye
gelmistir. Ardindan 19. saniyede baska bir manevra daha yapilmis olup, 2 saniye i¢inde ucak
denge konumuna geri donmiistiir. Diger zamanlarda dengeleyici modu acik degildir.
Calismaya bu sekilde, ucagin her kontrol ylizeyi i¢in ayr1 ayr1 kontrolciiler tasarlayip beraber
caligtiklarin1 gormek i¢in c¢ok giris ¢ok ¢ikish bir sistem iizerinde denenebilirdi. Ancak
caligmanin bu ilk agsamalarinda tecriibe edilen durum, ¢apraz baglasim etkilerinin bu yontemle
yok edilemedigi, ugusu etkiledigi, istenilen performansta sistemin g¢alismadigidir. Biitiin
kontrol yiizeylerinin durumu bir arada degerlendirilmelidir. Ozellikle yiizey kayb1 arastirmasi
yapilan bir ¢aligmada, bir kontrol yiizeyinde kayip oldugu zaman durum degerlendirmesinin
yapilmasi ve probleme etkili bir ¢dziim arayisina gidilmesi i¢in sistem c¢ok giris ¢ok ¢ikisl bir
sistem olmalidir. Tek giris tek cikish sistemlerde 4 farkli otopilot ayri ayri calisacak ve

problemlere karsi etkili olma konusunda basarisizliklar yasanacaktir.
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Sekil 2. 11. Yuvarlanma agis1 tutucu tek girisli tek ¢ikislt otopilot sistemi
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Sekil 2. 12. Iki giris iki ¢ikisli otopilot sistemi

3
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g ﬂ\!\,/ <
p / A \/
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Sekil 2. 13. Yunuslama (Pitch) ekseni i¢in dongiide donanim test platformu sonucu
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Sekil 2. 14. Yuvarlanma (Roll) ekseni i¢in dongiide donanim test platformu sonucu

2.1 Kisa Periyot Dinamigi Yaklasim

Bir ucagin dogal salinim periyodu 10 saniye ve daha fazla ise, pilot yeterince ugagi kontrol
edebilir ya da salinim1 séniimleyebilir, ancak eger periyot 4 saniye veya daha kisa ise, pilotun
tepki siiresi yeterince kisa olmayacaktir ve boyle salinimlarin sonlimlenmesi gerekir. Kisa
periyotlu yunuslama ve dutch — roll (bir u¢agin yo6n ve yanal salinim kombinasyonu) denilen

dogal salinimlar 4 — saniye salinim kategorisine girerler [7].

Kisa periyot yaklasimlarindan biri, hareket modunu Au = 0 varsaymak ve X — kuvvet

denklemini elimine etmektir. Uzunlamasina durum uzayr denklemleri islemlerden sonra

denklem (2.1.1)’deki [6] hali alir:

Aw] Zy, U Aw 911
Aq| My, +MyZ, Mg+ Myugf|Aq (21.1)
Bu denklem, denklem (2.1.2)’deki [6] iliski kullanilip hiicum agisina bagli olarak yazilir:

__Aw

Aq = (2.1.2)

Uog

Buna ek olarak, w ve w’a gore olan tiirevleri [6] @ ve @’a gore olan tiirevlerle degistirilir. O

halde M, ’nin tanimi [6];

1M _ 1 M ug oM

Zo =UpZ, and M, = uyM, (2.1.4)
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Bu ifadeleri kullanarak, kisa — periyot yaklasimi i¢in durum denklemleri tekrar yazilacak

olunursa denklem (2.1.5)’teki [6] sistem elde edilir.

Zy 1
A uy A
[A‘f‘ |-, [A“ (2.1.5)
q Mo + My Mg+ M, q
Durum denklemlerinin 6zdegerleri denklem (2.1.6) [6] ¢oziilerek bulunur.
Al —Al=0 (2.1.6)
O halde denklem (2.1.7)’deki determinant [6];
_Za -1
Yo =0 (2.1.7)
~Mg — My =% A— (Mg + Mg)
Ug
Bu determinantin karakteristik denklemi, denklem (2.1.8)’de [6] verilmistir.
Zy Zg _
AZ—(Mq+Ma+u—O)A+Mqu—O—Ma_0 (2.1.8)
Cizelge 2. 1. 1. Uzunlamasina yaklasim 6zeti
Uzun periyot (phugoid) Kisa periyot
—Z Z,M
Frekans W, = ud W, = [——M.a
14 uo Sp uO -
. X My + M, +22
Soniimlenme Katsayisi ¢ =- > (o = — Uo
Wn sp ZWn
sp

Karakteristik denklemden, kisa periyot yaklasiminin kokleri (denklem (2.1.9)’da [6]

verilmistir) kolayca ¢ikarilabilir.

N| =

B Mq+Md+i—‘g [(Mq+Md+i—‘g)2 —4(Mqi—‘;—Ma)]

Asp =

2 - 2

20
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Sontimleme katsayisi1 (denklem (2.1.11) [6]) ile frekans (denklem (2.1.10) [6]) da buradan

bulunabilir:
_ Za %
Wa,, = | M, e M| (2.1.10)
Mq+Md+i—Z"
(sp = T ey (2.1.11)

Uzunlamasina ve yanlamasina hareket denklemleri bir lineer diferensiyel denklemler serisi
halinde yukarida bahsedildi.

Yiikselis diimeninden gelen kontrol girisi denklemi, durum uzayr formunda denklem

(2.1.12)°deki [6] gibi yazilabilir. O halde;

Zg 1 Zs,
Ad " At L
Ac‘z] - | [Aq + “wozs | [A5] (2.1.12)
Ma"'Mdu_ M(I+Md M5e+ ” e
0 0

Bu denklemin Laplace doniisiimii denklem (2.1.13) [6] ve (2.1.14)’te [6] verilmistir.

(s - i—) Aa(s) — Aq(s) = %A(Ye(s) (2.1.13)
— (Mo +2222) Aa(s) + [s = (M, + Ma)]Aq(s) = (Mo, +222) a5, (2.0.14)

Eger bu denklemler Ad,(s)’a boliiniirse Aa(s)/Ad.(s) ve Aq(s)/AS, (s)’a bagl cebirsel
denklem serisi denklem (2.1.15) [6] ve (2.1.16)’daki [6] gibi elde edilir. O halde;

Zg\ ba(s)  Bq(s) _ Z
(S - u—Z) A;e(ss) - Asqe(ss) - ui: (21.19)
MyZa\ ( ha(s) : Aq(s) ) _ Mq Zs,
h (M“ + u_o) (Ase(s)) + s = (Mg + M, )] (Aae(s)) = Ms, + uo (21.16)

Cramer kuralina gore Aa(s)/Ad,(s) [6] ve Aq(s)/AS, [6] denklemleri igin ¢6ziim yapilirsa;

Aa(s) Ng‘e(s) _ AgS+Bq
A5 (s) - Asp(s) " As2+Bs+C

(2.1.17)
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Bu denklemin pay ve paydasindaki katsayilar Cizelge 2.1.2°de [6] verilmistir. Yiikselis
diimeni agisindaki degisimin yunuslama oraninin degisimine oraninin transfer fonksiyonu

asagidaki gibi yazilabilir:

Aq(s) _ N3, () Ags+B,
ASL(s) Agp(s) T As2+Bs+C (2'1'18)
Cizelge 2. 1. 2. Kisa periyot transfer fonksiyonu yaklagimi
A Ay or Ay B, B, or By C
Z Z,M
Agp(s) 1 —(Mg + Mg +—) 1 _ M,
Uo Uo
Z M, Z
NE (s) % Mg, +—1 =%
Uo Ug
’ M, Z Ms Z
N (s) M, + et abe _ b7
¢ ¢ U Ug Ug
2.2 Uzun Periyot Dinamigi Yaklasimi
Uzun periyot yaklasimi i¢in durum uzayi denklemi denklem (2.2.1)’deki [6] gibidir:
. X, —g Xs, Xs
Auy _ | 7% Au e t [[AS,
[Aé - l—i—” 0 l pol | -Ze _Zo MT] (221)
0 Ug

Bu denklemin uzun periyot i¢in Laplace transformu denklem (2.2.2) [6] ve (2.2.3)’te

verilmistir.
(s — XyAu(s) + gAd(s) = Xs5,A8,(s) + X5, A6.(s) (2.2.2)
Zy, Zg Zs
= Au(s) + sAO(s) = ——=2A8.(s) — —=A6.(s) (2.2.3)
Ug Ug Uo

Au(s)/A6.(s) [6] ve AB(s)/Ad.(s) [6] transfer fonksiyonlari, A (s) degerini 0’a

esitleyince ve uygun transfer fonksiyonlarini ¢oziince:

(=X (555) + 9 (5a5) = % (2.2
o v ) ] Gvvee) I (2.25)
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Istenen transfer fonksiyonuna gore hareket denklemi, cebirsel denklemler setine azaltilir. O

halde;
X5, 9
266
Au(s) Tup
26e(s) S (2.2.6)
U5
ug
X5, 5+ Zse
Au(s) _ “8eSTI7 "
DSe(s)  s2x,s—2ud (2.2.7)
up
Ayni sekilde AB(s)/AS,(s) [6] ifadesi de asagidaki gibi gosterilebilir.
Zg XuZg, ZuXs
206) _ Tt ) (22.8)
Ade(s) squs—uLO‘g o
Cizelge 2. 2. 1. Uzun — periyotlu transfer fonksiyonlar1 yaklagimi
A, A, or Ag B, B, or B, C
Z
Ap(s) 1 _Xu _ ug
Uo
Zs
N:;Le (S) X‘Se g d
Ug
Ng (S) _ Zde XuZ6e _ ZuX6e
¢ Ug Ug Ug

Uzun — periyotlu TF yaklasimi Cizelge 2.2.1°de [6] gosterilmistir.

Transfer fonksiyonlar1 sembolik formda denklem (2.2.9) [6] ve (2.2.10)’daki [6] gibi

siralabilir:

Au(s) Né‘e(s) _ Ays+By
A5 (s) - Ap(s) " As2+Bs+C

AB(s) _ Nge(s) __ Ags+Bg
ASo(s) Ap(s) T As2+Bs+C

(2.2.9)

(2.2.10)
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2.3 Yiikseklik Tutus Otopilot Sistemi

Ucagin hiz1 ayr1 bir kontrol sistemi ile kontrol ediliyor olsun, bu durumda yanlamasina biitiin
dinamik etkileri géormezden gelinsin. Bu kisitlamalarla, hareketin sadece dikey eksende
gergeklestigi varsayilir. Bu analizi gergeklestirmek igin gereken transfer fonksiyonlari,
yiikselis diimen servo modeli ve ugak dinamigidir. Servo motor modeli i¢in basitlestirilmis bir
yaklasim ile 10/(s+10) transfer fonskiyonu kullanilmistir. Bu transfer fonksiyonu sadece
yiikselis i¢in degil, yuvarlanma ve yon diimeni servo motor modeli olarak da kullanilabilir.
Boyle bir yaklasim ileride anlatilacak olan sistem modelinde kullanilacaktir. Yiikselis diimeni
transfer fonksiyonu birinci dereceden geriye faz ile gosterilebilir. O halde;

Ze _ 210 (2.3.1)

e s+10

Yiikseklik tutus sistemini incelemek igin Ah/A§, transfer fonksiyonunun bulunmasi gerekir.

V = ug for small angles

4 Z!!

Sekil 2. 3. 1. Dikey tirmanma oranin1 belirlemek i¢in gereken kinematik iligki

Ah/AS, transfer fonksiyonunu bulmak i¢in, ug¢agin tirmanma orani, yunuslama agisi ve

hiicum ag1s1 arasindaki kinematik iligkiyi gosteren Sekil 2.6’1 [6] incelenmelidir.

Ah = uysin(A8 — A) (2.3.2)
Kiigtik agilar i¢in bu denklem su sekilde azaltilabilir;

Ah = uy (A8 — A) (2.3.3)
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Artik Ah /A6, bulunabilir;
SAR(s) = uy[AB(s) — Aa(s)] (2.3.4)
Ah(s) = % [A6(s) — Aa(s)] (2.3.5)

Bu denklemi Ad, ifadesine bolerek istenen transfer fonksiyonu bulunur;

Ah(s) _ % [AG(S) . Aa(s)]

ASe s L Abe A, (2.3.6)
Aq =46 2.3.7)
Aq(s) = sA6(s) (2.3.8)
AB(s) lAq(s) _ Ags+Bq
ASo(s) s A8,  s(As?+Bs+C) (2.3.9)
Aa(s) _ AgS+Bq
ASe(s)  As2+Bs+C (2.3.10)

Yukaridaki transfer fonksiyonlarin katsayilar1 Cizelge 2.7’°de [6] verilmistir.
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3. SISTEM MODELLEMESi VE KONTROLCU TASARIMI

Bir IHA’y1 kontrol etmek igin birgok yontem bulunmaktadir. Bazi ydntemler saglam
aerodinamik performans avantajlar1 sunarken, bazilar1 u¢agin uzunlamasina ve yanlamasina
eksenleri arasinda ataletsel ve onemli Glgiide aerodinamik ¢apraz baglasim sunmaktadirlar
[41]. Daha onceden de bahsedildigi gibi, ugagin kontrol yiizeyleri arasinda baglasimlar
bulunmaktadir. Aralarinda baglasim (kuplaj) bulunan kanallara, istikamet diimeni ile kanat¢ik
ornek olarak gosterilebilir. Istikamet diimeninin agis1 y ve kanatgigm acis1 ¢ birbirlerini
etkileyebilir. Bu etkilesim, sistemin lehine oldugu gibi aleyhine de sonug verebilir. Tasarimci
baglagimi kullanarak bir kontrol sistemi tasarlayabilecegi gibi, tasarimcinin kurdugu sistem bu
kuplajdan etkilenip hasara da yol acabilir. Ancak CGCC sistemlerin dekuplaj kontrol siireci
kolay bir problem degildir [42].

Bu ¢alisma da siirecinde ¢apraz baglasimin etkisini asgari diizeye indirmek, ugagin biitiin
kontrol yiizeylerini kullanan otopilot tasarlamak, hem iyi performansa sahip hem de giirbiiz

bir sistem elde edebilmek i¢in ¢evrim sekillendirme kontrol yontemi kullanilmistir.

3.1 H,, Cevrim Sekillendirme Yontemi ile Kontrolcii Tasarimi

3.1.1 Norm Kavrami

Kontrol sistemleri i¢in performans taniminin bir yolu, bazi1 6nemli sinyallerin boyutuna baglh
olarak yapilir [43]. Ornegin; bir takip sisteminin performansi hata sinyallerinin boyutu ile

hesaplanabilir [43]. Norm kavrami kisaca mesafe demektir ve [|u|| ile gosterilir.

Kavramsal ¢alismalarda kolaylik olmasindan dolayr dogrusal ve zamanla degismez sistemler
tercih edilir. Ancak gercek hayatta boyle sistemlere rastlamak zordur. Sistemi modellerken
gercek hayata uygunluk agisindan modele bozucular eklenmelidir. Ornegin, Sekil 3.1.2.1°de
gosterilen d (giris — ¢ikis arasindaki bozucu) ve n (6l¢lim giirtiltiisii) bozucular W degiskeni
ile matematiksel modellenir, bozucularin sayilar1 artirilabilir. W ile gosterilen bir bozucu

literatiirde agirlik fonksiyonu olarak gecmektedir.

3.1.2 Temel Bir Geri Besleme Dongiisii

Bu boliimdeki anahtar fikirlerden biri, kapali ¢evrim TF’nun davranmisinin, agik ¢evrim TF
kullanilarak tasarlanabilmesidir. Aymi yaklasim Nyquist kistast sayesinde kararlilik
caligmalarinda da kullanilir [44]. Acik ¢evrim TF’nun Bode egrisi, kapali ¢evrim sistemin
kararliligin1 belirlemek i¢in ¢izdirilir. Cevrim TF;
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L=PC (3.1.2.1)

olsun, L’nin oOzelliklerine gore istenen performans belirlenirse, C kontrolciisiindeki
degisimlerin etkileri hemen goriiliir [44]. Ornegin, kapali ¢evrim sistemin cevabi hakkinda
dogrudan mantikli bir sebep bulmaya ¢alismaktansa bu yontem ¢ok daha kolaydir [44]. Bu
kapali ¢cevrim TF;

PC
G..,. =
yr— 1+pcC

(3.1.2.2)

olur ve Sekil 3.1.2.1°de ileri yolda bulunan F=1 varsayilir.

Sistem dongiisii iki elemandan olugmaktadir; kontrolcti (Sekil 3.1.2.1°de [44] sol taraf) ve
sistemin bulundugu islem kismi (Sekil 3.1.2.1°de [44] sag taraf). Kontrolciiniin iki blogu
vardir. Bunlar, geri besleme blogu C ve ileri yol blogu F’dir. Sistemin bulundugu islem
kisminda iki bozucu etki vardir. Biri giris ¢ikis arasindaki bozucu d, digeri ise Ol¢iim
giiriiltiisii n’dir. Giris ¢ikis arasindaki bozucu, islemi istenen davranigindan uzaklastiran

bozucular1 temsil ederken; 6l¢lim giirtiltiisii sistemin ¢ikis1 hesaplanirken belirsizlikleri temsil
eder [44].

___________________________________________________________________________

Sekil 3. 1. 2. 1.Temel bir geri besleme dongiisii blok diyagrami
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Sekil 3.1.2.1°deki geri besleme dongiisii ti¢ harici sinyal tarafindan etkilenir [44]. Bu sinyaller
referans r, giris ¢ikis arasindaki bozucu d ve 6l¢iim giiriiltiisii n’dir. Konrolii ilgilendiren en az
ti¢ sinyal vardir 1,y ve u [44]. Sistem dogrusal ise 9 adet giris ve ¢ikis sinyalleri arasinda

iliski kurulur [44]:

P PC PCF
w 1+PC 1+PC 1+PC d
P 1 PCF
= 3.1.2.3
<y> l 1+PC 1+PC 1+PC (n) ( )
u P c CF r
1+PC 1+PC 1+PC

Notasyonu basitlestirmek i¢in tim TF’larin argiimanlari atilmistir. Birkag ilging sonug bu
denklemden c¢ikarilir [44]. Bazi TF’larin ayni oldugu goriiliir ve geriye kalan TF’lar1 denklem
3.1.2.4°te verilmektedir [44].

PCF PC P
1+PC 1+PC 1+PC
FPC 14PC 1) (3.1.2.4)

1+PC 1+PC 1+PC

Ilk siituna ait TF’lar1 islem cikisinin cevabini verir [44]. Ikinci siitunu, F=1 iken saf hata geri
beslemesi durumuna gére ayn sinyalleri verir [44]. Ugiincii siitundaki P/(1 + PC) TF’u, yiik
bozucularina islem degiskeninin nasil tepki verdigini ve ikinci siitundaki C/(1 + PC) TF’u,

kontrol sinyalinin 6l¢iim giiriiltiistine verdigi cevabi belirtir [44].

1

5= (3.1.2.5)
PC
T=—— (3.1.2.6)
P
PS = (3.1.2.7)
1+PC
C
S = (3.1.2.8)
1+PC

Sekil 3.1.2.1°deki sistem i¢in bir kontrolcii tasarlamak i¢in izlenen ydntem, iki bagimsiz

adima boliinebilir [44]:

1. Giris ¢ikis arasindaki bozucularin etkilerini azaltan ve sisteme c¢ok fazla Olgiim
giirliltlisii vermeden siire¢ varyasyonlarina hassas olan geri beslemeli C kontrolciisii
tasarlamak [44].

2. Referans sinyaline istenen cevabi veren ileri yol F’yi tasarlamak [44].
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3.1.3 Performans Ozellikleri

Sistemin istenen performansinin nasil belirlenecegi, kontrol tasarimi siirecinin anahtar

elemanidir.

3.1.3.1 Frekans Alam Ozellikleri
Cesitli giris — ¢ikis ciftlerinin frekans cevabi kullanilarak bir sistemin performansini

belirlemek belli basli yontemlerden biridir [44]. Hata geri beslemeli bir sistem i¢gin referanstan

¢ikisa olan TF’nu, biitiinleyici TF’una esit olup, T = PC/(1 + PC)’dir [44].

Iyi performans sifir frekans kazancinin 1 olmasimi gerektirir [44]. Yani cikis referans: takip

ediyorudur [44]. Tipik olgiitler asagidaki maddeleri igerir [44]:

e Rezonans tepe noktasi, M,., frekans cevabinin en biiyiik degeridir [44].

e Tepe frekansi wy,, maksimum frekansin olustugu yerdir [44].

e Bant genisligi w,, kazancin 1/+/2’ye diistiigii frekans noktasidir [44].

Bu 6l¢timler ayn1 zamanda L=PC transfer fonksiyonu ile de iligkilendirilebilir [44]. Kullanigl

bazi dzellikler asagidaki gibidir [44]:

e Capraz gecisli frekans kazanci wy., L transfer fonksiyonu birim biiyiikligiine
ulastiginda en diisiik frekans degeridir [44]. Bu kabaca kapali g¢evrim kazanci
1/+/2’nin altina diistiigiindeki frekans degerine esittir [44].

e Kazan¢ payl g,,, kararlihk limitine ulasmadan 6nce dongii kazancinin artabilme
miktaridir [44].

e Faz pay1 ¢,,, kararlilik siniria ulasabilmek igin gereken geri faz miktaridir [44].

Genelde giirbiizliik i¢in ve salinimsiz cevap i¢in faz payr 30° — 60° arasinda tutulur

[44].

Yukaridaki maddelere ek olarak, hassasiyet ve biitiinleyici hassasiyet fonksiyonlari i¢in birkag

kullanigh 6zellik daha vardir [44].

e Maksimum hassasiyet M, hassasiyet fonksiyonunun biiyiikliigiiniin tepe noktasidir ve
referanstan hata sinyaline kadar maksimum yiikselmeyi igerir [44].

e Maksimum hassasiyet frekanst w,,g, hassasiyet fonksiyonu maksimumda oldugu

andaki frekans degeridir [44].
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Capraz gecisli hassasiyet frekanst wg,, ilk defa hassasiyet fonksiyonunun 1’den biiyiik
oldugu andaki frekans degeridir [44].

Maksimum biitiinleyici hassasiyet M,, biitiinleyici hassasiyet fonksiyonunun
biiyiikliigiiniin tepe noktasidir [44]. Referanstan ¢ikis sinyaline kadar maksimum
yiikselmeyi saglar [44].

Maksimum biitiinleyici hassasiyet frekanst w,,,;, biitlinleyici hassasiyet fonksiyonunun

maksimum oldugu noktadaki frekans degeridir [44].

Boyle ¢esitli dlgiimler kapali ¢evrim performasini artirmak i¢in kullanilabilir ve siklikla bir

kontrol tasarimi i¢in istenen performansi belirlemede kullanilir [44].

Dongii TF’u L, hassasiyet fonksiyonu S ve biitlinleyici hassasiyet fonksiyonu T i¢in farkli

maddeler tanimlanmis olsa da, bu TF’larin hepsi birbiriyle iligkilendirilebilir [44]:

S=— T=-"2 S+T=1 (3.1.3.1.1)

T 1+L 1+L

||W;S]|le < 1 : Performans kosulu [43]
||W5T || < 1 : Giirblizliik kosulu [43]
IW;S|le + [IW5T |l < 1 : Giirbiiz performans kosulu [43]

Sekil 3.1.3.1.1°de [44] performans ve giirblizliik kosulunun grafik ile gésterimi verilmistir.

W

1N
N @ W2l

Sekil 3. 1. 3. 1. 1. Performans ve giirbiizliik kosulunun grafik ile gosterimi
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H, Cevrim Sekillendirme yoOnteminin aradigi ¢oziim yukarida maddelenmis kosullarin

tamaminin saglanmasi olup, etkili bir yontemdir.

Bu béliimde, CGCC bir kontrol sisteminin H,, loopshaping ¢6ziim yontemi ile olusturulma
adimlarindan bahsedilecektir. Kontrolcli tasariminin ilk adimi, minimum fazli ve kararli
cevrim sekillendirmeyi hesaplamaktir. W yukarida bahsedilen sisteme uygulanan bozuculari
temsil etmektedir. Bu bozucu filtrenin, bigimlendirilmis sistemin kare matrisini karsilamasi
gerekmektedir. Yeniden bigimlenmis sistem asagidaki gibidir.

G, = GW (3.1.3.1.2)

Buna ek olarak asagidaki kosul da saglanmalidir;

0(Gy) =o(Gs) Vw (3.1.3.1.3)

Bu yontem Safonov [35] tarafindan bahsedilen GCD formiillerini kullanarak olusturulabilir.
Diger taraftan, normallestirilmis coprime faktorii teorisi, bigimlendirilmis sistem i¢in optimal
bir ¢cevrim sekillendirme kontrolciisii hesaplamak i¢in kullanilir [2]. Coprime (aralarinda asal)

faktorizasyonu i¢in bazi gerekli tanimlar asagida verilmistir:
G=M1N (3.1.3.1.4)
Herhangi bozuntuya ugramis bir sistem asagidaki gibi tanimlanabilir;

Gy = (M +Ay)7 (N + Ay) (3.1.3.1.5)

Ay ve Ay yazili sistemdeki kararsizliklart temsil eden, kararli ve belirsiz transfer
fonksiyonlaridir. Glirbiiz kontrolcii tasariminin  kosulu, sadece nominal sistemi degil
bozulmus sistemlerin ailesini K gibi bir kontrolcii ile dengelemektir. Bu durum asagida

tanimlanmaigtir:

Ge = {(M + Ay) " (N + Ap): 1Ay, Ayl < €3 (3.1.3.1.6)

Glirbiiz kararlilik i¢in, i¢ kararliligin hem yazili hem bozulmus sistemler i¢in basarilmasi
gerekir. Eger giirbiiz kararlt bir K varsa, M, N, ¢ i¢in de giirblizce kararli duruma gelir,

denebilir. Glirbiiz kararlilik i¢in asagidaki iki sartin saglanmasi gerekir.
(I-GK) "L, K(UI-GK)™Y,(I-GK)™'G,(I —KG)™! € RH,, (3.1.3.1.7)

det(I — GK)(o0) # 0 (3.1.3.1.8)
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inf ”[K(I — GK)"lMt
kK Il q-6r)ytm

<&l (3.1.3.1.9)

(0]

Infimum K, dengeleyici kontrolcii iizerinde secilir. H, eniyileme problemi, £~ 1’nin

olabildigince kiigiik secilmesine izin verir. P asagidaki gibi olsun;

0 I

pa|Pn Plz]: () (g) (3.1.3.1.10)
Py Py M1 G

i';{f IFL(P, K)o < €71 (3.1.3.1.11)

H,, eniyileme problemi i¢in K biitiin dengeleyici kontrolcii olarak ve P standart sistem olarak
secilir. Yukarida belirtilen problemin standart ¢oziimii referans [44]’te ayrintilariyla

aciklanmistir. Ayrica, tasarlanmis kontrolcii i¢in son ifade asagidaki gibi olmaktadir.

Kfina = WK (3.1.3.1.12)

Safonov yontemi Hgevrim sekillendirme kontrol yontemi igin bir temel olusturur. Cok
terimli sistem matrisleri i¢in, yaklasimlardan bahsetmektedir. Bu ¢alismanin giris kisminda
ad1 gegen 2 — Riccati denklemleri ile ilgili bilgiler icermektedir. Cok terimli sistem matrisleri,
denklem 3.1.3.1.13’te ifade edilen bigimdeki transfer fonksiyonlari ile gosterilir [44].
P(s)é(s) =0 (3.1.3.1.13)

P(s), girisleri Laplace alaninda ¢ok terimli olan bir matristir. P(s) ve &, ayr1 ayr1 denklem

(3.1.3.1.14) ve (3.1.3.1.15)’teki gibi yazilabilir [44].
P(s) = [P(s) Pu(s) Py(s)]

(3.1.3.1.14)
é(s) = col(x,u,y) (3.1.3.1.15)
P(s)’nin satir sayis1 (dim(x)+dim(y)), x ve y’nin boyutlar1 toplamina esittir, yani herhangi bir

giris i¢in (u), tek bir x, y ¢oziimili ve bdylece u’dan y’ye tek bir transfer fonksiyonu vardir,

denir [35]. Rosenbrock [45] sistem matrisi konseptindeki ikincil degisken CTSM’dir.
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P(s)’nin ¢ok terimli girislerinin en yiiksek dereceden olabilmesi i¢in, CTSM P(s)’nin
derecesinin tanimlanmasi gerekir [35]. Durum — uzay1 formatinda tanimlanan P(s) denklem

3.1.3.1.16’da [35] verilmistir.

p(o)= [Tl HA B ol]

A (3.1.3.1.16)

Luenberg’in agiklamasinda bahsedilen form denklem (3.1.3.1.17)’de verilmistir [35].

P(s)z[_ESC+A g _Ol] (3.1.3.1.17)

Referans [46] ve [47]’da belirtilen bigimler birinci derece CTSM’dir [35].

Trivial embedding kavrami, ek bilesenlerle ve ek satir ve siitunlar ile CTSM’nin bilylimesi

i¢in transfer fonksiyonun ve & ¢6ziimiiniin degismeden kalmasi yoniinde tanimlanmigtir [35].

Denklem (3.1.3.1.13)’te verilen CTSM bir sistemin gosteriminin faydali bir &zelligi,
degiskenlerin birgok tipteki degisiminin etkisi, R(s) gibi birbelirtegli ¢ok terimli bir matris
tarafindan ortaya konmasidir [35]. Ozellikle & icin denklem (3.1.3.1.13) [35] diizenlenirse
denklem (3.1.3.1.18) [35] elde edilir.

§=R(s)§ (3.1.3.1.18)

Bazi birbelirtegli matrisler igin R(s) denklem (3.1.3.1.19) [35] ve denklem (3.1.3.1.20)’deki
[35] gibi ifade edilir.

P(s)é=0 (3.1.3.1.19)
P(s) = P(s)R(s) (3.1.3.1.20)

Bunlara ek olarak, eger R(s) denklem (3.1.3.1.21)’deki [35] gibi 6zel bir form alirsa;

R=1]0 l 0 (3.1.3.1.21)

Rxx qu ny]
0 0 l

Ry birbelirtegli, Ry, Ve Ry, ise rastgele bicimdedir [35]. Bu durumda u — y arasindaki

transfer fonksiyonu degismeden kalir [35]. Ayrica P(s), herhangi bir boyut¢a uygun
birbelirtecli ¢ok terimli matris olan L(s) ile c¢arpildiginda u — x arasindaki transfer

fonksiyonlar1 ve u — y arasindaki olanlar degismeden kalir [35].
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L(s)P(s)é(s) =0 (3.1.3.1.22)
Denklem (3.1.3.1.22) yalnmizca P(s)é(s) = 0 oldugu durumda gegerlidir [35].

Denklem (3.1.3.1.21) ve (3.1.3.1.22)’de verilen birbelirte¢li doniisiimler (SSE doniigiimleri de
denir), denklem (3.1.3.1.13)’deki gibi biraz daha genel CTSM formu Rosenbrock’un SSE
dontistimlerinin dogal bir uzantisidir [35]. SSE doéniisiimleri, durum — uzayr formatinda
azaltma yapmak gibi cebirsel islemleri etkilemek icin kullanilabilir [35]. Her CTSM sayisal
olmayan trivial embedding yoluyla tanimlayici forma eksiltilebilir. Bu durum da CTSM
fotmatinda gosterilen herhangi bir well — posed sistem durum — uzayi formatina giivenilir bir

sekilde azaltilabildigi gosterilir [35].

Referans [46] ile [48] arasinda verilen c¢alismalarda H, c¢evrim sekillendirme kontrol
kuraminda bahsedilen 2 — Riccati durum — uzay1 gosteriminde bahsedilen sistemin durum —
uzay1 formu denklem (3.1.3.1.23)’te verilmistir [35].

—Is+A B; B, 0 0

P(s)2| € Dy1 D =1 0 (3.1.3.1.23)
C, Dy; Dy 0 =1

&p 2 col(x,uy, Uz, ¥1,Y2) (3.1.3.1.24)

Dengeleyici seri igin tamamlanmis formiil, yani denklem (3.1.3.1.25)’te [35] verilen H,

kontrol kurali;

u; = K(s)y2(s) (3.1.3.1.25)

Limebeer [46], Glover ve Doyle [47] tarafindan belirtilmistir. Referans [28] ve [48]’de
belirtildigi gibi, asagidaki alti degiskenlik gosterebilen varsayimlar yapilmis durum igin

uygulanabilir ¢ikarimlar sunulmustur [35].

Dy, =0 (3.1.3.1.26)
Dy, = [(1)] (3.1.3.1.27)
Dy =1[0 1] (3.1.3.1.28)
D;; =0 (3.1.3.1.29)
Di,"C; =0 (3.1.3.1.30)

34



(3.1.3.1.26) ile (3.1.3.1.31) numarali denklemlerde belirtilen duruma gore [28] ve [48]
numarali referanslarda bahsedildigi iizere, olduk¢a kendine yeten 2 — Riccati H,, kurami
gOsterimi miimkiindiir. 2 — Riccati denklemi diye bahsedilenler denklem (3.1.3.1.32) ve
(3.1.3.1.33)’te verilmistir [35].

T _ T

pP= Ric( cATc B1By AszZ > (3.1.3.1.32)

—¢,"c, _

T T _ T
Q = Ric( BATB GG ACZCZ > (3.1.3.1.33)

—B,"B, _
Notasyon;

P = Ric ( _AQ _‘fT) (3.1.3.1.34)

[47], [28] ve [48] numarali referanslarda, cebirsel Riccati denklemlerinin (CRD) tek

¢ozimini belirtmek i¢in kullanilmistir [35].

0=PA+A"P —PRP +Q (3.1.3.1.35)

CRD ¢06zlimii olan denklem (3.1.3.1.34)’te verilen P varsa, bu durum matris kesir tanimi ile

gosterilebilir, denir [35].

p = p,p[t (3.1.3.1.36)
Py
Pz] (3.1.3.1.37)

Denklem (3.1.3.1.37) [35], Hamiltonian matrisinin (denklem (3.1.3.1.38)’de verilmistir)

kararli 6zuzayi i¢in hrehangi bir baz olusturur [35].
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[_AQ _ fr] (3.1.3.1.38)

Denklem (3.1.3.1.36) ve (3.1.3.1.37)’deki formiiller CRD’leri ¢6zmek igin kullanilir [35]. H,,
kontrolciiler serisini, [28] numarali referansta kanitlanan ana H,, kontrolciisii parametrize eder

[35].
u; = K(s)y, (3.1.3.1.39)

Bu durum igin u; —y; arasinda tanimli kapali ¢evrim transfer fonksiyonu, denklem

(3.1.3.1.40)71,

ITyrall,, <1 (3.1.3.1.40)

|Q]lc <1 ve Sekil ‘de gosterilen M(s) matrisi ile kararli Q(s) serisi agisindan saglar [35].
[28] numarali referansta kanitlanan belirli kararlilik ve gozlenebilirlik kosullar1 konusu igin,
yalnizca Riccati ¢oziimleri olan P ve Q varsa ve (3.1.3.1.41) ile (3.1.3.1.42) kosullar

saglaniyorsa, H,, kontrolciiler serisi bos degildir, denir [35].

P>0 (3.1.3.1.41)
Q>0 (3.1.3.1.42)
Amax(PQ) <1 (3.1.3.1.43)
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u

=" P(s) 4
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| |
0(s) |

| ug Uz

Lo— — — — - J

Controller K(s)

Sekil 3. 1. 3. 1. 2.Sistem ve H,, kontrolciisii

3.1.4 Cevrim Sekillendirme ile Geri Besleme Tasarim

Nyquist kararlilik teoreminin bir avantaji, teoremin, L=PC formiilii ile kontrolcii TF’u ile
baglantili olan dongii TF una bagl olmasidir [49]. Bu sayede kontrolciiniin dongli TF’unu
nasil etkiledigi rahat¢a goriiliir [49]. Kararsiz bir sistemi kararli hale getirmek i¢in kritik

noktadan Nyquist kivrimini bitkmek gerekir [49].

Bu basit fikir bircok farkli tasarim yoOnteminin temelini olusturur ve genel olarak bu
yontemlerin tamamina ¢evrim sekillendirme denir [49]. Istenen bicime sahip déngii TF’u
veren kompansator segimi fikrine dayanir [49]. Istenen bi¢imi secerken 1/s,1/s? nin Bode
diyagramlar1 Sekil 3.1.4.1°te verilmitsir. Kontrolciiniin sisteme olan etkisinin bu sekillerdeki

gibi olmasi istenmektedir.

Bode Diagram

=)

Magnitude (dB)

Phase (deg)

-180

Frequency (rad/s)
Sekil 3.1.4. 1. 1/s’in ve 1/s2 bode diyagrami
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4. OTOPILOT SiSTEMi MODELLERI

4.1 Cessna 172 Ugagi icin Kontrol Modeli

Bu calismada ilk olarak Cessna 172 ugagmin gergek katsayilar1 kullanilarak kontrolcii modeli

olusturulmustur. Bu adim i¢in modellenen CGCC sistem Sekil 4.1.1°de [2] gdsterilmistir.

Bu sistem otopilot tasariminin ilk adimi olan ve otopilot tasariminda i¢ dongiiyli olusturan
dengeleyici moddur. Dengeleyici modu i¢in ve daha sonradan iizerine eklenecek yiikseklik
tutucu dis dongiisii i¢in kontrolcii bu model baz alinarak tasarlanacaktir. Sekil 4.1.1°de [2]
gosterilen model, dogrusal olmayan bir sistem olup, dogrusallastirilmis sistemde kararsiz
kutuplart bulunmamaktadir. Daha onceki boliimlerde yon diimeni ile kanatcik arasinda bir
etkilesim oldugundan bahsedilmisti. Bu durumdan kaynakli sistemde herhangi bir problem ile

kargilasmamak i¢in ugagin tiim kontrol yiizeyleri ayni anda kontrol edilecektir.

Dengeleyici otopilot tasarimlari son zamanlarda olduk¢a goze carpan ylizey kaybindan
kaynakli kazalarin onlenmesinde de uygulanabilir. Yiizey kayiplari, hava tasiti kazalarina
sebep olan, kontrol yiizeylerinin iglevini yitirmelerinden ortaya ¢ikan durumlardir. Kuplajlar
da yiizey kayiplar1 yaratip, kazalara sebebiyet verebilir. Ornegin yiikselis diimeninde olusacak
bir problem veya genel adiyla yiikselis diimeni kontrol ylizeyi kaybi, sistemin transfer
fonksiyonunun biiyiikligiinii disiiriir ve sistemin faz gerilemesini yiikseltir. Bu durum, G
kontrolciisii izerinde dnemli miktarda kazang gerektirir [50]. Burada yuvarlanma hizi p ve
kayma agis1 B, yanlamasma yondeki kontrol sistemi igin geri-besleme degiskenleri olarak
secilmistir [50]. B kayma agis1, uzunlamasina ve yanlamasina eksen kanallarinda dekuplajin

koordinasyonlu ugusun gergeklenmesine yardimer olmasi igin segilmistir [50].

Sekil 4.1.1’de modellenmis sistemin goriintiisi bulunmaktadir. Bu model incelenecek
oldugunda girisler olarak elevator, aileron, rudder ve throttle verilmistir. Yani u¢agin tiim
kontrol yiizeyleri sistem modeline dahil edilmistir. Ardindan 6nceki boliimlerde bahsedilen
basit servo motor modelinin transfer fonksiyonu gelmektedir. Ciinkii kontrol yiizeylerinin
hareketini bu servo motorlar yapmaktadir. Servo motor transfer fonksiyonlarinin ardindan
eyleyici blogu gelmektedir. Bu blogun iginde motor modeli, gaz kolu modeli bulunabilir. Bu
sistemde servo motor modelleri agikta verilmistir ve bu nedenle eyleyici blogunun i¢i bos
birakilmistir. Eyleyici blogunun iistiinde riizgar blogu bulunmaktadir. Bir ugagin gergek ugusu

sirasinda havadaki bozucularin ugusa etkisi olacaktir. Bu bozucularin modeli riizgar blogunun
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icinde verilebilir. Sistem modellemesi yapilirken kosullarin miikemmel oldugu ve havanin
rlizgarsiz oldugu varsayilmistir. Ardindan Cessna 172 ugaginin kararlilik katsayilari, atalet
moment degerleri, hizi, agirligt gibi parametrelerini igeren genel ucak model blogu
bulunmaktadir. Genel u¢ak modelinin ardindan sensor blogu gelmektedir. Sensér blogunun
icinde, basing sensorii, 6 veya 3 eksenli atalet 6l¢iim birimi sensorii gibi sensér modelleri
bulunabilir. Bu bloktan sonra kontrol etmek istenilen ag1 veya Ol¢iimlerin ¢iktilart

gelmektedir.

Kontrolcii tasarlanmadan 6nce yani Sekil 4.1.1°deki durum uzayr blogu eklenmeden once,
elevator, aileron, rudder, throttle kontrol ylizeylerinin bulundugu giris kismindan v, a, B, p, g,
r... vb. ¢iktilarin bulundugu kisima kadar olan model ilk olusturuldugunda dogrusal olmayan
bir sistemdir. Dogrusal olmayan sistemlerin kontroliiniin zorlugundan otiirii, modelleme
yapilirken dogrusal olmayan sistem, MATLAB / Simulink ortaminda, istenilen diiz ucus
kosulu i¢in hiz ve yiikseklik degerleri verilerek bu sartlar1 saglayacak itki miktar1 ve kontrol
yizey agilart niimerik olarak ¢Ozdiiriilerek ¢alisma (trim) noktasinda model
dogrusallagtirilmigtir [40]. Bu adimda sistemin ¢ikis kisminda gosterilen 12 durumun eger
biliniyorsa ilk degerleri girilir. Optimal calisma noktalar1 belirlendikten sonra, bunlar bir
sistem haline getirilir ve durum uzayr formatinda elde edilir. Bu matrisler kullanilarak
sistemin dogrusallagtirma islemi yine MATLAB kullanarak yapilir. Dogrusallastirilmisg

sisteme, ¢evrim sekillendirme yontemi kullanilarak kontrolcii tasarlanir.

Dogrusallastirilmis ancak kararsiz sistemin basamak cevabi Sekil 4.1.2°de verilmistir. Sekil
4.1.2°de goriildiigii tizere 16 adet grafik bulunmaktadir. Sekil tizerinden gidilecek olunursa
aileron kumanda girisi ¢ agisini, elevator kumanda girisi © acisini, rudder kumanda girisi
acisini, throttle kumanda girisi hiz1 etkilemektedir. Capraz 4 kanal haricinde de grafiklerin
oldugu goriilmektedir. Bunun sebebi her bir girisin tiim ¢ikislar {izerindeki etkisinin
goriilmesidir. Daha Onceden de bahsedildigi gibi kuplajlarin  olusup olusmadigi

gozlemlenebilir.

Sekil 4.1.3’te hassasiyet, (sensitivity), biitiinleyici hassasiyet (complementary sensitivity),
istenen bi¢im (desired shape) ve basarilan bi¢im (achieved shape) diyagramlar1 verilmistir.
Cevrim sekillendirme yonteminin amaci sistemin seklini, istenilen sekle sokmaya ¢alismaktir.
Grafigin 0(Gd) + GAM(dB) ile gosterilen kismi, istenilen sinirlandirmalart belirtmektedir.
Grafikte target loop shape ile gosterilen kisim her zaman o(Gd) + GAM(dB) araligiin

arasinda bulunur. Sistemin bode davranisi, grafikte target loop shape olarak gosterilen gibi
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hareket etmesi i¢in manipiile edilecektir. Grafikte open-loop olarak gosterilen kisim sistemin

bicimlendirilmis yeni davranigidir ve istenildigi gibi sinirlarin arasinda kalmaktadir.

Sekil 4.1.4’te CGCC sistemin birim basamak cevabi verilmistir. Gaz kolu kumanda girisinin
biiylik oranla hizi kontrol edip, kiiciik oranla © agisina etki etmesi beklenen bir durumdur.
Boyle bakildiginda K kontrolciisii gaz kolu girisi ile hiz verisini istenen konuma ulagtirmistir.
Ikinci giris olan yon diimeni kumanda girisinin yalnizca P acismi etkilemesi beklenir. B
acisinin, K kontrolciisiiniin etkisiyle istenen degere geldigi goriiliir. Ugiincii giris olan yiikselis
diimeni kumanda giriginin, hiza ve © acisina etki etmesi beklenir. © agis1 arttikga hiz
degerinde diisme olmalidir. K kontrolciisii ile yiikselis diimeni kumanda girisi © agisini
istenen konuma getirmistir. Son giris olan kanat¢ik kontrol yiizeyinin ¢ agisini etkilemesi
beklenmektedir. K kontrolciisii kullanildiginda kanatgik kontrol yiizeyinin ¢ agisini istenen
konuma getirdigi goriilmiistiir. Sekil 4.1.2°deki grafikte hicbir giris ile ¢ikis arasinda kontrollii
bir cevap olmadig belirtilmisti. K kontrolciislinlin sisteme olan etkisi bu grafikte acikg¢a

goriilmektedir.

Sekil 4.1.5te [2] Sekil 4.1.1°deki [2] modelde goriilen giris degerlerinin simiilasyon sonuglari
verilmistir. Bu sonuglara gére 10 derece © agisinda ucgagi tutmak icin ylikselis diimeni
kumanda girisi 6nce 5 derecelik bir a¢1 yapip, 7 saniyede az bir salinimla 0 dereceye
gelmektedir. Ayn1 sekilde 5 derece ¢ agis1 giris referansi verildiginde ¢ acgisini kontrol eden
kanatcik diimeni ylizeyi kumanda girisi yaklasik -1.5 derecelik bir ag1 yapip 4.5 saniyede 0
derece konumuna geri donmektedir. Verilen referanslardan etkilenen yon diimeni, basta 0.5
derecelik bir yonelme gerceklestirmis, yaklasik 4 saniye i¢inde doniisiinii bitirip ileriye dogru
diiz bir ucus gerceklestirmektedir. 62 m/s’lik referans degeri verilen hiz bilgisini
gerceklestirmek icin throttle kumanda girisi 2 saniye i¢inde 5000 degerine ulasmis yani tama
yakin gaz vermis, 6 saniye civarinda hizini sabit tutmayi basardigi ic¢in yar1 gaz kolu

durumuna geri gelmistir.

Sekil 4.1.6’da [2] hiz, o ve B degerlerinin degisimini gosteren grafik verilmistir. 60 m/s
baslangi¢c degeri olan ucagin hizinin 62 m/s’ye ¢ikmasi beklenmektedir. 62 m/s’lik referans
degerine ucak 6 saniyede ulagmaktadir. Ugak ucusunu gerceklestirirken kayma yapmamasi
icin B agis1 hep 0 derece referansi verilmistir. Yana kayma agisinin 0 derece civarinda seyir
ettigi ve tam 0’a 8 saniye sonunda oturdugu goriilmektedir. o hiicum agis1 hiz ile degiskenlik

gostermektedir. Bu sistemde hiicum agisina bir referans degeri verilmemistir. Gortilebilecek
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degisim hiz verisi ile alakali olmali ancak 0’dan ¢ok uzaklasmamali ve yine 0 dereceye

oturmalidir. Grafikte de 7 saniye sonunda 0 dereceye oturdugu goriilmektedir.

Sekil 4.1.7°de [2] modeldeki sistemde verilen kumanda girisine gore elde edilen ¢ikis ag1
degerlerinin degisim grafigi verilmistir. Yon diimeni kontrol yiizeyi tarafindan olusan yalpa
hareketinin bir sonucu olarak ortaya ¢ikan y acisi, Sekil 4.1.7°de yon diimeninin (rudder)
etkisi sonucu ucgagin donme hareketini gostermektedir. Bu beklenen bir durumdur.
Kontrolciiniin ucagi 10 derecelik © referans degerine 6 saniyede getirdigi goriilmektedir. 5
derece olarak verilen ¢ referans degerine ugagi kontrolciiniin 4 saniyede getirdigi

goriilmektedir.

H,, cevrim sekillendirme yontemi, iyi performansa sahip giirbiiz kontrolcii elde edebilmek
icin kullanilir. Performans ile giirbiizliik iliskisi ters orantili ¢alisir ancak optimal bir nokta
bulunabilir. Bu ¢alismada H,, ¢evrim sekillendirme yonteminin sec¢ilmesinin sebebi de hem

performansi iyi hem de giirbiiz bir sistem olusturmak istendigi igindir.
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Sekil 4. 1. 1. Kontrolciiniin gémiildiigli CGCC sistem modeli




Step Response
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Sekil 4. 1. 2. Calisma Noktas1 Etrafinda Dogrusallastirilmig Sistemin Basamak Cevabi
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Sekil 4. 1. 3. Hassasiyet (sensitivity), biitiinleyici hassasiyet (complementary sensitivity),
istenen bi¢im (desired shape) ve basarilan bigim (achieved shape) diyagramlari
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Responses to step commands
From: speed-ref From: beta-ref From: theta-ref From: phi-ref

To: Demux/beta
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Sekil 4. 1. 4. Cok — giris — ¢ok — ¢ikig sistemin birim basamak cevabi
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Sekil 4. 1. 5. Yiikselis diimeni, kanat¢ik diimeni, yon diimeni ve gaz kolu simiilasyon sonug
grafikleri
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Sekil 4. 1. 7. Psi, theta ve phi agilarini simiilasyon sonuglari
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4.2 Apprentice S Model Ucagi icin Kontrolcii Tasarimi

C172 ugaginin gercek katsayilar1 kullanilarak kontrolcii modeli olusturulduktan sonra
C172’nin kiigiik 6l¢ekli model ugagr i¢in bir matematiksel model olusturulmustur. Boylece
modellenen CGCC sistem Sekil 4.2.1°de gosterilmistir. Modelde goriilen C172 Airlib

blogunun i¢indeki katsayilar model ucagin katsayilar1 esas alinarak yeniden diizenlenmistir.

Onceki modelden farkli olarak hiz verisi 20 m/s olarak verilmistir. Ciinkii bu model kiiciik bir

ucaktir ve ¢alisma noktasi belirlenirken hizin ilk degeri olarak 18.9 m/s verilmistir.

Sekil 4.2.2.de calisma noktas1 etrafinda dogrusallastirilmis sistemin basamak cevabi
verilmigtir. Daha 6nceden de bahsedildigi gibi giris degiskenlerinin sirasi throttle, rudder,
elevator, aileron seklindedir. Modeli olusturulan dogrusal olmayan sistemin dogrusallagtirma
ve ilk degerlerinin belirlenme islemlerinden sonraki durumlar1 ve birbirlerine olan etkileri
goziikmektedir. Bu durumda olan sistem ¢evrim sekillendirme yontemi ile kontrol edilmeye

calisilacaktir.

Bu sistem ig¢in bir ¢o6ziim olusturacak, hassasiyet (sensitivity), biitiinleyici hassasiyet
(complementary sensitivity), istenen bicim (desired shape) ve basarilan bigim (achieved
shape) diyagramlar1 Sekil 4.2.3’de verilmistir. Cevrim sekillendirme yonteminin amaci
sistemin seklini, istenilen sekle sokmaya calismaktir. Grafigin o(Gd) + GAM(dB) ile
gosterilen kismi, istenilen smirlandirmalart belirtmektedir. Grafikte target loop shape ile
gosterilen kisim her zaman o(Gd) = GAM (dB) araliginin arasinda bulunur. Sistemin bode
davranigi, grafikte target loop-shape olarak gosterilen gibi hareket etmesi i¢in manipiile
edilecektir. Grafikte open-loop olarak gosterilen kisim sistemin bigimlendirilmis yeni

davranisidir ve istenildigi gibi sinirlarin arasinda kalmaktadir.
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Birinci giris olan gaz kolu kumanda girisi, K kontrolciisii ile hiz verisini istenen konuma
ulastirmustir. Ikinci giris olan yon diimeni kumanda girisinin yalmzca B agisini etkilemesi
beklenir. B acisinmn, K kontrolciisii kullanilarak istenen degere geldigi goriiliir. Ugiincii giris
olan yiikselis diimeni kumanda giriginin, hiza ve O acisina etki etmesi beklenir. © agisi
arttikca hiz degerinde diisme olmalidir. K kontrolciisii ile yiikselis diimeni kumanda girisi ©
acisini istenen konuma getirmistir. Son giris olan kanatgik kontrol yilizeyinin ¢ agisini
etkilemesi beklenmektedir. K kontrolciisii kullanildiginda kanatgik kontrol ylizeyinin ¢ agisini
istenen konuma getirdigi goriilmistiir. Sekil 4.2.4’te ¢evrim sekillendirme y6nteminin
ardindan elde edilen K kontrolciisiiniin sisteme uygulandiktan sonra sistemin basamak cevabi
verilmigtir.  Sekil 4.2.2°deki grafikte higbir girig ile ¢ikis arasinda kontrollii bir cevap

olmadigi belirtilmisti. K kontrolciisiiniin sisteme olan etkisi bu grafikte agikca goriilmektedir.

Elde edilen K kontrolciisii MATLAB/Simulink modeline gomiiliip, giris ve ¢ikislarin
durumuna ayrica bakilmali ve verilen referans degerlerinde ugagi tutup tutmadigi

g6zlemlenmelidir.

Sekil 4.2.5°te, verilen referans degerlerine gére benzetim sonuglar1 verilmistir. Bu sonuglara
gore 10 derece O acisinda ugagi tutmak icin yiikselis diimeni kumanda girisi once -0.5
derecelik bir ag¢1 yapip, 7 saniyede az bir salinimla yaklagik 0 dereceye gelmektedir. Ayni
sekilde 5 derece ¢ acis1 giris referansi verildiginde ¢ agisini kontrol eden kanat¢ik diimeni
yiizeyi kumanda girisi yaklasik -0.3 derecelik bir ag1 yapip 7 saniyede yaklagik 0 derece
konumuna geri donmektedir. Verilen referanslardan etkilenen yon diimeni, basta 0.1 derecelik
bir yonelme gergeklestirmis, yaklasik 6 saniye i¢inde doniisiinii bitirip ileriye dogru hafifce
donerek bir ucus gerceklestirmektedir. 20 m/s’lik referans degeri verilen hiz bilgisini
gerceklestirmek i¢in gaz kolu kumanda girisi 2 saniye i¢cinde 4 degerine ulagsmis, 6 saniye

civarinda hizini sabit tutmay1 bagardig1 i¢in yar1 gaz kolu durumuna geri gelmistir.

Sekil 4.2.6’da hiz, a ve B degerlerinin degisimini gosteren grafik verilmistir. 18.9 m/s
baslangi¢c degeri olan ucagin hizinin 20 m/s’ye ¢ikmasi beklenmektedir. 20 m/s’lik referans
degerine ucak 7 saniyede ulagsmaktadir. Ugak ugusunu gercgeklestirirken kayma yapmamasi
icin B agis1 hep 0 derece referansi verilmistir. Yana kayma agisinin 0 derece civarinda seyir
ettigi ve tam 0’a 10 saniye sonunda oturdugu goriilmektedir. a hiicum agis1 hiz ile degiskenlik
gostermektedir. Bu sistemde hiicum agisina bir referans degeri verilmemistir. Goriilebilecek
degisim hiz verisi ile alakali olmali ancak 0’dan ¢ok uzaklasmamalidir. Grafikte de O derece

civarinda a agisinin seyir ettigi gézlemlenir.
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Sekil 4.2.7°de modeldeki sistemde verilen kumanda girislerine gore elde edilen ¢ikis ag1
degerlerinin degisim grafigi verilmistir. Yon diimeni kontrol yiizeyi tarafindan olusan yalpa
hareketinin bir sonucu olarak ortaya g¢ikan y agisi, Sekil 4.2.5’de yon diimeninin (rudder)
etkisi sonucu ucgagin donme hareketini gostermektedir. Bu beklenen bir durumdur.
Kontrolciiniin ugagi 10 derecelik © referans degerine 6 saniyede getirdigi gorilmektedir. 5
derece olarak verilen ¢ referans degerine ugagi kontrolciiniin 6 saniyede getirdigi

goriilmektedir.
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Sekil 4. 2. 1. Apprentice Model Ugagt MATLAB/Simulink Modeli
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Step Response
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Sekil 4. 2. 3. Hassasiyet (sensitivity), biitiinleyici hassasiyet (complementary sensitivity),
istenen bi¢im (desired shape) ve basarilan bi¢gim (achieved shape) diyagramlari
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Responses to step commands

From: speed-ref From: beta-ref From: theta-ref From: phi-ref
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Sekil 4. 2. 4. Cok — giris — ¢ok — ¢ikis sistemin birim basamak cevabi
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Sekil 4. 2. 5. Yiikselis diimeni, kanat¢ik diimeni, yon diimeni ve gaz kolu simiilasyon sonug
grafikleri

51



pa T T T T T T T T T
o /_
18 n
18 I | | | | I | | |
alpha
-0.01 T T T T T T T T T
-{)clz N |
.0.03 I T T T T T
beta
T T T T T T T T
0
-0.02 n
0.04 I I I I I I I I I
p
10 T T T T T T T T T
5 f\_ .
0
5 I | | | | I | | |
q
20 T T T T T T T T T
10 N o
0
A0 I I I I I I I I I
r
4 T T T T T T T T T
25 =
o I I I I I I I I I
[} 1 2 3 4 5 6 T 8 9 10

Sekil 4. 2. 6. Hiz bilgisi, a ve B degerlerinin simiilasyon sonug grafikleri
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Sekil 4. 2. 7. Psi, theta ve phi a¢ilarin1 simiilasyon sonuglari
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4.3 Cessna 172 Ucagina Yiikseklik Tutucu Otopilot Tasarimi

Yiikseklik tutucu otopilot tasarlanirken, 2.3. bolimdeki yaklasim temel alinmistir. Verilen
yiikseklik referans degeri ile ucagin gercek irtifa degeri kontrolciiden gectikten sonra bu deger
O acisinin referans degeri olacaktir. Yiikseklik kontrolii i¢in kolayligindan dolayr PID
kontrolcli kullanilmistir. Sekil 4.3.1.’de Cessna 172 ucagi icin yiikseklik tutucu otopilot
sistemi MATLAB/Simulink modeli verilmistir.

MATLAB/Simulink ortaminda PID blogu ile yiikseklik degeri referans degerinde tutulacaktir.
PID katsayilar1 belirlenirken, PID blogunun tuning yontemi kullanilmistir. Sekil 4.3.3°ten de
anlagilacagi tlizere; P katsayist 0.42516, I katsayist 0.0017672, D katsayis1 -0.27756 olup,
yiikselme zamani 2.12 saniye, yerlesme zamani 6.25 saniye, asim %7.87, tepe noktasi
1.08dir. Elde edilen kontrolcti modele gémiilmiistiir.

Ucak, 65 metre olarak verilen referans degerine 10 saniyede ulagmaktadir. Ugak, bu irtifaya
ulasirken x ve y eksenlerinde de ilerlemistir. Sekil 4.3.4’te ucagin diinyaya goére konumunun
X, y, ve z eksenleri verilmistir.

Sekil 4.3.5.’te Yiikselis diimeni, kanatgik diimeni, yon diimeni ve gaz kolu simiilasyon sonug
grafikleri verilmistir. Ugak 5 metre ylikselirken yiikselis diimeni kontrol yiizeyi, 8 saniye
kadar 5 derecelik bir degisim yapmus, istenilen irtifaya ulaginca tekrar O derecelik konumuna
donmiistiir. Modelde hala kanat¢ik kontrol ylizeyinin acist olan ¢ degeri i¢in referans
verilmektedir. Bu referans konumuna gelebilmek i¢in kanatgiklar once -1.5 derece
acilmaktadir. Ardindan istenilen referansa ulastigi i¢in 0 derece olan eski konumuna geri
donmiistiir. YOon diimeni i¢in bir referans degeri verilmemistir. Ancak kayma agis1 olan f i¢in
bir deger verilmisti. Kayma agis1 ile yon diimeni birbirini etkileyebilir. Gaz kolu kumanda
girisinde olan degisiklik, modelde hala hiz referans degeri verildigi i¢in gerceklesmistir. 3000

civarinda tam gaz verip, istenen hiza ulasilinca yar1 gaz konumuna geri donmiistiir.

Sekil 4.3.6°da hiz bilgisi, a ve B degerlerinin benzetim sonug grafikleri verilmistir. Yiikseklik
tutucu otopilot sistemi tasarlansa da hala i¢ dongiide bulunan g¢evrim sekillendirme yontemi
ile olusturulan kontrolciiniin  ¢alisigim1  gozlemlemek i¢in  hiz referans degeri
degistirilmemistir. 6 saniye i¢inde kontrolcii ugagi 60 m/s’den 62 m/s’ye getirmektedir. o
degeri, hiz ile orantili oldugu ic¢in hizin degisimi onu etkilemektedir ancak hiz degisimi
durdugunda o degeri de 0’a geri donmiistiir. B kayma agisinin 0 derece konumunda kalmasi
istenmektedir. Ciinkii u¢agm kaymasi istenilen bir durum degildir. I¢ dongiideki kontrolcii
yana kayma agisini 0 dereceye 8 saniyede getirmektedir.
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Sekil 4.3.7°de vy, © ve ¢ agilarinin benzetim sonuglar1 verilmistir. Yalpa hareketini olusturan
yon diimeninin hareketinden etkilenen vy agisinin degisimi grafikteki gibidir. Ugagin doniis
hareketi yaptig1 buradan anlasilabilir. Yiikseklik degisimi © referans degeri olarak sisteme
verildiginden daha once bahsedilmisti. Bu durumda ©’daki degisimin, 0 dereceden baslayip
12 saniye i¢inde O dereceye geri donmesi, istenilen irtifaya gelebilmek icin ugak oOnce
bulundugu diiz ugus konumundan yiikselis durumuna gegip, tekrar diiz ugus durumuna
dondiigiinii  gostermektedir. Modelde yiikseklik tutucu otopilot tasarimi yapilsa da ig
dongiideki ¢evrim sekillendirme yontemi ile bulunan kontrolciiniin hala ¢alistigin1 gostermek
icin ¢ acisina referans degeri verilmistir. 5 derece olan bu referans degerine ugak 4 saniyede

ulagmaktadir.
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Sekil 4. 3. 1. Apprentice model ucagi i¢in yiikseklik tutucu otopilot sistemi
MATLAB/Simulink modeli

Tuned response
Step Plot: Reference tracking = = = Block response
12 : ! | :

0.8
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o
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I I I I
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Sekil 4. 3. 2. Yiikseklik tutucu otopilot tasarimi i¢in PID kontrolciiniin referans takip grafigi

Controller Parameters

Tuned Block
P 0.4744 0.4744
1 0.00059176 0.00059176
D -1.3168 -1.3168
M 0.24441 0.24441

Performance and Robustness

Tuned Block
Rise time 10.2 seconds 10.2 seconds
Settling time 20,7 seconds 20,7 seconds
Overshoot 354 % 3.54 %
Peak 1.04 1.04
Gain margin 247 dB @ 1.35 rad/s 24.7 dB @ 1.35 rad/s
Phase margin 69 deg @ 0.142 rad/s (69 deg @ 0.142 rad/s
Closed-loop stability Stable Stable

Sekil 4. 3. 3. PID kontrolciiniin katsayilar
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Sekil 4. 3. 4. Yiikselis diimeni, kanatgik diimeni, yon diimeni ve gaz kolu simiilasyon sonug
grafikleri
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Sekil 4. 3. 5. Hiz bilgisi, a ve B degerlerinin simiilasyon sonug grafikleri
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Sekil 4. 3. 6. y, © ve ¢ agilarinin simiilasyon sonuglari
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5. OTOPILOT UCUS TESTi SONUCLARI

X — Plane ugus benzetimi, kisisel bilgisayarlar i¢in diinyanin en kapsamli ve gii¢lii ugus
benzetimidir ve olabilecek en gergek¢i ugus modeli sunar [51]. X — Plane bir oyun degil,
aksine miihendisler i¢in, sabit veya doner kanath ugaklar i¢in ugus kalitesi i¢in dnceden bir
fikir edinme aracidir [51]. Sesalt1 ve sestistii ugus dinamiklerini igerir, bu da kullaniciya en

yavas ugaktan en hizlisina, ugus karakteristigini kestirmeye yardime1 olur [51].

Sahada model ugaga kontrolciileri gomiip, ¢alisip ¢alismadigini gormeden dnce ve ugak kaybi
veya hasar1 olmadan ugusu tamamlayabilmek i¢in dnceden kontrolciinlin gercege yakin bir
benzetim ortaminda test edilmeleri gerekir. Burada X — Plane benzetimi devreye girmektedir.
MATLAB ile iletisim kurabilen X — Plane, MATLAB / Simulink ortaminda kurulan bir

model ile herhangi bir kontrolciiyii kolayca test etme imkani1 sunmaktadir.

5.1 Apprentice S Model Ugaginin Dengeleyici Otopilotu i¢cin X — Plane ile Haberlesecek
MATLAB / Simulink Modeli

MATLAB / Simulink ortaminda X — Plane ile haberlesen bloktan alinan veriler Gomiilii
MATLAB Fonksiyonu bloguna gelir. Sekil 5.1.1’de bu kisim agik¢a goriilmektedir. Burada
alinan veriler 6zelliklerine gére ayrigtirilir. Zaman, hiz, moment, yunuslama, yuvarlanma vb.

olarak ayrilan verilerden kontrol modelinde gerekenler kullanilir.

Sekil 5.1.2°de, Cessna 172 ugagi i¢in hazirlanan kontrolcii ayrik zamana gevrilip, X — Plane
benzetim programindan kullanilacak ugaga gore, smirlandirmalar, katsayilar verilmistir.
Ornegin, Sekil 5.1.1°de B ¢ikis1 -1 katsayisi ile carpilmaktadir. Bunun sebebi, benzetimden
gelen veri, model i¢in ters kanalli olarak gelmektedir. Onu diizeltmek i¢in -1 ile ¢arpilir. Bir
baska ornek vermek gerekirse; Sekil 5.1.2°de ayrik zamanli durum uzay1 blogundan sonra
gelen ve kanatgik, ytikselis, yon diimenleri, gaz kolu degerlerine giden kisimda her kontrol
yiizeyi bir katsayr ile carpilmigtir. Bu katsayilarin sebebi; X — Plane ucgus benzetim
programinda Cessna 172 ugagmnin gerc¢egi bulunup, kiigiik model u¢aginin bulunmamasidir.
Ucus deneylerinde Sekil 2.1, 2.2, 2.3’te verilen model ugaklar kullanilacagi i¢in simiilasyonda

kiiclik bir ucakta hazirlanan kontrolciilerin uygun olup olmadig test edilmelidir.

Sekil 5.1.3’te kontrolcii ¢ikisinda elde edilen yiikselis diimeni, kanatcik, yon diimeni, gaz kolu

verileri tekrar X — Plane’e girip, ugak bu komutlara gére konumunu degistirecektir.
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Sekil 5.1.1, 5.1.2, 5.1.3’te verilen bloklar bir biitiin model halindedir, gorselin netligi i¢in ii¢

ayr1 sekilde verilmistir.

Bu ¢aligmanin {igiincii boliimiinde bahsedilen ¢evrim sekillendirme yontemi ile elde edilen K
kontrolciisti, stirekli zamanlidir. Ancak X — Plane benzetimi ile beraber kosacak modelde

ayrik zaman kullanilacagi i¢in, K kontrolclisii ayrik zamana ¢evrilmistir.

Sekil 5.1.4’te PT60 ugagmin X — Plane benzetim programinda ugus goriintiisii verilmistir.
Cessna 172 model ugag i¢in tasarlanan otopilot sisteminin X — Plane benzetim programinda
denenmesi i¢in Cessna 172 model ucagina benzer ufak bir ugak lizerinde denenmesi
gerekmektedir. Bu sebepten otiirii PT60 RC ugagi segilmistir. Otopilot ig¢in tasarlanan
kontrolcii Cessna 172 model ugagina gore tasarlandigi i¢in ve PT60 ile aralarinda model
olarak farklilik bulundugu i¢in otopilotun MATLAB/Simulink ortaminda elde edilen grafikler
gibi ¢aligmas1 beklenmese de benzer bir davranis gériilmesi istenmektedir. Onceki boliimlerde
bahsedilen dengeleyici moddaki otopilot sisteminin benzetim programinda ger¢eklenmesi i¢in
Sekil 5.1.1, 5.1.2, 5.1.3’te verilen blok diyagramlar1 kullanilarak kontrolcii X — Plane’e
gonderilir. Otopilot sistemi tasarlandiktan sonra MATLAB/Simulink ortaminda elde edilen
grafiklerdeki gibi ucagin hareket etmesi beklenir. Sekil 5.1.5’te u¢agin yunuslama, yalpa ve
sapma acilari, hiz degeri gibi bilgiler bulunmaktadir. Sekil 5.1.2°de verilen sistemin kontrolcii
blogunun bulundugu kisimda yunuslama, yalpa ve sapma agilar1 i¢in 0 derecede tut komutu X
— Plane’de ucan PT60 ucagina gonderilmektedir. Sekil 5.1.5’te de goriildiigii izere yunuslama
acgist -0.001 derecede, yalpa agist 0.025 derecede tutulmaktadir. Kayma agis1 -0.002 derecede,
hiz ise 35.02 ktas yani 18 m/s’de tutulmaktadir. Burada Sekil 5.1.2°de hiz, B, ©, ¢ yazan
bloklardan verilen komuta gore uc¢agin durusu degisecektir. Dengeleyici otopilot sistemi

devrede oldugu i¢in ugak diiz ugusuna geri dénecektir.

Sekil 5.1.5, 5.1.6, 5.1.7, 5.1.8’de ugusun benzetim sonuglar1 yer almaktadir. Bir ugus sirasinda
farkl1 zaman araliklarinda hiz, ©, ¢ ve beta degerlerine komutlar verilmistir. Sistemin genel
anlamda dengeleyici modda c¢alisirken kumandadan komut verildiginde ugagi o degerde
tutmasi, kumanda girisi kesildiginde baslangic noktasina donmesi beklenmektedir.
Grafiklerde referans takibinde salinimlar, Apprentice S i¢in tasarlanan kontrolciiniin X-
Plane’deki PT60 ugaginda denenmesinden kaynaklanmaktadir. Model farki olsa da genel

anlamda otopilotun ¢alistig1 goriilmektedir.
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Sekil 5.1.5te 18 m/s’lik ilk hiz kosulunda ugan ucaga 270 — 280 saniye arasinda referansin 20
m/s olmasi istenmistir. Basta 21 m/s’ye hizlanan ucak 290. saniyeden sonra 20 m/s’ye

oturmustur.

Sekil 5.1.6°’da 0 derecelik ac1 kosulunda ugan ugagin yunuslama acgist olan ©’nin 50 — 100
saniye arasinda 3 derecede sabitlenmesi istenmistir. Ac¢1 150. saniyeye kadar 3 derece
civarinda seyir etmistir. 150 — 200 saniye araliginda tekrar 0 derece © acis1 verilmistir. Bu
stire boyunca 0 derece civarinda ugagi tutmaktadir. 200 — 250 saniye arasinda 5 derecelik
referans verilmistir. Cok az hata ile 5 derece civarinda © acisi ile ugak ugusuna devam

etmistir.

Sekil 5.1.7°de 0 derece ilk ac1 kosulunda ugan ugagin yuvarlanma agisi olan ¢’nin 180 — 200
saniye arasinda 3 derecede sabitlenmesi istenmistir. Ac¢i 200. saniyeye kadar 3 derece
civarinda seyir etmistir. 200 — 220 saniye arasinda tekrar O derece ¢ agis1 verilmistir. Bu siire
boyunca 0 derece civarinda ugagi tutmaktadir. 220 — 240 saniye arasinda -3 derecelik referans

verilmistir. Cok az hata ile -3 derece civarinda ¢ agisi ile ucak ugusuna devam etmistir.

Sekil 5.1.8’de 0 derece ilk kosulunda ugan ugagin kayma agis1 olan beta hep O derecede

tutulmalidir ki ugak kayma egilimine ge¢gmesin.
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Sekil 5. 1. 1. X — Plane’den gelen ugus verileri blogu modeli
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5.2 Apprentice S Model Ucag icin Yiikseklik Kontroliiniin X — Plane ile Haberlesecek
MATLAB / Simulink Modeli

Sekil 5.2.1’de X — Plane ugus benzetiminden gelen ugus verileri blogu modeli verilmistir.
Sekil 5.2.1°den farkli olarak yiikseklik kontrolii de sisteme eklenmistir. Yiikseklik tutucu
otopilot tasariminda, theta geri-beslemeli i¢ dongii ve yiikseklik tutucu dis dongii eklenmisti.

Calismanin bu kisminda yiikseklik kontrolii benzetiminde denenecektir.

Sekil 5.2.2°de otopilotun i¢ dongiideki dengeleyici kismi ve yiikseklik kontrolii dis
dongiisiiniin modeli verilmistir. Bir Onceki boliimdeki ayrik zamanli sistem olmasi ve
katsayilarin varligr degismemistir. Yiikseklik kontrolii icin, referans verilen irtifa degeri ile
gercek irtifa degeri arasindaki fark PID kontrolciiden gectikten sonra, kontrolcii ¢ikist © agis1

icin referans degeri olusturmaktadir.

Sekil 5.2.3’te yiikseklik tutucu otopilotun X-Plane benzetim sonucu verilmistir. Mavi renkteki
grafik verilen referans degeri, pembe renkli olan ise u¢agin o anki durumunu gostermektedir.
Aralarindaki hatanin 5 feetten fazla olmadigi goriilmiistiir. 5 feetlik hata da 2 veya 3 anda
goriilmistlir, onun disindaki zamanlarda 5 feetten ¢cok daha az bir fark goziikmektedir.
Yaklasik ilk 20 saniye boyunca ilk kosul olarak verilen 400 feetlik yiikseklikte ugak
ucmaktadir. Ardindan ugagin 700 feete yiikselmesi istenmistir. Tirmanma hareketi 70 — 75
saniye civarinda bitmistir ve 700 feete ulagmistir ugak. 700 feette 75 — 150 saniye arasinda
seyir eden ugagin 300 feetlik irtifaya inmesi istenmistir. 235. saniye civarinda 300 feete

ulagmis ve 300. saniyede ucusunu tamamlayana kadar bu irtifada diiz ugus yapmastir.
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6. SAHA UCUS SONUCLARI

Bu kisimda benzetimlerin ardindan olusturulan otopilotlarin sahada deneme sonuglar1 yer
almaktadir. Ugus testlerinde dengeleyici otopilot sistemi test edilmis olup, testler 2 farkli evre
icin yapilmistir. Birinci evrede dengeleyici otopilot sistemi yana kayma agist kontrolii
yapilmadan, ikinci evrede ise yana kayma agis1 da dahil edilmis dengeleyici otopilot sistemi
test edilmistir. Calismanin bu kisminda ugus testlerinden alinan sonuglarin grafikleri
verilmektedir. Sekil 6.1°de hangi zamanda hangi evrenin secildigi gosterilmektedir. Biitiin bir
ucus stiresince kisa araliklarla dnce birinci evre ardindan ikinci evde testleri yapilmuistir.
Kirmiz1 renkte gosterilen kisimlar birinci evreyi, sar1 renkte gosterilenler ise ikinci evreyi

belirtmekte olup, diger zamanlarda manuel ugus yapilmistir.

Calismanin C172 gercek ucagi igin hazirlanan otopilot sistemi 21.09.2015 tarihinde saha ugus
testinde Train Star model egitim ugaginda denenmistir. Otopilot sistemi gercek ucaga gore
tasarlandig1 i¢in benzetim sirasinda gozlemlenen sonuglarin aynisi beklenmemektedir ancak
benzer bir durus sergilemesi beklenmektedir. Bu kisimda verilen grafikler, 4000 saniyelik tek
ucusun sonuglaridir. Sekil 6.2, 6.3, 6.4, 6.5’te ugagin yalpa hareketinin toplam 4000 saniye
icindeki davranigi1 gosterilmektedir. Birinci ve ikici evreler devreye girdigi zaman yalpa agisi
phi nin 0 derece civarinda oldugu gériilmektedir. Ornegin Sekil 6.2°de 600 saniye civarinda
bir bozucu verilmistir yani ugak yana kumanda ile yatirilmistir. Birinci evredeki otopilot
kumandadan agilmistir ve higbir pilot yardimi olmadan otopilot tek basina kisa siirede phi
acisin1 0 derece civarina getirmistir. Yani yana yatmis olan ugagin durusunu diiz ucus
konumuna getirmistir. Sekil 6.3’te 1400 ile 1500 saniye araliginda ¢ok yiiksek bir bozucu
verilmigstir. 2. evre dengeleyici otopilot kumandadan agilmistir. Ugag: tehlikeli bir duruma
sokmadan diiz ugus konumuna geri getirmistir. Otopilot devrede olduk¢a kumandadan
bozucular verilmeye devam edilmis ve otopilot her seferinde ugagi diizeltebilmistir. 1600.
saniyeye kadar ikinci evrede otopilot ¢alismaya devam etmistir ardindan otopilot devreden
cikartilmis ve bagka bir bozucu verildikten sonra tekrar agilmistir. Ayn1 durum Sekil 6.4’°te de
mevcuttur. 2000 — 3000 saniye araliginda hem birinci hem ikinci evre otopilotlar
denenmigstir. Yalpa hareketi i¢in sonuglarin oldugu 4 grafik de incelendiginde 2. evre otopilot
sisteminin daha iyi calistigi goriilmektedir. Ikinci evrede yana kayma agis1 da otopilot
sisteminin icinde kontrol edilen elemanlardan biriydi. Yalpa hareketi ger¢eklesirken ucak
yana kayma durumu ile karsilagabilir. Bu nedenle kayma ac¢isinin kontrol edildigi otopilot

sisteminin daha etkili olmasi beklenen bir durumdur.
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Sekil 6.6, 6.7, 6.8, 6.9’te ucagin yunuslama hareketinin toplam 4000 saniye i¢indeki davranisi
gosterilmektedir. Birinci ve ikici evreler devreye girdigi zaman yunuslama agis1 theta’nin 0
derece civarinda oldugu goriilmektedir. Ornegin Sekil 6.6°da 900 saniye civarinda bir bozucu
verilmistir yani ucak dalisa ge¢mistir. Birinci evredeki otopilot kumandadan agilmistir ve
higbir pilot yardimi olmadan otopilot tek basina kisa siirede © agisin1 0 derece civarina
getirmistir. Yani dalista veya tirmanma durumunda olan u¢agin durusunu diiz ugus konumuna
getirmigtir. Sekil 6.7°de 1400 ile 1500 saniye araliginda ¢ok yiiksek bir bozucu verilmistir. 2.
evre dengeleyici otopilot kumandadan agilmistir. Ugagi tehlikeli bir duruma sokmadan diiz
ucus konumuna geri getirmistir. Bu grafikte salinimlarin ¢ok olmasinin sebebi, 1000 — 2000
saniye araliginda ucaga daha c¢ok yalpa kontroliinii denemek i¢in kumandadan yalpa
bozuculart verilmistir. Otopilot devreye girdiginde u¢agin hizi ¢ok az bir miktara diismektedir
(bu durumun nedeninden gaz kolu grafikleri agiklanirken bahsedilecektir). Hiz azalinca ugak
yiikselis durumuna ge¢meye c¢alismistir. Otopilot yalpa hareketini diizeltirken, yiikselis
hareketini de diizeltmistir. Otopilot devrede olduk¢a kumandadan bozucular verilmeye devam
edilmis ve otopilot her seferinde ugagi diizeltebilmistir. 1600. saniyeye kadar ikinci evrede
otopilot ¢alismaya devam etmistir ardindan otopilot devreden ¢ikartilmis ve baska bir bozucu
verildikten sonra tekrar agilmistir. Ayni1 durum Sekil 6.8’de de mevcuttur. 2000 — 3000 saniye
aralifinda hem birinci hem ikinci evre otopilotlar1 denenmistir. Yunuslama hareketi icin
sonuglarin oldugu 4 grafik de incelendiginde 2. evre otopilot sisteminin daha iyi ¢alistigi
goriilmektedir. Ikinci evrede yana kayma agis1 da otopilot sisteminin i¢inde kontrol edilen
elemanlardan biriydi. Yunuslama hareketi gerceklesirken ugak yana kayma durumu ile
karsilagabilir. Ozellikle yunuslama hareketi yaparken hatalar artmaya devam eder ve salinimim
genligi yiikselirse boyle bir durumla karsilagilabilir. Bu nedenle kayma agisinin kontrol

edildigi otopilot sisteminin daha etkili olmas1 beklenen bir durumdur.

Sekil 6.10, 6.11, 6.12, 6.13’te ugagin yana kayma hareketinin toplam 4000 saniye i¢indeki
davranis1 gosterilmektedir. Birinci ve ikici evreler devreye girdigi zaman yana kayma agisi
B’nin 0 derece civarinda oldugu goriilmektedir. Ornegin Sekil 6.10°de 600 saniye civarinda
bir bozucu verilmistir yani ugak yana kumanda ile yatirilmistir. Birinci evredeki otopilot
kumandadan acilmistir ve higbir pilot yardimi olmadan otopilot beta acisini1 O derece civarina
yaklagtirsa da 0 dereceye getirememistir. Clinkii birinci evrede yana kayma acist kontrol
edilmemektedir. Sekil 6.11°de 1100 ile 1200 saniye araliginda ¢ok yiiksek bir bozucu

verilmigstir. 2. evre dengeleyici otopilot kumandadan agilmistir. Ucag tehlikeli bir duruma
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sokmadan beta agisin1 tam 0 dereceye getirmistir. Yani diiz ugus konumuna geri getirmistir.
Otopilot devrede olduk¢a kumandadan bozucular verilmeye devam edilmis ve otopilot her
seferinde ucag diizeltebilmistir. Ikinci evrede otopilot ¢alismaya bir siire daha devam etmistir
ardindan otopilot devreden ¢ikartilmis ve baska bir bozucu verildikten sonra tekrar agilmistir.
Ayni durum Sekil 6.12°de de mevcuttur. 2000 — 3000 saniye araliginda hem birinci hem
ikinci evre otopilotlar1 denenmistir. Yana kayma agisi i¢in sonuglarin oldugu 4 grafik de
incelendiginde 2. evre otopilot sisteminin daha iyi ¢alistig1 gériilmektedir. Ikinci evrede yana
kayma agis1 da otopilot sisteminin i¢inde kontrol edilen elemanlardan biriydi. Zaten kontrol
edilmeyen otopilot sisteminin beta agis1 lizerinde ¢ok etkisi olmamasi, kayma agisinin kontrol

edildigi otopilot sisteminin ¢aligmasi beklenen bir durumdur.

Sekil 6.14, 6.15, 6.16, 6.17°te ucagin yalpa hareketini gerceklestiren kanatciklarin toplam
4000 saniye igindeki davranis1 gosterilmektedir. Birinci ve ikici evreler devreye girdigi zaman
yalpa acgist @ nin 0 derece civara gelmesi i¢in kanatgiklarin 1500 degeri civarma geldigi
goriilmektedir. Ornegin Sekil 6.14°de 700 saniye civarinda bir bozucu verilmistir yani ugak
yana kumanda ile yatirilmistir. Birinci evredeki otopilot kumandadan agilmistir ve higbir pilot
yardimi olmadan otopilot tek basina kisa siirede ¢ acisin1 0 derece civarina getirmistir. Yani
yana yatmis olan u¢agin durusunu diiz ugus konumuna getirmistir. Sekil 6.15’te 1400 ile 1500
saniye araliginda ¢ok yiiksek bir bozucu verilmistir. 2. evre dengeleyici otopilot kumandadan
acilmistir. Ucagi tehlikeli bir duruma sokmadan diiz ugus konumuna geri getirmistir. Otopilot
devrede olduk¢a kumandadan bozucular verilmeye devam edilmis ve otopilot her seferinde
ucag diizeltebilmistir. 1600. saniyeye kadar ikinci evrede otopilot ¢alismaya devam etmistir
ardindan otopilot devreden ¢ikartilmis ve bagka bir bozucu verildikten sonra tekrar agilmistir.
Ayni durum Sekil 6.16’da da mevcuttur. 2000 — 3000 saniye araliginda hem birinci hem
ikinci evre otopilotlar1 denenmistir. Yalpa hareketi i¢in sonucglarin oldugu 4 grafik de
incelendiginde 2. evre otopilot sisteminin daha iyi ¢alistig goriilmektedir. Ikinci evrede yana
kayma acis1 da otopilot sisteminin iginde kontrol edilen elemanlardan biriydi. Yalpa hareketi
gerceklesirken ugak yana kayma durumu ile karsilasabilir. Bu nedenle kayma agisinin kontrol
edildigi otopilot sisteminin daha etkili olmas1 beklenen bir durumdur.

Sekil 6.18, 6.19, 6.20, 6.21°’de ucagin yunuslama hareketini gerceklestiren yiikselis diimeni
kontrol yiizeylerinin toplam 4000 saniye i¢indeki davranis1 gosterilmektedir. Birinci ve ikici
evreler devreye girdigi zaman yunuslama acist ©’nin 0 derece civarinda oldugu

goriilmektedir. Ornegin Sekil 6.18°de 900 saniye civarinda bir bozucu verilmistir yani ugak
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yana kumanda ile dalisa gecirilmistir. Birinci evredeki otopilot kumandadan agilmistir ve
hi¢bir pilot yardimi olmadan otopilot tek basina kisa siirede © acisin1 0 derece civarina
getirmistir. Yani dalisa veya tirmanma durumunda olan u¢agin durusunu diiz u¢us konumuna
getirmistir. Sekil 6.19°da 1400 ile 1500 saniye araliginda ¢ok yliksek bir bozucu verilmistir. 2.
evre dengeleyici otopilot kumandadan agilmistir. Ugagi tehlikeli bir duruma sokmadan diiz
ucus konumuna geri getirmistir. Otopilot devrede olduk¢a kumandadan bozucular verilmeye
devam edilmis ve otopilot her seferinde ucagi diizeltebilmistir. 1600. saniyeye kadar ikinci
evrede otopilot ¢alismaya devam etmistir ardindan otopilot devreden ¢ikartilmis ve baska bir
bozucu verildikten sonra tekrar agilmistir. Ayni durum Sekil 6.20°de de mevcuttur. 2000 —
3000 saniye araliginda hem birinci hem ikinci evre otopilotlart denenmistir. Yunuslama
hareketi i¢in sonuglarin oldugu 4 grafik de incelendiginde 2. evre otopilot sisteminin daha iyi
calisti1 goriilmektedir. Ikinci evrede yana kayma acis1 da otopilot sisteminin iginde kontrol
edilen elemanlardan biriydi. Yunuslama hareketi gerceklesirken ucak yana kayma durumu ile
karsilasabilir. Ozellikle yunuslama hareketi yaparken hatalar artmaya devam eder ve salmimim
genligi yiikselirse boyle bir durumla karsilagilabilir. Bu nedenle kayma agisinin kontrol

edildigi otopilot sisteminin daha etkili olmasi1 beklenen bir durumdur.

Sekil 6.22, 6.23, 6.24, 6.25’te ucagin gaz kolunun toplam 4000 saniye i¢indeki davranisi
gosterilmektedir. Sekil 6.22°de 600 — 700 saniye araliginda yalpa kontrolii i¢in otopilot
acilmistir. Birinci evrede de ikinci evrede de gaz kolu degerinin 1100°de sabitlendigi
goriilmektedir. Bunun sebebi, otopilot sistemi C172 gercek ugagina gore tasarlandigl icin ve
gercek ucagin gaz kolu degerleri model ugak i¢in ¢ok yiiksek geldiginden otopilot devreye
girdigi anda gaz kolu degeri ¢ok az bir seviyeye diismektedir. Ancak bu kadarlik hiz bile
ucagt %100 basarimda ugurmasa da ugagin tehlikesiz bir sekilde diiz ugus seyir etmesini

saglamigtir.

Sekil 6.26, 6.27, 6.28, 6.29°de ucagin sapma hareketini gerceklestiren yon diimeni kontrol
yiizeyinin toplam 4000 saniye i¢indeki davranisi gosterilmektedir. Birinci ve ikici evreler
devreye girdigi zaman yon agis1 y’nin 0 derece civarinda tutmak i¢in yon diimeninin 1500
civarinda oldugu goriilmektedir. Ornegin Sekil 6.26’da 700 saniye civarinda bir bozucu
verilmistir yani ugak yana kumanda ile yatirilmistir. Birinci evredeki otopilot kumandadan
acilmistir ve higbir pilot yardimi olmadan otopilot tek basina kisa siirede phi agisin1 0 derece

civarina getirmistir. Yani dalisa veya tirmanma durumunda olan ucagin durusunu diiz ucus
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konumuna getirmistir. Sekil 6.27°de 1400 ile 1500 saniye aralifinda ¢ok yliksek bir bozucu
verilmistir. 2. evre dengeleyici otopilot kumandadan agilmistir. Ucag1 tehlikeli bir duruma
sokmadan diiz ugus konumuna geri getirmistir. Otopilot devrede olduk¢a kumandadan
bozucular verilmeye devam edilmis ve otopilot her seferinde ugagi diizeltebilmistir. 1600.
saniyeye kadar ikinci evrede otopilot ¢alismaya devam etmistir ardindan otopilot devreden
cikartilmis ve bagka bir bozucu verildikten sonra tekrar agilmistir. Ayni durum Sekil 6.28°de
de mevcuttur. 2000 — 3000 saniye araliginda hem birinci hem ikinci evre otopilotlar
denenmistir. Yon diimeninin hareketi i¢in sonuglarin oldugu 4 grafik de incelendiginde 2.
evre otopilot sisteminin daha iyi ¢alistig1 goriilmektedir. Ikinci evrede yana kayma agis1 da
otopilot sisteminin iginde kontrol edilen elemanlardan biriydi. Sapma hareketi gergeklesirken
ucak yana kayma durumu ile karsilasabilir. Ozellikle sapma hareketi yaparken ya da ucak
herhangi bir koordinat noktasina yonelirken o noktayr gectigi her hatasini diizeltmek i¢in
yonsii degistirecektir. Bunlar da salinima yol acabilir. Hatalar artmaya devam eder ve
salimmmin genligi yikselirse ucak kayma durumuyla karsilasilabilir. Bu nedenle kayma

acisinin kontrol edildigi otopilot sisteminin daha etkili olmasi beklenen bir durumdur.
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Sekil 6. 13. Ugagin B agisinin 3000 — 4000 saniye araligindaki ikinci evre grafigi
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Sekil 6. 16. Ucagin kanatcik kontrol yiizeylerinin 2000 — 3000 saniye araligindaki hareketinin
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Sekil 6. 19. Ugagin yiikselis diimeni kontrol yiizeylerinin 1000 — 2000 saniye araligindaki
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Sekil 6. 20. Ugagin yiikselis diimeni kontrol yiizeylerinin 2000 — 3000 saniye araligindaki
hareketinin birinci ve ikinci evre grafigi
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Sekil 6. 21. Ugagin yiikselis diimeni kontrol yiizeylerinin 3000 — 4000 saniye araligindaki
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Sekil 6. 22. Ugagin gaz kolunun ilk 1000 saniyedeki birinci ve ikinci evre grafigi
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Sekil 6. 24. Ugagin gaz kolunun 2000 — 3000 saniye araligindaki birinci ve ikinci evre grafigi
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Sekil 6. 25. Ugagin gaz kolunun 3000 — 4000 saniye araligindaki ikinci evre grafigi
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Sekil 6. 26. Ugagin yon diimeni kontrol yiizeyinin ilk 1000 saniyedeki hareketinin birinci ve
ikinci evre grafigi
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Sekil 6. 27. Ucagin yon diimeni kontrol yiizeyinin 1000 — 2000 saniye araligindaki hareketinin
ikinci evre grafigi
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Sekil 6. 28. Ugagin yon diimeni kontrol yiizeyinin 2000 — 3000 saniye araligindaki hareketinin
birinci ve ikinci evre grafigi
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Sekil 6. 29. Ugagin yon diimeni kontrol yiizeyinin 3000 — 4000 saniye aralifindaki hareketinin
birinci ve ikinci evre grafigi

Biitiin bu calismanin sonunda bir ¢evrim sekillendirme kontrol yodntemi ile otopilot

tasarlanabildigi, tasarlanan otopilotun en 1yi, tasarlandigi ucak icin ¢aligsa da bagka bir benzer

ucak lizerinde de etkili oldugu goriilmiistiir.

Bu c¢alismada olusturulan otopilot sistemleri, TUBITAK tarafindan desteklenen 113E581
numarali “Sabit Kanatli Insansiz Hava Araclan icin Kontrol Yiizey Kaybin1 Dengeleyici
Otopilot Tasarim1” isimli projede kullanilacaktir. Yiizey kaybi problemi giiniimiizde
arastirilan bir konudur ve yiizey kaybini dengeleyici otopilot sistemleri heniliz yayginlasmis
degildir. Boye bir calisma bu alandaki arastirmalara yardime1 olmaya yoneliktir, denilebilir.
Ayn1i zamanda bu c¢aligmada Onerilen, otopilot sistem tasarim asamalari, yalnizca ¢alismada
bahsedilen dengeleyici ve yiikseklik tutucu otopilot sistemleri ile kalmayip, yon tutucu, mach

tutucu gibi farkli otopilot sistemleri tasarlayacak bir arastirmaciya da yol gosterici niteliktedir.
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