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OZET
Yiiksek Lisans Tezi

DOYUM NOKTALARINDA CALISAN 4-BOYUTLU UCAK OTOPILOTU ICiN
ENGELDEN KACMA PERFORMANS OLCULERI

Kemal Caglar Coskun

TOBB Ekonomi ve Teknoloji Universitesi
Fen Bilimleri Enstitiisti
Elektrik ve Elektronik Miihendisligi Anabilim Dali

Tez Danigmani: Prof. Dr. Cosku Kasnakoglu

Tarih: Kasim 2019

Sabit kanath hava araclar1 icin engelden kagma literatiiriinde, ka¢inma yoriingesi
hesaplayan bircok algoritma bulunabilir. Bu ¢alismada, bu tarz algoritmalar tarafindan
hesaplanan yoriingeleri 3 uzaysal boyutta ve zaman boyutunda takip edebilen bir
kontrolcii tasarlanmistir. Kontrolcii iki negatif geribesleme dongiisii ile tasarlanmis
olup, i¢ dongiide hava aracinin ataletsel dengesini kontrol eden, giirbiiz ve ¢ok giris
cok cikigl bir durum uzayi kontrolciisii kullanilmigtir. D1s dongiide ise hava aracinin 4
boyuttaki seyriiseferini yaptiran birka¢ PID kontrolcii kullanilmgtir.

Engelden kagcma uygulamalar1 sirasinda hava aracina agresif manevralar yaptirildig
icin eyleyiciler doyum noktalarina ulagabilmektedir ve integral yigilmasi denilen
problem sebebiyle kontrolciilerin durum degiskenlerinde istenilmeyen birikmeler
olabilmektedir. Hava araglarinda bu durum ozellikle itis kuvveti eyleyicisinde
yasanmaktadir clinkii itis kuvveti eyleyicisi ile hava siirati arasindaki dinamikler
diger eyleyicilere kiyasla yavastir. Diger taraftan ic geribeslemesinde kullanilan
kontrolciiniin de oldugu cok giris ¢cok cikisli durum uzay: kontrolciilerinde integral
yigilmas: coziimleri karmagiktir ve diizeltici nitelikte olduklar1 icin performans

dusiiriirler. Bu ¢calismadaki kontrolcii i¢in itis kuvveti eyleyicisinin doyum noktalarini
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benimseyen ve bu probleme ¢oziim getiren bir durum makinas1 kurulmustur. Itis
kuvveti eyleyicisinin doyuma ugradigi durum, yigilma probleminin ¢oziimiine direk
olarak entegre edildigi icin performans: yiiksektir. Ustelik ¢oziimiin tasarimi gorece
basittir ve kolayca anlasilabilir, uygulanabilirdir.

Integral yigilmasini ¢dzen durum makinasi sistemi ile desteklenmis kontrolcii
sisteminin istenilen 4 boyutlu hedeflere basariyla ulasabildigi 6rnek benzetimlerle
gosterilmigtir. Kurulan sistem hem yiiksek performansiyla hem de varis zamanlarim
dogru bir sekilde takip edebilmesi Ozelligiyle engelden kagma algoritmalar1 icin
ozellikle uygun niteliktedir.

Bu tezin katkilar1 arasinda, literatiirdeki engelden kacinma algoritmalarinin iirettigi
yoriingeleri takip eden bir kontrolcii sistemi tasarlamanin yani sira bu yoriingelerin
takip edilebilir olup olmadiginin anlagilabilmesi icin bir engelden kagma performans
Olciisii tanimlanmasi da vardir. Engelden kagma manevralari icin oncelikle bir agresiflik
parametresi tanimlanmis, bu agresiflik parametresi ile tanimlanmis manevralarin ne
dogrulukta gerceklestirilebildigine Monte-Carlo testleri ile bakilmisg, belli bir dogruluk
ihtiyacina sahip olan uygulama icin bir performans 6l¢iisii belirlenebilmistir. Boylelikle
engelden kaginma manevralarina ihtiya¢ duyabilecek uygulamalarda, hava aracina
yaptirtlacak kaginma manevrasi icin maksimum noktalardaki 4 boyutlu hedef noktalari
belirlenebilmistir.

Tezin iislubu uygulamali yazilmistir. Kontrol sistemleri tasarimlarinin, integral
y1gilmasini onleyen sistem tasarimlarinin ve performans ol¢iilerini bulan Monte-Carlo

testlerinin hepsinde 6rnek olarak Cessna 172 ucagi lizerinden calisilmistir.

Anahtar Kelimeler: Sabit-kanat, Engelden kacma, 4-boyutlu seyriisefer, Giirbiiz

kontrol, Coklu-dongii, Integral y1§1lmasi.
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ABSTRACT
Master of Science

PERFORMANCE MEASURE FOR OBSTACLE AVOIDANCE OF A
4-DIMENSIONAL AIRCRAFT AUTOPILOT WITH ANTI-WINDUP FEATURE

Kemal Caglar Coskun

TOBB University of Economics and Technology
Institute of Natural and Applied Sciences
Department of Electrical and Electronics Engineering

Supervisor: Prof. Dr. Cosku Kasnakoglu

Date: November 2019

Lots of algorithms that calculate an obstacle avoidance route for fixed-wing aircraft
can be found in the literature. In this work, a controller was designed that can track the
route given by these algorithms in the 3 spatial dimensions and the time dimension. The
controller was designed with two negative feedback loops. A robust and multi-input
multi-output state-space controller was used in the inner loop to control the attitude of
the aircraft whereas PID controllers were used in the outer loop to navigate the aircraft
in 4-dimensional space.

Since the aircraft is maneuvered aggressively during obstacle avoidance procedures,
the actuators can saturate, which leads to a deterioration of the state variables of the
controller due to a phenomenon called windup. This problem is specifically observed
at the thrust channel of aircraft controllers since the dynamics between the thrust and
the airspeed of the aircraft are slower relative to the dynamics related to the other
actuators. Unfortunately, anti-windup solutions for state-space controllers, which our
controller in the inner loop also belongs to, are complicated and lack performance since
such solutions are corrective. In this work, an anti-windup scheme is realized in the

form of a state machine, which embraces the saturated form of the controller. Since the
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saturated form is directly integrated into the anti-windup scheme, the resulting system
has high performance. Furthermore, the design of the scheme is relatively basic and
easily understandable, easily applicable.

It is shown through sample tests, that the whole controller system assisted by the
anti-windup scheme can track the 4-dimensional waypoints successfully. The devised
system is particularly well suited for obstacle avoidance algorithms given its high
performance and its ability to correctly track time of arrival requirements.

The contributions of this theses do not only include a control system that successfully
tracks routes created by avoidance algorithms found in the literature, but they also
include the design of a test system that determines a performance measure to quantify
whether those routes are trackable. In this system, an aggressivity parameter is initially
designed based on the position of targets. Next, Monte-Carlo tests are performed to
determine the accuracy of the controller, which are used to quantify a performance
measure for the controller, given an application with a certain accuracy requirement.
This way, for applications that require obstacle avoidance maneuvers, constraints in the
4-dimensional space can be determined for the position of the final targets.

The writing style of this thesis is application-oriented. All designs and tests, including
the control system designs, the anti-windup scheme designs and verifications, and the
Monte-Carlo tests for finding the performance measures are studied on the Cessna 172

airplane as an example.

Keywords: Fixed-wing, Obstacle-avoidance, 4-dimensional navigation, Robust control,

Multi-loop, Anti-windup.
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SEMBOL LiSTESI

Bu calismada kullanilan simgeler ve aciklamalar1 asagida sunulmustur.

Simgeler

DPE TR T ®™®L

S AR TSN

SHZECIMINSE 2

7]
Q

=%
<

Aciklama

Ucagin gercek hava siirati (m/s)

Hiicum acis1 (rad)

Yana kayma acis1 (rad)

Yalpalama agisal hizi (rad/s)

Yunuslama agisal hiz1 (rad/s)

Sapma agisal hizi (rad/s)

Sapma agis1 (rad)
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yondedir) (rad)
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1. GIRIS

Sabit kanatl insansiz hava araclarinda (IHA) carpismadan kacan kontrolcii bulunmasi
gelecekte yiiksek sayida sabit kanatlh IHA gerektirecek tiim uygulamalar igin
onemlidir. Carpisma ihtimali bulunulan engeller arasinda hareketli engeller de
oldugu icin ve sabit kanathh IHA’larin asili kalma imkan1 bulunmadig1 icin zaman
ekseninde de takip yapan bu kontrolciilerin gelistirilmesi, bu kontrolciiler icin
performans Olciileri gelistirilmesi, minimum performans kriterleri belirlenmesi gibi
calismalar, IHA kullanan uygulamalarin sayisinin ve kapsaminin artmasi icin 6n kosul
niteligindedir. Bu tarz calismalar yapilmadan IHA uygulamalarinin hava sahasini
kalabaliklastirmas: kamu giivenligini tehlikeye diisiirecegi gibi bu uygulamalara olan

giiveni de azaltacaktir.

IHA havaalanlarinda yogunlastirilmis kullanmim, carpismadan kagan kontrolciilere
ihtiya¢c duyulan ornek uygulamalardan biridir. Ekonomik verimlilik i¢in inis/kalkis
yapan IHA’larin sayilarinin arttirilmasi, IHA havaalanlarindaki kritik bolgelerdeki
kalabaliklig1 arttiracagindan, bu bolgelerdeki wucgaklarda c¢arpismadan kagan
kontrolciilerin varligi gereklidir. Tiim hava araclarina sabit bir hiz atanarak bu
problemin ¢6ziilmesini 6ngoren yontemlerin ise hava araclarinin farkliliklariyla ilgili

problemleri vardir [1].

Ayrica sehir ici IHA uygulamalarmin da boyut ve kapsaminin geniglemesi sonucu hava
trafigi kalabaliklasan metropol alanlarinda ¢arpismadan kacan kontrolciilere ihtiyac
duyulacaktir. Bu tarz sehir i¢ci IHA uygulamalarma 6rnek olarak, kurye servisleri,
gozlem ve giivenlik servisleri, reklam servisleri, trafik izleme servisleri, cevre izleme
servisleri, belediyeler i¢in kaynak problemlerini belirleme servisleri vb. [2] uygulamalar

gosterilebilir.

Bunlara ek olarak tarim, gézlem, yangin sondiirme vb. uygulamalarda da ¢ok sayida

IHA nin aym anda devreye alinabilmesi icin carpismadan kacan kontrolciilere ihtiyac



olacaktir.

Diinya capinda bu tarz uygulamalar gerceklestirmeye calisan iki 6rnek olarak; sabit
kanatli IHA'lar ile saglik malzemeleri tasiyan Zipline [3] ve doner kanath IHA lar ile

tasimacilik yapmak isteyen UPS [4] gosterilebilir.

1.1 Problemin Mevcut Durumu

Literatiirdeki caligmalardaki CAC algoritmalar1 yoriinge Uretirken, teorik hava araci
denklemlerinden faydalanirlar ancak bu teorik hava araci denklemleri bozucu etkileri
icermediginden ve sistemdeki bir¢cok dinamik bu denklemlerde bulunmadigindan,
tiretilen yoriingelerin takip edilebilirlikleri kesin degildir. Burada bahsedilen bozucu
etkiler, normal kontrol problemlerinde oldugu gibi riizgar benzeri dis bozuculari
ve sistem modelindeki belirsizlikleri ve eksikleri de igeren bozukluklar1 ve ayrica
bu probleme 0zel olarak, catismaya yol acabilecek engeli algilayan sistemin

modellenmemis dinamiklerini igermektedir.

Bu eksiklerden otiirii, CAC algoritmalar1 da tiim kontrolcii sistemin bir pargasi
olarak goriilmeli, kontrol analizlerinin yapilmasi gerekmektedir. Algoritmanin
dogrusallastirllmas1 ve dogrusal analizler yapilmast miimkiin olmadiginda farkli
benzetim ortamlarinda veya saha testlerinde analizler yapilmali, CAC algoritmalar:
kesin takip edilebilir olarak goriilmemelidir. Ancak literatiirdeki CAC algoritmasi
calismalar1 performans denemesi yapmadiklar1 gibi, ortak bir performans ol¢ciimii de

bulunmamaktadir.

CAC algoritmalarimin yaklagik 960’1 ¢atisma ¢coziimlemesi yontemi olarak hiz degisimi
kullanmaktadir [5]. Bu algoritmalari arastiran, devam ettiren, genisleten ¢aligmalarin
bunu goz Oniinde bulundurarak yoriinge planlamalarini 4 boyutta (3 uzaysal boyut, 1

zaman boyutu) yapmalar1 gerekir.

1.2 Tezin Amaci ve Katkisi

Sabit kanatli hava araglart icin 4 boyutlu takip yapan kontrolcii tasarimiyla ilgili

literatiirde agiklar bulunmaktadir. Cok arastirilmamis bu takip problemine, bagka



hava araci otopilot calismalarinda basaris1 gosterilmis modern tasarim yontemleri
uygulanmalidir. Performansi ve giirbiizliigii gosterilmis Ho c¢evrim sekillendirme
yontemi kullanilarak 4 boyutlu takip alaninda bu kontrolciiniin avantajlarindan

yararlanmak bu ¢alismanin amaglarindan biri.

Aynm1 zamanda CAC algoritmalarinin  yiiksek performans gerekliliklerinin
karsilanabilmesi i¢in eyleyicileri doyum noktalarina ulastirabilen bir kontrolcii
tasarlanmas1 amagladi. IHA uygulamalarinda CAC algoritmalarinin ihtiyac1 diginda,
yiikksek performans gereksinimi duyulan bir durum olmadig:r icin bu alandaki
caligmalarin da kapsami olduk¢a dar ve bu ¢aligmada kullanilan kontrolciide oldugu
gibi CGCC’l1 durum uzay1 kontrolciileri icin integral yigilmasi problemine sabit

kanatli hava araclar icin ¢oziim getiren uygulama yok.

Kagis yoriingesi hesaplayan CAC algoritmalarinin kullandig1 agresiflik parametreleri
hem hava aracinin dinamigine hem algilayicilarin performansina hem de kullanilan
kontrolciiye baglidir. Literatiirdeki CAC algoritmalart bu yoriingeleri cizerken hava
araci denklemleri kullanmaktadir ki bu denklemler hava aracinin performansini kot
yonde etkileyebilecek, doyuma ulagsma benzeri bircok dinamigi barindirmamaktadir. Bu
calismada Monte-Carlo test protokolleri tasarlanarak hava araci ve kontrolciiden olusan
sistemle takip edilecek yoriingenin agresifligi arasinda bag kurulmaya calisilmistir.
Monte-Carlo testlerindeki sistem hem eyleyici dinamiklerini dikkate aldigr hem de
kuvvet ve moment dinamiklerini icerdigi icin daha dogru agresiflik parametreleri

verecektir.

Tezin literatiire katkis1 birka¢ adimda asagidaki gibi 6zetlenebilir:

* Giirbiizliigii ve performansi hava araglarinin farkli uygulamalarinda gosterilmis
H gevrim sekillendirme yontemi 4 boyutlu takip i¢in kullanilmis, ayrica varig
zamani ile hiz referansi arasinda PID kontrolciisii kullanilarak zaman boyutunda

da basarili takip yapilabilecegi gosterilmistir.

e Kullanilan CGCC’li durum uzayi kontrolciisii igin integral yigilmasini
onleyen bir durum makinasi sistemi tasarlanmig, 4 boyutlu takip yapan sabit

kanathh hava aracinda gayet iyi calistigi gosterilmigtir. Kullanilan durum
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makinas1 yontemi Ozellikle basitligi sebebiyle yeni birisi tarafindan kolayca
Ogrenilebilir ve tasarlanabilirdir. Ayrica doyuma ulagsma durumu kontrolciiniin
tasartmina entegre edildigi ve eyleyici uzun siireler boyunca doyum noktasinda

kullanilabildigi i¢in yontemin performansi oldukca yiiksektir.

* Yukarida bahsedilen iki katkidan ozellikle ilki sabit kanathi insansiz hava
araglar1 uygulama alanmina 6zel bir katkidir. Ikinci katki ise incelenerek bagka
alanlara da uygulanabilir olmasina karsin bu uygulama alanina 6zel birkag
ozellik icermektedir. Bu iki 0zelligin birlestirilip bu uygulama alaninda beraber
kullanilmast bu c¢alismay1r onemli yapan kilit noktalardan biridir. 4 boyutlu
takibin, performans: yiiksek durum makinasi yontemiyle birlestirilmesi, CAC

uygulamalarinin yliksek performans ihtiyaglari i¢in 6zellikle uygundur.

* CAC algoritmalarinin performansinin degerlendirilmesiyle ilgili literatiirdeki
boslugu doldurmaya yonelik Monte-Carlo testlerine dayali bir sistem
olusturuldu. Elde edilen performansla yaptirilacak engelden kagma
manevrasinin uygulanabilirligine bakilabildigi gibi, bu tarz manevralarin

maksimum agresifligiyle ilgili de degerlendirmeler yapilabiliyor.

1.3 Tezin Yapisi

Tezin 5 boliim halinde diizenlenmistir. Boliim 2°de ¢alismada tasarim ve benzetim igin
kullanilan hesaplama ortamlar1 tanitildi. Hesaplama ortamlarinin detaylari, calismadaki
sonuglarin kapsami ve dogrulugu ile ilgili de fikir veriyor. Boliim 3 ¢alismanin en
cok icerigine sahip boliim. 4 boyutlu takip yapan otopilotun tasarimi veriliyor ve
doyum noktalarina dayanikli olan tasarim tanitiliyor. Boliim 4’te engelden ka¢cma
performans oOl¢iilerinin bulunmasi i¢in yontem veriliyor ve boliim 3’te tasarlanan
otopilot i¢in bulunuyor. Boliim 5’te calismadan elde edilen sonuglar 6zetleniyor ve

gelecekte lizerinde ¢alisma yapilabilecek konulara deginiliyor.



2. SAYISAL HESAPLAMA ORTAMLARI VE SABIiT KANATLI HAVA ARACI
SISTEMi

2.1 Programlama ve Benzetim Ortamlari

2.1.1 MATLAB, FDC 1.2 ve Airlib

Bu calismada kullanilan programlama ortami ve benzetim ortamlarindan biri Simulink
ortamiyla zenginlestirilmis MATLAB hesaplama ortamidir. MATLAB ortaminda hava
aract dinamiklerinin benzetiminin yapilabilmesi i¢in “Flight Dynamics and Control
toolbox FDC 1.27 [6] isimli ara¢ seti kullamilmustir. Arag seti, dogrusal olmayan hava
araci teorik hareket denklemlerini kullanarak ugagi benzetmektedir ve hava kosullarinin

benzetimi i¢in araglar sunmaktadir.

FDC 1.2 arag setinin kapsami oldukg¢a genistir ve bircok benzetim ve tasarim islerinde
kullanilmak iizere uygundur. Arac setine dahil olan teorik benzetim yontemlerinin
tamaminin detaylar1 kullanim kilavuzunda bulunabilecekken [6], kullanilan teorik
hareket denklemleri 2.3 boliimiinde ayrica detaylandirilmistir. FDC 1.2°nin kapsami bu
calisma i¢in yeterli bulunulmugsa da hem bu ¢alismadaki sonuglarin incelenmesinde
hem de gelecekte yapilabilecek calismalarda yon gostermesi agisindan, kapsami sonsuz

olmayan bu arac setinin az bulunan eksiklerine dikkat edilmelidir.

I1k olarak, arag setinde ayriklastirma etkilerini ve hesaplama gecikmelerini modelleyen
araclar bulunmuyor. Ayrica, hava aracimin kiitlesinin zamanla degisimi ve kiitle
dagiliminin zamanla degisimi dikkate alinmamaktadir. Bu etkiler bu calismanin da
kapsamina alinmadi. Ara¢ setinin diger bir eksigi, bir hava aracinda kullanilabilecek
sensOr ve eyleyiciler i¢in dinamik modellemelerin ara¢ setinde bulunmuyor olmasi
ancak bu calisma kapsaminda eyleyicilerin doyum noktalar1 arac¢ setinden bagimsiz

olarak modellendi.

Airlib kiitiiphanesi [7] ise FDC 1.2°de kullanilan araglar1 bir araya getirip, hava aracini



temsil eden tek bir alt sistem sunmaktadir. FDC 1.2°deki araglarin ¢ogu kullanilmis
olsa bile, motor dinamiklerini benzeten FDC 1.2 araci Airlib kiitiiphanesinin alt sistem
modellerinde kullanilmamis, giris olarak Newton cinsinden kuvvet kullanilmugtir.
Bunun sebebi kullanicinin motor parametrelerine zor ulasabilecegi diisiincesi olabilir.

Sonug olarak, calismada pervane ve motor dinamikleri goz 6niinde bulundurulamada.

Airlib alt sistemi giris olarak 4 adet kontrol yiizeyi komutu (kanatgik, yiikseklik diimeni,
yon diimeni, flap), 6 adet harici kuvvet komutu (3 yonde kuvvet ve 3 yonde tork) ve
6 adet hava bilgisi almakta (viicut eksenleri yoniinde 3 riizgar hiz1 ve tiirevleri), ¢ikis
olarak 12 adet hava arac1 hareket durumu ve bunlarin tiirevlerini, 3 adet boyutsuz acisal
hiz, 3 adet viicut eksenleri yoniinde hiz tiirevleri ve 6 adet viicut eksenleri yoniinde

kinematik ivme vermektedir. Airlib kiitiiphanesinin alt sistem modeli Sekil 2.1 ile

verilmistir.
Riizgar Genlikleri >
__________________________ Airlib C
i Kontrol Yiizeyi Girigleri | 5 5. 5. or » Hava Araci —)E Harek:;rieglliﬁﬁi:mdekl ]
__________________________ a % °r Modeli T
ool e ve il 6F Fy Fy F, L M N "]

Sekil 2.1: Airlib hava araci sistem modeli

Bu ¢alismada flap girisleri kullanilmamus, ayrica 6 adet kuvvet komutundan sadece ileri
yonde itis kuvveti kullanilmistir. Kullanilan giris ve c¢ikiglara sahip hava araci sistem
modeli Sekil 2.2 ile verilmistir. Kullanilmayan komutlar i¢in sifir uygulanmig, ayrica
FDC 1.2 ara¢ setinde eyleyiciler i¢cin dinamik model bulunmadigindan, eyleyiciler

saturasyon limitlerine kisitlanmiglardir.

2.1.2 X-Plane

MATLAB’da FDC ara¢ seti ile yapilan teorik hareket denklemlerine dayanan
benzetimden sonra farkli bir yontem kullanilarak benzetim yapilmasi tasarimin

dogrulugunu O6lgmemizi saglayacaktir. Bunun i¢in bir ucus simiilator yazilimi olan
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------------------------

\ 4

e : Airlib : . .
Hava Araci > Hareke} denklemlerindeki :
________________________ F, .. Modeli i tim durumlar ]
Kontrol Girisleri P2 5 Eyleyici o T

S elandsssohyiivs sen . ¢ Je 04 Op Limitleri d

Sekil 2.2: Calismada kullanilan kontrol sistemi modeli

X-Plane tercih edilmistir MATLAB ve FDC ara¢ setinin kullandigi benzetim
hesaplarindan farkli hesaplama yontemleri kullanmasi yapilacak capraz gecerlilik
aragtirmast i¢in uygun olmasini saglamaktadir. Programda ayrica gergek¢i hava
kosullar1 kullanilabilmektedir ve farkli hava kosullarimin tasarlanan kontrolcii

sistemine ve performans parametrelerine etkisini aragtirmay1 miimkiin kilmaktadir.

X-Plane programi teknik acidan da bu calismada kullanilmaya elverislidir.
Programin tiim degiskenleri UDP isimli iletisim protokolii araciligiyla erisilebilir ve
degistirilebilirdir. Bu sayede MATLAB ile entegre edilebilmis ve caligmadaki is
yiikiinii azaltmistir. Ayrica X-Plane programinda bu calismada kullanilan Cessna 172
ucagi standart kurulum ile hazir olarak bulunmaktadir. X-Plane’deki Cessna 172 nin
modeli ile FDC 1.2 arag setindeki Cessna 172 nin modeli arasindaki ihmal edilebilir

farklar ile ilgili detayl bilgi Boliim 2.2 ile verilmistir.

X-Plane, FDC arag setinin hareket denklemlerine dayanan yaklasimindan farkl: olarak,
pal elemani teorisi isimli aerodinamik modeli kullanmaktadir. Bu yontem ¢ogunlukla

kabul edilebilir dogruluktadir ve hatalarin ¢ogu %35’in altinda kalmaktadir [8].

Program vorteks analizi ve ses iistii etkileri gibi durumlarin analizini yapamamaktadir.
Ayrica hava araclarmin kontrol yiizeylerinde yiliksek hizlarda meydana gelen
performans diisiikliikleri X-Plane programinda hesaba katilmamistir [8]. Ancak bu
caligmadaki hava araclar1 ses hizindan yavas ve standart kosullarda tutuldugu i¢in bu

eksiklik calismay1 ¢ok etkilemeyecektir.

2.2 Ornek Sabit Kanath Hava Araci: Cessna 172

Bu calismada iizerinde ¢aligilan hava arac1 Cessna 172 olarak secilmistir. Bu aracin
secilmesinin Oncelikli sebebi hem Airlib kiitiiphanesi icin gerekli parametrelerin

bulunmas: hem de ugagin modelinin X-Plane programinda bulunmasidir. Ayrica



havacilikta 6zellikle egitim icin kullanildigindan en iyi taninan uc¢aklardan biridir [9].

FDC 1.2 ara¢ setindeki araglar farkli ucak modellerinin benzetimini yapabilmek
icin kullandiklar1 denklemlerde hava araci ataletsel ve aerodinamik parametreleri
kullanmaktadirlar. Airlib kiitiiphanesindeki Simulink modellerinde ise tiim bu
parametreler tek bir mask arayiiziinde toplanmis ve buradan ayarlanabilir yapilmustir.
Ayrica Airlib kiitiiphanesinde Cessna 172 ucagi icin parametreleri girilmis hazir
bir alt sistem modeli bulunmaktadir. Airlib’in yazarlar1 172’nin bu parametrelerini
[10] kaynagindan almislar, bu kaynagin sahipleri ise FlightGear [11] acik kaynak
programinin (.7.3 siiriimiinde Tony Peden tarafindan Cessna 172R ucagina gore

gelistirilen dinamik modellere dayanmiglardir. Bahsedilen parametreler Cizelge 2.1 ile

verilmistir.
Cizelge 2.1: Airlib Modeli icin Cessna 172 Parametreleri.
Aerodinamik Aerodinamik
Geometri ve Kiitle D-Kuvvet L-Kuvvet
Tiirevleri Tiirevleri
c 1.4935 m b 10912 m Cp, 0.031 Cr, 0.31
S 16.1651 m? m 1043.3 kg Cp, 0.13 Cr, 5.143
I,  12853kgm? | Uy, 0 Cp, 0 C, 39
I, 1824.9 kg-m? Jxz 0 Cp,, 0.06 CLs, 0.43
I 2666.9 kg'm? | Jy, 0
Aerodinamik Aerodinamik Aerodinamik Aerodinamik
Y-Moment Y-Kuvvet X-Moment Z-Moment
Tiirevleri Tiirevleri Tiirevleri Tiirevleri
Cno -0.015 Cy, 0 C, 0 Cy, 0
Cn, -0.89 Cy, -0.31 Ciy -0.089 Cug 0.065
Cu, -12.4 Cy, -0.037 G, -0.47 Cn, -0.03
Cing, -1.28 Cy, 0.21 G, 0.096 Cy, -0.099
Cy;, 0 Cis, -0.178 Chs, -0.053
Cy;, 0.187 Cis, 0.0147 Chs, -0.0657

Kullanilan diger benzetim ortami olan X-Plane programinda ise Cessna 172’nin SP
serisi modellenmistir. 172’nin R ve SP modellerinin biri 1996°da, digeri 1998’de
sergilenmis, art arda gelen modellerdir ve aralindaki farklar ¢calismay1 cok olumsuz

etkilemeyecektir.

Bolim 2.1.1’de anlatildig1 gibi, Airlib programi eyleyici dinamiklerini
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modellemediginden, eyleyicilerin harici olarak Simulink’in "saturation" bloguyla
limitlenmesi gerekti. Bu blokta kullanilan maksimum ve minimum degerler
Cizelge 2.2 ile verilmistir. Bu degerlerden kontrol yiizeyleri i¢in olanlar X-Plane
programindaki Cessna 172 SP modelinden alindi. Yalniz Cessna 172 SP modelinin
iki yon diimeni var ve bunlarin ilkinin maksimum ve minimum degerleri £17° iken
digerininkiler £30°dir. Airlib kiitiiphanesindeki modelde tek bir yon diimeni oldugu
icin bu diimenin maksimum ve minimum degerleri Cessna 172 SP’nin iki yon

diimeninin degerlerinin ortalamasi olarak alinmig ve #23.5° olarak belirlenmistir.

Ileri yonde itis kuvvetinin minimum degeri sifir alinmistir. Motora sifir komutu
verilirken, motorun rolanti durumunda calismaya devam etmesinden kaynakli pozitif
yondeki katkinin ve duragan pervanenin ileri yondeki kuvvete negatif etkisinin
verilen operasyon hizlarinda ¢ok bir etkisinin olmayacag1 varsayilmis, bunlar goz ardi
edilmistir. Itis kuvvetinin maksimum degeri ise hem yiikseklikten hem de ucagin
hizindan ¢ok etkilenmektedir. Bu limit hesaplanirken ug¢agin standart ucus yiiksekligi
ve standart ucus hiz1 dikkate alinmistir. Hesaplama yapilirken yine X-Plane ortami ve
programdaki Cessna 172 SP modelinden yararlanilmistir. Ugak trim hiz degerinde ve
8400 ft yiikseklikteyken u¢aga maksimum gaz komutu verilmis, programin hesapladigi

1300 N itig kuvveti bu eyleyicinin maksimum doyum noktasi olarak belirlenmistir.

Cizelge 2.2: Cessna 172 eyleyicileri i¢in doyum noktalart.

Eyleyici Minimum Maksimum
itis Kuvveti 0 1300 N
Yiikselis Diimeni -28° 24°
Kanatcik -35°¢ 35°
Yon Diimeni -23.5° 23.5°

4 20° asag1 yonde + 15° yukar1 yonde

2.3 FDC 1.2: Sabit Kanath Hava Araci Modeli Teorisi

FDC 1.2°deki hesaplamalarin temelini olusturan hava aract modelinin denklemleri
tic temel boliimden olugsmaktadir: Hareket denklemleri, diger durum degiskenlerinin

hesabi1 ve kuvvet ile momentlerin bulunmasi.



Hareket denklemleri 3 boyutlu uzaydaki objelerin genel dinamigi seklinde yazilmus,
otelenme ve donme hizlari, hava aracina etki eden toplam kuvvet ve momentler

cinsinden

F
%:——QXV
m
50 2.1

—=I'M-QxI1-Q
5 ( xI-Q)

seklinde verilmistir. Burada V = [u v W]T otelenme hizlarini, Q = [p q r]T
donme hizlarim, F = [Fx F FZ]T hava araci govde eksenlerine gore toplam
kuvvetleri, M = [ L M N ]T hava arac1 govde eksenlerine gore toplam momentleri,

m hava araci kiitlesini, I ise atalet matrisini gostermektedir.

Burada tiirevlerinin karsiligi verilen V ve €Q degiskenleri, sistemin durum
degiskenlerinin ilk 6 tanesini gostermektedir. Ayrica F ve M’nin belirlenmesinde
etkili olan 4 degisken daha vardir. Bu 10 degisken sistemin durum degiskenleri olarak

gosterilirse durum degiskenleri matrisi

x=luvwpaqgruvos

seklinde yazilir. FDC arag setinde x’in ilk 3 degiskeni [u v w] degil [V a ﬁ] dir.
Ancak bu iki gosterim arasinda direk bir iliski oldugu icin bu bir problem degil. Ayrica
FDC ara¢ setinde pratik amaclarla x ve y degiskenleri de sistemin durum degiskeni

olarak eklenmistir ancak bu teorik anlatimda 6nemli degillerdir.

Ik 6 durum degiskeni veren diferansiyel iliski Denklem 2.1 ile verilmisken, diger 4

durum degiskeni de baska degiskenler cinsinden bulunabilir. Bunlar1 veren denklemler

T

oy 0 ¢

ot = fl_l(g7 0’ ¢)

2.2)
0
8_j = fl_Z(V’ 9’ ¢)

seklinde tanimlanabiliyor. Dogrusal olmayan bu denklemlerin elde edilisleri uzaysal
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kinematik iliskilere dayanmaktadir ve [12, eq. (10), eq. (11), eq. (12), eq. (15)]

denklemleri ile verilmislerdir.

Son olarak, F ve M’nin bulunmasi i¢in hava aracina etki eden tiim kuvvet ve

momentlerin toplanmasi gerekir. Buradaki teorik anlatim i¢in, bu toplam

F =Faero + Fp + Fyerg. 2.3)
M = Maero

seklinde basitlestirilmistir. FDC ara¢ setinde bu denkleme ayrica riizgar kuvvetleri ve
pervanenin moment etkileri de eklenmektedir. Pervane ve motorun moment etkileri
Airlib kiitliphanesindeki modelde yer almadigi icin ve riizgar etkileri bu teorik
anlatimda sart olmadig1 i¢in burada verilmedi. Burada Faero Ve Myer, aerodinamik
etkilerden kaynakli kuvvet ve momenti gosterirken, Fye.. yercekimi kuvvetinin hava

aract govde eksenindeki karsiligidir.

Faero Ve Myero, hava aracinin kontrol yiizeylerine bagh olarak olusan kuvvet ve
momentlerdir. Bu kuvvet ve momentlerin bulunmasi i¢in farkli avantajlara sahip
farkli yontemler vardir. FDC arac setinde literatiirde de c¢okca kabul gormiis,
kararlilik ve kontrol tiirevlerine dayanan yontem kullanilmistir. Bu yontemde farkli
degiskenlerin kuvvetlere ve momentlere olan etkileri, bilinen analitik iligkiler ile
analitik olarak bilinmeyen, veri analizi ile tanimlanmaya ¢aligilan iligkilerin senteziyle
tammlanmaktadur. ki degisken arasindaki iliskiyi, bilinen analitik iliskiler ayrilmadan,
sadece veri analizi ile tanimlamak gereksiz zor olacagindan bodyle bir yontem
izlenmektedir. Ornegin acisal yunuslama hiz1 g ile x eksenindeki kuvvet bileseni F,
arasindaki iligki asagidaki denklemlerden ilki olarak tamimlandiginda daha basarisiz

olacaktir.
X F :"‘+éxq'6]+"'
v Fx:%pVZS(..._;_%.CXq.q_F...)

Bunun yerine, veri analizi ile elde edilen iligki, analitik yontemlerle birlestirilip ikinci

denklemdeki gibi tanimlandiginda daha dogru bir modelleme yapilmis olacaktir.
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Veri analizi ile kurulan iligkilerin bazilarinda (yukaridaki g ile Fy iligskisinde oldugu
gibi) Taylor serisinin sadece ilk terimi ile yaklasim yapmak yeterli olabilmektedir.
Bagka degiskenler arasindaki iligkilerde ise, dogrusal olmayan etkilerin baskin olmasi
sebebiyle daha fazla Taylor serisi terimi kullamlabilir. Ornegin « ile F, arasindaki iligki

kurulurken 3 terim kullanilmustir:

1
Fy = Epsz ( -+ Cx,a + Cxazoz2 + C;(a}cy3 + .- )
Hangi degiskenler ile hangi kuvvet ve momentler arasinda iliski tanimlandig1, bunlarin
iligkilerine kaginci1 dereceden Taylor serileri ile yakinsandig1 ve bu degiskenlerin kuvvet

ve momentler ile tanimlanan iligkilerinde hangi analitik iligskilerden yararlanildig [6,

eq. (3.11), eq. (3.12), eq. (3.13)] denklemlerine bakilarak bulunabilir.

Hava aracinin benzetim hesaplarinin FDC’ye gore yapilmasinda kullanilan ve
Denklem 2.1, 2.2 ve 2.3 ile verilen 3 temel iligkiden ilki Newton kanunlan ile
verilmigtir. Ucak deforme olunca bu iligkinin dogrulugu bozulur. Ayrica yakit azalmasi
vb. durumlar sebebiyle kiitlesi veya atalet matrisi degisince iliski degisir. Bu durumlar
bu calisma kapsamina alinmamugtir ve etkilerinin gz ardi edilebilecegi var sayilmastir.
2.2 numaral1 denklemler ise uzaysal kinematik islemler sonucu bulunan, tanim geregi
dogru olan denklemlerdir. Yani bu 3 gruptan dogrulugu en ¢ok tartisilabilecek iligkiler

2.3 numarali denklemlerdir.

Facro Ve Myero terimlerinin bulunmasinda kullanilan yontem literatiirde ¢okca
kullanilmig bir yontemdir. Genel anlamda da kabul gérmiistiir ancak veri analizine
dayandig1 icin ve iligkilere yakinsanirken Taylor serisinden sadece bazi terimler
kullanildig1 i¢in bu modellemede hatalar olacagi kesindir. Bu ¢alismada elde edilen

kontrolciiniin X-Plane programi ile de denenmis olmasinin temel sebebi de budur.
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3. KONTROLCU TASARIMI

3.1 Literatiir Arastirmasi

3.1.1 3B takipli, cift dongiilii otopilot diizeni

Sabit kanath hava araglari icin kontrolcii sistemi tasarimlarinda genellikle birden ¢ok
dongii kullanilir [13]. I¢ déngii ucagin Euler agilarini (yunuslama, yalpalama ve sapma
acilar1), kanatgik, istikamet ve irtifa diimeninden olusan kontrol yiizeyleri ile kontrol
ederken; dis dongii de Euler agilar1 tarafindan etkilenen yiikseklik, yilikselme hizi,
yon, koordinat vb. degerleri kontrol eder [14]. CAC algoritmalarindan otomatik ¢oziim
uygulayanlarin bircogu ise bu iki dongiiniin de bir seviye disinda c¢alisir. Yani catigma
algilamasindan gelen verileri direk olarak Euler agilar1 komutlarina ¢evirmek yerine,
once bir yoriinge hesaplarlar ve bu yoriingeyi ucaga takip ettirecek komutlart dis
kontrolciiye beslerler [5]. CAC algoritmalar1 bu sekilde bir nevi liglincii bir dongii

kurmus olurlar.

Hava aracinin ataletsel dengesiyle ilgili olan referanslar ile seyriisefer yapmay1
saglayan referanslar1 ayr1 dongiiler ile vermek, tasarima bir nevi aciklik da
kazandirmaktadir. Ataletsel dengeyle ilgili olan, i¢ dongiideki kontrolcii ile takip edilen
degiskenler, hava dinamigi denklemlerine gorece yiiksek etkisi olan durumlardir.
Diger taraftan dis dongiiye verilen, seyriisefer ile ilgili olan referanslarin hava dinamigi
denklemlerine etkisi gorece diisiiktlir. Bu ayrim tasarlanan kontrolciiniin performans
kriterlerine bakilmasinda, ayrica i¢ ve dis dongiideki kontrolciilerin performanslarinin
ayarlanmasinda kolaylik sagladigi gibi, referanslarin basit ayrimi sebebiyle kontrol

tasarimcisina kavramsal olarak da kolaylik saglamaktadir.

Hem tarihsel olarak c¢okca kullanilip kabul gormesi sebebiyle, hem de yukaridaki
avantajlar1 sebebiyle, bu ¢alismanin yazarinin dahil oldugu arastirma laboratuvarinda

yapilan 3B takipli calismalar ¢ok dongiilii yapilmistir [15-18]. Bu calismalarin
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ikisinde performans avantaji dikkate alinarak, ataletsel denge referanslari / seyriisefer
referanslart ayrimi kesin olarak yapilmamig [15, 16] diger ikisinde ise bu ayrim

yapilmustir [17, 18].

Bu calismada da ataletsel dengeyle ilgili olan durum degiskenleri ve seyriisefer ile ilgili
olan durum degiskenleri ayr1 birer dongii ile kontrol edilmis, ataletsel denge i¢ dongiide

takip edilirken, seyriisefer takibi dig dongii ile yapilmistr.

3.1.2 4B takipli otopilot calismalar

Aktiiel 4B takip calismalarina baktigimizda, arastirmalarin cogunun [19] halihazirda
var olan 3 boyutlu bir yoriingeye bir hiz profili olusturdugunu goriiyoruz [20-23].
Diger bir caligmada ise tahmini varig zamaniyla hava siirati referansi arasina bir P
kontrolcii konmus [24]. Bu ¢alismalarin bir¢cogu yakit tasarrufunu da ucus sistemlerine
eklemek istedikleri icin kullandiklar1 algoritmalar bu ¢alismanin amacinin 6tesinde
kaliyorlar ve gereksiz karmasik yapida oluyorlar. Ayrica bu algoritmalarin bircogu
ucagin ileride katedecegi uzunca bir yoriingeye hiz profili hesapladig1 igin
uygulanmalar1 zor oluyor. Ek olarak, bu paragrafta anlatilan calismalarin patent
oldugu g6z oniinde bulundurulmali. Patent bagvurularinda test sonug¢lar1 bulunmadig:
icin ve bu karmasik yazilim sistemleriyle ilgili bagimsiz calisma yapilmadig: icin

performanslar1 hakkinda bilgi sahibi olmak pek miimkiin degil.

3.1.3 CGCC ve Giirbiiz otopilot calismalar:

Sabit kanatli hava araglarinda klasik yontemlerle tasarlanan TGTC kontrolciiler,
tasarlanma kolayliklar1 sebebiyle popiiler olmalarina karsin, ucaktaki kontrol yiizeyi
giriglerinin birbirlerine olan karsilikli etkilerini dikkate almaz, ayrica hava aracinda
cikis kabul edilen degiskenlere ek olarak bilenen baska durum degiskenlerinden
yararlanamazlar. CGCC modern kontrolciiler otopilot tasarimim1 hizlandirabildikleri
gibi, sabit tecriibeye sahip bir tasarimcida, klasik kontrol yontemleriyle tasarlanmis
kontrolciilere kiyasla daha iyi performansa da sahip olabilmektedirler [25]. Calismada
kullanilan kontrol tasarimi yontemlerinden biri olan H. c¢evrim sekillendirme
yontemi bu CGCC tasarim yontemlerinden biridir ve durum uzay1 formunda yer alip

farkli kanallar arasindaki karsilikli kenetlenmeleri dikkate alabilmektedir.
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Giirbiiz otopilot caligmalarinin amaci, tasarlanan otopilot sahada kullanilmaya
baglandiginda, kontrol ettigi gercek sistem ile tasarlama agamasinda kullanilan sistem
arasindaki farklarin, otopilotun kararliligina etki etmemesi ve performansimi hedef
performansin altina diislirmemesidir. Sahadaki gercek sistemin, tasarim asamasinda
kullanilan teorik sistem ile arasindaki farklar agsagida siralanmigtir. Bu belirsizliklerin

cogu durumda carpim formunda birlestirilmesi istenir [26].

* Gercek sistemin dogrusal olmamasi: Gercek sistem, dogrusallastirmanin
yapildig1 trim noktasinin yakin komsulugundayken dogrusal sistem ile ayni
davranir ancak gercek sistem elbette sadece trim noktasinda ¢alismayacaktir.
Trim noktasindan uzaklasmanin temel nedenleri operasyon gereklilikleri
nedeniyle gerceklesen yiikseklik degisimleri, hiz degisimleri, yiikselme
amaciyla yunuslama acgis1 degisimleri ve yonelme amaciyla yapilan yatma agisi
degisimleri gibi temel manevralardir ve elbette her ucus senaryosunda bunlara
rastlanilmaktadir. Bunlara ek olarak, dig etkiler de ucagi trim noktasindan
uzaklagtiracaktir. Riizgar benzeri dis etkilerin olabildigince cabuk bastirilmasi

bekleniyorsa da kisa vadede hava aracini trim noktalarindan uzaklagtirmaktadir.

* Operasyonel farkhliklar: Temel olarak yiik tasiyan ucaklarin operasyondan

operasyona degisen yiiklerini ve agirlik merkezlerini icermektedir.

* Modellenmeyen etkiler: Bunlar olgiilebilen ama operasyona 6zel olan
degisimleri igerdigi gibi teorik modellemesi zor olan etkileri igerir. Ugagin
operasyon boyunca yakitindaki degisimin agirligina ve agirlik merkezine yaptigi

etkiler bu kapsamdadir.

* Modeldeki belirsizlikler: Kullanilan teorik sistemdeki denklemler ucaga
0zel baz1 parametreler icermektedir. Bu parametrelerin dogru olgiilememis

olmasindan kaynaklanan belirsizlikler bu kapsamdadir.

Giirbiiz bir otopilot tasarlamak amaciyla H. ¢evrim sekillendirme yontemi
kullanilarak tasarlanan i¢ kontrolciilerin aerodinamik parametrelerde %30’a varan

biiytik degisimlere karsi performansini korudufu gosterilmigtir [17]. Bu yOntem
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ayrica daha once bagka giirbiiz algoritmalarinin da kullanildig: [27] laboratuvarimizda
kullanilmig ve basarili sonuclar vermistir [28—-30]. Ayrica 3B yoriinge takibi yapan cift

dongiilii otopilot yapisinda da kullanilabildigi gosterilmistir [15, 31].

3.1.4 Integral yigiimasina kars: 6nlem alan otopilot calismalari

Literatiirdeki bircok otopilot calismasinda integral yigilmasi problemine karsi bir
¢coziim bulunmaz. Bu beklenen bir durumdur ¢iinkii integral yigilmasiyla yiiksek
performans gerektirmeyen kontrol uygulamalarinda karsilasiimaz. Ornegin uzun
mesafeler kateden sabit kanatli hava araclarinda yakit tasarrufu onemli bir kriter
oldugu icin keskin manevralar tercih edilmez. Ayrica insan tasiyan hava araclarinda
da keskin manevralardan kacinilir. Bu sebeple bu uygulamalarda eyleyiciler doyum

noktalarina ulagsmaz ve integral y1gilmasi problemine ¢oziim getirilmesi gerekmez.

Ancak IHA’lar icin engelden kagma performans kriterleri bulurken amag carpismadan
kacinmak oldugu icin ve kagma hareketi kisa bir siirede gerceklestirilecegi icin hava
aracl manevrasinin sert bir sekilde gerceklestirilebilmesi beklenir. Manevralarin hizh
ve keskin gerceklestirilmesi ise eyleyicileri doyum noktalarina ulagtiracagindan boyle
yiiksek performans gerektiren kontrol uygulamalarinda integral yigilmasi1 problemi
olagandir. 3.6 numarali boliimdeki Ornek testte bu integral yigilmasinin yarattigi

problemlere bir 6rnek verilmistir.

TGTC sistemlerde integral yigilmasi problemine ¢oziim getirmek gorece kolaydir
clinkii y181lmanmn kontrolciiniin hangi durumunda oldugu bulunabilir. Doyum
noktasina ulasan eyleyiciyle sinyal iireten ve takip edilemeyen referans arasindaki
kontrolciiniin tiim durumlarinda yigilma oldugu bilinir ve bu durumlarin diizeltilmesi
gerekir. TGTC kontrolciilerinde yigilma problemi clamping (durum sinirlamasi)
veya durum resetlemesi [32] yontemleriyle kolayca coziilebilir. Durum resetlemesi
yapilirken saturasyonun miktarinin ve birden fazla durum olmast durumunda
saturasyon miktarinin tiirevlerinin bilinmesi yeterlidir ve bu bilgiye de ¢cogu zaman
kolayca sahip olunur. Baz1 TGTC sistemlerde basitlikten 6diin vermeyi goze alarak,

baz1 dinamik yontemlerle daha iyi performans da saglanabilir [33].

Usttekilere benzer yontemler CGCC kontrolciiler icin de gelistirilmistir [34].
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Ornegin baz1 ¢alismalar eyleyici doyumu problemiyle "Nested Saturation" yontemini
kullanarak basa c¢ikmistir [35, 36]. Performans ihtiyacinin diisiik oldugu bazi
otopilot calismalarinda ise tiirev sinirlandiricilart kullamilmugtir [23, 24]. Bu
sinirlandiricilar TGTC kontrolcii sistemlerinde kullanilabildigi gibi CGCC sistemlerde
de kullanilabiliyor. Ancak bu yaklasimlarda eyleyicilerin doyum noktalarina ulagsmasi
engelleniyor olsa bile kontrolcii bekledigi dogrusal sistemden farkli bir sistemle

kargilastig1 icin integral y1gi1lmasi problemine benzer problemlerle yine karsilasilabilir.

Diger taraftan bir eyleyicinin normal operasyon siiresince sikca doyum noktasina
ulagmas1 bekleniyorsa, bu doyum noktasindaki durumu o6zel olarak c¢odzen bir
kontrolcii yapisi, diizeltici bir kontrol yapisina tercih edilebilir [37]. Ornegin hava
araclarimin yiikselme, alcalma, yavaslama ve hizlanma manevralariyla ilgili olan
hava araci1 dinamikleri 6zellikle yavas oldugu icin yiliksek performans elde edilmesi
istendiginde itis kuvveti eyleyicisinin agresif kullanilmas1 gerekir. Agresif kullanilan
itis kuvveti eyleyicisinin operasyon siiresince cok¢ca doyum noktasina ulasacagi goz
ontine alindiginda, itis kuvvetinin iist ve alt doyum noktalari icin [37] uyarinca 6zel i¢
kontrolcii tasarimi tercih edilebilir. Bu yontem, isbu tezin yazarmin daha onceki bir

bildirisinde verilmisti [38].

3.2 Calismadaki Kontrolcii Yapisi

Calismada kullanilan kontrol sisteminin basitlestirilmis semas1 Sekil 3.1 ile
verilmigtir. Sistemin tasarlanmasinda 3.1.1 boliimiinde anlatilan, i¢c ice iki adet
kontrol dongiisiinden olusan klasik otopilot yapis1 kullanilmaktadir. En i¢ dongiideki,
"i¢ dongii kontrolciisii" isimli kontrolcii ucagin dengeleyici otopilotu olarak gorev
yaparken, dis dongiideki, "seyriisefer kontrolciisii" isimli kontrolcii 4 boyutlu rota
izlemeyi saglamaktadir. Ayrica bu iki dongiiniin bir dongii disinda ¢alisan "komut
merkezi" benzetim testlerinin calismasi i¢in gerekli komutlar1 veren fonksiyonlar

kapsamaktadir.

Caligmadaki i¢ dongii kontrolciisii 3.1.3 boliimiinde anlatilan avantajlardan otiirii Heo
cevrim gekillendirme yontemiyle tasarlandi. Kontrolciiniin referans girigleri ise 3.1.1

boliimiinde anlatilan, hava araci1 denklemlerine ¢ok yiiksek etkisi olan referanslarin ic
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Sekil 3.1: Kontrol sistemi diizeni

kontrolciiye beslenmesi prensibine gore, gercek hava siirati (V,), yunuslama agisi (6,),
yatma acis1 (¢,) ve yana kayma agis1 (f3,) olarak secildi. Kontrolciiniin hesapladigi
cikiglar ise hava aracinin eyleyicilerine verilen giris sinyalleri, yani ileri yonlii itig
kuvveti (F)), kanat¢iklarda sapma agis1 (9,), yiikselis diimeninde sapma agis1 (6.) ve

yon diimeninde sapma agis1 (d,).

Calismadaki seyriisefer kontrolciisii yayginligindan ve basitliginden &tiirii PID
diizeninde tasarlandi. Kontrolciiniin girigleri gidilecek hedeflerin hava aracinin 4
boyutlu konumuna goreli 4 boyutlu konumudur. Yani girisler, siradaki hedefin hava
aracina gore yonil (), yiiksekligi (h,) ve siradaki hedefe tahmini varig siiresindeki
hatadir (ETA,.). Bu girislere gore hesaplanan V, 6 ve ¢ referanslar1 i¢ dongii

kontrolciisiine beslenmektedir.

Seyriisefer kontrolciisiiniin giris referanslart ucagin 4 boyutlu konumuna, siradaki
hedefin 4 boyutlu konumuna ve u¢agin yer hizina gére hesaplanmaktadir. Bu hesaplama
ve gidilecek hedeflerin sirayla anlik hedef olarak secilmesi islemi "komut merkezi"

isimli yazilim blogu tarafindan gerceklestirilmektedir.

Komut merkezi ¢aligmadaki test ve dogrulama asamalarindaki benzetimlerde gerek
duyulan ¢cok amach bir yazilim blogudur. Sekil 3.2 ile gosterilen yapiya sahiptir ve 3
bloktan olusmaktadir. "Benzetim Bitirici" blogu ucagin son hedefe varip varmadigini
kontrol eder, son hedefe ulasildigiysa benzetimi bitirir. Bunun matematiksel hesab1

yapilirken, son hedefe varig ani, hedefin ucaga gore konumunun ucagin yoniine dik
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oldugu an olarak alinir.

i T i Komut Merkezi ; f e
: Turp Hedef L xp y By, Tod, @ By 5 I Dongil
‘Pozisyonlari | | '~ Kontrolciisiine
> Hedef | xp il Tody, > Ref: Wy, hy, ETA, « Seyriisefer
' Secici ~| neferans '~ Kontrolciisiine
! » Olusturucu .
Hedefe Uzaklik —| W
;
______________E . x,y,h,v 1
. Canli L Berge}qn
. Durumlar i % >_ Bitirici

Sekil 3.2: Komut merkezi diizeni

Ucagin gidecegi hedef noktalari test ve benzetim Oncesinde indisli dizelerden olusan,
Cizelge 3.1 ile gosterilen diizendeki bir matris olarak belirleniyor. Buradaki x ve y
konumlar1 hedefin ugagin benzetimin basindaki konumuna gore verilirken, yiikseklik
bilgisi deniz seviyesine gore, ToA verisi benzetimin baglangic anina gore veriliyor.
Bu matris benzetim boyunca "Hedef Secici" bloguna veriliyor ve hedef secici blogu
giincel hedefi se¢ip cikt1 olarak veriyor. Benzetim baslangicinda ilk dizedeki hedefin 4
boyutlu bilgileri ¢ikt1 olarak verilirken, hedeflere varildik¢a c¢iktidaki hedef sirayla
giincelleniyor. Ucagin bir hedefe varisinin matematiksel tanimi, ugagin 100 m

yaricapindaki, merkezi hedefte olan hayali bir kiirenin icine girisi olarak belirlendi.

Cizelge 3.1: Hedef noktalarinin bilgilerinin matris diizeni.

# x y z ToA

1 X1 Y1 21 TOA]

21 x| y2| 22| ToAs

"Referans Olusturucu" blogu seyriisefer kontrolciisiine beslenecek olan referanslari
diizenliyor. Hedefin hava aracina gore olan konumunun yonii ve hedefe olan tahmini
varig zamani bu blokta hesaplanirken, hedefin yiiksekligi halihazirda referans oldugu

icin degistirilmeden cikariliyor.
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Hedef yonii komutu, hedef ve ucak konumlarindan
Yr = atan2(yn — ¥, Xp — X);

fonksiyonu ile elde edilirken, tahmini varig zamanindaki hata (ETA,) hedefin varis

zamani (ToA) bilgisinden

P

ile bulunan tahmini varig zaman ¢ikarilarak bulunuyor.

ETA =

Son olarak, yana kayma agis1 icin i¢ dongii kontrolciisiine beslenmek iizere 0 degerinde

referans olusturuluyor.

3.3 Teorik Altyap1

3.3.1 Dogrusallastirma

Dogrusal olmayan bir sistemin dogrusal yakinsamasinin bulunmas: icin analitik
yontemler ve sayisal yontemler oldugu gibi belli fonksiyonlar icin ©nceden
hesaplanmig taramali fonksiyon tablolar1 da kullanilabilir. Parametrik yontemler
dogrusal olmayan her islem icin kullanilabilir degildir ve sayisal yontemlerde
kullanilan parametreler evrensel ayarlanabilir degildir. Bu yiizden bu yontemlerin yer

yer en uygununu kullanan bir algoritma en iyi sonucu verecektir.

Bu calismada MATLAB ortaminda bulunan dogrusallastirma araglarindan biri
kullanilmistir ¢iinkii zaten bu ortamda ¢alisilmaktadir. Ayrica Simulink ortamindaki
modelleri dogrusallagtirabilen araglarin kullanilmas1 sayesinde hazir kurulmusg
modelin ayrica niimerik olarak tanimlanmasiyla ugrasilmasi gerekmemistir. Simulink
ortamindaki modelleri dogrusallastirabilen birkac¢ ara¢ Simulink ara¢ setiyle beraber
gelmekle beraber, MATLAB’1n "Control Systems Toolbox" ara¢ seti ile de bu isi
yapabilen birkac¢ ara¢ sunulmaktadir. "Control Systems Toolbox" ile gelen araglarin
Simulink ile gelen araglara kiyasla temel avantaji kurulmus kontrol sistemlerinin belli

kistmlarinin dogrusallastirilabiliyor olmasidir. Bu calismada bu ek 6zelliklere ihtiyac
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duyulmamistir ve Simulink ara¢ setindeki
argout = linmod('sys’, x,u);

fonksiyonu kullanilmustir.

"linmod" fonksiyonu siirekli zaman Simulink modelleri icin Simulink arac¢ seti
tarafindan sunulan Onerilen fonksiyon. Dogrusallastirma algoritmast modeldeki
bloklart dogrusallastirip birlestiriyor, her blogun dogrusallastirilmasinda ise en uygun

gordiigli dogrusallastirma yontemini kullaniyor.

Bir blogun dogrusallastirilmasinda oncelikli olarak Simulink tarafindan tanimlanmus,
parametrik dogrusal sonuglar kullaniliyor. Bu yontemle f(x) fonksiyonunu gercekleyen

bir blok i¢in
y = flxo) _ df(x)

X = Xo dx |-

formiilii bize xo durumu etrafindaki dogrusal fonksiyon yaklasimini parametrik olarak
verir. Burada parametreden kasit, blogun tanimlanmasinda verilen parametreler ve

dogrusallagtirmanin yapildig1 durumdaki degisken degerleri, bu 6rnekte xo.

Analitik dogrusallastirma yapilamayan Simulink bloklari icin ise pertiirbasyona dayali
say1sal yontemler kullanilmaktadir. Bu yontemde f(x) fonksiyonu dogrusallastirilirken

dogrusallagtirma noktas1 xg komsulugunda fonksiyonun aldig1 degerlere bakilir ve

y—flxo) _ flxo+e) - flxo—¢)

X — Xo 2€

formiiliiyle dogrusal fonksiyon tanimlanir.

Simulink’in "linmod" fonksiyonu dogrusal sistemi durum uzayr formunda da
verebilmek icin bloklarin durumlarimi dogrusal sistemde tutabilmek zorunda. O
yiizden her blok i¢in o blogun dogrusal fonksiyonunu durum uzay: formunda veren,

buradaki formiillerin benzerlerini kullaniyor.
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3.3.2 H,, cevrim sekillendirme yontemi ile giirbiiz kontrolcii tasarimi

Bu calismada i¢c dongii kontrolciisiiniin tasarimi cevrim sekillendirme yontemi ile
yapilmaktadir. Bu isi yapabilen, MATLAB’1n "Robust Control Toolbox" ara¢ setine
dahil olan birden ¢ok fonksiyon vardir. Bu c¢alismada kullanim kolaylig1 sebebiyle

“loopsyn” fonksiyonu,

[K, CL, GAM, INFO] = loopsyn(G,Gd)

tercih edildi. Fonksiyona girdi olarak ucagin dogrusallastirilmis modeli (G) ve
kontrolciilii sistemin agik c¢evrim transfer fonksiyonunun istenilen tekil deger
fonksiyonu (Gy) veriliyor, cikti olarak ise kontrolcii K elde ediliyor. Fonksiyon ayrica
kapali dongii sistemini (Cy), sekillendirmenin hata katsayisini () ve baska faydali

bilgileri de veriyor.

“loopsyn” fonksiyonu istenilen kontrolciiyii tanimlarken, kontrolciiyii iki ayr1 dinamik
bilesenin seri baglantisi halinde olusturuyor. Bu bilesenlerden baglanma sirasina gore
olan ikincisi, sistemin sekillendirilmesinde kullanilan 6n filtre W. Bu on filtre ile

sekillendirilmis sistem, daha sonraki tanimlarda kullanilmak iizere

Gs=G-W

seklinde tanimlanmugtir.

Kontrolciiniin bilesenlerinden seri baglanma sirasina gore olan ilk bilesen ise,
sekillendirilmis sistem Gj icin tasarlanmig olan kontrolcii K’dir. G sistemi i¢in
tasarlanan asil kontrolcii K bahsedildigi gibi K ve W’nin seri baglantisindan olusuyor,
yani

K=W:K;
seklinde tanimlaniyor.

Fonksiyonun 0n filtre bilegseni W, sistemin acik ¢evrim transfer fonksiyonunun tekil
deger fonksiyonunun verilen G, isteriyle aynit olmasini sagliyor. Ancak sadece W

bileseni ile geri besleme sistemi kuruldugunda sistem giirbiiz olmuyor. Tasarlanan K
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bileseni ise sistemin giirbiiz kararli olmasin1 sagliyor. Bu sekilde genel kontrolcii K
ile kurulan geri beslemeli sistemin hem istenilen agik cevrim tekil deger fonksiyonuna

sahip olmasi, hem de giirbiiz kararli olmas1 saglaniyor.

W bileseni bulunurken kullanilan algoritmalar [39] ile verilmisken, K, bileseni

bulunurken kullanilan algoritmalar [40] ile verilmistir.

34 H, Cevrim Sekillendirme Yontemi ile Cessna 172’nin I¢ Dongii

Kontrolciisiiniin Tasarlanmasi

I¢c dongii kontrolciisiiniin H,, cevrim sekillendirme yontemi ile tasarimi icin gerek
duyulan dogrusal sistem modeli Airlib modelinin ucagin bir trim noktasi etrafinda
dogrusallastirllmasiyla elde edilmistir. Bu islem siradaki alt baglikta anlatilmigken
bu dogrusal modelin kullanilarak kontrolcii tasariminin yapilmasi 3.4.2 boliimiinde

anlatilmigtir.

3.4.1 Dogrusallastirma hali ve dengenin ayarlanmasi

Cessna 172’nin dogrusallastirilmasi, 65 m/s’lik gercek hava siirati ve 1000 m
yiikseklikte yapilmigtir. Bunun haricindeki durumlar ve eyleyici konumlar1 ucgagi
dengede tutacak degerlerde tutulmustur. Bu degerlere ayarlanmis u¢agin birakildiginda
bulundugu hali uzun siire aymi tutmasi isteniyor. Ciinkii boyle dengeli bir halde
yapilmayan bir dogrusallastirma islemi sonucunda elde edilen dogrusal sistem dengeli

olmadig1 yonde tarafli olacaktir.

Istenilen bu denge halinin saglanmasi icin dogrusallastirma halinde durum
degiskenlerinin bazilarmin sifir olmasi, tiirev degerlerinin ise ucagin yoni
dogrultusundaki konumu hari¢ tim durum degiskenleri i¢in sifir olmasi isteniyor.
Diger taraftan yunuslama agis1 ve giris degiskenleri dengenin saglanabilmesi icin
serbest birakiliyor ve bir arama algoritmasi ile hesaplanip ayarlaniyor. Yukaridakilerin
yani sira hiicum agis1 da serbest birakilmistir cilinkii yiikseklik degisimi sifir olarak

ayarlandig1 icin hiicum acis1 ve yunuslama agis1 ayni olmalidir.

Ayrica x ve y koordinatlarindaki konum, benzetim testi baslangic degerleriyle

uyumlu olmast icin O alinmistir ama zaten hava aracit denklemlerini ve durumunu
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etkilememektedirler. Ucagin dogrusallastirildigi nokta icin verilen isterler ve ister

verilmeyip hesaplanacak olan degiskenler Cizelge 3.2 ile verilmistir.

Cizelge 3.2: Dogrusallastirma islemi noktasi icin degisken isterleri.

Degisken Ister ?ifgsllz: f:: Ister
Vv 65m/s ‘fi—‘; 0
a Ister verilmedi ‘fl—? 0
d,
B 0 & 0
P 0 b 0
0 0 @ 0
R 0 dr 0
d
W 0 & 0
0 Ister verilmedi s 0
d
¢ 0 @ 0
X 0 % 65m/s
d
y 0 = 0
z 1000 m d 0
F, Ister verilmedi 84 Ister verilmedi
Oc Ister verilmedi O Ister verilmedi

Ister olarak verilmeyen degiskenlerin ayarlanmasinda Matlab’in Simulink arag setinin

bir pargasi olan “trim” fonksiyonu,

[x,u,y,dx] = trim(’sys”, x0,u0,y0,ix,iu, iy, dx0, idx)

kullanilmigtir. Bu fonksiyon bir arama algoritmasiyla serbest birakilan degiskenleri
degistirip, sistemin tepkisine bakip, istenilen tepkiye ulasilmaya calisiyor. Trim
fonksiyonu bu aramay1 optimize edebilmek icin sirali karesel programlama algoritmasi

kullaniyor.

Denge bulma islemi sonunda isterleri saglayan basarili bir denge noktas1 bulunmustur.

Ister verilmeyen degiskenler icin hesaplanan denge degerleri ise
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6 = —-0.0073 rad

e o =—0.0073 rad
* [, =1126N
*0,=0

e 6, = —0.0066 rad
* 6, =0

seklinde bulunmusgtur. Ayrica trim fonksiyonu @ degerini tahmin edildigi gibi
yunuslama acgis1 ile ayni hesaplamistir. Hesaplanan degerlerin dogrulugu, kontrolcii
bulunmayan bir kurulumda bu durum degiskeni degerleriyle ve bu eyleyici
konumlariyla benzetim baglatilinca hava aracinin bulundugu durumda kaldigi
gozlenerek onaylanmistir. Benzetimdeki sistem bulundugu durumu Sekil 3.3 ile
gosterildigi lizere 10 saniye boyunca korumustur. Bu siire boyunca eyleyiciler yukarida

bulunan maddelerdeki degerlerinde tutulmustur.

-3 -17 -20
65 73 x 10 x 10 1 x 10
= = = 1.4 7
= -7.3 3
E 65 g E14 g0
> d -7.3 Q Q-(
65 1.4 -1
0 5 10 0 5 10 0 5 10 0 5 10
-11 20 20 3
10><10 | x 10 0><10 73 x 10
Q Q = S
i g2 £-10 E-73
= = he =
O _3 _20 _7.3
0 5 10 0 5 10 0 5 10 0 5 10
x1071% %1071
1 1000
<33 ~ 500 - -
I g Eos £ 1000
o < >~ N
3.2 0 0 1000
0 5 10 0 5 10 0 5 10 0O 5 10
zaman () zaman (s) zaman (s) zaman (s)

Sekil 3.3: Trim degerleriyle baglatilan hava aracinin 10 saniyelik benzetim testi

25



Boliim 3.3.1°de verildigi iizere dogrusallastirma i¢in Simulink ara¢ setinin
argout = linmod(’sys’, Xg,uyp);

fonksiyonu kullanilmigtir. Buradaki x¢ ve ug degiskenleri, sirasiyla, trim fonksiyonu
ile bulunan durum degiskeni degerlerini ve eyleyici giris degerlerini gostermektedir.
Modelin girisi ve c¢ikisi arasindaki 99 bloktan 70°i pertiirbasyon yontemiyle

dogrusallagtirnlmigken 29 tanesi analitik yontemler ile dogrusallastirilmigtir.

3.4.2 H,, cevrim sekillendirme kontrolciisiiniin tasarmmi

Kontrolciiniin tasarim isleminde ilk is olarak kontrolciilii sistemin acik dongii transfer
fonksiyonunun istenilen tekil deger grafigine karar verildi. Sistemin diisiik frekanslarda
yiiksek performans ile ¢calismasi i¢in ikinci dereceden bir frekans cevabi tercih edilirken,
modelin yaklasik 10 rad/s’den sonraki dogruluguna giivenilmedigi icin, cevabin -20db’e
diistiigii frekansin 10 rad/s’den al¢ak olmasi istendi. Buna gore istenilen frekans cevabi

Gy = % olarak belirlenmistir.

Istenilen frekans cevabinin bulunmast i¢in Béliim 3.3.2 ile anlatildig: iizere
[K, CL, GAM, INFO] = loopsyn(G, Gd)

fonksiyonu kullanilmistir. G ve G, sistemlerinin frekansa gore tekil deger grafikleri

Sekil 3.4 ile verildi.

50

ler (dB)

ger
=

o

Tekil De
(9]
()

10° 10’ 10*
Sekil 3.4: G ve G, sistemlerinin tekil degerleri
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Elde edilen K kontrolciisii ile kurulan geri beslemeli sistemin Onemli transfer
fonksiyonlarinin tekil degerleri Sekil 3.5 ile verildi. Burada elde edilen sistemin algak

ve yliksek frekanslarda istenilen degerlerde oldugu goriilebiliyor.

] 1/0(S) performans
g o(T) glirblizlik
850 — — —o(L) acik ¢evrim
) 0(Gd) hedef ¢evrim sekli
o) ST 0(Gd) + GAM(dB)
= ( —
()
Jo))
o}
o
550
}_
107! 10° 10" 10°

Sekil 3.5: Tasarim sonras1 onemli transfer fonksiyonlarinin tekil deger grafikleri

Acik ¢evrim transfer fonksiyonunun sekillendirilmesinde kullanilan on filtre W ile seri
bagli olan sistemin acik ¢evrim transfer fonksiyonunun tekil degerleri ve bunlarin isteri
G, Sekil 3.6 ile verildi. Burada W 6n filtresinin istenilen ¢evrim seklinin verilmesinde

yeterli oldugu gortilebiliyor.

ler (dB)
=2

Jer

50

Tekil De

3

P L L P S S S A |

107! 10° 10! 102

Sekil 3.6: W ile kurulan sistemin acik ¢evrim transfer fonksiyonunun tekil degerleri

Ancak sadece On filtre W ile kurulan kapali ¢evrim sistemi kararsizdir. Bunu

MATLAB’da isstable fonksiyonunu kullanarak kolayca gorebiliriz. W ile kurulan
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kapali ¢cevrim sistemi i¢in

isstable(feedback(G- W, I))

=0
sonucu alinirken, K = W - Kj ile kurulan kapali ¢cevrim sistemi i¢in

isstable(feedback(G-K,I))
=1
sonucu ile sistemin kararli oldugu goriilebilir.

Ayrica kurulan sistemlerin giirbliz kararliliklari da ncfmargin fonksiyonu ile

karsilagtirilabilir. Sadece W ile kurulan sistemde

ncfmargin(G, W)

=0
fonksiyonu sistem kararsiz oldugu i¢in O sonucu verirken, K ile kurulan sistemde

ncfmargin(G,K)

=0.0129
fonksiyonunun sonucu ile giirbiiz kararlilik goriilebiliyor.

3.4.3 H,, cevrim sekillendirme yontemi ile PID yontemi karsilastirmasi

Kullanilan Ho, ¢evrim sekillendirme yonteminin giirbiiz bir kontrolcii oldugu 6nceki
boliimde elde edilen sonuglardan ve literatiir taramasindan biliniyor. Bu yontemin PID
yontemiyle tasarlanan kontrolciilere kiyasla daha giirbiiz olmasiyla ilgili 6rnek bir

simiilasyon testi yapilmis, Sekil 3.7 ile sonuglar verilmistir.

Bu testteki hava araci modelinin parametreleri, kontrolcli tasarimi yapilan hava
aracindaki model parametrelerinin %60 pertiirbasyona ugramis halleridir. Burada
kullanilan PID kontrolciileri nominal durumda kararli olmalarina karsin, pertiirbe

olmus bu hava aracinda ¢aligmamaktadirlar. H,, cevrim sekillendirme yontemiyle
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PID kontrolciileri ile durumlar = = =Referanslar

—H kontrolctisti ile durumlar
sonsuz

Sekil 3.7: PID yontemi ile tasarlanmis kontrolciiler ile H., yontemi ile tasarlanmig
kontrolciilerin %80 pertiirbasyonlu bir sistemdeki sonuglari

tasarlanan hava araci ise hem nominal durumda hem de pertiirbe olmug bu durumda

basarili caligsmaktadir.

Burada gosterilen tek bir denemenin sonucuna bagl olarak bilimsel bir yorum elbette
yapilmamalidir. Bu 6rnek, okuyucuya fikir vermesi amaciyla sunulmustur. Bu konuda

kapsamli bir calisma [17] tarafindan verilmistir.

3.5 Seyriisefer Kontrolciisiiniin Tasarimi

Seyriisefer kontrolcii diizeni Sekil 3.8 ile gosterilmistir. Diizende 3 PID kontrolciisii
kullanilmig, parametreleri Cizelge 3.3 ile siralanan degerlere ayarlanmistir. PID
parametrelerinin degerlerine her dongiiniin ayr1 ayr1 bant genisligine bakilarak karar

verildi.
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‘Seyriisefer Kontrolciisii
Komut ETAc > PID, >
Merkezinden > : C e
. Gelen hy I¢ Dongil
................. I + PIDg —>——> Kontrolciisiine
' Y \ Referans
_________________ >} PID, >
i _
Canli
| urumlar v

______________________________________________________

Sekil 3.8: Seyriisefer kontrolciisiiniin diizeni

Cizelge 3.3: PID parametre degerleri ve ¢ikti sinirlari.

Parametreler Cikt1 Sinirlar:
P I D | Alt  Ust
PID, 0.3 025 -20 - -
PID, | 0.00206 0.0005 0 | —Frad -
PID, 1 0 0 | —%Frad Zrad

Yine Cizelge 3.3 ile degerleri verilen, her kontrolcii sonucuna uygulanan cikti
sinirlarinin amaci, i¢ dongii kontrolciisiine beslenen bu degerlerin hava aracinin

kararligin1 bozacak ekstrem noktalara ulagmalarin1 engellemek.

Analizlerde hiz degisiminin yiikselme diimenine olan etkisinin fazlaca hizli oldugu
gozlemlendi. Kontrolciide kullanilan yiiksek negatif tiirev etkisinin amaci bu etkiyi

yavaslatmak.

3.6 Kontrolciideki Integral Yigilmasinin Engellenmesi

Bir onceki boliimde hesaplanan kontrolcii, kontrol yiizeylerinde yasanan saturasyondan
etkilenmekte, performansin diismesine sebep olmaktadir. Bu etkinin goriilebilmesi icin
ornek bir benzetim yapilmis, u¢agin 6nce 1050 metreye tirmanmasi sonra 800 metreye
inmesi istenmis, sonuglar Sekil 3.9, Sekil 3.10 ve Sekil 3.11 ile verilmistir. Sekil 3.9,
grafik 12°de verilen yiikseklik durum ve referansina bakildiginda sistemin yiiksekligi
takip edemedigi ve grafik 1°de verilen hiz durum ve referansina bakildiginda ise sistemin

hiz referansin takip edemedigi goriiliiyor.

Ayrica yasanan integral yig8ilmasi probleminin detaylica incelenebilmesi igin
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Sekil 3.9: Integral yigilmasinin gosterildigi ornek benzetim boyunca durum
degiskenleri

problemle yakindan ilgili olan durumlarin zaman ekseninde yakinlagtirilmis grafikleri
Sekil 3.12 ile verilmistir. Kontrolciiniin Sekil 3.12 ile verilen detayli itis kuvveti
(F,) komutuna bakildiginda ise bunun mantikli davranmadig goriilebiliyor. 80’inci
saniyeden itibaren bir siire boyunca hem yiikseklik komutu u¢agin alcalmasini hem de
hiz komutu ugagin az da olsa yavaslamasim isterken kontrolcii devamli maksimum
kuvvet uygulamaktadir ki bu beklenenin tam tersidir. Bu etki 115’inci saniyede cok
daha keskin bir sekilde goriilmektedir. I¢ kontrolciiye verilen referansta gercek hava
stiratinin yaklasik 15 m/s yavaglamasi, yunuslama agisinin yaklasik 0.5 rad asagiya

yonelmesi istenirken uygulanan maksimum itis kuvveti mantiksizdir.

Yasanan durumun arkasindaki sebebe integral yigilmasi denmektedir ve Sekil
3.12 ile verilen itis kuvveti komutu (grafikte F, (N) ile goOsterilmistir) grafiginde

gozlenebilmektedir. Kontrolcii 30’uncu saniyeden 138’inci saniyeye kadar gercek
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Sekil 3.10: Integral y1gilmasinin gosterildigi drnek benzetim boyunca eyleyici girisleri

Hava Araci Yéringesi 200 :
O Baslangi¢ Noktasi . - —ETA
O Hedef Noktalari o 2 - = =ToA
12
10000 O% 100 ¢ '
g _J__J
£ 100 0
~ 2000 ' ' '
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Sekil 3.11: Integral y1gilmasinin gosterildigi drnek benzetim boyunca 4 boyutlu rota

sistemin uygulayabilecegi itis kuvvetinin cok iistiinde bir eyleyici sinyali liretmektedir
ve tasarlanirken kullanilan dogrusal sistemin hatayr hizlica sifira getirmesini
beklemektedir. Saturasyona giren dogrusal olmayan sistemin yavas cevabindan otiirii
azalmayan ve uzunca bir siire devam eden referans hatasi ise kontrolciiniin dejenere
olmasina ve durumlarinda beklenmeyen artiglara (yigilmalara) sebep olmaktadir.
Degerleri cok yiikselen durumlar ancak uzun bir negatif hata siiresinden sonra

toparlanmaktadir ve itis kuvveti ancak 138’inci saniyede diigebilmektedir.

Itis kuvvetinin doyuma girip kontrol igin kullanilamamasi durumu ayrica elevatdr
eyleyicisinin davraniglarin1 da kotii etkilemektedir. Bunun temel nedeni itis kuvveti
ve elevator eyleyicisinin arasindaki kenetlenme etkisidir. Hava aracinin yanlamasina
eksenindeki dinamiklerinden kismen bagimsiz olan uzunlamasina eksenindeki
dinamiklerinde takip edilmek istenen iki referansa, yunuslama agis1 ve hava siiratine,

etkisi olan iki eyleyiciden, itis kuvveti ve elevator acgisindan, biri kontrol edilemeyince
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Sekil 3.12: Integral y1gilmasinin gosterildigi 6rnek benzetimin detayli incelemesi

kalan eyleyici, d,, her iki referansi da takip ettirmeye calisacaktir ki bu zaten miimkiin
degildir. Var olan kontrolcii saturasyona girdiginde ise elevator agisi eyleyicisinin
hangi referansin takibine daha cok ©Onem verecegi ise kontrol edilemeyen bir
parametredir. Bu da itis kuvveti eyleyicisi doyuma ulagmis kontrolciiniin yukaridaki
kotii davranisina ek olarak ikinci kotii bir davranisidir. Bu calismadaki problem igin
itis kuvvetinin kontrol edilemedigi durumda iki uzunlamasina dinamik referansindan
hangisine Oncelik verilmesi gerektigiyle ilgili tartisma 3.6.2.2 numarali boliimde

verildi.

Yiikseklik ve varis zaman referanslarindaki hatalar, i¢ dongii kontrolciisiiniin hiz ve
yunuslama acis1 durumlarinin takibini saglayamamasindan kaynaklanmaktadir. Ayrica,
doyuma giren eyleyici sinyali F), i¢ dongii kontrolciisiiniin bir c¢iktisidir. Buradan

cikarilabilir ki, integral y181lmas1 problemi i¢ dongii kontrolciisiinde ¢oziilmelidir.
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3.6.1 Durum simirlamasi ile integral yigilmasini1 6nleme

Calismada kullanilan ilk yontemde kontrolcti durumlart sinirlandirilmigtir. Bu yontem
icin esin kaynagi, PID kontrolciilerde sik¢a kullanilan, saturasyon durumunda
integral igleminin durdurulmasi yontemidir. PID kontrolciilerde saturasyona ugrayan
kontrolcii ¢ikigini etkileyen tek bir durum degiskeni oldugu icin, saturasyon oncesi
kontrolcii ¢ikisi, saturasyona ugramis sonug ile ayn tutulacak sekilde durum degiskeni

sinirlandirildiginda, durum degiskeni ideal konumunda tutulmaktadir.

CGCC kontrolciilerde saturasyona ugrayan cikiglar1 etkileyen birden ¢ok durum
degiskeni oldugu ic¢in, bir durum degiskeninin integral islemini durdurarak o
degiskeni sinirlamak yeterli olmamaktadir. Ayrica saturasyona ugrayan bu ¢ikislari
etkileyen durumlar ayn1 zamanda bagka c¢ikislar1 da etkiledikleri i¢in bunlarin integral
islemlerini durdurarak degiskenleri saturasyon baslangi¢c aninda sabitlemek, diger
kontrolcii ¢ikiglarini olumsuz etkileyecektir. Bu durumlardan etkilenmemek adina, her
kontrol sinyali i¢in o kontrol sinyaline en c¢ok etki eden ve diger kontrol sinyallerini
anlaml diizeyde etkilemeyen birer durum degiskeni bulunmali, bu durum degiskenleri

ayarlanmalidir.

Bu durum degiskenlerini ayarlamaktan kasit, belli araliklarla istenilen degerlere
resetlemektir. TGTC sistemlerde ilk paragrafta anlatildigir gibi durum degiskenleri
basitce sabit tutulabilmektedir. Ancak ¢ok sayida durumu olan CGCC kontrolciilerde
her durum diger her durumu ve her cikis1 etkileyebilecegi icin, doyuma giren
kontrol sinyalini sabit tutabilmek i¢in ayarlama yapilan durumlar istenilen degerlere

resetlenmelidir.

Durumlarin istenilen degerleri, her kontrol sinyali i¢in bir durum ayarlandig: siirece, o
kontrol sinyalinin almasi istenilen degere gore ayarlanir. Kontrol sinyalleri icin ise
istenilen degerler, doyuma girmis kontrol sinyali i¢in doyum degerine esit, doyuma
girmemis kontrol sinyali icin son degerinin aynisidir. Doyuma girmemis kontrol
sinyallerini dondurmak istemedigimizden bu resetleme islemi siirekli yapilmaz.
Ayrica ¢ok sik yapilan resetlemenin islem istemi icin sayisal sistem yetersiz kalabilir.
Bu sebeple integral yigilmasinin c¢oziilme performansindan biraz feragat edilerek

resetleme isleminin siklig1 azaltilmig, doyuma giren sinyal doyum noktasin1 belli bir
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hata pay1 astiktan sonra resetleme sinyali tetiklenmistir. Bu caligmada bu hata payinin
degeri yapilan ornek benzetim testlerine gore itis kuvveti kontrol sinyali i¢in 1000 N

olarak belirlendi.

Eger kontrolciide kontrol sinyallerinin sayisindan ¢ok daha fazla durum degiskeni
varsa, her kontrol sinyalini ikinci en ¢ok etkileyen durumlar da ayarlanabilir ve hatta
daha iyi performans elde edilebilecegi diisiiniiliiyorsa daha fazla durum degiskeni de
ayarlanabilir. Ayrica bu durumlarda her kontrol sinyali icin sadece 1 durum degiskeni
ayarlandifinda diger degiskenlerde yasanan integral yigilmalar1 kontrolcii ¢ikiginin
anlik cikisini etkilemeseler bile tiirev derecelerini etkileyebilirler. Bu da goz oniinde
bulundurularak, her kontrol sinyali icin birden fazla durum degiskeni ayarlanacagi
zaman, bu ayarlama yapilirken kontrol sinyalinin tiirevinin de kullanilmas1 gerektigi
diisiiniilebilir. Ancak kontrol sinyalinin tiirevi kontrolciilerin durum degiskenlerinden
degil, durum degiskenlerinin tiirevleri cinsinden elde edilebilir ki bu da resetleme islemi
sirasinda kullanilamaz. ikinci en iyi yontem ise kontrol sinyallerini en ¢ok etkileyen
durum degiskenlerinin tiirevlerini ayarlamaktir ¢iinkii durum degiskenleri tiirevleri ve
durum degiskenleri arasinda iligki A matrisi ile bellidir. Ornegin itis kuvveti sinyali i¢in
iki durum degiskeni ayarlanacaksa, bu ayarlama yapilirken hem itis kuvvetinin istenilen
degeri hem de itis kuvvetine en ¢ok etki eden durum degiskeninin tiirevinin istenilen
degeri kullanilir. Doyuma girmis kontrol sinyali i¢in en etkili durum degiskeninin tiirev
degeri 0 alinirken, doyuma girmemis sinyalleri en ¢ok etkileyen durum degiskenlerinin

tiirev degerleri sabit tutulur.

Bu boliimiin hemen Oncesinde anlatildigi gibi, integral yigilmasi problemi ic
dongii kontrolciisiinde ¢oziilmelidir. O ylizden bu yontem Bolim 3.4’te anlatilan
‘H, cevrim sekillendirme kontrolciisii i¢cin uygulandi. Bu kontrolciiniin 28 durum
degiskeni varken, sadece 4 kontrol sinyali var. Bu kontrol sinyallerinin istenilen
degere ayarlanmasi icin yukarida anlatildigi gibi 4 veya katlar1 sayisinda durum
degiskeni ayarlanabilir. Boliim 3.6.1.1’de 4 durum degiskeni kontrol sinyallerinin
istenilen degerlerine gore ayarlanirken, Bolim 3.6.1.2°de 8 durum degiskeni kontrol
sinyallerinin istenilen degerlerine gore ve tiirevlerinin istenilen degerlerine gore

ayarlanmustir. Iki yontem de farkli sebeplerle basarisiz olmustur.
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3.6.1.1 Cikislarin anlik degerinin 4 durum degiskeni ile ayarlanmasi

Cikisin anlik degerini etkileyen 4 degisken secilirken, her bir ¢ikis icin etkili olan tek
bir degisken aranmistir. De8iskenin ¢ikisa olan etkisini tanimlarken ise direk olarak C
matrisindeki degerlerin biiytikliikleri kiyaslanmigtir. Bu etki tanimi1 C matrisi lizerinden
yapilmistir ¢linkii istenilen kontrol sinyallerinden durum degiskenlerinin degerlerinin
elde edilebilmesi icin C matrisinin sadece bu 4 degiskenden olusan karelestirilmis
alt matrisinin tersinin almabilir olmas1 gerekmektedir. Ornegin etkili degiskenlerin
bulunmasinda durum degiskenleri ve kontrol sinyalleri arasinda transfer fonksiyonunun
belli bir frekanstaki biiyiikliigii kullanildiginda C matrisinin sadece etkili degiskenlerini

iceren alt matrisi terslenebilir ¢citkmamistir.

En etkili degiskenlerin bulunma formiilii

|CYk,i|

max Cw i3
ioe([l..zs]\{i})| e

argmax

seklinde tanimlanmigstir. Burada enbiiyiiklenmeye calisilan deger, i numarali durumun

vk ¢ikisina diger tiim durumlarin maksimum etkisine kiyasl etkisidir.

C matrisinin elemanlarinin degerleri Sekil 3.13 ile verilmistir. Bu sekilde dikkat
ceken Ozelliklerden biri, boylamasina eksendeki kontrol sinyallerine cok etki eden
durumlarin yanlamasina eksendeki kontrol sinyallerine etki etmemesi ve tersinin de
dogru olmasidir. Sistemin tanimlanmasinda ve kontrolciiniin tasarlanmasinda kullanilan
trim noktasinda hava araci Cizelge 3.2 ile goriilebilecegi gibi diiz konumda oldugu i¢in

bu beklenen bir durumdur.

Her bir ¢ikis icin degiskenlerin etki degerleri Sekil 3.14 ile verilen bar grafiklerle
gosterilmigtir. Buradaki degerler kontrolcii durum degiskenlerinin ilgili kontrol
sinyaline olan etkilerinin dier kontrol sinyallerine olan etkilerinin en biiyiigiine
kiyasla goreceli biiytikliigiidiir. Her kontrol sinyalinin ayarlanmasi icin secilen durum
degiskeni, o kontrol sinyalinin bar grafigindeki degerlerden en yiiksegine sahip olan

durum degiskenidir.

Fy, 0., 64 ve 6, ¢ikislart i¢in en etkili durum degiskenleri sirasiyla 1, 12, 8, 6 seklinde
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Sekil 3.13: Kontrolciiniin C matrisi elemanlarinin degerleri
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Sekil 3.14: Durum degiskenlerinin ilgili kontrol sinyaline goreceli etkisi

bulunmustur. Istenilen kontrol sinyali degerlerine gore, resetleme aminda bu durum

degiskenlerinin almasi gereken degerleri veren formiil, kontrolciiniin

X=Ax+Bu, y=Cx 3.1
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olarak ifade edilen durum uzayi gosteriminden elde edilmektedir. Buradaki durum

degiskenleri ve matrisler yeniden siralanirsa,

v x()th v % thh
=A +Bu, y=C

Xeff_1 Xeff 1 Xeff_1
gosterimi elde edilir. Burada ters sapkali matrisler ilk hallerinin yeniden
siralanmastyla olusturulmus matrisleri, xeq ; deZiskeni hesaplamada kullanilacak
etkili durum degiskenlerini, xq, ise diger durum degiskenlerini gostermektedir. Yani,
Xeff 1 = (x1;X12;xg; Xg) seklindedir. Islemlerin devaminda gerekli olacag: icin C
matrisini de,

C =[C|C)

4x28 4x24 4x4

seklinde tanimlamak gerekmektedir. Buna gore, y = Cy-xom + Co-Xefr 1 yazilip, yeniden
diizenlenerek,

. _ | A
Xeff 1 = C2 0 A Cz -C1* Xoth

elde edilir. Burada y istenilen kontrolcii ¢ikisimi (saturasyon sonrasi ¢ikis), Xefr 1
ise etkili durum degiskenlerinin, resetlemede ayarlanacak, yeni bulunan degerlerini

gostermektedir.

Buna gore etkili durum degiskenlerinin yeni hesaplanan degerleri, diger durum
degiskenlerinin var olan degerleriyle birlestirilip, dogru sekilde siralanip, integratore
reset sirasinda atanacak deger olarak verilmektedir. Bu islemlerin durum degiskeni
hesaplama kismin1 Simulink programinda yapacak olan grafiksel blok model Sekil

3.15 ile gosterilmistir.

> >(D
wantedOutput xeffbar1

C2inv (1) J
C2 )—»Y YH o >*{>
states
C1 C2inv (2)

Sekil 3.15: Xer 1 bulmaya yarayan Simulink blogu

Bu yontem, F, degiskeninin tiirevinin kontrol edilmemesi sebebiyle basarisiz
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olmustur. F, ¢ikigi, 1000 N’luk resetleme smirini ¢ok hizli bir sekilde astigi igin
resetleme sinyali ¢cok siklagmis, her resetleme sinyalinde tiim model i¢in yeni bir adim
atan Simulink programinda benzetim yapmak imkansizlagmugtir. Saturasyon oncesi F),
sinyali Sekil 3.16 ile gosterilmistir. Burada resetleme sinyalinin ¢ok sik araliklarla
islendigi goriilebiliyor. Bu islemler benzetim ortamini ¢ok yavaglattig1 ve resetleme

islemi siire ilerledik¢e daha da siklastig1 icin benzetim tamamlanamamustir.
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36.1652 36.1653 36.1653 36.1653

zaman (s)

Sekil 3.16: Kullanilan yontemin ¢ok sik resetlemeye sebep oldugunu gosteren F), sinyali

3.6.1.2 Kontrolcii ¢cikislarimin anlik degerlerinin ve ek olarak tiirevlerinin 8 durum

degiskeni ile ayarlanmasi

Cikisin anlik degerini etkileyen 4 durum degiskeni (xef 1) yukarida anlatildigi gibi
secilmis, benzer sekilde (xeg 1) durumlarinin tiirevlerini sifirlamak i¢in kullanilacak 4
durum degiskeni de (x.f 2) segilirken, xeg | degiskenlerinin her biri icin etkili olan tek
bir diger durum degiskeni aranmustir. X o degiskenlerinin x.q ; degiskenlerine olan
etkisini tanimlarken x.g | degiskenlerinin ¢ikis degiskenlerine olan etkisinin tanimiyla
ayn1 tanim kullanilmistir ancak bu sefer A matrisindeki iliskilerden yararlanilmistir. Bu

sekilde A ve C matrislerinin birlesiminin alt matrisi olarak olusturulan kare matrisin
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tersinin alinabilecegi garanti edilmistir.

A matrisinin x.f ; degiskenlerine ait satirlarindaki elemanlarinin degerleri Sekil 3.17
ile verilmistir. Buradaki degerlerde 4. durum diger durumlar1 baskiladig1 i¢in grafik log
skalasinda sergilenerek Sekil 3.18 ile tekrar verilmistir. Bu sekilde, yine, boylamasina
eksendeki durum degiskenleri ile yanlamasina eksendeki durum degiskenleri arasindaki

iligkinin diisiik oldugunu goriiyoruz.
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Sekil 3.17: Kontrolciiniin A matrisinin 4 satirinin elemanlarinin degerleri
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Sekil 3.18: Kontrolciiniin A matrisinin 4 satirinin elemanlarinin degerleri (log
skalasinda)

Ustteki paragraflarda soylendigi gibi, x| degerleri degistirilmemis, yine
(x15 x12; x8; x6) seklindedir. x.q » degiskenlerinin x.g ; degiskenlerine etkisi Sekil

3.19 ile verilmis ve xeg 2 = (X105 X13; X4; x3) bulunmustur.
Tim 8 durum degiskenin belirlenebilmesi icin Onceki yontemdekine benzer sekilde
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Sekil 3.19: Durum degiskenlerinin ilgili kontrol sinyaline goreceli etkisi

durum siralamasi yapilmalidir. Denklem 3.1 ile verilen durum degiskenleri yeniden

siralanirsa,
Xoth Xoth Xoth
Xeff 2| = A Xeff 2| + Bu, y=C Xeff 2
Xeff 1 Xeff 1 Xeff 1

elde edilir. Bu yontemde anlik ve tiirev degerlerle ayn1 anda calisilacagi icin iki denklem

birlestirilerek,

Xoth

. v Xoth “
Xeff 2 A B

) = | [Fefi2| T u
Xeff 1 04,4

Xeff 1
Yy
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elde edilir. Burada yine bazi islemlerin yapilabilmesi icin matrisler alt matrislere

. A . B o
A = 1(24x28) . B = 1(24x4) . ¢ =[a]C]

28x28 Az( 45c20) A3( o) 284 By 4528 4x20 4x8

seklinde boliinmiistiir. Buna gore,

Xeff 1 Ay Az | xeff 2 N B

y Ci Co| [ Xefr_1 044

yazilabilir ve yeniden diizenlenerek

-1 -1 -1
Xeff 2 A3 Xeff 1 Az A Az B>

) = N ' Xoth — ' u, Xefi.1 =041
Xeff 1 G y G Ci 8)) 044

elde edilir. Burada X.g | ve Xef 2 yeni bulunan degerleri gostermektedir.

Etkili durum degiskenlerine yeni deger hesaplayip, diger durum degiskenlerinin var
olan degerleriyle birlestirip, dogru sekilde siralama iglemlerini Simulink programinda

yapacak olan grafiksel blok model Sekil 3.20 ile gosterilmistir.

[0; 0; 0; 0]

ybar

rearrange

xbar

xeffbar2,1
inv_A3C2

Sekil 3.20: Xefr | ve Xefr 2 bulmaya yarayan Simulink blogu

Bu yontemde de, en etkili birinci degigkenin tiirevinin 0’lanmasina ragmen ¢ok sik
resetlenme olmusg ve bu yiizden basarisiz olmustur. Saturasyon oncesi F), sinyali Sekil

3.21 ile gosterilmistir. Resetlemenin ¢ok sik gerceklestigi gortilebiliyor.
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Sekil 3.21: Kullanilan yontemin ¢ok sik resetlemeye sebep oldugunu gosteren F), sinyali

3.6.2 Ozel kontrolciiler ve durum makinasi yontemiyle integral yigiimasim énleme

Sabit kanath hava araclarinda itis kuvveti eyleyicisinin operasyon sirasinda doyuma
ulagmas1 oldukca olasi oldugu i¢in 17 numarali sayfada anlatildig1 lizere iist ve alt doyum
noktalar icin 6zel kontrolcii tasarimi tercih edilebilir. Yani doyuma ulasan kontrol
kanali diizeltilmeye calisilmaktansa, bu durum ¢okca karsilagilan bir durum oldugundan
dolay1 benimsenir ve kontrolcii sistemi tasariminin icine entegre edilir. Doyum durumu
tasarimin bir parcasi oldugundan bu yontem bize daha tahmin edilebilir sonuglar verdigi
gibi kontrol kanalinin doyuma girdigi anlarda bu kanala dogrudan doyum degerleri
atandig1 icin kontrolcii ideale yakin performans sergiler. Bu yapinin diger bir avantaji,
33 numarali sayfada belirtilen probleme olan yaklagiminin net olmasi. 2 boylamsal
referanstan hangisinin takip edilecegi sistem tasariminda belirtilebiliyor. Ayrica boliim
3.6.1 ile anlatilan yontem de basarisiz oldugundan bu yontemin denenmesine karar

verildi.
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3.6.2.1 Durum makinasi ile yeni i¢ kontrolcii yapisi

iti§ kuvveti i¢cin Tablo 2.2 ile verilen alt ve iist doyum noktas1 degerleri, O N ve 1300 N,
icin 0zel olarak hazirlanan birer i¢ dongii kontrolciisii, nominal i¢ dongii kontrolciisii ile
beraber bir 3’lii durum makinasinin i¢ine yerlestirildi ve bu durum makinas1 kontrolcii
sistemindeki i¢ dongii kontrolciisii yazilim blogunda kullanilan i¢ dongii kontrolciistinii
secmek icin kullanildi. Bu yeni sistemde dig kontrolciiniin yapisinin 6zellikle yeniden
tasarlanmasi veya PID parametrelerinin yeniden ayarlanmasi gerekmiyor, sadece PID
kontrolciilerinden birine 45 numarali sayfada anlatildig1 iizere reset sinyali eklenmesi
gerekti. I¢ dongii kontroliinde kullanilan durum makinas1 Sekil 3.22 ile verildigi gibidir.
Bu gekildeki AF), ifadesi, itis kuvveti komutu (F),) ile doyum sonrasi elde edilen gercek

itis kuvveti arasindaki farki temsil ediyor.

Nominal
Durum

Zerr <0 .
crr Kontrolciisii

Zerr > 0

Verr <0 Verr > 0

Itis Kuvveti
Alt Doyum
Kontrolciisu

Itis Kuvveti
Ust Doyum
Kontrolciisu

Sekil 3.22: I¢ dongii kontrolciisiinde kullanilan durum makinasi

Durum makinasmnin operasyon baslangicindaki ilk durumu nominal kontrolciidiir. itig
kuvveti komutu i¢in doyum sonrasindaki fark AF), pozitif bir deger aldiginda, durum
makinasi list doyum kontrolciisiine gecis yaparken, AF), negatif deger aldifinda alt
doyum kontrolciisiine gecis yapiyor. Alt ve iist doyum kontrolciileri arasinda direk bir
gecise gerek duyulmuyorken, bu kontrolciilerden nominal kontrolciiye gecis sartlari
icin yiikseklik referansindaki hataya (z.,-) ve hava siirati referansindaki hataya (v,,)
bakiliyor. Durum makinasi list doyum kontrolciisiindeyken hem z,,, degeri hem de v,
degeri negatif olana kadar durum degistirmiyor, bu sartlar gerceklestiginde ise nominal

durum kontrolciisiine ge¢is yapiyor. Durum makinasi alt doyum kontrolciistindeyken ise
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yine yukaridaki gecis kuralinin benzeri uygulaniyor ancak bu sefer gegis yapilmasinin

kosulu olarak hatalarin negatife diismesi degil pozitife ¢cikmasi alindu.

Durum makinasinin giirbiiz bir davranis sergilemesi ve belli u¢ durumlarda sonsuz
anahtarlama yapmamasi icin yukaridaki sartlardaki pozitif/negatif deger karsilagtirmasi

direk olarak O ile degil, degeri tecriibe ve Onsezi ile belirlenen bir hata pay1 ile yapildi.

Durum makinasinda herhangi bir anahtarlama gergeklestirildiginde dogal olarak
kontrolciilerin durumlar da ilk degerlerine resetlendi. Bunun sebebi kullanilmayan bir
kontrolciiniin durumlarinin ve ¢ikiglarinin 6n goriilemeyen ve yanlis degerlere varacak
olmasidir. Burada yapilan resetleme islemi sonrasinda kontrolcii trim degerlerinde
olmayan bir hava araci ile karsilagsacak olsa da, kontrolciiniin baglangi¢ kosullarinin

zaten bu tarz durumlarla basa ¢ikabiliyor olmasi gerekiyor.

Resetlemeye alternatif diger bir yaklagim olarak ise durumlari dondurmak One
stiriilebilir. Bu yOntemde bir kontrolciiden baska bir kontrolciiye gecildiginde
kullanilmayan kontrolciiniin durumlart dondurulur, bu Kkontrolciiye geri gecis
yapildiginda da kaldig1 yerden devam ettirilir. Bu yaklasimin uzun vadeli degisimlerde
daha iyi tepki verecegi one siiriilebilir, mesela hava aracinin baslangic kosullarindan
cok uzaklagsmig bulundugu durumlarda. Ancak tasarlanan durum makinasindaki
gecisler saturasyon aninda ve hava aracimin u¢ kosullarda bulundugu anlarda
yapilmaktadir ve bdyle bir andaki kontrolciiniin durumlarinin dondurulmas: ve
bambagka bir kosulda devam ettirilmesi hi¢ beklenmeyen tepkilere yol acabilecektir.

Bu sebeple bir onceki paragrafta anlatilan resetleme yontemi tercih edilmistir.

Ic dongii kontrolciisiinde yapilan bu resetleme isleminin yami sira, seyriisefer
kontrolciisiindeki PID kontrolciilerinden yiikseklik referansi ve yunuslama agisi
arasinda calisan PIDy kontrolciisiiniin durumu da resetlenmistir. Bunun sebebi i¢
dongilideki durum makinasinin nominal kontrolcli haricindeki kontrolciilerinin
3.6.2.2 numarali bolimde aciklandig1 iizere, yunuslama agisini takip etmemesine
dayanmaktadir. Yunuslama agisinin takip edilmemesi yiikseklik referansinda
dogrusal model davranisindan ¢ok farkli olabilen hatalara sebep olmaktadir ve PIDg
kontrolciisiiniin durumunda birikmeye yol a¢gmaktadir. PIDy kontrolciisiiniin ¢iktisi

sadece nominal kontrolciide kullanildigindan ve bu kontrolciiye gecis istenilen
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yiikseklige ulasildiginda verildiginden, ilk durumuna resetlenmis bu kontrolciiniin
anahtarlamanin hemen sonrasinda trim degerini iiretmesi herhangi bir problem

yaratmamaktadir.

3.6.2.2 Alt ve iist doyum noktalari icin olan 6zel kontrolciilerin tasarlanmasi

Itis kuvvetinin doyum noktalar: igin olan i¢ dongii kontrolciilerinin tasarimi 3.4
boliimiinde verilen nominal i¢c dongii kontrolciisii tasarimina benzer sekilde yapildi.
Nominal kontrolciiden farkli olarak, bu doyum kontrolciileri itis kuvveti F},’e sahip
olmadiklarindan sadece 3 tane referansin kontrol edilmesinde kullanilabilmektedirler.
Nominal durumda kontrol edilen 4 referansin da kontrol edilmeye c¢aligmasi
durumunda kargilagilacak problemlere 33 numarali sayfada deginilmisti. Bu 4
referanstan hangisinin serbest birakilmasinin mantikli olduguyla ilgili tartisma asagida
paragrafta verildi. Nominal durum kontrolciisiiniin durum uzayr gosterimindeki D
matrisinin boyutlar1 4 X 4 iken, anlatilan sebeplerden eksik eyleyici ve eksik referansi

olan doyum kontrolciilerinin D matrisinin boyutlar1 3 x 3’tiir.

Nominal kontrolcii ile takip edilen 4 referanstan hava aracinin yanlamasina ekseniyle
ilgili olan 2 referanstan birini, yatma agisin1 veya yana kayma agisini, serbest birakmak
kargilagsan problemi ¢6zmeyecektir. Kontrol edilemeyen eyleyici F),’in hava aracinin
uzunlamasina eksen dinamiklerinde etkili olmasindan otiirii 33 numarali sayfada
deginildigi gibi, hava aracinin uzunlamasina ekseniyle ilgili olan 2 referanstan biri,
yunuslama acis1 veya hava siirati, serbest birakilmalidir. I¢ déngii kontrolciisiiniin
referanslar1 ile seyriisefer kontrolciisiiniin referanslar1 arasinda TGTC baglantilar
bulundugu i¢in ise i¢ dongii kontrolciisiiniin referanslarindan birinin takibi birakildig:
zaman ona denk gelen dis dongii kontrolciisii referansinin da takibi birakilmis
olunur. Yani yunuslama acisinin veya hava siiratinin takibi birakildig1 zaman sirasiyla

yliksekligin veya varig zamaninin takibi de birakilmig olur.

Itis kuvvetinin doyum noktalar1 icin tasarlanan kontrolciilerin bu 2 referanstan birini
ve ona denk gelen dis kontrolcii referansim1 serbest birakacak olmalar1 bu kontrol
sisteminin 4 boyutlu takip yapmadig1 anlamina gelmemektedir. Doyum kontrolciileri

aktiflestiklerinde elevator agis1 eyleyicisini kullanarak hava aracini sadece 3 i¢ dongi
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referansinda ve 3 dis dongii referansinda istenilen konuma getirecek olsa da, nominal
kontrolciiye gecis sartinda kullanilan hava siirati ve yiikseklik referanslari, doyuma
ugramig F, komutu altinda eninde sonunda polarizasyon degistirecektir ve doyum
kontrolciisiinden nominal kontrolciiye gecis gerceklesecektir. Nominal kontrolcii 4 ic
dongii referansinin ve onlara denk gelen 4 dig dongii referansinin tamamaini takip ettigi

icin, yap1 bir biitiin olarak ele alindiginda 4 boyutlu referans takibi yapmaktadir.

Bu calismada doyum kontrolciilerinin hava siirati referansini takip edip yunuslama
acist referansini serbest birakmasi uygun goriilmiistii. Bu durum ayni zamanda
seyriisefer kontrolciisiindeki varis zamani referansinin takip edilip, yiikseklik
referansinin birakildig1 anlamina geliyor. Bu tercihte bulunulurken 2 durum ozellikle

g0z oniinde bulundurulmustur:

* Yunuslama agis1 referansin1 ve denk olarak yiikseklik referansini takip edip
hava siirati ve varig zamani referanslarini biraktigimiz varsayalim. Istenilen
yiikseklik referansinda biiylik bir degisiklik yapilmasi durumunda, dogrusal
olmayan hava aracinin bu yiikseklige ulagsmasi olduk¢a uzun siirecektir ve
seyriisefer kontrolciisiindeki PIDy kontrolciisiiniin ¢ikti komutunda pozitif veya
negatif yonde biiyiik yunuslama acis1 istekleri olusacaktir. Bu istekler hava
aracinin dogrusallastirildigr trim noktasindan fazlaca uzaklagmasina sebep
olacag gibi, istenilen biiyiik yunuslama ag¢isinin pozitif oldugu durumlarda hava
stratindeki azalmalara bagli kararsizliga sebep olabilecektir. Bu durum PIDg
kontrolciisiine alt ve iist doyum noktalar1 eklenerek ¢oziilebilir ama problemi
komplekslestirmektedir ve bu doyum noktalarina karar vermek icin fazladan
analizlere ihtiya¢ duyulacaktir. Diger taraftan elevator agisi ile hava siirati
arasindaki dinamikler gorece hizlidir ve varig zamani referans isteri sistemin
kabiliyetlerine uygun verildigi siirece ne gereksiz biiylikliikte yunuslama
acilarina sebep olacaktir ne de hava siiratinin tehlikeli seviyelere diismesine
sebep olacaktir. Bu durum doyum kontrolciileri tarafindan uzunlamasina
eksende takip edilecek referans olarak hava siiratinin ve varis zamaninin

secilmesindeki oncelikli etkendir.

* Yunuslama agis1 komutunun seyriisefer kontrolciisiinde tiretiminde hava aracinin
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gercek zamanl yiiksekligi kullanilirken hava siirati komutunun tretilmesinde
kullanilan tahmin edilen varig zamani bilgisi ileriye doniik bir tahmine gore
uretilmektedir. ETA bilgisi bir tahmin oldugu ve dinamik bir degisken oldugu
icin varig zamam takibi yiikseklik takibine gore biraz daha zor bir gorev. ETA
referansini serbest birakip nominal kontrolciiye gecildiginde tekrar takip etmeye
calismak dinamik 6zelligi sebebiyle yiikseklik referansi icin bunu yapmaktan
daha zor olacaktir. Dolayisiyla seyriisefer kontrolciisiindeki yiikseklik referansini
yani i¢ dongii kontrolciisiindeki yunuslama agis1 referansini serbest birakmak bu

acidan tercih sebebidir.

Nominal kontrolciiniin denge noktasinin bulunmasinda kullanilan ve Cizelge 3.2 ile
verilen degisken isterleri, doyum kontrolciileri i¢in itis kuvvetinin doyumda oldugu
g0z Oniinde bulundurularak yeniden belirlenmeli. Degiskenlerden itis kuvveti F),
doyumdaki degerine ayarlanmali ve sabit tutulmali. Ayrica itis kuvveti alt doyumda
veya list doyumda olan bir hava aracinin hem hava siiratinin zamana gore tiirevi hem
de yiiksekliginin zamana gore tiirevi 0 olamaz. Bu sebeple bu iki degiskenden birinin
tirevinin isteri kaldirilmali. Doyum kontrolciileri hava siiratini kontrol edecekleri
icin hava siiratinin zamana gore tiirevi 0’da tutulmak isteniyor. Buna gore yiikseklik
degiskeninin zamana gore tiirevinin isteri serbest birakildi. Degisken isterleriyle ilgili
diger her sey Cizelge 3.2 ile aym tutuldu. Bu degisikliklere gore itis kuvveti doyumda

olan hava araci i¢in denge noktasi bulurken kullanilan isterler Cizelge 3.4 ile verildi.

Denge bulma islemi sonunda isterleri saglayan basarili bir denge noktas: hem alt hem
de iist doyum noktalar1 icin bulunmustur. Ister verilmeyen degiskenler icin hesaplanan

denge degerleri ise, itis kuvvetinin 1300 N oldugu durum i¢in:

* 0 =0.0097 rad

e a =-0.0073rad
e & =1.1074m/s
*9,=0

* 9, = —0.0066 rad
© 5, =0

seklinde bulunmus, itis kuvvetinin O N oldugu durum icin:
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Cizelge 3.4: itis kuvveti doyum noktasinda olan hava aracinin dogrusallastirma islemi
noktasi i¢in degisken isterleri.

Degisken Ister ]tzfrgeisﬁe e:ll Ister
1% 65m/s v 0
@ Ister verilmedi do 0
B 0 % 0
P 0 b 0
9) 0 @ 0
R 0 dr 0
" 0 @ 0
0 Ister verilmedi % 0
¢ 0 2 0
X 0 % 65m/s
y 0 @ 0
4 1000 m % Ister verilmedi
F, 0]1300 N 0q4 Ister verilmedi
O, Ister verilmedi Oy Ister verilmedi
e § =-0.1178rad
* a =-0.0077 rad
« &= _71458m/s
*0,=0
* 0, = —0.0064 rad
* 6, =0

seklinde bulunmustur.

Bulunan denge noktasindaki dogrusallastirma islemi 3.4.1 numarali boliimde anlatilan
sekilde ve elde edilen dogrusal sistem iizerinden yapilan kontrolcii tasarim islemleri

3.4.2 numaral1 boliimde anlatilan sekilde yapilmistir.
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3.6.3 Durum makinasi kontrolcii yapisi icin 6rnek benzetim testi
3.6.3.1 Simulink ortaminda 6rnek benzetim testi

Boliim 3.6.2 ile detaylar: verilen, integral y1gi1lmasini 6nleyici kontrol sistemi, 6rnek bir
hedef dizilimi icin benzetim ortaminda denendi. Benzetimdeki hedeflerin uzunlamasina
eksendeki konumlar1 3.6 numaral1 boliimde anlatilan benzetim ile benzerken, oradaki
benzetime ek olarak hedeflere y ekseninde de ¢esitli degerler verildi. Benzetim siiresince
hava aracinin tiim durumlart Sekil 3.23 ile verilmisken, Sekil 3.24 ile takip ettigi 4

boyutlu yoriinge verilmistir. Sekil 3.25 ile ise benzetim boyunca eyleyicilerin degerleri

verilmistir.
70 0.5 I 2
_ _ 02 >
2 < < =
< < 9
E 60 & 0 —E £\
Q\ e
> 3 o,
-0.2 -1
50 -0.5 ’ '
0 100 0 100 0 100 0 100
2 1 1
1 Ly
Q) z = =)
= = < | <
g o+ !M g0 E 0 d &0
o o = S~
) -1 -1 -1 !
0 100 0 100 0 100 0 100
1 10000
2000 1000 r
% ~ ~ ~
go E 5000 g £ 200 !
RSN > >~ N I
1 : !
0 -2000 600 L
0 100 0 100 0 100 0 100
zaman (s) zaman () zaman () zaman ()
Hava araci anlik durumlari = = =Hedef yiikseklikleri

~ = =I¢ dongii kontrolciisii referanslari + Hedef 2B konumlari
= = = Seyriisefer kontrolciisii referanslari

Sekil 3.23: Durum makinasi kontrolcii yapisinin Simulink ortamindaki 6rnek benzetimi
boyunca durum degiskenleri

Benzetimde hava aracina hedef olarak verilen noktalarin konumlar1 Cizelge 3.5 ile

verilmigtir. Burada x, y ve z siitunlari, hedeflerin u¢agin ilk konumuna gore alinan
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Hava Arac1 Yoriingesi
0 Baslangig Noktasi

~ 6000
O Hedef Noktalari g
&
2 4000 f
£ 1864 8000 m
N N
20106)00 % 2000
0 2000 s
(m) -1000 X (m) o 0 ! | !
Y 0 50 100 150
200 f | | —— 10
Z 150 -
O
S | <
=100 | &
< ETA | | &5 _10!
2 507 - = =ToA | |
0 : : : 220 . - .
0 50 100 150 0 50 100 150
zaman (s) zaman (s)

Sekil 3.24: Durum makinasi kontrolcti yapisinin Simulink ortamindaki 6rnek benzetimi
boyunca 4 boyutlu rota

~ — |' | |
Z 1000
= 500 |

=
0 50 100 150

§ 0.2 T | 1

E 0

w02} , , , ] . . .
0 50 100 150 0 50 100 150

zaman (s) zaman (s)

Sekil 3.25: Durum makinasi kontrolcii yapisinin Simulink ortamindaki 6rnek benzetimi
boyunca eyleyici girisleri

Fp koordinat sistemindeki metre cinsinden 3 boyutlu konumlarin1 gosteriyor. Yeni bir
hedef belirlendigi anda, ETA ile ToA arasindaki fark ise ToAg;g slitunu altinda verildi.
Yani, ToAgi(i) = ToA(i) — ETA(ToA(i — 1) + €)

Sekil 3.23 ile verilen yunuslama acist grafiginde bazi zaman araliklarinda referans
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Cizelge 3.5: Durum makinast kontrolcii yapisinin Simulink ortamindaki Ornek
benzetimi i¢in hedef konumlari

Targets X y Z ToA  ToAgig
1 2000 0 1000 29.23 0

2 4000 2000 1050 72.46 0

3 6000 2000 1050 111.09 10

4 9500 -1500 600 187.46  -20

degerin cizdirilmedigi goriilebilir. Bu zaman araliklari doyum noktas1 i¢in ozel
tasarlanan kontrolciilerden birinin devrede oldugunu gostermektedir. Yunuslama agisi

o durumlarda zaten takip edilmedigi i¢in yunuslama acis1 referansi anlamsizdir.

Hava aracinin uzaysal olan 3 boyuttaki referanslar1 bagarili bir sekilde takip ettigi Sekil
3.23 ile goriilebilirken, Sekil 3.24, grafik 4’te varig zaman1 hatasinin 0’a indirilebildigi

goriilebiliyor.

Sekil 3.23 incelendiginde, ucagin yiiksekliginin 75’inci saniyede referansin tistiine
cikarak tepe yaptigi goriiliiyor. Bunun sebebi ucaga verilen siradaki hedefin varis
zamaninin 10 saniye gecikme referansiyla verilmesidir. Kontrolcli varis zamanim
geciktirebilmek icin bu manevray1 yaptirmaktadir ve ToA’y1 yakaladiktan sonra
yiikseklik referansini da yakalamaktadir. Ayrica sekiller incelendiginde ugagin bazi
durumlarinda ve giriglerinde titremeler goriilmektedir. Grafiklerde titremelerin
frekans1 ¢ok yiiksek gibi goriinse de bu imaj uzun zaman ekseninin sikistirilmasindan
olusmaktadir. Eyleyici komutlarindaki titremelerin frekanslar1 eyleyicilerin basa

cikabilecegi seviyededir.

Integral yigilmas1 problemi yasayan kontrolcii ile bu problemi ¢6zmiis olan durum
makinasi kullanan kontrolcii sisteminin karsilastirmasi Sekil 3.26 ile verilmistir. Burada
integral yi8ilmasinin ¢oziildiigii kontrolcii sisteminin basarili bir sekilde otururken,
digerinin kararsizlagtig1 goriilebiliyor. Sekildeki iiclincii grafige dikkat edildiginde
de, problemin ¢oziildiigii kontrolcii yapisi tarafindan uygulanan itis kuvveti sinyalinin

digerine kiyasla mantikli davrandig goriilebiliyor.
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Diizeltilmis kontrolcti ile sonuglar

1200 , B EEEEEEREEE Eski kontrolcii ile sonuglar |
coocen | = = = Benzetim referanslari
1000 : ] —~
I 150
,g 800 é
‘g 600 t . 100 |
<«
400, Z sol
200 ¢
" " " ) 0 " " "
0 50 100 150 0 50 100 150
1500 : : : 0.5 :
1000 | | ”ﬁ -
€ 5 E :
s o
" 500 RS
0 : —= -0.5 : —
0 50 100 150 0 50 100 150
zaman () zaman (s)

Sekil 3.26: Integral problemi ¢oziilmiis kontrolcii sistemi ile eski kontrolcii sisteminin
karsilagtirmasi

3.6.3.2 X-Plane ortaminda ornek benzetim testi

Benzetimdeki hedefler bir 6nceki boliimde anlatilan Simulink ortamindaki benzetimin
hedeflerine benziyor. Sadece hedefler yer yer yumusatildi. Bunun sebebi X-Plane
ortamindaki bilinmeyenlerin tahmin edilemeyen sorunlara yol acmasi ve yiiksek
agresiflikteki hedeflerin gerceklenebilir olmamasidir. Benzetim siiresince hava
aracinin tiim durumlari Sekil 3.27 ile verilmisken, Sekil 3.28 ile takip ettigi 4 boyutlu
yoriinge verilmistir. Sekil 3.29 ile ise benzetim boyunca eyleyicilerin degerleri

verilmistir.

Benzetimde hava aracina hedef olarak verilen noktalarin konumlar1 Cizelge 3.6 ile

verilmistir. Burada degiskenlerin anlami Cizelge 3.5 ile verilen degiskenlerle ayni.

Hava aracinin uzaysal olan 3 boyuttaki referanslari basaril bir sekilde takip ettigi Sekil
3.27 ile goriilebilirken, Sekil 3.28, grafik 4’te varis zamani hatasinin 0’a indirilebildigi

goriilebiliyor.
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Hava araci anlik durumlari = = =Hedef yiikseklikleri

~ = =I¢ dongii kontrolciisii referanslari + Hedef 2B konumlari
= = = Seyriisefer kontrolciisii referanslari

Sekil 3.27: Durum makinasi kontrolcii yapisinin X-Plane ortamindaki 6rnek benzetimi
boyunca durum degiskenleri

Cizelge 3.6: Durum makinasi kontrolcii yapisinin X-Plane ortamindaki 6rnek benzetimi
icin hedef konumlar1

Targets X y z ToA ToAgif
1 2000 0 1000 23 0

2 4000 1000 1050 60 0

3 6000 1000 1050 90 0

4 9500 0 900 160 5

X-Plane ile Simulink arasinda bag kurarak yapilan bu benzetimde X-Plane ortaminda
verilen hiz ve yon acis1 degisken degerleri diger degiskenlerle tutarli bulunmadig: i¢in
bunlarin hesaplanmasi gerekti. Ayrica belirsizlikler sebebiyle bu benzetimdeki hedefe

varmig olma sarti, Simulink ortaminda yapilan benzetime kiyasla hafifletildi.
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Sekil 3.28: Durum makinasi kontrolcii yapisinin X-Plane ortamindaki 6rnek benzetimi
boyunca 4 boyutlu rota

3.6.3.3 Geri hesaplama yontemi ile durum makinasi yonteminin karsilagtirilmasi

Durum makinast yonteminin avantajlarina 43 numarali sayfada deginilmisti. Geri
hesaplama yontemi de burada oOnerilen durum makinasi yontemi gibi saturasyon
aninda maksimum eyleyici girisi uygulamaktadir ve bu sebeple durum makinasinin
avantajlarindan olan maksimum giris uygulama 6zellii geri hesaplama yontemine
kiyasla bir gelisme olarak goriilemez. Ancak durum makinast yonteminde,
boylamsal referanslardan hangisinin takip edilecegin secilebiliyor olmasi, yontemin
performansini ciddi Olgiide arttirabilmektedir. Bunu gostermek icin bu kisimda
geri hesaplama yontemi gerceklenecek ve durum makinasi yontemi bu yontem ile

kiyaslanacaktir.

Geri hesaplama yontemi

dx
= =t K= )

seklinde hesaplanmaktadir. Burada yg, ifadesi doyuma ugradiktan sonraki kontrolcii
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Sekil 3.29: Durum makinasi kontrolcii yapisinin X-Plane ortamindaki 6rnek benzetimi
boyunca eyleyici girisleri
cikisint  gosterirken, K; ifadesi geri hesaplama kazancini goOstermektedir. Bu

calismadaki geri hesaplama tasariminda
K, = 10°(pinv(Cy))

seklinde kazang belirlenmistir.

Bu sekilde tasarlanan sistem 3.6.3.1 boliimiindeki teste sokuldugunda sistemden elde
edilen sonuclar Sekil 3.30, 3.31 ve 3.32 ile verildi. Burada goriildiigii iizere bu sistem
kararsizlasiyor. Bunun sebebi Sekil 3.30 grafik 1°de goriilen hava siirati ve referansina
bakilarak anlasilabilir. Bu yontem hava siirati takibine oncelik vermedigi i¢in ve hedefe
yaklagirken tahmini varig zamani ile istenen varis zamani arasindaki fark giderek

biiytidiigii i¢in sistem bu drnekte oldugu gibi kararsizlagabiliyor.

Geri hesaplama yontemi kullanilarak yapilan integral yigilmasi ¢oziimi bu

uygulamada tercih edilemiyorken, bu ¢oziimiin 3 boyutlu takip yapan otopilotlarin
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Sekil 3.30: Geri hesaplama yonteminin kullanildigir 6rnek benzetim boyunca durum
degiskenleri
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Sekil 3.31: Geri hesaplama yonteminin kullanildigi 6rnek benzetim boyunca 4 boyutlu
rota

integral yigilmasi1 ¢oziimlerine daha iyi uygulanabilme ihtimali var. Bu durumlarda
hiz referansin1 erkenden yakalamak kritik olmayacagi icin otopilotun kararsizlasma

problemi yaganmuyor.

Geri hesaplama yontemi kullamilan sistemin varig zamanlarimi takip etmesi
istenmediginde ve hiz referansina sabit V = 65m/s verildiginde sistemin

kararsizlasmadig1 Sekil ile goriilebiliyor. Ancak iistteki sonuglarda da goriilebildigi
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Sekil 3.32: Geri hesaplama yonteminin kullanildig1 6rnek benzetim boyunca eyleyici
girigleri

tizere bu geri hesaplama yontemi bu ¢alismadaki amag icin kullanilabilir degil.
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Sekil 3.33: Geri hesaplama yonteminin kullanildig1 6rnek benzetim boyunca durum
degiskenleri

3.7 Referans icin dinamik zaman boyutunu olusturma

Birden cok hedef noktasi verildigi durumlarda bazi hedefler icin sadece pozisyon
vektorii verilip, varls zamami verilmemisse bu noktalar icin birer zaman bilgisi
eklenmesi gerekir. Aradaki her gecis noktasi i¢in varis zaman1 hesaplanmasinda akla
gelen ilk yontem, gecis noktasinin varig zamanini, o ge¢is noktasiyla baglangi¢ noktasi

arasindaki tahmini yoriingenin uzunluguyla orantili hesaplamaktir. Bu durumda her
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Sekil 3.34: Geri hesaplama yonteminin kullanildig1 6rnek benzetim boyunca eyleyici
girigleri

gecis noktasinin varig zamani

k
2oy lri = ricall
2y i =izl

tx = (tn — o) + 1o

seklinde hesaplanabilir. Ancak bu yontemde, mesafe ve zaman orantili alindig1 i¢in hizin
olmas1 gereken ortalama degerinde sabit oldugu varsayilmaktadir ve hava aracinin ilk
hiz1 bu degerden uzaktaysa, kontrolciiye ani ve yiiksek bir referans hatasi verilecek,

kontrolcii bundan kot etkilenecektir.

Bunun yerine yoriinge icin ortalama bir hiz hesaplanip, baslangi¢ hiz1 da géz oniinde

bulundurularak, ortalama hiz1 tutturacak varig zamanlar1 hesaplanabilir. Ortalama hiz

iy llri = ricall
Vavg ==

In—1o
ile bulunurken, konuma bagli hiz

l

V() = Yo+ (Vag = Vo) 55y

seklinde (/: baslangi¢c noktasindan itibaren kat edilen toplam mesafe) gosterilir.

Varig zamanlarini bulmak igin % = v(/) formiiliinden dt(l) = % bulunarak, gecis
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noktalarinin ayrik pozisyonlu varig zamanlari

b=t + lrx = re—1ll (32)

S lre = reci
VD =il + =
i=1

formiilii ile iteratif olarak bulunur. Ister olarak verilen #,, zamant ile bu formiille bulunan
t, zamani arasinda az bir ayrik islem farki bulunabilir ama 6nemsenmeyecek derecede
kiiciiktiir. Bu yontemde ucagin varis zamani hatasi ilk yonteme kiyasla daha nazik
degismekle beraber, ugagin hizinin yiikseklik degisimine oldukc¢a bagli oldugu dikkate

alinmyor.

Ucaktaki yiikseklik degisiminin de referans olarak alinan hiz hesabinda dikkate alinmasi
icin varig noktasindan onceki boliimiin yiikseklik degisim / gidilen mesafe oraninin, tim
yoriinge ortalama yiikseklik degisim / gidilen mesafe oranina olan farki, hedeflenen hiz
profiline bir katsay1 (kg,) ile eklenebilir. Tiim yOriingenin ortalama yiikseklik degisim

/ gidilen mesafe orani

()., 50
Al e~ S =i

seklinde bulunurken, buna gore diizeltilmis hiz

hy — hy_ Ah
Vinod(1) = V(1) = kit | mo——1 (—) . b <<y
7k = re=1ll - N AL g

ile her iki varig noktasi arasindaki bolge icin bulunabilir. Gegis noktalarinin ayrik

pozisyonlu varig zamanlar1 6nceki yontemde oldugu gibi Denklem 3.2 ile bulunur.
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4. TEST VERILERIYLE PERFORMANSIN BULUNMASI

Engelden kacinma algoritmalarinin adilce karsilagtirilmasinda, sistemin performansini
anlagilir bir sekilde ortaya koyan teorik bir parametre kullanilamamaktadir. Bunun
sebebi hava araci ve kontrolciisiinden olusan sistemlerin dogrusal olmayan bir¢ok
eleman1 barindirdiklar1 gibi, birden ¢ok dongiiye sahip olmalaridir. Dolayisiyla
engelden kacinma algoritmalarinin karsilastirilabilmesi icin pratige dayali sistematik
bir yontem gerekmektedir. Calismanin bu kisminda Monte-Carlo yontemi ile
simiilasyon ortaminda testlere bagh iki performans gostergesi bulan boyle bir sistem

onerilecek ve yapilacaktir.

Bir engelden kaginma sisteminin performansinin Olciilmesinde c¢ikis olarak elde
edilecek performans gostergesinin, sistemde hedeflenen amag ile Ortiismesi gerekir.
Yoriinge bulan c¢arpisma Onleyici sistemlerin kontrolciilerinin hedefi, bulunan
yoriingenin kendisini takip etmek olabilecegi gibi, bazi durumlarda yoriinge sadece
yoriingendeki en son noktanin tutturulabilmesi i¢in bir arag niteligindedir ve asil hedef
yoriinge degil, yoriingendeki en son noktadir. Carpismadan kacan bir kontrolciiniin
yoriingendeki sadece en son noktayr hedef alarak c¢arpigsmadan kacabilecegi
gdz Onilinde bulundurularak, bu calismada performans gostergeleri, kaginma
yoriingesindeki en son nokta iizerinden hesaplanmistir. Calismanin devaminda bu
noktadan bahsedilirken hedef kelimesi kullanilmistir. Bu hedef giriste de belirtildigi

gibi 4 boyutludur, yani zaman bilgisi icermektedir.

Hava araglarinin adilce karsilastirilabilmesi icin yoriingeye baslangi¢c durumlarinin ayni
veya gerektigi yerde adilce orantilanmis olmasi gerekir. Bu durum degiskenlerinin
baglangic degerleri Tablo 4.1 ile verilmistir. Bu tabloda k| ve k3 parametreleri sirayla
ucagin standart seyir hizina ve yliksekligine esit alinirken, k, parametresi ucagin

yiikseklik eksenindeki hizin riizgarsiz ortamda 0 yapacak sekilde ayarlanmaktadir.

Test yapisinin genel ozeti Sekil 4.1 ile gosterilmistir. Benzetim ortaminda testi yapilan
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Cizelge 4.1: Test baslangici i¢in degisken isterleri.
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dinamik sistem, kontrol sisteminden ve hava aracindan olusmaktadir. Engelden kagis
sistemlerinin neredeyse tamaminda kullanilan yoriinge olusturma algoritmas: ise
zamana ve duruma baglh olarak yoriingeyi siirekli olarak giincelleyebileceginden,
dinamik bir sistemdir ve bu caligmanin kapsaminda testi yapilan kontrol sisteminin
bir parcasi olarak kabul edilmistir. Sisteme giris olarak 61 numarali sayfada karar

verildigi lizere sadece bir hedef veriliyor.

Yeni final Benzetim
hedef ortaminda
noktasi iiret test yap

Analiz i¢in
yeterli veri
var m1?

Performans
kriteri bul

Eve

Havir

Sekil 4.1: Test sisteminin yapisinin ozeti

Yeni hedef noktalarinin nasil iiretildigi Boliim 4.1 ile, performansin 6l¢iilebilmesinde

ihtiya¢ duyulan benzetim sonrasi hata hesab1 Boliim 4.2 ile, performans kriterinin ne
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oldugu ve nasil iiretildigi Boliim 4.3 ile anlatildi. Testler sonucunda bulunan performans
gostergeleri Boliim 4.4 ile verildi. Test algoritmasinin detayl akig semast ise Sekil 4.3

ile verildi.

4.1 Hedeflerin Belirlenmesi

4.1.1 Hedef cesitleri

Simiilasyon testleri sirasinda engelden kacan sisteme farkli manevra gesitleri gerektiren

hedefler verilecektir.
Bahsedilen manevra cesitleri:

* Tahmini varis zamanin1 erkene ¢ekme, sabit tutma, erteleme,
* YoOnii sabit tutma, saga cekme!,

* Yiiksekligi arttirma, sabit tutma, azaltma

seklinde 3 boyuttadir. Benzetimlerde kullanilacak hedefler ise bu manevra
boyutlarindan sadece birini gerektirip digerlerine gerek duyurmayacak sekilde
ayarlanacaktir. Yani temelde sadece 5 farkli cesitte hedef verilecektir. Her hedef
icin hesaplanan parametreleri ve sonuglar1 ayirt edilebilmek amaciyla, hedeflere

gerektirdikleri manevraya gore asagidaki numara atamalar1 yapilmistir:

1. Saga gitme
2. Yiikselme
3. Algalma

4. Geg varig
5

. Erken varig

4.1.2 Hedeflerinin agresiflik parametresiyle konumlandirilmasi

Testlerde varig noktasi olarak kullanilan hedefin konumuyla ilgili olarak belirlenmesi
gereken 4 bilinmeyen vardir. Bunlarin uzaysal konumla ilgili olan {i¢ii; hedefin
yiiksekliginin hava aracinin baglangi¢ yiiksekligine gore farki (Pya;), hava aracinin

baslangictaki dogrultusunun vektoriiyle hedefe olan vektorii arasindaki ag1 (Pry) ve

ISaga ve sola gitme manevralarinin simetrik oldugu varsayilip, zamandan tasarruf etme amaciyla,
denemelerde sadece saga ¢ekme manevrasi denenmistir.
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hedefin hava aracinin baglangigtaki konumuna olan uzakhigidir (P ). Testin zaman
boyutunun sifir referansi test baglangic an1 alinmaktadir. Hedefin zaman boyutundaki
konumuyla ilgili bilinmeyen, hedefin zaman konumunun baslangictaki tahmini varig
zamanma gore farkidir (Pya,). Bundan hedefin zaman boyutundaki konumuna
Pry = Prar + P,f—;d ile ulagilir (k;, Cizelge 4.1 ile gosterildigi iizere hava aracinin

baslangi¢ anindaki hava siiratidir).

Bu hedeflerin agresiflikleri ortak bir agresiflik parametresiyle (1,,) gosterilmektedir.
Farklt manevralar gerektiren tiim hedefler icin ortak bir agresiflik parametresinin
kullanilmasinin sebebi ugus sistemlerinin kabiliyetlerini kolayca kargilastirabilmektir.

Hedeflerin pozitif bir reel say1 olan tek bir agresiflik parametresiyle elde edilmesi,

Piaz = Aag - Pra
Pry = Aag - kry (4.1

P
Prar = (2”&8 - 1) il
ki

formiilleriyle yapilir. Burada P, degiskeni hava aracimin kullanilacagi uygulama
alamindaki ayirma minimumu mesafesine esit secilirken, kyy = 7 rad olarak
secilmistir. Bu caligmadaki ayirma minimumu mesafesi 1000 m kabul edilmistir. Bu
degerler secilirken ¢alismadaki baglangic testleri sonrasi edinilen sezgi kullanilmistir.
Farkli hava araci sistemlerinin karsilastirilabilmesi i¢in bu degerlerin ayni1 secilmesi
gerekirken, her tip uygulamaya tek bir deger se¢mek miimkiin olmayacaklardir ve bu

sebeple evrensel bir karsilagtirma i¢in uygun degillerdir.

Zaman boyutundaki konumlandirmada kullanilan Py s, degiskeninin elde edilmesinde
kullanilan fonksiyonun verildigi sekilde yazilmasinin sebebi, varis zamanindaki farkin,
hiz degisimindeki gerekli farki dogrusal degil, polaritesine gore degisen miktarda
etkilemesidir. Ornegin _P]{_:z degerindeki Py, degiskeninden elde edilen ister varig
zamani 0 anina denk gelmektedir ki bu da hava aracinin sonsuz hizda gitmesi gerektigi
anlamini tagir. Verilen 24 — 1 fonksiyonu hicbir Aqg parametresi igin -1 degeri
almazken, 0 agresiflik icin de O degisim yaratmaktadir. 24e¢ — 1 fonksiyonunun [-1,+1]

araligindaki grafigi Sekil 4.2 ile verilmistir.
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Sekil 4.2: 24a¢ — 1 fonksiyonunun grafigi

4.2 Varis Hatasinin Hesab1

Her test sonrasinda hesaplanan e; istenilen varis zamaniyla gerceklenen varig zamani
arasindaki farki saniye cinsinden, e, istenilen varis yiiksekligiyle gerceklenen varis
yiiksekligi arasindaki farki metre cinsinden ve e, ise istenilen 2 boyutlu varig konumuyla
gerceklenen 2 boyutlu varig konumu arasindaki farkin mutlak degerini metre cinsinden

gostermektedir.

Bu hatalan sistemdeki hedef konumlarina gére normalize ederek birimsiz degerler
yapmak hem hatalar1 birbiriyle karsilastirirken isimizi kolaylagtiracak, hem de farkl

sistemlerin kargilagtirrlmasini miimkiin kilacaktir. Bu sebeple

€;

Pf,d/kl
(4

€z

= Py
~ €d
ey = —

Pf’d

seklinde normalize hatalar tanimlanmustir.

Belli bir dogruluk seviyesi gerektiren uygulama alanlarinda giivenligin 6n planda
tutulabilmesi ve en kotii ihtimale gore tasarim yapilabilmesi icin bu hatalardan en

biiyiik olam1 dikkate alinmug, "varig hatasi, eyays" olarak gosterilmis,

€varig = max({é,é,,é4}) 4.2)

seklinde hesaplanmigtir. Performans gostergeleri hesaplanirken kullanilan hata

degiskeni ey, tir.
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4.3 Performans Gostergelerinin Hesabi

Bu calismada iki farkli amac icin iki farkli performans gostergesi kullanilacaktir:

e Sistemin kullanim sirasinda irettigi yoriingelerin maksimum agresiflik
limitlerini belirlemeye yarayan, sistemin yeterli dogrulukla takip edebildigi en
agresif yoriingenin agresiflik parametresi (“maksimum agresiflik, A4, ,,”)

» Sisteme yaptirilacak kacinma manevrasinin agresifliine bagli olarak
kargilagilacak hatalar hakkinda fikir edinmemizi saglayan "Agresiflik-Hata
Grafigi".

4.3.1 Maksimum agresiflik performans gostergesinin elde edilmesi

Bu gostergelerden ilki olan maksimum agresiflik konumu hesaplanirken sistem her bir
manevra kombinasyonu i¢in ¢esitli agresiflikteki testlere sokulur ve dogruluk kosulunu
saglayan benzetim testlerinin en agresif final konumuna sahip olaninin agresiflik
parametresi, sistemin o hassasiyet gerekliligindeki maksimum agresiflik parametresi
olur. Dogruluk kosulu, Denklem 4.2 ile tanitilan varig hatasinin Cizelge 4.2 ile belirlenen
standart degerlerdeki dogruluk sinirindan (égy,y) diisiik olmasidir. Farkli hassasiyet
gereklilikleri i¢in farkli standartlar tanimlanmasi, farkli uygulama alanlarinin farklh

dogruluk ihtiya¢larini karsilamak i¢indir.

Cizelge 4.2: Standart varis hatas1 degerleri.

Dogruluk Gereksinimi  €gp,r

Yiiksek Dogruluk (YD)  9%0.1
Ortalama Dogruluk (OD) %1

Esnek Dogruluk (ED) %10

Bu kriterin bulunmasi icin tasarlanan testin tiim detaylarini iceren akis semas1 Sekil
4.3 ile verildi. Test temelde bir arama algoritmasindan olusuyor. Oncelikle agresiflik
parametresinin bir baglangi¢c degerine gore hesaplanan hedefle test yapiliyor ve hata
hesaplaniyor. Eger hata dogruluk kriterine gore verilen maksimum hata sinirinin %1
komsulugundaysa test bitiriliyor ve o dogruluk kosulu i¢cin maksimum agresiflik
parametresi bu baslangi¢ degeri olarak ataniyor. Eger maksimum hata sinirinin %1

komsulugunda bir hata elde edilemediyse bu sefer baslangic agresiflik parametresinin
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iki kat1 ile deneme yapiliyor ve yukaridaki karsilastirmalar yenileniyor. Daha sonraki
agresiflik parametresi arama yontemi dogrusal yordama ile gerceklestiriliyor. Dogrusal
yordamada istenilen hatanin hemen tistende ve hemen altinda hatalar veren agresiflik
parametreleri kullaniliyor ve eger bunlar yoksa istenilen hataya en yakin hatalar1 veren
iki agresiflik parametresi kullaniliyor. Arama algoritmasi ile belirlenen yeni agresiflik
parametrelerinin sonug verdikleri hatalar giderek istenilen de8ere yaklasiyor ve sinirlt
bir iterasyon sonunda maksimum hata sinirmin %1 komsulugunda bir hata veren

agresiflik parametresi bulunabiliyor.

Bu islemler sirasinda denenen agresiflikler ve karsilagilan hatalar uygulamanin dogru
calistiZinin kontrolii amaciyla siirekli olarak ¢izdirildi. Dogruluk gereksiniminin %1

oldugu durum icin elde edilen ¢izimler 6rnek olarak Sekil 4.4 ile verildi.

4.3.2 Agresiflik-Hata grafigi performans gostergesinin elde edilmesi

Ikinci tip performans gostergesi olan Agresiflik-Hata Grafiginin amaci sisteme
yaptirilacak kagcinma manevrasinin agresifligine bagh olarak karsilasilacak hatalar
hakkinda fikir edinmektir. Bunun i¢in simiilasyon deneyleri yapilirken girdi olarak
verilen hedeflerin agresiflik parametreleri diizenli olarak arttirilmig, agresiflik
parametresiyle varig hatasi karsilagtirilarak her manevra kombinasyonu i¢in ayr1 ayri

Agresiflik-Hata grafigi elde edilmistir.

4.4 Elde Edilen Performans Gostergeleri

4.4.1 Maksimum agresiflik performans gostergesi

Yapilan testler sonucu elde edilen maksimum agresiflik parametreleri dogruluk

kosullarina ve manevra tiplerine gore Sekil 4.5 ile verildi.

Bu maksimum agresiflik parametrelerinden Denklem 4.1 ile sirasiyla maksimum
agresiflik konumlarindaki degisim ve tam konumlar elde edilir. Bu degiskenler Cizelge
4.3 ile verildi. Bu degiskenlere gore belli bir dogruluk sartin1 saglamasi gereken bir
uygulamada hava aracinin gidebilecegi konumlar bilinir. Buna gore uygulamadaki
giivenli mesafe belirlenebilir veya olay aninda yapilan yoriinge planlarinin hangilerinin

gerceklenebilir olduguna bakilabilir. Ancak burada bulunan maksimum agresiflik
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Sekil 4.3: Test sisteminin akis semasi
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Yavaglayan Algalan Yiikselen Saga Giden

Hizlanan

0.01 Dogruluk icin normalize hatalar

0.02 F
0.01

0 -
-0.01

0.01
0.01

0.015 0.05

0 -
-0.01
-0.02

T Ll

0.01

0.015 0.05

Sekil 4.4: %1 dogruluk gereksinimi i¢in ornek veriler
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Dogruluk = 0.001

0.005

Dogruluk = 0.01
0.1 | |

0.05

Dogruluk = 0.1

Saga gidenYiikselen Algalan Yavaslayan Hizlanan

Sekil 4.5: Maksimum agresiflik sonuglari

parametreleri sadece tek bir manevra igin verilmistir. Cok cesitli manevralarin
gerceklenmesinde kullanilacak maksimum agresiflik konumlari, tek c¢esit manevra
gerektiren maksimum agresiflik konumlar1 kullanilarak dogrusal yordama yontemiyle

bulunabilir. Bu yaklagimin dogrulugu ile ilgili bu ¢calismada bir aragtirma yapilmadi.

Maksimum agresiflik konumlarinin 3 boyutlu - yiikseklik, yan eksen ve zaman -
ortamdaki konumlar1 ve ¢ok cesitli manevralar icin bir onceki paragrafta deginilen
dogrusal yordama yontemi ile bulunan konumlarin 3 boyutlu ortamdaki konumlari
Sekil 4.6 ile verilmistir. Bu sekiller fikir ve sezi edinmek i¢in kullanilabilir ancak
x ekseni cizimlere dahil edilmedigi ve yana yonelme manevrasi iceren maksimum
agresiflik konumlar1 x ekseninde de nominal konumdan farkli olduklari i¢in bu sekiller
tam bilgi icermemektedir. Ozellikle bilgisayarla yapilacak islemlerde Cizelge 4.3 ile

verilen tiim 4 boyut bilgilerinin kullanilmas1 bu acidan 6nemlidir.

4.4.2 Agresiflik-Hata grafigi performans gostergesi

Kargilagilma ihtimali bulunan hatalar hakkinda fikir vermeye yarayan Agresiflik-Hata
grafikleri, O ila 1 arasindaki agresiflik parametresi degerleri i¢in ¢izdirilmis ve Sekil

4.7 ile verilmistir.
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Cizelge 4.3: Maksimum agresiflik konumlari.

Dogruluk
Manevra | Degisken 0.001 0.01 0.1
Aag max 0.0061 0.0609 0.5859
Saga giden 2%, 0.5484° 5.4844° 52.734°
X 99995m 99542m 605.51 m
y -9.5719m -95.574m -795.84 m
Aag max 0.0024 0.0266 0.1172
Yiikselen Py, 24219m  26.563m 117.19m
z 10024 m 1026.6m 1117.2m
Aag max 0.0024 0.1188 0.2070
Algalan Pra; -24219m  -118.75m -207.03 m
z 997.58 m 881.25m  792.97 m
Aag max 0.0024 0.0238 0.2422
Yavaslayan Py s 0.0254 s 0.2562 s 2.8121 s
ToA 15.410s 15.641 s 18.197 s
Aag max 0.0024 0.0238 0.2422
Hizlanan Py -0.0254s  -0.2520s  -2.3775s
ToA 15.359 s 15.133 s 13.007 s
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5. SONUC

Tezde yapilan tasarimlarin bulgulari kendi ilgili boliimlerinde verildi. Bu sonug
boliimiinde, ilgili ¢calisma alanindaki bu tezin yerinden, alanina yapabilecegi olasi
katkilardan ve tezdeki ¢alismalarin gelecek calismalarla hangi yonlerde gelistirilmesi

gerektiginden bahsediliyor.

Bu calismada ilk olarak 4 boyutlu uzayda 4 boyutlu hedeflere giden bir sabit kanath
hava araci kontrolciisii tasarlanmistir. ToA referanslariyla hava siirati arasinda kurulan
PID kontrolciisii ile ToA takibinin basarili yapilabilecegi gosterilmistir. Boliim 3.6.3

ile verilen sonug grafiklerinde de ToA hatasinin 0’a yakinsadig1 goriilebiliyor.

Tasarlanan bu 4 boyutlu kontrolcii, CAC algoritmalan tarafindan kullanilmak
lizere tasarlanmis olsa da baska alanlarda da kullanmilabilir. Varis zamanin1 6nceden
belirleyebilme yetisi havaalan1 inis planlarinda Onemli olabilecegi gibi belli
hava sahalarina varis i¢in de Onemli olabilir. 4 boyutlu takip ihtiyac1 olan tiim
bu uygulamalara tasarlanacak kontrolciilerde bu calismadan kazamilan i¢gorii

kullanilabilir.

Calismanin temel kazanglarindan bir digeri integral yigilmasini onlemeye yonelik
tasarlanan durum makinali kontrolcii sistemidir. Tasarlanan sistemin mantig1 basit
oldugu gibi performanshdir da. Itis kuvveti eyleyici kanalinda integral y1§ilmasinin
cok yasanmasinin beklendigi CAC uygulama alaninda gayet iyi bir yaklagim oldugu
gibi, belli bir eyleyicide sik sik integral yigilmas1 yasanan uygulamalarda durum uzay1

kontrolciileri kullanildiginda da bu sistem kullanilabilir.

Bu integral yigilmasini Onleme sisteminin bagka dinamik sistemler icin de
kullanilabilmesi i¢in durum makinasinin usullestirilmesi gerekmektedir. Ornegin
durum makinasindaki kontrolciiler arasinda gecis yapma sartlar1 6rnege 6zel verilmis,
belli bir analitik yontem verilememistir. Boyle bir analitik yontemin gelistirilmesi

gelecek arastirmasi konusu olabilir. Ayrica birden fazla eyleyici doyumunu ele alan bir
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durum makinasi sistemi nasil kurulabilir, bunun arastirilmas: gerekiyor.

Calismanin en son amaci ise sabit kanatlh ITHA sistemleri igin performans olgiileri
vermekti. Tasarlanan test diizenegi ve performans analizi kullanilarak, hava aracinin
belli bir dogruluk gereksinimi i¢in yapacagi manevranin maksimum agresiflik
kabiliyeti 4 boyutlu uzayda verildi. Literatiirde ¢cokca bulunan CAC algoritmalarinin
uygulanabilirliginin Ol¢iilebilmesi icin bu test ve analiz yontemi kullanilabilir.
Gelecekte yapilacak CAC calismalarinda da bu test ve analiz yonteminin kullanilarak

veya benzer bir sistem tasarlanarak yoriingenin uygulanabilirligi kontrol edilmelidir.

Bu caligmanin test analiz kisminda, gidilebilecek maksimum agresiflikteki hedeflerin
tanimi1 yapilirken, birden ¢cok manevra gerektiren hedefler icin tek manevra gerektiren
hedeflerle dogrusal yordama yapilmistir. Ancak dogrusal olmayan hava araci
sisteminde bu dogru olmayabilir. Gelecek bir ¢calismada Monte-Carlo testleri birden
cok manevraya ihtiya¢ duyacak hedefler ile zenginlestirilmeli, dogrusal yordamanin

yeterli olup olmadiginin tartismasi yapilmalidir.

Performans Olciisii icin yapilan testlerin taniminda ayirma minimumu mesafesinden
(Pfq) bahsedilmigti. Uygulamaya 0zel bilinen bu mesafe ile ve bu mesafeye bagh
olarak bulunan performans 6l¢iileri kullanilarak, yapilacak CAC sisteminin en ekstrem
durumlar belirlenmeli, protokolleri buna gore hazirlanmalidir. Ayrica calisma algilayici
bir sistem mevcut ise bu sistemin de bu Ol¢iilere gore ve ayirma minimumu mesafesine
gore gereklilikleri belirlenebilir. Gelecek bir ¢alisma olarak 6rnek bir CAC sistemi ile

bir vaka caligsmasi yaparak bu gereklilikleri belirlemek gerekiyor.

Ayrica bu ¢alismadaki testlerde ugak hep trim noktasindan baslatilmistir. Farkli hizda
seyrettigi veya manevra yapmakta oldugu i¢in trim noktasinda olmayan bir ucagin
performans Olgiilerinin nasil ve ne kadar degisecegi CAC uygulamalar: icin onemli
sorulardir. Performans ol¢iilerine olan bu tarz bir etki dogrusal olmayacagindan,
daha basit bir diisiince ise kalabalik hava sahasina giren hava araglarinin kalabalik
hava sahalarinda olduklar1 siirece denge halinde tutulup tutulamayacagidir. Gelecek
caligmalarda, trim noktasinda olmayan hava araglariyla ilgili bu sorular arastirilmali,

bu durum problem yaratiyorsa ¢6ziim aranmalidir.
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Metropol alanlarinda kullanilacak IHA uygulamalarinin sayilarinin  artmasi ve
kapsamlarinin genislemesi icin kamu giivenligini tehlikeye diisiirmeyeceklerinin
garanti edilebiliyor olmasi gerektigi belirtilmisti. Iyi calisan CAC sistemlerinin
gelistirilmesinin yani sira bu sistemlerin giivenilirliginin dogrulanabilmesi ile bu
tarz bir garanti miimkiin olabilir. Bu tezdeki calismalarin temel fikir babasi olan
bu ihtiyac1 ¢6zmek i¢in, hava araglar1 ve kontrolcii sistemleri icin bir performans
Olciisti tanimlayip, CAC algoritmalarinin uygulanabilirligini ve dolayisiyla giivenligini
Olcen bir sistem gelistirilmistir. Bu sistemin oldugu haliyle veya gelistirilerek
CAC sistemlerinin dlgiilmesinde kullanilmasi ve IHA uygulamalarinin bu sayede

kapsaminin arttirilabilmesi umuluyor.
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