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Bir fiizenin hedefini etkili bir sekilde vurabilmesi i¢in yiliksek performansa sahip
giidim ve otopilot algoritmasina sahip olmasi gerekmektedir. Hava savunma
fiizeleri yiiksek hizlara ¢ikabilen, yiiksek manevra kabiliyetine sahip ¢evik flizelerdir.
Gudim algoirtmalariin  etkinligi sayesinde hedef ile aralarindaki mesafeyi
minimuma indirirler. Bu tez ¢alismasinda, kanard kontrollii bir hava savunma
flizesinin otopilot ve giidiim yapilar1 tasarlanmistir. Oncelikle fiizenin dogrusal
olmayan hareket denklemleri ve 6 serbestlik dereceli matemetiksel modeli Missile
DATCOM programindan alinan filizenin aerodinamik katsayilari ile elde edilmistir.
Matematiksel model segilen tasarim noktalar1 etrafinda dogrusallastirilmistir. Elde
edilen dogrusal fiize modeli i¢in otopilot algoritmast LQR tabanli olarak pratik en
uygun takip¢i metoduyla tasarlanmistir. Tasarlanan otopilotun gelistirilmesi amaciyla
sistem dogrusal parametrik(LPVmodel) hale getirilmistir ve kagirma mesafesi
tizerinden performans degerlendirilmesi yapilmistir. Literatiirde bulunan giidiim
yontemlerinden gercek oransal navigasyon giidiimii ile takip giidiimii sisteme dahil
edilmistir ve performanslar tasarlanan otopilotlarla beraber incelenmistir. Tasarlanan
dogrusal fiize modeli, aerodinamik katsayilarin benzetime hazir hale getirilmesi,

otopilot ve giidim algoritmalarinin benzetimi MATLAB/Simulink uygulamasi

\Y



kullanilarak yapilmistir. Yapilan benzetim c¢alismalart sonucunda daha iyi
performans gosteren otopilot ve giidiim algoritmalar1 belirlenmis ve gelecekte daha

1yi nasil gelistirilecekleri hakkinda bilgiler verilmistir.

Anahtar Kelimeler: Fiize, Dogrusal sistem, Kontrol, LQR, LPV, Giidiim, Otopilot.



ABSTRACT
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In order for a missile to hit its target effectively, it must have a high-performance
guidance and autopilot algorithm. Air defense missiles are agile missiles that can
reach high speeds and have high maneuverability. Thanks to the effectiveness of
guidance algorithms, they minimize the distance between them and the target. In this
thesis, autopilot and guidance structures of a canard-controlled air defense missile
were designed. First of all, the nonlinear equations of motions of the missile and the
mathematical model with 6 degrees of freedom were obtained by the aerodynamic
coefficients of the missile taken from the Missile DATCOM program. It was
linearized mathematical mpdel around the selected design points. For the linear
missile model obtained, the autopilot algorithm was designed based on LQR with the
practical suboptimal tracker(PST) method. In order to improve the designed
autopilot, the system has been made linear parametric (LPV model) and its
performance has been evaluated over the miss distance. True proportional navigation
guidance and pursuit guidance, one of the guidance methods in the literature, have
been included in the system and their performances have been examined together
with the designed autopilots. The designed linear missile model, autopilot and
guidance algorithms were simulated using MATLAB/Simulink application.
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As a result of the simulation studies, better performance autopilot and guidance

algorithms were determined and information was given about how to develop better
in the future.

Keywords: Missile, Linear system, Control, LQR, LPV, Guidance, Autopilot.
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1. GIRIS

Fiizeler, iizerindeki algilayicilar(goriintii, 1sil, radar, ataletsel, GPS) yardimiyla
hedefine otonom olarak yonelebilen, onlari lizerindeki harp bashig: ile etkisiz hale
getirmeye calisan, hedefin hizina gore daha yiiksek hizlara c¢ikabilen silah
sistemidirler. Kullanim amaglarina, menzillerine ve birakilma kosullarina gore
siiflandirilmaktadirlar. Amaglarina gore fiizelerin siniflandirilmasi Cizelge 1.1°de
verilmistir. Bu tezde lizerinde ¢alisilan fiize, bir hava savunma fiizesidir ve satihtan

havaya giidiimlii fiize sinifina girmektedir[1].

Cizelge 1.1: Amaglarina gore giidiimlii fiizeler

Anti Tank Giidiimlii Fiizesi ATGM
Havadan Satiha Guidiimlii Fiize (Air to Ground Missile) AGM
Anti Gemi Glidiimlii Fiize (Anti-Ship Missile) ASM
Satihtan Havaya Fiize (Surface to Air Missile) SAM
Havadan Havaya Fiize (Air to Air Missile) AAM
Anti Mermi Fiize (Anti-Missile Missile) AMM

Hava savunma fiizeleri menzillerine gore kisa menzilli, orta menzilli ve uzun
menzilli olarak tige ayrilirlar. Orta ve uzun menzilli hava savunma fiizeleri genellikle
platformdan dikey olarak atilirlar. Kisa menzilli hava savunma fiizeleri ise portatif

olarak omuzdan atilabilinen fiizelerdir.

Bir iilkenin havadan gelecek tehditlere kars1 kendi hava sahasini tam bagimsiz ve
etkili bir sekilde korumasi iilkenin bekasi agisindan oldukg¢a 6nemlidir. Giiniimiizde
gelismis hava platformlar1 kadar gelismis hava savunma sistemlerine ihtiya¢ vardir.
Tiirkiye nin oncelikli olarak yurtdisindan daha sonra yerli ve milli imkanlarla hava
savunma sistemi ihtiyacini karsilamasi medyada genis yer almaktadir. Algak ve orta
irtifa gereksinimleri igin Aselsan/Roketsan tarafindan gelistirilen Hisar-A ve Hisar-O

sistemleri envantere girmistir.



NATO, hava savunma sistemlerini, “Diigmanin hava faaliyetlerini etkisiz kilmak
veya azaltmak amaciyla alinan her tiirlii 6nlem.” olarak tanimlamaktadir. Bu amag
dogrultusunda bu sistemlerin gorevi hedef araclarini once tespit ve ardindan yok
etmektir. Yer sistemleri olarak radarlar ve optik algilayicilar hedefin tespitinde ve
takibinde biiyiik 6nem tagimaktadirlar. Ayrica yerde bulunan atis kontrol merkezleri
ve firlatma merkezleri hedef imha gorevinin etkin ve hizli bir sekilde yapilmasini
saglamaktadirlar. Tehditlerin nitelikleri hava savunma sisteminin kurulmasinda
onemli bir yere sahiptir. Tehditin irtifas1 ve hava savunma sistemlerinin
cikabilecekleri en yiiksek irtifa, bu sistemlerin hava sahasinda katmanlara gore
tasarlanmasini zorunlu kilmistir. Giintimiizde iilkeler tarafindan yaygin olarak hava
sahalarmi algak irtifa katmani, orta irtifa katmani1 ve yiiksek katman olarak iice
ayrrmiglardir. Algak irtifa katmaninda hava savunma sistemleri hedef olarak fiizeleri,
roketleri, top mermilerini, kiigiik insansiz hava araglarini, pervaneli ucaklar1 ve
helikopterleri almaktadir. Bu irtifa katmaninin hedef 6nleme menzili 15 km, takip
menzili 25 km’dir. Bu katmana ait hava savunma sistemleri zirhli mekanize
birliklerle hareket edebilir ve kiglalarin korunmasinda goérev alabilmektedir. Orta
irtifa katmaninda hava savunma sistemleri hedef olarak diigiik goriintirliiklii ucaklari,
orta irtifa uzun menzilli insansiz hava araglarini1 almaktadir. Hava savunma simniflari
arasinda en fazla gelistirilmeye ihtiya¢ duyulan simiftir. Diisiik goriiniirliikli ugaklar
icin radar teknolojinin gelismesi ve kabiliyetlerinin arttirilmasi gerekmektedir. Bu
siifin tespit ve takip yetenegi 100 km’ye kadar ulagabilmektedir. Sistem Onleme
menzilleri ise 25 km’dir. Bu katmanda kullanilan hava savunma fiizeleri ¢carpma
tapasi yerine yaklasma tapasi kullanmaktadir ¢linkii hedeflerin manevra kabiliyeti ve
hizlar1 yiiksektir. Yiiksek irtifa katmaninda hava savunma sistemleri hedef olarak
balistik flizeleri ve yiiksek irtifada uzun kalabilen insansiz hava araglarini almaktadir.
Balistik flizeye yatirnm diinya ¢apinda artmaktadir ve 2017 verilerine gore
Tiirkiye’nin de dahil oldugu 31 ilkenin envanterinde bu fiizelerden bulunmaktadir.
Bu katmandaki tehditlere yakin zamanda hipersonik fiizeler de dahil olacaktir.
Hipersonik filizeler yliksek manevra kabiliyetine sahiptirler ve hizlar1 5 ile 13 Mach
arasinda degisebilmektedir. Orta menzilli ve uzun menzilli flizeler giiniimiizde
kapsama alanin1 genis tutabilmek adina dikey olarak Sekil 1.1°de gosterildigi
firlatilmaktadirlar[2].



o~ l ,

Sekil 1.1: Hava savunma fiizesi atis ani[3]
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Fiizeler ¢esitli elektronik ve mekanik alt sistemlerden olusmaktadirlar. Bu alt
sistemlerin hepsinin kendine 6zel ugus boyunca gerceklestirdikleri gorevleri vardir.

Kanard kontrollii bir flize i¢in alt sistemler Sekil 1.2°de gosterilmistir.

Kontrol Kanad: Stabilizasyon
Kanads
ﬂedef Harp Gidiim ve e
Arayict Basli: R Sevk Sistemi
Stabilizasyon
Kontrol Kanad: Kanads

Sekil 1.2: Fiize alt sistemleri

Hedef arayici1 birimi bu tez kapsaminda radar arayici olarak tasarlanmistir ve hedefin
konumunu ideal olarak giidim ve kontrol birimine ilettigi varsayilmistir. Bu
caligmada tasarlanan 420 kg’lik fiizenin 24 kg’lik kismmi harp bashg
olusturmaktadir ve bu harp bashigi parcacik tesirli bir basliktir. Sevk sistemi ise
flizeyi 4 Mach hiza ulastirabilecek kapasitedir bu calisma kapsaminda fiizenin
agirhgim ve agirlik merkezini degistirmedigi varsayilmistir. Giidiim ve kontrol

birimlerinin detaylar ilgili boliimlerde verilmistir.



1.1 Tezin Amaci ve Yapisi

Bu tez ¢alismasinda, matematiksel modeli ¢ikarilan hava savunma fiizesinin giidiim
ve otopilot birimlerinin tasarimi yapilmistir. Otopilot tasariminda LQR tabanli pratik
en uygun takip¢i(PST) metodunda bir otopilot gelistirilmistir. Daha sonra tasarlanan
otopilot ile beraber sistem dogrusal parametrik degisken(LPV) hale getirilmistir.
Tasarlanan otopilotlarin performans karsilastirilmalart  benzetimler iizerinden
yapilmistir. Giidiim birimi i¢in iki adet glidiim tasarimi yapilmistir. Bunlar oransal
navigasyon giidiimii ve takip giidiimiidiir. Iki adet giidiim sisteminin benzetimler
tizerinden etkinlikleri test edilmistir. Bu ¢alismada hava savunma fiizeleri i¢in etkin

otopilot ve giidiim tasarimi elde edilmek istenmistir.

Fiize otopilot ve gilidiim sistemleri ile yapilan cesitli calismalarin literatiir
arastirmalar1  paylasildiktan sonra calismanin Hata! Basvuru kaynag
bulunamadi.bdliimiinde fiizenin matematiksel modellemesi yapilmistir. Dogrusal
olmayan model tasarim noktalar1 etrafinda dogrusallastirilmistir ve otopilot tasarimi
icin girdi olusturmustur. Calismanin 3. boliimiinde fiizenin ii¢ ayri ekseni icin
otopilot tasarimlar1 yapilmis ve detaylari verilmistir. 4. bolimde flize giidimii ile
ilgili temel kavramlar belirtilmis ve iki farkli gliidim algoritmasi tasarlanmistir. 5.
boliimde 4 ayr1 senaryo i¢in benzetim ¢alismalar1 yapilmistir ve tasarlanan giidiim ve
otopilot birimlerinin performasnlari karsilagtirllmistir. 6. bolimde c¢alismanin
sonuglarina gore yapilan ¢ikarimlar ifade edilmis, hava savunma fiizesi i¢in en uygun
giidiim otopilot algoritmalari elde edilmistir. Ayrica gelecekte yapilabilecek

gelistirmeler hakkinda bilgi verilmistir.

1.2 Literatiir Arastirmasi

Ilka A. ve arkadaslari, LQR tabanli LPV denetleyici tasarimi konusunda yeni bir
yontem iizerinde calismalar yapmislardir. Onerilen tasarim yontemi standart sonsuz
ufuklu LQR tasarimini dogrusal parametre degiskenli PI ve PID’ye genisletmektedir.
Elde edilen kararlilik ve performans gereksinimleri, denetleyici ve sistem matrisleri
tizerinde herhangi bir kisitlama olmaksizin programlanmig parametrelerin digbiikey

fonksiyonlari olarak elde edilmistir[4].

Liu Z. ve arkadaslari, afin parametrelere bagli LPV sistemlerinin durum geri besleme

kontrol yontemlerine caligmiglardir. Yaygin olarak kullanilan durum geri beslemeli



kontrolclinin  maliyet fonksiyonunu garantiledigini, dogrusal parametrik hale
getirilen denet¢inin ise denklemin digbiikeyligine dayali olarak incelendigini
belirtmislerdir. Degismez kiime kavrami, farkli kontrol yasalarinin tutuculugunu test
etmek igin tamitmiglardir. Kontrol performansimi g6z Oniine aldiklarinda LQR
yonteminin performans ve tutuculuktan 6diin vermek sartiyla daha iyi se¢enek

oldugunu sunmuslardir[5].

Aktas A. ve arkadaslari, ylik ve ip uzunlugu parametrelerinin zamanla degistigi bir
ving sisteminin minimum salinim ile konum kontrolii problemini ¢ézen kontrolcii
tasarlamistirlar. Sistemi dogrusal parametrik degiskenli(DPD) hale getirmislerdir.
Sadece LQR ve DPD LQR kontrolciileri tasarlayip benzetim ¢alismalarinda
kiyaslamislardir. Sonug olarak Sadece LQR performansinin parametre degisimlerine
kars1 hassas oldugunu, DPD LQR kontrolciiniin ise parametre degisimlerine kars1
performans kaybinin az oldugunu belirtmislerdir. DPD LQR yo6nteminin konum

kontrolii i¢in yiiksek potansiyele sahip oldugunu belirtmislerdir[6].

Evren S. ve arkadaslari, dogrusal olmayan pan-tilt sisteminin politopik yar1 DPD
modeli ve bu modele gore YALMIP ara¢ kutusu kullanilarak LQR denetleyici
tasarimi iizerinde calismiglardir. 4 boyutlu parametre vektorii tanimlayarak geri
besleme kazan¢ matrisini interpolasyon yontemiyle olusturmuslardir. Geri besleme
kazang matrisinin performansini, dogrusal olmayan sistem iizerinde dengelenmesi
amaciyla test etmistirler. Q agirlik matrisini R agirlik matrisinden biiyiik segerek,
durumlarmin  sifira  gitmesini ve daha az kontrol eforunun harcanmasini
saglamislardir. Agirliklandirma matrisinin  se¢imi, sistemin dengeye oturmast
probleminde kritik dneme sahip oldugunu belirtmislerdir. Gelecekte bir calisma
olarak ivme geri bildirimi kullanan farkli kontrol algoritmalari, politopik yar1t DPD
modellerine gore gelistirilecegini ve bu ¢alismada kullanilan kontrolcii ile

kiyaslanacagini ifade etmistirler[7].

Alcala E. ve arkadaslari, otonom araglarin entegre kontroliinii(yanal ve boylamsal)
kademeli(kinematik ve dinamik) bir kontrol semasi tasarlayarak ¢ozmiistiirler.
Kinematik  kontrolclide = herhangi  dogrusallastirma  kullanmadan = DPD
formiilasyonunda acgiklanan tahmin modeli ile MTE(Model Tahmin Edici) teknigi ile
tasarlamistirlar. Dinamik kontrolcii i¢in ise DPD model igeren LQR kontrolcii
tasarlamiglardir. Tasarlanan kontrolciilerin testi sonrasinda DPD model ile

tasarlanmig LQR kontrolciisiiniin daha iyi sonu¢ verdigini ifade etmislerdir[8].



Barkat A. ve arkadaslari, ters sarkag probleminde hizli parametre degisim davranisini
gbzlemlemek amactyla giirbiiz kontrol teknigi olan DPD kontrolcii tasarlamiglardir.
Ters sarka¢ sisteminin matematiksel modeli labaratuvar tabanli donanimdan eclde
etmiglerdir. Gergek zamanli olarak benzetim ortaminda donanim platformu
kullanilarak elde edilen sonuglarin DPD kontrolciiniin PID ve LQR kontrolciilere
gore daha iyi oldugunu gosterdigini ifade etmistirler. DPD kontrolciiniin, ters
sarkacin kolunu yukar1 yonde sabit tutmada diger kontrolciilere gore daha az kontrol

¢abasi harcadigin1 gézlemlemislerdir[9].

Aouani N. ve arkadaslari, darbe-genislik modiilasyonu yapan bir ¢evirici i¢gin LQR
kontrolcli tasarlamiglardir. Ceviricinin matematiksel modeli DPD olarak eclde
edilmistir. Normal LQR yonteminde tek bir Lyapunov foksiyonu kullanildigindan
kararliliga dayali yontemlerin yetersiz kaldigimi belirtmislerdir. Gilirbiiz bir LQR
kontrol icin yeni bir metod Onermektedirler. Bu ydntemde parametreye bagl
Lyapunov fonksiyonu kullanilmaktadir. Elde edilen yeni kontrolciiniin giirbiizlik ve
diizenleme performansi agisindan normal LQR yonteminden daha iyi oldugu

belirtilmistir[10].

Altun Y., yaptig1 calismada tekil olmayan DPD sistemler i¢in parametreye bagh LQI
kontrol tasarim1 yapmustir ve bu kontrolciiyti iki baglanti noktali robotik manipilatore
uygulamistir. Sonuglar yerlesme siiresi ve referansi agma agisindan iyi performans
alindigin1 gostermistir. Bu yontemin herhangi bir DPD doniistiirme yontemleri gibi

herhangi bir ekstra gereksinim gerektirmedigini belirtmistir[11].

Wang Z. ve arkadaslari, sistem belirsizlikleri ve zamanla degisen boylamsal hiz
varliginda dogrudan yalpalama momenti kontrolii yoluyla aracin virag alma
stabilitesini ve yol tutusunu gelistirmek i¢in RLQR adli giirbiiz bir kazang tablolu
LQR yapisi iizerinde ¢alismislardir. Tasarladiklar: kontrolcii ileri besleme eylemi, bir
LQR geri besleme kontrol eylemi, ve giirbiiz bir kontrol eyleminden olugmaktadir.
Arag¢ dinamikleri biiyiik 6l¢iide boylamsal diizlem hizina bagli oldugundan, kontrol
kazanglari, kapali ¢evirim sistem yanitini uyarlamak i¢in hizin fonksiyonlar1 olarak

uygulanmistir. Bu yontemle daha iyi performans sonuglart alinmistir[12].

Anjali B. ve arkadaglari, sabit kanatli mikro hava araci igin integral LQR kontrolcii
tasarlamiglardir ve geleneksel PID kontrolcii ile kiyaslamiglardir. Calisilan sistem

modeli i¢in PID kontrolciiniin dar bir kararlilik bolgesi olusturdugunu



gostermislerdir. Kazanglar attirildiginda sistemin oturma siiresinin azaldigini ancak
asma ylizdesinin arttigini belirtmislerdir. Calismada i¢ dongii i¢in integral LQR
metodu Onerilmistir. Benzetim sonuglarina gére onerilen integral LQR metodunun
klasik PID metoduna gore hiz asimi ve gecis siiresi bakimindan ¢ok daha iyi bir

dinamik performans gosterdigini belirtmislerdir[13].

Erkan Y. ve arkadaslari, ¢alismalarinda Oncelikle sabit hizli flize igin takip
glidiimiinii ve oransal seyir giidiimiinii karsilastirmislardir. Daha sonra oransal seyir
glidimii kapsaminda degisken hizli flize i¢in bu giidiim tipini incelemislerdir.
Yapilan ¢alismada fiize ivmesinin varis siiresini ve iskalama siiresini etkiledigini
belirtmiglerdir. Benzetim c¢alismalari sonucunda takip giidiimiiniin hizlandirilmig
hedeflere kars1 zayif performans gosterdigini, oransal seyir glidiimiiniin ise daha

etkili oldugunu belirtmislerdir[14].

Yilmaz G., {i¢ serbestlik dereceli fiize modeli {izerinde otopilot ve giidiim tasarimi
yapmustir. Yapilan benzetim g¢aligmalar1 sonucunda takip giidiimiiniin oransal seyir
giidiimiine kars1 hizli ve ivmeli hedeflerde zayif performans gosterdigini

belirtmistir[15].

Guelman M., caligmasinda gergek oransal seyir gilidiim yasasinin, manevra
yapmayan bir hedefi takip eden fiizede yoriingelerini tanimlayan diferansiyel
denklemlerin kapali bicimde ¢6ziimiinii tiiretmistir. COziimii analiz etmistir ve
yakalamanin gosterilebilecegi bir daire tanimlanmistir. Gorlis hattinin donme hizi
analiz edilmistir ve smirlandirilmasia iligkin yeni sonuglarin  bulundugunu
belirtmistir. Caligmasinin en 1ilgi ¢eken noktasinin gercek oransal seyir giidiimii ile
saf oransal seyir giidiimii arasinda temel farkliliklarin ortaya ¢ikmasi olmustur. Saf
oransal seyir giidiimiiniin biitiin baslangi¢ kosullarinda hedefi yakaladigini ancak
gercek oransal seyir giidiimiinliin bu c¢aligmada tanimlanan yakalama c¢emberi ile

siirli kaldigini belirtmistir[16].

Shukla U. S. ve arkadaslari, ¢alismalarinda gercek oransal seyir giidiimii ile saf
oransal  seyir  gidiimiini  karsilastirmislardir.  Hareket  denklemlerinin
¢ozilinebilirligindeki baz1 kisitl avantajlara ragmen gercek oransal seyir giidiimiiniin
semalarinin uygulama ve yoriinge davranisi agisindan ciddi sinirlamardan muzdarip
oldugunu belirtmislerdir. Bazi dezavantajlarin arasinda biiyiik kontrol ¢abasi

gereksinimi, vurmayr saglamak icin baslangi¢ kosullarinda smirlandirmalar,



giirbiizliglin olmamasi ve sinirsiz hizlanma olasilig1 oldugunu belirtmislerdir. Bu
gibi sebeplerden dolayi saf oransal seyir giidiimiiniin pratik anlamda daha dogal bir

giidiim yontemi oldugu sonucuna varmislardir[17].

Palumbo, N. ve arkadaslari, ¢alismalarinda hedef arama giidiimii a¢isindan temel
kavramsal terimleri tanitip, oransal seyir giidimii incelemislerdir. Oransal seyir
glidiimiinlin son 60 yildir en ¢ok tercih edilen giidiim metodu oldugunu ve tercih
edilme sebebinin uygulanmasinin goreceli olarak diger giidiim yasalarina gore daha
basit oldugunu belirtmislerdir. Hedef ile ilgili diisiik seviyede bilgiye ihtiyag
duymasinin sensér gereksinimlerini basitlestirdigini ifade etmistirler. Ayrica

giivenilir ve giirbiiz oldugunu kanitlamislardir[18].

Literatiir aragtirmalar1 degerlendirildiginde optimal bir kontrol yontemi olan LQR
yonteminin DPD hale bir ¢ok c¢aligmada getirildigi goriilmektedir. Bu kontrol
yonteminin yiiksek hizli hava araglarinda daha giirbiiz bir sekilde kullanimina olanak
saglamak i¢in bu tezde DPD model ve denetleyici tasarlanmigtir. Bu calismanin

literatiire katkilar1 agagidaki gibidir:

i) Literatiirde hava araglarinin kontrolii konusunda DPD model ve DPD denetleyici

iceren az sayida ¢alismaya katki saglayacaktir.

1) Literatiirde yer alan LQR ve DPD LQR kiyaslamasina[5] goére performans
kaybina sebep olmadan, maliyet fonksiyonunu diisiik tutmanin olabilecegini

gostermektedir.

i11) Literatiirde yer alan DPD denetleyici g¢alismalart tamamen giirbiiz kontrol
metodlarin1 kullanan ¢oziimler sunmustur[12]. Bu calismada ise sensor ve giriiltii
hatalarina yer vermeden DPD denetleyici ¢6zliimii olusturulmustur. Bu ¢6ziimiin

tasarimi hizli ve kullanimi kolaydir.

1v) Literatiirde yer alan giidiim ¢aligmalarinda[15] takip giidiimiiniin yiiksek hizli ve
ivmeli hareket eden hedeflere karst kacirma mesafesi bakimindan kot bir
performans gosterdigi belirtilmistir. Bu ¢alismada ise DPD model ile birlikte takip
giidiimiiniin kag¢irma mesafesi bakimindan daha iyi bir performans sergiledigi

gosterilmistir.



2. MATEMATIKSEL MODELLEME

2.1 Giris

Bir flizenin matematik modellemesi, hareket denklemleri, acrodinamik model
koordinat sistemleri, kanat tahrik sistemi gibi farkli tanimlamalar1 igerir. Fiizenin
hareketini tanimlayan alt1 adet kinematik ve 6 adet dinamik hareket denklemi vardir.
Bu kinematik ve dinamik denklemler kendi iglerinde de oteleme ve donme hareket
denklemleri olarak ikiye ayrilirlar. Koordinat sistemleri arasindaki doniisiimii
tanimlamak i¢in Euler agilar1 kullanilir. Euler Agilar1 ayrica donme kinematikleri ile
déonme dinamikleri arasinda baglanti kurar. Dinamik denklemler temel olarak,
Oteleme ivmelerini kuvvetlerle ve donme ivmelerini momentlerle iligskilendiren
Newton’un ikinci hareket yasasi kullanilarak tanimlanir. Bu bdliimde, fiizenin
hareketini tanimlamak i¢in koordinat sistemleri sunulmustur. Aerodinamik kuvvetleri
ve momentleri iireten aerodinamik modeli iceren hareket denklemleri kullanilarak
dogrusal olmayan matematiksel fiize modeli elde edilir. Bu denklemler trim
kosullarinda basitlestirilir ve dogrusallastirilir. Bu asamalarin sonunda otopilot

tasarimi i¢in gereken durum uzay1 modellerine ve transfer fonksiyonlarina ulagilir.

2.2 Koordinat Sistemleri

Hava araclariin hereketini ve pozisyonunu tanimlayan 5 temel koordinat sistemi
vardir:

o Yer Merkezli Ataletsel Koordinat Sistemi

e Yer Merkezli Yere Sabit Koordinat Sistemi

e Seyriisefer Koordinat Sistemi

e Yerel Kartezyen Koordinat Sistemi

e Govde Koordinat Sistemi



2.2.1 Yer Merkezli Ataletsel Koordinat Sistemi

Yer merkezli ataletsel koordinat sistemi Sekil 2.1’de goriildiigii tizere merkezi diinya

merkezi ile ¢akisik olup yildizlara gére ivmesi ve doniisii yoktur.

/ AR Ekliptik Diizlem
| r‘ ~ ‘-!‘ N "*
.. . ' Yy Ekvator
N\ 2

Sekil 2.1: Yer merkezli ataletsel koordinat sistemi[19]

X; yoni, Diinyanin merkezinden Giines'e isaret eden vektor olarak tanimlanir ve

ilkbaharda ekliptik diizlem ile ekvatorun kesisme noktasindan geger.

Merkezi: Diinya’nin merkezi,
X, ekseni: Ilkbahar ekinoksunun yoni,
Y; ekseni: Sag el kuralina gore X; ve Z; yoniine ortogonal,

Z; ekseni: Kuzey kutbu yonii.

2.2.2 Yer Merkezli Yere Sabit Koordinat Sistemi

Yer merkezli yere sabit koordinat sistemi merkezi diinya merkezi ile cakisik olup
eksenleri Sekil 2.2’de gorildigii tizere X, Y, ve Z,’dir. X,, Greenwich’te bulunan
Royal Gozlem Evi boyunca uzanan bas meridyen ile ekvator kesisim yoniini
gosterir. Yer merkezli yere sabit koordinat sistemi, yer merkezli koordinat sistemine

gore @ = 7.2921151467x107° rad/s ile Z, ekseni etrafinda donmektedir.
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Greenwich Meridyeni

Sekil 2.2: Yer merkezli yere sabit koordinat sistemi[19]

Merkezi: Diinya’nin merkezi,
X, ekseni: Greenwich meridyeni ile ekvatorun kesistigi yonii,
Y, ekseni: Sag el kuralina gore X, ve Z, yoniine ortogonal,

Z, ekseni: Kuzey kutbu yonii.

2.2.3 Seyriisefer Koordinat Sistemi

Bu eksen takimi ayn1 zamanda literatiirde “North-East-Down reference frame” olarak
geemektedir. Fiizenin ataletsel seyriisefer sisteminde tanimlanir, flize ile hareket eder

fakat donmez. Seyriisefer koordinat sistemi Sekil 2.3’de gosterilmistir.

Kuzey Kutup

ilkbahar Loy,
ekinoksu -

X, \ Yy
%"

Greenwich
meridyeni

Sekil 2.3 Yer merkezli ataletsel, yer merkezili yere sabit ve seyriisefer koordinat
sistemi gosterimi[19]
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Merkezi: Fiizenin ataletsel seyriisefer sistemi merkezi,
X, ekseni: Elipsoid kuzey yonii,
Y,, ekseni: Elipsoid dogu yonii,

Z, ekseni: Elipsoid asag1 yonii.

2.2.4 Yerel Kartezyen Koordinat Sistemi

Fiize ile hedef arasindaki goreceli mesafeleri ve ayrica fiizenin izledigi yoriingeyi
temsil etmek icin bir koordinat sistemi tanimlamaya ihtiya¢ vardir. Ek olarak,
yonlendirme algoritmalari, fiize ve hedef arasindaki ilgili Kartezyen konumlara da
ihtiyag duyar. Bu ihtiyaglar1 karsilamak igin yerel kartezyen koordinat sistemi
tanimlanmustir. Yerel kartezyen koordinat sistemi Sekil 2.4’de gosterilmistir.

Z..Z
Kuzey Kutup X. .y
P zj g
PN e
XX o
\\Yc
/ z.
ilkbahar | \ -7y
ekinoksu ‘ B e == - ‘.;

Greenwich
meridyeni Xe

Sekil 2.4: Yerel kartezyen koordinat sistemi[19]

Merkezi: Flizenin ataletsel seyriisefer sistemi merkezi,
X ekseni: Elipsoid kuzey yonii,
Y. ekseni: Elipsoid dogu yonii,

Z. ekseni: Elipsoid asag1 yonii.

2.2.5 Govde Koordinat Sistemi

Govde koordinat sistemi fiize govdesi ve flize kiitle merkezi ile baglantilidir.
Eksenleri X}, Y}, ve Z,’dir. Yuvarlanma ekseni ad1 verilen x-ekseni, fiizenin burnunu;
yunuslama ekseni adi verilen y-ekseni, fiizeye arkadan bakildiginda X, ile ortogonal

olacak sekilde sag tarafi; sapma ekseni adi verilen z-ekseni de sag el kuralina gore
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fiizeye arkadan bakildiginda asagi yoniinii gosterir. Govde koordinat sistemi Sekil

2.5’de gosterilmistir.

Sekil 2.5: Govde koordinat sistemi gosterimi

Merkezi: Fiizenin kiitle merkezi,
X} ekseni: Koordinat sisteminin merkezinden fiize burnu yonii,
Y, ekseni: Fiizeye arkadan bakildiginda X, ile ortogonal ve saga dogru,

Zp, ekseni: X, ve Y, ile ortogonal ve sag el kuralina bagl olarak asag1 yonii.

2.2.6 Doniisiim Matrisleri

Bir koordinat sisteminde tanimlanan bir vektor, herhangi bir baska koordinat
sisteminde de tanimlanabilir. Bu tanimlama eksen doniisiimleri ile elde edilebilir. Bir
vektoriin herhangi bir eksen takiminda gosterimi sirast belli 3 eksen etrafinda
dontisiiyle baska bir eksen takiminda elde edilebilir. Her doniis icin vektorel
buytikliikklere bir doniisiim matrisi uygulanir. En son elde edilen doniisiim matrisi
basitge 3 matrisin ¢arpimidir ve donme sirasina gore elde edilir. Havacilik
uygulamalarinda ilk olarak Z ekseni etrafinda Y (sapma agis1) kadar, daha sonra Y
ekseni etrafinda 6 (yunuslama acisi) kadar ve son olarak X ekseni etrafinda ¢
(yuvarlanma agis1) kadar dondiiriiliir ve bu agilara Euler Agilart denir, Sekil 2.6’da

gosterilmistir.
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Sekil 2.6: Euler acilar

Doniisiim matrisleri, sirasiyla Z, Y ve X ekseni etrafinda donme sirasina gore

tanimlanir.

[lk olarak Z ekseni etrafinda 1 ag1s1 kadar déniis,

Xy X cos(y) sin(ip)  O][X:
Li1=Cy|Yi|=|—sin(y) cos(y) 0 Y1]
Z, 7 0 0 111z,

Sekil 2.7: Z ekseni etrafinda doniis

Ikinci olarak Y ekseni etrafinda 6 acis1 kadar donis,

X, X1 cos(0) 0 —sin(8)][1X4
Ll=GCG|h|=] 0 1 0 4
Z, A sin(6) 0 cos (0)]1Z;
Sekil 2.8: Y ekseni etrafinda doniis
ve ligiincii olarak X ekseni etrafinda ¢ acis1 kadar doniis,

X, X1 1l 0 0 1

L =Cy M| = cos (¢)  sin(¢)||Y;

Zy Zq 0 -—sin(¢) cos(p)llZ;

Sekil 2.9: X ekseni etrafinda doniis
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Bu sirali doniisler, asagidaki gosterildigi gibi bir hareketin yer merkezli yere sabit
koordinat sisteminden gdvde koordinat sisteminde doniisimiini tanimlayacak

“Direction Cosine Matrix” (DCM) adli bir doniisiim matrisini tanimlar. Esitlik (2.1)

ile DCM gosterilmistir.
Xb Xe
Zb e
1 0 0 cos(@) 0 —sin(B)1[ cos(yp) sin(y)  07[Xe
= [0 cos (¢)  sin (d’)” 0 1 0 H—sin(lp) cos(p) Of|Ye
0 —sin(¢) cos (¢)1lsin(6) 0 cos (6) 0 0 1z,

—cos(¢) sin(y) + sin(¢) sin(6) cos(yp)  cos (¢) cos(P) + sin (¢) sin(8) sin(y)  sin(¢p) cos(0)

cos(8) cos(y) cos(0) sin(y) —sin(0)
I sin(¢) sin(y) + cos(¢) sin(8) cos(yp)  —sin(¢) cos(P) + cos (¢) sin() sin(yp) cos(¢p) cos(H)\

Xb Xe
Yy |=Cc®e Y, (2.1)
Zb Ze

Bu gosterim, Yer merkezli yere sabit koordinat sisteminden govde koordinat

sistemine doniistimii ifade eder.

-1 T Xe Xb
[C(b,e)] _ [C(b,e)] =ce |y, | =ced |y, (2.2)
Z, Zp

Esitlik (2.2) ise govde koordinat sisteminden yer merkezli yere sabit koordinat

sistemine doniistimii temsil eder.

2.3 Aerodinamik Model

2.3.1 Ugus Parametreleri

Aerodinamik kuvvetleri ve momentleri tanimlamadan Once bazi ugus

parametrelerini ve dinamik basinci tanimlamak gerekir.

Hiicum Agis1 : Govde eksen takimindaki flize hiz vektoriinlin boylamsal diizlemde
Xy ile yaptig1 acidir. Fiize hiz bileseni Z; ekseninde pozitif ise hiicum agis1 da
pozitiftir[21]. Esitlik (2.3) goriildiigii tizere « ile gosterilir . Hiicum agis1 gosterimi
Sekil 2.10° ile belirtilmistir.
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<!

>  Yatay Diizlem

Sekil 2.10: Hiicum agis1 tanimi

a = arctan (g) (2.3)

Kayma Agisi : Govde eksen takimindaki flize hiz vektoriiniin yanal diizlemde X,, ile
yaptig1 agidir[21]. Fiize hiz bileseni Sekil 2.11°de gosterildigi gibi ¥, ekseninde
pozitif ise kayma agis1 da pozitiftir. B ile gosterilir. Esitlik (2.4) ile gosterilmistir.

B = arcsin (;) (2.4)

Burada V' olarak tanimlanan toplam hizin biiytikligiidiir ve Esitlik (2.5) ile gosterilir.

V=@ o W 25)

Yy

Sekil 2.11: Kayma agis1 tanimi1
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Mach Sayisi : Akiskanlar mekaniginde, bir akigskan i¢inde hareket eden bir nesnenin
hizinin yerel ses hizina oranina denir. C ses hizini ifade eder, Mach sayisi Esitlik

(2.6) ile ifade edilebilir:

C, C = yRT olarak ifade edilir, burada y 1.4’e esit olarak alinan havanin 6zgiil 1s1
oranidir, R ise evrensel gaz sabitidir ve 287 J/kgKdegerine sahiptir. T, irtifaya gore
degisen ortam sicakligidir ve Esitlik (2.7) ile ifade edilebilir:

T — { T,(1 —0.00002256h) for h <10000m } 27)
| 0.7744T, for h > 10000 m '
Dinamik Basing : Bernoulli esitligine dinamik basing su sekilde ifade edilir:
1
p hava yogunlugudur ve Esitlik (2.9) ile hesaplanir:
| po(1 = 0.00002256h)*256¢  for h < 10000 m 2.9)
~ | 0.412¢70-000151(h~10000) for h =>10000m '

Burada p, deniz seviyesindeki hava yogunlugudur ve 1.223 kg/m>’e esittir, h ise

irtifa degeridir.
2.3.2 Aerodinamik Veri

Matematiksel bir model olusturabilmek i¢in modeli olusturulacak nesnenin fiziksel
bir anlam1 olmalidir. Fiize durumunda, matematiksel model, fiizenin ¢evikligini
gosteren aerodinamik kuvvet ve moment katsayilarimi igeren aerodinamik veriye
ihtiyag duyar. Missile-Datcom, c¢ok ¢esitli fiize konfigiirasyon tasarimlarinin
aerodinamik katsayilarin1 hizli bir sekilde olusturan yazilimdir. Bu yazilim uygun 6n
tasarim ic¢in tahmin dogruluguna sahiptir. Aerodinamik verileri elde etmek igin
oncelikle fiizenin fiziksel 6zellikleri gereklidir. Modellenmis fiize 5.25 metre boyuna
ve 24 santimetre capa(Kontrol yiizeyleri ve hareketsiz kanatlar hari¢) sahiptir. Fiize
on tarafinda 90° farkla yerlestirilmis 4 adet kontrol yilizeyine sahiptir. En arka
kisminda ise yine 90° farkla yerlestirilmis 4 adet sabit kanat vardir. Kontrol yiizeyi
ile hareketsiz kanatlar arasinda ise 45° kadar fark vardir. Yaklasik flize geometrisi

Sekil 2.12 ile verilmistir.
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Sekil 2.12: Fiize geometrisi

Missile-Datcom flizenin 6zelliklerini verebilmesi igin bazi parametrelere ihtiyag
duyar.

XLE(2) CHORD(2)
: ‘ ~ SSPANI —
XLE(1) _> L SWEEP(1) ; SSPAN(1) XLE() : CHORD(1)
l, ﬁc_enlerli_ne _ _ . _‘ ] Body Centerline -
XHINGE ;Hinge line
50% Root Chord
Sekil 2.13: Kanat ve kontrol yiizeyi geometrisi degiskenleri[22]
+Z
FINSET 1, PANEL 1
FINSET 2, PANEL 1
FINSET 1, PANEL 4
FINSET 1, PANEL 3 \
+X
FINSET 2, PANEL 3
Sekil 2.14: Kanat ve kontrol yiizeyi isimlendirilmesi[22]
b +Z XCG
i ]
DNOSE ‘.‘ DCENTR ? DAFT
: ; 1 |
“xo = LNoSE LCENTR SR

Sekil 2.15: Simetrik gévde geometrisi degiskenleri[22]
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BLUNTED NOSE

LNOSE

Sekil 2.16: Burun geometrisi degiskenleri[22]

LMAXU LFLATU
I ZUPPER
HEX bl s o
I ZLOWER
LIMAXL LFLATL

Sekil 2.17: Altigen kanat profili degiskenleri[22]

Bu degiskenlere atanan degerler ile fiize geometrisi tanimlanir ve girdi dosyas1 olarak
Missile-Datcom yazilimina verilir. Yazilim ve girdi dosyasi ile ilgili detaylar ---
referansinda bulunabilir. Fiizenin “+” konfiglirasyonunda ugacagi varsayilir ve bu
nedenle kontrol yiizeyleri sirasiyla 0°, 90°, 180°, 270° yerlesimlerinde bulunurlar.
Hareketsiz kanatlar ise sirastyla 45°, 135°, 225°, 315° yerlesimlerinde bulunurlar.

Ugus rejim alan1 Missile-Datcom yazilimina agagidaki parametreler ile tanimlanir.

a ={-20,-15,-10,-5,0,5,10,15,20}
B ={-20,-15,-10,-5,0,5,10,15,20}
Mach = {0.5,1.0,1.5,2.0,2.5,3.0,3.5,4.0}

Elde edilen aerodinamik veriler, 6 serbestlik dereceli benzetim modeli ve otopilot
tasarimi i¢in kullanilmigtir. Konu kontrole geldiginde birgok ugus parametresi
bolgesinin ¢ogunda dogal olarak kararli olan bir fiize tercih edilir. Tamamen kararli
bir fiize i¢in aerodinamik katsayilarin kararlilik, kontrol ve dinamik tiirevlerinin
uygun isaretlere sahip olmasi gerekir. Bu, Cizelge 2.1’de 6zetlenmistir. SAM fiizesi
i¢in ¢eviklik en kritik gereksinimdir ve ugusun bazi bolgelerinde kararsizliga ihtiyag
duyar. Fiizenin baz1 aerodinamik katsayilarmin grafikleri Cizelge 2.1’i daha iyi

anlamak i¢in ¢izilmistir.
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Cizelge 2.1: Kendiliginden kararli bir fiize i¢in aerodinamik kararlilik, kontrol ve
dinamik tiirevleri

Kararlilik Isaret Kontrol Isaret Dinamik Isaret
Cyy - Cys, + Cy, +
Cw, + Cns, _ Cn, +
Cig - Cig, + Cr, -
Cm, - Cins, - Cin, -
Cng + Cns, + Ca, :

Bu calismada kullanilan Missile-DATCOM yazilimindan alinan aerodinamik veriler

asagida bulunan Sekil 2.18 ile Sekil 2.32 arasinda verilmistir.

CN vs Hiucum Agisi

Mach = 0.5
Mach = 1.0
Mach = 1.5
Mach = 2.0
Mach = 2.5
10 E == Mach = 3.0
== Mach = 3.5

= Mach = 4.0

15 | I I I | I ]
-20 -15 -10 5 0 5 10 15 20

HUcﬁm Acisi(derece)

Sekil 2.18: Normal kuvvetin hiicum acisina gore degisimi
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CX

-0.

-0.25

-0.

-0.35

-0.

-0.45

-0.

2

4

3

CX vs Hucum Agcisi

—

—

A

5

1 1 1 1 1 1

=4—Mach = 0.5
={—Mach = 1.0
Mach =1.5
Mach = 2.0
Mach = 2.5
====Mach = 3.0
== Mach = 3.5
= Mach = 4.0

-20 -15 -10 5 0 5 10

Hucum Acisi(derece)

15 20

Sekil 2.19: Eksenel kuvvetin hiicum agisina gore degisimi

CY vs Kayma Agcisi

====Mach = 0.5
====Mach = 1.0
== Mach = 1.5

Mach = 2.0

Mach = 2.5
=== Mach = 3.0
= Mach = 3.5
= Mach = 4.0

1 1 1 1 1 Il

-15 -10 -5 0 5 10 15 20

Kayma Acisi(derece)

Sekil 2.20: Yanal kuvvetin kayma agisina gor
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0 1 1 I 1 1 |

Sekil

230
220

210

180
170
160

150

CYdr vs Kayma Agisi

——Mach =05 |
=—=Mach = 1.0
=—=Mach = 1.5

Mach = 2.0 |

Mach = 2.5
=—=Mach = 3.0
=—=Mach = 3.5
=——=Mach = 4.0

-20 -15 15 20

-10 -5 0 5 10
Kayma Acisi(derece)
2.21: Yanal kuvvet kontrol tiirevinin kayma agisina gore degisimi

CYr vs Hicum Agisi

=—=Mach = 0.5
= ===Mach = 1.0
====Mach = 1.5

Mach = 2.0

Mach = 2.5
====Mach = 3.0
=—=Mach =3.5 |}
== Mach = 4.0

-20 -15 -10 5 0 5 10 15 20

Hucum Acisi(derece)

Sekil 2.22: Yanal kuvvet dinamik tiirevinin hiicum agisina gore degisimi
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CNde vs Hiicum Agcisi

===Mach = 0.5
=—=Mach = 1.0
=—=Mach = 1.5

Mach = 2.0

Mach = 2.5
===Mach = 3.0
=—=Mach = 3.5
= Mach = 4.0

CNde

9 1 I I 1 I

-20 -15 10 . 5 0 5
Hdcum Acisi(derece)

10 15 20

Sekil 2.23: Normal kuvvet kontrol tiirevinin hiicum agisina gére degisimi

CNq vs Hiicum Agisi

=——=Mach = 0.5
=—=Mach = 1.0
=——=Mach =1.5

Mach = 2.0

Mach = 2.5
=——=Mach = 3.0
== Mach = 3.5
= Mach = 4.0

350

300

150

100 -

50 -

0 1 I I 1 I I 1 |
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

Hucum Acisi(derece)

Sekil 2.24: Normal kuvvet dinamik tiirevinin hiicum acisina gore degisimi
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Clda vs Kayma Agisi

3.5

—

©
O 25 ———Mach = 0.5
O == Mach = 1.0
==Mach = 1.5
Mach =2.0 |
Mach =25 |
15k Mach = 3.0
== Mach = 3.5
== Mach = 4.0

1 | I I I I I |
-20 -15 -10 5 0 5 10 15 20

Kayrha Acisi(derece)

Sekil 2.25: Yuvarlanma momentini kontrol tiirevinin kayma agisina gore degisimi

Clp vs Kayma Acgisi

-20
-25

-30

== Mach = 0.5
= Mach = 1.0
== Mach = 1.5

-35

Clp

-40 Mach = 2.0
Mach = 2.5
45 Mach = 3.0

== Mach = 3.5
= \ach = 4.0
20 -15 -10 5 0 5 10 15 20

Hucum Acisi(derece)

Sekil 2.26: Yuvarlanma momenti dinamik tiirevinin hiicum agisina goére degisimi




Cm vs Hiucum Agisi

30

20 -

====Mach = 0.5
=== Mach = 1.0
====Mach = 1.5
Mach = 2.0
Mach =25
Mach = 3.0
== Mach = 3.5
= Mach = 4.0

-30 . ' ' . ! !
-20 -15 -10 5 0 5 10 15 20

Hucum Acisi(derece)

-20 -

Sekil 2.27: Yunuslama momenti katsayisinin hiicum agisina gore degisimi

Cmde vs Hiicum Agisi

/

. — P
o “f \/_—Mach =05
-g 50 F Mach = 1.0
@) 0l Mach = 1.5
===Mach = 2.0

or Mach = 2.5

-80 - Mach = 3.0

= Mach = 3.5
= Mach = 4.0

-90 -

-100 1 I 1 1 1
-20 -15 -10 5 0 5 10 15 20

Hucum Acisi(derece)

Sekil 2.28: Yunuslama momenti kontrol tlirevinin hiicum agisina gore degisimi
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Cmq

5 or Mach =1.0
==Mach = 1.5

10 === Mach = 2.0
Mach = 2.5

Mach = 3.0

Cmgq vs Hicum Acisi

-1000 -
-1500 -
-2000 -

-2500 o

-3000 ———Mach = 0.5
/ Mach = 1.0
3500 P = Mach = 1.5
¥/ Mach = 2.0

-4000

Mach = 2.5

Mach = 3.0

-4500 |- = Mach = 3.5
== Mach = 4.0

-5000 I | I I I
-20 -15 -10 5 0 5 10 15 20

Hacum Acisi(derece)

Sekil 2.29: Yunuslama dinamik tiirevinin hiicum agisina gore degisimi

Cn vs Kayma Acisi

30 -

20 -

~ =

====Mach = 0.5

=== Mach = 3.5
= NMach = 4.0

.30 | I I I | I |
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

Kayma Acisi(derece)

Sekil 2.30: Sapma moment katsayisinin kayma agisina gore degisimi
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Cndr vs Kayma Agisi

=—=Mach = 0.5
==Mach = 1.0
===Mach = 1.5
Mach =2.0
Mach = 2.5
Mach = 3.0
=—=Mach = 3.5
= Mach = 4.0

15 20

-10 5 0 5 10
Kayma Acisi(derece)
Sekil 2.31: Sapma momenti kontrol tiirevinin kayma agisina gore degisimi

Cnr vs Kayma Acisi

=-2000
= v
-3000
E ———Mach=05
O ——Mach=1.0
=—=Mach=15
- Mach=2.0
Mach=2.5
_E500 Mach=3.0
\//_ Mach=35
=—Mach=4.0
_m 1 | L L 1 L ]
-2 -15 =10 -5 4] 5 10 15 X

Kayma Acisi(derece)

Sekil 2.32: Sapma momenti dinamik tiirevinin kayma agisina gore degisimi
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2.3.3 Aerodinamik Kuvvetler ve Momentler

Aerodinamik kuvvetler ve momentler katsayilariyla temsil edilebilirler. Referans
alan A, referans uzunluk d, dinamik basing Q ve Cy, Cy ve C; de aerodinamik

kuvvetler i¢in katsayilarsa aerodinamik kuvvetler asagidaki Esitlik (2.10) ile ifade
edilebilir[23].

Fax CX
Fay| = QA|Cy (2.10)
Faz CZ

C;, C,, ve C, moment katsayilari ise aerodinamik momentler Esitlik (2.11) ile ifade

edilebilir.

L G
M| =QAd|Cp, (2.11)
N Cn

Bu denklemlerde,

Cy =Eksenel kuvvet katsayisi

Cy =Yanal kuvvet katsayisi

C; =Normal kuvvet katsayist

C; = Yuvarlanma momenti katsayisi
C,, =Yunuslama momenti katsayisi
C, = Sapma momenti katsayis1

olarak ifade edilir.

Aerodinamik katsayilar asagidaki gibi birka¢ ugus parametresinin fonksiyonu olarak
ifade edilebilir[23].

Ci = Ci(M,a,B,84,8.,6,,p,q,7, & )

Gergek dilinyada, bu katsayilar ¢ok daha fazla ucus parametresine ve daha yiiksek
dereceli terimlere baglh fonksiyonlardir. Kuvvet ve moment katsayilari; Mach sayist,
hiicum ag1s1, kayma agist, irtifa diimeni agis1(6, ), kanatgik sapmasi agisi(6,), diimen
acis1(6,) ile olusturulan arama tablolarindan bulunabilir. Bu tablo degiskenleri,
tabloyu basitlestirmek i¢in azaltilabilir ancak dogruluk seviyesini disiiriir. 6
serbestlik dereceli benzetimleri ve dogrusal otopilot tasarimi igin aerodinamik

katsayilarin dogrusallastirilmis bigcimleri elde edilir.
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2.4 Hareket Denklemleri

2.4.1 Dogrusal Olmayan Hareket Denklemleri

Kontrol Ylzeyleri

Yuvarlanma

Yunuslama /
N.ry
b (__) Sapma

Yy Mg 8 !
"

Sekil 2.33: Oteleme ve déonme tanimlari

Fiize ile ilgili parametreler Cizelge 2.2°de verilmistir.

Cizelge 2.2: Fiize ile ilgili parametreler

X y z

Ag1 0] o A
Hiz u % w
Konum XB Y8 ZB
Agisal Hiz p q r

Kuvvet Fx Fy Fz
Moment L M N
Atalet Ixx lyy Izz
Carpim Atalet Momenti Ixy Ixz Iy

Denklemler ¢ikarilmadan 6nce 2 varsayim yapilir.
¢ Fiizenin kiitlesi ugus boyunca sabit kalir,

e Fiize kat1 cisimdir.

Bir flizeye etki eden kuvvetler ve momentler Fx, Fy, F; ve My, My, M. olarak

verilmigtir. Aslinda bu kuvvetler ve momentler bazi farkli kuvvetlerin ve

momentlerin  toplamidir. Bu  kuvvetlerden ve momentlerden bahsedilirken

aerodinamik kuvvetler, itme kuvvetleri ve yercekimi etkileri hesaba katilmalidir. Bu

kuvvetler ve momentler Esitlik (2.12) ve Esitlik (2.13)’deki gibi yazilabilirler.
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Fy| = |Fay t mgy + T, (2.12)

[FX' F, +mg, + T,
Fy F,,+mg,+Tz

‘My] [L+Lr
Myl =M+ M, (2.13)
(Ml LN+ N

Yukaridaki denklemlerde Fx, Fy, F; ve My, My, M, kuvvetleri ve momentleri sadece
flize ugus sirasinda aerodinamik etkilerden dolay1 olusur. gy, g, ve g, Dinya’nin
merkezine yonlii yercekimi ivmesinin govde eksen takiminda bilesenleridir.
T, Ty, T, Ly, My, Ny ise itki kuvveti ve momenti bilesenleridir. Govde koordinat

sisteminde yercekimi ivmesi asagidaki gibi ifade edilebilir.

Ix —gsin(0)
gy| = | gsin(¢)cos (8) (2.14)
9z gcos(¢)cos (6)

2.4.1.1 Kinematik Hareket Denklemleri

Oteleme Kinematikleri : Govde koordinat sisteminde tanimli hizin, yer merkezli
yere sabit koordinat ekseninde DCM yoluyla ifade edilebilecegi daha onceden
gosterilmisti.

Vx
Vy
Vz

= c@b) (2.15)

Esitlik (2.15) acilirsa asagidaki Esitlik (2.16), Esitlik (2.17) ve Esitlik (2.18) elde
edilir.

Vy = (cos(0) cos(¥))u + (sin(¢p) sin(0) cos(¥) — cos(¢) sin(¥))v

+ (cos(¢) sin(0) cos(¥) + sin(¢) sin(¥))w (2.16)

Vy = (cos(0) sin(Y))u + (sin(¢) sin(0) sin(¥) + cos(¢) cos(¥))v

+ (cos(¢) sin(0) sin(¥) — sin(¢) cos(¥))w (2.17)

Vz = (= sin(@))u + (sin(¢) cos(6))v + (cos() cos(©))w (218)

Bu denklemlerde Vy, Vy ve V, hizin yer merkezli yere sabit koordinat eksenine gore
yer mezkezli yere sabit koordinat ekseninde gosterilmis bilesenleridir. u, v ve w ise
hiz bilesenlerinin yer mezkezli yere sabit koordinat sistemine gore gévde koordinat

sisteminde gosterilmis bilesenleridir.
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Donme Kinematikleri : Donme kinematik denklemleri, Euler a¢ilarinin zamanla
degisim oranini flize gévdesinin agisal hizlar ile iligkilendirir. Ortogonal matris ve
sabitin tlirevinin sifir olmasi 6zelligi kullanilarak asagidaki  denklemler

cikarilabilir[24].

[C<e,b)]TC<e.b> =] (2.19)

d T d
E([C(e'b)] C(e.m) =—O (2.20)
[C(e,b)]TC'(e,b) _ [_C(e,b)]TC(e,b) (2.21)
[C(e,b)]TC'(e,b) - _ ([C(e,b)]TC(e,b)) (2.22)

Yukaridaki denklem [C (e’b)]TC D) nin garpik-simetrik bir matris oldugunu ve bu

nedenle @ kolonundan olusturulan, @ = [C (e'b)]TC <e'b)5ang denklemini saglayan ve
govde koordinat sisteminde tanimli hiz bilesenlerini igeren bir garpik-simetrik @

matrisi oldugunu gosterir.
Daha acik bir sekilde ifade etmek gerekirse,
p
Wang = IQl (2-23)
T
ve dolayisiyla karsilik gelen ¢arpik-simetrik matris Esitlik (2.24) ile ifade edilebilir.
0 —-r g¢q
o= [ T 0 —p] (2.24)
-9 p 0
[C (e'b)]TC’ (eb) = & denklemi Euler agilarmin degisim oranlari igin ¢oziiliirse donme
kinamatik denklemleri Esitlik (2.25), Esitlik (2.26) ve Esitlik (2.27)’deki gibi elde
edilir[24].
¢ = p + (gsin(¢) + rcos($))tan (6) (2.25)

0 = qcos(¢p) — rsin(¢p) (2.26)

b= (qsin(¢) + rcos(¢))

c05(0) (2.27)
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2.4.1.2 Dinamik Hareket Denklemleri

Oteleme Dinamikleri: Oteleme dinamik denlemlerinin elde edilmesinde Newton’un
ikinci yasasi kullanilir. Eger Diinya’nin ataletsel koordinat sistemine gore yok
sayilirsa, yer merkezli yere sabit koordinat sistemi, ataletsel koordinat sistemi olarak
diisiiniilebilir ve oteleme ve donme hizlar1 yer merkezli yere sabit koordinat

sisteminde elde edilebilir.

- d — d —

- = m— 2.28
F=— (mV) |, m— )1, (2.28)
ﬁ = ﬁaero + ﬁitki + ﬁyergekimi (2.29)

Bu denklemlerde F , fiize tizerine etki eden aerodinamik, itki ve yergeki kuvvetlerinin
toplamidir. Filizenin kiitlesi m, yer merkezli yere sabit koordinat sistemine gore hizi
V’dir. |g ise ilgili terimlerin tiirevlenmesinin yer mezkezli yere sabit koordinat
sisteminde yapildigin1 gosterir. Esitlik (2.28), gdvde koordinat sisteminde asagidaki
gibi yazilir.

- d — — -
F= a(mv) |, + Bang XV (2.30)
Yukaridaki esitlikte | tlirevlenmenin govde koordinat sisteminde yapildigini

gosterir. F vektorii asagidaki Esitlik (2.31) ile ifade edilebilir.

Fx
F= [Fy (2.31)
Fz
Dogrusal hiz vektorii asagidaki Esitlik (2.32)’de ifade edildigi gibi yazilabilir.
u
V= I l (2.32)
w
Agisal hiz vektori ise Esitlik (2.33)’de ifade edildigi gibi yazilabilir.
p
Wang = [ql (2.33)
r

Esitlik (2.30), yukaridaki Esitlik (2.31), (2.32) ve (2.33) ile tekrar yazildiginda
asagidaki Esitlik (2.34) elde edilir.

Fy U D u
Fy =m{ vl+1q| x|V (2.34)
F; % r w
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Ivme terimleri Esitlik (2.35)’de gosterildigi gibi bir tarafta birakilir.

u] [Ex/m) oy u
v|=|Fy/m|— [q X lvl (2.35)
1% F;/m T w
Vektorel carpim yapildiginda asagidaki Esitlik (2.36) elde edilir.
U Fy/m qw — v
[1’7 = [Fy/m - [ru - pW] (2.36)
w F;/m pv —qu

Son olarak o6teleme dinamik denklemleri Esitlik (2.37), (2.38) ve (2.39)’da
gosterildigi gibi elde edilir.

F
U=—=—qw+rv (2.37)
m
F
U= _ru+ pw (2.38)
m
Fy
Pz 2.39
W=——pv+qu (2.39)

Donme Dinamikleri : Donme dinamik denklemleri elde edilmesinde asagidaki
Esitlik (2.40) kullanilir.

- d -
M = E(H) |, (2:40)

Fiize iizerine etki eden toplam tork M ile ifade edilir. H = f@ang fiizenin agisal

momentumu, J atalet diyadigidir. Esitlik (2.40) gévde koordinat sisteminde asagidaki

bi¢cimde yazilir.

— ~ d g — T—
M=7J {E (H) |B} + @ang X [@Bang (2.41)
Atalet diyadigi matrisi govde koordinat sisteminde asagidaki Esitlik (2.41) gibidir.
Ixx _Ixy _Ixz
J=|"by Iy —ly (2.42)

—L; =L, I
Fiizenin govde ekseni, atalet ekseni ile cakisacak sekilde alinmistir. Dolayisiyla
capraz ¢arpim atalet terimleri Iy, I, Ve I, kaybolur. Flizenin simetrik olmasindan
dolay1 da I, =1I,, kabul edilir. Boylece atalet matrisi, simetrik bir fiize i¢in

asagidaki Esitlik (2.43) gibi basitlestirilebilir.
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ILe 0 0
j=|0 1L, o0 (2.43)
0 0 I,

Toplam moment siitun vektorii gésterimi Esitlik (2.44)’de yazilmistir.

p
Gang = lq] (2.44)
r

Esitlik (2.40) olusturulursa asagidaki bi¢imi alir.

My L, O 0 p p L, O 0
MY] =10 L, O0f|g|+ qlx 0 L, O [ql (2.45)
My 0 0 I,|Lr r 0 0 I,|Yr
Skaler ¢arpim isleminden sonra Esitlik (2.46) elde edilir.
MX Ixx}? p Ixxp
My | = |lyyq| + |q| X |1yyq (2.46)
My Ip,7 y I,r

Vektrorel ¢arpim isleminden sonra Esitlik (2.47) elde edilir.

My | = |Lyyq| + | =107 + Lixpr (2.47)
M, 1,7 Lyypq — LxPq

son olarak donme dinamik denklemleri Esitlik (2.48), (2,49) ve (2.50) elde edilir.

MX - qr(lzz - Iyy)

[Mxl LexD I,,qr — IyyCIT'

D= (2.48)
Ixx
My —rp(l, — 1
q — Y pl( XX zz) (2.49)
yy
M, — L, —1
;o= VA pQ( vy xx) (2.50)
Izz

2.4.2 Dogrusal Hareket Denklemleri

2.4.2.1 Diferansiyel Denklemlerin Dogrusallastiriimasi

Dogrusallastirma, fonksiyonun belirli bir noktasinda fonksiyona dogrusal yaklasimi
bulmay1 ifade etmektedir. Dinamik sistemlerde dogrusallastirma, dogrusal olmayan
diferansiyel denklemlerden olusan sistemin denge noktasinin yerel kararliligim
belirlemek i¢in kullanilir. Dogrusal olmayan bir sistem modelinin en genel temsili

asagidaki Esitlik (2.51)’deki gibidir.
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x=f(x,u) xeR"veueR™oldugu yerde (2.51)
Sistemin dengede olmasini saglayan sabit bir giris U, = [Uqe, Une) «ov -, Ume]” VE SaADIL
bir denge durumu x, = [X10, X2, - ., Une]? olsun. Bu giris ve denge durumuyla
asagidaki Esitlik (2.52) elde edilmis olur.

flxe,ue) =0 (2.52)
Pertiirbasyon teorisinden faydalanilarak sabit giris ve denge durum vektorii asagidaki

Esitlik (2.53)’deki gibi tanimlanabilir.

U=1u,+Au = x =x, +Ax (2.53)
Yukaridaki Esitlik (2.53)’i Taylor agilimi ile agarsak;

X = f(x, +Ax,u, + Au) = f(x,,u,) + Z—i (xg, ug)Ax +

of (2.54)
™ (Xe,up)Au + HOT = AAx + BAu

Yukaridaki agilimda f fonksiyonunun x ve u’ya bagli Jacobian matrisi (x,,u,)
noktalarinda otopilot tasarimi i¢in tasarim kosullarini sisteme bildirmek iizere Esitlik

(2.55) ve Esitlik (2.56) olusturulur.

0f1 .. Oh]
af 6x1 axn
o KeUe) = i = (2.55)
* O ... O

[0x axn_x=x€_u=ue

Oh . Oh]
af aul Bun
a_ (xe; ue) = (256)
¢ O ... O

[ 0u, aun_x:xe,u:ue

Yukaridaki teoremler ve esitlikler kullanilarak y = f(x,u) bi¢iminde dogrusal
olmayan bir fonksiyonun dogrusal bi¢cimi elde edilebilir ve sonug olarak ortaya ¢ikan

model asagida Esitlik (2.57)’de verilmistir.

0 0
y=u,+Ay, Ay = CAx + DAu, C=£(xe,ue),D=£(xe,ue) (2.57)

2.4.2.2 Aerodinamik Modelin Dogrusallastirilmasi

Aerodinamik katsayilar, benzetim ortaminda ugus parametrelerinin dogrusal olmayan

fonksiyonu seklinde kullanilmistir ancak otopilot tasariminda kullanilmak {izere
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Taylor ag¢ilimi ile denge noktalar1 etrafinda asagida Esitlik (2.58) ile verilen bigimde

dogrusallagtirilmistir.

C;=Ci(M,a,B,84 8, 6rp,qr71 a&p) = Cqola,M,B)+ Cip(a, M, B +

Ci[)’(arMnB) + Ci8a(a)M’,8)6a + Ci8e(a1Mlﬁ)6e + Cié'r(aﬂMlﬁ)6r +

d d d
Cip(aiM!ﬁ)pﬁ-‘l_ Clq(a)M)B)qﬁ-l_ Cir(alMlﬁ)rﬁ-l_ YDT

i=X,Y,Zl,mn (2.58)
Yukaridaki denklemde Y.D.T. kisaltmasi Taylor agilimindaki yiiksek dereceli
terimleri ifade etmektedir ve ihmal edilecektir. % terimi ise dinamik aerodinamik
katsayilar1 boyutsuz hale getiren carpandir. Aerodinamik tiirevler i¢in asagidaki
Esitlik (2.59) kullanilmaktadir.

OCU

Cij =5 lizio  J =@ B,84,8e,6,0, 4,7 (2.59)

Aerodinamik tiirevler sadece Mach sayisina bagli bir fonksiyon degil ayrica hiicum
acist ve kayma acisina da bagli olabilir. Missile Datcom programina goére cogu
aerodinamik tiirev Mach sayisi, hiicum agis1, kayma acis1 ve kanat sapma agisina

baglhdir. Bu tiirevler giris parametrelerine bagl olan tablolardir.

Aerodinamik kuvvetlerin ve momentlerin katsayilarinin boyutsuz olarak ifadeleri

asagidaki Esitlik (2.60) ile Esitlik (2.65) arasinda verilmistir.

Cx = —Co(a, M, B) (2.60)

d d
CY = Cyﬁﬁ + Cy5a5a + Cy5r6r + Cyppﬁ + Cyrrﬁ (261)

d
CZ = CZaa+CZ(§e6e + CZqCIﬁ (262)
d d
Cl = Clﬂﬁ + C15a5a + C15r5r + Clppﬁ + Clrrﬁ (263)
d

Cn = Cpaa+Cps, 6, + Cmqqﬁ (2.64)

d d
Cn = Cn,B,B + Cn5a5a + Cngr(sr + Cnppﬁ + Cnrrﬁ (265)
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2.4.2.3 Hareket Denklemlerinin Dogrusallastirilmasi

Dogrusal kontrolcii tasarlamak i¢in 6nce dogrusal bir sistem modeline ihtiya¢ vardir.
Aerodinamik modelin dogrusallastirilmas1 onceki boliimlerde gosterildi. Hareket
denklemlerinin de denge noktalarinda dogrusallastirilmasi gerekmektedir. Bu
caligmada fiizenin kararli hal ugus kosulu dogrusallastirilmanin yapildigi denge
noktas1 olarak alinmistir. Dogrusallastirma islemi sirasinda dogrusal olmayan hareket
denklemleri tizerinde mantikli varsayimlar yapilmistir. Modellenen fiize, hedefine
yonlenirken yuvarlanma eksenindeki harekete ihtiyag duymamaktadir ve boyle
flizelere donmeyen fiize(skid-to-turn) denilmektedir. Boyle fiizelerin onemli bir
avantaji ise boylamsal ve yanal hareketleri birbirinden bagimsiz olarak
modelleyebilmektedir. Ornegin fiizenin boylamsal hareket yaptiginda yuvarlama ve
sapma acilar1 ve yanal hareketin agisal hizlar1 olusmaz. Hareket denklemlerinin

dogrusallastirilmasinda yapilan varsayimlar asagida gosterilmistir.

e Yuvarlanma hareketi sabit ve ¢ok azdir. (¢p = 0°,p =~ 0° /s).

e ¢ kullanigh ise, 7 = 0.

e 7 kullanisli ise, g = 0.

e Fiizenin hiz1 sabit ve govde eksenindeki u hizina yakindir (V = u).
Varsayimlarin yardimiyla hiz denklemleri asagidaki gibi elde edilir.
q = 0 icin Esitlik (2.48) asagidaki hale gelir.

d d
. My QAd(CigB + Ci5,64 + Ci5,67 + Clpp; + Cpr ;)

2.66)
p (
IXX I.X'.X'
p = 0 icin Esitlik (2.49) asagidaki hale gelir.
d
j= & _ QAd(Cmaa+CmSe6e + Cngq E) (2.67)
Lyy Iyy
r = 0 i¢in Esitlik (2.50) asagidaki hale gelir.
d d
i & _ QAd(CnBﬁ + Cn6a5a + Cn6,~5r + Cnpp; + Cnrr ;) (2.68)

IZZ IZZ

Denklemlerin gériiniimiinii sadelestirmek i¢in asagidaki gibi gosterim yapilabilir.
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p=LgP+Ls,8q+Ls 6 +L,p+Lr (2.69)

q = Mqa + Ms, 6, + Myq (2.70)
= NﬁIB + N5a5a + N8T6T + Npp + NrT' (271)
oldugu yerde,
QAd QAd d QAd d QAd
Lo — _xae e = ——¢ 2.72
B Ixx Clﬁ 14 Ixx v lp r Ixx Y Ir Sa Ixx 16q ( )
QAd QAd QAd d QAd
L8r Ixx Cl(ST Ma Iyy ma q Iyy 21 mq [ Iyy 16e (2 73)
QAd QAd d QAd d QAd
Nﬁ Izz CnB Np Izz 21 np Vr Izz 27 nr 1V§, Izz nég ( )
QAd
Nsr — _Cn&« (275)
Iy,

Hiicum agisinin ve kayma agisinin kiiciik olma varsayimini yaparak kiigiikk ag1

yaklagimi kullanilirsa asagidaki esitlikler elde edilir.

a = arctan (g) ~ % (2.76)
B = arcsin (g) ~ ; (2.77)

Buna ek olarak eksenel hizin hemen hemen her dogrusallastirma noktasinda sabit ve

diger hiz bilesenlerine gore ¢ok biiyiiktiir.
vwLuxV (2.78)

Bu yaklagimlar1 kullanarak hiicum agisinin ve kayma agisinin tiirevleri asagidaki

Esitlik (2.79) ve Esitlik (2.80) gibi basitlestirilebilir.

Pz
s _m TP (2.79)
v v
Fy
. v ;—ru+pw
LY P 2.80
Fry v (2:80)

Yuvarlanma hizinin neredeyse sifir varsayimi daha dnceki boliimlerde yapilmisti ve
aerodinamik katsayilarin dogrusal ifade bi¢imi ile birlikte asagidaki Esitlik (2.81) ve
Esitlik (2.82) gibi yazilabilir.
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) QA d
a = m_V(Czaa+CZ6e6e + Czqq ﬁ) + q (281)

. QA d d
B =0 (Crah + Cra,da + Cra, b + Coppas+ Crras) =7 (282)
Gosterim sadelestirilse, Esitlik (2.83) ve Esitlik (2.84) elde edilir.
& =Zoga+ (Zy+1)q+ Zs,6, (2.83)
B =YgB +Yyp+ (Y, — Dr + Y5 8, + Y5 6, (2.84)
oldugu yerde,
QA QA d QAd QA
Za :WCZa Zq =WﬁCzq de =WCZ,39 Y[g :WCYﬁ (285)
QA d QA d _ QAd _ QA
W=z O =y O Yo =y Gvs e =5y tra (280)

Oteleme kinematik denklemleri govde eksenindeki hizlar1 yer merkezli ataletsel
eksenine ¢evirmede kullanildiklar1 i¢in dogrusallastirilmalarina ihtiya¢ yoktur. Son
asama olarak donme kinematik denklemleri basitlestirildi. 6 = 0 i¢in Esitlik (2.25),
Esitlik (2.26) ve Esitlik (2.27) asagidaki bigime gelirler.

¢ =p (2.87)
0=q (2.88)
Y=p (2.89)

2.5 Kontrol Yiizeyi Sapma Acilari

Bu caligmada kullanilan fiize kanard kontrollii bir fiizedir ve kontrol yiizeyleri (+)
konfiglirasyonundadir. Asagidaki sekilde kontrol yiizeylerinin pozitif yondeki
donmelerinin tanimlamalar1 ve kanat numaralandirilmasi yapilmistir(Fiizeye arkadan

bakilmaktadir).

Fiizeler hedefine giderken yuvarlanma hareketini kullanip kullanmamalarina gore

ikiye ayrilirlar. Bu ¢alismada kullanilan fiize donmeyen bir fiizedir.
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e_

3

Sekil 2.34: '+' konfigiirasyonlu filize kontrol yiizeyleri pozitif donme tanimlamalari

Fiizeye arkadan bakildiginda biitiin kontrol ylizeylerinin pozitif yonde hareketi
pozitif yuvarlanma hareketine neden olmaktadir. Pozitif yunuslama hareketi ise 2
numarali kontrol yiizeyinin negatif, 4 numarali kontrol yiizeyinin pozitif yonde
hareketi sonucu olusmaktadir. Pozitif sapma hareketi i¢in ise 1 numarali kontrol

ylizeyinin pozitif, 3 numarali kontrol yiizeyinin negatif hareketi sonucu olusmaktadir.

Kontrol yiizeylerinin isimlendirilmesi ise &7, 3d,, 85 ve §,’diir. Bu kontrol

ylizeylerinin kombinasyonlariyla asagidaki ic donme hareketi olusur.

6, = aileron acisi( Yuvarlanma hareketi)
6., = elevator acisi( Yunuslama hareketi)

6, = rudder acisi( Sapma hareketi)

Bu acilar kontrol yiizeylerinin kombinasyonlariyla asagida verilen Esitlik (2.90),
Esitlik (2.91) ve Esitlik (2.92)’da gosterildigi gibi olusturulurlar.

s _ Bt +8 44,

. 7 (2.90)
5, = % ; 04 (2.91)
5, = J ; % (2.92)
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2.6 Kontrol Tahrik Sistemi Modeli

Kontrol tahrik sistemi basitge kontrol ylizeylerini tahrik eden motor sistemidir.
Otopilottan gelen kanat agis1 komutunu giris olarak alir ve takip performansina gore
¢ikis komutunu sisteme iletir. ikinci dereceden dogrusal bir sistem olarak asagida
verilen Esitlik 2.93’de gosterildigi gibi modellenmistir.

6(s) _ W

= 2.93
6.(8) s?+ 28w, + w? ( )

oldugu yerde,

w, = dogal frekans(rad /s )

¢ = sonliimleme orani.

Bu sistemlerin hiz limiti ve yapabilecekleri maksimum hareket acis1 vardir. Bu ag1 ve
hiz limiti fiizenin dinamiklerine baghdir ve flizeyi kararli halde tutabilecek sekilde
limitlenmistir. Sistemin dogal frekansi 100 rad/s , soniimleme orani 0.707, kontrol
ylizeylerinin maksimum hizi 250°/s ve maksimum yapabilecegi ac1 20°’dir.

Asagidaki sekilde kontrol tahrik sisteminin blok semas1 verilmistir.

hiz limiti pozisyon limiti

3 - ] 1 s,

+\ @ [+ 15[ s | '
2¢ @,

Sekil 2.35: Kontrol tahrik sistemi blok semasi

Sistemin durum uzay1 gdésterimi asagida verilmistir.

%[ggg - —2)% —zéwn] [gggh[aﬁ’%]sc(t) (2.94)

41



2.7 Dogrusal Fiize Modeli

2.7.1 Yunuslama Diizlemi Durum Uzay Modeli

Onceki béliimlerde elde edilen yunuslama diizlemi denklemleri yunuslama diizlemi

durum uzay1 modelini olusturmak i¢in asagidaki gibi kullanilmistir.

a1l 1Zy 0 Zy+1 Zs, 0 7ra 0
0 0 0 1 0 o [|8] |o
(=M, 0 M, M, 0 q|+| 0 |s,, (2.95)
S| 1o o 0 0 1 |[%] |0
&l Lo 0o 0 —wz —2e0 6] ozl

2.7.2 Yuvarlanma — Sapma Diizlemi Durum Uzay Modeli

Onceki béliimlerde elde edilen yuvarlanma ve sapma diizlemi denklemleri

yuvarlanma ve sapma diizlemi durum uzay1 modelini olusturmak i¢in asagidaki gibi

kullanilmistir.

Bl 1, 00 Y, ¥,-1 Y5, 0 Y5 0 1B1 0 o0

o 0 0 0 1 0 0 0 0 0 ¢ 0 0

¥ 0 00 O 1 0 0 0 0o ||¥ 0 0

P Lg 0 0 L, L. Ls, 0 Lg 0 P 0 0]

FI=[Np 0 0 N, N Ng, 0 Ns O |40 0 [5ac]

S/ 1o oo o o o 1 0 o [|%] [0 O

5, 0 0 0 0 0 -w?2 2w, 0 0 [[0a| |@wn O

5 000 0 0 0 0 0 & [0 O

-SZ- [0 0 0 O 0 0 0 —w2 —28w,dls ] L0 o
(2.96)

2.8 Sonuc¢

Bu bolimde fiize dinamikleri , eksen takimlart ve dontisim matrislerinden
bahsedildi. Dinamik ve kinematik hareket denklemleri ve 6 serbestlik dereceli fiize

dinamikleri elde edildi.

Dogrusallastirma siireci sonucunda otopilot i¢in tasarimi i¢in gerekli olan 2 durum
uzay1 modeli elde edildi. Elde edilen bu durum uzay1 modelleri iizerinden dogrusal

karesel tiimlev ve dogrusal parametrik degisken metodlar1 ile otopilot tasarlanabilir.

Otopilot tasarimlar1 2 g¢evirim tiizerinden tasarlanabilir. Bu g¢evirimler hiz ve ivme

cevirimleridir. Sonraki bdliimde otopilot tasariminin detaylar1 verilmistir.
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3. OTOPIiLOT TASARIMI

3.1 Giris

Karadan havaya firlatilan fiizeler genellikle govde eksenine gore yuvarlanma
hareketi yapmayan filizelerdir ve boylamsal ve yanal dinamikleri ayr1 ayri
incelenebilmektedir. Bu ¢alismada yunuslama, sapma ve yuvarlanma otopilotlar
birbirinden bagimsiz olarak tasarlanmistirlar. Yuvarlanma otopilotunun tek gorevi
yuvarlanma agisini sifir derecede tutmaktir. Dogrusal durum uzay1 modelleri dnceki
boliimde elde edilmistir. Sadece yanal durum uzayr modeli sapma ve yuvarlanma
otopilotlar1 i¢in ayrilmistir. Otopilotlar giidiim sisteminden gelen ivme komutlarini
takip etmeye calisan kontrol birimleridir. Fiize sistemlerinde kontrolciilerin hizli
calismasi gerekmektedir ¢iinkii fiizeler hedefine en kisa zamanda en az kacirma
mesafesiyle yaklasmak zorundadirlar. Karadan havaya atilan hava savunma fiizeleri
cok hizli ve hassas olarak hedeflerine ulasirken otopilotlarinin da ¢ok gelismis olmasi
gerekmektedir. Bu ¢alismada 2 otopilot tasarlanmistir. Bu otopilotlarin ikisi de ivme
ve hiz ¢evirimlerinden olusan 2 c¢evirimli otopilotlardir. Hiz otopilotlart dogrusal
karesel diizenleyici tabanli pratik en uyguna yakin takipci ve dogrusal parametrik
degisken olarak birbirinden farkli otopilotlar olarak tasarlanmislardir. Fakat ivme
otopilotlar1 ise PI otopilot olarak tasarlanmislardir. Asagida tasarimlari yapilan

otopilotlarin 2 ayr1 ¢evirim i¢in isterleri bulunmaktadir.

Hiz otopilotu:

e Kazang Pay1 > 8 dB,

e Faz Pay1>40°,

e Kontrol yilizeyi hiz1 <250°s,

e Oturma zamani1(%?2) < 2s (Yuvarlanma otopilotu i¢in < 1s).
Ivme otopilotu:

e Kazang Pay1 > 8 dB,

e Faz Pay1>40°,

e Kontrol yiizeyi hiz1 < 250°s,

e Oturma zamani(%?2) < 2s (Yuvarlanma otopilotu i¢in < 1s).
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3.2 Dogrusal Karesel Diizenleyici Tabanh Pratik En Uygun Takipci

Bu boliimde yunuslama hizi, sapma hiz1 ve yuvarlanma hiz1 otopilotlarinin detaylari
verilmistir. Oncelikle Dogrusal karesel diizenleyicilerin calisma prensibi ele

alinmustir.

Dogrusal karesel diizenleyici en ¢ok bilinen optimal kontrol tasarim tekniklerinden
biridir. Bu teknikte eniyileme amaclanirken sistemin sinirli kaynaklarini en uygun
bicimde kullanmak gerekmektedir. Optimal kontrol problemi sinir kosullarini, sistem
dinamigini ve performansi belirleyen bir skaler indeksten olusur. Bu kontrolde amacg,
skaler performans indeksini degistirerek sistemin performans kriterlerini biitiin
calisma kosullarinda saglamaktir. Bu ¢alisma kosullarinin iginde en iyi performansi

saglayan indeks tasarim indeksi olarak belirlenir[25].

Bu kontrol tekniginde sistemin tiim durumlar1 bilinmekte ve dongii tek seferde

kapatilarak kararli bir sistem elde edilebilmektedir.

Dogrusal ve zamanla degismeyen bir sistemin durum uzay1 gosterimi Esitlik (3.1)-

(3.2) ile ifade edilmektedir.

x = Ax(t) + Bu(t) (3.2)

y = Cx(t) + Du(t) (3.2)

Eger sistemin biitiin durumlar 6l¢iilebilir ise durum geri beslemesi Esitlik (3.3) ile

ifade edilmektedir.

u=—Kx (3.3)
Dogrusal karesel kontroliin amaci Esitlik (3.4) ile ifade edilen performans indeksi

fonksiyonunun en az olmasini saglayan bir giris sinyali u(t)’yi bulmaktir.

J = f[xTQx + uTRu]dt (3.4)
t=0
Yukarida bulunan Esitlik (3.4)’de yer alan Q ve R agirlik matrislerini, u kontrol giris
sinyalini, J skaler performans indeksini ve x sistem durum vektoriini ifade
etmektedir. Esitlik (3.4)’e gore Q ve R agirhik matrisleri performans indeksini

degistirmektedir. Q simetrik pozitif yar1 tanimli durum degiskeni agirlik matrisi,

R ise simetrik pozitif tanimli kontrol sinyali agirlik matrisini ifade etmektedir.

44



K durum geri besleme kazanci igin Esitlik (3.5) ¢oziilmelidir. Bu esitlikte S pozitif
sonlu bir kosegen matristir ve Esitlik (3.6) ile ifade edilen Riccati denkleminin
¢oziilmesi ile bulunur[26].

K =R'BTS (3.5)

0=ATS+SA+ Q —SBR™'BTS (3.6)
Q ve R matrisleri sistemin kullandig1 enerjiyi ve tepki siiresini belirlemede kullanilir.

Q matrisi R matrisinden biiyiik tanimlandiginda sistemin tepki siiresi azalmakta fakat
daha biiyiik enerji kullanilmaktadir. R matrisi Q matrisinden biiyiik tanimlandiginda
sistem daha az enerji ile dengelenebilmektedir fakat tepki siiresi uzamaktadir. Bu
matrislerin se¢imi bir diger optimizasyon problemidir ve kontrolcii tasarimini yapan
kisiler kendi tecriibeleriyle ve kontroliinii saglayacaklar1 sistemin dinamiklerini
bilerek bu matrisleri secerler. Eger sistem gdzlemlenebilir ise genellikle Q = CTC ve
R = pl segilerek kazancglar elde edilir. Kontrol edilecek sistem “m” adet durum

degiskenine sahipse @ matrisi m x m boyutlu, “k” adet kontrol girisine sahipse R

matrisi k X k boyutludur.

Asagidaki Sekil 3.1 ile pratik en uygun takip¢inin yuvarlanma, yunuslama ve sapma

hiz otopilotu i¢in blok semasi verilmistir.

Sekil 3.1: Pratik en uygun takipgi blok semasi

Bu blok semasinda Esitlik (3.1) ile Esitlik(3.2) ve biitiin durum geribeslemesi

varsayimlari gecerlidir.

Hatanin integrali ¢ olarak tanimlandiktan sonra sistemin bir durumu gibi durum
uzay1 modeline entegre edilir[26]. Yeni durum uzay1 modeli asagida verilen Esitlik

(3.7), Esitlik (3.8) ve Esitlik (3.9)’da verildigi gibidir.
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F=124 S+ Ble ) @)

y=Cx (3.8)

u=—-Kx+ké& Kr=[K —k] (3.9)

Yeni modelde yeni durum vektorii Esitlik (3.10) ile ifade edilmistir.

x=[x¢]" (3.10)
ve durum uzay modeli Esitlik (3.11) ve Esitlik (3.12) ile ifade edilmektedir.

d _ _ _
— =A%+ B G 3.11
7t X+ Bu+Gr (3.11)
u=—Krx (3.12)
Olusturulan bu yeni model i¢in Ky, klasik dogrusal karesel regiilator tasariminda elde

edildigi gibi elde edilebilmektedir. Dogrusal karesel regiilatorde durumlar1 sifira

yaklastirirken bu modelde hatanin integrali sifira yaklasmaktadir[28].
Sistemin kapali ¢evrim gosterimi Esitlik (3.13) ile gosterildigi gibidir.

d _
- = (A—BKp)% +Gr (3.13)

3.2.1 Yunuslama Otopilotu Tasarim

Yunusla otopilotunun tasarim siireci iki agsamadan olusmaktadir. Birincisi i¢ dongi
olan hiz ¢evrimidir. Ikincisi dis déngii olan ivme ¢evrimidir. Pratik en uygun takipgi
¢Oziimii yunuslama otopilotu i¢in asagidaki Esitlik (3.14), Esitlik (3.15) ve Esitlik

(3.16) ile verilen durum uzay ile ifade edilmektedir.

@1 [Zy Zg+1 Zs, 0 0] @ 0 0
al |m, M, Ms, o o]l ¢ 0 0
8| = 0 0 0 1 0 8¢ |+] 0 S.c+10]q (3.14)
Sl o 0 —w2 —260w, 0|l % | |w? 0
eq] Lo -1 o o ollfed Lo 1

y=[0100 0] (3.15)
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€ =qc—q (3.16)
Kontrol yiizeyinin sapma miktarinit ve hizim1 kontrol altinda tutabilmek igin kanat
tahrik sistemi parametreleri durum uzayr modeline ilave edilmistirler. Dogrusal
karesel diizenleyici sistemin kararli olmasini garanti eder. Tasarlanan kontrolcii
dogrusal, optimum ve durum geri beslemeli bir kontrolciidiir. Bu tasarim kontrol
edilmek istenen sistemin herhangi bir giris altinda sistemin durumlarinin denge
noktasina ulasmasini saglamaktadir. Bu tasarimda sistemin biitiin durumlarinin

Olctilebilir olmasi gerekmektedir ve durumlarin hepsi 6l¢iilebilirdir.

Q agirlik matrisi sistem performans kriterlerini karsilayacak sekilde iterasyon sonucu

elde edilir. Q agirlik matrisi R agirlik matrisi Esitlik (3.17) ve Esitlik (3.18) ile ifade

edilebilirler.
0 0 0 0O
0O 0 0 0 O
Q=0 0 0 0 0O (3.17)
0 0 0 0 O
0 0 0 0 g
R=1 (3.18)

q degeri sistemin yerlesme zamani, maksimum asimi, yiikselis zamani ve kontrol
ylizeyinin hizina bagh olarak iterasyon sonucu elde edildi. ivme ¢eviriminde sifir
denge durumu hatas1 ve hizli cevap yapisindan dolay1 PI kontrolcii tasarimi yapildi.

Yunuslama otopilotu blok semasi Sekil 3.2°de verilmistir.

Ay K,s + K; J" c 9z L
3 s q
A
Yunuslama
hiz otopilotu
K

Sekil 3.2: Yunuslama otopilotu blok semast

Yunuslama acisal hizt ile boylamsal ivme arasindaki transfer fonksiyonu asagidaki
Esitlik (3.19) ile verilmistir.

&G _y <Z5e52 + (Z4Ms, — MyZ5,)s + ZoMs, — Ma259>

(3.19)
q M535+MaZ5e —ZaMge
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Hiz ¢evirim otopilotunun tasarlanmasiyla ve esitlik 3.17’nin elde edilmesiyle yeni bir
acik cevirim sistem elde edilir. Bu acik cevirim PI kontrolciisiiyle kapatilarak

yunuslama otopilotu elde edilmis olur. Otopilotun tasarim noktasi asagida verilmistir.

e Mach=3

e Hiicum agis1 =0

e Kayma agis1i=0

e lrtifa=35000 ft
Bu tasarim noktasinin seg¢ilmesinin sebebi fiizenin en ¢ok maruz kalacagi ucus
kosulunun segilen nokta olmasindan dolayidir. Fiize ugus senaryolarina gére zaman
zaman 3 Mach hizdan daha yiiksek hizlara ¢ikabileceginden kararl yapisinit korumak
zorundadir. Firlatildiginda ise tasarim noktast olan 3 Mach hiza ulasana kadar yine
kararli yapisin1 korumak zorundadir. Fiize yiiksek hizlara ¢iktigindan dolay1 kontrol
tahrik sistemine verilen kanat¢ik komutlari hizli ve ayni zamanda hassas olmalidir.
Otopilot isterlerinden olan Kontrol yiizeyi hiz1 < 250°/s isteri mutlak olarak kontrol
tahrik sisteminin iginde olan smirlayicilar ile saglanmis olmaktadir. Tasarlanan
otopilotun marjinleri ve birim basamak cevabr Sekil 3.3 ve Sekil 3.4 ile
gosterilmektedir[27]. Marjinlerin  ve yerlesme siiresinin otopilot isterlerini

sagladiklar1 net bir sekilde goziikmektedir.

Bode Diagrami
Kazang Marjini= 9.07 dB (at 0 rad/s) , Faz Marjini= 67 derece (at 0.961 rad/s)
AN
% H-\\\“\
x50 : =
= : Ny
L] 1 \
v ]
100 : o
150 i
270 p———y
— 180 e e eI CUT TP FETOTOTTEIY I|I .......................................................
o \
S \
N T
s} .,
wo ™
0 “

20 - - B
! 10? 10" 0

Frekans (rad/s)

102 10

Sekil 3.3: Yunuslama hiz otopilotu Bode diagrami
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Birim Basamak Cevabi

Hiz (rad/s)

0.2f

5 [ B

2 3 4
Zaman (s)

Sekil 3.4: Yunuslama hiz otopilotu birim basamak cevabi

Birim Basamak Cevalu

|
d
5 5]

. 5

1 2 k
Zaman(s)

Sekil 3.5: Yunuslama ivme otopilotu birim basamak cevabi

3.2.2 Sapma Otopilotu Tasarimi
Sapma otopilotunun tasarim siireci iki agamadan olugmaktadir. Birincisi i¢ dongi

olan hiz ¢evrimidir. Ikincisi dis déngii olan ivme gevrimidir. Pratik en uygun takipgi
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¢Oziimii sapma otopilotu i¢in asagidaki Esitlik (3.20), Esitlik (3.21) ve Esitlik (3.22)

ile verilen durum uzayi ile ifade edilmektedir.

B Zy Zg+1 Zs, 0 o1 B 0 0
7 M, M, Ms 0 of| v 0 0]
5= o 0 0 1 oll 6~ |+]| 0|6 +|0lr, (3.20)
8y 0 0 —w? —2fw, Of & | |wi 0
lerJ 0 -1 0 0 ollf e, lOJ l1J

y=[0100 0] (3.21)

CXCRES
e ———

e =T —T (3.22)
Sapma otopilotu blok semasi1 Sekil 3.6’de verilmistir.

o Ok Ly 5 ; I ey 1Y [ S
5 — s r
~ A
A
Sapma
Hiz Otopilotu
K

Sekil 3.6: Sapma otopilotu blok semasi
Sapma agisal hizi ile yanal ivme arasindaki transfer fonksiyonu asagidaki Esitlik
(3.23) ile verilmistir.

Y _y Ys.s% + (YrNs, — N5 )s + YgN, — NpYs.
ro Ns.s + NgYs5_ — YpNs.

(3.23)

Tasarlanan otopilotun marjinleri ve birim basamak cevabr Sekil 3.7 ve Sekil 3.8 ile
gosterilmektedir[27]. Marjinlerin ve yerlesme siliresinin  otopilot isterlerini

sagladiklari net bir sekilde géziikmektedir.
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Bode Diagrami

Kazang Marjini = 8.93 dB (at 101 rad/s) , Faz Marjini = 47.3 derece (at 50.4 rad/s)
50 T T

-50

Genlik (dB)

-100

-150
a0

0

90 F —

Faz (deg)

-270 ' : ' = \f—'

1072 107 10° 10! 102 1073 10*
Frekans (rad/s)

AR Fromm e

Sekil 3.7: Sapma hiz otopilotu Bode diagram

Birim Basamak Cevabi
1.2 ‘ T . T

o
=]
T

Hiz(rad/s)
o
(o)}

0.4

0.2

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Zaman (s)

Sekil 3.8: Sapma hiz otopilotu birim basamak cevabi
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Birim Basamak Cevabi

[ I
=

0 ! 2 3
Zaman (s)

Sekil 3.9: Sapna ivme otopilotu birim basamak cevabi

3.2.3 Yuvarlanma Otopilotu Tasarimi

Yuvarlanma otopilotunun tasarim siireci iki asamadan olusmaktadir. Birincisi i¢
dongii olan hiz ¢evrimidir. Ikincisi dis déngii olan ag1 ¢evrimidir. Pratik en uygun

takipei ¢oziimii yuvarlanma otopilotu i¢in asagidaki Esitlik (3.24), Esitlik (3.25) ve

Esitlik (3.26) ile verilen durum uzay1 ile ifade edilmektedir.

Pl 1Ly Ls, 0 0 é" 0 0
Sa 0 0 1 off e 0 0
2= ] ] ae + 3.24
5, 0 —w2 —28w, Of| % w2 | %2 T o] % (3.24)
e,] -1 0 0 ollfel Lo 1
- P
Oy
y=[1000]] (3.25)
r
L[ e
(3.26)

€p =Pc—D

Yuvarlanma otopilotu blok semas1 Sekil 3.10’de verilmistir.
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Yuvarlanma A
Hiz Otopilotu
K

Sekil 3.10: Yuvarlanma otopilotu blok semast

Tasarlanan otopilotun marjinleri ve birim basamak cevabi Sekil 3.11 ve Sekil 3.12 ile
gosterilmektedir[27]. Marjinlerin ve yerlesme siliresinin  otopilot isterlerini

sagladiklar1 net bir sekilde goziikmektedir.

Bode Diagrami
Kazang Marjini = Sonsuz , Faz Marjini = 144 deg (at 162 rad/s)

& ™
= L ‘:'\'\: """"""""""""""
] DN
= N
3 b
A&l .
50 -
=,
-
.
) .
100
— N T
e ™ :
5 7 ™ :
= -~ N
i) T :
=2 — :
N \ :
8

102 1071 10° 10" 102 103 10

Frekans (rad/s)

Sekil 3.11: Yuvarlanma hiz Otopilotu Bode diagrami
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Birim Basamak Cevabi

Hiz(rad/s)
E’:‘?

| I | Il Il I | Il |

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4 4.5 5

Zaman (s)

Sekil 3.12: Yuvarlanma hiz otopilotu birim basamak cevabi

Birim Basamak Ceval
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Sekil 3.13 Yuvarlanma ag1 otopilotu birim basamak cevabi
3.3 Dogrusal Parametrik Degisken Takipci

Bir sistemin modelini bir veya birden fazla parametreye bagimli hale getirerek
modelin parametreye bagli olarak kendini giincelleyerek calisma kosullarina uyumlu
hale getiren yonteme dogrusal parametrik degisken yontemi denilmektedir[29]. Bu

calismada sistem durum uzay modellerini en ¢ok etkileyen parametre Mach sayisidir.
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Bu yiizden sistem modelleri Mach sayisina bagli hale getirilmistir. Eger parametre
sayis1 birden fazla olarak modeller giincellenirse bu parametreler irtifa, hiicum agisi
ve kayma agis1 olabilir. Asagida verilen Esitlik (3.27) ve Esitlik (3.28) ile Mach

sayisina bagli durum uzay1 verilmistir.

x = A(M)x(t) + B(M)u(t) (3.27)

y = C(M)x(t) + D(M)u(t) (3.28)
Sistem modeli parametre degiskenli hale getirildikten sonra durum geri beslemesinde
kullanilan kazanclar da parametrik hale getirilmistir. Sistemin girisi Esitlik (3.29) ile
verimistir.
u=—K(M)x (3.29)
Sistemin durum uzay modeli Mach sayisina baglh olarak asagida verilen degerlerde
elde edildi.
Mach = {0.5,1.0,1.5,2.0,2.5,3.0,3.5,4.0}

Mach sayisinin sistem modelindeki etkisi A matrisleri lizerinde olmaktadir. Esitlik
(3.30), Esitlik (3.31) ve Esitlik (3.32) ile A matrislerinde Mach sayisina bagli sistem

parametreleri verilmistir.

Zo(M) Zq(M)-i-l Z(ge(M) 0 0
M, (M) Mq(M) M(ge(M) 0 0 3.30
Ayunuslama(M) = 0 0 0 1 0 ( ’ )
0 0 —w?: 2w, 0
0 -1 0 0 0
Za(M) Zq(M)+1 Z5e(M) 0 0
M,(M) Mq(M) M5e(M) 0 0
Asapma(M) =| 0 0 0 1 0 (3.31)
0 0 -w: 2w, 0
0 -1 0 0 0
Lp(M) Lga(M) 0 0
0 0 1 0
A r M) = 3.32
yuva lanma( ) 0 _wrzl _wan 0 ( )
-1 0 0 0

Mach sayisina bagli parametrik kazanglar yunuslama, sapma ve yuvarlanma

otopilotu i¢in Cizelge 3.1, Cizelge 3.2 ve Cizelge 3.3 ile verilmistir.
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Cizelge 3.1: Yunuslama otopilotu Mach sayisina bagli parametrik kazanglar

Mach K, K, Ks, Ks, Keq
0.5 0.5357 -1.2933 0.0753 5.22*10* 44721
1.0 0.4150 -0.6295 0.1789 0.0012 44721
1.5 0.7214 -0.4646 0.2141 0.0012 44721
2.0 1.0016 -0.3999 0.2143 0.0014 44721
2.5 1.0338 -0.3729 0.2286 0.0015 4.4721
3.0 1.0634 -0.3505 0.2421 0.0016 44721
3.5 1.0878 -0.3312 0.2548 0.0017 44721
4.0 1.1215 -0.3133 0.2664 0.0018 44721

Cizelge 3.2: Sapma otopilotu Mach sayisina bagli parametrik kazanglar

Mach Kp K, Ks, Ks K.,
0.5 1.3665 3.4206 1.5774 0.0086 -11.4018
1.0 1.0026 1.6079 1.7448 0.0093 -11.4018
1.5 1.7844 1.2301 1.8153 0.0096 -11.4018
2.0 2.5692 1.1033 1.8297 0.0096 -11.4018
2.5 2.6469 1.0317 1.8560 0.0098 -11.4018
3.0 2.7181 0.9720 1.8811 0.0099 -11.4018
3.5 2.7444 0.9205 1.9045 0.0100 -11.4018
4.0 2.8592 0.8738 1.9266 0.0101 -11.4018
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Cizelge 3.3: Yuvarlanma otopilotu Mach sayisina bagli parametrik kazanglar

Mach K, Ks, Ks. Kep
0.5 7.3009 0.7054 0.0043 -122.4745
1.0 4.9286 1.3046 0.0073 -122.4745
1.5 3.0451 3.2538 0.0150 -122.4745
2.0 2.5961 4.5316 0.0191 -122.4745
2.5 2.2942 5.8882 0.0230 -122.4745
3.0 2.0899 7.1848 0.0263 -122.4745
3.5 1.9542 8.2897 0.0290 -122.4745
4.0 1.8526 9.2876 0.0312 -122.4745
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4. GUDUM TASARIMI

4.1 Giris

Bu boliimde glidiim tanimi ve calismada kullanilan fiizede kullanilan giidiim

tiplerinin matematiksel elde edinimi verilecektir.

Fiize Gldim Sistemi, NATO ve ABD Savunma Bakanligi kaynaklarinda, ucus
bilgisini degerlendirip hedefe ait veriler ile ilintilentirerek bir fiizenin istenen ugus
yolunu belirleyen ve gerekli komutlar1 fiize ugus kontrol sistemine ileten sistem
olarak tanimlanmistir[30]. Giidiim sisteminin amaci, hedefe giden uygun fiize ucus

yolu dinamikleri belirlemektir.

Ucus Kontrol Sistemi, durus kararlilifi saglamayir ve sapmalari diizeltmeyi
amaglayan sistemdir. Bunun i¢in pitch, yaw ve roll hareketini denetler. Glidiim
kuralindan gelen komutlar1 yerine getirmek icin aerodinamik ve itici elemanlara

komutlar gonderir[32].

Navigasyon ve giidiim birbirinden farkli kavramlardir. Navigasyon sistemi araca, bir

referans gergevesine gore pozisyon, hiz ve durus saglamay1 amaglar[32].

Ornek bir flize giidiim sistemi diagrami Sekil 4.1’de verilmistir. Buna gore fiize
giidim sistemi, kendi konumu ve hedef ile ilgili bilgileri GPS, jiroskop, arama
bashigi gibi bilesenlerden alir[31]. Daha sonra bir giidiim kurali tarafindan belirlenen
giidiim algoritmasinin giidiim islemcisi tarafindan kosturulmasi ile karsilik gelen

giidiim komutlart iiretilir. Bu komutlar fiize ugus kontrol sistemine iletilir.

Gadim
Sistemi

Olgim
Cihazlan

GPS
_____ Gadam
' Kural

Ucus

Kontrol

- — — Gldim Sistemi
Ivme-dlger Kontral Komutlan Istem

—————— isaretleri .
— Denetleyici

Sekil 4.1: Fiize giidiim sistemi blok diagrami
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4.2 Giidiim Stratejileri

Bir giidim sistemi, komuta ettigi aracin pozisyonu ve hedefin pozisyonu gibi
bilgilere ihtiyag duymaktadir. Hedef ile ilgili bilgiler, ayiredilmesini saglayan
ozellikler gdzlemlenerek elde edilebilir. Ornek olarak stratejik bir mermi igin hedefin
yaydigi IR iz olabilir. Ayni zamanda radar sistemi kullanilarak merminin hedefe
yonlendirilmesi saglanabilmektedir. Benzer sekilde bu gozlem filize tarafindan
taginan bir arama baglig1 tarafindan ya da filizeyi de yonlendiren tarayici tarafindan da
yapilabilir. Orneklerden de anlasilacag gibi, giidiim sistemine gerekli olan bilgilerin
nasil elde edilecegi, ucusun hangi asamasinda komutlarin ne sekilde iiretilecegi gibi
sorunlarin cevaplarimin bir giidiim stratejisi olusturdugu degerlendirilmektedir.

Gidim stratejisinin bir tasarim problemi olarak fiizenin amacina gore se¢ildigi
diisiiniilmektedir. Ornek olarak stratejik balistik ve taktik fiize giidiim problemleri
farkli ozellikler gostermektedir. Stratejik balistik fiizeler taktik flizelere gore daha
uzun mesafelerde hareket eder ve daha c¢ok duragan hedeflere yonelik
tasarlanirlar[33].Bu ¢alisma Oncelikli olarak goz oOntine aldigimiz sistemler taktik

glidiimlii fiizelerdir.

Fiizeler, kontrol sistemi olmayan roketlere gore farkli glidiim sensorleri ile (goriintii
sensort, 151l sensdr, radar sensorii, ataletsel sensér, GPS, v.b.) hedefine yonelebilen
sistemlerdir.

Flizeler, gegmiste uzun menzillerdeki hedefleri vurmak i¢in kullanilmislardir. Cilinkii
sistemin pahali olmasi ve ayrica giidiim sisteminin etkin olabilmesi i¢in zamana
thtiya¢c duymasiydi. Fiizelerin kisa mesafede kullanimi rastgele bir roketle yapilan

atistan bir farksizdi[34].

Gilinlimiizde menzil bakimindan kisa ve uzun ¢ok ¢esitli fiize tipleri vardir. Yazilim
teknolojisindeki ilerlemeler, elektronik sistemlerinin maliyetinin diismesi, glidiimsiiz
silahlarin lojistik destek zorlugu, glidiimsiiz silahlar ile ¢evre katliami, sivillere
verilebilecek yiiksek zararlar, hareketli ve zaman Onemli hedeflerin giidiimsiiz
silahlar ile vurulma zorlugu, v.b. nedenlerden dolay:r giidiim yapabilen silah

sistemleri giin gegtikce 6nemli hale gelmistir[34].

II. Diinya Savasi’ndan sonra, giidimlii silah sistemi gelistirme ihtiyaci, savas
boyunca kamikazelerin c¢ok etkili olmasindan ortaya cikmistir. Savastan sonra

giidiimsiiz sistemlerin, yilizen hedeflere intihar saldiris1 yapan hava araglar igin
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yeterli olmadig1 acik bir sekilde ortaya ¢ikmistir. Bu saldirilara karsi tedbir olarak
Amerikan Ordusu 1944 yilinda Lark isminde ilk giidiimli silah1 gelistirmistir. O
yillardan giiniimiize kadar, teknolojinin ilerlemesiyle ve giidiim konusunda yapilan

calismalarin artmasiyla daha etkili gidiimlii sistemler gelistirilmistir[33].

Taktik giidiimlii flizelerin, temel olarak algilayici, giidiim sistemi, kontrol ve itme
sistemi ve savas basligindan olustugu bilinmektedir. Kizilotesi giidiimlii flizelerde,
algilayict1 arama basligindadir. Arama bashigr goriis hatti agisimin - guriiltiilii
kestirimlerini saglar. Gldim sistemi ise tamimi uyarinca bu kestirimleri
degerlendirerek ugus kontrol sistemine komutlar iletir. Buna gore hedefi yakalama ve

izlemenin giidiim sisteminin degil arama basliginin gorevidir.

Bir fiizenin ugusu, firlatma fazi, ara fazi1 ve sonlanma fazi1 olarak ii¢ evrede
degerlendirilmektedir. Bir fiize bu evrelerin hepsini kullanabilecegi gibi ara ve
sonlanma fazim birlestirip kullanabilir. Ornek olarak stratejik balistik bir fiize arama
baslig1 icermez ve tiim giidiim islemleri baslangi¢ evresinde yapilir. Taktik bir fiize
ise bulusma anina kadar hedefi ile ilgili bilgileri toplar ve giidiim sistemi tarafindan

yonlendirilir. Asagida giidiim evrelerini gosteren Sekil 4.2: Fiize glidiim evreleriSekil

4.2 paylasilmistir.
/’ Sonlanma Evresi
' Firlatma Evresi 'l,’ - I
1 / | Ara Yol Evresi l
el

Sekil 4.2: Fiize giidiim evreleri
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4.3 Giidiim Tipleri

Glidiim sisteminin hedef ile ihtiya¢ duydugu bilgiler, bir ya da daha fazla algilayici
kullanilarak elde edilen Olgiimler ile saglanmaya calisilir. Bu 6l¢iimler, amaca gore

o Aktif

e Yar1 Aktif

e Pasif
sekilde yapilabilir[35].
Taktik amagh bir flize i¢in gerekli olan takip sistemi fiizenin iizerinde bulunmak
zorunda degildir. Taktik flizelerin hedefi ve/veya kendi pozisyonunu algilayisina

gore Sekil 4.3’de sunulan giidiim tipleri birbirinden farklilik gdsterebilir.

Aktif \ Yan Aktif \ Kibtiet pasif Hedef
Hedef k . s
3 s
Hedeften Yansiyan \ % 3‘4 Q \\\ ‘
Radar Sinyali \\"' \ o~ \ \\\
Ugagin Gdnderdigi . i
; \\ \ e Sinyali \ \.V \ \\\

Fize \ \ - £, Hedefin

\ \\ Flize Karakteristigi

Flzenin Gonderdigi edeften Yansiyan .
: \ g} ”\ H Yansrya:
v W

Radar Sinyali Radar Sinyali ’ \

Sekil 4.3: Giidiim tipleri
4.3.1 Aktif Giidiim

Aktif glidiim yapan bir flizede arayici baglik kendi sinyallerini hedefe gonderir ve
hedefi aydimnlatir. Hedeften yansiyan sinyalleri geri alarak hedefin nerede oldugunu
kestirir. Bu giidiim yonteminde ¢ogunlukla radar teknolojisi kullanilir. Bu tiir giidiim
yapan flizeler hedefe kendi {lizerindeki sistemler iizerinden sinyal gonderdikleri i¢in
hedef tarafindan farkedildiklerinde dolay1 hedef tarafindan kars1 tedbir uygulanmaya
miusaittirler. Bu sebepten dolay1 aktif glidiim yapan flizenin giidiimii hassas yapmsi

gerekmektedir.

4.3.2 Yan1 Aktif Gudiim

Yar aktif glidim yapan fiizeler hedefin aydinlatilmasi i¢in gdnderilen sinyalleri
kendileri gondermez, onun yerine baska bir yerden aydinlatma sinyali

saglanmaktadir. Fiizenin iizerindeki arama baglig1 hedeften yansiyan sinyalleri toplar
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ve kestirim yapar. Bu glidiimiin avantaji hedef tarafindan fark edilememesidir ve

hedefin yapabilecegi kars1 tedbire maruz kalmamaktir.

4.3.3 Pasif Gudiim

Pasif gilidiim yapan fiize hedefi aydinlatamaz. Hedef kestirimi yapabilmek icin
hedefin kendiliginden yansiyan 1s1k, ses, radar veya 1s1 gibi elektromanyetik 1s1malari
kullanir. Bu giidiim tipini kullanan flizelerin arama basliklar1 daha basittir ve maliyeti
diisiiktiir. Hedef aydinlatilmadig i¢in yine karsi tedbir avantaji vardir. Giintimiizde

cogunlukla kizil6tesi fiizelerin kullandig1 giidiim yontemidir.

4.4 Cahismada Kullanilan Giidiim Yontemleri

Bu tez calismasinda kullanilmak iizere iki giidiim yontemi secilmistir. Bu
yontemlerden birincisi ger¢ek oransal seyir giidiimii, ikincisi ise takip giidiimiidiir.
Takip giidiimlerinin incelenilmesinden Once iic boyutlu angajmanda bazi
tanimlamalar yapmak gerekmektedir. Bu tanimlamalar asagida yer alan Sekil 4.4,

Sekil 4.5, Sekil 4.6 ve Sekil 4.7 ile verilmistir.

IZa

__.e"'i!}ﬁri'w hatta

¥ =

X S-r

Sekil 4.4: Ug boyutlu fiize-hedef angajmani
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Wi
Hedef (1) -ﬁ:

I
¢
r
¥
i
[}
]

¥

7 Gériis hatt

Sekil 4.5: Sxy diizlemindeki fiize-hedef angajmani

Vi
Hedef (t) ,ﬁ

i
[}
L]
L]
i

Goriis hatta

L 4

Sekil 4.6: Sx; diizlemindeki fiize-hedef angajmani
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Vi
,r"_“'{EZ
Hedef (),

/ Goriis hatth

L J

Sekil 4.7: Sy; diizlemindeki flize-hedef angajman

Bu calismada hedef nokta pargagik olarak tanimlanmistir. Asagida giidiim yontemleri

icin baz1 tanimlamalar yapilmistir.

X Yo, Zim) = Flize konumun bilesenleri,
Xe, Ye, Zy) = Hedef konumunun bilesenleri,
(Vinx» Viny» Vinz) = Flize izinin bilesenleri,

Vexr Viys Viz) = Hedef hizinin bilesenleri,

Fiize ve hedef hizinin biiyiikliikleri,

v, = \/V,,le V2, + 12, (4.1)

v, = \/vgc TV +VE (4.2)

Fiize h1z vektorlerinin yatay eksen ile yaptig1 agilar,

|74
Yay = tan™! (%) (4.3)
mx
V.
Yyz = tan™1 (ﬂ> (4.4)
me
|74
Yyz = tan™? UL (4.5)
me



Hedef hiz vektorlerinin yatay eksen ile yaptig1 acilar,

Bry = tan™? (%3/) (4.6)
Viz

Bz = tan1 (V—;) 4.7)

By, = tan (Vty (4.8)

olarak ifade edilir.

Goriis hatt1 acilar1 her diizlem igin;

Y, Y,
— -1(_¢t m
Aw—mn<& %) (4.9)
Z—Z
— -1(Zt m
Ayz = tan <Xt Xm) (4.10)
Z —Z
— -1 (2t m
Ayz = tan <Yt Ym) (4.11)
olarak ifade edilirler.
Fiize ile hedef arasindaki mesafe,
R= (X; = Xpn)? + (Y = Y)? + (Z; — Zpm)? (4.12)

ile ifade edilir.

4.4.1 Gergek Oransal Seyir Giidiimii

Gergek oransal seyir giidiimii oransal seyirin alt siniflarindan biridir. Gergek oransal
seyir glidiimii uygulanana fiizede ivme komutlar1 goriis hattina dik olarak uygulanir.
Yani goriis hatt1 agisini sifirlamaya calisir[36]. Ug boyutlu angajmanda oransal seyir
glidiimiiniin ivme komutlar1 asagida verilen Esitlik (4.13), Esitlik (4.14) ve Esitlik
(4.15) ile ifade edilebilirler[38][39].

Ay = NViydyy (4.13)
Oyz = NVizdyy (4.14)
Ay, = NVy, Ay, (4.15)

Fiize ile hedef arasindaki mesafenin kapanma hizlari {i¢ boyutlu angajmanda asagida

verilen Esitlik (4.16), Esitlik (4.17) ve Esitlik (4.18) gibidir.
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(Xt - Xm)(Vtx - me) + (Yt - Ym)(Vty - me)
V& = Xn)? + (¥ = )2

Viy = — (4.16)

sz _ _ (Xt - Xm)(Vtx - me) + (Zt - Zm)(Vtz - sz) (417)
V&= X)? + (2 = Zpn)?

V. = (Yt - Ym)(Vty - me) + (Zt - Zm)(Vtz - sz) (4 18)

yz = T :
V@ = Z)? + (Y, = Yn)?

Ug boyutlu angajmanda goriis hatt1 agisinin zamanla degisimi asagida verilen Esitlik

(4.19), Esitlik (4.20) ve Esitlik (4.21) ile ifade edilmektedir[41].

(Xt - Xm) (Vty - me) - (Yt - Ym) (Vtx - me)
V& = Xn)? + (¥ — Yn)?
(Xt - Xm)(Vtz - sz) - (Zt - m)(Vtx - me)

Z =
8 VR X & s — 2,7 20

Ay = (4.19)

iyz _ (Yt - Ym)(Vtz - sz) - (Zt - Zm)(Vty > me) (4.21)

V@ —Zp)2 + (Y, — V)2

Gergek kontrol uygulayan flizede li¢ boyutlu angajmanin ivme bilesenleri son olarak

asagidaki gibi elde edilmistir[41].

(Xt - Xm)(Vtx - me) - (Yt - Ym)(Vty - me))

Ay = N(
\/(Xt - Xm)z + (Yt - Ym)z

« ( (Xt - Xm) (Vtz - sz) - (Yt - Ym) (Vtx - me)
\/(Xt - Xm)z + (Yt - Ym)z

+N < (Xt - Xm)(Vtx - me) - (Zt - m)(Vtz - sz))
V& = X)? + (Ze — Zim)?

« < (Xt - Xm)(Vtz - sz) - (Zt - Zm)(Vtx - me)
\/(Xt - Xm)z + (Zt - Zm)z

) sin (Ayy)

) sin (A,,) (4.22)

_ ( (Xt - Xm) (Vtx - me) - (Yt - Ym) (Vty - me)
Amy = —N
V& = X0)? + (Y, = Yn)?
" < (Xt - Xm) (Vty - me) - (Yt - Ym) (Vtx - me)
\/(Xt - Xm)z + (Yt - Ym)z

) cos (Ayy)
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+N < (Y - Ym)(Vty - me) —(Z = Zp) Ve — sz))
\/(Yt - Ym)z + (Zt - Zm)z

N < (Yt - Ym) (Vtz - sz) - (Zt - Zm) (Vty - me)

S = V)2 + (Z; — Z,y)? )Sin (Ayz) (4.23)

s = =
" V& X2 + Zs— Z)?
% < (Xt B Xm)(Vtz - sz) - (Zt - Zm)(Vtx — me)
\/(Xt - Xm)z + (Zt - Zm)z

> cos (Axz)

+N < (¥, — Ym)(Vty - me) —(Z = Zp) (Vi — sz)>
\/(Yt — Y2+ (Zy — Zy)?

" < (Yt - Ym) (Vtz F sz) - (Zt - Zm) (Vty 4 me)

S = V)2 + (Z; = Z,,)? )Sin (4y2) (4.24)
t m t m

Bu ¢alismada navigasyon oranit N=5 olarak belirlenmistir. Bu say1 literatiirde 3 ile 5

arasindadir.

4.4.2 Takip Giidiimii

Takip glidiimiiniin temelinde komuta ivmesiyle, goriis hatt1 acis1 ve fiize hiz vektorii
arasinda kalan ondelik agist Agpgerix agist oransaldir[37]. Bunun sonucunda fiizenin
hiz vektorii hedefi gostermeye calisir. Takip giidiimiiniin sabit, diisik hizli ve

ivmesiz hedeflere karsi etkinligi yiiksektir[40]. Takip giidiimii ile ilgili tanimlamalar
Sekil 4.8, Sekil 4.9 ve Sekil 4.10 ile verilmistir.

VK

Vi

Hedefm'/'
Yl ...-......-...-...-.....:I

A/ y
-~ Gbriig !
hatti

A ongélik
e Ay '
(%A : N

Fiize (m) X

Sekil 4.8: Takip glidiimii Sxy diizlemi i¢in angajman
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L

Vi
Va M{M
O =
Yrr ‘_'--‘ -
Aondelik.--" Goriis hatt
Ny e
P "'l]'
Faze (m) % X

Sekil 4.9: Takip glidiimii Sx; diizlemi i¢in angajman

Vi

Ven ,””Gariis
Zondedk.” hatti

Nz ."" \L
b,

eEssssssseE .-

=
<

Foze (m)

Sekil 4.10: Takip giidiimii Sy; diizlemi i¢in angajman

Ondelik acilar1 her diizlem igin,

Aéndelikxy = (Axy - yxy) (4.25)
)LijndelikxZ = (Aez = Yaz) (4.26)
A('jndelikyZ = (Ayz - yyz) (4.27)

olarak ifade edilirler.
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Takip gilidiimiiniin {i¢ boyutlu angajmanda iirettigi ivme komutlar1 asagida Esitlik

(4.28), Esitlik (4.29) ve Esitlik (4.30) ile verilmistir.

Axy = K(Axy - yxy) (4.28)
Axz = K(Axz = Vz) (4.29)
Ay, = K(/lyz - )/yz) (4.30)

Ivme komutlarmin son halleri[41],

Y, —Y, |74
= K(t ‘1<t m)—t ‘1<—my> 4.31
Ayy (tan X~ X, an - ) (4.31)
Zi —Z v,
=K -1 ( t m) _ -1 ( mz) .
Ayy (tan X, —X. tan - ) (4.32)
L — 7 |74
=K -1 ( t m) _ -1 mz 4.
Ay, (tan V=T, tan 7. ) (4.33)

olarak ifade edilirler.

Eger fiize gergek kontrol uyguluyorsa ivme komutlart asagidaki bigimde tiretilir[41].

(Y _ (Y .
Ay = —K(tan™! (Xt——XTZ) —tan™?! (%))sm (Axy)

Ze —Z |74
—K(tan™! (Xi — Xm> —tan™?! (%))Sin (Axz) (4.34)
m mx

Y, —Y, v,
= _K _1<t m)_ _1<my) .
Ay (tan X, —X, tan —me )sin (Axy)
Z, —Z V,
—K(tan™! (YZ — YZ) —tan™! <%))sin (Ayz) (4.35)

t m

(Lt —Z (% .
am, = —K(tan™?! (X Xm) —tan™?! (ﬁ))sm (Axz)

—K(tan"! (?_—Z’”) — tan~1 <%>)sin ) (4.36)

t_Ym my

Bu calismada navigasyon oran1 K=100 olarak belirlenmistir.
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5. BENZETIM CALISMALARI

5.1 Giris

Fiizelerin tasarim ve gelistirme asamalarinda flizenin gorevini yapacagi ugus
kosullarinin, hedef hareketinin ve hedefin dinamiklerinin bilinmesi kritiktir. Glidiim
sistemleri hereketsiz hedefler i¢in iyi sonuglar verirken hareketli hedeflerde ciddi
performans kayiplar1 gosterebilir.

Bu ¢alismada tasarlanan otopilot ve glidiim modellerinin test edilmesi ve birbirleriyle
kiyaslanmasi i¢in dort farkli senaryo olusturulmustur. Bu seneryolar, sabit hedef,
sabit hizli hedef, sabit ivmeli hedef ve artan ivmeli hedef modellerini igererek
tasarimi yapilan otopilot ve giidiim algoritmalarinin performanslarini ugus stiresi,
kacgirma mesafesi gibi sonuglar iizerinden degerlendirilmek {izere olusturulmuslardir.

Tasarlanan hedef modelinde hedef nokta pargacik olarak kabul edilmistir.

5.2 Sabit Hedef Senaryosu

Sabit hedef senaryosu icin, belli bir irtifada hareketsiz olarak duran nokta hedefin
angajman benzetimi yapilmistir. Cizelge 5.1 ile senaryonun baslangi¢ kosullari
verilmigtir. Cizelge 5.2 ile de senaryo sonuglari tasarlanan giidiim ve otopilot

algoritmalar1 i¢in siire ve kagirma mesafesi {izerinden verilmistir.
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Cizelge 5.1: Sabit hedef senaryosu baslangi¢ kosullari

Fiize Baslangic Konumu[Xm,Ym,Zm] (M) [0,0,-10]

Hedef Baslangi¢ Konumu[Xm,Ym,Zm](m) [9000,4000,-11000]

Fiize Firlatma Hiz1 [Vimx,Vimy,Vmz](M/S) [0,0,-45]

Hedef Hiz1 [Vix,Viy,Viz] (M/s)

[0,0,0]

Cizelge 5.2: Sabit hedef senaryosu giidiim-otopilot tasarimlar1 performans
karsilastirmalari

Pratik En Uygun Takip¢i Otopilot Dogrusal Parametrik Degisken Otopilot
Takip Gidimii Oransal Seyir G. Takip Giidimii Oransal Seyir G.
Siire(s) | Kagirma(m) | Siire(s) | Kagirma(m) | Siire(s) | Kagirma(m) | Siire(s) | Kagirma(m)
21.29 4.68 22.19 4.94 21.74 4.46 21.76 4.69
En uygun takipg¢i otopilotuna sahip flizenin takip giidiimii ve oransal seyir giidiimii

ile benzetim sonuglar1 Sekil 5.1 ve Sekil 5.2 ile verilmistir.

12000 ,
1
10000

1
8000

irtifa

. Flze
G000 ﬁ

. 9 Hedef
4000 )

2000

0 sl /
4000 T

!
T,
=,

3000 T~

2000 T

. --'-*:-'-----"- <
1000 ~— = -

Kuzey 0 D

Sekil 5.1: Takip glidiimii en uygun takip¢i otopilot sonucu

71



Flze
o Hedef
4000 |

2000

1000 000
Kuzey 0

Sekil 5.2: Oransal seyir giidiimii en uygun takipg¢i otopilot sonucu

Dogrusal parametrik degiskenli hale getirilmis sistem ve otopilota sahip fiizenin

takip glidiimii ve oransal seyir giidiimii ile benzetim sonuglar1 Sekil 5.3 ve Sekil 5.4
ile verilmistir.

)

12000 ~ .
10000 ~

1
|
8000

irtifa

|
|
6000

.\ —Fize
4000 <

\ o  Hedef
2000 -

2000

2000
Kuzey 0

Sekil 5.3: Takip giidiimii dogrusal parametrik degiskenli otopilot sonucu
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12000 -

10000 -

8000 -

5000 - \, —Fiize

N o Hedef

4000 - "|
2000 - /

4000 /
~> /
3000 T~ f . 10000

T~ T 8000
2000 6000
1000 . ) ____---""" 4000

Kuzey o0 Dogu

Irtifa

Sekil 5.4: Oransal seyir giidiimii dogrusal parametrik degiskenli sonucu
5.3 Sabit Hizh Hedef Senaryosu

Sabit hizli hedef senaryosu i¢in, belli bir sabit hizla hareket eden nokta hedefin
angajman benzetimi yapilmistir. Hedefin hizi, 11000 metre irtifada 1.5 Mach olacak
sekilde 444 m/s olarak segilmistir. Cizelge 5.3 ile senaryonun baslangi¢ kosullari
verilmistir. Cizelge 5.4 ile de senaryo sonuglar1 tasarlanan giidiim ve otopilot

algoritmalar1 i¢in siire ve kagirma mesafesi {izerinden verilmistir.

Cizelge 5.3: Sabit hizli hedef senaryosu baslangi¢ kosullar

Flize Baslangic Konumu[Xm,Ym,Zm] (m) [0,0,-10]
Hedef Baslangi¢ Konumu[Xm,Ym,Zm](m) [-2200, 4000, -11000]
Fiize Firlatma Hiz1 [Vinx,Vimy, Vimz](M/S) [0,0,-45]
Hedef Hiz1 [Vix, Vi, Viz] (M/S) [444, 0, 0]

Cizelge 5.4: Sabit hizl1 hedef senaryosu giidiim-otopilot tasarimlari performans
karsilastirmalari

Pratik En Uygun Takip¢i Otopilot Dogrusal Parametrik Degisken Otopilot

Takip Gidimii Oransal Seyir G. Takip Gidimii Oransal Seyir G.

Siire(s) | Kagirma(m) | Siire(s) | Kagirma(m) | Siire(s) | Kagirma(m) | Siire(s) | Kagirma(m)

20.99 34.67 19.09 22.87 21.00 28.06 19.08 19.33
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En uygun takip¢i otopilotuna sahip filizenin takip glidiimii ve oransal seyir giidiimii

ile benzetim sonuglar1 Sekil 5.5 ve Sekil 5.6 ile verilmistir.
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Sekil 5.5: Takip glidiimii en uygun takip¢i otopilot sonucu
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Sekil 5.6: Oransal giidiim en uygun takip¢i otopilot sonucu

Dogrusal parametrik degiskenli hale getirilmis sistem ve otopilota sahip flizenin
takip giidiimii ve oransal seyir giidiimii ile benzetim sonuglar1 Sekil 5.8 ve Sekil 5.7

ile verilmistir.
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Sekil 5.7: Takip giidiimii dogrusal parametrik degiskenli otopilot sonucu
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Sekil 5.8: Oransal seyir giidiimii dogrusal parametrik degiskenli otopilot sonucu

5.4 Sabit ivmeli Hedef Senaryosu

Sabit ivmeli hizlanan hedef senaryosu i¢in, belli bir sabit ivme ile hareket eden nokta
hedefin angajman benzetimi yapilmistir. Hedefin ivmesi, benzetimin herhangi aninda

baslamak kosulu ile x yoniinde 2.5 g, yoniinde 0.5 g olarak secilmistir. Cizelge 5.5
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ile senaryonun baslangi¢ kosullar1 verilmistir. Cizelge 5.6 ile de senaryo sonuglari

tasarlanan giidiim ve otopilot algoritmalari i¢in siire ve kagirma mesafesi iizerinden
verilmistir.

Cizelge 5.5: Sabit ivmeli hedef senaryosu baslangi¢ kosullar

Fiize Baslangi¢ Konumu[Xm,Ym,Zm] (M) [0,0,-10]
Hedef Baslangic Konumu[Xm,Ym,Zm](m) [-10, 4000, -11000]
Fiize Firlatma Hizi [ Vimx,Vimy,Vmz](M/S) [0,0,-45]
Hedef i1k Hiz1 [Vix, Viy,ViZ](M/s) [295,0,0] m/s

Cizelge 5.6: Sabit ivmeli hedef senaryosu giidiim-otopilot tasarimlar1 performans

karsilastirmalar1
Pratik En Uygun Takipgi Otopilot Dogrusal Parametrik Degisken Otopilot
Takip Gidimii Oransal Seyir G. Takip Gudimii Oransal Seyir G.
Siire(s) | Kagirma(m) | Siire(s) | Kagirma(m) | Siire(s) | Kacirma(m) | Siire(s) | Kagirma(m)
20.34 | 35.52 19.45 | 24.26 19.52 28.64 19.16 | 21.42

En uygun takipg¢i otopilotuna sahip flizenin takip giidiimii ve oransal seyir giidiimii

ile benzetim sonuglar1 Sekil 5.9 ve Sekil 5.10 ile verilmistir.
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Sekil 5.9: Takip giidiimii en uygun takip¢i otopilot sonucu
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Sekil 5.10: Oransal seyir giidiimii en uygun takipgi otopilot sonucu

Dogrusal parametrik degiskenli hale getirilmis sistem ve otopilota sahip fiizenin

takip glidimii ve oransal seyir giidiimii ile benzetim sonuglar1 Sekil 5.11 ve Sekil
5.12 ile verilmistir.
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Sekil 5.11: Takip giidiimii dogrusal parametrik degiskenli otopilot sonucu
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Sekil 5.12: Oransal seyir giidiimii dogrusal parametrik degiskenli otopilot sonucu

5.5 Artan ivmeli Hedef Senaryosu

Artan ivmeli hizlanan hedef senaryosu igin, artan ivme ile hareket eden nokta hedefin
angajman benzetimi yapilmistir. Hedefin ivmesi, benzetimin herhangi aninda
baslamak kosulu ile y yoniinde 10 saniyede 0 g’den 1 g’ye, z yoniinde 10 saniyede 0
g’den 3 g’ye cikacak sekilde secilmistir. Cizelge 5.5 ile senaryonun baslangi¢
kosullart verilmistir. Cizelge 5.6 ile de senaryo sonuglari tasarlanan giidiim ve

otopilot algoritmalari i¢in siire ve kagirma mesafesi tizerinden verilmistir.

Cizelge 5.7: Artan ivmeli hedef senaryosu baslangic kosullar1

Flize Baslangic Konumu[Xm,Ym,Zm] (M) [0,0,-10]
Hedef Baslangi¢c Konumu[Xm,Ym,Zm](m) [-10, 4000, -8000]
Flize Firlatma Hiz1 [Vmx,Vimy, Vmz](mM/s) [0,0,-45]
Hedef i1k Hiz1 [Vix, Vi, Viz](M/s) [350,0,0] m/s

Cizelge 5.8: Artan ivmeli hedef senaryosu giidiim-otopilot tasarimlar1 performans
karsilastirmalari

Pratik En Uygun Takip¢i Otopilot Dogrusal Parametrik Degisken Otopilot
Takip Giidimii Oransal Seyir G. Takip Giidimii Oransal Seyir G.

Siire(s) | Kagirma(m) | Siire(s) | Kagirma(m) | Siire(s) | Kagirma(m) | Siire(s) | Kagirma(m)

17.47 52.15 17.3 39.66 17.41 33.43 17.32 | 25.66
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En uygun takipgi otopilotuna sahip flizenin takip giidiimii ve oransal seyir giidiimii

ile benzetim sonuglart Sekil 5.13 ve Sekil 5.14 ile verilmistir.
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Sekil 5.13: Takip giidiimii en uygun takipgi otopilot sonucu
) _.-\\\\
10000 - \\x‘
\
8000 - lll
4y} G000 - :I
b e
t 4000 - .ll
= — /f _____quze
2000 - j — Hedef

6000

2000

Kuzey o0 Dogu

Sekil 5.14: Oransal seyir giidiimii en uygun takipgi otopilot sonucu

Dogrusal parametrik degiskenli hale getirilmis sistem ve otopilota sahip flizenin
takip giidiimii ve oransal seyir giidiimii ile benzetim sonuclar1 Sekil 5.15 ve Sekil

5.16 ile verilmistir.
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Sekil 5.15: Takip giidiimii dogrusal parametrik degiskenli otopilot sonucu
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Sekil 5.16: Oransal seyir giidiimii dogrusal parametrik degiskenli otopilot sonucu

Benzetim sonuglar1 incelendiginde oransal seyir giidiimiiniin takip giidiimiinden daha
iyi performans goOstermektedir. Dogrusal parametrik hale getirilmig sistem ve
kontrolciiden olusan modelin ise en uygun takipg¢i otopilotuna gore daha iyi
performans gosterdigi anlasilmaktadir. Benzetim sonuglarina gore oransal seyir

glidiimii algoritmasina ve dogrusal parametrik degiskenli otopilota sahip fiizenin
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diger giidim ve otopilot seceneklerine goére en iyi performans gosterdigi

sOylenebilmektedir.

6. SONUC VE ONERILER

Bu tez calismasinda, hava savunma fiizelerinin gorevleri kapsaminda hedefine en
kisa stirede en az kagirma mesafesiyle angajman yapabilen orta menzilli bir flizenin
modellenmesi, giidiim ve otopilot algoritmalarinin tasarimi gergeklestirilmistir. Bu
kapsamda giidiim i¢in takip giidiimii ve oransal seyir giidiimii, otopilot i¢in en uygun
takip¢i otopilotu ve bu otopilotun dogrusal parametrik degiskenli halinin tasarimi
yapilmistir. Benzetim sonuglarina gore en iyi performans gosteren giidiim ve otopilot

yapist belirlenmistir.

Flizenin modellenmesinde kullanilan aerodinamik katsayilar Missile-Datcom
yazimili ile elde edilmistir. Kanat¢ik agisina, irtifaya, hiza, hiicum agisina, kayma
acisina gore degisen aerodinamik katsayilarin tiirevleri alinarak ara bul tablosuna
yerlestirilmistir. 4 Mach hiz ve 40000 feet irtifaya kadar ugus kosullari i¢cin benzetim

ortami yaratilmistir.

Otopilot tasariminda sistem yerlesme siiresinin miimkiin oldugunca kisa olmasina ve
gerekli marjinleri saglamasina 6nem verilmistir. Sistem dinamiklerinin en iyi cevabi

verebildigi otopilot tasarimi en iyilemeler sonucu elde edilmistir. LQR tabanli olan
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en uygun takip¢i otopilotunun dogrusal parametrik degiskenli halinin sistem
gereksinimlerini sagladig1 ve daha iyi performans gosterdigi benzetim ¢aligmalar
sonucunda anlagilmistir. Hava savunma sistemleri gorevleri geregi hizli hedeflere
kars1t hizli tepki vermek zorundadirlar. Bu ¢alismada hizli hedeflere karsi hizli ve
etkin tepkiler verilerek minimum kagirma mesafeleri elde edilmistir. Hedefin
noktasal bir hedef oldugu diisiiniiliirse benzetim c¢alismalart sonucu elde edilen
kacirma mesafelerinin, yaklagsma tapasi kullanan flizenin hedefini etkisiz hale

getirebilecegi rahatlikla sdylenebilir.

Giidiim tasariminda literatiirde en ¢ok kullanilan takip giidimii ve oransal seyir
giidimii kullanilmistir. Fiizenin arayici basligi ideal olarak kabul edilmis ve hedefin
konumunu ve hizim1 giidiim algoritmasima gercek zamanli beslemistir. Takip
glidiimiiniin ihtiya¢ duydugu hedef hiz ve konum bilgilerinin saglanmasina ragmen
oransal seyir giidiimii kadar etkili olamamistir. Yiiksek hizli ve manevra yetenegine
sahip hedefler i¢in uygun bir giidiim yontemi olamamuistir. Oransal seyir giidimii
hedef ile arasinda olan goriis acisini sifirlama islevi gosterdiginden dolayr hava

savunma fiizelerinde kullanima uygundur.

Gelecekte sistem icin giirbiizliik saglayan otopilotlar tasarlanabilir. Ornegin sensor
Olgim hatasi, giiriiltii iceren modeller ile yeni caligmalar yapilabilir[44]. H,,
optimizasyonuyla farkli denetleyiciler sistemde test edilebilir[42]. Kanatgik tahrik
sistemi modeli 2. dereceden bir modelleme yerine sistem tanimlama metoduyla elde
edilebilir[43]. Arayici baslik gercek¢i bir sekilde modellenebilir. Arayici basligin
hedefi takip ederken yaptigi hatalar sistem i¢in ayrica zorluklar meydana getirecektir.
Daha ileri asamalarda elektronik harp teknikleri ¢alismaya ilave edilebilir. Mesela
hedef ugak ise ucagin uygulayacagi karsi tedbirine karsi flizenin iiretecegi karsi karsi

tedbirler tasarlanip modellemesi yapilabilir.
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