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SABIT KANATLI HAVA ARACI ICIN KUATERNIYON TABANLI OPTIMAL
DOGRUSAL KARESEL DUZENLEYICI VE INTEGRAL KONTROLCU
TASARIMI
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Tez Danismani: Prof. Dr. Cosku Kasnakoglu
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Literatiirde, Euler tabanli ugak modellerine dayanan birgcok g¢alisma, diizenleme ve
takip sorunlari iizerinde durmaktadir. Ancak, kuaterniyonlar, tekilliklerden kaginma
ve cebirsel Ozelliklerin kolayligi gibi bir¢ok iyi ozelliklere sahip olsalar da, sabit
kanatli ugaklar i¢in bu problemleri ¢6zmekte nadiren kullanildiklar1 gériilmiistiir.
Kuaterniyonlar, Euler agilarinin neden oldugu ii¢ boyutlu serbestlik derecesinin kaybi
anlamina gelen gimbal kilitlenmesini 6nler ve bu gibi birgok yonden avantaj saglar.
Literatiirde kuaterniyon ¢alismalar1 daha ¢ok uzay araglari, uydu araglari ve drone'lar
icin tercih edilmistir. Bu ¢alismada ise, mevcut arastirma durumunun genisletilmesi
amaciyla Airlib kiitiiphanesinin sagladigi Euler tabanli ugak modeli, kuaterniyon
tabanl bir ugak modeline doniistiiriilmiistiir. Daha sonra, kuaterniyon tabanli dogrusal
karesel diizenleyici ve kuaterniyon tabanli dogrusal karesel integral kontrolciisii
sentezlenmis ve Cessna 172 ugak modeline uygulanmigtir. Kontrolcii tasarimi ve tiim
sistemin simiilasyonu MATLAB / Simulink ortaminda yapilmistir.

Kontrol teorisinde, diizenleme problemi, optimal kontrol problemlerinin énemli bir
sinifidir. Diizenleyici problemlerini ¢ozmenin amaci, durum vektorlerini, durumlarin
sifir olmayan herhangi bir baslangi¢ degerinden durum vektdriiniin orijinine miimkiin
oldugu kadar yaklagtirmaktir. Ayrica bunu, asir1 kontrol ¢abast olmadan
gerceklestirmek istenir. Bu tezde, farkli sistemler igin farkli diizenleme problemlerine
ve bunlarin ¢oziimlerine deginilmistir. Dogrusal karesel diizenleyici, optimizasyon
problemini uygun agirlik matrislerinin se¢imi ile ¢dzerek optimal durum geri besleme

kontrol yasasi ile performans endeksini (yani maliyet fonksiyonunu) en aza indirmeyi

vii



amagclamaktadir. Agirlik matrislerinin se¢imi, optimizasyon problemi i¢in birbiriyle
celisen iki kriteri tanimlamak i¢in kullanilir. Birincisi, sistemin regiilasyonun ne kadar
hizli olmasi gerektigini, ikinci Kkriter ise kontrolcii girisinin ne kadar az olmasi
gerektigini belirtir. Sistemin ihtiyag¢larina gore bu iki kriterden hangisinin daha 6nemli
olduguna karar verilir ve agirlik matrisleri igin katsayilar segilir. Bu tezde tasarlanan
diizenleyici ve kontrolciiler i¢in hedef, daha az kontrol kullanarak satiirasyon
ihtimalinin Oniine gegmektir. Cessna 172 ugagi icin tasarlanmis kuaterniyon tabanli
dogrusal karesel diizenleyici ile elde edilen benzetim sonuglarindan, sistem
durumlarinin basarili bir sekilde baglangi¢ degerlerinden istenilen degerlere gittigi,
sistem girisleri ve kuaterniyon degerlerinin regiile edildigi gozlemlenmektedir.
Kuaterniyon tabanli dogrusal karesel diizenleyici tasarimina integral bir eylem
eklenerek elde edilen kuaterniyon tabanli dogrusal karesel integral yaklasimi ile
referans takibi amaglanmistir. Ayrica, geri besleme kontrolciisiine integral eylem
eklenerek, siirekli hal hatasi, integrator durumunun bir birikimi ile giderilmistir.
Benzetim sonuglari, tezde hedeflerin yerine getirildigini géstermektedir.

Bu ¢aligsma literatiirde az bulunan kuaterniyon tabanl kontrolciilerin sabit kanatli hava
araglarina uygulanmasmi ele alarak arastirma alanini genisletmistir. Gelecek
caligmalarda, tezdeki ¢alismalara ek olarak bir durum gézlemleyicisi eklenerek sistem
durumlarinin tahmin edilmesi ve giiriiltiilerin giderilmesi saglanabilir. Tasarimlari
dogrulamak i¢in oldukga gergekei bir benzetim programi olan X-plane kullanilarak bir
ucus benzetimi gerceklestirilerek sonuglar iki kez dogrulanabilir. Son olarak yapilan
tasarimlar tiim hava araglarina uyarlanabilir oldugu icin giincellenerek farkli hava

araglarina uygulanabilir.

Anahtar Kelimeler: Sabit-kanatli, Kuaterniyon, Optimal kontrol, Dogrusal karesel

diizenleyici, Dogrusal karesel integral.
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In literature, lots of works that build on Euler-based aircraft models dwell on regulation
and tracking problems. However, quaternions are rarely used for solving those
problems for fixed-wing aircraft though they have nice features such as avoidance of
singularities and ease of algebraic properties. Moreover, quaternions prevent gimbal
lock which means the loss of a three-dimensional degree of freedom caused by Euler
angles and provide advantages in many ways. In numerous works, quaternions are
preferred for spacecraft, satellite vehicles, or drones. In this work, for the purpose of
extending the current state of research, the Euler-based aircraft model provided by
Airlib library has been transformed into a quaternion-based aircraft model.
Additionally, quaternion-based linear quadratic regulator and quaternion-based linear
quadratic integral controller are synthesized and implemented for the Cessna 172
aircraft. The design of the controller and the simulation of the whole system was done
in the MATLAB/Simulink environment.

In control theory, the regulation problem is an important class of optimal control
problems. The aim of solving regulator problems is to drive the state vectors as close

as possible to the origin of the state vector from any nonzero initial values of states.
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Furthermore, it is desired to perform that without excessive control effort. In this
thesis, different kinds of regulation problems for different systems and their solutions
are touched on. The linear quadratic regulator aims to minimize the performance index
(i.e. the cost function) with an optimal state feedback control law by solving the
optimization problem with the selection of appropriate weight matrices. The selection
of weight matrices is used to identify two conflicting criteria for the optimization
problem. First, the system regulation should be fast, while the second criterion requires
the controller input to be low. According to the needs of the system, it is decided which
of these two criteria is more important and the coefficients for the weight matrices are
selected. In this thesis, the aim of the designed regulator and controller is to avoid
saturation by using less control. It is observed from the simulation results, obtained
with the quaternion-based linear quadratic regulator designed for the Cessna 172
aircraft, that the system states successfully go from the initial values to the desired
values and that the system inputs and quaternion values are regulated.

Reference tracking is aimed with the quaternion-based linear quadratic integral
approach obtained by adding an integral action in quaternion-based linear quadratic
regulator design. Also, by adding the integral action to the feedback controller, the
steady-state error has been improved with an accumulation of the integrator state. The
simulation results show that the objectives are fulfilled.

This study has expanded the research area by addressing the application of quaternion-
based controllers, which are rarely found in the literature, to fixed wing aircraft. In
future studies, in addition to the studies in the thesis, a state observer can be added to
predict system states and surpass process and measurement noise. The results can be
verified twice by performing a flight simulation using X-plane, a highly realistic
simulation program. Lastly, both designs in this thesis are adaptable to all aircraft, they

can be updated and applied to different aircraft models.

Keywords: Fixed-wing, Quaternion, Optimal control, Linear quadratic regulator,
Linear quadratic integral.



TESEKKUR

Yiiksek lisans egitimim boyunca yardimlarini, engin bilgileriyle tereddiitsiizce sunan,
kabul edildigim glinden bu yana, her zaman, her konuda destek olan, laboratuvarlarda
calisma olanagi saglayip yiiriitmekte oldugu projelerinde yer almami saglayan, bana
kontrol sistemleri alanini sevdiren, ders anlatimini en ¢ok sevdigim hocam Prof. Dr.
Cosku Kasnakoglu’na ne kadar tesekkiir etsem azdir. Enerjisine hayran kaldigim Dr.
Burak Kiirk¢ii hocam en yogun zaman dilimlerinde dahi bizlere akademik
caligmalarda destek olmustur. Kendisi benim goziimde yiiriiyen bir ansiklopedidir,
miitesekkirim. Ayrica TOBB ETU Kontrol Sistemleri Laboratuvarindaki
arkadaslarima, bu alanda yetismemde verdikleri katkilarindan dolay1 tesekkiir ederim.
Hem akademik siirecte hem de proje yiiriitme siirecinde giizel isler basardik, hepsinin
basarilarinin devamini dilerim. Laboratuvar arkadasim, meslektagim, hayat arkadasim,
motivasyon kaynagim, destek¢im, her zaman yanimda olup varligi ile bana moral olan
Kemal Caglar Coskun’a ¢ok tesekkiir ederim. ileride, beraber, kontrol alanina biiyiik
katkilar saglamamizi dilerim.

Bana tam burs vererek iicretsiz egitim imkani saglayan, iistelik maddi destegi ile
akademik c¢aligmalarima odaklanmami saglayan TOBB Ekonomi ve Teknoloji
Universitesine tesekkiir ederim. Boliim baskanimiz sayin Prof. Dr. Tolga Girici
hocama ve Fen Bilimleri Enstitiisii miidiirii sayin Prof. Dr. Osman Erogul hocama,
yiiksek lisans egitimim boyunca gosterdikleri ilgiden dolayr ayrica tesekkiirlerimi
sunarim. “Boru Baglantili Test Altyapis1 Kontrol Sistemi Gelistirilmesi” isimli proje
ile ¢caligmalarima 4 ay boyunca destek olan ROKETSAN’a tesekkiirlerimi sunarim.
Ayrica, degerli jiiri iyelerime degerli katkilarindan dolay: tesekkiir ederim.

Hayatimin her aninda bana kosulsuz maddi ve manevi destek olan, yogun g¢alisma
zamanlarimda beni anlayisla karsilayan ve uygun ortam saglayan, varliklari ile beni
mutlu edip neselendiren, gece giindiiz demeden benim igin kosusturan canim aileme
cok tesekkiir ederim, onlarin sayesinde bugiinlerdeyim. Hayatimin her basamaginda,
bagarili oldugum her ne varsa, bu onlarin giizel 6giitleri ve bana olan inanglar
sayesindedir. Bu tez calismami, sevgili annecigim Badenur Demirhan, sevgili
babacigim Ali Ekber Demirhan, canim kardesim Atakan Veli Demirhan ve sevgili
esim Kemal Caglar Coskun’a ithaf ediyorum.
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SEMBOL LiSTESI

Bu calismada kullanilmis olan simgeler agiklamalari ile birlikte asagida sunulmustur.

Simgeler Aciklama

% Ugagin gergek hava siirati (m/s)

a Hiicum agis1 (rad)

B Yana kayma ac1s1 (rad)

p Yalpalama agisal hiz1 (rad/s)

q Yunuslama agisal hiz1 (rad/s)

r Sapma agisal hiz1 (rad/s)

P Sapma agisi (rad)

0 Yunuslama agis1 (pozitif degerler burnunu yukar1 vermis ugagi temsil eder) (rad)

Q@ Yalpalama agis1 (pozitif degerler saga yatmis ugagi temsil eder) (rad)

x Yere paralel eksenlerden biri (m)

y Yere paralel eksenlerden ilk eksene dik olan ikincisi (m)

z Deniz seviyesine gore yiikseklik (m)

Fg Orijini ug¢agin agirlik merkezinde bulunan, ugak gévdesine hizali, ortogonal
koordinat sistemi.

Xp Fg koordinat sisteminde ucagin burnu yoniindeki eksen.

Yp Fp koordinat sisteminde ugagin sancak kanad1 yoniindeki eksen.

Zg Fg koordinat sisteminde ucagin alt1 yoniindeki eksen.

F, Xp ekseni yoniindeki harici kuvvet (N)

E, Y ekseni yoniindeki harici kuvvet (N)

F, Zg ekseni yoniindeki harici kuvvet (N)

L Harici yalpalama momenti (Nm)

M Harici yunuslama momenti (Nm)

N Harici sapma momenti (Nm)

B, [leri yonde uygulanan itis kuvveti (N)

da Kanatgiklarda simetrik sapma agis1 (saga yatirma hareketi pozitif yondedir) (rad)

gre Yiikselis diimeninde sapma agis1 (burnu yukar1 verme hareketi pozitif yondedir) (rad)

Yo6n diimeninde sapma agis1 (diimenin saga saptig1 hareket pozitif yondedir) (rad)
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1. GIRIS

Sabit kanatli hava araglar1 i¢in modern kontrol teknolojileri ile kuaterniyon benzeri
modern matematiksel altyapilarla gelistirilen kontrol teorisine olan ihtiyag, havacilik

pazarindaki insansiz hava araglarinin yayginlasmasina bagl biiyiimeden dogmaktadir.

1.1 insansiz Hava Araclar

Insansiz Hava Araglari (IHA), ugus kontroliinii otonom olarak kendi donanimi
sayesinde gerceklestirebilen veya uzaktan kontrol edilebilen hava araglarina verilen

genel adlandirmadir.

[HA’lar gelisen yiiksek teknoloji ve arastirmacilarin artan ilgileri sayesinde, kontrol
sistemleri alaninda, uzun siiredir diinyada yank1 yaratmaktadir. IHAlarin zor sartlarda
dahi ¢aligabilir olmasi, kullanim yelpazesini genisletmis ve bu sayede askeri ve sivil
havacilikta, hedef tespiti ve takibi, gézetim, arama-kurtarma, cografi c¢aligmalar,
giivenlik uygulamalart gibi farkli kullanim alanlar1 bulmustur (KURNAZ, 2009).
Ayrica, artan pil kapasiteleri, motorlar ve islemciler gibi daha ucuz bilesenler ve diisiik
gii¢ tiiketimi, IHA igin genis perspektifte ¢alismalara zemin hazirlamistir. Bu gibi
gelismeler sayesinde IHA larin modellenmesi ve kontrolii alaninda bircok calismaya
imza atilmig, giivenirliligi ve performansi artirmak adma calismalarin devamlilig

siiregelmektedir.

[HAlarin bircok farkli tasarim modelleri vardir. Bunlar, kiiciik ara¢ modellerinden
bliyiik ara¢ modellerine kadar uzanan, gorev tamimlarina uygun kullaniml

modellerdir.

[HA larin en biiyiik avantajlarindan biri de askeri gorevlerdeki tehlikenin yiiksek risk
tagimasi, olas1 kaza veya bombardimanlarda aracin i¢inde insan barindirmamasi
sayesinde biiylik zafiyetlerin oniine gegmesidir. Bu durumda olabilecek en kotii

senaryo, maddi kayip olarak karsimiza ¢ikmaktadir (Kiirkgii, 2018).



Sekil 1.2 : Anakonda modelinin firlatilma an1 (Narodowej, 2012)

Araglarin igerisinde insan olmadigi i¢in ugusu kontrol edebilmek amaciyla iki ayri

yontem tercih edilmektedir. Ilki, yer istasyonu baglantili uzaktan kumanda ile ugus



saglama ve bir digeri de tasarlanan kontrol {initesinin iirettigi sinyaller vasitasiyla araci

yoneterek yon saglamaktir.

Sekil 1.3 : Amazon Prime Air Kargo Drone (Cuthbertson, 2020)

Kararli bir ugus saglayabilmek icin denge kontrolii olduk¢a oOnemlidir. Denge
kontrolii, hava aracinin yoniinii istenen bir degerde korur (Demirhan, 2019). Bu
nedenle, gerekli sistem ¢ikisini bir referans sinyalini izletmek igin bir kontrolcii

tasarlayabilmek ¢ok dnemlidir (Carr, 2016).

Sekil 1.4 : Bayraktar TB2 Runway Modeli (Bayhaluk, 2014)



Bu tez calismasinda benzetim i¢in Cessna 172R uc¢agi kullanilacaktir. Cessna 172R
ucag1 bir insansiz hava araci degildir ve bu ugagin tercih edilme sebebi Boliim 2’°de
yer almaktadir. Tasarlanan diizenleyici ve kontrolcii ugus dinamikleri bilinen her hava

aracina, Uygun katsayilarla degistirilerek uyarlanabilir.

1.2 Tez Konusu, Hedefleri ve Katkisi

Bu tez, insan etkilesimi olmaksizin otonom olarak ugusun disinda, geleneksel ucaklara
benzeyecek sekilde govdeye sabitlenmis kanatlar1 olan sabit kanatli hava araglarini ele
almaktadir. Bu tezin amaci dogrusal karesel Kontrol metodolojisi araciligi ile sabit
kanatli hava araci i¢in kuaterniyon tabanli kontrol sistemi tasarimi ile ugus kontrol
problemini ¢oziimlemek, hizi istenen ydne c¢evirmek ve istenen hiza ulasimi
saglamaktir. Bu sayede belli degerlerde baslatilan ucagin, ugus esnasinda belli
saniyelerde verilen sapma degerlerine gore diizgiin ve hizl bir sekilde verdigi tepki
goriilebilecektir. Ayrica, gelistirilen kontrolcii tasarimi diger hava araglarinda da

kullanilabilir olacaktir.

Bu tez sayesinde, literatiirde nadir rastlanan, sabit kanatli hava araglar1 i¢in
kuaterniyon tabanli DK1 kontrolciisii ile optimal bir ugus saglanacak ve referans takibi
gerceklesecektir. Nadir bulunmasmin nedeni, kuaterniyon tabanli kontrolciilerin
serbest hareket oOzelligiyle, genellikle uzay araglart ve dort pervaneli robot
helikopterler icin tasarlanmasidir. Bu tez calismasi ile birlikte kuaterniyon tabanl
kontrolciilerin ugaklar i¢in de uygulanabilir oldugu gdsterilmis ve literatiirde

devamlilig1 saglanabilecek bir arastirma ve gelistirme kapisi agilmistir.

1.3 Tezin Yapisi

Tez 6 boliimden olusmaktadir. Boliim 2’de sabit kanatli hava araci sisteminin hava
aracina etki eden kuvvetleri, ugus denetimleri, ugagin modeli ve benzetim ortami ile
ilgili detayli bilgiler yer almaktadir. Bolim 3’te kuaterniyonun tanimi, tarihgesi,
matematiksel 6zellikleri, vektor ve koordinat doniisiimleri ve kinematik denklemler
yer almaktadir. Ayrica doniisiim matrisleri ile ucagin farkli tabanlarda ifade
edilebilmesi i¢in gerekli islemler de tezin bu bolimiinde yer almistir. Bolim 4’te
dogrusal karesel diizenleyici yaklasimini daha iyi kavrayabilmek agisindan optimal

kontroliin tanimindan ve tarihgesinden bahsedilmistir. Bu boliimde farkli sekillerde



tanimlanmis diizenleyici problemleri ve ¢oziimleri yer almaktadir. Bolim 5’te
dogrusal karesel integral yaklagimi ile kontrolcii tasarimi anlatilmaktadir. Bolim 6’da
ise tezde lizerinde ¢alisilan ugak i¢in diizenleyici ve kontrolcii tasarimi adimlar tek tek
anlatilmistir. Ayrica sonuglar da bu béliimiin her alt basliginda 6zel olarak verilmis ve

yorumlanmustir.






2. SABIT KANATLI HAVA ARACI SISTEMI

2.1 Ucaga Etki Eden Kuvvetler ve Momentler

Kuvvet, kiitleye sahip olan bir cisme hareket kazandiran, yonii ve biiylikligii olan
vektorel bir niceliktir. Uygulanan net kuvvet, cismin kazandi§i momentumun zamana
bagh degisimine esittir. Ug boyutlu cisimlerde uygulanan kuvvet, cismin yoniinii
degismesi gibi baz1 fiziksel degisimlere sebep olabilir. Aerodinamik kuvvet ise akis
halinde olan gazin cisimlere etkiledigi kuvveti tanimlamaktadir. Aerodinamik kuvveti,
cismin yiizeyindeki basingtan kaynakli kuvvet ve gazlarin akiskanlik 6zelliginden
kaynaklanan kayma kuvveti olugturmaktadir. Bir hava araci olarak tanimlanan ugaklar
da ugus sirasinda inisi, kalkisi, havada siiziiliisii saglayan aerodinamik kuvvetlere
sahiptir. Ugus mekanizmasini anlayabilmek i¢in ucaga etki eden kuvvetlerin neler
oldugunu ve nasil etki ettigini bilmek olduk¢a 6nemlidir. Bir ugagin {lizerinde temel
olarak dort aerodinamik kuvvet bulunmaktadir. Bunlar; kaldirma kuvveti, itme
kuvveti, yer ¢ekimi kuvveti ve siiriiklenme kuvvetidir. Manevrasiz, diiz bir ugus
esnasinda ucgaga etki eden siiriiklenme kuvveti ile itme kuvvetinin, kaldirma kuvveti
ile yer ¢cekimi kuvvetinin birbirine esit olmas1 gerekmektedir. Ek olarak, hava akimi,
ucaga tek bir noktada etki etmemektedir. Ugak ile havanin ugaga temas yiizeyinin her
noktasina etkiyen bir kuvvet dagilimi vardir. Bu ylizey boyunca yayili kuvvet dagilimi
ile ayrintili ilgilenilmez, entegre edilerek bileske kuvvetle ve bunun yaratmis oldugu
bileske moment ile ilgilenilir. Ornegin, ugagin hiz kazanmasi istenildiginde, bileske
stiriklenme kuvvetinden biiyiik toplam itme kuvvetine sahip olmasi saglanarak hizin
ivmeli olarak artis1 gerceklestirilir. Newton’un hareket yasalarina gore bir cisme etki
eden kuvvetler birbirine esit oldugunda ya da herhangi bir dis kuvvet etki etmedikce
cisim dengede kalir, yani hareket durumunu korur. Ayni sekilde ugagin belli bir
irtifada ugusunu saglamak adina bileske kaldirma kuvvetinin yer ¢ekimine etki eden
agirlik kuvvetine esit olmasi, ugagin yiikselmesi i¢in bu kuvvet bileskesinin daha fazla

olmasi, ucagin algcalmasi i¢in de daha az olmasi1 beklenmektedir.

Bir ugag: temsil eden kuvvetler ve momentler,



Ftoplam = Mycak + Fp + Fyergekimi
(2.1)
Mtoplam = Mycak

olarak basitge tanimlanabilir. Fy,cqp V€ Mycqp acrodinamik tesirlerden kaynakli kuvvet
ve momentleri, Fyercerimi iS¢ ugaga etki eden yer ¢ekimi kuvvetinin ucak govde
eksenindeki karsiligidir (Coskun, 2019). Tezde yer almayip FDC arag setinde bulunan
diger etkilerden bazilar1 da pervane ve motorun momentleridir. Ayrica riizgarin etkileri

de teorikte gerekli goriilmediginden denklemlerde yer almamaktadir.

2.1.1 itme kuvveti

Ucgusun saglanabilmesi i¢in gerekli itme kuvveti, havanin gostermis oldugu siirtiinme
kuvvetine kars1 gelebilmek i¢in ug¢agin sahip oldugu pervane, jet motoru veya benzeri
itis sistemi ile saglanabilir. Ugak motoru sayesinde ugaga itis giicli verilerek mekanik
enerji tiretilmis olur. Ugak motorlari, ugagm kullanim alani, giicli ve yapisina gore
degiskenlik gosterir. Ugak motor tiirleri genel olarak i¢ten yanmali ve distan yanmali
olarak saftli motorlar ve tiirbin motoru, roket, termojet, pulsejet, ramjet olarak tepkili
motorlar seklinde 6rnek gosterilebilir. Gliniimiizde ucaklarda en yaygin olarak tercih
edilen turbofan motorlardir. Turbofan motorlar, turbojet ve turboprob motorlarinin
pozitif bulunan Ozelliklerinin bir araya getirilmesiyle tasarlanmis ve i¢ isleyis

mekanigiyle ile uzun menzil uguslar i¢in uygun hale getirilmistir motorlardir.

? J Yakit Tiirbin
I Piizkiirtme

Girig

Kompresds Yanma Odasi Mozzle

Birincil
Hawva Akig

Sekil 2.1 Turbofan motorlar1 i¢ yapis1 (Enbeauce, 2020)



Tezde iizerinde ¢aligilan Cessna 172 ugagina ait motor dort silindirli yatay olarak zit

ucak motorudur. Motorun benzer bir modeli Sekil 2.2’de yer almaktadir.

\ {l

Sekil 2.2 : Lycoming 10-360-A1B6 ugak pistonlu motor, Kraliyet Hava
Kuvvetleri Miizesi, Cosford (Nimbus227, 2009)

Ugaklarda itme giiciiniin biiyiikligii, motor tipi, motor sayist ve gaz pedali ayar1 gibi
ozellikleri iceren tahrik sistemi ile ilgili 6zelliklere baghdir. Ucagin hiz faktoriiniin
temelinde, ucagin motoru ve sahip oldugu giicii olduk¢a 6nemlidir. Motor giicii
arttirildigr zaman bileske itme kuvveti, hava akisinin yaratmis oldugu siirtiinme

kuvvetinden fazla gelecek ve ugak hizlanmis olacaktir.

2.1.2 Aerodinamik kuvvet ve momentler

2.1.2.1 Kaldirma kuvveti

Ugak kanatlarinin, Bernoulli ilkesine uygun tasarimlari sayesinde havanin daha hizl
hareket ettigi yerlerde basing diisiik, yavas hareket ettigi yerlerde basing yiiksektir. Bu
nedenden dolay1 ugaklar tasarlanirken, kanat kisimlarimin iistii bombeli, alt kisimlar1
ise diiz sekildedir. Bombeli kisimlarda hava daha hizli akip daha diisiik basing
olusturmakta ve diiz kisimlarda hava yavas hareket edip yiliksek basing
olusturmaktadir. Olusan hava akisi, kanatlarda yukari yonlii kaldirma kuvveti ile

ucagin havalanmasinda etkili olur.



Ugagin kaldirma kuvveti, merkez basing adi verilen tek bir noktaya dogru davranis
sergiler. Sabit kanatli hava araglari kaldirma kuvvetini sahip olduklar1 kanatlarinin
profil yapilar1 ile saglarlar. Kaldirma kuvvetinin biiytikligii, ucagin sekli, boyutu ve
hiz1 gibi ¢esitli etkenlere baghidir. Agirliga etkiyen ucagin her bir pargasi, ugagin
kaldirma kuvvetine de etki eder. Ucaga etkiyen kaldirma kuvveti L (lift) ile gosterilir
ve inceleme amaciyla basitlestirilmis denklemi,

C,pV?S
L= LP
2

seklindedir.

Denklemde yer alan C; kanat i¢in kaldirma katsayisini, p havanin yogunlugunu, V
ucak kanat hizini, S ugagin kanat alanimi ifade etmektedir. Bu denklemden yola
cikarak, hiz arttikca kaldirma kuvvetinin de arttigi goriilmektedir. Diiz bir ugus
saglayabilmek i¢in hiz arttirilirken kaldirma kuvvetinin sabit tutulmasi gerekir. Bir
diger faktor olan havanin yogunlugu ugak yiiksege ¢iktik¢a azalis gdsterir ve dogru
orantili olarak kaldirma kuvveti de azalis gosterir. Bu durumu dengeleyebilmek igin
ucak hizinin hava hizindan daha fazla olmasi gerekir. Havanin yogunlugunu degistiren
sicaklik ve nem faktorii de ucagin kaldirma kuvvetine etki eder. Sicaklik arttik¢a
yogunluk azalir ve dolayisiyla kaldirma kuvveti azalir. Havanin nem orani arttikca
yogunlugu azalir ve kaldirma kuvveti de azalir. Bu ¢evresel faktorler goz onilinde
bulundurularak ugaga verilen hiicum agis1 i¢in uygun bir hava hizinda ugus

saglanmalidir.

Ucak kanadinin {ist goériiniim alani ile kaldirma kuvveti arasinda dogru orantili bir iligki

vardir. Biiyiik bir ugagin kaldirma kuvveti, kiigiik bir ucaga gore daha biiytiktiir.

Spoilerler, kanatlarin {izerindeki hava akigini dagitarak veya bozarak kaldirma
kuvvetini azaltmak amaciyla kullanilir. Ayrica spoilerler ucaklarin siirat kazanmadan

alcalmasini saglarlar.

2.1.2.2 Siiriklenme kuvveti

Aerodinamik bileske kuvvetin yatay bileskesi olan siiriiklenme kuvveti, ugagin hedef
aldig1 hareket yoniiniin tersine etkiyen kuvvet bilesenidir. Bir diger deyisle, havanin,
ucagin hareketine kars1 gosterdigi direng kuvveti stiriiklenme kuvveti olarak
tanimlanabilir. Siiriiklenme kuvveti ¢esitlerinden biri olan ve ugagin yapisal

dizaynindan kaynakli olan parazit siiriikleme ii¢ farkli sekilde olusabilir: Sekil
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stiriiklemesi (ucagin dis seklinden kaynakli), siirtiinme siiriiklemesi (ugagin disinda
bulunan per¢in, civata, anten, kapak gibi yiizey piiriizlerinden kaynakli), engel
stiriiklemesi (ugagin dis ylizeyinden gecen hava akimi keskin koselerden ve kaporta
ylizeylerinden gecerken olusan kuvvet). Bir digeri siiriiklenme kuvveti ise indiiklenmis
stiriklenmedir. Olusma nedeni, kanat aciklik orami ve kaldirma kuvvetini diisiik

hizlarda arttirmak i¢in verilen hiicum acisinin yarattigi tiirbiilansh akis ile alt kanat

ylizeyindeki yiiksek basinca sahip havanin iist kanat ylizeyine ge¢me egilimidir.

Sekil 2.3 : Airbus A321 yolcu ugaginin acilmis vaziyetteki sol kanat spoileri
(Arpingstone, 2006)

Atmosfer yogunlugu ile siirtiinme kuvvetinin dogrudan iligkisi vardir. Belirli bir
hacimdeki hava molekiillerinin miktar1 atmosfer yogunlugudur. Atmosfer
yogunlugunun azalmasmi siiriiklenme kuvvetini azaltir. Dolayisiyla azalan

stiriiklenme kuvveti ugagin kalkis-inis mesafelerini uzatir.

2.1.2.3 Aerodinamik kuvvet ve moment denklemleri

Denklemler, boyutsuz katsayilar cinsinden kuvvetleri ve momentleri ifade eder, ancak

boyutsuz katsayilardan boyutsal kuvvetleri ve momentleri elde etmek icin,
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e Boyutsal kuvvetler [N]
> Xo=Cpy qayn S
> Y, = Cyy qayn S
» Zg= Cry Gayn S

e Boyutsal momentler [Nm]
» Lo =Cyy qayn S
» My =Cny Qayn S
» N, = Cna dayn S

Govdeye sabitlenmis referans cercevesinde Olciilen aerodinamik kuvvet ve moment

katsayilari:

qc
CDa = CD0+CDa0{+CDq7+CD685e

pb rb
Cya = CYO + Cyﬁﬁ + CYp ﬁ + CYTW + Cy6a6a + CYSrST
qc
CLa — CLO + CLaa + CLq 7 + CLSe6e
pb rb
Cla = ClO + Clﬂ:B + Clpﬁ-l_ Clrﬁ + Cl5a6a + Cl5r6r
qc
Cmq = Cmy + Cmg@ + Cmy - + Cmy, B
pb rb
Crg = Cng + Cngh + Cuy 50+ Cny 57+ Cng B+ Cng 6

olarak tanimlanabilir.

2.1.3 Yer ¢ekimi kuvveti

Ucagin agirligi, ucaga etkiyen toplam yer ¢ekimi kuvvetine esittir. Agirlik kuvveti,

ucagin agirlik merkezinden, yerin merkezine dogrudur.

Ucgagin ayni irtifada kalabilmesi i¢in kaldirma kuvvetinin yer ¢cekimi kuvvetine yani
agirlik kuvvetine esit olmasi gerekir. Bir ugus boyunca, ucak yakit tiikettikge agirlig
stirekli degisim gosterir. Bu nedenle pilot, ugcagi dengede veya trimlenmis halde

tutabilmek i¢in stirekli olarak ayarlama yapmalidir.
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KALDIRMA KUVVETI

ITME KUVVETI

SURUKLENME KUVVETI

\

YER CEKIMi KUVVETI

Sekil 2.4 : Ugaga etki eden kuvvetler (Mendoza, 2013)
2.2 Ucus Denetimleri

Ucagin ugus yoniinii ve durumunu kumanda etmeyi saglayan ucak parcalari, ucus
denetimidir. 1yi bir ugus denetiminin gerceklesebilmesi icin ucagm hareket
eksenlerine, temel kontrol yiizeylerine, ikincil kontrol yiizeylerine hakim olunmasi

gerekmektedir.

2.2.1 Ucagin hareket eksenleri

Ugaklar, birbirine dik olan ve ucagm agirlik merkezinde kesisen dikey eksen,
uzunlamasina eksen ve yatay eksen olmak iizere ii¢ hayali eksende serbestce hareket
edebilirler. Ugagin bu hayali eksenlerde yapmis oldugu hareketler sonucu olusan
acilarin kumanda edilmesi ile ugak kontrol edilebilir hale gelmektedir. Sabit kanath
bir ugagin calisma prensibi, kontrol ylizeylerinin hava akisina kars1 durarak yiiksek
basingli bir bolge yaratmasidir. Sabit kanatli ugaklarda hareketi saglayan, kontrol

ylizeylerinin ugagin zit iki tarafindaki simetrisinin bozulmasidir.
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Yuvarlanma kontrolii
icin kanatciklan
kullanilmah

icin yon diimeni

E Sapma kontrolii
kullanilmah

Sapma

Yunuslama
Kontrolii icin irtifa
diimeni
kullanilmah

Yunuslama

Sekil 2.5 : Yuvarlanma, sapma ve yunuslama hareketlerinin gosterimi
(Smithsonian, 2011)

Ucagin tabanina dogru dik inen sanal eksen, dikey eksendir. Dikey eksen etrafindaki
hareket, sapma hareketidir. Yo6n diimeni ise sapma hareketini saglayan temel kontrol
ylizeyidir. Yon diimeninin ¢aligma prensibi, pilotun pedali sola ¢evirmesi ile sola

donen diimenin yliksek basingli bolge olusturmasidir.

Ugagin bir kanat ucundan diger kanat ucuna dogru giden paralel eksen yanal eksen
olarak adlandirilir. Yanal eksen etrafindaki harekete yunuslama denir. Hiicum agisinin
degismesine neden olan yunuslamadir. Yanal eksenin temel kontrol yiizeyini olusturan

da irtifa dimenidir.
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DIKEY EKSEN

YANAL EKSEN

UZUNLAMASINA EKSEN

Sekil 2.6 : Ugagin hareket eksenleri

Uzunlamasma ecksen ise ucagin burnundan kuyruga paralel uzanan eksendir.

Uzunlama eksen etrafindaki yuvarlanma hareketi kanatgiklar sayesindedir.

2.2.2 Temel kontrol yiizeyleri

Temel kontrol yiizeylerini, kanatgiklar, irtifa diimeni ve yon diimeni olusturur. Sabit
kanatli bir ugak i¢in temel kontrol ylizeyleri, ucagin hareket ekseni etrafindaki

hareketleri sonucu olusan basing simetrisinin bozulmasi ile u¢agin hareketini saglar.

2.2.2.1 Kanatcik

Ucaklarda yuvarlanma veya diger bir ifadeyle yatma hareketinin olusmasini saglayan
kontrol yiizeyi, kanatgiktir. Kanatcik, bir kanat iizerindeki distan takma motorun

izerinde yer alan, kii¢iik acilir kapanir boliimlerdir.

Kanatciklar, bir kanat ucunun yukari, diger kanat ucunun asagi hareket etmesini
saglayarak ugag1 yatirmak i¢in kullanilir. Sag tarafta yer alan kanat¢ik yukar1 yoniinde
saparak, sol tarafta yer alan kanatcik ise asag1 yonde saparak ya da tasarim geregi tam
tersi seklinde bir pozisyonda calisir. Donerken yan yatma hareketi, ucagin ucus
yolunun kivrilmasina neden olan biiyiik kanat kaldirma kuvvetinin dengesiz bir yan
kuvvet bilesenini olusturur. Ugaklar, bir yon diimeni girdisi ile degil, donerken yan

yatma hareketi sayesinde donerler.

15



Sag Kanatcik
Sag Kuvvet (Fr)

-

;-

Sol Kuvvet (FI)

"%, Agirhk Merkezi

Sol Kanatcik

Mesafe (L)

Elde Edilen Hareket

Sekil 2.7 Kanatgik Hareketi (Lopez, 2020)

2.2.2.2 irtifa diimeni

Ugagin dikey ekseni iizerinde yukar1 ve asagi hareket etmesine yardimer olarak bu

sayede ugagin yiikselip alcalmasimi saglayan, yatay stabilizatoriin arka kenarina

monteli kontrol yiizeyi, irtifa diimenidir. Ugagin burnunun havaya kalkmasi veya

inmesi yunuslama hareketi olarak ifade edilir ve irtifa diimeni yunuslama hareketinin

kontroliinii saglar. Bu kontrole bagli olarak ugagin tirmanig ve dalig hareketi ortaya

cikar.

Irtifa diimenin calisma prensibi yatay stabilizatoriin kanat profilinin etkin seklini

degistirmesidir. Ornegin, geri yonlii ¢ekilen kontrol diimenine karsin, irtifa diimeni

yukar1 yonlii hareket eder. Buna bagl olarak da ugak burunu yukar1 kaldirir. Diger

thtimal olan ileri yonlii itmede ise ug¢ak burunu asag: verir.

\ Dikey Stabilizer

Yatay Stabilizer

Sekil 2.8 irtifa Diimeni (BINGOL, 2020)
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Irtifa diimeni, ugagin burnunun konumunu ve kanadin hiicum agisin1 kontrol etmek
icin kullanilir. Kalkis sirasinda irtifa diimeni, tirmanisa baglamak i¢in ugagin burnunu
yukar1 kaldirmak i¢in kullanilir. Siral1 bir doniis sirasinda, irtifa diimeni girisleri irtifa
diimenini artirabilir ve daha siki bir dontise neden olabilir. Bu nedenle irtifa diimeninin

performansi 6zellikle savas ugaklar i¢in ¢ok dnemlidir.

Bir kanat profilinin arkasindaki sapma agisinin degistirilmesi, kanat tarafindan iiretilen
kaldirma kuvvetinin biiylikliigiinii degistirir. Arka kenarin asagi dogru fazla
sapmastyla kaldirma kuvveti artar. Arka kenarin yukar1 dogru sagmasiyla ise kaldirma
kuvveti azalir ve hatta negatif hale gelebilir. Kaldirma kuvveti, yatay stabilizatoriin,
ucagin agirlik merkezinden biraz uzakta olan basing merkezine dogru uygulanir. Pilot,
ucagi istenilen istikamete dogrultabilmek icin ya da istikametteki ucagi sapma
ozelligini kullanarak dengeleyebilir. Pilot, eger ki irtifa diimenini asagi dogru

cevirirse, ugak ters yonde egilir.

2.2.2.3 Y6n diimeni

Ucgagin dikey eksendeki hareketini kontrol eden ve stabilizatoriin arka kismindaki
kiiciik hareketli boliim yon diimenidir. Y6n diimeninin hareketi sayesinde kuyruk
ylizeyinde olusan bir¢ok kuvvet cesitlenir ve bu da ucagin sapma hareketinin

olusumunda ve kontroliinde kullanilir.

Yon dimeni, ugagmn burnunun pozisyonunun kontroliinde kullanilir. Ancak, yon
diimeninin ugus sirasinda ugagi dondiirmek i¢in kullanilmayacagimi bilmek gerekir.

Ugagin donmesini saglayan, yana yatma hareketidir.

Yon diimeni girisi, ugagin manevra sirasinda kavisli bir ucus yoluna uygun
hizalanmasini garantiler. Eger diizgiin olmasa idi kontrol yiizeyinde artan siiriiklenme
nedeniyle ucak ekstra siiriiklenme ve hatta ters sapma hareketi durumunda kalabilirdi.

Buna bagl olarak da ugagin burnu istikametten daha uzak hareket edebilirdi.

Yon diimeni, dikey stabilizatoriin kanat profilinin etkin seklinin degismesi prensibine
dayali calisir. Kanat yiizeyinin arka kismindaki sapma ac¢isindaki degisim ile kanat
ylizeyi tarafindan olusturulan kaldirma kuvvetinin biiytikliigii degisim gdsterir. Artan
sapma ile kaldirma kuvveti de ters yonde artis gosterecektir. Yon diimeni ve yatay
stabilizator, asagidan yukari1 degil de bir yandan diger yana kuvvet olusturabilmek igin
birbiriyle montelenmistir. Yan kuvvet ucagin agirlik merkezinden biraz uzakta olan

dikey stabilizatoriin basing merkezine dogru uygulanir. Bu da ugakta tork olusturur ve
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ucak agirlik merkezine dogrudur. Sol tarafa daha biiyiik bir irtifa diimeni sapmasi ile
sag taraftaki kuvvet artar. Eger pilot irtifa diimeni sapmasini saga dogru degistirirse,

ucak ters yonde sapar (yaw).

2.3 U¢agin Modeli ve Benzetim Ortami

2.3.1 Sabit kanath hava araci Cessna 172

Calisma ortami olarak sabit kanatli hava araci olan Cessna 172 segilmistir.

Sekil 2.9 Cessna 172 Hava Araci Profil Gortiniimleri (Murmann, 2020)

Bu hava aracinin se¢ilmesindeki kriter, aviyonik sistemler camiasindaki popiilerligi ve
ucak modeline ve parametrelerine kolay ulasim &zelligidir. Aviyonik sistemlerde
popiiler olmasinin bir nedeni, egitim ugagi olarak kullanilmasidir (Aviation, 15).
Cessna 172 yiiksek kanat tipi ve tek motorlu bir ucak olup ilk kez 1956 yilinda

tiretilmeye baslanmistir.

Sekil 2.10 Cessna 172R Modeli

Calismada kullanilan ugak, Cessna 172R dinamik modeline aittir. Cessna 172R modeli
1996 yilinda piyasaya siirilmiis olup yakit enjeksiyonlu motora sahip ilk ugaktir. Bir

miirettebat ve 3 yolcu tasima kapasitesine sahiptir.
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Sekil 2.11 Cessna 172R Kontrol Paneli (Wikipedia D. a., 2006)

Cizelge 2.1 : Cessna 172 Ugaginin Parametreleri

Geometri ve Kiitle

Aerodinamik L-Kuvvet Tiirevleri

c 1.4935 m Cy, 0.31

S 16.1651 m? Cr, 5.143

I 1285.3 kg. m? Cy, 3.9

I 1824.9 kg. m? CLé‘e 0.43

I, 2666.9 kg. m? Aerodinamik D-Kuvvet Tiirevleri
b 10912 m Cp, 0.031

m 1043.3 kg Cp, 0.13
Jxy 0 Cp, 0
s 0 Cpy, 0.06

Iy 0

Aerodinamik Y-Kuvvet Tiirevleri Aerodinamik X-Moment Tiirevleri

Cy, 0 Cy, 0

Cyﬁ —-0.31 Clﬁ —0.089
Cy, —0.037 Cy, —0.47
Cy, 0.21 Gy, 0.096
Cy,, 0 Cis, ~0.178
Cyar 0.187 Clar 0.0147

Aerodinamik Y-Moment Tiirevleri Aerodinamik Z-Moment Tiirevleri
Comg ~0.015 Cny 0
Crn,g ~0.89 Cnp 0.065
Cmq —-12.4 Cn,, —0.03
Ciny, ~1.28 Cn, —0.099
Cng, —0.053
Crg, —0.0657
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Cessna 172 ugagina ait parametrelerin yer aldig1 Airlib’in yazarlar1 kaynak olarak
(Michael S. Selig, 15) kullanmislar ve bu kaynak herkese acik olup (Michael Basler,
2020) Tony Peden tarafindan gelistirilen FlightGear programinin 0.7.3 versiyonu ile

karsimiza ¢ikmaktadir. Cessna 172 ugak parametreleri Cizelge 2.1°de yer almaktadir.

Cessna 172R modeline ait bu parametrelere ek olarak ¢alisma kosullarini sinirlayan
bir smirlayiciya ihtiyag dogmustur. Airlib kiitiiphanesinde bir sinirlayict 6zelligi
olmadigindan bunun manuel olarak uygulamayla hesaplanmasi gerekmektedir.
Hesaplama i¢in oncelikle Simulink ortaminda eyleyiciler saturasyon blogu ile

siirlandirilmistir. Hesaplanan maksimum ve minimum degerler,

Cizelge 2.2 : Cessna 172 Ucag1 Eyleyicilerinin Doyum Noktalar1

Eyleyici Minimum Maksimum
Deger Deger
Itis Kuvveti 0 1500 N
Kanatgik —28° 25°
Irtifa Diimeni -37° 37°
Yo6n Diimeni —24° 24°

olarak verilmistir. Bu ¢izelgede yer alan degerlerden kontrol yiizeyleri i¢in olanlar1 X-
plane benzetim ortaminda benzer Ozellikler gosteren Cessna 172 SP modelinden
alinmistir. Ancak bu model, Cessna 172R’dan farkli olarak iki yon diimenine sahiptir.
Bundan dolayi, iki yon diimenin degerlerine bakilmis ve ortalamasi alinarak +24°

olarak hesaplanmustir.

Itis kuvvetinin maksimum ve minimum doyum noktalar1 hesaplanirken de ayn1 seklide
X-plane programinda yer alan Cessna 172 SP araci kullanilmistir (Coskun, 2019).
Cizelgede yer alan itis kuvvetinin minimum degerinin 0 olmasinin nedeni, motora sifir
girdisi verilirken, motorun rélantide ¢aligmaya devam etmesinden 6tiirii pozitif yonde
payin, ileri yondeki kuvvete negatif etki etmesine neden olan duragan pervanenin,
calisma kosullarindaki hiza ¢ok etki etmeyecegi disiiniilerek yok sayilmustir.
Maksimum degere etki eden iki unsur ise ylikseklik ve ugagin hizidir. Standart bir ucus

hiz1 ve yiiksekligi goz oniinde bulundurularak yapilan benzetimde maksimum 1500 N

20



itis kuvvetine sahip olabilecegi goriilmiistiir. Bahsedilen hesaplamalarin temelindeki
hava aract modelinin denklemleri, hareket denklemleri, durum degiskenlerinin
hesaplanmasi ve kuvvet-moment denklemlerinin hesaplanmasi olmak {izere 3 temel
kistmdan meydana gelir. Ucagin hareket denklemleri, 3 boyutlu uzaydaki nesnelerin

dinamiklerine gore yazilmistir.

2.3.2 FDC.12 Matematiksel hava araci modeli

Uzerinde ¢alisilacak Cessna 172 igin gerekli parametreler Airlib kiitiiphanesinde yer
almaktadir. Farkli ug¢ak modellerinin parametreleri de ayrica bu kiitiiphanede
mevcuttur. FDC 1.2 arag setinde farkl: ataletsel ve aerodinamik parametreleri bulunan
farkli ucak modelleri de yer almaktadir. Ayrica Simulink ortaminda bir araya getirilmis
Airlib kiitiiphanesindeki bu modellerin {izerinde oynama izni de vardir. Bu sayede
tasarimlara farkl ayar yapilabilme 6zelligi de verilmistir. FDC 1.2°de gergeklenen

kuvvet-moment hesaplama denklemleri boliim 2.1 ile verilen denklemler ile aynidir.

2.3.3 Benzetim ortami

Bu calismada, hava araci dinamiklerinin benzetiminin yapilabilmesi i¢in gelistirilmis
MATLAB ortamindaki "Flight Dynamics and Control toolbox FDC 1.2" arag seti,
kullanilmistir. FDC 1.2 ara¢ seti ile bircok hava aracinin tasarimi ve benzetimi
yapilabilmektedir. Ayrica bu arag¢ setinin kullanim kilavuzu sayesinde tasarim siireci
kolaylastirilmis ve benzetim tekniklerinin detaylarmin &grenilebilmesi saglanarak

gelecek projelere taban olusturulmustur.

Airlib kiitiiphanesi, FDC 1.2 ara¢ setinde yer alan bilgilerin harmanlanarak
olusturuldugu ve hava araci modellerini i¢cinde barindiran bir alt sistem olarak
kullanilir. Bu alt sistemde girigler, kontrol yiizeylerini temsil eden, kanatcik, irtifa
diimeni, yon diimeni olmak iizere 4 adet, 3 yonde kuvvet ve 3 yonde tork olmak tizere
toplamda 6 tane harici kuvvet komutu, hava aract hareket durumu ve hareket
durumlarinin tiirevlerini temsil eden 12 adet ¢ikis, viicut eksenleri tarafinda 3 adet
riizgar hizi ve riizgar hizinin tiirevlerini igeren 6 adet hava bilgisi, 3 tane viicut
eksenleri yoniindeki hiz tiirevleri, 3 adet boyutsuz agisal hiz, ve 6 tane viicut eksenleri
yoniinde kinematik ivme yer almaktadir. Airlib kiitiiphanesini ifade eden model Sekil

2.12 ile verilmistir.
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General
Aircraft
Model

Cessna 172

Sekil 2.12 : Airlib kiitiiphanesinde yer alan Cessna 172 ugak modelinin blok
semast

Airlib kiitiphanesinde yer alan Cessna 172 modelinin parametreleri otomatik olarak
gelmektedir. Ancak iizerinde parametre degisikligi yapmaya da izin verir. Girilen

parametreler ile Airlib kiitiiphanesi u¢agin ugus dinamiklerini olusturur.

General Nonlinear Aircraft Model (mask) (link)

The first input contains the wind velocity and acceleration. The
second input contains external forces and moments in body axis. The
third input contains the deflections of elevators, ailerons, rudder, and
flaps. For a list of outputs look under the mask.

The International measurement system (MKS) is adopted.

Parameters

Geometryand Mass : [cbhar b S Ix Iy Iz Jxy Ixz Jyz m]

Aerodynamic D-Force Derivatives : [CD0 CDa CDq CDde CDih]

Aerodynamic L-Force Derivatives : [CLO CLa CLq CLde CLih]

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

Aerodynamic Y-Force Derivatives : [CYO CYb CYp CYr CYda CYdr]

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

{=ne SO O == ) SO === ) (R (=) S === O ==~

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

Initial Condition x0 [v alpha beta p q r psi theta phi xe ye H]

=) (=)

[ OK 7[ Cancel ][ Help ]( Apply ]

Sekil 2.13 : Airlib kiitiiphanesinde yer alan herhangi bir ugaginin ugus
parametrelerinin katsayilarinin ayarlandigi giris penceresi

22



3. KUATERNIiYON

Kuaterniyonlar, matematikte biiyiileyici bir say1 sistemidir. Tipki, karmagik sayilarin,
gercek sayilarin iki boyutlu bir genisletmesi olmasi gibi, kuaterniyonlar da karmasik
sayilarin dort boyutlu bir genisletmesidir. Ayrica, kuaterniyonlar, kuantum mekanigini

ve li¢ boyutta doniisii agiklamak i¢in olduk¢a pragmatik bir faydaya sahiptir.

Kuaterniyonlarin kesfinin hikayesi matematik diinyasinda oldukga iinliidiir. Irlandal
matematik¢i William Rowan Hamilton, hayatinin ¢ogunu, karmasik sayilara benzer,
tic boyutlu bir say1 sistemi arayarak gecirmistir. Oglu, her sabah iicleri nasil bélecegini
¢Oziip ¢ozmedigini sorar ve o da her zaman "hayir, heniiz degil", der. Ancak 16 Ekim
1843'te Dublin'deki Broome Kopriisii'nii gegerken, fark etmistir ki, ihtiya¢ duydugu
sey karmagik sayilara tek bir boyut eklemek degil, iki sanal boyut daha eklemektir: Ug
hayali boyut uzay1 tanimlayan boyutlar ve bir tiir doérdiincli boyutta ona dik oturan

gercek sayilar. Bu ii¢ hayali birimi tanimlayan ¢ok dnemli denklemi,

l'2 — j2 — kZ — _1
tastyan ifadeyi kopriiye kazimistir. Daha sonra, kuaterniyonlart yaymak igin resmi bir

kuaterniyon toplumu olusturmustur.

Bir yiizy1l sonra, bilgi islem endistrisi, grafik, robotik gibi 3-boyutlu uzay
Oryantasyonu igeren alanlarda kuaterniyonlarin kullanimi1 canlanmistir. Bunun nedeni,
kuaterniyonlarin, 3-boyutlu rotasyonlart tanimlamanin ve hesaplamanin zarif bir
yolunu vermesidir. Oyle ki kuaterniyonlar, diger yontemlerde ortaya gikan birgok

sayisal hatay1 da onler.

Aviyonik sistemlerde de olduk¢a popiiler olan kuaterniyonlar, sahip olduklari

ozellikleri sayesinde bu tezde Euler agilar1 yerine tercih edilmistir.

Bir ugagin genis vaziyet manevralarinda gezinme olasiligi, tekillik icermeyen
yiikseklik kontroliinii gerektirir. Bu nedenle, kuaterniyon durum geri beslemesi, Euler
ac1 tabanli kontrolciilerin yasadigi gimbal kilit durumundan kac¢inirken hava araci
motorlari i¢in kontrol komutlarini hesaplamak i¢in kullanilir. Gimbal kilitlenmesi, ti¢

gimbalden herhangi ikisinin ekseni, paralel bir konfigiirasyona siiriildiigiinde meydana
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gelen ii¢ boyutlu, ii¢ gimbal mekanizmada bir derecelik serbestlik kaybidir ve sistemi
dejenere bir iki boyutlu uzay olarak rotasyona kilitler.

A B

Sekil 3.1 : Bir ugak i¢in gimbal kilitlenmesinin gosterimi

Sekil 3.1 A’da yer alan ugak gimbal kilitlenmesi olmayan, B’de yer alan ugak ise

gimbal kilitlenmesine bir 6rnektir.

Sozgelimi, kuzeye dogru ucan bir ugakta, karsilikli olarak dikey olan ti¢ gimbal
¢emberi ekseni (yani, her biri sifir yuvarlanma, yunuslama ve sapma agilari) ile bir
seviye algilama platformu diisiiniildiigiinde, Sekil 3.1 B’de de gosterildigi gibi u¢agin
burnu 90 derece yiikselirse, u¢agin ve platformun sapma ekseni gimbali, yuvarlanma

ekseni gimbaline paralel hale gelir ve sapma ile ilgili degisiklikler artik telafi edilemez.

Ugagin istenilen istikameti takip etmesi iizerine yapilan ¢alismalarin ¢ogunda, Euler
acilar1 giidiim stratejilerini formiile etmek i¢in kullanilir ve kuaterniyonlar1 kullanarak
ic boyutlu yol izleme stratejileri tasarlamak i¢in daha az calisma yapilmistir. Literatiire
bakildiginda (J. Hall, 2012)'de akrobatik manevralar igin bir kuaterniyon yolu takip
kontrolciisii tiiretilmis ve (Fossen, 2013)'de geleneksel LOS giidiimii kuaterniyon

formuna doniistiiriilmiistiir.

Bir diger avantaj ise birim kuaterniyonlarin kullanilmasi, algoritma hesaplama
acisindan daha verimlidir ve bu sayede matematiksel tekillikleri armdirir (Ananda,
2016). Ek olarak, kuaterniyon uygulamasi, trigonometrik parametrelerin yoklugundan

dolay1 durum tahmininin genel karmagikligini azaltir (R. Kumar, 2020).
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Bu c¢aligmada, kuaterniyonlarin kullanilmasindaki en biiyiik etmen, simiilasyon ve
kontroldeki "tiim-irtifa" kabiliyetleri ve sayisal avantajlaridir. Kuaterniyonlar,
benzetim, robotik, giidiim ve navigasyon hesaplamalari, irtifa kontrolii ve grafik
animasyonlarinda yaygin olarak kullanilmaktadirlar. Tlk olarak W. R. Hamilton (1805-
1865) kuaterniyon formunu:

Xo + x5 + x) + x%

seklinde verilen sanal operatorler ile

i2=j2=k?>=-1, ij=k=—ji, ki=j=-ik
olarak tamimlayarak bir diizlemdeki karmagik sayilar1 ii¢ boyuta genelleyemeye
calismigtir. Matematiksel agidan Kuaterniyonlar, ¢carpmanin degisimi kurali harig,
cebirin normal yasalarina uyar. Carpma isareti olan “*’, birlestirici yasa ile tanimlanir.

Ornegin, eger,

r=pxq=(po+pi+p)+0%)*(q+q.+q +q%)

olursa

r = DPoqo + Poq1l + Poq2J + Poqzk + P19l + plqliz + .-
seklindedir.

[,j, k carpim ve toplama terimleri igin kurallar1 kullanarak cevap gesitli sekillerde

yazilabilir, 6rnegin,

4 p3 Po ~—DP1]l492
T3 P2 D1 Po 1193

To Po —P1 —P2 —P3][4%
nl_|Pr Po ~P3 D2 (|%

P2

p3
Alternatif olarak, i, j, k terimleri birim vektor olarak tanimlandiginda, kuaterniyonlar,
qo + q olarak ele alinabilir. Burada q ifadesi, kuaterniyonun vektor kismini, q4, g2, g3
bilesenlerini sirasiyla i,j,k ile ifade eder. Kuaterniyonlar bir aralik olarak

tanimlandiginda, g, ve vektor bilesenlerinden olusur. Boylelikle,

Po qo
Al 5 B 2 P P R
b3 qs

vektorlerin bilesenlerinin, kuaterniyon uygulandiginda segilecek bir r referans

sisteminde alindigin1 gosterir. Yukaridaki ¢arpma su sekilde yazilabilir:
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Poqo— (P .7
(Poq + qop +PX Q"

Bu denklemler kullanilarak kuaterniyon 6zellikleri tiiretilebilir.

p*q=

3.1 Kuaterniyonun Ozellikleri

3.1.1 Kuaterniyon sira bagimhhg

Kuaterniyonlarda sira bagimliligi,

0 0
P*q=q*p= (pxq—qxz’)r] - [2(pxq)r]
ve

p*xqF+Fq*p
olarak ifade edilebilir.

3.1.2 Kuaterniyon normu

Kuaterniyonun normu, 6gelerin karelerinin toplami olarak ifade edilir:

=3
norm(q) = 2 a?
i=0

3.1.3 Bir ¢carpimin normu

Tanimlanan norm 6zelligi ve vektor islemleri kullanilarak, bir carpimin normu, ayri

normlarin ¢arpimina esit oldugu kolayca gosterilebilir:
norm(p * q) = norm(p) norm(q)
3.1.4 Carpmanin birlesme ozelligi

Carpmanin birlesme 6zelligi,

(prq)xr=px(g*7)
seklindedir.
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3.1.5 Kuaterniyonun tersi

Carpma iglemi dikkate alindiginda,

Z a;
o do 1 _ 96 +4q.q9 _
7l lal= [(qoq ~qoq — qX q)r] - l 8

0
Denklemdeki ifade ile bir kuaterniyonu, vektor pargasinin isaretindeki bir degisiklikle
farkli bir sekilde, baska bir kuaterniyonla ¢arpmanin, yalnizca skaler kisimli bir
kuaterniyon {irettigi gdriilmektedir. Ikinci formun bir kuaterniyonu, carpmada (bir
sabitle ¢arpma) ¢ok basit Ozelliklere sahip olmakta ve kuaterniyon normuyla
boliindiigiinde, "6zdeslik kuaterniyonu" olarak islev saglamaktadir. Bu nedenle, bir
kuaterniyonun tersi s0yle tanimlanir:

1 _ CIO]_l 1 [ do

T =gl ~horm@q l—q

Ancak, kuaterniyon tizerinde ¢alisilirken genellikle basitlestirmek adina, birim-normlu

kuaterniyonlar kullanilmaktadir.

3.1.6 Bir ¢arpimun tersi

Bir kuaterniyon ¢arpiminin tersi, ters sirada ayr1 ayr terslerin ¢arpima ile verilir. Bu,

(rq)t = 1 Podo — (P - " ]
norm(p * q) l—=(Poq + qop + P X q)"
_ 1 [ 90 Po ] 1
= | * r|—mmm—
norm(q) l—4 —P lnorm(p)

olarak goriilmektedir. Boylelikle,
(pxq) =g txp™
olarak ifade edilebilir.

3.2 Kuaterniyonlarla Vektor Doniisiimii

Bir kuaterniyon, bir Euler vektoriinii dondiirme formiilii ile ayn1 sekilde dondiirmek
icin kullanilabilir ve kuaterniyon doniisii, bicim olarak c¢ok daha basittir.

Kuaterniyonun vektor kismi, doniis eksenini tanimlamak icin ve skaler kisim ise doniis
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acisini tanimlamak i¢in kullanilir. Donme ekseni, referans koordinat sistemindeki yon
kosiniisleri ile belirtilir ve kuaterniyona bir birim normu kisitlamasiyla siirlandirmak
uygundur. Bu nedenle, eksenin yon agilar a, 8, y ve doniis agisinin bir dl¢iisii 6§ ise,

doniis kuaterniyonu soyle yazilir,

cos
__|cosa.sind| 1 cos$
cosf3.sin & _[sinﬁnr
cosy .sind

ve bu ifadede yer alan n, rotasyon ekseni boyunca bir birim vektoriinii tanimlar.

Ayrica,

r

n" = [cos a cos B cosy]”

ve
norm(q) = cos? § + sin? § (cos? a + cos? B + cos?y) =1

Bu formiilasyon ayrica + 180° araligindaki her & degeri i¢in bir degerli bir kuaterniyon
oldugunu garanti eder, bdylece tiim olas1 doniisleri kapsar. Vektorler ve kuaterniyonlar
arasindaki ¢arpim uyumlulugu igin, bir Euler vektori, sifirin skaler kismi ile bir

kuaterniyon olarak yazilir; Boylece

Dondiirmenin sonucu ayni zamanda skaler kismi sifir olan bir kuaterniyon olmali,
dontistim dortli ters kuaterniyon araciligiyla tersine gevrilebilir ve Euler uzunlugu
korunmalidir. Dontistimler,

v=gq*uxq lyada v=q lxu=xgq
ters alma igleminin v lizerindeki performansi itibartyla tersinirdir. Bu doniisimlerden

ikincisi, en yaygin kullanilandir,

q0(q.w) — (qou—qxu).q

v = _1*u* =l )
1 1 ((q.w)q + qo(qou — qxu) + (qou—gxu)xq)

sadelestirilirse,

-1y * = | "
v=qTkuxq= [(2q(q.u)+(q§—¢I-¢1)u—2%(‘IX“)]

28



Boylelikle, bu doniisiim sifir skaler kismin gerekliligini karsilar. Ayrica, kuaterniyon
normunun Ozelliklerinden dolayi, Euler uzunlugu korunur. Kuaterniyon doniigim

formiilleri Cizelge 3.1°de yer almaktadir.

Cizelge 3.1 : Kuaterniyon Doniisiim Formiilleri

Doniisiim Formiilii | Kuaterniyon Doniisiimii
(1—cosu)n(n.u) 2sin?én (n.u)
cospuu (cos? 8 —sin? §)u
—sinpg(nxu) —2cosdsind (nxu)

Eger 6 = p/2 alinir ve yarim-ag1 trigonometri o6zellikleri uygulanirsa bu tablodaki

durumlar elde edilecektir. Dolayisiyla, kuaterniyonlar,

[COS (u/ 2)]
q=\. E r
sin ( 2) n
ve donilisiim,

u=qltxuxq
vektor u’nun, p pozitif oldugu zaman, n etrafindaki pu agisina dogru sol el kural

doniisiimiinii verir.

3.3 Kuaterniyon Koordinat Doniisiimii

Kuaterniyon dondiirme formiillerinden yola ¢ikildiginda pozitif u'niin bir vektoriin sol
elle doniisii yerine sag elle yapilan bir koordinat doniisii oldugu bakis agisi ele
alindiginda, a sisteminden b sistemine koordinat doniislinii ger¢eklestiren kuaterniyon
qp/q olarak tammlamir; bu nedenle

cos (u/2)
v/a = [sin (u/2)n"

ve koordinat doniistimii,

U’ = qpja "t * Ut * Qg
seklindedir. Bu denklem dogrultu kosiniis matrisinin yerini alir. Bu doniisim
sayesinde kuaterniyonun vektor kismi n sin(u/2) ile bagh bir ekseni etrafindaki tek

bir rotasyon ile halledilmis olur.
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Euler teoremi, ayni koordinat rotasyonunun, rotasyon matrisinin bir &zvektoriine
karsilik gelen tek eksen etrafinda bir diizlem rotasyonu ile elde edilebilecegini

gostermektedir. Bu nedenle, n vektorii bu 6zvektore paralel olmalidir ve bu nedenle

n? = Cp/on® = n®

olur. Bu, kuaterniyon vektor pargasinin sistem a veya sistem b'de ayni bilesenlere sahip

oldugunu gosterir. Referans koordinat sistemi r, a veya b olabilir. Ters doniisiim,
Avja” " = Qasp
Ayrica ¢oklu doniistimler igin,
U = qepp Qo ¥ U Qo qepp
a a

birlesme Ozelliginden kaynaklanir, bu da tek bir kuaterniyon ile bu doniisiimiin

gerceklestirilebilecegi anlamina gelir,

qc/a_1 = qc/b_1 * qb/a_1
ya da

Ac/a = 9bja * 9e/p

Kuaterniyon koordinat doniisiimii, aslinda ©*'nin, dogrultu kosiniis matrisi tarafindan
Oon carpilmasindan daha fazla aritmetik islem icerir. Bununla birlikte, koordinat
dontisiimii zamanla degistiginde, kuaterniyonun zaman giincellemesi, sayisal olarak
Euler kinematik denklemlerine tercih edilen ve Poisson kinematik denklemlerinden
daha verimli olan diferansiyel denklemleri igerir. Ek olarak, kuaterniyon
formiilasyonu, Euler denklemlerinin tekilliginden kaginir ve hata birikimini azaltmak

icin kolayca yeniden normallestirilir.

3.4 Kuaterniyon Tabanh Kinematik Denklemler

Zamanla degisen bir kuaterniyonun tiirevi i¢in bir ifade bulma ve dolayisiyla ugagin
davranisi igin bir durum denklemi elde etme amaciyla, mevcut bir g(t) durumundan
bir q(t + 6t) artis1 igin sifir olmayan bir agisal hiz vektdriine yanit olarak bir ifade

tiiretilecektir. iki "ileri" kuaterniyonun ¢arpimu,

q(t + 6t) = q(t) * 6q(6t)
ifadesini kullanarak
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u
cosz 1

q(t) = ul| da(st) = [nr(ﬁ,u]
n’ Sinf 2

elde edilir. Burada u(t) rotasyon acisini, n Euler agisin1 ve r referans koordinat

sistemini ifade eder. Bu ifadenin tiirevi,

t+ 6t) — q(t ) * (6g — 1 0
q=limq( )—a® _ 4@ * (5q q)=limq*1r5lt
5t—0 ot 8§t—0 ot 5t—0 En E

Ve I(qy birim kuaterniyonu temsil eder. Bu ifade, belirtilen limit alindi§inda ve agisal

)

hiz vektorii w tiiretilen kuaterniyon ile birlestirildiginde,

1 0 1
4=3q* [nr%l =5q* [u(,)r]
olur.
Bu denklem, a sisteminden b sistemine bir koordinat rotasyonu ile birlestirildiginde
notasyon,

. 1 b

dpja = EQD/a *Whia

olur. Ayrica, bu denklem matris denklemi olarak gosterilirse,

0 _ baT
i/ _l Wh/a) l QO]

b ~b b
Wb/a Wb/a q

Tum bilgiler kullanildiginda, wy, /,"nin gévde sistemi,

o
Q| _
2

s

ve p, g, r acgisal hiz1 ifade etmektedir.

0 —p —q -71[49
p 0 7 —q||l%
q
r

I
N =
=)
)

-r 0 p|]|9 (3.1)

q -p 01193

Bu kuaterniyon durum denklemleri, kati-govde agisal hareketinin gergeklenmesinde
yaygin olarak kullanilmaktadir. Ayrik zaman formu ise genelde dijital durum kontrol

sistemlerinde (Or. uydular) ve ataletli seyriisefer dijital islemede kullanilirlar.

Simiilasyon ve kontrolde, genellikle bir kuaterniyonla yonelim takip edilir ve
gerektiginde kuaterniyondan dogrultu kosiniis matrisi veya Euler agilar1 olusturulur.

Euler ekseni asikar oldugundan, kuaterniyonu basit bir diizlem doniisii i¢in baslatmak
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kolaydir. Bir bilesik doniis i¢in (6rnegin, sapma, yiikseklik ve doniig) Euler eksenini
usulen belirlemeye ve bir kuaterniyon olusturmak i¢in DKM'nin bir 6zvektor analizine
ihtiya¢ duyulur. Ancak, bu gerekli degildir, belirli bir doniis i¢in Euler ekseni
benzersizdir ve bu nedenle kuaterniyon benzersizdir. Bu nedenle, kuaterniyonu baska

bir sekilde diizenlersek, donme ekseni dolayli olarak dogru olacaktir.

3.4.1 Bir yalpa, yunuslama ve yuvarlanma dizini i¢cin kuaterniyon

Bir yalpa, yunuslama ve yuvarlanma dizini i¢in kuaterniyon denklemi,

v = q3lqptaet * v * gy * qg * qg

seklindedir. Her bir kuaterniyon i¢in rotasyon eksenleri,

¥ 2] i 1
cos 5 COSE cos 5
0 0
qy = 0 ’ de = ‘ ol qd) = sin%
y sin—
sin— 2 0
Yy 2| L o L 0

seklindedir. Bu doniistimler kuaterniyon ¢arpimi ile ¢arpilabilir ve sonug olarak,

'+ 0 LP_|_ . AR N

_(coszcoszcos2 51n251n251n2)

e 6 ¥ o 6 W

~ ~ _(sm2 €0S - COS — — €OS - sin - sin 2)
erd/ned_qLP*qG*Qd)_ 2] Wy 2] Wy
n . c ¥ ¢ O ¥

*(cos 5 SN Cos - + sin 5 Cos 5 sin 2)

4 6 v ¢ 6 V¥

__(coszcoszsmz smzsmzcosz)_

elde edilir.

Denklemlere arti-eksi isaretinin eklenmesinin sebebi, hangi isaret segilirse segilsin
koordinat doniisiimii denklemi ve wy, ,’nin gévde sistemi denkleminde bir etkisi

olmamasidir. Ancak, secilen bir isaret tiim denklemde ayni isaret olarak alinmalidir.

3.5 Kuaterniyondan Dogrultu Kosiniis Matrisine Gegis

Kuaterniyonun vektor kismi kullanilarak kuaterniyon donme formiili dizi islemleri

cinsinden yazilarsa,

u? =[2q% (@M + (g5 — (@) 9D — 2q,G* Ju® = Cru®
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olur. Capraz ¢arpim matrisi g% su sekilde verilir:

0 —q3 Q2
q° =1 qs 0 —q1
—q2 {1 0

Tiim bilgiler birlestirildiginde elde edilen doniisiim matrisi,

@+aqt—aq5—3q3)  2(q1q2 + 9093) 2(q193 — 9092)
Coja=| 2(q192—q093s) (@6 —9ai +95—4a3)  2(q293 + 9091)
2(q193 — 9042) 2(q293 — 9091) (@6 —ai — 45 +43)

seklindedir. Donilisim matrisi i¢in bu ifade, kuaterniyon parametrelerine gore,
kuaterniyon koordinat dontisiimii formiiliinde yer alan u agisinin n boyunca sag el
rotasyonu etrafinda elde edilmesiyle iligkilidir. Donilistim matrisi, Euler acilarinin
herhangi bir seciminden bagimsizdir. Koordinat rotasyonun ifade edilmesine bagh

olarak Euler agilar1 belirlenebilir.

3.6 Dogrultu Kosiniis Matrisinden Kuaterniyona Gegis

Kuaterniyon parametreleri ayrica genel dogrultu kosiniis matrisinin 6gelerinden {c; ;}

hesaplanabilir. Kuaterniyondan dogrultu kosiniis matrisine gegis i¢in belirlenen

matrisin ana kosegenindeki terimler birlestirilirse, asagidaki iliskiler elde edilir:
493 =1+ cq1 + Cpp + Ca3
497 =1+ cqq4 — €2 —C33
495 =1 —cqq + Cpp —C33
495 = 1— cqq — Cpp +C33

Bu iliskiler, kuaterniyon elemanlarinin biiytikliiklerini verir, ancak isaretleri vermez.
Kuaterniyondan dogrultu kosiniis matrisine gegis i¢in belirlenen matristeki kdsegen

dis1 terimler ek iliskileri verir,
490y = C23 — C32
4902 = €31 — €33
4qoq3 = C12 — Cz1
4q1q2 = C12 + €1
4q2q3 = €3+ C32
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44193 = €31+ Cg3

[k denklem setinden, en biiyiik biiyiikliige sahip kuaterniyon elemani (dérdiinden en
az biri sifirdan farkli olmalidir) secilebilir. Karekdk ile iliskili isaret istege bagli olarak
secilebilir ve sonra bu degisken, kalan kuaterniyon elemanlarini bulmak igin ikinci
denklem seti ile bolen olarak kullanilabilir. Bu algoritmanin ilging bir yani, algoritma
bir dizi yeni baslangic kosuluyla yeniden baslatilirsa kuaterniyonun isaretini
degistirebilmesidir. Bunun kuaterniyondan dogrultu kosiniis matrisine gegis igin
belirlenen rotasyon matrisi tizerinde hicbir etkisi olmayacaktir. Bunun gibi

algoritmalar Shoemake (1985) ve Shepperd (1978) tarafindan tartigilmistir.
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4. DOGRUSAL KARESEL DUZENLEYIiCi YAKLASIMI

4.1 Optimal Kontrol

Temelde, klasik kontrol ad1 altinda diisiiniilebilecek sistemler, dogrusal ve zamanla
degismeyen, tek girdi ve tek ¢iktiya sahiptir. Klasik kontrol tasarim yOntemlerini
kullanan tasarimcinin temel amaci, bir modeli stabilize etmektir, oysa ikincil amaglar,
belirli bir gecici yanitina, bant genisligine, bozulma reddine, siirekli hal hatasina ve
model varyasyonlarina veya belirsizliklere karsi giirbilizliik elde etmeyi icerebilir.
Daha yiiksek mertebeli sistemler, ¢ok girdili sistemler veya genellikle klasik kontrol
yaklagiminda varsayilan Ozelliklere sahip olmayan sistemler igin, tasarimcinin
yaraticiligr genellikle makul bir tasarima ulasmada sinirlayici faktordiir. Klasik
kontroliin aksine modern kontroliin temel amaglari, kontrol sistemi tasarimini
deneysellestirmek ve klasik kontroliin tistesinden gelebileceginden ¢ok daha genis bir
kontrol problemi sinifina ¢oziimler sunmaktir. Modern kontroliin bu amaglara ulagsmak
icin belirledigi ana yollardan biri, tasarim gorevini kolaylastiran bir dizi analitik

tasarim prosediirii saglamaktir.

Bir¢gok yonetim bilimi uygulamasi (finans, ekonomi, liretim ve envanter, pazarlama,
bakim ve degistirme, dogal kaynaklarin tiiketimi vb.), dinamik sistemlerin, yani zaman
icinde degisen sistemlerin kontroliinii igerir. Zamanin siirekli mi yoksa araliklt m1
degistigine bagl olarak siirekli zaman sistemleri veya ayrik zaman sistemleri olarak

adlandirilirlar.

Optimal kontrol teorisi, dinamik bir sistemi kontrol etmenin optimal yollarin1 bulmak
igin gelistirilmis bir matematiksel optimizasyon dalidir (Ross I. , 2015). Miihendislikte
cok sayida uygulamaya sahiptir. Ornegin, dinamik sistem olarak roket iticilerine
karsilik gelen kontrollere sahip bir uzay araci ele alindiginda, ama¢ minimum yakit
harcamasiyla aya ulagsmak olabilir (Luenberger, 1979) ya da dinamik sistem olarak,
bir iilkenin ekonomisine bagl olan issizlik ele alindiginda, igsizligi en aza indirmek
amaglanabilir; bu durumda kontroller maliye ve para politikasi olabilir. (Kamien,
2013)
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Optimal kontrol, bir performans indeksini en aza indirmek i¢in belirli bir siire boyunca
dinamik bir sistemin kontrol ve durum ydriingelerini belirleme siirecidir ve belirli bir
optimallik kriterine ulasilacak sekilde belirli bir sistem icin bir kontrol yasasi bulma
sorunuyla ilgilenir. Bir kontrol problemi, durum ve kontrol degiskenlerinin bir
fonksiyonu olan bir maliyet fonksiyonu igerir. Optimal bir kontrol, maliyet
fonksiyonunu en aza indiren kontrol degiskenlerinin yollarmi tanimlayan bir dizi
diferansiyel denklemdir. Optimal kontrol, Pontryagin'in maksimum prensibi
(Pontryagin'in minimum prensibi olarak da bilinen gerekli bir kosul-Pontryagin
Prensibi) (Ross 1. M., 2009) kullanilarak veya Hamilton-Jacobi-Bellman denklemini

¢ozerek elde edilebilir.

Optimal kontrol ve sonuglari giiniimiizde, havacilik, proses kontrolii, robotik,
biyomiihendislik, ekonomi, finans ve yonetim bilimi dahil olmak iizere bir¢cok farkl
alanda uygulama bulmustur ve kontrol teorisi i¢inde aktif bir aragtirma alani olmaya

devam etmektedir.

Ornegin, engebeli bir yolda diiz bir ¢izgide giden bir arabanin toplam seyahat siiresini
en aza indirmek i¢in siirictiniin gaz pedalina nasil basmasi gerektigi bu konu ile
ilgilidir. Bu ornekte, kontrol yasasi terimi 6zellikle siirliciiniin gaza basma ve vites
degistirme seklini ifade eder. Sistem hem arabadan hem de yoldan olusur ve optimallik
kriteri, toplam seyahat siiresinin en aza indirilmesidir. Kontrol problemleri, genellikle
yardimct kisitlamalart (mevcut yakit miktar1 smurli olabilir, gaz pedalina aracin

zemini, hiz sinirlar1 vb.) igerir.

Uygun bir maliyet fonksiyonu, hizin, geometrik hususlarin ve sistemin baglangic
kosullarmin bir fonksiyonu olarak seyahat siiresini veren matematiksel bir ifade

olacaktir. Kisitlamalar genellikle maliyet isleviyle degistirilebilir.

Bir bagka ilgili optimal kontrol problemi, belirli bir rotay1 belirli bir miktar1 agmayan
bir siirede tamamlamas1 gerektigi géz Oniine alindiginda, yakit tiikketimini en aza
indirecek sekilde araci siirmenin yolunu bulmak olabilir. Yine bir baska ilgili kontrol
sorunu, zaman ve yakit i¢in varsayilan parasal fiyatlar gbéz Oniine alindiginda,

yolculugu tamamlamanin toplam parasal maliyetini asgariye indirmek olabilir.

Bu tez calismasinda amag¢ ugag@in belirli giris kisitlar1 dahilinde, verilen referans
degerlerinin gercek degerleri arasindaki farkin zamana bagl integralinin ve uygulanan

kontrol giriglerinin biiyiikliiklerinin zamana bagli integralinin agirlikli toplaminin
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minimize edilmesidir. Buna bir 6rnek olarak u¢ak 68 m/s hizla hareket ederken, 65
m/s hiza yavaglamasinin en optimal sekilde gerceklesmesi i¢in yontem belirlenmesi

optimal kontrol konusuna dahildir.

4.1.1 Optimal kontrol tarihgesi

Optimal kontrol, kdkenleri agisindan varyasyonlar hesab teorisi ile yakindan ilgilidir.
Eski zamanlardaki optimal kontrol teorisine ve varyasyonlar hesabina bazi énemli
katkilar arasinda Isaac Newton, Ludovico Lagrange, Johann Bernoulli, Andrien
Legendre, Leonhard Euler, Carl Jacobi, William Hamilton, Adolph Mayer, Karl
Weierstrass ve Oskar Bolza bulunmaktadir.

20. yiizyilda optimal kontroliin gelistirilmesindeki bazi 6nemli doniim noktalar
arasinda, 1950'lerde Richard Bellman tarafindan formiilasyon dinamik
programlamasi, Lev Pontryagin ve ¢alisma arkadaslari tarafindan minimum ilkenin
gelistirilmesi yer almaktadir. 1950'ler ve 1960'larda Rudolf Kalman tarafindan

dogrusal karesel diizenleyici ve Kalman filtresinin formiilasyonu bulunmustur.

Optimal kontrol, varyasyonlar hesabinin bir uzantisidir ve kontrol yasalarinin
tiiretilmesi i¢in matematiksel bir optimizasyon yontemidir. Varyasyonlar hesabinin
olusturulmasi, analizin Newton ve Leibniz tarafindan icat edilmesinden veya formiile
edilmesinden hemen sonra meydana gelmistir. Analizdeki onemli bir problem,
fonksiyonun maksimumunu veya minimumunu aldigi bir fonksiyonun argiimanini
bulmaktir. Varyasyonlar hesabinda ortaya ¢ikan bu problemin uzantisi, o fonksiyonun
bir integralinin veya fonksiyonunun degerini maksimize eden veya en aza indiren bir
fonksiyon bulmaktir. Euler ve Lagrange genellikle varyasyonlar hesabinin kuruculari
olarak kabul edilir. Alanin gelisimine katkida bulunan digerleri, Newton, Legendre ve
Bernoulli kardesler gibi en biiyiik matematik¢ilerden bazilaridir (Ross & Karpenko,
2012).

[k olarak varyasyonlar hesabi tarafindan ele alinan iinlii bir problem, en kisa zamanin
yolu veya Brachistochrone problemiydi. Dikey diizlemde (0,0) ve (1,1) iki noktay,
yergekimi etkisi altinda egri boyunca kayan bir kordonun (0,0) 'dan (1,1) ' € miimkiin
olan en kisa siirede hareket edecegi 6zelligiyle birlestiren bir F egrisi bulmayi igerir

(Becerra, 2020).
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(0,0) (1,0)

(LO) (L.1)

Sekil 4.1 : Brachistochrone Problemi

Problem 1696'da Johann Bernoulli tarafindan ortaya atilmis ve 1697'de kendisi ve
kardesi Jacob Bernoulli tarafindan bagimsiz olarak ¢oziilmistiir. C6ziim egrisi bir
sikloid’dir. On dokuzuncu ve yirminci yiizyillin baslarinda, birgok matematik¢i
varyasyon analizi problemlerinin ¢6ziimii teorisine katkida bulunmustur. Bunlar

arasinda Hamilton, Jacobi, Bolza, Weierstrass, Caratheodory ve Bliss bulunur.

Varyasyon problemlerinin hesabini kontrol teorisi problemlerine doniistiirmek, bir
tane daha kavramsal uzanti gerektirir. Bu da durum denklemlerine kontrol
degiskenlerinin eklenmesidir. Rufus Isaacs (1965), 1948-1955 doneminde iki kisilik
takip-kaginma oyunlarinda bdyle bir uzanti yapmustir. Richard Bellman (1957),
dinamik programlama fikri ile benzer bir uzant1 yapmustir. Modern kontrol teorisinin
baslangi¢ tarihi, Pontryagin, Boltyanskii, Gamkrelidze ve Mischenko'nun (1962)
yazdig1 Optimal Siireglerin Matematiksel Teorisi kitabinin 1958'de Rusca (1962)

yayimlanmasiyladir.

Maksimum ilkeye goére, Valentine, McShane, Hestenes, Berkovitz, Neustadt,
Pontryagin ve ark.'min kitabinin 6nemi sadece sinirli kontrol degiskenleri ile bir
varyasyon hesabi probleminin titiz bir formiilasyonunda degil, ayn1 zamanda optimal
kontrol problemleri i¢in maksimum prensibinin ispatinda da yatmaktadir. Maksimum
ilke, dinamik problemin zaman iginde es degiskenler veya gdlge fiyatlar olarak
bilinenleri kullanarak, her biri tek bir anda tutulan bir dizi soruna ayrilmasina izin
verir. Anlik problemlerin optimal ¢oziimiiniin, genel probleme en uygun ¢oziimii

verdigi gosterilebilir.
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4.2 Diizenleyici Problemi

Bir tasarimin ilk asamalarinda, tasarimei, mantikli bir matematik problemi olusturmak
icin miithendislik durumuna olan aginaligini ve temelde yatan fizik anlayisini kullanir
ve diger asamalarda olusturulan problemi analitik ¢6ziimlemek i¢in ¢alisir. Optimal
kontrol, analitik tasarimlar saglamayi amaglayan modern kontroliin bir dalidir.
Optimal bir tasarimin nihai sonucu olan sistemin yalnizca kararli olmasi, belirli bir
bant genisligine sahip olmasi veya klasik kontrolle iliskili istenen kisitlamalardan
herhangi birini karsilamasi beklenmez, ancak belirli bir sistem i¢in miimkiin olan en
iyi sistem oldugu varsayilir. Dogrusal optimal kontrol, 6zel bir tiir optimal kontroldiir.
Kontrol edilen modelin dogrusal oldugu varsayilir ve optimal kontrolii iireten
kontrolcii, dogrusal olarak sinirlandirilir. Dogrusal kontrolciiler, kuadratik performans
endeksleri ile calisilarak elde edilir. Bunlar, kontrol ve diizenleme-izleme hatasi
degiskenlerinde ikinci dereceden olusur. Dogrusal optimal kontrol saglayan bu tiir

yontemler, Dogrusal Karesel yontemler olarak adlandirilir.

Cogu optimal kontrol probleminin hesaplanabilir ¢dziimleri yoktur veya sadece biiyiik
bir hesaplama cabasiyla elde edilebilecek ¢oziimleri vardir. Aksine, neredeyse tiim
dogrusal optimal kontrol problemlerinin kolayca hesaplanabilir ¢oziimleri vardir.
Dogrusal optimal kontrol sonuglari, kiigiik bir sinyal temelinde calisan dogrusal
olmayan sistemlere de uygulanabilir. Daha kesin olarak, bazi dogrusal olmayan
sistemler i¢in bu sistemin belirli bir baslangi¢ durumunda baglayacagi varsayimiyla
optimum bir kontroliin gelistirildigi varsayilarak iizerinde caligilabilir. Dogrusal
optimal tasarim i¢in gerekli hesaplama prosediirleri genellikle dogrusal olmayan
optimal problemlere tasinabilir. Ornegin, dogrusal olmayan optimal tasarim
prosediirleri, dogrusal olmayan problemi bir dizi dogrusal problem ile degistiren

hesaplama algoritmalarindan olusur (Anderson & Moore, 1971).

Sistem durumlarinin  Slgiilebilir oldugu dogrusal optimal kontrol tasarimlart,
optimalligin disinda bir dizi 6zellige sahiptir. Bu tiir 6zelliklerin drnekleri, iyi kazang
marj1, faz marj1 ve dogrusal olmayanliklara iyi toleranstir. Bu tiir giirbiizliik 6zellikleri,
durum tahmini gerekli oldugunda bile siklikla elde edilebilir. Giirbiizliik 6zellikleri,
dogrusal olmayan sistemler i¢in denetleyici tasarimlarinin bazen sistemin dogrusal
oldugu varsayimiyla tasarlanarak ve optimal olarak tasarlanmig bir dogrusal sistemin

tolere edebilecegi gercegine dayanarak elde edilebilecegini gostermektedir.
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Dolayisiyla, dogrusal optimal tasarim ydntemleri bazi sekillerde dogrusal olmayan

sistemlere uygulanabilir.

Dogrusal optimal kontrol, klasik yontemlerle incelenen kontrol problemlerinin birlesik
uygulamas: igin bir ¢erceve saglar. Aym zamanda, kontrol tasarimlarinin

gerceklestirilebilecegi sistemler sinifini biiyiik dl¢iide genisletir.

Zamanla degismeyen sistemler i¢in dogrusal optimal kontrol tasarimi, biiyiik 6l¢iide

bir kontrol kanunu sentezi meselesidir.

4.2.1 Optimal diizenleyici temel teorisi

Bu boliimde, dogrusal diizenleyici problemi tanitilacak ve onunla iliskili temel
matematiksel sonuglar olusturulacaktir. Optimal kontrol problemlerini ¢6zmek igin
Optimallik Prensibi ve Hamilton-Jacobi denklemi tanitilacak ve ardindan sonlu zaman
Ve sonsuz zaman araligi lizerinden performansin ilgi ¢ekici oldugu problemler i¢in
birer ¢6ziim elde edilecektir. Sonsuz zaman aralig1 problemi, optimal diizenleyicilerin
kararlilik 6zelliklerini igeren ve ongdriilen kararlilik derecesine sahip bir diizenleyici
tasarimina nasil ulasilacagi da gosterilecektir. Dogrusal olmayan bir sistemin
dogrusallagtirilmas1t ve optimize edilmis bir endeksin ikinci varyasyonunun
hesaplanmasiyla optimal bir dogrusal diizenleyici probleminin formiilasyonu da

dikkate alinir (Anderson & Moore, 1971).
Dogrusal, sonlu boyutlu sistemler ele alindiginda sistemler;

x(t) = F(t)x(t) + G(t)u(t)

y(®) = H'(t)x(t)
seklinde ifade edilebilir. Burada boyutlar sirasiyla n x n,nx p,nxm olan F(t),
H(t), ve G(t) genellikle siirekli girdilerle birlikte zamana bagli matris fonksiyonudur.
Boyutu n olan x(t) vektorii ‘t” aninda sistem durumunu, m boyutlu u(t) vektori ‘t’
zamaninda sistem girisini veya sistem kontroliinii ve p boyutlu y(t) vektori ‘t’
zamaninda sistem ¢iktisim1 temsil eder. Ust simge asal matris transpozisyonunu

gosterir.

Klasik kontrol ¢aligmasinda genellikle sadece bir girisi ve ¢ikisi olan sistemler dikkate
alinir. Sistem denklemlerindeki bu kisitlamalarla, u(t) ve y(t) vektorleri skaler hale
gelir, H(t) ve G(t) matrisleri vektor olur ve buna gore ¢ogu zaman 6zel vektor

karakterlerini ayirt etmek icin kiiciik harflerle gosterilir. Dikkate alinan sistemler de

40



normalde zamanla degismezdir. Sistem denklemleri agisindan, bu, baslangigta sifir
durumu i¢in giris u(t) ve ¢iktinin y(t) zamanla degismeyen bir diirtii yaniti ile iligkili
oldugu anlamina gelir. Ayrica, zamanla degigsmeyen sistemlerin en yaygin durum-uzay
tanimlar1, F(t), h(t), ve g(t)'nin zamanla sabit oldugu durumlardir. Yine de sabit
olmayan F(t), h(t), ve g(t) zamanla degismeyen bir diirtii yanit1 tanimlayabilir.
Omegin, F (t) =0, g (t) = €%, h (t) = e~* zamanla degismeyen bir diirtii yaniti

tanimlar.

y(©) = f exp[—(t — Du(®)dr]

0

Bir sistemin klasik tanimlamasi, normalde, W (s) ile ifade edilen, s Laplace doniisiim
degiskeni olan transfer fonksiyonu matrisi ile ilgilidir. W (s) ile sistem denklemlerinin

matrisleri arasindaki bir baglanti vardir ve bunlar sabitse,

W(s)=H'(sl — F)™'G

seklinde tanimlanabilir.

Genellikle kontrol problemleri, diizenleyici sorununu ve takip etme sorununu ¢6zmek

gibi amaglardan birini bagarmak i¢in bir kontrolciiniin arzu edildigi bir sistemi igerir.

Klasik kontrol teorisi kullanilarak diizenleyici problemi ele alinirken, bir kontrol
olusturmak igin ¢iktilarin ve tiirevlerinin geri beslemesini kullanan bir ¢6ziim aranr.
Sistem ¢ikist ile sistem girisi arasina transfer fonksiyonuna sahip bir kontrolcii
yerlestirilir. Sistem ¢ikisi, kontrolcii girdisidir ve kontrolcii ¢ikisi, sistem girdisidir.

Geri besleme diizenlemesi,

Y

SISTEM

KONTROLCU

A

Sekil 4.2 : Klasik kontrol geri besleme diizeni

seklinde gosterilmistir. Hem sistemin hem de kontrolciiniin tek bir girisi ve ¢ikisi
vardir ve zamanla degismezdir. Her birinin bir transfer islevi vardir. Bu optimal

kontrol yaklagiminda, ilk olarak, sistem durumlarmin 6l¢iim igin uygun oldugu
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varsayilir, eger boyle degilse, genellikle her iki sistem tarafindan calistirilan, bir
‘durum gozleyicisi’ olarak adlandirilan fiziksel bir cihazin girisleri ve ¢ikislari insa
etmek icin kullanilmas1 miimkiindiir. Bu, sistem durumlariin ¢ikti tahminlerini tiretir

ve bunlar durumlarin yerine kullanilabilir (Anderson & Moore, 1971).

Durumlarin mevcudiyetini varsaymanin yani sira, ilk etapta dinamik olmayan veya
hafizasiz kontrolciiler aramak olagandir. Diger bir deyisle, kontrolcii ¢iktisinin veya
sistem girdisinin u (t), sistem durumu x (t)'nin anlik bir fonksiyonu oldugu varsayilir.
Bu islevin durumunun zamanla degismesine izin verilebilir, bu durumda kontrol

yasast,

u(t) = k(x(t),t)

seklindedir ve bu da hem w(t)’nin hem de x(t)’nin t’ye bagimli oldugunu gosterir.

Ancak uygulama kolayhg: agisindan ilgi ¢ekici olan dogrusal kontrol yasasidir. Bu da,

u(t) = K'(0)x(t)
seklinde, uygun boyuttaki bir K matrisi i¢in tanimlanabilir. Sistemin dogrusal oldugu
varsayilir ancak ¢ok girdi ¢ok ¢ikti ve zamanla degisen bir sistem olabilir. Durumlarin
dogrusal kombinasyonlar1 dogrusal bir sistem i¢in tanimlanan kontrol yasasi uyarinca

sistem girisine geri beslenir.

Diizenleyici problemi i¢in bir kontrolcii olusturmaya calisilirken, rastgele sifir
olmayan bir baslangic durumunu, tercihen olabildigince hizli bir sekilde sifir
durumuna goétiirecek bir kontrol semasi aranir. Eger F ve G sabitse ve [F, G] giftleri
tamamen kontrol edilebilirse, boyle bir kontrol semasi1 bulunabilirdir. Aslinda, F’nin
ve G’nin sabit oldugu durumlar igin ve bazi F (t), G (t) smuiflar1 i¢in, Sistemin segilen
bir 0 noktasina gotiiriilebildigi an, T, istenildigi kadar baslangi¢c anina, ty'a, yakin

alinabilir. Boyle bir planla iki sey yanlis olur.

Birincisi, T, ty'a ne kadar yakinsa, durum transferini gerceklestirmek icin gereken
kontrol enerjisi miktar1 o kadar biiyliktiir (ve kontroliin biiyiikligli de o kadar

biiyiiktiir).

Herhangi bir miihendislik sisteminde, pratik degerlendirmelerle sistemdeki cesitli
degiskenlerin biiyiikliigli lizerine bir {ist smir belirlenir. Bu nedenle, bu sinirlar

asilmadan keyfi bir sekilde yaklastirilamaz.
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Ikinci olarak, K (T)'de, yani T zamaninda kontrolcii kazancinda, sonsuz degerler tolere
edilmedikge, sonlu T igin geri besleme yasasi dogrusal olarak uygulanamaz. Yani,

dogrusal bir geri besleme kontrolii bu durum i¢in s6z konusu olamaz.

Bahsedilen bu yanlislardan birinin veya her ikisinin gegerli oldugu diger herhangi bir
kontrol semas1 da ayni1 sekilde kabul edilemez. Ik yanlis1 karsilama ¢abasi iginde, bir
kontrol eylemi sirasinda bazi kontrol biiyiikliigii 6l¢iisiinii sinirli ve hatta kiigiik

tutmanin gerekli oldugu diisiintilebilir; bu tiir dlgiiler,

fu’(t)u(t)dt, f[u’(t)u(t)]l/zdt, tgr%gf‘(ﬂllu(t)ll, fu’(t)R(t)u(t)dt

0 0 0

olabilir ve burada R (t), genellik kaybi olmaksizin her zaman simetrik olarak

alinabilen, tiim t i¢in pozitif tanimli bir matristir.

Ik olarak, miihendislikte "yeterince yakin yeterince iyi" oldugu gercegi goz oniinde
bulunduruldugunda, sistemin sifir durumuna ulasmasi hedefi gevsetilebilir ve yalnizca
bazi normlarla 6l¢lilen durumun kii¢iik olmasi saglanabilir. Bunun gerekli oldugu sabit
bir T an1 olsaydi, x’(T) Ax(T) ifadesinin, bazi pozitif tanimli A matrisleri ile kiigiik

yapilmasi saglanabilirdi.

Ikinci olarak, kontrol agisindan bakildiginda, kontroliin uygulandigi araliktaki
herhangi bir ¢ igin [|x(t)]| kiigliktiir ve bu gercegi, 6rnegin Q(t) matrisinin simetrik

pozitif tanimli oldugu,

j x'()Q(t)x(t)dt

0

ifadesinin kiiciik olmasini isteyerek ifade edebiliriz. Bazi durumlarda ise Q(t) negatif

olmayan kesin tanimli bir matris olmasi yeterli olur.
Bu bilgiler 15181nda, bir diizenleyici sistem,
e u(t) = K'(t)x(t) formunda bir dogrusal kontrol kanunu icermelidir.
e Diizenleyici tasariminda, | t: u' (OR)u(t)dt, x'(T) Ax(T) ifadesinin ve
R(:), A ve Q(-) matrislerinin pozitif oldugu ftz x'(£)Q(t)x(t)dt ifadesinin

kiiglikliigiiniin saglanmasi gerekir. Bu 06zelligi saglamak i¢in performans

endeksi,
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T
V(x(ty), u(),ty) = | (W'Ru+ x'Qx)dt + x'(T)Ax(T)

to

olsun. V, x(ty)1n baslangi¢ durumuna baghdir.

Ozellikle yukarida verilen ikinci bilgiye ulasmak i¢in makul bir yaklasim, performans
endeksini (her zaman boyle bir u(-) var oldugunu varsayarak) en aza indiren u(-)
kontroliinii segmek olacaktir. Bu fikir diizenleyici problemini tanimlarken 6nemli

olacaktir.
O halde, diizenleyici problemi su sekilde tanimlanabilir:

x(t) = F(t)x(t) + G(t)u(t)
denklemindeki F(t) ve G(t) matrislerinin siirekli oldugunun varsayildig bir sistem
diistiniildiigiinde Q (t) ve R(t) matrislerinin simetrik oldugu, sirasiyla negatif olmayan
ve pozitif tanimli oldugu, matris girdilerinin siirekli oldugu ve ayrica ‘A’ matrisinin,

negatif olmayan belirli bir simetrik matris oldugu varsayilsin. Performans endeksi

T

V(x(ty),u(*), ty) = ] (u'Ru + x'Qx)dt + x'(T)Ax(T)

to
seklinde tanimlansin. V'yi en aza indiren optimal bir kontrol

u*(t),t € [toy, T]

bulma gorevi olarak ve iligkili optimum performans endeksi

V*(x (to), u(.), ty)
yani V'nin degeri olan minimizasyon problemi, optimum kontrol kullanilarak elde
edilir. T sonlu ise, problem sonlu zaman olarak adlandirilir. Sonsuz T ile sonsuz zaman

problemi elde edilir.

Daha 6nce A'nin pozitif tanimli olmasi gerektigi belirtilmisken, diizenleyici sorunun
ifadesi sadece negatif olmayan tanimli olmasi gerektigini one siirliyordu. x(7") son
durumunun boyutu siklikla, yalnizca gevsetilmis gereksinimle kiigiik yapilabilir.
Aslinda, A = 0 secimi ¢ogu zaman tatmin edici bir sonuca gotiiriir. Daha 6nce de
belirtildigi gibi, karesel performans endeksinin kiigiiltiilmesi, dogrusal bir geri besleme
yasast ile elde edilebilir. Onerilen diger karesel olmayan 6lgiimlerin tiimii, genel olarak

dogrusal geri besleme yasalarina yol agmaz.

Genel olarak toparlayacak olursak, diizenleyici probleminin ikinci dereceden

performans endeksi sifirdan farkli durumlart ve kontrolleri smirlandirir.
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Minimizasyonun uygulanmasi i¢in bir durum tahmincisi gerektirebilecek bir dogrusal
durum geri besleme yasasina ihtiya¢ duyulabilir ancak bu calismada bir durum
tahmincisi liretilmemistir. Sadece diizenleyici problemine uygun Q ve R matrisleri

secilerek performans endeksini minimuma indirgeyecek bir Kk kazanci tiretilmistir.

4.2.2 Hamilton-Jacobi Denklemi

Bu boliimde, bir performans endeksinin en aza indirilmesini gerektiren daha genis bir
optimizasyon problemi simifi ele alinacaktir. Ayrica, belirli tiirevlenebilirlik ve
stireklilik varsayimlar altinda optimal performans endeksi ile karsilanan kismi bir
diferansiyel denklem olan Hamilton-Jacobi denklemi tiiretilecektir. Dahasi, Hamilton-
Jacobi denklemine gore bir ¢6ziimiin belirli tiirevlenebilirlik 6zelliklerine sahip olmasi
durumunda, bu ¢6ziimiin istenen performans endeksi oldugu gosterilebilecektir.
Ancak boyle bir ¢oziimiin var olmasinin gerekmedigi ve her optimal performans
endeksi Hamilton-Jacobi denklemini karsilamadigi i¢in, denklem optimal performans
endeksi tizerinde gerekli bir kosulu degil, yalnizca yeterli bir kosulu temsil eder. Bu
boliimde, Hamilton—Jacobi denklemini karsiliyorsa, optimal performans endeksinin
bir optimal kontrolii nasil belirledigi de gosterilecektir. Diger yaklasimlar, diizenleyici
problemiyle iliskili optimal kontrol ve optimal performans indeksinin tiiretilmesine,
Ozellikle de Euler-Lagrange denklemleri ile birlikte Pontryaginin Maksimum
Prensibinin kullanilmasma yol acacaktir. Maksimum Ilke ve Euler-Lagrange
denklemlerinin tiiretilmesi uzundur, ancak bunlarin diizenleyici problemine
uygulanmas1 basittir. Izlenecek en basit yol, diizenleyici problemine miiteakip
uygulamayla Hamilton-Jacobi denkleminin gelistirilmesi gibi goriinmektedir. Aslinda
Hamilton-Jacobi denklemi, o&zellikle uygun gorindiigii dogrusal diizenleyici
problemler disinda simdiye kadar nadiren yararli oldugunu kanitladi (Anderson &
Moore, 1971).

Baslangi¢c durumu x(t,) verilen bir sistem

x=flut)

icin bir optimal kontrol

u*(t), t € [ty, T]

tanimlandiginda bu kontrol, performans endeksini
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T

V(x(to), u(), to) = f L(x(2), u(7), T)dt + m(x(T))

to

minimize eder.

Su an i¢in agik bir sekilde diizgiinliik derecesini tanimlamadan (yani, niceliklerin kag
kez farklilastirilacagl) f,lvem argiimanlarinin  diizgiin  islevleri olarak
smirlandirilacaktir. Aksi takdirde, f(x,u,t) esasen rastgele secilmis olabilir, oysa
l(x(t),u(r),t) ve m(x(T), en aza indirilmesi istenen bazi fiziksel nicelikleri
yansitmak i¢in genellikle negatif olmayacaktir. Gosterimden de anlasilacagi gibi,
performans endeksinin baslangi¢c durumu x(t,)’a ve zamani ty'a ve tim t € [t,, T]
icin kontrolii u(t) 'ye baghdir. Optimal kontrol u*(+), baz1 6zel kiimelerde (pargal
stirekli fonksiyonlar kiimesi, birlikle sinirlandirilmis karesel-integrallenebilir (square-

integrable) fonksiyonlar, vb.) yer almak i¢in 6nceden gerekli olabilir.

Performans endeksinin notasyonunun tanimi biraz degistirilerek, [a, b] araligi ile

siirl u(+), fonksiyonunu belirtmek i¢in u[q ;) Notasyonunu uygulandiginda,
V*(x(0),t) = min V(x (), u(),t)
Ula,b]

elde edilir. Yani, sistem t zamaninda x (t) durumunda baslarsa, dnceden belirtilen

performans endeksinin

V(x(to), u(), to) = | 1(x(),u(r),7)dr + m(x(T))
minimum degeri
Ve (x(0), t)

olur.

V*(x(t),t) 'nin u(-)’dan bagimsiz olduguna dikkat edilmesi gerekir, ¢linkii ilk durum
ve zaman bilgisi, kontroliin V (x(t,), u(), t,) ifadesini en aza indirmesi gerekliligi ile
belirli kontrolii soyut olarak belirler. Sadece kontrolii en aza indirgemeyi ve c¢esitli
x(to) igin V*(x(tg),to) degerini aramaktan ziyade, tim t ve x(t) icin upgp)
uygulanarak yeni notasyonla tanimlanmis performans endeksinin degerlendirilecek ve
buna bagli olarak optimum kontrol belirlenecektir. V* i¢in x(t) ve t cinsinden bir
fonksiyonel ifadesi oldugu varsayilirsa, optimal kontrol ile birlikte performans

endeksleri ile tanimlanan optimizasyon problemi t = t, ayarlanarak ¢oziiliir.
Simdi, [ty, T] araliginda herhangi bir t i¢in ve [¢, T| araligindaki t; igin,
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Ve (x(0),t)

mln U l(x(7),u(r), )dt + m(x(T))

= min {min I tll(x(r),u(r),r)dr

utt1] (u[t1,T]

T

l(x(1),u(r),r)dt + m(x(T))l}

t1

%1
min { L(x(7),u(7), T)d‘[}
t

u[t,tl]

T
+ ur[rtlir%] {f l(x(7),u(t), r)dt + m(x(T)}
ya da
V*(x(t),t) = min U 1l(x(r),u(r),r)dr + V" (x(ty), tl))l
ulttq] t

olarak ifade edilebilir. Bu denklemde, kiigiik olan bir At ile t; = t + At ayarlanur.

Denklemdeki sag tarafi genisletmek igin Taylor teoremi uygulanarak,
V*(x(t),t) = mmA {At L(x(t + alt),u(t + a At), t + a At) + V*(x(t),t)

d()

(x(t) t) At + 0(At)? }

elde edilir. Denklemde yer alan «, 0 ile 1 arasinda bir sabittir. Buradan,

*

(x(t) t) = —u[mm {l(x(t + alt), u(t + a At), t + a At)

flx(t),t)+0 (At)}

olarak diizenlenir.

O halde, bunu sonug¢landirmak i¢in At 'nin sifira yaklagmasina izin verildiginde,

*

% _ v*
3% (x(t),t) = —rgl(ltr)l {l(x(t),u(t) +t)+

olarak bulunur.

Bu denklemde, fvel argiimanlarinin bilinen fonksiyonlaridir, oysa V*

bilinmemektedir. Bu noktay1 vurgulamak amaciyla denklem
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Y —min [l u(® + ) + 2
ot | dx

f (@), u(®), t)

olarak tekrar diizenlenmis olur. Bu Hamilton-Jacobi denkleminin bir ifadesidir. Bu
formatta verilen denklem, tam olarak kismi bir diferansiyel denklem degil, fonksiyonel
ve kismi diferansiyel denklemin bir karigimidir. Denklemin sag tarafini minimize eden
u(t) degeri, x(t), dV*/0x ve t tarafindan alinan degerlere baglh olacaktir. Bagka bir
deyisle, u(t)'yi en aza indirgeyen, ii¢ degisken x(t), dV*/0x ve t'nin anlik bir
fonksiyonudur denilebilir.

Diizenleyici problemini ¢6zmek i¢in Hamilton-Jacobi denklemi kullanilarak Ricatti
denklemini saglayan bir simetrik P(t) matrisi tanimlansin. Bu durumda Ricatti
denklemini tiiretmek i¢in Oncelikle bu 6zel duruma gore Hamilton-Jacobi

denklemindeki ifadeler karsilik gelen ifadelerle degistirilecek ve diizenlenerek

yeniden yazilacaktir.

Oncelikle,

I(x(@®),u(t) +t) > u'(ORM®)ult) + x'(t)Q(t)x(t)

olarak karsilik gelir ve

Ve(x(®),t) = x"(©)P)x(t) - 2x" ()P ()
elde edilir, bu ifadede yer alan P matrisi yukarida da belirtildigi gibi simetrik genellik

kayb1 olmayan herhangi bir matristir.

Ayrica

fx(®),u®),t) » F(©x(t) + G(H)u(t)
dontisiimiinii basit bir sekilde ifade eder.
Hamilton denkleminin sol tarafinda yer alan ifade ise

av”*
ot

(x(),0) > x'(OPO)x(t)
karsilik gelir.

Tiim karsilik gelen ifadeler toparlanacak olursa, Hamilton-Jacobi ifadesi, diizenleyici

probleminin 6zel bir durumu olarak
x'Px = —m(itr)l[u’Ru + x'Qx + 2x'PGu]
u

olarak bu sekilde yeniden yazilabilir.
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Denklemin sag tarafindaki minimum ifadeyi bulmak igin,
u'Ru + x'Qx + 2x'PFx + 2x'PGu = (u+ R™*G'Px)'R(u + R™1G'Px)
+x'(Q — PGR™1G'P
+PF + F'P)x
olarak tamamlanir ve R(t) pozitif kesin taniml1 bir matrisi ifade eder. Eger
x'Px = —rlfl(itlsl[u’Ru + x'Qx + 2x'PGu]
ifadesi buna bagl olarak minimize edilirse,

= —R )G (t)P(t)x(t)

olarak bulunur ve bu durumda

X' (OPO)x(t) = x' ()[Q() — PMGHR ()G (H)P(t) + P(OF (t)
+ F'()P(D)]x(t)
elde edilir.

O halde, sonug olarak, tiim x(t) i¢in bu denklem,

—P(t) = POF(t) + F'(©)P(t) — P(G(OR™H()G' ()P (L) + Q1)

her iki tarafi da simetrik olarak bulunur.

4.3 Diizenleyici Problemine Coziimler

Sistemin,

x=Ft)x+ G(t)u
oldugunu ve x(ty)’mn verilip F ve G’nin siirekli oldugu disiiniilsin. Q(t) ve R(t)
matrisleri stirekli girisleri, simetrik, negatif olmayan, pozitif tanimli oldugu
varsayilsin. A matrisi negatif tanimli olmayan bir matris oldugu diisiiniildiigiinde,
performans endeksi,

T

V(x(to), u()to) = | WR@®u(®) +x'(OQ®)x(t))dt + x'(T)Ax(T)

to

olarak tanimlanir. Burada T sonludur. Performans endeksinin minimum degeri,

V*(x(to), to) = x'(to)P(to, T)x (o)
denkleminin P(t,, T)’deki Ricatti denklem ¢oziimii,

—P =PF+F'P—PGR™IG'P+Q
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P(T,T) = A sinirlayict kosulu ile birlikte ifade edilir. P(¢t,T) matrisi her t < T igin

vardir. Sonug olarak, dogrusal geri besleme kanununa gore iligkili optimal kontrol

u*(t) = —R71()G' (t)P(t, T)x(t)

olarak bulunur.

4.3.1 Sonsuz zaman diizenleyici problemi ve ¢coziimii
Tim zamanlar i¢in tamamiyla kontrol edilebilir ve A =0 olan bir sistem
diisiiniildiiglinde,
P = Tlim p(t,T)
vardir ve performans endeksinin T sonsuz ile degistirilmis minimum degeri

x'(to)P(ty)x(ty) dir. P matrisi Ricatti denklemini saglar ve optimal kontrol yasast,

u*(t) = =P 1G'(6)P(t)x(t)
seklindedir.

4.3.2 Zamanla degismeyen diizenleyici problemi ve ¢oziimii

Sonsuz zaman diizenleyici probleminin F,G,Q ve R sabit matrisleri ile zamanla
degismeyen durumda oOzellestigi varsayilsin. Ayrica [F,G]'nin kararli kilinabilir

oldugu varsayilsin.
Sonra,
P= ’11"1—I>Ic>lo P(t,T) = tliznwp(t, T)
sabit oldugu ve cebirsel denklemi sagladig: goriiliir.
PF+FP—PGR™G'P+Q=0
Optimal kontrol yasasi burada zamanla degismeyen bir kanun olur

u*(t) = —R71G'Px(t) .

4.3.3 Asimptotik kararh zamanla degismeyen diizenleyici problemi ve

¢cozimii

Buna ek olarak [F, D]'nin herhangi bir DD’ = Q ig¢in saptanabilir oldugu varsayilsin.

O halde F negatif olmayan kesin tanimlidir. Optimal kapali-dongii sistemi

50



x=[F—GR1G'P]x
asimptotik kararlidir. Eger [F, D] ¢ifti tamamen gozlemlenebilirse, burada D matrisi,
DD’ = Q gibi herhangi bir matris ise, 0 zaman P pozitif tanimlidir. Ayrica, x'Px bir

Lyapunov fonksiyonudur.

Artik diizenleyici sorunun ¢oziimii belirlendigine gore, bu ¢oziimiin az dnce 6zetlenen
ifadelerde oldugu gibi her seyin kuruldugu durumlar disindaki durumlara

uygulanmasinin ilgisini ¢cekip ¢ekmedigini sorabiliriz.
Cogunlukla, sistem durumlari bir kontrolcii girisinde kullanilamaz. Sistem
x=Fx+Gu
y=H'x
formda belirtilmisse, kontrolcii girisleri i¢in sadece u ve y ¢ikisinin mevcut oldugu
durumlarda, bir durum tahmincisi, x durumunun bir tahmini olan u ve y girisleri ve X
¢ikist ile olusturulabilir. Kontrol yasasinin
u=—R1G'Px
seklinde uygulanmasi,
u=—R1G'Px
sekline gore daha iyi bir alternatiftir.
Simdiye kadar anlatimda, performans endeksi matrisleri R ve Q'nun uygun bir sekilde
secildigi varsayildi. Bunlar1 belirlemek genellikle tasarimciya bagl oldugundan, bu
matrisler i¢in bir dizi deger diisiiniilebilir ve "deneme yanilma" ile en uygun degerler
segilebilir. Bu yaklasgim genellikle verimsizdir. Ancak sadece kararlilikla
ilgileniliyorsa, agik dongii sistemi,
x =Fx
kararsiz ve kapal1 dongii sistemi
x=(F—GR™1G'P)x
Q ve R se¢imine bakilmaksizin belirlenen limitler dahilinde her zaman kararli ise bu

yaklasimla sonuca varilabilir.

Sistemin Ozellikleri dikkate alinarak uygun diizenleyici problemini belirlemek ve

matematiksel ¢6ziimiinli aramak ve hesaplamak gereklidir.
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4.3.4 Sonlu zaman diizenleyicisi ve ¢oziimii

Sistemin

x(t+1) =F(@)x(t) + G(t)u(t)
oldugu, ayrica F(t) ve G(t)’nin siirekli oldugu ve x(ty)’in verildigi 6ne siiriilsiin.
Q(t) ve R(t) matrislerinin tiim t zamanlar i¢in sirasiyla simetrik, negatif olmayan ve

pozitif taniml1 olarak tanimlansin. O zaman performans endeksi,

T
V(x(to), u), to) = f W ®OR®u®) +x'(O)Q)x(t))dt + x'(T)Ax(t)

to
olarak gosterilebilir. T’nin sonsuz oldugu kabul edilir. Burada, V’yi minimize edecek
bir optimal kontroliinii u*(t), t € [t,, T] bulan performans endeksinin minimum
degeri,
V7 (x (o), to)
seklindedir ve Hamilton-Jacobi teorisine gore ¢oziildiigiinde Sonug olarak optimal

kontrol yasasi,
u'(t) = =R (t)G'(H)P(t)x(t)
olarak bulunur.

DKD problemi belirlenip ¢oziildiikten sonra, DKD’nin sisteme entegrasyonu, basit bir

sekilde Sekil 4.3te yer alan blok semasi gibi olur.

4 SISTEM B AN

h 4

Kpkp €

Sekil 4.3 : DKD tasarim blok semasi

Burada, u girisleri, x sistem durumlarini, y ¢ikislari ve Kpgp diizenleyici problemini

¢ozmek i¢in hesaplanmig kazanci belirtmektedir.
u = —Kpgpx
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ifadesinde geri besleme kanunu, siirekli zaman sistem icin karesel maliyet

fonksiyonunu en aza indirme ¢abasindadir.

Tez i¢in gerekli DKD tasarim agamalari ve sonuglari, boliim 6. ’da yer almaktadir.
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5. DOGRUSAL KARESEL INTEGRAL

Sabit bir referansin takip edilmesini saglamak i¢in, bir kontrol konfigiirasyonuna
integral eylem eklenmelidir (Graham C. Goodwin, 2001). Bu isleme kisaca dogrusal
karesel integral (DK1I) denir. Baz1 ¢alismalarda ya da kitaplarda integral ile dogrusal
karesel diizenleyici olarak da tamimlanmaktadir. Integral ile dogrusal karesel
diizenleyici, standart DKD’nin yalnizca orantili kazanglar sagladigini bilerek kararl
durum hatalarin1 gidererek tasarlanan kontrolciiniin gelismesini saglar. DKD’nin
durumlarina ek olarak, sistemi kontrol etmek i¢in integral durumunu arttirir. integral
teriminin artan durumu sistemin siirekli hal hatasini iyilestirir. Bu terim, sistemdeki
eksik dinamik modellemenin etkisini, siirtinmeden kaynaklanan hatay1 ve sistemin
asilmasini ortadan kaldirabilir (Chantarachit, 2019). Eklenen integral eylem kazanci,
sistemin ¢ikiginda sifir sabit durum hatasi saglar (Astrom & and Hagglund, 2006).
Istenilen bir referans i¢in sabit durum hatasi1 azaltmak igin durum geri besleme

kontroliine eklenen integral, Sekil 5.1'de gosterilmistir.

DKi’nin diger avantajlari ise basit bir uygulama olmasi, bir endeksin minimize
edilmesine gére miimkiin olan en iyi performans olmasi, degiskenlerin tepkisi ile

sistemin kararliligin1 garanti eden kontrol ¢abasi arasinda bir uzlasma olmasidir.

Literatiirde bu yontem farkli bircok alanda kullanilmistir. Buna bir 6rnek, (Dong,
2011)'de, bir performans endeksini en aza indirerek sistem kararliliginin saglandigi,
belirsizlikleri olan dogrusal olmayan sistemler i¢in optimal bir kayan mod kontrolii
tasarlanmistir. Diger bir 6rnekte ise integral aksiyonlu optimal DKD kontrolcii, kayan
kipli mod kontrolciisiine kiyasla daha iyi performans vermistir ve Klasik PID
kontrolciisiine kiyasla daha az kontrol c¢abasiyla daha iyi performans saglayan bir
optimal DKD kontrolciisii bulunmustur (Phillips & and Sahin, 2014). Bir baska
ornekte ise optimum sekilde ayarlanmis DKD kontrolorleri, TRAS sisteminin her bir
diizlemini yerlestirme siiresinde ve agsma yiizdesinde iyi bir azalma ile kontrol etmek

ve stabilize etmek i¢in iyi sonuglar gostermistir (Al-Mahturi & and Wahid, 2017).

Calismay1 sadece sifir stabilizasyonla degil, ayn1 zamanda takip etmeyi de saglamak

icin bir integral eylem eklenir. Buradaki fikir, harici bir kontrol dongiisiinii g6z 6niinde
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bulundurmak ve Ol¢lim ile takip edilmek istenen ayar noktasi arasindaki hatanin
integralini dengelemektir. Bununla birlikte, birbirini izleyen iki olay arasindaki aralik
bliyiidiiglinde, bir olay tarafindan tetiklenen integral 6nemli asimlara yol acabilir. Bu
nedenle, 6rnekleme araliginin {istel bir unutma faktorii, bu tiir sorunlar1 6nlemek igin

bir ¢6ziim olarak Onerilebilir.

Integral bir eylem eklemek, belirli bir ayar noktasinin (klasik sifir stabilizasyonu
yerine) ve daha iyi bir pertiirbasyon saglamliginin izlenmesine izin verir. Buradaki
fikir, kontrol edilen sistemi ve Ol¢iilen hatanin integralini (6l¢tim ile takip edilmek

Istenen ayar noktasi arasindaki hata) stabilize etmektir.

Durum geri beslemesini kullanan kontrol stratejisi, kapali dongii sisteminin kutuplarini
(sistem tamamen kontrol edilebilir bir durumsa), tasarim 6zelliklerini karsilayacak
sekilde segilen herhangi bir konumda tahsis (pole-placement) etmek igin
uygulanmistir. Tahsis yontemiyle karsilastirildiginda DKD yonteminin bir avantaji,
birincisinin durum geri besleme kontrol kazang matrisi i¢in sistematik bir hesaplama

modu saglamasidir.

r e=r- .
_ y [ » K > SISTEM |———»

Sekil 5.1 : DKI optimal durum geri besleme kontrol kanunu ile takibi igeren
blok semasi

5.1 Kontrol Edilebilirlik ve Gézlemlenebilirlik

Kontrol edilebilirlik ve gézlemlenebilirlik, modern kontrol sistemi teorisinin iki ana
kavramini temsil eder. Bu kavramlar 1960 yilinda R. Kalman tarafindan tanitilmistir.
Kontrol girisi altinda verilen dinamik sistem ile hedeflenen tasarimin yapilabilmesi
icin sistemin kontrol edilebilir olmast gerekir. Bir diger kavram olan
gozlemlenebilirlik ise gozlem altindaki sistemin i¢inde neler olup bittigini gérebilmek
icin gereklidir. Coziilebilir bir dogrusal cebirsel denklem sisteminin ancak ve ancak

sistem matrisinin boyutu tam ise bir ¢6ziime sahip oldugu bilinmektedir.
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Tam durum kontrol edilebilirligi ya da basit¢e kontrol edilebilirlik, bir sistemin dahili
durumunu herhangi bir baslangi¢ durumundan sonlu bir zaman araliginda baska bir

son duruma tasima yetenegini (kontrol degiskenlerinin vektorii) tanimlar.

Kontrol edilebilirlik, ulagilan bir durumun stirdiiriilebilecegi anlamina gelmez, sadece

herhangi bir duruma erisilebilecegi anlamina gelir.

Kisaca kontrol edilebilirligi saglayan boyut kosulu, “siirekli-zaman, dogrusal, zamanla

degismez” bir sistem,
x(t) = Ax(t) + Bu(t)

y(t) = Cx(t) + Du(t)
icin tanimlanirsa ve bu sistemde yer alan, ‘x’ n x 1 boyutunda bir durum vektori, ‘y’
m x 1 boyunda ¢ikis vektori, ‘u’ r x 1 boyutunda bir giris (kontrol) vektorii, ‘A’ n x n
boyutunda bir durum matrisi, ‘B’ n xr boyutunda bir giris matrisi, ‘C’ mxn
boyutunda bir ¢ikis matrisi ve ‘D’ ise m x r boyutunda bir ileri besleme matrisi olarak

tanimlanirsa n x nr boyutunda kontrol edilebilirlik matrisi,

K = [BAB A?B ...A"'B]
seklinde gosterilebilir. Kontrol edilebilirlik K matrisinin tam sira boyutuna sahip

olmas1

boyut(K) =n

durumunda sistem kontrol edilebilirdir.

Gozlemlenebilirlik ise bir sistemin i¢ durumlarinin, dis ¢ikislarinin bilgisinden ne
kadar iyi anlasilabileceginin bir 6lgiistidiir. Dogrusal bir sistemin gézlemlenebilirligi
ve kontrol edilebilirligi matematiksel ikililerdir. Gozlemlenebilirlik kavrami, Macar-
Amerikan miithendis Rudolf E. Kélman tarafindan dogrusal dinamik sistemler i¢in

tanitilmistir (E, 1961) (E., 1963).

Durum uzay1 gosteriminde zamanla degismeyen dogrusal sistemler i¢in, bir sistemin
gozlemlenebilir olup olmadigimi kontrol etmek igin testler yapilir. ‘n” durum

degiskenine sahip bir sistem diisiiniildiiglinde eger gozlemlenebilirlik matrisinin
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CA

LC A;l— 1]
satir boyutu ‘n’e esitse bu sisteme gézlemlenebilir denir. Bu testin mantig1 sudur: Eger
‘n’ satir dogrusal olarak bagimsizsa, o zaman ‘n’ durum degiskenlerinin her biri, ‘y’

cikt1 degiskenlerinin dogrusal kombinasyonlar1 araciligiyla goriintiilenebilir.

5.2 DKI ile Kontrolcii Tasarimi

Dogrusal zamanla degismez bir sistem ele alindiginda, sistem durum ve ¢ikislari,

x =Ax + Bu

y =Cx+ Du
seklindedir. Burada (A, B) ciftinin kontrol edilebilir ve (A, C) giftinin de
gbzlemlenebilir oldugu kontrol edilmelidir.

n.n

Sabit bir referans "r'" nin izleme hatasi

t
£ = f (r — y(r))dr
0
olarak tamimlansin, buradan

E=r—Du—v—Cx

elde edilir.
Durum hatasi € = x; olarak tanimlandiginda, arttirilmis Sistem
X1 _[A O1[*1,.[B B,w
[551] - [—C O] [Xz] + [—D] ut [r —v
olur.

Yanli degiskenler, sabit durum degerlerinin gegici degerlerinden ¢ikarilmasiyla elde

edilir ve yaklagik isareti ile gosterilir.

=14 Y]+ (5

Karesel maliyet fonksiyonu,

V= j [(iT?ZLT) Qror &' DT + 4T Rpki ﬁ]dt

o
0
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DKI kontrol problemi ile en aza indirilir ve arttirilmig sistem igin stabilize edici bir

optimal durum geri besleme kontrolcii
X
= K et
u DKi [xi]
saglar.
Karesel maliyet fonksiyonu tanimindaki agirlik matrisleri su sekilde tanimlanir:
Qpki = Qpki = 0, Rpki = Ry > 0
Burada Q matrisi pozitif tanimli ve R matrisi pozitif yar1 tanimli agirlik matrisleridir.

Q matrisi secilirken Q@ matrisinin boyutunun, sistem durum sayisindan bir fazla
olmasina dikkat edilmelidir. Segilen boyutlardan sonuncusu integralcinin ne kadar

hizli oldugunu ifade edecektir.

Tez calismasindaki ucak icin tasarlanan DKI kontrolcii adimlari ve benzetim

nihayetinde elde edilen sonuglar bliim 6°da yer almaktadir.
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6. CESSNA 172 iCIN KONTROLCU TASARIMI

Sabit kanatli hava araci olan Cessna 172 i¢in kontrolcii tasarimi adimlart bu boliimde

yer almaktadir.

Airlib arag setinde yer alan Cessna 172 ugak modeli, Euler tabaninda tasarlanmis bir
modeldir. Kuaterniyon tabanina doniistirmek igin Airlib modeli iizerinde bazi
degisiklikler yapilarak olusturulan kuaterniyon tabanli model, diizenleyici ve

kontrolcii tasarimi i¢in hazir hale getirilmistir.

Ozellikle kuaterniyon tabanli galismalar yapilirken ele alinan ugagin hareket modeli
Euler tabaninda hazirlanmis sekilde mevcutsa, kuaterniyon tabaninda yeni bir hareket
modeli olusturmaktansa hali hazirda var olan bu hareket modelinin degistirilerek
kullanilmas: tercih edilebilir. Euler tabaninda hazirlanmis bir hareket modelinin
cebirsel islemleri f(x,,upy) altinda toplanirsa model Sekil 6.1 ile verildigi gibi

Ozetlenebilir.

Urm

— f(xe, upnm) : f

v

Y

N

Sekil 6.1 : Euler tabaninda hazirlanmis bir ucak modelinin 6zeti

Burada up)y ugaga uygulanan toplam kuvveti (Fop14:m) Ve toplam momenti (Mtoplam)
temsil etmektedir ve denklem (2.1) ile hesaplanir. Bu hareket modelinin sistem
durumlarin1 gosteren degisken

xe=[V,a,8,p,q7.9,¢,0,x,y,2]

vektorudur.

Dogrusal karesel yaklagimlar kullanilirken modelin durumlarmin hangi degiskenler
oldugu kontrolciiniin hedef tasariminda temeldir ¢linkii maliyet fonksiyonunda

x.Qx! terimi ile temsil edilmektedir. Bu sebepten Sekil 6.1 ile verilen modelin
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kuaterniyon tabanl ¢aligmalarda kullanilmas1 miimkiin degildir. Bu nedenle, boyle bir
modelin ¢ikisinda kuaterniyon doniisiimii yapip bununla dogrusal karesel yaklagimli

kontrol ¢alismalar1 yapmak miimkiin degildir.

Kuaterniyon tabanli dogrusal karesel kontrol ¢alismalarinda durum vektorii
xq =V, &,B,0,47,%,2q0 91,92, q3]

seklinde veya ayni vektoriin farkli bir siralamasi olarak ayarlanmalidir. Bu ¢alismada,
durum vektoriinden Euler agilarini ¢ikarip kuaterniyonlar1 ekleyip x, vektorii elde
etmek i¢in hazir elde bulunan Euler tabanli hareket modeline degisikler uygulanarak
elde edilen kuaterniyon tabanli hareket modeli Sekil 6.2 ile verilmistir. Sekilde x,
vektorii sinyal olarak olusturulmamis dolayisiyla gosterilmemistir. Ancak integral
bloklarina giren degiskenler arasinda Euler agilarinin bulunmadigi ve kuaterniyon
agilarinin bulundugu gozlenerek durum vektorii x, nun igsel olarak modelde var
oldugu anlasilabilir. Sekilde goriilen, p, g, r agisal hizlarindan kuaterniyon tiirevlerine

gecis Denklem (3.1)’deki gibidir.

Burada x,,, x. sistem durumlarinda Euler agilarnin g¢ikarilmasiyla yeniden
diizenlenmis sistem durumlarini ifade eder ve
Xe, = [V,a,B,p,q,7,%,y,2]

olarak gosterilebilir. Ayrica, § = [qo, 41, 92, 3] kuaterniyonlar1 temsil etmektedir.

Bir hava araci i¢in kontrolcii tasarimi yapilirken oncelikle dikkat edilmesi gereken
husus, ugak icin tasarlanacak kontrolciliniin dogrusal veya dogrusal olmayan bir
kontrol tasarim yontemi olup olmadigimin belirlenmesidir. DKD ve DKI tasarimi
dogrusallik gerektirdigi icin once ucak modelinin dogrusallastirilmasi gerekmektedir.
Ucagin dogrusallastirildigi noktanin bir denge noktasi se¢ilmesi durumunda otomatik
sentezlenen kontrolcii de dengeli olacaktir. Bu sebeple dogrusallastirma oncesinde
istenen operasyon kosullar i¢in ugagi dengede tutan ucak durumlarinin bulunmasi
gerekmektedir. Ayrica islemin gerceklesebilmesi icin bazi kisitlarin belirlenmesi
gerekmektedir.  Dogrusallagtirma  iglemi icin MATLAB/Simulink  ortami

kullanilmastir.
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Xe

Kuaterniyondan
Euler’e

I+

>
4

>

[p q r]’dan
pqr kuaterniyona q

~SELEKTOR

Sekil 6.2 : Euler tabanli hareket modelinden doniistiiriilen kuaterniyon
tabanli hareket modeli
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6.1 Dogrusallastirma

Tiim gercek sistemler dogast geregi dogrusal olmayan sistemlerdir. Bir u¢cak modeli

de dolayisiyla dogrusal olmayan sistem olarak tanimlanir. Ornegin bir fiziksel sistem,

x(t) = f(x(®), u(t))
olarak tamimlandiginda dogrusal olmayan bir sistemi ifade etmektedir. Burada x(t)
sistemin zamanla nasil degistigini, x(t) mevcut durumu, u(t) ise girisleri (dis

kuvvetler, torklar, vb.) belirtir.

Dogrusal olmayan dinamiklerle benzer sonuglar iireten sistem durumlar1 ve dis
girdilerin uygun bir dogrusal, zamanla degismeyen kombinasyonunu bulabilmek i¢in

dogrusallagtirma yontemi kullanilir. Bu islem kisaca,

x(t) = f(x@®,u(®) - x@) = Ax(t) + Bu(t)

olarak gosterilebilir.

Dogrusal olmayan bir model kullanmak yerine dogrusal bir model elde etmenin {i¢
onemli nedeni vardir. Birincisi, dogrusal sistemin, dogrusal olmayan bir sistemden
daha kolay bir sekilde bolgesel kararlilik kontrol edilebilir olmas: ve dogrusal bir
sistemin dinamiklerinin anlasilir olmasidir. ikincisi, dogrusal modeller icin bir
kontrolcii tasarlamak i¢in kullanilabilecek tasarim ara yiizlerinin ve araglarinin mevcut
olmasidir. Ugiincii olarak ise, dogrusal olmayan model, dogrusal bir modelle
degistirildiginde benzetim hizinin arttirilabilir olmasidir. Bazi durumlarda, benzetimin
calistirilmasiyla ilgili dogrusal olmayan matematik, ger¢ek zamanli donanima ayak
uydurabilecek kadar hizli ¢6zemez, dogrusal bir es degeriyle degistirmek bu durumda

daha iyi bir uygulama olur.

Dinamik sistemlerin herhangi bir anda belirli bir durumu (6r. hiz, konum, yiikseklik,
vb.) vardir. Bir sistemin iginde bulanabilecegi tiim olas1 konfigiirasyonlar kiimesine
‘durum uzay1’ denir. Durum uzaymnin tamaminda iyi ¢aligan dogrusal bir model etmek
ideal olurdu ancak genellikle boyle olamaz. Ciinkii tek bir dogrusal model, bazi
durumlarda dinamikleri iyi temsil edebilir, ancak sistemin dogrusal olmamasi
nedeniyle yetersiz, zayif kalmig bir temsil olur. Bu nedenle, bu durumu agmak igin, en
diisik hata ‘istenilen ¢alisma noktalari® adi verilen Dbelirli noktalarda
dogrusallastirilarak elde edilir. Onemli ve ¢ok yaygin bir ¢aligma noktast tiirii, sistemin

kararli durumda veya dengede oldugu zamandir. Bu, sistem bu durumda
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baslatildiginda, durumlarin zamanla degismeyecegi anlamina gelir. Bagka bir deyisle,
X tiim zamanlar i¢in sifira esittir. Bu, sistem durumlarinin, dis girisler olmaksizin kendi

baslarina dengede olduklar1 anlamina gelir.

Girig sinyallerinin ayarlanarak bir denge noktasinin bulunmasi islemine ‘trimming’

(denge noktasini bulma islemi) denir.

Ornegin, irtifa diimeninden herhangi bir kontrol girisi olmadan belirli bir hava hizinda
ucarken sabit bir irtifayr koruyacak sekilde hiicum acist ayarlanmis bir ugak
diistintilsiin. Ugak yavaslamaya baslarsa veya siirekli hal kosulundan daha diisiik bir
hizda ugarsa, kanatlar daha az kaldirma kuvveti olusturacak ve irtifa azalmaya
baslayacaktir. Pilot, irtifa diimenini yukari saptirmak i¢in u¢us diimenini geri ¢ekerek,
hiicum agisini arttirilarak ve daha fazla kaldirma kuvveti olusturarak sisteme bir giris
eklerse, irtifa bu yeni hizda hala sabit tutulabilir. Ancak, u¢us diimenini siirekli olarak
geri ¢ekmek zorunda kalmak yerine, pilot, irtifa diimenini denge noktasina getirebilir
(trimming process), bdylece notr ugus diimeni pozisyonu, irtifay1 sabit tutan gerekli
irtifa diimeni konumunu iretir. Denge noktasina getirmenin anlami sudur: Secilen
calisma noktalarinda siirekli hal denge durumunu olusturan sistem durumlari ve

girislerinin kombinasyonunu bulmak.

Dogrusallastirma i¢in gerekli adimlar

Operasyon noktasi segimi

Denge noktas1 hesabi

Dogrusallastirma

olarak verilebilir.

Dogrusallastirma islemi diferansiyel denklemler araciligi ile elle ¢oziilebilir basitlikte
olabilir. Ancak bunu yapmak, her sistem icin pratik degildir, ¢iinkii analitik
¢dzlimlemenin uzun, zaman alic1 veya imkansiz bir durum oldugu sistemler olabilir.

Bu durumlarda, MATLAB ve Simulink i¢indeki modelleme ve dogrusallastirma
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araglar1 bu islemler icin kullanilabilir. Bu tez ¢calismasinda da denge noktasi etrafinda

dogrusallagtirma islemi MATLAB/Simulink ortaminda yapilmaistir.

6.1.1 Denge noktasinin bulunmasi

Cessna 172 ucagimnin dogrusallastirildigi denge noktasi i¢in belirlenen kisitlar ve
hesaplanmak {izere serbest birakilan degiskenler Cizelge 6.1°de, denge noktasinda
benzetim sonucu hesaplanan serbest birakilmig degisken degerleri de Cizelge 6.2°de

verilmistir.

Cizelge 6.1°de yer alan giris degiskenlerinin ve yunuslama agisinin serbest
birakilmasinin nedeni denge halini korumaktir. Ek olarak, hiicum agisinin serbest
birakilmasinin nedeni de hiicum agisin1 ve yunuslama agisini ayni tutarak yiikseklik

degisiminin olmamasini saglamaktir.

Cizelge 6.1 : Cessna 172 ucak modeli i¢in denge noktasi hesaplama
islemleri i¢in degisken kisitlamalari

Degisken Kisitlama Degisken Kisitlama
|4 65m/s dv/dt 0
a Serbest da/dt 0
B 0 dp/dt 0
P 0 dP/dt 0
Q 0 dQ/dt 0
R 0 dR/dt 0
Y 0 dy/dt 0
0 Serbest dé/dt 0
) 0 do/dt 0
X 0 dx/dt 65m/s
y 0 dy/dt 0
z 1000 m dz/dt 0
Sy Serbest 0q Serbest
S Serbest [ Serbest

Cizelge 6.2 : Cessna 172 ugagi igin denge noktasi test benzetimi sonuglari

Degisken Deger
a -0.00729 rad
0 -0.00729 rad
8y 1126 N
[ -0.0066 rad
[ 0
Oy 0
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Cizelge 6.2°de yer alan degisken degerleri, Cizelge 6.1°de yer alan serbest birakilmis
degiskenlerin MATLAB’in Simulink arag setindeki ‘trim’ fonksiyonu ile hesaplanmis
degerleridir. Bu fonksiyonun ¢alisma prensibi su sekildedir: Bir baslangi¢ noktasindan
baslar ve en yakin denge noktasini bulana kadar siral1 ikinci dereceden programlama
algoritmasi kullanarak arama yapar. Baglangic noktasi agik bir sekilde fonksiyonda
belirtilmelidir. Ayrica, ‘trim’, belirli girdi, ¢ikt1 veya durum kosullarini karsilayan
denge noktalarin1 bulabilir ve bir sistemin belirli bir sekilde degistigi noktalari, yani
sistemin durum tiirevlerinin belirli sifir olmayan degerlere esit oldugu noktalari
bulabilir. Verilen operasyon noktasi i¢in ‘trim’ bir denge noktasi bulamazsa,
aramasinda karsilagilan noktayr dondiiriir; burada durum tiirevleri min-maks
anlaminda sifira en yakin konumdadir; yani tiirevlerin sifirdan maksimum sapmasini
en aza indiren noktay1 dondiiriir. Yine de ‘trim’ fonksiyonu verilen operasyon noktasi
icin istenilen kriterleri saglayabilen bir denge noktast bulamayip, bagka bir nokta
dondiirdiigiinde, tasarima doniip nerede hata yapildigi kontrol edilmeli, kriterlerin
imkansiz olma ihtimaline bakilmali, gerekirse ‘trim’ fonksiyonu var oldugu diisiiniilen

denge noktasina daha yakin bir baglangi¢ noktasindan baslatilmalidir.
Denge noktasini bulmak i¢in denklem

[x,u,y,dx] = trim ('sys’,x0,u0, y0, ix, iu, iy, dx0, idx)
seklindedir. Burada x, ug, ¥o, dx,, aramanin baslangi¢ noktasindaki sirasiyla durum,
giris, ¢ikis ve durum tiirev degerlerini belirtir ve ix, iu, iy, idx, aramanin tam olarak
kargilamas1 gereken sirasiyla x, ug, yo, dx,'daki degerleri seger. Denklemde yer alan
'sys’ modelinin denge noktasini sistemin baglangi¢ durumuna (x,’a) en yakin olacak
sekilde bulur. Trim fonksiyonu, sistemin baglangi¢c durumuna yakin bir denge noktasi

bulamazsa, sistemin dengeye en yakin oldugu noktay1 dondiiriir.

Denge noktasi hesab1 yaparken, hem kriterlerin belirlenmesinde, hem de sonuglarin
bulunmasinda Euler agilar1 kullanilmaktadir. Bunun sebebi operasyon noktasinin
secilmesinin ve kriterlerin belirlenmesinin bir insan tarafindan yapiliyor olmasidir.
Ornegin ugagin yatma agisina ve sapma agisina 0 derece kriterleri verilirken, ugagm
yunuslama agis1 serbest birakilmistir. Kuaterniyonlar insanlar tarafindan
i¢sellestirilmis bir gosterim sekli olmadigindan bu kriterlerin kuaterniyonlar cinsinden
tanimlanmasi zor olacaktir. Ayrica denge noktasi bulma islemi sonrasinda kuaterniyon
degerleri Euler degerlerinden problemsizce elde edilebilir. Bu denge noktasi hesabina

gore, doniistiiriilerek elde edilen kuaterniyon degerleri Cizelge 6.3’te verilmistir.
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Cessna 172 ugak modelinin dogrusallastirilmas: i¢in denge noktalari segilmistir.
Ucagin baslangig irtifasi ve baslangi¢ hizi, baslangi¢ degerlerin olan, sirasiyla 1000 m
ve 65 m/s olarak ayarlanmistir. Diger durumlar ve eyleyici konumlari ise ugagin denge
halini koruyacak sekilde ayarlanmistir. Amag, denge durumunda baslatilan ugagin
mevcut dengesini  korumasidir. Denge noktasinin dogrulanmasi amaciyla,
dogrusallagtirma iglemi 6ncesinde kisa bir benzetim testi yapilmis, sonucu Sekil 6.3°te,

Sekil 6.4°te ve Sekil 6.5’te gosterilmistir.

-3 -17 -20
65 73 x 10 x 10 1 x 10
— s 14 =
«n o] = <
= s -7.3 S 3
%65 = Z14 go
-7.3 a
65 14 -1 \
0 ? 10 0 5 10 0 ; 10 0 5 10
-1 -20 -20 -3
10><10 | x 10 0><10 _73><10
a = =) =)
B E - £110 £-713
o 0 — _3 S ©
220 -7.3
1 1 1 1
Oxlo'?g 0 0 5 0 (LIO'I% 0 0 5 0
1 1000
< 3.3 300 —_ ~
Ei; g £05 £ 1000
< 7 > > N
3.2 0 0 1000
0 5 10 0 5 10 0 5 10 0 5 10
zaman () zaman (s) zaman (s) zaman (s)

Sekil 6.3 : Cesnnal72 ugagi i¢in denge noktasinda baslatilan 10 saniye
stireli test benzetimi ile sistem cevabi

Bu sekillerde sistem durumlari ve giris degerlerine karsilik gelen sistem cevaplar1 yer
almaktadir. Goriilen odur ki denge noktasinda baslatilan 10 saniyelik benzetimde

verilen kisitlar dahilinde sistem dengede kalmistir. Sekil 6.3’te x degeri disinda diger

Cizelge 6.3 : Cessna 172 ugagi igin kuaterniyon denge noktalari

Degisken Deger
qo 0.9999934
1 0
qz —3.64574x 1073
g3 0
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degiskenler degisim gostermemistir. Burada x degerinin degisim gostermesinin
sebebi, ugagin ugus halinde olmasi, diger bir deyisle yol katediyor olmasidir.

Sonuglar incelendiginde yunuslama agis1 ile hiicum ag¢isinin ayni degere sahip oldugu,

yukseklik ve hiz degiskenlerinin kisitlar dahilinde oldugu goriilmiistiir.

1127 1
1126.5 | 1 05|
Z 1126} 18
(s vo
" 11255+ ©
-0.5
1125 ¢
-1
0 5 10 0 5 10
1 1
0.5 0.5
=) =)
E o0 E 0
o ™
-0.5 -0.5
-1 : -1 :
0 5 10 0 5 10
zaman () zaman (s)
Sekil 6.4 : Cessna 172 ugagi i¢in denge noktasi test benzetimi eyleyici
sinyalleri

Sekil 6.4’te denge testi sirasinda girislerin bulunan denge noktasi degerlerinde hig
degismeden durabildigi goriilmektedir ve denge noktast giris degerleri

dogrulanmaktadir.

Son olarak, kuaterniyonlarin denge degerlerini koruduklari Sekil 6.5 ile goriilmektedir.
Bunun neticesinde, artik denge noktasinda gerekli calisma noktalar1 elde

edilebilmistir.

Dogrusallastirma iglemi ¢alisma ve denge noktalarinda ger¢eklesmistir ve artik sistem

esdeger bir dogrusal sistem durum uzay1 ile tanimlanmaktadir.
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Kuaterniyonlar
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Sekil 6.5 : Cessna 172 ugag1 i¢in denge noktasi test benzetimi kuaterniyon
degerleri

6.1.2 Denge noktasina gore kiiciik-sinyal / biiyiik-sinyal degisimleri

Dogrusal olmayan sistemlerin bir operasyon noktasinda dogrusallastiriimis
modellerini gore tasarlanan kontrolciilerin, dogrusal olmayan sistemler ig¢in
kullaniminda, dogrusal olmayan sistemden ¢ikan sinyalleri kontrolciiye beslemeden
once diizenlemek gereklidir. Tasarlanan dogrusal kontrolcii denge noktasindaki
sinyalleri sifir degerinde gormelidir ki sistem dengede oldugunda sifir degerinde
eyleyici sinyali iireterek sistemi dengede tutabilsin. Bunun i¢in dogrusal olmayan
sistemden alinan gercek sinyallerden denge noktasi1 degerlerini ¢ikarmak gereklidir.
Ayni sekilde kontrolciiniin iirettigi eyleyici sinyalleri girislerin denge noktas1 degerine
gore kiyasl degerlerdir. Yine bunlar1 gergek degerlere doniistiirmek i¢in bunlara denge
noktas1 degerleri eklenir. Dogrusal olmayan sistemlerdeki ger¢ek deger ile dogrusal
caligmalar i¢in doniistiiriilen referansh deger ikilisi bir¢ok alanda kullanilmaktadir.
Gergek degerlere biiyiik-sinyal denirken, referansli degerlere ise kiigiik-sinyal denir.
Bu ¢alismadaki modelde biiylik-sinyal kullanan kisimlar, kiigiik-sinyal kullanan
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kisimlar ve bunlar arasindaki gegis DKD icin Sekil 6.6 ve DKI icin Sekil 6.7 ile

verilmigtir.

bityitk-sinyal |
DOGRUSAL OLMAYAN X
SISTEM
x.'S'S
—K DKD|”
kiiciik-sinyal

Sekil 6.6 : Diizenleyici problemini ¢ozmek i¢in tasarlanan kiigiik-sinyal,
biiylik-sinyal agiklamali blok semast

biiyiik-sinyal

X
u DOGRUSAL OLMAYAN
SISTEM y
Referanslar
Uq +
i +>
F Y
f ) e
uss
K DKi
xSS

kiiciik-sinyal

Sekil 6.7 : Takip problemini ¢6zmek i¢in tasarlanan kiigiik-sinyal, biiyiik-
sinyal agiklamali blok semasi
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Burada yer alan x sistem durumlarini, y sistem ¢ikigini, e hatayi, u = [Fp, Sa> 0O, 6,]
girislerini, xg, kiiglik-sinyal durumlarini, ug kiigiik-sinyal girislerini, x,; sistem

durumlariin denge degerlerini, u, girislerin denge degerlerini ifade etmektedir.

6.2 Cessna 172 Ucagi icin Kuaterniyon Tabanh DKD Tasarim

Dogrusallastirma igleminin ardindan, elde edilen dogrusal model ile 6ncelikle DKD
tasarimi yapilmistir. Burada amag verilen baslangic durumlarinin istenilen degere
gelmesini saglayarak regiile etmektir. Sistemin diizenleyici probleminin ¢6ziilmesi

icin tasarlanan blok semasi Sekil 6.6 ile verilmisti.

Kullanilan sistem durumlari

[VF p; Q! ri CI1: qZ' q3]
olarak verilmistir.

Dogrusal sistem, kullanilan durumlara gore tekrardan tanimlanmistir. Burada q4, g2, q3

kuaterniyonlar: ifade etmektedir.

DKD tasarimi igin oncelikle amag¢ belirlenmelidir. Burada amag, “regiilasyonun mu
hizl1 olmas1 daha 6nemli yoksa kontrolcli girisinin az olmasi m1?”” sorusuna cevap
belirlenmesidir. Bu kriterleri belirleyen Q ve R parametreleri ile optimizasyon

problemi ¢oziilerek K or bulunmustur. @ ve R matrisleri, sirastyla
Qpkp =17, Qpkp(2:4,2:4) = 0.00001 I3

Rpkp = 1000 = I,;
Rpkp(1,1) = 10000 * Rpkp(1,1)
Rpkp(2,2) = 0.0001 * Rpkp(2,2)
Rpkp(3,3) = 0.001 * Rpkp(3,3)
Rpkp(44) = 0.1 % Rpgp(44)

islemleri ile ayarlanmistir.

Q ve R matrisleri incelendiginde R matrisinin degerlerinin daha biiyiik oldugu
goriilmistiir. Burada amag daha az kontrol girisi kullanarak enerji tiiketimini minimum

seviyede tutabilmektir.

Secilen Q ve R matrisleri nihayetinde hesaplanan Ky ,
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0 0 0 0 0 0 0

K. — 3135 0 —0.7 0 0 -16.1112 0
bkD =1 ¢ —0.025 0 —0.1382 —0.8054 0 —0.5928
0 0.003 0 —0.0224 0.0593 0 —0.0805

olarak elde edilmistir.

Kazang¢ matrisi Kpgp, de bulunduktan sonra, benzetim yapilmadan 6nce baslangig
kosullar1 belirlenmistir. Ugagin DKD tasarimindaki baslangi¢ noktalarindan belirlenen
sapma degerleri Cizelge 6.4’te verilmistir. Benzetim siiresi 50 saniye olarak

ayarlanmigtir.

Cizelge 6.4 : Benzetim i¢in ayarlanan baslangi¢ degerlerinden sapma

degerleri
Parametre Baslangic Radyan Cinsinden
Degerinden Sapma

Hiz 1 m/s -

a 4° 0.0698 rad
B 4° 0.0698 rad
p 1.5° 0.0262 rad
q 8° 0.1396 rad
T 10° 0.1745 rad
P 0° 0 rad
0 10° 0.1745 rad
[0) 15° 0.2618 rad

Benzetim siiresi boyunca, DKD tarafindan iiretilen ugagin girigleri Sekil 6.8’de yer
almaktadir. Sonuglar incelendiginde ileri yonde uygulanan itig kuvveti olan Fj
benzetim siiresi boyunca sabit kalmis ve degeri 1126 N olarak bulunmustur. Daha 6nce
verilen kisitlar dahilinde kalmistir. Kanatciklardaki simetrik sapma agisini ifade eden
8., yikselis diimeninde sapma agisi olan §,, yon diimeninde sapma agist olan 6.,

denge noktasina yakinsamaktadir.

Sekil 6.9’da yer alan sonuglar, DKD tasarimina gére benzetim siiresince sistem
durumlarim gdstermektedir. Hiz, 1 m/s sapma ile 66 m/s’den 65 m/s ‘ye gelmistir.
Diger tutulan degiskenler, , 5,p,q, 1,0 ve ¢ cok kisa bir siire i¢inde regiile olarak
sifira yakinsamistir. Sonuclar incelendiginde tasarlanan DKD’nin ugak i¢in amacglanan
regiilasyon kriterini sagladig1 acik¢a goriilmektedir. Sonuglar incelenirken dikkat
edilmesi gereken bir nokta, f3,60 ve ¢ degiskenlerinin kontrolcii tarafindan dolayl
olarak regiile edildigidir. Bu degiskenlerin denge noktalarindan kuaterniyon denge

noktalar1 hesaplanmakta, diizenleyici ise kuaterniyon degiskenlerinin diizenleyici
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kriterini saglamaktadir. Dolayli yoldan etkilenen £, 8 ve ¢ degiskenleri i¢in istenilen

sonuglarin elde edildigi goriilmektedir.

1180 0.2
1160 k
o 1140 ¢ < 0
S
21120} 02
1100 ¢
1080 ¢ -0.4
0 10 20 30 40 50 0 20 40
0.15 0.01
0.005
3 3
Na) = 0 ‘
=% 0.05 1"
\ -0.005
0 -0.01 . .
0 10 20 30 40 50 0 20 40
zaman () zaman (s)

Sekil 6.8 : Cessna 172 ugagin DKD tasarimindaki benzetimi boyunca
girigleri
Sonuglar incelendiginde ileri yonde uygulanan itis kuvveti olan F,, benzetim siiresi
boyunca sabit kalmis ve degeri 1126 N olarak bulunmustur. Daha 6nce verilen kisitlar
dahilinde kalmistir. Kanatgiklardaki simetrik sapma agisini ifade eden §,, yiikselis
diimeninde sapma agisi olan §,, yon diimeninde sapma agis1 olan §,., denge noktasina

yakinsamaktadir.

Tasarlanan DKD’nin sonucunda kuaterniyonlarin degerleri Sekil 6.10°da yer
almaktadir. 50 saniye boyunca yapilan benzetimin, kullanilan q4, q,, g3 kuaterniyon
degerlerini kisa bir siire sonra DKD tasarimi sayesinde regiile edip denge noktasina

yakinsattig1 goriilmektedir.

Sekil 6.11°de benzetim siiresince ucagin 3-boyutlu yoriingesi yer almaktadir.
Baglangicta sapma ile baslatilan durumlar ¢ok kisa bir silirede denge noktalarina

getirildigi i¢in ugak baslangi¢ hizasindan neredeyse hi¢ uzaklasmamastir.
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Sekil 6.9 : Cessna 172 ugag: i¢in tasarlanan DKD’ye gore benzetim boyunca
sistem durumlari

. Kuaterniyonlar
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Sekil 6.10 : Cessna 172 ugagi i¢in tasarlanan DKD’nin sonucunda
kuaterniyonlarin degerleri
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Ugak Yoriingesi
0O Baglangic Noktas

1000
500%

Ze (m)

1000 xe (m)

Sekil 6.11 : Ugagin benzetim boyunca 3D ydriingesi
6.3 Cessna 172 Ucag i¢in Kuaterniyon Tabanh DKI Tasarim

Bu kisimda ucagin kontrolcii tasarimi ve benzetim sonuglart yer almaktadir. DKD
tasarimindan farkli olarak burada DKD’ye integral eklenmistir ve verilen referans
degerlerinin takip edilmesi istenmistir. Sistemin takip probleminin ¢6ziilmesi i¢in

tasarlanan blok semasi Sekil 6.7 ile verilmisti.

Kuaterniyon tabanli DKI kontrolciisii tasarlanirken ilk olarak sistem durumlarindan
Xpkr = [V, P, 4,7, 41, G2, q3] secilerek yeni bir sistem durum uzayr olusturulmustur.
Olusturulan yeni sistem ile gerekli Qpxi Ve Rpki secilerek, K pi kazanct bulunmustur.
Secilen Qpki Ve Rpki, sirali olarak,

Qpki = 11

Qpki(2:4,2:4) = 0.00001 *I;
Qpxi(9:11,9:11) = 100000 * I,

Rpki = 1000 *1,
Rpki(1,1) = 10000 * Rpki(1,1)
Rpki(2,2) = 0.0001 * Rpi(2,2)
Rpki(3,3) = 0.001 * Rpki(3,3)

Rpki(44) = 0.1 x Rpgi(4,4)
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islemleri ile elde edilmektedir.
Elde edilen K ki,

0.0038 0 —0.0002 O 0 -0.0019 0 -0.0002 O
17.34 0 —2.23 0 0 -8369 0 -—-2361 O

0 -04457 0 -0.8186 —27.2 0 -20.1 0 292.6
0 0.1217 0 -08553 3548 0 -1085 0 —11.99

olarak bulunmustur.

Tasarim igin gerekli kazang K i bulunduktan sonra u¢ak modelinde kullanilmistir.
Sekil 6.12°de yer alan grafikler Cessna 172 ugag1 igin tasarlanan DKI kontrolciisiiniin
benzetim boyunca girislerini gostermektedir. Burada girisler incelenmis ve ileri yonde
uygulanan itis kuvveti olan Fp, kanatgiklardaki simetrik sapma agisin1 ifade eden &,
yiikselis diimeninde sapma agis1 olan §,, yon diimeninde sapma agis1 olan §,., denge

noktasina yakinsamaktadir ve kisitlar dahilinde kalmaktadirlar.

1200 ¢ r . S
01 '
r r—w
1180
= —,.: -0.02 '
= 1160} =
= <* .0.04
1140
-0.06 |
0 50 100 0 50 100
0.01 ¢ 0.01r
0 0.005 ¢
=001 ¢ ™
-0.005 }
-0.02 + 1
' ' : : -0.01 ¢ ‘ :
0 50 100 0 50 100
Zaman (s) Zaman (s)
Sekil 6.12 : Cessna 172 ugagm DKI kontrolciisii tasarimindaki benzetimi
boyunca girisleri

DK tasarimina gdre benzetim boyunca sistem durumlari Sekil 6.13’te yer almaktadir.
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Sekil 6.13 : Cessna 172 ugag igin tasarlanan DKI’ye gore benzetim
boyunca sistem durumlari

Sonuglar incelendiginde, referans takibinin gerceklestigi goriilmektedir. Kontrolcii
diizgiin calismaktadir. Bu tasarim, durum geri besleme kontroliine integral
eklenmesiyle, sistemin artan durumu ile siirekli hal hatasini iyilestirmistir. Yine burada
da, DKD diizenleyicisinde oldugu gibi, Euler agilar1 ve yana kayma agis1 takibi dolayli
olarak yapilmaktadir. Yani kontrolcii kuaterniyonlar takip etmeye ¢aligmakta, dolayl

olarak da bu agilar takip etmektedir.
Sekil 6.14’te DK kontrolciisii sonucunda kuaterniyonlarn degerlerini gdstermektedir.

Kuaterniyonlar verilen referans degerlerini takip etmektedir. Mavi cizgiler gergek
degerleri, turuncu ¢izgiler ise referans degerleri belirtmektedir. 120 saniyelik benzetim
stiresince gercek degerlerin referans degerlerini takip ettigi goriilmektedir.
Kontrolciiye verilen bu kuaterniyon referans degerleri, operator tarafindan ayarlanan,
Euler agilar1 referans degerlerinden doniisiimle elde edilmektedir. Bunun bu sekilde
yapilmasindaki sebep, direk kuaterniyon referansinin, kullanici kisi tarafindan

verilmesinin zor olacagidir.

Sekil 6.15°te ugagin benzetim boyunca 3-boyutlu yoriingesi yer almaktadir.
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Sekil 6.14 : Cessna 172 ugag: icin tasarlanan DKI kontrolciisii sonucunda
kuaterniyonlarin degerleri

= Jcak Ydriingesi
O Baglangic Noktas

Sekil 6.15 : Ugagin benzetim boyunca 3D yoriingesi

78



7. SONUCLAR VE GELECEK CALISMALAR

Tezde, s6z konusu ugak igin yapilan tasarimlarin bulgulari bolim 6’da adim adim
verilmistir. Bu boliimde, boliim 6°da yer alan sonuglarin tezin amag ve hedeflerini
karsilayip karsilamadigi ele alinacaktir. Ayrica, halihazirdaki calismaya olasi katkilar

kazandirabilecek gelecek caligmalar i¢in Oneriler ve yorumlar yapilacaktir.

Bu ¢alismada, diizenleyici probleminin, optimizasyona dayali uygun agirlik matrisleri
secimi ile kuaterniyon tabanli DKD teknigi kullamilarak ¢dziimii nerilmistir. Ilk
olarak, ugak modeli Airlib, "Flight Dynamics and Control toolbox" (FDC 1.2)
tarafindan elde edilmis, Euler tabanindan kuaterniyon tabanina doniistiiriilmiis ve bu
sayede matematiksel tekilliklerden arindirilarak benzetim i¢in algoritma hesaplama
verimliligi arttirilmistir. Daha sonra sistem denge noktasinda dogrusallastirilarak
dogrusal olmayan sistemden dogrusal bir model elde edilmistir. Ardindan, optimal
kuaterniyon tabanli DKD geri besleme kazanci, performans endeksini yani maliyet
fonksiyonunu minimuma indirecek uygun agirlik matrisleri se¢imi ile Ricatti
denklemine gore ¢oziillereck bulunmus ve sisteme uygulanmistir. Sonug olarak,
kuaterniyon tabanli DKD tasarimi ¢ok kisa bir siirede diizenleyici problemini ¢6zmiis
ve istenilen sistem durumlarini sifira gotiirerek iyi performans saglamistir. Siirekli hal
hatasini sistemden kaldirmak i¢in, kuaterniyon tabanli DKI kontrolciisii tasarlanmustr.
Boliim 6°da yer alan sonuglara gore, kuaterniyon tabanli DKI kontrolciisii takip

isleminin bagarildigin1 ve stirekli hal hatasinin giderildigini gdstermektedir.

Gelecekte, acil durum halinde burnunu asagi indirmis bir ugagin kuaterniyon tabanli
kontrolciistiniin Euler tabanli kontrolciilere nazaran olumlu davranisi arastirilabilir. Bu

tarz acil durumlar igin 6zel olarak kuaterniyon tabanli kontrolcii tasarimi yapilabilir.

Ayrica bu ¢alismaya ek olarak, sistem durumlarini tahmin etmek ve tahmin hatasinin
varyansini en aza indirmeyi saglayacak bir gozlemci tasarimi yapilarak sistemin i¢

dinamiklerinden veya 6l¢iim hatalarindan kaynakl giiriiltiiler bastirilabilir.

Benzetim ortami genisletilerek, bilinen en giiglii ugus benzetim programlarindan biri
olan X-plane kullanilabilir. Boylece, gercek bir ugusa ¢ok yakin bir ugus saglayip

tasarimin performansi ve giivenirliligi iki kez test edilebilir.
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Calismalara ek olarak tasarimlara giirbiiz kontrol ve anti-windup ¢alismalari eklenerek
kuaterniyon tabanli sabit kanatli hava araglarina uygulanmasi diisiiniilebilir (Kiirkeii,

2018) (Coskun, 2019).

Son olarak tasarimlar, baska hava araglarina uyarlanarak entegre edilebilir. Farkli hava
araci tipi olarak ozellikle akrobatik ve askeri 6zellikteki hava araglar1 incelenebilir.
Bunlarin ekstrem manevralarinda kuaterniyon tabanli kontrolciilerin Euler tabanli

kontrolciilere nazaran manevra kabiliyeti ve tekillik olmama durumu arastirilabilir.
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