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OZET

Son yillarda otomatik kontrol sistemlerinin tasarimi askeri garitialanda hizl bir
gelisim gostermgtir. Otomatik kontrol sistemleri ve otopilotlar her iki sektér
acisindan yapay kararfiln gelstiriimesi, koti havasartlarinda pilotlarin  yon
bulmasinda (navigasyon), uga kontrollerine yardimci olmada ve gga guvenli

bir sekilde yeryuziine indirilmesinde biylk desteklamaktadirlar.

Bu tezin amaci ucak kararfili ucus kontroll ve otomatik pilot tasarimi hakkinda
sistemin temel bikenleriyle birlikte butinluk gdayacak detayli bir anlatimi
sunmaktir. Ucak klasik kontrol teorisi dahilinde gigkararhligini gelstiren Root
locus tekngi ve PID kontrol anlatildiktan sonrasi#i ugus kontrol sistemleri yapilari
bu metotlar yardimiyla incelendi. Analizlerin temelini glwran modern kontrol
teorisi tanimlandi. Bélum 5 'de STOL nakliye ggaa ait sistem matrislerini
kullanarak otopilot tasarimi icin 3 farkli analiz gercekiddi. Bu analizler
neticesinde, tasarimcinin hedeflerigddtusunda uygun ugukonforu igin optimum

deserler elde edildi.

Anahtar kelimeler: Otopilot, Otopilot tasarim, Kararlilik getirme, Ucy kararlilig,
Otomatik kontrol, Otomatik igisistemi, ILS, Uc¢sl kontrol, Kontrol sistem tasarimi,
Kompanzasyon, Root locus, PID kontrol, Pitch, Pitch konirtifa kontrol, Modern
kontrol teorisi, Geri besleme tasarimi, Optimal kontrol, LQR, G6zlemciitasar
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ABSTRACT

In later years the design of automatic controls supported in thek dapelopment of
commercial and military aircraft systems to provide adilfic stabilization and
autopilots to aid pilots in navigating and landing their aircraftdaeasse weather

conditions.

The goal of this thesis is to present an integrated detailedssipn of basic elements
of whole aircraft stability, flight control and autopilot design. umithg classical
flight control theory, Root locus technique and PID control were explathat
augments flight stability. Then Various control flight controlteys structures were
investigated by using these methods. That based on analysis, Modern teaurgl
was described. At the chapter 5, by using system matrices @k 8&nsport aircraft,
3 different analysises were fulfilled to design an autopilot. & &nd of these
analysises, optimum values were obtained for comfortable flighttatineon designer

targets.

Keywords: Autopilot, Autopilot design, Stability augmentation, Flight stability,
Automatic control, Automatic landing system, ILS, Flight control, Gangystem
design, Compensation, Root locus, PID control, Pitch, Pitch control, Altarteol,

Modern control theory, Feedback design, Optimal control, LQR, Observer design



1. GIRIS

1.1 Problemin Tanimi

Gunumizun en hizli Wanini s&layan, ucak endustrisinde kararli ve kontrol
edilebilir bir ucwun anlallmasi, ucak tasarimlari acisindan o©6nemli bir rol
oynamaktadir. Son yillarda otomatik kontrol sistemlerinin tasarskerave ticari
alanda hizh bir gedim gostermgtir. Otomatik kontrol sistemleri ve otopilotlar her iki
sektor acisindan yapay karagih gelstiriimesi, kotl havasartlarinda pilotlarin yon
bulmasinda (navigasyon), uga kontrollerine yardimci olmada ve gga guvenli
bir sekilde yerytizine indiriimesinde buyik desteklamaktadirlar. Bilindgi tzere
ucaklarin kontrolinde d@bilecek ufacik bir sorun dahi uga kontrolini

Dr. Nelson R. C., 1975 yilinda Notre Damme Universitesinde ucak aeragdinam
ucws dinamgi Uzerine bgladigl calsmalarda, ucgl kararliligl, kontrol ve otopilot
sistemleri Uzerine bir ¢ok sayida makaleler yayindami Calsmalarinda ucak
dinamiklerinin kontrol sistemleri tzerindeki etkilerini staarak, 6zellikle modern
kontrol teorisinin, klasik kontrol teorilerine gore @ga kararli ve daha kontrol
edilebilir glivenli bir ugcgu sa&lamada ne kadar dahashall oldusunu gosternsiir.
Bunun balica sebebi ; temel dizeydalemler kapsayan ve ana gorevi ucak
murettebatininsi yukint hafifletmek olan klasik kontrol teorisine nazaran modern
kontrol teorisinin, yiksek siem kapasitesine sahip olan bilgisayarlar tarafindan
differansiyel gitliklerin ¢oztlmesi esasina dayanmasidir. Bu teori bize ajwo#rol
sistem tasarimina daha sistematik bir ygkia ve analizlerde optimizasyon

metodlarinin kullanimini geamaktadir.

Schmidt L.V., 1998 yayinlagh ucus dinamgi kitabinda, bir ¢cok fiziksel tasarim
bilesenine (aerodinamik, mekanik, itme sistemi, v.b.) sahip olan ucaklarin bu
sistemlerle olan ugudinamgi ve yapisal titrgimlerin iliskilerini incelemitir. Matris
denklemlerinden kurulan ugu hareket gitlikleriyle, modern kontrol teorisi
yontemiyle matlab analizleri gercekigilmistir. Bu calsmasindaki en gbze carpan
gelisme bir ¢cok farkl tlrde ugukontrol sistemi icin rasyonal matlab analizleri

gerceklgtirmis olmasidir.



Kulcsar B., 2000. Bu alanda LQR (Lineer Qudratic Regulator) ve LQGedr
Quadratic Gausian) kontrolciler kullanarak kisa ve uzun periygtdigamikleri icin
zaman domaininde optimal kontrol gercekilenistir. Kontrol sonucunda ayrica
gelistirdigi kalman filitresi ve durum goézlemcisi yardimiyla ggaucu acisi ve kafa
acisi kontroliinde ve kararfiinda dnemli iyilgtirmeler elde etnstir.

Vincent J.H.1994. Yapil calsmada, yatay dgrultudaki ugy kontrol yasasina
istenilen kalitedeki ugu kararhligini yakalamak icin LQR ve ¢ kontrolctler
uygulamstir. Bu calgmasi ile uckg kontroliinin farkh kontrol sistemleri altindaki
davranglarini incelemy oldu. Calsma neticesinde her iki kontrolciniinde gicu
kararhligini sa&lamada iyi derecede performans (robustness) ozelliklerine sahip

olduklari sonucuna uja1.

Gorulmektedir ki, ucak kontrol sistemleri tasariminda en énemli noktdehenen
otomatik kontrol sistemin gerceklik faktorti ve tasarimda elde edb@uniclarin bize
ne kadar kararllik ggayacaidir. Bu dgrultuda gercekligirilen ¢calsmada, ugaklarin
ucws kontrolinde onemli yer tutan klasik ve modern kontrol teorileri anlaklir
otopilotun hangi bilgenlere ve parametrelere sahip @dudetayh agiklanip, nasil
gelistirilecegi sistematik olarak anlatilgtir. Bolim 4 ‘de modern kontrol teorisinin
matematiksel teorisi anlatildi. BOlum 5 ‘de ise bu teorgefinda optimal kontrol
yasas! kullanilarak, STOL nakil ugaa ait gercek veriler kullaniimak suretiyle
bilgisayar ortaminda simuilasyonlar gwruldu. Bir otomatik ucy kontroli
tasariminin, istenilen performans seviyesinde kademe kademe eligsitlilgcegi ve
yetersiz bir karahliktaki ugwn nasil daha kararli ve emniyetli hale getirifgce

analizler neticesinde gercekligilmi stir.



1.1.1 Otopilot ve Otomatiklgsmenin Amaglari

Bir ucagl, verilen bir d@rultuda, surekli olarak yatay uga tutmak ve
yonetmek igin gefitirilmis seri kontrol mekanizmalari "Otomatik Pilot" yada
"Otopilot" olarak adlandirilir. Bu sistem sayesinde, uzun sureklago yorucu yuku
pilot Uzerinden alinarak, gerekli seyriisetdemlerini yapabilmesi icin yeterli olanak

sgilanir.

Pilot ; surekli ucsgta, ucg kontrol ederken, ugan secilen surekli durumdan
ayrildigini  gozleriyle gorerek anlamak, gailk duruma geri getirmek igin
uygulanacak manevraya karar vermek ve bunun sonucu olarak kas gucuyle, ilgil
kumanda yuzeyinin |0vyesine uygun yonde ve miktarda kuvvet uygulamak
zorundadir. Bu durumda, bir otomatik pilot sistemi, bir insan tarafindaimeyer

getirilen anlama, komuta etme ve uygulama goérevlerini aynen kopya etmelidir.

Havayolu ulaimi, tepkili ugaklarin hizmete girmesinden sonra, yalgtine
problemleriyle kagilasti. Tepkili ucaklar, yerlerini alngi olduklari piston motorlu
ucaklardan ¢ok daha genbir menzile sahiptir. Tepkili ucaklarin, seyrisefer ve
yaklasma hizlari, hemen hemen piston motorlu ucaklara gore iki kat datelifazl
Bundan beka, tepkili ucaklarin "koltuk x kilometre" cinsinden Uretim ozellikleri
oncekilerden iyice ustin olmakla birlikte, fiyatlari cok yuksektir.d8mum, havayolu
isletme sirketlerini, ucaklardan maksimum faydalanma yontemleri aramayk s

etmistir.

Ik tepkili ucaklarin sinirl ugu siiresi, daha hassas bir seyriiseferin gerekli
oldugunu ortaya cikarngtir. Performanslarin ¢cabuk geghesi, daha etkin otomatik
ucus kumanda sistemlerine ihtiyac olglinu gosternstir.

Havayolu ulaimi, meteorolojik faktorlerin yarafit engellemeleri yenmek igin
devamli birsekilde wrasmaktadir. Havacilikta, otomatikiee esilimi, son yillarda
gelismis ve zorunlu bir hale gelstir. Bu otomatikleme, blylk olgtide, uzay
argtirmalari ile gercekigen elektrongin hizla ilerlemesi sayesinde mumkin

olmustur.



Ik basta, ucak bordasindaki bazi gérevlerin otomatiks/inizmetin kalitesini,
emniyetini, dizgunlglini ve rahatfiini iyilestirme olan& salar, meteorolojik

sartlar nedeniyle de bir ugun gerceklgtirilememesi riskini azaltir.

Murettebat, sikca tekrarlanan ve yorucu olan mekagékden kurtulur ve bir
insanin yapmasinin zorunlu ofglu islere daha fazla zaman ayirmasglaair. Is
yukindn hafiflemesi sayesinde, bitin g@iiresince gercelden olaylar daha iyi

g06zlemlenebilir ve béylece daha emniyetli sigercekistirilebilmektedir.

Buna ek olarak, yeni ucaklarin fazla k& olmalarina rgmen, murettebat

sayisini azaltmak mumkun gortlmektedir.
1.1.2 Otomatik Pilotun Gorevleri

Ucak, ¢ kumanda ekseninde yeterli bir kargdlisahiptir ve bu eksenler
etrafindaki durumunda herhangi birgdgm olmaz ise havada yatay gtasal ucy
yapmak Uzere ayarlanabilir. Yakit depolarinigddmasi ve ucak icindeki mirettebat
ve yolcularin yer d@stirmeleri sonucu, ugan denge ayari gesebilir. Bu deisim,
otomatiksel olarak veya pilot tarafindan dizeltimedikge, gugaucys durumu
bozulacaktir. Dier taraftan, en biylk ve en sik denggigmleri, bazi atmosferik
sartlar altinda gorulen havadaki calkantilardan yadgarsaklardan dgmaktadir.
Sazanaklar, ugga herhangi bir dgrultuda carpabilir ve ugan tamamini veya bir

parcasini etkileyebilir.

Ornesin ; yatay dgrusal devamli uguyapmakta olan ugan sol yanina, zaman
baglangici olarak secilen bir andagaaak ¢carmy olsun. Ucak, d§ey ekseni etrafinda
kararli bir dengeye sahip olgundan, ortalama ganak basing kuvveti, ugak kitle
merkezinin gerisinde etkili olacaktir ve ucakta solagrdobir sapma momenti
doguracaktir. Bu momenti ksitamak ve ucggn ucw dogrultusundaki bozulmayi

onlemek icin, diey kumanda yuzeyi §yana oynatiimalidir.

Pilot veya otomatik pilot, u@n ucy durumunda meydana gelen bir
bozulmayi, ancak bozulma g¢hladiktan sonra anlayabilir. Bu ylzden gga ucy
dogrultusundaki bozulma anjdmadan Once, ucakta bir miktar sapma olacaktir.

Bundan bgka, mekanik sinirlamalar, kumanda yizeyinin derhal harekete



geciriimesini  gerektireggnden, sola yonelni sganak sapma momentini
karsilayacak olan, kumanda yizeyiningaahareketinin etkisi B&yincaya kadar da

bir siire gececektir.

Ucak ilk ucw dogrultusuna gelmeden 6nce, bu dururgonamasi icin kumanda

ylzeyleri bir siire sonra zit tarafa oynatiimalidir.

Herhangi bir anda, day ekseni etrafinda ugaetkileyen net sapma momenti,
sgganak momenti ve kumanda yuzeyi momentinin cebirsel toplamitia. éurada,
basitlik dincesiyle, aerodinamik direngtengdm sokim momentini ihmal etmek
sureti ile, ucdin bu sapma hareketindeki agisal ivmenin, dinamik kanunlarina gore,
her an net sapma momenti ile orantili @dusdylenebilir. Boylece, zamanin
fonksiyonu olarak cizilen net sapma momengri®, sapma hareketindeki agisal

ivmenin deisimini gosterecektir.

Ivme erisinin zamana kgl olarak integrali alinirsa, herhangi bir andaki acisal
hiz elde edilirikinci bir integral ile de ucak dwultusundaki acisal sapmanin derecesi

bulunabilir.

Gunumuzde, askeri ve sivil butin ucaklarda standart bir donanim olarak

bulunan otomatik pilotun goérevlegunlardir:

«  Pilotun kini hafifletme : Devaml dgrusal ve yatay ugun tutulmasi, daha
ayrintili olarak, ytksekgin, hava hizinin veya mach sayisinin ve rotanin daima
sabit tutulmasi sik sik tekrarlanan, usandirici ve yorucustiir 1939-1945
yillar arasindakikinci Diinya Savg'ndan 6nce, daha basit bir sisteme sahip
olan otomatik pilot ile yiksekti ve rotayi sabit tutma olagasglanmstir.

« Hassas manevralarin yapilmasi : Bazi manevralar, pilottan baybkd#ri ve
devamli dikkat gerektirir. Bunlarin dikkatsizce yapilmasi su@mniyetini
tehlikeye sokabilir. Bunun tipik bir orge kapall havalarda ve ¢ok zayif géri
sartlari altinda ini pistine yaklama manevrasidir. Pilot, yerel bir radyo-elektrik
cihazdan, ideal bir yakjana d@rultusu ile birlikte ucgin yeri hakkinda bilgi
alir ve bu yaklsma dgrultusu tzerinde tutunmak icin uygun manevralari
saptayarak uygular. Bu yaklaa manevrasi, bir otomatik pilottan istenebilir.

Bdylece ucy emniyeti artirihr, yaklgma dgrultusu daha hassaskilde tutulur



ve vyaklgma sirasinda pilot, kendini tamamen ggu kontroline ve
izlenmesine verebilir.

Ucus Ozelliklerinin gelstirilmesi : Yeni ucaklarda, performanslar ve gicu
Ozellikleri (kumanda ve kararlilik) arasindaki en iyi yet@nin saptanmasi
zordur. Ugyun bazi evrelerinde, pilotun yerine, tamamen otomatik pilot
konamaz. Otomatik pilot, uga daha iyi bir kararliik sgamak icin, pilota
yardimci olmak Uzere kullanilir, gerekli kumandalari vererek kontrol
ylzeylerini hareketlendirir. Bu tip otomatik pilota, otomatik kumanda dr de
ve otomatik kumanda yaygin olarak kullanilir. Hizli manevralari layan
"amortisorler" de bu kategoriye dahildir.

Ayrica, otomatik pilot, seyrisefer Uunitesine, VOR ve ILS donanimina

baglanabilir ve boylelikle, verilen bir rota veya yol gloltusu, otomatik olarak

izlenebilir.

Ozetlersek, ucak bordalarinda, otomatikie ile gerceklgtiriimesi disiiniilen

amagclar ; hizmet kalitesinin, emniyetin ve dizeninsgielmesi, altyapi tesislerinden

daha iyi yararlaniimasi ve personel ile bakim etigemh artirilmasidir.

1.1.3 Otomatik Pilotun Calsma Prensibi

Daha once de soyledimiz gibi, bir otomatik pilot, bir pilotun goérevlerini

basarabilmelidir. Buna gore de otomatik pilot, en az ¢ temel birime sahip olmalidir:

Alici : Bu birim, insan beyninin gorevini yapan, ggadurumunu tespit etmek
Uzere yere bgi sabit referans dgultular veren ve bu referans gtaltulardan
itibaren ucak eksenlerinin aygini fark eden veya alan cihazlardir. Yapay ufuk
tipi bir disey ciroskop, ugan uzunlama ve yanlama eksenlerinin yatay
durumdan ayrifuni alir. Ayrica bir yon ciroskobu da, ugak uzunlama ekseni ve
meridyen dg@rultusu arasindaki aclyl, yani ucak rotasinirgigmini alir.
Ciroskoplar, donanimin yapisinaghaolarak, pndmatik veya elektrik enerjisi
ile galsir. Daha yeni otomatik pilot donaniminda, bu iki alici cihaza ek olarak,
ucazin her U¢ ekseni etrafindaki acisal hizini 6lgen, ciroskoplu Uc tara lags

gOstergesi de bulunmaktadir.



. Iletici devre, amplifikator ve réle : Bu birim, alici tarafindaptnan, ugan
durumundaki dgsimi duzeltmek icin tGgluncl birim servo-motorlara uygun
komutu iletir. Ciroskopta tepkinin kic¢ik olmasi isteimdden, alicidan gelen
sinyal genellikle zayiftir. Bu sinyal, yukseltici veya role Duyttdltr vedletici
ile kumanda edilirlletici birim, donanimin 6zelline gore, pnématik, hidrolik
veya elektrikli olabilir.

. Isletici, servo-motorlar : Bu sonuncu birim, donanimin yapisirih lodarak,
pnoématik, hidrolik veya elektrikli motordan alur. Servo-motorlarin sayisi, her
eksene ait kumanda yuzeyi (kanatciklar, yatay veeyikontrol yluzeyleri)
olarak u¢ tanedir ve her birine uygun yonde ve buyuklikte kuvvetler uygulanir.

Batin otomatik pilot donanimi, ugen durumundaki bozulmay! katamak
Uzere, ucak kumanda yuzeylerini gafmak icin bir komut olgturan arac olarak,
kararh bir referanstan itibaren meydana gelen acisgkide esas almaktadir veya
kullanmaktadir. SGnimin gercefigemesi halinde, acisal gig¢im kumandasi, denge
durumunun gtlmasina veya ortalama bir gloiltu etrafinda devamli salinima sebep
olabilir. Genellikle, ugain aerodinamik sénumi bunu énlemeye yeterlidir. Ozel bazi
otomatik pilot donanimlari, agisal@gim kontroliine ek olarak, agisal hiz veya agisal
ivme kontrollerinden birini veya her ikisini de kullanmaktadir. glga her Uc¢
ekseninin referans @aultulardan ayrigini ve durumunda meydana gelen bozulmayi
daha cabuk anlamak ve kumanda yuzeylerinin daha cabujtlikavermesini
sgzlamak icin, Ozellikle yuksek hizli yeni ugaklarda, agisal hiz ggskeri tercih

edilmektedir.

Bundan bsgka, otomatik pilot; ucg hizi, lineer ivmeler, yukseklik gibi
blyuklUklerin dgisimlerinden sorumlu olmak tzere de Uretilebilir ve bdylece daha

siki bir kontrol sglanabilir.

Otomatik pilot donaniminin kendi i¢ kontroll igin, dordinct bir birim daha
gereklidir. Bu birim, denge durumunusilanasini dnlemek ve kumanda ylzeyinin
etkisini durdurmak Uzere, ylzey hareketini alici birime bildirenletciyi tarafsiz

kilan "g6zetleyici" bir devreden ibarettir.



Ucak, sganak momenti etkisi ile gé@y ekseni etrafinda sola gta bir acisal
hiz kazanarak sola doniyapmakta iken, basing etkisiyle, ciroskobun ¢cembeia sa
yatar ve ¢cembere Bl bulunan ibre sola dgu hareket eder. Boylece ibre, ya bir
elektrik devresini acar yada bir ayarli direncin kontak kolu olaraiticil birimde
voltaji, acisal hiz ile orantili olarak elektrik akimi Gretin Bkim amplifikatérde
blyutuldikten sonra, dé@y kumanda yuzeyini hareket ettiren servo-motorun
devresini acar ve c¢atirir. Kumanda ylzeyinin hareketi, onun milineghair ayarli
direngte, ylzeyin acisal hareketi ile orantili zit bir akimgtalur ve bu zit akim,
gOzetleyici birim aracifii ile kontak kolunu tarafsiz duruma getirir ve kumanda

ylzeyini durdurur.
1.1.4 Otomatik Pilotun Analizi

Yeni otomatik pilot donanimlari, duyarlih yiksek transistor sistemlerine
sahiptir. Sinyaller ; manyetik, ciroskobik ve radyo kaynaklarindarginga; eksenine

ait ciroskoplu agisal hiz gostergelerinden ve pilotun yol gostergesinden alidmakta

Tutulmasi gereken referans gaeler, komuta dgmeleri ile cihazlarda
belirtiimektedir. Alcilar, kontrol edilecek durum parametreler@hger. Yuikseltici,
Olcilen durum parametrelerini referangeiderle kagilastirir ve pilotaj b&na uygun
olarak, servo-motorlara gonderilen enerjinin  miktarini ayarlar. &ilabagi,
yukselticinin kagilastirma sonunda saptagl farklar ve servo-motorun hareketi

arasindaki fonksiyonu ifade etmektedir.

Otomatik kontrol ve komutanin kaxili olabilmesi i¢in ; gerekli anlama ve
uygulama birimlerinin bulunmasi ve donanimin karakteristiklerinin, ¢edsr
duyarlihk ve kararhlik sglayan, uygun bir pilotaj Bani kurmaya yeterli olmasi

gerekmektedir.

Ulasim sinifi ucaklarda, otomatik pilot katkan hemen sonraki ilk yikselme
manevrasindan itibaren, son yakie manevrasina kadar siren qugu buytk bir

kisminda kullaniimaktadirlar.



Buna gore gercekdarilen gorevler 6zetlgunlardir :

Uzunlamasina durumun veya yuksgklitutulmasi

Rotanin alinmasi ve tutulmasi, sabit glatrirajlarin yapilmasi,
Bir seyrusefer bilgisayarinin otomatik kontrolt

Kumanda ytizeyi fletnerlerinin otomatik olarak ayarlanmasi
Bir VOR daogrultusunun otomatik kontrolt

ILS ile yaklgsmanin gergekigiriimesidir.



1.2 Otomatik Pilot velinis Sistemleri

- :&yarll direnc
{ — &
A

sekilde, pilotun ve ugu ekibinin e

Yillar boyunca ucgn, guvenli bir

sorumluluklarini azaltarak ugunu '
surdurebilmesi icin yolcu, kargo ve aske
ucaklar otomatik pilot sistemiyle
donatiimgtir. Bugiin birgok askeri ve ticar
bilyilk kapasiteli ucaklarin yani sira kici -
ucaklar da otopilot sistemleri ile
donatilmgtir.  Hafif ucaklarda otopilot

sistemlerinin kullaniimasi bu tip ucaklai

pilotlar ve sahipleri igin ¢ok cazip hal
getirmigtir.

Sekil 1.1 Ciroskop

Bu bolimde otopilot sistemlerinin cgha prensipleri ve benzer sistemleri
biraz teknik ayrintilara girerek incelenmektir. Bazi temelnpiger ayni olmasina

karsin goreceli olarak daha kargi gorevierde bu temel sistemlere eklegtimi

Ucaklarda kullanilan asil otopilot sistemleri fonksiyonlarini daha salkip
olduklari mekanik sistemlerle yerine getiriyorlardi. Gsineyogun olarak hem askeri
hem de ticari alanda kullanilan bir sistemde, bir ciro, hidrolik ealfharekete
gecirmede kullantliyordu. Bu valflerde basingh siviyr hidrolik siéze
yonlendiriyordu. Halatlara g olan silindirler ve ucgn kontrol ylzeyleri ucgy

yuksekligini ayarlamak amaciyla kullaniimaktaydi.
1.2.1 Otomatik Pilot Sistemlerinin Temel Prensipleri

Cironun elektrik sinyalleri treterek kontrol yizeylerini kontrol etgegil 1.1
de gosterilmgtir. Bu sistemin temelinde kullanilan cironun uzayda sabit bir dizlemde
kalarak bunu ¢evreleyen sistemin hareket etmesdkilde goérilecgi izere cironun
halkalarla cevrelenerek uga yerlatiriimesiyle uc&in yatay yada diey eksen
boyunca vyapag herhangi bir hareket bu sistemle algilanabilecektir.

Bu hareket bglanti noktalarinin hareket etmesini, boylece ayarli direncin hdireket
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ucunun yer dgstirmesini yada hidrolik valflerin hareket etmesingksgrarak kontrol
yuzeylerinin goreceli hareketine neden olacalgekil 1.1 'de Ustteki ilk ikisekilde
bir cironun, bgh oldugu ayarli direnci hareket ettirmesi gorulmektedir. @l
elektrik sinyali yukseltilerek bir ugudtizeltme sistemine ggrolusturabilir. Alttaki iki
sekilde ise ciro ve iki kontak gorulmektedir. Kontaklarin kapanmasiylaaoak
elektrik sinyali bir r6leyi harekete gecirecek ve bunglibalan servo motorda kontrol
yuzeylerini uygun birsekilde hareket ettirerek ugen uygun seviyeye gelmesini

saglayacaktir.
1.2.2 Elektriksel Prensipler

Bircok elektro-mekanik ve elektronik otopilot sistemi tek ve cift mlator
ucaklar icin tasarlanmive Uretilmgtir. Tum bu sistemlerde cironun g@adig
duzeltici sinyaller kullanilarak yapilgtir. Bu sinyallerin kullaniimasi ise uygulanan

sistemin karmgkligina gére dgismektedir.

Herhangi bir otopilot sisteminde dulzeltici sinyalin etkinliucak istenen
konuma gelene kadar sirmelidir. Ofime ucazin yonuni dizeltmek icin rudder
otopilot tarafindan g@m hareket ettirildiinde bu hareket, ucak istenilen pozisyona
geldigi anda duzeltilmelidir. Aksi takdirde ucalkia bir hareket yapacaktir. Sistemin
istenilen hareketleri hatasiz yapabilmesi igin geri besleme setdwllaniimaktadir.

Elektronik otopilot sistemlerinde, sapmalari hisseden ciro transtorma
prensibiyle dizeltici sinyaller ofturacaktir. Bu yontemde mekanik strtiinmeler
hatasiz algilamanin yapilabilmesi igin en alt dizeye indihithne Sinyal Ureten
cihazlara 6rnek olarak EI Pick-off 'un diyagragekil 1.2 'de gdsterilngtir. Pick-off
cihazi 3 sargidan admaktadir ve bunlar Eeklindeki ince celik levhalar Gzerine
monte edilmgtir. Sargilar levhalarin ucglarina sarikmve birbirlerine bglanarak
ortadaki sargl Uzerinde induklenen gerilim ile sifirlagimi Hareketli ¢elik armatur
manyetik alan icin az direngli bir yol aftwrmaktadir. Bu armatir Eeklindeki
levhaya goére hareket ettiriginde primer sargilarindan sekonder sargilaringrudo
aktarma oraninda @sikli ge sebep olur. Boylece dsargilara sarili sargilar arasinda
bir potansiyel gerilim farki okur. Armattrin hareketiyle ojan indikleme voltaji

cikis voltajiyla ayni yada farkli fazda olabilir.
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Fitch cikig

Primer sarg) kg genlidi
Sekil 1.2 Sinyal Uretici

Sekonder sargilarda (cska) olwacak gerilim miktari armatirin ilk
pozisyonuna oranla yer gigtirmesine balidir. Ilk durumda dy sargilarla arasindaki
gerilim farki O dir. Bu durum ugan dizgin pozisyonda olgunu gosterir. Ugan
istenilen pozisyondan c¢ikma orani sargilardasasek potansiyel farkla gou
orantiidir. Sonugta ofan fark sinyali bir dizeltici sinyal gorevi gorecek ve gerekli
kontrolleri harekete gecirecektir.

Sekil 1.2 incelendiinde sinyalin genfii armaturin yer d@stirmesiyle
ilgiliyken faz farkhligi ise armaturin déguyondyle ilgkilidir. Bu sekilde gerekli

kontrol ylzeylerineu bilgiler aktarilabilir :
Eger voltaj O ise ugak istenilen pozisyonda uguyordur.

Eger ciro c¢ikgindaki sinyal genfii artarsa bu ugan istenilen pozisyondan
artan derecede uzaktgsini gosterir. Gigteki sinyal ile ¢ikstaki sinyal arasindaki faz

farki, uga&in hangi yone dgru istenilen pozisyondan uzakigsini gosterir.

Sinyal genlgindeki degisme orani, ugan pozisyon d@stirmedeki agisal hizi

Verir.

Sinyal sisteminden elde edilenggeler ucgin istenilen pozisyona donebilmesi
icin kontrol ylzeylerine yaptiriimasi gereken hareketleri lelitCiro tnitesinde elde
edilen sinyal dgerleri yeterli gticte olmagh icin yukseltilerek kontrol ytzeylerini
hareket ettirmede kullanilir. S6z konusu yukseltgtemi fark alici devresi bulunan

servo yukseltecilerle yapilabilir.
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Yakin zamanlarda Uretilen bazi ciro sistemlerinde optik yonteenfeskisyon
algilamasi yapilmaktadir. Armatir yerine bir led diyot ve leldnéygerindeki sargilar
yerine bir foto transistor kullanilarak sapma yonu siddeti tespit edilmektedir.

Ciro’daki dezisim transistorin algilagi 1sik oraniyla orantili olacaktir.

1.2.3 Basit Elektronik Otopilot Sistemi

Geri besleme sistemi ciro'dakine benzer b|r
sistemle algilanir, farki ise algilayici sistemin kontrol
yuzeylerine mekanik olarak pantih olmasidir.
Kontrol yiizeylerindeki yer dgstirme geri besleme  *il
sistemiyle algilanip bir 6n ylkselticiye aktarilir.
Kapali devre kontrol sistemine uygulanan bu negatif

geri besleme, kontrol ytzeyinin dahagdo bir sekilde

hareket etmesini gkar. Sekil 1.3 ‘de bir oran devresi Sekn 1.3 Basit bir otopllot
gorulmektedir. Devre, servo ylukselte¢ devresinin sl bglanacak ek devreyi
olusturmaktadir. Ciro'dan gelen sinyal 6nce 6n yiukselticiye daha sokrddaresine

ve oradan da oran devresine ge¢cmektedir.

A ve B noktalan fark devresinin cglardir ve bu noktalarda gou akim
bulunur. Dgal olarak C1 ve C2 kondansatorleri tzerinden akacak olan akim R1 ve
R2 Uzerinde bir gerilim okiuracak ve A' ve B' noktalarinda gerilim sgind
olusabilecektir. A ve B uclarindaki zamanla giggen ani akim ancak A' ve B'
noktalarindan algilanabilecektir. Kullanilan R ve Gselteri bilindiginde A ve B
uclarinda olgacak gerilimin A' ve B' noktalarindakine orani da bilinecektir. Bukuca
pozisyon dgistirirken icinde bulundgu acisal hiz deerini verecektir. Oran
devresinden gelen bu sinyal, fark devresine uygulanarak ygstidee deseri

bulunur. Elde edilen sinyal ise ggliuygulanir.

Sistemdeki dger deisimlerini, ucak hareketleriyle buturrmek icin su
ornezi inceleyelim. Bu oOrnekte ugen sadece yaw ekseninde hareket egiece
varsaylilacaktir ve ugan normal rotadan ga donmg oldugu kabul edilecektir. Bu
durumda ciro dgsimi algilayacak ve servo sistem ile gg¢asola d@ru cevirmesi
soylenecektir. Rudder'in hareket miktari isegugaotadan ¢ikarken iginde bulunglu

acisal hizla orantili olacaktir.
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Ciro da olgan sinyalin dgisme hizindaki ar§, servo sisteme daha ¢ok sola
hareket etme komutu verecektir. Sonuctasadak tepkiyle ugan dnce sapmadaki
acisal hizi sifirlanacak ve oran devresi ¢1K) yapilacaktir. Daha sonra ise yer
degsistirme sinyali hala etkin oldiu icin bu sinyal O dgerine ulgana kadar servo
sisteme sola dpu hareket komutu sirdurilecektir. Fark sinyali azaldikga sola rudder
hareketi azalacak ve ucak istenilen pozisyona dginttie rudder normal konumuna
donecektir. Geri besleme, sinyali rudder normal pozisyogwndh oldgu strece
surekli var olacaktir. Geri besleme sinyalinin gorevi statik isine etkisini yok
ederek, kontrol ytzeylerinin gou hareketini sglamaktir. Yukarida bahsedilen temel
kontrol orngi her G¢ dizlemde de ayrgekilde uygulanmaktadir. Buna kan
eklenecek her duzlem icin ek sistemler uygulanarak herhangi bir nodizke

kontroltin dger duzlemdeki dengeyi bozmasi engellenmelidir.

1.3 Tipik Otomatik Pilot ve Ugus Kontrol Sistemi

Otopilot sistemleri bircok Uretici firma tarafindan farkl korifigsyonlarda
uretilmektedir. Bazilari oldukga basit yapidayken, bazilari isekeokagiktir. Fakat
tum sistemlerde sapmalari algilayan yapi ciro' dur. Bu bélimde xvandM-4D
otopilot ve ucy kontrol sistemi anlatilacaktir. Sistem otopilotun yani sira otd&mat
ucws kontroll icin de gerekli donanima sahiptir.gbi Ureticiler tarafindan Uretilen
sistemlerde de benzer yapilar kullanilmaktadir. S6z konusu sistegugdéncesinde
ucws yonu programlanir. NAV yada RNAV yukseklik algilamada, VOR yddaite
diger fonksiyonlari yerine getirmede

Yatay yanlendirici
1

kullanilir. Sistem ek olarak irtifa “atay durum gistergesi Kontrolzil

ik zeklik
kontrolcisd

. .. . : Pitch
kontrolii ve yukseklik senkron|za:~‘,yonudeggE

6zelliklerine  sahiptir.  Sistemdeki—.

bilgisayar modult ise uguprograminin X\ ’ . " Yeensori

Pitch Rall
Servo J =ervosu

Yay Bilgizayar
SErVOSU yikzetici

girilmesi, ucy takibi ve kontrol

komutlarini  uygulamada  kullanilir.
Bdylece sistem timduyle entegre bir gicu

kontrolt sglamaktadir. Sekil 1.4 Otopilot Uniteleri
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1.3.1 Sistem Elemanlari

Sekil 1.4 ’'de M-4D otomatik ugu kontrol sisteminin temel elemanlari
gosterilmitir. Temel otopilot kontrolor, ciro, servolar ve bilgisayar yikseleci
olusur. Bilgisayar yukseltici, cirodan gelen sinyalleri alir veveéar icin gerekli ucs

komutlarini Uretir.

1.3.1.1 Ugy Kontroloru

Otopilotun calgmasinin
pilot tarafindan kontrol edildi
unite sekil 1.5 'de g0sterilnytir.
Otopilot, AP butonuna basilarak
ayarlanir. Otopilot ayarlangh
zaman AP butonunun altindaki §

Isik yanar. YAW butonu, hava

hizi desisikli ginde rudder Sekil 1.5 Otopilot kontrol tnitesi
dengeleyicisinin otomatik kontrolint @ar. HDG ve NAV butonlari, otopilotun,
secilen RNAV rotasinda ugmayl ve VOR radyali ile Bimesini veya ilk secilen
girisi takip etmesini sglar. APPR butonu, havaalanina yakiea esnasinda localizer
Isiginl yakalamada veya VOR radyali veya RNAV bilgisini kullanaravaalanina
yaklasirken otopilotu kumanda eder.g& ucak normal rota sinyalinin tam tersi
yonunden yaklgma yapmak zorunda ise REV butonuna basilarak ters rota bilgisine
ulasthir. GS butonu, gmli inis rotasi (glide slope) sinyalinin yakalamasinda ve
izlenmesinde kullanilir. ALT butonu, otopilotun secilen barometrik irtifan
korunmasini gdar. Butin butonlar calir duruma gectiklerinde bildirici siklari
yanar. RNAV bilgisayardan gelen bilgi veya VOR radyalinin notesinden olgan
bilgiyle sistemin cakip calsmadgina baglh olarak NAV butonu, ya RNAV yada
ON'u gosterir. Ucgak, @mli inis rotasi (glide slope)siginin gagisinda ve sinyal
yaklasik 20 sn. sireyle yayinlarginda GS bildiricisi APPR modunda ARM'
gosterir. Ucak stk merkezine ulgtiginda, yukseldiinde bildirici ON’u gosterir. Bu
durumda ALT ve ARM bildiricileri kapanir.

Turn kontrol, 12° veya 24° lik ga veya sola yatarak dogliére baglamada

kullantlir. Don kontrollerinin galgmasi esnasinda gr dikey modlar serbest
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birakilir. Otopilotun ilk ayarlanmasi sirasinda turn kontrol, mutlakakeze (orta)
konumda olmalidir. Pitch kontrol merkez konumda durmalidir. Pitch kontrgign a
veya yukari hareketiyle 20°'ye kadar pitch ggsiklikleri kontrol edilir. Bu calsma
esnasinda GS, ALT veya GA gibi boylamsal modlar ayarlanmazb@énu kontrol

Iovyesi Uzerindedir ve hatall yaktaa oldigu taktirde gezintiyi (GA) kumanda eder.

ELEV gO0stergesi, elevatérin sabit pozisyonunda olup olgnadigosterir.
Otopilotun ayarlanmasindan o©nce, gostergedegincaitch ekseni ile otopilot
sinyalinin mevki kagilastiriimasi gorinur. Merkeze yakin bir yerde olmahdir. Cunki
sistem otomatik pitch senkronizasyonuna sahiptir. Otopilot ayageuid ise ;
goOstergede, u@a arzu edilen pitch durumunda tutmak icin birincil servoya gereken
guc iletilir.

Roll Denge (Roll Trim), Uca belli bir seviyede tutmak icin aileronlarin
dengelenmesinde kullanilir. Dikey durumlari ayarlamada kullanilan butvelsa

merkez pozisyonda kaymayigéayan Turn kontrolle hicbigekilde kullaniimaz.
1.3.1.2 DOn§ ve Bank Agisi (Turn & Bank) Gostergesi

Elektrik  sinyali ile

. #ji]"_ﬂ"'l]l B

calisan ve cironun bir parcasi Roll
.. v gistergesi
olan bu gdsterge, dosiorani Rall |
e e e skalaz Pitch gostergesi
bilgisini gorsel olarak sgar ve g irtita kiresi
donds orani bilgisi ile otopilota  inig egimi

Hembolik ugak
SANMAS!

elektriksel sinyal gonderir. Bu komt G
gubuklan = 3“ ekl
gosterge icindeki inclinometre Lacalizer il

Sapmasl

topu, ucgin koordine edilmy "
rudder ve aileron kontrolinde
ucup ucmadini pilota _ _
o Sekil 1.6 Ucl durum gostergesi
gosterir.

1.3.1.3 YOnlendirici Yatay (Director Horizon) Géstergesi

Sekil 1.6 'da gosterilen durum gostergesi ve durum sensori, ydglendirme

gOstergesi veya durum yonlendirme gdostergesi ile benzerlik gosBar cihaz
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davrang! hisseder ve elektrik sinyaline dgmiirerek bilgisayar yikselticiye gonderir.
Bu sinyaller yukseltilerek pitch ve roll hareketi icin kontrol yieeyin hareketini
sglayan birincil servoya gonderilir. Ayni anda gosterge, pilotu bihgilemek icin

pitch ve roll'tin derecesini de dlger.

Gosterge icindeki dikey ciro, sistem icin secilen cironun @ze#i bal olarak
vakum sistemi veya elektrikle cgtirilir. Ciro dinya yizeyine dik olarak sabit
bicimde kaldg zaman, ugan pitch ve roll hareketi ciro ve gdstergenin birlikte
hareketine neden olur. Buda otopilot ve godstergede go6sterim icin einyall

dretilmesini sglar.

Localizer sapmasi, yatay skalaya ygrtdmistir ve metrik dgerler veren
gostergedir. Metrik gosterge seyrusefer sisteminin alicisingielen sinyallerce

kontrol edilir.

V seklindeki kumanda cubuklari, pilota yeterli ygeumandalari ile uga nasil
ucuracgini gosterir. Sembolik ugan V' nin icinde olmasi kumandanin yeterli
oldugunu bildirir. Ezer kumanda c¢ubuklari ga yukari d@ru yatmgsa sembolik
ucazl V ile bulusturabilmek icin ugak yukari ga dgru yonlendirilmelidir. Kumanda
cubuklari parlak sari, sembolik ugak kavunigi renktedir ki bu da kolay gdiriliegoi

sglar.

Inis egimi sapmasi, dikey skalaya yettigiimis ve metrik dgerler veren

gOstergedir. Metrik gosterge glide slope alicisindan gelen sinyalleriekediir.

Pitch denge anahtari, ugak rotasinigigminde veya pilotun gz seviyesinin

degisimlerini telafi etmek i¢in durum kiresinin manuel olarak ayarlanmasgharsa

Inclinometre, ugain sizilmesini veya yana kaymasini olgmede kullanilir.

Ucusun yana yatini telafi etmek icin ayarlanabilir. Gostergenin herhangi @melni

Ornesin ATT'de bayrak goriiniirse bu bize ya pitch yada roll servolarindadikgg

ciroda diizensiz bir ¢cgima oldwgu haberini verir.
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1.3.1.4 Servolar

Otopilottan gelen komutalara kdrk elevator, rudder ve aileronlarin
hareketinden okan pitch, yaw ve roll hareketleri t¢ birincil servo ile kontrol edili
Kuguk elektrik motorlaridir ve manyetik kavramalar igindeki @kdondurdrler. Her

bir servodaki cikriklar ayarli sgtirici cikriklardir.

Dengeleyici servo, birincil servodan yiksek gi¢c gerektirmeden elevator
yuzeyinin rahat hareketine yardimci olur. Dengeleyici servo, bygis
yukselticisinden gelen pitch hata sinyalini kullanarak ya otomatitaklgalsir yada
istege bali manual olarak elektrikli dengeleyici adaptor kullanilaraksgalhem elle

hem de otomatik olarak ayarlanabilme 6zgtie sahiptir.

TUim servolarin konumu ve yegteme yontemi kullanildii ucgin tipine

baghdir.

1.3.1.5 Bilgisayar Yukseltici

Bilgisayar yukseltici sistemi, otomatik ugkontrol sistemini temsil etmektedir.
Sistemin kalbi ve beynidir. 9 taneslfimodilden olgur. Bunlardan bir tanesi ugak
tipinin techizatina 6zgu, gerleri ucy yonlendirme techizatinin 6zel tipiyle @ant

kurar. Moddller tainabilir ve ariza durumunda kolayca sokulebilir.

Bilgisayar yukseltici ; ciro sensdrlerinin, kontrol panelinin, istiet (heading)
ve radyo kaynaklarinin (NAV ve RNAV) girdilerini hesaplar. Bunlda kontrol
ylzey servolarina ve ugwoOnlendirme techizatina uygun elektrik komutlari olarak

dagitir.

Bilgisayar amplifikatorii bir kalibin icine monte ediktii. Techizatin

yerlestirilmesi ugain tipine blidir.

1.3.1.6 Yatay Durum Gostergesi

Yatay Durum Gostergesi (HSD), tipik bir yatay durum bildiricidiiSI), ancak
bir cok farkh ozellik ve yeteneklere sahiptir. HSD, otopilot sistemtemel bir

elemani dgildir. Bununla beraber pilota daha hassas ve kuyllagdrsel bilgi sunar.
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Bu sistemin parcalari ;

Istikamet Karti (Heading Card) : Manyetik istikameti grafiksel olaksstayir.

Guven Hatti (Lubber Line) : Seyrusefer esnasindagiochoyuna eksenine
paralel olan sabit ¢izgidir ve bu sistemde gergcek manyetik kuzeyi gosterir.

Istikamet Gostergesi (Heading Bug) : W&ontrol sistemi tarafindan korunan
istikameti gosterir.

Istikamet Sec¢im Butonu (Heading Select Knob)istikamet gdstergesi
tizerinde istikamet belirleme ghinesidir.

Istikamet Bayrg (Heading Flag) Istikamet cirosunda ogan hatay belirtir.

Fonksiyon Anahtari (Function Switch) : Galimak istenen modu belirler.
(ADF, Standart HSI, otomatik VOR).

RNAV Gaostergesi (RNAV Annunciator) : HSD'nin RNAV programlagi ile
birlikte calsip calsmadgini gosterir.

Rota Belirleyicisi (Course Pointer) : HSI modunda geten secilen VOR
veya LOC belirleyicisi, VOR veya ADF modunda verici istasyom dlan
kerterizdir.

i RHAY Istikamet Given
Rota Secim BUtONU goistergesi  gostergesi hath
b

(Course Select Knob) : Rota Fota
: : .- “belirleyici

belirleme d@mesidir. g i
cetveli Rl:-tasjapma

Sadece  HSI  modunda
kullanihr. 1
Rota Sapma  Culgu o2 ARl “amahtan
(Course Deviation Bar) ' T
Ucagin VOR radyaline veya

localizer dizlemine gore

Istikamet
seqim butorm

orantill durumunu gosterir.  Fotasecim

batorm Seyirbayrad

Seyir Bayrg (Navigation

Flag) : Seyrusefer _ _
) o _ o Sekil 1.7 Yatay durum gostergesi
sistemlerinin sinyallerinin

alinip alinamaghini belirtir.
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HSD istikamet sistemi, U¢ @ik modda ( yardimci mod, manyetik mod,
serbest ciro mod ) c¢ahabilmektedir ve mod segimleri kontrol panelinden

yapilmaktadir.

HDG anahtari 6nceden belirlenynota icin istikamet gostergesi (heading bug)

deserini ayarlar.

Istikamet ibresi ile istikamet gostergesi (heading bug) rmataki agi dgeri
ucazin uygulamasi gereken manevra belirleyicisidir ve bu iki elemandbiru

olustugu zaman ucgak istenilen istikamettedir denir.

Yardimci Mod : Akl sensorinin galugunu ve uzun seyrusefer ycu
kararliligini ciro'nun kisa seyrisefer karagilile kagilastirir ve diizenler. Ciro iginde
bulunan mikragglemcinin yava ve d@ru yardimci sinyaller gondermesi ile hata
sinyallerini duzelterek daha diuzgun vezdoistikamet bilgisi verir. Mikrailemci kati
yardimci sinyaller ile aki sensoru sinyallerini ciro gikinyallerini diizenlemek igin

kullanilir.

Manyetik Mod : Istikamet kartini gabucak yardimci moda alir. Bu durumda
HSD, manyetik pusula gibi gorev yapar. Bu mod sadece ciro arizalisul

durumlarda kullanilir.

Serbest Ciro Modu istikamet cirosundan sadece yon bilgisi verir. Bu modda
istikamet gostergesi periyodik olarak manyetik istikamet bilges manuel olarak

kontrol edilmelidir. Bu durum sadece aki sensoru arizal ise sec¢lmelidir.

1.3.1.7 Yardimci Yon Cirosu
Iod segici Fardumer metre
kY

Yardimci  yon cirosu (Slaved
Vardinm

Directional Gyro) aki sensoru ile birliktebuton ~_|

HSD igin gerekli dg@rulukta istikamet =aat yini
ditily —

bilgisi verir. HSD igindeki mikrajlemci butonu

-

sayesinde  aki  sensOrl  tarafindan ey ey
: 4 i iy hata duzeltici . hata dizeltici
belirlenen manyetik istikamete gore Saat tersi yéna

. . . détiz butorma
duzeltmeler yapilarak ciro'nun galugu

Sekil 1.8 Yardimci yon cirosu
arttirthr.
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1.3.1.8 Akl Sensori

Aki sensori (Flux Sensor) dinya kuzey-gtiney manyetik cizgilerinedessve
manyetik istikamet bilgisi verir. Bu bilgi HSD, HIS veyagdr gerekli seyrisefer

sistemlerine gonderilir.
1.3.1.9irtifa Kontroli

Aneroid barometre prensibi ile ¢ggn ve yukseklik sabitleyicisi olarak ¢an
sistemdir. Ucge kontrol sistemi ALT modunda ise yukseklik olgcer miktemci
yukselticisine duzenleyici bir hareket icin uyarida bulunur. Bu uyaintiga dimeni

icin eski seviyeyi buldurmay1 amaglar.
1.3.1.10 Kayma Sensori

Kayma sensoru (Slip-skid sensor), ¢cok motorlu bir ucak icin motorlardan
birinin ¢alsmadg! durumlarda yalpa hareketini 6nlemek icin otopilota gerekli datalari

Verir.

1.4 Otomatik Ugus veinis Sistemleri (Automatic Flight & Landing
Systems)

Tam olarak techiz edilrgibir ugcws kontrol sistemi, insan faktort olmaksizin bir
hava taitinin kalksina, dnceden belirlengibir rota izlemeyi veya belirlenmibir

havaalanina inmeyi gkar.

Su ana kadar bir ¢ok otomatik ugclkontrol sistemi gegtirilmistir. Bu csitli
sekillerde kagimiza cikar. Bazi sistemler ILS ve VOR'In izlerini sirénceden
belirlenmg irtifayr korurlar, kalks, yikselme, seyahat, iicin guc ayari yapar, gerekli
hallerde flaplari, spoilerleri, igitakimlarini kumanda ederler ve hatta suciurumunu
korurlar. Her bir sistemde otopilot durum sensorlerinden, seyrissfemgerinden, ugu
kontrol Unitelerinden gelen bilgilere gére ygusalar. Glc¢ kontroli motor gaz kolu

servolari ile gaz kolwletimcisi tarafindan sganir.
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1.4.1 Alt Sistemler

Bu konu elektronik ugukontrol sistemlerinin ve otomatik ugsistemlerinin

yardimci alt sistemlerini icermektedir.

Otopilot ucy yonlendirme sistemi (APFD) : Bu sistem otopilot icin gerekli

olan yats ve yunuslama hareketlerinin dengeli {kilde olmasini ve secilen durum,

yukseklik ve istikamet bilgisini diizenler. Bu mod ggnda, pilot ugg yonlendirme

sistemini takip edebilir, ayni zamanda pilota rehberlikte yapabilir.

APFD sistemi gagidaki modlarda ¢ajabilir.

Yukseklik Secici ve Sabitleyici (Altitude Select and Hold) ; bodaka otopilot
Onceden programlangmyukseklgi korur.

Dikey Hiz Secici ve Sabitleyici (Vertical Speed Seleatl d&lold) ; bu mod
otopilota daha 6nceden belirlenen algalma ve yikselme hizlarini uygulatir.

Istikamet Segici ve Sabitleyici (Heading Select and Hold) ; rbod
uygulamasi secilen istikamet ve kafa aciged@ai uygular.

Kontrol Tekerlgi Kumandasi (Control Wheel Steering ) ; otopilota 6nceden
girilmis bilgiler yerine yeni verilerin girilmesi durumudur.

IAS Secimi ve Sabitleme (IAS Select and Hold) ; otopilotesistile hiz
kontrol sisteminin birlikte cadarak hava hizinin ayarlamasidir.

Mach Sabitleyici (Mach Hold) ; hava hizi terimi yerine mach sayisini kullan

Localizer ; bu mod yakima modudur ve piste ILS yaklaasi yapan
ucaklarin, pistin merkez hattl glmltusunda yaklgnalarini sglar.

RNAV(VOR and Area Navigation) ; bu mod da otopilot otomatik olarak VOR
veya RNAYV bilgisayarindan faydalanir.

Yaklasma veinis (Approach and Land) : Bir ugm bir hedef dgrultusunda

yaklasma gamasinda, gerekli hiz azaltmalari ve diizenlemeler yapiliry&tlaaalar

ILS hattinda kalmay! gtar. Radyo altimetre igiicin yukseklik bilgisi verir ve iz

tzerinden inj gerceklatirilir. Inis gerceklatirildikten sonra motor rélantiye alinir ve

ucus sonlanir.
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1.4.1.1 Merkezi Hava Veri Bilgisayari (CADC)

iki adet CADC (Central Air-Data Computer), otomatik ve ellelfgapucislara
bilgi saglamak amaciyla kullanilirlar. CADC'ler pitot-statik sistemdpnomatik
girisleri ve irtifayl, hava hizini ve sicaklik bilgisini 6lgmek icoptam hava sicalgi
problarindan (TAT_Total Air Temperature) elektriksel bilgiyrlah. Bu bilgiler daha
sonra CADC bilgenlerini yada kaydedicilerini, otomatik ucwkontrol sistemleri,
durgunluk dizeltme sistemi (stability augmentation system), maclayar, dizeltme
sistemleri ve d@sken amaclari desteklemektedir.

Iki CADC'nin birlsmesi elektriksel olarak da cihazlarin birbirini
desteklemesine izin verir. Bunun iginde birincil gcelemanlar, ugu veri
kaydedicileri (flight data recorders), gercek hava hizi gosde(désS) ve statik hava
sicaklgl gostergeleri bulunur. Elektriksel beslemeli cihazlarirgdkilde kullaniimasi
hava hizi gostergesi yada altimetre gibi cihazlarin arkglagine kadar boru tesisati
doseyip boru kalaba@inin artmasi onlenir. Ayrica bgekilde, kullanilan cihazlarin
(mach ve yuksek hiz uyargiklar gibi) birlikte calsmasi mumkin kilinga gibi,
normal ve alternatif CADC sistemlerinin de gaialarini diizenler. Bu durum sorunlu

pitot-statik sistemi ayirici anahtarlarin gére ortadan kaldirir.

1.4.1.2 Durgunluk Diizenleme Sistemi, SAS (Stability Augmentation
System)

Ucusta durgunluk ve ugan kontroli durgunluk dizeltme sistemi tarafindan
ucagsin Z eksenindeki hatasi duzeltilerek yapilir. Sapma (yaw) hangketi
bastiriimasi, ugan sapma acisinin belirli, glvenli ve kontrol edilebilir bir seviyede
tutulmasi §lemidir. Iki bilgisayarla guvenilirlik arttirilmgtir ve limitlenmistir

ortalama dger ile servolarin surilmesi kolagtamistir.

Her iki kanalli bilgisayarin birlgiriimesi ile tim ucy durumlarinda SAS,
dutch-roll (dutch-roll ; ucg&n bir kanadinin g@g indirilerek tgima kuvvetinin
bilesenlerinden yararlanilarak uga kaymasinin sifirlanmasi anlamina gelmektedir)
hareketinin bastiriimasini ve dantareketinin koordinasyonunu gar. Bu uc¢g&in

otoland olarak inmesi icin 6zedigrilmi s hata-glemsel gereksinimi $gar.
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Hata-glemsel'in anlami, sistemin alt parcalarinda yada yardimmlarherhangi bir
ariza olsa dahi sisterglerine devam etmesi ve ugaehlikeye atmamasidir. Sistem
bu gereksinimlerinden dolay! 3. kategori sistemler olan tam otorsigtim, kor irg

Ozelligine sahip olmalidir.

Otoland suresince sapma bilgisayari pistin hizasini ve uygumlugdstermeye
basglar. Ayni zamanda hiza (roll-out) ve sonuclar yakia ve ing suresince, ger
sistem normal olarak calyorsa AFCS modunda gosterilir. Hatalar ise uyari
gostergelerinde gosterilir.

TUm bilgisayar kanallari sapma orani sinyalini ¢ adet olan sa@mesundan
alirlar. Basit bir sapma SAS modunda, donkoordinasyonu doért elerondaki
sensorlerden gelen bilgileringlenmesiyle yapilir. LOC durumunda ve otoland

durumunda eleron durum sensoérlerinden gelen bilgi deyréalir.

Pist hizasi irtifa ve hiza (roll-out) bilgisinin bir fonksiyonu alkr Uretilir.
Ayarlama ise bave bg orani sinyallerinin sapma orani sinyalleriyle siagtiriimasi
ile sgglanir. 'Hizalama plani' ugan bir kanadinin algaltilmasi ve yga kaydiriimasi
ile, baglangic kayma acgisinirt@ kadar dgistirildi gi limitli ileri kayma manevrasidir.

Bu, uc&in yandan alg riizgara kayn pistin ayarlanmasini gkar.

Hiza (roll-out) modu irtifanin bir fonksiyonu olarak yere teker koyméya
ayak olur. Hiza (roll-out) rehber sistemi gga hizini taksi hizina durerek pist

hizasini LOC-Beam sinyalinden alir.
1.4.1.3 Hiz Kontrol Sistemi, SCS (Speed Control System)

Bu sistem hava hizi-otogaz ve hiicum acisi-otogaz modlarini deste&lex
hizi modu tum ugu durumlarinda bgangi¢ yaklaimi ve hava hizi modunda son
yaklasma ve ing asamasinda kullanilir. SCS bunlardargkatim otomatik ve elle
kumanda durumlarinda yerde hareket komutlarini ve elleskalkalks rehberlgini

destekler.

SCS iki tekil bilgisayardan ofur ve ikiser adet tanitim kanali vardir. Tek
olarak kullanildginda gostergeli otogaz servosu ve ikili olarak kullagiltia ise

bilgi girislerine acik olarak kullanilir.
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Otogaz fonksiyonu segilen hava hizina gére motorun olmasi gereken gaz kol
parametresini belirler. Yada onceden belirlenmiicum agu, stall noktasina gére

hava hizi belirlenir.

Ucak seyir konfigtirasyonunda iken otogaz icin sggaainin normal modu hava
hizinin secimidir (Airspeed selectjnis ve yaklgma konfigirasyonunda otogaz
fonksiyonu stall noktasi icin uygulaniittifanin ani digiisinde SCS Flare-mode'a
(alev-modu) gecer. Bu da yere teker koymadan oOnce otomatik kapall gexre
gecikmesini sgar (automatic closed-loop throttle retard). Teker koyulduktan sonra
sistem touchdown moduna gecer ve otogaz sistemi otomatik olarak dgvkaln.
Motorlar rolantiye gecerler. Kalkive yerdeki manevralar sirasindasiftake-off) ve
gezinti (go-around) bilgileri APFDS'ye yunuslama hareketinin kontrgjiin
gonderilir. Her pilot gaz kolunun bulunglu panele kolayca wabilir ve ugak hizini
kolaylikla kontrol edebilir. Gaz kolunun bulunglupanelde otogaz kilitleme ginesi,
hava hizi segme bélumd, secignfiava hizi sayisal gostergesi ve stall noktasi modu
goOstergesi vardir. Ek olarak bu panelde, SCS hava hizi secme modugulikegal

SCS'de hava hizi hata sinyalini Ureten bazi 6nemli parcalar da bulunmaktadir.

Tek kumandali servo sdrtculeri, motor gazini komut sinyallerinin gefdi
orantili olarak uygulanir. Gaz kolunaadan bir etki yapiimagdi sirece bu kol sabit

tutma takozlari ile sabit tutulur.

Otogaz slem mesafesi limit dgmeleri ile tanimhdir. Bu limitler maksimum
tepki, minimum tepki ve rélanti gazi sinirlaridir. Bu sinirlagave motoru kontrol
edilir. Boylece sabit tutma takozlari gaz kolunun hareketini ileele/oniinde yada
azaltma yonutnde sinirlar ve limitlerstha c¢ikmasini engeller. Ucak yere teker
koydusunda bu ana igitakimlarindaki destek sgma digmeleri tarafindan hissedilir.
Rolanti ayar (idle-disconnect) anahtarlarinin hareketlendirilro&sgazin tamamen
devreden c¢ikmasi ile sonuclanir. Otogaz servosu gazkolu panelindeki delmeye
digmesinin ATS konumuna alinmasiyla gali Bu durumda hesaplangngazkolu
parametresi komutu doyuma gilacaya dek servo sistem motor gaz kolunu surer.
Otogaz servosunun devreden c¢ikarilmasi, devreye alma anahtarinin OFFukanum
getirilmesi, gaz kolu kdama-ayirma anahtarlarindan birinin hareketlendiriimesi,
otogaz hesaplama kanallarinda yada servo gozlerinde hatanin tedpiesedi
APFDS'nin IAS HOLD, MACH HOLD, yada TURBULANCE modarindan bin
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secilmesi yada ig(take-off) gezinti(go-around) modlarinin devreye sokulmasi
yollaryla olur. Otogaz devreden cikargdhda AFCS uyari gostergesi Uzerindeki

uyari siklari yanacaktir.

1.4.1.4 Birincil Ugus Kontrol Elektronik Sistemi, PFCES
(Primary Flight Control Electronic System)

Prensip olarak manuel ugkontroll ile bglantili, ¢eitli otomatik kontrol,
uyarl ve gosterge alt sistemlerini igerir. Bu alt sisexmibuyuk boy bir ugan guvenli
ve verimli ucyu icin gerekli olan bir cok kontrol yiizeyleriningletimi ve

goruntilenmesi icin imkan gkar. Sistem otomatik ve manuel olaraleyebilir.

Ucgus kontrol yizeylerinin pozisyonlari pilot tarafindan bilinmelidir. Bu
pozisyonlar ylizey pozisyon gostergesi yardimiyla gorunttlenir. Buapildk olarak
yer isletimi suresince, ugukontrol ylzeylerinin uygun dizeyde gailgina emin
olmasi konusunda yardimci olur. Ayrica bir otopilot mistrim gosteigesmektedir.
Kontrol ve ayar pozisyonlari spoillerler, rudder, stabilizator ayareleron ayari icin

sglanmstir.

Bir Birincil Ugus Kontrol Gorunttleme Sistemi (PFCS) : Dizeltiimesi amaciyla
yunuslama ekseni ve roll ekseni kontrol sistemlerindeki ksafaan varlgini tespit
edip pilota gdsterir. Her iki 6rnekte de iki dmsiz sensor ve goruntuleme kanali

kullaniimaktadir ve uyarilar her iki kanaldan yada herhangi birinden yapilabilir.

Rudder kontrol limitleme sistemi otomatik olarak rudder kumandasini
engelleyebilir ve yuksek hizli ugusiresince rudder'in hidrolik gtcunt limitler.
Sistem, flaplar, flap sapmasinin 4 altinda kapanmasi halinde, havan hixr
fonksiyonu olarak rudder sapmasini mekanik olarak limitler.

Spoiller mod, kontrol sistemi duk ve yiksek hizli uglar icin roll'ti optimize
etmek amaciyla spoillerlerin roll ve hava freni girdilerinin kgiifasyonunu, direkt
tasima kontrol konfigrasyonunu hiz freni kontrol karakteristiklerinigighgir.
Spoillerler taima hiz ve roll'in kontrolinde kullanifginda her modda kullanilacak

spoillerin secimi ¢ok kritiktir.
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Spoillerler, yaklama ve ing sirasinda DLC'nin kullanimiyla ve indikten sonra
yada iptal edilen kalkta spoillerlerin otomatik olarak agilmasinigksanak igin
DLC/AGSB sistemi ile miterek olarak cagtirilirlar.

Stall Uyari Sistemi, olasi bir stall'a kar kontrol sutunlarini yapay olarak
titreterek bir uyar olgturur. Stall uyari hesaplamalari, flap ve firar kenari slatar

pozisyon hesaplari ile modifiye edilgriticum acgisi hesaplarini referans alir.

Elektrikli Yunuslama Ayar sistemi, yunuslama ekseni ayarinin, mlatfindan
kontrol tekerleri yoluyla elektriki olarak kontrol edilmesine izin ikerSistem

otomatik ucy boyunca otomatik olarak ciln.

Mach Ayari, 16vyeye uygulanan gice &ahizin olgturdusu esrinin sabit
egiminin ortalama dgisiminin 6 knot'luk hiz dgisimi icin 1 libreden az olmasini
kontrol eder. Ayar dasimleri iki CADC'den alinan mach verisi ile diizenlenir. Sistem
normal olarak elektriksel ayar/hissetme mekanizmasindaki matarlayalnizca
birini kontrol eder. Veriler ayar arttirma bilgisayari tarafindgenirler.

Mach Hissetme Sistemi, her ycdurumu icin yunuslama ekseni hissetme-
kuvvet degisimini otomatik olarak ayarlar. Bu, FAR kurallarinda yayinlanan uygun
yunuslama kontrol kuvveti karakterigtii sgslayan mach sayisi ve stabilizator ayar

acisi ile birlikte cakan, iki kanalli aktif beklemeli bir sistemdir.

Yunuslama Ayar Ayirma Sistemi, sistemdeki mekanik kaataa hafifletmeye
yarayan bir sistemdir. Sistemin devreden cikmasi halinde yunusligamakontroli
elektriksel ya da mekanik ayar tekerlerinin kullanilmasiyla deetabilir. Eer
sadece elektriksel ayar devrede ise sadece ayar ciktisi &hyb Eser sadece

mekanik ayar devrede ise ayar sisteminin performansi etkilenmez.

irtifa Alarm Sistemi, secilen irtifaya yaklaken yada irtifadan saparken gorsel
ve sesli uyarilarda bulunur. Sistem cift barometrik altimetreapekanallari ve
gostergeler icerir. Her kanal giansizdir. Gug kayra icerir; bdylece uyarilar her iki

kanaldan yayinlanabilir.
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Irtifa alarm sistemi, APFDS'nin irtifa belirleme ve igifutma fonksiyonlari ile
butinleik calisir ve APFDS'nin ALT SELECT fonksiyonunun kullangdikontrol

panelini kullanir. Buna gamen irtifa alarm sistemi otopilottan giansiz calgir.

Arabirim bilesenleri dahil olmak Gzere PFCES'in
temel elemanlar ; uegu kontrol elektronik sistem

bilgisayarlari, ayar dizeltme bilgisayari, firar kenampfla

yukl azaltma sistem bilgisayari, hicum acisi sensorleri,

stick shakers, kontrol ylzeyi pozisyon sensorleri,

yardimci  ucg istasyonu  kontrol paneli ve

gostergeleridir. FCES bilgisayarinin  fonksiyonlart,

TEST VY BUTTON DEFRESSED

Sekil 1.9 AFCS modiilleri AFCS  kontrolG, rudder limitleme, directstana

kontrolli, otomatik yer spoilleri kontroll, stall uyarisi, irtifa uyarisata-kontrol

gostergesidir.

Ayar-duzeltme bilgisayarinin fonksiyonlari ise elle ve otomatikuslama
ayari ve mach ayari ile mach hissetmeikagtirma yapmasidir. Hata-yalitimi kontrol
belirtisinin gorevi, otoland gereksinimlerini gideren hatamsel 6zellge sahip direkt
tasima kontrolinl yapan bir bilgisayar kanalina sahiptir. Tugerdionksiyonlar cift

bilgisayar kanali ile faal- pasif 6z&dine sahiptir.
1.4.2 Ucg Durumu Techizatlar (Flight Station Equipment)

Otopilot ugy yonetim sistemi techizati pilotlar igin kolayca kontrol ediligbil
kullanilabileceksekilde yerlatirilmi stir. Herhangi bir APFDS uygulamasina ek olarak
ucws sirasinda yeni secimler yapilabilir. Ne zaman tam otomatgus u

programlannmgsa o zaman kanallar sadece bilgiggtine aciktir.
Ucak hareket eksenleri

Donis hareketi yapan batiin cisimler hareket ekseni denilen diz g do
etrafinda hareket ederler. Eksen bir cismin i¢cinden gecen ve oncemafinda
hareket etfii hakiki veya hayali bir dgrudur. Donen bir bisiklet tekege igin
tekerlek mili bir eksen vazifesi gorir. Buna gk bir topacin dongi ekseni, gozle

gorulmeyen hayali bir eksendir.
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Bir ugak u¢ hayali eksen etrafinda hareket eder. Bu ili¢ eksendédyedr hat
olup, ucgin aairhk merkezinden gecerler. Ugalurumunda olan bir ugak, durumunu
degistirdiginde bu eksenlerden birinin veya birden fazlasinin etrafinda hareket eder
Ucak hareket eksenlerinin ketsgi agirlik merkezi etrafinda dengede olup tim
hareketler girhk merkezi etrafinda meydana gelir. Bir ggaetrafinda hareket edti

Uc eksen vardir vgunlardir :

Tzmuslathiasma

. Uzunlamasina eksen eksstl

(longitudinal axis, boyuna) eksen
. Yanlamasina eksen

(lateral axis, enine)

A Bl

- Dusey, normal eksen merkezi

Diigey Pitch

eksen

Sekil 1.10 Ucgak eksenleri
Uzunlamasina eksen : Bir uyga &irlik merkezinden geg¢en burnundan

(vertical axis)

kuyruguna uzanan eksendir. Uga boyuna ekseni etrafinda yaptharekete yagi
hareketi denir. Ugan bu eksen etrafinda hareketlerini kanatgik, elevon veya spoiler

ile kontrol edilir.

Yanlamasina eksen : Uga airhik merkezinden gecerek bir kanat ucundan
diger kanat ucuna @gou uzanan eksendir. Bir uga bu eksen etrafinda yagti
harekete yunuslama denir. @ga bu eksen etrafinda yagtiyunuslama hareketi,
irtifa dimeni (elevator), hareketli yatay stabilize (stabiljzve elevonlar tarafindan

kontrol edilir.

Dusey eksen : Ugan airlik merkezinden gecerek govde st kismindan govde
alt kismina uzanan eksendir. Bir ggadisey eksen etrafinda yaptiharekete sapma
hareketi denir. Ugan disey eksen etrafindaki hareketi istikamet dimeni tarafindan

saglanir.

Ucagin ucy esnasinda Uc¢ eksen etrafinda yaphareketlere yai (roll),

yunuslama (pitch) ve sapma (yaw) adi verilir.

29



o -
e

B -

yatis hareketi |

Sekil 1.11 Uc@&in ucy esnasindaki hareketleri

1.4.2.1 Ucy Kumandalari

Ucak havada boyuna, enine sdii eksenler etrafinda hareket eder. Bu ¢ eksen
etrafinda hareketlerinin  kontrol edilmesini gcukumandalari sdar. Ucu

kumandalari G¢ ana grup altinda toplanir.

1. Ana (birinci derecede) uglkumandalari
2. Tali (ikinci derecede) uglkkumandalari

3. Yardimci (utility) ucg kumandalari
1.4.2.1.1 Ana Ucs Kumandalari
Ana ucy kumandalari icinde yer alangh@a kumandalagunlardir:

«  Kanatciklar (aileronlar)

«  Spoilerler kuyruk takimi (empennage-tail)
. Irtifa dimeni (elevator)
. Hareketli yatay stabilize (stabilizator)
. Elevonlar (elevator + aileron)

. Istikamet diimeni (rudder)
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Kanatgiklar : Ucain boyuna ekseni etrafindaki yatareketini kontrol ederler.
Kanatlarin firar kenarina yegerilmi slerdir. Kanatciklar pilot mahallindeki I6vyeye o
sekilde irtibatlandirnimglardir ki 16vyenin sga sola yat hareketi ile gag1 yukari

hareket ederler.

Asagl yukari hareketi yaparken, kanatciklardan biri yukari hareket ederigen di
asagl iner. Orngin l6vye sa@a yatirildginda, sg kanatcik yukari sol kanatcikag
hareket eder. Yukari kalkan kanatcikg danat Uzerindeki tama kuvvetini azaltir,
buna kagin surikleme kuvvetini artirir. Dolayisi ile gs&anat @agl dogru hareket
eder. LOvyenin hareketi ilesagl inen sol kanatgik, sol kanat Uzerindeksiitaa
kuvvetini arttirir ve bunun sonucu sol kanat yukari kalkag, I@aadin gagl inmesi

ve sol kanadin yukari kalkmasi sonucu ucak boyuna ekseni etrafingldnastketi

yapar.

Spoiler : Kanat Uzerine yegt#rilmis olan spoilerler kanatcik gibi gorev
yaparak uc@n boyuna ekseni etrafindaki yunuslama hareketini kontrol ederler.
Ancak bunlarin ¢cagmalari farklidir. Lovye sza yatirildginda sadece gakanat
Uzerindeki spoiler hareket ederek yukari kalkar, sol spoiler hareketzetYukari
kalkan spoiler, kanat tzerindeki havasak keserek tama kuvvetinin azalmasiyla
birlikte surikleme kuvvetinin artmasina sebep olur. Bunun sonucu olatakarat
asagl dogru hareket ederek, uga saa yats hareketi yapmasi ganms olur. Bazi
tip ucaklarda spoiler surat freni olarak kullanilir. Bu durumda haaraftaki spoiler

ayni anda yukari kalkar.

rudder

= - 7
(ﬁ stabilizator

Sekil 1.12 Kuyruk takimi

Kuyruk takimi : Ucgin arka kismina kuyruk takimi denir. Kuyruk takimi yatay
ve dikey stabilizerler ve bunlara irtibatlannmolan ucy kumanda ytzeylerinden
meydana gelir. Dikey stabilize uga uc&in saa, sola yapag sapma hareketlerini
(kacskini) azaltir. Dikey stabilizenin firar kenarina istikamet dimietibatlanmgtir.
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Yatay stabilize uggta ucgin aagl yukari yunuslama hareketini azaltir. Yatay
stabilizenin firar kenarina irtifa dimeni irtibatlarytm. Bazi ugaklarda irtifa dimeni

yerine komple hareketli yatay stablize bulunur. Bunlara stabilizér denir.

Irtifa dumeni : Ucain
enine ekseni etrafindaki

yunuslama hareketini  kontrol

ederler. Yatay sabit stabilizenin

__{"___"
— [ o M=]
o

firar kenarina yerlgirilmislerdir.

Lovyeden kumanda alirlar. Lovye

geri cekildginde irtifa dumeni

yukari kalkar. Bu durumda yatay Sekil 1.13 Elevonlar
stabilize Gzerindeki kaldirma kuvveti azalir ve kuyruwega dogru hareket eder.
Kuyrugun gagl dogru hareketi ile burun yukari gou kalkar ve ucak tirmaga gecer.
Yatay sabit stabilize tGizerindeki kaldirma kuvvetinin artmasi, kgurwyukar: burnun
asagl hareket etmesine neden olur. Bu durundaki ucaladgkecer. Boylelikle irtifa

dumeni ucgin enine ekseni etrafindaki yunuslama hareketlerini kontroketiuir.

Hareketli yatay stabilize (stabilizatér) : Bazi tip uca#téa yatay stabilize
komple hareket ederek irtifa dimeni gorevini yapar vemcanine ekseni etrafindaki
yunuslama hareketini kontrol eder. Aynen irtifa dimeni gibisgake l6vyeden

kumanda alir.

Elevon : Bazi tip ugaklarda (delta kanath ucaklarda) kanatciktite diimeni
olmayip, bunlarin yerine her ikisinin gdrevini yapan elevonlar kullagtimi
Elevonlar 16vyeye gekilde irtibatlandiriimglardir ki I6vye ileri geri hareket effinde
elevonlar yukari ve sagl hareket ederek irtifa dimeni gorevi yapar, |0vygassola

hareket ettirildginde, biri gag1 digeri yukari hareket ederek kanatgik gorevini yapar.

Istikamet diimeni (rudder)istikamet diimeni, ugan dikey eksen etrafindaki
sapma hareketini gmr. Disey kuyriggun stabilizenin  firar kenarina
yerlsstirilmiglerdir. Pilot mahallinde bulunan pedallardan kumanda alirlat.pgdala
basildginda, istikamet dimeni §a dgru hareket ederken kuytu sola dgru iterek

ucasin sa&a sapmasini gtar.
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1.4.2.1.2 Tali tkinci Derece) Ugly Kumandalari

Aerodinamik denge tali uglkumandalarinin kullaniimasi ile@anir. Tali ugy
kumandalarina fletner adi verilir. Ana yc¢lkkumandalarinin firar kenarlarina
yerlestirilmi glerdir. Ucwta ana kumandalarinin hareket ettiriimesine ve durumlarinin
muhafaza edilmesine yardimci olurlar.sBealari, ayar fletneri, denge fletneri, servo

fletneri ve yayli fletnerleridir.

Ayar fletneri : Uc&n herhangi bir dengesiz durumunu dizeltmek icin
kullanilir. Ornein kanatlardan biri gjerinden &ir oldusunda, &ir kanat dgerinden
hafifce gagida ucar. Bu durumu dizeltmek icin algak kanattaki kanatcik hatiéga a
indirilerek kanadin yukari kalkmasig@anir. Ancak kanat@n bu durumda muhafaza
edilmesi pilotu yorar. Buna mani olmak icin kanatgik ayar fletkatianilir. Ayar
fletnerinin hafifce yukari kaldiriimasi, kanaigm hafifce aagl inmesine ve bunun

sonucu gir olan kanadin yukar hareket ettirilerek dengentesanasi temin edilir.

Denge fletneri : Ana ugu kumandalarinin hareket ettirilmesine yardimci
olurlar. Ana ucgy kumandalarina menge tipi irtibatlar ile bglanms olup, ana ucgu
kumandalarinin aksi yonde hareket ederler. Fletnere carpan havaama uck

kumandasini hareket ettirmek igin gerekli kuvvetin bir kismini verir.

Servo fletneri irtibath olduklari ana ugukumandalarini hareket ettirmek icin
kullanilirlar. Bu tip fletnerler ana ugukumandasini hareket ettirmek icin verilen
kumanda ilk 6nce servo fletneri hareket ettirir. Hareket eden sketwerfde meydana
gelen kuvvet ile ana uglkumandasi hareket ettirilir.

Yayh fletner : Ana uckl kumandalarini hareket ettirmek icin kullanilirlar.
Denge fletneri ile ayni gorevi yaparlar. dBaa farklari fletneri hareket ettirmek igin
makaniki irtibatlar yerine yay yuka kullaniimasidir.
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1.4.2.1.3 Yardimci Ugy Kumandalari

Sekil 1.14 Otopilot kanat kumanda yuzeyleri

Ucak tzerinde kullanilan ger desisik tip kumanda ytzeylerine yardimci ycu

kumandalari adi verilir. Flaplar, strat frenleri, slot ve slatlar' dir.

Cagdas ucws kontrol yuzeyleri fonksiyonlarina ve kritiklerine @ga olarak
birincil ve ikincil kontrol yluzeyleri olarak siniflandirilir. @a birincil kontrol
yuzeyleri guvenli ucak kontroliini korumak icin devamli olarak harekeilietazi
birincil kontrol yiizeyleri sadece belirli ugevrelerinde hareket ettirilir.g&r bunlarin
ucws kritik ytzeylerinin kontrolii kaybedilirse, ugcak kontroli kaybedilir ve ucak

muhtemelen d{er.

Ikincil kontrol ylzeyleri genellikle glvenli ugukontrolii agisindan daha az

kritiktir, ikincil kontrol ylzeyleri ¢cgunlukla aralikli olarak yerkgirilmi stir.
1.4.2.2 Temel Birincil Kontrol Yuzeyleri

Hemen hemen bitin ucaklarda (geme dar govdeli) birincil ugu kontrol
yuzeyleri kanatlara ve kuyruk takimina ystielmistir. (sekil 1.12 vesekil 1.14)
Temel birincil kontrol yuzeylegunlari icerir : Elevator, Rudder, Aileron, Spoiller

Elevator : Ucgin enine ekseni etrafindaki yunuslama (pitch) hareketini kontrol
ederler. Yatay sabit stabilizenin firar kenarina ygirémi slerdir. Lovyeden kumanda

alirlar.
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Rudder : Rudder ugan dikey eksen etrafindaki sapma (yaw) hareketigliasa
Dusey kuyruk stabilizenin firar kenarlarina yegtieilmislerdir. Pilot mahallinde

bulunan pedallardan kumanda alirlar.

Aileron : Uca&in boyuna ekseni etrafindaki yat(roll) hareketini kontrol
ederler. Kanatlarin firar kenarlarina yatiglmislerdir. Aileronlar pilot mahallindeki
Iovye ye osekilde irtibatlandiriimglardir ki I6vyenin sga, sola yaty hareketi ile gag|
ve yukari hareket ederler.

Boeing 737 Uzerindeki ikincil kontrol ytizeyleri; her kanatta,

- Ic ve ds firar kenari flaplar (1 tane)

. Ic firar kenari Krueger flaplari ( 2 tane)
«  Dis firar kenari slatlari (3 tane)

«  Yer spoilerleri (2 tane)

«  Full slab horizantal stabilizer (pitch trim igin kullanilir)
1.4.2.3 Dger Birincil Kontrol Yuzeyleri

Temel birincil kontrol yuzeylerine ilave olarak,gér birincil kontrol yiizeyleri
vardir. Bunlar, belirli ucak konfiglrasyonlarinda yunuslama, syate sapma

manevralarini kontrol etmeyi @&amak icgin kullanilr.

1.4.2.3.1 Dgisken Oranli Yatay Dengeleyici, VIHS

(Variable - Incidence Horizontal Stabilizers)

Yunuslama hareketinin kontroll icin, elevator ylzeyinin yetersiz buyuklukte
oldugu yerlerde, yatay kuyruk ganlukla bir veya daha fazla gegnidrolik servo

aktuatorler tarafindan bir mil Gzerinden dondurtlir.

Boeing yolcu ucg gibi nakliye ucginda ve onlarin askeri ucak tirevlerinde,
stabilize pitch trim igin kullanilir. Bunun kullanimi elevator'in sapmiadnlemek

icin kullanilr.

Trim : Esas kumanda ylzeyleri tabi durumlarinda iken duztaqga&in tam

dengeli halde kalmasi.
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Stabilizer : Ucak dimen hareketlerindeki gtreleri azaltarak hareketleri daha

kararli hale koyan kisim.

Lockheed L-1011 yolcu ugeda, stabilize 4 servo aktuatér tarafindan
pozisyonlandirilir ve her biri ugen 4 tane hidrolik sisteminden biri tarafindan

beslenir.

Supersonik sawsa ucaklarinda (F-111, F-14, F-15, F-16, F-18 ve B-1
bombardiman uganda), yatay kuyruk (horizontal tail) Sae sol olmak tUzere ikiye
ayriimistir. Yatay kuyruk yunuslama hareketinin kontroll icin simetrik olaraks ya
hareketinin kontrolU icin asimetrik olarak hareket eder. F-111 Uzerindekioalt
tandem yatay kuyruk aktuatorlerinden herbiri yaidaolarak 100.000 pounds cgki
gucu sglar. Bu ucg&in maksimum bratarhgini sar.

Variable - Camber Horizontal Stabilizer : Cift memte (double-hinged)
stabilize, etkisini artirmak igin ytzey ¢ikintisinda (profitjysasalayabilir. 4 tane ¢ok
gens hidrolik servo aktuator ile kumanda edilen bdyle stabilize Boeing'in B3007
SST modeli icin planlanmgir ve "lron Bird" ucy kontrol sistemi simulasyonunun

tam sUriminde test edilgtr.

Canards : Yunuslama kontrol yuzeyleri bazi ugaklarda gévdenin 6n kismina
yerlsstirilebilir. On govdeye yerlgirilen bu yiizeyler canards olarak adlandirilir. Bu
kontrol ylUzeyleri kanat u¢ kontrol yuzeyleri ile birlikte konumlandiilia veya
blatin canards yuzeyi bir mil Gzerinden kontrol edilegekilde kontrol edilebilir.
Ayrica bu yuzeyler ilk trim pozisyonuna direkt getirebilir.

Wright kardgler, kanadin hem 6n hemde arkasindaki yatay ylzeyleri test
ettikten sonra, ilk ugaklarinda on irtifa dimeni kullaglardir. Clnki 6n pozisyon
daha iyi kontrol sglardi ve havacilikta 6nculik yapanlarin gidiburun daklarini
Onleyecekti. Pilot gk durumda iken bu yizey el ile hizlica kaldirilir veya indirilir.

Bu gibi ylizeylere canard denir.

Canard kavramini ger bircok tasarimci taklit edilmeye galmistir, fakat
yakin zamanda arka yatay kuyruk bunun yerini gtimAsil statik dengeden dolayi

canard' In yerini ald1.
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Buna kagin, bu baarili yillardan sonra, bircok ucak tandem kanat ve/veya
canards ile dizayn edildi. Bu ugaklar hem askeriye de hem deatavitla faaliyet
goOstermektir. En Unlt 6rge Swedish Viggen Mach-2 supersonik avci gidar. Bu
ucak Svenska Aeroplane Alotiebolaget tarafindan 1967 vyilinda tastilmBu
ucazin cift delta konfiglrasyonu firar kenari elevonlari ile bir delt@a kanat ve firar

kenari elevonlari ile bir canard’ a sahiptir.

Son tip canard uga Grumman X-29 6n okeklinde kanatli avci ugadir. Bu

ucak canard' larin tim hareketlerine sahiptir.

Elevonlar : Elevon bir kanadin firar kenarindaki yuzeyidir. Elevon'un
fonksiyonlart hem yunuslama hareketinin kontroliinde elevator gibi, hem de yat
hareketinin kontroliinde aileron olarak gorev yapar. Elevonlar kuyruksuz det#lika

ucaklarda kullanilingtir. Elevonlar yiksek performansli avci ucgaklarindasyag

Delta kanadin modern kullanimi uzun mesafelere ugan supersonik ugaklarin
bulunmasini gdadi. Yuksek ok acili hicum kenari, yiksek hizli suruklemeyi

minimum etmek icin gereklidir. Keskin uclu delta kanat en verimli yakiyiasidir,

Stabilators, Stabilons ve Tailerons : Bazi tip ucaklarda yadsdylige komple
hareket ederek irtifa dimeni gorevini yapar ve gugaenine ekseni etrafindaki
yunuslama hareketini kontrol eder. Kumandasini I6vyeden alir ve ayriardiitheni

gibi calsir.

Bu yuzeyler, ana yatay stabilizeningsae sol parcasidir. Her iki ylizey simetrik
olarak tek parca stabilize gibi yunuslama hareketinin kontroll iciekkaettirilir ve
asimetrik olarak aileron ve spoiller'in etkisini artirarak yaareketinin kontrold igin
hareket ettirilir. Bu tip yatay stabilize F-111, F-14 ve B-1 gibi ucaklarda bulunur.

Flaperons : Bazi ugaklarda aileronlarin ve firar kenar flaplafionksiyonlar
birlestirilmi stir. Flaperon'lar simetrik olarak flaplar gibi ve asimetrikralaaileronlar

gibi hareket ederler.

Air Force F-16 Lightweight Fighter ve Navy A-6 Assault Aiftranodern
floperon ucginin en iyi érnekleridir.
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Spoilers : Kanat Uzerine yegtegilmis olan spoilerler, aileron gibi gorev
yaparak ucgn boyuna ekseni etrafindaki yathareketini kontrol ederler. Ancak
bunlarin cakmalari farklidir. Hareketlerini spoiler kolundan alirlar. Lovyesesa
yatirildiginda sadece gakanat tzerindeki spoiler hareket ederek kalkar, sol spoiler

hareket etmez. U@ sa&a yats hareketi yapmasini gamis olur.

Bazi tip ucaklarda spoiler surat freni olarak kullanilirlar. Bu dwarher iki
spoiler ayni anda yukari kalkmasi geri suriikleme kuvvetinin artmashep olarak,

ucazin yavalamasini temin eder.

Multiple Rudders : Tek rudder'in yetersiz giduyerlerde rudder'a bigérilmis
iki veya U¢ tane diey stabilize kullanilabilir. Bazi cift rudder'li ugaklar 2. Dunya
Savainda vardi. Bunlar Convair B-24 ve North American Aviation B-25
bombardiman uga ve Beechcraft C-45 kargo nakliye ggdir. Bu tip ucaklarin
gunumuzdeki ornekleri, Lockheed SR-71 Mach-3ifkeicagl, Grumman F-14,
McDonnell F-15, F/A-18 avci uga ve Fairchild-Republic A-10 yakin destek

ucazidir.

Ikinci Dinya Sav@ndan once, Boeing Clipper ve sité ingiliz yolcu
ucaklarinda u¢ tane sabit stabilize ve rudder yapuimEn unlt ¢ kuyruklu ugak
Lockheed C-69 askeri nakliye ugdir. Bu ucak ikinci Dunya Sav@nin son

evrelerinde kullanilngtir.

Aerodynamic Trim Control Surface : Aerodinamik trim fletnerlealangicta
uzun sureli ugglar boyunca ayni seviyede ve diuz bir acel kontroll ile sglayarak
ucazl trime getirmek igin kullanilir. Bu kiguk yedek kontrol yuzeyleri &wetrol
ylzeylerinin firar kenarlarina, ana kontrol ylzeyi Gizerinde kontrol nmtleréni faal

duruma getirmek i¢in, mengelendirilmislerdir.

Fletner : Daha buytk bir kumanda ylzeyine konylmeya ilave edilmy

yardimci kumanda yizeyidir.

Trim fletneri, kontrol fletnerleri olabilir. Kontrol fletnerlerindekontrol
baglantisi kablo kontrol kadranini fletnere direkt hitier ve bdylece pilot ana

kontrol ytizeyini hareket ettirmek ist@diyonin tersine fletneri kablo kontrol sistemi
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aracilgl ile hareket ettirir. Fletner tzerindeki aerodinamik kuvvetler koatrol

ylzeyinin yonunin dgsmesine neden olur.

Denge fletnerlerinde, kontrol pantisi kontrol yilizeyinin Qdandgl yapiya
direkt olarak birlgtirilmistir. Kablo kontrol sisteminin pilot hareketi direkt olarak
kablo kadrani veya tork tibU icinden kontrol ylzeyine uygulanir. Bu hareket, ana
kontrol ylUzeyinin ters yonunde denge fletnerini hareket ettirmek igzimdti verir. Ve
kontrol fletneri ylzeyin yonunu @etirmeye yardimci olur, bu suretle pilot tarafindan
kontrol yukleri azaltilir.

Ayrica guc kontrol yuzeyleri ¢cghirma sisteminin ortaya ¢ikmasi ile antibalans
fletnerleri kullanima girmgitir. Bu tipin kontrol ve denge fletnerlerinden farki, yizeyin
mentageli moment yikini azaltmaktansa antibalans fletner bunu arttirir. lgusna
antibalans fletner kontrol ylUzeyinin profilinin etkisini artirir ve hda etkili
aerodinamik kontrol yilizeyi meydana getirir. Boeing 707 ve 727 ucaklarinda

antibalans fletnerler, rudder'da sapma kontrol momentlerini artirmak igin kullan

Antibalans fletneri, avci ve akrobasi ucaklarinda ana kgmandalarinin firar
kenarinda bulunur. Fazla dalyats vb. durumlarda belli bir noktadan sonra fletnerler

ters galgir. Kullaniciyr ikaz amaci ile kullantlir.
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2. KONTROL SISTEM TASARIMI

Bu bolimde yeni bir kontrolcl tasarimi ve gililmesi sireci incelenecektir.
Sekil 2.1 'de bu sirecin elemanlari gorilmektedir. Tasarim sireckisignda
incelenebilir. Kavramsal tasarim, genel tasarim ve detagarimdir. Kavramsal
tasarimda, tasarimci tim sistemin fonksiyonlarini yerineegpgacek bir veya daha
fazla tasarim gercekigrmelidir. Sonraki adim olan genel tasarimda, analizler
yapilarak sistem Uzerinde duzenlemeler ve gfilmeler yapiimahdir. Son tasarim
detayll tasarim safhasinda muhendislik takimi detayll mihendiziikleri yaparak,

kontrol sisteminin, Uretim safhasini gercgkifenelidir.

Bu strecin tamami yeni bir kontrol sistemine ihtiyacin olmasnéealortaya
¢ctkmaktadir. Bu surecgte kontrol sisteminin amaci tanimlanarak, buaamaacak
sartlar ve ihtiyaclar tespit edilmelidir. Kontrol sisteminin foemansi, fiyati,
guvenilirligi, onarim ve ayar yapilabilmesi v.b. kriterleri tasarimdgutdulmesi

gereken 6nemli maddelerdir.

Kontrol sistemlerini tanimlarken tasarimci ihtiyaclarini veelliderini
tanimlamalidir. Bu maddeler genellikle performans, fiyat, guivékjrtamir ve bakim
yapilabilirligi v.b. kriterlerdir. Sistemin performansi genellikle frekans gral
karakteristgi veya zamana gore gisimden olymaktadir. Zaman performans analizi,
yikselme zamani, yedee zamani, tepe noktasi, kararli durum hatasi v.lxebileri
icerir. Diger bir yonden frekans 6zellikleri, faz siniri, kazang siniri  v.bsdaleri
icerir. Havacilik uygulamalarinda kritik olarak ekstra {®ider &irhk ve hacim
olabilir.

Istenilen kontrol fonksiyonunu genel olaraksdxabilmek icin tasarimci bir
veya daha fazla fikir gafiirmelidir. Bu fikirler tasarimcinin deneyim ve farkli
disinme yeteng dogrultusunda gejir. Genellikle fikirle istenilen kontrol
fonksiyonunun nasil ganacg dogrultusunda dglintlmektedir. Bu fonksiyonun
basit blok diyagrami okturulmalidir. Sekil 2.2 'de basit bir otopilot tasarimi
gorulmektedir. Bu kontrol sisteminde kanat hareket dawrani kontrolinin nasil
surdurilecgi gorulmektedir.
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Kontrol sisteminin
fonksiyonunu tanimla

v

Kontrol sistemisartlari
ve ihtiyaglarinin tanimla

v

Kontrol sistemi tasarim
distincesini gektir.

v

Sistem bilgenlerinin
matematik modellerini
gelistir.

v

Analiz cihazlarn kullanarak
kontrol dilincesinin <«
performansini dgerlendir.

Tasarim fikri
sistemsartlarini
ve ihtiyaglarini
karsiliyor mu?

Evet

Tasarim fikri, Evet
sistem iyilgtirmeyle

gelistirilebilir mi?

Eniyi tasarim fikrini
deserlendirmeyle belirle
a) fiyat
b) sadelik
c) guvenirlilik
d) dretim kolaylg

ik
Tasarim

Sekil 2.1 Kontrol sistemi tasarim glincesinin alg diyagrami
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(OR ) (0]
Kontrolcl Kanat _Ugali_ >
servosu dinamgi
Referans
acl komutu :
Ciroskop <

Sekil 2.2 Kanat seviye ayari yapan otopilot sistemi

Tasarim gleminin diger bir adimi ise, her bir fikrin tasarim performanslarinin
deserlendiriimesi gamasidir. Tasarimci her tasarlanan seie icin uygun
matematiksel modeller gglirmelidir. Ornesin kontrolciiler, tahrik elemanlari, sistem
ve sensorlerdir. Bu noktada gerekli bdalerin dinamik karakteristiklerinin gou

olarak elde tutulmasi icin matematiksel model oldukca basit olmalidir.

Matematik formilasyonu tamamlaninca, kontrol sisteminin kararli durum
tasarim teknikleri kullanilarak analizleri gercefielmelidir. Bolim 5’de bu metotlar
anlatilacaktir. Bu analiz metotlari tasarimciyagiglen kontrol sistem tasarim
parametreleriyle  kontrol sistem performansinin  nasil gedendirilecgini
gostermektedir. Kontrol sistem fikri performansi ile istenilerfggenans dgerleri bu
noktada kanlastirma yapilabilir. Pratikte tasarimci genellikie problemle kanlasir.
Tasarim fikri performans 6zellikleri ile tam olarak ggnaz. Tasarimcinin 3 secgee
sahiptir. ilki, mevcut elde edilen performangrtlarinin, gercekte tiim sistemden
istenen performans @erinden farkh oldgunun kabul edilip tasarimin
gerceklatiriimesidir. ikincisi, baka bir kontrol konseptini secip mevcut performans
deserini yakalamaya caimak. Ucuinciisu ise sistem performangedimi gelistirmek

icin bazi kompanzasyon formlari eklemektir.
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2.1 Kompanzasyon

Tasarimin testinin yapiimasiyla istenilen performangedge uygup
uyusmadgl onemli bir konudur. Kontrol sistem performansi, siresizlik dayram
kararhlik durum hatasina gorgekillenmektedir. Yukselme ve yeglme zamani
tarafindan belirlenen siresizlik performansi, zamargh loéarak sonim orani, tepe
noktas! ve zamanin hizina gore tanimlanmaktddafi kararlilik ise frekansa ve
performansa gorgekillenmektedir. Orngin rezonans tepesi (Mr) kazang ve faz siniri
gibi. Cevabin hizi rezonans frekansi, rezonans frekansi ve sistenuingbagli gi

tarafindan belirlenir.

Tasarimci kontrol sisteminde sistem kazancirgistiemek suretiyle sistem
performansini ayarlayabilir. Sistem kazanci, root locus anatizigiekullanilarak
incelenecektir. Fakat bir cok durumda tasarimci, sadece kazartgnasir yaparak
sistem performans @erini yakalayamayacaktir. Sistem performangedeistenilen
seviyeye gelmedinde tasarimci kontrol sistemine kompansator denersebiler
eklemelidir. Kompansatorlerin  kullanilma amaglari  kontrol —sisteminiiim
performansini iyilgtirmektir. Root locus tekgdiyle bulunan ekstra kutuplar ve kokler
bize root locus cizgisinin gemesine musaade etmektedir. Bu ekstra kutuplar ve
kokler kontrol sisteminin transfer fonksiyonunda kompensattr gorevi yapmaktadir
Tasarimci root locus gesini degistirerek sistemin performans 6zglhi istenilen
seviyeye getirebilir. Kompensatorler, kontrol sistemgakil 2.3 'deki gibi ileri veya
geri besleme olarak eklenebilen transfer fonksiyonlari olargkindiliebilirler. ileri
yon kompensatorleri seri olarak, geri yon kompensatorleri paralehkolsisteme
eklenirler. Genellikle kompensatorler, tasarimci tarafindan kompsensn
performansini diizenlemek icin ayar parametreleri olarak kullaralaktrik devreleri

veya mekanik alt sistemlerdir.
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2.1.1ileri Besleme Kompanzasyonu

Ileri beslemeli bir kompansatorin bir kontrol sisteminin performansisil na
iyilestirdigi sekil 2.4 ‘deki transfer fonksiyonundan incelenilebilir. Performans

oranlarl, sébniim orani ve yegtee zamani olarak istenilgni distinulurse ;
¢ =0.707
t<3s
S

Kombansatt Sisten

, C(s’
R(s G(s) G(s)

H(s)

4—

Geri besleme eleme

Sekil 2.31leri besleme kompanzasyonu (Ogata, 2002)

Ileri besleme fleri besleme
elemani elemani

C(s

RL@ Gi(s) | &) S

Ileri besleme
kompansatori

H c(S) —

Geri besleme eleme

H (S) <

Sekil 2.4 Seri ve Paralel kompanzasyon (Ogata, 2002)
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R(s C(s’
_ P os(s+1)(s+3)

Sekil 2.51leri beslemeli kompanzasyonlu kontrol sistemi (Nelson, 1998)

Sekil 2.5 'de gosterilen transfer fonksiyonuna gekil 2.6 'daki root locus
egrisinden orijinden, negatif gercek eksene 45° agi yapan ve radysi &egen root
locus noktasinda kazancin bulunmasiyla istenilen sénim oranidahila.
Sonumlenmemngi ®»,, dogal frekansi orijinden root locus’a sabit radyal cizgi
mesafesidir. Bu ornek icim. = 0.5 rd/s dir. Yerlgne zamani iseu sekilde

hesaplanir.

tg = (2.1)

on = 0.5 rd/s icin yerlgme zamani 3 sn.’den azdir. Root locus cizgisi
(=0.707 cizgisindeon ‘in en blylk dgerinde yerleme zaman sabiti ile bujtugu
yerde kesim yapmalidir.

Root Locus
B
4t
2 -
R
-
F o
=
o
]
E
21
4tk
_F 1 1 1 1
-10 -a -E -4 iy
Real Axis
. _ Kk .
Sekil 2.6 G(s) H(s)= Un root loguisie

s(s+ D(s+ 3
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Acik dongu transfer fonksiyonu G(s)H(s)’e eklenen basit bir @fit locus’un
komplex dizlemde daha fazla solagdo esrilmesine sebep olacaktir.Sekil 2.7
s = -1.1 olarak ekstra bir sifirh root locus cizgisini gostédedir. Yerlame
zamaninin 3 sn’ den az ogluf = 0.707 sOnUm oran! icia. dezeri 1.98 rd/sn’dir.

Malesef bir basit sifir cok pratik gédir. Pratikte bir transfer fronsiyonu

formu eklenebilir.
S+ Z

G, (s)= (2.2)

S+ P,
ZJ/p. < 1 veya kompensator kutuplari, kompensator sifirlarinin solungyetie. Bu
tip kompensatorler 6nct kompensator olarak adlandirilir. Tasarimci, kutulbaotve
locus seklinde kompensatorin yerini ayarlayabilir. Bu ylzden sonim orani ve
yerlesme zamani ayni anda bgdbilir. Kompensatorin kutbunun hareketi ve sifirlar,
uygun elektrik devresi biteni secimiyle bgariya ulgabilir.

Ozet olarak o©ncli kompensatérler kontrol sisteminin sgecevabini
iyilestirmede kullanilirlar.

Iyi geck karakteristikli bir kontrol sistemine sahip olmak mimkindir fakat
genellikle kararli durum hatasi vardir. Kararli durum hatasi biyikgoldaman
yava ilerleyen bir kompensator bu hatayr duzeltmede kullanilir. ¥alealeyen

kompensatosu formdadir.

S+ Zc
G, (s)=
S+ pc
Root Locus
24
2 - -
148+ 1
i .
R
é 0s
-
i 0 3
=
g 05} .
E
Ak _
A15¢ e
21 _
_25 1 1 1 1 1
-3 25 -2 15 -1 05 ]
Feal Axis

Sekil 2.7 G(s)H(s)=k(s+1.1)/s(s+1)(s+3) ‘in root locsis
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C
R:
— A\ A
Ri & R, &
€1 €o
R: |
CcC ——
v v v v
a) Oncii devre b) Yauterleyen devre
| |
|
C
ﬁ_J\/\/\ A
R:
R:
€1 €o
C:
\4 \ 4

c) Yava ilerleyen ve oncu devre
Sekil 2.8. Kompansator olarak kullanilan elektrik devreleri

Sekil 2.8 'de elektrik devreleri gosteriimektedir. Bu devreler 6ncl aesy
ilerleyen kompensatorler afturmak icin kullaniimaktadirlar.

Orijine yakin olan kompensatdr kutubu, kompensator sifirrnimaayerlair.
(Zc/pc > 1) Bu hem geghemde kararli cevabin yeterli olmgddurumlarda bir ggt
onci ve yava ilerleyen kompensator afturmak icin kullanihr. Oncii ve yaya

ilerleyen kompensattre ornek olarala@adaki form verilebilir.
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St 2)(st+ 2 2.3)

R(s' C(s’

Ka W,

Sekil 2.91kinci derece kontrol sistemi

2.1.2 Geri Besleme Kompanzasyonu

Geri besleme kompensatoérleri bir i¢c geri besleme dongusiu kulkasistamin
sonumani iyilgtirmek icin kullanilir.Ic geri besleme déngusiiniin dizenleyici etkisi
bir 6rnek ile aciklanabilirSekil 2.9 'da ikinci derece bir kontrol sistemine sahibiz.
Yukseltme kazanci sistem cevabingigérmede ayarlanmaktadir. Bu sistemin root
locus kdkleri O ve -Zon dir.

Sistemin kapali transfer fonksiyoru sekilde verilmatir.

ka'wn
M(s) =

SX: 0 s+ K> <wn>2

Simdi, sekil 2.10 ‘da i¢ geri besleme dongusu eklersek kapali dongi sistem

transfer fonksiyonyu sekilde elde ediliric déngu transfer fonksiyonlari :

< )’
W) .
S L H (s)= ks

s-<s+ 28 -wn>

G (s)=

Transfer fonksiyonu birlgdirilirse ;

G \2
M(s), |, = R o

1. Gl (S)'Hl (s) B 82Jr {Z'E'wrﬁr kr-<(x)n>2} ‘S
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R(s Ka W C(s

Sekil 2.10i¢ geri beslemeli kontrol sistemi
Kapall déngu transfer fonksiyonu sekilde elde edilir.

G, (s)= ka <0‘)n>2 H, (s)= 1
2 5 { 2
ST+ 2-E-wn+ kr-<wn/ }s

iki transfer fonksiyonu birlgirilirse ;

M(s), | = S ) = < >\
n

11 G (S)H, (5) ¢ {ziw k(o }S*M >2

Eger kapali dongu transfer fonksiyonlarini geri beslemeli veyabgsiemesiz
olarak kagilastirilirsa, su gozlemlenir. Kapali dongu karakteristikitegi sonim

terimi kon? tarafindan artmaktadir. Kazangskstemin sénimuna artirmaktadir.
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2.2. PID Kontrolctler

Cesitli kontrol fikirleriyle ilgili drnekler inceledik. En basit gerbesleme
kontrolcusu, cikii kontrol eden hata sinyaline oranidir. Bu kontrolctye oransal
kontrol denir. Bu kontrolciiniin ana avantaji basit olmasidir. Fakat karadmdur
hatasina kar dezavantajlidir.

Kararl durum hatasi integral kontrolct kullanilarak yok edilebilir.

°t k
n(t) =k e()dt  veya  n(s) ::g'-e(s) (2.4)
0

ki, integral kazancidiintegral kazancinin avantaji giki biriken hataya kar
oranli olmasidir. Dezavantaji ise orijine kutup ekleyerek, sistmhia az kararli
yapmasidirileri besleme transfer fonksiyonuna bir kutubun eklenmesi ile root locus
egrisinin s& yarim duzlemine dgru ezrildigi hatirlanmalidir.

Ayrica turev kontrolculer kullanmakta mimkind§iu sekilde tanimlanirlar.
_ ) de _
n(s) = kd-a veya n(s) = kd-s-e(s) (2.5)

Turev kontrolculerin avantaji hata bliyimeden geliizeltmeler yapmasidir.
Dezavantajlar ise ger hata sabit ise bir kontrol cgki Gretmemesidir. Tilrev
kontrolcllerin bir dger zorlgu ise gurultiden etkilenmeleridir. Bu durumdan

asagidaki formdaki bir tirev kontrolct kullanarak kaginilabilir.

S

1 \
-e(s) n(s) =k |1+ +k,s 2.6
Ts+1 P k s d (26)

1/ (xs+1) terimi hata sinyalindeki yuksek frekanslarini yani gurtltiyl dekka

n(s)=ke(s) nis) -k

alir. Bundan dolayi guirtlti sorunundan sakinilmaktadir.

Oransal,integral ve tiuirev kontrolii destekleyen tiim kontrolctler bazi avantaj
ve dezavantajlara sahiptirler. Her kontrolcinin dezavantajlari bu ¢ lkdmiiol
birlestiriimesiyle (PID kontrolcl) giderilmektedir.

PID kontrolculer igin kazang segimi Zeigler ve Nicols tarafmdelitirilen
bir metod ile hesaplanmaktadir. Bu metod mutlak hatanin integraliaplagarak,

PID kontrolcilerin performansini incelemektedir.
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°00
IAE = | e(t) |dt
0

2.7)

Step Responsze
T

Max. asma

1/ Max. asma

Amplitude

] 1 1 1 1 I
0 1 2 3 4 3 i

Titme (zec)

Sekil 2.11 Ceyrek ¢cokme cevapresi

Analizlerdesunlar gozlemlendi. ger hatanin indeksi minimum iken kontrol
sistemi adim gigine sekil 2.11 'deki gibi bir cevap vermektedir. Zamaya dikkat
edersek 1. maks.smanin ¥ ‘U kadardir. Bu olayl ceyrek ¢okme kriteri olarak
adlandirdilar. Bu analize gore PID kazanclarinin ayarlamassuckural gelstirildi.
Kp, Ki ve Kd kazanclari iki parametreye gore hesaplanmaktadBlamlar kp en
buyik kazang ve en biyik kazangtasalu Tu, salinim periyodudur. Cizelge 2.1
oransal (P) , oransal — integral (PI) ve oransal — integratev {PID) kontrolctler
icin kazang dgerlerini vermektedir.

Integral ve tirev kazanclarinin sifir ofgukontrol sistemi icin bu root locus
egri teknigini uygulamak yararli olmaktadir. Yani oransal kazan¢ artarsasloc
imajiner eksenle kegnelidir. Oransal kazang¢ kp, bunun icin @a en buyik kazang

kpu sade imajiner koklef, = £ io dir. Tusu sekilde hesaplanir.

_2m (2.8)
W

Tu:

Sistemin tum dier kokleri, negatif gercek kisimda bulunmalidir.
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Cizelge 2.1 P, PI, PID Kontrolculer i¢cin kazangetéeri (Nelson,1998)

Kontrolcu tipi Kp Ki Kd

P (oransal kontrolcti)| Kp =-0.5.kpl

=

o)

Pl (oransal — integral | Kp = 0.45.kpu| Ki=0.45.kpu/0,83.T
kontrolcl)

PID (oransal — integraKp = 0.6.kpu | Ki = 0.6kpu/0,5.Tu Kd = 0,6kpu(0.125T
— turev kontrolcl)

2.2.1 PID Kontrolct Tasarimi

Transfer fonksiyonu yardimiyla otopilot sistemi icin PID kontrolcgatami
gerceklatirilecektir. Sekil 2.12 bu otopilot sistemi icin ofturulan MATLAB /

Simulink kapali kontrol diyagramini gostermektedir.

O—> ¢

Elack Ta Motk=space

FID 0z S Y
mp
32 B2+ Bz

Step FIl Cantroller Tranefer Fon To Matspace]

Sekil 2.12 PID Kontrolct tasarimi (Nelson, 1998)

PID kontrolcii kazang katsayilari, Ziegler-Nichol metodu kullanilanadd
locus metodu yardimiyla hesaplanacakiintegral ve tirev kontrol kazanclari sifira
esitlendiginde sistemin kismen kararli yapan oransal kazangirk hesaplanmasiyla

diger integral ve turev kazang katsayilari hesaplanacaktir.

G(s) = 02k,
(5)= s(s+1)(s+15)

52



Gis=0.2*Kp/s(s+1)(s+1 5)

Root Locus
3 T
2 -
1 -
R
ks
=3
g 0
=
[}
[x]
E
a1t
2
] 1 1 1 1
-3 -4 -3 -2 -1 ] 1
Feal Axiz

Sekil 2.13 Kontrol sisteminin root locugmsi

Root locus grisinden simetrik iki grinin imajinel (sanal) eksenle kgskleri
yerler s =% 1.25i noktalaridir. Bu noktalarin yardimiyla séménmemy titresim
periyodu T, hesaplanacaktir. Magnitude (genlik) kriterini kméarak k, maksimum

kazanc dgeri hesaplanacaktir.

102k,

d+1js+15

$+258+155+0.2k=0

Root kararhlik kriteri ile k, hesaplanmasi ;

s$ 1 1.5

g 25 0.2k,

s : 3.75-0.2k/ 2.5
L : 0.2k,

3.75-0.2k,/25=0 => k=18.75

Sonumlenmemngisistemin maksimum periyodu :
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kou ve T, degerlerinin bilinmesiyle, cizelge 2.1 ‘i kullanarak oransgl k
integral k, ve turev k kazanclari hesaplanacaktir.

ko = 0,6.k, = (0.6)(18.75) = 11.25
ki = 0,6.k/(0.5T,) = 4.47
kg=0,6.k,,(0.125.T) = 7.07

1.4 : : : :

Senlik

n 2 4 5 a 10
Laman (sn.)

Sekil 2.14 PID kontrolli sisteminin basamak (step)gig cevabi
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3. UCAK OTOPIiLOT TASARIMI iCiN
KLASIK KONTROL TEOR iSi

Cok sinirli kapasitedeki Wright karderin ilk basarili ug&indan ginimiz
yuksek performansl askeri, ticari, sivil ve genel amachkiarinin tasarimindaki
hizli gelsim bir ¢cok alanda teknolojik degte ihtiya¢ duymaktadir. Bu ihtiyaclar
aerodinamik, konstriksiyon, malzeme, itme sistemi ve Weuntrolidir. Ganimuiz
ucaklarinin tasarimigarlikh olarak otomatik kontrol sistemleri Gizerine yapilmaktadir.
Bu kontroller ucgin alt sistemlerinin kontrollerini de kapsamaktadir.

Otomatik kontrol sistemlerinin gegini sivil ve askeri havacgin
gelisiminde 6nemli rol oynadi. Bir cok otomatik kontrol sistemsehip modern
ucaklar, ucak personeline yon bulmada, sugdnetiminde ve ugan kararl bir
sekilde havada seyretmesinde 6nemli avantajlara sahiptinéBimde basit otopilot
tasarlamak icin kontrol teorileri kullanilacaktir. Bu kontrol sigeri, ugcy esnasinda
murettebatingi yikina hafifletip, hava kallarina kagi dnlemler almada yardimci
olarak kullaniimaktadirlar. Ayrica otomatik kontrol sistemlerinhasil yapay
kararhligi ve ugy kalitesini gelgtirecesi incelenecektir.

Cizelge 3.1 ugu kontrolii icin bazi fonksiyonlarin otomatik kontrol
sistemlerinin listesini vermektedir. Ayrica otomatik gickontrol sistemlerine ek

olarak, modern ucaklarda yga rota tayini icin kontrol sistemleri kullanmaktadirlar.

Otopilotlarin gekimi gucli, insan tgayan ucaklarn izledi. 1914’de Sperry
kardsler ilk basarili otopilot'u gelgtirdiler. Bu otopilot sga-sola yatma(roll), ugu
acisi (pitch) ve yukseklik kontroltindegaauliydi.

55



Cizelge 3.1 Otomatik ugkontrol sistemleri

Otomatik Ugus Kontrol Sistemleri

Pilotun & yukunua hafifleten ugukontrol sistemleri :
Saga-sola yatma(roll), uguacisi(pitch) yada kafa acisi i¢in kontrol sistemleri.
Istenilen irtifanin surddrulmesi icin irtifa kontrol sistemleri.

Sabit hiz veya mach cinsinden hizi ayarlayan kosigtemleri.

Kararhlik sa&layan sistemler :
Eser ucak sinirli kararli veya kararsiz ise otomatik kontistesi uygun ucg

kararliligini salar.

Otomatik kontrol sistemi, ugen istenilen kalite seviyesinde kontrolini gaa

sola yatma(roll), gagi-yukari hareket(pitch) ve ga-sola diz sapma hareket(yaw)

sbnumleme elemanlari kullaniimasiylglsa

Inis kolayliklari :

Uca&in emniyetli inini sgzlayan seyir gimini kontrol eden elektronik rehb
kontrol sistemi.

Uca&in yatay olarak merkezi ¢izgiyi hizalamasini ves iagim acisi duzenleye
kontrol sistem.

Uca&in eimli inis agisindan yatay igikonumuna gecmesini @ayan kontro

sistemi.

3.1 Ucak Transfer Fonksiyonlari

Dikey ve yatay hareketsdikleri bu bolimde lineer diferansiyekidikler ile

aciklanacaktir. Kontrol sistemlerinin tasarim ve analizi igamgfer fonksiyonlari ¢o

k

faydali bir metotdur. Transfer fonksiyonlari, bir sisteminisgive ¢iksi arasindaki

iliskiyi verir. Ucak dinamiklerine gb6re kontrol gjiyle, hareket dgskenleri
arasindaki igki de belirlenmektedir. [Fer bir ifadeyle transfer fonksiyonu, cgkn

laplace dongiimuntn, ilk durumu sifira ayarli olan giri laplace déngiimine oran

olarak tanimlanmaktadir.
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Kisa ve Uzun Periyot Ucly Karakteristikleri

Sistem dgiskenleri Ucgak kafa agisi (rad.)
Ucgasin asagl yukari hareket (pitch) hizi (ft/s)

Ucus agisi (pitch acisi) (rad.)

> @ o 9

Ucaain yukseklgi (iltifa) (ft.)

Ucgazin ilerleme hizi (ft/s)
Elevator hareket agisi (rad.)

& <

Sistem giri

Kisa periyot ucgl durumu, ugak icin birka¢g saniyede gerceéte ve sonim
oraninin yuksek oldiu harekettir. Uggin ucgy acisi kontroli kisa periyotta
gercekleamektedir.

Uzun periyot ucgl durumu, ucak icin 30 saniye civarinda yada dahéafaz
surede gercekien ve sonum oraninin gik oldusu olduzu harekettir. Ucan

yukseklik (irtifa) kontroll uzun periyotta gercegheektedir.

Hareket sahit hizda gergeklesmektedir
E
2 AN
=
a) 2
o
L)
=
_n
=
Kiza periyat
bir kag =n.
Laman (sn.)
Yawas sonumlenen .
titresim Hareket 55'.*3'?
= ilerlerme agisinda
W olusrmaktadir
=2 .
z Mazx. hiz
b) z /
E
= -
= Min. hiz
a k)
o
o
.}
. LIzun periyot 30 sn.
— civarinda veya daha fazla
Zaman (sn.)

Sekil 3.1 a) Kisa periyot ve b) Uzun periyot igin tanimddan (Nelson, 1998)
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3.1.1 Kisa Periyot Dinamikleri

Ucagin irtifasini ayarlayan kontrol gili state-space formundakgidik
asagida verilmgtir. (Ek 1 ve Ek 6)

é 1 Zie
Aa Uy Aa Uy
= : + ‘ Aée‘ (3.1)
Aq Za Aq Zée
M M %M +M Mgt M &
a O Uy q a o« U,

itme sisteminin kontrolii basit olarak ihmal edgtimi Esitliklerin laplace
donttmleri ¢ikartilirsa ;

Zy\ %5y
(sa Aa(s)— Aq(s) = ©05, (s) (3.2)
Yo Uo
al Z<66> 5. (3.3)
-'M M — A - (M. +M A = M M A .
Mo uo/ G(SHF < 0’ Gﬂ 1) <66‘>+ Uy )

Bu iki esitli gi 49, (s) ‘e bolersekaa(s) 23, (s) \Aq(s) i85, (s) transfer
fonksiyonlari cinsinden cebriidikler elde edilir.

4
o Za| ta(s) mas) _ (3.4)
Uy | B3, (s) A3, (s) Uy
4
Z 5)
) Ma+|\/| .i\.Aa(s) +{57<M M H'Aq(S) - M 5 Iy <e/ (3.5)
a uO/Aée(s) “  a B3, (s) e CTA
Kramer kuralina gora(s) 43 (s) 'Aq(s) /83, (s) igin ¢Ozim yapilirsa :
] . ]
A 1
Yo
Z(X
M +M —— M +M
ba(s) _ Ny 5) T (3.6)
Aée (s) Asp (s) . é L
u0
—
MM E 5—<M +M >
a uo/ a
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Bélen ve bolunenler laplace gigkeni s cinsinden polinomlardir. Gglatme

yapilirsa polinomlarin katsayilar kararlilik tirevlerinin bir Ksiyonudur. McReur,

Ashkenas ve Graham [8.2] transfer polinom fonksiyoniatamimlamak igin kisa

notasyon kullanmlardir.

Aa(s)

\
a
N/ée

A3 (S)

b, (s)

Aa-s+ Ba

As’iBs+C

(3.7)

Pay ve paydadaki katsayilar cizelge 3.2 'de vestimiUcasin kafa hareket

acisindaki dgsim icgin transfer fonksiyonusagida gorulmektedir.

N (s)

\

Ma(s) <Nq/ae
ABe (s) Asp (s)
Aq(s)

A8, (s)

)

BN

a

GUO

Aq-s+ Bq

A-32+ Bs+C

Tekrar, katsayilar cizelge 3.2 'de tanimlastmn,

(3.8)

(3.9)

Cizelge 3.2 Kisa-periyot transfer fonksiyonu katsayilaelgbin,1998)

| A, AuveyaAq B, B.veya B | C
Z M
Asp (5) 1 MM _-a\ z, 9™,
a uo/ u,
z z
\ S S
(N“/ = M_+M &
S & Vg
UO UO
z z z
\
<Nq/5e Myt M = M % m O
au “u aeuo
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3.1.2 Uzun Periyot Dinamikleri

Uzun periyot yakiam icin state-space denklengiagidaki gibidir. (Ek 1, Ek 6

ve Ek 7)
X -g X, X
e e
Au Zu Au 2 - A0 e
= - . + — —_
e _ Y o0 |lne _® 0 s T
Yo U Yo

Uzun periyot i¢in state-space denklemlgagalaki gibidir.

<sf xu> AU(S)+ QB8 (S)= X B0 (S)+ XD . (S)
y -z y

Yau(s)r sl (s)= —2MY _(s)- 45 (s)
Uo Uo Yo

Transfer fonksiyonldu,/Ad,(s) &I (s)/Ad; AJ, ‘insifira

ayarlanip gagidaki uygun transfer fonksiyonun ¢éztumuyle hesaplabilir.

<Sf X ). Au(s) ‘g AB(s) - X
Yas_(s) 48 (s)

z -Z
“u, Au(s) s AB(s) _ 3
Uy 83 (s) A8, (s) Uy

(3.10)

(3.11)

(3.12)

(3.13)

(3.14)

Hareket gitlikleri istenen transfer fonksiyonuna gore cebrkitleze

indirgenebilir. Bu egitlikler transfer fonksiyonlarinin ¢dzumuyle elde edilir.

Xée g
-Z
% g
hu(s) _ Yo
85, (s) s X, g
ZU
Y s
Uo
Z
Xaens+g-ie
Au(s) Yo
5 (s) Z,.g
e i X s Y
u u

60

(3.15)

(3.16)



Benzersekilderd(s) 48 (s) sagida gordlmektedir.

7Zées+ Xuzéei Zuxée
i\ (S) _ UO Uo Uo (317)
A6 (S) Z g
e s X, s~ u
u

Cizelge 3.3 Uzun-periyot transfer fonksiyonu katsayilaelgbin, 1998)

A, AuveyaAe \ B, Buveya B | C \
) -Z .9
A (s) 1 Xu u
P u
92 °
\ %
<Nu/ae(3) Xa o
0
\ -Z X Z. Z X
N6 = M
Yo Yo Yo

Transfer fonksiyonlari sembolik olarakagidaki formda yazilmaktadir.

) . INe® At (3.18)
3, (s) A, (s) As®iBs+C
we) . N B (3.19)
83, (s) A, (s) As’iBstC

Ay, By, Cizelge 3.3 'de tanimlangtir. itme igin transfer fonksiyon au (s)/88, (s)
vess(s) / 15, (s) ayni formlara sahiptiri€ek fark tlrevlerinas,  yerinas, ye
gore alinacak olmasidir. Bundan dolay! cizelge 3.3 hendia@mik hem de itme

kontrol transfer fonksiyonlari igin kullanilabilir.
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3.1.3 Sga-sola Yatma (Roll) Hareket Dinamikleri

Basit bir sga-sola yatma (roll) hareket denklergggidaki gibidir. (Nelson,
1998)

bp L Bp= Ly 05, (3.20)

bp (s) [3,(s) vedgp(s) 3, (s) aga-solayatma (roll) harekegiti ginin

laplace dongiimunin alinmasiyla elde edilir.

<S— Lp> Ap(s)= Ly 85, (3.21)
bps) . e (3.22)
A6a (s) S-— Lp

Ap , s&-sol hareket orarag  olarak tanimlanir. Bundan dolay ;

Bp(s) = Do(s) (3.23)
ME) L e (3.24)
13, (s) s(s- L

3.1.4 Sga-sola Yatma (Dutch-Roll) Hareket Dinamikleri

Gelistirecezimiz son basitlgtirilmis transfer fonksiyonu Dutch ga-sola

yatma (roll) hareketidir. (Nelson, 1998)

Y Y Y
I B J\ 1 % 0|
= u u./ | u .
= 0 o/ + | Yo (3.25)
Ar Ar Ad
NB Nr Nar Néa
Laplace dongiimi alinip gitlik yeniden duzenlenirse ;
A Y Yy
s— Plag(s)+ |1- " |ar(s)= ~T08 (s) (3.26)
uo/ Yo Yo
Ny BB (s) + <sf Nr> Ar(s)= Ny 83 (s)+ Ny 83 (s) (3.27)
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Transfer fonksiyonlarag(s) 25 (s)  Ar(s) /45 (s) , AB(s)

Ar(s) /08, (s) 45, (s) ‘In0’gidenmesiyle ve ap(s) .43 (s)

ve

Ar(s) | 08, (s)

coztmduyle elde edilir. @er ifade icinas (s) 0 asilenip a8(s) /a5, (s) Ve

Ar(s) /83, (s) c¢ozUlmelidir. Transfer fonksiyonlap(s) /83, (s) Vear(s)

Yl o Ve

Uy/ 83, (s) U

Sfﬁ\m(s) .

uo/ A8 (s)

0

N LB(s) +<sf N>.Ar(s) N

P a5 (s) " 88 (s) 5'
transfer fonksiyonlari ¢ozultrse :
Y[Sr Yr
LA P
Yo Yo
M) . N ST N
83 (s) . E . l
Yo 0
fNB S - Nr
s o '
Y Yo
Ar(s) _ N Ny
83 (s) . E L l
Yo 0
fNB S-— Nr
veya ;
B ,
AB(S) _ <N /& (S\ _ A[3 S+ BI3>
A5 (s) Mg (8) As?iBsiC
Ar(s) - <NB>& (s _ As+B
A6r (S) ADR (S) A'SZJr Bs+C
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(3.28)

(3.29)

(3.30)

(3.31)

(3.32)
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Benzersekilde aileron transfer fonksiyongagidaki gibidir :

M(s) . N _ ApsStB (3.34)
Ar(s) <NB>&3 (s) As+B
S e (3.35)

Cizelge 3.4 Dutch Roll fonksiyonu katsayilari (Nelson, 3998

| A, ApveyaAr | B, Bsveya B | C |
N _ ) )
b (5) 1 (Vg Uy (YgNo— N Y r Nt
Yo Yo
W N Yl Mt
g LTO UO
<N Y. Y, N
‘ B g
N o) N, "
\
N u(s) O Vi ol
da UO
Y. N
N () Ny P _pa

Dutch sg@a-sola yatma (roll) hareket fonksiyonlari igindeki polinom
katsayilari Cizelge 3.4 ‘de gOsteriktii. Polinom katsayilar ilk sirada, pay
katsayilari her transfer fonksiyonlari sirasi ile tanimlanathkt

Bir onceki bolumde, transfer fonksiyonlariseyi ve yatay tasarim icin tirevi
alinmstir. On otopilot tasarimi icin bu yaklanlar uygundur. Bununla birlikte yatay
ve digey kontrol gitlikleri icin otopilot distincesi iyilatirilip gelistirilebilir. Ozellikle
yatay agitlikler icin bu dnemlidir.

Komple aitlik setleri igcin dizey ve yatay transfer fonksiyonlar tirev alinan
yaklasim gibi, ayni durumlarda incelenir.
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Cizelge 3.5 Dgey kontrol transfer fonksiyonlari katsayilari (Nelson, 1998)

A B \ C | D \
A M 7 ] _ _ \
long 1 Mg= UM —Z,-X, ZyMy= UM~ X, Z, X, (ZyMg—ugM, | 9(Z,M,,~M,Z, )
\
+ X, <Mq+u0MW_+ZW> + Z, <XWMq+g M
- \
M <u0XW 9
Xs (2 M _~Z M
W MM, M, il
+ 25<MW7XUMW_> + ZB<MUXW7MWXU>
+ B \
- |\/|5 <XU+ZW> M6 <wau szu/
w \ _
Ne), z, X5 Zy— Zg (X, My) + Mg ug X5 (UM~ Z, M) 9(ZsM,~M;Z)
+ ZgX, M- ug Mg X,
\ _ \ gM.Z —Z. M )
<NU/5 % ’X6<zw*Mq*“on->+Zaxw Xg (ZuMy= U M,,) Mo 2, Z5M,
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Cizelge 3.6 Yatay kontrol transfer fonksiyonlari katsay(ldelson,1998)

A | B | C | D | E
(1,7 \ A \
<| 2 M Ile/ LN, ug N, + L <YU+N”+NP =Y, oL ugN LY <Ner7 LN, g<LU N~ N, Lr>
1 X2/ X z X | \
I Xz
I I + UNL-gL+ (= N
- ILZka\L + Y, XZ\Lr+Nr+u0"Z\LU o o
P x l,
(o)’ | |z \ N.L- L. N
Y51 Ile/ Yo byt Ner T/ Ny + n L Vs <Ler7 Np L) Yo <N6Lp7 LBNp> g< 6 78 r>
X z z | \
| L.+ | N
UO{IXZ L+ N, + 957 L °
| |
La* l)(Z\ st Y6 Lqu ILZ Nu 7L6 <Nr+Yu> Y5 (Lr Nquu Nr>+|‘6 <Yu Nr+uo Nu>
x/ X - N, <u0|_u+\(U Lr>
|
+ NyIL - |XZ> Y,
X
| _ \
N+ ||XZ\ Ly Vs | N+ %Z L, Ys (L, N = N, Lp>* Ls Yo NotNg Yy Ly 9L Ny Ny Ly
X
Z M
+ LN - |2y
p |Z/
- Ny <YU+Lp>
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3.2 Kontrol Yiizey Tahrik Elemanlari

Ucak dinamiklerini belirleyen farkh transfer fonksiyonlainlave olarak.
Kontrol sistemini olgturan dger elemanlar iginde transfer fonksiyonlar gtgineye
ihtiyacimiz vardir. Bunlar kontrol dongusindeki herhangi lens$r icin transfer
fonksiyonlari ile, aerodinamik kontrol yuzeylerini hareket attireervo tahrik
elemanlarindan ofmalidir. Ornek olarak irtifa cirosu, derece cirosu, yukkeNcer,
hiz sensori v.b. Bu bolimde otomatik sistem icerisim@@odinamik kontrol
yuzeylerini hareket ettirmede kullanilan basit bir konum @ekentrol transfer
fonksiyonu geltirilecektir.

Kontrol ylzey servo tahrik elemanlari elektriksel, higkopnématik veya bu
dcundn kombinasyonsgeklinde olabilir. Her tip icin transfer fonksiyonlari aymdi
Burada servo veya elektrik motoru uUzerine kontrol yilizsstivo tahrik elemani
transfer fonksiyonu gaiiirilecektir.

Motor
Vc k 0
) >

E

N

Bms

-«

Geri besleme ora

Sekil 3.2 Oransal geri beslemeli motor

Bir motordan alinan tork kontrol voltajina oranli olaraégadaki gibidir.

T =k v (3.36)

km, bir sabit. Motogaftinin agisal pozisyonyasidaki sitle tanimlanir.

g = T (3.37)
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Motor safti agisal pozisyonu (¢give motor kontrol voltaji (gis) arasindaki
ili ski asagidaki transfer fonksiyonuyla tanimlanir.

0 km
2

(3.38)
Ve Is

Genel olarak, motor oran geribeslemesini i¢ine alnaktgekil 3.2 'deki

motor kontrol geribesleme devresinin transfer fonksiyanekildedir ;

S k
— = T (3.39)
v s<rm S+ 1/

T = ve k=~ (340)
Motor zaman sabit?,,  motor voltaj @gmine kagl motorun cevap hizinin
bir dlcusudur. Eer T, kicuk ise motor hizli cevap verir ve geribeslesranli
motorun transfer fonksiyonu icigdyle bir yaklgimda bulunulabilir..

b _ k (3.41)

Basit bir pozisyon kontrol servo sistemekil 3.3 ’'deki diyagramdan

gelistirilebilir. Motor saft acisi,0 kanat acisiyla degstirilebilir.

Servo motor Sf
Vc
Kazang 1 >
Ka —
B s
m

Konum geri beslemes
ks

Sekil 3.3 Kontrol ylzeyi hareketi i¢in basit servo poziskontroli
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Sekil 3.3 "deki kontrol sisteminin giive ¢iksl arasindaki transfer
fonksiyonun gagidaki formda yazilabilir.

)
o _k (3.42)
v, s+ 1
k vert katsayilari servonun karakteristik 6zgltie gore tanimlanir.
1 B
ki== ve r=_m (3.43)
K k k.

3.3 Yerdezistirme Otopilotu

Ucaklarin kontrolinde kullanilan otopilot sistemlerinden yaygin olani
yerdegistirme otopilotlaridir. Yerdgistirme tipi otopilot, ucgin acisal konumunu
kontrol etmede kullanilirlar. Cama sistemlerisu sekildedir. Ugy agisi (pitch)
degistirme otopilot sistemi icin uguacisi (pitch) dikey ciroskop tarafindan o6lculir ve
hata agisi ogmasi icin istenilen aci deri ile kagilastirihr. Ugus acisindaki fark yada
hata elevatoran agisal hareketini gercgltenek icin kullanilir. Bundan dolayi
kontrol ile hata sinyali azaltilacakt§ekil 3.4 , ucy acisi hareket (pitch) veyagsa—
sola yatma hareket (roll) yergigtirme otopilot sisteminin blok diyagramidir.

Ayrica benzersema kullanilarak ugan kafa acisi da kontrol edilmektedir.
Ucus acisi dgrusal ciroskop ve hata sinyali tarafindan oOlculip, rudder’in
yerdegistirmesi sglanip hata sinyali diiiriimektedir. Sekil 3.5 'de ucak kafa aci
degisim otopilot sistemi gorilmektedir.

o Dik % T rommor 17 [ Ucak 0
Dikey ontrol | Uca < >
ciroskop servosu dinamgi

(ON € 5, o

Sekil 3.4 Ugy acisi degistirme otopilot blok diyagrami (Nelson, 1998)
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Dogrusal Kontrol Ucgak
ciroskop servosu dinamgi

Sekil 3.5 Ug kafa acgisi d&sim otopilot blok diyagrami

3.3.1 Ucs Acisi (Pitch) Kontrol Otopilotu

Ucus acisi kontrol sisteminin temel bylenlerisekil 3.4 'de gortulmektedir. Bu
tasarim icin referans acisi, ciroskop tarafindan olcilen geridée kagilastirilarak
kontrol servosunun harekete gecmesi icin hata sinyali Uretilir. Béadiata sinyali
yukseltilir ve ylzey kontrol tahrik elemanini harekete gecirmesi gonderilir.
Kontrol ylizeyi tahrik elemani ugan yeni bir hareket agisi kazanmasina sebep olacak
olacaktir. Bu durum ise geri besleme ile surekli kontrol altinda tutulmaktadir.

Bir otopilot’'un nasil tasarlanagai kolaylatirmak icin bir jet ucginda 6zel
ucls acisi otopilot sistemi ele alinacakiik olarak kontrol dgiincesi hakkinda karar
almaliyiz. Dger adimimiz ise bu kontrol sisteminin performansingedendirme
hakkinda olmalidir. Bunu bkarabilmek icin sistemi tanimlayan blok diyagrami
icindeki her bir eleman igin transfer fonksiyonlari tanimlamaliyu tanimlar igin
ciroskop ve yukselticinin basit kazanclar ile temsil edi@de kabul ediyoruz.

1.derece sistem icin elevator transfer fonksiygungekilde gosterilmektedir :

0 k
Te_ a

] s+ 1

5,u.k, ve 1 sirasl ile, elevator hareket acisi, giroltaji, elevator servo kazanci ve
servo motor zaman sabitidir. Zaman sabitleri tim servo motoilar0i@5-0.25 sn.
arasinda d@smektedir. Hesaplamalarimizda zaman sabitini 0.1 sn. olarak kabul
edilecektir. Sonug olarak ucak icin transfer fonksiyonu belirlemeygathimiz vardir.

Ucak dinamikleri kisa-periyot transfer fonksiyonu kullanarak temsil edilecekti

8 2.0(s+ 0.3

AS, s(: 0.65s+ 2.15
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. 0

-k, -2.0(s+ 0.3
——> > '
s+ 10 s<s + 0.65s+ 2.1§
Elevator servos Kisa perivot dinamikle

Sekil 3.6 Jet uga icin kafa acisi otopilotu (Nelson, 1998)

Root Locus
20
101
R
i
ol
e b e E e
=
[=7]
E
= A0t
Feal Axis
_2':' 1 1 :
-30 -20 -10 0 10

Sekil 3.7 Uc acisi otopilotu i¢in root locugzgsi

6 e e 6 e
ref a da| Elevator | ©
Amp. : 1/s
Q P Servosu | ] © /5, >
6 €g
Dereceli
Ciroskop
Dikey
Ciroskop

Sekil 3.8 Derece geri beslemeli ycacisi kontrol sistemi (Nelson, 1998)
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Sekil 3.6 , otopilotun blok diyagram gdsterimidirSimdi problem Ik
katsayisinin  hesaplanmasidir. Cunki kontrol sistemi istenilen perfarmans
yakalamalidir. Knin secimi transfer fonsiyonun root locugriginin cizdiriimesiyle
hesaplanacaktirSekil 3.7 jet uc#éi, ucws acisi kontrol otopilot'u icin root locus
egrisidir. Eger kazang sifirdan artinlirsa, sistem sonimi hizlica aksilage sistem
kararsiz olacaktir. Hattaa'kin distik dezerleri icin istenilen performans icin sistem
sonumi oldukga diik olacaktir. Tasarimda zayif performans icin sebepzinggok
kicuk dgal sonime sahip olmasidir. Tasarimi #finek icin sisteme ig
geribesleme dongisu ekleyerek kisa-periyot'un sonumui artinlalSigkil 3.8,
gelistirilmi s s6nim icin ucy acisi derece geribeslemeli otopilot blok diyagramidir.
dongl ucw acisi orani dereceli ciroskop tarafindan dl¢ulir ve hata sinyelieaerek
Olcimdeki derece ile @eim gerceklatirilir. Sekil 3.9 Jet uga icin ucwy acisl
derecesi tasarima eklegdzaman olgan yeni blok diyagramidir. Bu problem igin iki
parametreye sahibiz sirasi ila %e kg . Root locus metodu, bu iki parametereyi
saptamada kullaniimaktadir. Prosediir deneme yaniima metotlkdarak i¢ déngi
icin root locus hesaplanir, ciroskop kazanci secilir geralot locus @risi cizdirilir.
Istenilen performans @erine ulamak icin bu §lemi birkac iterasyonla
gerceklgtirmek gereklidir.

20(s+03 | © 0

¢+068+2.1

Sekil 3.9 Derece geri beslemeli jet gcaicus acisi kontrol sistemi
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. e A A 0
PID Elevator | Ucak

servosu dinamgi

Sekil 3.10 PID Kontrolcull uguacisi otopilotu

Uygulama : Sekil 3.10 ‘daki kontrolcti yontemine gore cizelg& 3le verilen

ucak transfer fonksiyonulariyla PID kontrol gergakitilmesi : ¢ _ K . Ki ks
e s
3.k 5
G(s) H(s)= u e A
(s+ 10 <52+28+5> 0, s+1
0 Mse

Cizelge 3.7 Uygulama icin datalar (Ne??e 16 - M,s-M

a

Kontrolc tipi Parametreler Transfer Fonksiyonu

PID Kp="7?
Ki= ?
Ka= ?

Elevator Servosu A=-0.1
1T=0.1

Ucgak dinamikleri Mse = -3 §2
Mg =-2s1
Ma = -5 §2

PID kazanglari, gizelge 2.1 ‘depiKdan hesaplanmaktadir. Root locysisi x
eksenini s =£5.13i de kesmektedir. Sistemin kazanci oransalrkbiullaniliyorken
ve sistem u¢ noktada kararliyken, biyuklik kritden ku = 88.7 bulunur.

Tu=21 /w=1.22 cizelge 3.8 P, Pl ve PID kontrolctilerin &agarini vermektedir.
Sekil 3.12 ise bu kazanclara ait sistemin cevaplagistermektedir. Oransal
kontrolde kararli durum steady-state hatasi va&istem, 1 yerine 1 - 0.27 = 0.73’

de dengeye gelmektedir.
. 3. kp 1 1 _ -
K, = lim G(s) H(s)= - 266 e - = = 0.2
s—0' (SJrlQ <32+25+5/ 1+Kp 3.66
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Root Locus
20 r

15+

10

Imaginary Axis
(o)
1
i

10 F

13t

_2|:| 1 1 1 1 1
-0 =25 =20 -15 -10 -5

Real Axis

Sekil 3.11 G(s)H(s)=3/(s+10){82s+5) 'in root locus @isi

10

Cizelge 3.8 P, PI, PID kontrolculer icin kazangldelson,1998)

Kontrolc tipi Kp Ki Kd
P (oransal kontrolctl)| Kp =-0,5.kpu
=44.35
Pl (oransal — integral | Kp = 0,45.kpu | Ki = 0,45.kpu/0,83.Tu
kontrolcl) = 39.92 =39.42
PID (oransal — integraKp = 0,6.kpu | Ki = 0.6kpu/0,5.Tu |Kd = 0,6kpu(0.125Tu)
— tirev kontrolcl) =53.22 =87.24 =8.12
1.4
1.2 femgfeemee b e fenneeeee fnnneeeeees
1}--q--F---- Fonommoe- R RRREEE e e
B
CIITY 0 OO T SN P B A R I
ol M —
3§ USSR SO R S —
|:| 1 1 i 1
0 2z 4 b o 10
Zarman (5]

a) Oransal kontrol (P)
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16

1.4

__________________________________________________

12

______________________________________________

----------------------------------------------

.......................................................

Zaman (g)

b) Oransal ve integral kontrol (PI)

1.5

Genlik

0.5

--------------------------------------------------------

0 H H H
1] 2 4 B g
Zaman ()

10

c) Oransal,integral ve turev kontrol (PID)

Sekil 3.12 P, PI, PID kontrolculi ug@gisi otopilot igin

adim (step) gisine sistemin cevaplari
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3.3.2 Sga-sola Yatma (Roll) Hareket Otopilotu

Bir ucazin saza-sola yatma harekegekil 3.13 ‘de gosterild@i Uzere kenar
acisi (bank acisi) otopilotu tarafindan kontrol edilmektedir. Uggd-sala yatma agi
degisimini istenilen seviyede sirdirmektedir. Pratik olarak otopilotu kanat!
seviye agllarini ( yada @ = 0 ) ayarlama yapaeiilde tasarlamaliyiz. Otopilot, bir
kargilastirma Unitesi, aileron, tahrik elemani, ugak harekgtli@ (6rn. transfer
fonksiyonu) ve ugan saa-sola yatma hareketi aci glgmini Olcecek durum

ciroskobundan okmaktadir.

A
- . Sas-sol g
,?(llerop ) > dénme >
aktuatoru dinamikleri
Durum
ciroskobu

Sekil 3.13 Genel bir g@-sola yatma hareket kontrol sistemi

Uygulamali hesaplama (Nelson, 1998) sa@idaki tasarim kriterleri siginda

kanatlarin seviyesini ayarlayacak bigaasola yatma kontrol sistemi tasarlanacaktir.

Ls, = 2.0 /s? Lp =-0.5 Is
Sistem sOnUm performansi i¢cin sénum oréam 0.707 ve sbnumsuz gal
frekanson = 10 rad/s dir. Komple ga-sola yatma (roll) hareket kontrol sisteminin

gosterimi sekil 3.14 ‘dedir.

Ma
. €c - Ucak %)
c Akttamf | dinamikleri >
a @/ da
Sensor
ks

Sekil 3.14 Sga-sola yatma (roll) hareket kontrol sistemi (Nelson,1998)
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Bu uygulama igin servo tahrik elemani ve sensoaRkelari sirasiylakve k
dir. Basit s@-sol yuvarlanma hareket gigimi icin transfer fonksiyoniA@(s) / Ada(s)
dir. Bu transfer fonksiyonusagidaki sekilde gelgtirilmi stir.

Ap (s) _ Ls
)
B (s)  s(s- L

Bu uygulamada sensori mukemmel cihaz olarak katiid. €5eribesleme

yonusekil 3.15 ‘deki gibi birim geribesleme olarak gadebilir.

A% a (S) A(P (S)

G(s) =
=) e(s) Aéa(s)

o
= k-
a )
sis- b
%]
ks=1

Sekil 3.15 Basit sga-sola yatma (roll) hareket kontrol sistemi

Geri besleme transfer fonksiyonu idealize edilngensor olarak kabul

edilmektedir.
H(s) =1

Sonug olarak geri ve ileri besleme transfer fonbsigrini birlatirirsek ;

GGs)H(s)= K
s(s— L>
p
k::kaLaa
k
G H -
©HE o
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Sonum oran&=0.707 bu kontrol sistemiyle karilabilir. Sistemin kazanci,
root locus cizgisinde belirtildi gibi, orijinden 45 aciyla bir ¢izgi cizilmesiyle
hesaplanabilir. SGnim oraningn= co® formalu ile hesaplanmaktadf.acisi pozitif
gercek eksenden saat tersi yoniinde yapilan a@kotanimlanir. Bu cizgiyi kesen
herhangi bir kék 0.707 sonum oranina sahiptir. Biktadaki kazang, sagidaki
buyukluk kriteri tarafindan hesaplanmaktadir.

k[
'slis+ 05

s =-02£29.25i dir.

Buyukluk eitli ginden s cikartilir ve her benin buyukl@gu k icin hesaplanir.
k =0.0139

Bu uygulama icinsu gorulebilir. Bir kazan¢c se¢mek mumkundur. Cunki
s6num orani ihtiyaci uygun gerdedir. Bununla birlikte sénimlenmemdogal
frekans dgeri belirtilenden ¢ok dfilk dezerdedir.

on = 0.35 rad/sn

Sonumlenmengi dogal frekansin orijinden root locus cizgisi Uzerink&ro
cizgiye olan radyal uzaklik olgunu hatirlaymiz. Bu sistemle ilgili problem glik
sgga-sola yatma hareket sénimine sahip olmasigier B&a-sola yatma hareket
koku Lp negatif yonde daha buytk olsaydi. Root $oetrisinin dikey asimtotu sola
kayardi. Bu durumsekil 3.16 ’'da noktali cizgiseklinde root locus gisinde
gosterilmitir.

Lp, saa-sola yatma hareket sonim koku kanat agrkin bir fonksiyonu
olarak gérinmektedir. Bundan dolay! ggakanat acikf artirilarak Lp daha negatif
yapilabilir. Bu durum belki pratik olmayabilir veubytizden artiriiny sonim orani
elde edilmeye ihtiya¢c duyulacaktir. Beekil 3.17 ‘deki gibi derece geribeslemesi
eklenerek bgarilabilir. ic dongu transfer fonksiyonu sekilde aciklanabilir :

Aps) - L
A6a(s) <Si Lp>
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0.4

Roaot Locus

03

0zr

Imaginary Lxis
[}

-0+

N2 -
03k §
_|:|4 | | | | | | | |
.05 045 04 035 03 025 02 015 01 005 0
Real Axis
N i
Sabit sonum
oran cizgisi N
Wnp2> Wnpl
\ Wnp2
\ Wnp1l
Noktali ¢izgi, kutuy P2 P1 N

sola kaydirilinc
olusan root locu

egrisi

Kesikli ¢izgi, orijinal
root locus @risi

Sekil 3.16 G(s)H(s) = k/s(s+0.5) ‘in root locugrisi
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Ge e, _ %a| Aileron Ucak P )

Q Arlpp. servosu +—p} dinamikleri p 1/s >
S ka5 P /5a
e erg da
Dereceli
Ciroskop
Ciroskop
Kg

Sekil 3.17 Derece geri beslemeliggasola yatma hareket blok diyagrami
(Nelson, 1998)
Ucak dinamikleri, ks aileron servosu ve dereceli ciroskop icgignk 1 icin i¢
dongu tranfer fonksiyonu :

kIL

G(s)“_ = s 05

H(s), -1
I¢c dongu transfer fonksiyonu tarafindan yegiglrilirse :
G(s),

M(S)IL - 1Jr G(S)IL H(S)IL

kIL

s+ 0.5+ k”_

Ic dongl kazanci, gefhemis sgi-sol yuvarlanma hareket kokini daha fazla
negatif eksen boyunca kaydirmak icin secilebiligeEi¢c dongu koki s = -14.14 de
olursa root locus @isi sola kayacaktir. Bu ylzden istenen sénim ore@i
soénumlenmemngi dogal frekans,un elde edilmg olacaktir. Bunun manasi, i¢ dongu
kazanclt k 13.64 ‘e eit olmasi gerekgidir. Dis dbngu icin transfer fonksiyonu

G(s)H(s). su sekilde tanimlanir.
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k, (13.63
G(s) H(s)= ———
s(s+ 14.1%

Yukseltici kazanci k 7.33 ’e gittir. Sekil 3.18 , 18 kenar acisi icin ilk bozucu
etki ile kontrol sisteminin zamana kacevabinin d@simini gostermektedir. Kontrol
sistemi hizlica kanatlarin uygun seviyeye gelmesailamaktadir. Bu uygulamada
tasarimci tum tasarim Ozellikleriyle kdasmistir. Ozel durum olarak ilk duruma
dereceli geribesleme dongusuni ekleyerek hem sondmanini  hemde

soénumlenmemgidogal frekans 6zelliklerinin gganmasi gercekdgirilmi stir.

aistemin yuvarlanma (roll) cevabi
16

T e S
) E— R S R A— l

1) S S S -

Bank acisi (deg.)

()

Zaman (s)

Sekil 3.18 Kontrol sisteminin ilk durum bozucu agegisimine kagi

sgga-sola yatma (roll) a¢i1 desim cevabi
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3.3.3 Yiikseklik (rtifa) Kontrol Sistemi

Bir ucagin yukseklgi, yukseklik otopilotu tarafindan korunmaktadir.
Basitlestirilmi s bir yikseklik kontrol otopilotusekil 3.19 'da gorilmektedir. Temel

olarak otopilot ucgin mevcut yiksekdi ile istenilen yukseklik arasindaki farki sifir

yapmaya cair.

Boyle bir otopilotun nasil ¢aliigini ve fonksiyonlarini nasil gercektedigini
analiz etmek icinsu kabulleri yapmamiz gerekir, ilk olarak gga hizi bir kontrol
sistemi tarafindan kontrol ediliyor olmali, ikinalarak herhangi bir yatay etki ihmal

edilmelidir. Bu sinirlamalar ile sadece hareketitkey dizlemde oldgu kabul

edilecektir.
Rirer - Elevator Ucak h
Kompensator —» . ¢ . >
servosu dinamigi
Yukseklik
sensorl

Sekil 3.19 Yukseklik (irtifa) kontrol sistemi (Nelap 1998)

Elevator transfer fonksiyonyagidaki sekilde 1. dereceden tanimlanmaktadir.

d K
e_ a

e s+ 10

Ucak dinamikleri icin daha 0©nce ggirilen transfer fonksiyonlari
kullanilacaktir.

Yukseklik kontrol sistemi iginAh / Ade transfer fonksiyonu bulmaliyiz. Bu
sekil 3.20 ‘de gorulen u@n tirmanma derecesi, ugwacisi ve ilerleme acilar
arasindaki kinematik sélikler cikarilmaktadir. Sekil 3.20 ‘den su iliskiler
cikanlabilir.

Ah = Uy sin(A8 — Aa )
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Kucuik agilar icin gitlik su sekilde yazilabilir.
Ah = uO(AO - ha )
Simdi Ah / Ade ‘i bulunabilir
sAh(s):= U, (46 (s)- Aa (s))

Yo
Ah(s):=—-(A8 (s)- A (s))
S

T

Sekil 3.20 Tirmanmanin dikey incelemesi icin gerddtiematik iliskiler
(Internet, 4)

Ade ‘e bolerek istenilen transfer fonksiyongite gi elde edilir.

Ah(s) ;:E. A8 (s) Aa (s)
05 _(s) S B5_(s) A5 (S)

AB(s) / Ade(s) transfer fonksiyonaq(s) /Ade ‘densu sekilde elde edilir.

Aq =00
Aq(s): = shB (s)

M (s) . 1 4q(s)
Aée(s) S A (s)
AG+BG

S<ASZ+ Bs+ C>
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Aa(s) / Ade(s) transfer fonksiyonu daha dnce c¢ikartgkmi

Aa (S) - AaJchx
8o (s) s<Asz+ Bs+ C>

AB(S) / Ade(s) veAa(s) / Ade(s) transfer fonksiyonun katsayilar gizelge 3.3
'de verilmistir.

Uygulama (Nelson, 1998) : Bir STOL nakil ggadirek kaldirma kontrol
yuzeyine sahiptir. Bu convensiyonetiakaldirma kanatgiklarindan farkhdir. Direk
kaldirma kanatgiklari yukarisasi donerek kanadin kaldirma gucunu artirir veya
azaltir. Bu 0ornekte direk kaldirma kontrol yuzdyillanarak, yukseklik kontrol
sistem tasarimi yapilacaktir. Analizi basitlendikmigin ucain hizi ve sga-sola
yatma hareket kontrolinin ayri bir otopilot tamdfn kontrol edildii kabul
edilmistir. STOL uc&inin aerodinamik karakterigti ve yukseklik otopilotunun

istenilen performangu sekildedir.

4 ft/s2? o ft/s2 uft/s
-560 -50 400

Otopilot performans 6zellikleri yegee zamanist< 2.5 s ve sonim orani
& = 0.6 olmahdir.

Ucagin yukseklik kontroll igin potansiyel tasarim kopsesekil 3.21 ‘de
verilmistir.

Kontrol sisteminin her elemanin icin transfer feiyonlari cikartilacaktir.
Yukseltici transfer fonksiyonu kazancia kdirek kaldirma servosu 1. derece olarak

tanimlandi ve geri besleme yapan, sensor mikemisralkokabul edilmitir.
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e €h Direk h
f Yukseltici || kaldirma —» _U(;ak_v_ >
dinamgi
servosu
Yikseklik
sensori

Sekil 3.21 Yukseklik otopilot kontrajemasi (Nelson, 1998)

Ucak dinamikleri icin transfer fonksiyonlari dikegn hareket gtliklerinden
cikartiimaktadir. Ugan hiz ve sg-sol hareket davraglarinin istenilen dgerler igin
ayri otopilotlar tarafindan kontrol edifli kabllini yapngtik. Dikey yondeki
hareket gtli gi su sekildedir.

> Dikey yondeki kuvvetler :m-(ilw
t

W+ Z= m-dlv

dt

Degiskenler bir referans gerlerinin degiskenlerine goére aciklanirsa ;

WZ+AZ= m-;-<w0+ AW>

Fakaiw + Z,=0 vew, =0 seviye ugssitli gi icin ;

AZ =m\w

Aerodinamik kuvvetAZ ’in degisimi sadeceAw ’'in ve Adr ‘in bir fonksiyonu

olarak kabul edilmektedir.

AZ iidj-AW+ dj-M

dw b, f
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Diferansiyel gitlikleri ¢ikartarak ;
AW = Zy AWA Zg 00

2 = aZ/OW:i.aZ/a(W/UO) :i_z

Ah [ Adr transfer fonksiyongu sekilde elde edilebilir.

Aw(s) _ Zg
83 . (s) s-Z,
h = -Awv
Aw(s) 1y

Foot Locus

20

15+

10

Imaginary Lxis
[}

A0 F

15 F

-0 1 1 - 1 1
=30 =23 =20 -13 -10 -5

Feal Axis

Sekil 3.22 G(s)H(s)=k/s(s+1.4)(s+10) yukseklik kantsisteminin

root locus @risi
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STOL nakil ucd@l icin aerodinamik datalari ¢ikartilarak ;
Ah(s)  _ -50
B, (s)  s(s+ 13

Ileri yon tranfer fonksiyonu ;

k

G(s) =
s(s+ 1.4 (s+ 10

k = ka(-10).(-50) = 500.k

G(s)H(s) ‘in root locus @isi sekil 3.22 'de gorulmektedir. Her ne kadar
istenilen sonim orarf = 0.6 baarilsa da yerlgne zamani 2.5 sn. ‘den buyuktdr.
Yukseklik igin kapali kontrol sisteminin birim basak girge cevabisekil 3.23 'de
gorulmektedir. Sistemin performansini getmek icin bazi ¢gt kompanzasyona
ihtiyac vardir. Bir 6nci devre ileri yon kompangasu sistemin performansini

iyilestirmede kullanilabilirSekil 3.24 sistemin kompanzasyonlu root locgasdir.

TE = 5F@ a<b

s+ b
Oncl devrenin sifin sadece kutubun soluna s =dd.gerlemistir. Onci
devreden dolay! root locuszrsi sbnimstiz sisteme gore sola kagmi Sonumli
sistem icin hem sOnim oranina hamde yerke zamani hedefimize ylaaktayiz.
Sekil 3.25 sistemin kompanzasyonu yap#grsistemin birim basamak fonksiyonuna

cevabini gostermektedir.

14 : : : :

P S A S AU N ]

1] 2 4 5 g 10
Zaman ()

Sekil 3.23 Yukseklik kontrol sisteminin birim basaknadim girsine cevabi
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Root Locus

2':' T T T

15 F .

10 e

Imaginary Lxis
[}

-10

_20 1 1 1
=30 =23 =20 -15 -10 -3

Feal Axis

Sekil 3.24 Kompanze edilmiyiikseklik kontrol sisteminin root locugresi

1.4 ! ! ! !

12} msmemnamd e T

ER e e RRETLEEEEEEEED R e Rl

Genlik

OB b--J------ R e e b e I
H R e e mmmmbesmoseoodee oo

1] S S— R S S —

Zaman (=)

Sekil 3.25 Kompanze edilmiyikseklik kontrol sisteminin

birim basamak adim giine cevabi
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3.3.4 Hiz Kontrol Sistemi

Ucgagin ileri yon kontroli itme sistemindeki gigim vasitasiyla kontrol
edilmektedir.istenilen ucak hizi bu sayede istenilen seviyeddisilmektedir. Bu
ise motor nozulunun kapain acilip kapatiimasiyla itmeyi kontrol etmektediekil
2.26 basit hiz kontrol sisteminin tanimlanmasi®istem bilgenleri ; kompensatotr,
motor nozulu, ucak dinamikleri ve geri besleme eglaridir. Bu elemanlar hizla

birlikte ayni zamanda uga ivmesinide kontrol etmektedir.

AUrer P Motor AU
kIIerlyont__ N valf N M_oktor lp d_UgaIi_ >
ompensator kontrolii gecikmesi inamgi

Geribeslemq
elemani

Sekil 3.26 Hiz kontrol sistemi blok diyagrami (Nefstb 998)

Uygulama (Nelson, 1998) : STOL nakil ggaicin hiz kontrol otopilot
performans karakterlerinin incelenmesi ; valf sewomotor gecikmesi ve ileri yon

kompanzasyonu ve geribesleme elemanlari icin teafighksiyonlari :

1C

Qar (8) = <1 10
1

Gmotorgec(s) = <01

K (s+ 0.3
G(s) = 1:21 =
s <
H(s) = 10s+ 1

Ucak dinamikleri uzun periyot yaldani yapilarak hesaplanmaktadir.

_ ft-deg
Xg = 0.038 , &
S
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Bolim 3’de kisa periyot yakjam ile gelktirilen ucggin transfer fonksiyonu
asagldaki formdadir ;

Au B 0.038s
A8 s+ 0.039s+ 0.05:

Bu otopilotta geribesleme yonu icin hem ivme hemde hgzsuhelerinin ikisi

icinde kullaniimstir. Geri besleme transfer fonksiyongagdaki gibidir.
H(s) = 10s+ 1

Ucazin hiz kontrol sisteminin, komple transfer fonksiyoswsekildedir ;

3.8k:(s+ 0.9
G(s) H(s)=

(s+ 10-(s%+ 0.039s+ 0.053
Sekil 3.27 ‘de kapali transfer fonksiyonun root locgsis verilmistir. Sekil

3.28 birkag farkl yukseltici kkazanci igin birim basamak gime sistemin verege

cevaplari gostermektedir.

Roat Locus
0.25 . . : . :
0zt [
GRERS .
a1t .
2 post .
&
-
5 Op-------- =
=
T 005t .
g
01 ¢ .
015 ¢ .
02t \J
_025 1 1 1 1 1
A2 -10 -3 -5 -4 -2 0
Real Axis
_ 3.8k (s+ 0.9 _ _
Sekil 3.27 G(s) H(s = - intransfer fonksiyonunun

(s+ 10 (s?+ 0.039s+ 0.053

root locus @risi
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14 : : : :

a) Kazang ka=10

Genlik

b) Kazang¢ ka=40 =
T R S R S
R I S
D2
0 : : : :
0 2 4 B g 10
Laman (=)
1.5 T T T T
«J\V& ; SO S S |
c) Kazang ka=100 = : : : .
5 .
L e S
0 ' ' ' :
0 B g 10
Laman (=)

Sekil 3.28 Farkli kazang @erleri icin hiz kontrol sisteminin basamak gicevaplari
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3.4 Kararllik Geli stirme Sistemi

Bir ucagin istenilen uck kalitesine sahip olmasi icin yapay gda@rarlligini
gelistirmek gerekmektedir. Bu fonksiyonu gercekleen kontrol sistemlerine
kararlilik gelstirme sistemleri, SAS (Stability augmention systems) &lara
adlandiriimaktadir.

Ucagin yapisal kararlhifii aerodinamik kararlilik turevlerine gladir.
Tarevlerin buyuklglt ucain yatay ve ugu hareketlerinin sonim ve frekans
degerlerinin her ikisini birden etkilemektedir. Bundan dolayl kararllikevleri
ucazin aerodinamik ve geometrik karakteristik 6zelliklerinin birer fondsiydur.
Ozel bir ugy rejimi, istenilen ucy kalitesine sahip bir tasarimla mimkin hale
gelmektedir. Duzlemsel ugukararlilk katsayilari yatay kuyruk hacminin bir
fonksiyonudur. Tasarimlarda kuyruk ggniini ve yerlgimini segme hakkina sahibiz.
Cma, Cmg uca&In kisa-periyot modu igin uygun sonum ve frekangederini
sgzlamaktadir. Bgtan sona gegibir ucy; icin ugagin durumundaki désliklere (flap
hareketleri, in§ takimlarinin pozisyon @gsikligi v.s.) ba&l olarak yada Mach ve
Reynold katsayilarinin kararlilik katsayilari tzerindeki etilgen dolayr kararlgin
degismesi beklenmelidir. Clnkl uglesnasinda ugak bir ¢cok farkli konumda ofaca
icin kararlilik tirevleride bu hareketlere ghia olarak  dgisecektir. Kararlilik
turevlerinin dgisimi ucus kalitesini de dgistirecektir. Bundan dolayl tum ugu
degisimleri esnasinda uegu kalitesini istenilen seviyenin Uzerinde tutmak

durumundayiz. Bunu karmanin yolu kararlilik kontrol sistemlerinin kullanimindan

ecmektedir. o ;
ge¢ Kararllik gelistirme sisten

a 0, o, o) )

istenilen s °p e

Pilot | I_(ontrol_ > _Uggk _ >
sistemleri Dinamikleri

Dereceli
Ciroskop

Sekil 3.29 Dereceli ciroskop geribeslemeli kararlilik g&lne sistemi
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3.5 Otomatik inis Sistemi (ILS)

Otomatik ing sistemi ILS (Instrument of Landing System) yardimiyla ucgak
gorts alaninin kisith oldgu durumlarda guvenli bgekilde ink gerceklgtirmektedir.
Bu sistem, yer Ussu sinyal verici merkez tarafindan gonderileyalrin pano
yardimiyla dgerlendirilip bulutlu ortamlarda sanal bir rota gizerek pilota refiber
etmesini splamaktadir. Tamamen otopilot kontrolli ugaklarda ise bu durumun buttn
safhalarini yaklgma, ing acgisini ayarlayip igé gecme ve yere guvenli dokunma

islemlerini otopilot sistemi gercekigrmektedir.

Localizer merkez
¢lzgist max. smyal

etkinlizi \ B

00 Hz. Bandh —

-_— e H\"‘\-.. s )
X [T —— ] Localizer
T '__[__,_:_—————'E" g vericisi
“150 Hz. Bandh L 4

_r"ff_ﬂ-
- d_,d-ﬂ'”'ﬂ;’r

- ——

—

Sekil 3.30 Ydringe merkezleme sistemi

Otomatik ing sistemine gecmeden o©nce ILS cihazinin foksiyonu
incelenecektir. ILS’ in arkasindaki temel fikir @garehberlik edip onu yatayda ve
dikeyde ucgin inecei piste kagl ucazl duz bir hale getirmekdir. Yoériinge ¢utwu
ucag! pist gizgisi Uzerinde sabit bekilde tutmaktadir. Bu tretilen azimuth sinyalleri
ile baarilmaktadir. Alinan sinyaller elektronik pano Uzerinde ydriinge dkci
denetlenmektedir. Verici 108-112 MHz. arasinda sinyal Uretmektedimuizirehber
sinyalleri 90 Hz. lik sol tarafa yonlendirilen bir sinyal ile 15@.Hk sg yone dgru
yonlendirilen bir sinyalin birlgtirilmesiyle oluturulmaktadir. $ekil 3.30) Eer ugak
dogru olarak planlanan pist cizgisi Uzerinde ise bintden her iki sinyal it
blyuklikte olculecektir. ger ucak pist cizgisinin ganda ise 150 Hz. lik sinyal 90

Hz. lik frekansa gore daha kuvvetli oranda dlc¢ulecektir.
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Bu frekans farkhig ILS sistemindeki alici ile otomatik olarak ol¢ulup,
farklihk gostergede normal denge cizgisiningisala dikey bir cubuk ile pilota
iletilecektir. Yine aynisekilde ucak pistin solunda ise 90 Hz. lik frekans kuvvetli
Olculecektir ve ILS goOstergesi ugapist cizgisinin solunda temsili bir cubuk ile
gostermek suretiyle pilotu bilgilendirecektir. Tam otomatik otogsistemlerinde, bu
ayarlama pilot tarafindan g otopilot sistemi tarafindan kusursuz bjekilde
gerceklstiriimektedir.

Egimli inis yolu bolgesi, pist tzerinde konumlanmaktadir ve bu bdlge icin
329.3 - 335.0 MHz. arasinda bir frekans yayimlamaktadir. Bu frekansin agasa
onceden belirlenen inyolu tzerinde rehberlik edip guvenli $mi gerceklgtirmektir.
Inis egim acisi genellikle yatayla 2.5 — 3 ° aciya sahip§iekil 3.31 bu gim yolunu

aclyl biraz abartili olarak gostermekle birlikte detayli aciklamaktadi

Eginh

SR
i s rotast

Egmb iz band
“merkez cirgist max
stiyal etlnhid
; |
\\h \ v
LRI R R R RO ATt e o T
Dng igaret I; 1paret

Sekil 3.31 Ucgak gimli inig sistemi

Taslyici frekans Uzerine iki adet sinyal bindirilerek yoringe bslficiain
ucazin dagru ezsim yolu Uzerinde veya altinda olglunu gosteren hata sinyal
olusturulur. Bu hata sinyali ILS goOstergesindga@ yukari dg@gru kayabilen yatay
cubuk ile temsil edilmek suretiyle pilota uyari iletiimektedki.adet saretleyici ucal
yoriingede tutmaktadirilk isaretleyici pist bglangicindan 4 deniz mili uzaklik

mesafede konumlanmaktadiikinci isaretleyici ise pist bdangicindan 3500 ft.
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mesafede konumlanmaktadir. Her igaretleyici de dikey olarak 75 Mhz. frekansda
sinyal uUretmektedir. Sinyaller kodlanmaktadir. Ugak bu sinyallerinririceki
dogrultudan gegctiklerinde pano Uzerindeki alici ile bu sinyaller tesgiimektedir.
Sinyaller yakalanginda pilot sesli ve gorsel olarak ikaz edilmektedir.

Gorantinin zayif oldtu durumlarda Pilot ILS’isu sekilde kullanmaktadir.
Pilot, inis igin ugazin seyir ugy yukseklgini yerden 1200 ft. yikselgde ¢cekmelidir.

Bu baarildiktan sonra ucak pistten en az 6 deniz mili mesafede ydringe
ayarlayicisina rastlamaktadir. Pilot bu sinyalleri kullanaragingdgsrultusunu pist
merkez yoringesine oturtmalidir. Ucak gioriinge garetleyicisine rastlaginda,
egimli ucak yorunge sinyalleri alinmaktadir. Ucak son ygikia noktasina gelince
pilot ILS deki yatay ve dikey gdsterge cubuklarini izleyerelgagen vermelidir.

ILS sistemi, ucgin piste dokunmasi icin rehberlik yapmaz. Bunu pilot, ILS
gostergesinden vede sdri bakmak suretiyle pisti gorerek bir gnreferans yolu
izlemelidir. Bu glem pilot igcin 5-6 sn. surmektedir. Pilot bunu pistten yeterli bir
yukseklikte gercekigirmelidir. Eger pist gorinmuyorsa daha fazla ileri
gidilemeyecgi icin pilot bu ink islemini iptal etmelidir. Buna dnceden belirlenen
karar yuksekli de denilmektedir.

Inis isleminin pilot ile gorsel cizgi yardimi olmadan yapilmasiniy@asak
otomatik ing sistemi kullaniimalidir. Bu sistem yoriinge belirleyicisi \i@ndi inis
yolu sinyalleri ile uc@i secilen yikseklikten alip seyir yuksehti kademe kademe
azaltip piste dokundurmaktadir. Otomatiksigistemi (autolanding) birka¢ otomatik
kontrol sisteminin bilgminden olgmaktadir. Bunlar yoringe belirleyici vegimli
inis yolu birlestici sistemi, yukseklik ve ucak hiz kontrol sistemi ve otomatik piste
dokuny (auto flare system) sistemleridir.

Sekil 3.32 ucdin piste d@ru seyrini gostermektedir. Ucak istenilegireli
rotanin altinda goziikmektedistenilen gimli rotadan ucaa dik olan normal mesafe
farki d olarak tanimlanmaktadiF., inis noktasina gore istenilengien noktasi ile
ucazin rotasi arasindaki ac¢i farki olarak tanimlanmaktadir.gity €ota vericisinin
ucaza olan dik mesafesidir. Ugaegimli inis rotasi Gzerinde tutmak icin acisi sifir

yapiimalidir.
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Sekil 3.32 Egimli rota Gzerindeki ugan konumu

Ucagl bu eimli inig rotasi Uzerinde tutma fonksiyonunu gercgiilecek
otopilot tasarim fikriSekil 3.33 'de detayli bigekilde gosterilmektedirl ve d igin

transfer fonksiyonlari yukarida matematiksel olarak ifade egtilmi

MNetz0 €r 0. a Y d I

Egimli rota » Yukseklik, ugiy y U, 573
birlestiricisi acisi otopilotu 9 57 3< R

Egimli rota acisi

Sekil 3.33 Otomatik gimli rota kontrol sistemi (Nelson, 1998)
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Ucagin algalmasi esnasinda, @gaucy agisi ve hizida kontrol edilmelidir.
Ucus acisi kontrol sistemi daha 6nce bolim 3.4 ve 3.4.1 de detayli acikisnmi
Sekil 3.34 'de gosterilen otomatik hiz kontrol sistemigigainis boyunca sabit hizda
ucmasini sglamaktadir. Ucak hizi jet motorlarindaki kisma valfleri ilensiad olarak

denetlenmektedir.

Y er Tp arpm
Ure u
f Kompanzator N Jet motoru Motor Ucak

valf servosu [ gecikmesi [®| dinamgi

Hiz veivme
geri beslemesi

Sekil 3.34 Otomatik hiz kontrol sistemi

Sonug olarak ugak piste gngin ¢ok yaklgtiginda, gimli inis rotasi devre di
birakilarak, ucak flare manevrasina gecirilmelid§ekil 3.35) Flare manevrasinin
amaci dikey alcaltma oranini azaltarak, gugayere temasi esnasindaki carpma

enerjisini en az seviyeye glirmektir.

Egimli inig rotast -

/
Egnizel iz apia v Flare rotast
{ S
R T T R T T T F T F e o T iy

Egimli iniz Pist

rota vericist

Sekil 3.35 Flare manevrasi
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Otomatik Flare kontrol sistemisagida Sekil 3.36 'da detayh birsekilde

aciklanmgtir.
h, % [Birestirici |2 uUcak | 2. h N [1] "
(Coupler) Otopilotu 9 > < >
1
T

Sekil 3.36 Otomatik flare kontrol sistemi

YUk azaltma aktif kanat kontrolu ile tasarimci kanadiiinmee momentlerini
distrebilir. Aktif kontrol kanat tasarim yukinu azatma ile tasarirkanadin
mesafesini artirabilir yada kanadigid gini distrebilir. Kanat mesafesini getetme
islemi ile kanatlarin aerodinamik etkileri artirilabilir. Bglem kaldirma/sirtiinme
oranini artirmaktadir. Aerodinamik etkinin artirlmasi ve kanat s@gmin
diUsuridlmesi daha kaliteli ugwe daha az yakit sarfiyatigar.

Kararlihk gelstirme sistemi ugan hicbir 6zellgini disirmeden, yuksek
kalitede ucgun gerceklgmesinin sglar. Eger yatay ve dikey kuyruk kontrol
yuzeyleri aktif kontrol sistemi dahilinde ise kuyruk alani dadillr. Statik
kararliligin disurilmesi daha az surtinme kuvvetinin etkimesigiaacaktir. Daha
kiguk kuyruk alani kombinasyonu ile azaltgmstatik kararhlik, kuyrga daha az
surtinme kuvveti etkimesini gayarak ucgin performans karakterini gglirecektir.

Kanat alani aktif kontroli gder yonden uguvuruntusunda etkili olmaktadir.
Kanat, kuyruk, ucak gotvdesi ve kontrol yuzeyleri yapilarinda vuruntu kendini
gostermektedir. Vuruntunun sebebi, yapisal dimnéer ve ucy esnasinda uga
etkiyen aerodinamik kuvvetlerdir. Aktif kontrolctli otomatik kontrol sistnmin
tasarimi, yapisal titgn kontroli ile vuruntunun o©nlenmesinde 6nemli rol

oynayacaktir.
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4. MODERN KONTROL TEOR iSi

Bolim 3'de geribesleme kontrol sistemlerinin tasarimi, root loeksigi
kullanilarak gercekkgirilmi stir.

Bu bélimde modern kontrol teorisi incelenecektir. Bu teorinin uygulamasi da
incelenip, sistem Uzerindeki avantajlari tespit edilecektir. Gegeyilda yuksek hizli
bilgisayarlarin gelimiyle kontrol sistem tasarimina yeni bir yajta getirildi. Bu
yaklasim genel olarak modern kontrol teorisi olarak adlandiriimaktadir ve dontr
sistemlerine daha c¢ok sistematik faydalar getitimiModern kontrol sistemleri, 1.
derece diferansiyelstlikler olarak tanimlanmaktadir. Problemler bu durum icerisinde
formulize edildikten sonra, kontrol sistem tasarimcisi kakmeontrol problemleri
dijital bilgisayarlarda ¢6zebilmektedir. Modern kontrol sistemilerdiger bir avantaji
ise optimizasyon tekniklerinin optimal kontrol sistemlerinin tasararuygulanabilir
olmasidir. Bu teorinin tamamen agilenasi icin matris cebrinin de ¢ok iyi bilinmesi

gerekmektedir.

4.1. State - space Modelleme

Kontrol sistemleri analizine ve tasarimina, state-spacensisgaklaimi
zamana bzl bir tanimlama metodtur. Daha once cikgrttuz hareket gtlikleri
kolaylikla state — space formunda yazilabilmaktedir. Bu durur@iskinlerinin
kontrol problemlerine uygulanmasi modern kontrol teorisi olarak adlandkt&dir.
Durum deiskenleri analiz edilen sistem dinamiklerini yoneten 1. derece dseral
esitliklerdir. Herhangi bir yiiksek dereceden diferansiysiitigler, 1. derece
diferansiyel gitliklere gére ayarlanabilmektedir.

Matematiksel olarak, durum gigkenleri ve durum gtlikleri tamamen sistemi
tanimlamaktadir. Sistemin durum gikkenleri , %(t) . . . %(t) min. deiskenlerin
takimidir ve § aninda ve gisle birlikte bilinmesi, herhangi bir ka zamanda t 3t
sistemin durumunu hesaplamak icin yeterli olacakRurum deiskenleri sistemin
cikist ile karstiriimamahdir. Bir ¢iks desiskeni Ol¢ulebilir ama durum g@eskenleri
her zaman bu durumu beslemez. €dtwrum dgiskenlerinin bir fonksiyonu olarak

tanimlanir.
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Ik olarak fiziksel sistem bir diferansiyekitlikler takimina indirgenmelidir.

Esitlik uygun matris formunda yeniden yaziimalidir.
X Ax + Bn (4.1)
Sistem ¢iky1 durum ve kontrol giglerine gore gagidaki gibi agiklanmaktadir.
y=Cx+Pp (4.2)
Durum, kontrol ve ¢iki vektorlerisu sekilde tanimlanmaktadir.
()]

X, ()
Durum vektori (n x 1) 4.3)

x (1)
5, (1)

5, (1)
Kontrol ves geektord (p x 1) (4.4)

,6p () J

y, ()]
y, (1)
Cilglvektort (g x 1) (4.5)

,yp () J
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A, B, C ve D matrislersu sekilde tanimlanmaktadir.

1

b21

21

d21

Ay A,

| hl "n2 ° "

b, b, . ..

| ' nl "p2 " "

1 "12 °

| ' nl1 "n2 ° " °

d, d, - ..

| 'nl "n2 " "

An
Sistem matrisi (n x n)
a
nn |
b1 n
Kontrol ve gigimatrisi (n x p)
b
nn |
Cl n
(9 xn)
nn |
dl n
(@xp)
d
nn |
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Durum aitlikleri 1. dereceden difransiyeridiklerdir. A ve B matrisleri sabit
yada zamanin fonksiyonu olabilirler. Her uygulama igin ucak harskéklerini ve
sabit dizilerden olgan matrisler incelenmetedir. A ve B matrisleri, kararlne
ucazin kontrol turevleridir.

Eger sitlikler yiksek mertebeden diferansiyalitékler ise bunlar 1. derece
diferansiyel denklemlere indirgenmelidir.

Sekil 4.1 Lineer durum denklikleri (Ogata, 2002)

Orngin fiziksel sistemin, n. dereceden diferansiyel denklgeklinde
tanimlandgl kabul edilirse ;

) +an1-gtc(t)+an-c(t) = K(t) (4.10)

c(t) ve r(t) dgiskenleri sirasi ile c¢iki ve giris desiskenleridir. Bu diferansiyel
denklem durum daskenleri tanimlayarak 1. derece diferansiysitli& takimina

indirgenmelidir.
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x, (1) =c(t)

d
% (1) =5 o) (4.11)

dn—l

dth-1

X =

c(t)

Durum deiskenlerisu sekilde yazilabilir.

*

X

% (t) = X,(t)
X, (t) = X,(t) (4.12)
Xa (1) = 8% (1) =8, X, (1) —.c.m @ X, () + 7 (1)

En son gitlik, yiksek dereceden turewvsi#igi icin orijinal diferansiyel gitlikler

cinsinden c¢ozumi vyapilarak elde edilir. Denklem durungiséeni cinsinden

yazirlirsa ;
X = Ax+Bn (4.13)
0 1 0 0 0 0 |
0 0 1 0 0 0
0 0 0 1 0 0
AL I (4.14)
0 0 0 0 0 1
|"& T8 T T@ &, - - - T
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o O O O

_1_
cikis esitlikleri :
y = Cx (4.16)
c=foo...q %)

Kismi diferansiyel gtlik icin c¢ikis vektori kontrol vektorinin bir fonksiyonu
degildir. D matrisi, 0 matrisidir. Problemlerde D migini bu sekilde kabul
edilecektir. Bir cok sistemde analiz edilen fiziksestem, birka¢ diferansiyelsidlik

ile tanimlanirlar. Durum dgskeni metodu bu tarz denklemelere uygulanmaktadir.

4.2. Kanonik (Canonic) Dénigtimler

Fiziksel sistemi formil olarak state - spapsterimine doiiminde sistemi
tanimlamak icin bir takim degsken seti secilmesi gerekmektedir. Buzdi&en segimi
de matematikselslemlerin dayang@ icin cok uygun olmayabilir. Sistemin durum
esitliklerinin ¢c6zimunin gercekddrilip incelemeye ihtiyacimiz vardir. Bunun igin
orjinal durum eitliklerini daha uygun forma déntiirecek bir P matrisi tanimlamak

mumkdnddr.
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Verilmg olan durum gtliginin karakteristgini incelemek igin, bir diagonal
matris olan kontrol edilecek sistemin matrisindeananic formdaki durum
denklemlerine sahip olmak faydali olacaktir.

Bir sistemin durum denklemleri taraflarindan moeedigini distintlirse ;

X = AxiB (4.18)
y = Cx (419)

Burada A sistemin matrisi diagonal matrisgitiir. Yeni bir z durum vektori

tanimlanirsa, x, z ve dogiim matrisi P arasindakigki su sekilde olur.

Xx=P.z (4.20)

Durum aitli gi yeni durum vektor z'ye gore yeniden yazilir jse

z = PLAPzs F51-B-r] (4.21)
Z = ANz+ By (4.22)
y = Cz (4.23)

Burada/\ matrisi diagonal yada diagonal matrise yakin tatmadir.

— 1
A = P'AP (4.24)
B = PB (4.25)
) (4.26)
C = CF

DOnguma yapilan durum denklemi orijinal denklem ile ayormdadir. Eer

donsim matrisi P olarak secilirsé, matrisi diagonal matrise doggcektir ve gitlik
canonical formda olacaktir.

DOngim matrisi P, A sistem matrisinin 0z vektorlerinden

hesaplanmaktadir. A matrisinin 6zgeeleri ise gagidaki denklemin ¢ozulmesinden
hesaplanmaktadir.

A=Al =0 (4.27)
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Karakteristik olarak denklesu sekilde yazilabilir.

n n-1 n—-2 _ 4.28
Myad Tra A+ o+ adta =0 (4.28)

Karakteristik denklemin kokleri sistemin 06z gaeleridir. Oz dger vektér bu

esitliklerin ¢ozulmesiyle elde edilir.

NI-A)P = 0 ve i = 123...n (4.29)

P dongim matrisi, sistemim matrisinin 6z g vektorlerinden dontiirilir. Oz

P=@®P;. ..R (4.30)

4.3. Kontroledilebilirlik ve Gozlemlenebilirlik (Controllability
and Observability)

Bir sonraki bélimde ucak kontrol sistemiytgli durum geri besleme tasarim ve
optimal kontrol teorisi kullanilacaktir. Bu modeikontrol teorisinde 6nemli rol
oynayan iki konsept kontroledilebilirlik ve gozlesnlebilirliktir.

Kontroledilebilirlik, kontrol gigi tarafindan etkilenen dinamik sistemin
degiskenleriyle ilgilidir. Eger bir kontrol, ilk durum dgskeni x(t), herhangi bir son
degiskene x(t) bir sonlu zamanda g¢esorsa, bu sistem hakkinda tamamen
kontroledilebilir denebilir. Eer bu kontrol tarafindan bir yada daha fazlgigdesn
etkilenmiyorsa, sistem tamamen kontroledilebiligittr.

Lineer bir dinamik sistem icin kontroledilérli gin matematiksel tanimi
asagldaki gibi yazilabilir. EBer dinamik sistem durum gekenleri tarafindan
tanimlanirsa ;

X = Ax+Bn (4.31)
burada x ve) sirasiyla durum dgskenleri ve kontrol vektorleridir. Sistemin tamamen
kontroledilebilir olmasi icin gerekli ve yetedart V kontrolledilebilirlik matrisinin

derecesi, durum geskeni sayisinagt olmasina bghdir.

V=[B,AB.B, ... A'B] (4.32)
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Matrisin derecesi en gersifir olmayan determinant olarak tanimlanir. Her n

kadar bu tanim Ozet olsa da, bu test, kolay koadiitebilirlik icin uygulanabilir.

Gozlemlenebilirlik, sistemin durum ggkenlerinin  sistemin ciki tarafindan
tanimlanabilirlgi ile ilgilidir. Eger tum x durum d#skenleri bir sonlu zaman
aralginda c¢ikgin y(t) Oolcumiyle hesaplanabiliyorsa bu sistem idg@mamen
gozlemlenebilir denebilir. ger bir yada daha fazla durumgigkeni, sistemin cilgt
tarafindan tanimlanamiyorsa bu sistem icin tam a&larg6zlemlenebilir
denilememektedir. Denklemler tarafindan yonetilerdereceden godzlemlenebilir bir
dinamik sistem i¢in matematiksel test ;

X
y

Ax+ B (4.33)
+
X (4.34)

Bir sistemin tamamen godzlemlenebilir olmasi icinreddi ve yeterli sart icin U

gozlemlenebilirlik matrisiu sekilde tanimlanir.
U=Ta".C,...,(A)".C (4.35)

Burada n sistemin derecesidir.

Kontroledilebilirlik ve godzlemlenebiligin matematiksel tanimlari kolayca
tanimlanabilir. Kontroledilebilirigin veya gtzlemlenebilirfiin kontroliniin bir dier
alternatif metodu durum dekenlerini canonical forma dosiiirmektir. Durum
degiskenlerini canonical forma dostiirdiikten sonra yeni sistem matrisi diagonal
matris olacaktir boylecesiik yonetimi de ayrmmis olacaktir. Eer sistem tamamen
kontroledilebilir ise dizenlenmiyeni sistem igin kontrol matrisi incelenebilecekti
Cunkl denklemler aymis durumdadir. Eer kontrol matrisi (B) herhangi bir satiri
tamamen sifir ise durum gigkenleri kontroledilebilir formda dgldir. Benzer olarak
determinant alinirsa yeni c¢gskmatrisi (C) tarafindan sistemin gézlemlenebilinml
olmadg! anlgilabilir. Eger ¢iks matrisinin herhangi bir kolonu tamamen sifir ise

ilgili durum igin ¢ikis vektorinde, déskenler gbzlemlenebilir dgldir.
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4.4. Durum Geribesleme (State Feedback) Tasarimi

Durum geribesleme, belirlenmioz deerler yardimiyla kontrol sistemi

tasariminda kullaniimaktadir.ségida verilen sistem icin ;

X=Ax+B (4.36)
y =Cx (4.37)

Eger sistem kontroledilebilir ise kapali kontrol sistinin 6z dgerlerini elde

etmek icin lineer bir kontrol yasasi tanimlanabilir
n=kKx+n (4.38)

n state geri beslemesiz kontrol gidir. k geri besleme kazanclarinin vektoridir

ayni zamanda kolon matrisidir.

q X=Ax+Bnp > C —>

Sekil 4.2 Lineer bir sistem i¢in durum geri beslegaenasi

4.36 ve 4.38 formullerini bigarirsek kapal kontrol sistemu sekle dongr.

x=(A-BKk")x+Bn (4.39)
x=AX+Bn (4.40)

A geligtiriimis matrisdir. A matrisi arzu edilmeyen 6z géelere sahip olan

matris olabilir fakat. A matrisi, uygun secilen geri besleme kazanclarbéérlenen

0z degerlere sahip olabilmektedir.
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Eger bir sistemin ilk durum dgskeni t = pdan t = {'e dogru istenilen durum
desiskenine hareket ediyorsa bu sistem hakkinda tamamenokeualitebilir denilir.
Bir baska tanimlamaylasu ifadede soéylenebilir. Kontrol ggrisinyalinden tim

degiskenler (stateler) etkileniyorsa bu sistem hakkinda dar&badilebilir denilir.

4.5. Geribesleme Kazancinin Sayisal Metot ile Hesaplanmasi

Bu bolimde verilmiolan 6z dgerli yapinin kazancglarinin hesaplanmasi igin
analitik yontem kullanilacaktir. Friedland, geri besleme kazamglbulmak igin Bass
ve Gura metodundan gglrilen sayisal bir algoritma sunmaktadir. Bu bolimde bu
metot incelenecektir. Metot tekli girve ¢iks sistemleri icin 6z dgerlerin yerlgmesi
icin gosterilecektir.

Genel durumlar icin durum denklegu formdadir ;

X = Ax+ B/ (4.41)
B kolon matrisi ;
bl
4.42
. (4.42)
bki

Kontrol yasassu sekilde acgiklanabilir ; -
n=-k.x (4.43)
Burada k, tekli gig cikish sistem icin bilinmeyen kazanglarin vektorudiurgeE

orijinal sistem, yardimci formda ise, sistem matrissekilde olacaktir ;

lal -a, faa...—anf
i1 0 o ... O
(4.44)
A =
0o . . ..10]

a, diferansiyel denklem icerisindeki katsayilardir. Yardinoenfdaki kontrol matrisi

asagldaki gibi basitlstirilmi s forma diguralebilir ;

109



(4.45)

0

Eger durum denklemlerinden kontrol yasasini ¢ikartirsakesoform elde edilir.

x=(A-BKk").x (4.46)
A = A-BK' @4

A" istenilen dgerdeki sistemin matrisidir. Tirevi alinan sistemin 6Zedkeri
asagldaki gibi aciklanabilir ;

A" +ar A"t + .+ an (4.48)
a istenilen karakteristik denklemin katsayilarid@elistirilmis A" matrisi,

ilerleyen matrisglemlerinden sonra elde edilebilmektedir.

Gelistirilmis matris katsayilari, kazanglarin istenilen sisteratrisi vermesi igin

ayarlanabilir.
__ai_kl _az_kz S _an_kn_
1 : Co 0
0 : Co 0
A = . , L . (4.49)
.0 0 1 0 |
—a-k=-a ve i=1...n (4.50)
k=(a-a) (4.51)
ve B
2 a
a=| " ve  a=|’ (4.52)
a an
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a vea sirasl ile sistem matrisi ve istenilen karaktécistzellikteki denklemin kilavuz
form katsayilaridir. Bass-Gura metodu 6zel 6gede yapiya kazanclari hesaplamak

icin kolaylikla uygulanabilir.
“a-a (4.53)

V = Kontroledilebilirlik test matrisi
W = Uggen (triangular) matris

1a .. Ay
01 A2
W= (4.54)
o o . . . 1]
a = istenilen kapali kontrol sistemin karakterisignklem katsayilari
a = kapal kontrol sistemi matrisi karakteristi@nklem katsayilari
4.6. Optimal Durum Degisken Kontrol Sistem Tasarimi
Kontrol sistemi, state-space formugdaekilde yazilmaktadir.
(4.55)

X = Ax+Bn

Optimal kontrol problemleri igin xftilk durum deiskeni verilip, secilmg olan
performans indeksekli icerisinde bu x¢) durum dgiskenlerini istenilen son durum

degsiskenine gore turevini alacak kontrol vektayibulunmalidir.

J :jg(x,q,t)dt (4.56)

Minimize edilmelidir. Performans indeksinin fonksinel sekli desisik formlarda

aciklanabilir. En yaygin quadratik indeks 4.57 fatémdeki gibidir.
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i
J= J‘XT Qxdt (4.57)
{0

Burada Q airlik matrisidir. Bir gok pratik kontrol problemdeiksel kisitlamalar igin
bir hatanin dahil edilmesi iste ba&lidir. Performans indeksu sekilde tekrar
yazilabilir.

tf
=[x TRA)d
tjo(x Qx+7"Rn)dt 58)

Quadratik performans indeksini kullanarak, tekstjirsistemler icin optimal kontol

lineer geri besleme yasasisekildedir.

n=-k"x (4.59)
K, bilinmeyen kazanclarin matrisidir. Bu problerk slarak lineer regilatér problemi
olarak gosterilmektedir. ger performans indeksi minimizasyonunagigenlerin
hesap ilkeleri uygulanirsa Riccati denklemleri elef#ilir. Riccati gitlikleri S(t),
Riccati kazanglari i¢in ¢ozilmesi gereken lineenayan denklem takimlaridir.
% = S(t).B.R™.BT.S(t) - S(t).A- ATS(t) - Q (4.60)
Riccati matrisi, S pozitif taniml simetrik matrisdZamana bg degisen kazanclar

asagldaki formdaki Riccati kazanclar ile ilgilidir.

k(t) = RBTS(t) (4.61)

Son zamarny sonsuza giderken, Riccati kazang matrisleri sabitve 4.60 denklemi

asagidaki forma indirgenmiolur.

SBR'B'S-SA-A'S-Q=0 (4.62)

Bu formdaki Riccati denklemi, Riccati kazancglarigére bir takim lineer olmayan
cebri denklemlerden ojmaktadir. 4.62 denkleminin uygulangcaasit problem

¢Ozumleri haricindeki problemler icin kompleks ldlgyar kodlari kullaniimalidir.
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4.7. Durum Desisken Gozlemcisi (State Observer) Tasarimi

B6lim 4.4 de, her durum gigkenleri ile durum geri besleme sisteminin nasil
tasarlanaga anlatiimstir. Bazi sistemlerde sistemin kompleks yapisindetilen
durum dgiskenlerin dlcimuindeki giderlerden dolayr bu mumkaimamaktadir.
Eger durum dgiskenleri bu sebeplerden dolayl Olcilemez ise kontyakasi
tamamlanmy olmaz. Durum dgskenlerinin gecerli olmag durumlarda alternatif
bir tasari yaklgmi da durum vektorine bir yaklan kullanmaktir. Gegerli olmayan
durum dgiskenlerine olan bu yakjam go6zlemci denilen bir alt sistem ile
gerceklatiriimektedir. Bu tasaringekli iki asamadan olgmaktadir. Birinci durumda,
kontrol sistemi sanki tum durum glgkenleri biliniyormy gibi tasarlanir. Tasarimin
ikinci durumu ise gecerli olmayan durum gdgenlerinin tahmin yoluyla sistemin

tasarlanmasiyla ilgilidir.

X
Ty 7 X = Ax+ Br » C »y

Kk < Durum J

Gozlemcis |[¢—

Sekil 4.3 Geri beslemeli ve gézlemcili bir lineestam

Tasarimci durum gozlemcisinin 6z gaelerini secebilir. Bu dgerleri
secmekteki amac¢ gozlemlerynolan sisteme gore gozlemcili sistemin daha hizh
cevap vermesini g@amak olmalidir. Bunun anlami gdzlemcinin 6zgeerinin
gozlemlenmy sistemin dgerlerinden daha negatif olmasi demektir. Pratikraka
gozlemci 6z dgerleri, gozlemlenen sistemin 0z gelerinden daha fazla negatif
olacak sekilde secim yapilmalidir. g&r gozlemci 6z dgerleri son derece buyuk
negatif dgerler secilirse gozlemcinin 6z gerlerinin secimiyle gdzlemlenmiolan
sisteme gore gozlemcili sistemin daha hizli ceveygw kapali kontrol sistemi cevabi

bulunmy olacaktir.
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Bir durum goOzlemcisi birkag yolla tasarlanmaktadliemel amag¢ tahmin
edilen »% durum dgiskeninin gercek durum gekeni x'e ¢ok yakin bir dgere
almasini sglamaktir. Cunkd x bilinmiyor. Sistemin gercek durudesiskeni ile
tahmin edilen durum ggskenini kagilastiracak direk bir yontem bulunmamaktadir.
Bununla birlikte sistemin ¢iki da bilinmemektedir ve gbzlemcinin ggkada tahmin
edilen dger ile kasilastirma yapilabilir.

Simdi bir tekli giris ¢ikish bir kontrol sistemi icin durum gozlemcisi nasil
tasarlanir o incelenecektir. Cgkuektorl y vektor tiriinde olmayan (skalar) formdadi
Tahmin edilen ¢ikitahmin edilen durum @geskenlerine gorgu sekilde acgiklanir.

Y, =C.x, (4.63)

C, 1 x n kolon matrisidir.
Gozlemci sistemi kolaykaurilarak durum geri besleme sistemi gibi yeniden

duzenlenipsekil 4.4 ‘de gosterilmektedir. Problesimdi geri besleme kazancg kin

hesaplanmasgeklindedir. Bunun amacigynin hizl bir sekilde y'ye yaklamasini

saglamakdir.
A
y
i X, Xe Ye l
—>»{ B — | » C |—»

Sekil 4.4 Cok girg ve ¢iksli bir sistem icin durum goézlemci tasarimi
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Gozlemcinin dinamik karakterigii su sekilde ifade edilmektedir.

X, = (A-k,C)x, +Bn+k,y (4.64)
y=Cx (4.65)
%, = (A-k,C)x, + Br7 +k.Cx (4.66)

4.65 denklemi durum denkleminden gercgek sistemgdgiartilabilir
x—%, =(A-k.C)(x-x.) (4.67)
Gozlemci igin karakteristik denklegu formun ¢ozulmesiyle elde edilir.

Al - (A-kC)|=0 (4.68)

Gozlemcinin kazang matrisi 4.68 denklemine gorepksymaktadir.
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4.8. Ucak Otopilot Tasariminda Modern Kontrol Teorisi Yaklasimi

Bu bolimde Modern Kontrol teorisi ile ugaklarin piiot kontrolleri hakkinda
uygulama gercekigirilecektir. Durum geri beslemesi bir uyga yatay ve dikey ugu

kalitesini artirmak icin sistemin kararflni iyilestirmektedir.

4.8.1. Kararlihk Gelistirme

Durum geri besleme kontrol, ugkalitesi iyi olmayan ugan kararllgini
lyilestirmede kullanilir. Bir sistemin 0z @erleri durum geri besleme ile glgebilir.
Dikey 6z degiskenleri kisa ve uzun periyotludur.

Eger dikey 0z dgerler kontrol kalite 6zellikleriyle buimazsa, ugan ucuyu
zorluk icinde olarak devam eder ve pilotlar tarddn uygunsuz durum olarak

distndlmektedir.

4.8.1.1. Dikey Kararlilik Gelistirme

Daha oOnce gaddtirilen dikey durum dgiskenleri ile bilinmeyen geri besleme
kazanclarina gore bir takim cebrgitekler gelistirilecektir. Ucak lineerlgtirilmis
dikey hareket dgrultusundaki rijit govde hareket denklemi (Nels@@98) (Ek 1, Ek
6 ve Ek 7)

Au Xu Xw 0 -g 7Au7 0|
awo= 1Z,0Z, u O iaw | Ly
| 8 (4.69)
Ag M, M, M, 0| &d 5
A 0 0 1 o0 8] a8
veya
X = Ax+Bn (4.70)
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A ve B kararlilik ve kontrol matrisleridir x vg durum dgiskenleri ve kontrol
vektorleridir.

A matrisinin 6z dger kisa ve uzun periyot koklerdirgér bu kokler pilot igin
kabul edilebilir dgerlerde dgiller ise bir kararlilik sistemi gereklidir. Dururgeri
besleme sistemi tasarimi sistemin karaih gelstirmede kullaniimahdir. Durum
geri besleme tasariminda durungigkenlerine orantili olan lineer bir kontrol yasasi

kabull yapiimaktadir.
_ T
no= kixeny (4.71)

k" , geri besleme kazancinin transpozesiyeilot girisidir. Kontrol yasasini

durum gitliklerinden cikartarak ;

. T)
X = <A - Bk )X+ Br]p (472)
x = AX+Bnp (4.73)
A" gelistiriimi s matrisdir vesu sekilde tanimianir.
* 4.74
A'=A-BK (4.74)
Dikey sistem gitli ginin gelistirilmi s matrisisu sekildedir.
X, X 0 -g
A" = 2oLk Ly m L5k U kg -2k, (4.75)
Muf M6 k1 wa Ma k3 qu Ma k3 —M6 k4
0 0 1 0

Gelistirilmis matris icin karakteristiksitlik asagidaki sitli gin ¢cozimuyle elde
edilir.
[AIL-A"] =0 (4.76)

Quadratik karakteristiksélik

AN +BA2+ C\2 + DA+E =0 (4.77)
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Katsayilarsu sekilde tanimlanir

A=1.0 (4.78)
B = Zsko + Maks — (Xu + Zw + My)
C = ZXuks + (M3 - XuZs - ZsMg)ka + (ZsMw — XuMs - ZyMa)ks + Meks
+ X Mg + XuZw + ZaMg — WMy - XuZy
D = (WXwMs - gMs - XuZsMo)Ks + (XuZsM )k + (XuZsMg — WX Ma)ks
+ (ZMy - XuMs - ZaMg)ks + gMy — XoZaMg + WX My + XuZuMq —
WXwMy
E = (9ZMs5 - 9ZMw)k1 + (9ZsMy - 9ZMe)kz + (XuZuMs - XuZsMy - XwZuMs
+ XuZsMu)Ks + 9ZMy, - 9ZuMy,

Gelistirilmi s sistemin karakteristikséli gi bilinmeyen kararllik tirevlerinin ve
bilinmeyen geri besleme kazanclarinin bir fonksiydur. Geri besleme kazanclari,
istenilen dikey karakteristik belirlenginde hesaplanabilir. Orgm, eser istenilen

karakteristik kokler :

>
1
|
N
e
I+

. o [1- (zsp>2 (4.79)

(4.80)

I+

Moy T L0, 0 1*<Zsp>2

ve istenilen karakteristiksélikleri
{)\4 A+ hy Ayt A \b%p W YLD WHIWES \]Az
1 2 3 4) 1 2 3 4 1 2) 3 4)
(4.81)

1"
o

{AlAZ <)\3+)\4>+)\3)\4 <)\1+)\2H NeA A A,

Gelistirilen ve istenilen karakteristiksélikleri igcin A * nin Uslerinin katsayilarini
esitleyerek, bilinmeyen kazanclara gore, 4 adet lineebri gitlik elde edilir. Bu

esitlikler geri besleme kazanclari icin ¢ozulebilir.
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4.8.1.2. Yatay Kararlihk Gelistirme

Bir uc@&mn yatay 0z dgerleri geri besleme kullanarak dizenlenebilir. Ugak
lineerlsstiriimi s yatay hareket diultusundaki rijit gdvde hareket denklemi (Nelson,
1998) Bu denklemin ¢ikariminda Ek 1 yataytllk ana denklemi kullaniingtir. Bu
denklemde =0 kabull yapilmgtir. Yatay gitlikler state-space formundaagidaki

sekilde aciklanmaktadir.

Av’ Y, 0 U g AL Y5 Yy
AF Ny, Np No O AT T INg Ny LA3r (4.82)
A¢ 0 1 0 0] M) [0 0]
Yada kisacau matematik form ile gosterilebilir
X = Ax+Bn (4.83)

Kontrol vektoru iki kontrol giginden olgur. Bunlar aileron ve rudder yer
degistirme acilaridir. Kontrol matrisi, B sadece 1 kolmatrisi dgildir 4x2 dortgen
matrisdir.

Cok giris sistemine sahip olgwmuzda, durum geri besleme kazang vektori
n x m sirall bir kazang matrisi olur. Burada n esisin sirasi, m kontrol gii
sinyalleridir. Bazi istenilen konumdaki 6z gdeleri konumlandirmak tasarimciya
kazanclarin n dgerini tanimlamaya misaade edecektir. Ayni zamanéla secilmesi
gereken n x (m-1) kazanglarina sahibiz. Coklusigkontrol etmede kullanilabilecek
farkl teknikler vardir.

Bu tekniklerden biriside kazan¢ matrisini kazangtéeline indirgemektedir.
Ochmen ve Suddath, bu yajla yatay kararhlik geftirme de durum geri besleme
kontrol uygulamasi icin kullanmardir. Kontrol yasasi bir sabit sira matrisi g’ ye

kazang vektoru k'ya ve pilot kontrol giriny'ye gore agiklanabilir.

n=-g.Kx+np (4.84)
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Prosedir dikey kararlihk gstirme sitliklerin ¢6zimua ile aynidir. Sabit
vektor g aileron ve rudder arasinda gé@line icin bir iliski kurmaktadir. gve ¢ 1'e

esittir. ve oran g/ @ = Ada/ Ad; kontrol yer dgistirme sinirlari tarafindan belirlenir.

Kontrol vektorini durumgglik igerisinde yerine yazilmahdir :

\
X = <A ~Bgk') x+ B, (4.85)
x = A'X+Bn, (4.86)
Burada A gelistirilmi s matristir vesu sekildedir.

~AA-B.gkK (4.87)
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5. OTOPILOT TASARIMI

Bir otopilotun fonksiyonu, ucak icin iyi derecede kontrol sglamaktir. Bu
bolimde ucgin yukseklik (irtifa) kontrol sisteminin otopilotnasil tasarlanir, hangi
kriterler gbz 6ninde bulundurulmalidir, tasarim éfede ulgiyor mu ? sorularina
calsmasi yapilan teorik altyapr cercevesinde cevaplaanip, cbzimler

gerceklgtirilecektir.

5.1. Yetersiz kisa-periyot ucg kontrol karakteristi gine sahip STOL
nakliye ucaginin ucus kalitesini artirmak ve ucus acisi otopilot kontrolcl

tasariminin gerceklatiriimesi

Analizler icin durum geri besleme metodu kullankgdeme kademe kararlilik
gelistirmesi yapilacaktir. STOL nakil, ugaucws acisi otopilot kontrol sisteminin
dinamik denklemine ait sayisal veriler ve karddltiirev degerleri, “Flight Stability
and Automatic Control” Dr. Robert C. Nelson kitadbam referans olarak alingtir.
Sistem dgiskenleri a Ucak kafa agisi

q Ucazin asagl yukar hareket (pitch) hizi
Sistem girgi : 0,

e

Elevator hareket acisi

Kisa periyot ¢6zimda igin bolim 3 ‘de aciklanan fdmali kullanilacaktir. Kontrol

degiskenleri desekil 3.20 ‘de detayl gosterilmektedir.
Aa -0334 10 Aa | |-0.027
= Do | [aa.]
Aq - 252 -0.387|| Aq - 26
Oz deserler A= -2.1 £ 2.14i ‘de konumlanmaktadir. 4.74 denklemini
kullanarak A gelistirmis matrisi hesaplanmalidir.

A =A-BKk'

. _[-0334+0027k  10+0.027k,
| -252+26k,~ -0.387+ 26k,
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Gelistirmis olan A matrisinin 6z dgerleri gagidaki karakteristik denklem
vasitaslyla hesaplanabilmektedir.

\A.l —A*\=o

A+0334-0027k, -10-0.027k, |
252- 26Kk, A+0.387-26Kk,|

Determinant matrisi acihmi gercekigilirse ;

A2+ (0.721- 0.027k, — 2.6k,)A + 265 261k, — 0.8k, =0

Istenilen karakteristik denklemil sekildedir.

(A =Aop)(A = Ay05) =0

A2 +421+9=0

Determinant acilimindan elde edilen denklemirrimli katsayilarini istenilen
degerlerden elde edilen karakteristik denklemdeKktatsayil terimlere gtlenir. Bu

sayede bilinmeyen geri besleme kazancg katsayia® k. hesaplangiolacaktir.
0.721 — 0.027k— 2.6k = 4.2 2.65-2.61k0.8k=9
k; =-2.03 ok -1.318
Durum geri besleme kontrol denklemi :

Ad. = 2.0Na + 1.31&\q
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alfa, kafa agisi (deq.)

Zarnan (sn)

Sekil 5.1 Geri beslemesiz ileri yon ucak otopilatteminin

1° acI dgisimine kagl cevabi

3 e
[ul] 1 : 1
E 1
.E ---------- T-=-==Ts=s====== . B 'i '''''''''' i =
o .
o 1 : 1
T 1
= e O USSP -
= : : 1
] : '
s j j '
B P SSSSRSSSRR NRSSREE N S — ]
14 i H i i
a 2 4 k g 10
Zarman (sn)

Sekil 5.2 Geri beslemeli kontrol edilen ileri yonakgotopilot sisteminin

1° acI dgisimine kagl cevabi
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Sistemin durum geri besleme kontrol yasasgi,= k'.x ucain yetersiz
kontroliinii gektirmek icin  gergeklgtirilmistir. Sistemin tamamen kontrolinu
gerceklatirebilmek icin tim durum daskenlerinin 6lcilmesi ve gecerli olmasi
gerekir. Bu problem icin durum gekenlerinin board sensdrleri tarafindan

Olctulemedgini kabul edip gézlemci (observer) tasarimi geregkilecektir.

Yiksek mertebeden sistemler igin gozlemci (obsérkezang matrislerini
hesaplamak i¢cin Bass-Gura metodu kullaniimaktad®dzlemci kazanclarini

hesaplamak icinsagidaki denklemi kullanilacaktir.

k=[ow)]'@-a
U Kontroledilebilirlik matrisi, W daha ©once tanimin (formul 4.54)

dontsim matrisidir. a ve a matrisleri sirasiyla istenilen gozlemci karaktekis/e

sistem katsayilar matrisidir.

(A =4A05)(A = 4,55) =0

(A +84+ 856i)(A + 84— 856i) =0

A2 +16.81+1438=0

as Ej ) Llf;s}
Al -A=0

A +0.7211+ 265=0

o MR

Ikinci mertebeden sistem icin gbzlemlenebilirlik nigtsu sekildedir.

u=lcm A c]
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e _[-0334 -252
ATCT = .
10 -0387

1| |-0334
0 1
1 0721
U=
0 1
DontsUm matrisi W sistem matrisi katsayilarina gérerrdanmaktadir.
W {1 51} {1 0.721}
0 1 0 1
Gozlemci kazanclari artilsazidaki formile gore hesaplanabilir.
k=luw)'@-a

1 —0.387}{1 0.721}_

1 0387
0 1 0 1 0O 1

wy' = {o.;s;? ﬂ

Gozlemci kazanclari :

P 168 |
“|-0387 1]|1438

[ 1 o0]16079
° |-0387 1]14113

‘- 1608
© 11349

o]
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n - y
> > B > | » C >
. X X
kT
o —O
Y=Y i
A 4 X Xe Y,

Durum go6zlemcis
(observer)

A

Sekil 5.3 Gozlemcili bir kapali kontrol sisteminietylisemasi (Ogata, 2002)

Step Responze

Amplitude

) a1 02 03 0.4 0s 06
Time (zec)
Sekil 5.4 Gozlemcili (observer) geri beslemeli ilgéin ucak otopilot sisteminin

1° acI dgisimine kagl cevabi
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5.2. Durum geri besleme metodunu kullanarak STOL nakil ugginin sabit
yikseklik kontroltinii gerceklestiren otopilotun tasariminin gerceklestiriimesi

Kabuller : Uggin ileri yondeki hizi, gbaska bir hiz kontrol sistemi tarafindan
yonetilmektedir ve sisteme kyekilde dahil edilmgtir. Ayrica kontrol yuzeyi tahrik
elemanlarinin dinamik davratari ihmal edilmektedir. Bu kabuller sistemi mimkin
oldugunca kolaylgtirmak ve ¢6zimu basit hale getirmek igin yapgtmi

Kontrol sistemi igin kullanilacak ugcak modeli ST@&kil ugcaidir. Ugak igin
Durum aitlikleri kisa periyot yaklaimi ile temsil edilecektir.Aa ve AB aci
desisimlerine gore yukseklikteki (irtifa) dgsimleri gosteren kinematikseler bolim
3 ‘de cikartilimgti. Ayrica kontrol dgiskenlerisekil 3.20 ‘de detayl gosterilmektedir.

Ah = uy (86 —Aa )

STOL nakil, ucgl ucus acisi otopilot kontrol sistemine ait dinamik desrkin
sayisal verileri ve kararhlik tirev gerleri, “Flight Stability and Automatic Control”
Dr. Robert C. Nelson kitabindan referans olaraknaitir.

Sistem dgiskenleri a Ucak kafa acisi
q Ucazin asagl yukar hareket (pitch) hizi
6 Ucuws agisi (pitch agist)
h Ucazin yukseklgi (iltifa)

Sistem girgi : o)

e

Elevator hareket acisi

Kisa periyot gitliklerine dikey hiz gitliklerinin de ilave edilmesiyle, @gidaki
4. dereceden sistem denklemi elde edilir.

Ad Z, 1 0 O|laa 2/
: Uy Uy
B4 m, M, 2ol MoeM, 0 0]l A91LT My g
AS 0 A 0 °
AL 0 1 0 O Ah
i —U, 0 Uy O_ - 0 -

STOL nakil ucgl icin elde edilen kararlilik tirevlerinin sayisiserleri :

Za (fUs?)

Zse (ft/s?)

Mo (fUs?)

Moe (ft/s2)

Mo (ft/s2)

Mg (f/s?)

w (ft/s)

-560

-50

-2.67

-13.2

2

-5.27

400

127




Ag] [-1397 1 0 O0l[Aa] [-0124
AG|_| -547 -327 0O O.Aq -132 03]
NS 0 1 0 0llAg 0 °
Ah - 400 0 400 O|| Ah 0

Durum geri besleme tasariminda, tasarimci @ertkrin istenilen konumunu

belirleyebilir. Bu cakma icin 6z dgerler gagidaki gibi secilmtir.

)\1’2 =-1.0+ 3.5i
)\3’4: - 2.0+ 1.0i

Durum geri besleme kazanglari Bass-Gura metodu arldirak

hesaplanacaktir. Bunun igin matrigtlegi kullanilacaktir.

k = B/WT]_l[a—a]

V, kontroledilebilirlik matrisidir. W, dong§iim matrisidir. a ve a sirasi ile
kapali kontrol sistemi, A= ( A — B.K') ve acik sistem matrisi, A nin karakteristik
denklem katsayilarindan gln vektorlerdir.istenilen kapali kontrol sistemi igin 6z
deserler kapal kontrol sistemi karakteristik denklemivermesi icin birlikte
carpilmalidir.

(A -A2).A-A2).(A -A3).(A-Ag) =0

Istenilen 6z dgerleri yukaridaki denklemde yerine yazip gosterdarpma
islemini yerine getirirsek, karakteristik denklamnsekli alacaktir.

M +6.00°+26.252% + 63\ +66.25 =0

a vektorti istenilen karakteristik denklemlerinin  $@yilarindan

olusmaktadir.

)\4+ 5.1)\3+ 5.2)\24' 53)\ + 54 =0
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a 6.0

- a,| |2625
as 63.0
as 6625

A matrisi igin karakteristik denklem A matrisinirdz deerlerinin
cobzlilmesiyle bulunur.
Al -A=0
Bilgisayar yardimiyla ¢ozulirse :
A+ 4.667°+10.04°+ 0N +0=0
elde edilir.
M+ar®+a 2 +a\+a=0

a 4.667
1004
a = a2 =
a, 0.0
a, 00

Bir sonraki adim V, kontroledilebilirik  matrisinin hesaplanmasidir.
Kontroledilebilirlik matrisi, A sistem matrisi ve Bkontrol matrisi ile
tanimlanmaktadir.

V=[B AB A%B A’B]

V matrisinin elemanlari basit matris carpim metddwfde edilmektedir.

-1.397 100 0 0][-0.124] [-1303

AR - -547 -327 0 O | -1320| _| 4384

0 100 0 O 0 -1320

-400 O 400 O 0 | 496
-1397 100 0 O0][-1303] [ 6204
. -547 -327 0 0} 4384 -7211

A?2B=A[AB] = . =

0 100 0 0f]-1320 4384
- 400 0 400 0] 496 | |[-6929
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6204 [ 1588
-7211| | -1036

1 4384 -721
-6929| |-7279

-1397 100 O

, , -547 -327 0
A’B=A[A2B] =
100 ©

—-400 0 400

o O o o

- 012 -1303 6204 -1588]
-1320 4384 -7211 -1036
0 -1320 4384 -721
0 4960 -6929 -7279]

V matrisinin derecesi 4 diur. Bu yuzden sistem tasrarkontrol edilebilirdir. Bir

sonraki adim ise W domiim matrisinin hesaplanmasidir.

1 a a a| [1 466 1004 O
wel0 1 a a| [0 1 466 1004

00 1 al| |0 O 1 466

00 0 1//0 0 © 1

Artik durum geri besleme kazanclari hesaplanabilir.

k=[vw) [ fa-a

- 012 1303 6204 -1588][1 466 1004 O

-1320 4384 -7211 -1036||0 1 466 1004
0 -1320 4384 -721(|0 O 1 466
0 4960 -6929 72791(/0 O 0 1

-012 -136 01 -05
-132 -177 -03 0.6
0 -132 -177 -03
0 496 1618 -7.104

VW =

(V.W) carpim matrisinin satir ve kolanlarini sinilewlarak yerleri d@istirilerek

transpozesi alinmalidir. —012 -132 0 0

. |-136 -177 -132 496
vVw) =

01 -03 -177 1618

-05 06 -03 -7.104
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(V.W)tin ters matrisiu sekildedir :

00978 -0.0741 0.0553 0.007

-0.0767 0.0007 -0.0005 0.000
0.0018 -0.0003 -0.0563 -0.0013
0.000 0.000 0.000 -0.0001

[(VW)']™ =

Durum geri besleme kazanclari :
<=[vw) T a-a]

0.0978 -0.0741 00553 0.007 6.0 467 2445
-0.0767 0.0007 -0.0005 0.000 205 | (1004 -0.124

0.0018 -0.0003 -0.0563 -0.0013||| 63.0 000 -3.636

0000 0000 0000 -00001||6625 | 000 || |-0.009
[ I R B B A
1Y SRS SR S SUNLISENS SO W - —

R L IS S S S
L .

1 1

1 1 1 1 1 1 1 1 1
4 s S -

1 1 1 1 1 1 1 1 1

1 1 1 1 1 1 1 1 1

Yitkseklikteki degisim (ft)

] 1 ] ] ]
] 1 ] ] ] 1 ] ] ]
] 1 ] ] ] 1 ] ] ]
EI:I """" r-====- r-=-=-==- r===-==-= r=-=-==== r-====- r-=-=-==- r===-==-= r=-=-==== r=-===-= -
' [ ' ' [ ' ' '
] 1 ] ] 1 ] ]
' ' 1 ' '

10 12 14 16 13 20
Laman (sn.)

k2
1=
[y I S
oo

50 i i
0

Sekil 5.5 STOL nakil ugginin tasarlanan yikseklik gerinden 100 ft lik bir
yukseklik yer dgistirme hareketinin cevabi
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Sabit yukseklik (irtifa) konumunu surdirmegn gelistirilen kontrol yasasi,
sayisal simulasyon kullanilarak hesaplagtimi Otopilot’a istenilen yukseklik
degerinden itibaren 100 ft lik bir gezinti ggim deseri verilmistir. Sekil 5.1 bu
yukseklik deisiminin cevabini gostermektedir. Otopilot gcahizh bir sekilde
istenilen yukseklik dgerine ulgtirmaktadir.

5.3. Optimal Kontrol Yasasini (LQR) kullanarak STOL nakil ucagi sabit

yikseklik kontroltinii gerceklestiren otopilotun tasariminin gerceklestiriimesi

Tasarim parametreleri, yga ucy acisi, yukseklikteki (irtifa) dg@sim orani
ve kontrol yuzeyi yer dgstirme oranidir.

STOL nakil, uc@l ucus acisi otopilot kontrol sistemine ait dinamik desrkin
sayisal verileri ve kararhlik tirev gerleri, “Flight Stability and Automatic Control”
Dr. Robert C. Nelson kitabindan referans olaraknaiktir.

Sistem dgiskenleri a Ucak kafa agisi
q Ucazin asagl yukar hareket (pitch) hizi
(7] Ucuws aclisi (pitch acist)
h Ucazin yukseklgi (iltifa)

Sistem girgi : 0, Elevator hareket agisi

e

Ayrica, kontrol dgiskenlerisekil 3.20 ‘de detayl olarak gosterilmektedir.
AQmax=5° = 0.087 rad.
Ahmax = 100 ft.

AdEmax= 10 =0.175 rad.

R matrisisu sekilde hesaplanacaktir.

2]
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Q &irhk matrisi :

1 2
(—j 00 0
amax.
| o 00 O
Q= 0 0 0 0
0 0 0 (LJ
hmax.

STOL nakil ucdl icin sistem kontrol denklemi :

) , ) ] )
A A 1 0 0[[aq Z%

. 0
Ad Ma+Ma'Z/ Mg+M, 0 0| 291, M, [as,]
AS Uo AS e
Ah 0 ! 00 Ah 0

i = U, 0 U, O] L 0 |

Ad] [-1397 1 0 0l[Aa] [-0.124

Ag| | -547 -327 0 0|lAq -132 03]

AS| | 0 1 0 ollAs 0 e

Ah - 400 0 400 0|l Ah 0

Riccati, matrisinin hesaplanmasinda MATLABrogrami kullaniintir.

Matrisin ¢ozimuande kullanilan matlab programngekildedir :

A=[-1.397100;-5.47-3.2700: 0100 ; -4Da00 0]
B=[-0.124 ; -13.2 ;0 ; O]
Q=[132.12000;0000;0000; 00 0 0.0001]
R=[32.84]

[K,S,E]=lgr(A,B,Q,R)

Riccati matrisisu sekilde bulunmaktadir :

75.6886 -0.9547 -74.87768 -0.0865
-09547 0.7648 49711 0.0052
-748768 49711 1061849 0.1208
—-0.0865 0.0052 0.1208 0.0002
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Riccati matrisi hesaplandiktan sonra optimal kdntratrisi de yine gagidaki cebri
esitli gin ¢6zUmu ile yada MATLAB programi kullanilarak lapganabilmektedir.

K" =R.B"S
R = |0%max| = 0.0306

756886 -09547 -7487768 —0.0865
-09547 0.7648 49711 0.0052
-748768 4.9711 1061849 0.1208
—0.0865 0.0052 0.1208 0.0002

k" =[0.0304[-0.124 -132 0 0]

k" =[0.098 -0.0304 -1.715 -0.0017
Optimal kontrol yasasimdi su sekilde yazilabilir.
n=-k'x

AJ, =-0.098\a +0.0304Aq +1.715AF + 0.0017Ah

20 ! ! ! ! ; ! ! ! !

=20
=40

60

Yikseklikteki degisim (ft.)

-80

-100

9 (R T A R A AR R S R
a 2 4 ) g 10 12 14 16 18 20
faman [=n)

Sekil 5.6 STOL ucai icin istenilen yukseklik (irtifa) dgerinden 100 ft.lik bir

degisime kas! otopilot kontrol sisteminin cevabi
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Sekil 5.6 istenilen yukseklikten, 100 ft. lik bir gigime kagl ugain cevabini
gostermektedir. Kontrol sistemi ilerleme gcacisiAdmax. Ve kontrol yiizey agisini
Ademax. degerlerini sabit tutarak uga hizh bir sekilde istenilen yikseklik derine

getirmektedir.

Zaman

(Cr»

Clock

Ta WMotkspace

@.—

Tl atriz

ywukseklik

hl atriz
c

Integratar

<o

Il atriz
A

){uuec

il atriz
¥]

To Wakspace

+ Tl atriz
B

Step

Sekil 5.7 Yukseklik otopilot kontrol sistemi
MATLAB/simulink lineer quadratik kontrol diyagrami

Tasarim parametrelerinin degistirilmesiyle kontrol sisteminde optimimum

cevabin hesaplanmasi :

Tasarim parametresi, kontrol yiuzeyi (elematagisi olanAde deistirilerek
kontrol sisteminin 100 ft. lik bir yikseklik @eimi icin ugazin ne kadar strede

kararll bir seviyeye geldi incelenecektir.

Cizelge 5.1 Farklh elevator agigleri icin R matris dgerleri

Ademax (derece) R matrisi
1° 3282.806
5° 131.312
10° 32.828
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Yukseklik degisimi (ft.)

-100

-120
a

g 10 15 20
Zarman (sn.)

Sekil 5.8 Elevator acgiside = 1° i¢in 100 ft.lik bir d@sime

Yukseklik degisimi (ft.)

20

karsi otopilot kontrol sisteminin cevabi

g 10 15 20
Zarman (sn.)

Sekil 5.9 Elevator aciside = 5° icin 100 ft.lik bir dgisime

karsi otopilot kontrol sisteminin cevabi
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Elde edilen 3 farkh analiz gr&inde goruldigu tzere, farkli kontrol ylzeyi
acisal dgisimleri (1° - 5° - 10°) ile istenilen yukseklik geimi icin , sistem farkli

surelerde kararli hale gelmektedir.

Cevap zamani (sn.)

0 2 4 6 8 10 12

Elevator acgisal degisimi (derece)

Sekil 5.10 Kontrol ytizeyi (elevator) agisalgitgmi ile

ucazin kararli ucy seviyesine gedisuresi grafii

Yapilan 10 farkli kontrol ylzeyi acisal @gimi analizinde ucgn istenilen
100 ft. lik yukseklik dgisimine ne kadar sirede kararl bir cevap v@rdasarim
parametreleri kullanilarak MATLAB / Simulink yaztn yardimiyla saptanrtir.
Elevator kontrol acisinin max. siniri tasarim get®° olarak belirlennstir. Kontrol
yuzeyi elevatorun 1-10° lik geimi ugasin 20 ile 12 sn. arasinda kararli dengeye
gelme sdresini etkilemektedir. Uygun wgclkonforu icin optimum bir dger

tasarimcinin hedefleri gaultusunda belirlenebilmektedir.
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6. SONUCLAR ve ONERILER

Bu bdlimde, STOL nakliye ugana ait sistem matrislerinden yola ¢ikarak otopilot
tasarimi icin 3 farklh analiz gercekteildi.

Ik analizde, yetersiz ugukararliligina sahip kontrol sisteminde durum geri
besleme metodu kullanimiyla ugikararli hale getiriimeye calidi. Bu analiz
sonucunda 1° lik kafa acisi@gimi icin, kontrol edilmi ve kontrol edilmengi sistem
cevap grafikleri matlab similasyonu kullanilarak gercgkligli. Kontrol 6ncesindeki
sistem 10. sn. den sonra kararli diizeye gelirken, kontrol edilen sistemslégre 2 sn.
ye dimektedir. Bu tasarimda, durum geri besleme kontrol yasasi kulle®igtiemin
tamamen kontrol edilebilmesi i¢in tim durum gd&enlerinin oOlgtlmesi de
gerekmektedir. Bu 6lcimu gercegtiemek icin sisteme ikinci basamakta, gbézlemci
tasarimi gercekigirildi. Gozlemcili geri besleme sisteminin cevabi ise dealibiraz
artisa kagin cok daha hizli olmaktadir. Geri besleme kontrol sisteminin cevain. 2.
de kararli olurken, gézlemcili kontrol sistemi 0.5 sn. de kararll klgekilde tasarim
gerceklatirildi.

Ikinci analizde, yine STOL nakil ugadatalarini kullanarak tasarimcinin
belirleyecgi 6z deserler dgrultusunda kontrol sistemi ggfirildi. Analizde, uc&in
100 ft. lik bir gezinti dgeri icin sistemin vere@ cevap incelenmgtir. Sistem 5. sn.
den sonra kararli bir diizeye gelerek istenilen tasarim hedefini gatgekidktedir.

Uclincli analizde, STOL nakil uga icin verilen sistem dgskenleri
kullanilarak bolim 4’ de matematiksel altyapisi anlatilan optikeaitrol yasasi
kullanildi. Analizler MATLAB / Simulink yaziliminda gercekkildi. Analiz
sonucunda 100 ft. lik bir gezinti yikseklicin kontrol sisteminin verege cevaplar
gozlenmgtir. Bu analiz ile 10 farkh kontrol ylzeyi agisal glgmine kagin uca&in
kararli cevap verme sureleri, tasarim parametreleringistiidmesiyle saptannstir.
Kontrol yuzeyi elevatorun 1 - 10° lik acl gigimi, ucazin 20 ile 12 sn. arasinda
kararli dengeye gelme suresini etkilemektedir.

Ucak, max. kontrol yizey acisinda, en kisa sirede 12. sn. de kararl bir
seviyeye gelerek hedeflenen tasarimi gergékileistir. Bu noktada uygun uegu
konforu igin optimum bir kararll d@er tasarimcinin hedefleri galtusunda
belirlenebilmektedir.
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EKLER

EK1

EK 2
EK 3
EK 4
EK 5
EK 6

EK 7

EK 8

Ucak lineerlgirilmi s dikey ve yatay hareket g@aultusundaki rijit gdvde hareket
denklemleri

Dikey hareket dgrultusundaki kararhlik tirevleri

Yatay hareket doultusundaki kararhlik tirevleri

Dikey hareket dgrultusundaki kararlilik katsayilar

Yatay hareket dgultusundaki kararllik katsayilar

Ucak lineerlgtiriimis dikey hareket dgrultusundaki rijit govde hareket
denkleminden durum deskenleri matris gtli ginin olusturulmasi

Genel durum matrigidi ginden kisa periyot durum denkleminin gurulmasi

MATLAB / Simulink calsmasi analiz programlari CD’si
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EK-1

Ucak lineerlgtirilmi s dikey hareket dgrultusundaki rijit govde hareket denklemi (Nelson, 1998)

(% - X, jAu — X, AW+ (gCOS,)A8 = X LAS, + X AS, —Z, Au+ [(1— z, )% -2, }AW-[(UO + zq)% - gsinHO}AH
d2

=200, + 203, ~MyAu-(M,, %+ M AW+ (=M, %)At?: M LAZ, + M 5 A,

Ucak lineerlgtirilmi s yatay hareket dgultusundaki rijit govde hareket denklemi (Nelson, 1998)

I
[%—YUJAU =Y, Ap+ (U, =Y, )Ar —(gcosd))Ap=Y;Ad, —L,Av+ (%— L,)Ap - (I—ﬂ% +L,)Ar

z

= L,Ad, +L;AJ, - NUAu—('Ii%+ N,)Ap + (%— N,)Ar = N4AS, + N, AQ,

z

Not : Tez icerisinde kullanilan State-space matris formundaki ugcak hareketrdlmklgukaridaki denklemlerden elde edigtim
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EK-2
Dikey hareket dgrultusundaki kararlilik tirevleri (Nelson, 1998)

X = - (CDu + 2CDO)QS _ CXUQS
u = =

(s Q=y2pu

mu, mu,
Xw - (CDa _CLO)QS(S—l)
mu,
Zu — _(CLu +2CL0)QS(S—1)
mu,
Zw - (CLa +CDO)QS(S—1)
mu,
Z, =u,Z,(ft/s?)yadam/s?) z,=-C,, iQS/(uom)
0

Zs =-C,.QS/m(ft/s?)

Z, =-C,.QS/m(ft/s?)

_ ), 1 1
M _=u,M 2 M =C (Q —— Ivyada—
a uO W(S ) w ma U| (ftS)y de)
M, = UM, (s™) M,y = Cry e X (1)

2u, Ul

M, = Cpo——(QS0)/1,(s™)
2u,
Mg =Cpa(QS0)/1,(s7)

M, = cmu(ui)QsE/ 1,(s7?)
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EK-3

Yatay hareket dgrultusundaki kararlilik tirevleri (Nelson, 1998)
S

Y, = ﬂ(ft/sz)yada(m/sﬁ
m

Y :%(ﬁ/s )yadam/s )
2mu,

p

Y = Q3G (ft/s )yadam/s )
2mu,

Y, = an?‘h (ft/s?)yadam/ s?)
Y, = an?"r (ft/s?)yadam/s?)
Sb
Ny = 0 I S (s™)
_astc,
P21, (57)
_QSsBC,
N, = 2 0, (s™)

N&i — QSIbCr\‘\ch (S—Z

z

)

N& — Qslbc;ﬁd‘ (S—2)

z

Sb
L, = 0 I S (s®)
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EK-4
Dikey hareket dgrultusundaki kararlihk katsayilari (Nelson, 1998)

CXU = _[CDu + 2CDo] + CTu

2C,,C
C - C _ LO La
Xa LO 7E AR
M 2
Ca = _WCLO —2C,

CZa = _(CLa + CDO)

de
Cro = —271C V)4 da
Cpq ==21C Vy
S , dC,
C =—C =—-_t
2% L& 8’7 do,
oC
C, =—™M
Mu aM 0
Xeg Xy o€
CMa :CLH\N[ =2 - j+CMMUs _”VHCLat (1_ )
C c oa
I, o0&
C,,=-2nC, V6 +t—
Ma 2/7 Lat Y H Caa

|
CMq ==21C_Vy Et
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EK-5

Yatay hareket dgrultusundaki kararlilhk katsayilari (Nelson, 1998)

00
I

AR+ cosA t

= — tan/A
¥ "L AR +4cosA

C, =-2(4)(C,p)u

_ Gy
Cy= (?)F +AC,,

__C,1+3/

'8 12 1+

S, ,z
C.="“2()C
lor S(b) Law
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EK-6

EK 1 Ucak lineerlgtiriimi s dikey hareket dgrultusundaki rijit gdvde hareket denkleminden
durum dgiskenleri matris gtli ginin olusturulmasi :

Ek 1 denkleminde, £ve Z, Kararlilik tirevleri pratikte etkilerinin cok kikiblmalari nedeniyle
ihmal edilmektedirler. Bu terimlerin ihmal edilmalde denklemsu formda yazilabilmektedid
ve &r terimleri ise sirasiyla aerodinamik ve itme kohgioisleri

Au X, X, 0 -g|[Au X, X s
AW | _ Z, Z, U, 0 ||aw| Zs Zs [Ao’}
Ag| M +MZ, M, +M,Z, M +Mu, 0 [Ag| [M;+M,Z;, Mg +M,Z, (|Ad;
AS 0 0 1 0 ||AG 0 0

Kisa periyot durum denklemi :

Kisa periyot yaklggmi Au=0 kabull ve X kuvvetsdliklerinin atilmasiyla denklengu hale
gelmektedir. (Nelson, 1998)

AW Z, U, Aw
AG| [M,+M,Z, M, +M,y, (| Aq

Ilerleme ucy agisi gitli gine gore denklem yeniden yazilirsa :

_Aw
uO

Aa

Asagidaki My esitli gini kullanarak w vev turevleria ve ¢ ile desistirilebilmektedir.

1M _1 M _u, oM

Benzer olarak
ve M, =uM, elde edilir.

Bu aciklamalarin kullanimi ile kisa periyot duruenélemisu sekilde elde edilebilir.

—a 1

{Aa}_ U, {Aa}
A4l Im,+m,. 2 M +m, |LAd
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EK-7

Ek 6’da olyturulan genel durum matrigith ginden kisa periyot durum denkleminin
olusturulmasi :

Kisa periyot durum denklemi :

Bu denklem icin genel denklemden pitching momeaitli gini ihmal edip ilerleme uguacisi
degisimini sifir kabul edilecektir. (Nelson, 1998)

_tw

Aa Aa =0 Aw=0

Uo

Bu kabuller ile homojen ileri yon ugwenklemisu sekilde elde edilir :

I Y
NG| o 0 ae

0
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