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Ozetce

Bu calismada yiiksek manevra kabiliyetine sahip ve ¢evik savag
ucaklarinda ariza hosgoriilii kontrol yontemi bir F16 savas ugagi
modeli iizerinden ¢alisilmustir. Oncelikle hava araci Matlab ve
Simulink ortaminda matematiksel olarak modellenmis ve
kararsiz dinamiklere sahip hava aracinin istenen senaryolarda
benzetimini ger¢ceklemek amaciyla dncelikle durgun bir ¢aligma
noktas1 etrafinda dogrusallagtirilmis ve ardindan Dogrusal
Karesel Diizenleyici (DKD) yontemiyle ¢ok degiskenli kontrolcii
tasarlanmistir. Hava aracinin yatay kuyrugunda olusan farkli
eyleyici hatalart igin benzetim modelleri olusturularak, bu ariza
durumlari i¢in hata tespiti Iki Asamali Kalman Filtresi (IAKF)
kullanilarak tespit edilmis ve farkli kontrol yiizeyleri arasinda
kontrol dlizeltmesi yontemleri ile eyleyici arizalari izole edilerek
hava aracinin sorunsuz kontrolii saglanmaya ¢aligiimustir.

Abstract

In this study, the fault-tolerant control method in highly
maneuverable and agile warplanes is studied on an F16 fighter jet
model. First of all, the aircraft is mathematically modeled in
Matlab and Simulink environment and in order to simulate the
aircraft with unstable dynamics in the desired scenarios, firstly it
is linearized around a stationary operating point and then a
multivariable controller is designed with the Linear Quadratic
Regulator (LQR) method. By creating simulation models for
different actuator faults occurring in the horizontal tail of the
aircraft, fault detection for these error situations was determined
by using the Two-Stage Kalman Filter (TSKF), and by isolating
the actuator errors between different control surfaces with control
allocation methods, it was tried to ensure smooth control of the
aircraft.

1. Giris

Ucan araglarin dinamikleri oldukca karmasiktir. Bu araglar icin
dogrusal kontrol algoritmalari olusturmak istendiginde belirli
sabit durum kosullarinda dogrusal hale getirmek gerekir. Bu
kosullar kisith  manevralar i¢in Onceden  belirlenmis
oldugundan, istikrarli bir ugusun elde edilmesi, kontrol
Sistemine geri besleme olarak kullanilan algilayici ¢ikiglarinin
dogruluguna ve kontrol sinyallerinin aracin Kontrol ylizeylerine
dogru uygulanmasina baglidir. Ucgus sirasinda sistemde
biriktirilen kontrol kaybi, eyleyicilerin, kontrol ylizeylerinin
veya algilayicilarin arizalar1 ve hatalarindan kaynaklanir ve
6lumcil sonuclara yol agabilir [1].

Ozellikle manevra kabiliyetlerini artirmak icin savas ucaklari
kararsiz tasarlanir ve sistemi kararli bir sekilde kontrol
edebilmek icin stirekli hareket halinde ve hizli cevap siireleri olan
eyleyiciler ve kontrol ylizeyleri kullanilir. F-16 gibi savag
ucaklart, manevra kabiliyetlerinin yiliksek olmasma karsin
oldukga kararsiz dinamiklere sahiptir [2]. Ugus sirasinda siirekli
hareketli olan kontrol yiizeylerinde ve algilayicilarinda ariza
tespiti son derece 6nemlidir. Kontrol verimliligi iistiinliigi elde
etmek i¢in kararsiz ugak uygulamalarina yonelik artan talep, ugak
sistemlerini giivenilir ve emniyetli olmaya yonlendirir. Ugak
konfigiirasyonunda bir ariza veya hata olmasi1 durumunda ugak
giivenli bir gekilde ugmaya c¢aligmalidir. Bu tiir arizalar veya
hatalar, eyleyiciler, algilayicilar ve sistem bilesenleri dahil olmak
lizere sistemin herhangi bir bolgesinde meydana gelebilir.

Bu ¢alismada, farkli eyleyici arizalari senaryolari durumunda
F16 ugaginin ariza hosgoriilii kontrolii iizerine ¢aligilmustir. i1k
olarak hava aract modelinin ve hata modellerinin nasil
olusturuldugundan, ardindan ¢6ziim yaklasimi ve IAKF ¢alisma
prensibinden ve ardindan da simiilasyon sonuglarindan ve ariza
hosgoriilii kontrol performansindan bahsedilmistir.

2. Benzetim Modeli

Calismada, benzetim ortami olarak Matlab/Simulink yazilim ve
benzetim ortami kullanilmistir. Hava aract modeli olusturulduktan
sonra eyleyici arizalar hava aracina entegre edilmistir.

2.1. F16 hava araci modeli

Bu caligmada kullanilan hava araci olarak F-16 segilmistir. F- 16
uzun yillardir gelistirilen ve halen gelistirilmekte olan bir hava
aracidir ve pek gok agik kaynak veriye ulagilabilir. Ozellikle, hava
aracina etkiyen aerodinamik kuvvetlerin matematiksel olarak
modellenmesi akiskanlarin dogrusal olmayan ve kestirilmesi zor
dinamikleri nedeniyle cok zordur [3]. Bu nedenle veri tabanlt
modelleme gereklidir ve acik kaynakli verilerin pek ¢ok avantajt
vardir. Bu ¢alismada aerodinamik kuvvetlerin modellenmesi igin
NASA riizgar tiineli verileri kullantilmistir [4].

Sekil 1: Hava aract modeli genel yapisi

Sekil 1’de goriildigii gibi hava aracina etkiyen temel kuvvetler
aerodinamik, itki ve atmosfer kuvvetleridir. Bu kuvvetlerin hava
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aracina etkimesi sonucu sistem durumlari etkilenir. Aerodinamik
katsayilar, bir cisme etki eden kuvvetleri ve momentleri
etrafindaki hava akisinin ozellikleriyle iligkilendiren boyutsuz
niceliklerdir. Aerodinamik etkiler yiiksek derecede dogrusal
olmayan dinamikler sergiler ve bu kuvvetler ve momentler irtifa,
hiz, kontrol ylizeyi konumlar1 ve diger ugak parametreleri gibi
faktorlere bagli olarak Onemli degisikliklere ugrayabilir. Bu
aerodinamik etkileri modellemek icin deneysel ve hesaplamali
yontemler kullamihir [5]. X, y ve z yonlerindeki toplam
aerodinamik kuvvet katsayilari, riizgar tiineli veya ugus verileri
kullanilarak hesaplanabilir
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Calismada F16 ucak 6rneginde General Electric (GE) firmasi
tarafindan gelistirilen F110 turbofan motor kullanilmustir. Itki
modelinin, turbofan motorlarin 6zelliklerinden dolay1 yiiksek
dogrusal olmayan karakteristik sergiledigine dikkat edilmelidir.
Yikseklik, mach sayis1 ve gaz orani gibi parametreler motorun
karakteristiklerini etkiler. Gaz oranina gore motor karakteristigi
asagidaki gibi tanimlanabilir.
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2.1.1. Hareket Denklemleri

Atmosfer modelinin dinamigi, yiikseklik degistikce degisir. Bu
model, verilen yiikseklige karsilik gelen sicaklik, ses hizi, basing
ve hava yogunlugunun hesaplanmasini saglar. Yiikseklige bagl
bu parametreler, ugagin dinamiklerini dogrudan etkiler. Ugagin
hareketini manipule etmek icin, ugaktaki momentleri degistiren
kontrol ytizeyleri kullanilir. F16'nin 4 farkl tip kontrol yiizeyine
sahip oldugu goriilmektedir.

- ArkaKenar Flap (Aileron)

- Yatay Kuyruk (Elevator)

- Dumen (Rudder)

- On Kenar Flap
Bunlardan birincil kontrol yuzeyleri (Aileron, Elevator ve
Rudder) hareketi dogrudan manipiile etmek igin kullanilir.
Simulink {izerinde gelistirilen matematiksel modelde ikincil
kontrol yiizeyleri goz ardi edilmistir. Eksenlere gore, hava
aracinin  sistem parametre isimlendirmeleri Tablo 1’de
verilmistir.

Tablo 1: Eksenlere gore parametre adlandirilmasi

Yanal Eksen Boylamsal Eksen Dikey Eksen
Kuvvet Bilesenleri Y X z
Moment Bilesenleri L M N
Hiz Bilesenleri \ u w
Agisal Hiz Bilegenleri [ q r
Eylemsizlik Momenti I ly I

Sistem modeli 12 adet durum igerir bunlarin 3 adeti hava
araciin durusunu, 3 adeti agisal hizini, 3 adeti hizini ve 3
tanesi de pozisyonunu belirten durumlardir. Sabit kanath

hava araglarinin genel dogrusal olmayan matematiksel
ifadesi Tablo 2°de goriildiigii gibi ifade edilebilir.

Tablo 2: Hava araci hareket denklemleri
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2.1.2. Trim ve Dogrusallastirma

Kararli durum ugus kosullarinin belirlenmesi, sifir durum
tirevlerini elde etmeyi amaglayan hem durum hem de kontrol
vektorleri igin dogrusal olmayan durum denklemlerinin
¢oziilmesini igerir. Tayin edilmis bir kontrol6riin yoklugunda, bir
acik dongii senaryosunda 200 m/s hizda ve 1524 metre irtifada
trim durumu g6z ©ninde bulundurularak, ucak dinamiklerini
aragtirmak igin denge noktasi degerleri asagidaki tabloda
verilmistir.

Tablo 3: Trim Kosullar

Trim Glrdilerl Trim

| Difersaniyel Yatay Kuyruk [derece] 035 | Yuvarlama Agsu [derece] 06120
Kanat Sapemant [derece] 0 Yunuslama Agis [derece] 09
Ditmen Sapmass [derece] T 0 | VYalpalamn Agisa [derece] | 0

&

| Oa Kenar Flap Sapenat [derece] 045 | Yuvarama Orani [derece /s 0

Yo

"Gz Koly Yuizden %] | 40 Orans [derece v) | 0

Yalpalansa Orams [derece /5] | 0
Huz Bileyeni_u [m's] 200
Haz Bileyem_v [ms] [
Haz Bileyem_w [us) 32

rtifn [m) 1524

Dogrusallagtirma, dogrusal olmayan bir sistemin dogrusal bir
sistem olarak yaklastirilmasini igerir ve kontrol stratejilerini
tasarlamak igin dogrusal kontrol teorisi tekniklerinin
uygulanmasina izin verir. Bu amagla, kiigiik sinyal analizi,
Taylor serisi agilim1 ve geri beslemeli dogrusallasgtirma gibi
kontrol sistemleri i¢in dogrusallastirmada kullanilan gesitli
yontemlere kisa bir genel bakis saglar. Miihendisler bu
teknikleri kullanarak havacilik, otomotiv ve endiistriyel
kontrol sistemleri dahil olmak iizere gesitli uygulamalara
uygun verimli kontrol sistemleri gelistirebilirler [6].
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(5): Lineer agik ¢evrim matematiksel modeli



Acik cevrim lineer hava araci modelini kararli dinamiklere
ulastirmak amaciyla ¢ok degiskenli bir kontrolcii tasarlanmustir.

2.2. Eyleyici Modeli

Sistemlerin giivenilir ve verimli ¢aligmasini saglamak i¢in, dogru
eyleyici davranis modellerine sahip olmak zorunludur. Hassas
eyleyici modelleri, etkili kontrol sistemlerinin tasarimi ve
uygulanmasi i¢in esastir ve sonugta havacilik sistemlerinin
giivenligini ve performansini artirir [7].

Kontrol yizeyleri icin eyleyicilerin dinamik o6zellikleri ve
sinirlamalart agagida sunulmustur.

Tablo 4: Eyleyici Dinamikleri ve Kisitlart

Elevator 0 o, 700
zozo,izs ,£70°/s

Flaperon °, +70°
P! g5 T20%,270°/s

Rudder 0 0, 4700
] 5 £30%,470°)5
On kenar flap 10 50,4305

s+10

2.3. Ariza Modelleri

[k olarak, sistemin algilamas1 ve telafi etmesi gereken ariza
tirleri de dahil olmak {izere ariza toleransi igin &zel
gereksinimlerin tanimlanmas: gerekir. Daha sonra bir ariza
teshis sistemi tasarlanir ve savas u¢aginin kontrol mimarisine
entegre edilir [8].

Arizaya dayanikli modelin etkinligini saglamak igin simiile
edilmis ve gercek diinya senaryolarinda kapsamli testler
gerceklestirilir. Bu test, gesitli ariza kosullarini kapsar ve ariza
teshisinin ve kompanzasyon stratejilerinin arizalarin etkilerini
hafifletme yetenegini gosterir [9].

2.3.1. Donma (Kilitlenme) Arizas:

Donma (Kilitlenme) arizasinin matematiksel gdsterimi asagida
gorilebilir

P ©=3s o { tr:ariza baslangig am
etstuck (F) = Oeryy € > Ty 161N, 8¢y, arizadan énceki son biikiim

(6)

Sag yatay kuyrukta donma arizasi olustugunda, son biikiim
acisinda kalir ve eyleyici referans komutlarina cevap vermez.
Hava araci sistemine etkisi Sekil 2°de gorulebilir

Do (Surk) Anzas

Donma (Stuck) Anzas)

Sonige

Sekil 2: Donma arizasinin sisteme etkisi

2.3.2. Kontrolstzliik (Float) Arizas:

Hava aracindaki eyleyiciler kontrolden ¢iktiginda bu ariza
meydana gelir. Kontrolsliz eyleyiciler, kontrol yuzeylerinde
akisin  olusturdugu dis kuvvetlerin etkisiyle, Uzerindeki
momentleri sifirlayacak sekilde hareket etmeye devam eder
[10]. Farkli hava kosullarinda, farkli hiz ve irtifalarda ve ugagin
degisen kosullarinda kontrol yiizeyindeki akis etkileri
degiseceginden modellenmesi zor olan bir ariza tiiriidiir. Hicum
acisi ile degisen float arizasinin matematiksel modeli asagidaki
gibi gosterilebilir.

—Cha g, )

Bet =
float Ch8
Cy,: Toparlama katsayist

Chgs: Floating katsaytst
a;: Kontrol ylizeyi hiicum agist

Ugus  swrasinda  yukarida  gdsterilen  parametrelerin
hesaplanmasindaki zorluklar nedeniyle, agagida goriildigii gibi
bazi varsayimlar kabul edilebilir.

Ch, .
C—“ = —0.5, a; = a, a:hava aract hiicum agisist (8)
hg

Kortrabsiglik Arzas) Kontrolsizak Anzas:

Sekil 3: Kontrolsiizliik arizasinin sisteme etkisi

2.33. Kontrol  etkinligi  kaybt  (Loss of  Control

Effectiveness) arizasi

Ugak, ugus zarfi boyunca farkli akis kosullarina maruz kalabilir.
Bu sUrecte stall gibi durumlarda kontrol yiizeylerinden beklenen
verim alinamayabilir. Etkinligin kayb1 durumunda, gergek sistem
ve matematiksel modelin B matrisi ayrigir ve bir hata durumu
ortaya ¢ikar.

Betyr = K X 8¢ (1), t > tf 9)

lLoE

Yukaridaki denklemdeki K parametresi, 0 ile 1 arasindaki
kontrol etkinligi parametresidir. Yatay kuyruktan indtklenen
momentleri temsil eden denklem asagida gosterilmistir.

Cuts,, = 3 Cm(@8er,) +5 Cm(, 8a1) (10)

8% Kool Exinky Kay frzas

80% Konirol Ekinligi Kayb Arczas:

e Senige

Sekil 4: Kontrol etkinligi kaybi1 arizasinin sisteme etkisi



2.3.4. Hardover arizas:

Hardover Arizasi, basa ¢ikilmasi en zor ariza tiirlerinden biridir.
Kontrol yiizeyinin ugus sirasinda maksimum sapmaya
ulagsmasina neden olur. Matematiksel ifadesi agagidaki gibidir.

)

elpardover

= max(delc) 1 min(&elc) St >ty (11)

Arizanin sisteme etkisi agagidaki gorsellerde gorulebilir.

Hercare Anzas

Hardover Anzas.

Sekzl 5 Hardover arizasinin sisteme etk|3|

3. Ariza Tespiti ve izolasyonu

Ariza tespit ve izolasyonu algoritmast temel iki asamadan
olusmaktadir. Ariza tespitinde IAKF kullanilir ve kontrol
diizeltmesi yontemleri ile arizadan kaynakli olusacak hata
Onlenmeye caligilir.

3.1 TAKEF ile Ariza Kestirimi

IAKF sinyal ariza tespiti algoritmasinda sistemin beklenen
kestirimi ve sistem yanitindaki beklenmeyen durumlarin tahmini
icin kullanilir. Asagida goriilen ayrik durum uzayr modeli i¢in
bes temel agamadan olusmaktadir [11].

12, 13 ve 14 numarali denklemlerde, ariza durumundaki ve
giiriiltiilii dlgiimler altindaki bir lineer sistem ifade edilmistir. Ex
burada dogrudan B matrisi ile giris isaretinin ¢arpimina
esitken y;, eyleyici hatasinimn etkisini gosteren ifadedir ve -1 ile 0

arasinda degerler alir. wj} ve vy, ifadeleri giris ve dlctime etkiyen
beyaz glriltulerdir.

Xpe1 = AxXy + By + Exyi + wi (12)
Vierr = CeXpyr + Viar (13)
Ey = Brug (14)

Tablo 5: IAKF Asamalar1

IAKF Asamasi Matematiksel ifadesi

Optimal Sapma
Kestirimi

Kieaape = Arlpe + Bt + WiFie + View e P
Fape = AcPTAL + Qff + WPl Wil — Viee e By e Vi e
. 1
Bifir = Ploape Gl (CenrPEapCles + Ries)

Pl = U — REaCon)PEoape

Fura = Axs + Bty + Wi + ViersnFane

Sapmadan Bagimsiz Plvaue = AxPiiAl + Ofpe + Wbl W — Ve Pl Vivane
A 7x 5x px 1

Durum Kestirimi Rt = Bl (ConsPloamCinn + Ricra)

Pleapens = U — R )P

Frerr = Vierr — CresrFnesappe

Artan ve Kovaryans Ses = ConsPlaaiCEin + Riss

Wi = AViw + B

1
Vi = Wk"‘m( rw)
ierige = CreraVier i)k

Vieterr = Vit — Ry Hipe

Etkilesim

Bastirilmis Durum ve Terafkrs = Terapers + VierakPrerakrs

—p pY T
Hatanin Kovaryansi Perapers = Plaapers + ViersperaPer st Vieraess

Tablo 5’de P kovaryans matrisini, H 6l¢lim matrisini, R 6lgiim
hatas1 kovaryans matrisi ve X kestirilen durum degerlerini
gostermek lizere Sekil 6°da goriildiigii gibi durum kestirimi yapilir
Sapmadan bagimsiz durum kestirimi asamasi hataya agik bir
kestirim yapar. Kestirilen degerlerden artik ve kovaryans
parametreleri yardimiyla optimal sapma kestirimi agamasinda
Kalman filtresinin yaptig1 durum kestiriminin sapmas1 hesaplanir.
Etkilesim ifadelerinin yardimu ile yapilan durum kestiriminden,
kestirilen sapma ifadesi ayristirilir. Son olarak bu ifadeler yardim
ile hata bastirilir ve IAKF ile en dogru kestirim yapilmaya galisilir.
IAKF asamalarmin blok modeli asagidaki gorselde goriilebilir.

‘Sapmadan Bafims Durum Kestinimi

Etkileim ifadeleri
Har ummp zasyon

Il

—_—
—_—
LA,
—
—_—

Optimal Sapma Kesticimi

Sekil 6: TAKF Semasi

3.2 Yatay Kuyruk Kontrol Diizeltmesi

Sag kuyruk eyleyicisinde meydana gelen arizanin bastirilmasi
i¢in kontrol sinyalinin sol kuyruga tahsis edilmesi gereklidir. Bu
kontrol duzeltme isleminin hatanin dogastyla dogrudan iliskisi
vardir.

3.2.1 Donma (Kilitlenme) arizas: kontrol dizeltmesi

Ot = 2 X 81 — Srur, (15)

O,y ifadesi sol kuyruk sapmasini Ve 8gyr, ifadesi sag kuyrugun
kilitlendigi sapma degerini gostermek iizere. Sol kuyruga, sag
kuyrugun kilitlendigi degeri ve tiim elevator komutunu
karsilayacak sekilde kontrol diizeltmesi yapilir.

3.2.2 Kontrolsuzlik (Float) arizas: kontrol diizeltmesi
ST = 2 %X 8¢ (16)

Sag kuyrugun kontrol edilemez duruma gelmesi durumunda tiim
kontrol otoritesi sol kuyruga tahsis edilir.

3.2.3 Kontrol etkinligi kaybi (Loss of Control Effectiveness)
arizast kontrol diizeltmesi

Spur = 0o + (1 = A) X 6 (17)

A ifadesi sag kuyrugun kontrol etkinligi oranini gosterir ve 0 ile 1
arasinda degerler alir. Sol kuyruk ile sag kuyruktaki etkinlik
diisiisii karsilanir.

3.2.4 Hardover arizas: kontrol diizeltmesi

Opur = 8er  Gmax (18)

Hardover arizasi durumunda sag kuyrugun maksimum sapma
derecesinde sapmasini bastirmak amact ile sol kuyruga da
maksimum sapma yaptirilir. Bu durumda hardover arizasinin tersi
yoniinde yunuslama kontrol otoritesi kalmayacaktir.



4. Benzetim Sonuclari

Ariza  toleransli  kontrol  yonteminin  performansini
gozlemleyebilmek i¢in yukarida anlatilan farkli eyleyici ariza
durumlart altinda benzetim gerceklestirilmis ve durum
degiskenleri gdzlemlenmistir.

4.1.1. Donma (Kilitlenme) arizas:

Hava aracinin yunuslama agis1 referansini takip etmesi
beklenmektedir ancak Sekil 7°de goriildiigi tizere kontrol yiizeyi
5. Saniyeden itibaren kilitlendigi durumda sistem referansi takip
edememektedir. Ancak ariza kestirimi ve izolasyon metodu
uygulandigi durumda kilitlenme arizasina karsin basarili bir
referans takip performansi gosterdigi anlasilabilir.

Dora Anzast Donma Anzas

Sekil 7: Kontrol diizeltmesi yapilmaksizin(sol) ve
yapilarak(sag) yunuslama hiz1

Sekil 8 ve Sekil 9°da sirasiyla izolasyon metodu uygulanmis ve
uygulanmamig durumlarda hava araci modelinin davranisi
goriilmektedir. Bu grafiklerden sag yatay kuyrugun kaybettigi
kontrol yetenegini sol yatay kuyrugun karsiladigi gériilmektedir.
Kullanilan kontrol diizeltmesi yonteminin kilitlenme arizasi
karsisinda bagarili oldugu anlagilabilir.
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Sekil 8: Kontrol diizeltmesi yapilmaksizin hava aract durum
degiskenleri

Sekil 9: Kontrol diizeltmesi yapildig1 durumda hava araci durum
degiskenleri

4.1.2. Kontrolsuzlik (Float) arizas:

Sekil 10 ve Sekil 11’de sirasiyla kontrolsiizlik arizasi
durumunda kontrol diizeltmesi kullanilmaksizin ve kullanilarak
hava aracinin davranislar1 goriilebilir. 5. Saniyede olusan ariza
durumuna karsin hava aracinin sag yatay kuyrugunun aniden
bozuldugu ve diger durum degiskenlerinin de buna paralel
bozuldugu goriilmektedir. Bu senaryoda, denklem 16°daki
kontrol diizeltmesi metodu tam anlamiyla basarili olamamistir
ancak arizanin etkilerini yumusatmis ve yunuslama hizindaki
bozulmanin salinimin {istesinden gelmistir.

Sekil 10: Kontrol diizeltmesi yapilmaksizin hava aract durum
degiskenleri

J

Sekil 11: Kontrol diizeltmesi ile hava arac1 durum degiskenleri

4.1.3. Kontrol  etkinligi  kaybr  (Loss of  Control

Effectiveness) arizasi kontrol diizeltmesi

Sekil 12°de benzetim modeline verilen referans yunuslama hizi
ve takip performansi kontrol diizeltmesi uygulandifi ve
uygulanmadig1 durumlarda gézlemlenebilir. 5. Saniyede ortaya
cikan kontrol etkinligi kayb1 durumuna karsin nispeten basarili
bir referans takibi g6zlemlenmektedir.

Sekil 12: Kontrol diizeltmesi yapilarak(sol) ve
yapilmaksizin(sag) yunuslama hizi

Hava aracinin diger parametrelerinin bu durumda davranigi Sekil
13 ve Sekil 14’te gézlemlenebilir. Ugak i¢in tasarlanmis kontrol
sistemi eyleyiciye gonderdigi referans degerine karsilik istedigi
performansi alamaz ve referans takibi bozulur. Bu nedenle kontrol
diizeltmesi durumunda sag kuyrugun karsilayamadigi kontrol
veriminin sol kuyruk ile karsilandig1 Sekil 13’te goriilmektedir.

Sekil 13: Kontrol diizeltmesi yapilmaksizin hava aract durum
degiskenleri
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Sekil 14: Kontrol diizeltmesi ile hava arac1 durum degigkenleri

4.1.4. Hardover arizas:

Hava aract diiz ugus durumunda iken 5. Saniyede Hardover
arizast uygulanmis ve durum degiskenlerinin degerleri
gozlemlenmistir. Sekil 15 ve Sekil 16°da sirasiyla kontrol
diizeltmesi uygulanmig ve uygulanmamis hava aracinin cevaplari
yer almaktadir. Kapali ¢evrim ugak modeli kontrol diizeltmesi
uygulanmadig1 durumda biriken hata ile yalnizca sol kuyrugun
performansini kullanarak yavasca bozuntuyu toparlamaya ¢alisir
ancak yeterli olmaz. Kontrol dizeltmesi y6nteminde
kontrolciiniin performansindan bagimsiz sekilde ariza tespit
edilir edilmez sol kuyruk, sag kuyrugun sebep oldugu
karsilayacak sekilde bikular. Kontrol duzeltmesi metoduyla
durum  degiskenlerinde bozulmanin daha az  oldugu
gozlemlenebilir. Bu senaryo siirdiiriilebilir degildir ve asir1 ug bir
senaryodur c¢linkii hava aracinin boylamsal kontrol otoritesi
neredeyse sifirlanmaktadir.

Sekil 15: Kontrol diizeltmesi yapilmaksizin hava araci durum
degiskenleri

Sekil 16: Kontrol diizeltmesi ile hava aract durum degiskenleri
4. Sonuglar

Ozetle, bu calismada F-16 savas ugag1 modeli iizerinden yiiksek
manevra kabiliyetine sahip ve cevik savas ugaklarinda ariza
hosgoriilii kontrol yontemi incelenmistir. Hava araci Matlab ve
Simulink ortaminda matematiksel olarak modellenmis ve istenen
senaryolarda benzetimleri gergeklestirmek icin
dogrusallagtirilmistir. Ardindan, ¢ok degiskenli bir kontrolci

tasarlanmistir. Hava aracinin yatay kuyrugunda olusan farkli
eyleyici arizalari i¢in benzetim modelleri olusturulmus ve bu ariza
durumlar igin hata tespiti Iki Asamah Kalman Filtresi (IAKF)
kullanilarak tespit edilmistir. Farkli kontrol yiizeyleri arasinda
kontrol dlzeltmesi yontemleri ile eyleyici arizalar izole edilerek
hava aracinin sorunsuz kontrolii saglanmaya ¢alisilmstir.

Sonu¢ olarak, ariza hosgoriili kontrol yodntemi basartyla
uygulanmis ve farkli eyleyici arizalarina karst hava aracinin
giivenli ve verimli bir sekilde boylamsal eksende kontrol edilmesi
saglanmigtir.

Ilerleyen c¢alismalarda, farkli kuyruk biikiimlerinin yalmzca
boylamsal etkisinin kompanze edilmesinin yani sira asimetrik
biikiimden kaynakli yanal eksen ariza hosgoriilii kontroliiniin de
gerceklenmesi hedeflenmektedir.
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