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Ozetce

Dogrusal olmayan dinamik tersleme yontemi 6zellikle ha-
vacilik alaninda siklikla uygulanan kontrol yontemlerindendir.
Genis ucus zarflarina, yiiksek hiicum agilarina sahip modern
ucaklarin artan performansi goz oniinde bulunduruldugunda
tiim ugus zarfinda gegerli olan ve kazang ayarlama yontemi ge-
rektirmeyen dogrusal olmayan dinamik tersleme tabanli ucug
kontrol sistemlerinin kullanimi giderek artmaktadir. Dogrusal
olmayan dinamik tersleme yontemi, hava araci modeli tam ola-
rak bilindiginde istenen dinamiklerin miikemmel takibini sag-
lar. Fakat pratikte bu miimkiin olmayacagindan yontem daya-
niklilik icin bir dis dongiiye ihtiya¢ duyar. D1s dongii gerektir-
meyen artirimli dogrusal olmayan dinamik tersleme yontemi de
dayaniklilig1 artirmak icin kullanilabilir. Bu ¢alismada, F-16 sa-
vasg u¢aginin dogrusal olmayan modeli MATLAB/Simulink or-
taminda olusturulmus, ardindan dogrusal olmayan dinamik ters-
leme ve artirimli dogrusal olmayan dinamik tersleme kontrol
algoritmalarinin tasarimi yapilmistir. Verilen simiilasyon sonuc-
lar1 ile nominal durumda her iki kontroloriin referans komutlari
takip ettigi ancak belirsizlik varliginda dogrusal olmayan dina-
mik tersleme yonteminin performansi diiserken, artirimli dog-
rusal olmayan dinamik tersleme yonteminin referans takip per-
formansim siirdiirdigii gosterilmistir.

Abstract

Nonlinear dynamic inversion method is one of the most fre-
quently used control methods, especially in aviation. Conside-
ring the increasing performance of modern aircraft with large
flight envelopes, the use of nonlinear dynamic inversion based
flight control systems, which are valid throughout the flight en-
velope and do not require gain scheduling, is increasing. Nonli-
near dynamic inversion provides perfect tracking of the desired

dynamics given the exact knowledge of aircraft model; howe-
ver, since this is not possible in practice, the method requires an
outer loop for robustness. Incremental nonlinear dynamic inver-
sion method, which does not require an outer loop, can also be
used to increase robustness. In this study, the nonlinear model
of the F-16 fighter aircraft is developed in MATLAB/Simulink
environment, then nonlinear dynamic inversion and incremen-
tal nonlinear dynamic inversion control algorithms are desig-
ned. With the given simulation results, it is shown that both
controllers track the reference commands in the nominal condi-
tion; however, in the presence of uncertainty, the performance of
nonlinear dynamic inversion decreases while incremental non-
linear dynamic inversion maintains the reference tracking per-
formance.

1. Giris

Dogrusal olmayan dinamik tersleme (nonlinear dynamic inver-
sion - NDI) ugus kontrol uygulamalarinda giderek popiilerle-
sen bir kontrol yontemidir. Ozellikle genis ucus zarflarina sahip
yiiksek performansli ugaklarda ve yiiksek hiicum agili manevra-
larda en ¢ok calisilan dogrusal olmayan kontrol yontemlerinden
biridir. NDI kontrol algoritmasinin Boeing F-18 HARV, Lock-
heed Martin F-35 Lightning II ve Boeing X-36 gibi hava aracla-
rinda uygulamalart mevcuttur [1]. Yiiksek hiicum ag¢ili manevra
kontrolii i¢cin NDI, Bugajski ve Enns tarafindan NASA'nin test
aract olan HARV iizerinde uygulanmistir [2]. Dogrusal dina-
mikler iiretmek icin geri besleme kullanan geri besleme dogru-
sallagtirma (feedback linearization) yonteminin 6zel bir ¢esidi
olan NDI, dogal dinamikleri istenen dinamikler ile degistirerek
istenen dinamiklerin takip edilmesini saglayan bir kontrol yon-
temidir.

NDI kontrol algoritmasi, dogrusal olmama durumlarini or-
tadan kaldirmak ve istenen dinamikleri miikkemmel bir gekilde
takip eden bir kontrol yasasi elde etmek icin orijinal sistem di-
namiklerini tersine cevirir. Boylece dogrusallagtirmayi, farklt



kosullarda birden fazla kontrolor tasarlamay1 ve mevcut ugus
durumuna gore kazang ayarlamayi gerektirmez. NDI'in temel
avantajlar1 dogrusal olmayan durumlari dogrudan kontrol yasa-
sia dahil etmesi, kazan¢ ayarlama yontemine ihtiya¢ duyma-
masi ve kavramsal olarak basit olmasidir. NDI tiim ugus zarfi
icin tek bir kontrolor tasarimina imkan sagladigindan, gelenek-
sel kazang ayarlama yontemine kiyasla tasarim yiikii azdir [3].

Teorik olarak, dogrusal olmayan dinamik tersleme kont-
rol yasasi istenen dinamikleri mitkemmel sekilde takip eden bir
kontrol yasasi elde etmek i¢in sistem dinamiklerini tersine ge-
virir. Dinamiklerin mitkkemmel sekilde tersine ¢evrilmesi, iste-
nen dinamiklerin mitkemmel bir sekilde takip edilmesi ile so-
nuclanir. Orijinal dinamiklerin miikemmel bir sekilde iptalinin
saglanmasi i¢in dogrusal olmayan sistem dinamiklerinin dogru
bilgisine ihtiya¢ vardir. Pratikte model uyumsuzluklari, bozu-
cular, olciim hatalar1 ve belirsizlikler gibi etkenler dinamikle-
rin mitkemmel sekilde iptal edilmesini 6nleyebilir. Bu da kont-
rol performansini diisiirebileceginden ve hatta sistemi kararsiz
hale getirebileceginden, NDI kontol sistemi tasarlanirken daya-
niklilik konusu dikkate alinmalidir. NDI kontrol algoritmasinin
en biiyiik dezavantaji, yontemin dogas1 geregi tek basina daya-
nikli bir yontem olmamasidir [1], [4]. Bu nedenle, NDI kont-
rol yontemi genellikle bir dig dongiiye ihtiya¢ duyar. NDI kont-
rol yasasinin dayaniklilik problemine ¢oziim getirmek igin, dis
dongiide farkli kontrol yontemleri kullanilarak dayanikliligin
artirldig1 birgok calisma mevcuttur. p sentezi yontemi, bula-
nik mantik, kayan kipli kontrol, sinir aglar1 NDI'1n dayaniklilik
sorunu i¢in kullanilan yontemlerdendir. Dayaniklilig1 artirmak
icin yaygin olarak kullanilan diger bir yontem ise uyarlamali
kontroldiir. Ayrica, artimlt dogrusal olmayan dinamik tersleme
(incremental nonlinear dynamic inversion - INDI) yontemi, dig
dongii gerektirmeden NDI kontrol yonteminin dayaniklilik so-
rununun iistesinden gelmek icin 6nerilen NDI tabanlt bir yon-
tem olup, NDI'in avantajlarint korurken, modele bagimliligini
azaltarak belirsizliklere karsi dayanikliligini artirmaktadir.

INDI'in temel prensibi, agisal ivmeleri ve ylizey sapma-
larin1 sisteme geri besleyerek dogrusal olmayan dinamik ters-
leme yontemini kullanmaktir. Teorik olarak, agisal ivmelerin
geri beslenmesi model uyumsuzluguna kars1 duyarliligi ortadan
kaldirmakta ve geleneksel dogrusal olmayan dinamik tersleme
yontemi ile karsilagtirildiginda sistemin dayanikliligini biiyiik
ol¢iide artirmaktadir. Yontemin ana avantaji, sistem modeli hak-
kinda dogrudan bilgi iceren gercek ivmelerin kullanilmasi iken,
sensor tabanli bir yontem olan INDI'1n performansi kontrol gi-
risi ve durum tiirevi arasindaki zaman gecikmesi ile 6l¢lim ge-
cikmelerinden etkilenmektedir, bu da temel zorluklarindan biri
olarak kabul edilmektedir [5].

Caligsma kapsaminda, F-16 hava aracinin alt1 serbestlik de-
receli matematiksel modeli MATLAB/Simulink ortaminda ge-
ligtirilmigtir. Yiiksek performanshi genis ucus zarflarina sahip
hava araglan icin tercih edilen bir yontem olan NDI ile daya-
niklilik problemine ¢6ziim olarak gelistirilen INDI yontemle-
rinin tasarimi gelistirilen model {izerinde yapilmigtir. Kontrol
algoritmalarinin yapilar1 anlatilmis, aralarindaki benzerlikler ve
temel farklardan bahsedilmigtir. Simiilasyon sonuglarinda, hem
nominal kogullarda, hem de belirsizlikler varliginda kontrol sis-
temlerinin referans takip yanitlar1 verilmistir. Beklendigi iizere,
nominal kogullarda benzer sonuclar alinirken, belirsizlik duru-
munda INDI kontrol yapisinin iistinliigii goriilmiistiir.

2. Dogrusal Olmayan F-16 Hava Araci
Matematiksel Modeli

F-16 savag ucaginin 6 serbestlik dereceli matematiksel modeli,
aerodinamik model, hareket denklemleri, atmosfer modeli, mo-
tor modeli ve eyleyici modelinden olugmaktadir. Bu ¢alismada,
matematiksel model [5] ve [6] baz alinarak olusturulmustur.
NASA Langley ve Ames Arastirma Merkezi’nin riizgar tiineli
test sonuglarina dayanan aerodinamik veri tabani [6] kullani-
larak yiiksek dogruluklu bir aerodinamik model olusturulmus-
tur. Kullanilan veri tabanindaki veriler 0.6 Mach’a kadar olan
hizlar icin gegerli olup, perdovites (stall) etkileri caligma kap-
saminda kullanilmamistir. Aerodinamik veri tabaninin gecerli
oldugu ucus zarfi (1)’deki gibidir.

—20<a<90 [deg]
—30< B8 <30 [deg] (1
01<M<06

Motor modeli de [5] ve [6] referanslarindan faydalanilarak olug-
turulmug olup, (2)’de verilen araliklarda gegerlidir.

M <06
2
h < 15240 m

Kontrol yiizeyi ve LEF eyleyicileri, Tablo 1°de verilen paramet-
reler kullanilarak birinci dereceden transfer fonksiyonlar1 sek-
linde modellenmistir.

Tablo 1: Eyleyici modeli parametreleri

Kontrol Yiizeyi | Pozisyon Limiti | Hiz Limiti | Zaman Sabiti
0a +25° 60°/s 0.0495 s
de =+ 25° 80°/s 0.0495 s
O =+ 25° 120°/s 0.0495 s
OLEF 0°-25° 25°/s 0.0495 s

LEF kontrol yiizeyi, hiicum agisina bagl olarak (3)’teki gibi
elde edilmisgtir.

25 +7.25 q
—————a—9.05—+14
s+ 725° 9()5pS +1.45 3)

Hava aracinin alt1 serbestlik dereceli dogrusal olmayan hareket
denklemleri, hava aracinin dogrusal ve agisal hareketlerinden
olusan 12 denklem ile ifade edilebilir. Bu denklemler elde edi-
lerek, Simulink’te modellenmistir. Govde eksen sistemi dikkate
alindiginda durum vektorii (4)’teki gibi yazilabilir. Burada, ir-
tifa diisey konum bileseninin negatif yonliistidiir (h = —zg).

orer = 1.38
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3. Kontrol Yontemleri

Bu calismada, dogrusal olmayan dinamik tersleme ve artiriml
dogrusal olmayan dinamik tersleme algoritmalari F-16 hava
aracinin dogrusal olmayan modeli kullanilarak tasarlanmistir.

3.1. NDI

Kontrol igaretine (u) gore kaymis dogrusal (affine) olan bir sis-
temin dinamikleri (5)’teki gibi ifade edilebilir.

i = f(w) + B(a)u 5)




Burada, f ve B durumlara bagli dogrusal olmayan fonksiyon-
lar olup, f sistem dinamiklerini, B ise kontrol etkinlik matrisini
ifade etmektedir. NDI kontrol yasasinin amaci, istenen referans
dinamikleri takip etmek i¢in u sinyalini belirlemektir. Eger B
tersi almabilir bir matris ise, NDI kontrol yasast dinamiklerin
tersine ¢evrilmesi ve kontrol degiskeni tiirevi 4’in istenen di-
namikler ©4., ile degistirilmesi sonucunda (6)’daki gibi elde
edilir.

u=B()"" [Eaes — f(@))] (©)

Sekil-1, NDI kontrolériiniin genel bir blok semasini gosterir.

’ NDI \‘
! 1
’ 1
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Sekil 1: Dogrusal olmayan dinamik tersleme kontrol yontemi-
nin genel blok diyagrami.

NDI kontrol algoritmast f ve B’yi hesaplarken ucus kontrol
bilgisayarindaki yerlesik modeli (onboard model) kullandigin-
dan, (7)’deki f ve B, hava aracindaki yerlesik modelde tahmin
edilen dinamiklerdir. Yerlesik modelin dogrulugu, NDI kont-
rol yasasinin hedeflerini kargilamasi icin kritik 6neme sahiptir.
Sistem dinamiklerinin ve kontrol etkinlik matrisinin tamamen
dogru tahmin edildigi diistiniildiiginde, dinamiklerin miikem-
mel iptali elde edilir ve & = %45 ile sonuglanir. Boylece sistem
integratore indirgenmis olur.

Kontrol yasasinda kullanilan kontrol degiskenleri tek bir
sinyal ya da birden fazla sinyalin kombinasyonu seklinde se-
cilebilir. Modern savas ugaklarinda genellikle diisiik ve yiik-
sek dinamik basing¢larda istenen davranigi elde etmek igin farkli
durumlar1 harmanlayan kontrol degiskenleri kullanilmaktadir.
Hava aracinin hem hizli hem de yavag dinamiklerini kontrol
edecek sekilde iki kademeli kontrol yapisi olugturularak, her bir
dongii i¢in kontrol degigkenleri berlilenebilir. Yavas dinamikler
dis dongiide yer alir ve dig dongiiniin ¢ikisi i¢ dongiiniin girisi
olur. Hizli dinamikler ise i¢ dongiide yer alir [5], [9].

Calismada daha basit bir yaklagim olmasi amaciyla kontrol
degiskenleri, yuvarlanma ve yunuslama acisal hizlar (p, q) ile
yana kayma ag1s1 (3) olarak segilmistir. p ve g kontrol degisken-
leri manevra yapmak icin kullanilirken, 5’ya 0 komut verilerek
yonsel eksen diimen kullanilmadan kontrol edilir. Sapma ag1sal
hiz1t komutu (7r.c¢), B ile r arasindaki (7)’de verilen sadelegti-
rilmis iligki kullanilarak elde edilebilir. (7)’deki yaklagim, ﬁ di-
namiginin yaklagik olarak dinamik terslemesidir. Bu durumda,
i¢ dongiide hizli dinamikler olan p, ¢, 7, dig dongiide ise yavag
dinamik olarak /3 kontrol degiskeninin bulundugu sdylenebilir.

Tref = ptano — Bseca + Vi singcosfseca (7)
T
Istenen dinamikler, kontrol degiskenlerinin komutlari takip

ederken izlemesi istenen dinamik davraniglari tanimlar. Iste-
nen dinamiklerin tasarimi, dogrusal olmayan dinamik tersleme

kontrol algoritmasinin en 6nemli kisimlarindan biridir. Bunun
sebebi, dinamik terslemeden sonra sistem bir integrator haline
geldiginden, kontroloriin performansi istenen dinamiklerin ta-
sarimina baghdir [9]. Istenen dinamikler klasik kontrolorler, ge-
sitli referans modeller ya da ugus kalitesi (flying qualities) sevi-
yelerini karsilayacak dinamikler belirlenerek tasarlanabilir [10].

Istenen dinamiklerin belirlenmesinde yaygin olarak kulla-
nilan yontemlerden biri de ugus kalitesini istenen seviyede sag-
layacak sekilde tasarim yapmaktir. Bu ¢aligmada da istenen di-
namiklerin secimi ucus kalitesi temel almarak yapilmustir. Is-
tenen dinamikler yuvarlanma ve sapma hizi yanitlari icin bi-
rinci dereceden, yunuslama hizi ve yana kayma yanitlar1 igin ise
ikinci dereceden segilmistir. Birinci dereceden dinamikler za-
man sabiti ile belirlenirken, ikinci dereceden istenen dinamikler
ise istenen bir soniimleme orani ve dogal frekansin secimi ile
berlilenmistir. Buna gore, MIL-STD-1797A [11] veya MIL-F-
8785C [12] gibi askeri standartlar g6z oniinde bulundurularak
Seviye 1 ucus kalitesi nitelikleri elde edilecek sekilde istenen
dinamiklerin zaman sabitleri, soniim oranlar1 ve dogal frekans-
lar1 belirlenmigtir.

Yuvarlanma ekseni istenen dinamikleri (8)’deki gibi ifade
edilebilir. Burada K, = 1/7, olacak sekilde yuvarlanma modu
zaman sabiti gereksinimlerine gore se¢ilmistir.

pdes = Kp(pref - p) (8)

Yunuslama ekseni dinamikleri kisa periyot modu gereksinimle-
rine gore belirlenmis olup, (9)’da verilmistir.

2
Wdes

ddes = s+ 2<deswdes

[Gres — 4l )
Sapma ekseni icin istenen yana kayma dinamikleri (10)’daki
gibi olup Dutch-roll modu gereksinimlerine gore tasarlanmis-
tir.

wges
s+ 2Coles(“-)des

Bdes - [Bref - /8] (10)

Istenen sapma hiz1 dinamikleri ise, (11)’deki gibidir. Denklem-
deki 7.y, dinamik tersleme islemi ile yana kayma dinamikle-
rinden elde edilir.

'fdes - K’I‘(TTEf - T) (11)
Istenen dinamikler kategori A, simf IV bir hava araci igin se-

viye 1 ucus kalitesini saglayacak sekilde belirlenmistir. Istenen
dinamiklerin tasarim parametreleri Tablo 2°de verilmistir.

Tablo 2: Istenen dinamik parametreleri

Parametreler | Degerler
Tp 0.3
Cq 0.8
Wy 2
Tr 0.2
¢s 0.9
wpg 2

Sekil-2’de istenen dinamikler gosterilmisgtir.
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Sekil 2: Istenen dinamikler.

Yerlesik modelde hesaplanan f ve B’nin eldesi i¢in, kont-
rol degiskenleri de goz oniinde bulundurularak, F-16 hava ara-
cinin agisal ivme denklemleri (12)’deki gibi yazilabilir.

p = Cirq+ Caopq + CsL + C4N
¢ = Cspr — Cs(p” —r°) + CrM (12)
7 = Cspq — Corq+ CsL + Co N

L, M, N sirasiyla yuvarlanma, yunuslama ve sapma moment-
leridir. (13)’teki gibi ifade edilmektedirler.

L= Cqub + Lt
M = Cp,gSc+ Mr (13)
N =C,3Sb+ Nr

C1,Cy, ..., Cy ise eylemsizlik momentlerine bagl sabit katsa-
yilar olup ifadeleri (14)’te verilmistir.

Y= Iza:-[zz - Igz
'}/Cl = (Iyy - Izz)lzz - Iiz
'YCQ = (Iza: - Iyy + Izz)-lzz

¥C3 =1I..

7Cs = Lo (14)
I,yCs = 1. — Iy
I,yCs = I
I,,Cr =1

¥Cs = Tpo(Iow — Iyy) + 12,

vCy = I

(12)’de, kontrol yiizeyi sapmalarina bagli olmayan terimler f’yi
olustururken, B ise kontrol ylizeyi sapmalarina bagl olan te-
rimlerden olugur. f, (15)’teki gibi ifade edilirken, kontrol yii-
zeyi sapmalart aileron (J,), elevator (6.) ve diimen (9,) olarak
diistiniildiigiinde, B ise (16)’daki gibi elde edilir.

P Cirvgy + Copogy + C3L 4 C4 N
f=1d| = | Cspors — Ce(ps — 1) + C2 M (15)
T Csprqy — Corvqy + C4L + CoN

b 0 0
B=gs|0 & 0] x
0 0 b
(16)
Cs3Ci5, + CaChy, 0 C3C;, + CaChy,
0 C(76177%;6 0

CyCis, + CoChy, 0 CyCl;, + CoChy,

Daha once de bahsedildigi gibi, dogrusal olmayan dinamik
tersleme yontemi modele oldukga bagli oldugundan dayanikli-
l1g1 tek bagina garanti edemez. Teorik olarak, NDI kontrol yon-
temi ile istenen dinamiklerin miitkemmel takibi saglanir. Fakat
pratikte, sistem dinamiklerinin tam olarak bilinememesi, mo-
delleme hatalar1, 6l¢iim hatalar1 gibi sebeplerden kontrol yasa-
sinda yer alan tahmini f ve B gercek degerlerinden farklidir.
Tahminlerin dogru olmadigi durumda miikemmel tersleme ya-
pilamaz, bu da dogrusal olmayan terimlerin tamamen iptal edi-
lememesine ve istenen dinamiklerin takip edilememesine neden
olur. Bu durumun iistesinden gelmek amaciyla yerlesik modeli
iyilestirmek i¢in ¢aba ve maliyet harcanabilir ya da dayanikli
bir dig dongii kullanilabilir.

3.2. INDI

INDI kontrol yasasi, dig dongii kullanmadan NDI kontrol yon-
teminin dayanikliligin artiran bir yontemdir. INDI kontrol yon-
temi, son yillarda popiilerlesmeye baslamis ve 6zellikle havaci-
lik alaninda pek ¢ok ¢aligsma yapilmis olsa da, teorik olarak hala
geligtirilen bir yontemdir [13]. (5)’te verilen dogrusal olmayan
sistem denklemine, mevcut durum degeri ¢ ve mevcut kontrol
degeri uo’da Taylor serisi agilimi uygulanarak (17) elde edilir.
(17)’de, ikinci derece ve daha yiiksek mertebeden terimler ih-
mal edilmistir.

& J(w0) + Blaouo + 5= [£(2) + B)ul, , (&~ 70)
(@) + Bl (v~ o)

Kontrol yiizeylerindeki sapmalar genellikle durumlardaki degi-
sikliklere gore ¢cok daha hizli gerceklesir. Durumlar ve girig-
ler arasindaki zaman 6lgegi ayrimi nedeniyle, (17)’deki son te-
rim iiclincii terime gore baskin hale gelir. Buna gore, iki zaman
adimi arasindaki durum degisikligi ihmal edilebilir yani durum-
larin sabit oldugu varsayilir (x = x0). Kontrol girisindeki artig
Au = u — ug olarak tanimladiginda ve ilk iki terimin toplami-
nin 2o’a esit oldugu diigtintildiigiinde, (18) elde edilir [14].

T~ Tg —‘y—B(Qjo)Au (18)
Artiriml kontrol girisi yasasi (19)’daki gibidir.
Au = B~ (x0)(ddes — o) (19)

INDI kontrol yasas1 ise 6nceki zaman adimindaki kontrol girisi
kullanilarak (20)’deki gibi elde edilir.

UZUO"’Au:UO"FBil(xO)(x.dES — o) (20)

(20), kontrol yasasinin elde edilmesi i¢in durum tiirevinin mev-
cut degerinin dl¢tilmesinin veya tahmin edilmesinin yeterli ola-
cagim gostermektedir. Denklemde sistem dinamikleri (f) yer

a7



almadigindan, kontrol yasasinin modele baglilig1 kontrol etkin-
lik matrisi (B) ile siirhidir. INDI, hava aracinin ayrintili bir
modelini gerektirmeden yiiksek performansli dogrusal olmayan
kontrol saglamayi vaat etmektedir. INDI kontrol sisteminin blok
diyagramu Sekil-3’te verilmistir.

1

pilot Komut [
Xomd|  istenen Kdes #, - Au_# u I x
Komutlan| sekillendirme Dinamikler o Bohw T Hava Araci

ve Limitleme ! * h
1
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Sekil 3: INDI kontrol sistemi blok diyagrami.

4. Simiilasyon Sonuclar:

Calisma kapsaminda, dogrusal olmayan F-16 hava arac1 modeli
NDI ve INDI, yontemleriyle kontrol edilmis, kontrol sistemleri-
nin a¢isal hiz referans takip performanslari nominal durumda ve
belirsizlik varliginda incelenmistir. Yuvarlanma agisal hizi igin
20°/s, yunuslama agisal hiz i¢in 5°/s bityiikliigiinde doublet
girigler uygulanmigtir. Yana kayma agisina 0° komut verilmistir.
Sapma agisal hizinin komutu ise ise yana kayma agisina bagl
olarak iiretilmistir. Sonuglar, grafikler iizerinden ve ISE perfor-
mans metrigi ile degerlendirilmisgtir.

4.1. Nominal Kosullar

NDI ve INDI kontrol yontemlerinin agisal hiz referans takip
sonuglart Sekil-4’te verilmistir. Grafikte yanitlarin oldukga iist
iiste oldugu, yani nominal durumda her iki kontroloriin birbi-
rine yakin ve bagarili bir referans takip performansi sergiledigi
sOylenebilir.

Nominal Model Referans Takip Sonuglari

Yuvarlanma Hiz:
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Sekil 4: Referans takip yanitlari.

Tablo 3’te verilen ISE metrigi degerlerine bakildiginda,
kontrolorlerin nominal kogullarda beklendigi tizere ¢ok benzer
davrandigi soylenebilir. Kontrolorlerin benzer kontrol isaretle-
rine sahip oldugu da goriilmektedir.

Tablo 3: Nominal model i¢in ISE performans kriteri degerleri.

NDI INDI
ISE | 9.3812 | 9.6763
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Sekil 5: Kontrol igaretleri.

Hem ISE degerleri hem de referans takip yanitlart incelen-
diginde, NDI ve INDI kontrolorlerinin referans takip basarilari-
nin her ti¢ eksende de birbirine ¢ok yakin oldugu goriilmektedir.
Yapilar geregi cok benzer tasarima sahip olduklarinda, nominal
modelde bu beklenen bir sonuctur.

4.2. Parametre Belirsizlikleri

Hava araglarinda, aerodinamik kuvvet ve moment katsayilari,
kiitle, eylemsizlik momentleri, agirlik merkezi konumu gibi pa-
rametrelerde belirsizlikler olabilmektedir. Pratikte modellene-
meyen dinamikler, bozucular, sensor giiriiltiileri, eyleyici dina-
mikleri gibi sebepler kontroloriin performansini etkileyebilir.

Kontolorlerin belirsizlik varliginda referans takip yanitla-
rin1 degerlendirebilmek amaciyla, aerodinamik moment katsa-
yilarina ve eylemsizlik momentlerine belirsizlik eklenmis ve
kontrolorlerin bu parametre belirsizliklerine karst olan davra-
niglart ve dayanikliliklar incelenmigtir. NDI modele, INDI ise
sensore daha baglidir ve aralarindaki asil farkin belirsizlik du-
rumunda olugsmasi beklenmektedir.

NDI ve INDI kontrol yontemlerinin belirsizlik varlifinda
acisal hiz referans takip sonuglari Sekil-6’da verilmistir. Nomi-
nal yanitlardan farkl olarak, belirsizlik varlifinda INDI kont-
rol yapisinin referans: daha iyi takip ettigi goriilmektedir. NDI
kontrol yapisi belirsizlik varliginda dagilmaya baglarken, INDI
kontrol yapis1 belirsizliklere kars1 dayanikli davranmis ve no-
minal durumdaki yanitina benzer bir sonug elde edilmistir. Tab-
lodan ISE degerlerine bakildiginda da, NDI kontroloriiniin re-
ferans takip hatasinin ciddi oranda arttig1 goriiliirken, INDI'1n
ISE degerinde biiyiik bir degisiklik gdzlemlenmemisgtir. Kont-

Tablo 4: Belirsizlik varliginda ISE performans kriteri degerleri.

NDI INDI
ISE | 127.9141 | 10.7164




Belirsizlik Variginda Referans Takip Yanitlan
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Sekil 6: Referans takip yanitlari.

rol isaretlerine bakilirsa, NDI 6zellikle elevatorde daha yiiksek
bir kontrol isareti kullanimi1 gerektirmistir.

Belirsizlik Varliginda Kontrol Yiizeyi Sapmalar
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Sekil 7: Kontrol igaretleri.

5. Sonuclar

Bu calisma kapsaminda, F-16 hava aracinin acisal hizlar1 dog-
rusal olmayan kontrol yontemleri ile kontrol edilmistir. Kulla-
nilan dinamik tersleme tabanli yontemlerde, istenen dinamik-
ler askeri standartlarda yer alan ucug kalitesi seviyelerine gore
belirlenmistir. Tlk olarak NDI kontrol algoritmas tasarlanmus,
ardindan modele baglilig1 ve tek basina dayamikli bir yontem
olmadig1 bilenen yontemin dayanikliligini artirmak i¢in NDI ta-
banli bir yontem olan INDI kontrol yontemi gelistirilmigtir. Ta-
sarlanan kontrolorlerin hem referans takip yanitlar1 hem de pa-
rametre belirsizliklerine kars1 dayanikliliklart kargilagtirilmigtir.

Referans takip grafiklerine bakildiginda, nominal kosul-
larda kontrolorlerin yanitlarinin birbirine yakin oldugu goriil-
mektedir. Bunun temel sebebi NDI tabanli yontemlerin zaten
istenen dinamikleri takip etme amaciyla tasarlanmasidir. Gra-
fiklere yakindan bakildigi zaman 6nemsenmeyecek ¢ok kiiciik
farklar goriilmektedir. Nominal modelde ISE degerlerinin sifir
olmamasinin sebebi dogrusal olmayan model ve dogrusal ol-

mayan kontrolorlerde yapilan kabuller, satiirasyonlar, eyleyici
dinamikleri veya modelleme hatalari olarak degerlendirilmistir.

Grafikler ve cizelgeler incelendiginde, beklendigi iizere
NDI dayanikli bir yontem olmadigindan parametre belirsiz-
likleri varliginda yanitlarda ciddi bozulmalar goriilmektedir.
INDI'in ise NDI'in dayanikliligini artirdigi ve takip yanitlari-
nin iyi oldugu goriilmektedir.
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