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Bir fiize kontrol tahrik sistemi igin hata toleransi, kontrol
kaybmin ciddi sonuglar dogurabilecegi gerekgesiyle temel
olarak oldukca onemli bir konudur. Literatiirde, gereginden
fazla eyleyici sahibi ¢esitli ucan araglar i¢in kontrol atama
yontemleri gelistiriliyor. Bu makalede, bir hata durumu
karsisinda kontrol tahrik sisteminden faydalanmak ig¢in
gelistirilmis bir kontrol atama yontemi Onerilmistir. Kontrol
atama yapisina hataya duyarl bir koordinat doniisiim yontemi
entegre edilmistir. Onerilen kontrol atama ydntemi icin bir
benzetim gergeklestirilmistir. Buna ek olarak, kontrol atama
algoritmasmin performansini test etmek amaciyla bir hata
senaryosu benzetime eklenmistir. Kontrol tahrik sisteminin
davranigini igeren sonuglar da ayrica sunulmaktadir.

Anahtar Kelimeler: Kontrol Tahrik Sistemi, Kontrol Atama,
Hata Duyarli Agirliklandirmali Kontrol

Abstract

For a missile control actuation system, fault tolerance is
essential that is because of losing control may severe results.
In the literature, control allocation methods have been
developed for various types of flying vehicles that have
redundant actuators. In this paper, an enhanced control
allocation method is proposed in order to utilize control
actuation system in case of failure. A fault tolerant coordinate
transformation algorithm is integrated to the allocation
structure. A simulation of proposed control allocation method
is given. In addition, a fault injection has been added to
simulation in order to test the performance of the allocation
algorithm. The results including control actuation system
behavior is also presented.
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Fault Tolerant Weighting

1. Giris

Hata, bir sistemin kabul edilebilir, olagan, standart
durumundan en az bir karakteristik 6zelliginde izin verilmeyen
bir sapmadir. Ariza ise belirli caligma kosullarinda bir sistemin
gereken bir islevi yerine getirme yeteneginin kalici olarak
kesintiye ugramasidir [1]. Havacilik uygulamalar1 i¢in hata
tolere edilebilirligi ve kontrol etkileyicilerinin yedeklenmesi
hayati 6neme sahiptir. Hata nedeniyle ugus sirasinda bir hava
aract sisteminde kontroliin kaybedilmesi, ciddi ve anlik
sonuglara yol acabilir. Hata tolere edebilen sistemler,
beklenmedik hatalarin = varhiginda siirekli  caligabilirler.
Bununla birlikte, tiim olasi hatalara dayanabilen bir sistem
olusturmak neredeyse imkansizdir ve ekonomik veya pratik bir
tasarim olarak kabul edilmez [2].

Modern ucak sistemleri, irtifa diimeni, kanatgiklar,
kanartlar, 6n kenar flaplari, itki vektor liilesi gibi geleneksel ve
geleneksel olmayan kontrol yiizeyleri de dahil olmak f{izere
daha fazla kontrol yiizeyleri kullanir. Bu yiizeyler, yatis,
yunuslama ve sapma eksenlerinde belirli istenen aerodinamik
momentleri liretmek i¢in kullanilir [3]. Kontrol yiizeyleri,
kontrol etmek igin gerekene kiyasla daha fazla kullanildiginda,
sistemde asir1 etkilendirme durumuna yol agar [4]. Bu tiir bir
fazlalik durumunda, otomatik pilot komutlarinin kontrol
komutlarma ¢evrilecegi uygun yontem belirlenmelidir. Bu
kontrol efektorlerinin birlestirilmesiyle bazi istenen hedeflere
ulagsmak kontrol atama sorununu ortaya ¢ikarir. Bu yaklagimi
kullanabilmek icin kontrol sistemi tasarimi iki soruna ayrilir.
flk sorun kontrol yasalarmin tiiretilmesi, ikinci sorun ise
kontrol atama mekanizmasinin tasarimidir. Kontrol atama, bir
eyleyicinin doygunlugu veya arizasi tarafindan smirlanmamast
icin eyleyici sinirlarinin {izerine ¢ikabilme gibi avantajlar
sunar. Bu senaryoda, bir kontrol atama algoritmasi bu
durumlari telafi etmek i¢in kontrol c¢abalarin1 yeniden
dagitabilir. Dogrudan kontrol atama [5], daisy chaining [6] ve
lineer programlama [7] gibi literatiirde Onerilen ydntemler



bulunmaktadir. Bu tekniklerin ortak bir o6zelligi olarak
sinirlamali bir optimizasyon probleminin ¢6ziilmesi genellikle
belirtilir.

Diger bir yontem, kontrol giris matrisinin yalanci ters ile
hesaplanmasiyla yapilan yalanci ters yeniden dagitim yontemi
olarak ifade edilebilir. Bu teknik genellikle diger yontemlere
gore daha hizli ¢oziimler saglar ve minimum norm kontrol
¢cOziimiinii verir [8, 9]. Ancak her zaman optimal bir ¢6ziim
sunmamaktadir.

Yiiksek performansli ugak sistemleri, onerilen baska bir
yontem  olarak, kontrol ~ yeniden  yapilandirmasi
kullanmaktadir. Ariza tespit edildikten sonra, kalan kontrol
efektorlerini maksimum sekilde kullanmak i¢in yeni bir geri
besleme yasast olusturulur [10]. Bu c¢alisma, kontrol
yapilandirmasini  degistirmeden ters doniigim  matrisi
hesaplama yontemini degerlendirir. Yontem, belirli bir fiize
kontrol eyleyici yapilandirmasi i¢in hata tespit modilil
aracihigiyla eyleyici agirliklarini degistirmeyi Onermektedir.
Model referansli hata tespit algoritmasi, eyleyici yanitini ve
eyleyici girisi agisindan modelin ¢iktisini kargilagtirir. Arizalh
eyleyicinin agirhiginmi ve komutunu bozukluk seviyesine bagh
olarak ayarlar ve saglikli olanlarin egemenligini artirir.

2. Motivasyon

Onerilen kontrol atama ydntemi, eyleyici arizalarim telafi
edebilir. Eger bir hata tespiti farkindaligi ugus bilgisayarina
eklenirse, boyle bir kontrolcii yapilandirmasi veya stratejisini
yeniden tasarlama ihtiyaci olmayacaktir [2]. Bu, tabii ki, sekil
1'de sunulan, fazlalik kontrol yiizeylerine sahip bir ucus
kontrol sistemi igin gegerlidir; burada, hata tolere edilebilirlik
ikincil bir amag olabilirken, birincil amag iz siirmedir.

Sekil 1: Kontrol Yiizeyleri i¢in Carpt Konfigiirasyonu

Bu, otomatik pilot uygulamalarinda koordinat sistemi
doniisiimiine dayali diizenli bir hesaplama olan kontrol atama
kullanilarak elde edilebilir. Fazlalik sistemler igin, fliize ugus
veri tabanindan olusturulan Euler agisal hareket (8g, 8p, Oy)
ile eyleyici hareketi arasindaki iliskiyi saglayan C adinda kare
olmayan bir donlisim matrisi bulunmaktadir. Eyleyici sayisi,
cismin kontrol edilen serbestlik derecesinden fazla oldugu i¢in
dontisiimii gerceklestirmek igin sonsuz sayida ¢oziim vardir.
Eyleyicilerin etkinligiyle birlikte hedefler ve kisitlamalar goz
6niinde bulundurularak, uygulanabilir algoritmalar araciligiyla
optimal bir ¢6ziim elde edilebilir. Bu hesaplamalar genellikle
sorunsuz eyleyici davranigi varsayim altinda gergeklestirilir.

Bahsedilen durum, sekil 2'de verilen bir fiize otomatik
pilot sistemi igin Ozellestirilebilir. Kontrol yiizeylerindeki
eyleyici sayisi, cisim eksenlerinden fazladir, bu yiizden asir1

etkilendirilmis bir sistemdir ve her kontrol yiizeyinin cisim
agirlik merkezi tizerinde farkli bir etkisi vardir, bu da
denklemlerde (1- 4) verilmistir.
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Sekil 2: Fiize Sistemleri igin Temel Kontrol Yapisi

Ters donlisiim matrisinin hesaplanmasinda yaygin olarak
kullanilan yaklagim, (5)’teki gibi agirlikli eyleyici komutlarini
ve hesaplanan &gy referansi arasindaki hatayr iceren bir
maliyet fonksiyonunu minimize etmektir [11]. Bu sekilde,
problemin matematiksel sonucu, (7)’de yalanci ters olarak
bilinen (6)’da goziiken bir ters doniisiim matrisi ¢ozimil
iretir. Diyagonal agirlik matrisi W kullanilmaktadir. A
parametresi, kontrol atamasindaki esitlik kisitinin Lagrange
carpanidir [11].
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3. Kontrol Atama: One siiriilen Yontem

Onerilen algoritma yalnizca tek bir kontrol yiizeyi arizasini
kabul eder. Ariza tolere edilebilirligin bir temeli olarak, hata
tespiti ve izolasyonu (HTI/FDI) igin bir yap1 olusturmak
6nemli bir baglangi¢c adimdir. Eyleyici arizalarinin belirlenme
asamast genellikle anlamli karsilastirmalari yonetmek icin



eyleyici modellerine referans gerektirir ve bu referans birkag
6l¢timle yapilir. Mevcut verilerin yalnizca kontrol komutu ve
tiiretilmis hiz bilgileriyle birlikte eyleyici pozisyonunu icerdigi

~ A
varsayilir. Her bir eyleyici igin gerekli tahminleri (& ,8&)
saglayabilme yetenegine sahip oldugu (8)’de ifade edilen
lineer ikinci derece model verilmistir.
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Bu galigmanmn HTI béliimii, yalmzca eyleyici agirliklarini
saglamakla kalmaz, ayni zamanda bir hata tespit bayragi da
sunar. Bu bayrak, hatanin tiirtine bagli olarak bir atama
stratejisi belirlemek igin kullanilir. Agirhkhi HTI yapist sekil
3'te verilmistir.
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Sekil 3: HTI ile Agwliklandirma Yapis

(10 — 12) arasmi ayrmtih bir sekilde agiklamak gerekirse,
ileri seviye model referansli bir yap1 kontrol atama yontemi
kullanilarak, hatali kontrol yiizeyinin tekrar hesaplanan bir
komutu takip etmesi saglanmaktadir.
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Cl: Ik hata tespit kontrolii, kontrol yiizeyi konumuna
yoneliktir. Tahmini ve gercek konum degerleri arasindaki fark
olarak tammlanan mutlak konum hatasi, bir esik degeri (8,)
astiginda konum hatasi bayragi (FDlp) (10) yiikseltilir.

C2: Ikinci kontrol, konum hatasimn standart sapmast ile
ilgilidir, yani kontrol yiizeyinin kontrol altinda olup olmadigi
veya hareketin rastgele olup olmadigi anlamina gelir.

C3: Son durum, kontrol yiizeyinin komuta énceden yaklasmak
icin yeterince hizli olup olmadigint degerlendirir. Tahmini

davramisa gore hareket ¢ok yavas ise, hiz hatasi bayragi
(FDIv ) (11) yiikseltilir.

CASE 0
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Sekil 4: Kontrol Atama Akis Semasi
DURUM  0: Konum hatasi tespit edilmediginde, agwrlikli

kontrol atamasi (8) e gore (13) dikkate alinarak devam edilir.
DURUM  I: Bu kontrol edilemez durumdur ve 6nemsenmez.

DURUM 2: Hatali kontrol yiizeyi kontrol edilebilir
durumdaysa ancak yeterince hizli degilse, algoritma ilgili
komutu mevcut konumuna ayarlamayr hedefler ve geri kalan
islem siiresince bu konumu korur (14, 15).

DURUM  3: Kontrol yiizeyi yeterince hizli ise, algoritma geri
kalan iglem siiresince diger kontrol yiizeyi komutlarim
minimize etmek amacwla ilgili komutu ana konuma, yani
stfira ayarlamayr hedefler (12, 13).

act :

5: B {52-_ ’ ﬂEf;i = Vin (14)
g, else

§= ['E—‘]_l [6;:"[1 - Ciazgcr] (15)



Burada, € , yonelme komutlarmi kontrol yiizeyi
konumlariyla iliskilendiren benzersiz bir ¢oziim igin doniisiim
matrisidir. Burada, hatali kontrol yiizeyi komutu algoritma
tarafindan kalici olarak belirlenir, bu nedenle Onerilen
yontemde belirtildigi gibi doniisim matrisi simdi (16)’da
oldugu gibi kare bir matristir.

EZ[C:LECzi"'ECi_15Ci+1E"'EC‘\r] (16)

Sekil 2 ve sekil 3'i birlestirerek, onerilen FDI agirlama
algoritmasiyla Dbirlikte kontrol atama yapis1 sekil 5'te
gosterilmektedir.
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Sekil 5: Hata Duyarl Kontrol Atama Yapisi

4. Simiilasyon
Calisilan kontrol atama problemi, ¢apraz konfigiire edilmis
dort kanath kontrol eyleyici sistemine sahip bir flize tizerinde
entegre edilmistir. Her kontrol yiizeyi ayr1 ayr1 kontrol edilir.
Referans eyleyici modeli (12)’de verilmistir. Bu, { bir séniim
oran1 ve ¢, bir dogal frekans olan bir lineer ikinci derece
sistem olarak temsil edilen HTI algoritmasinda kullanilr.

6" =6+2{w, 6+ wié
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Algoritmay1 test etmek igin, sistem simiilasyon modeli,
hatali bir davranig olarak t¢iinci kanalda disiik etkin bir
eyleyiciye sahip olan bir dogrusal olmayan yapiya sahiptir.
Her bir hatali durum i¢in elde edilen sonuglar asagidadir.
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Sekil 7: Durum 0 igin Kontrol Yiizeyleri Sonuglari
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Sekil 6: Durum 0 i¢in ERA Karsilagtirmasi
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Sekil 8: Durum 2 i¢cin ERA Karsilagtirmasi
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Sekil 9: Durum 2 i¢in Kontrol Yiizeyleri Sonuglart
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Sekil 10: Durum 3 i¢in ERA Karsilastirmasi
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Sekil 11: Durum 3 i¢cin Kontrol Yiizeyleri Sonug¢lart
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Sekil 12: Durum 0 Ve Durum 3 i¢in Kontrol Yiizeyleri
Agirliklandirma Sabitlerinin Karsilagtirilmast

5. Bulgular

Sekil 6'da durum O igin her iki algoritmanin neredeyse ayni
sonuglari verdigi goriilmektedir. Bazi farkliliklar, simiilasyon
sirasinda sayisal hesaplamalardan kaynaklanmaktadir. Sekil
8'de elde edilen sonuglar, Onerilen algoritmanin standart
algoritma ile karsilastirildiginda yuvarlanma agisinda daha iyi
yanitlar verdigini gostermektedir. Ayrica, bir zaman gecikmesi
oldugu igin yatay ve dikey eksende hafif bir hata goriinse de
bu 6nemsizdir.

Ayrica, daha once belirtildigi gibi, ticiincii kontrol yiizeyi
kusurlu olarak se¢ilmistir ve Sekil 4'teki durum 2'de onerilen
gibi, hata tespit edildiginde tigiincii kanal mevcut konumunda
ayarlanir ve diger kontrol yiizeyleri buna gore kontrol edilir.



Hata tespit edildiginde diger kanallarin konumlarin1 sorunsuz
bir sekilde degistirdikleri dogrulanabilir, ancak pozisyon
degerleri 10 dereceyi asar ve 15 dereceye yaklastigindan
kanallarin doygunlugu olasilig1 vardir.

Sekil 10'da durum 3 incelendiginde, 6nerilen algoritmanin
hata tespit edildiginde hareketi yonetmede daha basarili
oldugu goriilmektedir. ERA Hatas1 gozlemlendiginde her iki
algoritmanin da sifira yaklastigr goriilebilir, ancak standart
algoritma salinimli bir davranig iiretirken, 6nerilen algoritma
yuvarlanma agisinda hatasini siirekli azaltmaktadir. Ayrica,
Sekil 11'de durum 3 igin, kusurlu kontrol yiizeyi sifira
ayarlanmis ve diger kontrol yiizeylerinde daha kiigiik
salinimlar  goriilmektedir. Bu davranis, durum 2 ile
karsilastirildiginda  doygunlugu o6nlemeye yardimer olur.
Ayrica, kontrol yiizeyi agirhiklari Sekil 12'de temsil
edilmektedir.

6. Sonuc

Bu makalede, capraz konfigiirasyonlu bir fiize eyleyici sistemi
icin hata tolere eden bir kontrol atama ydntemi dnerilmektedir.
MATLAB simiilasyonu kullanilarak bir ariza senaryosu igin
sonuglar gozlemlenmistir. Hata tolere eden algoritmanin
tepkisi, eyleyicilerin davraniglarima gore basarili bir sekilde
agirliklandirabilmektedir.

Tesekkiir

Yazarlar, bu ¢aligma igin mali destek saglamalar1 nedeniyle
Roketsan AS’ye tesekkiir etmek isterler.
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