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(")zetge

Bu caligmada yatarak donme(YD) kabiliyetine sahip bir
fiize modelinin lineer kontrol yontemleri ile yoriingede dog-
rusallastirilmig kontrol(YDK) metodunun kiyaslamas: yapilir.
Temel olarak 3 bolimden olugan bildiride birinci kisimda diiz
diinya modeli kullanilarak modellenmis fiizenin calisma uza-
yinda gecerli denge noktalar1 i¢in zamanla degismeyen kazanc-
lar elde edilip ilgili kazanglarin tablolanmasi yapilir. Oransal
giidiim kuralina uygun olarak polar koordinat diizleminde di-
key, yatay ivme ve yuvarlanma ac1 kontrolii disinda itkili bir
fiize oldugu icin eksenel ivme kontrolii de yapilir. I¢c dongii-
lerinde ise yunuslama, yalpalama ve yuvarlanma acisal hizlart
lineer kuadratik regiilator(LKR) ile tam durumlu geri besle-
meli(TDGB) bir sekilde kontrol edilir. Eksenel ivmenin i¢ don-
giisiinde ise Mach otopilotu yer alir. Tkinci kisimda ise YDK
yonteminin yine oransal giidiim kuralina uygun olacak sekilde
fizeye nasil uygulandigi anlatilir. Bu yonteme ait zamanla degi-
sen lineer(ZDL) kazanglarin karakteristigini belirleyen 6zdeger
atamalar1 yapilir. Son kisimda ise bu iki kontrol yonteminin, Si-
mulink ortaminda olugturulmug tamamiyle lineer olmayan mo-
deller iizerinde, farkli kosullar altinda performans ve giirbiizliik
kiyaslamas1 yapilir.

Abstract

In this study, a comparison of the linear control methods
and the trajectory linearization controller(TLC) method is made
on bank-to-turn(BTT) missile model. In the paper, which basi-
cally consists of 3 parts, in the first part, time-invariant gains are
obtained for the valid trim points in the flight envelope of the
missile, which is modeled using the flat earth model, and the re-
levant gains are tabulated. In accordance with the proportional
guidance law, axial acceleration control is also performed, since

it is a propelled missile apart from vertical, lateral acceleration
and roll angle control in the polar coordinate plane. In the inner
loops, pitch rate, yaw rate and roll rate are controlled by a linear
quadratic regulator(LQR) with full state feedback. In the inner
loop of the axial acceleration, Mach autopilot takes place. In the
second part, it is explained how the TLC method is applied to
the missile in accordance with the proportional guidance law.
Eigenvalue assignments are made to determine the characteris-
tics of the time-varying linear(LTV) gains of this method. In
the last part, performance and robustness comparisons of these
two control methods are made on completely non-linear models
created in Simulink environment under different conditions.

1. Giris

Fiizeler, amaglar1 dogrultusunda farkli giidiim/kontrol yontem-
leri kullanilarak yonlendirilmeye calisilirlar. Lineer kontrol
yontemlerinin kolaylig1 ve literatiirde ¢okca calismanin yapil-
mis olmas1 genellikle bu kontrol yontemlerinin tercih edilme-
sine sebep olur. Fakat lineer olmayan diinyada bu yontemleri
kullanmak bir takim zorluklar1 beraberinde getirmektedir. Ucus
zarfinda belirlenen denge noktalarinda dinamigin dogrusallasti-
rilmast, secilen her bir otopilot i¢in kazang hesaplanmasi ve de-
polanip cevrim i¢i interpolasyon ile kullanilmas1 gerekir. Fiize
eger birden fazla ugus moduna da sahipse, bu ¢alisma ¢ok uzun
zamanlar alabilmektedir. Ayrica dogrusallastirilirken bir takim
capraz etkiler ihmal edilir.

Biitlin bu bahsedilen maliyetleri minimize edebilmek igin
temeli lineer olmayan kontrol yontemlerini arastirmak gereke-
bilir. Genel olarak temeli kayan kipli, geriadimli, adaptif v.b.
kontrol yontemlerine dayanan yeni metodlar onerilmesine kar-
sin, birlesik olarak giidiim ve kontrol yontemini ele alan adap-
tif blok dinamik yiizey kontrolii [1] ve durumlara baglh Ricatti
denklemlerini genisletilmis bir bicimde ele alan ¢aligma [2], di-
gerlerinden farkli olarak biitiinciil bir sekilde tiim dinamikleri
ayni anda ele alarak otopilot yapis1 onermigtir. Bu ¢alismada



tercih edilen YDK yontemi ise dogrusal olmayan dinamik sis-
temleri kontrol etmek i¢in acik ¢evrim dinamigi tersleyip(NDI)
nominal bir komut olugturup modelleme, takip hatalarini ve ce-
sitli bozucu etkileri ZDL kapali ¢evrim hata dinamigi ile kom-
panze eden bir yapidadir. Anlik degigsen durumlar genel olarak
yoriinge diye ifade edilir. Kontrol edilen herbir yoriinge etra-
finda sistem lineer hale getirilir. Yoriinge etrafinda dogrusalas-
tirilan hata dinamigi, tasarimer tarafindan belirlenen kriterlere
uygun 6zdegerlere sahip lineer model ile esittir. YDK ¢ok farkli
sistemlere uygulanmistir [3, 4, 5].

Bu calismada lineer kontrol yontemleri ve YDK yontemi ile
ornek bir fiize iizerinde otopilot tasarimlar biitiiniiyle gercek-
lestirilip bir takim kosullar ve belirsizlikler altinda performans
ve giirbiizliik kiyaslamalar1 adim adim yapilmaktadir.

2. Lineer Otopilot Tasarim

Diiz diinya modeli kabul edilmis olup yeryiizii iizerindeki
kuzey-dogu-asag1 yonlii Fg eksen takimi sabittir, Euler agilar
buna gore belirlenir. Fiize agirlik merkezinde ¢akili Fg ve go-
receli riizgar hizina gore tanimlt Fyy eksen takimlart Sekil 1°de
goriilmektedir.

Sekil 1: Soldaki eksen takimlari, sagdaki F’de tanimli oryan-
tasyon ve degisimleri.

Fiize arkadan kanatgiklar ile kontrol edilir. Fiizenin orta
govdesinde bulunan kanatlar ise sabit olup kontrol ylizeyi go-
revi gormez.

Fiizeye ait otelemeli ve doner dinamik denklemler asagi-
daki tamimlanir. Fiizenin Fg’da tammli olan dogrusal ve agisal
hiz vektorleri sirasiyla [u,v,w], [p.q.r] gibidir. F, Fy, F ha-
rici kuvvetleri fiize F 5 na indirgenmis olan yergekimi, aerodi-
namik ve itki kuvvetlerinin toplam etkisidir. Ly, My, ve Ny,
harici momentleri de F’na indirgenmis olan toplam moment
etkisidir.
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Sekil 1’de goriinen Fg ve Fyy arasindaki kinematik iligki ve
(1) denklemleri kullanilarak Fy 'nda taniml diferansiyel denk-
lem takimi bulunur. Yuvarlanma agisina ait 1. dereceden dife-

ransiyel (4)’deki gibi yazilabilir.
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Harici kuvvet ve momentleri modelleyebilmek i¢in aerodina-
mik, itki ve yercekimi modellerine ihtiyac vardir. Ornek ola-
rak Sekil 2°de Cr,/Cp orani, Cimq ve Sekil 3°de Cig, Crg
statik kararlilik tiirevleri goriinen karakteristige sahip aerodi-
namik model kullamilir. itki modeli ise dogrusal olarak kabul
edilerek motor ve hiz pedali dinamigi asagidaki gibi kullanilir.
Azami itki kuvveti 20kN’dur. Fg ise F g°da tanimlt yer ¢ekimi-
nin Fg’ya indirgendigi halidir.
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Sekil 2: Soldan saga Cr, /Cp orani, Cppq tiirevinin degigimi.
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Sekil 3: Soldaki Cyg ve sagdaki Ci,g tiirevlerinin farkl ugus
kosullar altinda degigimi.

Atmosfer ise irtifaya gore anlik degisen hava yogunlugu,
ses hiz1 ve yercekimi ivmesi olacak sekilde modellenir. Otopi-
lotun son noktada eyleyiciye gonderdigi komut 2. dereceden bir
kontrol tahrik sistemi ile siiriiliir. 4 farkli eyleyicinin herbirinin
dogal frekansi wqct,n = 20Hz olup, soniimleme katsayisi ise
Cact = \/Tdin

Sifir ivme kosullar1 i¢in diferansiyel denklemler, Newton-
Raphson optimizasyon yontemi ile minimize edilmistir. Denge
noktalarinda hesaplanmig olan durum ve kontrol girigleri kul-
lanilarak ¢oklu Taylor acilimi ile lineer durum-uzay modelleri
boylamsal ve yanal dinamigi i¢in hesaplanir.

Sekil 4°de goriilen genel otopilot yapisi kullamlir. I¢ don-
giide servo tipl TDGB yapisi uygulanir. Dig dongtide ise di-
key ve yanal ivme kontrolil igin oransal tiimlevsel PI, yuvar-
lanma a¢1 kontrolil icin ise oransal P kontrolctisii kullanilir. Dig



dongii otopilotlari tasarlanirken her birinin birbirinden bagimsiz
oldugu varsayilir. Dikey ve yanal ivme dinamigi arkadan kanat-
¢ikli mithimmatlar i¢in minimum fazli degildir. Dolayisiyla ters
agim meydana gelir. Bunu engelleyebilmek i¢in fiize boylam-
sal ekseni iizerinde Oyle bir nokta secilir ki o noktanin ivme
dinamigi ters agim yapmaz. Literatiirde yapilan bu manipulas-
yona "¢ikis yeniden tanimlama" denir [6]. Zperc mesafesi ka-
dar otelenmis ilgili sanal noktanin ivme dinamigi asagidaki gibi
hesaplanir. Tlgili fiize icin Tperc mesafesi 1.05m civar bir de-
ger secildiginde baskin sifirlarin etkisi yok olmustur.
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Sekil 4: Genel otopilot yapisi.
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Lineer dikey ve yanal ivme otopilot yapisi yeniden olusturulur-
ken denklem (7)’daki pg ve pr terimleri katilmadan agik ¢evrim
dinamigi olusturulmus olur.

Ic dongii otopilotlari, yunuslama kanali bagimsiz 1 giris 1
cikigli, yuvarlanma ve yalpalama kanali ise birlesik 2 giris 2 ¢1-
kislt olarak, eyleyici dinamigini i¢erecek bicimde uygulanmis-
tir. Gudiim kuralinda yer yiizeyine gore dikey ve yanal yonlerde
olusan ivme komutlari, F5’na tasindiginda sadece kg ve jp
yonlerine degil, aynm1 zamanda ip dogrultusu i¢in de bir miktar
ivme komutu olugturur. Tam olarak ilgili giidiim kuralin1 uygu-
layabilmek icin eksenel ivme otopilot yapisi Sekil 5’deki gibi
olusturulmusgtur. Bu yap1 dis dongii olup i¢ dongiisiinde ise it-
kili Mach otopilotu yer almaktadir.
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Sekil 5: az eksenel ivme otopilot yapisi.

3. YDK Otopilot Tasarimi

YDK yontemi, NDI ile sistem dogrusallagtimasini yaklagik ola-
rak agik cevrim biciminde gergekler. Kapali cevrim bigiminde
ise, paralel diferansiyel (PD) spektral teori kullanilarak, ZDL
kontrolciiler ile hata dinamigini kontrol edip, komut takip igini
tamamlamay1 amaglar [7]. Boylelikle tablolanmis kazanglar
arasinda interpolasyon yapmaz ve her kosul icin, sahip oldugu

kazang degeri ideal olarak kabul edilir. Lyapunov metodlarina
dayandirilarak takip ettigi yoriinge etrafinda eksponansiyel ka-
rarli oldugu gosterilir [8].

YDK sematik gosterimi Sekil 6°da goriilebilir. 17(¢) € R,
p(t) e R™, £(t) € R" sirasiyla ¢ikis, giris ve durum vektorleri
oldugu yerde, zamanla degisen dogrusal olmayan dinamik bir
sistem agagidaki gibi ifade edilir.

E@0) =5, u) (8a)
n() =h (&), u)) (8b)

Nominal durum, ¢ikis ve kontrol girisi fonksiyonlari sirastyla
E(1), (¢), () gibidir. Durum, giris ve ¢ikis takip hatalar1 ise

sirastyla &(¢), fi(1), 7j(¢) diye ifade edilir.
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Sekil 6: Genel YDK otopilot semasi.

Eger dogrusal olmayan f ve h fonksiyonlar siirekli olarak
w ve £’ye gore tiirev aliabilir ise takip hata dinamigi asagidaki
gibi dogrusal olarak ifade edilebilir. x(¢), u(t) sirasiyla lineer
olmayan durum(& (1)) ve giris(fi(r)) takip hatalarinin nominal
yoriinge boyunca dogrusal yaklagimlarina esit denirse,
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Oldugu yerde, dogrusallastirilmig ZDL takip hata dinamigi aga-
S1daki gibi ifade edilir.

(1) = A(0)x(r) + B(t)u(r) (10)

PD 6zdeger atamasi ile ZDL kontrolciisii tasarlayabilmek i¢in,
A(t) ve B(t) matrislerinin kontrol edilebilir formda olmas: ge-
rekir. Hata durum geribeslemeli ZDL PI yapisi1 olusturarak, il-
gili hata nominal yoriinge etrafinda sifira indirgenebilir. PI kont-
rolcii yapisi hata integratorii ile artirilmig bir yapida kurulur.
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Sekil 7: fvme ve yuvarlanma ac1 kontrollii YDK semast.

Kp(t) ve Kj(t) kazanglari, PD Ozdeger atama
yontemi yardimiyla, istenilen kapali ¢evrim hata di-
namigi ile belirlenir. 2. dereceden hata dinamiginde



P12 = — (Cdeswmdes ijwn,des \/ 1— ngs) kompleks yari

diizlemin sol tarafinda olacak gsekilde secilir. Sekil 7’de
goriildiigi tizere 2 dongii ve her dongii icin 3 durum kontrol
edilmektedir. i € [1,2], j € [1,2,3] oldugu yerde, istenilen
hata dinamigine karsi gelen Ac; = diag{fwidesﬁij} ve

Aciy = diag { ~20es 102 1., | ile denklem (12)'deki Kapalr
cevrim dinamigi esitliginden her dongiiye ait ZDL Kp;(t) ve
Kji(t) kazanglar belirlenir.
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Kontrol kurali nihai olarak denklem (13)’deki gibi tanimlanir.

A =—[Ki) Kp(o)] ];:Eg)] (13)
K(r)

Nominal komut ile birlikte toplam komut p(r) = fi(¢) + fi(r)
diye bulunur. A¢ik ¢evrim kolunda bulunan NDI iglemi nomi-
nal komutu elde etmeye yarar. Dinamik terslemede 1. dereceden
olan diferansiyel denklem takimlar1 kullanilacagi i¢in, tersleme
yapmadan 6nce kontrol edilen ilgili durumun 1. dereceden tii-
revini alacak sozde diferansiyel alic1 yaklagimi kullamhr. Tlgili
yap1 asagidaki gibidir. Tlgili karakteristik tasarimci tarafindan
belirlenir.
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Lineer otopilot tarafindaki gibi dig dongiide dikey, yatay ve yu-
varlanma ag1 kontrolii, i¢ dongiide ise agisal hizlarin kontrolu

olacak sekilde Sekil 7°de olusturulmus otopilot yapisi kullani-
Iir. D1s dongiiden i¢ dongiiye gecis yapabilmek i¢in ivme dina-
miginin 1. dereceden diferansiyel denklemini tiiretmek gerekir.
Bunun i¢in fiizeye etkiyen harici kuvvet ve momentlerin 1. de-
receden tiirevi alinarak ilerlenir (15). P kuvvet veya moment
olup serbestlik derecesine gore i = {X,Y,Z,L,M,N} sembolle-
rinden birisini alir.

5, = 05 (Ciate+ CipB + Cis, 80+ Cig 8+ Ci5 6,) + 05 (FCvr ) (15)

Fiize agirlik merkezinde tanimli ivme dinami8i minimum fazli
olmadig1 icin denklem (6), (7)’de bahsedilen manipulasyon bu-
rada da ayni sekilde kullanilir. Denklem (4)’tin birlesimi ile
(16) hesaplanir. Lineer olmayan diferansiyel denklem takimlari
afin formatta kaldig1 siirece lineer kontrolde yapilan ihmaller
burada gergeklestirilmez. NDI,,,,.’ye ait (18) nominal komut ,
(16) ve (17)’nin yardimiyla bulunur. 1. dongiiye ait ZDL ka-
zanglar (19)’in yardimiyla hesaplanir. Denklem (20)’de gorii-
nen i¢ dongiiye ait nominal moment komutu ve ZDL kazancla-
rn icerigi (21), (2)’nin yardimiyla bulunur.
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Dogru bir kiyas icin, lineer otopilotta oldugu gibi a, ve Mach
kontrolciisiinii YDK i¢in de hazirlamak gerekir. Hiz bileseni
ivme dinamiginde dogrusallig1 bozacak sekilde yer aldig1 igin,
4. bir durum olarak a, dinamigi Sekil 7°de goriinen dis don-
giiye direk olarak eklenemedi. Bunun yerine denklem (1)’in
eksenel hiz dinamigi kullanilarak az’in 1. dereceden tiirevi
(22)’deki gibi hesaplanir. ¢ ses hizi olup u govde hiz1 ile cM,,,
esitligi varsayimu ile ilerlenmistir. Ayn1 sekilde M,,.;,’a ait 1. de-
receden diferansiyel, M., = Vr /c esitligi kullanilarak denklem
(3a)’nin yardimiyla bulunmustur. a, dongiisiinden M,., don-
giisiine ge¢is yapabilmek icin denklem (15)’de goriinen tiirev
esitliginin igerisine M,,.;,’a ait kismi tiirev etkisi de katilmalidir.
Boylelikle Sekil 8’de goriinen yapinin dig dongiisiinde a, i¢
dongiisiinde de M, kontrolii olacak sekilde nominal ve hata
dinamigine ait komutlar hesaplanir.
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Sekil 8: Eksenel ivme kontrollii YDK semasi.
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Nihai olarak YDK ivme yapisinin iirettigi komut 7, com, YDK
eksenel ivme yapisinin iirettii komut Fy ¢ 0ldugu igin denk-
lem (28)’daki kontrol dagitimi vasitasiyla fiizenin kontrol giris-
leri hazir edilir.

Sucom|  [0SdC5 0 asic; 0] Lur.com — 9SdCyp

Oe,com 0 QSIC,5, 0 0 Mon,com — S (Cro + C,I,ali)
Srcom | |2SdC,s, 0 QSdC,5, 0 Nncom —Q8dC,i B

Soom| | 95Cs,  95Cs,  95C,  Tuar| | Fueon—05(Co+ Cuati+Cuh)

(28)
Olusturulmus olan YDK kontrol yapisinda nihai olarak en
onemli kisim sozde tiirev alictya ve hata dinamigine ait 6zde-
gerleri atamaktir. Nominal koldaki 6zdegerler daha hizli secilir.
3-4 giinliik bir deneme siiresi igerisinde Tablo 1 ve 2°de gorii-
nen karakteristik segilerek ilgili fiize YDK ile kontrol edilebilir
hale gelir. Yapilan biitiin bu ¢alismalarin detaylar: ilgili referans
tezden edinilebilir [9].

Tablo 1: Sekil 7°deki sdzde tiirev alic1 ve hata dinamiine ait
dogal frekanslar ve sontimleme oranlari.

Dis Dongii i¢ Déngii
] ay az p q T
W des | 23333 | 1.8333 | 0.6667 7 55 2.0
Cdes | 05V2 [ 025v2 | 05v2 [ 0.5v2 | 0.5v2 | 0.75v2
w; 4 4 4 10 10 10
G 5v2 | 5v2 | 5v2 | 5v2 [ 5v2 | 5V2

Tablo 2: Eksenel ivme ve M, kontrolii i¢in sdzde tiirev alic1
ve hata dinamigine ait dogal frekanslar ve soniimleme oranlari.

(<2 Mach

Wn.des | 0.5833 | 1.7500

Cdes | 022 | 02v2
w; 13333 | 40
Ci 5V2 | 5\V2

4. Lineer ve YDK Kontrol Yontemlerinin
Kiyaslanmasi

Ik denemede ideal sartlar altinda vurus basarim kiyas: yapil-
mustir. Tablo 3’de kuzey-dogu-irtifa bilgisi goriinen hareketsiz
hedefler igin 1296 farkli atig kombinasyonu yapilir. Sekil 9’da
her farkli kuzey-dogu konumundaki hedef icin 0-1 arasi nor-
mallestirilmis vurus basarimi goriilmektedir. YDK’de %75.6

seviyesinde vurug basarimi varken, Lineer yontemde bagarim
%77.7 seviyesindedir. Biitiin denemelerde hedefe 1 metre yari-
cap igerisinde yaklagmig olmak bagarilidir diye kabul edilmistir.

Tablo 3: Vurulacak hedef konumlar ve fiize ilk hizlar1.

Hedef Kuzey Konumu X {80, 70, 60, 50, 40, 30, 20, 10}km
{7X:X/4:X} km
{0‘ 5000, 10000} feet
{04, 05 06 07, 08, 09] Mach

Hedef Dogu Konumu Y

Hedef Irtifast

Fiize ik Hiz1

Lineer Kontrol Vurus Bagarim TLC Vurus Bagarmm
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North [m] o 05
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- East [m]

0

Sekil 9: Vurus bagarim kiyasi.

3 farkli model belirsizligi denemesi yapilmistir. 1. dene-
mede aerodinamik siiriiklenme ve kaldirma boyutsuz katsayilar
art1 ve eksi yoniinde %90’a kadar degistirilerek eklemeli olarak
C;( =Cx <1 —Admg) ve C’Z =Cz (1 —A,iﬂ> gibi denenmis-
tir. 2. denemede itki yoniiniin dikey(6p) ve yatay(pp) yonlii 30
dereceye kadar saptig1 varsayilarak aci belirsizligi eklenmistir.
3. denemede ise kiitle ve eylemsizlik momentinin %90’a varan
belirsizligi eklemeli olarak m' = m (14 A,,) ve I = I(1+A;)
gibi denenmistir. Sekil 10, 11 ve 12°de model belirsizlikleri al-
tindaki vurug basarimi kiyas: goriilebilir. Her farkli atig dene-
mesinde ilgili belirsizlik simulasyon sonlanana kadar sabit alin-
migtir. Sensor Olciimlerine diisiik varyansh beyaz giiriiltii en-
jekte edilmistir. Tablo 4’de denemelerde kullanilmig farkli he-
def konumlar ve fiize iklemeleri yer alir. Dolayisiyla her farkli
belirsizlik kombinasyonu i¢in 27 farkli atis denemesi yapilmis-
tir. Sonuglar normallestirilerek yansitilmistir.

Lineer Kontrol Vurus Basarim

TLC Vurus Bagarmm
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04
02

0
Drag Perturb [%] Dx'\;, Pcu.uxb
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°
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Sekil 10: Aerodinamik belirsizligi vurug bagarim kiyasi.

Lineer Kontrol Vurus Basarim TLC Vurus Basarmu

4, Perturb [deg]
4, Perturb [deg]

-10 10 -10 10
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Sekil 11: Itki belirsizligi vurus basarim kiyasi.



Lineer Kontrol Vurus Basarum TLC Vurus Basarmm
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Inertia Perturb [%]
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Sekil 12: Kiitle/Eylemsizlik belirsizligi vurug bagarim kiyasi.

Tablo 4: Belirsizlik denemelerindeki hedef ve fiize iklemeleri.

Hedef Kuzey Konumu X 30 km
Hedef Dogu Konumu Y { _15, 0, 15} km
Hedef irtifas: {0, 5000, 10000} feet

Fiize ilk Hizt {07, 0.8, 0.9} Mach

Hava araglan i¢in olabilecek en biiyiik bozuculardan biri
olan riizgar Fq ataletsel eksen takimina gore sabit olacak ge-
kilde farkli yon ve siddetlerde denenmistir. Sekil 13’de yari-
cap genigligi riizgar hizini ifade etmektedir, azami 100knot’tur.
Riizgar acilar1 ise kuzey ve dogu yonlerine gore tam bir 360 de-
recelik tarama yapmaktadir. Her bir riizgar yonii ve hizi i¢in 27
farkli deneme yapilmustir.

TLC Vurus Basarm

0

Kuzey Riizgar Yonii

&
g
Kuzey Riizgar Yonii

25
20
15
10
i 5
0

100 -100 -50 0 50 100
Dogu Riizgar Yonii

-50 0
Dogu Riizgar Yonii

Sekil 13: Riizgar bozucusu altinda vurug basarim kiyasi.

Tablo 5: Lineer ve YDK kontrolcii efor kiyasi.

Dis Dongii i¢ Dongii
[ ay az agx P q T Mach
Lineer IAE | 0.75 1.0 0.41 1.0 1.0 0.04 0.13 0.18
YDK IAE 1.0 0.06 1.0 034 | 0.14 1.0 1.0 1.0
Sifira Gore ideal Yériingeye Gore
Oaldeg] | deldeg] | Opldeg] | O4[%) | daldeg] | deldeg] | Opldeg] | O¢[%)
Lineer RMS | 1.85 2.75 215 | 062 | 211 1.33 2.48 0.59
YDKRMS | 0.15 2.73 098 | 027 | 0.10 1.15 1.13 0.11

Belirsizlik ve bozucu denemelerinde elde edilen verilerle,
Tablo 5’deki lineer ve YDK kontrolcii performanslari elde edil-
migtir. Mutlak takip hatalarinin toplamlar1 normallestirilerek su-
nulmugtur. Kontrol giriglerinin RMS degerleri ise 2 farkl se-
kilde eklenmistir. Birincide enerjisiz baglangi¢ kosulu olan si-
fira gore sapmalar hesaplanmusg, ikincide ise ideal kosullar al-
tinda Tablo 4’deki farkli atiglardan elde edilmis kontrol girisi
degerleri referans kabul edilmis olup, her kontrol yonteminin
kendi referans cizgisinden ne kadar sapt1g1 bulunmustur.

5. Sonuclar

Gergeklestirilen otopilot tasarim adimlari teker teker anlatilmis-
tir. Oransal giidiim kuralina uygun olarak her eksen i¢gin tasarim
gerceklestirilmistir. Fazladan, eksenel ivmenin her iki yontemle
nasil kontrol edildigi gosterilmistir. Daha sonra farkli kosullar

altinda performans ve giirbiizliik kiyas1 yapilmigtir. Yapilan de-
nemelere bakildiginda ideal kosullarda lineer kontrol daha ba-
sarili iken belirsizlik ve bozucu altinda YDK’nin kendi refe-
rans ¢izgisini daha az bozdugu ve dayanikli oldugu goriilmek-
tedir. Itki yonii belirsizligi ve riizgarli denemelerde daha yiiksek
bagarim elde edilmistir. Ozellikle yan riizgarlarda daha yiiksek
yana kayma agisinda dagilmadan kalmigtir. Takip hatalarinda
lineer yontem daha basarili iken, kontrol giriglerine ait enerji
maliyetinin YDK yonteminde daha diisiik oldugu goriilmiis-
tiir. Otopilot tasarimindaki zaman maliyeti YDK yonteminde
¢ok daha diigiiktiir. Lineer otopilotta herbir denge noktasinin
kazanglarini teker teker hesaplamak zaman aldig: gibi, baskin
stfirlarin oldugu dinamiklerde tasarimi iyilestirmek daha fazla
vakit kaybina sebep vermektedir. Bunun diginda lineer otopi-
lota gore YDK’da kazang depolama maliyeti diismesine karsin,
ZDL kazanglarin igerisinde goriildiigii tizere aerodinamik kat-
sayilarin tasarim esnasinda gomiilmesi gerekmektedir. Lineer
otopilot kazanglari analitik olarak zaman ve frekans kistaslarina
gore tasarlaniyor iken bu durum YDK’da farkli ucus kosulu de-
nemelerinde elde edilen performans ve dayanikliliga bakilarak
0zdeger atanmasi seklinde yapilir.
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