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Bu ¢aligmada, iki serbestlik derecesine sahip bir kanat profilinin
ses iistii ucus kosullarinda; aeroelastik modellemesine ve
cirpintinin  bastirilmasina  yonelik  kontrol yontemlerine
odaklanilmistir. Bu dogrultuda, ¢irpmtinin bastirilmast igin
Tam Durum Geri Beslemeli Kutup Yerlestirme ve LQR (Linear
Quadratic Regulator) gibi ¢esitli kontrol yaklagimlari
incelenmis ve bu yontemlerin etkinligi degerlendirilmistir. Bu
kontrol yontemleri ile kanat yapisinin elastik ozellikleri ve
aerodinamik yiiklemeler arasindaki mekanik etkilesimin
tanimlanmast ve ses hizinin iizerinde meydana gelen
titresimleri soniimlemesi hedeflenmektedir. Ozellikle, Tam
Durum Geri Beslemeli Kutup Yerlestirme yonteminin LQR
yontemine gore daha istiin performans sergiledigi ve ¢irpinti
hizinmn {zerindeki titregimleri etkin bir sekilde soniimledigi
gbzlemlenmistir. Aeroservoelastisite alaninda gergeklestirilen
bu caligmalar, gelecekteki ugak tasarimlarinin giivenli ve stabil
bir sekilde ugmasini saglamak i¢in kritik 6neme sahip olup,
havacilik endiistrisine dnemli katkilar sunmaktadir.

Abstract

In this study, the focus is on the aeroelastic modeling and
control methods for flutter suppression of a wing profile with
two degrees of freedom at supersonic flight conditions. Various
control approaches, such as Full State Feedback Pole Placement
and LQR (Linear Quadratic Regulator), have been examined for
flutter suppression, and their effectiveness has been evaluated.
These control methods aim to optimize the interaction between
the wing's elastic properties and aerodynamic loads and to damp
the vibrations above the flutter speed. Particularly, the Full
State Feedback Pole Placement method has shown superior
performance compared to LQR, effectively suppressing
vibrations above the sound speed. The studies conducted in the

field of aeroservoelasticity are of critical importance in
ensuring safe and stable flight for future aircraft designs,
providing significant contributions to the aviation industry.

1. Giris

Havacilik ve uzay miihendisligi alaninda siirekli olarak gelisen
teknolojiler, modern ugaklarm performansini artirarak daha
verimli ve giivenli uguslart miimkiin kilmaktadir. Bu baglamda,
kanat yapilart {izerinde meydana gelen ¢irpintt olayi,
stipersonik ve yiiksek hizli ugaklarin tasariminda ve
isletilmesinde 6nemli bir sorun olarak karsimiza ¢ikmaktadir.
Bu tiir yapisal titresimler, ucaklarin aerodinamik ve yapisal
ozellikleri arasindaki karmagik etkilesimler sonucu olusur ve
kanat yapisinin dayanikliligmi tehdit ederek ugus giivenligini
riske atar. Bu sebeple, c¢irpintt olaymin etkin bir sekilde
bastirilmasi ve kontrol altina alinmasi, havacilik endiistrisi igin
hayati 6nem tagimaktadir.

Aecroservoelastik analizler, havacilik miithendisliginde ¢irpinti
olaymnin daha iyi anlasilmasini saglayan temel arastirmalardan
biridir. Bu analizler, u¢aklarin aerodinamik kuvvetlerle, yapisal
esneklikle ve ugus kontrol sistemleriyle nasil etkilesime
girdigini ayrintili bir sekilde incelemektedir. Boylece, ¢irpinti
olaymin nedenleri, olas: etkileri ve bastirilmast i¢in alinacak
onlemler aeroservoelastik analizler sayesinde daha saglam bir
temel tzerinde belirlenmektedir. Ayrica, ¢irpinti olaymin
meydana gelme olasiligini diisiirmek, ugaklarin dayanikliligini
artirmak ve ugus giivenligini maksimum diizeyde saglamak i¢in
kritk Oneme sahiptir. Bundan &tiirli, aeroservoelastik
analizlerin ugak tasarim siireglerine entegre edilmesi, yeni nesil
havacilik teknolojilerinin giivenli ve verimli bir sekilde
gelistirilmesini desteklemektedir.

Kanat yiizeyleri iizerindeki cesitli kuvvetlerin birbiriyle
etkilesimi Sekil 1’de gosterilmekte olan kavramlar ile
agiklanabilmektedir. Bu kavramlardan aeroelastisite, ugaklarin
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aerodinamik kuvvetlerle etkilesime giren esnek yapilarinin
davraniglarini incelemektedir [1]. Ucaklarin kanatlari, govdesi
ve diger yapilari, aerodinamik yiiklemeler altinda esnek olarak
davranabilirler. Bu esnek yapilar, aerodinamik kuvvetlerle
birlikte ucak iizerinde titresim ve deformasyonlara neden
olabilir. Aeroelastisite ¢aligmalari, bu esnek yapilarin nasil
etkilesime girdigini anlamayi, titresimleri soniimlemeyi ve
ucaklarin dayaniklihigini ve giivenligini artirmayr amaglar.
Acroelastisite analizleri, ugak tasarim siirecinde yapisal
dayanikliligin ve aerodinamik performansin bir arada dikkate
alinmasini saglar. Aeroservoelastisite ise aeroelastisite ve ugus
kontrol sistemlerinin etkilesimini inceleyen bir kavramdir. Bu
kavram, ucaklarmn esnek yapilartyla birlikte ugus kontrol
sisteminin nasil etkilesime girdigini ve bu etkilesimin ugus
giivenligi ve performansi iizerindeki sonuglarini analiz eder.
Aeroservoelastisite caligmalari, ugus kontrol sisteminin, esnek
yapilarin titresimlerini soniimlendirerek ve kontrol ederek
ucaklarm istikrarin1 ve ugus karakteristiklerini iyilestirmeyi
hedefler. Aeroservoelastisite analizleri zellikle, ¢irpint1 gibi
istenmeyen esnek yapi titregsimlerini séniimlemek igin farkli
kontrol algoritmalarinin etkinligini degerlendirir.
Acroservotermoelastisite, siipersonik savas ugaklar1 alaninda
hayati Oneme sahiptir ve burada havacilik miihendisligi,
akigkanlar dinamigi, termodinamik ve yapi mekaniginin
kesistigi noktada One c¢ikar. Bu Ozellesmis alan, yiiksek
performanshi savag jetlerinin karsilastigt zorlu caligma
kosullarinda  aerodinamik, 1sisal etkiler ve yapisal
deformasyonlar arasindaki karmasik etkilesimleri incelemeyi
amaglar. Siipersonik akig, yogun 1s1 transferi ve mekanik
tepkime arasindaki etkilesimleri kapsamli bir sekilde
aragtirarak; yiiksek kuvvetlere ve termal yiiklere maruz kalan
kanat yiizeyleri, kontrol yiizeyleri ve motor bilesenleri gibi
kritik pargalarin dinamik davranisina 151k tutmaya c¢alisir. Bu
alanda ileri diizeydeki arastirmalar, modern siipersonik savas
ucaklarmin tasarimini, giivenliini ve genel performansini
gelistirmede hayati bir rol oynar ve nihayetinde karmagik ve
zorlu hava gorevlerinin basarisini saglar.

Sekil 1: Kanat yiizeyindeki kuvvetlerin etkilesimi [2], [3]

Aecroelastik  etkilesimlerin incelenmesi, ugak yapilarinin
giivenligi ve dayanikliligi i¢in 6nemli bir konudur. Bu alanda
gerceklestirilen ¢aligmalar, ¢irpinti problemlerinin ¢éziimii ve
ucaklarm ugug performansinin artirtlmasi iizerinde biiyiik bir
etkiye sahiptir [4]. Son yillarda yapilan ¢alismalar, titresim
bastirma yontemleri ve neredeyse daimi ile daimi olmayan
aerodinamik modellerinin  hava elastikiyet analizindeki
o6nemini vurgulamistir. Bu caligmalar, kaliciya yakin bir
aerodinamik model kullanarak yapilan analizlerde, titresim
bastirma  Onlemlerinin  ve  aerodinamik  modellerin
uygulanmasinin, titresim frekansi (LDO boyutu) ve titresim
sikligi agisindan Olgiilen tepkilerle simiile edilen tepkiler

arasinda mitkemmel bir tutarlilik gosterdigini ortaya koymustur
[5]. Hajj vd. iki serbestlik derecesine sahip bir kanat profili
tizerindeki dogrusal olmayan titresimi arastirmak icin hemen
hemen sabit olmayan bir aerodinamik model kullanmiglardir
[6]. Ohta vd.’nin ¢alismasi; daimi, neredeyse daimi ve daimi
olmayan aerodinamik modeller arasindaki farklar1 gostermistir
[7]. Haddadpour ve FirouzAbadi, kanatlarmm ses alti
aerodinamik elastikiyetini analiz etmek i¢in neredeyse daimi ve
daimi olmayan aerodinamik modelleme yontemlerini arastirdi.
Caligmalar1  sonucunda neredeyse daimi aerodinamik
modellerinin ses alt1 kanat elastikiyetinin genel analizi igin
kullanilamadig1 ve bazi 6zel durumlar diginda ilgili sonuglarin
elde edilemedigi goriilmistir [8]. Aktif kontrol sisteminin
dinamik aeroelastisite tizerindeki etkisinin incelenmesi, tarihsel
olarak kokli bir gegmise sahip olan aeroelastik etkilesim
calismalarina kiyasla, daha yeni bir konudur [9]. 1970'lerde, bu
pasif tekniklerin yetersizligini asmak ve ¢irpintiyr daha etkili
bir sekilde kontrol etmek amaciyla aktif ¢irpinti baskilama
yontemi gelistirildi. Bu yontem, standart kapali-dongii kontrol
teknikleri ve kontrolcii tasarimlari kullanarak ¢irpitiy1 kontrol
etmeye olanak tanidi. Sonug olarak, daha yiiksek hizlarda ugma
imkan1 saglandi ve daha kisa siirede giivenilir sonuglar elde
edilebildi [10].

Elektonik Ugus Sistemi (EUS) tasarimlarinin  ortaya
cikmasiyla, aeroservoelastisite kavrami modern ugaklarda
biiyiikk 5nem kazanmigtir. EUS ugak tasarimlari, pilot hatalarini
en aza indirgemeyi, yolcu konforu ve giivenligini artirmayi
hedefler. Bu nedenle, ugagin aeroelastik davranigina miidahale
edebilen ve kontrol yiizeylerini eyleyici yardimiyla yénlendiren
entegre bir ugus kontrol algoritmasi gereklidir. Bu algoritma,
ucagin kararlilifini ve ugus performansini saglayarak, giivenli
ve konforlu bir ugus deneyimi sunmay1 amaglar [11].

Aragstirmalara gore, ¢irpint kararsizliginin bastirilmasinda pek
¢ok kontrolcii modeli kullanilmaktadir. Aeroservoelastik
dengesizliklerin ~diizeltilmesi i¢in ugus kontrol sistemi,
optimum sensér konumlandirma, Notch filtre ve aktif kontrol
gibi mevcut araglar1 kullanarak aeroelastik bozulmalar1 en aza
indirmeyi hedefler. Bu mekanizmalar, u¢agin kararsizlik riskini
azaltmak ve ugusun giivenli ve stabil olmasini saglamak i¢in
6nemli rol oynamaktadir. Caligsmalar, bu kontrol yontemlerinin
aeroservoelastisite ile ilgili sorunlarin ¢dziimiinde etkili ve
verimli bir gekilde kullanilabilecegini gostermektedir [12]. Bir
avel ucagl projesinde yapilan c¢alisgmada, ugus kontrol
sisteminde klasik ¢irpmti ¢oziimiiniin kontrol denklemi ile
genislemesi elde edilmistir. Bu genisleme, ucagin dinamik
davranigint ve Kkararsizlik durumlarmi kontrol etmek igin
kullanilan bir yontemdir. Bu c¢alismada, aeroservoelastisite
problemleriyle basa ¢ikmak i¢in Notch filtresi kullanildigi
goriilmiigtiir. Notch filtreleri, belirli frekans araliklarindaki
titresimleri bastirmaya yardimci olan filtrelerdir ve ugagin
kararliligini artirmaya yonelik etkili bir arag¢ olarak kabul edilir
[13]. Farkli bir ¢aligma iki boyutlu bir kanat profilinin iki
eksendeki kontroliinde geri beslemeli kontroller ve LQR gibi
optimum olarak adlandirilan kontrolciiler kulanilmustir [14].

Bu ¢aligmanin amaci, iki serbestlik dereceli basit bir kanat
profilinin aeroelastik modelini olusturmak ve bu kanat
profilinin  ¢irpmnt1  fenomenini  aeroservoelastik  kontrol
yontemleri kullanarak soniimlendirmektir. Bu dogrultuda,
cirpint1 analizleri igin gerekli hareket denklemleri tiiretilmis ve
bilgisayar destekli simiilasyon modeli gelistirilmistir.
Olusturulan ¢irpintt modeli, ¢esitli kontrolcii tasarimlart ile
simiile edilmigstir. Elde edilen sonuglar, cirpintt hizinin
tizerindeki titresimlerin, Tam Durum Geri Beslemeli Kutup



Yerlestirme ve LQR yontemleri kullanilarak soniimlendigini
gostermektedir. Bu yontemlerin performanslari kiyaslanarak,
en etkili kontrol stratejisinin belirlenmesi amaglanmistir. Bu
analizler, havacilik miihendislerine, ugaklarin yapisini optimize
ederek ¢irpmti olaymin etkilerini minimize etme ve ugus
giivenligini artirma konusunda dnemli bilgiler sunmaktadir. Bu
nedenle, aeroservoelastik analizler, havacilik endiistrisinin
gelecegine yonelik 6nemli bir adim olup, ucaklarin daha
giivenli, dayanikli ve performansi yiiksek bir sekilde hizmet
vermesine katki saglamaktadir.

2. Aerodinamik Modelleme

Aeroelastik analizin ilk adimi, dinamik sistemlerin kararlilik
analizidir. Kanat profili gibi esnek yapilarin, aerodinamik
yiikler ve hava akisiyla etkilesimine dayanan matematiksel
denklemler formiile edilerek bu analiz gerceklestirilir. Bu
sayede cirpint1 gibi yapmin kararliligini etkileyen olaylar tespit
edilir ve bu tiir olaylarin Onlenmesi igin ¢Oziimler aranir.
Calismanin bu boliimii daimi akis kosullarina maruz birakilmis
iki boyutlu bir kanat profili {izerinde aeroleastik bir ¢6ziim
gelistirmeyi amaglamaktadir. Kanadin aerodinamik ve elastik
davranislar1 arasindaki etkilesimi g6z Oniinde bulunduran
dinamik sistemler i¢in uygulanan kararlilik analizi, ¢6ziimiin
temelini  olusturmaktadir. Bu ¢alisma, kanat tasariminda
kararlilik ve performans iyilestirmesine yonelik 6nemli bilgiler
saglamayr hedeflemektedir. Titresim analizi yapmak igin
elastik gaz sisteminin modellenmesi gereklidir. Literatiirde
"tipik par¢a modelleri" olarak bilinen ve halen tercih edilen
basit yay modelleri yaygin olarak kullanilmaktadir. Sekil 2'de
gosterilen tipik kesit modeli, basit yapisi sayesinde kanadin
aerodinamik analizinde kullanilan 6nemli parametreleri
icermektedir. Bu modelde resesif mesafe h egim agis1 «, arka
kenara gore kanat sapma agis1 § ve 6n kenara gore kanat sapma
acis1 y ile temsil edilir. Kanat sapmalar1 f ve y 6n ve arka
kenarlarin kontrol yiizeyleri oldugundan, bu degerler kontrol
girdileri olarak kabul edilir ve kanat davranigmi etkilemede
onemli rol oynar. Basit¢e olusturulmus bu model, aerodinamik
ve elastik 6zelliklerin etkilesimini analiz etmek i¢in degerli bir
aragtir.

jab | / <3
Xa [

Sekil 2: Hiicum ve firar kenarinda flap olan kanat
boliimii [15]

Lagrange denklemleri en genel haliyle (1) denkleminde
sunulmustur. Burada t zaman degiskeni, T ve P sirasiyla kinetik
ve potansiyel enerji ve Q genel aerodinamik kuvvetlerin yaptig:
is ve i serbestlik dereceleri olacak sekilde yazilir.

w6 -G+ ) =a &

Hiz denklemleri elde edildiginde ve sistemin eylemsizligi
Lagrange denklemine dahil edildiginde elde edilen (2)
denklemi potansiyel enerjiyi temsil ederken (3) denklemi
kinetik enerjiyi temsil eder.

P =2 kyh?+ Skoa? @)

T = %mh2+% I,&* — mhab(a — e) 3)

Hareket denklemleri Lagrange ve enerji denklemleri ile elde
edilir. Kaldirma kuvveti, aerodinamik moment ve aerodinamik
model (4) denklemi ile ifade edilir.
0 1rhy]_[-L
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Kaldirma kuvveti (L) ve aerodinamik tork (M), (5) denklemi ve
(6) denklemine gore ifade edilir.

— L = pU?bSCiqa + pUbSCygp + pUbSCpy (5)
M = pU?b%SCpqa + pUb%SCppP + pU?b%SCryy  (6)

(4) denklemi ile verilen model, durum degiskenleri agagidaki
gibi tanimlanarak durum uzay1 olarak verilmistir.

X1 0 0
a21 azz a23 a24 X2 " b1 ap; [B]
X3 0 0 |Lly

gz Q43 Qgql X4 by bsy

Durum uzayr modelinin matris elemanlar1 Tablo 1'de
verilmistir.

Tablo 1: Durum uzay modelindeki degiskenler

mxbQ —Cy
bQCy, + m, CLy = ko Az = m2x2h?
A1 = m2x2h? 1 T
—
mxbky, mxbCy,
mp mp
az3 = m2x2p2 Q24 = P m2x2p2
TTm, Tmy,
karlnxb _ mbeIQCma —9c, CaTIleb
a j— I
Ay = m2x2b2 42 — m2x2b2
my, ——— My ——7
—kp, —Ch
U= s = a7
my ——7 my ——7
mxbQ mxbQ
bQCm, + 722 Cy, bQm, + G,
by, = m2x2h2 by, = MZx2h2
TTmy, TTmy,
2 2
o0, - mxb IQlef ~oc, - mxb IQCmY
bas = m2x2h? biz = m2x2h?
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2.1. Model ve Kontrol Parametreleri

Aeroelastik modelde kullanilan parametreler, hava aracinin
kanat profiline bagli 6zellikler, kord boyu, kanat kiitlesi, elastik
ozellikleri ve aerodinamik etkilesimleri gibi anahtar
ozelliklerini i¢ermektedir. Kanat yapisinin aerodinamik ve
elastik ozelliklerini dogru bir sekilde tanimlamak, ¢irpintinin
kontrolii agisindan kritik Oneme sahiptir. Hava aracinin
kiitlesinin dogru bir sekilde hesaplanmasi, ¢irpintinin olugmasi
ve bastirilmasi i¢in uygulanacak kontrol algoritmalarinin etkin
bir sekilde tasarlanmasina katki saglar. Kontrol parametreleri
ise, cirpint1 davranigini bastirmak ve hava aracinin kararliligini
artirmak i¢in kullanilan gesitli kontrol girdilerini igermektedir.
Aktif kontrol algoritmalari, bu parametrelerin dikkatlice
ayarlanmasiyla, hava aracinin iizerine etki eden aerodinamik
yiikleri, kuvvetleri ve momentleri hassas bir sekilde kontrol
ederek cirpintiyr engeller. Hava aracinin ¢irpinti davranigini



kontrol etmek icin gelistirilen aeroservoelastik modelde
kullanilan parametreler Tablo 2'de verilmistir.

Tablo 2: Kanat ve kontrol parametreleri

Parametre Degerler Parametre Degerler
) 1.225 kg/m® Ca 0.4350 (N.s)/m
b 1.58496 m | 584.87 kg.m?
S 4.99872m a -0.4719
m 220.03 kg Cio 4.132 rad?
m 9071 kg Cun -0.870 rad*
Xa 0.5897 m Cip 2.011 rad*
kn 2267 N/m (o -0.4719 rad™*
ke 27375 N/m Cy -0.0832 rad™*
Ch 241.23 (N.s)/m Coy -0.08205 rad™*

2.2. Aeroelastik Model Sonuglari

Sistem ses hizinin iizerinde 1.1 Mach ile c¢alistirilmustir.
Sistemin bu hizda dalma ve yunuslama eksenlerinde dinamik
olarak kararl bir osilasyon yaptig1 gézlemlenmigtir. Sistemin
15 saniyede calistirilmasiyla elde edilen agik ¢evrim cevabi
Sekil 3 ve Sekil 4’te verilmistir.

Agcik Gevrim Yunuslama Ekseni Sistem Cevabi
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Sekil 4: Agik ¢evrim dalma ekseni sistem cevabi

3. Aeroservoelastik Modelleme ve Analizi

Aeroservoelastik modelleme ve analiz, hava araglarmimn
dinamik aerodinamik ve yapisal yiikler altinda giivenli ve
verimli bir sekilde caligmasini saglamak igin son derece
onemlidir. Bu analizler, ugak yapilarinin aerodinamik yiiklerle
etkilesimi ve elastik yapilarin dinamik davranigini dikkate
alarak hava aracinin kararliligi, kontrol edilebilirligi ve
performans: iizerinde etkili olacak g¢esitli faktorleri
degerlendirmeyi igerir. Bu boliimde, kanattaki ¢irpintt hizinin
tizerindeki titresimlerin séniimlenmesine odaklanilmis ve bu
amagla Tam Durum Geri Beslemeli Kutup Yerlestirme ve LQR
(Linear Quadratic Regulator) yontemleri kullanilarak farkli

kontrolciiler tasarlanmustir. Tam Durum Geri Beslemeli Kutup
Yerlestirme yonteminde, istenilen denge noktalari ve
performans kriterleri i¢in sistem tizerine kontrol edici elemanlar
yerlestirilir; boylece sistemin istenilen denge noktalarina kararl
bir sekilde geri donmesi ve belirlenen kriterlere uygun bir
sekilde davranmas: saglanir [16]. Diger yandan, LQR
yonteminde ise lineer ve zamanla degismeyen bir sistem igin
sistemin dinamik modeli ve kontrol hedefleri kullanilarak bir
maliyet fonksiyonu tanimlanir ve bu maliyet fonksiyonunun
minimize edildigi bir kontrolcii tasarimi yapilir [17]. Bu iki
farkli  yontemin kullanilmasi, hava aracinin  ¢irpinti
davraniginin etkili bir sekilde kontrol edilmesini ve ugus
giivenliginin artirilmasini saglayacaktir.

3.1. Kutup Yerlestirme ile Tam Durum Geri Beslemeli
Kontrol

Kutup yerlestirme yontemi, matematiksel olarak (7) denklemi
ile agiklanir.

X =Ax+Bu,y=Cx (7

(8) denklemi igerisinde, kontrol girisi ve durum degiskenleri
arasinda dogrusal bir kombinasyon bulunmaktadir.

u= —Kx (8)

(9) denklemi, (7) denklemi ile (8) denkleminin kombinasyonu
sonucu elde edilmistir.

x = Ax — BKx = (A— BK)x 9)

Sistem kontroliinde istenilen kutup yerlesimi asagidaki gibi
secilmigtir:

(-25 +12.8807i) (-25 -12.8807i)
(-20 +14.4791i) (-20 -14.4791i)

Kutup yerlestirme yontemi sonucunda, elde edilen
matematiksel ¢ikti K kazang matrisidir.

K= [20182 -0.0111 -1.8835 —0.1222]

0.1222 —0.0872 9.5859 0.6376
3.2. LQR ile Tam Durum Geri Beslemeli Kontrol

LQR denetleyici, sistem analizinde durum uzay1 gosterimini
temel almaktadir.

x=Ax+Bu,y =Cx (20)

Denetleyici tasarimina baglamadan Once sistemin kontrol
edilebilirliginin dogrulanmasi sarttir. Bu dogrulamay1 yapmak
icin kullanilan Kkontrol edilebilirlik matrisi, numarali (11)
denklemi ile ifade edilir. Bu matris, etkin ve dogru bir denetgi
tasariminin temel 6n kosuludur.

= [A|AB||A%B| ...|A™1B]] (11)

Denetleyiciyi minimize edilecek maliyet fonksiyonu u = —Kx
olacak sekilde (12) denklemi ile gosterilmistir.

JGe(®),u(®)) =5 (O Qx(t) + u(® Ru(®)ldt (12)

Bu durumda, (A,B) ¢ifti kontrol edilebilir ve (Q,A) gifti
gdzlenebilir olarak kabul edilir. @ = QT = 0 simetrik ve pozitif
yari tammli R = RT > 0 simetrik ve pozitif tanimh t; = oo
kabul edilmistir. Geri beslemeli kontrol kurali ve geri besleme



kazang vektorii, matematiksel olarak (13) denklemi ile
hesaplanmaktadir. Burada yer alan P, Riccati denklemini
kullanarak elde edilir ve (14) denklemi seklinde ifade edilir.

u=—Kx K =R™1BTP (13)
ATP + PA—BPR™'BTP +Q =0 (14)
K geri besleme kazang matrisi, asagida verilen Q ve R agirlik

matrisleri ile bilgisayar destekli bir program kullanilarak
hesaplanmustir.

5 ¢

01 0 0 O
0 01 0 O
0 0 01 O
0 0 0 01

K =[—0.1427 —0.1430 0.0054 0.0109]
LR = 1_0.6636 —0.0517 0.1375 0.1540

Q=

3.5. Kontrol Sonuglarinin Karsilastirilmasi

Sistem ses hizinin iizerinde 1.1 Mach’ta calistirtlip t = 7.5
aninda kontrolciiler aktif edildiginde Sistemin salmnimi
soniimlenerek sistem denge konumuna gelmektedir. Sistemin
yunuslama ve dalma eksenindeki cevabi Sekil 5 ve Sekil 6’da
hiicum ve firar kenarlarmdaki hareketli ylizey cevaplar1 Sekil 7
ve Sekil 8’de gosterilmistir.

Yunuslama Ekseni Sistem Cevabi
T T

6 | OL_pitch
LQR_pitch
PP_pitch
4
|
n |
Q |
g2 7 et
o |
s |
|
<o i i
@ i |
c |
&3
S of i
=% |
B |
2 |
< | 1
-6 1 i
0 5 10 15

Sekil 5: Yunuslama ekseni kontrolcii cevaplari

Dalma Ekseni Sistem Cevabi
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Sekil 6: Dalma ekseni kontrolcii cevaplari

Hiicum Kenari Hareketli Yiizey Cevabi

3 LQR_ff [
PP_ff

Yuzey Hareket Agisi

0 5 10 15
Sekil 7: Hiicum kenar1 hareketli yiizey cevabi

Firar Kenari Hareketli Yiizey Cevabi

10 Lar_bf| |
h PP_bf

Yiizey Hareket Agis
()]

0 5 10 15
Sekil 8: Firar kenar1 hareketli ylizey cevabi

Kontrolciilerin  performans kargilagtirilmasi  Tablo  3’te
gosterilmigtir.

Tablo 3: Kontrolciilerin performans kargilagtirilmasi

OTURMA ZAMANI
Fiziksel - - -
Hareket Tam Durum Geri Beslemeli Tam Durum Geri
Kutup Yerlestirme Beslemeli LOR
Yunuslama 0.3s 0.283 s
Dalma 0.281s 4,055

4. Sonuclar

Bu calismada, kanatlarm elastik deformasyonlar: ile hava
aracinin ~ ugus  kontrolii  arasindaki  iliski  {izerinde
yogunlasilmistir. Elastik deformasyonlar, kanat yapisinin
dinamik davranigimi ve aerodinamik etkilesimleri etkileyerek
hava aracinin kararliligini ve kontrol edilebilirligini énemli
olciide etkileyebilir. Bu nedenle, kontrol sistemleri tasariminda
yapisal etkilerin g6z oniinde bulundurulmasi, hava araglarinin
giivenli ve verimli bir sekilde ugmalart i¢in hayati bir dneme
sahiptir. Aeroservoelastik analizler, hava aracinin dinamik ve
elastik davraniglarmi birlestiren 6nemli bir analiz tiirddiir.
Caligmada, iki serbestlik derecesine sahip bir kanat profilinin
aeroservoelastik modellemesi yapilarak, hava aracinin girpintt
davraniginin anlasilmasi ve kontrol edilmesi hedeflenmistir.
Elde edilen model, hava aracinin titresim davranigini ve
aerodinamik etkilesimlerini hassas bir sekilde degerlendirmeye
olanak tanimustir. Cirpmntt hizinin iizerindeki titresimlerin
soniimlenmesi igin kullanilan kontrol yontemleri arasinda Tam
Durum Geri Beslemeli Kutup Yerlestirme ve LQR yontemleri
yer almaktadir. Her iki kontrol yontemi de kanat yapisinin
titresimlerini bastirmada basarili olmustur. Ancak elde edilen
sonuclar, Tam Durum Geri Beslemeli Kutup Yerlestirme
yonteminin  LQR yontemine gore istiin performans
sergiledigini ve ¢irpint1 hizinin iizerindeki titresimleri etkin bir



sekilde soniimledigini acik¢a ortaya koymustur. Bu sonuglar,
havacilik endiistrisi i¢in 6nemli bir adim olup, ucaklarin daha
giivenli ve stabil bir sekilde ugmalarini saglamak igin
aeroservoelastik analizlerde kontrol yontemlerinin etkin bir
sekilde kullanilmasinin gerekliligini vurgulamaktadir.
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