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Ozet

Hava tasitlarinin kontrol dinamikleri, kontrol mithendisliginin 6nem arz eden konularindan biridir. Bu ¢alismada
oncelikle hava tasitlar1 icin uzun periyot ve kisa periyot kavramlarina deginilmistir. Sonrasinda dogrusal
kuadratik regiilator tasariminin asamalari ve gerceklestirilmesi anlatilmistir. Ornek uygulama olarak bir Boeing
747 ucagmin belli parametreler 1s1ginda durum uzay denklemi elde edilmistir. Ve bu sisteme iliskin dogrusal
kuadratik regiilatdr tabanli optimal kontroldr tasarimi gergeklestirilmistir. Bu sayede kararsiz olan hava tagitinin
hareket dinamikleri, kontrol edilebilir hale getirilir. Dogrusal kuadratik regiilatér tasarimindaki Q ve R
parametreleri degistirilerek sistemin gegici rejim karakteristiklerine olan etkisi incelenmistir. Ayrica hava
tagitlarinin, uzun periyot ve kisa periyottaki davranislarini belirleyen parametreler irdelenmistir. Tasarlanan
dogrusal kuadratik regiilatér yontemi ile 6rnek bir hava tagitinin hareketi, kontrol edilebilir hale getirilmistir.

Anahtar kelimeler: Hava tasiti kontrolii, Lineer kuadratik regiilatér, Optimal kontrol teorisi, Ugus kontrol sistem dizayni.

OPTIMAL CONTROLLER DESIGN VIA LINEER QUADRATIC
REGULATOR METHOD FOR FLIGHT CONTROL OF AIRCRAFT

Abstract

Control dynamics of the aircraft is one of the important issues in the control engineering. In this study, the term
of longitudinal period and short period for the aircraft has been firstly mentioned. Then, steps and
implementation of the linear quadratic regulator design have been expressed. State space equation of a Boeing
747 aircraft in consideration of specific parameters has been obtained by a sample application. Design of the
linear quadratic regulator based optimal control design has been performed for this system. Thus, instable
motion dynamics of the aircraft can be controlled dynamically. Its effects to transient characteristics of the
system have been investigated by changing of Q and R parameters in linear quadratic regulator design. In
addition, the parameters determining the behaviour of the longitudinal period and short-period of the aircraft
have been examined. Motion of a sample aircraft becomes controllable with the designed linear quadratic
regulator.

Keywords: Aircraft control, Lineer quadratic regulator, Optimal control theory, Flight control system design.

1. Giris

Hava tasitlart  ve  bunlarin  hareket
karakteristigi kontrol miihendisliginin énem arz
eden konularinin basinda gelmektedir. Giliniimiiz
diinyasinda insansiz hava tasitt kullaniminin
artmasina paralel olarak hava tasitlarinin
kontrolii ve hareket dinamikleri konusu oldukca
popiilerlesmektedir [1-5]. Bu caligmada, hava
tagitlarinin hareketlerini belirleyen parametreler
ve bu parameterlerin iyilestirilmesi siireci

irdelenmistir. Hava tasitlarinin hareketleri kisa
periyotlu ve uzun periyotlu hareketler olarak iki
ana bashk altinda incelenebilir. Bu c¢alisma
kapsaminda uzun periyod siirecindeki kararsiz
davraniglarin elimine edilerek sistemin kararli ve
kontrol edilebilir hale getirilmesi amag¢lanmustir.
flgili iyilestirme siirecinde optimal kontrol
teorisinde siklikla kullanilan dogrusal kuadratik
regiilator (LQR) yontemi kullanilmistir. LQR
yontemi  sonucunda  sistemin  davranigini
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belirleyen Q ve R parametre degisimlerinin
sistem davranisi lizerindeKi etkisi irdelenmistir.

2. U¢ak Dinamiklerinin Irdelenmesi

Hava tagitlarinin hareket dinamikleri uzun
periyot ve kisa periyot olarak incelenebilir.
Ugagin  davragint  belirleyen ve  temel
karakterisigini olusturan yap1 uzun periyot olarak
adlandirilir. Sistemin kararli hale gelmesi ve
kontrol edilebilmesi i¢in Oncelikle uzun periyot
davranigini belirleyen koklerin kararlilik kriterini
saglamas1 gerekmektedir. Hava tasitlart icin
kontrol yapisi tasarlanirken belirtilen uzun
periyot yapisinin iyilestirilmesi esas alinarak
gerceklestirilir [1,6].

Sekil 1’de havacilikta kullanilan yunuslama
(pitch), sapma (yaw) ve yuvarlanma (roll)
kavramlarinin, hava tasiti {izerindeki gosterimi
bulunmaktadir [7]. Hava tasitlarina uygulanacak
olan optimal kontrol tasarimi ile hava tagitinin bu
eksenler {izerindeki hareketlerinin daha kararh
ve kisa siirede gergeklesmesi 6ngorilmektedir.

v

\KUTLE MERKEZi

\

YUNUSLANMA EKSENI

+YUNUSLAMA

YUVARLANMA EKSENi

SAPMA EKSENI
+YUVARLANMA
Sekil 1. Yunuslama, sapma ve yuvarlanma
kavramlarinin gosterimi

2.1. Kisa periyot (Short period)

Iki farkli yunuslama-yiikselme osilasyonu
vardir; yiiksek soniim oranma sahip olan kisa
periyot olarak bilinir. Genellikle kisa periyodun
sontimlenme orani yaklasik ¢ = 0.3 veya daha
fazladir. S6niim oram daha diisiik olan ve daha
cok bilinen periyot ise uzun periyot yada
phugoid mod olarak adlandirilir. Uzun periyot
i¢in s6niim oran1 yaklagik olarak ;, = 0.05 veya
daha azdir. Bu bilgiler 1s1g1nda uzun periyot ve
kisa  periyot  siireleri  arasinda  sistem
parameterlerine bagh olarak yaklasik 50 kat bir
oran olabilmektedir [6].

Ucagin yiikseldigi veya manevra yapildigi
stireglerde ilk olarak kisa periyot etkilidir. Hava
akimindaki ani bir degisim veya bir firtina
durumu da hava tagitimin kisa periyot olarak

adlandirilan ~ gegici  rejim  karakteristigi
gostermesine neden olabilir. Ucagin temel
hareketinde ince ayar degisikleri
yapilabilmektedir. Bu ayarlar trim olarak

adlandirilmaktadir.  Yunuslama agisindaki (o)
ince degisimlerin zamanla degisimi Sekil 2’de
gosterilmektedir [6].

Trim &

ZAMAN(SANIYE)
Sekil 2. Yunuslama agisinin degisimi

Yunuslama agisinin degisimine bagli olarak
ugak hizl bir sekilde yiiksek salinimlar yapar ve
yunuslamanin orijinal agisin1 yeniden yakalar
veya bir pilot girisi ve ucagin degisen
pozisyonunda yeni bir yunuslama agis1 degeri
olusur.

Ugagin diger parcalarinin da soniimlenmeye
(osilasyona) katkida bulunmasina ragmen kuyruk
hareketi daha fazla soniimlenme olusturur. Kisa
periyot osilasyonu siiresince, ucak kendi agirlik
merkezi etrafinda sendeler. Kisa periyotun
pozitif sonlimlenmesi olduk¢a onemlidir. Ugak
aniden bolimler igine dalgalanma yapmaktadir.
Kisa periyot, pilot tarafindan olusturulan
osilasyonlarin gergeklestigi bir alandir. Cilinkii
pilotun cevabindaki tipik gecikme zamani
(yaklasik 1-2 saniye) ile kisa periyot siiresi
hemen hemen aynidir. Bunun bir sonucu olarak,
pilot bir osilasyona cevap verdigi zamanlarda,
pilotun belirledigi kontrol girisi faz disidir ve
diizeltmeye calistignt  hareket etkisini  yok
etmektense bu etkiyi kuvvetlendirebilir.

Genel tanim olarak kisa periyodu; ugagin
yonelimini ve manevrasimt belirleyen ve
gergeklesmesi uzun periyoda oranla oldukga kisa
siiren bir zaman dilimi olarak tanimlayabiliriz
[2,6].
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2.2. Uzun  periyot mode-

Longitudinal motion)

(Phugoid

Uzun periyot (hafif séniimlii veya phugoid
mod), kisa periyottan farkli olarak soniimlenmesi
¢ok uzun siiren bir siirectir. Uzun periyotun
olusturdugu salinimlar1 sonlandirmak dakikalar
alabilir. Fakat bu ¢ok sik  olusmaz. Kisa
periyodun aksine uzun periyot, pilotun kolayca
miidahale edebilecegi ve ucagi yeniden denge
haline getirebilecegi kadar uzundur. Genellikle
uzun periyod; yunuslama ile yiiksenildiginde
ucagl yavaglatarak yaklasitk 20 mil/saat
degerinde sabit tuttugu goézlemlenir.

En istteki ve alttaki yunuslama irtifasi
yaklasik olarak dengedeki orjinal yunuslama
yiiksekligi ile aymi olacaktir. Minimum hiz
maksimum yiikseklik noktasinda, maksimum hiz
ise minimum yiikseklikte meydana gelecektir.
Bu durum Sekil 3’te gosterilmektedir.

Uzun periyot siliresince ugak, dengeyi
yeniden kazanana kadar periyodik olarak
yiikseklik ve hava hizina (potansiyel ve kinetik
enerji) bagl olarak Sekil 4’te gosterildigi gibi
sabit bir saldir1 agisim1 (o) korur. Yunuslama
orani ve maksimum yunuslama yiiksekligindeki
degisim her osilasyon ile birlikte azalacaktir [6].

TEPEDE DUSUK HIZ
P ==

PILOTUN REHBER HIZ
VE POZiYON BILGisi

S|
ASAGIDA YUKSEK HIZ

Sekil 3. Hiz ve yiikseklik degisimi

2.3. Hava tasitlarimin hareket denklemlerinin
elde edilmesi

Dogrusallagtirma, araglarin dogrulanmasi ve
gesitli ugus rejimlerinde durum-uzay matrisinin
elde edilmesi i¢in simiilasyonun igine basit bir
lineer ucak modelini katarak gelistirilmektedir
[2,4,8]. Esitliklerde tanimlanan sabitler; X, , X, ,
Xq, 2y, Za, Zg, My, My, Mg trim durumundaki

hava tasitina ait tiirev sabitleri, Jy,: baslangi¢
durumundaki kutle moment sabiti, X5 , X1, Zs,
Zr , M; , M1, Mg trim durumundaki hava
tagitina ait kontrol tiirev sabitleri seklinde
tanimlanmustir [8,9].

fr

Sekil 4. Hava tagit1 parameterlerin gosterimi [1]
mu = X,u + X < +X,q — mgbcoso, 1)

mU(&—q) = Zyu+Zoa + Zyad + Zyq —

mg0sind, 2
6=q 3)
Jyyd = Myu + Mya + Mgq + My 4)

Bu denklemler durum-uzay formunda Esitlik
5’deki gibi ifade edilmistir. Burada u: govde
ekseni boyunca ucagin hizi, a: gévde eksenine
dik olarak ugagin hizi, 8: govde ekseni ve yatay
arasindaki aci, ¢q: Ucagin acisal hizim
(yunuslama oranini), m: hava tagitinin kiitlesini,
U: eksensel hiz vektoriini etmektedir [1,2].
Kontrol girigine ait parametreler ise Jg: elevator
saptirma agisini, fr . ucagin yan kayma agisini
temsil etmektedir.

Apong ise hava tagitinin uzlamsal hareketi
i¢in tanimlanmis durum dinamikleri matrisidir.

u
= Aong {3} a= {57} ©
0

Esitlik 6’da uzlamsal mod kontrol katsayilart
matrisi gosterilmektedir. Esitlik 7°de uzlamsal
mod hareketleri igin durum  dinamikleri
matrisinin elde edilmesini gosterilmektedir [1].

D Q. Q. o
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Xs Xr
m m
Zs Zr
BLong = mU — Za mU — Zd (6)
Mg N MyZ, My N MyZr
]yy ]yy(mU—Zd) ]yy ]yy(mU _Zc'{)
L 0 0
Xy Xa _ .
o = 0 gcosf,
Zy Zg _ mgsinf, mU+Z,
ALong = mU—-Zg mU—-Z, mU—-2Zg mU—Zg (7)
My | MaZu My MyZg _ Mg(mgsinge) Mg My(mU+Z4)
Jyy — Jyy(mU=Za) "y (mU-24) Jyy MU=Z4)  Jyy — Jyy(mU=24)
0 0 1 0
Uzlamsal mod, farkli kuadratik form  durumlarin ayrik zaman ig¢in  gosterimi
ciftlerine  ayrilmis  kuartik  karakteristik ~ bulunmaktadir. x=[nx1] durum vektoriinii, y =

denklemlerinden belirlenmistir.

|SI - ALong| = (52 + 28, wps + a)g)(sz +
20swgs + wsz) =0 (8)

wy, ve {5 uzun periyodun dogal frekansi ve
sonlimlenme oranini, w, ve {, ise kisa periyodun

dogal frekansi ve soniimlenme oranini temsil
eder [1].

3. Dogrusal Kuadratik Regiilator

Optimal kontrol teorisinin temelinde yatan
unsur  minimum  maliyet ile  sistemin
devamliligmmin  saglanmasidir. Bu  amagla
sistemin davranis yapisim1 belirleyen kontrolor
yapilart tasarimi  gerekmektedir. Bunun ig¢in
cesitli yontemler bulunmaktadir. Bu yontemlerin
basinda dogrusal kuadratik regulator (LQR)
yontemi gelmektedir. Bu yontem sayesinde
sistemin kontrolii i¢in gerekli optimal kontrolor
tasarim1 kapali cevrim yapiya ait kutuplarin
maniplasyonuna gerek kalmadan optimal bir
sekilde hesaplanabilmektedir. LQR yOntemi
sistemin karakteristigini optimize edecek sekilde
bir kazang degeri (K) belirlenir. Dogrusal
kuadratik regulator sisteminin uygulanma esast,
belirlenen maliyet fonksiyonunun
minimizasyonu seklindedir. Esitlik 9°da bir

sisteme ait  genel durum denklemi
gosterilmektedir. Bu durum denklemine ait
maliyet fonksiyonu Esitlik 10’da

gosterilmektedir. Esitlik 11 ve 12’de ise aym

[mx1] ¢ikis vektoriint, u = [rx1] giris
vektoriini, A = [nxn] durum matrisini, B =
[nxr] giris matrisini, C = [mxn] ¢ikis matrisini

ve D =[mxr]ileri y6n matrisini temsil
etmektedir.
x(t) = Ax(t) + Bu(t) )
y(t) = Cx(t) + Du(t)
T
16 = [ @ ex©
0 r (10)
+u(t)'"Ru (t))dt
+ (x(T)Qsx(T))
x[k + 1] = Ax[k] + Bu[k] (11)

ylk + 1] = Cx[k] + Du[k]
N-1
Jlu = )" K™ Qx(k) + ulk]" Ru [k])d
k=0
+ (x[N]™"Qsx[N]) (12)
Bu bilgiler 1s18inda T ve N degerleri sonlu
veya sonsuz olabilmektedir. Q ve R degerleri

LQR yontemi ile optimal kontrolér tasarimu igin
kullanic1 tarafindan belirtilen parametrelerdir.

Bu degerler Esitlik 13’te gosterildigi gibi
tanimlanmaktadir.
Q=020 ;=070 (13)
R=RT">0

LQR yontemi gergeklestirilmeden once

sistemin kontrol edilebilirligi test edilmelidir.
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Bunun icin kontrol matrisinin hesaplanmasi
gerekmektedir. Kontrol matrisi durum matrisi ve
girdi  matrisi  tizerinden hesaplanmaktadir.
Kontrol edilebilirlik matrisinin (R,xn,) hesabi
Esitlik 14’te gosterildigi gibidir.

R =[BAB A?B .. A" 'B] (14)

Sistemin kontrol edilebilirligi i¢in kontrol
edilebilirlik matrisinin derecesi n degerine esit
olmalidir [10,11].

rank(R) =n (15)

Sistemin kontrol edilebilirliginin gézlenmesi
ve uygunlugu sonucunda ilgili optimal LQR
kontrolor tasarlanir [1]. Esitlik 10 veya 12°de
gosterilen maliyet fonksiyonunu minimize
edecek kontrol yapisi tasarlanir. Bu kontrolor
parametreleri u(t),t € [0,T] ile alakali olarak
baslangic durumundaki sistemi diizenleyecegi
ongoriillmektedir. Q ve R parametrelerin segim
siregleri  ile alakali ¢esitli  varsayimlar
bulunmaktadir. Q degeri genellikle [I,4,
seklinde, R degeri ise Iy, boyutlarindaki birim
matrislerden se¢ilmektedir.

Bu c¢alisma kapsaminda, Q ve R
parametrelerin  se¢imlerinin sistem davranisi
izerindeki etkisi irdelenecektir. LQR yontemi ile
optimal kontrolor elde edilmesi siirecinde,
Riccati Diferansiyel Denklemi kullanilir ve bu
denklem belirtilen P(t),t € [0, T] parametreler
is1ginda hesaplanir.  Esitlik  16’da  Riccati
denkleminin LQR yontemi i¢in gosterimi
bulunmaktadir. Riccati denklemlerinin analitik

¢oziimleri  bulunmamaktadir.  Fakat ilgili
denklemin  6zel  ¢6ziimlerinin  bulunmasi
sayesinde ilgili denklem dogrusallagtirilarak
¢Oziilebilir.

—P(t) = AT"P(t) + P(DA —

P(t)BR™IBT"P(t) + Q (16)
P(T)= Qr
Esitlik 16’da  gosterilen  denklemden,

esitligin zamanda geriye dogru bir karakteristik
gosterdigi gozlemlenebilir. T — oo iken, Riccati
diferansiyel denklemlerinin siirekli ~durum
¢oziimii olan P degeri optimal kontrolor
parametresi olan P(t) ile yer degistirir. Bu P
degeri  pozitif tanmimli  cebirsel Riccati
denkleminin ¢oziimiinii ifade etmektedir. Ilgili

denklem Esitlik 17°de gosterilmektedir.

0=A""P +PA—PBR BT +(Q a7

llgili denklem ile alakali siirekli zamanda
tanimli optimal kontrol degeri Esitlik 18’de
gosterilmektedir.

— (_p-1pTr
u(t) = ( R—1BT P(t))x(t) veya (18)
u(t) = (R~ 'B'"P)x(t)
Ayrik zamanda Riccati diferansiyel denklemi
ile optimal kontrol tasarimi ¢6ziimii ise Esitlik
20’de gosterildigi gibidir.

Plk],k €{0,..,N}
Pln] = ¢; 19)
Pkl =Q + A" P[k + 1]A —
AT"P[k + 1]B(R + (20)

BT"P[k + 1]B)"'BT"P[k +]A

Esitlik 20 ile alakali ayrik zamanda tanimli

optimal  kontrol  degeri  Esitlik 21°de
gosterilmektedir [1,10,11].
ulk] = (—=(R+ B™ P[k + 1]1B)"'BT"P[k

+ 1]A)x[k] 1)
ulk] = (=(RBT"PB) BT PA)x[k]
4, Hava Tagitlar icin Optimal Kontrolor

Tasarm

Calismanin bu asamasinda LQR ydntemi ile
hava tasitlar1 icin optimal kontrol tasarimi
yapilacaktir. Uygulamanin ilk asamasinda
tamimlanmis olan durum uzay denklemleri elde
edilecektir ve sonrasinda bu durum uzay
denklemlerine sahip sistemin kontrol
edilebilirligi irdelenecektir. Asagidaki durum
uzay denklemi h=40 kft yiikseklikte ve V=774
ft/saniye hizinda hareket ettigi 6n gorillen bir
Boeing 747 yolcu ugagi lizerinden elde edilmistir

2.

ALong
—0.003 0.039 0 —0.0322
_|—0.065 —0319 7.74 0 22)
0.02 —-0.101 -0.429 0
0 0 1 0
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Sekil 5’te Apong durum uzay matrisine
ilisgkin 6zdegerlerin gosterimi bulunmaktadir.
Sekilde gorildigii gibi  hava tasitinin uzun
peryot (phugoid period) davranisina iliskin
Ozdegerleri sag yar1 diizlemde bulunmaktadir.
flgili sisteme iliskin Ozdegerler -0.377+0.885i
(kisa periyot) ve 0.00102+0.0212i (uzun periyot)
seklindedir.

Esitlik  23-26’da  hava  tasitina  ait
sonlimlenme oranlar1 ve osilasyon periyotlarinin
hesaplanmas1 gosterilmektedir. Esitliklerde de
goriildiigli gibi Ornek hava tasitt i¢in, uzun
periyodun kisa periyoda orami yaklasik 40 kat
seklindedir ve uzun periyodun soniimlenme
degeri kisa periyodun soniimlenme degerinin
yaklasik 8 katidir [2,4].

KUTUP SIFIR GOSTERIMI

06 KISA PERIVOT VAPISINA AIT KOKLER

=
-
H

(UZUN PERIYOT YAPISHIA AT KORLER]

IMAJINER EKSEN

& &

KISA PERTYOT YAPISINA AIT KOKLER

&

&
=

05 a4 03 02 EY] 0 [X]
REEL EKSEN

Sekil 5. A; 5y durum uzay matrisine ait kutuplarin
gosterimi

Sontimlenme Orani(Kisa periyot)

(s

0.885) 23)

=t -1 <—
an 0377

= 66.92° = c0s(66.92) = 0.392

Soniimlenme Orani (Uzun periyot)

%

=tan~! (

0.0212
) (24)

0.00102
= 0.0481 = co0s(0.0481) = 0.0481

Osilasyon periyotu(Kisa periyot)

_om .
T = Py 7.09 (saniye) (25)

Osilasyon periyotu (Uzun periyot)
T = 2 = 296.376 (saniye) (26)

0.0212

Tablo 1. Ayong durum matrisine ait parametreler

Ozdeserler Soniimlenme Osilasvon
(Eigengvalue) Orani(Damping Periyogu(s)
Ratio)

0.377+0.885i

(Kisa Periyot) 0.392 7.09

-0.377-0.885i

(Kisa Periyot) 0.392 7.09
0.00102+0.0212i

(Uzun Periyot) 0.0481 296.376
0.00102-0.0212i

(Uzun Periyot) 0.0481 296.376

Sekil 6’da Esitlik 27°de belirtilen baslangic
sartlarma sahip Apq,g durum uzay matrisinin
zamana gore degisimi gosterilmektedir.

Ug 0
Qo _ 0.1 27
Go| |0 @)
0o 0

u( theta(t)

GENLIK

aft
/

Ir/»" "-._‘_‘ ! - X /‘_,.,
a(t)

300 350 400

150 200 250
ZAMAN(SANIYE)

Sekil 6. u(t), a(t), q(t) ve 0(t) degerlerinin zamana
gore degisimi

LQR tabanli optimal kontrol tasarlamadan
once sistemin kontrol edilebilirligi
irdelenmelidir. Bu asamada Ay, 4, Matrisine ve B
matrisine bakilarak sistemin kontrol edilebilirligi
test edilmelidir. Yolcu ugagimna ait durum uzay

matrisine  ait parametreler Esitlik 28’de
gosterildigi gibidir.
[ 0.01 1
B = —-0.18 —0.04
—-1.16 0.598
0 0
(28)
_[0 1 0 0
“=lo 01 o]
0 0
=]y o
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Bu bilgiler 1s18inda kontrol edilebilirlik
matrisi olan R’nin derecesi rank(R)=4 olarak
bulunmaktadir ve bu sekilde sisteme kontrol
yapist tasarlanabilmektedir. Sekil 7°de LQR
uygulamasina ait akig semasi verilmektedir [10].

SISTEME iLiSKiN DURUM
UZAY DENKLEMI ELDE EDILIR

Sekil 7. Dogrusal Kuadratik Regiilator uygulamasinin
akis semasi

LQR uygulamas: stirecinde gecici rejim ile
ilintili  olan maksimum asma (maximum
overshot) ve durulma zamani (settling time) gibi
parameterler, Q ve R degisimine bagl olarak
irdelenmistir.

Sekil 8’de LQR uygulamasi ile kontrol
uygulamasi silirecinde belirlenen, Q ve R
parametrelerinin  degisiminin  hesaplanan K
degerlerinin  genlik  toplamlar1  iizerindeki
degisimi gosterilmektedir. Sekilde de gorildigi
gibi Q ve R degerlerinin artmasi, K degerinin
genlik toplamlarini artirmaktadir.

Sekil 9°da ise Q ve R degerlerinin sistemin
girislerine uygulanan birim basamak girise kars
olusturdugu maksimum agma degerlerinin
toplami tizerinden irdelenmesi
gerceklestirilmektedir.

Sekil 10°da ise Q ve R degerlerinin sistemin
girislerine uygulanan birim basamak girise karsi
olusturdugu  durulma zamani degerlerinin

toplami iizerinden irdelenmesi

gerceklestirilmektedir.

Sekil 8. Toplam kazang degerinin Q ve R
katsayilarina gore degisimi

TOPLAM MAKSIMUM ASMA DEGER|

Sekil 9. Toplam maksimum asma degerinin Q ve R
katsayilarina gore degisimi

TOPLAM DURULMA ZAMANI DEGERI
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Sekil 10. Toplam durulma zamani degerinin Q ve R
katsayilarina gore degisimi

Kontrol tasartmi  yapilirken  kullanici,
gerceklestirdigi sistemin miimkiin olan en kisa
siirede gecici rejimden c¢ikip siirekli rejime
gegmesini  ister. Gegici rejimdeki  sistem
davranigina ait parametrelerin 6nemi kullanicinin
beklentileri ile ilintilidir. Hava tasitlarinda gegici
rejimin kisa siirede sonlanmasi ve maksimum
agma gibi sistemin gecici rejim davranigim
belirleyen istenmeyen parametrelerin oldukca
diisiik olmasi istenmektedir [12,13]. Sekil 10°da
goriildiigi gibi R katsayisinin artmasina bagh
olarak durulma zamani azalmaktadir.

Esitlik 29’da LQR yontemi ile elde edilmis
Ayeni Ve K degerleri gosterilmektedir.



Hava Tagitlarinin Ugus Kontrolii i¢in Dogrusal Kuadratik Regiilator Yontemi ile Optimal Kontrol Tasarim1

R=1Ly, Q=l
Ayeni
—0.934 —-0.223 -1.012 0.517
_ 0.0337 —0.423 7.296 —0.138 (29)
—-0.137 —1.006 —-4.178 -—-1.316
0 0 1 0
_ 0.3424 —0.642 —-2.696 —0.8805
0.9280 0.2684 1.0390 0.4943

Sekil 11°de LQR uygulanmasi sonucu elde
edilen  Ay.n;  matrisinin - yeni  kokleri
gosterilmektedir. Sekilde de goriildiigii gibi ilk
asamada kararsiz sistem olan LQR yontemi ile
kararl1 bir hale getirilmistir.

25 KUTUP SIFIR GOSTERIMI
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Sekil 11. Ay,; durum uzay matrisine ait kutuplarin
gosterimi

Tablo 2’de LQR sistemi ile kararli hale
getirilen hava tasitinin  durum  dinamikleri

matrisine  iliskin  6zdegerler, sOnlimlenme
oranlari ve osilasyon periyotlar
gosterilmektedir.

Tablo 2. Ayep,; durum matrisine ait parametreler

gosterilmektedir.
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Sekil 12. Ay, durum uzay matrisine
aitu(t), a(t), q(t) ve 0(t) degerlerinin zamana goére
degisimi

Esitlik 30°da farkli R ve Q degerleri icin

LQR yontemi ile elde edilmis Ayen ve K
degerleri gosterilmektedir.

R =1, Q=05
Ayeni
—0.6630 —0.1446 —0.8352 —0.3590°
0.0026 —-0.3872  7.3929 —-0.1004 (30)
—0.1071 —0.7012 -3.3987 —0.9324
0 0 1 0
K
_ [0.2295 —-0.4206 —2.1186 -—0.6321
0.6577 0.1878 0.8563 0.3331

Tablo 3’de farkli Q ve R degerlerine bagh

olarak hesaplanmig o6zdegerler, soniimlenme
oranlari ve osilasyon periyotlari
gosterilmektedir.

Tablo 3. Ayen; Q = 0.51 durum matrisine ait
parametreler

Ozdegerler Soniimlenme Osilasyon
(Eigenvalue) OranyDampin | Periyotu(saniye)
g Ratio)
-2.30 + 2.230i 0.718 2.817
(Kisa Periyot)
-2.30 - 2.230i 0.718 2.817
(Kisa Periyot)
-0.9040 1 -
(Uzun Periyot)
-0.0386 1 -
(Uzun Periyot)

Esitlik 27°de belirtilen baslangi¢ sartlarina
sahip Ayen; durum uzay matrisi Esitlik 29°da
hesaplanmistir. Hesaplanan Ay.,; matrisine ait
degiskenlerin zamana gore degisimi Sekil 12°de

Ozdegerler Soniimlenme Osilasyon
(Eigenvalue) OranyDamping | Periyotu
Ratio) (saniye)
-1.88 + 1.93i 0.699 3.25
(Kisa Periyot)
-1.88- 1.93i 0.699 3.25
(Kisa Periyot)
-0.6410 (Uzun 1 -
Periyot)
-0.0384 (Uzun 1 —
Periyot)
Tablo 2 ve 3 arasinda kiyaslama
yapildiginda, farkli Q parametrelerine bagh

olarak kisa periyot siirecine iligkin sistem
davraniginin farklilik gosterdigi goriillmektedir.
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5. Sonugclar

Bu c¢alismada bir hava tasiti icin LQR
tabanli  optimal kontrol tasarim  siireci
irdelenmistir. LQR tasariminda belirlenen Q ve
R parametrelerinin  degisiminin  sistemin
davranisi lizerindeki etkisi gosterilmistir. Q ve R
degisime bagli olarak sistemin karakteristik
koklerinin konumlar1 degismis ve buna bagh
olarak sistemin davraniglar1 degismistir. Diigiik
Q ve yiiksek R degerlerinin sistemin durulma
zamanini azalttig1 gézlenmistir. Ayrica yiiksek Q
ve diigik R degerlerinin sistemin maksimum
agmasini azalttigi gosterilmistir. LQR yO6ntemi
ile tasarlanan optimal kontrolor ile sistem kararli
bir hale getirilmistir. Ayrica uzun periyot
(phugoid mode) stirecine etki eden karakteristik
kokler kararli bir hale getirilmis ve kisa
periyodun osilasyon periyodu kisaltilarak
sistemin davranisi iyilestirilmistir.
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