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EKF ve yapay sinir aglar ile ugak kanat buzlanmalarinin tespiti ve

yeniden sekillendirilebilir kontrol
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ITU Ugak-Uzay Bilimleri Fakiiltesi, Ucak Miihendisligi Boliimii, 34469, Ayazaga, Istanbul

Ozet

Askeri ve sivil ucaklarin biitiin hava kosullarinda giivenli ugabilmesi dis yiizeylerdeki buzlanmanin dogru
tammlanmasini ve ona karsit énlem alinmasini gerektirmistir. Bu ¢alisma ile F16 savag ucaginin ucus sira-
sindaki kanat buzlanmalarimin tespit, teshisi ve kontrolu amag¢lanmaktadir. Kanat profillerinde yapilan de-
neysel calismalara gére ucagin buzlanma modeli bes adet parametre ile temsil edilmistir. U¢agin dinamik
karakteristiklerinin EKF innovasyon siirecindeki degisiklikleri izlenerek buzlanma tespit edilmekte-
dir.Girigleri 6l¢iilen veya édlgiilemeyen ugak durumlar ve ¢ikislart buzlanma parameteleri olan bir yapay
sinir ag yapisi olugturulmustur. Egitilmis yapay sinir agi modeli daha sonra buzlanmadan dolayr normal
kontrol prensibi ile kontrol edilemeyen ugagin kontrolu icin kullaniimigtir.

Anahtar Kelimeler: Ugaklarda buzlanma, Kalman filtresi, yapay sinir aglari, sistem tanima, ugus kontrolu.

Aircraft icing detection and reconfigurable control based on EKF and neural

networks
Abstract

The recent improvements and research on aviation have focused on the subject of aircraft safe flight even in
the severe weather conditions. In military and commercial aviation, flight in all weather conditions has ne-
cessitated the correctly detecting icing and taking reasonable measures against this. This work aims at the
detection and identification of icing and reconfigurable control in one military aircraft, F16. Icing model of
aircraft is represented with five parameters based on past experiments about wing airfoils. Icing is detected
by EKF innovation sequence approach on aircraft dynamic characteristics. A neural network structure is
embodied such that its inputs are the aircraft states measured and unmeasured, and its outputs are icing pa-
rameters. The necessary training and validation set for the neural networks model of iced aircraft are ob-
tained from the simulations, which are performed various icing conditions. In order to decrease noise effects
on the states and to increase training performance of the neural network, the state estimations by EKF are
used. A suitable neural network model of iced aircraft is obtained by using the system identification methods
and learning algorithms. This trained network model is used as an application for the control of the aircraft
that has lost its controllability due to icing. The methods proposed in this work provides insight on how
flight data can be processed.

Keywords: Aircraft icing. Kalman filter, neural networks, system identification, flight control.
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EKF ve YSA ile ugak buzlanmalarinin tespiti ve kontrolu

Giris

Havaciliktaki son gelismeler ve arastirmalar
ucaklarin yogun hava sartlarinda da giivenli bir
sekilde ugmasi konusuna yogunlagmistir. Ugak-
larda olusan buzlanmanin ugus performansina
kotii etkisi bircok Sliimciil kazalara yol agmistir.

Ugaklarin havada sifirin altinda sicakliklardaki
nemli ortamlarda ugusu sirasinda meydana ge-
len buzlanmanin riskleri eskiden beri bilinmek-
tedir. Buzlanma her ucus sartinda tehlikeli ola-
bilmesine ragmen en c¢ok kalkis ve inig fazinda
etkili olmaktadir. Ayrica buzlanma ucakta ka-
natlarda meydana gelebildigi gibi kuyruk ve
kontrol yiizeylerinde, burunda, inig takimi ka-
paklarinda, motor kaportalar1 giris kisimlarinda,
sensorlerde ve tahliye sistemlerinde meydana ge-
lebilir. Bu ¢alismada sadece kanat buzlanmalar1
g6z Oniine alimmustir. Ugaklarin yerde beklemesi
sirasinda meydana gelen buzlanmalar da bu ca-
lismanin digidadir.

NASA 1986’dan beri DHC-6 Twin Otter uca-
ginda buzlanma ile ilgili birgok ugus testi yap-
mistir. Bu test ucaginin ugus bilgileri kullanila-
rak buzlanmanin ucagin kararlilik ve kontroliine
etkisi ile ilgili 6nemli sonuglar bulunmustur
(Ratvasky vd., 1993). 1997 yilinda Amerika’da
oncelikli bir konu ilan edildikten hemen sonra
NASA bir grup olusturdu. Illinois {iniversitesin-
den Bragg vd. (1998; 2002) ugustaki buzlanma-
lar1 gesitli acilardan incelemis ve bir akilli buz-
lanma sistemi (Smart Icing System-SIS) Oner-
mislerdir. Miller ve Ribbens (1999) hata tespit
filtresi (Failure Detection Filter-FDF) kullana-
rak elevator etkinliginin azalmasimi degerlendi-
rerek yatay kuyruktaki buzlanmayi tespit etme-
ye ¢aligmiglardir. Bu aragtirmacilar bagka bir ¢a-
lismada Luenberger Observer’in bir tiirii olan
durum tahmincisini (state estimator) kullanmis-
lardir. Bu calismalar gostermistir ki buzlanma
parametrelerinin ~ stirekli ~ tahmini  (online
parameter estimation) yerine durumlardaki sta-
tiksel hata analizi ile buzlanmanin tespiti daha
etkindir (Ribbens ve Miller, 1999). Ratvasky ve
Zante (1999) NASA destegi ile yine yatay kuy-
ruktaki buzlanmanin etkisini incelemistir. Bragg
vd. (2000) buzlanmanin karakterini belirleyerek
ucus zarfinin modifiye edilmesi i¢in bir yontem

onermiglerdir. Melody vd. (2000a; 2000b) H-
sonsuz algoritmasinit buzlanma problemine uy-
gulamuslardir. Onerdikleri metodun en kiigiik
kareler yontemi ve genisletilmis Kalman Filtresi
tanima metotlarindan daha iyi oldugunu goster-
mislerdir. Schuchard vd. (2000) sensor bilgileri-
ni ve parametre tahminlerini kullanarak yapay
sinir a§ modeli ile kuyruk buzlanmasinin tespiti
ve smiflandirilmasi ile ilgili g¢alismiglardir.
Johnson ve Rokhsan (2000) yapa sinir ag mode-
li ve Kohonen Self Organizing Maps (SOMs) ile
ucaktaki buzlanmayi tespit eden bir metot
onermiglerdir. Ag modelindeki agirliklarin degi-
simleri gozlenerek buzlu ve temiz ugak SOM ile
ayirt edilmeye calisilmigtir. Bu c¢alismada at-
mosferik tlirbiilans ve elevator giris sinyalinin
buzlanma tespitindeki 6nemi de belirtilmistir.
Ucak dinamik karakteristiklerindeki ve aerodina-
mik parametrelerindeki bozulmalarin taninmasi
ile 1ilgili dinamik buzlanma tespit sistemi
(Dynamik Icing Detection Systems-DIDS)
Myers ve digerleri. (2000) tarafindan onerilmis-
tir. Mentese moment sensorleri kontrol yiizeyle-
rindeki buzlanmayi tespit etmek iizere kullanil-
mistir (Gurbacki vd., 1999). Bu sensorlerden
elde edilen bilgiler yapay sinir aglar1 ile kullani-
larak buzlanma tamimlanmaya c¢alisilmistir
(Melody vd., 2001).

Bu calismada literatiirde EKF olarak bilinen ge-
nigletilmis Kalman filtresi kullanilarak ucus
buzlanmalar1 tespit edilmistir. Buzlanmanin tes-
pit edildigi andan itibaren o andaki ugus bilgile-
rine ve olabilecek farkli buzlanma sekillerine
gore simiilasyonlarla egitim ve gecerlilik testi
kiimesi olusturulmustur. Egitilen yapay sinir ag1
modeli gergek ucus bilgilerini kullanmaya bas-
layarak buzlanmayi tanimig ve buldugu para-
metrelere gore ucagi otomatik olarak kontrol
etmistir. Bu yontem F16 ugagina uygulanmaistir.

Buzlanma

Ugustaki aerodinamik yiizeylerde meydana ge-
len buzlanma ugagin aerodinamik kalitesini
azaltir: Ucak agirhig1 artar, siiriikleme artar, ta-
sima diiser ve bunlara bagli olarak hiicum agisi-
nin ve yunuslama agisal hizinin etkinligi degisir.
Yapilan caligmalar gostermistir ki kanat buz-
lanmasindan dolay1 ugaktaki siiriikleme %500
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degerine kadar artarken, tasima %40 kadar aza-
labilmektedir (Bragg vd., 1998; Whalen vd.,
2002). Momentlerdeki etki farkli sekillerde ola-
bilmektedir. Kontrol yiizeylerinin efektivitesi de
buna gore azalmaktadir.

Bu konu havacilik emniyeti acisindan 6nemli
oldugu kadar ilave yakit tiikketimi ilgisinden do-
lay1 ekonomik agidan da onemlidir. Buzlanma
hesaba katilarak daha iyi modellenmis bir uca-
gin kontrolii ile saglanan kararhiligi, ucagin per-
formansini, yolcu konforunu ve ugus planlarinin
daha verimli olmasini saglayacaktir. Ozellikle
kesif amach kullanilan askeri ucaklarin her hava
sartinda ve atmosferin miimkiin olan en genis
alaninda ugabilmesinin 6nemi agiktir. Yogunla-
san hava trafigi de ugaklarin her hava sartinda
u¢masini zorunlu kilmistir.

Ugak sertifikalarim1 ve kalite belgelerini veren
uluslar aras1 orgiitler (FAA, JAA, vs.) buzlanma
tespiti ve Onleme sistemleri ile donatilmamis
ucaklara cesitli kisitlamalar getirmistir. Bu 0r-
giitler ilgili kurallarin yerine getirilip getirilme-
digini belirlemek icin yaptirdigi gercek ucus
testleri ucak fiireticisi agisindan ¢ok pahali ve
zaman alicidir. Bunun yerine geligsen teknoloji-
nin imkanlarin1 kullanarak miimkiin mertebede
tam modellenmis buzlanmanin simiilasyonu da-
ha uygun goriilmektedir.

Ugus buzlanmasinin tespiti i¢in gelismis bazi
ucaklarda sensorler kullanilsa da bunlar sadece
buzlanmanin olusma ihtimali hakkinda bilgi ve-
rir, fakat buzlanmadan dolay1 ucagin perfor-
mansinin ne kadar azaldigi ile ilgili bilgi ver-
mez. Mevcut sistemler ile pilota buzlanma ile
ilgili detayli bilgi verilememektedir.

Gelismis bir buzlanma tespit, izleme ve kontrol
sistemi ile atmosferik buzlanma sartlar1 ne olur-
sa olsun pilot/ugak sistemi kabul edilebilir em-
niyet siirlar i¢inde istenilen ugus yoriingesinin
devam ettirmesi saglanabilir.

Ugusta olusan buzlanmanin tespiti konusunda
Tiirkiye de yapilan detayli bir calisma bulun-
mamaktadir. Bu konu ile ilgili calismalar NATO
ve NASA basta olmak iizere birgok tiniversite

ve Orgiitler tarafindan devam ettirilmekte olup
bu amacla 6zel gruplar olusturulmustur.

Buzlanmadan etkilenen parametreler
Yukarda da belirtildigi gibi buzlanma kanat pro-
filini degistirmesi ile tagimanin azalmasina, sii-
riklemenin artmasina, aerodinamik momentle-
rin degismesine yol acarak ugagin performansini
bozmaktadir. Ugak dinamik denkleminde tagima
ve siiriikleme yerine lineerlestirme sonucunda
ortaya ¢ikan kararlilik ve kontrol tiirevleri go-
riillmektedir. Ozellikle NASA Icing Research
Group ve Illionis iiniversitesi tarafindan yapilan
incelemeler ve ugus testleri buzlanmadan en ¢ok
etkilenen kararlilik tiirevlerinin asagidakiler ol-
dugunu gostermistir (Ratvasky vd., 1993 ve
1999; Bragg vd., 1998, 2000 ve 2002; Melody
vd, 2000a, 2000b ve 2001):

Cp = oCp
o oo (1)
C, - oC
o oo (2)
' d (3)
Cy = 0Cy
© Ou @)
' 4 Q)

Bu parametreler kararlilik tiirevleri olarak da
bilinir. Genel olarak buzlanmada C,, artarken,

C, ., C_, C, ve C, azalir. Kararlilik tiirev-

leri genelde ilk olarak riizgar tiinel testlerinden
elde edilir, daha sonra “full scale test” ler ile
teyid edilir. Maalesef gercek durumla test orta-
minda bulunan degerlerde biiyiik farklar oldugu
goriilmiistiir. Fakat riizgar tiineli test sonuglar
yapilacak hesplamalarda baslangi¢c tahmin de-
gerleri olarak alinmasi kolaylik saglamistir. Ote
yandan buzlanmanin etkisini tespit etmek ama-
ciyla gercek ugus testleri yapmak ¢ok pahalidir
ve ¢ogu zaman gercekei degildir.

Bu c¢aligmada daha 6nce yapilan deneysel ¢a-
ligmalarin sonuglar1 kullanilarak buzlanmadan

124



EKF ve YSA ile ugak buzlanmalarinin tespiti ve kontrolu

bes adet parametrenin etkilendigi ve digerlerinin
etkilerinin goreceli olarak kiiciik oldugundan
etkilenmedgi varsayilmaktadir.

Simdi bu bes kararlilik tiirevinin ugus denklem-
lerinde hangi terimleri etkiledigine bakalim. Bu
tiirevler boyutsal olarak

qaS(Cp_ - Cp)
Xw(Cp,)= e (©)
mU;
d8(Cy, +Cp)

=— & =7 7
Zw(Cr,) mU, (7)

qsCy ¢
Zq(CLq):TU;l ®)

GsCy ¢
My (Cu)= ©)
M )_GS(CMQ)@)2 0
M, 2iy, U, (10)

seklinde de yazilabilir. Burada q dinamik ba-
sinci, S referans kanat alanini, U; toplam ugak
trim hizini, ¢ kanat veter uzunlugunu ve iy
yunuslama ekseni etrafindaki ugak atalet mo-
mentini belirtmektedir (McLean, 1990).

Lineerlestirilmis ucak denklemleri incelendiginde
bu parametrelerin A matrisinin i¢inde oldugu
bulunabilir ve A(1,2), A(2,2), A(2,3), A(3,2),
A(3,3) seklinde gosterilebilir.

A(L2)=k(Cp_ -Cy) (11)
A@2:2)=k,(Cp_ +Cp) (12)
A23)=ksCp, (13)
AB,2)=k4Cy, (14)
AG33)=ksCy, (15)

Burada k;, 1 = 1, 2, 3, 4, 5, kararlilik tiirevleri
disindaki (6)-(10) denklemlerinde belirtilen di-

ger biitiin ugus parametrelerini igerir ve diizgiin
ucus (seyahat) halinde belli bir siire (yaklasik 60
sn) sabit oldugu varsayilir. Bu sabitler seyahat,
kalkis, tirmanma, inis ugus fazlarina ve ugus he-
deflerine gore ayr1 ayr elde edilir. Bu kararlilik
tiirevleri hakkinda detayli bilgi Roskam (1985)
ve Aykan (1997) referanslarindan bulunabilir.

Uc¢agin dinamik modeli

Ugustaki buzlanmanin tespit ve teshis edilmesi
cok girigli ve ¢ok cikisl kararsiz bir ugak mode-
line uygulanmistir. Ucak bir lineer kuadratik
optimal kontrolor ile kararli hale getirilmistir.
Kontrol kazanci birim dairenin disindaki
Ozdegerleri dairenin icine getirmektedir. Ayrica
kontroldr kontrol yiizeylerindeki sapma miktar-
larin1 mekanik limitler iginde tutar. Lineer ol-
mayan model asagidaki gibi verilebilir
(Lyshevski, 1997):

x(k +1) = Ax(k) + Bu(k) + Fx(k)) + Gw(k)  (16)
Burada A, B, G, ve F sirasiyla system matrisi,
kontrol etki matrisi, proses giiriiltii etki matrisi
ve lineer olmayan terimleri igeren matrisi temsil
etmektedir. 0.03 saniye ornekleme ile elde edi-
len A, B, ve F(x) matrisleri Lyshevski (1997)
den alinmistir. Sistem durum vektorii

x=lv @ q 06 ppro vl (17)
seklinde gosterilmektedir. Bunlar sirasiyla ileri
dogru hiz (v), hiicum agis1 (o), yunuslama agisal
hiz1 (q), yunuslama agis1 (0), yana kayma agisi
(B), yuvarlanma agisal hiz1 (p), sapma agisal hizi
(1), yuvarlanma agis1 (¢p) ve sapma agist () ola-
rak tanimlanabilir. Ugak alt1 adet kontrol ytiize-
yine sahip olup control vektorii
u=[ur S S dr 8¢ Sl (18)
seklinde sapma acilari ile ifade edilebilir. Bunlar
siastyla sag/sol yatay stabilizer (Opr/OmL),
sag/sol flap (Orr/OrL), kanard (&¢) ve diisey dii-
men (Or) sapma acilaridir. w(k) sifir ortalamali
proses giiriiltii vektoriini belirtmektedir.
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Kontrol yiizeylerindeki sapmalarin limitleri
|8HR, SHL|S 0.44 rad, SFR, SFL|S 0.35 rad,
|8C | <047 rad ve |8R | < 0.52 rad olarak veri-
lebilir (Lyshevski, 1997).

Genisletilmis Kalman Filtresi dizaym
Bir prosesin yapay sinir ag modelini elde edebil-
mek icin iyi bir egitim/test bilgi kiimesi olustur-
mak gerekir. Bu caligmada giiriiltii etkilerini azal-
tarak ve/veya Ol¢ililemeyen durumlar tespit ederek
egitim kiimesinde kullanmak amaciyla Genisle-
tilmis Kalman Filtresi (EKF) kullanilmustir.

EKF ile tahmin edilecek parametre vektoriinii

U () = [V, 0,90, 00k). Bk, p(R).r(k), 0k w(k)]  (19)
seklinde tanimlayalim. Ol¢iim denklemi
z(k) = H U(k) + v(k) (20)

seklinde belirtilebilir. Burada H 6lgiim matrisini
ve v(k) 6l¢iim bozuntu vektoriinii gostermekte-
dir. H 9x9 birim matrisi olarak varsayilmakta-
dir. v(k) i¢in E[w(k)] = 0 ve E[wk) v'()] =
R(k)d(kj) gecerli oldugu diisiiniilmektedir.

“Quasi-linearization” metodu ile (16) denklemi
lineerlestirildiginde

U(k) =flUK-1)]

+ Fy[U(k-1) - U(k-1)] + B(k-1) u(k-1)  (21)
elde edilmektedir. Burada  f[U(k-1)] (16)
denkleminde parametrelerin yerine onlarin tah-
min edilmis degerleri yazildiginda sag tarafi
temsil eder.

Hajiyev ve Caliskan (2001) tarfindan Onerilen
metot kullanilarak F16 ucagiin hareketinin du-
rum vektorii i¢in asagidaki iteratif EKF algorit-
masi elde edilebilir:

U(k) = f10(k-1)] A
+ POH (OR ™ (k) { z(k)-HI)TO(k-1)} (22)

P(k) = M(k) - M(k) H'(k) [R(k)

+HEROMKH ()] H(k) M(k) (23)

M(k) =F,P(k-1) F," + BD,B"+ GD;G' (24)

Burada P(k) tahmin hatasinin kovaryans matrisi,
M(k) extrapolasyon hatasinin kovaryans matrisi,
D, kontrol giris hatasinin kovaryans matrisi, G
system bozuntusunun transfer matrisi, Dgs
system bozuntusunun kovaryans matrisi olarak
tanimlanir.

Ugak kararsiz oldugundan lineer kuadratik op-
timal control teknigi ile kararli duruma getirilir.
Performans index

t
J :I[XTQX+UTRu]dt
0

(25)

olarak verilir ve minimum yapilmaya calisilir. Q
yar1 pozitif tanimli simetrik matris ve R pozitif
tanimli simetrik matristir. Kontrol giris vektorii
u=-R"'BTKx (26)
seklinde hesaplanir. Buradaki K matrisi asagi-
daki Riccati denkleminden bulunabilir:

ATK+KA+QTQ-KBR'BTK =0 (27)

Buzlanmanin tespiti

Innovasyon prosesi gercek sistemin cikisi ile
matematiksel modele ve onceki ¢ikis bilgilerine
dayali tahmin edilen ¢ikis arasindaki fark olarak
tanimlanir. Innovasyon prosesinin ortalamasini
degistiren arizalar1 tespit etmek icin asagidaki

istatistiki  fonksiyon kullanilir (Mehra ve
Peschon, 1971).

k ~ ~
Bk)= D AT(HA() (28)

j=k—-M +1

Burada A Kalman filtresinin normalize edilmis
innovasyon siirecini ve M pencere genisligini
gostermektedir. Bu istatiki fonksiyon s 6l¢iim-
lerin sayis1 olmak iizere Ms serbest dereceli %*
dagilimina sahiptir. Simdi asagidaki iki adet
hipotezi diisiinelim: Hy sistem normal ¢alisiyor;
H;, sistemde ariza olustu. Eger H; hipotezi dog-
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ru ise o zaman a giivenilirlikli olasilik igin x?
seviyesi Ho hipotezi i¢in bulunan > seviyesin-
den biiyiik olacaktir. Bu asagidaki sekilde ifade
edilebilir:

Ho : B(K) < %2ams vk
H; : B(K) > % oums Ik

Bu makalede ariza olarak ucus kanat buzlanma-
lar1 diigtintilmiistiir.

Yapay Sinir Ag modelinin dizaym
Yapay Sinir Aglart (YSA) o6zellikle kompleks
ve lineer olmayan cok degiskenli sistemler ile
ilgili problemlerin incelenmesinde etkili 6zellik-
lere sahiptir. Lineer olmayan sistemlerin model-
lenmesinde ve parametre kestiriminde Onemli
bir yontem olarak son yillarda kullanimi gittik¢e
yaygimlagmistir. Bu calisma buzlanmadan etki-
lenen kararhlik tiirevlerini YSA modeli ile bul-
may1 amaglamistir. Olgiilebilen ugus bilgilerini
kullanarak ucgus parametrelerindeki degisimler
tespit edilmistir.

Bu calismada bir ugagin kanadinda meydana
gelen buzlanmasi ele alindi. Dokuz adet durum
giris olarak alind1. Ileri dogru YSA modelinde
tanimlanmasi1 amaglanan bes adet buzlanma pa-
rametresi ¢ikis olarak alindi. Egitilmis yapay
sinir ag modelinin gegerliligi kontrol edildi.
Tanjant aktivasyon fonksiyonunun kullanildigi
bir gizli katman ve lineer fonksiyonun kullanil-
dig1 ¢ikis katmani diisiiniildii.

Egitim metodu olarak Levenberg-Marquardt
Backpropagation Algoritmast (LMBP) kullanil-
mistir. Boylece YSA’nin ¢ikig hatalarinin (e)
agirliklara (NW) gore ikinci dereceden tiirevleri-
ni igeren Hessian matrisi (H) direkt olarak hesap-
lamadan ikinci dereceden egitim hizi saglanmis-
tir. Bu metotta Hessian matrisi bir yaklagim ile

J T J (29)
olarak belirtilir. Burada J Jacobian matrisini
gostermektedir ve YSA’nin ¢ikis hatalarinin (e)

agirliklara (NW) gore birinci dereceden tiirevle-
rini igerir. Boylece LMBP ile YSA modeli

-1
NW,. ., = NW, -[IT7+p1]'37e (30)

seklinde bulunabilir. Burada NWi meveut agir-
liklar1 ve biaslari, ise ileri dogru her adimda
agin daha hizli ve daha dogru olmasi i¢in LMBP
algoritmasinin bir parametresidir. Eger " sifir ise,
bu metot temel Newton optimizasyon metotu ile
ayni olur. Eger M ¢ok bilyiikse gradyen azalmasi
kiigiik adimlar ile olur. Aslinda Newton metodu
daha hizli ve sifira yakin minimum nokta civarin-
da daha dogrudur. LMBP algoritmasinin amaci bir
an 6nce Newton metoduna dogru gitmektir.

Buzlanmanin kontrolii

Buzlanma sonucunda u¢agin dinamik matrisinin
degistigi daha once belirtilmisti. Mevcut kontrol
yontemleri ile kontrol sadece ¢ikis durumlan de-
gerlendirilerek yapilmaktadir. Bu durumda kulla-
nilan kontr6lor parametreleri mevcut ugak otoma-
tik ucus kontrol sistemi (OUKS) optimal degildir.
Hatta benzetimler gostermistir ki ayn1 kontrolor
ile belli bir siire devam edldiginde ugak kontrol
edilememektedir. Bu caligmada yapay sinir ag1 ile
bulunan buzlanma parametrelerine gére kontrolor
tekrar tasarlanmaktadir. Asagidaki grafiklerde de
goriilecegi gibi tasarlanan yeni kontrolor yeterince
iyi sonug¢ vermektedir.

Sekil 1°’de buzlanmanin tespiti ve kontrolu icin
yeni gelistirilen ugus kontrol sisteminin gemast
verilmektedir.

Benzetimler

Onerilen metot cesitli seviyelerde kanatta buz-
lanma olusmus F16 modellerine uygulandi.
Buzlanmanin gelismesi parametrelerin bir yak-
lagimla lineer olarak degistirilmesi ile temsil
edilmistir. Boylece agin egitimi ve testi i¢in ge-
rekli bilgi kiimesi olugturulmustur. Agin egitimi
icin gegen siire buzlanmanin tespit edilebilecegi
veya edilmesi gerektigi siireye uygun olarak 30
sn olarak se¢ilmistir. Modelin durumlarmin ve
Olgtimlerin kabul edilebilen seviyelerde gtirtiltii-
lii oldugu varsayilmistir. Olgiim degerlerinde bu
giirtiltiilerin etkisini azaltmak veya Olclilemeyen
durumlar1 tahmin etmek amactyla biitiin durumlar
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kantral
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g
W —m
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Sekil 1 Buzlanma tespiti ve kontroluna gére yeni gelistirilen ucus kontrol sistemin semast

EKF ile filtrelenmistir. Kontrol girisleri dogru-
sal regiilator ile otomatik olarak kontrol eleman-
larin mekanik kapasitesi Ol¢iisiinde otomatik
olarak elde edilmistir. Boylece buzlanmadan
etkilenen parametreler 0.03 sn zaman aralikl
degistirilerek 9 durum girisi ve 5 parametre ¢i-
kis1 olan bir bilgi kiimesi elde edilmistir. Bilgi
kiimesinin herbir elemani (9x1) durum vektorii
ve (5x1) buzlanma parametre vektoriinden
olugmaktadir. Simiilasyonlarda sadece bir para-
metre gosterilmistir. Diger parametreler i¢in so-
nuglar benzer sekilde elde edilebilir.

Sekillerde A(1,2), A(2,2), A(2,3), A(3,2), ve
A(3,3) sirasiyla aj, az, as, as, ve ass, olarak
temsil edilmektedir. Sekil 2 F16 ugaginin buz-
lanma olmadan (0-1 dk arasi) ve buzlanma du-
rumunda (1-8 dk) innovasyon siirecini goster-
mektedir. Sekil 3 F16 u¢aginin buzlanma olma-
dan (0-1 dk aras1) ve buzlanma durumunda (1-8
dk) in-novasyon siirecini ve > dagilimi 6zelli-
ginden bulunan esik degerini (threshold) gos-
termektedir. F16 ucaginda simiilasyon basla-
diktan 1 dk sonra olusmaya baslayan buzlan-
manin 3 dk sonra yani 4.dk’da tespit edilebil-
digi anlagilmaktadir.
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huzlanma yok
buzlanma var

Sekil 2. F16 ucaginin buzlanma parametreleri-
nin simiilasyon siirecinde varsayilan degisimi,
(a) al2-siiriikleme ve hiicum agist ile ilgili, (b)
a22-tasima ve hiicum agist ile ilgili, (c) a23-
yunuslama momenti-hiicum agist ile ilgili
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3
Faman-dk

Sekil 3.EKF Beta istatiksel fonksiyonu ve buz-
lanma tespiti icin esik deger(threshold) siireci

Sekil 4 EKF tarafindan kestirilen durumlardan
yunuslama agisint gostermektedir. Sekil 5 nor-
mal ve yeniden sekillendirilebilir kontrolor kul-
lanildigindaki durumlar1 gostermektedir.

1

nall— henzetilen durum
0Ell---- KF'nin kestirdidi durum :
04| I
0.2} IR
= 0 ,
-0.2¢
-0.4p
-0.6}
-0.8¢
Sl
n 1 2 4 ] T 8
zZaman-dk
Sekil 4. EKF tarafindan kestirilen yunuslama
ivmesi

Sekil 6, kontrol yiizeylerindeki sapmalarin siire-
cini gostermektedir. Sekilden de goriilebilecegi
gibi 7,8. dk’dan sonra ucak kontrolu kaybet-
mektedir.

Sekil 7, egitim sathasinda a23 parametresi igin
YSA ¢ikislarmi (kesikli ¢izgi) ve gergek ¢ikisla-
11 (stirekli ¢izgi) gostermektedir.

Sekil 8, egitilen YSA’ nin egitim kiimesinin di-
sinda olan ucgus bilgilerine gore buldugu al2
buzlanma parametresini gostermektedir. Diger
parametrelerde benzer olarak bulunabilir.

(a) !

0.5

g 85
zaman-dk
ib) 0z
01 f
i \
= . e, !
[T n R
£ § o
01 ) 4 I\-.:
i
0.2 s
7.5 g 85
Zaman-dk

normal kaontroldre gére durum

______ yenilenen kontraldre gire durum

Sekil 5. Normal ve yeniden sekillendirilen kont-
rolore gore ugus durumlari,
(a) yunuslama ivmesi, (b) yunuislama agisi

Sonuclar ve oneriler

[lave bir bir sensor kullanmadan F16 ugaginda
olusan buzlanma KF innovasyon siireci ile 3 dk
icinde tespit edilebilmistir. Agir1 buzlanma sart-
larinda kontrolu kaybolan F16 ucaginin buz-
lanma parametreleri yapay sinir aglar ile yeteri
dogrulukta bulunmustur. Egitilmis yapay sinir
aglarmin buldugu parametrelere gore ugus kont-
rol algoritmasi yeniden sekillendirildiginde F16
ucaginin asir1 buzlanma sartlarinda bile giivenli
ucabilecegi simiilasyonlar sonucunda anlasil-
mustir. Iki katmanli toplam 10 ndrona sahip bir
yapay sinir ag yapisinin uygun oldugu goril-
miistiir. Degigik denemeler sonucunda iki kat-
manda yaklasik 10 adet noron segilmesi, YSA
modelinin performansini (islem hizi, yakinsama
hizi, anlik hata ve toplam hata, minimum square
error) yeterince iyilestirmistir.

Buzlanmanin tespit edilebilmesi i¢in Oncelik-
le sadece iki 6nemli kararlilik tiirevi alinmaistir.
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Sekil 6. Kontrol yiizeylerindeki sapmalar (radyan), (a) sag yatay diimen-stabilizer, (b) sol yatay diimen-
stabilizer, (c) sag flap, (d) sol flap, (e) canard, (f) diisey diimen-rudder
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Sekil 7. Egitim safhasinda a23 parametresi
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Sekil 8 a23 buzlanma parametresinin benzetim bilgi girisi altinda egitilmis YSA tarafindan tahmini, (a) a23,
(b) a23 hata
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Giriiltiilerin ve ndron sayilarinin etkisi incelen-
dikten sonra bu say1 bese ¢ikarilmistir. Egitim
stiresi yaklagik 3-4 kat artmig ve ayni birakilan
modelin performansi yaklagik 100 kat diismiistiir.

Egitim kiimesinin (girisler ve c¢ikiglar) siirek-
sizlikligi egitim siiresini uzatmigtir. Siirekli bir
sekilde degisen kararlilik tiirevlerinin kullanil-
masi egitim performansini iyilestirmistir. Yakla-
sik 6. adim (epoch) civarinda istenilen hedef 10
! gerceklesmistir. Durumlardaki gelisigiizel ali-
nan giiriiltiiden dolay1 bu degerler herbir simii-
lasyonda biraz farklilik gostermektedir. Hatay1
azaltmak ve performansi artirmak i¢in uygun
egitim metodu arastirildi. Uygun bir metot ola-
rak  geriye  yayilma  (backpropagation)
Levenberg—Marquardt (trainlm) egitim algo-
ritmasi kullanildi.

Birimsiz olan buzlanma parametrelerinin bagil
hatalarinin %35 gibi kabul edilebilir limitler i¢in-
de olmasi saglanmustir.

Buzlanma parametrelerinin tespit edilebilmesi
icin buzlanma etkisi 6l¢lim veya model giirtiltii-
leri icinde kaybolmamas1 gerekir. Kalman Filt-
resi giiriiltiilerin etkisini azaltmstir.

Ucaklardaki buzlanma aerodinamik, ugus me-
kanigi ve performanst gibi degisik konularda
uzmanlarin ortak bir calismasi olmasi gerekir.
Simdiye kadar yapilan uluslararas1 kapsaml ca-
lismalara bakildiginda tamami NASA, NATO
veya liniversiteler tarafindan desteklenmis ve
0zel gruplar kurulmustur. Buna ragmen yapilan
calismalar yeterli degildir ve buzlanma konusu
hala agik bir konudur. Buzlanma problemini
¢O6zmek i¢in Onerilen metod baska problemleri
¢ozmek icin de kullanilabilir: Ugagin winglet,
fairing, aerodinamik panel gibi herhangi bir ya-
pisal elemaninda, veya elevator, rudder, aileron,
spoiler, flap ve slat gibi kontrol yiizeylerinde
meydana gelen deformasyonlar veya tamamen
kopmasi, veya ¢ok motorlu ucagin herhangi bir
motorunun devre disi kaldigi durumlarda bu
metod etkili olabilir. Bu sekildeki arizalar az kar-
silagilan olaylar degildir. Bu arizalar yildirim
carpmast, sagnak gibi dig olaylardan veya bakim,
montaj ve pilot hatalarindan kaynaklanabilir.
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Sonug olarak Tiirkiye’de meydana gelen ucak
kaza-kirnm incelemelerinde veya ucagin kulla-
nicist olarak performansinin iyelestirilmesi ama-
ciyla yapilacak ¢aligmalarda gergek ugus bilgile-
rinin iglenip kullanilmasina énem verilmesi ge-
rekmektedir.

Tesekkiir
Calismaya verilen desteklerden dolayr THY AO
tesekkiirle anilir.

Kaynaklar

Aykan, R., (1997). Diizgiin dogrusal yatay ugus ya-
pan bir ucagin kararllik tiirevlerinin bulunusu ve
kararliigimin analizi, Yiiksek Lisans Tezi, 1TU
Fen Bilimleri Enstitiisii, Istanbul.

Bragg, M. B., Perkins, W. R., Sarter, N. B., Bagsar,
T., Voulgaris, P. G., Gurbacki, H. M., Melody, J.
W., ve McCray, S. A, (1998). An
interdisciplinary approach to inflight aircraft
icing safety, 36th AIAA Aerospace Sciences
Meeting and Exhibit, Bildiri No AIAA-98-0095,
Reno, NV, USA.

Bragg, M. B., Hutchison, T., Oltman, R., Pokhariyal,
D., ve Merritt, J., (2000). Effect of ice accretion
on aircraft flight dynamics, 38th AIAA Aerospace
Sciences Meeting and Exhibit, Bildiri No. ATAA-
2000-0360, Reno, NV, USA.

Bragg, M. B., Perkins, W. R., Basar, T., Sarter, N.
B., Voulgaris, P. G., Selig, M., ve Melody, J.,
(2002). Smart 1cing systems for aircraft icing
safety, 40th AIAA Aerospace Science Meeting
and Exhibit, Bildiri No: 2002-0813, Reno, NV,
USA.

Gurbacki, M. H. ve Bragg, M. B., (1999). Sensing
aircraft 1cing effects by flap hinge moment
measurement, /7" Applied Aerodynamic Meet-
ing, Bildiri No. AIAA-99-3149, Norfolk VA,
USA.

Hajiyev, Ch. M. ve Caligkan, F., (2001) Integrated
sensor / actuator fd1 and reconfigurable control
for fault-tolerant flight control system design,
The Aeronautical Journal, 105, 1051, 525-533.

Johnson M.D, ve Rokhsan K., (2000). Using
artificial neural networks and self organizing
maps for detection of airframe 1cing, Atmospheric
Flight Mechanics Conference, Bildiri No AIAA-
2000-4099, Denver, USA.

Lyshevski, S.E., (1997). State-space identification of
nonlinear flight dynamics, In proceedings of the



R. Aykan, C. Haciyev, F. Caliskan

Conference on Control Applications, Hartford,
Connecticut, 496-498.

McLean, D., (1990). Automatic flight control
systems, Prentice Hall International Ltd., London,
UK.

Melody, J.W., Basar, T., Perkins, W.R. ve
Voulgaris, P. G., (2000). H-infinity parameter
identification for inflight detection of aircraft
icing, IFAC Control Eng. Practice, 8, 985-1001.

Melody, J.W., Hillbrand, T., Basar, T. ve Perkins,
W.R., (2000). H-Infinity parameter 1dentification
for mn-flight detection of aircraft icing: the time
varying case, [FAC Control Engineering
Practice, 1327-1335.

Melody, J. W., Pokhariyal, D., Merret, J., Basar, T.
ve Bragg, M. B., (2001). Sensor integration for
mflight 1cing characterization using neural
networks, 39th Aerospace Science Meeting and
Exhibit, ATAA Bildiri No: 2001-0542, Reno, NV,
USA.

Mehra, R. K. ve Peschon, J., (1971). An innovations
approach to fault detection and diagnosis in
dynamic systems, Automatica, 7, 637-640.

Miller, R. H. ve Ribbens, W. B., (1999). The effects
of 1icing on the longitudinal dynamics of an 1cing
research aircraft, 37th Aerospace Sciences
Meeting and Exhibit,Reno, NV, USA.

Myers, T. T., Klyde, D. H., ve Magdaleno, R. E.,
(2000). The dynamic 1cing detection system, 38th
AIAA Aerospace Sciences Meeting and Exhibit,
Reno, NV, USA.

Ratvasky, T. P. ve Ranaudo, R. J., (1993). Icing
effects on aircraft stability and control
determined from flight data — preliminary results,
31st Aerospace Sciences Meeting and Exhibit,
Bildiri No: AIAA-93-0398, Reno, NV, USA.

Ratvasky, T. P. ve van Zante, J. F., (1999). In-flight
aerodynamic measurements of an i1ced horizontal
tailplane, 37th Aerospace Sciences Meeting and
Exhibit, Bildiri No: AIAA-99-0638, Reno, NV,
USA.

Ribbens, W. B., ve Miller, R. H., (1999). Detection
of 1cing and related loss of control effectiveness
in regional and corporate aircraft, 37th Aerospace
Sciences Meeting and Exhibit, Bildiri No: AIAA-
99-0637, Reno, NV, USA.

Roskam, J., (1985). Airplane flight dynamics and
automatic flight controls, Part I and II, Roskam
Aviation and Engineering Corporation, Kansas,
USA.

Schuchard, E. A., Melody, J. W., Basar, T., Perkins,
W. R., ve Voulgaris, P., (2000). Detection and
classification of aircraft icing using neural
networks, 38th AIAA Aerospace Sciences
Meeting and Exhibit, Bildiri No. AIAA-2000-
0361, Reno, NV, USA.

Whalen, E., Lee, S., ve Ratvasky, T., (2002).
Characterizing the effect of 1ce on aircraft
performance and control from flight data, 40th
Aerospace Science Meeting and Exhibit, Bildiri
No: 2002-0816 Reno, NV, USA.

132



