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MARS HELIKOPTERININ MATEMATIKSEL MODELLENMESI,
SIMULASYONU VE KONTROLCU PERFORMANS KARSILASTIRMASI

OZET

Hava araglari, gerceklestirilen ilk ugustan bu yana siirekli olarak gelisim
gostermektedir. Bilim ve teknolojinin gelismesi ile birlikte yapilan her yenilik
havacilik sektdriinde ilerlemeye destek olmustur. flk zamanlarda askeri veya 6zel
seyahat seklinde olan havaciligin, sonrasinda sivil sektore yonelerek daha uyguna ve
verimli ugabilme prensibi altinda ulasilabilirligi artmis ve giiniimiizde gokyiiziinde
anlik olarak binlerce ugak insanlarin ve kuruluslarin seyahat ve tasimacilik isteklerini
karsilamaktadir.

Havacilik terimi telafuz edilince ilk akla gelen sabit kanath sistemler olsa da doner
kanatli sistemler de artik havacilik sektdriinde énemli bir yer edinmistir. Ozellikle
kiiciik boyutlu doner kanat sistemleri gorsel sanatlarda ¢ok tercih edilen bir konuma
gelmistir. Bu tarz sistemler ilk baslarda eglence amagli olarak kullanilsa da giin
gectikge profesyonel is sektorlerinde de kullanilmaya baslamistir. Film, lojistik, saglik,
yangin sondiirme, askeri gibi sektorler bunlardan bazilaridir. Diger yandan yakin
zamanda sehir igerisinde ugan arabalar ile yolcu tasimaciligi yapilmasi i¢in bu alanda
yapilan ¢alismalar giin gegtik¢e artmaktadir.

Doner kanat sistemleri, sabit kanat sistemlerinden farkli olarak temelde itkiyi, sahip
oldugu kanatlar1 hava icerisinde dondiirerek saglamaktadir. Doner kanath sistemler
dogas1 geregi Kararsiz sistemlerdir. Enerjilerini soniimleyecek bir yapiya sahip
degillerdir. Bu durum da onlar1 sabit kanatlara gére verimsiz ve kontrolii zor bir arag
haline getirmektedir. Fakat kalkis i¢in bir piste gerek duymamalari, bulunduklart
yerden dikey olarak kalkis ve inis yapabilmeleri de operasyon agisindan ¢ok dnemli
bir avantajdir.

NASA’nin gelistirmis oldugu Ingenuity helikopteri de kii¢iik bir doner kanat
sistemidir. Bu sistem 1.8 kg agirliginda, 1.2 m ¢apinda ve 0.49 m yiiksekliginde olup
iki adet koaksiyel pervane sistemine sahiptir. ilk ucusunu 19 Nisan 2021 tarihinde
yapmustir. O tarihten bu yana toplamda 72 ugus gergeklestirmis ve Mars’ta topladigi
bilgileri Diinya ile paylasmistir. Son ugusunu 18 Ocak 2024 tarihinde tamamlayan
Mars Helikopteri, bu ugusunda inis sirasinda alt kisimda bulunan pervanesinin yer ile
temast sonucu kirilmasi sebebiyle gorevini sonlandirmistir.

Giliniimiizde kullanilan doner kanat sistemlerinin kontrolii iizerine bir¢ok c¢alisma
yapilmis olsa da Mars’in atmosfer yapis1 Diinya’daki bir helikopterin ugusuna gore
biiyiik zorluklar i¢cermektedir. Bunlardan bazilar1 hava yogunlugu, sicaklik ve ses
hizinin farkli olmasidir. Ses hizi, Mars’ta Diinya’ya gore yaklasik %30 daha diistiktiir.
Bu durum, gereksiz titresimlerden kurtulmak maksadiyla pervane ucundaki azami ses
hiz1 seviyesinin 0.7 Mach altinda kalmak igin gereken RPM degerini diisiirmekte ve
dolayisiyla erisilebilecek azami itkiyi azaltmaktadir [1].
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Mars’taki hava yogunlugu ise Diinya’nin yaklasik yiizde biri kadardir. Bu durum elde
edilebilecek itkiyi olduk¢a azaltmaktadir. Ornek vermek gerekirse Mars’ta
Ingenuity’yi yerden 1m yukarida asili olarak tutmak, Diinya’da 30 km irtifada bunu
gerceklestirmek gibidir. Bu durumlarin aksine yer ¢ekimi ivmesi yaklasik 2.5 kat daha
Mars’ta diisiik olmasi sebebiyle gerekli itkiyi kiiglik de olsa azaltmaktadir.

Bu tezde Mars Helikopteri olarak adlandirilan Ingenuity’nin benzetim modeli yapilmis
ve bu model iizerinden farkli kontrolcli yontemleri kullanilarak performans analizi
yapilmistir. Performans kriterleri olarak komuta oturma zamani, asim ytizdesi, bozucu
durumlarda kararli kalabilme, dogrusal olmayan durumlara karsi saglamlik gibi
faktorler se¢ilmistir.

Kontrolciilerin test edilmesi i¢cin MATLAB/SIMULINK ortaminda bir niimerik
simiilasyon ile sistemin ve kontrolciilerin matematiksel benzetimi yapilmistir. Mars
ortaminin modellemesi, hava yogunlugu, sicaklik, yer¢ekimi ivmesi ve ses hizi gibi
faktorler dikkate alinarak gerceklestirilmistir. Pervanelere ait itki ve tork
hesaplamalari aerodinamik olarak modellenmistir. Ingenuity'nin pervanelerinin
hiicum acisin1 kontrol eden servo sistemleri ve RPM iireten ana motorlar
modellenmistir. Newton ikinci hareket yasasi temelinde 3 eksen durus agisi ve 3 eksen
pozisyon giincellemelerinin  oldugu kinematik ve dinamik modellemeler
gelistirilmistir.

Mars Helikopteri’nde kontrolii test edilmek istenen ¢evrimler durus agilari ve irtifa
olarak belirlenmistir. Yatis, dikilme ve bas a¢1 komutlar1 yerine getirilirken irtifa
komutlarmin da takip edilmesi beklenmistir. Kontrolcii yontemleri olarak klasik PID,
gozlemleyici ile tiimlestirilmis PID ve geribeslemeli dogrusallastirma yontemleri
uygulanmistir.

Modellenen Mars Helikopteri, Mars Atmosferi ve kontrolcii birlestirilerek kontrolcii
testleri yapilmistir. Ilk olarak bozucu ve dogrusal olmayan durumlarin simiilasyona
uygulanmadigr durumlarda kontrolcii performanslar1 incelenmistir. Tasarim
parametrelerine uygunluk gézlemlenmistir. Sonrasinda bozucu ve dogrusal olmayan
durumlarda kontrolciilerin performanslar1 incelenmistir. Tasarim parametrelerini
uyumluluk ve komut sinyalini takip etme performanslari karsilagtirilmistir.

Tim testler yapildiktan sonra simiilasyon ¢iktilar1 analiz edilmistir. Bozucu
durumlarinda bozucu onleyici gozlemleyici igeren kontrol sisteminin komut takibini
icermeyen duruma gore daha iyi yaptigi gozlemlenmistir. Dogrusal olmayan
durumlarda ise klasik PID yonteminin yetersiz kaldigi ve tasarim parametrelerini
saglayamadig1 gozlemlenmistir. Geri beslemeli dogrusallagtirma kontrolciisii ise
komut takibindeki gereken tasarim parametrelerini saglamis ve sistemin kararliligini
arttirmistir.

Kontrolciiler karsilastirildiginda bozucu ve dogrusal olmayan durumlara kars1 kararlh
ve tasarim parametrelerini saglayan sistemin, bozucu onleyici gézlemleyici ve geri
beslemeli dogrusallastirma kontrolciisiiniin birlikte kullanildig1 sistem oldugu kanisina
varilmistir.

Gelecek caligmalarda, sistem gecikmeleri, modelleme hatalari, 6l¢lim hatalar1 gibi
durumlarda g6z Oniinde bulundurularak gelistirilen kontrolciilerin gergek sistemler
tizerinde uygulanabilirliginin arastirilmasi planlanmaktadir.
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MATHEMATICAL MODELING, SIMULATION AND CONTROLLER
PERFORMANCE COMPARISON OF MARS HELICOPTER

SUMMARY

Air vehicles have been continuously evolving since the first flight. With the
advancement of science and technology, every innovation has contributed to progress
in the aviation sector. Initially, aviation was primarily military or private travel, but
later it shifted towards the civilian sector, increasing accessibility under the principle
of flying more affordably and efficiently. Today, thousands of aircraft fly in the sky,
meeting the travel and transportation needs of individuals and organizations.

While fixed-wing systems are typically the first thing that comes to mind when
aviation is mentioned, rotary-wing systems have also gained significant importance in
the aviation sector. Especially, small-scale rotary-wing systems have become highly
preferred in visual arts. Initially used for entertainment purposes, these systems have
gradually been employed in professional sectors such as film, logistics, healthcare,
firefighting, and military. Moreover, recent efforts in the development of flying cars
for urban passenger transportation indicate increasing activities in this field.

Rotary-wing systems fundamentally generate thrust by rotating their wings within the
air, unlike fixed-wing systems. Rotary-wing systems are inherently unstable and lack
structures to dampen their energies, making them less efficient and more challenging
to control compared to fixed-wing aircraft. However, their ability to take off without
requiring a runway and perform vertical takeoff and landing from their current location
are significant operational advantages.

NASA's Ingenuity, developed by NASA, is a small rotary-wing system. This system
weighs 1.8 kg and has a diameter of 1.2 m and a height of 0.49 m, equipped with two
coaxial propeller systems. It made its first flight on April 19, 2021. Since then, it has
completed a total of 72 flights, sharing the information collected on Mars with Earth.
The Mars Helicopter completed its last flight on January 18, 2024, concluding its
mission due to the breaking of one of its rotors during the landing phase.

While numerous studies have been conducted on the control of rotary-wing systems
used today, Mars' atmospheric structure presents significant challenges compared to
the flight of a helicopter on Earth. Some of these challenges include differences in air
density, temperature, and the speed of sound. The speed of sound on Mars is
approximately 30% lower than on Earth. This situation reduces the maximum thrust
that can be achieved by decreasing the RPM value required to keep the maximum
sound velocity level at the propeller tip below 0.7 Mach, thereby reducing the
maximum achievable thrust.

On Mars, the air density is approximately one percent of that on Earth. This
significantly reduces the achievable thrust. For example, holding Ingenuity 1m above
the ground on Mars is akin to achieving this at an altitude of 30 km on Earth.
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Conversely, due to the gravitational acceleration being approximately 2.5 times lower
on Mars, it slightly reduces the required thrust.

In this thesis, a simulation model of the Mars Helicopter, called Ingenuity, was created,
and performance analysis was conducted using different control methods.
Performance criteria such as command settling time, overshoot percentage, stability in
disruptive conditions, and robustness against nonlinear situations were selected.

For testing the controllers, a numerical simulation of the system and controllers'
mathematical simulation was conducted using the MATLAB/SIMULINK
environment. The modeling of the Mars environment was carried out by considering
factors such as air density, temperature, gravity acceleration, and the speed of sound.
Propulsion and torque calculations for the propellers were modeled aerodynamically.
Servo systems controlling the angle of attack of Ingenuity's propellers and main motors
generating RPM were modeled. Kinematic and dynamic models updating the 3-axis
attitude angles and 3-axis position based on Newton's second law were developed.

Flight maneuvers, defined as attitude angles and altitude commands, were set for
testing the control of Ingenuity. While attempting to execute pitch, roll, and yaw angle
commands, following altitude commands was expected. Controller methods such as
classic PID, observer-integrated PID, and feedback linearization methods were
applied.

The Mars Helicopter model, Mars atmosphere, and controller were integrated to
conduct controller tests. Initially, the performance of the controllers was examined in
scenarios where disruptive and nonlinear conditions were not applied to the simulation.
Compliance with design parameters was observed. Subsequently, the performance of
the controllers under disruptive and nonlinear conditions was evaluated. Their
compliance with design parameters and command signal tracking performance were
compared.

After all tests were completed, the simulation outputs were analyzed. It was observed
that the control system with a disturbance observer performed better in command
tracking than the system without it under disruptive conditions. The disturbance
observer system detected the disturbance signals on the system, reconfigured the
control signal, and mitigated the impact of the disturbances on the system. In nonlinear
conditions, the classical PID method was found to be inadequate and did not meet the
design parameters. However, the feedback linearization controller met the required
design parameters for command tracking and increased the stability of the system.
Nonlinear conditions that cannot be compensated by the classical controller are taken
into account by the feedback linearization controller. By reflecting nonlinear
conditions onto the system or input functions and making adjustments to the control
signal, the controller's awareness of nonlinear conditions is enhanced.

When comparing the controllers, it was concluded that the system, which was stable
against disruptive and nonlinear conditions and met the design parameters, was the one
using a disturbance observer and feedback linearization controller together.

In future studies, it is planned to investigate the applicability of the developed
controllers on real systems, taking into account conditions such as system delays,
modeling errors, and measurement errors. Of course, incorporating these
enhancements will affect controller performance. However, the motivation here is
based on comparison. In other words, the performance of the classical controller and
the observer-supported feedback linearization controller under the same conditions
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and controller design parameters is being compared. Additionally, considering the
crash during the last flight of the Mars Helicopter, development efforts are planned to
use a disturbance observer-supported controller instead of a classical controller in the
event of propeller damage. This aims to enable the continuation of the mission despite
such damage.
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1. GIRIS

Doner kanat sistemleri, dogrusal olmayislari ve kiiciik olanlarinin sahip oldugu diisiik
ataletleri sebebiyle bozucu etkilere kars1 dogal soniimlerinin zayif olmasi nedeniyle
saglam ve dayanikli kontrolcii yontemleri ile kontrol edilme gereksinimi
duymaktadirlar. Bununla birlikte dogrusal olmayan ve kaplin durumlart igin de

dogrusal olmayan kontrolcii yontemleri tercih edilebilmektedir.

Literatiir incelendiginde doner kanat sistemleri iizerinde kullanilan dogrusal ve
dogrusal olmayan kontrolcii yontemlerinin oldugu gézlemlenmektedir. Fakat Mars
Helikopteri Ingenuity’nin yeni bir proje olmasi ve Diinya disinda ugus i¢in gelistirilmis
olmasi sebebiyle iizerinde yapilan galigsmalar geleneksel doner kanat sistemleri kadar

fazla degildir.

1.1 Tezin Amaci

Bu tezde bir doner kanat sistemi olan Mars Helikopteri’nin ve Mars ortaminin
matematiksel modelinin niimerik simiilasyonu yapilmistir. Farkli kontrolciilerin bu
simiilasyon iizerinden dogrusal olmayan durum ve bozuculara karsi kararli kalabilme
acisindan tasarim parametrelerine uygun cevap verebilme kosullar1t gbz Oniinde

bulundurularak performanslarinin karsilastirilmasi hedeflenmektedir.

1.2 Literatiir Arastirmasi

Déner kanat sistemleri ile ilgili literatiirde birgok calisma mevcuttur. Ozellikle
sistemin dogal olarak kararsiz olmasi sebebiyle farkli kontrol yontemleri gelistirilerek
kararlilik arttirilmaya galisilmaktadir. Kararliligi temel olarak tanimlayacak olursak;
bir sisteme bulundugu durumu bozacak bir girdi verdigimizde sistem bu bozulmadan
sonra kendi denge noktasina tekrar gelme egilimi gdsteriyorsa bu sisteme kararlt
oldugu tespiti yapilabilir. Sekil 1.1 iizerinden kararlilik ile ilgili basit bir 6rnek

verilmistir. Kararsiz olan sistemde bir bozucu ile pozisyonu degistirilen top, eski



konumuna gitmek yerine oradan uzaklagsmaktadir. Kararli olan sistemde ise denge

noktasindan uzaklastirilan top, tekrar o noktaya yonelmektedir.

kararli sistem
denge noktasi A/‘

Sekil 1.1 : Kararlilik tanima.

kararsiz sistem

Kararlilik taniminin bir digeri de beklenen marj icerisinde beklenen performansi
karsilayabilme olarak da yapilmaktadir. Beklenen performans parametrelerine
uymayan sistem i¢in kararsizlik durumu mevcuttur. Bu tez calismasinda iizerinde
calisilan Mars Helikopteri de kendi dogas1 geregi kararsiz bir sistemdir. Bu sebeple
gelistirilen kontrolciiler ile kararsiz olan bu sistem kararli hale getirilmeye
calisilmigtir. Yapilan literatiir arastirmasinda, doner kanat sistemleri ve Mars
Helikopteri’nin 6zelinde temel 6zellikleri ile bu sistemlere uygulanmis olan kontrolcii

yontemleri genel olarak incelenmistir.

1.2.1 Doner kanat sistemleri

Insansiz hava araci sistemleri sabit kanat, helikopterler ve multikopterler olarak
siiflandirilabilir. 2010 yilina kadar sabit kanat ve helikopterler tercih edilirken
sonrasinda multikopterler, kullanim kolayligi, daha hafif olabilmeleri ve elektrikli
cesitlerinin daha yaygin olmasi sebebiyle farkli sektorlerde yogun olarak kullaniimaya
baslanmustir [1]. Her ne kadar bu hava araglarmin kullanimi pilot agisindan kolay olsa
da multikopterler ugus zamani agisindan verimli degillerdir. Sabit kanatli sistemler
saatler mertebesinde ugabilirken multikopter sistemler ise dakikalar seviyesinde
havada kalabilmektedir. Bu sebeple verimlilik parametresi sabit kanatli sistemlere
gore daha 6nemli bir konu olmaktadir. Bunun yaninda ariza durumunda da sistemin
kendini kurtarabilmesi durumu multikopter sistemlerinde daha karmasiktir. Kararsiz
bir sistem olduklar i¢in motor arizas1 durumunda sabit kanat sistemler gibi siiziilme
durumlar1 olmayacagi igin itki sistemlerinin yedeklenmesi gerekmektedir. Ornek
olarak vermek gerekirse yedeklilik olmasi agisindan ve dengenin kontrol edilebilmesi
icin 4 motor yerine 8 motor segilebilmektedir. Bdylelikle motor arizalanmasi
durumunda diger motorlar ile bu denge saglanabilmektedir. Aksi durumda daha az

sayida motorlu sistemde motor kayiplart ile hava aracinin kontroli kaybedilecektir.



Multikopterler, 3, 4, 8, 12 ve daha fazla olacak sekilde yer eksenine dik
konumlandirilan motorlara sahip, bu motorlarin dondiirdiikleri pervaneler ile
yercekimine karst koyarak hava aracimin agirhi§imi tasiyan sistemler olarak
Ozetlenebilir. Govdeleri genellikle aerodinamik bir kaldirma olusturmaz. Dolayisiyla
kaldirma kuvveti sadece pervaneler, yani donen kanatlar sayesinde olugmaktadir.
Itkinin sisteme yanlis beslendigi durumda denge saglayici bir eyleyici ya da dinamik
olmayacag1 icin kontrol kaybedilecektir. Bu sebep ile multikopterler kararsiz
sistemlerdir. Kontrolciiler tasarlanarak bu sistemler kararli hale getirilebilir. Fakat
kararsiz olan bir sistemi kontrol etmek kararl1 bir sistemi kontrol etmekten genellikle
daha zordur. Dogrusal olmayan durumlar, bozucu etkiler, hatali veya eksik
modellemeler, degisken bilinmeyen parametreler gibi sistemin dengesini bozmaya
calisan faktorler sistemin kendisi tarafindan degil tamamen kontrolcii tarafindan

kontrol edilmesi gerekmektedir.

2 adet motor ve itki saglayan pervanelere sahip bir multikopter olan Mars Helikopteri
de geleneksel doner kanat sistemlerinin zorluklarin1 i¢cermektedir. Bunun yaninda
Mars ortaminin zorluklar1 da sisteme dahil edilince giivenilir, kararli ve dayanimh
kontrolcii yontemleri kullanilmasi elzem duruma gelmektedir. Diinya ile Mars
arasindaki iletisimin uzak mesafeler sebebiyle gecikmeli olmasindan dolayr Mars
Helikopteri’nin tim goérevini otonom sekilde yerine getirmesi gerekmektedir. Ariza
durumlarina ve degisen ortam kosullarina karsi sistemin giivenilir olmas1 yapilan

gbrevin sliresini ve basarisini arttirmaya katki saglayacaktir.

1.2.2 Mars Helikopteri — Ingenuity

Mars Helikopteri tasarimi ile bir multikoptere benzemektedir. Alt ve st kisimda
konumlandirilmis iki doner pervane ile itki saglanirken pervanelerin iistiindeki giines
enerjisi ve govde altinda bulunan bataryalar ile sistemin ihtiyaci olan elektriksel gii¢
karsilanmaktadir. Navigasyonu, gorsel isleme, lazer ve {izerinde bulunan ataletsel
Olclim iiniteleri ile saglamaktadir. Pervanelerin kollektif ve dongiisel kontroliinii kiigiik

servolar ile kontrol etmektedir.

Mars Helikopteri’ne ait temel sistem bilesenleri, Sekil 1.2 ile gosterimistir. Burada
haberlesme anteni, giines paneli, alt ve iist eyleyici ve pervane sistemleri, inis

takimlari, aviyonik ve gii¢ sistemleri gosterilmistir.



Haberlesme Anteni
Gunes Paneli

Alt Pervane

I3 _‘% Ust motor

Sekil 1.2 : Mars Helikopteri temel bilesenleri [3].

Mars ortamimin zorlu kosullarinda hedeflenen gorevlerin yerine getirilmesi igin
helikopterin tasarimindaki kisitlar nemli bir yere sahiptir. Yogunlugun az olmasi ve
ses hizimin diisiik olmasi sebebiyle pervanelerden elde edilebilecek itki diisiik
olmaktadir. Bu sebeple helikopterin miimkiin oldugunca hafif ve verimli olmasi igin
farkli tasarimlar iizerinde ¢alisilmistir [2]. Yapilan tasarim calismalar ile gelistirilen

nihai Mars Helikopteri’nin teknik 6zellikleri Cizelge 1.1 ile verilmistir.

Cizelge 1.1 : Mars Helikopteri’nin teknik 6zellikleri [3].

Nicelik Deger Birim
Toplam Agirlik 1.8 kg
Rotor Cap1 1.21 m
Rotor Aralik 0.1 m
Yer Etkinlik Mesafesi 0.3 m
Inis Takimi Alam 0.36 m2
Itki Agirlik Orani (yogunluk bagimli) 130 -160 %
Ucgus Siiresi >1.5 dak
Rotor Hizi <2800 RPM
. o -4.5,
Kollektif Kontrol A¢1 Limitleri +175 Deg
Dongiisel Kontrol A¢1 Limitleri +10 Deg

Mars Helikopteri goreve gonderilmeden dnce Diinya iizerinde olusturulmus sentetik
Mars simiilatérlerinde benzetilen ortam kosullar1 altinda bir¢cok teste maruz
birakilmistir. Bu test kosullarinda hava yogunlugu, sicaklik, yer ¢ekimi ivmesi gibi
onemli parametrelerin benzetimi yapilarak helikopter sisteminin bu parametreler

altinda ¢aligma durumu incelenmistir [4]. Her ne kadar yer ¢ekiminin Diinya’ya gore



az olmasi kaldirilmasi gereken agirligi azaltsa da hava yogunlugu ve ses hizinin diisiik
olmasi sebebiyle alinabilecek itki ¢ok smirli kalmaktadir. Pervane uclarindaki ses
hizinin 0.7 Mach’in altinda olmas1 gerektigi i¢in pervanenin donebilecegi azami doniis

hizi RPM cinsinden denklem 1.1’de hesaplanarak gosterilmistir [2].

Vpervane ucu = Wpervane * Tpervane

0.7 x 233 (%) 180 60 (11)

Wmax(RPM) = 0.605 (m) * T *360 ~ 2575

Denklem 1.1 incelendiginde ses hizi, Diinya tizerinde standart atmosfer kosullarindaki
ses hizindan diisikk olarak alinmistir. Bunun disinda Mars’in  Diinya ile
karsilastirildiginda ortamsal baska farkliliklar1 da mevcuttur. Bu temel farklar Cizelge

1.2 ile verilmistir.

Cizelge 1.2 : Mars ve Diinya nicelik karsilagtirmasi [5].

Nicelik Diinya Mars Birim

Hava Yogunlugu 1.225 0.017 kg/m3

Yer Cekimi Ivmesi 9.81 3.73 m/s?
Ortalama Sicaklik 15 -50 °C
Ses Hiz1 340.3 233.1 m/s
Pervane Ucu Hiz1 [0.7 M] 238 163 m/s

1.2.3 Kontrol yontemleri

Mars Helikopteri i¢gin NASA, yapilan ¢aligmalari makale olarak yayinlamistir. Ugus
dinamigi ve modelleme ile ilgili makale igerisinde motorlarin ve sensdrlerin, itki
pervanelerinin aerodinamik kuvvetlerinin yani sira sistem tanimlama ve kararlilik

analizlerinden bahsedilmistir. Ayrica simiilasyon ¢iktilar1 da paylasilmistir [4].

Giidiim ve kontrol ile ilgili yapilan ¢alismalarin oldugu makalede i¢ ve dis ¢evrimlerin
kontrol yapilari, kullanilan kontrolcii teknikleri ve kararlilik tizerinde durulmustur. Dig
¢evrim olan pozisyon kisminda PID ve dongii sekillendirme kullanilirken i¢ ¢evrim
olan a¢1 kontroliinde PD ve dongii sekillendirme kullanilmistir. Havada asili kalma ve

yonelme i¢in ayr1 olarak PID ve dongii sekillendirme kullanildigindan s6z edilmistir
[6].
Ust otonomi ve gérev kontrol yontemlerinden bahsedilen makalede ise sistem

parametrelerinden, ucus alani olan Mars gezegeninin atmosfer ve yercekimi gibi

Diinya’dan farkli olan parametrelerinden bahsedilmistir. Kullanilan seyriisefer



sensorleri ve Ozellikleri, aviyonik ve yazilim mimarisine ait tasarim sematikleri
verilmistir. Kalkis, inis ve seyir modlar1 {izerinde konsept tasarimlar1 detayli olarak

anlatilmistir. Sekil 1.3 ile kullanilan kontrol mimarisi gosterilmistir.
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Sekil 1.3 : Mars Helikopteri kontrol mimarisi [3].

Mars Helikopteri hakkinda yapilan ¢aligmalar her gecen yil artig gostermektedir.
NASA’nin yayinlarmin yani sira bu helikopter iizerinde c¢aligmalarin yapildigini
goriilmektedir. [7]’de Mars Helikopteri’nin ugus dinamigi modellenmis ve koaksiyel
motorlu yapinin aerodinamik modellemesi tizerinde ¢alismalar yapilmis, koaksiyel
yapinin Mars Helikopteri’ni verimli bir hale getirse de kontrol anlaminda stabil
olmayan bir hale getirdigi ve kontrol kaplinleri olusturdugunu belirtilmistir.
Multikopter sistemlerinin kontroliinde dogrusal ve dogrusal olmayan kontrolcii
yontemleri uygulanmaktadir. Sistemi dogrusallastirilarak uygulanan dogrusal kontrol
yontemleri ile her ne kadar hava araci askida kalabilse de daha iyi performans igin
dogrusal olmayan kontrolciiler literatiirde tercih edilmektedir. Bu kontrol
yontemlerinden bazilar1 geri adimli kontrolcii, kayar mod kontrolcii ve geri beslemeli
dogrusallastirma kontrolciisiidiir. [8]’de Mars Helikopteri’nin dogrusal olmayan
modeli olusturulmus ve bu model {izerinden dogrusal olmayan kontrolciiler ile
pozisyon ve durus kontrolii yapilmistir. [9]’da Mars Helikopteri akis simiilasyonlarina
tabi tutularak areodinamik agidan analiz edilmistir. ANSYS akis analizlerinin
sonucuna gore koaksiyel tasarimin tiim itkiyi arttirirken gereken RPM degerini de
disiirdiigiinii gézlemlenmistir. Ayrica PID kullanilarak yatis, dikilme ve yonelme

acilarinin kontrolii yapilmistir. Pozisyon kontrolii i¢cin de PID kullanilmistir.



Bu calismada Newton denklemleri kullanilarak 6 serbestlik dereceli numerik
simiilasyonu olusturulan Mars Helikopteri’nin durus agilar1 olan yatig, dikilme ve
yonelme ile yere gore ylksekligi kontrol edilmistir. Kontrol i¢in 3 farkli yontem
kullanilmistir. Bu yontemler Klasik PID, bozucu gozlemleyici tabanli PID ve geri
beslemeli dogrusallagtirma kontrolciisii yontemleridir. Normal kosullar altinda bu
kontrolciilerin ¢alisma performanslari sunulduktan sonra bozucu ve dogrusal olmayan

durumlarda kontrolcii performanslari incelenerek karsilastirilmastir.

1.2.3.1 Geri beslemeli dogrusallastirma Kontrolciisii

Dogrusal ve zamanla degismeyen sistemler i¢in dogrusal kuadratik regiilator(LQR), H
sonsuz, adaptif kontrol gibi birgok kontrol yontemi mevcuttur. Kapali ¢evrimde
sistemin basarili olabilmesi i¢in bu kontrolcli tekniklerinin tam durum geri
beslemelerine ihtiyaglart bulunmaktadir. Fakat dogrusal olmayan sistemler daha
karmagiktir. Her sistem igin ayri bir tasarim gerekebilir. Diger bir ifadeyle tiim

dogrusal olmayan sistemler i¢in tek bir kontrol teknigi mevcut degildir.

Geri Beslemeli Dogrusallastirma Kontrolciisi(GBDK) bu konuda genis ¢apli bir
kullanima sahiptir. Dogrusal olmayan problemleri dogrusal kontrol tasarim
problemine ¢evirir. GBDK temel yapist Sekil 1.4 ile gosterilmistir [10]. Buradaki y,
komut sinyali, e komut ile durum arasindaki hata, y; komut sinyalinin ikinci tiirevi, v
dogrusallagtirma 6ncesi kontrol ¢ikisi, f(x) dogrusallastirma fonksiyonu, g(x) giris

tersleme fonksiyonu ve u’da sisteme verilen nihai kontrol sinyalidir. K, ve

K kazanclar1 da kapali ¢evrim kazanglaridir.

f(x)
Va W
\ x

) B s
+ K, K sistem
. Ly Kal 909

Sekil 1.4 : Geri beslemeli dogrusallastirma kontrolciisii.

[11]°de dogrusal kontrol yontemi olan LQR (Linear Quadratic Regulator) kullanarak
dogrusal olmayan kontrolcii yontemi olan geri beslemeli dogrusallastirma kontrolciisii

ile karsilastirilmistir. LQR’in GBDK’ye gore daha yavas kaldig: izah edilmistir.



1.2.3.2 Bozucu onleyen gozlemleyici destekli kontrolcii

Bozucu Onleyen Gézlemleyici Destekli Kontrolcii(BOGDK) teknigi kontrol etmek
istenilen sistemleri bozucu etkenlere kars1 korumak icin tasarlanmaktadir. Temelinde
artik sinyal hesab1 yaparak bu artik sinyal i¢in gerekli giris sinyalini diizeltip istenen
yoriinge takibini saglamay1 hedeflemektedir. Eger bozucu bir sinyal yok ise ve ger¢ek
sistem ile modellenmis sistem ¢iktilart benzer ise klasik sekilde kontrolcii calismaya

devam edecektir.

Bozucu 6nleyen gozlemleyici destekli kontrolciiye ait temel blok gosterimi Sekil 1.5
ile verilmistir. Buradaki d bozucu(artik) sinyali, d bozucu sinyalin gdzlemleyici
tarafindan hesaplanan degeri, y, referans komut , y sistem ¢ikisi, e komut ile ¢ikis
arasindaki fark/hatay1, u; gozlemeyici ile birlikte diizeltilen giris komutu, ug bozucu

etkiler ile birlikte sistemi etkileyen giris sinyalini temsil etmektedir [12].

U u X
Ya & kontrolcii @ k @ s —  sistem

l

gozlemleyici

Sekil 1.5 : Gozlemleyici tabanli Kontrolcii.

Gozlemleyici tabanli kontrolcii sistemleri dogrusal veya dogrusal olmayan sistemlere
uygulanabilmektedir. [13]’te dogrusal olmayan gozlemleyici kullanarak bir
multikopterin durus kontroliinii saglamistir. [14]’te ise dogrusal aktif bir gozlemleyici
kullanarak multikopterin bozuculara karsi dayanikliliginin arttigi gosterilmistir.
Bilinmeyen dinamikler ve bozucular, kontrol sinyalinin takip edilme performansini
azaltmanin yani sira kontroliin tamamen kaybedilmesine de sebebiyet verebilir. PID,
LQR ve diger klasik dogrusal kontrolcii yontemleri ile bu belirsizliklere kars1 zayif
kalmaktadir. Ciinkii bu yontemler bu bozucular1 hesaba katmadan kontrol sinyali

tiretmektedir [12].



1.3 Tez icerigi

Tez c¢alismast 4 ana kisimda incelenmistir. Bu kisimlar, sistemin matematiksel
modellenmesi, kontrolcli tasarimlari, simiilasyon ve degerlendirme olarak

belirtilmistir.

Bolim 2’de Mars Helikopteri’nin matematiksel olarak modellenmesi yapilmistir.
Mars Helikopteri modeli; kiitle, atalet, hareket denklemleri, kuvvet ve momentler,
motor ve pervane itkilerinin matematiksel modellerini igermektedir. Bununla birlikte
Mars ortam1  modellenmistir. Bu model icerisinde yer c¢ekimi, atmosfer, hava
yogunlugu ve sicaklik ile ses hizi modelleri bulunmaktadir. Dongiisel ve kollektif

motor modellemeleri de bu béliimde yapilmistir.

Boliim 3’te matematiksel modellemesi yapilmis olan Mars Helikopteri i¢in gelistirilen
kontrolcii yontemleri anlatilmistir. Kontrolcii yontemlerinin tasarim 6zellikleri ve

matematiksel ifadeleri verilmistir.

Boliim 4’te simiilasyon sonuglart gosterilmis, dogrusal olmayan durumlarda ve
bozuculara karst kullanilan kontrolciilerin  performanslar1  karsilastirilmistir.
Simiilasyon ortamiin genel yapisi, komut sinyal iiretilmesi ve gorsellestirme alt

yapisinin kurulmasindan bahsedilmistir.

Bolim 5’te kontrolcli performanslart degerlendirilmis, uygulama alanlar1 hakkinda
bilgiler verilmis ve gelecek calismalar icin gelistirilmesi gereken kisimlardan

bahsedilmistir.






2. MATEMATIKSEL MODELLEME

Bu boliimde performanslar karsilastirilacak olan kontrolciilerin test edilecegi ortam
ve sistem alt bilesenlerine ait matematiksel modellemeler agiklanmistir. Mars
Helikopteri’'nin kiitle, atalet ve hareket denklemleri ile birlikte pervanelerin
olusturdugu aerodinamik itki ve eyleyiciler modellenmistir. Mars ortaminin yogunluk,
sicaklik, ses hizi gibi atmosferik modellemesi de yapilmistir. Her model kendi

icerisinde asagidaki boliimlerde aciklanacaktir.

2.1 Eksen Takimlar

Mars Helikopteri’nin ugusunu yapacagi ortam olan Mars gezegeninde Uluslararasi
Astronomi Birligi’nin ifade ettigi sekilde iki ¢esit eksen takimi tamimlanmustir. ilki

13

gezegen merkezli olan “planetocentric coordinates “ isimli, merkezi gezegenin
merkezinde kabul edilen polar bir koordinat sistemidir. Sag el kuralinin gegerli oldugu
bu eksen takiminda pozitif yonlii boylam yoniinii dogu temsil ederken ekvatordan
uzaklastikga pozitif yonlii enlem artisi olmaktadir. Bu eksen takimi genellikle
kartografik calismalar i¢in kullanilmaktadir. Diger eksen takimi ise bulunulan kiire
ylizeyinden ekvator diizlemine ¢izilen dik dogrunun agis1 ile enlem bilgisini belirleyen
“planetographic coordinates ““ isimli koordinat sistemidir. Bu eksen takiminda pozitif

yonlii boylam Mars gezegeninin doniis yoniiniin tersi seklindedir. Bu iki eksen takimi

Sekil 2.1 ile gosterilmistir [15].

Planetocentri= Planetographic

Sekil 2.1 : Uluslararas: Astronomi Birligi’nin tanimladig: eksen takimlari.
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Bu tezde Mars Helikopteri’nin ifade edilecegi eksen takimlari burada bahsedilen eksen
takimlarindan olmayacaktir. Ciinkli pozisyon tanimlamasi, cografi bir konumlama
tizerinde degil helikopterin bulundugu yer yiizeyine paralel izahi bir kartezyen
koordinat sistemi tizerinde olusturulacaktir. Merkezi yer yiizeyi olan ve bulunan
yerdeki ylizeye ¢izilen paralel ile olusturulan bu eksen takimi yer eksen takimi olarak
belirtilmistir. Newton hareket kanunlarinin ¢alisacagi bu eksen takimi atalet eksen
takimi olarak kabul edilecektir. Helikopterin govde tizerinde bulunan eksen takimi ise
govde eksen takimi olarak isimlendirilmektedir. Bu eksen takimlar1 detayli olarak

aciklanmustir.

2.1.1 Atalet eksen takimi

Newton kanunlarinin gecerli olabilmesi i¢in referans alinan eksen takiminin sabit ve
donmeyen bir eksen takimi olmasi gerekmektedir. Tabi bu durum gelistirilen
helikopter sisteminin ihtiyaglar1 dogrultusunda degisebilmektedir. Ornek olarak bir
kara araci icin eger siirati cok fazla degil ise atalet eksen takimi Diinya yiizeyinde bir
nokta merkezli secilebilir. Fakat Diinya hareket etmekte ve kendi ekseni etrafinda da
bir doniis yapmaktadir. Dolayisiyla Diinya merkezinden ¢ok uzakta olan bir yildiza
gore Diinya tizerinde segilen bir zahiri eksen takiminda sabit olan bir cisim, aslinda bu
yildizlardan bakan bir kisiye gore cok kiigiik de olsa teorik olarak hareket ediyor
olacaktir. Atmosferik fiize ve roket sistemlerinde Diinya’nin doniisii de hesaba
katilarak Coriolis etkisi ile giidiim hesaplamalar1 yapilmaktadir. Fakat diistik hizlarda

bu etkiler ihmal edilebilir [16].

Mars Helikopteri’nin Newton hareket kanunlarimin uygulanacagi referans eksen
takimi yiizeye atanmis olan yer eksen takimi segilmistir. Nitekim helikopterin hizi ¢ok

diisiik ve simiilasyon alani kiigiik bir alan olarak belirlenmistir.

2.1.2 Yer eksen takimi

Helikopterin bulundugu yerden yer yiizeyine bir dik dogru inildiginde bu dogruya dik
olan yiizeyin olusturdugu eksen takimidir. Genellikle tasvir edilmesi kolay oldugu igin
tercih edilmektedir. Kartezyen bir koordinat sistemidir. Asagi yonlii pozitif z, ileri
yonlii pozitif x ve sag el kuralina gore sag yonlii pozitif'y ile eksen igaretleri belirtilir.
Diinya iizerinde segilen bir yer eksen takimi i¢in pozitif x yoni Kuzey’i ve pozitif' y

yonii Dogu’yu ifade etmektedir. Mars icin de gezegenin kutbu pozitif x olarak se¢ilmis
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ve buna dik olacak sekilde gezegenin doniis yoniine dogru pozitif y secilmistir. Yer

ekseninin bilesenleri Sekil 2.2 ile gosterilmistir.

Sekil 2.2 : Mars Helikopteri’nin Mars yiizeyindeki yer ekseni gosterimi [3].

Bu eksen takimi ile gdvde eksen takimi arasindaki rotasyon, Euler agilar ile ifade

edilmektedir.

2.1.3 Govde eksen takimi

Kuvvet ve momentlerin hesaplandiktan sonra ivme ve hizlarin olusturuldugu eksen
takimidir. Kartezyen bir koordinat sistemidir. Bu eksen takimina gére Helikopterin
onii pozitif x, yer yiizeyine dogru olan kismi pozitif z’dir. Sag el kuralina gore de
helikopterin arkasindan bakildiginda sag kisim pozitif y’yi temsil etmektedir.
Pervanenin olusturdugu itki ve tork bu eksen takimi iizerinde olusmaktadir. Govde

eksen takimi ve {izerinde olusan ag1 ve hiz ifadeleri Sekil 2.3 ile gosterilmistir.

Sekil 2.3 : Mars Helikopteri tizerinde eksen gosterimi [4].
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Govde eksen takimi ile Mars ylizeyinde olusturulan yer eksen takimi arasindaki agilar
Euler acilar1 olarak ifade edilmistir. Bu acilarin zamana bagli degisimi ile govde
ekseninde olusan acisal hizlar birbirinden farkli agisal hizlar1 ifade etmektedir. Bu
farkliliga eksen takimlarinin doniistimleri olan boliimde deginilecektir. Helikopter

tizerindeki notasyonlarin eksen bilesenlerindeki ifadeleri Cizelge 2.1 ile gdsterilmistir.

Cizelge 2.1 : Govde eksen takimi gostergeleri.

Eksen Doflrl‘;sal Pozisyon AgisalHiz  A¢t Moment Kuvvet Atalet
m
Birim — m rad rad Nm N kgm?
n Sn
X u X p [0) L Fy |-
v y q 6 y lyy
Z W r P N F, I,

2.2 Eksen Doniisiimleri

Ug boyutlu uzayda kartezyen bir eksen takiminda bulunan bir vektériin baska bir eksen
takimina taginmasi rotasyon matrisleri ile yapilmaktadir. Bu rotasyon matrisleri
bahsedilen iki eksenin birbirlerine gére olan rotasyon farkliliklarindan olugmaktadir.
Ozetle bir vektdriin bulundugu eksen takimindan bir diger eksen takimina olan

izdiislimii rotasyon matrisleri kullanarak yapilmaktadir.

Eksenler arasindaki doniistim iki eksen iizerinde basitge ifade edilebilir. r;, A;eksen
takiminda olan iki boyutlu derinligi olmayan bir vektor olsun. A, ekseni iizerinde bu

vektoriin iz diisiimii () olusturulmak istenirse denklem 2.1 kullanilir.

r, =Ry1y

R., = [cos(@) sin(6) (2.1)
2/1 7 |—sin(0) cos(6)

Burada bulunan R,;; doniisiim matrisidir. Bu matrisin igerigi iki eksen takiminin
birbirine gore olan agisi ile olugmaktadir ve bu durum Sekil 2.4 ile gdsterilmistir.
Burada r; vektorii [(1)] olarak tanimlanirsa r,vektorii denklem 2.2°deki gibi bulunur

[16].
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[ cos(6) ] _ [ cos(@) sin(0) [é]

—sin(0) —sin(0) cos(6) (2.2)

Yy
y . A,
vy .’
\
N\ /7 P
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S ./\
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- > >
R D) ,’ 7"1 Al
\' ’/ X
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\
\
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Sekil 2.4 : Iki eksen arasinda vektor tagimast.

Bu doniistim 3 boyutlu eksen takimlari iizerinde yapildiginda doniisiim matrisi 3x3
boyutunda olur. Bu matrise rotasyon (DCM) matrisi ismi verilir. Rotasyon matrisleri
ortogonal matrislerdir. Tersi transpozuna esittir. Bu da doniisiimiin tersinin rotasyon

matrisinin transpozu alinarak kolaylikla yapilmasina olanak saglar.

Matematiksel modeli olusturulacak olan helikopterin gévde ekseni ile yer ekseni
arasinda rotasyon matrisi denklem 2.3’te verilmistir. Buradaki rotasyon matrisi Euler
acilari referans alinarak olusturulmustur. Helikopterin saga ve sola doénel durusu olan
yatis (¢), 6n kisminin asag1 yukar1 donel durusu olan dikilme (8) ve oniiniin baktig
yeri ifade eden yonelme (1) agilari ile bu rotasyon matrisi tanimlanmaktadir. Kosiniis

ve siniis terimleri bag harfleri olarak tanimlanmstir. (cos(e) = c(s) , sin(s) = s(s))

c(@) c@) c@®) s@) —s(6)
Reyy = [s(@)s(@) c})) —c(@)s(®) s(P)s(O)s() +c(P)c(®) s(¢P) c(O) (2.3)
c(@)s(@) c®)) —s(@)s@) c(P)s(@)s@) —s(P)c@) c(P) c(8)
Bu rotasyon matrisi ile yer eksen takiminda bulunan bir vektor ¢arpilarak bu vektoriin
govde eksen takimindaki izdiislimii hesaplanabilir. Yine ayni1 sekilde bu matrisin tersi
ile gdvde eksen takiminda bulunan bir vektor yer eksen takimina taginabilir. Bu ¢arpim
islemleri matris ¢arpim geklinde yapilmaktadir. R y matrisi yerden govdeye, Ry ¢
matrisi ise govdeden yere doniisiim saglamaktadir. Bu matrisler 3x3 boyutundadir.

Carpim iglemleri 2.4’teki denklemler ile gosterilmistir [16].
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T63x1 = RG/Y3x3 *Tyzx1
-1 _ ’ _
RG/Y3x3 - RG/Y3x3 - RY/G3x3 (2.4)

= *
TY3x1 RY/G 3x3 TG3x1

Govde eksen takiminda bulunan ataletsel Ol¢iim tniteleri ile helikopterin durus
kestirimi yapilabilmektedir. Ivmedlcer sensorii ile helikopterin 3 eksen ivmesi
Olciiliirken jiroskop ile 3 eksendeki donel agisal hizlar Slgiilmektedir. Sensorlerin
yaptig1 Olgiimler Newton kanunlari sonucu olusan etkilerin sonucudur. Olusturulan
simiilasyonda yer ekseninin atalet ekseni olarak kabul edilmesi neticesinde jiroskop
Olgtimleri govde eksen takiminin agisal hizlari olarak belirlenmis olur. Bu agisal hizlar,
helikopterin yere gore acisal hizlarina esit degildir. Sekil 2.5 ile gosterildigi gibi
yiiksek bir yatis acisinda bulunan helikopterin basini 6ne dogru hareket ettirmesi
govde eksen (xyz,,) takiminda olusturacagi q agisal hizin1 temsil ederken, yer eksen

takiminda (xyzy) bulunan bir kisi i¢in bu hereket ) olarak gozlemlenecektir.

Yy

Sekil 2.5 : Yer eksen takimi ile govde eksen takimi agisal hiz farki.

Govde ve yer eksenindeki agisal hizlar bulunduklari eksenden digerine rotasyon
matrisi kullanilarak taginabilirler. Govde ekseninde bulunan agisal hiz vektoriinii yer

eksenine tastyan rotasyon matrisi Ry, jw, seklinde ifade edilecek olursa matrisin tersi
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yani transpozu Ry, /Wyolan matris de yer eksen takimindaki acisal hizlar1 gévde eksen

takimina tagimaktadir. Bu matrisler ve ¢arpimlart denklem 2.5’te gosterilmistir [16].

D 1 0 —sin(6) ¢
lql =10 cos(¢p) cos(@)sin(p)| | o
r 0 —sin(¢p) cos(8)cos(P)] |y
g1 [L sin@tan® cos(@tan®)] (2.5)
Iél _lo cos(¢) —sin (¢) [ql
. sin(¢) cos(¢)
l'b 0 cos (0) cos (6) r

2.3 Hareket Denklemleri

Hareket denklemleri yazilacak olan Mars Helikopteri’nin rijit bir govde oldugu
varsayimi yapilmistir. Newton’un hareket kanunlari izerinden olusturulan denklemler
icin sabit ve donmeyen eksen takimi olarak Mars yiizeyine konuslandirilan yer eksen
takimi secilmistir. Mars’in Giines etrafinda doniisii neticesinden olusan Coriolis
etkileri ihmal edilerek bu se¢im uygun goriilmistir. Nihayetinde helikopter diisiik

hizlarla hareket edecektir.

Hareket denklemleri 3 eksen 6teleme ve 3 eksen donel olacak sekilde olusturulmustur.
Iki eksen ifadesi icin de Newton kanunlar1 gegerlidir. Netwon 2. Kanunu dogrusal ve

donel eksenler icin denklem 2.6°daki gibi gosterilmistir.

d

(2.6)
M = (H)

Burada F helikopterin tizerindeki net kuvvet vektorii, m cismin kiitlesi (sabit kabul
edilecektir), V helikopterin hizi, M helikopterin iizerindeki net moment vektorii, H

helikopterin agisal momentumudur [17].

2.3.1 Oteleme hareketi

Helikopterin govde eksen takiminda olusan kuvvetler, helikopterin ivmelenerek
Otelenmesine sebep olmaktadir. Kuvvet neticesinde olusan ivmenin bir kismi donel
hareket ile indiiklenirken diger kismi1 kartezyen koordinatta hiza doniiserek integrali

neticesinde konum degisimine sebep olmaktadir. Hareketli ve donmeyen eksen takimi
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yer eksen takimi olarak se¢ildigi icin denklemlerin bu eksene gore yazilmasi

gerekmektedir. Denklem 2.7°de bu ifade mevcuttur.

Wyl = (3 Vel +w xVg) 27)

Denklem 2.7’deki w, helikopterin govde eksen takimindaki agisal hizinin ifadesidir.
Bu vektoriin bilesenleri sirasiyla yatis, dikilme ve yonelme acgisal hizlar1 olup
sembolleri P, Q, R’dir. V ise helikopterin gévde eksen takimindaki hiz vektoriidiir.
Bu vektoriin bilesenleri sirasiyla ileri, saga ve asagi olup sembolleri U, V, W olarak
gosterilir. Denklem 2.7°deki ¢apraz ¢arpim ifadesi denklem 2.8’de verilmistir.

ik
P Q R
u v w

= i(QW — RV) + j(RU — PW) + k(PV — QU) (2.8)

Denklem 2.7 ve 2.8 birlestirilip 3 eksen i¢in ayr1 ayr1 yazilirak denklem 2.9 elde edilir.
¥= (U+Qw—RV)
= (V+RU-PW) (2.9)
z= (W+ PV -QU)

Denklem 2.9 ile de denklem 2.6 birlestirilir ise kuvvet denklemleri denklem 2.10’daki
gibi yazilir.

F, =mi = m(U + QW —RV)
F, =mj = m(V + RU — PW) (2.10)

F,=mz= m(W + PV — QU)

Otemele hareketinin olusturulan simiilasyon modeli Sekil 2.6 ile gosterilmistir.
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ITKI GOVKSENI [N]; * 4’@

m [kg] x[m]
1
, —}-®
ax ay az Vx y [m]
Aerodinamik Surukleme Govde Ekseni [N] u (D)
Vx yer [m/s]
H— ! &)
G ’E Vy Vy yer [m/s]
yukari Vz yer [m/s]
T vz V govde [m/s]
(— s
h [m]

cross

cross

Sekil 2.6 : Oteleme hareketi simiilasyon modeli.
2.3.2 Dénel hareket

Helikopter i¢in tanimlanan agisal momentum denklem 2.11°de verilmistir [17]. Bu
denklemde I atalet momenti matrisidir ve denklem 2.12’de gosterilmistir. Bu matris
icerisinde helikopterin atalet degerleri bulunmaktadir. Mars Helikopteri simetrik bir

drone oldugu i¢in Iy, = I,y , Iy, = Iy, I,,; = I,,, ve tamamui 0 olarak kabul edilmistir.

H=lw (2.11)
Ixx _Ixy _Ixz
I=|"ly Ly -~y (2.12)

_Ixz _Iyz Izz

Denklem 2.7’deki 6teleme denklemi gibi Newton hareket kanunu donel hareket i¢in

denklem 2.13’teki gibi yazilr.
d
le(a{w}+w xw)+w X H (2.13)

Denklem 2.13’iin ikinci kismi1 denklem 2.14’te verilmistir. Buradaki hy, h, ve h,
denklem 2.11’de verilen agisal momentum bilesenleridir. @ X w c¢arpimi 0 olarak
kabul edilir.

L j
P Q
h, h

w XH=

k
5 = i(Qh, — Rhy) + j(Rhy — Ph;) + k(Phy, — Qh,) (2.14)

y

Denklem 2.14’¢ atalet matrisi entegre edilerek denklem 2.15 elde edilir.
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Q(,,R) — R(1,,Q)
(w X H)le = R(Ixxp) - P(IZZR) (2.15)
P(1,,Q) — QU P)

Denklem 2.15 ve 2.13 birlestirilip denklem 2.6’ya uygun yazilarak denklem 2.16
bulunur.

My =1L = LyP+ (I, —L,,)QR

My =M= 1,,Q + (Iyx — 1,,)PR (2.16)

M, =N = I,,R+ (I,, — L)PQ
Donel hareketin olusturulan simiilasyon modeli Sekil 2.7 ile gosterilmistir.
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DurusAcilarRad] Ryg|-»(3)
(e "
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[lzz]

[Ixx]

[yl DurusAcilar [rad]
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b A6

u
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Sekil 2.7 : Donel hareketin simiilasyon modeli.

Yer ekseni ile govde ekseni arasindaki rotasyon matrisi de bu model igerisinde Mars

Helikopteri’nin durus acilarina bagli olarak hesaplanmaktadir.

2.4 Yer Cekimi Modeli

Yer cekimi kuvveti doner kanat sisteminin havada asili kalabilmesi i¢in yenmesi
gereken temel kuvvetlerdendir. Mars’taki yer ¢ekimi ivmesi Diinya’dakinin yaklagik

%38’1 kadardir [6]. Yer ¢ekiminin Mars’ta az olmasi sebebiyle Mars Helikopteri’nin
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agirhig1 az olacak ve pervanelerin helikopteri kaldirabilmesi igin gereken kuvvet de

azalmis olacaktir. Bu durum itki gereksinimini azaltan bir faktordiir.

Diinya’daki yer ¢ekimi ivmesi, bulunan konuma ve zamana gore kiigiik de olsa
degiskenlik gostermektedir. Bu degiskenlikler farkli modelleme yontemleri ile
literatiirde hesaplanmaktadir. Ayn1 sekilde Mars igin de NASA tarafindan olusturulan
Goddard Mars Modeli (GMM-3) yiiksek dogruluklu yer ¢ekimi verilerine sahiptir
[18]. Bu calismada Mars Helikopteri gezegen yiizeyinde kiigiik bir alan igerisinde
kontrol edilecegi i¢in detayli modellemeye gerek duyulmamistir. Sabit yer ¢ekimi

ivmesi denklem 2.17°deki gibi alinacaktir.

m
Imars [5_2] =3.73 (2.17)
Burada hesaplanan ivme yer ekseni takimindadir. Hareket denklemlerinde bu ivmenin
sisteme dahil edilmesi i¢in denklem 2.3’teki doniisiim matrisi ile ¢arpilarak govde

eksen takimindaki izdiisiimii hesaplanmaktadir.

2.5 Atmosfer Modeli

Mars atmosferi sicaklik, yogunluk vizkozite ve ses hiz1 gibi bir¢ok yonden Diinya’dan
farklidir. Ozellikle hava gok zayiftir. Yaklasik olarak 0.01 ile 0.02 kg/m3arasindadur.
Bu da Diinya’nin neredeyse yiizde biri kadar bir hava yogunluguna tekabiil eder. Bu
zay1lf hava, Reynolds sayisinin Diinya’dakine gore kiiglilmesine sebep olmaktadir.
Mars ve Diinya’nin temel atmosfer parametre karsilastirmalari Cizelge 2.2 ile

gosterilmistir.

Cizelge 2.2 : Mars ve Diinya atmosfer nicelik karsilastirmasi [5].

Nicelik Diinya(N, + 0,) Mars(CO, ) Birim
Hava Yogunlugu 1.225 0.017 kg/m3
Sicaklik 15 -50 der
Viskozite 0.0000175 0.0000113 Ns/m?
Ses Hizi 340.3 233.1 m/s
Pervane Ucu Hiz1
(M=0.7) 238 163 m/s
Reynold Sayisi 1,297,000 19,100 i

(M=0.5, chord = 0.1m)
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Simiilasyonun igeriginde hava yogunlugu ve ses hizi modellemeleri yapilmistir.

Bunun yaninda riizgar modeli de gelistirilmistir.

2.5.1 Hava yogunlugu modeli

Hava yogunlugu pervaneler tarafindan olusturulan itki denkleminde bulunmaktadir.
Bu sebeple sistem ¢iktisini direkt olarak etkilemektedir. Mars’ta 7 km’den diisiik
irtifalarda denklem 2.18 kullanilarak sicaklik ve basing hesaplamalar1 yapilmaktadir
[19]. Buradaki h metre cinsinden helikopterin irtifas1, T ise celcius cinsinden ortam

sicaklig1 ve p kilo pascal cinsinden hava basincini ifade etmektedir.

p[KPa] = 0.699 * ¢(~0-00009+h)

(2.18)
T[° C] = =31 — 0.000998 * h

Denklem 2.19’da sicaklik ve hava basinci verileri kullanilarak hava yogunlugu

hesaplanmustir.

kgl _ P
P [ﬁ] T 01921 * (T + 273.1)] (2.19)

Ornek bir hesaplama, irtifanin 100 m oldugu Mars ortaminda denklem 2.20°deki gibi

hesaplanarak gosterilmistir.

_ 0.69274 _ kg
Pr=100m = [o7oz1+(-31.14273.0)] 0.0149 [m3] (2.20)

2.5.2 Ses hiz1 modeli

Ses hizinin biiyiikliigli pervane aerodinamik modelinde itkinin olusumunu
etkilemektedir. Hiicum agist ve ses hizinin genligine baglh olarak itki azalma veya
artma yoniinde egilim gosterebilmektedir. Ayrica ses hizina yaklastik¢a akis teorisinde
olusan farkliliklar sebebiyle pervane itkisinde bozulmalar olabilmektedir. Bu sebeple
pervanede bulunan en hizli olan kisim pervane ucunun ses hizimin 0.7 katini
gegmemesine dikkat edilir [2]. Mars ortaminda ses hizinin hesaplamasi denklem
2.21°de verilmistir. Buradaki R gaz sabiti, T mutlak sicaklik, y ise spesifik sicaklik
oranidir. Mars igin, y 1.2941, R ise 0.18892 J/gm/K degerine sahiptir.

a[m/s] = JyRT (2.21)
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Ses hiz1 i¢in olusturulan model Sekil 2.8 ile gosterilmistir. Simiilasyonun c¢alistirilmast
neticesinde ses hiz1 ¢iktisinin Cizelge 2.2 ile verilen degere yakin olarak hesaplandigi
goriilmektedir. Aradaki fark, modeldeki ortam sicakliginin -31 °C olarak alinmasi

sebebiyle olusmaktadir.

1.2941 x
0.18892 W

gaz sabiti [J/gm/K]

Sekil 2.8 : Ses hiz1 modeli.
2.5.3 Riizgar modeli

Mars Helikopteri’nin ve dis ortamin modellenecegi simiilasyon igerisine riizgar
modellemesi de mevcuttur. Bu riizgar modeli ile birlikte dinamik tiirbiilans benzeri
hava akislar1 olusturulacak ve bu degisen hava hizi ile birlikte helikopterin lizerinde

olusan stiriikleme kuvvetleri hesaplanacaktir.

Mars Helikopteri azami olarak yatayda 9 m/s, dikeyde 2 m/s ve 3.5 m/s lik ani riizgar
kosullarinda gorevini yerine getirebilmektedir [4]. Riizgarm bu nicelikleri
modellenecek olup ani riizgar degisimlerine karsi stabilizasyonun iyi saglanip

saglayamadig farkli kontrolctiler ile test edilebilecek ve gozlemlenecektir.

Model girdileri yatayda ve dikeyde riizgar siddeti ve yonii, ani riizgar icin de
rastgelelik orani ve ani riizgarin siddeti ile yonii olarak ayarlanmistir. Bu riizgarlarin
toplamu ile birlikte yer eksen takiminda 3 eksende bir riizgar vektorii olusturulmustur.
Bu riizgar vektorii denklem 2.3’teki yerden gévdeye donilisiim matrisi ile garpilarak
govde eksen takimdaki iz diistimleri hesaplanmistir. Nihai olarak bulunan gévde eksen

takimindaki riizgar vektorii aerodinamik hesaplamalar i¢in kullanilmistir.

Hava yogunlugu, ses hizi ve ruzgar hesaplamalarini iceren atmosfer modeli Sekil 2.9
ile gosterilmistir. Ortam sicaklig1 -31 °C olarak alinmistir. ilgili modeller igerisinde

sicaklik birimi Kelvin olarak doniistiiriilmektedir.
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h [m] rho[kg/m3]
» T Hava Yogunlugu [kg/m3]

Hava_Yogunlugu

»|T ses hizi [mis]

Ses Hizi [m/s]
0.000998 Ses_Hizi

Ruzgar_Yer_Ekseni[m/s]

Ruzgar [m/s]

Ruzgar

Sekil 2.9 : Atmosfer modeli.

2.6 Pervane itki Modeli

Mars Helikopteri, doner kanatli bir sistem olmasi sebebiyle itki gereksinimi sahip
oldugu pervaneler tarafindan karsilamaktadir. Pervaneler, aktiiatorler ile dondiiriilerek
itkiyi olusturmaktadir. Itkinin olusumu, pervanenin aerodinamik &zelliginden
kaynaklanmaktadir. Aktiiatorlerin doniisii ile yatayda hiz kazanan pervane palleri,
havaya kars1 bir hiz kazandig i¢in tipki bir sabit kanat ugagin kanadi gibi kaldirma

kuvveti olusturmaktadir.

Pervane tarafindan olusturulan itki, aktiiator disk teorisi ile agiklanabilmektedir. Sekil
2.10 ile gosterildigi tizere, P,, basingl serbest dis hava ortamindan A; alanl pervane
ile gekilen hava akis1 P; basincinda giris yapip P, basincinda ¢ikis yapmaktadir. V;

hizinda hareket eden bu hava akis1 A, alanina sahip bir alandan gecerken V, hizina

sahip olmaktadir [21].

Sekil 2.10 : Disk momentum teorisi.
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A; alaninda basing degisimi goz oniine alinirsa itki, denklem 2.22°deki gibi yazilabilir.
T =A,(F.—F) (2.22)

Momentum degisimi agisindan disk teorisi incelenirse itki, denklem 2.23’teki gibi

yazilir.

(m)V =T = (pA V)V, (2.23)

Bernoulli denklemi de itki hesabi i¢in bu disk teorisinde uygulanabilmektedir.

Pervanenin tist kismi igin esitlik yazilirsa denklem 2.24’teki gibi ifade edilebilir.

1
Poo = By + 5 pVY! (2.24)

Benzer esitlik alt kisim i¢in denklem 2.25’teki gibi yazilir.

1 2 1 2
Fo +5pV2 =R+ 50V (2.25)

Diske giris ve ¢ikis basing farki esitsizligini bulmak igin denklem 2.24 ve 2.25’in

farklar alinirsa denklem 2.26 elde edilir.

1 2
Fg =P =5pV; (2.26)

Denklem 2.22°deki itki ifadesi kullanilmak i¢in denklem 2.26 ile birlestirilir.

1 2

Denklem 2.27°de V, terimini V; cinsinden yazmak gerekmektedir. Bunun igin

denklem 2.23 ile birlestirilir.

1
F, =4, (EPVZZ) = (pA V1)V,
(2.28)
V. =2
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Denklem 2.28°de goriildiigii lizere pervaneden ¢ikis yapan hava A, alaninda iki kati
hizina ulasmaktadir. Denklem 2.28’1, denklem 2.27°de kullanarak nihai itki denklemi

elde edilir.
F, = A (2pV7) (2.29)

Denklem 2.29, A;alanli bir pervanenin p yogunluklu bir hava igerisinde V; pervane
ucu hava hizi ile donerken olusturacag itkinin genel denklemidir. Fakat pervanenin
yapist, hatve acis1 gibi faktorler bu denklemin genligini degistirebilecegi i¢in boyutsuz
bir aerodinamik terim olan C; de esitlige eklenerek denklem 2.30 elde edilir. Bu
denklemdeki V; terimi pervane ucundaki hava hizimi temsil etmektedir. V; ise
induklenmis hava hizini temsil etmekte olup denklem 2.29’daki V; hizi ile aymidir. wy

pervane agisal hizi ve, R ise parvane yarigapini temsil etmektedir.

(2.30)
1 2 1 2 p4
F, = 2 (pVi)ALCr = EPTFCUTR Cr

Cr terimi pervane pallerinin hatve agilarina gore degisebilmektedir. Mars Helikopteri

icin hatve agisina bagl yaklagik aerodinamik tiirev grafigi Sekil 2.11 ile gosterilmistir.

Ct& a

0,035

Ct

-10 -5 0 5 10 15 20 25 30
Hatve Acisi [Der]

Sekil 2.11 : Mars Helikopteri pervane aerodinamik itki tiirevi [20].
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Itki tiirevinin gii¢ denklemindeki karsilig1 olan Cp terimi de C; terimine baglhidir. Mars

Helikopteri Cp terimi grafigi Sekil 2.12 ile gosterilmistir.

Ct&Cp
0,008
0,007
0,006
0,005
Q. 0,004
0,003
0,002

0,001

0 0,005 0,01 0,015 0,02 0,025 0,03 0,035

Ct

Sekil 2.12 : Mars Helikopteri pervane aerodinamik giig tiirevi [20].

Gii¢ denklemi, pervane ucundaki hava hizinin itki ile c¢arpimi olarak denklem

2.31°deki gibi hesaplanabilir.
P= TV1 = Tp (Up (231)

Pervane torku (tz,) hesaplamasi ise giic denkleminden yola cikilarak denklem
2.32’deki gibi hesaplanabilir. Bu denklemdeki w,, pervanenin agisal hizini temsil

etmektedir.

1
P= Epna)gRSCp
(2.32)

1
T, = Epnwg R>C,

Hesaplanan itki, pervane ekseninde olustugu i¢in bu eksen takimindan gévde eksen
takimina taginmasi gerekmektedir. Bu donilisim denklem 2.33’te gosterilmistir.
Buradaki 6, ve 6, ile ¢,ve ¢, , ist ve alt pervane itki vektorlerinin govde eksenine

gore olugturduklari agilarm ifadeleridir. EP ve F?P, pervane ekseninde olusan sirastyla
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iist ve alt pervanelere ait itkilerdir. F/, F; ve F/ ise govde eksenine indirgemis

pervane kuvvet bilesenleridir.

Y sin(¢y,) sin(¢q) FP (2.33)

F9 —cos(0,)cos(¢p,) —cos(8,)cos(dpy)

zZ

I&T —sin(@y)cos(¢u)  —sin(6a)cos(¢a) | 1
|- K

Pervane eksen takiminda olusan kuvvetlerin govde eksen takimina taginmasi ve bu
kuvvetlerin govde eksen takiminda olusturacagi momentlerin hesab1 da Sekil 2.13 ile

gosterilen modelde uygulanmustir. Bu modeldeki R /p, denklem 2.33’teki donsiim

matrisidir.
[Rpg] In1
. oot
[Fpu]
UST PERVANE DUZLEMI ITKI [N] Y=
atrix
: [Fgu]
[Fpu] Multiply!
Ry In1
Select outt
5 1dx Columns’
ALT PERVANE DUZLEMI ITKI [N] *@—@
ITKI GOVDE EKSENI [N]

Matrix Foal
[Fpa) Multiply
D] ) -
UST PERVANE TORK [Nm]

G
ALT PERVANE TORK [Nm] [0 0-01]——
cross 4,@ >
3 »( 2D
R * MOMENT GOVDE EKSENI [Nm]

g
Itki Rotasyon Vektoru
[0 0-0.2] —» J
cross @

Sekil 2.13 : itki doniisiim modeli.

Alt ve iist pervane tarafindan olusan itkinin sebep olacagt moment, denklem 2.33 ile
pervane ekseninden gévde eksenine tasinan kuvvetlerin, Mars Helikopteri’nin donme
merkezi olan agirlik merkezine olan mesafesi ile capraz g¢arpimi sonucunda
olusmaktadir. itkiden kaynakli moment hesaplamalari denklem 2.34’te gdsterilmistir.
Buradaki [,, ve l,, alt ve iist pervane merkezleri ile helikopterin agirlik merkezi
arasindaki diisey mesafeyi belirtmektedir. Yatay diizlemde iki eksen g¢akigik kabul

edilmistir. Mf , M;f’ ve Mf ise govde eksenine indirgemis moment bilesenleridir.
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M7 i j  k i j k
Mj? =10 0 Lu|[+ |0 0 Iy (2.34)
el |ES E/

z u
Pervane doniis agisal hiz1 ve hatve acisina bagli olarak olusan aerodinamik itki ve tork,
hava yogunluguna bagli olacak sekilde iist ve alt pervane igin ayr1 ayrt modellenmis

ve bu model Sekil 2.14 ile gosterilmistir. Bu model igerisinde pervane ucundaki Mach

hiz1 da hesaplanmuistir.
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@ B ,
RPM UST

e
RPM ALT

1-D T(u)

=
Hatve Acisi Alfftad] @

atveden_Ct_ALT

X
UST PERVANE DUZLEMI ITKI [N]

UST PERVANE TORK [Nm]

>

DT
Hatve Acisi UsiStad] Ciden Cp
hatveden_Ct_UST

1-D T(u) 0.5 »
(v -
rho [kg/m3] ol
Ct_den_Cp
Ses Hizi [m/s]

ALT PERVANE DUZLEMI ITKI [N]

>

ALT PERVANE TORK [Nm]
ters yon

ses hizi [m/s]

Sekil 2.14 : Pervane itki ve tork simiilasyon modeli.
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2.7 Aktiiator Sistemlerinin Modellenmesi

Mars Helikopteri’nde toplamda 8 adet motor bulunmaktadir. Bunlardan iki tanesi
fir¢asiz elektrik motoru olarak pervane baglantilarina direkt baglidir. Fir¢asiz motorlar
pervane RPM’ini kontrol etmek i¢in kullanilmaktadir. Diger 6 motor ise fircali servo
motordur. Bunlar ise pervane pallerinin hatve acilarint kontrol etmek icin
kullanilmaktadir. Mars Helikopteri’nin durus kontroliinii saglayacak motorlar bu

motorlardir.

Pervane pallerinin hatve agilarini kontrol eden swashplate mekanizmasi, kollektif ve
dongiisel kontrol saglayarak irtifa ve durus agilarmin kontroliinii saglamaktadir.

Tasarimin temel yapis1 Sekil 2.15 ile gosterilmistir.

DONGUSEL ve KOLLEKTIF |
KONTROL MOTORLARI

Sekil 2.15 : Mars Helikopteri aktiiator mekanizmasi [23].

Sekil 2.15 ile gosterilen dongiisel ve kollektif kontrol motorlari araciligryla Swashplate
mekanizmasinin agis1 ve konumu degistirilerek pervane pallerinin hatve agilari kontrol

edilmektedir.
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Swashplate mekanizmasi, pervaneleri dondiiren saft ile birlikte donmeyip bir agisal

hiza sahip degildir. Pervaneler, RPM motorlar1 ile doniisiinii saglamaktadir.

2.7.1 Kollektif kontrol

Kollektif kontrol yonteminde pervane pallerinin hatve agisi, swashplate
mekanizmasinin yukart ve agagi yonlii hareket etmesi ile kontrol edilmektedir. Bu

yontemde pervaneler tam bir turu sabit hatve agisi ile tamamlamaktadir.

2.7.1.1 irtifa kontrolii

Irtifa Kontrolii, kollektif kontrol ile saglanmaktadir. itkiyi arttirmak igin pervane
pallerinin hatve agilarinin arttirilmasi gerekmektedir. Alt ve {ist pervanenin hatve
acilarmin biyiitilmesi itkiyi arttirmakta, azaltilmasi da itkiyi azaltmaktadir.
Dolayisiyla alt ve iist swashplate mekanizmalarini kontrol eden 6 adet motor kollektif
sekilde calisarak itki vektoriiniin genligini arttirmaktadir. Boylelikle itki vektoriiniin

genliginde degisiklik yapilarak irtifa kontrolii yapilabilmektedir.

2.7.1.2 Yonelim kontrolii

Yonelim yapmak i¢in ise alt ve iist pervane arasindaki itki genliginin fark:
kullanilmaktadir. Ust pervane saat yoniiniin tersine donerken alt pervane saat yoniinde
donilis yapmaktadir. Bu sebeple eylemsizlik kanunu geregi alt pervane saat yoni
tersine tork olustururken {ist pervane saat yoniinde tork olusturmaktadir. Alt ve tist
pervanenin ayni RPM ve ayni1 hatve a¢is1 ile donmesi durumunda tork sifirlanmaktadir.
Ust pervane ile alt pervane hatve agilarmin asenktron degistirilmesi saga ve sola

yonelim i¢in gerekli tork farkini olusturmaktadir.

2.7.2 Dongiisel kontrol

Dongiisel kontrol kollektif kontrolden farkli olarak ¢alismaktadir. Kollektif kontrol
yonteminde pervane palleri bir tam turu sabit hatve agis1 ile tamamlarken dongiisel
kontrol yonteminde hatve agisi1 bir tam tur igerisinde siirekli degisken bir hatve acisina

sahip olmaktadir.

2.7.2.1 Yatis ve dikilme kontrolii

Swashplate mekanizmasi, bagl oldugu servolar kontrol edilerek govde ile ag1 yapacak

sekilde ayarlanir. Bu ag1, siirekli olarak doniis saglayan pervane pallerinin hatve
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acilarmin tam bir tur donisiinde siniis bigimli kontrol edilmesini saglamaktadir.
Denklem 2.35’te pervane palinin sahip oldugu hatve agisinin (8) denklemi verilmistir
[21].

0 = 0, — A cosyy — B;sinys (2.35)

Bu denklemdeki 6,, kollektif hatve acisi, { ise dongiisel hatve agisini temsil
etmektedir. A;ve B; terimleri sirasiyla yansal ve boylamsal dongii katsayilarini ifade
etmektedir. Nihai olarak dongiisel kontrolde itki vektoriiniin govde ekseni ile olan agisi
degistirilmektedir. Bu sekilde dogrusal eksende ivme kazanilirken itki merkezinin
agirlik merkezi ile olan mesafesi neticesinde de helikopterin durus agilar1 kontrol

edilebilmektedir.

Mars Helikopteri’nde bulunan kollektif kontrol -4.5° ve +17° arasinda hatve aci
kontrolii genligine sahip iken dongiisel kontrol -10° ile +10° derece arasinda genlige
sahiptir. Bu agcilar ile itki vektoriiniin genligi ve gévde ekseni ile olan agisi1 kontrol
edilmektedir. Alt ve {ist pervanelerin hatve agisi ve itki vektorii agilart modelleme igin
durum degiskenleri olarak secilmistir. Toplamda 6 adet servonun giris sinyali oldugu

modelleme matrisi denklem 2.36’da verilmistir.

%] N -N 0 0 0 01[%]
Or,, N N -N 0 0 0]|6
ay,| |-K -K —-K 0 0 0 ||ds
Ge,] [0 O O N -N 0]|b (2.36)
Or, 0 0 0O N N =N|[&
lo,] L0 0 0 -k -k -kll§l

Buradaki N ve K degiskenleri, hatve ve itki acilari ile eyleyiciler arasindaki doniigim
matrisini olusturmaktadir ve modeli  Sekil 2.16 ile gosterilmistir. Bu modelde
hesaplanan servo agilarindan tekrar itki vektoriiniin agis1 ve hatve agilarina doniistiimde
denklem 2.36’daki doniisiim matrisi kullanilmaktadir. Bu matristeki N ve K
parametrelerine ait degerler gercek sistem tlizerinde ¢alisirken dnem kazanmaktadir.
Burada gelistirilen simiilasyon modelinde bu parametrelere ait degerler onem teskil
etmemektedir. Nitekim, itki vektorii bilesenleri ve hatve ac¢ilarindan olusan komut
vektorii, donlisiim matrisinin tersi ve kendisi ile ¢arpilarak tekrar komut vektorii olarak

hesaplanmaktadir.
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8760.96
5%+ 159.125 + 8760.96
- 8760.96 M1 aci [rad]
159.125 + 8760.96
o A S
X »
M2 aci [rad
(L) §760.96 [rad)
N-K Matrisi £+ 159.125 + 8760.96
Matrix M3 aci [rad]
Multipl
D - 86096 D
Itki Yatis Komut [rad] 2+ 159.125 + 8760.96 M4 aci [rad]
@
Itki Dikilme Komut [rad __ 876096 M5 aci [rad
fracl AUDGT 2+ 159.125 + 8760.96 frad]
—()
Hatve Acisi Komut Alt [rad] M6 aci [rad]
8760.96
u %+ 159.125 + 8760.96
Hatve Acisi Komut Ust[rad]

Cc2s motor transfer fonksiyonlari

Sekil 2.16 : Motor Karistirma modeli.

Itki vektoriiniin modellenen agilariyla Sekil 2.13 ile itki doniisiim matrisinin girisleri
olusturulmaktadir. Bu doniisiim matrisi Sekil 2.17 ile gosterilen rotasyon vektorii

modeli icerisinde yapilmaktadir.

2.7.3 RPM motorlarimin matematiksel modellemesi

RPM motorlari, helikopter pervanelerinin agisal hiz kazanmasini saglamaktadir. Bu
motorlar sabit bir RPM ile pervaneleri dondiirmeye c¢alistirmaktadir. Bu sabit RPM
hava yogunluguna gore degisiklik gosterebilir. Durus agilarini degismek ya da irtifa

kazanmak i¢in bu motorlara komut verilmez.

RPM motorlar i¢in hazirlanan model, girisin RPM komut ve ¢ikisin RPM 6l¢iim
oldugu diisiiniilerek 1.dereceden transfer fonksiyonu olarak tasarlanmistir. Motorlara
ait zaman sabiti 7, = 0.01 sn olacak sekilde segilmistir. RPM motorlarinin transfer

fonksiyonu denklem 2.37°de verilmistir.

1
out _ RPMoy(s) _ T

- T
RPM; —
in in(s) Stoz

tf = (2.37)

2.7.4 Kollektif ve dongiisel motorlarimin matematiksel modellemesi

Mars Helikopteri’nin durus ve irtifa kontroliiniin eyleyicileri kollektif ve dongiisel
motorlardir. Agirlig1 tasimasi i¢in ve yonelim kontrolii i¢in kollektif kontrol motorlari

kullanilirken, yatis ve dikilme agilari i¢in dongiisel kontrol motorlar1 kullanilmaktadir.

Kollektif ve dongiisel motorlar1 ikinci dereceden transfer fonksiyonu olarak

tasarlanmistir. Buradaki se¢im kriteri ise oturma zamani () lizerinden soniim orani
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(¢) secimi ile yapilmistir. Sistem i¢in az soniimlii olacak sekilde { = 0.85ve t, =0.05
saniye se¢imleri yapilmistir. Bu durumda w,, 93.6 rad/sn olarak bulunmaktadir [22].
Kollektif ve dongilisel motorlarda kullanilan ortak transfer fonksiyonu denklem
2.38¢de gosterilmistir. § , servolara komutlanan agiy1 ifade etmektedir.

tf _ baks(s) wi . 8760.96
MOLOT ™ 5 iris(s) | s2+2{wps+w2  s2+159.125+8760.96 (2.38)

Motor karistirma matrisi, dongiisel ve kollektif dagilim, RPM kontrolii ve itki rotasyon

vektor hesaplarinin yapildigi aktiiator modeli Sekil 2.17 ile gosterilmistir.

@ Itk Yatis Komut [rad] M1 aci [rad] » M1 aci [rad] yatis Alt [rad] —|yatis alt [rad]
Itki Yatis Komut [rad]
M2 aci [rad] »M2 aci [rad] dikilme Alt [rad] »|(dikilme alt [rad]
Itki Dikilme Komut [rad] .
Itk Dikiime Komut [rad] i Rotasyon Vekloru TR:V .
M3 aci [rad] »{M3 aci [rad] yatis Ust [rad] |——»|yatis Ust [rad] I Rotasyon Vextoru
Hatve Acisi Komut Alt [rad]
Hatve Acisi Komut Alt[rad] M4 aci [rad] »{M4 aci [rad] dikilme Ust [rad] »{dikiime Ust [rad]
(4)———»|Hatve Acisi Komut Ustfrad] ROTASYON VEKTORU
Hatve Acisi Komut Ust{rad] M5 aci [rad] »{M5 aci [rad] Hatve Acisi Al [rad] ———»(3 )
Hatve Acisi Alt [rad]
(T )—»|gozlem MS aci [rad] M6 acifrad]  Hatve Acisi Ust [rad]
obs [rad] Hatve Acisi Ust [rad]
VOTOR KARISTIRMA DONGUSEL VE KOLLEKTIF DAGITIM
RPM KOMUT UST RPM UST—»(T)
RPM KOMUT UST RPM UST
RPM KOMUT ALT RPMALT—(2)
RPM KOMUT ALT RPMALT
RPM MOTOR MODELI

Sekil 2.17 : Aktiiator simiilasyon modeli.

2.8 Aerodinamik Model

Mars Helikopteri’nin gévdesinden kaynakli bir siiriikleme alan1 olusmaktadir. Bu alan
helikopterin yatay hizi olustugunda veya riizgar durumunda kiigiik de olsa bir kuvvet
olusumuna sebep olacaktir. Bu alan igerisinde govde, inis takimi ve giines enerjisi
panelleri bulunmaktadir. Inis takimi ve giines enerjisi panellerinin yiizey alanlari cok
kiigiik olmasi sebebiyle aerodinamik alan olarak gévde alan1 secilmistir. Govde 13.6 X

19.5 x 16.3 santimetre boyutlarina sahiptir. Siiriikleme katsayis1 1.05 olarak alinmstir.
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2.9 Kiitle ve Atalet Modeli

Mars Helikopteri'nin agirlig1 ve atalet degerleri sabit olacak sekilde modellenmistir.
Nitekim bu degerleri degistirecek bir etken, sistem {lizerinde bulunmamaktadir. Kiitle
ve atalet degerleri Cizelge 2.3 ile verilmistir. Mars Helikopteri simetrik kabul edilerek

Ly, 1

xyr Iyzr Iz atalet degerleri sifir olarak alinmistir.

Cizelge 2.3 : Kiitle ve atalet degerleri.

Nicelik Deger Birim
Kiitle 1.8 kg

Loy 0.068 kgm?

L, 0.068 kgm?

1, 0.028 kgm?

Ly, Lyz L 0.0 kgm?

Tim modellemeler birlestirildiginde olusan nihai blok diyagrami Sekil 2.18 ile

gosterilmistir.
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RPM UST
irtifa komut [m] Piirtifa komut [m] Itki Yatis Komut [rad] |H— Itki Yatis Komut [rad] RPM UST H—J'
UST PERVANE DUZLEMI ITKI [N] (-4
yonelim komut [rad] »!yonelim komut [rad] Itki Dikilme Komut [rad] (— Itki Dikilme Komut [rad]
y ) RPMALT -1y R ALT L{UST PERVANE DUZLEMI ITKI [N]
tis komut ] ats komut ] Hatve Acisi Komut Alt [rad] (—| Hatve Acisi Komut Alt [rad]
atis komul »
y ¢ , B ) ITKI GOVDE EKSENI [N] —#{ITKI GOVDE EKSENI [N] h [m] Plogr [radis]
Hatve Acisi Komut Ust{rad] |-—{Hatve Acisi Komut Ust[rad] Hatve Acisi Alt [rad] (4 ALT PERVANE DUZLEMIITKIN] J ALT PERVANE DUZLEMI ITKI [N]
ki ikilm: [ oto
dikilme komut [rad] »dikilme komut [rad] L b{Hatve Acisi Al [rad] »{Aero Govde Ekseni [N] [m] »ptp [rad]
RPM KOMUT UST {=—»RPM KOMUT UST ST PERVANE TORK [N i al
YORUNGE_OLUSTURUCLL irifa olcum [m] Hatve Acisi Ust [rad] |4 [Nm] oo Ver Exsenimis) y[ml— ¥tk a
RPM KOMUT ALT |-—»{RPM KOMUT ALT Vi yer mis] »3 witki ust

' ) ) L—»{Hatve Acisi Ust [rad] ALT PERVANE TORK [Nm] LyIm [kg] B
—¥|Durus Acilar [rad] ic komut{ rad/sn] f obs [rad] Itki Rotasyon Vektoru |— UST PERVANE TORK [Nm] |- MOMENT GOVDE EKSENI [Nm] Vy yer [m/s] 3 11 piHatve Acisi Alt [rad]

>R ’
——{vz olcum [m/s] dis komut [ rad] | AKTUATOR MODEL Itki Rotasyon Vektoru ¥ Vz yer mis] 7P| Hatve Acisi Ust rad]

bs rad] B »{rho [kg/m3] par V govde [m/s] rPic komut] rad/sn]
o obs [rad] i
patradss] ITKI_DONUSUM ( OTELEME_HAREKETI o dis Komut ]
ALT PERVANE TORK [Nm] |+
KONTROLCU . el $-—»h [m]
¥ Ses Hizi [m/s] P MOMENT GE [Nm] par [rad/s]
»Vz yer [m/s]
PERVANE_MODEL
P{Ixx lyy lzz [kgm2] DurusAcilar [rad] F——4 ANALIZ
Hava Yogunlugu [kg/m3] »{Aero Moment [Nm] Ryg
- »{Pozisyon [x,y,z [m]]
»ihm]  Ses Hizi[m/s]—— L»|Hava Yogunlugu [kgim3] DONEL_HAREKET -
Aerodinamik Surukleme Govde Ekseni [N]
Ruzgar [m/s] » Ruzgar [m/s]
R m [kgl ————
ATMOSFER il . Yer Ekseni [m/s2] »{Durus Acilar [rad]
Aerodinamik Moment [Nm]
L blVgovde Ixx lyy lzz [kgm2]
AERODINAMIK YER CEKIMI KUTLE VE ATALET FG
L]

Sekil 2.18 : Genel simiilasyon modeli.
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3. KONTROLCU TASARIMLARI

Doner kanat sistemleri kendi dinamiginde soniimii olmayan dolayisiyla kararsiz
sistemlerdir. Bu sistemlerin kararl1 olabilmesi i¢in kontrolcii gerekmektedir.
Tasarlanan kontrolciiler, Mars Helikopteri’nin 6 serbestlik dereceli modeli lizerinde
test edilecek ve sonuglari karsilastirilacaktir. Kontrol edilmesi hedeflenen parametreler
durus agilar1 ve irtifa olarak belirlenmistir. Pozisyon ve dogrusal hiz kontrolii

yapilmayacaktir.

Ik bsliimde PID kontrolii ile helikopterin istenen parametreleri kontrol edilmistir. Bu
boliimde klasik kontrolcii methodunun uygulanis sekli ve parametre ayarlamasi
gosterilecektir. Ikinci béliimde bozuculara karsi dayamkliliginm arttirilmasi igin
gozlemleyici tabanli PID kontrolcii uygulamasi yapilacaktir. Ugiincii béliimde ise
dogrusal olmayan durumlara karsi daha dayanikli olmasi beklenen geri beslemeli

dogrusallagtirma methodu uygulanacaktir.

Gelistirilen kontrolciilerden beklenen performans kriterleri Cizelge 3.1 ile

gosterilmistir.

Cizelge 3.1 : Kontrolcii performans parametreleri.

Kontrol Ekseni Oturma Asim[%]
Zamani[sn]
yatis agist [@] <0.5 <2
dikilme agist [0] <0.5 <2
bas agist [Y] <15 <5
irtifa[h] <5 <10

Burada belirlenen kriterler, yeterince biiylik olmayan genlikte birim basamak
komutlarina karsilik verilen cevaplarin karakteristigi olacak sekilde sunulmustur. Bas
acist ve irtifa kontrolii, bu eksenlerde ani harekete ihtiya¢ duyulmayacag: i¢in diger
kritik eksen olan yatis ve dikilmeye gore daha yavas se¢ilmistir. Asim oranlarinda da
irtifa icin genlik diger eksenlere gore biiyiik tutulmustur. irtifa icin asimin biraz daha

biiylik olmasi1 kontrol edilebilirlik agisindan problem olusturmayacaktir. Fakat bu agim
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toleransi sistem cevabinin oturma zamani i¢in avantaj saglayacaktir. Burada segilen

parametreler i¢in kontrolciilerden yaklasik cevaplari vermesi beklenmektedir.

3.1 Dogrusallastirma ve Durum Uzay Modeli

6 serbestlik dereceli Mars Helikopteri modeli i¢in dogrusal olmayan dinamik
denklemleri 3.1°deki gibi ifade edilebilir. Burada kontrolii saglanmak istenen durus

acilart ve irtifa durum degiskenleri igin gereken denklemler verilmistir.

1
(ﬁkuCTuwlzt + B Cr, (Uczz) ?P”R4

w=xg+qu—pv+ -

h =~ —w + usin(8,) + v sin(¢,)
¢ ~p+ sin(¢y)tan(6y) g + cos(¢y) tan(fy) r
) ~ cos(pg) q — sin(g)

P =~ sin(¢y) sec(8y) q + cos(pp) sec(6y) r (3.1)

(.uyuﬁku CTuwzzz + .uyaﬁka CTawczl) (% an4dz)

pz

Ixx
1
. (‘HYuﬁku Cr, wf + ty, B, Cr, wé) (7 an4dz)
q=
Ly
1
. (Bi, Cp, @& = B, Cp, w3) (7 an5)
T =

IZZ

Dogrusallastirilmis ve basitlestirilmis model analizi i¢in olusturulacak durum uzay

modeli denklem 3.2°deki gibi ifade edilmistir.
X = Ax + Bu (3.2)

Buradaki x durum vektorii, u giris veya kontrol vektorii, A ve B sirasiyla sistem ve

giris matrisi olarak isimlendirilmektedir. Durum uzay modellemesinin ¢ikis vektorii y

icin gdsterimi de denklem 3.3’te verilmistir.

y=Cx+Du (3.3)
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Buradaki C ¢ikis matrisi, D ise ileri besleme matrisidir. Denge durumunda

b0, 00,0, 9,7, u,v,w =0 kabul edilerek Mars Helikopteri’nin durum uzay modeli
icin olusturulan vektdr ve matrisler denklem 3.4 ve 3.5°te verilmistir. Ust ve alt
pervane igin RPM sabit ve 2400 olarak alinmigtir. Denklem 3.6’da denge kosulu
verilmistir. Helikopterin agirligini tasimasi igin gereken denge noktasindaki hatve

acilar1 gosterilmistir [18].

(é] 0 0 0 1 0 0 0O 01797
6 000 010 0 o0|l6
¥l |0 0o 0o o 01 0 oy
p[_l0 0 0 0 00 0 Offp|,
gl |0 o oo o0 0 o0fq
#1 oo oo o0 o0 o0 olr
wl |0 0o oo 0 0 0 ollw
il Lo oo o o0 0o -1 ollal
(3.4)
0 0 0 0 0 0 0 O010-
0 0 0 0 0 0 0 0|,
0 0 0 0 0 0 0 O0fp
0 0 0 0 0 My My Of,°
0 0 0 M, M, 0 0 Ofp,
0 M,, M\, 0 0 0 0 0flu,
0 aj, a, 0 0 0 0 OflHy,
0o 0 0 o o o o oltod
e
0
¢ 10 00 0 0 0 0]y
o _[o 1. 0 0 0 0 0 Of|p
w["lo 0o 1 0 0 0 0 oflqg (3.5)
h 000000 0 1lr
w
L h |
0
B,
Prae,
u =\ 0
0 0 (3.6)
0
0
0
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Durum uzay modelinde ve denge kosulunda belirtilen kontrol tiirevlerinin ifade ve

degerleri Cizelge 3.2 ile verilmistir. Buradaki Cr,, Cr, ,Cp

Um

ve Cp itki ve
am
moment grafiklerine ait egim degeridir. CTueq ve CTaeq degeri ise havada asili kalma

durumundaki itki tiirevleridir. Denklem 3.4’te goriildiigii lizere sistem matrisinde
durumlar {izerinde bir degisiklige sebep olan matematiksel bir ifade bulunmamaktadir.
Bunun sebebi yogunlugun az olmasi sebebiyle sistem iizerinde olusacak olan
aerodinamik kuvvet ve momentlerin ¢ok kiigiik olmasidir. A matrisine bakilarak

sistemin bir integrator gibi davrandigi sdylenebilir.

Durum vektoriindeki ¢ teriminin olusumu A matrisinin hiza bagli terimlerin
eklenmesiyle incelenebilir. One dogru ilerme hizi u ile ifade edilir ise hiza bagh
dikilme moment tiirevi M,, olarak isimlendirilebilir. Nihai olarak dikilme agisal hiz

ivmesi denklem 3.7°deki gibi hesaplanabilir.
q = Myu+ (My, + My, )iy 3.7)

Bu denklemdeki ilk ve ikinci kisimlar nicelik olarak karsilastirilarak M, ihmal
edilebilirligi incelenebilir. Denklem 3.8’de ilerleme hizindan kaynakli olusan moment

denklemi verilmistir.

1
My = Epuzsecdlaez (3.8)

M,, ifadesi denklem 3.9°daki gibi yazilabilir. Buradaki p, hava yogunlugu, S,, havanin
temas ettigi govde alaninin referans degeri, Cy, siiriikleme katsayist, 1., , aerodinamik

kuvvet ile agirlik merkezinin arasindaki dik mesafeyi ifade etmektedir.

1
M, = Epu SeCalgez (39)

M,, ifadesindeki ifadelerin matematiksel karsiliklar1 yerine koyuldugunda denklem
3.10°daki sonug¢ bulunmaktadir. Burada hava yogunlugu 0.015 kg/m3, hava hiz1 5 m/s,
referans alan govde alani ve aerodinamik siiriikleme tiirevi ¢carpimi 0.3 ve diisey

mesafe 0.1 m olarak alinmistir [16].

M, = (0.5)(0.015)(5)(=0.3)(—0.1) = 0.001125 (3.10)
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Denklem 3.7°deki ikinci ifade ile birinci ifade esitlenerek p;, denklem 3.11°deki gibi
hesaplanir. Buradan goriildiigii tizere 5 m/s’lik hizda olusan momenti kompanze etmek
i¢in gercken boylamsal itki a¢1 girisi 0.03 derece olarak hesaplanmistir. Bu sebeple bu
ve bunun benzeri tiirevler ihmal edilmistir. Bunun temel nedeni yogunlugun Diinya’ya

gore yaklasik yiizde biri dolayisiyla ¢ok diisiik olmasidir.

M, u

o = (MYu + MYa)

= 0.000527[rad] (3.11)

Cizelge 3.2 ile dogrusal model i¢in kullanilacak olan kontrol tiirevleri gosterilmistir.

Cizelge 3.2 : Kontrol tiirevleri.

Degisken Ifadesi Degeri Denklem Birim
1 2 p4 m
a, -6.2829 Zprwy R°Cr, 0
u - m s?rad
1 2 p4 m
a, -6.2829 7 Pprwg R*Cr,
a - - s?rad
1 prw? R5C 1
M,, 52.9925 27T "Pum 2
I, s?
M, -52.9925 2pmwa R°Cp,,, 1
B Iz s*
M, 7.1158 Mmaz, dz, 2
Iyy
ma, d 1
My, 3.5579 —Za Fa —
Iyy s2
M, 7.1158 ma,ds, 1
u Ly 52
M, 3.5579 Mayz,dz, 1
N [xx Sz
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Cizelge 3.2 (devam): Kontrol tiirevleri.

Degisken ifadesi Degeri Denklem Birim

1
_7pnw§0R4CTueq

P 0.197 rad
m
lpmuz R*C
Prae, 0.197 _ 2P U™ PTaeq rad
m

3.1.1 Kontrol edilebilirlik ve gozlemlenebilirlik

Denklem 3.2 ve 3.3’te verilen bir sistemin gozlemlenebilir olma kontrolii, denklem
3.12’deki gozlemlenebilirlik matrisi incelenerek bulunabilir. Eger bu matrisin rank
degeri (n), durum vektori boyutuna esit ise sistem gozlemlenebilirdir. Matlab
ortaminda bu matrisin rank degeri incelenmis ve 8 olarak bulunmustur. Bu sebeple

dogrusal sistem gozlemlenebilirdir.

C
CA

Om=| . (3.12)

n-1
CA 32x8

Bir sistemin kontrol edilebilir olmasi ic¢in Oncelikle gozlemlenebilir olmasi
gerekmektedir. Mars helikopteri i¢in yazilan dogrusal durum uzay sisteminin
gozlemlenebilir oldugunun tespit edilmesinin ardindan kontrol edilebilirligi
incelenmistir. x durum vektorii igerisindeki tiim durumlarin , u giris vektori ile
kontrol edilebiliyor olmasi1 sistemin kontrol edilebilir aksi halde kontrol edilemez

oldugunu gostermektedir.

Denklem 3.2°deki bir sistemin kontrol edilebilirligi denklem 3.13’teki C,, matrisinin
rank degerine bakilarak bulunabilir. Buradaki C,, kontrol edilebilirlik matrisidir. Cy,
matrisinin rank degeri (n), durum vektorii boyutuna esit ise bu matris kontrol
edilebilirdir. Bu durum matrisin satir ve siitunlarin dogrusal olarak birbirinden
bagimsiz oldugunu belirtir. Cp, matrisinin rank degeri Matlab ortaminda kontrol

edilmis ve 8 olarak bulunmustur. Bu sebeple dogrusal sistem kontrol edilebilirdir.
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CM ES [B AB AZB ....An_lB ]8x64 (313)

3.2 Oransal - Integral -Tiirevsel (PID) Kontrolcii

Mars Helikopteri igin gelistirilen kontrol yontemlerinden ilki olan PID kontrolciisii bu
boliimde sunulmustur. PID kontrolcii klasik kontrol yontemlerindendir. Oransal,
integral ve tiirev ifadelerinin bas harfleri ile isimlendirilen bu kontrolci modern
kontrol yontemleri ile entegre edilerek gilinlimiiz teknolojilerinde de kullanilmaya

devam etmektedir.

PID kontrolciisii geri beslemeli kontrolcii olacak sekilde Mars Helikopteri’nde tercih
edilmistir. Kontrol edilmek istenen durus agilar1 ve irtifa sistem ¢ikisini belirtmektedir.
Sistem c¢ikislarin1 kontrol etmek icin kademeli olarak iki PID kontrolciisi
kullanilmustir. I¢ kontrolcii durumlar kontrol ederken, dis kontrolcii ¢ikislar iizerinden

gereken durumlari olusturmak i¢in sinyal iiretmektedir.

Mars Helikopteri’nin kontrol edilmek istenen 3 durus agisi1 ve irtifa cikislart ile
toplamda 4 adet sistem ¢ikis1 kontrol edilmek istenmektedir. Kontrol edilmek istenen
sistem ¢ikiglart i¢in kontrolciiler ayri olarak gelistirilmistir. Bu kontrolciilerin
parametre belirlemesi i¢in de dogrusal ve basit helikopter modeli kullanilmistir. Ayrica
aktiiator modeli de sistem analizine dahil edilmistir. PID kontrolciisiiniin genel yapisi
Sekil 3.1 ile gosterilmistir. Buradaki y, kontrol edilmesi istenen durus agilari ve irtifa,
V4 1se bunlarin komutlardir. x, durumlar belirtirken x,; ise bu durumlarin komutlarini

belirtmektedir. u;, kontrolcii komutu ve ug, kontrolcii ¢ikis sinyalidir.

e X u
Yd + PID ¢ PID: | Aktiator | " mars helikopteri |
- @ ' Modeli modeli
x
y

Sekil 3.1 : Mars Helikopteri genel PID kontrolcii yapisi.
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Kontrol edilmek istenen 4 ¢ikis icin gelistirilen kontrolciiler ayni1 temel yapida
olacaktir. Kazanglarin belirlenmesi i¢in her ¢ikis icin farkli tasarim parametreleri
belirlenecek ve bunlarin yerine getirilmesi igin gereken kazanglar analitik olarak
bulunacaktir. Bulanan kazanglar ile sadelestirilmis dogrusal model ve numerik
simiilasyonu  olusturulan  dogrusal olmayan modelin sistem cevaplar
karsilastirilacaktir. Karsilagtirma, Cizelge 3.1 ile verilen tasarim parametrelerine

uygunluk {izerinden yapilacaktir.

3.2.1 I¢ cevrim

Dis ¢evrimde olusturulan agisal hiz komutlarinin olusmasi i¢in aktiiatorlere komut
olusturan kisim i¢ ¢evrim kontrolciisiidiir. Burada da dis ¢evrime benzer sekilde PID
kontrolcii kullanilmistir. Yatis, dikilme, yonelme ve irtifa ¢ikislarinin hepsi i¢in ayri
ayr1 kontrolciiler burada da tasarlanmistir. Kazanglarin belirlenmesinde kok egrisi
teknigi kullanilmistir. Her kontrol ¢ikisi igin tasarim parametleri kendi basliklar

igerisinde verilmistir.

I¢ ¢evrim kontrolciisii, sistem ile entegrasyonu ve genel yapisi ile Sekil 3.2 ile

verilmistir.
- PID: ik Aktiator | s mars helikopteri
% Modeli dogrusal basit modeli

Sekil 3.2 : i¢ ¢evrim kontrolciisii.

Buradaki x,, dis kontrolciiden gelen durus agisal hiz ve diisey hiz komutudur. x ise
kontrol edilmesi istenen durumdur. u,, kontrolcii sinyali komutu ve ug, kontrolcii
sinyalidir. Bu komutlarin direkt olarak itki a¢isina doniismesi miimkiin degildir.
Komutlar, itki agisina doniisiine kadar ara elemanlar olan baglanti elemanlar1 ve
swashplate mekanizmas1 tizerinde degisikliklere sebep olmaktadir. Bu kisim 2.7
basliginda anlatilmaktadir. Fakat kontrolcii i¢in bu doniistimlerin etkili olmadigi kabul
edilmistir. Nitekim baglanti mekanizmalarin1 dondiiren servolar ve link baglantilari
dogrusal kabul edilmis ve karistirma ile ters karistirma sonucunda nihai olarak tekrar

komutlanan a¢1 elde edildigi dogrusal kosullar altinda varsayilmistir. Buradaki
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eyleyici sistemi, kollektif ve dongiisel motorlar igin ikinci dereceden transfer
fonksiyonu olarak modellenmistir. Baslik 2.7.4°te bu transfer fonksiyonu verilmis olup
denklem 3.14’te tekrar gosterilmistir.

Efokciats _ Sauras(s) _ wi _ 8760.96
aktiator 8giris(s)  s?2+20wps+wi  s2+159.125+8760.96 (3.14)

3.2.1.1 Yatis agisal hiz kontrolciisii

Yatis acisal hiz1 i¢in gelistirilen kontrolcii genel yapis1 Sekil 3.3 ile gosterilmistir.
Burada kontolcii girisine yatis acgisal hiz farki verilmektedir. Kontrolciiniin ¢ikisi ise
Mars Helikopteri i¢in alt ve {ist pervanelerin olusturdugu itki vektoriiniin gévde ekseni
ile yaptig1 yansal aciy1 temsil etmektedir. p, , alt pervanede olusan itkinin yansal

agisini, [, ise {ist pervanede olusan itkinin yansal agisini ifade etmektedir.

e PID F | Aktiuator Us mars helikopteri
ig Modeli dogrusal basit modeli

Sekil 3.3 : Yatis acisal hiz kontrolciisii.

Kontrolciiye ait aktiiator, sistem, agik ¢cevrim ve kapali ¢gevrim transfer fonksiyonlari

Cizelge 3.3 ile verilmistir. Buradaki u,, terimi pg terimi yerine kullanilmistir.

Cizelge 3.3 : Yatis agisal hiz kontrolciisii transfer fonksiyonlari.

Model Transfer Fonksiyonu
PID K,
ls 8761
Aktiiato —=
Hator 4 s+ 159s + 8761
11
Sistem P__
By S
Aotk Couri 96371(K,)
ik Gevrim s (s2 + 159s + 8761)
96371(K,)

Kapal i
apali Cevrim (53 + 15952 4+ 8761s + (96371(Kp)))
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Kompanze edilmemis sisteme kontrolcii entegre edilerek kompanze edilmis bir sistem
tasarlanmak istenmektedir. Cizelge 3.4 ile yatis agisal hiz1 igin belirlenen tasarim

parametrelerine ait degerler verilmistir.

Cizelge 3.4 : Yatis agisal hiz tasarim parametreleri.

Tasarim Parametresi Deger Birim
Ts ~0.2 sn
deg
epp () 0 —
sn
%0S 0 —
¢ 1 -

Kok egrisi ile bu parametre degerlerini saglamak i¢in Matlab’de agik ¢evrim lizerinden
¢izim yapilmistir. Kazancin 1.06 oldugu oransal kontrolcii, tasarim parametreleri i¢in
yeterli olacaktir. Kok egrisi ¢izimi Sekil 3.4 ile verilmistir. Agik ¢evrim transfer

fonksiyonu denklem 3.15’te verilmistir.

102153
s(s2 + 15952 + 8761) (3.15)

Root Locus
150

100 1 System: AC_p

Gain: 1.06

Pole: -15.7

Damping: 1

Overshoot (%): 0
Frequency (rad/s): 15.7

w
o

o

Imaginary Axis (seconds'1)
&

N
=)
S

150 I I I L I I L I
-180 -160 -140 -120 -100 -80 -60 -40 -20 0 20

Real Axis (seconds'1)

Sekil 3.4 : Yatis acisal hiz kok egrisi.
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Acik cevrim iizerinden kalict hal hatasi analizi yapilirsa saf integrator teriminin
tisstiniin 1 oldugu goriilmektedir. Bu da 1 tipinde bir sistem olup birim basamak

komutlar i¢in kalic1 hal hatasinin 0 olacagi denklem 3.16°da gosterilmistir.

epp () = - =—=0 (3.16)

1+lim G(s) 1400
s—0

Kp’nin 1.06 olarak secildigi sistemin kapali ¢gevrim transfer fonksiyonu denklem

3.17°de verilmistir.

102153
s34+ 15952 + 8761s + 102153

(3.17)

Birim basamak giris sinyali i¢in kapali cevrimin cevabi Sekil 3.5 ile gosterilmistir.

Step Response

R SR LI, e ]
System: KC_p !

Settling time (seconds): 0.273 i

-

o
©

-
@

©
]

Amplitude
o o o o o
N w = [&)] (2]
T T T T

o
a
T

o

0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35 0.4
Time (seconds)

Sekil 3.5 : Yatis acisal hiz birim basamak cevabi

Hesaplanan kazancglar, dogrusal olmayan simiilasyona entegre edilmistir.
Simiilasyonda birim basamak yatis agisal hiz komutu verilmis ve yatis agisal hizi kayit

edilmistir. Sekil 3.6 ile bu cevap gosterilmistir.
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Komut
——Qlglim

o
fed

N o
EN o

Yatis Acisal Hiz [der/sn]
o
()

Il 1 1

0 0.1 0.2 0.3 0.4
Zaman [sn]

Sekil 3.6 : Yatis agisal hiz birim basamak simiilasyon cevabi.

Sekil 3.6 iizerinden inceleme yapildiginda tasarim ile simiilasyon sonuglarinin

uyustugu goézlemlenmistir.

3.2.1.2 Dikilme agisal hiz kontrolciisii

Aktiiator modeli ve sistem modeline ait transfer fonksiyonlari dikilme ve yatis
eksenleri i¢in aynidir. Bu sebeple burada yatis kontrolciisii ile ayn1 parametreler ve
kazang se¢imi yapilmistir. Hesaplanan kazanglar numerik simiilasyona entegre
edilmistir. Simiilasyonda birim basamak dikilme agisal hiz komutu verilmis ve dikilme

acisal hiz1 kayit edilmistir. Sekil 3.7 ile bu cevap gosterilmistir.

=)

g Komut |
3 —— Olgiim

N

T i
©

[72]

L_)q -
<C

)

g |
X

O -

0 0.1 0.2 0.3 0.4

Zaman [sn]

Sekil 3.7 : Dikilme agisal hiz birim basamak simiilasyon cevabi.
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Sekil 3.7 iizerinden inceleme yapildiginda tasarim ile simiilasyon sonuglarinin

uyustugu goézlemlenmistir.

3.2.1.3 Yonelim agisal hiz kontrolciisii

Yatis ve dikilme acis1 ile benzer yapiya sahip olan yonelme kontrolciisiiniin genel
yapist Sekil 3.8 ile gosterilmistir. Burada istenilen yonelme agisina ulagsmak igin

tiretilen yonelme acgisal hiz komutu 7, ile gosterilmistir.

i + PID: e Aktiator | s mars helikopteri
- lg Modeli dogrusal basit modeli

Sekil 3.8 : Yonelme agisal hiz kontrolciisii.

Kontrolcliye ait aktiiator, sistem, agik ¢evrim ve kapali ¢evrim transfer fonksiyonlar

Cizelge 3.5 ile verilmistir. Buradaki S terimi pg terimi yerine kullanilmustir.

Cizelge 3.5 : Yonelme agisal hiz Kontrolciisii transfer fonksiyonlari.

Model Transfer Fonksiyonu
PID K,
L 8761
Aktiiato — =
ator 4. 52+ 159s + 8761
Siet r 106
istem —=—
Bk S
Aotk Cour 928666(K,)
ik Gevrim s (s2 + 1595 + 8761)
928666(K,)

Kapali Cevri
apali Cevrim (s® + 15952 + 87615 + (928666(K,)))

Cizelge 3.6 ile yonelme agisal hizi igin belirlenen tasarim parametrelerine ait degerler

verilmistir.
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Cizelge 3.6 : Yonelme agisal hiz tasarim parametreleri.

Tasarim Parametresi Deger Birim
Ts ~05 sn
deg
epp () 0 —
sn
%0S 0 -
¢ 1 -

Kok egrisi ile bu parametre degerlerini saglamak i¢in Matlab’de acik ¢evrim tizerinden
¢izim yapilmistir. Kazancin 0.0592 oldugu oransal kontrolcii, tasarim parametreleri
icin yeterli olacaktir. Kok egrisi ¢izimi Sekil 3.9 ile verilmistir. A¢ik ¢evrim transfer

fonksiyonu denklem 3.18’de verilmistir.

54977
s(s? + 159s2 + 8761) (3.18)
Root Locus
150 T T T
100 | System: AC_r i
< Gain: 0.0592
'%» Pole: -7.16
S S0 Damping: 1
9 Overshoot (%): 0
L Frequency (rad/s): 7.16
L 0 B
x
<
ay
g
£ 50 - 1
©
E
-100
_150 L L L L Il Il Il Il 1

-180 -160 -140 -120 -100 -80 -60 -40 -20 0 20
Real Axis (seconds'1 )

Sekil 3.9 : Yonelme agisal hiz kok egrisi.

Acik g¢evrim iizerinden kalici hal hatasi analizi yapilirsa saf integrator teriminin
isstiniin 1 oldugu goriilmektedir. Bu da 1 tipinde bir sistem olup birim basamak

komutlar igin kalict hatasin 0 olacagi denklem 3.19°da gosterilmistir.
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1 1

epp () = =5 =0 (3.19)

1+lim G(s) 1+00
S0

Step Response

o o
()] [e)}
T T

Amplitude
o
~

0.3

0.2

0.1r

1 1 1

0 1 1 1 1 1
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9

Time (seconds)

Sekil 3.10 : Yonelme agisal hiz birim basamak cevaba.

Kp’nin 0.0592 olarak secildigi sistemin kapali ¢cevrim transfer fonksiyonu denklem
3.20°de verilmistir. Birim basamak giris sinyali i¢in kapali cevrimin cevabi Sekil 3.10

ile gosterilmistir.

54977
s34+ 159s2 4+ 8761s + 54977

(3.20)

Hesaplanan kazancglar, dogrusal olmayan simiilasyona entegre edilmistir.
Simiilasyonda birim basamak yonelim agisal hiz komutu verilmis ve yonelim agisal

hiz1 kayit edilmistir. Sekil 3.11 ile bu cevap gosterilmistir.
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o

1 1 1 1

0 0.2 0.4 0.6 0.8
Zaman [sn]

Sekil 3.11 : Yonelme agisal hiz birim basamak simiilasyon cevabi.
Sekil 3.11 iizerinden inceleme yapildiginda tasarim ile simiilasyon sonuglarinin
uyustugu goézlemlenmistir.
3.2.1.4 Diisey hiz kontrolciisii

Durus acilar1 ile benzer yapiya sahip olan irtifa kontrolciisiiniin genel yapis1 Sekil 3.12
ile gosterilmistir. Burada istenilen irtifaya ulasmak i¢in tiretilen hiz komutu wy ile

gosterilmistir.

" PID: i Aktiator | s mars helikopteri
4 Modeli dogrusal basit modeli

Sekil 3.12 : Diisey hiz kontrolciisii.

Kontrolciiye ait aktiiator, sistem, agik ¢cevrim ve kapali ¢gevrim transfer fonksiyonlari

Cizelge 3.7 ile verilmistir. Buradaki £3; terimi ug terimi yerine kullanilmistir.
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Cizelge 3.7 : Diisey hiz Kontrolcisii transfer fonksiyonlart.

Model Transfer Fonksiyonu
PID K,
L 8761
Aktiiato — =
ator 4. 52+ 159s + 8761
Siet w126
istem — =
Bk S
Aotk Cour 110388(K,)
ik Gevrim s (sZ + 159s + 8761)
110388(K,)

Kapal '
apalt Cevrim (s3 4+ 159s2 + 8761s + (110388(K,)))

Kompanze edilmemis sisteme kontrolcii entegre edilerek kompanze edilmis bir sistem
tasarlanmak istenmektedir. Cizelge 3.8 ile yonelme agisal hizi i¢in belirlenen tasarim

parametrelerine ait degerler verilmistir.

Cizelge 3.8 : Diisey hiz tasarim parametreleri.

Tasarim Parametresi Deger Birim
Ts <2 sn
deg
epp () 0 -
sn
%0S 0 -
¢ 1 -

Kok egrisi ile bu parametre degerlerini saglamak i¢in Matlab’de agik ¢evrim tizerinden
¢izim yapilmistir. Kazancin 0.177 oldugu oransal kontrolcti, tasarim parametreleri igin
yeterli olacaktir. Kok egrisi ¢izimi Sekil 3.13 ile verilmistir. A¢ik ¢evrim transfer

fonksiyonu denklem 3.21°de verilmistir.

19538
s(s2 + 159s2 + 8761) (3.21)
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Root Locus
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5 50 - Damping: 1 b
3 Overshoot (%): 0 |:
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K% 0 o i
B3
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=
-100
_1 50 1 1 1 1 Il 1 1 1 1

-180 -160 -140 -120 -100 -80 -60 -40 -20 0 20
Real Axis (seconds'1)

Sekil 3.13 : Diisey hiz kok egrisi.

Acik ¢evrim ilizerinden kalici hal hatasi analizi yapilirsa saf integrator teriminin
tisstiniin 1 oldugu goriilmektedir. Bu da 1 tipinde bir sistem olup birim basamak

komutlar i¢in kalic1 hatasin 0 olacagi denklem 3.22°de gosterilmistir.

1 1

epp() = = =0 (3.22)

1+1im G(s) 1+
s=0

Burada trim hatvesi olarak Mars Helikopteri’nin agirligini tasiyacak hatve sabit ve

biliniyor olarak secilmistir. Hesaplamalar bu trim kosullar altinda yapilmustir.

Kp’nin 0.177 olarak se¢ildigi sistemin kapali ¢evrim transfer fonksiyonu denklem

3.23’te verilmistir.

19538
s34+ 15952 + 8761s + 19538

(3.23)

Birim basamak giris sinyali i¢in kapali ¢cevrimin cevabi Sekil 3.14 ile gosterilmistir.

56



Step Response
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L |
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0 0.5 1 1.5 2 25
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Sekil 3.14 : Diisey hiz birim basamak cevabi.

Hesaplanan kazanglar numerik simiilasyona entegre edilmistir. Simiilasyonda birim
basamak diisey hiz komutu verilmis ve diisey hiz kayit edilmistir. Sekil 3.15 ile bu

cevap gosterilmistir.

1
= 0.8 Komut "
o ——— Olgim
£.06 ]
N
I
= 0.4 .
()]
s
20.2 .
O .
0 0.5 1 15 2 25

Zaman [sn]

Sekil 3.15 : Diisey hiz birim basamak simiilasyon cevabi.
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Sekil 3.15 iizerinden inceleme yapildiginda tasarim ile simiilasyon sonuglarinin

uyustugu goézlemlenmistir.

3.2.2 D1s ¢evrim

Dis g¢evrimde, ¢ikislarin  kontroliiniin  saglanmasi ig¢in istenen durumlar
komutlanmaktadir. Bu durumlar sirasiyla yatis agisi, dikilme agisi, yonelim agis1 ve
irtifa olarak secilmistir. Sirasiyla bu ¢ikislar igin gelistirilen PID kontrolcii tasarimlari
aciklanacaktir. Birim geribesleme kapali ¢evrim olan sisteme ait cevap
karakteristiginin tasarim parametreleri ile uyusmasi ig¢in hesaplanmasi gereken kazang

parametreleri, kok egrileri teknigi kullanilarak hesaplanmistir [24].

3.2.2.1 Yatis a¢1 Kontrolciisii

Yatis agisi icin gelistirilen kontrolcii genel yapisi Sekil 3.16 ile gdsterilmistir. Burada
istenilen yatis agisina ulasmak igin {retilen yatis acisal hiz komutu p, ile
gosterilmistir. A¢isal hiz komutu, i¢ kontrolcii, aktliatér modeli ve sistem modelinin
birlesimi olarak gosterilen G(s) sistemine girmekte ve ¢ikis olarak agisal hiz sinyali
tiretmektedir. Acisal hizin integrali olan yatis agis1 dis kontrolcliye geri besleme

verilerek burada hata iizerinden dis kontrolcii stiriilmektedir.

ba € Pa p
PIDg, G(s)

.

vl =

Sekil 3.16 : Yatis a¢1 kontrolciisii.

G(s) sisteminin transfer fonksiyonu, denklem 3.24’te gdosterilmistir. Bu transfer
fonksiyonu, tasarim isterlerine uygun cevabi verecek sekilde i¢ kontrolcii i¢in denklem
3.17°de hesaplanmustir. Transfer fonksiyonunun girisi yatis agisal hiz komutu, ¢ikisi

ise yatis acisal hizidir.

102153
s34 159s2 + 8761s + 102153

(3.24)
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Yatis a¢1 kontrolciisii i¢in transfer fonksiyonlar1 Cizelge 3.9 ile verilmistir.

Cizelge 3.9 : Yatis ag1 kontrolciisii transfer fonksiyonlari.

Model Transfer Fonksiyonu
PID K,
1021
G(9) 02153
s3 + 15952 + 8761s + 102153

Acik 102153(K,)
Cevrim s(s3+ 15952 + 8761s + 102153)
Kapali 102153(K))

Cevrim  s* +159s3 +8761s% + 102153s + 102153(K})

Yatis a¢1 kontrolciisii i¢in beklenen performans parametreleri Cizelge 3.10 ile

verilmistir.

Cizelge 3.10 : Yatis ac1 Kontrolciisii tasarim parametreleri.

Tasarim Parametresi Deger Birim
Ts ~05 sn
deg
epp () 0 -
sn
%0S <2 -
¢ 0.8 -

Yatis kontrolciisii i¢in %2’den diisiik bir asim beklenmektedir. Bunun igin gereken
sontim orani hesab1 denklem 3.25’te verilmistir. Buradan séniim orani yaklasik 0.8

olarak hesaplanmustir.

In (o)

5 (3.25)
Jr+ e (555)

(= —

Cizelge 3.1 ile verilen tasarim parametreleri, yatis agisi i¢in referans alindiginda, 0.5
saniyede sistemin istenilen komuta oturmasi i¢in gereken dogal frekans degeri
denklem 3.26°da hesaplanmistir. Bu hesaptan dogal frekans yaklasik 10 rad/s olarak

bulunmustur.
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Ts = Tw, (3.26)

Kok egrisi ile sistemin agik ¢evrim transfer fonksiyonu iizerinden istenen tasarim

degerlerini saglamak i¢in Matlab’de agik ¢evrim iizerinden ¢izim yapilmistir.

Root Locus

40 C T T T T / T ]
System: AC_yat
30 [ Gain: 4.95 1
Pole: -6.8 + 5.4i
<201 Damping: 0.783 7
k) Overshoot (%): 1.92
§ 101 Frequency (rad/s): 8.68 B
b °
e o [ |
®
% \
<0 \ 1
®
£
o-20 b
@
E
-30 9
\\\\
40 - ~ 1
\\
1 1 1 1 1 1 1 ~
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15

Real Axis (seconds'1)
Sekil 3.17 : Yatis ag1 kok egrisi.

Sekil 3.17 ile goriildiigii tizere kazancin 4.95 oldugu durumda istenilen parametreler
saglanmaktadir. Birim basamak giris sinyali i¢in kapali ¢evrimin cevab1 Sekil 3.18 ile

gosterilmistir.

Step Response

12 T T T T T
1 B T T T T T T T ) =
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0.8 [ i ‘ o b
! I At time (seconds): 0.603
° ! !
° | |
2 i i
06 . . h
£ ! !
< ! |
| |
04 r i | 1
i i
! |
02 [ ! ! 4
! !
! !
0 L L | [ | 1 | | |

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
Time (seconds)

Sekil 3.18 : Yatis agis1 birim basamak cevabi.
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Hesaplanan kazanglar dogrusal olmayan simiilasyona entegre edilmistir.
Simiilasyonda birim basamak yatis komutu verilmis ve yatis acgisinin cevabi kayit

edilmistir. Sekil 3.19 ile bu cevap gosterilmistir.

Komut
——— Olglim

o
®

o
o

Yatis Acl [der]
©
N

1 1 1 1

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
Zaman [sn]

Sekil 3.19 : Yatis agis1 birim basamak simiilasyon cevabi.
Sekil 3.19 iizerinden inceleme yapildiginda tasarim ile simiilasyon sonuglarinin
uyustugu goézlemlenmistir.
3.2.2.2 Dikilme ag1 kontrolciisii

Aktliator modeli ve sistem modeline ait transfer fonksiyonlar1 dikilme ve yatis
eksenleri icin aynidir. Bu sebeple burada yatis kontrolciisii ile ayn1 parametreler ve

kazang se¢imi yapilmastir.

Yatis kontroliinde oldugu gibi hesaplanan kazanglar numerik simiilasyona entegre
edilmistir. Simiilasyonda birim basamak dikilme komutu verilmis ve dikilme agisinin

cevabi kayit edilmistir. Sekil 3.20 ile bu cevap gosterilmistir.

Sekil 3.20 iizerinden inceleme yapildiginda tasarim ile simiilasyon sonuglarinin

uyustugu goézlemlenmistir.
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Sekil 3.20 : Dikilme agis1 birim basamak simiilasyon cevabi.
3.2.2.3 Yonelme a¢1 kontrolciisii

Yatis ve dikilme agis1 ile benzer yapiya sahip olan yonelme kontrolciisiiniin genel
yapist Sekil 3.21 ile gosterilmistir. Burada istenilen yonelme agisina ulasmak icin

iretilen yonelme acisal hiz komutu 7, ile gosterilmistir.

Ya € T4 T
PIDgq G(s)

723 I

Y

Sekil 3.21 : Yonelme ag1 Kontrolciisti.

G(s) sisteminin transfer fonksiyonu, denklem 3.27°de gosterilmistir. Bu transfer
fonksiyonu, tasarim isterlerine uygun cevabi verecek sekilde i¢ kontrolcii i¢in denklem
denklem 3.20°de hesaplanmistir. Transfer fonksiyonunun girisi yonelim agisal hiz

komutu, ¢ikisi ise yonelim agisal hizidir.

54977
s34+ 15952 + 8761s + 54977

(3.27)

Yonelim ac1 kontrolciisii i¢in transfer fonksiyonlar1 Cizelge 3.11 ile verilmistir.
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Cizelge 3.11 : Yonelim ag¢1 Kontrolciisii transfer fonksiyonlari.

Model Transfer Fonksiyonu
PID K,
54977
G(s)
s3 + 15952 + 8761s + 54977

Acik 54977(Kp)
Cevrim s(s3 + 159s2 + 8761s + 54977)
Kapali 54977(Kp)

Cevrim  s* +159s3 + 8761s% + 54977s + 54977(K),)

Yonelim a1 kontrolciisii i¢in performans parametreleri Cizelge 3.12 ile verilmistir.

Cizelge 3.12 : Yonelim Kontrolciisii tasarim parametreleri.

Tasarim Parametresi Deger Birim
Ts <15 sn
deg
epp () 0 -
sn
%0S <5 —
¢ 0.7 —

Yo6nelim kontrolciisii i¢in %5’den diisiik bir asim beklenmektedir. Bunun i¢in gereken
soniim oran1 hesab1 denklem 3.28’de verilmistir. Buradan soniim orani yaklasik 0.7
olarak hesaplanmustir.

In (o)

(3.28)
Jo + e (555)

(= —

Cizelge 3.1 ile verilen tasarim parametreleri, yonelim agist i¢in referans alindiginda,
1.2 saniyede sistemin istenilen komuta oturmasi i¢in gereken dogal frekans degeri
denklem 3.29’da hesaplanmistir. Bu hesaptan dogal frekans yaklasik 4.5 rad/s olarak

bulunmustur.

Ts =~— (3.29)
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Kok egrisi ile sistemin acgik ¢evrim transfer fonksiyonu iizerinden istenen tasarim

degerlerini saglamak i¢in Matlab’de agik ¢evrim iizerinden ¢izim yapilmistir.

Imaginary Axis (seconds'1)

Root Locus
40 b
30 System: AC_yon b
Gain: 2.88
20 F Pole: -3.36 + 3.04i 4
Damping: 0.742
10k Overshoot (%): 3.1 i
Frequency (rad/s): 4.53
[}
0or ><4{———x - 4
\
\
-10 | b
20 + i
-30 [ b
-40 I I 1 I L L ! ! L
-20 -15 -10 -5 0 5 10 i5 20 25

Real Axis (seconds'1)

Sekil 3.22 : Yonelme ag1 Kok egrisi.

Sekil 3.22 ile goriildiigii iizere kazancin 2.88 oldugu durumda istenilen parametreler

saglanmaktadir. Birim basamak giris sinyali i¢in kapali ¢evrimin cevabi Sekil 3.23 ile

gosterilmistir.

1.2

o
e

Amplitude
o
»

I
»

0.2

Step Response

1

System: KP_yon
Settling time (seconds): 1.3

System: KP_yon i_ ''''' T

Peak amplitude: 1.03 |
Overshoot (%): 3.1 |

At time (seconds): 1.06 |

I 1 1 I

I 1 I

1
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2

Time (seconds)

Sekil 3.23 : Yonelme agis1 birim basamak cevabi.
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Hesaplanan kazanclar dogrusal olmayan simiilasyona entegre edilmistir.
Simiilasyonda birim basamak yonelim a¢1 komutu verilmis ve yonelim agisinin cevabi

kayit edilmistir. Sekil 3.24 ile bu cevap gosterilmistir.

1 Dt R S
Komut
5 0.8 ———QOlglim | -
S,
On 1
g 0.6
£
© 04 |
C
:0
>_
0.2 1
O -
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3

Zaman [sn]

Sekil 3.24 : Yonelme agis1 birim basamak simiilasyon cevabi.
Sekil 3.24 iizerinden inceleme yapildiginda tasarim ile simiilasyon sonuglarinin
uyustugu goézlemlenmistir.
3.2.2.4 Irtifa kontrolciisii

Durus acilar1 ile benzer yapiya sahip olan irtifa kontrolciisiiniin genel yapist Sekil 3.25
ile gosterilmistir. Burada istenilen irtifaya ulasmak igin tiretilen hiz komutu w, ile

gosterilmistir.

d
4@—' PID gy G(s)

2

Sekil 3.25 : irtifa kontrolciisii.
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G(s) sisteminin transfer fonksiyonu, denklem 3.30°da gosterilmistir. Bu transfer
fonksiyonu, tasarim isterlerine uygun cevabi verecek sekilde i¢ kontrolcii i¢in denklem

denklem 3.23’te hesaplanmistir. Transfer fonksiyonunun girisi diisey hiz komutu,

cikisi ise diisey hizdir.

19538
s34 159s2 + 8761s + 19538

(3.30)

Irtifa kontrolciisii i¢in transfer fonksiyonlar1 Cizelge 3.13 ile verilmistir.

Cizelge 3.13 : irtifa kontrolciisii transfer fonksiyonlar.

Model Transfer Fonksiyonu

PID K,

1
G(s) 9538
s3 + 15952 + 8761s + 19538

Acik 19538(K})
Cevrim s(s3 + 15952 + 8761s + 19538)
Kapali 19538(Kp)

Cevrim s* + 15953 + 8761s% + 19538s + 19538(K,,)

Irtifa kontrolciisii i¢in performans parametreleri Cizelge 3.14 ile verilmistir.

Cizelge 3.14 : Diisey hiz tasarim parametreleri.

Tasarim Parametresi Deger Birim
Ts <5 sn
de
epp () 0 =9
sn
%0S <10 -
¢ 0.6 —

Irtifa kontrolciisii icin %210’dan diisiik bir asim beklenmektedir. Bunun igin gereken

sonlim orani hesab1 denklem 3.31’de verilmistir. Buradan soniim orani yaklasik 0.6

olarak hesaplanmustir.
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In (o)

0 (3.31)
Je -+ (F55)

{=—

Cizelge 3.1 ile verilen tasarim parametreleri, irtifa igin referans alindiginda, 3 saniyede
sistemin istenilen komuta oturmasi i¢in gereken dogal frekans degeri denklem 3.32’de

hesaplanmistir. Bu hesaptan dogal frekans yaklasik 2.2 rad/s olarak bulunmustur.

Ts = Tw, (3.32)

Kok egrisi ile sistemin acgik ¢evrim transfer fonksiyonu iizerinden istenen tasarim

degerlerini saglamak i¢in Matlab’de agik ¢evrim iizerinden ¢izim yapilmustir.

Root Locus
ool / ]
| System: AC_h |
L Gain: 1.18
5 10l Pole: -1.14 + 1.2i |
£ Damping: 0.687
s 5L Overshoot (%): 5.14 |
§ Frequency (rad/s): 1.66
2 OFf Xt |
> 51 \ ‘ 4
(]
£
g-m r 4
E
-15 \ B
20 F — J
25 b1 1 | 1 L 1 1 L | \\\\‘\ ! o

Real Axis (seconds'1)
Sekil 3.26 : Irtifa kok egrisi.

Sekil 3.26 ile goriildiigii iizere kazancin 1.18 oldugu durumda istenilen parametreler
saglanmaktadir. Birim basamak giris sinyali i¢in kapali ¢evrimin cevabi Sekil 3.27 ile
gosterilmistir. Hesaplanan kazanglar dogrusal olmayan simiilasyona entegre
edilmistir. Simiilasyonda birim basamak irtifa komutu verilmis ve irtifa cevab1 kayit
edilmistir. Sekil 3.28 ile bu cevap gosterilmistir. Tasarim ile simiilasyon sonuglarinin

uyustugu gézlemlenmistir.
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Step Response

1B e
N Al [ System: KC_h
| Settling time (seconds): 3.64
|

o
o

Amplitude
o
o]

o
N

0.2

0 1 2 3 4 5 6
Time (seconds)

Sekil 3.27 : irtifa birim basamak cevabu.

T T T T

Komut
= Qlclim

irtifa [m]

| 1 I 1

0 1 2 3 4 5
Zaman [sn]

Sekil 3.28 : irtifa birim basamak simiilasyon cevabu.

Tiim kontrolciiler i¢in nihai belirlenen kontrolcii kazanglar1 Cizelge 3.15 ile

verilmistir.
Cizelge 3.15 : I¢ ve dis kontrolcii kazang tablosu.
Kontrolcii Kazang D1s Ic
YATIS & DIKILME Kp 4.95 1.06
YONELIM Kp 2.88 0.06
YUKSEKLIK Kp 1.18 0.18
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Cizelge 3.15 incelendiginde i¢ ve dis kontrolciiler i¢in oransal kazang yeterli olmustur.
Bu durumun temel nedeni, sistemin transfer fonksiyonunun bir integrator gibi
davranmasidir. Genel olarak sistem matrislerinde, séniimleme orani ve yay katsayisi
eslenigi olacak sekilde dinamik ifadeleri karsilayan matematiksel terimler
bulunmaktadir. Doner kanat sistemler i¢in bu durum hava siiriikklemesi olarak 6rnek
verilebilir. Ancak, Mars’ta hava yogunlugunun ¢ok diisiik olmasi sebebiyle bu durum
kontrol sinyalinin yaninda ihmal edilebilecek kadar kiigiik kalmaktadir. Dolayisiyla
Mars Helikopteri’ne ait sistem matrisinde durumlar arasinda gegis saglayan
matematiksel ifadeler mevcut degildir. Ornek olarak verilecek olursa yatis yapmak icin
olusturulan agisal ivmeyi kontrol eden sadece kontrol sinyalidir. Bu sebeple oransal

kazang ile istenilen kontrolcii performanslar1 saglanabilmektedir.

3.3 Bozucu Onleyen Gozlemleyici Destekli Kontrolcii

Gozlemleyici yapilari, kontrol edilmek istenen sistem ¢ikisindaki sinyalleri izleyerek
¢ikarim yapmaktadir. Bu ¢ikarim iizerinden, sistem igerisindeki eyleyicilerin istenilen
performansi yerine getirememesi ya da sisteme disardan etkiyen bir bozucu ile sistem
dinamiklerinde olusan degisikliklerin tespiti ve bu tespitin siniflandirilmasi
gozlemleyici sistemleri tarafindan yapilmaktadir. Bozucu olarak isimlendirilen bu
durumlar, kontrolcii performansini etkilemektedir. Bu durum igin genel olarak hata
toleransl kontrolcii sistemleri gelistirilmektedir. Bu sistemlerde oncelikle hata tespiti,
sonrasinda hatanin kaynaginin belirlenmesi ve son olarak da bu hatanin giderilmesi
i¢in kontrolciiniin yeniden yapilandirilmasi islemleri uygulanmaktadir. Ornek olarak
verilecek olursa Mars Helikopteri’nin pervanesinde olusabilecek bir mekanik yorulma
veya bozulma sistem ciktisint etkileyecek ve dolayisiyla kontrolcii performansini
diistirecektir. Bu durumun tespiti ve kontrolcii sinyalinin bu bozulmaya karst modifiye
edilmesi ile kontrolcii performans: arttirilabilmektedir. Bozucu onleyici
gozlemleyiciler de bu noktada bozucu sinyalinin tespiti ve bu sinyalin sistem
tizerindeki etkisinin Onlenmesi {izerine gelistirilmis olan modern kontrol
tekniklerinden biridir. Gézlemleyiciler dogrusal ve dogrusal olmayan siirekli ve ayrik

zamanl sistemlerde kullanilabilmektedir [25].

Bu ¢alismada, Mars Helikopteri’nin eyleyicilerinde olusabilecek bozulmalara karsi

gelistirilen bozucu 6nleyici gdzlemleyici destekli kontrolcii (BOGDK) iizerinde
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calistlmistir. Bu gozlemleyici artik sinyali tespit ederek kontrol sinyalini modifiye

etmektedir. Boylelikle sistemin kararliligi arttirilmisg olmaktadir.

3.3.1 Gozlemleyici ve kontrol yapilandirmasi

Uzerinde bozucu bir etkinin oldugu bir sistemin genel denklemi 3.33’te verilmistir
[26]. Buradaki y, kontrol edilmek istenen sistem ¢ikisi, h(x) sistem durumlari ile ¢ikis
arasindaki gegis fonksiyonu, x sistem durumlari, u kontrol sinyali, g, (x) kontrol sinyali
ile durum tiirevi arasindaki gegis matrisi, d bozucu etki ve g,(x) de bozucunun sistem

durumuna etki matrisini belirtmektedir.

x=f(x)+g1(Du+ g,(x)d

3.33
y = h(x) &%)

Gozlemleyici tarafindan tespit edilen gozlemleyici ifadesi, d denklem 3.34’te
verilmistir. Buradaki z, gézlemleyici durumu ve p(x)’de dogrusal olmayan goézleyici

fonksiyonudur.

d=z+px) (3.34)
Bozucu sinyali ve bu sinyalin kestirimi arasindaki hatanin e, olarak ifade edildigi
denklem 3.35’te gosterildigi lizere K kazancinin pozitif olma durumunda zamanla

ddegeri d'ye yakinsayarak esit olacak ve eksponansiyel olarak e, sifir degerine

ulasacaktir.
eq = d— d
(3.35)
éd = —Ked
Denklem 3.35’teki hata denkleminin tiirevi alinarak denklem 3.36 yazilir.
ég=d—d (3.36)

Bozucu sinyalin, sisteme gore daha duragan olmasi sebebiyle bu terimin zamanla
degisimi sifir kabul edilip denklem 3.34, 3.35 ve 3.36 birlestirilerek 3.37’deki esitsizlik

yazilir.
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0
- k@2 peo) (3.37)

Denklem 3.37’ye denklem 3.33deki sistem fonksiyonu entegre edilerek denklem 3.38
elde edilir.
dp(x)

2= K(d =2 =p()) === (F() + g:(u+ gD D) (3.38)

Denklem 3.39’daki gibi dogrusal olmayan gozlemleyici fonksiyonu, dogrusal olmayan

gozlemleyici kazang matris olarak ifade edilir.

dp(x)
0x

1(x) = (3.39)

Denklem 3.38°deki K ifadesi K = [(x)g,(x) olarak alinir ve denklem 3.38 ve
3.39’daki kullanilarak denklem 3.40 elde edilir [26].

z=—1(x)g;(x)z = 1) (f(x) + g1 (Du + g (X)p(x)) (3.40)

Bu denklemin blok diyagrami ve kontrolcii sinyali {izerindeki ileri besleme terimi
Sekil 3.29 ile verilmistir. Bozucu modeli sadece i¢ ¢evrim dinamikleri i¢in
olusturulmustur. KN ile belirtilen blok diyagrami, eyleyiciler ile kontrol sinyali

arasindaki doniisiimii saglayan matrisi ifade etmektedir.

da | KN |-
—{ 6 | ) sistem i

L@ G |

kontrolci g @ P — 5 +

Sekil 3.29 : Bozucu onleyen gozlemleyici destekli kontrolcii yapisi.
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Sekil 3.29 ile gosterilen tasarim {izerinden gelistirilen BOGDK 'nin modeli Sekil 3.30

ile gosterilmistir.

O]
#++
b m
px
[4x4] _y U} Matrix
Multiply
P
92
T a

Sekil 3.30 : BOGDK simiilasyon modeli.

Mars Helikopteri i¢in matris ifadeleri denklem 3.41°de olusturulmustur. Burada alt ve
list pervaneler icin donglisel kontrolde, kontrol sinyallerinin es oldugu kabul

edilmistir. Dolayisiyla 6 adet kontrol sinyali 4 adet sinyale diistiriilmistiir.

51 o7 [Me O 0 0 yrm
al fo] [0 M o o ||
A lo|l 0o 0 M, -M,||B
h 0 0 a, a, |LBk

R

f(x) g1(x) u

KN d,
[ A \[ \
_dsl_
0 M 0 0N N N N N -N||%,
0 0 M, 0|k K K -K -K -Kl||ds,
0 0 0 -allk K K K K Kl|dg
\ }\ —d66-)

| |

g2(x) d

L, 0 0 O

0 L, 0 0

l(x) =
() 0 0 Ly O
0 0 0 L,
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Bozucu etki, dongiisel ve kollektif kontrol saglayan motorlar iizerinde
olusturulmustur. Boliim 2.7°de belirtilen eyleyici ve kontrol sinyalleri arasindaki gegis
saglayan matris bozucu etkisinin durum {tizerindeki etkisine doniistiiriilmesinde
kullanilmistir. Son olarak kazan¢ matrisi olan [(x) matrisi diagonal olarak

olusturulmustur.

3.4 Geri Beslemeli Dogrusallastirma Kontrolciisii

Bu boliimde geri beslemeli dogrusallastirma kontrolcii kullanilarak Mars Helikopteri
tizerinde degisimi bilinen dinamiklerin kompanze edilerek kontrolcili performansinin
korunmas1 lizerinde calisilmigtir. Geri beslemeli dogrusallagtirma kontrolciisiiniin
temel olarak iki yontemi bulunmaktadir. Ilki giris durum beslemeli olandir. Bu yéntem
karmasik matematiksel yontemler gerektirmektedir. Ikincisi ise giris cikis geri
beslemeli dogrusallastirma yontemidir. Bu yontem ise daha uygulanabilirdir [10]. Bu

calismada ikinci yontem kullanilacaktir. Sistem denklemleri 3.42°deki gibi ifade

edilmistir.
x =F(x,u)
Y = hx) (3.42)
Cikis sinyali denklem 3.43’teki gibi segilir.
y(t) =Cx(t) (3.43)
Cikis sinyalinin tiirev ifadeleri denklem 3.44°teki gibi hesaplanir.
y =Cx
(3.44)

y=f)+gxu=v

Denklem 3.44°deki ¥ ifadesi iki ayr1 kisimda incelenebilir. Tlk kisim giristen bagimsiz
olan ve durumlara bagh f(x), ikinci kisim ise girise bagli olan kisim g(x)’dir.

Denklem 3.44 kullanilarak giris sinyalinin fonksiyonu denklem 3.45’teki gibi yazilir.

1

u(t) = 200 (—=f(x) +v(®) (3.45)

PD takipli kontrolcii i¢in diferansiyel denklem 3.46°daki gibi yazilir.
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v =734+t Ks(€é )+ Kpe

e= yu(t) —y(t) (3.46)

v=j§ « é+K4(é)+Kye=0

Denklem 3.46 incelendiginde K, ve K, kazanglar pozitif oldugu takdirde hata sifira
gidecektir. Ayrica bu kazanglar sistemin yiikselme zaman1 ve yiizde asimi tercihine

gore segilebilir.

Denklem 3.45 ve 3.46 birlestirilerek geri beslemeli dogrusallastirma denklemi
3.47°deki gibi elde edilmis olur [10].

1
u(®) = —o5 (=0 + Ja + Kal@ ) + Ky @) (3.47)

Denklem 3.47 kullanilarak olusturulan sistem blok diyagrami Sekil 3.31 ile

gosterilmigtir. Komutun diistik frekansli olmasi varsayimi ile y; = 0 olarak alinmustir.

Ya e K

v
pKd]$ T

x=Ax + Bu Cc

S

Sekil 3.31 : Geri beslemeli dogrusallastirma Kontrolcii blok diyagrami.

Blok diyagraminda verilen sistem, durum ve ¢ikis matrisleri denklem 3.48’de

gosterilmistir.

(3.48)

SO OO O OO

~

Il
ccococoocoocoo
coocoocoococoo
coocoocoococoo
coococococor
coocoocoocor o
coococoroo
cCoococoo0oO
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S O O
S O r O
o R OO

Ya =

1

Denklem 3.47°deki —
glx

B matrisinin pseudo tersi alinmistir ve denklem 3.49°da gosterilmistir.

o O OO

S O OO

0 0 0 0 0
000 0 0
000 0 0

B =0 00 0 0.120687

pinv ~ g 0 0 0 0.051724
0 0 0 0.120687 0
0 0 0 0051724 0
o 0 0 0 0

o O OO

o O OO

0

0

_ o o o

0
0.009434 —0.083333
—0.009434 —0.083333

0

0

0

0

0

0
0
0
0

oo o oo oo

) ifadesinin karsiligin1 bulmak i¢in kontrol sinyali matrisi olan

(3.49)

v sinyalini olusturmak i¢in T matrisi kullanilmistir. T matrisi, hata sonrasindaki

kontrolcii ¢ikiglarint 8x1°lik durum matrisi boyutuna esitlemek icin kullanilmistir. Bu

matris denklem 3.50°de verilmistir.

cCcoocorRroOoO
coorRrooo o

SO PR OO OoO OO
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Denklem 3.47°de f(x), denge durumundaki hatve agisinin olusturdugu ivme degerini
de icermektedir. Bu sebeple Cizelge 3.2 ile hesaplanan trim agilar1 kullanilarak eq

matrisi denklem 3.51°deki gibi olusturulur.

ﬁkueq - ﬁkaeq - _eq(7'1) * Binv(217)

(3.51)
eq=[0 0 0 0 0 0 2364 0]

Belirlenen matrisler ve denklemler neticesinde olusturulan Simulink modeli Sekil 3.32
ile gosterilmistir.

y_des

X

(8x6] _>
[l i
[8x6] —> . Matrix Al Matrix

Multiply

»Multiply & -
[8x4] —}

»U Y »x kaplin

Matrix —
s

Donusturucu uFL

p.a.r
Sekil 3.32 : Geri beslemeli dogrusallastirma kontrolciisii Simulink modeli.

Kontrolcii kazang¢larinin hesaplanmasi i¢in Sekil 3.31 ile gosterilen sistemin oldugu

kisim slz gibi diistiniilebilir. Bu durum Sekil 3.33 ile gosterilmistir.

[Kqgs]

Ya K,] r 1 | c

Sekil 3.33 : GBDK kazang hesaplama diyagrami.

Sekil 3.33 ile gosterilen sistemin agik ve kapali ¢evrim transfer fonksiyonu denklem
3.52°de verilmistir. Bu transfer fonksiyonu iizerinden tasarim parametreleri ile

ortiisecek kazang hesaplamalar1 yapilabilir.
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TFy =
AT ya (s) s?
C(K, + K s 3.52
y(s) CKy + Kos) ; ) CKus + CK (3.52)
TFy- = - S = p
KC ™y, () 1+C(Kp+KdS) s + CKys + CK,,
SZ

Diger taraftan K; ve K, kazanglari, denklem 3.46’daki esitsizlik {izerinden de
hesaplanabilir. Hatanin durum degiskeni olmasi sebebiyle, K, ve K; kazanglar1 bu

durum degiskenine ait ikinci dereceden transfer fonksiyonunun ¢ ve w, degerlerini

belirlemektedir. Denklem 3.53’te bu esitsizlikler verilmistir.
€+ Ky(é )+ K,e=0

Ky = wy (3.53)
Kd =2 Ewn
Denklem 3.52 ve 3.53 incelendiginde karakteristik denklemdeki K; ve K,
kazanclarinin ayn1 oldugu goriilmektedir. Cizelge 3.1 ile verilen tasarim parametreleri

tizerinden denklem 3.53 ile kazanglar hesaplanmigtir. Sonuglar Cizelge 3.16 ile

verilmistir.

Cizelge 3.16 : Geri beslemeli dogrusallastirma kontrolcii kazanglari.

Kontrol Ekseni & W K, Ky
yatis agist [@] 0.78 10.3 105.2 16
dikilme agist [0] 0.78 10.3 105.2 16
bas agist [Y] 0.69 3.9 14.9 5.3
irtifa [h] 0.59 1.4 1.8 1.6

Cizelge 3.16’da belirlenen kontrolcli kazanclari tasarim gerekliliklerine gore
degisiklik gosterebilir. Fakat bu tez kapsaminda kullanilan kontrolciilerin ayni
performans kriterlerinde karsilagtirilmasi i¢in kazang hesaplamalart ayni tasarim

parametreleri tizerinden hesaplanmistir.
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4. SIMULASYON SONUCLARI VE KARSILASTIRMA

Bu boliimde ugus dinamigi ve kontrolcii tasarimlart modellenen Mars Helikopteri’nin

simiilasyon ¢iktilar1 incelenecektir.

4.1 Klasik Kontrolcii Simiilasyon Ciktilar:

Cizelge 3.15 ile gosterilen klasik kontrolcii igin hesaplanan kazang parametreleri,
dogrusal olmayan simiilasyon modeline uygulanarak kumanda ile komutlanan

komutlara karsilik vermis oldugu cevaplarin grafiksel sonuglari Sekil 4.1 ile

gosterilmistir.
10r komut =
= O 4t
[0} olcum o,
S, —
5 <
O5
< L
p E2
s S
0 >0
Zaman [sn] Zaman [sn]
g g .
N I
T 0 = 1r
~ ©
3 4]
[ 20.5 r
< 5t £
jg- = 0 \ "
g i 2 ‘
Zaman [sn] '>C_> Zaman [sn]
0 25
: £ \
< 823 1
o OF 1 €
E — 22 1
=
e 21
101 . . . . - ] Zaman [sn]
2 ‘ I ‘ i ‘ o 0
@ ]
=5 E 02
N N
E 0 T -04
@ 2-06
O (24
< g5l 2 -0.8
g ° . . . . . e i i i i i
Zz 0 5 10 15 20 25 30 0 5 10 15 20 25 30
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Sekil 4.1 : Oransal kontrolcii simiilasyon grafik ¢iktilari.
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Sekil 4.1 incelendiginde komut takibinin bozucu ve dogrusal olmayan baskin

terimlerin olmadig1 durumlarda basarili bir sekilde saglandig1 gozlemlenmektedir.

4.2 Bozucu Onleyen Gozlemleyici Destekli Kontrolcii Simiilasyon Ciktilar

Bozucu onleyen gozlemleyici destekli kontrolcii, temel olarak arizali eyleyici
durumlarmn tespit ederek bunu soniimleyecek komutlar iiretmektedir. Bu komutlar ile
PID kontrolcii ¢ikislar1 yenilenmektedir. Ornek olarak Sekil 4.2 ile gdsterilen 6 adet

servoya uygulanan giiriiltii formatinda bozucu sinyallerin modellenmesi gosterilmistir.

8760.96
Beneral 5%+ 159.125 + 8760.96
[6x6]
o 8760.96 ~
N-K Matrisi N m N M1 aci [rad]
5T+ A28 + .|
Multiply M2 aci [rad]
D 8760.96
Itki Yatis Komut [rad] 2+ 159.125 + 8760.96
@ b N M3 aci [rad]
Itki Dikilme Komut [rad] AUDGT 8760.96
D) A 5%+ 159.125 + 8760.96 M4 aci [rad]
Hatve Acisi Komut Alt [rad]
v U 8760.96 M5 aci [rad]
2
Hatve Acisi Komut Ustrad] s°+159.125 + 8760.96
Cc28 M6 aci [rad]
]ﬂﬂ"‘[ 8760.96
2
s° 4+ 159.125 + 8760.96
M1 ﬂﬂ-\r
motor transfer fonksiyonlari
M2 ]n|'|n[
M3 ' ' Gozleyici Analiz
k onoff
M4 YDAU_rad
M5 gozlem

M6 bozuk

BOZUCU MODELI
Sekil 4.2 : Eyleyici ariza rurumlarinin modellenmesi.

Sekil 4.3 ile dogrusal olmayan simiilasyon ortaminda, Mars Helikopteri’nin
eyleyicilerine verilen bozucular neticesinde BOGDK 'nin bozuculara kars1 olusturdugu
performans korumasi gozlemlenmektedir. Bozucu durumunda klasik kontrolcii komut
takibinde hata ve zaman sabiti olarak zayif iken BOGDK, zaman sabitini bozucu
olmayan duruma yakin tutmus ve hatay1 asgari seviyeye diistirerek komut takibini iyi
bir sekilde yapmayi saglamistir. Grafikler incelendiginde oransal kontrolciiniin bozucu
etkileri onleyemedigi gozlemlenmistir. Oransal kontrolciiye ait kazang degerinin
arttirilmasi bozuculara karsi sistemin direncini arttiracaktir. Fakat bu durum tasarim
parametreleri disinda sistem cevabi alinmasini beraberinde getirir. Ayrica her sistemin
kararli oldugu bir kazang araligi bulunmaktadir. Kazang degeri her zaman istenildigi

kadar arttirllamaz. Oransal kontrolciiye integral terimi eklenerek de sistemin
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bozuculara kars1 direnci arttirilabilir. Fakat bunu yapmak ile yine tasarim
parametrelerinden uzaklasilacak, daha ¢ok asim ve daha uzun oturma siiresi
kaginilmaz olacaktir. BOGDK ise klasik kontrolciiniin aksine direkt olarak bozucuyu
kestirmekte ve bunun iizerinden kontrolcii sinyalini modifiye ederek istenilen tasarim
parametrelerinde sistemin cevap vermesini saglamakta ve bozuculara karsi hatayi

asgari seviyeye diisiirmektedir [12].
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P~ 5 4
= : L
04+ >
2 =
0.2 1 KOMUT
~————BOZUCU VAR - BOGDK
0 1A 1 0 v ——BOZUCUVAR-PID ||
BOZUCU YOK PID
L L L L 2 L L L L
0 1 2 3 4 5 0 1 2 3 4 5
Zaman [sn] Zaman [sn]
14
1 ———
AN~ 0.8
v
T
% E 0.6
< g
o x
E 0.4r
021
0
0 1 2 3 4 5 0 1 2 3 4 5
Zaman [sn] Zaman [sn]

Sekil 4.3 : BOGDK simiilasyon birim basamak cevabr.

Komut takibindeki hata iyilesmesinin daha iyi analiz edilmesi i¢in dogrusal olmayan
simiilasyon ortaminda, gozleyicinin agik ve kapali olma durumlarinda performans
karsilagtirmast yapilmistir. Baslangigta gozleyici kapalidir. 10. saniyede gozleyici

acilmistir. Sonuclar Sekil 4.4 ve Sekil 4.5 ile gosterilmistir.
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yatis acisal hiz [der/sn]
dikilme acisal hiz [der/sn]
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Zaman [sn] Zaman [sn]
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Sekil 4.4 : BOGDK yatis ve dikilme performansi.

Sekil 4.4 incelendiginde yatis ve dikilmede 0.6 derece olan durus aci hatasi,

gbzlemleyici kontrolciisii agildiginda 0.1 derecelere kadar diismektedir.
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3 0y w V AV AR v e v A4 W W
® E 999 1
8
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9.97 |
-10 . . . E 9.96 . . \
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
Zaman [sn] Zaman [sn]

Sekil 4.5 : BOGDK yénelim ve irtifa performans.

Sekil 4.5 incelendiginde irtifa kontroliinde 5 santimetre olan takip hatasi, gozlemleyici
kontrolciisii a¢ildiginda milimetre hassasiyetine inmistir. Yonelmedeki 6 derece takip

hatas1 da gozlemleyici kontrolciisii agildiginda 1 derecelere kadar diigmiistiir.
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Cizelge 4.1 : BOGDK performans incelemesi.

Sinyal Genlik Sinyal Genlik

Degisken (Gozlemleyici Kapali) (Gozlemleyici Agik) Birim

d

p ~10 ~3 )
sn
d

q ~10 ~3 )
sn

r ~50 ~15 deg
sn
m

Vz ~0.15 ~0.04 —
sn

¢ ~1.2 ~0.1 deg

0 ~1.2 ~0.1 deg

P ~10 ~2 deg

h ~0.05 ~0.005 m

Genel performans sonuclar1 Cizelge 4.1 ile verilmistir. Gozleyicinin hesapladigi
bozulma ve sentetik olarak simiilasyonda olusturulan bozulmanin kontrolcii sinyal
karsiliklarina ait grafikler Sekil 4.6 ile verilmistir. G6zlemleyici sinyallerinin bozucu

sinyalleri takip ettigi goriilmektedir.

YATIS ALT
o2 0.1} gozlemleyici| |
0.15 gercek
o 0.1 | Kl
5 0.05 ! 3
2 0 f [ hil =
: |
5 (| 1] R | Iy 5
§-005 ‘ ) ! ! [ 5.
-0.1
-0.15
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
Zaman [sn] Zaman [sn]

DIKILME UsT

0.1

0.05

kontrol sinyali [rad]
kontrol sinyali [rad]

-0.05

1 L -01 1 1 L
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
Zaman [sn] Zaman [sn]

Sekil 4.6 : Kontrol sinyallerinin bozucu tespiti.
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4.3 Dogrusal Olmayan Durumlara Karsi1 Kontrolcii Performansi

Cizelge 3.16 iizerinde gdsterilen parametreler ile dogrusal olmayan modelin numerik
simiilasyonu tizerinde test yapilmistir. Birim basamak komuta kars1 sisteminm cevabi
Sekil 4.7 ile gosterilmistir. Grafikler incelendiginde oturma zamani ve asim
degerlerinin Cizelge 3.1 ile verilen tasarim parametreleri ile uygun oldugu

gozlemlenmektedir.

Kontrol edilmek istenen bir sistemde durum degiskenlerine bagli olan dogrusal
olmayan ifadeleri bulunabilir. Bu ifadelerin kontrolcii yapisina entegre edilmesi ve
kontrolciiniin bu ifadeleri géz 6niinde bulundurarak sinyal tiretmesi sistem kararliligini

arttiracak bir etken olacaktir.

Klasik kontrol metodu olan PID ile bu dinamiklerin bastirilmasi kontrolciideki
integrator terimi ile saglanmaktadir. Fakat bazi durumlarda durum matrisindeki
dogrusal olmayan kisim baskin gelebilmektedir. Bu durumda integrator dogas1 geregi
yavas c¢aligmasi sebebiyle nihayetinde istenilen komut takip performansinda kayiplar

olabilmektedir.
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002r 0.2
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Sekil 4.7 : GBDK simiilasyon birim basamak cevabi.
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Geri beslemeli dogrusallastirma kontrolciisiinde durum matrisindeki dogrusal olmayan
durumlar kontrolcii icerisine entegre edilebilmektedir. Sekil 3.32 ile gosterildigi tizere
A matrisi ile x durumlar ¢arpilarak kontrolcii girisine verilmektedir. Burada A matrisi

dogrusal veya dogrusal olmayan terimler igerebilir.

Calisilan Mars Helikopteri’nde durum denklemlerinde dogrusal olmayan ifadeler
bulunmamaktadir. Bunun sebebi hava yogunlugunun Mars ortaminda ¢ok diisiik
olmas1 sebebiyle govde hizlari ile olusabilecek siiriikleme kuvvet ve momentlerinin
cok kiiclik olmasidir. Simiilasyon modelinde bu kuvvet ve momentler mevcut
bulunmaktadir. Fakat degerleri ¢ok kiigiiktiir ve sistem dinamiginde ¢ok zay1f etkileri

olmaktadir.

Giris matrisinde ise atalet, kiitle, yaricap, pervane agisal hiz1 gibi sabit parametreler
bulunmaktadir. Degisken parametreler ise yogunluk ve pervane hatvesine baglimli itki
katsayist bulunmaktadir. Sekil 2.11 ile incelendiginde itki grafiginin dogrusal oldugu
gozlemlenmektedir. Yogunluk ile itkinin dogrusal bir iliskide olmasi sebebiyle de bu

terimler geri beslemeli dogrusallastirma yontemi i¢in se¢ilmemistir.

Denklem 2.16’da donel hareketin denklemi igerisinde ikinci kisimda dogrusal
olmayan ifadeler mevcuttur. PID kontrolciisiinde bu ifadeler ihmal edilmistir. Mars
Helikopteri’nin atalet degerlerini kiigiik olmas1 sebebiyle bu ihmal kabul edilebilirdir.
Fakat ikinci terimin genligini biiyiitebilecek bagka terimlerde mevcuttur. P, Q, R agisal
hizlarimin ¢arpimi kaplin olusturmaktadir. Bu kaplin dogrusal olmayan bir karaktere
sahiptir. Bu kaplinlerin sistem tlizerindeki etkisini gérmek icin Mars Helikopterine,

yonelme ekseninde yiiksek agisal hiz ile donerken diger eksenlerde a¢1 komutlanmastir.

Klasik kontrolciide dogrusal olmayan kaplin durumlar1 goz ardi edildigi i¢in kontrolcii
performansinda azalma goriilmiistiir. Bu durum Sekil 4.8 ile gosterilmistir. Grafikler
incelendiginde yatis agisinda asim olmakta ve dikilme agisinin oturma siiresinin 0.5
saniyeyi gectigi gozlemlenmektedir. Sistem cevaplarin Cizelge 3.1 ile verilen

tasarim parametrelerine uygun olmadigi gézlemlenmektedir.
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Sekil 4.8 : Klasik kontrolcii dogrusal olmayan durum performansi.

Geri beslemeli dogrusallagtirma kontrolciisiinde kaplin durumu modellenmis ve

kontrolcii blok diyagramina eklenmesi Sekil 4.9 ile gosterilmistir.

(Al Matrix i)

_p| Multiply '\ij —‘

(U Y P{x kaplin

) 4
¥

fx

p.q.,r

Sekil 4.9 : Dogrusal olmayan kaplin durumunun kontrolcii entegrasyonu.
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Burada eklenen kaplin terimi denklem 2.16’daki ikinci terimin mevcut eksene ait
atalete boliinmesi ile hesaplanmaktadir. Durum matrisi ile durum ¢arpimi sonucuna bu
hesaplama eklenmektedir. Model igerisinde ¢ikarilmasinin sebebi kaplin durumlarinin

negatif olmasidir. Denklem 4.1°te kaplin ifadeleri gosterilmistir.

P=——(l,,—1,,)QR

(4.1)

. M
Q= I__ (Ixx - IZZ)PR
yy

Kaplin durumlarmin dogrusal geri beslemeli kontrolciiye entegre edildikten sonra

kontrolcii performanst Sekil 4.10 ile gosterilmistir.
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Sekil 4.10 : GBDK dogrusal olmayan durum performansi.
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Sekil 4.10 incelendiginde, Sekil 4.8 ile gosterilen asim ve gecikme problemlerinin
¢oOziildiigli, asim yiizdesi ve oturma siirelerinin Cizelge 3.1 ile verilen tasarim

parametrelerine uygun oldugu gézlemlenmektedir.

4.4 Kontrolciilerin Karsilastirilmasi

Mars Helikopteri 6 serbestlik dereceli matematiksel modeli numerik simiilasyon
iizerinden 3 farkli kontrolcii yéntemi ile kontrol edilmistir. Ik kontrolcii klasik
kontrolcii secilmistir. Dis ve i¢ ¢evrim kademeli bir sekilde bu kontrolclide entegre
edilmigtir. Sistem matrisleri ¢ikartilarak istenilen tasarim parametrelerine uygun
kazanglar se¢ilmis ve birim basamak cevaplari dogrusal olmayan numerik simiilasyon

tizerinde test edilmistir. Sonuglar beklenen tasarim parametrelerini karsilamistir.

Ikinci kontrolcii, sistem iizerinde bozucu etkilere kars: dayanimu arttirmak icin bozucu
gbzlemleyici tabanli oransal kontrolcii olarak secilmistir. Burada simiilasyon modeli
igerisinde pervanelerin olusturdugu itki vektoriinii kontrol eden 6 adet eyleyici lizerine
rastgele bozucu sinyali eklenmistir. Gozlemleyici tabanli kontrolciiniin bu bozucu
sinyallerini tespit ettigi ve kontrol sinyaline bu bozucu etkisi eklendiginde
kontrolciiniin performansimi  korudugu goézlemlenmistir. Gozlemleyici tabanli
kontrolcii olmadig1 durumda ise komut takibinin zayif oldugu goriilmiis ve grafikler

ile sunulmustur.

Son olarak geri beslemeli dogrusallastirma kontrolciisii Mars Helikopteri modeli ile
entegre edilmistir. Bu kontrolcii, sistem matrisi ve giris matrisi i¢erisindeki dogrusal
olmayan durumlari kontrolcii sinyaline tersinir sekilde ekleyerek sistemi dogrusal bir
sistem gibi kontrol etmeyi saglayan dayanikli ve modern kontrol tekniklerinden biridir.
Ek-A igerisinde de dogrusal olmayan bir sistem iizerinde tasarimi Ozet olarak
gosterilmistir [10]. Fakat Mars Helikopteri’nin sistem matrisinde dogrusal olmayan
terimlerin sistem tizerindeki etkisinin kii¢iik olmasi1 sebebiyle ihmal edilmistir. Bunun
temel nedeni hava yogunlugunun ¢ok diisiik olmasidir. Ayni sekilde girig matrisinde
de itki ve tork tablolar1 dogrusal kabul edilebilir sekildedir. Fakat sistem matrisinde
butlunan ve dogrusal olmayan dinamik denklemlerinin bulundurdugu agisal hiz
sinyallari (4.1) genlikleri biiyiidiik¢e sistem dinamigi lizerinde etkili olabilmektedir.
Bu durum 6zelinde geri beslemeli dogrusallastirma kontrolciisii sisteme uygulanmis
ve komut takibinin oransal kontrolciiye gore daha iyi oldugu ve tasarim parametreleri

ile uyustugu gozlemlenmistir.
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Sekil 4.11 ile eyleyici lizerinde bozucu sinyallerinin agik oldugu ve dogrusal olmayan

denklemde bulunan y6nelim agisal hizinin yiiksek oldugu durumda sistemin durus ve

irtifa cevaplar tez kapsaminda uygulanan kontrolciiler i¢in karsilagtirmali olarak

gosterilmistir. Sonuglar incelendigi performans kriterlerini en iyi karsilayan se¢imin

GBDK ve BOGDK 'nin birlikte ¢alistig1 se¢im oldugu gozlemlenmektedir.
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Sekil 4.11 : Kontrolcii performanslarinin Karsilastiriimasi.

Sekil 4.12 ile kontrolciiler arasinda gegislerin saglandigi, simiilasyonda olusturulan

kontrolcii model yapis1 gosterilmistir. Simiilasyon aktif sekilde ¢alisirken kontrolciiler

arasinda gecis yapilabilmektedir. Nihai olarak olusturulan kontrol sinyalleri bu

modelden ¢ikarak eyleyici modeline giris olarak verilmektedir.
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Sekil 4.12 : Kontrolciiler aras1 gegisin simiilasyon modeli.
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Sekil 4.13 ile simiilasyon iizerinden kumanda komutu verilen kontrolciilerin
performanslar1 gosterilmistir. Simiilasyon esnasinda eyleyiciler iizerindeki bozucu
aktif edilmistir. Ilk kissmda BOGDK ve GBDK kontrolciileri aktif edilmistir.
Sonrasinda PI1D ve BOGDK aktif edilmistir. Son olarak BOGDK kapatilmis ve sadece
PID ile sistem kontrol edilmistir. Grafikler incelendiginde BOGDK ve GBDK aktif
oldugu durumda komut sinyallerinin takibinin diger se¢imlere gore daha iyi oldugu
gozlemlenmektedir. BOGDK pasif edildigi durumda PID kontrolciisiinde komut

takibinde durus eksenlerinde hatanin arttig1 gézlemlenmektedir.

T T
10~ --- GBDK & BOGDK ---

T
- BOGDK -

1 1
i i --- PID ---
= 1 1
ﬁ 5 1 |
— 1 1
o0 ~ ,
(24 I 1
= 5 1 1
P | :
10 [ 1
| | 1 1 | | 1 | | |
Zaman [sn]
B T T " T ] T L T T
_ 10 --- GBDK & BOGDK --- | - BOGDK -, --- PID ---
[0) 1 1
S 5 i
o 1
< 0 gt
g I 1
E 5+ | I
3 1 I
-10 - ! !
1 | | 1 |
Zaman [sn]
T T iy T T 1 N T T 1 T T
20 - --- GBDK & BOGDK --- | --- BOGDK --- ---PID --- -
— 1
o) I
S At
O
<
U
®
m —
28 ~ T T T T T T T -
--- GBDK & BOGDK --- ‘IL - : S
E ' ! —PID
- 26 ! --- BOGDK --- | T
8 1 1
E | |
24+ : : -
| | | 1 1 | | 1 | | |
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90
Zaman [sn]

Sekil 4.13 : Kumanda komutunun kontrolciilere uygulanmasi.
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4.5 Komut Ureticisi ve Gorsellestirme

Mars Helikopteri’nin numerik simiilasyonu Simulink ortaminda yapilmstir.
Matematiksel modelleme ve kontrolcii tasarimlar1 kisimlarinda agiklanan ¢alismalara
ait modellemeleri kapsayan bu simiilasyon ortami ayn1 zamanda analiz ve grafiksel
sonuglar i¢in de kullanilmistir. Simiilasyonun 6rnekleme zamani 0.0001 sn olarak

secilmistir.

Simiilasyon igerisinde kontrolciiye komut olusturmasi i¢in bir model gelistirilmistir.
Bu modelde kumandadan gelen komutlara gore yatis, dikilme, yonelim ve irtifa

komutlar1 olusmaktadir.

Farkli kontrolciiler i¢cin ayni komutlar {izerinden performans karsilagtirilmasinin
yapilmasini saglayan kayittan komut olusturma modeli gelistirilmistir. Birim basamak

komut olusturucu modeli de burada olusturulmustur. Gelistirilen model Sekil 4.14 ile

gosterilmistir.
Axes »{YDYlg YDVYI KUMANDA »( 3
KUMANDA yatis komut [rad]
»( 4
Kumanda Komut Olusturucu > :\° >R > dikilme%n)ut frad]
uttons 3 KAYITTAN —>»0 »( 2
BIRIM BASAMAK lyonelim komut [rad]
of YDVYI »( 1
Poiﬂ/iew L= irtifa komut [m]
Kayittan Komut Olusturucu
Kumanda
YDVYI
KAYIT AL

Birim Basamak Komut Olusturucu n

»

>

Y

»|D
Y
|

Sekil 4.14 : Simiilasyon komut tiretici modeli.

Mars Helikopteri’nin 6teleme ve donme hareketlerinin matematiksel modellemeleri,
pozisyon, hiz ve durus agilarimi ¢ikt1 olarak vermektedir. Bu ciktilar neticesinde
helikopteri gorsellestirmek ig¢in FlightGear oyun simiilatori kullanilmistir. Oyun
simiilatoriinde Mars Helikopteri’nin objesine ait pozisyon ve durus bilgileri toplamda
6 adet bilgi olmak iizere paketlenerek oyun simiilatoriine gonderilmektedir. Bu

bilgilerin hazirlandig1 model Sekil 4.15 ile gosterilmistir.
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Sekil 4.15 : FlightGear veri paketinin olusturulmasi.

FlightGear’da Mars Helikopteri'nin simiilasyon modeli ile senkronize olarak pozisyon
ve durug bilgileri giincellenmektedir. Boylelikle oyun simiilatorii tizerinden Mars
Helikopteri joystick ile kontrol edilebilmektedir. FligthGear simiilatoriinde yiizey
gorseli Mars ortamina benzeyecek sekilde giincellenmistir. Simiilasyon gorseli Sekil

4.16 ile 6rnek olarak verilmistir.

Sekil 4.16 : Simiilasyon gorsellestirme.
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5. SONUC VE ONERILER

Tez kapsaminda Mars Helikopteri’nin kinematik ve dinamik model denklemleri
¢ikarilmis ve numerik simiilasyonu Simulink ortaminda olusturulmustur. Bu model ile
birlikte Mars ortaminin yer ¢ekimi ve hava yogunluk modelleri de olusturulmustur.
Pervane itki, tork ve eyleyici mekanizma modelleri gelistirilmis ve sisteme entegre
edilmistir. Nihayetinde kontrolcii tasarimlarinin test edilecegi 6 serbestlik dereceli

dogrusal olmayan simiilasyon modeli olusturulmustur.

Gelistirilen model tizerinden klasik ve modern kontrol yontemleri sisteme uygulanarak
performans karsilastirilmast yapilmistir. Dogrusal olmayan durumlarda ve bozucu
durumlara kars1 klasik kontrolciiniin zayif kaldigi, modern kontrolcli yontemlerinin
performansi arttirdig1 gézlemlenmistir. Dogrusal olmayan geri beslemeli kontrolciiniin
bozucu Onleyen gozlemleyici kontrolcti ile birlikte calistigi durumda, istenilen
performans paremetlerine en uygun sistem cevabi elde edilmistir. ilerleyen
caligmalarda, karsilastirilan  kontrolcli  yontemlerinin  sistem  dinamiginde
degisikliklere sebep olabilecek farkli problemler {izerinde analiz edilmesi {iizerine
calisilmasi planlanmaktadir. Bunlardan biri de Mars Helikopteri’nin son ugusunda
yasadig1 kazadir. 18.01.2024 tarihinde son gorevini yapan Mars Helikopteri, alt
pervanesinin yer ile temasi sonucu yapisal hasar gormiis ve tekrar gorev icra etmek
icin kalkis yapamamistir. Bozucu goézlemleyici tabanli kontrolcii, pervane itki ¢ikis
sinyalini gozlemleyip kontrolcli sinyalinin {izerinde degisiklik yaparak kaza
sonrasinda tekrar ugusa imkan verebilecegi disiiniilmektedir. Bu durumda, tek
pervane veya hasarli pervanenin kontrol sinyal limitlerine takilmamasi elzem
durumdur. Hava yogunlugunun diisiik olmasi sebebiyle sistem matrisi {izerinde etkili
olmayan siiriikleme kuvveti denklemleri Mars Helikopteri’nin farkli tasarimlar igin
uygulanabilir. Yiizey alam1 daha biiylik olan ve siirikleme kuvvetinin ihmal
edilemeyecek kadar sistem dinamiginde etkili oldugu durumlarda dogrusal olmayan
aerodinamik denklemlerin geri beslemeli dogrusallastirma kontrolciisii ile kontrolcii

sinyali lizerine yansitilarak komut takip performansinin arttig1 gézlemlenebilir.
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Gergek sistemler lizerinde gecikme, modelleme hatalari, 6l¢tim giiriiltii ve kayikliklar
gibi etkili parametreler bulunmaktadir. Sonraki calismalarda bu parametreler ile
simiilasyon modeli gelistirilerek kontrolcii tasarimlarinda degisiklikler yapilmasi
planlanmaktadir. Boylelikle gercek sisteme benzerligin artmis oldugu model lizerinde

calisilmig kontrolciiler gelistirilebilecektir.
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EKLER

EK A: Geri Beslemeli Dogrusallastirma Denklemleri
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EK A: Geri Beslemeli Dogrusallagtirma Denklemleri

Dogrusal olmayan bir sistem, denklem A.1.1°deki gibi ifade edilir. [10]

X =F(x,u)
Y= h(o) (A.1.1)
Dogrusal olmayan durum denklemleri A.1.2’deki gibi yazilir.
X1 = X1Xp + X3
X 2 = —2X3 + x1u (A.1.2)
X 3 = sinx; + 2x1x, +u
Cikis sinyali denklem A.1.3’teki gibi ifade edilir.
y(t) = x,(8) (A.1.3)
Cikis sinyalinin tiirev ifadeleri denklem A.1.4¢teki gibi hesaplanir.
Yy =X1= X1X; + X3
(A.1.4)

y = sinx; + x,x3 + %2 + (1 +x¥)u

Denklem A.1.4°teki ¥ ifadesi iki ayr1 kisimda incelenebilir. 1k kisim giristen bagimsiz
olan durumlara bagl f (x), ikincisi ise girise bagl olan kisim g (x)’dir. Cikis degiskeni
bu kisimlar iizerinden denklem A.1.5teki gibi indirgenir.

21 :ZZ

(A.1.5)
Z;,=f)+gu=v=7y

Denklem A.1.5 kullanilarak giris sinyalinin fonksiyonu denklem A.1.6°daki gibi
yazilir.

1
u(t) = 1o (=f () +v(D) (A.1.6)

PD takip kontrolciisii igin diferansiyel denklemler A.1.7°deki gibi yazilir.

U:yd+Kd(e )+er

e= yq(t) —y(t) (A.1.7)

v=y ~ é+Ky(é)+Kye=0
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Denklem A.1.7 incelendiginde K Ve K, kazanglari pozitif oldugu takdirde hata sifira
gidecektir. Ayrica bu kazanglar sistemin yiikselme zamani ve yiizde asimi tercihine
gore secilebilir.

Denklem A.1.7, denklem A.1.6 igerisine yerlestirilerek geri beslemeli
dogrusallagtirma kontrolciisiine ait denklem, A.1.8’deki gibi elde edilmis olur.

1
u(®) = —o5 (<0 + a + Ka@ ) + Kp(©) (A.18)
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