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OZET

Insansiz Sistemler ve Seyir Fiizelerinde Yardimei

Otopilot Uygulamalari

Teoman SAHIN

Aviyonik Miihendisligi Anabilim Dali
Aviyonik Miihendisligi Programi
Yiiksek Lisans Tezi

Danisman: Prof. Dr. Seref Naci ENGIN

Insansiz sistemler ve seyir fiizeleri teknoloji ile donatilan savas alaninda oyun
degistirici olarak kendisini kanitlamistir. Insansiz Hava Araglar1 (IHA) &zellikle
uzun siireler operasyonel olarak kullanilabilmesi ve tespit edilebilirliklerinin diisiik
olmasi sebebiyle savunma ve saldir1 konjonktiiriinii degistirmislerdir. Seyir flizeleri
uzun menzilleri, radar kesit alan1 diistikliigii, de§isken algoritmalar ile karsi
konulamaz silahlar haline gelmistir. Sunulan ¢aligmanin insansiz sistemler ve seyir
fiizelerinde kullanilmak iizere tasarlanan otopilot algoritmalarina yardimci
uygulamalarini; rota noktasi yon kestirimcisi, yonelim agis1 doniis kestirimcisi,
riizgar kestirimcisi, bekleme dolanma algoritmasi ve stabilite arttirma sistemi
lizerine yapilan tasarimlar iizerine yapilan arastirmalara 11k tutacagi

distiniilmektedir.

Rota noktasi yon kestirimcisi, otopilot sisteminin bag acist kontrolii i¢in kritik bir
yardime sistemdir. Bir dogrultudaki ugusta, bunun yeni bir dogrultuya ¢evrilmesi
icin gerekli hesabi, donme acisinin hesaplanmasi ve donilise baglama noktasinin

belirlenmesi rota noktas1 yon kestirimcisi ile yapilmaktadir.

Yonelim agis1 doniis kestirimcisi, gérev planlamasina bagli olarak hangi agidan,

hangi yone doniis yapmasi gerektigini kestiren bir sistemdir. Bu yardimci otopilot

xii



sisteminin ataletsel navigasyon birimi disinda baska bir sensér kullanmadan

tasarlanmasi, ucuz tasarim yapilmasini saglamaktadir.

Riizgar kestirimcisi ugus esnasinda riizgar sebebiyle olusan sapmalari herhangi
riizgar sensoriinden bilgi almadan otopilot algoritmalar1 ile kestiren ve otopilotu

istenilen rota iizerinde isletmeye devam eden bir yardimci otopilot uygulamasidir.

Insansiz sistemler ve seyir fiizeleri, operasyonel konsepte bagli olarak havada
beklemeye gecgebilmektedirler. Bu bekleme hedef {izerinde doniis veya karar
vermek i¢in zaman kazanma ile paralel olarak kullanilabilir. Bekleme dolanma
modu, ugusun emniyetli irtifada yapilmasi, goérev gilincellenmesi, karar verilmesi

veya dolanmanin yapildig1 nokta etrafinda gozetlemeye devam edilmesini saglar.

Insansiz sistemler ve seyir fiizeleri, veri bag: teknolojisiyle uzaktan otopilot disinda
da kullanilan sistemlerdir. Pilot kontrollii kullanim, operator i¢in kabin i¢i ucustan
farklidir. Pilot ugusu hissedemedigi i¢in ani kontrol hareketleri yapabilmektedir. Bu
kontrollerin sinirlanmasi igin stabilite arttirma sistemi gelistirilmistir. Stabilite
arttirma sistemi kabin dis1 kullanicinin hareketlerini otopilot ile sinirlandirarak, ani

ve ugus mekanigini bozucu etkilerden sistemi korumak igindir.

Anahtar Kelimeler: Otopilot, riizgar kestirimcisi, stabilite arttirma sistemi.

YILDIZ TEKNiK UNIiVERSITESI
FEN BILIMLERI ENSTITUSU
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ABSTRACT

Auxiliary Autopilot Applications in Unmanned Systems
and Cruise Missiles

Teoman SAHIN

Department of Avionics Engineering

Master of Science Thesis

Supervisor: Prof. Dr. Seref Naci ENGIN

Unmanned systems and cruise missiles have proven themselves as game changers
in the technologically advanced battlefield. Unmanned Aerial Vehicles (UAVs)
have changed the defense and attack conjuncture, especially because they can be
used operationally for long periods of time and their detectability is low. Cruise
missiles have become irresistible weapons with their long range, low radar cross-
section and variable attack algorithms. Auxiliary applications of the presented study
to autopilot algorithms designed for use in unmanned systems and cruise missiles;
It is thought that it will shed light on the research on the designs of waypoint
navigator, turn coordinator, wind estimator, loitering algorithm and stability

augmentation system.

The waypoint navigator is a critical auxiliary system for the autopilot system,
especially for head angle control. While flying in one direction, the calculation
required to turn it to a new direction, the calculation of the turning angle and the

determination of the starting point of the turn are made with the waypoint navigator.

The turn coordinator is an unmanned system or cruise missile; It is a system that
predicts from which angle and in which direction to turn based on mission planning.
Designing this auxiliary autopilot system without using any other sensors other than

the inertial navigation unit enables inexpensive design.
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Wind estimator is an auxiliary autopilot application that predicts deviations due to
wind during flight with autopilot algorithms without receiving information from

any wind sensors and continues to operate the autopilot on the desired route.

Unmanned systems and cruise missiles can remain in the air depending on the
operational concept. This wait can be used in parallel with gaining time to turn on
the target or make a decision. In this case, the system is expected to continue its
flight in loitering mode. Loitering algorithm allows the flight to be carried out at a
safe altitude, mission update, decision making or to continue surveillance around

the point where the hover is made.

Unmanned systems and cruise missiles are systems that are used in addition to
remote autopilot with the data link architecture on them. This pilot-controlled
operation differs from in-cabin flight for the operator. Since the pilot cannot feel
the flight, he can make sudden control movements. A stability augmentation system
has been developed to limit these controls. The stability augmentation system
protects the system from sudden and disruptive effects on flight mechanics by

limiting the lever movements of the user outside the cabin with the autopilot.

Keywords: Autopilot, wind estimator, stability augmentation system

YILDIZ TECHNICAL UNIVERSITY
GRADUATE SCHOOL OF SCIENCE AND ENGINEERING
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1

GIRIS

Insanoglunun, yiizyillar boyunca, u¢ma eylemine kars1 konulamaz arzusu 20. yy.
baslarinda nesnel olarak tiiretilmis ve itki sistemleri olan ilk ucaklar iiretilmeye
baslanmustir. {1k ugus denemeleri sonrasinda, ugaklar ilk formlarinda ortaya ¢ikmus,
her gecen giin daha uzun uguslar yapilmistir. Diinyanin savas hazirliginda oldugu
donemde, savas alaninda da ugaklar kullanilmaya baslanmis ve menzil arttirma
cabasi durmaksizin devam etmistir. Elle yapilan ucus kumandasinin pilotlar1 ¢ok
yormasi, yon bulmada cografik sekiller ve yeryiizii referanslarinin takibinin
zorlugu, ¢evresel etkenlerin ucuslari tehlikeye atmasi kaynakli kaza-kirim oranlari
artmaya baglamistir. Giivenilirliklerinin tartisilmasi, askeri alanda denemelerdeki
basarisizliklar ucusa destek olacak otopilotlarin gelistirilmeye baslamasina vesile
olmustur. Teknolojinin gelismesi, kontrol teorilerinin tiiretilmesi, ucusa yonelik
sensorlerin kullanilmasi otopilot tasarimlarinda ve tam otomatik ugusa gecisi

saglayan faktorler olmustur.

Gilinlimiizde ucaklar tiim yer ve ugus manevralarini otomatik yapar hale
gelmislerdir. Insansiz hava araclari, otopilot ve uzaktan kumanda edilebilirligin bu

derece gelismesi ile giiniimiiz teknolojisinde 6nemli bir yere gelmislerdir.

Insansiz sistemler ve seyir fiizelerinde temel otopilot algoritmas: tasarimi, ugusun
tic ekseninde kontrol yapabilmesi lizerine yapilir. Bu ii¢ eksen, dikey otopilot, yatay

otopilot ve hiz otopilotu olarak tanimlanmaktadir.

Bu calismada, temel otopilot uygulamalarimin dogrulugunu arttirmak igin
tasarlanan yardimci otopilot uygulamalar gelistirmeyi amaglamaktadir. Ozellikle
uzaktan kontrol edilen ya da model tabanli bir otopilot algoritmasi ile ugusu
gerceklestiren; insansiz sistemler ve seyir fiizeleri temel alinarak c¢alisma

tamamlanmustir.

Calismanin temel hedefi, yardimei otopilot uygulamalariin tasarimlar yapilirken,
ana mimariye en az sensor eklenerek algoritmalar1 gelistirmek olmustur. Buradaki
asil amag, sistem karmasasini arttirmadan kestirimci yontemlerle, temel otopilot

algoritmalarini gelistirmek olmustur.



Sonug olarak tasarlanan yardimci otopilot uygulamalari, ii¢ eksen otopilotun daha
stabil calismasini saglamis, bozucu etkileri ve geri beslemeli kontrol algoritmalarini

rahatlatmistir.

1.1 Literatiir Ozeti

Otopilot sistemleri ve kontrol teorisi konusu iizerine birgok makale, kitap ve tez
cikarilmis bir konudur. Konu ile alakali yapilan literatiir arastirmasi, her bir

yardime1 otopilot algoritmasinin ayr1 ayri literatiir taramasi sonucu elde edilmistir.

Yang Y. ve arkadaslarmin GNSS’in reddettigi ortamlarda IHA yol noktasi firsatci
navigasyonu iizerine calismiglar ve MOMP (multiobjective motion planing) adi
verilen ¢ok amacl hareket planlamasi yontemini ortaya koymuslardir. Bu
caligmada GNSS’in engellendigi bir ortamda belirli bir ara rota noktasina giden bir
insansiz hava araci igin bir algoritma gelistirilmistir. Insansiz hava aracinin belirli
bir olasilikla, belirli bir mesafedeki ara noktaya ulagmasi iizerine kurulan mantikta,
en az maliyetle ugusun sirali olarak ara noktalara ulasmasi hedeflenmistir. Firsat
sinyalleri ile iki ara nokta arasindaki uygun noktaya varig se¢imi i¢in kestirim
yapilmistir. Burada tasarlanan fonksiyonlarin iki hedefi net bir sekilde dengeledigi
gosterilmigtir. Bunlardan birincisi ara noktaya en uygun sekilde kararli ugus,
ikincisi ise ugus konum belirsizligini azaltma. Sonug olarak ortaya konulan strateji
ve sonucunda olusan algoritma c¢ok amacli hareket planlamasi kullanildiginda
maliyet fonksiyonu tizerindeki iki bilesen arasinda gecis yapmak icin bir gosterge
fonksiyonu gerektirdigi gozlemlenmistir. Sayisal ¢oziimleme yontemleri
kullanilarak olusturulan fonksiyonlarin, ger¢cek zamanli ucuslarda yeterli
kalmadigi, bu yontemlerin yerel optimumlara yakinsama yapilarak kullanilmasi

gerektigi belirtilmistir [1].

Dong F. ve arkadaglariin yaptig1 ¢aligmada yer referans: lizerinde gezinen bir
insansiz hava araci i¢in bilinmeyen manevrayla hedefe gore ucus kontrol tizerinedir.
Bu ¢alismada, insansiz hava aracinin ii¢ olasi manevra durumuna sahip bir hareketli
yer hedefi iizerinde hedef noktasina varilmasi lizerine ayrik zamanl bir integral
kayan mod kontrolciisii kullanilmigtir. Bu algoritmanin dogru calismasi igin
hareketli yer hedefinin hareket durumu bilindigi varsayilarak ayrik zamanli bir

kilavuz vektor tasarlanmistir. Sonrasinda goriis kamerasi veya bir radar sensorii ile



hareketli yer hedefinin manevra ve durumlari incelenerek rota noktasi kestirimi bir

filtre ile tasarlanmistir [2].

Aldao E. ve arkadaglar1 dinamik bir ortamda gezinen bir insansiz hava araci i¢in
engellerden kaginma algoritmasi iizerine ¢alisma yapmislardir. Bu algoritmada rota
noktas1 yon kestirimcisi iizerine gelen ani engel yapilardan anlik kaginip tekrar yon
kestirimcisine déniis iizerine calisilmistir. Ozellikle kapali bina ortamlarinda
otonom rota noktasi yon kestirimi i¢in engelden kagma algoritmasi yapilirken temel
amag, yoriinge kestirimi yapilirken dikkate alinmayan sabit ve hareketli engellerden

kacinmak i¢in bir metodoloji saglanmistir [3].

Perez-Montenegro ve arkadaslari kentsel insansiz hava araci filosu igin gorev
koordinatorii yaklasimi ve senaryolari lizerine ¢alismislardir. Bu ¢alismada kentsel
uygulamalarda insansiz araglar otonom koordinasyonu ve yonelim agisi iizerine
hedefe varis ve kapsama iizerine algoritma tasarimi yapilmistir. Burada heterojen
ara¢ filolar1 incelenmis ve toplu kontrolde hem rota ¢akismalari hem de yon

bulucular incelenmistir [4].

Meier K. ve arkadaslari, ¢cok rotorlu insansiz hava araglar1 i¢in riizgar tahmini
caligmasinda rlizgar hiz1 ve riizgar yoniini belirleyen bir yaklagim caligmasi
yapmustir. Egim yontemini kullanima hazir bir insansiz hava araci kullanarak
ampirik verilerle dogrulamistir. Ticari bir insansiz hava araci {iizerinde
kullanilabilecek havada asili kalma kosullarinda egim yaklagimina benzer sekilde
performans gosteren, ayn1 zamanda dinamik uguslar sirasinda riizgar tahminleri
iiretebilen yeni ve daha genel bir tahmin semasi1 dnermistir. Son olarak dikey riizgar
bilesenini goz ard1 etmenin yatay riizgar tahmini tizerindeki etkisini ampirik olarak

degerlendirmistir [5].

Rhudy M. ve arkadaslari, insansiz hava araci tutumu, yonii ve riizgar tahmini
tizerine GPS/ANS ve hava veri sistemi olan bir calisma yapmislardir. Bu ¢aligmada
hava veri sistemi bilgilerini iceren yeni bir ucak tutum tahmini formiilasyonu
tizerine c¢alisilmistir. Bu formiiliin, yapilan diger caligmalara gore farki GPS hiz
bilesenlerinin riizgar dikkate alinarak gévde ekseni hiz bilesenleri ile dogru sekilde
iligkilendirilmesi olmustur. Boylece etkili bir riizgar liggeni ortaya ¢ikarilmistir. Bu
icgen, hava hizi, yer hiz1 ve riizgar hiz1 bilesenlerinden olusmaktadir. Bu ayarlama

nedeniyle tahmini tutum durumlarn ugagin sabit yer eksenine gore gercek



yonelimine karsilik gelmektedir. Ozellikle sapma agis1, yana kaymanin dikkate
alinmas1 yoluyla rota agisindan bagimsiz olarak tahmin edilebilmistir. Deneysel
sonuglar etkili dontis ve egim tahmin performansinin yiiksek oldugunu gostermistir.
Yapilan algoritmanin bir faydasi, tahmini hiicum agisinin ve yana kaymanin riizgar
sensoriinden karsilik gelen bir dogrudan 6lgiime gore daha diizgiin olmasi1 olarak
ortaya konulmustur. Bu sayede meteoroloji istasyonlarina da bu algoritmadan

ortalama riizgar vektori bilgisi verilmistir [6].

Cho A. ve arkadaglari; tek antenli GPS alicis1 ve pitot tiipii olan bir insansiz hava
araci lizerindeki riizgar tahmini ve hava hizi kestirimcisi ¢alismasinda; tek antenli
bir GPS alicis1 ve bir hava hiz1 sensorii kullanarak riizgar hizi ve yoniiniin tahmin
edilmesinin yani sira hava hizi 6lgeklendirme faktoriiniin kalibre edilmesi i¢in yeni
bir yaklasim sunmuslardir. Onerilen algoritma, yer hizi, riizgar hiz1 ve hava hizi
arasindaki geometrik iliskiyi kullanmistir ve ucus aerodinamigini veya yon bilgisini
hesaplamalara dahil etmemistir. Ancak doniisler ve dairesel manevralar gibi farkli
yonlerdeki ucgus ayrintilarina ihtiya¢ duymuslardir. Ugus testi sonuglar
genisletilmis kalman filtresiyle tasarlanan algoritmanin iyi olarak calistigim
gostermektedir. En kotli baslangic kosullar1  dikkate alinarak yapilan
simiilasyonlarda ve hizli manevralarin girdi olarak beslendigi simiilasyonlarda
saglam sonuglar alinmistir. Tahmini riizgar hiz1 ve yonii, yatay yer hizindan elde
edilen sonuglarla birebir Ortiismistiir. Tahmini hava hiz1 kalibrasyonu ve
Olceklendirmesi de yapilan ¢alisma sonucunda hava hizim1 da makul o6lgiide
diizelttigini ortaya koymustur. Disiik fonksiyon maliyetiyle insansiz hava
araclarinin igletilmesi adina 6nerilen yontem karmasik kalibrasyon siireci yiikiiniin

azaltildigini gostermistir [7].

Krause C. ve arkadaslari, sabit kanatli bir insansiz hava araci i¢in genel bir dolanma
otomasyonunun gelistirilmesi ¢aligmasinda; sistem otomasyonunun bir geligtirmesi
olan ve ugus operatoriiniin bir hata manevrasina girmesini veya hata manevrasindan
cikmasini saglayan bir dolanma otomasyonunu amaglamaktadir. Bu algoritma bir
komut arayiizii vasitasiyla uygun manevray algilar, ilgili modiilii uygulama icin
etkinlestirir ve mevcut gezgin durumunu yer istasyonuna iletir. Dolanma
algoritmasi, aerodinamik olarak modellenebilen insansiz hava araglarinda

denenmis ve basarili sonuglar alinmistir [8].



Regina N. ve arkadagslari, yer tabanli hedef yoriinge takibi ve gezintisi i¢in insansiz
hava araci yonelimi iizerine yaptig1 ¢alismada; hedefin konumuna bagl olarak
saliniml1 bir yoriinge olusturmaya ve izlemeye yonelik bir yontem sunulmaktadir.
n parametresinin degeri her 2m saniyede bir Orneklenmektedir. Hedef hizinin
6l¢timii elde edildikten sonra n degeri sayisal olarak hesaplanir. Salinim merkezinin
olusturdugu yol, 6zellikle sabit hiz sinirlamasi olan hava araglari i¢in uygundur ve
insansiz hava aracmin kolayca yonlendirilebilecegi yumusak doniisler {iretir.
Bununla birlikte, trim frekansi, salinim merkezi tarafindan olusturulan yonergenin
kabul edilebilir bir yanal ivme ile sonuglanmasini saglayacak kadar kiiclik
secilebilir. Ayrica bu tiir yoriingelerin izlenmesine yonelik yeni bir yonlendirme
kanunu sunulmaktadir. Yonlendirmenin stabilite kanit1 verilmistir ve sonug¢ olarak
ucusun dogrudan salinim yoriingesinin merkezinde ucacagini garanti eder. Alti
serbest derece ugus modeli simiilatorii lizerinde insansiz hava araci dikkate alinarak
ileri simiilasyonlar yapilmigtir. Salinim merkezi fikrinin Onerilen yonlendirme
yasasiyla birlikte gercek¢i durumlarda ¢ok iyi davramislar sergiledigi

goriilebilmistir [9].

1.2 Tezin Amaci

Bu tezin amaci, kestirimci yontemlerle otopilot uygulamalarinin hata oranlarinin
azaltilmasi lizerine ¢alisma yapmak olmustur. Yardimci otopilot algoritmalarinin
fazla maliyet ve karmasikligi arttirmamak icin daha az sensor eklenerek
yapilabilecegi, kestirim ve yaklagimlarin gergege yakin sonuglar verebildigi, kararli
caligmanin arttirllmast i¢in de geri beslemeli kontrol ve ince ayarlarin
yapilabilecegi  vurgulanmak istenmistir. Yardimci otopilot uygulamalar
tasarlanirken Ozgiin ve denenmemis yontemler tasarlanmaya c¢aligilmistir.
Miikemmel, miimkiinii yener diisturuyla yola ¢ikilarak problemler basitlestirilmeye
calisilmistir. Ayrica bu c¢alisma ile aviyonik ve otopilot tasarim alanindaki diger
caligmalara fikir vermesi  amaglanmis olup , bir insansiz hava araci veya seyir

fiizesi modeli kullanilmadan algoritmalar gelistirilmistir.



2

TEMEL UCUS MEKANIGI

2.1 Ucus Kontrol Yiizeyleri

Insansiz hava araglar1 ve seyir fiizelerinde hareket birbirine dik {i¢c ayr1 eksende
serbest olarak gerceklesir. Eksen takimi x,y ve z eksenleri olarak adlandirilir.
Boylamsal (longitidunal) eksen; x ekseni, yanal (lateral) eksen; y ekseni, dikey

(vertical) eksen; z ekseni olarak adlandirilir.

Ugusun x (longitidunal) ekseni iizerindeki hareketine yuvarlanma (roll) hareketi
ismi verilir ve bu hareket insansiz hava araglarinda kanatgiklarla (aileron), seyir

fuzelerinde ise kontrol tahrik sistemi kanatlar1 ile kontrol edilir.

Ugusun y (lateral) ekseni iizerindeki hareketine yunuslama (pitch) hareketi ismi
verilir ve bu hareket insansiz hava araglarinda irtifa diimeniyle (elevator), seyir

fuzelerinde kontrol tahrik sistemi kanatlari ile kontrol edilir.

Ugusun z (vertical) ekseni iizerindeki hareketine sapma (yaw) hareketi ismi verilir
ve bu hareket insansiz hava araglarinda istikamet diimeni(rudder) ile, seyir

fiizelerinde ise sabit kanatlar ve kontrol tahrik sistemi kanatlar ile kontrol edilir.

Ucus kontrol yiizeyleri ve agilar1 Sekil 2.1 ile gosterilmistir.

Starboard
aileron

Elevator

N

Rudder

ey

Elevator

Positive control
angles shown

Port aileron

Sekil 2.1 Kontrol ylizeyleri ve acilar



Ugusa temelde etki eden dort ana kuvvet vardir. Bu kuvvetler; kaldirma kuvveti
(lift), itme kuvveti (thrust), siiriikleme kuvveti (drag) ve agirlik (weight) olarak
tanimlanir [10, 11]. Itme kuvveti, ugusta hava hizin1 olusturur ve motor gaz kolu
(throttle) ile kontrol edilir [12]. Hava hizinin yere gére durumuna yer hizi adi verilir
ve yeryiizline olan izdlisime gore hesaplanir. 3 eksende gbéz Oniinde
bulunduruldugunda, boylamsal eksende hiz ve motor gaz kolu kontrolii de otonom
kontroliin bir parcast haline gelmektedir [13]. Sekil 2.2 ile ugusa etki eden 4 ana

kuvvet gosterilmistir.

*Lift (Kaldirma)

Thrust (Itme) Drag (Siiriikleme)

V' Weight (Agirlik)

Sekil 2.2 Ucusa etki eden kuvvetler

2.2 Ucus Fazlar

Ucusun baglangic agsamasindan bitis asamasina kadar olan tiim adimlar ugus fazlar
olarak adlandirilir. Bir insansiz hava aracinda ugus fazlari; pistte taksi (taxi), kalkis
(take-off), tirmanma(climb), seyriisefer (cruise), alcalma(descent), yaklagsma
(approach), inig(landing) olarak tanimlanmistir [14]. Bir insansiz hava aracindaki

ucus fazlar1 Tablo 2.1 ve Sekil 2.3 ile gosterilmistir.

Seyir fiizesinde ise ugus fazlari; firlatma (launch), seyriisefer (midcourse)
(tirmanma (climb), seyir (cruise), gidiim fazi (guidance)), terminal (terminal)
(arayici1 faz1 (seeker)), olarak tanimlanmistir. Bir seyir fiizesindeki ugus fazlari

Tablo 2.2 ile gosterilmigtir [15].



Tablo 2.1 Insansiz hava araglar icin ugus fazlari

Ucus Fazi Tamm
Pistte Taksi Ucagin kalkis dncesi ve inis sonrasi pistte yaptig1 harekete taksi
(Taxi) denir.

Kalkis (Take-off) |Ugaga uygulanan kalkis i¢in yeterli olan kaldirma giiciiniin
uygulanmasi sonrasi yere gore 35 feet irtifaya ulasana kadar

olan ucus fazidir

Tirmanma Ucusun yanal eksende istenen irtifaya gelene kadar pozitif
(Climb) tirmanma orant ile yaptigi ugus fazidir.
Seyir (Cruise) Ugusun hedeflenen irtifa, hiz ve yonelim acgisiyla diizlemsel

olarak yapilan ugus fazidir.

Algalma Negatif tirmanma orani ile yaklasma evresine kadar olan irtifa
(Descent) kaybedilen ugus fazidir.

Yaklagma Yere gore 1000 feet irtifa ile inis palyesi arasindaki inis pistine
(Approach) yapilan ugus fazidir.

Inis (Landing) |Inis palyesi ile piste temas (touch-down) arasindaki ugus

fazidir.

Seyir

Tirmanma

PistteTaksi  Kalkig Yaklasma *  inig

Sekil 2.3 Ucus fazlari



Tablo 2.2 Seyir flizeleri i¢in ugus fazlar

Ucus Fazi Tanim

Firlatma Seyir flizesinin bagil platformdan firlatildig1 fazdir. Bu
(Launch) fazda ANS veya AOB temelli ugus yapilir.

Seyriisefer Seyir fiizesinin ara satha ugusunun yapildigi ugus fazidir.
(Midcourse)

Terminal Terminal fazinda seyir flizesi glidiimii, arayici ve hedefin
(Terminal) pozisyonu lizerinden yapilir. Hedefe kadar olan ucus fazidir.

2.3 Eksen Takimlari

Ugus hareketini tanimlamak ve hareket denklemlerini yazabilmek igin eksen
takimlarinin ya da baska bir ifade ile koordinat sisteminin belirtilmesi
gerekmektedir. Hangi koordinat sistemi iizerinde tanimlama yapiliyorsa ilgili
koordinat sisteminden diger bir koordinat sistemine ge¢is i¢in dondiirme formiilleri

kullanilmaktadir.

Ugus hareketi i¢in iic koordinat sistemi tanimlanmigtir. Bunlar; ugus govde
referansh eksen takimi, ugus yer referansh eksen takimi ve ugus kararlilik eksen
takimidir. Ugus govde referansli eksen takimi, insansiz hava araglarinda veya seyir
fiizelerinde; govdeye sabitlenmis olarak diisiiniilebilir. Bu eksen takiminda merkez
noktasi, insansiz sistemin veya seyir fiizesinin agirlik merkezi noktasi olarak
konumlandirilir. X ekseni boylamasina olan ugus ekseni, Y ekseni X eksenine gore
sag kol ucu, Z ekseni ise dikey eksen olarak tanimlanir. Insansiz sistemler ve seyir
fiizelerinde genellikle gdvde eksen takimi, referans eksen takimi olarak
kullanilmaktadir. Ozellikle seyir fiizelerinde, algoritma dongii siireleri ok kisa
oldugundan doniistim formiillerine ihtiya¢ duyulmadan govdeye gore eksen kontrol
edilir. Govde eksen takimmin bir insansiz hava araci ve seyir filizesi igin

goriiniimleri Sekil 2.4 ile gosterilmistir.
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Sekil 2.4 Govde referansli eksen takimi

Ugus yer referanshi eksen takiminda merkez yine insansiz hava aracinin veya seyir
fiizesinin agirlik merkezi olarak alimir. X ve Y eksenleri birbirlerini dik olarak
keser. Z ekseni ise yer istikametini merkez istikamet olarak c¢izdirir. Bu eksen
takiminda boylamsal olan X ekseni kuzey (N), Y ekseni ise dogu (E) yonlerini
gosterir. Literatlirde de kuzey-dogu-yer (north-east-down / NED) olarak tanimlanir.

Sekil 2.5 ile yer eksen takim1 gdsterilmistir.

Sekil 2.5 Yer referansli eksen takimi

Kararhilik eksen takiminda, diger eksen takimlarinda oldugu gibi merkez ucak
agirlik merkezi olarak kabul edilir. Bu eksen takiminda ugus gévde referansli eksen
takiminin, yanal eksen iizerinde hiicum agis1 kadar dondiirlmesi ve boylamsal

ekseninin serbest riizgar dogrultusunda oldugu durumdur [16, 17].
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2.4 Ucus Mekanigi

Ugus mekanigi, aerodinamik, performans ve aeroesneklik gibi disiplinlerin bir
araya gelerek olusturdugu disiplinler arasi bir yontemdir. Ugus mekanigi hava
aracglar1 ve seyir fiizelerinde etki eden kuvvetler ve momentleri inceler. Hava
araclarina etki eden temelde ii¢ ayr1 kuvvet vardir. Bu etki eden kuvvetler Sekil
2.6’da gosterilmistir. Bu kuvvetleri temel olarak Newton kanununa gore
denklemler olusturuldugunda ugus ic¢in alt1 serbestlik dereceli dogrusal olmayan
denklemleri tiiretilmektedir [18]. Ucus esnasinda olusan bu ana kuvvetler,
aerodinamik kuvvet, itme kuvveti ve yer¢cekimi kuvvetinden olusur. Tablo 2.3 ile

ucusa etki eden tiim bilesenler gosterilmistir [19].

Z%,

Sekil 2.6 Ucusa etki eden bilesenler

Ucusa etki eden bilesenlerin tanimlar1 Tablo 2.3 ile gosterilen sekildedir [10]. Ugus
icin govde referanshi eksen takimi, yer referansli eksen takimi doniisiimlersi,
dondiirme formiilleri kullanilarak elde edilir. Ugus mekanigi i¢in ana hesaplamalar
yapilirken en 6nemli parametre; hangi eksen takiminin referans alindigi tizerinedir.
Ornegin, enlem boylam ve yer hiz1 gibi bilesenler, yeryiizii referansh oldugu icin,
diger tiim parametreler govde eksen takimina goére yapilmis olsa da bu
parametrelerin hesab1 yapilirken, yerylizii referansli eksen takimina gecis

yapilmalidir.
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Tablo 2.3 Ugusa etki eden bilesenler

Gosterim Tamm

Xb, Y, Zb Govde eksenleri bilesenleri

Tx, Ty, T Itme kuvveti bilesenleri

Wy, Wy, W, Yercekimi kuvveti bilesenleri

X, Y, Z Aerodinamik kuvvet bilesenleri
L,M,N Aerodinamik moment bilesenleri

u, v, w Dogrusal hiz bilesenleri

p.qr Acisal hiz bilesenleri

Ik Iy, I Eylemsizlik momenti bilesenleri

Ly, Lyz, Ixz Carpim eylemsizlik momenti bilesenleri

Cp, Cs, Cp aerodinamik kuvvet katsayilari, QO basing katsayisi, S kaldirma yiizey

alan1 olarak alindiginda ana aerodinamik kuvvet denklemleri asagidaki gibidir [19];

X=Cp0S 2.1)
Y=Cs08 (2.2)
Z=C.0S8 (2.3)

Ci, Cn, C, aerodinamik moment katsayilari, O basing katsayis1 ve S kaldirma
ylizey alan1 ve / kanat aciklig1 olarak alindiginda aerodinamik moment denklemleri

asagidaki gibidir [19];

L=CiQSI (2.4)
M=CnQSI (2.5)
N=C,08581 (2.6)
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Ucus mekanigindeki durum degiskenleri Tablo 2.4 ile tanimlanmigtir [19].

Tablo 2.4 Durum degiskenleri

Gosterim Tanim Gosterim Tanim
V| Hiz Xe | X eksenindeki konum
o (alfa) | Hiicum agist Y. | Y eksenindeki konum
b (beta) | Kayma agis1 Z. | Z eksenindeki konum

p | Yuvarlanma agisal hiz | 0, delta throttle | Throttle degiskeni

g | Yunuslama agisal hiz da delta aileron | Aileron degiskeni
r | Sapma agisal hiz Oe delta elevator | Elevator degiskeni
v (psi) | Sapma agist or delta rudder | Rudder degiskeni
0 (theta) | Yunuslama agist ordelta flap | Flap degiskeni
@ (phi) | Yuvarlanma agis1 ordelta rv | Ruddervator degiskeni

Hiicum (o) agisinin ve sapma agisinin hiz bilesenleri cinsinden tanimlanmasi

asagidaki denklemlerle tanimlanabilir [19];

V=’ +v+w')” (2.7)
a = tan " :% (2.8)

ﬁ = sin -1V — (29)

4
v
Ugus hatt1 agis1 (y) ve irtifa (Ze) degiskenleri de hiz cinsinden asagidaki gibi

tanimlanabilir [15];

Ze=Vsiny=Vsin (0 —a) (2.10)

vy =0 —a=arcsin (Z. /V) (2.11)
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Ugus hareket denklemleri temel Newton yasalarindan c¢ikartlmistir. Tim bu
denklemler Bolim 2.3 ile tanimlanan gdvde eksen takimi referans alinarak

hesaplanmistir [19].

Lineer olmayan modelin olusturulmasi i¢in vektor tanimlari Tablo 2.5 ile

gosterildigi gibidir.
Tablo 2.5 Vektor tanimlamalar

Gosterim Tanim
F =[Xs, YB, Zg] Kuvvet vektori
M=[L, M, N] Temel moment vektori
V=[uv,w] Ana hiz vektori
W=[p,q,r1] Acisal hiz vektorii
® =0, 0, vy] Durum vektori

Ixx —Ixy —Ixz Atalet moment matrisi
I=|-lyz Ilyy -lyz

—Izx —=lzy Izz

Z F = % (mV)+mWxV) (2.12)

ZMz%(IW)+Wx(IxW) 2.13)

2.12 ve 2.13 numarali esitliklerde Newton’un dinamigin temel prensibi yasasina
gore ana kuvvet ve ana moment denklemleri verilmistir. Lineer olmayan model,
dinamik ve kinematik hareket denklemleri {izerinden tiiretilmistir. Bu noktada

sirayla kuvvet, moment ve durum denklemleri ¢ikarimi yapilmaktadir.

F = [Xg, YB, Zg] kuvvet vektorii olarak tanimlanmistir ve ucus agirlik merkezinde
olusan temel aerodinamik kuvvetlerin, yer¢ekimi kuvvetlerinin ve itki kuvvetinin

toplamidir. Ugus agirlik merkezine etki eden kuvvetler ayn1 zamanda eksen takimi
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merkez noktasina da etki eden kuvvetlerdir. Lineer olmayan model {izerinden

kuvvet vektori esitligi;

F=mV+ WxmV (2.14)
Xpg=mu+qgw—-rv) (2.15)
Yp=m® +ru—pw) (2.16)
Zp=m (w+ pv—qu) (2.17)

M = [L, M, N] moment vektorii olarak tanimlanmistir. Ucus kiitle atalet toplam
momenti ve ¢arpimlarin toplam atalet momenti yapisal olarak kiitle dagilimina
baglidir. Atalet momentinin biiyiidiigli dagilimlarda, ugusun doniislerde gdsterecegi

direng biiylik olur [19]. Lineer olmayan model {izerinden tiiretilen moment vektorii

esitligi;
M=1IW+WxIW (2.18)
L = ple— 1 Lz — qply- + qr (I-— 1, (2.19)
M =gl —pr (la—Ly + (p° 1) L (2.20)
N = rL: —pl: + pq(Ly — L) + qrl (2.21)
seklindedir.

Temel hareket denklemlerine dayanan durum denklemleri ise ucus denklemlerini
zaman degisimlerine gore tanimlamaktadir. [20] Bu durum denklemleri gévde
eksen takimi ve ataletsel eksen takimi arasinda kalan Euler acilariin zamana gore

tiirevleri ile ifade edilir [20].

® = [¢, 0, y] Euler acilar1 vektorii, insansiz hava aract ya da seyir fiizesinin
koordinat sistemindeki yoOnelimlerini gostermektedir. Acilar icin denklem

cikarimlar1 da asagidaki gibidir;

® = [E(D)] W (2.22)

1 sinptanf  singptanf
[E(®)] = |0 cos@ —sing (2.23)
0 sing/cos@ cosp/cosO

p =@ —ysind (2.24)

q = 0 cosp + y cosl sin ¢ (2.25)
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r =y cost cosp — O sing (2.26)
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3

KONTROL TEORISi VE TEMEL OTOPILOT
TASARIMI

Temel otopilot kontrolcii tasarimi ugusa etki eden ii¢ ekseni kontrol etmek {izerine
tasarlanir. Yatay otopilot ugusun yatay eksendeki yonelim acisini kontrol etmek
tizere tasarlanir. Dikey otopilot irtifa kontroliinii deniz seviyesi ve cografik seviyeye

gore yapar. Hiz otopilotu ise ugus hizin1 yer ve hava hizina gére kontrol eder.

3.1 Kontrol Sistemleri

3.1.1 PID Kontrolcii

Oransal, Integral, Tiirevsel (Proportional Integral Derivative, PID) kontrol yontemi
basit yapist ve giirbiiz performans 6zellikleri nedeniyle hem endiistride hem de
havacilik uygulamalarinda siklikla kullanilan bir yontemdir. Pratikte tiirevsel
kismin ¢ok fazla kullamlmamasi ile birlikte Oransal Integral (PI) kontrol

yontemlerinin daha sik kullanildig1 goriilmektedir [21].

PID kontrolciiniin amaci istenen deger ile anlik deger arasindaki fark: kiiciilterek
istenen degere yakinsanmaktir. Bu noktada kararlilig1 arttiran oransal ve integral
etkisinin ¢ok iyi hesaplanmis olmasi gerekmektedir. Istenen deger etrafinda
histerisiz olusmasi ve buradaki salinimin devam etmesi, Ozellikle kontrol
ylizeylerinin kumanda edildigi otopilot sistemlerinde istenmeyen etkiler

olusturacaktir. Sekil 3.1 ile PID kontrolcii i¢in basit model gosterilmistir.

—» P(s)
Kp
u > x= Ax+ Bu y
¢ |errore(t) @0 N lf | y=Cx+ Du
K
r(t) Ki
Au

At
Kd

Sekil 3.1 PID kontrol blok gosterimi
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Oransal integral tiirevsel kontrolciiniin matematiksel ifadesi asagida verilmistir.

u(t) = Kp e(t) + Ki [ e(t) + Kd dd—(t” (3.1)
u(t) = Kp (e(t) + % f e(t) + Td d‘;—(tt)> (3.2)
e(t) =r(t) —y@®) (3.3)

Tablo 3.1 PID parametreleri agiklamalari

Gosterim Aciklama

Kp Oransal kontrol kazang sabiti
Ki Integral kontrol kazang sabiti
Kd Tiirevsel kontrol kazang sabiti
e(t) Fark, hata

Ti Integral zamani

Td Tiirev zamani

1(t) Giris isareti

y(t) Cikis igareti

3.1.2 LQR Kontrolcii

Birden fazla giris ve birden fazla c¢ikis bulunduran sistemlerde kararliligin
arttirtlmasi i¢in dogrusal kare regiilator (linear quadratic regulator, LQR) metodu
kullanilmaktadir. Dogrusal kare regiilator, kontrolciiniin giirbiizliigii ve kararliligini
arttirmakla birlikte; maliyet parametresini en kiiclige yakinsayacak, kazang

matrisini ¢gikarmaktadir [22, 23]. Sekil 3.2 ile LQR kontrol yontemi gdsterilmistir.
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x= Ax+ Bu X
y=Cx+ Du

r(t)

Sekil 3.2 LQR kontrol blok gosterim

Dogrusal kare regiilator kontrolcii icin matematiksel ifade asagidaki gibidir [15];

] = wfooo(xT Qx+u' Ru)dt (3.4)

= ! 3.5

Qi = x? maksimum degeri (3-5)
1

Rjj = — (3.6)

u

© maksimum degeri

3.2 Yatay Otopilot

Yatay (lateral) otopilot, yatay ugus eksenindeki hareketi kontrol etmek igin
tasarlanmis otopilottur. Yatay otopilotta yonelim acist (heading) degeri
kullanilarak, kanatciklar (aileron) kontrol edilir. Yonelim agis1 (heading) cografik

0° ile cografik 360° arasinda degisir. Kuzey yoniinii cografik 0° temsil eder.

Yanal statik stabilite, ugusun yuvarlanma anlaminda kanat seviyesi dengesini
koruma yetkinligi ile alakalidir. Kanat seviyesi bazilar1 ugusu istikrarsizlastirici
olan bir¢ok baska katk1 olmasina ragmen, bir ugusa yanal statik stabilite kazandiran
en gorliniir parametredir. Bu parametrenin kontrolii sabit trim durumunda tim
ucusun kanatlarinin diiz olmasi gereksinimi karsisinda yanal statik stabilite ve buna
bagl olarak otopilot, en bastan tasarlanmak durumundadir. Cok fazla yanal statik
stabilite durumunun ugus iizerinde yanal manevra kabiliyetini azaltacaglr da bu
stabilitenin esnekliginin dnemini gostermektedir. Sekil 3.3 ile yatay otopilot kontrol

mantig1 gosterilmistir.
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Pref i ¢
J»O—p o e Aileron kontrolciisii > -
kontrolciisi
Ugus Dinamigi -
Bref=0 _ p

C ": Kayma agis1 gl >
kontrolciisii .

Sekil 3.3 Yatay otopilot genel tasarim mimarisi

Sekil 3.4’de tasarlanan yanal otopilot istenen yonelim agisi ile sensdrden alinan
yonelim acisinin farkinin en aza yakinsanmasi yontemi tizerine tasarlanmistir. Giris
olarak sensor yonelim acist (heading sensor) degeri ile istenen ydnelim agisi
arasindaki fark hesaplanip, hata oran1 bulunmustur. Hata oraninin yiiksek olmasi
kararlilig1 etkileyecegi ve otopilotun ¢iktist olarak kontrol ylizeylerine ani hizli

degisikliklere sebep olabilecegi icin hata orani sinirlandirilmistir.

Yanal otopilot tasarlanirken kaskat bir yap1 kullanilmistir. Ugagin normal veya
dikey ekseni ile ucagin boylamsal eksenini iceren diinyanin dikey diizlemi
arasindaki ac1 olan yatis agisi (bank angle), hesaplanan fark acisina etkisi ilizerine
eklenerek oransal kontrolciiye girdi olarak kullanilmistir. Bu kontrolciiniin ¢iktisi,
donilis oranmi ile kiyaslanarak yeni bir fark orani hesaplanmis ve otopilot aktif
durumunda, oransal integral bir ikinci kontrolciiye girdi olarak kullanilmistir.
Aileron kontrol yiizeylerinin ilk durumu bu kontrolciide baslangi¢ durumu olarak
kabul edilerek, her otopilot aktif komutunda otopilotun kararliligi arttirilmgtir.
Kontrolcii sonrasinda dogrulugunun arttirilmasi i¢in siirlandirma eklenerek,
aileron hareketi (-1) — (1) degerleri arasinda olacak sekilde aileron hareketi ¢ikti

olarak kullanilmistir.
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PD kontrolci

fark(error)

PD(s)

Pl kontrolcii

>

Yonelim Agisi Sensor Fark limitleyici

]
D

Desired_Hdg

T — Yatis Agisi
Istenen Yénelim Agisi
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Déns orani
limitleyici

P >= 1

»

Otopilot aktif degilken
"0" degeri kullaniliyor

»{ £ PI(s) \'HIV x[10n] “ m

Aileron Oran Limitleyicisi Aileron Ciktisi

@

Otopilot Aktif Komutu

D,

Aileron Pozisyonu|

£
Aileron_Position

eron ilk pozisyon kayit

Aileron Cikisi
Limitleyici

Otopilot Aktif yiikselen kenarinda
kaydedilen Aileron Pozisyonu

Sekil 3.4 Yatay otopilot kontrol blogu
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Yatay otopilot i¢in tasarlanan otopilot kontrol blogunun ¢iktis1 Sekil 3.5 ile
gdsterilmistir. Istenen ydnelim acis1 ve sensdrden alinan yonelim agis1 arasindaki
fark, kontrol edilmek istenen hatay1 belirlerken, yatis agisi degeri bu hatadan
cikarilmis ve PD kontrolcii ile agisal olan bu hata, zamana gore oransal hata oranina
cevrilmistir. Otopilot aktif komutu ile kontrolcii PI, ilk aileron degerini de baz deger

olarak alarak aileron komutlarini olusturmustur.

T T T T T T

W . e |

s | stenen Yonelim Agisi
Yonelim Agisi Sensoru

100

3

Yoenlim Agis

B~
(=]

I 1 I I 1 i 1

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Offset=0 Zaman(s)

0.8

o
2]

Dénus Orani
o
F-

0.2

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Offset=0 Zaman(s)

Sekil 3.5 Yatay otopilot ¢iktilar
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3.3 Dikey Otopilot

Dikey (longitidunal) otopilot, dikey ucus ekseni hareketini ve dogal olarak irtifay1
kontrol etmek i¢in tasarlanmis otopilottur. Dikey otopilot (pitch) degeri kullanilarak

(elevator) kontrol edilir.

Sabit kontolcii olarak tanimlanan durum, dikey otopilot kontrol yiizeyi olan elevator
ve elevator sekmesinin mevcut trim durumuna karsilik gelen sabit ayarlarda tuttugu
durum anlamina gelir. Uygulamada ugusun trim kumandalar1 i¢in gereken sabit
ayarda tuttudugu durum anlamina gelir. Bu, elbette ugusun stabil oldugunu ve
trimde oldugunu varsayar. Statik olarak stabil bir ucus i¢in stabilite marj1 Ky pozitif
olmas1 beklenir. K, degeri ne kadar biiyiik olursa ugusun sahip oldugu stabilite ve
kararlilik derecesi o kadar yiiksek olur. Ugusta eksen takimlarinin merkezi olan,
agirlik  merkezinin kontroliin  sabit ndtr noktast h, degerinin ilerisine
konumlandiginda ugusun stabil olmasi beklenir. Dolayisiyla kabul edilebilir
kararlilik marjlari, belirli bir ugusta izin verilen agirlik merkezi konum toleransi
araliin belirler. Bu insansiz hava araglar1 ve seyir flizelerinde temel tasarim
parametresi olarak karsimiza ¢ikmaktadir. Agirlik merkezi konum toleranslari, arka
sinir olarak genellikle kontroliin sabit notr noktasina karsilik gelirken, 6n sinir izin
verilen maksimum kararlilik marjina gore belirlenir. Bu noktada 6zellikle dikey
otopilot tasariminda stabilitenin yiiksek olmasi, stabilitenin olamamas1 kadar ugus
lizerinde olumsuz etki yaratacagi da unutulmamalidir. Cok kararli bir sistem,
esnekligi de kaybeder ve Ozellikle dikey otopilot kontrolclisiinde algalma ve

ylikselme isterlerini zamana gore karsilamasi zorlagir.

Sekil 3.6’da tasarlanan dikey otopilot, ugus irfita diimenini kontrol etmek amaciyla,
yere gore irtifanin anlik degeri ile istenen irtifa arasindaki farkin en aza indirmesi
yontemi ile tasarlanmistir. Girig olarak irtifa sensor verisi (Altitude Sensor) ile
istenen irtifa verisi (Desired Altitude) arasindaki matematiksel fark hesaplanarak,
ani alcalma ve yiikselmeye karsin limitlenmesini girdi olarak kullanir. Burun agis1
(pitch angle) bu otopilotta kaskat kontrolcii olarak kullanilmistir. Burun agisinin
anlik durumu etkisi ilk hesaplanan farka eklenerek, dikey otopilot aktif sinyali ile
oransal integral kontrolciiye sokulur. Bu kontrolciiden alinan ¢ikis irtifa diimeni
kontrol datas1 ¢ikisi olarak kullanilir. Irtifa diimeni(elevator) kontrol datasi (-1) —

(1) degerleri arasinda sinirlandirilmistir.
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Sekil 3.6 Dikey otopilot kontrol blogu
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Sekil 3.7°de dikey otopilot kontrol blogu i¢in ¢ikt1 verilmistir. Dikey otopilotta
istenen irtifa ve sensorden alinan irtifa bilgisi, yiikselis agisina g¢evrilmis ve
sensorden alinan yiikselis acisi ile farki ac1 cinsinden hatay1 vermistir. PD kontrolcii
ile zamana bagli olan durumu hesaplanarak, aci olan diizeltilmek istenen hata,
yiikselis oranmna c¢evrilmis ve PI kontrolcii ile algoritma elevator ¢iktisi elde
etmistir. PI kontrol blogu ilk deger olarak, otopilot aktif sinyalini takip etmis ve
ylikselen kenarina gore ilk elevator degerini baz elevator pozisyonu olarak hesaba

katmustir.

4 e | stonen Irtifa Farki
2500/ /\ I [ — tifa SensSri

2000~ \/\f | | |

1500~

1000

istenen irtifa Farki

500¢

1 1 1 L
0 5 10 15 20 25 30
Zaman(s)

Yukselis Agisi

0 5 10 15 20 25 30
Zaman(s)

Sekil 3.7 Dikey otopilot ¢iktilari
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3.4 Hiz Otopilotu

Hiz otopilotunda amag¢ ugusun yere gore hizinin kontrol etmesidir. Hiz otopilotu
algoritma tasariminda (throttle) kontrol edilmektedir. Hiz otopilotu ucusa etki eden
4 temel kuvvetten ikisi olan itme ve siiriikleme kuvvetlerinin kontrolii seklinde de
diistiniilebilir. Itme kuvvetini ve ugusun hava hizi kontroliinii hiz sensérlerinden
alinan bilgi ve istenen hiz arasindaki farkin hesaplanmasi sonrasi, oransal integral
bir kontrolciiye beslenmesi ile kontrol edilir. Burada motor gaz kolu(throttle)
konumunun, otopilot aktif sinyalindeki pozisyonu da ilk pozisyon olarak hesaba
katilarak, her otopilot aktif komutu ile motor gaz kolu kontroliiniin sifirlanmamast

saglanir.

fark(error)
—
Istenen Hava Hizi to m/s £ Plz) S x[10n]

Sens_Airspd ly Throttle limitiey Throttle Ciktisi
Hava Hizi Sensérii Pl kontrolcl
D,
Autopilot_Enable_Flag1

y

£y £
2 °) P{Throttle_Positionf P11 1
Throttle pozisyonu Otopilot Aktif ylikselen kenarinda

Throttle ilk pozisyon kayit kaydedilen Throttle Pozisyonu

Sekil 3.8 Hiz otopilotu kontrol blogu

Sekil 3.8 ile hiz otopilotu kontrol blogu tasarimi gosterilmistir. Sekil 3.9 ile ise bu
kontrol algoritmasinin ¢iktis1 verilmistir. Otopilot aktif sinyali ile kontrolcii devreye
girmis ve motor gaz kolunun ilk durumu burada kaydedilmistir. PI kontrolcti

sonrast throttle ¢ikis1 hesaplanmistir.
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Sekil 3.9 Hiz otopilotu ¢iktilar
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4

YARDIMCI OTOPILOT UYGULAMALARI

4.1 Rota Noktasi Yon Kestirimcisi

Rota noktas1 yon kestirimcisi otopilot uygulamasi, yonelim agis1 kontrolii yapilan
yatay otopilot i¢in tasarlanmis yardimci otopilot uygulamasidir. Rota bacaklar
belirlenmis bir ucus planlamasinda bulunulan noktadan bir sonraki rota noktasina

olan yonelim agis1 rota noktas1 yon kestirimcisi ile bulunur.

Bir rota noktasi, enlem (latitude) ve boylam (longitude) olarak tanimlanir. iki rota
noktas1 arasindaki yonelim agis1 hesabi ise enlem ve boylam bilgisi kullanilarak
yapilir. Bir rota noktasindan diger bir rota noktasina ulasildiginda, ucus planinda
liciincii bir rota noktasi1 daha varsa rota noktasina gore doniis orant maksimum
siirlart distiniilerek, ilgili rota noktasinin yakalanma hesabinin yapilmasi da
onemlidir. Ornegin Sekil 4.1°de gosterilen alt1 farkli rota noktasi olan bir ugus plani
i¢in, birinci rota noktasindan ikinci rota noktasina gidisi, birinci rota bacagi olarak
ele alalim. Birinci rota bacagi yonelim agis1 hesaplanip, bu yonelim agis1 boyunca
ucus devam ettiginde, ii¢lincii rota noktas1 bir sonraki doniis ve ikinci rota bacagina
baslangi¢ oldugu i¢in, bu ii¢ rota noktasi arasindaki aci, ilgili insansiz hava araci
veya seyir fiizesinin maksimum doniis oranina gore hesaplanarak otopilot tasarimi
yapilmasi, anlik hata agilarinin yiikselmemesine ve kararli bir ugus yapilabilmesine

yardimci olacaktir.

Moktasi 1
ELB1 . Rora Noktasi 3
E3,B3

(EG,BE) Rota Noktasi 5

[E5 BS

Sekil 4.1 Rota noktalar1
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Rota noktast yon kestirimcisi yardimct otopilot uygulamasi tasarlanirken, GPS
sensorlerinden  alman anlik enlem (Current Latitude), anlik boylam
(Current_Longitude), rota noktasi 1 enlem (Waypoint 1 Latitude), rota noktas1 1
boylam (Waypoint 1 Longitude), rota noktast 2 enlem (Waypoint 2 Latitude),
rota noktast 2 boylam (Waypoint 2 Longitude) verileri girdi olarak kullanilmistir.
Rota noktas1 yon kestirimcisinde, {i¢ ayr1 fonksiyon ile yonelim agis1, hedefteki rota
noktasina kalan mesafe ve doniis yarigapt hesaplanmistir. Sekil 4.2°de tasarlanan

rota noktasi yon kestirimcisi algoritmasi gosterilmistir.
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Sekil 4.2 Tasarlanan rota noktas1 yon kestirimci algoritmasi
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Yonelim agis1 (heading) hesabinda hedef rota noktasi enlem boylam bilgisi ile GPS
sensOriinden alinan enlem boylam bilgisi girdi olarak kullanilmigtir. Bu tiim enlem
ve boylam verisi derece cinsinden radyana g¢evrilmistir. Yonelim agis1 hesab1 ve

rota noktasina olan mesafe hesab1 Sekil 4.3°te gosterilen kod ile yapilmistir;

% Rota Noktas: Yon Kestirimcist

function [heading.distance] = yon_kestirimcisi(waypoints, current_position)

toRad = p1/180; % Ag¢1y1 radyan cinsine ¢evirme

toDeg = 180/p1; % Ag1y1 derece cinsine gevirme

earthradius = 6378137; % Diinya'nin ¢evresi (metre cinsinden)

c_lat= current_position(1)*toRad: % sensérden almnan latitude (enlem) bilgisi
c_long= current_position(2)*toRad: % sensorden alinan longitude (boylam) bilgist
t_lat= waypoints(1)*toRad: % hedef latitude (enlem) bilgisi

t_long = waypoints(2)*toRad; % hedef longitude (boylam) bilgist

heading = toDeg*mod(atan2(sin(t_long-c_long)*cos(t_lat) .cos(c_lat)*sin(t_lat)-sin(c_lat)*cos(t_lat)*cos(t_long-c_long)) .2*p1): % waypointe yonelim aciss
dlat = (t_lat-c_lat) ; % anlik ve hedef enlem farks

dlong = (t_long-c_long) : % anlik ve hedef boylam fark:

f_a = (sin(dlat/2)*sin(dlat/2))+cos(curr_lat)*cos(tar_lat)*sin(dlong/2)*sin(dlong/2):
f ¢ =2*atan2(sqrt(f_a) . sqrt (1-f_a)):

distance = earthradius*f_c; % rota noktasina kalan mesafe

returmn

Sekil 4.3 Yonelim agis1 ve hedefe kalan mesafe hesaplama kodu

Doniis yarigapmnin hesaplanmasinda bir sonraki rota noktasi enlem ve boylam
bilgisi de kullanilmaya baglanmistir. Yine tiim enlem boylam bilgisi derece
cinsinden radyana c¢evrilmis olup, lic noktanin olusturdugu iki rota bacagi
arasindaki agiya gore doniise baglama yaricapt belirlenir. Bu algoritma
tasarlanirken iki rota bacagi icin agilar hesaplanmistir. Bu acilar anlik koordinat
noktasi ile ilk hedef rota noktas1 arasindaki vektoriin kuzeye (0°) gére olan yonelim
acisi(crs21) ve anlik koordinat noktasi ile ikinci hedef rota noktasi arasindaki
vektoriin kuzeye (0°) gore olan yonelim acisidir (crs23). Sekil 4.5°te ilgili rota
bacaklar1 gosterilmistir. Bu iki acinim bulunmasiyla, doniis agis1 Sekil 4.4°te
gosterildigi gibi hesaplanir. Sekil 4.6 ile rota noktas1 yon kestirimcisi i¢in kullanilan

ornek rota noktalar1 ve kuzeye gore yonleri gosterilmistir.

% Doniis Yarigap1 1¢in mesafe hesaplama

function turn_radius = donus_yaricapi(waypoints,current_position.next_waypoint)

toRad = p1/180; % Ag1y1 radtan cinsine gevirme

toDeg = 180/p1; % Agty1 derece cinsine gevirme

c_lat = current_position(1)*toRad; % sensorden alman latitude (enlem) bilgisi

c_long = current_position(2)*toRad; % sensdrden alman longitude (boylam) bilgist

t_lat = waypoints(1)*toRad; % hedef latitude (enlem) bilgist

t_long = waypoints(2)*toRad; % hedef longitude (boylam) bilgist

n_lat = next_waypoint(1)*toRad; % bir sonraki hedef latitude (enlem) bilgisi

n_long = next_waypoint(2)*toRad; % bir sonraki hedef longitude (boylam) bilgist

crs21 = toDeg*mod(atan2(sin(c_long-t_long)*cos(c_lat) .cos(t_lat)*sin(c_lat)-sin(t_lat)*cos(c_lat)*cos(c_long-t_long)) .2*p1); % anlik yon ile hedef rota noktas: arast agt
crs23 = toDeg*mod(atan2(sin(n_long-c_long)*cos(n_lat) .cos(c_lat)*sin(n_lat)-sin(c_lat)*cos(n_lat)*cos(n_long-c_long)) ,2*p1); % anlik yon ile bir sonraki hedef rota noktas aras1 agt
crs21 = crs21*toRad; % Radyan olarak hesaplanan agty1 derece cinsine gevirme

crs23 = crs23*toRad; % Radyan olarak hesaplanan agty1 derece cinsine ¢evirme

tumn_radius = abs(toDeg*(mod(crs2 1-crs23+p1,2*p1)-p1)); % Déniis Yancap: igin mesafe

returmn

Sekil 4.4 Doniis acis1 hesaplama kodu
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Rota Moktasi 1

Sekil 4.5 Rota bacaklari

Tablo 4.1 Rota noktas1 yon kestirimcisi i¢in 6rnek koordinat

Rota Noktasi Enlem Boylam

RNI 40.045710 32.679502

RN2 40.020701 32.968566

RN3 39.770109 32.913039

RN4 39.815283 32.480261

Tablo 4.2 Algoritma sonuclari
Rota Bacagi Yonelim Acis1 Mesafe (m) Doniis Mesafesi

(m)
1) RNI1-RN2 96.35° 24790
2) RN2-RN3 189.7° 28296
3) RN3-RN4 277.9° 37357
4) RN4-RNI1 33.4° 30777

40 —

39.95 —

Boylam(Longitude)

39.85 —

X 32.4803

Y 39.8153
.

Rota Noktas! Yén Kestirimcisi

X 326795 X 32.9686
Y 40.0457 Y 40.0207
.

398 —
X 32913
Y 39.7701

326 327 328
Enlem (Latitude)

Sekil 4.6 Rota noktas1 yon kestirimci algoritma sonucu
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4.2 Yonelim Acis1 Doniis Kestirimcisi

Yonelim agis1 doniis kestirimcisi, yatay otopilotta istenilen yonelim agisinin
degismesi durumunda, en kisa yoldan doniisiin saglanmasi ig¢in tasarlanmis
yardimci otopilot uygulamasidir. Cografik koordinat sisteminde kuzey yonii 0°
olarak almmustir. Cografik kuzey ayni zamanda 360° olarak da ifade edilebilir.

Sekil 4.7°de cografik yonler ve yonelim acgilar1 karsiliklar1 gosterilmistir.

Kuzey(V) 0°

Bati(W) 270° Dogu(E) 90°

Giiney(S) 180°

Sekil 4.7 Cografik yonler ve yonelim agilari

Yonelim agis1 doniis kestirimceisinin tasarlanmasina 6n agan problem, cografik a¢1
farklar1 ile matematiksel ag1 farklarinin ayn1 olmamasi durumu olmustur. Sekil
4.8’da gosterildigi gibi anlik yonelim agisinin 1° oldugu ve 359°°lik bir yonelim
acisina doniilmek istendigi durumda; matematiksel ac1 farki 358° iken, cografik
olarak ac1 farki 2°°dir. Yo6nelim agisinin degistirilmesini tamamen matematiksel ag1
farklarinin en aza indirgenmesi tizerine kurulacak bir kontrolcii bu doniislin en uzun
yoldan ve doniis orami sinirlarin1 zorlayacak sekilde donmesi sonucunu ¢ikarir.
Otopilot kararli ¢alisma alanindan bu gibi déniislerden cikar. Ozellikle hatay1
hizlica en aza indirgemeye yonelir ve bu da doniis hizlariin artmasina, ugusta
donlis kuvvetlerinin maksimuma gelmesine ve ugusu bozucu etkenlerin

giiclenmesine sebep olacaktir.

Yonelim agis1 doniis kestirimcisi tasarlanirken cografik koordinat sistemi dort farkli
bolgeye boliinmiistiir. Bu bolgeler kuzey (0°) ile dogu (90°) arasinda kalan K-D
bolgesi, dogu(90°) ile giiney (180°) arasinda kalan D-G boélgesi, giiney (180°) ile
bat1 (270°) arasinda kalan G-B bolgesi ve bat1 (270°) ile kuzey (0°) arasinda kalan
bolge olarak belirlenmistir. Bu dort bolge i¢inde ya da bolgeler arasinda yonelim
acis1 degisimlerinin hepsini karsilayacak ve en kisa yonden doniisiin saglanmasi

Onem arz etmektedir.
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Sekil 4.8 Yonelim agis1 degisim durumu

Y6nelim agis1 doniis kestirimcisi, sensorden alinan yonelim agis1 (Sensor Heading)
bilgisiyle, istenen yonelim agis1 (Desired Heading) arasindaki farkin, belirlenen
dort bolgeden hangisinde olduguna gore belirlenmistir. Burada kullanilan
algoritma; sensorden gelen yonelim agis1 degeri ile istenen yonelim agis1 degeri
arasindaki farkin mutlak degeri, 180°ye biiylik ve esitse; hata, sensorden gelen
yonelim agis1 degerinin istenen yonelim agis1 degerinin mutlak degerinin 360°den
cikartlmis hali olacaktir. Aksi durumda sensérden gelen yonelim agisi ile istenen
yonelim acgis1 degeri arasindaki farkin mutlak degeri 180°den kiigiik ise dogrudan
sensorden gelen yonelim agis1 degeri ile istenen yonelim agis1 degerinin farkinin

mutlak degeri kullanilacaktir seklindedir.

Bu algoritma tasarlanirken en biiyiik yonelim agis1 doniisii 180° olacak sekilde
belirlenmistir. Burada yon ve yon farkinin mutlak degeri 180°’ye esitse; saga dogru,
yon ve yon farkinin mutlak degeri 180° ve bu degerden kiiciikse sola dogru doniis
lizerine algoritma kurulmus ve otopilot algoritmasina da bu sekilde beslenmistir.
Bu algoritma tasarlanirken cografik olarak saat yoniine doniis pozitif alinirken,
cografik olarak saat yonii tersi donilis negatif alinmistir. Tasarlanan yonelim agis1

dontis kestirimcisi Sekil 4.9°de gosterilmistir.

Otopilot algoritmasi ¢iktilar1 dort bolgeyi de karsilayacak sekilde test edilmis ve

sonuclar1 Sekil 4.10 ile gdsterilmistir.
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i oo —

Kuzey 0° olarak kabul edildiginde doguya
dogru donusler arti, batiya dogru déniigler
eksi olarak kabul edilmigtir

fark (error)

) —P =

Yonelim agisina etki

Sens_Hdg

Yonelim Agisi Sensor

Desired_Hdg

Istenen Yénelim Agisi

Sekil 4.9 Tasarlanan yonelim agis1 doniis kestirimcisi

1 > 1 359 > 1
Sensor_Heading 1 > Sensor_Heading Ll e >
359 o 1 2
Desired_Heading Desired_Heading
Turn Coordinator Turn Coordinator
175 | 1 2 "
Sensor_Heading il > Sensor_Heading L +
100 o 158 » 2
Desired_Heading Oeprerending

Turn Coordinator Turn Coordinator

42 > 1
275 1
Sensor_Heading : 127
Sensor_Heading 4 i
275 >
42 {2

Desired_Heading
Desired_Heading Turn Coordinator
Turn Coordinator

Sekil 4.10 Yonelim agis1 doniis kestirimcisi algoritma sonucu

4.3 Riizgar Kestirimcisi

Riizgar kaginilmaz varligi nedeniyle ugus durumlarinin ve parametrelerinin tahmini
zor bir problemidir. Bu zorluk boyutlarinin ve agirliklarinin gorece daha kiigiik
olmalar1 sebebiyle insansiz hava araglarinda, hizlarinin ve kararlh uguslarinin zor

olmas1 sebebiyle seyir fiizeleri uygulamalarinda yaygin kullanilmaktadir. Riizgar
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kestirimcisi yatay otopilot kontroliinde, yonelim a¢isinin, bozucu bir riizgar vektorii
etkisinden kurtulabilmesi i¢in tasarlanmis otopilot uygulamasidir. Riizgar etkisinin
kestirildigi bu algoritmada, riizgar hiz1 ve yonii hesaplanmaktadir. Kestirimci i¢in
sensorden alinan verilerin yani sira hiicum agis1 ve kayma agisini1 0° olacagi, yani
ucagin her zaman toplam hizinin, yoniinii gosterdigi dolayli olarak varsayilmistir.
Riizgar hiz1 ve yoniiniin olusturdugu riizgar vektoriiniin tersi hesaplanarak olusan
yonelim agis1 bozucu etkisi, yonelim ag¢isinin iizerine eklenerek, yatay otopilotun

hesaplamis oldugu yonelim agisin1 yakalamak buradaki temel tasarim yontemidir.

Hava Hizi (rGzgar
etkisi yok)

Rota Noktas: 2

‘E.?.B_‘-;ja

Ruzgar Hizi

Rota Noktasi 1

(e1,81/

Rota Noktasi 2

(E1,810)—

Rota Noktasi 1

Sekil 4.11 Riizgar hizinin etkisi

Sekil 4.11°da riizgarin iki rota noktasi arasinda yonelim agis1 hesaplanmis olan bir
ucustaki etkisi gosterilmistir. Burada hava hizi vektorii riizgarin olmadigi
durumdur. Bu durum en optimum durum olmakla birlikte hava hiz1 yer hizina
esittir. Riizgar etkisiyle yer hizi vektorli olugmustur, ancak ydnelim agisi
degismistir. Bu etki yonelim agis1 kontroliinii 6zellikle farkin biliytidiigli yerlerde
zorlar ve doniis oranlarinin smirlar1 sebebiyle bir noktadan diger bir noktaya

ulagilamaz.

Tasarlanan riizgar kestirimcisi Sekil 4.12 ile gosterilmistir. Bu algoritmanin
girdileri GPS sensorlerinden alinan anlik enlem bilgisi, anlik boylam bilgisi, hava
hizi, yer hizi ve yonelim agisidir. Riizgar kestirimcisi tasariminda {i¢ ana vektor

tizerinden tasarim yapilmistir.
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Hava hiz1 vektorii; hava hiz1 (airspeed) biiyiikliigiinde ve yonelim agis1 (heading)
yoniinde olan vektordiir. Yer hizi vektorii; yer hizi (groundspeed) biiyiikliigiinde ve
yer yonii (course) blyiikliigiindedir. Riizgar vektorii; riizgar hizi (windspeed)
blyiikliiglinde ve riizgar acis1 (wind direction) biyiikliiglindedir. Riizgar
kestirimcisi girdileri ise bu li¢ vektoriin siirekli hallerini gercek zamanli olarak

hesaplayabilmektedir. Sekil 20°de bu ii¢ vektor gosterilmistir.
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Sekil 4.12 Tasarlanan riizgar kestirimcisi algoritmasi
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Girdi olarak elimizde olan hava hiz1 ve yonelim acis1 zaten hali hazirda hava hizi
vektoriinii  olusturmaktadir. Yer hizi vektorii igin, yer hizi yani vektoriin
bliytikliiglinii girdi olarak kullanilabilir olmas1 yani sira bu vektoriin yonii (course)
hesaplanmaya muhtagtir. Yer hizt vektorii yonii ashinda riizgar bileseni
eklendiginde ugusun o an gittigi yonelim acgisidir. Ancak bu bir sensor vasitasiyla
edinilmediginden  hesaplanmasi  gerekmektedir. Bu  algoritmada GPS
sensorlerinden alinan enlem ve boylam bilgisi GPS modiiliiniin yenilenme hizi olan
Isaniyelik periyotlarla ugus siiresince kaydedilerek, her kayit sonrasi olusan
noktalarin birbirlerine gore a¢1 degisimi gbz dniinde bulundurularak ugus yoniiniin
ne oldugu hesaplanir. Yer hizi yonii icin GPS sensdriinden alinan son iki koordinat
datas1 kullanilmistir. Bu koordinatlardan birincisi 1 saniye dnce kaydedilen enlem
ve boylam bilgisi, ikincisi ise anlik enlem ve boylam bilgisidir. Tipki yonelim agis1
kestirimcisindeki hesaplama gibi burada da iki nokta arasi a¢1 Sekil 4.13 ile

gosterilen kod ile hesaplanir.

% Yer hiz1 i¢in yénelim “course” hesaplama ( phi )

function phi = groundspeed_direction(latitudes. longitudes)

toRad = p1/180; % Ag¢1y1 radyan cinsine ¢evirme

toDeg = 180/p1; % Ag1y1 derece cinsine gevirme

f_lat= latitudes(1)*toRad; % ilk kaydedilen enlem bilgisi (1 sn 6ncesi)

f_long= longitudes(1)*toRad; % ilk kaydedilen boylam bilgisi (1 sn 6ncesi)

c_lat= latitudes(2)*toRad: % anlik enlem bilgisi

c_long = longitudes(2)*toRad; % anlik boylam bilgisi

phi = toDeg*mod(atan2(sin(c_long-f_long)*cos(c_lat) ,cos(f_lat)*sin(c_lat)-sin(f_lat)*cos(c_lat)*cos(c_long-f_long)) .2*p1);
return

Sekil 4.13 Yer hiz1 yonii hesaplama kodu

Yer hiz1 vektoriinlin yoniiniin de hesaplanmasi ile birlikte artik yer hizi vektori
bliyiikliigli ve yonii de sonraki hesaplamalara dahil edilebilir durumdadir. Yer hiz1
vektorli, hava hizi vektori ile riizgar hizi vektoriiniin bilesikesidir. Riizgar hizi
vektoriiniin  hesaplanmasi i¢in; yer hizi vektdriinden hava hizi vektoriiniin
cikarilmast gerekmektedir. Bu hesaplama tasarlanan riizgar kestirimcisi
algoritmasinda iki adimda yapilmistir. Bu {i¢ vektoriin olusturdugu iiggen

hesabindan riizgar hiz1 agis1, Sekil 4.14°te gosterilen kod ile hesaplanmaktadir.
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% Riizgar A¢is1 Hesaplama

function wind_course=windcoursecalculator(Speeds.phi.psi)

toRad = p1/180; % Ag1y1 radyan cinsine ¢evirme

phi = phi*toRad; % convert course

ps1 = psi*toRad; % convert heading

aspd = Speeds(1): % Hava hiz1 Airspeed ayirma

gspd = Speeds(2); % Yer hizi Groundspeed ayirma

beta= psi-phi; % Hava hiz1 yonii ile yer hiz1 yonii arasindaki fark

wind_course = (atan2((aspd*sin(beta)).(aspd*cos(beta)-gspd))): % Riizgar Acis1
retum

Sekil 4.14 Riizgar a¢is1 hesaplama kodu

Yonelim agis1 doniis kestiricisinde oldugu gibi, riizgar agisinin hangi bolgede
oldugunun da hesaplanmasi gerekmektedir. Kuzey 0° oldugu cografik koordinat
sisteminde ag1 biiyiikligli hesaplanmis olmasina ragmen bu ii¢ vektoriin
olusturdugu ticgenin hangi yone doniik oldugu, 6zellikle riizgar gibi siirekli yon
degistirebilen bir bozucunun oldugu bir hesaplamada kestirilmesi gereken ana
parametrelerden birisidir. Riizgar acis1 karsilagtirma algoritmasinda, yonelim agis1
kullanilmistir. Yonelim agisinda gore riizgar agis1 degerlendirilmis ve 180° toplam
ac1 degerine gore Ozellikle riizgar agis1 hangi bolgede Sekil 4.15 ile verilen blok

diyagrami ile kontrol edilmistir.
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Sekil 4.15 Tasarlanan riizgar agis1 karsilastirict algoritmasi

Riizgar yonii, riizgar agis1 karsilagtirma bloklarindan gegirildikten sonra, riizgar
etkisinin de yok edilmesi i¢in kullanilacak riizgar hizi ters vektér yon hesabi
yapilmistir. Riizgar hiz1 vektoriiniin tam tersi olan bu vektérde 360° {izerinden
modiiler aritmetik hesab1 yapilarak riizgar hiz1 ters vektor yonii bulunmustur. Sekil

4.16 ile bu kod gosterilmistir.

% Riizgar Hiz1 Ters Vektor Yon Hesabs
function Opposite_Course = oppositevector(Wind_Course)

% calculate opposite vector's direction angle
Opposite_Course = mod((Wind_Course+180),360):

retum

Sekil 4.16 Ters riizgar hiz1 vektorii i¢in yon hesaplama kodu
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Son olarak ii¢ ana vektdrden riizgar vektoriiniin biiytlikliiglinii belirleyen riizgar hizi
hesab1 yapilmistir. Riizgar hizi hesabi ii¢ vektoriin olusturdugu iiggende ii¢ ac1 ve
iki biiyliklik kullanilarak asagidaki gibi yapilmistir. Riizgar vektoriiniin
bliyiikliigliniin bulunmasi ile birlikte bu biiyiikliik ayn1 zamanda rlizgar hiz1 ters
vektoriiniin de biiyiikliigl olarak kullanilmistir. Sekil 4.17 ile rlizgar hiz1 hesaplama

kodu gosterilmistir.

% Riizgar Hiz1 Hesaplama

function Windspeed=windspeedcalculator(Speeds. phi. psi)

toRad = p1/180: % Ac¢iy1 radyan cinsine ¢evirme

ps1 = psi*toRad: % Yer hiz1 yonii (heading) radyan cinsinden

phi = phi*toRad; % Hava hizi1 yonii (course) radyan cinsinden

aspd = Speeds(1); % Hava hiz1 Airspeed ayirma

gspd = Speeds(2): % Yer hizi Groundspeed ayirma

beta=psi-phi; % Hava hiz1 yonii 1le yer hizi yonii arasindaki fark
Windspeed=sqrt((aspd*aspd)+(gspd*gspd)-(2*aspd*gspd*cos(beta))): % Riizgar Vektoriiniin hizs

Sekil 4.17 Riizgar hiz1 hesaplama kodu

Yer hiz1 vektorii, hava hizi vektorii, riizgar hizi vektorii ve riizgar hizi ters
vektoriiniin hesaplanmasiyla, yonelim agisi1 lizerinde riizgar etkisi hesaplanmasi ve
bu etkinin yatay otopilot algoritmalarina girdi olarak beslenmesi durumu kalmastir.
Riizgar etkisinin yonelim agis1 iizerindeki etkisi hesabinda, girdi olarak hava hizi,
rizgar hizi, riizgar hiz1 ters vektorli agisi ve yonelim agisinin anlik degeri
kullanilmistir. Yer hiz1 vektori, riizgar vektorii ve ters riizgar etkisinin olusturdugu
ticgendeki, bilinmeyen acinin hesaplanmasiyla, bu aginin etkisi Sekil 4.18 ile

gosterilen kod ile hesaplanmustir.

% Riizgar etkisinin ydnelim agis1 tizerindeki etkisinin hesaplanmasi

function Heading_Diff=difdegreecalculator(Airspeed, Windspeed. Opposite_Course.pst)

toRad = p1/180; % Ag1y1 radyan cinsine gevirme

ang = 360-Opposite_Course+psi; % Yer hiz1 vektdrii, riizgar vektdrii ve ters riizgar vektorii liggeninden ag1

ang = ang*toRad; % Acinin radyan cinsinden degen

Heading_Diff = atan2(Windspeed*sin(ang). Airspeed-Windspeed*cos(ang)): % iler: beslemel: yonelim agisina olan etks
returm

Sekil 4.18 Riizgarin yonelim agis1 tizerindeki etkisi hesab1 kodu

Tablo 4.3 ile gosterilen riizgar kestirimcisi girdileri ve Tablo 4.4 ile enlem boylam
bilgileri verilen iki koordinat noktas1 kullanilarak riizgar kestirimcisi algoritmasi
calistinlmistir. Riizgar kestirimcisi ¢iktilar1 ise Sekil 4.19, Sekil 4.20, Sekil 4.21,
Sekil 4.22, Sekil 4.23 ve Sekil 4.24 ile tasarlanan riizgar kestirimcisi algoritmasinin
sonuglart gosterilmistir. Bu alt1 farkli denemede hava hizi ve yer hizi, yonelim

acisina gore degistirilerek riizgarin etkisi hesaplanmistir.
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Tablo 4.3 Riizgar kestirimcisi girdiler tablosu

Simiilasyon Hava Hizx Yer Hizx Yonelim Acisi
1.deneme 65 55 128.6°
2.deneme 65 55 125°
3.deneme 100 55 125°
4.deneme 100 115 125°
5.deneme 115 115 Yer hizi agist
6.deneme 115 125 Yer hiz1 agisi

Tablo 4.4 Riizgar kestirimcisi koordinat tablosu

Koordinat Sirasi Enlem Boylam
1.koordinat 39.8559° 32.9838°
2.koordinat 39.8133° 33.0532°

Sekil 4.12 ile riizgar kestirimcisi algoritmasi bir alt sistem blogu i¢ine konulmustur

ve Tablo 4.3 ile gosterilen 1.deneme girdileri kullanilmistir. Sonug olarak yer hizi

yonii ile yonelim agis1 esitken, riizgar hizinin, hava hizi ile yer hiz1 arasindaki fark

oldugu goriilmiistiir.
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Sekil 4.19 Riizgar kestirimcisi sonucu (Tablo 4.3, deneme 1)

Sekil 4.13 ile rlizgar kestirimcisi algoritmasi bir alt sistem blogu i¢ine konulmustur

ve Tablo 4.3 ile gosterilen 2.deneme girdileri kullanilmistir. Yonelim agisi ile yer
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hiz1 yonii arasinda yaklasik 3.6° bir fark gézlemlenmistir. Bu fark hizlar arasindaki

farki da g6z onilinde bulundurunca riizgar hizinda deneme 1 ile farkl bir riizgar hiz1

hesaplamistir. Bu fark yer hizi vektorii yoniiniin, yonelim agisina gore farklh

olmasinin bir sebebidir.
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Sekil 4.20 Riizgar kestirimcisi sonucu (Tablo 4.3, deneme 2)

Sekil 4.14 ile riizgar kestirimcisi algoritmasi bir alt sistem blogu i¢ine konulmustur

ve Tablo 4.3 ile gosterilen 3.deneme girdileri kullanilmistir. Hava hizi ile yer hizi

arasindaki fark deneme 1 ve deneme 2’ye nazaran daha biiyiik secilmistir. Bu farkin

bliylimesi rlizgar hiz1 biiyiikliigiinde hem de yoniinde biiyiik degisimlere sebep

olmustur.

39.8559

F

llk Kaydedilen Enlem

39.8133

F

Ikinci Kaydedilen Enlem

32.9838

i

ilk Kaydedilen Boylam

w
st
o
o
@
1Y)
=

Ikinci Kaydedilen Boylam

]

Hava Hizi

@
&
o

N
a
~

‘Yonelim Agisi Sensér

wind_course

Wind Course

Opposite_Course

Rizgar Etkisi

-0.1398|

Riizgar yonii

300.6|

Riizgar yénii karsilastimma sonucu

120.6]

Ters Riizgar Vektér Yonu

3.616|

Riizgar Etkisi

> 45.24)

Rizgar Hizi

" __1 28.9|

Yer hizi yénii

Sekil 4.21 Riizgar kestirimcisi sonucu (Tablo 4.3, deneme 3)
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Sekil 4.15 ile riizgar kestirimcisi algoritmasi bir alt sistem blogu i¢ine konulmustur
ve Tablo 4.3 ile gosterilen 4.deneme girdileri kullanilmigtir. Bu denemede ise yer
hiz1 hava hizindan biiylik secilmistir. Yer hizinin hava hizindan biiylik olmasi;
riizgar hizinin hava hizina pozitif yonde etkisi oldugunu gostermektedir. Elde edilen
rliizgar hiz1 yonii degeri de, riizgarin yonelim agist ile benzer yonde ve ugusa hiz
kazandiran etkide oldugunu gostermektedir. Bu riizgarin ugusu hizlandirmasi,
riizgarin ters yonde eserek ugus hizin1 yavaglatmasi ya da yan riizgar etkisi ile
yonelim agilarinin bozulmasi ile es deger bir bozucu etki yaratmaktadir. Ugus
parametreleri ve otopilot uygulamalarmin tamami kararli ugus benzetimi
olusturmak ve her ne kadar riizgar ile hizli ugus gergeklestirilse de kontrolsiiz

kalmak iizerine kurgulanmamustir.
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Sekil 4.22 Riizgar kestirimcisi sonucu (Tablo 4.3, deneme 4)

Sekil 4.16 ile riizgar kestirimcisi algoritmasi bir alt sistem blogu i¢ine konulmustur
ve Tablo 4.3 ile gosterilen 5.deneme girdileri kullanilmistir. Burada yer hizi yonii
sonucu yonelim agis1 girdisine baglanmistir ve esitlenmistir. Hava hizi da yer hizina
esitlenmistir. Bu durumda riizgarin etkisi yoktur. Hem riizgar hiz1 hem de ugusa

etkisi 0 ¢ikmustir.
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Sekil 4.23 Riizgar kestirimcisi sonucu (Tablo 4.3, deneme 5)

Sekil 4.17 ile rlizgar kestirimcisi algoritmasi bir alt sistem blogu i¢ine konulmustur
ve Tablo 4.3 ile gosterilen 6.deneme girdileri kullanilmistir. Bu deneme de yer hizi
yonii ile yonelim agis1 birbirine esitlenmistir. Ancak hava hizi ile yer hizi arasinda
fark olusturularak deneme yapilmistir. Yonlerde bir farklilik yokken riizgar hizi

hava hiz1 ile yer hiz1 arasindaki fark kadar hesaplandig1 goriilmiistiir.
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Sekil 4.24 Riizgar kestirimcisi sonucu (Tablo 4.3, deneme 6)
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Riizgar kestirimcisi tasarimi i¢in bu boliimde bahsedildigi gibi girdi olarak; enlem
bilgisi, boylam bilgisi, hava hizi, yer hiz1 ve yonelim agis1 bilgileri kullanilmastir.
Riizgar hizinin bilindigi durum ele alinmistir ve bilinen bir riizgar modeli
olusturulmustur. Bilinen riizgar modelinde riizgar yonii ve riizgar hizi bu modelin
tizerine enlem ve boylam bilgisinin riizgar etkisi altinda kalmasi sonucu kayma
seklinde beslenmistir. Sekil 4.25 de olusturulan riizgar modeli blogu
gosterilmistir. Riizgar modelinde rlizgarin devreye girme stiresi i¢in simiilasyonun
3.saniyesi secilmistir. Olusturulan riizgar modelinde 3 eksende de riizgar hizi
belirlenmis olup, beklenmeyen riizgar etkisi de riizgar modeline eklenmistir.
Burada riizgarin hiz1 ve yonelim agist ile olusan riizgar vektort, iki nokta arasinda
yonelim agisini takip eden ugusa, enlem ve boylam bilgisi riizgar etkisiyle

degisecek sekilde eklenmistir.
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Sekil 4.25 Riizgar modeli
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Sekil 4.26 ile riizgar modelinin ¢iktis1 verilmistir. 3 boyutlu olan riizgar vektdriiniin
sadece yanal otopilotta etkisinin incelenmesi i¢in sadece tek boyut riizgar etkisi,

riizgar kestirimcisi modeline yansitilmistir.
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Sekil 4.26 Riizgar modeli ¢iktisi

Riizgar ¢iktis1 ve diizensiz olan riizgar etkisinin eklenmesi sonucu, hava hizi ve
yonelim agis1 bilinen riizgarsiz bir ortamdaki ugus i¢in, riizgar vektdriinii olusturan
riizgar hiz1 ve riizgar yonii eklendiginde; yere gore hizin olusturdugu yonelim ve
yer hiz1 vektorii ortaya c¢ikacaktir. Bu yer hizi vektoriiniin bir baglangi¢ enlem
boylam noktasi lizerindeki siiriiklemesi ise Sekil 4.25’te tasarlanan model ile
hesaplanmistir. Bu siiriikleme rotasi i¢in baslangi¢ enlemi 40.021468° ve baglangic
boylami1 32.696956° se¢ilmistir. Toplanan enlem ve boylam bilgilerinin harita
tizerindeki gorintiisii Sekil 4.27 ile gosterilmistir. Riizgarin da etki ettigi bu
yonelim i¢in bitis enlemi 41.129271° ve bitis boylami 34.601747° olarak
hesaplanmistir. Riizgar yiikiiniin bindirilmesi ile olusan yodnelim acist 51.94°

olmustur.
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Sekil 4.27 Riizgar etkisi eklenmis enlem boylamin haritadaki goriiniisii
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Sekil 4.28 Riizgar etkisi eklenmis enlem boylam modeli
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Riizgar kestirimcisi modeline anlik enlem ve boylam alinan riizgar etkisi eklenmis
model eklendiginde anlik olarak riizgar kestirimcisi modeli iizerinde degisken
riizgar etkilerinin de oldugu bir enlem boylam datasi ile simiilasyon siiresince
beslenmistir. Burada degisken riizgar etkisi ve 3.saniye itibariyle bu riizgarin
devreye girmesi sonucunda riizgar kestirimcisinin bir dongii 6ncesine gore yapmis
oldugu riizgar kestirim sonuglar1 incelendiginde riizgar modelinde olusturulan
yaklasik 23 m/s olan riizgar hizina yakin sonugclar elde edildigi gozlemlenmistir.
Riizgar kestirimcisinin hesapladigi, riizgar hiz1 sonucu Sekil 4.29 ile gosterilmistir.
Burada GPS verilerinin kaydedildigi ilk 1 sn boyunca riizgar hiz1 kestirimi goz ard1
edilmelidir. Riizgar kestirimi bir dongii geriden gelmektedir. Siiriiklenme sonrasi
yonelim agist bilinen yani riizgar hizi ve yoniiniin bilindigi durumda riizgar
kestirimcisinin yer hizi yonii Sekil 4.30 ile gosterilmistir. Bu grafikten de
anlasilacagi lizere ilk dongiide, riizgar hesabinin bir dongii geri gelmesi kaynakli
hata oldugu ancak ilk dongiliyl riizgar kestirimcisi aktif hale getirildiginde ana
otopilot uygulamasi i¢inde kullanmayarak, olumsuz etkilerden ve degisken

riizgarlarla farkin bir anda ¢ok biiyiimesinden yonelim agisin1 korumanin gerekliligi

ortaya ¢ikmaistir.
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Sekil 4.29 Riizgar etkisi ile riizgar kestirimcinin riizgar hizi sonucu
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Sekil 4.30 Riizgar etkisi ile riizgar kestirimcinin yonelim agis1 sonucu

4.4 Bekleme Dolanma Modu

Insansiz hava araglar1 ve seyir fiizelerinde operasyonel olarak ugusun bir hedef
tizerinde takibi veya operasyonel olarak gorev planlamasinin yapilabilmesi ic¢in
bekleme modu, ugusa ek bir 6zellik olarak bekleme dolanma modu otopilot
yardimc1 uygulamasi tasarlanmasina neden olmustur. Bekleme dolanma modunda
ucus, enlem ve boylam olarak tanimlanmis bir nokta etrafinda belirlenen bir

yaricapta siirekli dolanmasi olarak tarif edilebilir.

Bekleme dolanma modu, sadece oransal kontrolcii ile tasarlanmistir. Ancak bu
oransal kazang katsayisi ters orantili olarak kullanilmistir. Ters orantisal bu kazang,
istenen yonelim agisim siirekli hesaplayarak belirlenen dolanma noktasi ile doniis
yaricapini koruma esasi lizerine ¢aligmaktadir. Sistem i¢in doniis yarigapi olarak bir
degisken atanmistir. Bu degiskenin ucagin veya seyir fiizesinin maksimum doniis
limitleri hesaplanarak belirlenmelidir. Doniis yaricapt ucusun segili dolanma
noktasina bu bahsi gegen degisken kadar uzaklikta bir gember olusturmasi anlamina
gelmektedir. Bekleme dolanma modu Oncesi rotayr hesaplamak i¢in bir doniis

araligimiz var. Bu doniis araligi; belirlenen merkez noktasina goére uzakligi

49



belirlenen degere yakinsamak {izerine kurulu oldugu i¢in ve 360° doniigiin
tamamin1 yapmak iizerine kurulu oldugu i¢in dolanma hareketini tamamlamasi
amaciyla kurgulanmistir. Sekil 4.31 ile bekleme dolanma modu algoritmasi

gosterilmistir.

WIPJBZ( BUISEPON ZOXJa|\ Buwiue|oq
&)

1SI9Y WI[SUQA BUISEPION ZaMIa)\ Bwue|0q
@)

o
g —
5| o
3 @
QO l—\
[ve)
© @
“n QO
[~y I:L
8| o
= 128
o) [
=
[
21 8
@
@,
}
><+
I
‘ i
@
@ 4 o
> [¢]
[0} (7]
S g |
o| @ 5
S| o
.= - 3
QO
2 & ||
o |; 3
Q
| 8 || g
3 =3 )
< =
D »
= }
1
.
Y

=
9]

a
©w
o
S

" 09¢

pow

o—1]

Buipea Ja)i07

Sekil 4.31 Tasarlanan bekleme dolanma modu algoritmasi
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Bekleme dolanma modu i¢in simiilasyon yapilirken, irtifa kontrolciisii siirekli irtifa

kazandirilarak dolanma Sekil 4.32°teki gibi gergeklestirilmistir.
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Sekil 4.32 Bekleme dolanma modu algoritmasi sonucu

4.5 Stabilite Arttirma Sistemi

Insansiz hava araglar1 ve seyir fiizeleri, aviyonik mimarisinde bulunan taktik veri
bagi ve antenler marifetiyle uzaktan kullanici ile kontrol edilebilir sistemler haline
gelmistir. Bu sistemlerin uzaktan manuel kontrol edilebiliyor olmalar1 operasyonel
bir ihtiyagtir. Otopilot sisteminin devre dis1 kaldig1 bu uygulamalarda kullanicinin
ucus iizerindeki kontrolii esastir. Insanli sistemlerde kullanici, yani pilot, ugus
manevralarindaki hareketi dogrudan hissedebildigi i¢in bu manevralar1 yaparkenki
davranisi ile uzaktan kumanda ettigi bir sistemde hareketi ve hareketin sonucunu
dogrudan hissedemedigi i¢in manevra davrams1 ayni degildir. Ozellikle uzaktan
kumanda ederken ivmeleri ve bunun anlik etkilerinin hissi 6nemlidir. Anlik
kumanda hareketleri, uzaktan kontrol edilen ucus i¢in kararlilig1 ve ugus dengesini
bozucu en temel etkendir. Bundan kaginmak i¢in kullanici hareketlerini kararli ucus
sinirlarinda tutmak adima, kullanict uguslarina stabilite arttirma sistemleri

tasarlanmaktadir.

Bu calismada hem yanal eksen otopilotu hem de dikey eksen otopilotu i¢in stabilite
arttirma sistem yardimci otopilot uygulamasi tasarlanmistir. Bu tasarimlar
yapilirken ve stabilite arttirma modu devrede degilken yer istasyonundan kullanici

tarafindan ugus tutumundaki gecici degisiklikler diimen (stick) kullanilarak
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geleneksel metotlarla gerceklestirilebilir durumdadir. Stabilite arttirma sistemi
devredeyken, otopilot kumanda kolu tarafindan komut verilen tutumu korumaya
caligmaktadir. Bdylece tiirbiillans ve diger bozucu faktorlerin neden olacagi
sapmalar1 da otomatik olarak telafi etmek ana esastir. Bu tasarimda kullanilan
kontrolcii zamanla ani degisimleri yavaslatan ve ucgus icin belirlenen doniis
sinirlarint - zorlamamaktadir. Ani hareketlerle ucus bdylece riske atilmaz.

Tasarlanan algoritma Sekil 4.33 ile gosterilmistir.
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Sekil 4.33 Tasarlanan tirmanma stabilite arttirma algoritmasi
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Stabilite arttirma sistemi tasarimi i¢in istenilen yuvarlanma agisi (roll angle) ve
istenen tirmanma agis1 (pitch angle) giris olarak kullanildi. Bu istenen girisler
sensorlerden gelen veri ile kiyaslanarak fark hesaplandi. Hesaplanan farkin
bliyiikliigli oransal integral kontrolcii {izerinden kontrol yiizeylerine ¢ikis sinyali
olarak beslendi. ‘de yatay otopilot i¢in tasarlanan tirmanma stabilite arttirma
sistemini, ‘de dikey otopilot i¢in tasarlanan yuvarlanma agisinin kontrol edildigi

stabilite arttirma sisteminin tasarimlari gosterilmistir.

Stabilite arttirma sistemi algoritmasinin girdileri ve sonuglar1 agagida Sekil 4.34 ve
Sekil 4.35 ile gdsterilmistir. Bu simiilasyonda tirmanma agis1 istenen degeri 10°, ilk
tirmanma acist 0° se¢ilmistir. Sekil 4.34’de goriildiigii tizere 10° olan fark anlik
degil, zaman igerisinde en aza indirgenis ve anlik de§isimlerden ka¢inilmistir. Yine
yonelim acis1 istenen degeri 25°, ilk yonelim agis1 0° sec¢ilmistir. Sekil 4.35 ile
yonelim acis1 stabilite arttirma sistemi algoritma sonucu gosterilmigtir. 25°
uygulanmak istenen yonelim agisi farki doniis oranlart maksimum sinir1 da goz

oniinde bulundurularak daha yumusak sekilde uygulanmistir.

Sekil 4.34 Tirmanma ag1s1 stabilite arttirma algoritmasi sonucu
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Sekil 4.35 Yonelim agist stabilite arttirma algoritmasi sonucu
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Yardimci1 otopilot uygulamalar1 tasarimlari, en az sensor kullanilarak, yatay
otopilot, dikey otopilot ve hiz otopilotunda kullanilan veriler kullanilarak
yapilmistir. Kestirimei yaklagimlar ve kararli ugusun devamliligi saglanmaya

calisiimustir.

Bu calismada tasarlanan rota noktasi yon kestirimci ig¢in, ataletsel navigasyon
sisteminde GPS datasi kullanilarak yakinsama ve kestirim yapilmistir. Otopilot
dongiisiiniin islem hizini arttirmak i¢in yapilan bu yontemde, ataletsel 6l¢iim birim
bilgisi de kullanilarak daha kisa dongililerde daha kararli bir sistem iizerine
caligilabilir. Ancak bu islem sayisini, girdi sayisini arttiracagindan daha karmagik

bir tasarim ile sistem giivenilirligini azaltacaktir.

Yonelim acist yon kestirimcisi igin, yonelim agis1 sensor datasi ve istenen yonelim
acis1 kullanilarak yapilan tasarimda, riizgar etkisi ana otopilot algoritmasina
birakilarak bir tasarim yapildi. Burada ileri beslemeli kontrol metotlar1 kullanilarak
onceden kestirim yapilan sistemler ortaya ¢ikarilabilir. Ancak ugus doniis oranlari
(turn rate) buradaki kisit olacagindan, burada ek maliyet ¢ikarmadan bu ¢aligma

tamamlanabilmistir.

Riizgar kestirimcisi i¢in, ek riizgar sensorleri, pitot hiicum agis1 sensorleri eklenerek
rliizgar kuvveti bileske hizlar1 ve yonleri kestirim yapilmadan dogrudan bir girdi
olarak kullanilabilir. Buradaki hesap ve bir otopilot dongiistindeki islem sayisi
azalir ancak, aviyonik mimariye yeni sensorler eklemek giivenilirlik katsayisi
hesaplarin1  azaltacagi i¢in ve ek maliyetlere sebebiyet vereceginden
uygulanabilirliginden kacinilmistir. Bu algoritmada riizgar etkisinin, bir dongii
geriden hesaplandigin1 goz ardi etmemek gerekmektedir. Bu noktada ilk dongiide
riizgar kestirimcisini kullanmamak, burada olusan ani riizgar degisimlerine karsi

yonelim ag¢isini1 korumasi beklenmektedir.

Bekleme dolanma modu i¢in sadece oransal bir kontrolcli ile algoritma
tasarlanmistir. Bekleme dolanma modunda bu kontrol yontemi yeri goérev planlama

olarak bir gorev de tanimlanabilirdi. Ancak bu tanimlama ugus bilgisayar1 i¢in
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ozellikle bellekte yer kaplayacagi icin anlik yonelim acist hesaplayarak zaten
otopilot icerisinde bunu algoritma olarak tasarladigim icin basit bir algoritma ile

¢Ozerek minimum islem sayis1 yapabiliyor olmak yeterli olmustur.

Stabilite arttirma sistemleri i¢in Ozellikle doniis agilar1 ve doniis sinirlar
kullanilarak kullaniciya veya yer istasyonuna bir geri bildirim verilerek stabilite
artirma sistemi otopilot algoritmasi yerine gorev planlama veya yer istasyonu
algoritmalarina eklenebilirdi. Burada taktik veri bag: iizerinde ¢ok¢a haberlesme
mesaji  yogunlugu olacagl igin otopilot algoritmasi igine bu algoritmanin

yerlestirilmesi daha dogru bir yontem olarak belirlenmistir.

Tasarimi yapilmis bu bes farkli yardimci otopilot uygulamasi i¢in tasarimlar ve en
tyilemeler yapildiktan sonra, girdiler elle beslenerek sonuglar gdzlemlenmistir. Bu
caligmada yapilan yardime1 otopilot uygulamalari, ana otopilot algoritmalari igine
gomiilii olarak kullanilabilir. Diger bir yontem ise ana algoritmalar ile yardimci
algoritmalar1 es zamanli olarak c¢alistirmak olabilir. Her bir yardimci algoritma igin
ucusun belli kisimlarinda ya da tamaminda kullanilmas1 mevzu bahis olabilir. Bu
sebeple yardimci algoritmalarin es zamanli olarak farkli bir dongii igerisinde
tasarlanmasi Onerilmektedir. Bu hem tiim ucusta aktif olarak, ana otopilot
algoritmasin1 destekleyen, riizgar kestirimcisi, rota noktasi yon kestirimcisi,
yonelim agis1 yon kestirimcisi gibi algoritmalarin siirekli ¢alisirligini saglar.
Bekleme dolanma modu ve stabilite arttirma sistemi gibi bir tetikleyici sinyal ile
devreye giren yardimci otopilot uygulamalarinin da ayrik es zamanli olmasi, sadece

aktifken ¢ikt1 vermesi, dongiide hiz davranislarini desteklemis oldugu goriilmiistiir.
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