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Bu doktora tezi, tasarlanan sabit kanatl, sesalt1 yiiksek hizli bir Insansiz Hava Arac1 (IHA)
tizerinde farkli kontrol stratejilerinin ve otopilot algoritmalarinin uygulandig1 6 Serbestlik Dereceli (6SER)
ucus benzetim caligmalarmi ve ugus performansinin sistemli bir analizini ele almaktadir. THA
teknolojilerinin gittike 6nem arz etmesi, savunma, gozetleme ve kesif alanlarinda 6nemli uygulamalara
sahip olmasi, fakat tiim bu gelismelere ragmen IHAlarin diisiik seyir hizlarindaki operasyon kabiliyetleri
bu ¢aligmanin temel motivasyonunu olusturmaktadir.

Tez, IHA'min dinamik ugus karakteristiklerini modelleyerek farkli kontrolciilerin etkilerini ve bu
kontrolciilerin otopilot algoritmalart ile basarimlarii degerlendirmeyi amaglamaktadir. Bu baglamda,
Proportional-Integral-Derivative (PID), Quadratic Legulator (LQR) ve H-infinitive (Ho) gibi 6nde gelen
kontrol stratejilerinin karsilastirmali degerlendirmesi 6SER ucus benzetim ortaminda gergeklestirilen gesitli
senaryolar lizerinden yapilmaktadir. Farkli ugus parametrelerinin kontrol edildigi kontrolcii biitiinleri ile
gelistirilen otopilot algoritmalari ise THA igin belirtilen koordinat noktalarin takibi igin gerekli komutlar:
tretmektedir.

Calisma, IHA'min yiiksek hizli seyir ve dalis manevralar1 gibi ugus profillerinde nasil performans
gosterdigini anlamak i¢in genis bir perspektif sunmaktadir. Ayrica, hava kosullari, sistem belirsizlikleri ve
sensOr hatalar1 gibi ger¢ek diinya etmenlerini igeren senaryolar, kontrol stratejilerinin giivenilirlik ve
dayaniklilik agisindan nasil tepki verdigini belirlemek amaciyla incelenmektedir. Yiiksek hiz ve dalis
manevra igin gelistirilen kontrol ve otopilot algoritmalarmin IHA iizerindeki ugus performansi detayli bir

sekilde irdelenmektedir.



Sonugclar, her bir kontrol stratejisinin ugus performans parametreleri iizerindeki avantajlarini ve
kisitlamalarint vurgulayacak sekilde sunulacak ve belirli gdrev gereksinimlerine uygun olarak kontrol
algoritmalarinin segimi konusunda y&nergeler sunacaktir. Bu tez, sesalt1 yiiksek hizli IHA'larin karmagik
ucus ortamlarinda etkin bir sekilde yonetilmesine iligkin miihendislik uygulamalarina katkida bulunma
hedefini tasimaktadir. Calisma, IHA teknolojilerindeki gelismelerin yani sira kontrol ve otopilot sistemleri
alaninda da 6nemli bir katki sunmay1 amaglamaktadir. Bu baglamda, gelecekteki benzer aragtirmalara temel
olusturarak akademik ve endiistriyel ¢evrelerde kullanilabilirlik ve etkinlik agisindan yeni ufuklar agma

potansiyeline sahiptir.

Anahtar Kelimeler: THA, otopilot, ucus kontrolciisii, ugus benzetimi, yiiksek hiz
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This doctoral dissertation undertakes a meticulous examination of flight simulations and
performance analysis pertaining to a specifically engineered subsonic high-speed Unmanned Aerial Vehicle
(UAV) with fixed-wing design and 6 Degrees of Freedom (6DOF). The implementation of diverse control
strategies and autopilot algorithms forms the focal point of this research. Despite the advancements in
Unmanned Aerial Vehicle (UAV) technologies, their enduring significance in defense, surveillance, and
reconnaissance applications underscores the need for this study, particularly due to the persisting challenges
encountered by UAVs in low cruising speeds.

The primary objective of this thesis is to intricately model the dynamic flight characteristics of the
UAYV, assess the impacts of different controllers, and evaluate their performances in conjunction with
autopilot algorithms. Within this framework, a comparative analysis of prominent control strategies, such
as Proportional-Integral-Derivative (PID), Quadratic Legulator (LQR), and H-infinitive (Hoo), is conducted
through diverse scenarios within a 6DOF flight simulation environment. The autopilot algorithms,
developed in tandem with controller assemblies governing various flight parameters, generate requisite
commands for waypoint tracking by the UAV.

This study offers a comprehensive perspective on the UAV's performance across varied flight
profiles, encompassing high-speed cruising and dive maneuvers. Scenarios that incorporate real-world
factors, including weather conditions, system uncertainties, and sensor errors, are scrutinized to delineate
the responsiveness of control strategies in terms of reliability and robustness. The flight performance of

control and autopilot algorithms tailored for high-speed and dive maneuvers is thoroughly scrutinized.



The ensuing results will be meticulously presented to underscore the advantages and limitations
associated with each control strategy concerning flight performance parameters. Consequently, the thesis
aims to provide guidelines for the judicious selection of control algorithms contingent on specific mission
requirements. Beyond its immediate contributions to the effective management of subsonic high-speed
UAVs in intricate flight environments, this research endeavors to make a noteworthy impact on UAV
technologies and the broader domain of control and autopilot systems. As such, it aspires to serve as a
foundational reference for subsequent research endeavors, potentially paving the way for novel avenues in
usability and efficiency within academic and industrial contexts.

Keywords: Autopilot, flight controller, flight simulation, high speed, UAV
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1. GIRIS

Insansiz Hava Araclar1 (IHA'lar), giiniimiizde savunma, gozetleme, kesif ve sivil
uygulamalar gibi bir dizi alanda 6nemli bir rol oynayan, teknolojik olarak gelismis hava
araglar1 sinifim ifade eder. IHA'lar, genellikle uzaktan veya &nceden belirlenmis bir
program dahilinde otomatik olarak ugabilen, pilot olmadan ¢alisabilen hava araglari
olarak tanimlanir. Bu araclar genellikle gorevlerini yerine getirebilmek adina kameralar,
sensoOrler ve zaman zaman silah sistemleri gibi ¢esitli ekipmanlarla donatilmiglardir.

Ik THA"ar, genellikle askeri amaglar igin tasarlanmis ve kullanilmis olup,
ozellikle kesif ve gozetleme gorevlerinde etkinlik gdstermistir. Ancak, giliniimiizde
[HA'lar, tarim, ormancilik, afet yonetimi, telekomiinikasyon altyap: kontrolii ve diger
sivil uygulamalarda da genis bir kullanim alanina sahiptir. IHA'larin avantajlar1 arasinda
insan hayatinin riske atilmamasi, uzun menzil ve siireli gozetim yetenekleri, zorlu arazi
sartlarinda erisim saglama yetenegi ve diisiik isletme maliyetleri gibi faktorler yer
almaktadir. Ancak, bu teknolojinin kullanimi beraberinde g¢esitli etik ve giivenlik
sorunlarini1 da getirmektedir. Teknolojinin ilerlemesiyle birlikte, IHA'lar giderek daha
karmagik hale gelmekte ve otonom ugus yetenekleri artmaktadir. Bu baglamda,
aerodinamik tasarim, enerji verimliligi, ugus kontrol sistemleri, giivenlik dnlemleri ve
hava sahasi entegrasyonu gibi konular, IHA teknolojisinin gelisiminde kritik bir rol
oynamaktadir. Akademik alanda gerceklestirilen arastirma ve gelistirme faaliyetleri, bu
teknolojinin daha ileri seviyelere taginmasina ve ¢esitli uygulama alanlarinda etkin bir
sekilde kullanilmasina katki saglamaktadir.

[HA’lar hem askeri hem de sivil operasyonlar sirasinda genellikle diisiik hizlarda
(100-140 km/saat) seyrederler [1, 4]. Aym zamanda genel maksatlarinda yiiksek
manevra, ani dalig-ani yiikselis, sert doniis gibi yetenekler aranmaz. Bu sebeple THA
sistemlerinde kullanilan aktif kontrol yontemleri aerodinamik yiizeyler ile IHA'larin ugus
performansin1 optimize etmek ve belirli gorevleri gergeklestirmek igin ¢esitli kontrol
stratejileri ve yontemler gelistirilmistir [2, 5]. S6z konusu bu kontrol tekniklerin genel
maksadi yiliksek hiz ve manevra icermeyen gorevleri ihtiva ettigi i¢in temel kontrol
yontemleri ile rahatlikla basarim saglar [3].

IHA sistemleri igin gelistirilecek kontrol algoritmalarinin basarmm ihtimalleri,
sistem belirsizlikleri, sensor hatalar1 ve ani beklenmedik durumlar (ters riizgar, vs.) ile
iligkilidir. Yiiksek hizlara 6zellikle dalis manevralarinda (ing. pull-down) ulasildigindan

diizlemsel yondeki statik ve dinamik ucus kararliliginin istenilen aralikta tutulmasi i¢in



dayanikli (ing. robust) bir kontrolcii tasarimi sarttir [6, 9]. Ayrica yiiksek hizlarda
IHA’nin aerodinamik karakteristigini tahmin etmek diisiik hizlara gére nispeten daha
zordur. Bu sebeple 6SER ugus benzetim ortamina girdi olarak saglanacak aerodinamik
veri setinin dogrulugu kontrolciiniin basarimi i¢in oldukga kritiktir.

Bu calismaya oncelikle sabit kanatli, konvansiyonel tipli, sesalt1 yiiksek hizlara
ulasma yetenegine sahip dalis manevra kabiliyeti bulunan bir IHA nin aerodinamik
tasarimi ile baglanmistir. Buradaki temel hedef yiiksek performans ve diisiik siiriiklemedir
[7]. Bu tasarimin merkezinde, optimal ugus performansini elde etmek amaciyla secilen
kanat profili ve govdenin geometrik sekli bulunmaktadir. Genellikle ince, yiliksek agiklik
oranli (ing. aspect raio) ve 6zel olarak modellenmis profil segimleri, diisiik siiriikleme ve
yiiksek hizlarda istikrarli bir ugus saglamay1 amaclar. Kanat geometrisi, hem yiiksek seyir
hizlarindaki yeterli tasimay1 saglamast hem de ugusun her rejiminde diisiik stiriikleme
vermesi adina yiiksek agiklikli ve ok agili (ing. sweep) olarak tasarlanmistir.

Aerodinamik tasarimi gergeklestirilen yiiksek hizli IHA nin ugus performansimnin
incelenmesi ve kontrol algoritmalarinin sonuglarinin irdelenmesi i¢in 6 serbestlik dereceli
(6SER) ugus benzetim ortam1 MATLAB/Simulink ortaminda gelistirilmistir. 6SER ugus
benzetimleri, ugus karakteristiklerini incelemek icin kullanilan bir analitik aractir. Bu
benzetimler, IHA'nin ii¢ translasyonel (ilerleme, yana kayma, yiikseklik degisimi) ve ii¢
rotasyonel (roll, pitch, yaw) hareket serbestlik derecesini simiile ederek, hava aracinin
cesitli ugus kosullarina tepki verme yetenegini degerlendirir. 6SER ugus benzetimleri,
IHA tasariminda, kontrol stratejilerinin gelistirilmesinde ve ugus performansinin
analizinde onemli bir rol oynayan sofistike arastirma ve gelistirme araglar1 olarak
degerlendirilir. Bu benzetimler, miithendislik uygulamalarinda tasarim optimizasyonu ve
ucus testleri i¢in temel teskil eder. 6SER ucus benzetim ortaminda ayni zamanda
gelistirilen baz1 kodlar ile sistemin ugus modlari, kararliligi ve kontrol edilebilirligi
detayli olarak incelenmistir.

6SER ucus benzetimlerinin ¢alisacagi kontrol algoritmalari, aracin aerodinamik
zorluklarmi, yiiksek hizlardaki dinamik etkilesimleri ve degisen ucus kosullarini etkili bir
sekilde yonetebilmek amaciyla gelistirilmis matematiksel modeller ve optimizasyon
stratejilerini igermektedir [8, 10]. Bu amagla Proportional-Integral-Derivative (PID),
Lineer Kuadratik Regiilasyon (LQR) ve H-infinitive (Hoo) dayanikli kontrolciisii
gelistirilmistir. PID kontrolii, temel olarak hava aracinin konumunu, hizini ve yonelimini
stabilize etmek amaciyla hata sinyallerini diizenleyen bir geri besleme kontrol

stratejisidir. LQR ise, lineerlestirilmis sistem modellerine dayanarak kontrol girislerini



optimize eder ve IHA'min performansimni iyilestirmek iizere tasarlanmis bir optimal
kontrol algoritmasidir. Heo (H-infinite) kontrolii, sistem belirsizlikleri, dis etkiler ve
modellenemeyen dinamikler gibi faktorlere karst dayanikli (ing. robust) bir kontrol
stratejisidir. Bu kontrol yontemi, 6zellikle belirsiz sistemlerin ve karmasik dinamik
yapilarin kontroliinde etkili olan bir teori ve tasarim yaklasimi sunar [12, 13]. Hoo
kontrolli, frekans alaninda tasarlanan bir kontrol stratejisidir ve bir sistemdeki
belirsizlikleri minimize etmek veya bunlara kars1 direnmek {izere optimize edilmis bir
kontrol saglar. Bu, bir sistemin belli bir frekansta en kotii durumda (ing. worst-case)
belirsizliklere kars1 diren¢ gdstermesini amaglar.

Farkli ucus parametreleri igin ¢esitli kontrolciilerin beraber calistigi ve belirli
koordinat noktalarinin takibini yapabilen otopilot algoritmasi gelistirilmistir. Otopilot
algortimasi icinde IHA’ya komutlar1 veren ve hareket denklemlerinin kiiciik
giincellemeleri ile elde edilen bir giidiim algoritmasi da eklenmistir. Gelistirilen giidiim
hareketini ayni anda farkli kontrolciiler ile kontrol etmeyi saglayabilen bir yapiya sahiptir.
Ayrica bu algoritma, belirli araglar ile C/C++ koduna doniistiiriilerek mikroislemciye
gomilmistiir [14, 15]. Mikroiglemci lizerinde uygulamali testler yapilarak simiilasyon

ortam1 ve mikroiglemci cevaplar1 kiyaslanmistir.



2. KAYNAK ARASTIRMASI

Sabit kanatli kiiciik IHA kullanimi, &zellikle askeri ve giivenlik uygulamalarinda
stratejik avantajlar saglamaktadir. Her ne kadar s6z konusu bu i{HA'lar, hava kesfi,
gbzetleme ve taktik bilgi toplama gdrevlerinde etkin bir sekilde kullanilsa da IHA larin
seyir hizlarinin diisiik olmasit (100 km/saat) operasyonel esnekligi 6nemli Olgiide
kisitlamaktadir. Sabit kanatl kiiciik THAlarin kontrol stratejileri, ugus boyunca ucus
kararliliginin istikrarini ve manevra kabiliyetini saglamak i¢in 6zel olarak tasarlanir. PID,
model tabanli tasarimlar, LQR, MPC ve Hoo (H-infinite) kontrol stratejileri, hava aracinin
hizl1 ve hassas kontroliinii saglamak amaciyla genellikle uygulanan yontemlerdir. Bu
kontrolciiler, aerodinamik zorluklara kars1 direngli bir performans sergileyebilmek i¢in
gelistirilmis aerodinamik tasarim ve kontrol algoritmalari ile entegre edilir.

Sabit kanath kiiciik IHA'larin kullanimi, askeri operasyonlarda ve giivenlik
uygulamalarinda 6zellikle hizli ve etkili tepki gerektiren gorevlerde dnemli bir stratejik
aragtir. Ancak, mevcut kullanimdaki kiiciik boyutlu sabit kanatli IHA ’larin birgogu diisiik
seyir hizlarina sahiptir. Ramesh vd. (2020) kii¢iik IHA'larin hem sabit-kanatli hem de
doner-kanatli tipleri iizerine yapilan giincel literatiir incelemesi ve ¢esitli iireticilerin
verilerine dayanarak, kiigiik IHA'larin kategorizasyonu islevsel gereksinimleri olan
isletme ytiksekligi, dayaniklilik, isletme menzili, maksimum kalkis agirligi ve boyutlar
gdz Oniine alarak analiz etmistir [14]. Bdylece kiiciik IHA sinifinin ne oldugunu
belirlemistir.

Yayli vd. (2017) belirlenmis bir gérev i¢in tasarlamis olduklari kii¢iik boyutlu bir
[HA nin detaylarini ve performansini tartismustir [16]. 2 metre kanat agikligina ve 6.66
aciklik oranina sahip IHA, enerji tasarrufu, goriintii kazanci, malzeme se¢imi ve otonom
ucabilme kabiliyetleri bakimindan degerlendirilmistir. Calismanin sonucunda otonom
sabit kanatli hava araglarinin kullaniminin genisletilebilecegini ve daha yiiksek hizlar ile
gelismis manevra yetenekleri elde edilebilecegini gostermistir.

Chen vd. (2020) diisiik hizda ¢alisan sabit kanatli THA'lar igin aerodinamik
analizde ge¢is fenomenlerini dogru bir sekilde tahmin etmek amaciyla Michel gecis
kriteri ve bir ge¢is modelinin birlestirildigi tahmin yontemi 6nermistir [22]. Michel gecis
kriteri, ge¢is moment kalinligi Reynolds sayisinin tahmininde kullanilir. Kritik moment
kalinlig1 Reynolds sayis1 ve geg¢is bolgesi uzunlugu arasinda bir deneysel iliski
bulunmaktadir. Reynolds Averaged Navier-Stokes (RANS) denklemleri, aerodinamik

analiz ¢oziiciileri tizerinde kullanilmak tlizere gegis yontemi ile gelistirilmistir.



Panagiotou vd. (2020) diisiik hizda, subsonik rejimde ¢alisan sabit kanatl bir [HA
icin aerodinamik verimlilik ve performans artirma yontemleri ve tekniklerinin adim adim
incelemesini gergeklestirmistir [18]. Kullanilan bir referans IHA kanat platformu
tizerinde, standart yontemlerinin, diisiik-fidelite ve yiiksek-fidelite aerodinamik katsayi
tahmin araclarinin bir kombinasyonu kullanilarak aerodinamik ve siiriikleme ayrinti
analizini degerlendirmistir. Ardindan, ilgili referans IHA konfigiirasyonu iizerinde her bir
parganin gesitli hiicum agilar1 i¢in toplam siiriikleme biit¢esine olan katkisini igeren bir
tam siiriikleme muhasebe calismasi gergeklestirmislerdir. Ramanan vd. (2021) kiiclik
[HAlar igin aerodinamik performans arttirabilen kanat profillerinden SD7037 nin diisiik
Reynolds sayilarindaki sonuglarini analiz etmistir [20].

Sabit kanatli IHAlar i¢in Zhang vd. (2022) tarafindan &nerilen metodoloji, 6SER
derecesine sahip olan ve on iki durum degiskenine tabi olan, hareketli kanatli IHA'lar i¢in
dagitilmig, sabit bir siireli ve hataya dayanikli bir kontrol yaklasimini gostermistir [17].
Boylece hiz ve konumun ilgili smirlar i¢inde kalmasini saglamak igin Olgekleme
fonksiyonlartyla durum doniisiimleri tasarlanmistir. Zhang vd. (2022) yaptig1 diger bir
calismada ise aktiiator hatalari, modelleme belirsizlikleri ve dissal miidahalelere maruz
kalan 6SER dereceli dinamiklere sahip IHA’lar icin bir olay tetiklemeli isbirligi
senkronizasyon hataya dayanikli kontrol metodolojisi 6nermistir [19]. Her durumda
kontrolciiniin cevabim1 ve sistem kararliliginin devami i¢in caligmalar 6SER ucus
benzetim ortaminda gergeklestirilmistir. Burston vd. (2014) ters mithendislik teknikleri
kullanarak 6SER ugak dinamik modelinin parametrelerini tiiretme yontemi sunmustur
[21]. Yaptig1 calismada, 6SER ugak dinamik modelinin, kii¢iik IHAlar i¢in tasarlanmis
diisiik maliyetli bir navigasyon ve rehberlik sisteminde entegre ederek sanal bir sensér
olarak adapte etmesidir.

Ulus vd. (2021) yuvarlanma (ing.roll) ve yalpalama (ing. yaw) agi yan
dinamiklerini kontrol etmek adma 60 km/saat seyir hizina sahip bir sabit kanatli I[HA igin
yapay sinir bulanik g¢ikarim sistemi (ANFIS), bulanik mantik denetleyicisi, birlesik
ANFIS-PID ve PD-Fuzzy-PI denetleyici yontemleri gelistirmistir [23]. Calismanin
sonucuna gore birlesik PD-bulanik-PI ve ANFIS-PID denetleyicilerinin diger
denetleyicilere gore sabit seviye ucus kosullarinda daha kabul edilebilir performansa
sahip oldugu belirtilmistir.

Sartori vd. (2021) sabit kanathh IHA i¢in uzunlamasma ve yanal-direngli
hareketleri kontrol etme yetenegine sahip mevcut bir geri-adim (ing. backstepping)

yaklasimini otonom pilotlar i¢in uygun bir kontrol stratejisi tanimlamak amaciyla adapte



etmistir. Denetleyici, iki ¢ok farkli sabit kanatli hava aracinin karmagik manevralar
gerceklestirdigi sayisal simiilasyonlar araciligiyla degerlendirilmistir [24]. Calismada
ayrica denetleyicinin model parametrik belirsizliklerle veya giriiltii hesaplanirken
davranig1 da test edilmistir. Sartori vd. denetleyicinin bir mikrodenetleyici tizerinde
gercek zamanlt uygulama performans sonuglarint donanim i¢i dongili simulasyonlari ile
benzer bulmustur.

Uyulan vd. (2019) bir ¢ok degiskenli kontrol mimarisi sentezlemek i¢in kullanilan
dayanikli Hoo kontrol gercevesi tasarlayarak, karsilastirmali 6zelliklere kiyasla biiyiik
oOl¢iide fayda saglayacak performans ve saglamlik (ing. robust) degerlendirmesi yapmistir
[27]. Ayrica, beklenmedik sistem belirsizlikleri veya alt sistem arizalari gibi olumsuz
kosullara maruz kalan ugus kontrol sistemlerinin giivenilirligini artirmak i¢in tatmin edici
pilot kontrol performansi kriteri gelistirmistir. Boylece Onerilen mimari araciligiyla
yunuslama (ing. pitch), yuvarlanma ve yalpalama otomatik pilotunun kararliligini
arttirmistir.

Priyambodo vd. (2020) ugan bir sabit kanat tizerinde bir koordinat noktasi
gorevinde LQR yontemlerini kullanarak kontrol sistemine ait model tasarimi deneysel
testlerle kanitlanmigtir [25]. Sistem yanitlarinin koordinat noktasi tizerinde ugan kanadin
performansini siirdiirme ve konumunu tutma konusunda iyi bir istikrar gosterdigini
belirtmistir. Ucan kanat ayrica ¢ok diisiik bir durumsal hata ve yiiksek dogruluk
tretmektedir.

Bao vd. (2021) matematik modeli karmasik ve ikili etkileri fazla olan sabit kanatl
bir THA i¢in goklu algoritma birlesimi (ing. multi-algorithm-fusion) ile degisken yap1
kontrolciisii tasarlanmistir [54]. Tasarim, temel olarak dogrusal olmayan matematiksel
modeli basitlestirmek i¢in geri-adim kayma modu kontrol yontemini benimsemistir.
Sistemdeki model belirsizlikleri ve diger bozukluklar1 tahmin etmek i¢in adaptif yasa
(ing. adaptive law) kullanmislardr.

Ulker vd. (2017) diiz-seviye, sabit tirmanma, sabit manevra, tirmanma-dénme ve
sabit bagverme olmak {izere bes farkli ucus senaryosu i¢in kisitli ¢oklu girisli coklu ¢ikish
(MIMO) model 6ngérii kontrolciileri (MPC'ler) tasarlamustir [44]. Onerdikleri ucus
kontrol tasarim1 MPC stratejisi, yanal ve uzunlamasina lineer modellere dayanmaktadir.
Calisma sonuglari, MIMO MPCl'lerinin mevcut ol¢iilemeyen ¢ikiglar ve Olclilemeyen
cikis bozukluklar1 agisindan ii¢ farkl test kosulunda tatmin edici performans ve ugus

kalitelerine ulagabilecegini gostermistir.



Kang vd. (2009) sabit kanatl bir IHA icin istenilen bir ¢izgiyi takip edebilmesi
adina lineer olmayan model tahmin kontrol (NMPC) tasarimi gergeklestirmislerdir [46].
Istenilen ¢izgi referansmin takibi i¢in hata dinamiklerini ¢ikarmislardir ve hatanin her
ilerlemesi problem belirleyici olarak kontrolciiye verilmistir. Tasarlanan lineer olmayan
kontrolciiniin dogrulugu hardware in the loop (HIL) testleri ile dogrulanmistir.

Elijah vd. (2020) birden fazla sabit kanatli IHA’larin kontrolii iizerine mevcut
calismalarin bir literatiir derlemesini sunmustur [55]. Bu ¢alismalar, kuyruk, rotor ve
kanat konfigiirasyonlarinin ayarlanmasi yoluyla manevra yapma yetenegini icermektedir.
Calisma icerisinde sunulan makaleler, igbirligi mimarileri ve stratejileri ile kanat, kuyruk
ve rotor konfigilirasyonlar1 agisindan miimkiin oldugunca genis bir ¢esitlilige sahip olacak
sekilde secilmistir. Ayrica, calisma, tek bir IHA ya kiyasla ¢ok daha biiyiik bir yetenege
sahip olan ¢oklu sabit kanatli IHA ’larin kontrolii hakkinda bilgiler vermistir.

Din vd. (2023) siradisi bir tasarima sahip olan IHA'min plandr menzilini
maksimize etmek i¢in yeni bir kontrol mimarisi olan optimal dinamik programlama adli
zgiin bir teknigi dnermistir [56]. Onerilen metodoloji dzellikle problemin siirekli durum
ve kontrol uzay: alanlarinda yapilandirilmas: i¢in degistirilmistir. Sunulan algoritmanin
degisen ¢evreye dinamik olarak uyum saglama yetenegi mevcuttur. Degisen cevresel
kosullar ve dinamik etkilere anlik degisim gostererek cevap veren kontrolcii THA
uygulamalari i¢in kullanilabilir oldugu gosterilmistir.

Zhai vd. (2014) sabit kanatli kiigiik bir IHA i¢in standart kontrolciiler olan lineer
ve lineer olmayan PID tasarimi ger¢eklestirmislerdir. Calisma ayni1 zamanda navigasyon
alogritmasi da icermektedir. Tasarimin dogrulanmasi i¢in ugus testleri yapilmistir [57].

Palframan vd. (2019) ugus kontrol sistemlerinin matematiksel dogrulamasi igin
dayanikli (ing. robust) bir analiz ¢er¢evesi sunmustur [58]. Bu gergeve, kiigiik sabit
kanatli IHA sistemlerinin tam belirsizlik karakterizasyonu, nicelendirilmesi ve analizi
icin Ozel olarak gelistirilen integral karesel kisitlama (IQC) analizini temel almakta ve
belirsizlikleri sistemi temsil etmek i¢in dogrusal kesirli dontistimleri kullanmaktadir. IQC
analizi saglam bir teorik temele sahip olsa da karmasik miihendislik sistemlerine IQC'leri
uygulama ve etkinliklerini fiziksel verilerle degerlendirme konusunda literatiirde eksiklik
bulunmaktadir. Tasarlanan yontem ucus testlerinde dogrulanarak IHA’lar icin
kullanilmaya hazir oldugunu gostermistir.

Castaneda vd. (2013) sabit kanatl1 bir IHA ’nin hiz ve yon kontrolciisii i¢in “Super-
Twisting Gozlemciler” kullanarak “Adaptif Siiper Sarsilma Algoritmas1” yaklasimi ile

kontrol algortimasi gelistirmislerdir [62]. Bu kontrol semasi, sistemi etkileyen



pertiirbasyonlarin sinirlarint veya sistem parametrelerinin kesin degerlerini bilmek
gerekmedigi i¢in dayaniklilig1 arttirma yoniinde etkisi vardir. Ayrica, gézlemcinin sonlu
zamanl yaklagimi sayesinde kapali cevrim sistemnin kararlilig1 garanti altina alinmistir.

Lou vd. (2011) kesirli derece PI denetleyici gelistirmis [61] ve bir kiiglik sabit
kanatli IHA ugus kontrol performansini ve saglamligini artirmak amaciyla uygulamstir.
Belirli kosullar altinda ¢6ziilmiis yuvarlanma kanal kontrolii tasarlanan denetleyiciler
kullanilarak gergeklestirilmis ve bu ¢alismada test edilmistir. Yuvarlanma kanalinin ig
kapali ¢evrim sistemi, ugus test verileri kullanilarak birinci derece art1 zaman gecikmesi
modeli olarak yaklasik olarak tanimlanmustir.

Bu tez calismasi kapsaminda ozellikle dalis manevralarinda yiiksek hizlara
ulasabilen, konvansiyonel tipli yiiksek aciklik oranli bir IHA tasarimi gergeklestirilerek
aerodinamik veri seti olusturulmustur. IHA nin ugus performansinin ve kararliligin
detayl1 incelenebilmesi icin 6SER MATLAB/Simulink ortaminda ugus benzetim modeli
gelistirilmistir. 6SER benzetim ortami kullanilarak IHA nin farkl1 ugus parametreleri igin
farkli tipte kontrolciiler gelistirilerek kontrolciilerin performanslar1 kiyaslanmistir.
Tasarlanan kontrolciiler standart PID ve LQR kontrolciileri ile dayanikli (ing. robust) Hoo
kontrolciisiidiir. Uygun kontrolciiler, lineer olmayan 6SER ucus benzetim ortaminda
farkli ugus parametrelerinin senkronize olarak kontrol edilebilmesi i¢in birlestirilerek
0zglin bir otopilot tasarimi gergeklestirilmistir. Otopilot igerisinde daha dnceden belirtilen
koordinat noktalarin takibi i¢in kontrolciiler ile beraber ¢alisan bir giidiim algoritmasi
uretilmistir. Lineer olmayan 6SER ucus benzetimleri ile otopilotun basarimi farkli
manevralar, seyir hizlari, tirmanma durumlar ve dalislar i¢in detayli olarak incelenmistir.
Nispeten kiigiik boyutlara sahip sabit kanatli bir IHA i¢in dalis manevralarinda sesalt:
bolgede yiiksek hizlara ulastiktan sonra kurtarma (ing. recovery) literatiirde otonom
olarak heniiz incelenmemistir. Farkli ugus parametreleri i¢in tasarlanan kontrolciiler
biitiiniinden olusan otopilot, standart IHAlardan farkli olarak dalis manevralarinda 500
km/saat hizlara ulasan hava aracinin otonom kurtarimina olanak saglayarak literatiire

girdide bulunmustur.



3. AERODINAMIK TASARIM VE AKIS ANALIZLERI

Sabit kanatli IHA'larin aerodinamik tasarimi ve analizi, miihendislik acisindan
karmasik ve kapsamli bir disiplini i¢ermektedir. Bu araglarin performansini belirleyen
kilit faktorler arasinda kanat profili se¢imi, kanat agis1, kanat uzunlugu, kanat genisligi ve
toplam kalkis agirlig1 yer almaktadir. Aerodinamik tasarim siireci, optimize edilmis kanat
profili ve konfigiirasyonunun belirlenmesini igerir, bu da IHA’nin genel etkinligi ve
performansi iizerinde dogrudan bir etkiye sahiptir [29]. Analiz asamasinda, IHA nin
temel parametreleri, yiiksiiz agirlik, kanat yiiksekligi, aerodinamik katsayilar ve hava
direnci gibi unsurlar, kapsamli bir degerlendirme siirecini igermektedir. Analiz ayni
zamanda ugus kararlilig1 ve kontrol sistemlerinin etkinligi iizerinde de derinlemesine bir
etkiye sahiptir.

Sabit kanathi kiiciik IHA'lar genellikle tasinabilir ve hizli bir sekilde
konuslandirilabilir olmalariyla 6ne ¢ikar. Bu sistemler genellikle hafif malzemelerden
iretilmis olup, genis bir kullanim yelpazesine hitap ederler. Cogunlukla 2 metreden daha
az kanat agikligina sahip olan bu IHA'lar, genellikle kameralar, sensdrler ve diger 6l¢iim
araglar ile donatilarak yiliksek ¢oziiniirliklii goriintii ve veri toplama kapasitesine sahip
olabilirler. Nispeten diigiik irtifalarda yiliksek tasima/siirikleme amacina yonelik
tasarlanan kiigiik THA lar 100 km/saat seyir hizlarinda hareket yetenegine sahiptir ve
yiiksek hizlara (>200 km/saat) ¢cikma yetenekleri ¢ok zayiftir [30]. Ayn1 zamanda yiiksek
manevra yeteneklerinden yoksundurlar. Standart gorevlere sahip kiigiik IHAlarin kanat
profilleri ve yapilar1 da uzun siire havada kalma ve maksimum menzile ulagsmak i¢in
iyilestirilmistir. Boylece IHA'larin diisiik maliyetli ve tasinabilir dogasi, farkl
endiistrilerde ve uygulamalarda benimsenmelerini tesvik etmistir.

Kiigiik sabit kanatli IHA’lar kategorisinde énemli performans gdsteren ve bu
alana onciiliik eden en 6nemli hava araglarindan biri olan RQ-11 Raven UAV [31] 1.37
metre kanat agiklig1 ve 4 kg’lik toplam kalkis agirligr ile 10 km menzile sahiptir ve Sekil
3. 1’de gosterilmistir. Kiiciik sabit kanat kategorisindeki bir diger dnemli IHA ise toplam
3.5 kg kalkis agirhigia sahip 1.7 metre kanat agiklikli V-tipi kuyruk takimina sahip
Talon’dur. Bu IHAya ait goriintii Sekil 3. 2°de verilmistir [32].
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Sekil 3. 1. RQ-11 Raven sabit kanatli kii¢iik THA

Sekil 3. 2. Talon sabit kanatli kiiciik IHA

Bu calismada kullanilacak olan IHA, standart seyir ve ugus performansina sahip
[HA ’lardan farkli olarak 6zellikle ani zorlayic1 angajmanlardaki dalis manevralarinda 500
km/saat hiza ulasabilecek konvansiyonel kuyruk tipli ve yiiksek kanat agiklikli bir sabit
kanattir. ITHA nin geometrik yapist hem yeterli tasima ile uzun menzil gitmesine hem de
ince tasarimi ile diisiik siiriiklemelere maruz kalarak yiiksek hizlara ¢ikmasina olanak
saglamaktadir. Ayrica 6zellikle elevator ve aileron kontrol yiizey alanlar1 diger tasima
yiizeylerine oranla hacim olarak daha yiiksek segilerek 10-g’ye kadar manevra ¢ekmesine
olanak saglamaktadir. Dalisa giren bir IHA’nin yere cakilmadan 6nce diizlemsel
kararliligiin ve kontroliiniin saglanarak kurtulmasi icin hesaplamalar ve analizler her

basamakta detayla irdelenmistir.
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3.1. Yiiksek Hizh iHA’nin Aerodinamik Tasarimi

Yiiksek hizli IHA, 1.2 metre uzunlugunda kanat agikligina sahiptir ve yeterli
tagima, dalistan kurtarma ve yiiksek hizli ve stabil ucus karakteristiklerini saglamak igin
biiyiik kanat alan1 ve yliksek kanat ag¢1 oranina sahiptir. Modifiye edilmis kanat profili
[HA'nin daha fazla tirmanma performansina sahip olmasim saglarken yiiksek hizlarda
diistik siiriikleme olusturmasina imkan verir. Ayn1 zamanda diisiik hizlarda iyi derecede
tasima ve kolay kontrol &zelliklerini siirdiirme olanagi saglar. IHA’nin kanat ucu
noktasindaki artan dihedral agisi, kanat ucu girdaplarini azaltir. Kanat ve kuyruk
dengeleyicileri diiz bir ¢izgide yer alacak sekilde tasarlanmistir, dikey dengeleyici yiizey
alan siiriiklemeyi diistirmek icin kii¢lik birakilmistir. Govde kiiglik bir 6n kesit alanina
ve kare benzeri kesitlere sahiptir, boylece kolayca {iretilebilir ve yiiksek ylikleme hacmi
olusumuna ve toplam siiriiklemeyi azaltmada katki saglar. IHA'"nin maksimum kalkis
agirhgr 1.15 kg olup, maksimum 200 gram yiik tagima kapasitesine sahiptir. Dikey
dengeleyici neredeyse sifir konik orana sahiptir ve sapma agis1 aldigi zaman aracin toplam
stiriiklemesini azaltmaya yonelik yeterli diimen etkinligine sahiptir. Yiiksek hizlara
ulasabilen fakat sadece manuel ucus gerceklestirebilen birtakim sabit kanatli kiiglik model
ucaklar bu calismada tasarlanan THA ile kiyaslanmas1 agisindan, bazi fiziksel ve ugus
karakteristikleriyle karsilastirmali olarak Cizelge 3. 1'de listelenmistir. Ayrica, bazi
geometrik 6zelliklerle aerodinamik ozellikler ve tasarlanan yiiksek hizli mini IHA'nin

perspektif goriiniimii sirasiyla Cizelge 3. 2 ve Sekil 3. 3'de verilmistir.

Cizelge 3. 1. Yiiksek hizli sabit kanatli model ugaklar

Model ucak Kanat acikligit  Kanat 2alam Agiklik Topv)lamv kalkis En yiiksek hiz
[mm] [m?] orani agirhigi [g] [km/s]
Stinger ARF 950 0.135 6.68 550 330
Snipp FG 1300 0.185 9.1 870 375
Acro-Prism 1600 0.308 8.3 1250 340
Monster 1.1 1450 0.225 9.34 790 440
SpreadTowsa

Sabre F5B 1710 0.22 13.2 890 390
Tasarlanan THA 1200 0.144 9.98 1100 500

Yiiksek yiik tasima kapasitesine sahip olacak sekilde tasarlanmis olan THA nin
toplam kalkis agirlig1, benzer tipteki model ucaklara gore biraz daha yiiksektir. Incelenen
araglarin maksimum hizlar1 neredeyse aynidir ve elektrik giicliyle ¢alismaktadirlar.
Bunun disinda, araglarin kanat agikliklari ile agirliklari arasinda belirli bir oranin

bulundugu gézlemlenmektedir.
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Cizelge 3. 2. Yiiksek hizli IHA nin bazi tasarim parametreleri

Seyir En Ortalama Agiklik  Taper Kanat ucu Kok-ug ok Dihedral

hiz1 yiiksek g-  aerodinamik orant oram biikiim agisl acisl
[m/s] kuvvet veter [mm] agisi [°] [°] [°]
Kokte 1
43 10 124 9.98 0.067 -1.5 8.34 Usta 10

Sekil 3. 3. Tasarlanan yiiksek hizli IHA

3.2. Akis Analizleri

Geometrik boyutlandirmas1 tamamlanan yiiksek hizli THA’nin akis analizleri
Ansys Fluent [34] ve Xflr5 [33] programinda gerceklestirilmistir. [HA nin 6ncelikle
yiiksek hizlar i¢in modifiye edilmis kanat profilinin (Mh-32, modifiye) farkli Reynolds
sayilarmda coklu analizleri yapilmistir. Yiiksek hizli IHA, ugusunun biiyiik béliimiinii
150000 Reynolds sayisindan biiyiik rejimde gerceklestirmektedir. Bu sebeple IHAya ait
aerodinamik katsayilar s6z konusu Reynolds sayilart igin degerlendirilmistir. [HA nin
kanat profiline ait farkli Reynolds sayilarindaki ¢oklu aerodinamik akig analizlerine ait
grafikler Sekil 3. 4’te sunulmustur.

Ansys Fluent ortaminda ¢6ziim yontemi olarak Reynolds-averaged Navier—Stokes
sec¢ilmistir. Viskoz model k-omega-SST olarak belirlenmistir. Akis sabit ve sikistirilamaz
kabul edilmistir. 30-50-60-70-90 m/s hizlarda 6 farkli hiicum agis1 i¢in akis analizleri
gerceklestirilmistir. Kontrol yilizeylerine ise -40° ile +40° arasinda farkli sapma agilarinda
kontrol tiirevleri elde edilmistir. Mesh egrilik oran1 en disik 1.74 e-004 ile

siirlandirilirken en yiiksek egrilik oran1 0.92433 olarak belirlenerek 924338 mesh sayisi



13

tizerinden statik katsayilar elde edilmistir. Ansys Fluent ortaminda yapilan analizlere ait
gorseller Sekil 3. 5’te verilmistir. Kontrol tiirevleri ve dinamik tiirevler Xflr5 ile
gerceklestirilen akis analizlerinde Girdap Kafes Yontemi (Vortex Lattice Method) ile elde
edilmistir [35]. Bu yonteme gore kanat, veter boyunca panel seklindeki kii¢iik pargalara
ayrilarak her bir panel lizerine ayr1 bir at nali girdab1 yerlestirilir. Her at nali panelinde

aerodinamik akis hesaplar tek tek gerceklestirilir.

MH32 modified
T1_Re0.015_M0.00_N5.0
T1_Re0.030_M0.00_NS.0

—— T1_Re0.045_M0.00_NS.0
& :

02 04 06 08

Sekil 3. 4. Kanat profili coklu aerodinamik akis analizleri sonuglari

XflIr5 programinda ayrica IHA nin govdesi dahil tiim bilesenleri yerlestirilerek
[HA {izerinde meydana gelen tiim aerodinamik kuvvetler hesaplanmistir. Bu temel
aerodinamik katsayilarina gore 50 m/s hizinda yaklagik olarak 1.1° hiicum agisinda seyir
halinde (ing. level flight) denge ugusu gerceklestirilebilmektedir. Ayni hiicum agis1 igin
tasima katsayis1 degeri 0.21°dir ve tasarim tasima katsayis1 kriterlerini saglamaktadir.
Yunuslama moment katsayist (ing. pitch moment coefficient) hiicum agisi1 ile negatif
yonde degismektedir bu da IHA nin diizlemsel yonde ugus kararliligima sahip oldugunu

gostermektedir.
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Sekil 3. 5. Ansys Fluent analizleri: kanat tizerindeki hiz ve basing dagilim1

Aerodinamik analizler sonucunda 6SER ucgus benzetim c¢aligmalart igin

aerodinamik veri taban1 elde edilmistir. Buna gore veri taban;

Statik katsayilar,
Kararlilik tiirevleri,
Dinamik tiirevler,

Kontrol tiirevleri,

olmak iizere dort baslik altinda toplanmistir. Elde edilen aerodinamik veri seti 6SER ugus

benzetim ortaminda girdi olarak kullanilacaktir.
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4. 6SER UCUS BENZETIM MODELI

6SER dereceli ugus benzetim modelleri, hava araglarinin hareketlerini ayrintili bir
sekilde tanimlayan ve genellikle diferansiyel denklemler araciligiyla ifade edilen
karmagik matematiksel yapilari icerir. Bu modeller, hava aracinin yiiksekligi, yatay ve
dikey hizlari, hiicum agis1, yuvarlanma, yunuslama ve yalpalama hareketleri gibi alti
bagimsiz hareket serbestligini ele alir. Aerodinamik kuvvetler, ataletsel (ing. inertial)
Ozellikler ve motor karakteristikleri gibi onemli faktorler bu modellerin temelini
olusturur. Ugus benzetim modelleri, 6zellikle ugus kontrol sistemlerinin gelistirilmesi,
ucus testlerinin planlanmasit ve hava araci tasariminin ugus performansi agisindan
degerlendirilmesinde kullanilir [36].

Calismanin bu asamasinda yiiksek hizli IHA’nin dinamik ucus modelinin
olusturulmasiyla ilgili bilgiler sunulmaktadir. Modelleme, acik ¢evrim ucgus
performansinin incelenmesinde oldugu kadar kontrol tasariminda da kritik bir agamadir.
Dogrulugu yiiksek bir dinamik model, daha hassas bir otopilot sistemi demektir. S6z
konusu sebepler ve bu hedef dogrultusunda, yiiksek hizli THA igin bir 6SER ucus
benzetim modeli gelistirilmistir. Ugus benzetim modeli, aerodinamik, kiitle-atalet, itki,
atmosfer, jiroskopik, yercekimi ve eyleyici modellerini igermektedir. Olusturulan bu
6SER ucus benzetim modeli, yiiksek hizli ITHA nin cesitli ucus kosullarindaki dinamik

davranigini ayrintili bir sekilde temsil etmektedir.

4.1 Referans Eksen Takimlar1 ve Koordinat Sistemleri

Ara¢ dinamiginin modellemesi igin asagida bahsedilen eksen takimlari ve
koordinat sistemleri kullanilmigtir. Ataletsel (ing. inertial) eksen takimi sabit veya diizgiin
dogrusal hareket halinde olan, uzak yildizlara gére belirlenmis olan bir eksen takimidir.
Bu eksen takiminda bir pargacigin hareketi i¢in Newton'un ikinci yasasi gegerlidir [37].
Yiiksek hizli THA’nin menzil degerleri kisa oldugu igin diinyanin doniisii géz ard
edilmistir ve yeryliziiniin diiz oldugu kabulii yapilmistir. Bu yaklagim bir¢ok sabit kanath
IHA sistemleri igin tercih edilmektedir [38, 41]. Ataletsel koordinat sistemi x- ve y-
eksenleri, yerel yatay diizlemi temsil eder, x-ekseni kuzeyi, y-ekseni ise doguyu gosterir.
[HA nin konumu, ataletsel koordinat sistemine gore hesaplanur.

Navigasyon eksen takimi (kuzey-dogu-asagi) (ing. north-east-down), ayni

zamanda arag-takip (ing. vehicle-carried) eksen takimi olarak da adlandirilir, eksen
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takiminin orijininin araca bagli oldugu (genellikle kiitle merkezine) durumu ifade eder.
z-ekseni yerel yergekimi vektorii boyunca asagi yonliidiir, x-ekseni kuzeye dogru ve y-
ekseni ise doguya dogru yonlendirilmistir.

Hareket denklemlerinin tiiretilmesinde, govde-eksen takimi (ing. body-fixed)
sistemi kullanilir (Sekil 4. 1). Bu eksen takimimn orijini, IHA nin kiitle merkezindedir;
X-ekseni aracin burnundan geger ve asagiya dogru olan z-ekseniyle simetri diizleminde
yer alir, y-ekseni ise sag kanattan disa dogru koordinat sistemini tamamlar.

Riizgar eksen takimi, ucaga etki eden aerodinamik kuvvetleri ve momentleri
tanimlamak icin sik¢a kullanilir. x-ekseni, serbest akis hiz1 vektoriine paraleldir. Riizgar
ekseni ile govde-ekseni arasindaki dontisiim, riizgar eksen takiminin z ekseni etrafinda 3
(yana kayma agcis1) agisi ile yapilir ve ardindan y ekseni etrafinda o (hiicum agis1) agisi
ile govde-eksen takimi oOrtiisecek sekilde yapilir. Stabilite, riizgar eksen takimi ile

ataletsel referans koordinat sistemi () Sekil 4. 1’de tanimlanmustir.

it (kuzey)

j' (dogu)

ki (dunya merkezine dogru)
Sekil 4. 1. Eksen takimlar1 ve referans koordinat sistemi

Navigasyon eksen takimindan gévde-eksen takimina doniisiim, {i¢ dontisiimden
olusur ve bu doniigiimler, Euler agilar1 olarak adlandirilan yaw (yalpalama, ), pitch
(yunuslama, 8) ve roll (yuvarlanma, ¢) acilar1 tarafindan temsil edilir. ilk doniisiim,
navigasyon eksen takiminin z ekseni etrafinda ¥ agisi ile yapilir, ikinci dontisiim, ilk
dontisiimden sonra elde edilen ara eksen takiminin y ekseni etrafinda 6 ile yapilir ve son
doniisiim, ikinci doniisiimden sonra elde edilen eksen takiminin x ekseni etrafinda ¢ agisi
ile yapilir. Bu doniisiim ayn1 zamanda yonlendirme kosiniis matrisi (ing. direction-cosine

matrix) olarak da adlandirilir [42]. Doniisiim matrisi (R) su sekilde tanimlanir:
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sincos@ sinysinfsing + cospcosg sinysinfcos¢p — sinysing

cosycosf cosysinbfsing — sinpcos¢p cosyPsinfcosp + sinyPsing
R = ( ) 4.1)
—sinf cosOsing cosOcose

w
a=tan 1 — 4.2
” (4.2)

1 v

Vu? +v2 +w?

p =sin (4.3)

Burada u,v,w sirasi ile govde-ecksen takimindaki hiz vektorlerini

tanimlamaktadir.

4.2 6SER Hareket Denklemleri

Nicolosi vd. (2013) tarafindan belirtildigine gore, sabit kanatli ugak
dinamiklerinin olusturdugu on iki denklem, bir govde-eksen takimi gergevesinde
temellenmistir. Yiiksek hizli sabit kanatlh mini IHA, yercekimi, aerodinamik ve itki
kuvvetlerinden etkilenirken ii¢ boyutta hareket eden rijit bir cisim olarak diistiniilebilir.
Sonug olarak, bu sistem ii¢ translasyonel ve ii¢ rotasyonel serbestlik derecesine sahip alt1
serbestlik dereceli sistemdir. Hareket denklemlerinin tiiretimi Newton’un ikinci yasasina
gore ¢ikartilmaktadir. Bu yaklagima gore;

e Newton’nun 2. kanunu, sabit kiitle ve diinya (inertia) ekseni igin gegerlidir,
e Hareket denklemleri diinya eksen takimi i¢in ¢ikartilamaz ¢iinkii bu eksen takimi

[HA iizerinde sabit degildir,

e Tiim sensorler IHA-gévde eksen takimi iizerinde 6l¢iim yapmaktadir bu sebeple

Newton’un hareket kanunlar1 IHA-gévde eksen takimima déniistiiriilmelidir.

Newton’un hareket kanunlarma gore IHAya etki eden tiim dis kuvvetlerin toplami
[HA nin kiitlesi ile ivmesinin ¢arpimina esittir. Ddniisiim matrisleri ile IHAya etki eden
tiim dis kuvvetler (aerodinamik, itki, yercekimi ve digerleri) IHA’nin govde eksen

takimindaki hiz ve agisal hiz bilesenleri ile ivme degerleri ile iligkilidir.

u p
Z Fdls_gbvde = m( + [U] X [CI]> (4.4)
w T

u
%
W
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Yine Newton’un hareket kanunlarma gore IHA’ya etki eden tiim momentler
IHA’ nin acisal momentumundaki degisime esittir. S6z konusu denklem takimini IHA

govde-eksenine gore diizenlenmis hali su sekildedir:

Lex 0 —I, p 1% Lix 0 Lz 1%
Z Mdl$gﬁvde = 0 Iyy 0 q + [q] X 0 Iyy 0 [q:| (45)
_sz 0 Izz r r _sz 0 Izz r

S6z konusu hareket denklemleri yiiksek dereceli lineer olmayan (non-lineer)
denklemleri ihtiva etmektedir. Hareket denklemlerinin IHA nin durumlarina (ing. states)
gore agilmis (matris olmayan) hali 12 bilinmeyenli 12 denklem takimini olusturur. Bu
durumlarin zamana gore hesaplanmasi ise IHA ’nin anlik olarak ugusunu karakterize eder.

Bu sistem igin lineer olmayan hareket denklemlerinin agik halleri su sekilde ifade edilir:

X=m@+qw —rv) (4.6)

Y =m@+ ur — pw) (4.7)

Z =m(w+ pv — qu) (4.8)

L =Pl — Ly(@ = pr) = L0 + @) + (Izz — Ly )ar + 1, (r* — ¢%) (4.9)

M = gl = L,;(7 = pq) = Ley (@ + qr) + (Lyx — L)pr + L, (p* = 17) (4.10)
N =7l — L, — qr) — L,(q + pr) + (Lyy — L )pq + Ly (¢* — %) (4.11)

Yukarida verilen denklem setinde X, Yve Z IHA’min toplam agirhg ile
aerodinamik ve itki kuvvetlerini temsil eder. L, M ve N ise IHA iizerinde etki eden toplam
momentleri, reaksiyon momentini ve jiroskopik momentleri igerir ki bunlar da THA
tizerindeki pervane tarafindan uygulanan kuvvetlerdir. Hava aracinin hareketi, ¢
translasyonel hiz bilesenini u, v ve w ve ii¢ rotasyonel hiz bilesenini p, g ve r yani govde
oranlarim (ing. body rates) sembolize eder. m, IHA'nin toplam Kkiitlesini, I, I, ve

1,, atalet momentlerini ifade ederken I, I, ve I, carpim momentlerini ifade eder.

y!
Lineer olmayan hareket denklemlerini daha etkin kullanabilmek i¢in bazi basitlestirmeler

yapilir. IHA'nim kiitle merkezi, hava aracinin rijit bir cisim oldugu varsayilarak, govde-
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eksen takimi icin goreli bir hiz1 olmayacak sekilde kabul edilir. ikinci olarak, elektrik
motorlu ve Lityum Polimer (LiPo) [26] pilli IHA'nin kiitlesi sabit kabul edilir. Son olarak,
Ucus sirasinda kiitle dagiliminin sabit oldugu varsayilarak sabit bir atalet tensorii elde
edilir ve hareket denklemleri genellikle gévde-eksen takimi, ataletsel koordinat sistemi
ve riizgar eksen takiminda kullanilir.

Daha o6nce tanimlanmig Euler agilarinin birinci dereceden tiirevleri ile govde-
eksen takimi tizerindeki agisal hizlar arasindaki kinematik baginti ise Denklem 4.12°deki

gibi ifade edilir.

61=10 cos¢ —sing q (4.12)

7} 0 secBsing secOcos¢p/ \r

) (1 tanfsing cosqbtane) <p>

4.3 Aerodinamik Kuvvetler ve Momentler

Aerodinamik kuvvetler ve momentler deneysel yontemlerle (ucgus testi veya
rlizgar tlineli testi) veya hesaplamali/ampirik yontemlerle olmak iizere temelde iki sekilde
belirlenebilir. Deneysel yontemler, genis ucus kosullar1 yelpazesinde, non-lineer etkiler
de dahil olmak iizere, tam &lgekli IHA nin aerodinamik davranisinin olduk¢a dogru
tahmin edilmesine olanak taniyan biiyilik bir avantaja sahiptir. Ancak deneysel
yontemlerin hem maliyetleri hem de ¢ok zaman almasi olumsuz yonlerindendir. Bu
nedenle, ¢ogu zaman aerodinamik veri setinin eldesinde parametrik tasarim g¢alismasi
uygulanir ve teorik/ampirik yontemler kullanilir [47]. Bu baglamda, aerodinamik ve itme
kuvvetleri ile momentlerin modellemesi i¢in yapilandirma metodu (build-up) kullanilir.
Bu metodta, IHA nin bir dizi bilesenden olustugu varsayilir. IHAya etkileyen toplam
kuvvetler ve momentler, bu bilesenler iizerinde etki eden kuvvetlerin ve momentlerin
toplamindan kaynaklandigi varsayilir. Aerodinamik katsayilarin elde edilmesinde

stabilite eksen takimi kullanilir.
4.3.1. Diizlemsel Aerodinamik Kuvvetler ve Momentler
Ivmesiz uguslarda sabit kanatl bir IHAya etki eden aerodinamik kuvvetler ve

momentler Sekil 4. 2°de gosterilmistir. Stabilite ekseninde bu kuvvetler ve momentler su
sekilde ifade edilir:
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F,=-D (4.13)
F,=-L (4.14)
M, =—M, (4.15)

Her eksendeki kuvvetler ve momentler IHA kanat agiklig1 ve kanat alani referans

alinarak boyutsuz hale getirilmistir.

D =Cpgs (4.16)
L=C.3S (4.17)
M, = C,,GSh (4.18)

Bu denklemlerde Cj siirtinme katsayisini, C; toplam tasima katsayisini ifade
etmektedir. IHAya etki eden toplam siiriikleme ve tasima katsayilari bazi parametrelerin
fonksiyonudur. Bunlar; hiicum agis1 (), yunuslama orani (pitch rate) (q), elevator sapma
acist (8,), Mach sayist ve Reynolds sayisidir. €y, toplam yunuslama moment katsayisini
ifade eder ve yukaridaki parametrelere ilaveten dinamik basinca (g) ve referans moment

kolu uzunluguna baghdir.

U i i

N
7

Zp

Sekil 4. 2. Diizlemsel aecrodinamik kuvvetler ve momentler
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Hesaplamali Akigkanlar Dinamigi (HAD) ve Xflr5 analizleri ile statik, dinamik
aerodinamik katsayzilari ile kontrol tiirevleri farkli ugus kosullari igin elde edilmistir. IHA
tizerindeki toplam degerler ise Taylor serisine gore acilarak lineer olarak asagida verildigi

gibi tiiretilebilir [39].

Cuy + Crpa + Cy, (cc/2V) + Cy (c/2V) G + Cyy 6,
=| Cp, +CDaa+CD6866 +CDB,8+CDq (c/2V)q | (4.19)

[“2]
| |
lcy |
lch | G+ Cong@+ Cg 6 + o (/20T ]

Burada C,,, 0° hiicum agisindaki tagima katsayismi C,,_, hiicum agisma baglh
tasima katsayis1 degisimini, C,, hiicum agis1 degisimine bagli olarak tagima
katsayisindaki degisimi ifade eder. Seyir halinde kanadi gecen akis kuyruk takimina
gelmeden Once bir miktar agagi egilir (ing. downwash). Dolayisiyla kanat iizerindeki ve
kuyruktaki hiicum agilar1 birbirinden farklidir. Hiicum ac¢isindaki bir degisim once
kanatta bir miiddet sonra ise kuyrukta hissedilir. Bu faz farki C, ile ifade edilir. C, 5!
IHA’nin elevator sapma agis1 aldig1 durumda toplam siiriikleme katsayisi artisini, C Lg ise
[HA nin bir sebepten &tiirii yunuslama orami (pitch rate, q) almasi durumunda tasima
katsayisindaki artigi ifade eder.

Cpy Cp,y Cp 5, Ve Cp g Sirasi ile 0° hiicum agisindaki siiriikleme katsayisini, hiicum
acis1 artisindaki siiriikleme artigin1, {HA nin elevator sapma agis1 aldigi durumdaki
siiriikleme artisin1 ve THA nin yana kayma agis1 aldign durumdaki siiriikleme artigimi
gosterir.

Cm,,» statik uzunlamasina kararlilik tiirevi olarak adlandirilir ve aerodinamik
yunuslama momenti katsayisindaki degisiklik, hiicum agisindaki bir degisiklikten
kaynaklidir. Bu tiirev, IHA stabilitesi ve kontrolii agisindan biiyiik bir éneme sahiptir
[40]. Bir diger onemli tiirev, Cmq, diizlemsel dinamik soniimleme tiirevi olarak
adlandirilir ve bir sebepten Otiirli artis gosteren yunuslama oraninin (gq) soniimlenme

yetenegi olarak diisiiniilebilir.
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4.3.2. Yanal Aerodinamik Kuvvetler ve Momentler

IHAya yanal yonde etki eden aerodinamik kuvvetler ve momentler Sekil 4. 3’de
verilmistir. M;, yuvarlanma momenti, My, yalpalama momenti ve Y ise yanal kuvveti

ifade etmektedir. S6z konusu bu aerodinamik kuvvet ve momentlerin boyutsuzlastirilmis

halleri su sekildedir.
M = C,GSh (4.20)
My = C,GSh (4.21)
Y = (,3S (4.22)

Burada C;, yuvarlanma moment katsayisini, C,, yalpalama moment katsayisini,

Cy, ise yanal aerodinamik kuvveti temsil etmektedir.

Sekil 4. 3. Yanal aerodinamik kuvvetler ve momentler

Taylor serisi agilimina gore yanal aecrodinamik ve kuvvetler Denklem 4.23’teki

gibi ifade edilir.
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Cl [ Clo + Clﬁﬁ + Clp (b/ZV) P + Clr (b/ZV) r+ ClSa6a + Cl(?rar ]
|Cy = | Cy, + CyyB + Cy (B/2V) P+ Cy, (b/2V) T+ Cyy 80+ Cyy 6, | (423)

Col [ Coy + CagB + Co) (B/2V) P + Gy (B/2V) T + Cps 84 + Cry 6

Bu denklemlerde Clﬁ, yanal kararlilik i¢in olduk¢a 6nemli bir tiirevi temsil

etmektedir. Bu tiireve temelde dort parametre etki eder; dihedral agisi, ok agisi, dikey

dengeleyici ve kanat pozisyonu. C;, , aileron gii¢ tiirevidir ve yanal manevra
a

kabiliyetinde belirleyici bir etkiye sahiptir. Diger kontrol yiizeyi rudder ise yuvarlanma
momenti lizerinde hemen hemen etkisizdir.

Cy, simetrik THA’larda 0 olma egilimindedir. Cyp, tiirevi ise dutch-roll ucus modu

dinamiklerinin belirlenmesinde 6nemli bir etkiye sahiptir. Ayrica ucgus yoriingesinin
belirlenmesinde de Onemli bir rol oynar. Aileron tiirevinin yuvarlanma momentleri
tizerindeki etkisi oldukga azdir.

Cn g statik yanal kararlilik tlirevi olarak adlandirilir, dutch-roll ve yuvarlanma
dinamikleri i¢in oldukca dnemlidir. Ayrica sayisal degeri yanal kararlilik i¢in her zaman

pozitif olmahdir. C, 5 rudder kontrol yiizeyinin sapma agis1 aldigr durumda yalpalama

momentindeki degisimi ifade eder. Tasarlanan sabit kanatli THAda rudder yiizey alan1

diger kontrol ylizeylerine nispeten daha az oldugundan bu tiirevin degeri kiigiiktiir.
4.4 Kiitle-Atalet Modeli

[HA’nin kiitlesi ve agirlik merkezi konumlari, her iterasyonda motor modelinden
gelen bilgilerle giincellenir. Yiiksek hizli sabit kanatli IHA, elektrik motorlu ve LiPo pilli
oldugundan agirlik merkezi degisimi ihmal edilmistir. Kiitle momenti modeli, IHA nin
kiitlesini ve kiitle moment tensoriinii igerir. Kiitle agirhik merkezi (cg) konumunda
toplanmistir; ayn1 zamanda moment tensorii de agirlik merkezine gore hesaplanmaistir.

Kiitle ve atalet bilgileri Cizelge 4. 1’de sunulmustur.

Cizelge 4. 1. Yiiksek hizli IHA min kiitle ve atalet bilgileri

Toplam Agirlik merkezi
kalkis (buruna gére) I, (kgm/s?) I, (kgm/s*) 1, (kgm/s?) I, (kgm/s?)
kiitlesi [kg] [mm]

11 211.8 0.03037 0.04455 0.07422 -0.00174
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4.5 itki Modeli

Yiiksek hizl1 sabit kanath IHA’nim itki sistemi bir adet pervane, fircasiz DC
(Direct Current) motor, LiPo batarya ve elektrikli hiz kontrol cihazindan (ESC, Electronic
Control Speed) olusmaktadir. IHA dalis manevralarinda yiiksek hizlara ulasmak igin
TP3640 7D-KV2080 tipi firgasiz elektrikli motor kullanmaktadir. Bu motor ile 6.25x5.25
inch pervane birlikte kullanilmistir ve motor 3000 mAh 6S1P 22.2V LiPo bataryadan gii¢
almaktadir. Elektronik hiz kontrol cihazi en fazla 150 amper akim ¢ekebilmektedir.

Itki modeli, motor/pervane c¢ifti tarafindan iiretilen itki ve torkun modelini
icermektedir. Itki ve tork modelinin girdileri olarak IHA’nin hiz1 ve gaz kol ayar
secilmistir. Pervane/motor tarafindan tiretilen itme ve tork vektorlerinin, motorun doniis

cksenleriyle ayn1 hizada oldugu varsayimi yapilmustir. T,,, motor tarafindan tretilen itki
ve Q,, motor tork degerini ifade etmek iizere bigak-eleman-teorisi (blade element theory)

[48] kullanilarak asagida verilen denklemler tiiretilmistir.

4
PDper™
T, = 2 2,%Cr (4.24)
5
PDper>
Qp 4—nznp Co (4.25)

Burada p hava yogunlugu, D pervane ¢api, £2,, pervane hizi (rad/s), Cr ve Cy ise
boyutsuz itki ve tork katsayilaridir. Bu katsayilar deneysel olarak bulunurlar ve Cr i¢in
tipik egri Sekil 4. 4’te verilmistir. Bu egriler elde edilirken pervane doniis orani (J)

(advanced ratio) dikkate alinarak elde edilmistir.

J = 2nV (4.26)
2,Dper '

Yiiksek hizli IHA seyir kademelerinde yaklasik olarak 10 N araliginda bir itki
degerine ihtiya¢ duymaktadir. Bu deger kullanilan pervanenin degistirilmesi ile daha

diisiik akim degerlerinde elde edilebilir.
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Sekil 4. 5. Pervane donii hizina bagli itki degeri

Pervanenin hiz1 2,,, motordan pervaneye iletilen tork tarafindan belirlenecektir.
Firgasiz bir DC motor i¢in, belirli bir giris voltaj1 V;,, i¢in olusturulan sabit durum torku

su sekildedir:

1
Om = Ko | (Vin = Ky 2) = i (427)
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Burada, K, motor tork sabiti, R motor sarg1 direnci, K, back-emf voltaj sabiti, (2,,
motorun agisal hiz1 ve iy sifir-tork veya yiik yok akimidir. Tiim bu degerler IHA icin
secilen motor i¢in Cizelge 4. 2°de yer almaktadir. Hem K, hem de Ky, giiciin mekanik ve
elektrik enerji alanlar1 arasinda nasil doniistiiriildiiglinii temsil eder. Sabit kanatl
[HA’larda motorun dinamik davramsi IHA ugus dinamiklerine gore cok daha hizli
oldugundan K, ve Ky esit degerde kabul edilmistir [49].

Bir DC motoru pervaneyi siirdiigiinde (2, = 2, ve @, = Qy, sartlar1 dolaylh

yoldan kabul edilmis olur. Dolayisiyla motor-pervane ve itki arasindaki baginti Denklem
4.28°deki gibi kurulur.

.DDper4

D KoKy KoV, )

s 2 Cop + ( VCo, + QT) 0, + <prer3CQ2V2 — =+ KQl()) = 0(4.28)
4.28 numarali denklemde Cy, Co, Ve Cq, tork katsayisini veren sabitlerdir ve egri

uydurmada kullanilmustir. V IHA hizim1 gostermektedir ve gaz ayarma gore hizin

degismesi ile pervane hizi “rpm” cinsinden hesaplanabilir. Boylece 4.24 numarali

denklem sayesinde istenilen gaz ayar1 ve IHA seyir hiz1 icin gerekli itki degeri bulunur.

Cizelge 4. 2. Motor parametreleri

Motor parametresi Sembol Sembol
Pervane cap1 D 0.113m
Geri-EMF voltaj sabiti Ky 0.0359 Nm/rad

Motor tork sabiti Ko 0.0359
Motor sarg1 direnci R 0.082 ohm
Sifir tork akimi io 154
Cao 0.099521
Tork sabitleri Co, 0.009893

Co —0.045394
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4.5 Atmosfer Modeli

Sabit kanatli IHA nin performansi, atmosferik dzelliklerdeki degisikliklere bagl
olarak degisir. Hava yogunlugu, hava araci performansimi etkileyen temel bir
parametredir. Aerodinamik ve itki kuvvetleri, yogunlukla dogru orantilidir. Hava
sicakligi, basing ve viskozitenin etkisi, diigiik hizli aerodinamikte kiigliktiir. Atmosferin
Ozellikleri, standart atmosfer modelinde irtifaya bagh olarak ifade edilebilir [50]. Sabit
kanatli IHA nin ugus zarfi diisiik irtifalardadir dolayisiyla sicaklik irtifayla lineer olarak
degisir. Herhangi bir irtifadaki sicaklik, iki referans degeri biliniyorsa belirlenebilir. Hava

basinci, agsagidaki formiille belirlenir.

~ T, (#)
Ph - Pdeniz—seviyesi Td— (4‘-29)
eniz—seviyesi
p
= — 4.30
P=or (4.30)
Th, — Taenis—sevivesi
i — h deniz—seviyesi (4'31)

h

Burada p hava yogunlugu, T, ve Py hava sicakligi ve basincini ifade ederken h

irtifay1 goéstermektedir. T, hava sicakligi, P, basing ve R ise gaz sabitidir.

4.6 Jiroskopik Model

Donen rijit cisimlerin agisal momentumu vardir ve eger rijit bir cisme dis bir
moment etki ederse ve bu da agisal hizi olusturursa, 6nceki agisal momentumu korumak
i¢in karst moment lretilir ve buna “gyroscopic precession effect” denir. Bu moment
bilesenleri bu bdliimde modellenmistir. Pervane referans cergevesinden govdeye

doniisiim matrisini hatirlayarak, agisal momentum su sekilde yazilabilir:

Hp i} Jowpip JpwpcosO,cosyy,
Hp, = Hpyjp | =T} ( 0 ) =| JpwposOysiny, (4.32)
Hp ,k,, 0 —Jpwpsing,
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Bu denklemde Jp donen parganin ataletini wp ise agisal hizlarini ifade etmektedir.

dH
Z Mg, = — dtp —wxHp (4.33)

Denklem 4.33’te ise w govde-cksen takimindaki agisal hizlari ifade eder. Ayrica,
motorun donen bileseninin agisal hizinin sabit oldugunu varsayarsak, ac¢isal momentum

hizi sifir olur. Bu durumda, jiroskopik moment denklemi su sekilde olur:

(qHP,z - rHP,y)ib
D Mgy == (rHpx = PHp )y (439)
(pHP,y — qHP,x)kb

Ek olarak, referans [51]'e gore, IHA’nin agisal momentumu pervane eksen

takimmin x yoniinde doniisii dikkate alinarak hesap yapilir. Bu nedenle, bu sistemde

jiroskopik momentler su sekilde bulunabilir:

Z Mg, =—| THpxb (4.35)

Jiroskoik ve yergekimi modellerinde b alt indisi govde-eksen takimini, i alt indisi

ise ataletsel referans koordinat sistemini ifade etmektedir.
4.7 Yercekimi Modeli

Yer ¢ekimi modeli olarak 1984 Diinya Jeodezik Sistem (WGS84) kullanilmistir.
Yer ¢ekimine bagl olarak tiiretilmis kuvvet Denklem 4.36 tarafindan verildigi sekilde

hesaplanir. Yergekimi modeli Fy;, yer ¢ekimi kuvvetini temsil eder ve 6 ile ¢, IHA nin

ataletsel koordinat sistemine gore yonelimini gosterir.

0
FG=m< 0 ) (4.36)
g k;
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FG,x ib 0
FG = FG'yjb = Tg( 0 ) (437)
FG,Z kb mg ki
Fg x —mg sinf
Fo=|Fsy | = (mg cos6 singb) (4.38)
Fg, mg cos6 cos¢

Ayrica, ¢ekim kuvveti viicut ilizerinde agirlik merkezi tizerinde etki ettigi igin,

¢ekim etkisinden kaynaklanan bir moment olmayacaktir.

4.8 Eyleyici Modeli

Kiiciik THA'lar i¢in kompakt, hafif ve tepkili eyleyici olan ihtiya¢ goz oniine
alindiginda, bu uygulamalar icin tasarlanan eyleyiciler son yillarda siirekli olarak
gelismistir ve performanslarim arttirarak IHA uygulamalar1 icin daha uygun hale
gelmistir.

Genellikle kii¢iik THA'larda kullanilan servolar, bir DC elektrik motoru, ¢ikis
saftiyla disliler, pozisyon algilama mekanizmasi ve kontrol devresini igceren kompakt
cihazlardir. Bu servolar genellikle 4,8 V ila 6,0 V arasinda bir giic kaynagina ihtiyag
duyar. Servonun hiz1 ve torku yiiksek voltajla artar. I[HA'larda standart bir RC radyo
alicisi, Pulse Width Modulation (PWM) sinyallerini servo motoruna gonderir. Servonun
i¢ elektronigi, darbe genisligini yorumlayarak belirli bir pozisyona doniistiiriir. Servo
donmeye yonlendirildiginde, motor, potansiyometrenin komut verilen pozisyona karsilik
gelen degere ulasana kadar ¢alisir. Darbenin siiresi istenen konumu belirtir ve genellikle
1,5 ms'lik bir darbe genisligi servo motorunu merkezi konumuna getirir. Darbe genisligini
10 us artirmak, ¢ikis saftinda yaklasik bir derece harekete neden olur.

Calismada kullanilan ITHA nin hem yiiksek hizlara ulasmasi hem de manevra
kabiliyetinin fazla olmasi1 kontrol yiizeylerini hareket ettirecek servolarin kuvvetli
olmasini gerektirmektedir (Sekil 4. 6). Elysium HV8S5 tipi servo model 8.4 VVoltta 94 Ncm
tork iiretme yetenegine sahiptir. 60° sapma agisina tepki siiresi 0.06 saniyedir. Agirligi 15

gram olan servonun statik ve dinamik performanslari analiz edilerek sistem transfer
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fonksiyonunun tahmini yapilmistir. Bu transfer fonksiyonu daha sonra IHA’ya Simulink

yardimi ile tanitilmistir.

Sekil 4. 6. Metal disli servo motor

Servo modelin sistem transfer fonksiyonunu tahmin etmek icin MATLAB
ortaminda servo motor modellemesi gergeklestirilmistir. Modelleme sirasinda Hata-
Tahmin-Minimize-Metot (Prediction-Error-Minimization-Method) yaklagimi
kullanilmistir. Bu algoritma, altuzay yontemini kullanarak bir kesikli-zamanli durum
uzayl modelini tahmin eder ve ardindan bu modeli, optimal olarak belirlenmis bir
tahminci tarafindan tiretilen 6ngdrii hatasin1 minimize ederek gelistirir [63]. Bu baglamda
hata sayisal olarak en aza indirgenirken N zaman adimi igerisinde hata(t) seklinde bir
skalar maliyet fonksiyonu tanimlanir. Dogrusal Tek Girisli Tek Cikishi (SISO) bir
modelde, hata, ol¢iilen ¢ikis y(t) ile tahmin edilen ¢ikis G(z)c(t) arasindaki fark ile

dogru orantilidir.

hata(t) = H1(2)y(t) — G(2)u.(t) (4.39)

Bu denklemde z ayrik degisken (discrete varaible) G(z) ve H(z) tahmincinin
transfer fonksiyonlari, u.(t) ise girdidir. Simulink modeline uygun bir durum uzay1

modeli tahmin edilmistir ve asagidaki gibi hesaplanmistir:
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G(s) = 95.53 (4.40)
) = $2 1 15.655 + 95.53 '
Servolar, birinci derece tipinde bir sistem olarak modellenmistir.
G _ T (4.41)
eyleyici — S+T .

Elevator, aileronlar, rudder i¢in T, 25 rad/s olarak sec¢ilmistir. Yiiksek dinamik
yetenekler yiiksek hizli IHA nin aerodinamik yiiklerinin fazla olmast ile alakalidir. Motor
dinamigi, motor servo modeline eklenmistir. Bu nedenle, gaz ve diger kontrol yiizeyleri
icin kullanilan servolar ayni olsa da motor servo i¢in T, 1.5 rad/s olarak secilmistir.
Ayrica, elevator sapmasi £30° derece ile, motor devri 0-15000 dev/dak ile, rudder ve
aileron sapmalar1 ise +40° derece ile sinirli tutulmustur. Servo motorun transfer

fonksiyonunu Bode diyagrami Sekil 4. 7°de verilmistir.

-20

Biyiiklik (dB)
N
o

-60 -

-90 1

Faz (deg)

-135 b

-180 L ol L P R S SR | L P S SR | T
107" 10° 10" 102 103
Frekans (rad/s)

Sekil 4. 7. Servo motor transfer fonksiyonu Bode diyagrami
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4.9 Hareket Denklemlerinin Lineerlestirilmesi

Kiiciik bozukluk teorisi (Small Distrubance Theory) [52] kullanilarak, IHA nin
hareket denklemleri, IHAnin denge noktasi etrafindaki kii¢iik bozukluklar icin
lineerlestirilir. Denge kosullart farkli tipteki ucuslar icin segilebilir. Bu c¢alisma
kapsaminda 2 farkli denge kosulu degerlendirilmistir. Bunlar:

e Sabit-diiz seyir ugus denge kosulu,
e Sabit ac1 ile danis manevrasi denge kosulu

Belirli varsayimlar altinda, hareket denklemleri ¢éziilebilir ve IHA nin diizlemsel
ve yanal dinamikleri ayr1 ayr1 analiz edilebilir. Diizlemsel yonde denge ugusu irdelenirken
ucus hareketinin varligi {i¢ yaklagim ve varsayim gerektirir. Bunlar:

e Diiz diinya yaklagimi,
e Bir simetri diizlemi varlig
¢ Rotor jiroskopik etkilerin olmamasi.

Yukaridaki kisitlamalarin yani sira, bagimsiz yanal hareketlerin varligi, ayrica
tiim aerodinamik c¢apraz-baglama terimlerini (ki bunlar tam olarak sifir olmayabilir)
ihmal etmeyi gerektirir [53].

Hareket denklemleri, 6=+90° i¢in belirtilen tekil nokta disinda ugus zarfinda genel
bir gegerlilige sahiptir. Bu denklemler, IHA nin performansimi ve dinamik davranigini
incelemek icin yeterli giivenilirlige sahip giiclii bir aractir. Nonlinear modelin sagladigi
dogruluk ve detay bazi durumlarda gerekli olmayabilir ve daha basit matematiksel
modeller ile ger¢ek dogruluga olduk¢a yakin tahminler elde edilebilir. Hareket
denklemlerini bir sabit ucus durumu etrafinda lineerlestirmek, belirlenen noktanin
cevresinde 1yi bir dogrulukla iki diisiik dereceli lineer sistem elde ederek islemesi daha
kolay bir hal alir.

IHA nin hareketinin, sabit duruma ek olarak kiiciik bir bozulma iceren iki
katkidan olustugu varsayilir. Hareket denklemlerin lineer olmayan modelinde gériinen
tiim degiskenler, bu formatta yazilmistir. Simetrik ugus kosullari, itici kuvvetlerin sabit
oldugu ve bozulmalarin kiiciik oldugu varsayimlar1 temelinde, matematiksel
manipiilasyonlarla lineer bozulma dinamiklerini tanimlayan azaltilmis denklemler elde

etmek mumkiindir.
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Elde edilen kuvvet ve moment degisiklikleri, yalnizca fiziksel bakis agisindan
onemli olan belirli durumlarin veya kontrol noktalarinin degisimine bagli olan Taylor
serisi geniglemeleri olarak ifade edilebilir. Bu yaklasim, aerodinamik kuvvetlerin ve
momentlerin bozulma degiskenlerinin anlik degerleri iizerine lineer fonksiyonlar olarak
ifade edilebilecegi varsayimina dayanmaktadir. Fiziksel olarak 6nemli durumlarin (state)
veya kontrol noktalarmin sec¢imi, uzunlamasina, yanal ve donme hareketlerinin
ayristirilmasina olanak tanir. Diizlemsel yonde Fx, Fz ve M kuvvet ve momentleri, u, w,
6 ve q stateleri ve elevator agisi1 §, Ve gaz kolu agisi 644, da kontrol inputlarini ifade eder.
Yanal yonde F,, L ve N kuvvet ve momentleri v, ¢, ¥, p ve r durumlari, aileron agisi &,
ve diimen agis1 §, kontrol tiirevlerini gdsterir. Analizler ve hesaplamalar sirasinda iki
yondeki hareket denklemleri ayri ayr1 incelenmistir ve birbirlerini etkilemedigi kabul
edilerek kendi yonlerindeki durumlari irdelenmistir.

Lineerlestirilmis kuvvet ve moment denklemlerini lineerlestirilmis kinematik
denklemlerle birlestirerek her bir diizlem i¢in bir durum uzayr temsilini olusturmak

miumkindiir.

Xaiz = AguzXaiz + BaizUdiz (4.42)

xg;an = Ayanxyan + Byanuyan (4-43)

Burada Ag;,ve Ayg, durum matrislerini, Byy, Ve Byg, input matrislerini ifade

etmektedir. Pertiirbasyonlari ifade eden durum vektorleri sunlardir:

q p
u r
Xdiz = w Xyan = v (4.44)
6 (0]
Kontrol vektorleri ise su sekildedir:
o) o)
Ugiiz = [SgZz] Uyan = [5(:] (4.45)
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Diizlemsel yonde ugaklar ve sabit kanath IHA’lar igin oldukca onemli bir
parametre olan hiicum agisinin bir durum olarak degerlendirilmesi 6nem arz etmektedir.
Fakat Denklem 1°de verilen dinamikler sayesinde hiicum agcisi ile dikey ucus hizi
arasindaki bagintiyr kullanmak miimkiindiir. Dolayisiyla diizlemsel durumlara hiicum

acist eklenmemistir.

@ = (4.46)

w
4

V lineer hizi ifade etmektedir. Ayrica, dalis manevralarinda ve seyir ugusunda
irtifa onemli bir kontrol parametresi oldugundan diizenlenmesi gereklidir. Irtifa

dinamikleri basit ve yiiksek dogruluklu olarak su sekilde modellenebilir:
h = Vsin(y) = Vsin(6 — a) (4.47)
Burada y = 6 — a, ugus yoriinge acisimi tanimlamaktadir. Kiigiik bozukluk

teoremine gore kiiciik agil siniis degerleri kendisine esit kabul edilebileceginden denklem

su hale gelir:
h=V0-Va (4.48)

Irtifanin eklenmesi ugus kararlilifi ve ucus modlarinda bir degisiklige sebep

olmamustir.
4.9 Durum-Uzay Gosterimi (State-Space Representation)

Durum-uzay gésterimi ve matrisler i¢in hareket denklemlerinin belirli denge (ing.
trim) noktalarinda lineerlestirme isleminden sonra sistem durumlarmin ve girdilerinin
matris biciminde yazilmasi gerekir. Her iki diizlemdeki durumlar ve girdiler farkli oldugu

icin gosterimler her diizlem i¢in ayr1 ayr gerceklestirilmistir.
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Diizlemsel durum parametreleri g, u, w ve 6 olarak belirlenmistir. Girdiler ise

elevator sapma agisi ile gaz seviyesidir. Diizlemsel ugus dinamigi durum-uzay matrisleri

Denklem 4.49 ve Denklem 4.50 ile verilmistir.

0 —gcosé,
Z,+muy, —mgsin6,
m - Z, m - Z, (4.49)
u 1 M;,(Z, + mug)]  M;mgsind,
— M, +
i I m—Z, L,(m-2,)
1 0
Xs,
m
X
M, Zs
Ms, + e
Se m— ZW
0

Sabit seyir irtifas1 ugus denge durumunda bu matrisleri degerleri asagidaki gibi

Xu XW
m m
Zu ZW
Ay, = m-—17Z7; m-—Z
1 M;Z, 1
— M, + — | M, +
¥y m—2z;l I,
0 0
Baiz =
bulunmustur.

—9.7601

A —|06753

aiz = | 46,3669
1

—0.0837 —6.2624

—0.0795 0.1266

—0.6202 —14.538
0 0

—5.1572
—0.04

Baiz = | _ 6796

Kararlilik denkleminin kokleri ise su sekilde hesaplanmaistir.

0

S1, = —12.15 + 16.8759i

S34 = —0.9917 + 12.28i

—9.8056
0.1428

(4.51)

(4.52)

(4.53)

(4.54)
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Karakteristik denklem koklerinin, sanal eksenden daha uzakta ve daha biiyiik bir
mutlak degere sahip olan ikili, kisa periyot (short-period mode) modu olarak adlandirilir.
Karakteristik denklemin diger ikili kokleri ise phugoid modunu tanimlar [68]. Phugoid
veya uzun (long period mode) periyotlu mod, hava hizi, yunuslama agis1 ve irtifada bir
bozukluk sonrasi nemli degisimlerin ancak neredeyse hig hiicum agis1 degisimi olmadigi
bir ugus modudur. Phugoid salmimi, IHA’nin denge diizeyi ucus kosulunu yeniden
kurmaya calistig1 bir denge enerji seviyesi etrafinda kinetik enerji (hiz) ve potansiyel
enerji (yiikseklik) arasinda yavas bir degisimdir. Kisa periyot modu, genellikle agir bir
sekilde sonlimlenen, birka¢ saniyelik bir periyota sahip ¢ok hizli bir salinim olarak
tanimlanir. Periyot o kadar kisadir ki hizin degisme zamani yoktur, bu nedenle salinim
esasen bir hiicum agis1 degisimidir [65]. Diizlemsel ugus modlarin 6zellikleri Cizelge 4.

3'de verilmistir.

Cizelge 4. 3. Standart seyir hiz1 i¢in diizlemsel ugus modlari

.. Dogal frenaks . Yarilama

Ucus modu Kok w, (rad/s) Séniimleme orani zaman (s)
Kisa periyot —12.15 + 16.8759i 20.79 0.58429 0.182
Phugoid —0.0375 + 0.2434i 0.246 0.1522 28.65

4.9.2. Yanal Ucus Dinamigi

Yanal durum parametreleri p, r, v ve @ olarak belirlenmistir. Girdiler ise aileron
ve rudder sapma agilaridir. Yanal ugus dinamigi durum-uzay matrisleri Denklem 4.55 ve
Denklem 4.56 ile verilmistir.

Y, Y, Y, .
— - —— 6
- - - Ug gcosf,
— + JN £+1 N E+] N, 0
Ayan =1Jx 57 L TP L T (4.55)
]L+—v]L+&]L+& 0
zxtv ]z zx™p ]Z zxtr ]Z
0 1 tanf, 0 |
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258 4 JoxN + JpxN
Byan: ]x ]zx Sa ]x ]ZX Sy (4‘56)

Burada
Jx = (Ixxlzz - Izzz)/lzz
Jx = (Ixxlzz - IZZZ)/IZZ

]x = (Ixxlzz - Izzz)/lzz

Sabit seyir irtifas1t ugus denge durumunda bu matrisleri degerleri asagidaki gibi

bulunmustur.

—37.004 3.1782  —-2.5277 0

A = —1.4538 —1.6647 3.0616 0
yan —0.7295 —47.6387 —0.3841 9.8056

1 —0.0146 0 0

~38.67  0.0183

5 —|-05391 -0.1351

yan = 10,0314  0.0158
0 0

[HA nin yanal hareketi, {ic dinamik mod tarafindan agiklanir: yuvarlanma (roll)
modu, dutch-roll modu ve spiral modu.

Karakteristik denklemin ilk iki kokii kompleks konjuge bir ¢ifttir. Bu ¢ift, dutch-
roll modu olarak adlandirilir ve genellikle kotii bir soniimleme 6zelligine sahiptir. Bu

mod, baglantil1 bir yuvarlanma ve yalpalama hareketinden olusur.
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Daha biiyiik bir biiyiikliige sahip olan ger¢ek kdk, yuvarlanma modunu tanimlar.
Yuvarlanma modu, neredeyse saf bir yuvarlanma hareketinden olusur ve genellikle iyi
bir soniimleme 6zelligine sahiptir. Orjin noktasina daha yakin olan ger¢ek kok, genellikle
yavas ve kararsiz olan spiral moduna karsilik gelir. Spiral modunun etkisini azaltmak igin
IHA nin yeterince biiyiik bir kanat dihedralleri olmalidir, bu da yuvarlanma stabilitesini
arttirir. Spiral mod genellikle kararsiz bir yapiya sahip olsa da yarilanma zamani ¢ok uzun
oldugu i¢in genel ugus karakteristigini bozmaz. Yanal ugus modlarin karakteristikleri

Cizelge 4. 4'te gosterilmistir.

Cizelge 4. 4. Standart seyir hiz1 i¢in yanal ugus modlari

Ugus modu Kok Da())fcéi{l f;’}il)cs Soniimleme orant ZZ‘ZZZ”?;
Dutch roll —0.9917 + 12.2808i 12.32 0.08047 -
Roll —37.0804 - - 0.0186
Spiral 0.0067 - - 104.19

4.10 Acik Dongii (Open Loop) 6SER Analizleri

Acik dongii simiilasyonlari, kontrol yiizeylerinin hareketine bagli gelisen dogal
IHA tepkilerini yansitmaktadir. Daha dnce belirtildigi gibi, uzunlamasina dinamikleri
kontrol etmek i¢in elevator kullanilirken, aileronlar ve rudder, IHA nimn yanal hareketini
kontrol etmek i¢in kullanilir. A¢ik dongii tepki simiilasyonu, karsilastirma amaglari i¢in
[HA nin bir denge noktas: etrafindaki lineerlestirilmis ve lineerlestirilmemis modelleri
i¢cin gergeklestirilir. Boylece lineer olan ve olmayan dongiiler arasindaki fark anlasilarak
lineer kontrolcii tasarlamanin giivenililirligi belirlenir.

Lineerlestirilmis model igin se¢ilmis bir denge seyir ucusunda 5. saniyede 5
derece elevator girisi (6, = 5°) verildiginde, sistem agik dongii tepkisi, ilgili ugus
parametreleri ile yunuslama agis1 ve yunuslama agisal hiz1 Sekil 4. 8’de verilmistir. Ayni
denge kosullari i¢in 5. saniyede rudder (8, = 5°) igin adim girisi a¢ik dongii cevaplar ise

Sekil 4. 9°da sunulmustur.
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Sekil 4. 8. 5° elevator bozuntusu i¢in agik dongii cevaplari

Her ne kadar tasarlanan THA Kkarsilastigi bir bozuklugu soniimleyecek bir
kararliliga sahip olsa da sontimleme siiresi oldukga fazladir. Daha biiyiik bir biiytiklige
sahip olan gercek kok, yuvarlanma modunu tanimlar. Yuvarlanma modu, neredeyse saf
bir yuvarlanma hareketinden olusur ve genellikle iyi bir séoniimleme 6zelligine sahiptir.
Orjin noktasina daha yakin olan gercek kok, genellikle yavas ve kararsiz olan spiral
moduna karsilik gelir. Spiral modunun etkisini azaltmak i¢in IHA nin yeterince biiyiik
kanat dihedralleri olmalidir, bu da yuvarlanma stabilitesini arttirir. Zaten tasarlanan IHA
kanatlarinda kokte 1° ugta ise 10° dihedral agis1 mevcuttur. Spiral mod, yiiksek hizli [HA
i¢in ugusun biiyiik rejiminde kararsiz bir yapiya sahip olsa da yarilanma zamani ¢ok uzun
oldugu i¢in genel ugus karakteristigini ve kararliligini bozmamaktadir. Ayrica bu ugus

modu i¢in kontrolciiler oldukc¢a hizli ve 1yi cevap verebilmektedir.
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Sekil 4. 9. 5° rudder bozuntusu i¢in a¢ik dongii cevaplari

Sistem agik dongiilerini daha kisa stirelerde kararli hale getirebilecek kontrolciiler
hem lineer hem de non-lineer sistemler igin tasarlanabilir. Bunun Kkarar1 igin
lineerlestirilmis ve lineerlestirilmemis hareket denklemlerinin a¢ik dongili sonuglari
detayli olarak kiyaslanmistir. Diizlemsel yonde yunuslama orani (q), yunuslama agis1 (0)
ve x yoniindeki hiz bileseni (u) ile yanal diizlemde yanal agisal hiz (r) ve yanal agis1 ()
karsilastirilmis ve be karsilastirmaya ait grafikler sirasi ile Sekil 4. 10°da ve Sekil 4. 11°de

verilmistir.
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Sekil 4. 10. Diizlemsel yonde lineer ve non-lineer sistem davranislari

Lineerlestirilmis ve lineerlestirilmemis agik sistem cevaplar1 arasinda yanal
diizlemde dnemli bir fark goriilmemistir. Diizlemsel yonde ise 6zellikle IHA nin yiiksek
hizlara ¢ikmasi sebebi ile bir miktar fark dikkat ¢ekmektedir. Ozellikle x yoniindeki hiz
bilesenin ¢6ziim sonuclar1 arasinda %5’°e varan farklar benzetim sonuglarinin basinda
goriilmektedir. Bu sebeplerden otlirii daha sonraki bdliimlerde bahsedilecek olan
kontrolcii tasarimlarinda ve otopilot gelistirmesinde ilgili ugus parametreleri i¢in en ideal
kontrol yontemi segilecektir. Ornegin, IHAnin basverme agis1 (ing. heading) acis1 déniis
manevralart aninda kontrol edilmesi gereken bir ugus parametresidir. Yanal diizlemde
lineer yaklagimlar yeterli ve tatmin edici sonuglar verdigi i¢in otopilot tasarimlarinda bu

ucus parametrelerinin kontrolciileri lineer tasarlanmistir.
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Sekil 4. 11. Yanal yonde lineer ve non-lineer sistem davranislari
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5. KONTROLCU TASARIMI

Bu béliimde, yiiksek hizli IHA nin farkli ugus parametreleri igin farkli tipte
kontrolciiler gelistirilmistir. S6z konusu gelistirilen kontrolciiler PID (Proportional-
Integral-Derivative), LQR (Lineer-Quadratic-Legulator) ve sistemdeki tiim model

belirsizliklerini ve giiriiltiileri bastiracak frekans tabanli dayanikli bir Hoo kontrolciistidiir.
5.1 PID Kontrolciisii

"Proportional-Integral-Derivative" kelimelerinin bas harflerinden olusan bir
kontrol sistemidir. PID kontrolciisii, bir sistem veya slire¢ lizerinde istenilen bir hedef
degeri elde etmek veya siirdiirmek i¢in kullanilan bir geri besleme kontrol sistemidir. Bu
kontrolcii, hatayi (istenilen deger ile gercek deger arasindaki fark) analiz eder ve bu hatayi
azaltmak i¢in bir kontrol sinyali iiretir.

PID kontrolciisii, ii¢ ana terimden olusur:

e P (Proportional - Orantil1): Hata ile dogru orantili bir kontrol sinyali tiretir. P
terimi, hatay1 azaltmaya yardimci olur, ancak sabit bir oranla tepki verir.

e [ (Integral - Timleyen): Zaman i¢indeki toplam hatay1 dikkate alarak bir kontrol
sinyali iiretir. | terimi, sistemdeki kalic1 hatalar1 diizeltmeye yardimei olur.

e D (Derivative - Tiirev): Hatanin zaman i¢indeki degisim hizin1 dikkate alarak bir
kontrol sinyali iiretir. D terimi, sistemin istenilen degere daha hizli ulagmasina

yardimect olur ve asir1 tepkileri sinirlar.

Bu ii¢ terim, PID kontrolciisiiniin ¢ikisini belirlemek i¢in asagidaki denklemde bir

araya gelir:

t

u(t) = Kye(t) + K; f e() d(7) + K,
0

de(t)
dt

(5.1)

Burada;
e u(t) kontrol sinyalidir,
e ¢(t) anlik hatadir,

e Ki, Kp ve Kd rastyla orantili, timleyen ve tiirev terimlerin katsayilaridir.
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PID kontrolciisti, birgok endiistriyel uygulama ve otomasyon sistemlerinde yaygin
olarak kullanilmaktadir. Iyi bir PID ayari, istenilen hedefe hizli bir sekilde ulasmayi
saglar ve sistemi kararli bir sekilde tutar [59]. PID kontrolciiler, genis bir yelpazede
sistemlerde basariyla kullanilabilir, ancak ayarlamasi bazen uzmanlik gerektirebilir.

PID kontrol algoritmast ile sistem durum parametrelerinden herhangi biri kontrol
edilebilir. Bu ¢aligmada PID kontrolciisii birgok ugus parametresi i¢in gelistirilmistir. PID

kontrolctisii genel blok diyagrami Sekil 5. 1’de verilmistir.

referans K(s) K gikis |
e s(ts+1)
PID kontrolcist iHA modeli

Geri besleme

Sekil 5. 1. PID kontrolcii genel blok diyagrami1

5.2 PID Kontrolcii Ayarlama Kurallar:

PID kontrolciilerinin  kazanglarin1 belirleme konusunda ¢esitli teknikler
bulunmaktadir. PID kontrolciilerinin kazanglarini ayarlamak, kontrolcii parametrelerini
belirleme siirecinde tasarim deneyimi veya cesitli tasarim teknikleri kullanilarak
gergeklestirilebilir. Bu baglamda, literatiirde cesitli kurallar ve yontemler bulunmaktadir.

Ornegin, [60] ¢alismasi, PID kontrolciilerini ayarlamak igin Ziegler-Nichols
kurallari1 sunmaktadir. Bu kurallar, sistem dinamiklerine dayanarak PID kontrolcii
kazanglarini belirleme amacini tasir.

Bir alternatif olarak, [64] calismasi, I¢sel Model Kontrolii (IMC) ydntemini
tanimlar. Bu yontem, bir kontrolciiniin yapisini belirleme ve kontrolcii kazanglarim
ayarlama amacini tasir. Ozellikle, bu ydntem IMC-PID ayarlamalarini igerir.
Literatlirdeki en kapsamli PID kontrolcii ayarlama kurallarin1 sunan ¢aligmalardan biri
olan [66], kontrolcli parametrelerini belirleme siirecini, kontrolcii yapisi ve kontrol edilen
degiskenlerin dinamik tepkisini temsil etmek i¢in kullanilan modelin formunu

belirledikten sonra gergeklestirir. Her ne kadar en iyi performansi saglayan ayarlama
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kurallart duruma bagli olarak degisse de modern yontemler (6rnegin, IMC) ve dogrudan
sentez genellikle geleneksel tekniklerden (6rnegin, Ziegler-Nichols veya Cohen-Coon
ayarlama) daha iyi sonuglar saglar. Bu baglamda, Silva vd. (2005), ¢esitli sistemler igin
PID kontrolcii tasarimini ele alir ve saglamlik ile kirilganlik agisindan birgok mevcut PID
ayarlama kuralin1 degerlendirir. Ayrica, Yu vd. (2006) [69] calismasi, PID kontroliiniin
temellerini ve prensiplerini detayli bir sekilde sunar. Bu g¢alisma, ¢evrimdisi model
kullanmayan yontemlere, 6zellikle de iteratif geri besleme ayarlama (IFT) yontemine
vurgu yapar. Ayrica, parametrik olmayan yontemler araciligiyla PID ayarlama, relay geri

besleme kavrami iizerinden PID ayarlama i¢in nonparametrik yontemleri kapsar.

5.3 Kontrol Problemi Tanimlama ve Kontrolcii isterleri

Kontrol probleminin genel ¢6ziimii, kontrolcii tasarlama kriterlerini igeren belirli
adimlar1 gerektirmektedir. Bu adimlar su sekilde 6zetlenebilir:
e Sensor ve eyleyici se¢imi;

v’ Geri beslemeyi dogru bir sekilde almak i¢in hassas sensorlerin se¢imi.

v Kontrol girigini etkili bir sekilde yonetebilen ve sistem ¢ikigini kontrol
edebilen uygun eyleyicilerin belirlenmesi.

e Matematiksel modellerin gelistirilmesi:

v" Motor, eyleyiciler ve sensorler igin kesin matematiksel modellerin

olusturulmasi, sistem dinamiklerinin anlagilmasi i¢in temel bir adimdir.
e Kontrol kriterlerinin tanimlanmasi:

v' Belirli bir sistem davramisini temsil eden kontrol kriterlerinin

tanimlanmasi, tasarim siirecinde yol gosterici bir faktordiir.
e Kontrolcii tasarimi:

v' Gelistirilen matematiksel modellere ve kontrol kriterlerine dayanarak,
sistem davranigini istenen performans seviyesine getirebilen bir kontrolcii
tasarimi gerceklestirilir.

e Kontrolcii performansinin Simiilasyon ile degerlendirilmesi:
v Kontrolciiniin performansmin ger¢ek uygulama 6ncesi simiilasyonlarla

degerlendirilmesi, tasarimin etkinligini belirlemek i¢in 6nemlidir.
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Yiiksek hizli THA icin kontrol kriterleri ise su sekildedir:

Bozuntu etkilerinin azaltilmasi: Harici bozuntularin sistem ¢ikisina olan etkisinin
minimalize edilmesi.

Sabit durum hatalari: Hedeflenen ¢ikisa istenilen hassasiyetle ve dnemli bir sabit
durum hatasi olmadan ulagilmasi.

Gegici yamit karakteristikleri: Sistem gegici yanitinin belirlenen asma, oturma
stiresi ve ylikselme siiresi gereksinimlerini karsilamasi.

Parametre degisikliklerine duyarlilik: Kontrolciiniin, IHA parametrelerindeki

degisikliklere kars1 direncinin saglanmasi.

Bu baglamda kontrolciilerin sistem yanit gereksinimleri yiiksek hizli IHA i¢in su

sekilde belirlenmistir:

Asir1 salimim olmadan kontrol edilen yanitta %20'den az asma saglanmalidir.
Stabil bir duruma hizl bir gecis gdsteren oturma siiresi, 2 saniyeden az olmalidir.
Giristeki degisiklere hizli bir yanit gosteren yiikselme siiresi, 1 saniyeden az
olmalidir.

Istenen cikisin dogru bir sekilde izlenmesini saglamak icin sabit durum hatasi

%?2'den az olmalidir.

5.4 Kontrol Edilebilirlik ve Gozlemlenebilirlik

Kontrol edilebilirlik (Controllability): Sisteme verilen girdinin temelde cevap

verip vermediginin gostergesi kontrol edilebilirlik olarak adlandirilir. Yiiksek hizli

[HA’ya aileron sapma agis1 verildiginde THA’nin yuvarlanmasi kontrol edilebilirlik

olarak gosterilir. Bir IHA’nin kontrol edilebilirligi durum-uzay matrislerinin

degerlendirilmesi ile yapilir.

C=[B AB A?B... A" !B] (5.2)

rank(C) =n (5.3)
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Denklem (5.2)’de € matrisi kontrol edilebilirlik matrisidir ve bir ayrik zamanli
(lineer) sistemin kontrol edilebilirlik matrisinin- ranki sistemin derecesine (n) esitse bu
ayrik zamanli sistem kontrol edilebilirdir.

Gozlenebilirlik (Observability): Bir sistem Ol¢lim olup olmadiginin gostergesi
gozlemlenebilirlik olarak adlandirilir. Yiiksek hizli IHA nin aileron kontrol yiizeyine
sapma agis1 verildiginde THA’nin yuvarlanmas1 fakat bunun herhangi bir sensér ile

Olclilememesi sistemin gozlenemez oldugunu gosterir.

[ €]
| CA |

Q=| CA? | (5.4)
Lcan-1]

rank(Q) =n (5.5)

Denklem (5.4)’te Q matrisi kontrol edilebilirlik matrisidir ve bir ayrik zamanl
(lineer) sistemin kontrol edilebilirlik matrisinin- ranki sistemin derecesine (n) esitse bu
ayrik zamanli sistem kontrol edilebilirdir.

Yiiksek hizli IHA’nin € ve Q matrislerinin ranki sistem derecesine esit

oldugundan IHA hem kontrol edilebilirdir hem de gézlemelenebilirdir.

5.5 Yunuslama (Pitch) i¢cin PID Kontrolcii Tasarmm

Yunuslama agisinin kontrolii diizlemsel yondeki ugus kararliligimmin en kritik
parametrelerinden biridir. Ozellikle denge uguslarina disaridan gelen bir bozuntunun
(6rnegin ters riizgar, kontrol ylizeyi girdisi, vs.) kisa slirede soniimlenmesi gerekir. A¢ik
cevrim ugus benzetimlerinde yiiksek hizli IHA dogal kararli oldugu igin bu bozuklugun
soniimlendigi gdzlemlense de bu siire THA gorev profili igin fazladir. Dolayisiyla
diizlemsel kararliligin daha hizli saglanabilmesi i¢in yunuslama agisinin (ing. theta)
kontrolii 6nem arz etmektedir. Bu sebeple 150, 215 ve 320 km/saat seyir hizlarinda ve
2000 metre irtifada denge konumunda ugmakta olan THA icin lineerlestirilmis hareket
denklemleri iizerinden durum-uzay matrisi elde edilerek elevator girdisine bagl

yunuslama orani ¢iktisi olan transfer fonksiyonlar1 elde edilmistir.
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q B —461.1s% — 426852 — 44925
Sersormsa  S*+23.98s% + 123357 + 10495 + 1117

q —1043s3 — 1.44e04s% — 2087s

Seprs kmoa  S* +35.975% + 277352 + 3765 + 114

(5.6)

q —2091s3 — 4.08e04s% — 8244s

Besz0kmysa  5* +50.925% + 555652 + 10945 + 118.2

Yunuslama orani transfer fonksiyonlarinin Bode diyagrami Sekil 5. 2’de

verilmistir. Sistemin faz ve kazang¢ marjinleri kararli bélgede oldugunu gostermektedir.

40 - —

- 320 km/sa | |
L7 e - 215 km/sa
————— 150 km/sa

270 Pmemsmmammacmams B e rart _— |

Faz (deg)
N
N
(4]
T

180 -

135

90 & | L | L ;
103 102 107 10° 10’ 102 10°
Frekans (rad/s)

Sekil 5. 2. Yunuslama orani transfer fonksiyonunun Bode diyagrami

Yunuslama agisinin daha giirbiiz kontrolii i¢in i¢ ice iki geri besleme dongiisii
kurulmus ve yunuslama orani (ing. pitch rate) i¢ geri beslemede yunuslama agisi ise dis
geri beslemede olmak {izere kontrol tamamlanmistir. Eyleyici modeli yunuslama agisi
kontrolciisiinden voltaj degerini alarak elevator i¢in sapma agist degeri komutunu
tiretmektedir (Sekil 5. 3). Yunuslama agis1 PID kontrolciisiiniin farkli hizlardaki denge
kosullar1 i¢in 30° referans agisina bagli sistem cevaplar1 ve bu cevaplar igin elevator

sapma acilar1 Sekil 5. 4’te verilmistir.
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Sekil 5. 3. Yunuslama agis1 igin PID kontrolciisii blok diyagrami
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Sekil 5. 4. Yunuslama agis1 i¢in PID kontrolciisii sistem cevabi

Yunuslama agist i¢in PID kontrolciisii 1.5 saniyede %14’liikk bir asma
gostermigstir. Sistem gereksinimlerini karsilayan PID kontrolciisii elevator igin orta
seviyeli bir efor belirlemistir. Yiiksek hizlardaki dengeli ucus kosulunda zaten -6.2 © olan
elevator acis1 30°’lik yunuslama agisinin ayni seyir hizinda tutulmaya devam etmesi icin
4°’ye kadar ¢ikmistir. Yunuslama orani (q) yiiksek seyir hizlarinda ayni referans takibi

icin daha yiiksek degerlere ulagsmaktadir. Yiikselme siiresi 0.72 saniyedir ve 1 saniyelik

gereksinim degerinin altinda kalmay1 basarmistir.

Theta
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5.6 Yuvarlanma (Roll) i¢in PID Kontrolcii Tasarimi

Yiiksek hizli {HA daha sonra belirlenecek koordinat noktalarmin takibi icin
gerekli manevralarin bir¢ogunu Yyuvarlanma-doniis (ing. bank-to-turn) metodu ile
almaktadir. Bu sebeple yuvarlanma agisinin kontrolii 6nem arz etmektedir. Daha once
yapildig1 gibi yanal durum-uzay matrisinde aileron girdisine bagli olarak yuvarlanma
orani (ing. roll rate) ¢iktisinin transfer fonksiyonu elde edilmistir. Bu fonksiyon i¢in

uygun PID kontrolcii katsayilar1 optimizasyon yontemi ile bulunmustur.

¢ —2560s% — 6371s% — 4.385€05 5.7)
Oq 5%+ 44.93s3 + 275.252 + 7476s — 35.31 '

Yuvarlanma kontrolciisiiniin faz ve kazan¢ marjinleri Sekil 5. 5’da verilmistir.
Sistemin faz ve kazang marjinleri kararli bolgede oldugunu géstermektedir. Yuvarlanma
acismin dayanikli kontrolii i¢in ig i¢e iki geri besleme dongiisii kurulmus ve yuvarlanma
orani i¢ geri beslemede yuvarlanma agisi ise dis geri beslemede olmak {izere kontrol
tamamlanmistir. Yuvarlanma agisi PID kontrolciisiiniin 30° referans agisina bagli sistem

cevabi1 ve bu cevap i¢in aileron sapma agisi sirasi ile Sekil 5. 5 ve Sekil 5. 6’da verilmistir.

Mag (dB)

Faz (deg)

0E L L L L L =
10 1073 1072 107 10° 10’ 102 103
Frekans (rad/s)

Sekil 5. 5. Yuvarlanma ag1s1 transfer fonksiyonunun Bode diyagrami
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Yuvarlanma agis1 igin PID kontrolciisii 1.2 saniyede %14°liik bir agsma gostererek
referans degeri takip etmeyi basarmistir. Kalici hata oran1 %2’nin altindadir. Yiikselme
stiresi ise 0.65 saniyedir. Sistem gereksinimlerini karsilayan PID kontrolciisii aileron igin
orta seviyeli bir efor belirlemistir. Ugus esnasinda farkli referans isterleri igin kontrolcii
basarili bir sekilde takibini gergeklestirmistir. Yunuslama orani referans isterinin

biiyiikliigiine bagli olarak anlik en fazla 13 rad/s degerini almistir.

Phi [derece]
w B [$)]
o o o
L 1 1

N
o
I

10+

p [rad/s]
o (4]
—

T T T T T T T
0 2 4 6 8 10 12
Zaman [s]

Sekil 5. 6. Yuvarlanma agis1 igin PID kontrolciisii sistem cevabi

5.7 Toplam Gercek Hiz icin PID Kontrolcii Tasarim

Yiiksek hizli IHA daha sonra gelistirilecek otopilot tasariminda kooridneli doniis
manevrasi (ing. coordinated level turn) yapacagindan toplam gergek hizin kontrolii 6nem
arz etmektedir. Gergek hizin kontrolii PID ile gergeklestirilmistir (Sekil 5. 7). Mevcut
motor pervane iKilisi en yiliksek devir oraninda en fazla 21 N itki Giretmektedir. Bu itki ile
IHA seyir ucuslarinda 320 km/sa hizlara ulasirken dalis manevralarida 500 km/sa hiza
gelebilmektedir. Daha sonraki boliimlerde bahsedilecek olan otopilot tasarimlarinda hiz

kontrolii PID kontrolciiler ile gergeklestirilecektir.
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Sekil 5. 7. PID lineer hiz kontrolciisii

5.8 LQR (Lineer-Quadratic-Regulator) Kontrolcii

LQR, lineer, zamanla degismeyen (ing. time-invariant) sistemlerin optimal

kontroliinii ele alir. Temel amag, bir maliyet fonksiyonunu minimize ederek kontrol

stratejisi tasarlamaktir. Bu maliyet fonksiyonu genellikle bir performans Oolgiitiiyle

uyumlu olan terimler toplamini igerir. Ornegin, kontrol sinyali enerji tiiketimini minimize

etmek istendiginde enerji tiiketimi terimi eklenir.

LQR tasarimi, genellikle birka¢ adimdan olusur:

Sistem modeli: Sistemin matematiksel modeli, lineer diferansiyel denklemlerle
ifade edilir. Bu denklemler, sistemin durumunu ve kontrol girisini tanimlar.
Maliyet Fonksiyonu: LQR tasariminin temelini olusturan maliyet fonksiyonu,
kontrol sinyali ve sistem durumlar1 arasinda bir agirlikli kombinasyonu igerir. Bu
agirliklar, tasarim hedeflerini yansitmak i¢in segilir.

Riccati Denklemi Coziimii: LQR tasariminda kritik bir adim, Riccati denkleminin
¢oziilmesidir. Bu denklem, optimal kontrolciiniin matematiksel formiilasyonunu
icerir. Riccati denklemi, kontrolcii matrisinin agirlikli versiyonunu ve sistemin
dinamik matrisini igerir.

Kontrolcii Tasarimi: Riccati denkleminin ¢oziimii, optimal durum geri besleme
kontrolciisiiniin (LQR kontrolciisii) kazan¢ matrisini saglar. Bu kontrolcii, sistem

durumlarini 6lgerek ve hata sinyalini kullanarak kontrol sinyalini {iretir.
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Siirekli zamanli lineer bir sistem i¢in durum-uzay gosterimi igin bir maliyet fonksiyonu

belirlenir (J,,,).

x = Ax + Bu (5.8)
y=Cx+Du (5.9)
t
I = f (XTQX + uTRu)d (5.10)
0

Maliyet fonksiyonunun degerini en aza indiren geri besleme kontrol teorisi

asagidaki gibi hesaplanir:

u=—Kx (5.11)

K tarafindan verilen ifade su sekildedir:

K = R™Y(BTP(t) + NT) (5.12)

P(t) siirekli zamanli Ricatti diferansiyel denklemi ¢oziilerek bulunur. LQR
tasarimi, genis bir literatiirde ve kontrol teorisi kitaplarinda detayli bir sekilde
incelenmistir. Bu tasarimin avantajlar1 arasinda analitik bir ¢6ziim sunmasi, genis
uygulama alanlarina sahip olmasi ve stabilizasyon ile performans optimizasyonunu
birlestirmesi bulunmaktadir. Ancak, lineer sistemlere dayanmasi ve belirli durumlar

altinda performans garantisi vermemesi gibi bazi sinirlamalar1 vardir.

5.9 LQR Yunuslama Kontrolcii

Yiiksek hizli IHA nin yunuslama agis1 i¢in LQR kontrolciisii gelistirilmistir. LQR
kontrolciisii lineer bir kontrolcii oldugundan dncelikle denge sart1 belirlenmistir.
e Irtifa kontrolii igin 165 km/saat seyir hiz1 ve 2000 metre irtifa denge kosulu

secilmistir. Bu durumda gerekli hiicum agis1 0.7° olarak belirlenmistir.
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Hem diizlemsel hem de yanal yénde durum-uzay matrisleri yazilan IHA igin

yunuslama kontrolciisii i¢in agirlik matrisleri Q ve R asagidaki gibi se¢ilmistir:

50 0 0 O

10 2 0 o

Q= 0 0 12 0 (5.13)
0 0 0 11
R=0.1 (5.14)

Belirlenen agirlik matrislerinden sonra yunuslama agis1 kontrolciisii i¢in ideal

carpim matrisi K asagidaki gibi hesaplanmistir.

K =[-23.01 3.024 -2.74 —69.89] (5.15)

LQR kontrolciide kalict durum hatasini diistirmek i¢in ¢arpimsal (ing. integral)
genel sisteme eklenmistir ve sistem blok diyagrami Sekil 5. 8’da verilmistir. Bu durumda
30° referans bir yunuslama agis1 i¢in LQR kontrolciiniin yiiksek hizli IHA iizerindeki
sistem cevabi ve bu referans takibi i¢in elevatorun almis oldugu sapma agilar1 degerleri

Sekil 5. 9°da verilmistir.

x=Ax+ Bu
y=Cx+Du —4

>
Diizlemsel Ugus dinamikler
>
Theta
g Theta
3 ;
~J 1 » o '7 >

Sekil 5. 8. Yunuslama agis1t LQR kontrolcii blok diyagrami

Theta=30

-l out.simout

Yunuslama acis1 i¢cin LQR kontrolciisii, PID kontrolciiye gore iki kat daha yavas
bir oturma siiresine sahiptir. Sistem cevabinda herhangi bir agma mevcut degildir. Sistem
gereksinimlerine ve yiiksek hizli ITHA nin ugus karakteristigine ¢ok uygun olmayan LQR
kontrolciisii oldukga dayanikli (ing. robust) bir cevap saglamistir. Kontrolcii daha yavas

cevap verdigi icin elevator eforu da PID kontrolcliye gére daha yavastir. 30°°lik
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yunuslama agisinin devamli tutulmasi igin elevator agisi ugusun 20. saniyesinde 16°

sapma agis1 alarak sabit kalmstir.

45 | 1 Il | Il | Il | Il 1 1
£ Theta_derece
40 1 =5 L aaeasaesas q_radls
— — —ref_derece
351

pLNS

Zaman [s]

Sekil 5. 9. Yunuslama agis1 LQR kontrolcii sistem cevabi

5.10 LQR Yuvarlanma Agis1 Kontrolciisii

Yuvarlanma kontrolciisii i¢in yuvarlanma agis1 30° olacak sekilde denge kosulu

belirlenmistir. Bu durumda IHA i¢in yunuslama kontrolciisii i¢in agirlik matrisleri Q ve

R asagidaki gibi secilmistir:

50 0 0 O
o 2 0o o
QL= 0 0 12 0
0 0 0 11
R1=0.1

(5.13)

(5.14)

Belirlenen agirlik matrislerinden sonra yunuslama agist kontrolciisii i¢in ideal

carpim matrisi K asagidaki gibi hesaplanmistir.
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_[1.179 -3.1047 0.3287 4.9625 (5.15)

k1= 1.002 —8.779 1.5847 1.2172

Bu sartlar ve matrisler altinda LQR kontrolciisiiniin yuvarlanma agisina verdigi

sistem cevabi Sekil 5. 10’de verilmistir.

30 1 N

25

N
o
1

Phi [derece]
>

10

Zaman [s]

Sekil 5. 10. Yuvarlanma agis1 LQR kontrolcii sistem cevabi

Yuvarlanma acist i¢in LQR kontrolciisii, PID kontrolciiye gore oldukca yavas bir
oturma siiresine sahiptir. Sistem cevabinda herhangi bir agma mevcut degildir. Sistem
gereksinimlerine ve yiiksek hizli ITHA nin ugus karakteristigine cok uygun olmayan LQR
kontrolciisii oldukga dayanikli bir cevap saglamistir. Kontrolcii daha yavas bir cevap
verdigi i¢in elevator eforu da PID kontrolciiye gore daha yavastir. 30°’lik yuvarlanma
acisinin devamli tutulmasi igin aileron agisi ugusun 6. Saniyesinden itibaren 1.6° sapma
acis1 alarak sabit kalmistir. Aileron acisinin kiigiik sapma acilarinda kalma sebebi
diizlemsel ve yanal eksenler arasindaki etkilesimin lineer sistemler icin yok

sayllmasindan kaynaklanmaktadir.

5.11 Dayanikh (Robust) Kontrolcii

1930'lardan beri geleneksel kontrol teknikleri kullanilmaktadir. Bu yontemler,
cogunlukla frekans diizleminde tasarlanan kontrolcii yapilarindan olusur ve yiiksek

mertebeli olmayan sistemlere kolayca uygulanabilir. Geleneksel kontrol yontemlerinin
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yiiksek mertebeli sistemler i¢in istenilen diizeyde kontrolcii performansi saglayamamasi
ve ¢ok giris ve ¢ok ¢ikislt sistemler ig¢in beklenen performans degerlerini verememesi
onemli bir problem olarak degerlendirilebilir. 1960'larda ortaya ¢ikan ¢agdas kontrol
teknikleri bu sorunlar1 6nemli 6l¢tide ¢6zmiistiir. Bununla birlikte, nominal sistem igin
tasarlanan bu kontrolciilerin, sistemde meydana gelebilecek degisiklikler altinda da
benzer performans standartlarini karsilamalari gereken yeni bir sorun ortaya ¢ikmistir. Bu
nedenle, sistemin yapisinda meydana gelen degisikliklerden etkilenmeden ¢alisabilmeleri
i¢in kontrolcii yapilar1 gereklidir [70]. Dayanikli kontrolcii, tasarladigi sistemler igin
performans ve kararlilik isteklerini belirli zamanlarda sistem {izerinde meydana
gelebilecek degisiklikler altinda ayarlayabilir. 1988’de yayinlanan bir makalede Riccatti
Denklemi ile kontrolcii tasarim probleminin ¢dziilebilecegi anlatilmigtir. 1989 yilina
gelindiginde ise genel ¢6ziim yontemini ortaya koymuslardir [71].

Sekil 5. 11, dayanikli kontrol yonteminde problemi matematiksel olarak ifade

etmek i¢in kullanilan blok diyagramini1 géstermektedir.

Sekil 5. 11. Giirbiiz kontrol problemi

Bu sekilde; P genellestirilmis IHA sistemini, K ise kontrolciiyii temsil etmektedir.
Bu ¢alismada teorik ve pratik olarak incelenen tiim sistemler, sonlu dereceli ve zamanla
degismeyen dogrusal sistemlerdir.

Referans sinyali, bozucu etki ve giiriiltii sinyalleri, Sekil 5. 11'de blok diyagramda
gosterilmektedir. Cikis sinyali y, kontrol sinyali u ve hata sinyali z ile gosterilmektedir
ve bu gosterim yontemi "LFT" olarak tanimlanir. Bu yontem ile belirsizlikler ve bozucu
etkiler altinda, giris sinyalinden hata sinyallerine tanimlanan cesitli transfer

fonksiyonlarmin normlarinin en aza indirilmesi hedeflenir.
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Glirbiiz kontrol yonteminde performans ve kararlilik, sisteme ait ¢esitli normlara
bakilarak tanimlanir. Genel olarak || .|| fonksiyonunun norm olarak ifade edilebilmesi
icin asagidaki sartlart sagliyor olmasi gerekir:

i. J.I=0
ii. Jx|l=0
i, lax|l = llall. lx]|
vl +yll < llxll + [yl
Bu denklemlerde x ve y birer vektor uzayidir.
Bir sisteme ait normlar RMS biiyiikliiklerinin hesaplanmasi ile bulunabilir.

Zamana bagli bir sinyalin RMS degeri su sekilde hesaplanir:

] 2 / lim % f:(u(t))zdt (5.16)

Bu denklemde goriildiigii gibi, RMS hesaplama yontemi, belirtilen sistem
standartlarin1 saglamamaktadir. Bu nedenle, RMS degerini bulmak yar1 normal
hesaplama olarak da bilinir. Genellestirilmis bir sistemin Sekil 5. 12°de gosterilmistir ve

yapist i¢cin RMS degeri Denklem 5.17°de verildigi gibi hesaplanir.

Sekil 5. 12. Genellestirilmis sistem

1 [o9]
1Pl s £ j; | 16Gw)rs, @do (5.17)

Bu denklemde S,(w) giris sinyallerinin giic yogunlugu dagilimi olarak
adlandirilir ve ||P||,4,s degeri “ortalama gii¢” olarak bilinmektedir. Zamanla degismeyen
sistemler i¢in farkli tipte normlar tanimlanabilir (H,, L, H,). Sistemde kullanilan norma
gore kontrolcii isimlendirilir. Yiiksek hizli IHA i¢in H., normlar1 kullanildigindan bu

calismada giirbiiz kontrolcii olarak H,, tasarimlart gerceklestirilmistir. Bir sinyalin H,,
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normu asagida verildigi gibi hesaplanir. Bu denklemde P sisteminin en biiyiik genligini
gostermektedir.
Daha 6nce Sekil 5. 12’te verilmis genellestirilmis sistem yapist i¢in P su sekilde

tanimlanir:;

(5.18)

P=[A B]A Py P12]

C DI7 [Py Py

Sistem giris ¢ikislar1 da daha 6nce tanimlanmisti. Buna gore denklem diizenlenirse

asagidaki gibi elde edilir.
Z - P11 P12 w
[v] y [P21 Pzz] [u] (5.19)
Genellestirilmis sistem iizerindeki gosterimde gerekli islemler yapildiginda w’den
z’ye transfer fonksiyonu yazilabilir. Bu durumda LFT , F;(P, K) gosterimi i¢in agagidaki
denklemde verildigi gibi elde edilir.

Fl(P; K) =P, + P12K(1 - PzzK)_1P21 (5-20)

Benzer sekilde UFT islemi i¢in de Denklem 5.21 kullanilir ve genel gdsterimi

Sekil 5. 13’te verilmistir.
E,(P,4) = Py, + Py K(I — Py K)7'Py, (5.21)
P, genellestirilmis sistem yapisinin ve K, Kontrolciiniin yukarida gosterilen

doniistimler ile belirlenmesinin ardindan diger kontrolcii yapilarinda oldugu gibi giirbiiz

kontrol yontemi Sekil 5. 14°te verildigi gibi gosterilir.
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Au Ay

Sekil 5. 13. UFT genel gosterimi

Genellestirilmis sistem iizerindeki gosterimde gerekli islemler yapildiginda w’den
z’ye transfer fonksiyonu yazilabilir. Bu durumda LFT, F 1 (P,K) gosterimi i¢in asagidaki
denklemde verildigi gibi elde edilir.

dy

/7N (- & P gtkis (¥)

referans(r) € u

Kontrolci Sistem

Geri besleme

Sekil 5. 14. Giirbiiz kontrol yontemi genel blok diyagrami

Giirbiiz kontrolciiniin genel gosteriminde, e ile hata sinyali, r referans girisi, d,,
bozucu etki girisi, ng ise giriiltiiyli gostermektedir. Bu sistemin transfer fonksiyonu

asagida verildigi gibidir.
y=PK(r—(y+ny))+db (5.22)

Bu transfer fonksiyonu lizerinde gerekli matematiksel diizenlemeler yapilirsa

asagidaki gibi yazilabilir:
y = (PK+D*PKr— (PK + 1) 'ng+ (PK + 1)~'Pd, (5.23)
Bu denklemde (PK +I)"'PK  tamamlayict duyarlilk, (PK +I1)"'P ise

duyarlilik fonksiyonu olarak adlandirilir. Duyarlilik ve tamamlayic1 duyarlilik, Heo

kontrolcii tasariminda 6nemli rol oynayan iki temel kavramdir.
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Duyarlilik (sensitivity):

e Hoo kontrolcii tasariminda duyarlilik, sistemin girig degisimlerine kars1 ne kadar
hassas oldugunu ifade eder.

e Duyarlilik, kontrolcii tarafindan belirlenen performans 6zelliklerini etkileyen bir
faktordiir.

e Hedef, sistemin miimkiin olan en diisiik duyarliliga sahip olmasini saglamaktir,
bu da digsal bozucularin ve belirsizliklerin etkilerine kars1 direngli bir kontrol

sistemi elde etmeyi amagclar.

Tamamlayict Duyarlilik (Complementary Sensitivity):

e Tamamlayici duyarlilik, kontrol sisteminin kapali dongii yapisindaki ¢ikis
hatasina kars1 hassasiyeti ifade eder.

e Hoo kontrolcii tasariminda, tamamlayict duyarlilik, istenen performans
Ozelliklerini saglarken ayni zamanda digsal bozucularin etkilerini minimize
etmeyi hedefler.

e ldeali, tamamlayic1 duyarlilik fonksiyonu diisiik frekansta kiigiik, yiiksek

frekansta ise biiyiik olmalidir.

Hoo kontrolcii tasariminda, Hoo normu kullanilarak bir performans ol¢iitii elde
edilir ve bu norm, duyarlilik ve tamamlayic1 duyarlilik fonksiyonlarini optimize etmeyi
amaglar. Tasarim siirecinde, sistemin model belirsizlikleri ve digsal bozucular géz oniine
alinarak bir performans sinirlamas: getirilir.

Bu yontem, ozellikle belirsizliklere ve degiskenlere karsi direngli, dayanikli
kontrol sistemlerinin tasariminda kullanilir. Hoo kontrolcii tasarimi genellikle karmagsik
sistemlerde, mekanik hareket uygulamalarinda, IHA’larda kanatgik kontrol
mekanizmalarinda siklikla kullanilmaktadir. Bu ¢alismadaki séz konusu IHA ise yiiksek
hizlara ulastigindan &tiiri model belirsizlikleri ve bozuntu miktar1 fazla bir sistem

oldugundan farkli ugus parametreleri i¢in Hoo kontrolcii tasarimlar gergeklestirilmistir.

5.11.1. Model Belirsizlikleri

Dayanikl1 kontrolcii tasarimi, bir kontrol sisteminin belirli model belirsizlikleri ile

basa ¢ikma yetenegini vurgular. Bu belirsizlikler, genellikle sistem dinamikleri veya
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parametrelerindeki belirsizlikleri igerir. Giirbliz kontrolcii tasariminda yaygin olarak
karsilasilan model belirsizlikleri sunlar olabilir:
1. Parametre Belirsizlikleri:

e Sistem dinamiklerini tanmimlayan matematiksel denklemlerdeki
parametrelerin tam olarak bilinmemesi durumunda ortaya ¢ikar.

o Ornegin, bir robotun kiitlesi, siirtinme katsayilar1 veya sensdrlerin
hassasiyeti gibi parametreler belirsiz olabilir.

2. Yapisal Belirsizlikler:

o Sistem dinamikleri veya kontrol yasalarinin tam yapisinin bilinmemesi
durumunda ortaya ¢ikar.

o Ornegin, sistemdeki belirli bir dinamik etkilesimi tam olarak modellemek
zor olabilir.

3. Duissal Bozucular:

o Sistemdeki digsal etkilerin (giiriiltii, riizgar, titresim vb.) belirsizlikleri.

o Dagsal bozucular kontrol sistemi performansini olumsuz etkileyebilir ve
bu bozucularin belirsiz olmas1 durumunda sistem daha az tahmin edilebilir
hale gelir.

4. Model Parametre Degiskenlikleri:
e Zamanla degisen sistem parametreleri veya dinamikleri.
o Sistemdeki belirli parametrelerin zaman iginde degisebilecegi durumlar,

model belirsizligi yaratabilir.

Hoo kontrol yonteminde iki ¢esit belirsizlik tanimlama yontemi kullanilmistir.

Carpimsal model belirsizligi: Carpimsal belirsizlik, sistem transfer
fonksiyonlarinda ¢arpanlar veya ¢arpanlar matrisi olarak ifade edilir. Genellikle, belirli
bir frekansta sistem parametrelerindeki belirsizlikler veya yapisal degisiklikler carpimsal

bir carpanla ifade edilir.

P=(1+4w,)P (5.24)

Bu denklemde P ile nominal sistem, A segilen degisken W, ise model
belirsizligini tanimlamaktadir.
Carpimsal formda tanimlanan sistem belirsizligi blok diyagrami Sekil 5. 15°da

verilmistir.
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Sekil 5. 15. Carpimsal model belirsizligi

Toplamsal model belirsizligi: Toplamsal belirsizlik, sistem transfer
fonksiyonlarinda eklenen belirli terimler veya terimler matrisi olarak ifade edilir.
Genellikle, belirli bir frekansta sisteme eklenen belirsizlik terimleri veya yapisal

degisiklikler toplamsal bir terimle ifade edilir.

P=(P+4wW,) (5.25)

Bu denklemde W, toplamsal model belirsizligini ifade eder ve genel blok

diyagrami Sekil 5. 16’da verilmistir.

W, A

P

Sekil 5. 16. Toplamsal model belirsizligi

Bu tez calismasinda, sistemin farkli transfer fonksiyonlarini elde etmek icin
giirbiiz kontrolcii tasarimi yapildigindan, model belirsizlikleri carpimsal belirsizlik olarak

adlandirilmistir.
5.11.2. Yiiksek Hizh THA icin Giirbiiz Kontrolcii
Geleneksel kontrol yontemlerinin performansi, sistem yapisinda bulunan bozucu

etkiler ve belirsizlikler nedeniyle diismektedir. Yiiksek hizli ITHA nin gérev profilleri bu

tarz bozucu etki ve belirsizlikleri biiyiik oranda icermektedir. Bu durumlarda sistemde
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olabilecek muhtemel degisimlerin kontrolcii performansini diisirmesini engellemek icin
dayanikli kontrolcii tasarimlar1 gergeklestirilmistir. Kontrolcii tasarlanirken temel amag
diger kontrol yontemlerinde oldugu gibi sistemi istenilen basar1 kriterleri diizeyinde
calistirmak ve sistemin var olan giiriiltii, bozucu etki ve belirsizlik etkilerinin izin verilen
degerin altinda tutulmasini saglamaktir. Hoo dayanikli kontrolciisiiniin temel amaci1 K
kontrolciisiiniin uygun ve gergeklestirilebilir olmasini saglamak ve sistem giris
sinyalleri'nden (w) sistem ¢ikis sinyalleri'ne (z) olan transfer fonksiyonunu Heo normunu
en diisiik degere indirgemektir.

Calismada tasarlanana Hoo dayaniklt kontrolciisii MATLAB yaziliminda
“hinf syn” fonksiyonu ile gelistirilmistir. Bu sartlar altinda asagidaki hususlar 6nem arz
etmektedir:

e MATLAB’da (w) sistem giriglerinin birim biiyiikliikte bir sinyal oldugu
bilinmelidir.

e MATLAB yaziliminda hazir bulunan fonksiyonlar yardimiyla kontrolcii
tasarlanirken biitlin frekans degerleri i¢in birim biiyiikliikte bir sinyal
oldugu kabul edilir.

Frekans araligi ve bant genisligi, dayanikli kontrolcii tasarimi yapilacak sistemin
calismasi i¢in biliniyorsa, agirlik fonksiyonlarinin frekansa bagl olarak secilmesi daha
uygun bir yaklagimdir. Bu nedenle, baskin frekans degerleri daha iyi sonuglar verir.
Yiiksek hizli THA icin Hoo kontrolciisii icin referans blok diyagrami Sekil 5. 17°de

verilmistir.

21

Crl W [ B
Servo motor
. ............................... . »
referans +/~ \ C(S) u + + ' Servo H H _,_\J i gkt

e o J 2 ——
()
Lo} T

Sekil 5. 17. Hoo kontrolciisii sistem blok diyagrami

—

zzT lwz Sistem belirsizligi

Blok diyagraminda yer alan agirlik fonksiyonlar1 ve diger detaylar Cizelge 5. 1°de

ozetlenmistir. Sistem belirsizligi, IHA’nin hareket denklemleri tiiretilme islemleri
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sirasinda matematiksel modeli olusturulurken yapilan hatalar1 ve kabullerden kaynakli
eksiklikleri ile aerodinamik verilerin elde edilmesinde olusan hatalar1 kapsar. Sistem

belirsizligi, blok diyagramina ¢arpimsal metot ile entegre edilmistir.

Cizelge S. 1. Hoo agirlik fonksiyonlari tanimlari

Sinyal Tanim
W, Hata agirlik fonksiyonu
w, Kontrol ytizeyi hareket limiti agirlik fonksiyonu
Wy Bozucu agirlik fonksiyonu
|4 [HA model belirsizligi
wq Referans komutu
wo Riizgar bozucu girisi
w3 Kodlayict lizerindeki giiriiltii
Z4q Hata sinyali ¢ikis1
Zy Kontrol sinyali ¢ikist

Genellestirilmis sistem, giris ve ¢ikis sinyalleri Sekil 5. 11’de sunulmustur ve

matematiksel olarak yazilimi ise su sekildedir:

Z W,
[Zpl =P lwpl (5.26)

e u
Bu denklemde A yapisal veya aerodinamik Kkestirim Dbelirsizligi olarak
tanimlanabilir, P genellestirilmis sistem yapisidir, wy:z, belirsizlik kanali, wy: z, ise

performans degerlendirmesi olarak diigiiniiliir.

Giirbiiz kontrolcii tasariminin matematiksel olarak su sekilde ifade edilebilir:
ming = [T lle (5.27)
Burada T,,,, P ve K’nin dogrusal kesirli doniistimiidiir.

T,, = LFT(P,K) (5.28)

[Z] —PsK [;,Vi] (5.29)
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Hoo dayanikli kontrolciisii w’den z’ye olan transfer fonksiyonun T, ’nin sonsuz
normunu (Y) 1’in altinda tutarak kontrolcii kararliligi ve performans isterlerini saglar.

Dayaniklt kontrolcli sentezi i¢in agirlik fonksiyonlarmin belirlenmesi
kontrolciiniin performansi ve basarisi i¢in oldukga kritiktir. Agirlik fonksiyonlari,
sistemin gereksinimlerini, sinirlarini, bozucu etkilerini ve belirsizliklerini ifade eder.
Kontrolcii sentezi veya analiz sonucu bu agirliklara baghidir. Agirlik bloklarinin
yerlestirilmesi, agirlik fonksiyonlarinin tipi ve niimerik degerleri, sistemin genel
yapisinin tasarlandigi blok diyagramda ¢ok énemlidir.

Agirlik fonksiyonlarmin se¢iminde dogrudan belirlenmis net bir yontem
bulunmamaktadir [72]. Kabul edilmis metot, sistem gereksinimleri ve operasyon
yetenekleri dikkate alinarak literatiir ve tecriibeye bagli isabetli se¢cimdir. Bu sebeple
yiiksek hizli IHA nin ugus rejimi ve karakteristigi dikkate alinarak agirlik fonksiyonlari
belirlenmistir. Ornegin dalis manevrasi igin sabit bir yunuslama agisinda ve dalis hizinda
aerodinamik verilerin kestirim hatalari, 6SER hareket denklemlerinin ¢6ziim yanlislari ve
ani esebilecek riizgar girdileri agirlik fonksiyonlarinin se¢iminde 6nemli etkiye sahip
olmustur.

Giris ve c¢ikis sinyallerinin tamami, Hoo dayanikli kontrolcii tasariminin
genellestirilmis sistem yapisinda birim biiyiikliige normalize edilmektedir. MATLAB,
kontrolcii matrislerini hesaplamak i¢in birim sinyal degerlerini referans alir.  Hoo
dayanikli kontrolcii tasarim yonteminde, giris ve ¢ikis sinyallerinin RMS (ing. Root Mean
Square, Kok Orta Kare) degerleri kullanilarak normallestirilmesi gerekir. Agirlik

fonksiyonlar1 belirlenirken de bu bilgiler kullanilmistir.
5.11.3. Agirhik Fonksiyonlarinin Belirlenmesi

Yiiksek hizli THA igin Hoo kontrolcii tasariminda agirlik fonksiyonlar1 segimi,
ozellikle IHA'nin dinamik &zellikleri, manevra yetenegi ve en yiiksek hiza ulagmak igin
tasarim hedefleri g6z Oniline alinarak yapilmistir. Belirlenen agirlik fonksiyonlari

asagidaki matematiksel sart1 sagliyor olmalidir.

IWX|le <1 (5.30)

X(jw) < (5.31)

1
W ()]
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Bu denklemde X sisteme ait bir fonksiyondur. Her frekans igin duyarlilik
fonksiyonu |S], tersine agirlik fonksiyonu W'nin altinda olmalidir. Agirlik fonksiyonlari
belirlenirken bu ifadelerin tersinin Bode diyagramlar1 c¢izdirilmistir ve duyarlilik
egrilerini kapsayip kapsamadigi kontrol edilmistir.

Agirlik fonksiyonu se¢imi yapilirken referans takibi ya da bozucu etkilerin
bastirilmas1 segeneklerinden biri iizerine yogunlasilabilir. Yiiksek hizli THA, dalis
manevralarinda yiliksek hizlara ulasma amaci giittiigiinden elevatorun eforundan ziyade
referans takibi olan hiz verisini yakalamasi daha onemlidir. Agirlik fonksiyonlarinin

belirlenmesi igin Sekil 5. 18’de verilen durum igin degerlendirme yapilir.

A

[wy | ‘

Sekil 5. 18. Agirlik fonksiyonu parametre tanimlari

Sekilde;
e A kalict durum hatasi (ing. steady-state erro)
e wp en diislik bant genisligi
e M en yiiksek duyarlilik kazanci
olarak ifade edilmistir. Bu kriterler altinda agirlik fonksiyonu se¢imi i¢in genel

olarak asagidaki denklem kullanilmistir.

W(S) = m (532)
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5.11.4. Model Belirsizliginin Tanimlanmasi

Fiziksel sistemler genellikle duragan degildir ve ortam kosullarina ve zamana
bagli olarak sekillenir. Kontrolciilerin farkli ortamlarda calismasi istenen sistemler
tasarlanirken bu durum dikkate alinmalidir. Dayanikli kontrol ydnteminin en biiyiik
avantaji, sistem lizerinde meydana gelebilecek olasit degisiklikler altinda istenilen
performansi saglamasidir. Dayanikli kontrolcii tasarlanirken kullanilan model, sistem
bilesenlerinde veya dogrudan sistem genelinde olusabilecek nominal degerden sapmalari
tanimlar. Bu baglamda yiiksek hizli IHA’da model belirsizligini olusturan iki temel
belirlenmistir:

e Aecrodinamik veri tabani elde edilirken yapilmis hatalar,
e 6SER hareket denklemleri ¢6ziizliirken biriken sapmalar.

Diizlemsel yonde tasarlanan dayanikli Hoo kontrolciisii i¢in diizlemsel ugus
dinamiklerini Oncelikli olarak etkileyen parametreler model belirsizligi olarak
tanimlanabilir. Sistemin aerodinamik katsayilarindaki degisimi géz Oniine alindiginda

statik diizlemsel tiirevi (Cm,) ve diizlemsel soniimleme tiirevi (Cm,) en Kkritik

katsayilarin basinda gelir. Bu nedenle, model belirsizligi tanimlanirken s6z konusu bu
tirevlerin %15 artt eksi yonde degistigi kabulii yapilmistir. Ayrica hareket
denklemlerinin ¢6ziimiinde kullanilan odel ve RuggaKutta ode4 yontemleri arasindaki
fark %1 olarak ongoriilmiistiir. S6z konusu bu degisimler igin asagida verilen genel

transfer fonksiyonu uygulanmistir.

B S(Tm# *S + 1)

B,* (5.33)

Burada K, ve T, sirasi ile acrodinamik veri tabani elde edilirken yapilmig hatalari
ve 6SER hareket denklemleri ¢oziiliirken biriken sapmalari ifade etmektedir. Nominal
modele ¢arpimsal belirsizlik eklendiginde asagidaki durum olusur.

{A+AW)P : 4]l <1} (5.34)

Bu denklemde model belirsizligi yalniz birakilirsa asagidaki gibi elde edilir.
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1| < W, ()] (5.35)

B, (jw)
‘ Pm(iw) B

S6z konusu parametreler belirli aralikla degistirilip her bir ugus kosulu icin
hesaplanan degerler grafik olarak ¢izdirilmistir (Sekil 5. 19). Wm fonksiyonunun Bode

Pr (jw)

) 1| ifadesi aym grafik

diyagrami ile parametre degisimlerine gore belirlenen

tizerinde cizdirilerek gosterilmistir. W, parametre degisimlerinden kaynaklanan
belirsizliklerin tamamini kapsayacak sekilde (Bode egrilerinin en iistiinde olani)

secilmistir.

m

k=

Q

= —

5201 \\, / 1

=
40 b _
60 F d
_801_ PEEPEEPEErE | M| " P | PR | PR | P .‘.?.'u

10 107 10°' 107 10! 10? 10°

Frequency (rad/s)

Sekil 5. 19. Model belirsizligi i¢in Bode diyagramlari

5.11.5. Kontrolcii Cikis Isareti I¢cin Agirhk Fonksiyonu Secimi (W,,)

Kontrolcli ¢ikis agirlik fonksiyonu eyleyici limitlerini tanimlamak igin
belirlenmistir. Bu blok sayesinde moment ¢ikislar1 kontrol edilerek servo motorlarin ¢ok
akim c¢ekmesi engellenir. Eyleyicinin diisiik frekanslarda daha ¢ok moment iiretmesi
istenirken yiiksek frekanslarda eyleyici performansinin diisecegi ve asir1 kontrolden

kaynaklanan titresimlerin engellenmesi i¢in 1.5 akim uygulanmasina izin verilmistir.

16675 +1

YT s+1e—4 (5.36)



70

Bu agirlik fonksiyonu i¢in Bode diyagrami Sekil 5. 20°de ¢izdirilmistir.

60

40 |

)

30 -

Mag (dB

20 -

Faz (deg)

90 & Ll Ll Ll Ll Ll MEEEEPS
10 107 10 107 1072 107 10°
Frekans (rad/s)

Sekil 5. 20. Kontrolcii ¢gikisi agirlik fonksiyonu i¢in Bode diyagrami

5.11.6. Hata I¢in Agirhk Fonksiyonu Secimi (W,)

Yiiksek hizli THA seyir ve dalis manevralarinda yiiksek hizlara ¢ikan bir sistem
oldugundan diistik frekanslarda yiiksek genlikli, yiiksek frekanslarda diisiikk genlikli
olacak sekilde ¢alismasi istenmistir. Ozellikle diizlemsel yondeki kararlilifi ve ani
degisimleri diisiik hata payli olmas1 beklenmistir. Bu sebeple hata igin agirlik fonksiyonu
Denklem 5.36’daki gibi belirlenmistir. Elde edilen hata sinyali ceza fonksiyonunun Bode

diyagrami Sekil 5. 21°de verilmistir.

03335+ 100

W, .
€ s+ 1000 (5.36)
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Mag (dB)

Faz (deg)

(= ; P | ; | ; | ; P e———
10" 102 10° 10* 10°
Frekans (rad/s)

Sekil 5. 21. Hata agirlik fonksiyonu i¢in Bode diyagrami

5.11.7. Bozucu Etken Icin Agirhk Fonksiyonu Secimi (W)

Yiiksek hizli THA iizerine gelen aerodinamik kuvvet ve momentler ugus boyunca
degismektedir. Ozellikle ani ters yonden esen riizgar hiicum acisinda ani degisimler ile
birlikte aerodinamik yiikleri degistirmektedir. Dolayisiyla blok girisine bozucu moment
degerleri verilmistir. Bozucu momentler IHA {izerindeki hiicum agis1 ve yana kayma
acisin1 anlik olarak degistirebilecegi icin kontrol ylizeyleri de bu degisikliklere maruz
kalir. Blok girisine motor voltaj degeri ¢ikis olarak da ilgili ugus diizlemindeki kontrol
yiizeyi sapma agis1 kullanilarak W), belirlenmistir.

En yiiksek ters riizgar degeri 9 m/s olarak belirlenmis ve bdyle bir durumda
IHA nin goérebilecegi maksimum hiicum agis1 15° olarak tahmin edilmistir. Buna gore

W, diisiik gegirgen bir transfer fonksiyonu yapisinda tanimlanmustir.

_ 0.033s + 20

= 5.36
b s+6.72 (5.36)
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Elde edilen hata sinyali ceza fonksiyonunun Bode diyagrami Sekil 5. 22’de

verilmigtir.

10 F i

Mag (dB)

15 -

20 -

Faz (deg)

60 -

90 & | | Y | P Ll . .
107" 10° 10" 102 10° 10%
Frekans (rad/s)

Sekil 5. 22. Bozucu etken agirlik fonksiyonu igin Bode diyagrami

5.11.8. Hoo Kontrolcii Tasarmmi

Dayanikli Hoo tasarimin temel amaci, sistem i¢in bir kontrolcii bulmaktir, boylece
kapali ¢evrim sistem dayanikli (ing. robust) olacaktir. Kontrolciiniin amaci ve yontemi
daha once agiklandig1 gibi gerekli ve yeterli sartlari saglayan K degerinin bulunmasidir.

Hoo dayanikli teoremine gore eger asagida verilen li¢ kosul saglaniyorsa, bir
kontrolcii bulunabilir, 6yle ki || T, || < v (Denklem 5.27).

I.  Verilen denklem igin X,, > 0 mevcuttur.
1
XA+ A" X + Xoo (FBlBl* - BZBZ*)XOO +CC =0
ii.  Verilen denklem igin Y, > 0 mevcuttur

1
YooA + A*Yoo + Yoo (ﬁ C1C1* - CzCz*> Yoo + BlBl* = 0
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i, p(Xeo Yoo) < ¥2

Bu kosullar saglandiginda Hoo kontrolciisii i¢in K degeri asagidaki gibi hesaplanir:

_Z°°L°°] (5.37)

K(s) = [?r:: 0

Burada;
1 *
o Ay=A+ (;BlB1 ) Xeo + BaFop + ZeoLoo

« F,=-B,X,
o LOO = _CZ*YOO

olarak alinmistir. Teorem sonuclarinin tiiretilmesi i¢in asagidaki varsayimlar

yapilmaldir.

1) (4, B,) dengelenebilir
2) (4, C,) gozlenebilir
3) D1z [Cy D1zl =[01]

9 [p 2= []

Hoo kontrolciisiiniin detayli mateamatiksel agiklamalar1 ve genel ¢oziimii [73] ve
[74] calismalarinda yer almaktadir.

Yiiksek hizli IHA’nin yunuslama agis1 i¢in sdéz konusu model belirsizlikleri,
rliizgar bozuntulari, sensor giiriiltiileri ve diger girdiler i¢in dayanikli Hoo kontrolciisii
farkli ucus parametreleri igin tasarlanmistir. Ozellikle yonlenim agilarinin kontroliinde
basarili olan kontrolcli daha sonra gelistirilecek otopilotta kullanilacaktir. Yunuslama
acist icin gelistirilen dayanikli kontrolciiniin sistem cevabi ve bu cevap i¢in elevatorun

eforu Sekil 5. 23’de verilmistir.
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Sekil 5. 23. Yunuslama agisi1 i¢in Hoo kontrolcii cevabi ve elevator eforu

Kontrolcii yaklasik 1.3 saniyede cevaba oturmayi basarmis ve kararli bir sekilde
referans degeri takip etmistir. Elevator sapma degeri 12°°lik referans yunuslama agis1 i¢in
-3.2°’de sabit kalmistir. Referans icin asma %?25’nin altinda olmus ve kontrolciiden
beklenen isterler karsilanmistir. Ayrica agresif bir manevra referans takibi i¢cin Hoo
kontrolciisiiniin cevabi Sekil 5. 24’de sunulmustur. Kontrolcii ani ve agresif isterleri ¢ok
basarili bir sekilde kisa siirede takip etmeyi basarmistir. Kontrolciin eksik sayilabilecegi
kismi, agma degerlerinin diger kontrolciilere gore daha fazla olmasidir. Bu durum
tasarlanan IHA ’nin ugus dinamikleri ile de alakali olup yiiksek manevra yetenegi ile servo

mekanizmasinin hizli tepki siiresinin bir sonucudur.
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Sekil 5. 24. Yiiksek manevra i¢in Hoo kontrolcii cevabi ve elevator eforu

5.12 Kontrolciilerin Karsilastirilmasi

Yiiksek hizli IHA igin gelistirilen ii¢ farkli kontrolcii karsilastiriimistir. Sonug
olarak;
e PID kontrolcii her sart altinda ve her ugus parametresi i¢in en dogru ve hizli cevabi
veren kontrolcli olmustur.
e LQR kontrolcii higbir ugus parametresi i¢in asma yapmamis fakat oturma siiresi
diger kontrolciilere gore yaklasik olarak iki kat daha yavas olmustur.
e Hoo dayankli kontrolciisii sistem takip hiz1 ve kontrol yiizeyi eforu arasinda se¢im
imkani saglamasi ve sistemdeki tiim belirsizlikleri yenebilme kabiliyeti sebebi ile

referans takibine belirli bir agsma ile cevap verse dahi oldukg¢a basarili olmustur.

Bundan sonraki béliimde yiiksek hizli IHA igin birden fazla kontrolciiniin ayni

anda calistig1 ve belirlenmis koordinatlar dizisinin takibi istendigi bir otopilot tasarimi
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yapilacaktir. LQR kontrolcli sisteme referans cevap hizi bakimindan ayak

uyduramadigi i¢in kullanilmamustir.
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6. OTOPILOT TASARIMI

Otopilot, ITHA’nin planlandig1 sekilde ugmasimi saglayan ve sorumlu kontrol
istasyonu tarafindan saglikli calisip calismadiginin siirekli izlendigi bir sistemdir. Ugus
planini takip edebilen bu sistem, hiz ve irtifanin yani sira IHA nin burnunun baktig1 yeri
(ing. heading) de kontrol edebilir. Otopilot birden ¢ok IHA ugus parametresini kontrol
eden kontrolciiler toplamindan olusur. Bu ¢alismada yiiksek hizli IHA nin hizlarmin ve
konumlarinin PID kontrolcii ile, yonlenim agilarinin ise Hoo kontrolcii ile kontrol edildigi
ve ayn1 zamanda belirtilen noktalara gitme ve takip etme glidiim algoritmasinin i¢inde

bulundugu bir “otopilot™ tasarimi gelistirilmistir.

6.1 Otopilot icin PID ve Hoo Kontrolciiler

Yiiksek hizli IHA igin tasarlanan otopilot “Sequential quadratic programming
algorithm” optimizasyon segenegi teknigi ile gelistirilmistir. Otopilot i¢in agagida verilen
ucus parametrelerin PID ve Hoo kontrolciiler ile kontrolii ayn1 anda saglanarak IHA nin
giidiim algoritmasi ile belirli koordinatlari takip etmesi istenmistir.

e [HA’nm ii¢ yondeki hiz vektdrii (u,v,w)
e IHA’nn ii¢ yondeki pozisyonu (X,y,z)

e [HA’nm ii¢ yondeki agisal hizlar1 (p,q,r)
e IHA’nin bas acis1 (heading)

e IHA’nin yuvarlanma agis1 (roll)

e IHA’ min yunuslama agisi (pitch)

Lineer olmayan IHA hareketine bagli 12 adet ugus parametrelerisinin farkl
kontrolciiler ile eszamanli kontrol edilmesiyle otopilot tasarimi gergeklestirilmistir.
Otopilot ayrica IHA’nin ucgusunun anlik olarak incelenmesine olanak saglayan,
birbirlerine bagli (ing. couple) parametrelerin etkilerini ayni anda kontrol eden ve
IHA nin belirtilen ugus noktalarina gidip gitmediginin takibini yapan detayli bir ucus
benzetim ortamini sunmaktadir. Otopilotta hiz ve pozisyon kontrollerinden PID, agisal
hiz ve yonlenim (¥, 6, ¢) kontrollerinden Hoo sorumlu tutulmustur. Ayrica, otopilot
algoritmas1 degisen riizgar hizlar1 altinda IHA’nin gaz ayarmi ydnetme yetenegine

sahiptir.
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6.1.1. Otopilot Algoritmasi

Bir sistem icin hareket denklemleri karmasik hale geldiginde, genellikle
matematiksel karmasikligi 6nemli Olglide azaltan ancak sistemin temel davranigini hala
yakalayan tasarim modelleri gelistirmek gereklidir. Daha dnceki boliimlerde gelistirilen
6SER hareket denklemleri modeli, tasarlanan kontrolciiler ve bahsi gegen sensorler
tamamen degerlendirildiginde ortaya ¢ikan model son derece karmasiktir. Bu bolimde,
kapali cevrim IHA sisteminin performansin1 yaklasik olarak yakalayan ve IHA icin daha
yiiksek seviyeli otopilot ve giidiim stratejilerinin tasarimi ig¢in uygun olan “azaltilmis-
seviyeli tasarim modeli” gelistirilmistir. Bu tez calismasinmda giidiimden kasit, IHA igin
belirlenmis koordinatlar1 takip etme komutlarini tireten ve hareket denklemlerine dahil

edilen bir algoritmadir.

6.1.2. Giidiim Algoritmasinin Kinematik Modeli

Azaltilmig-seviyeli giidiim modelli tiiretirken yapilan temel basitlestirme, kuvvet
ve moment dengesi hareket denklemlerini ortadan kaldirmaktir. Boylece, IHA iizerinde
etkili olan karmagik aerodinamik kuvvetlerin hesaplanma ihtiyaci ortadan kalkar [79]. Bu
genel denklemler, koordineli bir doniisiin belirli ugus kosullar1 i¢in tiiretilmis daha basit
kinematik denklemlerle degistirilir.

[HA’nin ataletsel (ing. inertial) koordinat sistemi ile olan hiz vektérii, iz agisi (ing.
track angle, ) ve ugus yoriinge agist (ing. flight path angle, y) terimleri kullanilarak su
sekilde ifade edilebilir:

sinycosy
—siny

v,t=1V, (6.1)

COSXCOSY]

V; yer iz olarak kullanilmaktadir. Dolayisiyla kinematik su sekilde verilebilir:

Pn
Pe | = V, | Sinxcosy
h

siny

COSXCOSY]
(6.2)
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Burada p,,p. ve h IHA’mn sirasiyla kuzey, dogu ve yiikseklik (irtifa)
konumlarini ifade etmektedir. Bu ¢alismada nokta takibi sirasinda THA nin bas verme
acist (ing. heading) ve kendi hizi kontrol edildiginden Denklem 6.2 riizgar bilesenlerinin

(wy, Wy, w;) de eklenmesi ile su sekilde ifade edilebilir:

Dn cosycosy, Wy
[p'e =V [simpcosya + | Wy ] (6.3)
fl SinYa —W;

IHAnin nokta takibi boyunca ayni irtifada ilerledigi ve asag1 yonlii riizgar

bileseni olmadigi kabulii yapilmistir ve Denklem 6.3 basitlestirilerek su sekilde

yazilmstir:
Pn cosy Wy
Pe| =V |sinp |+ |Wy (6.4)
h 0 0
h = Vg siny

i’ (kuzey)

Y AP Yer hiz vektoriiniin

J" (dogw) dikey bileseni

k' (asagy)

V, cosy

Yere yansitilan ugus yoriingesi

Sekil 6. 1. Giidiim algoritmasi igin bazi ugus parametreleri

6.1.3. Koordineli Doniis Manevrasi

IHA nin bas verme acis1 (ing. heading, 1), dikey yondeki acisal hiz, yatay yondeki

acisal hiz, yunuslama agis1 ve yuvarlanma agist durumlarina baglidir. Her biri, birer
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normal diferansiyel denklem tarafindan yonetilir. Fiziksel olarak, bas verme hiz1 IHA nin
yuvarlanmasi ile iligkilidir. Koordineli doniis manevrasi kosulu bu iliskiyi saglar.
Koordineli déniis sirasinda, IHA nin gdvde-eksen takiminda yan ydnde bir ivme olmaz
ve IHA yan kayma yapmadan (ing. skid) doniisiinii gerceklestirir. Koordineli déniisiin
varsayimi, bas verme hizi ile bank acis1 arasinda bir iliski gelistirilmesine olanak saglar
[23]. Koordineli déniis sirasinda, bank agis1 ¢, IHA iizerinde net bir yan kuvvet olmamasi
icin ayarlanir. Sekil 6. 2°de koordineli doniis manevarsi igin serbest cisim diyagraminda
gosterildigi gibi, IHA iizerine etki eden santrifiij kuvveti, kaldirma kuvvetinin yatay

bilesenine esittir ve zit yonliidiir. Yatay yonde kuvvetlerin toplami séyle ifade edilir:

2

_ v
FiasimaSing = m? (6.5)
FragmaCOS® = mgcosy (6.6)
.9
X = —tang (6.7)
Vg

Doniis ¢ap1 denkleme girildiginde ve yana kayma agist ve hiz bilesenlerinin
olmadig1 durumda koordineli doniis i¢in asagidaki daha genel kullanilan denklem

yazilabilir:

Y = Ztang (6.8)

]

|

!

| N
I A\
|

M Cos 7y

Sekil 6. 2. Koordineli doniis manevrasi
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6.1.4. Kinematik Giidiom Modeli

Riizgann dogru sekilde modellemek kinematik bir model kullanilarak zor
oldugundan hiz vektorii, hava hizi, bas verme ve hava kiitlesi referanshi ugus yoriingesi
acis1 terimleri acisindan ifade edilebilir (Denklem 6.3). IHA’larm giidiim
algoritmalarinda genellikle hiz, bag verme agis1 (heading) ve ydriinge agis1 kontrolleri
gergeklestirilir. Dolayisiyla Denklem 6.2°yi kullanmak daha mantikli ve glivenlidir.

Gelistirilen giidiim algoritmasinda otopilot dogrudan IHA nin hizini, bas verme
acisini (heading), yuvarlanma agisini (roll) ve irtifasin1 kontrol etmektedir. Bu durum ile

alakal1 yanal hareket denklemleri soyledir:

Pn = Vcosy + w,
Pe = Vsiny +w,

X = %tanqb

h = by (h¢ — h) + by (h® — h) (6.9)
V =b,(VE—-V)

¢ = by (¢° — @)

Burada by ve by otopilot ve kontrolcii tasarimlarina baglh pozitif sabitleri ifade

eder. Bu ifadeler genelde hiz-tutucu ve yuvarlanma-tutucu olarak birinci derece modeller
olarak temsil edilir. Ayrica h¢ giidiim algoritmasi tarafindan komut verilmis irtifayi, V¢
komut verilmis THA hizim1 ve ¢°¢ ise komut verilmis yuvarlanma agismi temsil
etmektedir.

Diizlemsel hareket icin, irtifa genellikle ugus yoriingesi agisi lizerinden dolayli

olarak kontrol edilir. Bu durumda, su giidiim modeli kullanilmustir:

Pn = Vcosycosy, + wy
Pe = Vsincosy, + w,,

h = Vsiny, — w,

X = %tanqb

y=b,(y¢—v) (6.10)
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V= by, (VS —V)
¢ = by (€ — @)

Burada b,, otopilot ve kontrolcii tasarimlarina bagli pozitif bir sabiti, y© ise komut
verilmis yoriinge ugus acisini ifade eder. Not olarak y riizgar varken yoriinge ugus agisini

¥y, 1se riizgar yokken yoriinge ugus agisini gostermektedir Sekil 6. 3.

Sekil 6. 3. Yoriinge acilart

Yiiksek hizli THA Sekil 6. 4’te verilen 1-2-3-4 gibi noktalar1 yiiksek hizi sebebi
ile keskin olarak takip edemez. Noktalara varmadan giidiim algoritmas: devreye girer,
IHA manevraya baslar, lineer hizlar ile bas verme agsinin kontrolii gergeklestirilir ve
noktaya vardiktan sonra manevra tamamlanir. Gidiim algoritmasi, bir nokta gorevi
tamamladiktan sonra diger nokta ¢izgisi iizerinde bulunan bagka bir noktay1 “lookahead
uzaklig1” ile hesaplar ve yeni ugus noktasinin takibi i¢in ugus komutlarini hazirlar. Fakat
bu noktanin hesabinin dogru yapibilmesi igin giidiim algoritmasi IHA nin bulundugu
pozisyonu merkez alarak bir ¢cember ¢izer ve sayet hesapladigi yeni nokta bu ¢ember

icerisinde ise IHAya o noktaya dogru gitmesi iizere komut verir [75].

2 4
§ 3 "
/ N ~ ~ ugus noktalari
7/ — ’
¢ . N P 8
VA ~ .
’ @ ‘
4 \ Lo
7/ / ~ .’
/7 S ~ ¥ Lookahead noktasi
/ L 4
/ /Gergek yoriinge 3

Sekil 6. 4. Lookahead noktas1 ve yoriinge takibi
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6.2 Otopilot Sonuclar:

Yiiksek hizli IHA’nin lineer olmayan hareket denklemlerini ihtiva eden
simulasyon ortaminda tasarlanan kontrolciiler, bu kontrolciilerin farkli ugus parametreleri
icin senkronize calistigi otopilot ve gelistirilen glidiim algoritmas1 ile farkli
koordinatlarda yer alan alt1 adet noktanin takibi istenmistir. IHA nin bu gérev profili i¢in
baslangi¢ kosullar1 su sekildedir:

e Denge ugus hiz1 = 66 m/s

e Denge ucus irtifas1 = 1520 m
e Elevator trim agis1 = 5.9°

e Denge hiicum agis1 = -2.1°

IHA igin bu baslangic kosullar i¢in asagida verilen ugus gorevi istenmistir:

e 1.noktadan baslangi¢ kosulu ile 500 metre kadar belirli bir hizda tirmanma
e 2000 metreye tirmandiktan sonra sabit hizda 2 noktasina kadar seyir ugusu
e 2. noktada ayni irtifada yuvarlanma-manevrasi (ing. bank-to-turn)

e 2 noktasindan 3 noktasina ayni irtifada seyir ugusu

e 3. noktada yuvarlanma manevrasi

e 3. noktadan 4. noktaya ayni irtifada seyir ugusu

e 4. noktada sert dalis manevrasi (ful gaz)

e 5. noktada dalis manevrasindan kurtarma (500 metre irtifada)

e 5. noktadan 6. noktaya yiiksek hizda ayni irtifada seyir ugusu

Yiiksek hizli IHA belirtilen ugus gorev profilini tiim koordinat noktalarin takibini
basarili bir sekilde gerceklestirerek tamamlamustir.

Gelistirilen giidiim ve otopilot algoritmast ile IHA istenilen tiim ugus noktalarmna
ulsamistir. Yuvarlanma-manevrasi igin gerekli referans bagverme agisi gelistirilen bir
hesaplama metodu ile elde edilmistir. IHA nin tiim ugusu boyunca ydnlenim acilar (ing.
Euler) dayanakli Hoo kontrolciileri ile gergeklestirmislerdir. IHA nin {i¢ yondeki hiz1 ve
pozisyonu PID kontrolciiler ile saglanmigtir. Irtifa kontrolii birlikte calisan PID ve
dayamikli Hoo kontrolciiler ile saglanmistir. Ugus boyunca IHA nin yiik faktérii, trmanma
hizi, seyir hizi, donilis oran1 gibi ugus performans parametreleri zamana bagli olarak

irdelenmistir. Bu ugus profiline ait yoriinge takibi Sekil 6. 5’te sunulmustur.
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Sekil 6. 5. Yiiksek hizli IHA nin yoriinge takibi ve farkli manevralari

S6z konusu ugus profilinde THA, denge ugus kosulundan (66 m/s ve 1524 m)
ortalama 30 m/s tirmanma hizi ile 2000 m irtifaya yiikselmistir. Bu noktada PID hiz
kontrolciisiit IHA’y1 90 m/s hiza ulastirarak IHA’nin 2 noktasina kadar seyir ucusu
komutlarini iiretmistir. IHA 2 noktasinda ayni hiz ile 450 m yarigapl yiiksek hizli bir
yuvarlanma manevrasi gerg¢eklestirmistir. 3 noktasina kadar 90 m/s hiz ile seyrine devam
etmistir ve 3 noktasinda yine ayni hizda doniis manevrasi gergeklestirmistir. Bu
manevralar icin IHA nin doniis oran1 (ing. turn rate) 0.67 rad/s’dir. 3 noktasindan 4
noktasina kadar seyir ugusu tamamlanmis ve 4 noktasinda yiiksek hizli IHA 90 m/s hiz
ile gaz seviyesini en yiiksek seviyeye getirmis ve 500 m irtifaya dalis manevrasi
gerceklestirmistir. Dalis manevrasi sonrast IHA nin hiz1 500 km/s degerine ulasmis ve
PID-Heo kontrolciileri IHA’y1 dalis manevrasindan belirli osilasyonlar ile kurtarmistir.

Bu kurtarma manevrasinda elevator 12°’ye kadar sapma agis1 almistir. Ayn1 zamanda
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ucus boyunca en yiiksek yiik faktorii dalis manevrasinda yaklasik 8-g olarak
hesaplanmistir. Déniis manevralarinda ise IHA en fazla 2-g kadar manevra ¢ekmistir. 210
saniyelik ucus boyunca IHA ’nin almis oldugu tiim ugus parametrelerinin zamana bagh

degisimi Sekil 6. 6°’da sunulmustur.
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— — —Huicum agisi
30 A r
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(b) Yanal yoriinge agis1 (Track) ve yana kayma agis1 (Beta)
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(d) Yanal yonlenim agist
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Sekil 6. 6. Otopilot igin ugus benzetimi: ilgili ugus parametreleri

210 saniye sliren bu ucus benzetiminde elde edilen sonuglar sunlardir:

Yiiksek hizli THA seyir ucuslarida 90 m/s hiz ile ilerlemistir.

Yiiksek hizli ITHA nin tirmanma hiz1 ortalama 30 m/s’dir.

Yiiksek hizli ITHA nmin doniis yarigapr yaklasik olarak 450 m’dir. Bu degerin
nispeten yiiksek olmasi1 IHA ’nin déniis sirasindaki hizinin yiiksek olmasi ve dikey
dengeleyici yiizey alaninin IHA’nm boyutlarina gore diisiik kalmasindandir.
Dikey yiizey alani siiriikleme kuvvetini azaltmak i¢in diigiik tutulmustur.

Yiiksek hizli ITHA nin déniis orani (ing. turn rate) 0.65 rad/s’dir.

Déniis manevralarinda THA 2-g yiik cekmistir.

Yiiksek hizli THA déniis manevrasinda 58° yuvarlanmis ve aym irtifada iist iiste
2 kez 90° bas vererek kuzeyden batiya donmiistiir. Yuvarlanma (¢) ve bagverme
(y) agilarinin kontrolciileri dayanikli Hoo’dir.

Yiiksek hizli IHA dalis manevrasina 2000 metre irtifadan 90 m/s hiz ile girmis ve
500 metre irtifada 139 m/s ile kurtulmustur. Yunuslama agisal hiz1 (q) ve irtifa

kontrolciisii PID’dir, theta yunuslama agis1 (0) kontrolciisii ise dayanikli Hoo’dir.
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e Yiiksek hizli IHA ’nin dalis manevrasinda yunuslama agis1 negatif yonde 60°
olmustur ve gaz ayari dalis ile birlikte en yiiksek seviyeye getirilmistir.

e Dalis manevrasinda IHA 8-g kadar yiik ¢ekmistir.

zooo\
— >
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\
0, \
\\ ‘\
1000, \
\ wj’
—
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P Z—
500\
—
°
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Sekil 6. 7. Farkli dalig agilar igin benzetim sonuglari

Yiiksek hizli IHA bu ugus benzetiminin aym noktalarmi farkli hizlar ve 4
noktasinda farkli dalis agilart igin gergeklestirmistir (Sekil 6. 7). 80° dalis agisinda dahi
kontrolciiler gérevini basar1 ile tamamlayarak THA’y1 dalistan kurtarmay: basarmustir.

Dalis acisinin 80°’ye kadar yiikselmesi IHA nin cektigi yiikii 10-g smirma dayamistir.

7.1 Otopilot Kararhhg ve Performansi

Otopilot kararliligi kapali dongii dinamiklerinden elde edilmis olan gergek
degerleri (ing. eigen) iredelenerek belirlenmistir. Sekil 6. 8’de kontrolciileri tasarlanmis
olan IHA’nin kapali dongii dinamiklerinden elde edilmis olan gercek degerleri
goziikmektedir. Koklerin kararli (ing. stable) bir cevap lretebilmesi i¢in kompleks
diizlemde imajinel eksende (ing. imaginary axis) sol yar1 diizlemde olmasi
gerekmektedir. Dogrusal olmayan hareket denklemleri Taylor serisi ile

dogrusallagtirilarak Jacobian matrisi elde edilmistir. Elde edilen Jacobian matrisi kapali
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dongii sistemin durumlart (ing. state) ile beslenerek kapali dongii sistemin kontrolcii
performanslar1 tim ugus fazi boyunca degerlendirmeye alinmistir. Sistemin tim ugus
zarfi boyunca elde edilen koklerin sadece reel kisimlari grafige eklenmistir. Bunun sebebi
imajinel kisimlarin kararlilikta etkisinin olmamasidir. Imajinel kisimlarin olmas1 gergek
degerlerinin real kokii olmadigini, dolayisiyla sistemin osilasyonlu oldugunu

gdstermektedir. Imajinel kismin etkisi faz portresinde gdziikmektedir.

Eigen Values of States throughout Flight Envelope
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Sekil 6. 8. Ucus zarfi boyunca kapali dongii sistemin gercek degerleri (sar1 bolgeler: kararsiz)

Lineer olmayan sistemler genellikle su sekilde temsil edilirler:

dx(t)
= flx(©,u()] (7.1)

Burada x(t) durum vektori, u(t) girdi vektori f[x(t), u(t)] ise durum ve girdi

vektorlerinin fonksiyonunu ifade etmektedir. i = 1,2,3, ... n olmak iizere,
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n 14
a i ) a i ]
% (t) = f;(xo,up) + Z% + (xj — xoj)Z% (uj — uoj)(7.2)
=1 J j=1 g

X0,Uo Xo,Up

Axl- = X; — Xpi
Ax; = x; — %o; ve Axg; = fi(xo, uo)

Oldugundan denklem 7.2 su sekilde diizenlenir:

n p
af:(x,u af:(x,u
x;(t) = 2 %j) Ax; + 2 %j) Ay, (7.4)
J=t Xo,Uo J=1 Xo,Uo
Ax = AAx + BAu (7.5)
0f1 0f 0f1]
ox; 0x,  0x,
lof 0n o
A= 0x; 0x,  0x, (7.6)
0fn  Ofn 0fn
[0x;, dx, ~  Ox,l
0f1 0fi 0f17
du; Odu, 0wy,
df,  0f; JE
B=15u, ou, ou, (7.7)
0fn  Ofn 0fn
[0u; Ou, — Ou,l

7.2 Faz Portresi

Faz portreleri, dogrusal olmayan sistemlerin analizinde temel araclar olarak
kullanilmaktadir ve sistemin durum uzayindaki yoriingelerin gorsel bir temsilini sunar.
Ozellikle dogrusal olmayan iliskilerle karakterize edilen dinamik sistemlerle ilgili olan

bu portreler, sistem davranisinin kapsamli bir sekilde anlagilmasini kolaylastirir. Sistemin
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degismeden kaldig1 kritik noktalar olan dengeler kolaylikla tanimlanabilir ve kararli,
kararsiz veya eyer noktalar1 olarak smiflandirilabilir. Kararli dengeler yoriingeleri
¢ekerken, istikrarsiz dengeler onlari iter. Ek olarak faz portreleri, sinir dongiileri (ing.
limit cycle) gibi periyodik davranislarin tespit edilmesinde 6nemli bir rol oynar ve
bunlarin 6zellikleri ve stabilitesi hakkinda bilgi saglar. Parametre degisimleri nedeniyle
sistem davraniginda niteliksel degisikliklerin meydana geldigi c¢atallanma (ing.
bifurcation) noktalarinin belirlenmesi, faz portresi analizinin bir diger 6nemli katkisidir.
Cekicilerin, iticilerin, ¢oklu kararli durumlarin ve kaotik davranisin anlagilmasini
kapsayan kiiresel davranis analizi, tiim asama portresinin kapsamli bir sekilde
incelenmesiyle kolaylastirilir. Dahasi, faz portreleri gecici dinamiklerin tahmin
edilmesine katkida bulunarak bir sistemin degisen kosullar altinda baslangi¢c durumundan
son duruma nasil evrimlestigine 151k tutar.

Faz portreleri, IHA'nin durum uzayindaki yériingelerin gorsel bir temsilini
olusturarak, IHA sistemlerinin dogasinda bulunan karmasik dogrusal olmayan
davranislara iliskin bilgiler sunar. IHA dinamiginin énemli bir ydnii olan stabilite analizi,
bu dengeler etrafindaki yoriingelerin davranisinin gorsel olarak degerlendirilmesiyle
gelistirilir ve boylece tasarim ve kontrol optimizasyon siireclerine yardime1 olur. Ayrica,
faz portreleri periyodik davranislarin tespit edilmesine, gegici dinamiklerin tahmin
edilmesine ve parametre degisimlerinin IHA'min yoriingesi {izerindeki etkisinin ortaya
cikarilmasina yardimer olarak IHA sisteminin davranisinin kapsamli bir sekilde
anlasilmasini saglar ve saglam ve etkili kontrol stratejilerinin gelistirilmesine yardimci
olur.

Yiiksek hizli IHAya ait faz portresi Sekil 6. 9°da verilmistir. Buna gére gdvde
ekseni hizlarinin oranlar (u, v w) ve yuvarlanma acisal konumunun ¢ift tiirevi olan p
durumlari hicbir zaman kararsiz duruma diissmemislerdir. g, 7, ¢, 8, ve ¥ durumlari ise
cok kisa siireler icerisinde (maksimum 2 saniye) kararsiz olsa da tekrar kararli hale gecip
referans degerine yakisamistir (ing. converge). Yiiksek hizli IHA nin rudder yiizeyinin
nispeten kiiciik olmasi yuvarlanma doniis manevrasinda zorlanmasina sebebiyet
vermektedir. Literatiirde aym sinifta yer alan benzer IHA’larin yanal rudder katsayisi
yaklasik olarak 2 kat daha biiyiiktiir [18]. Bu sonug yiiksek hizlara ¢ikan bir IHA icin
kabul edilebilir diizeydedir. Ciinkii yiiksek hizlara ulagmak i¢in Oncelik olarak
stiriiklemenin diistik tutulmasi istenmistir.

Sekil 6. 9 incelendiginde p—p, §—q, ¥ —1,¢— ¢, 6 —6, P — vev — v,

durumlart i¢in ¢izilen faz portresinin 0 noktasina kararli spiral (ing. stable spiral) seklinde
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yakinsadigi goriilmektedir. Bu durumlarin (ing. states) 0 noktasina gelmesi sistemin
kararli oldugunu gostermektedir. Faz portrelerinin spiral seklinde belirlenen degere
yakinsamasi gercek degerlerin real ve imajinel kisimlarinin bulunmasindan ve sistemin
osilasyonlu oldugundan dolayidir. 1 —u ve w — w faz portrelerinin de belirlenen ugus
fazinda yoriingelerin sabit noktaya yakinsadigi goriilmektedir. Govde eksenine gore
tanimlandiginda x eksenindeki hizin serbest dalis fazinda gaz ayarinin serbest
birakildiginda en yiiksek hiza ulasmasi ve bu hiza ulagirken ivmelenmesi belirtilmistir.
Ayrica yuvarlanma doniis fazindaki hiz vektoriiniin govde eksen takimina gore x ve y
eksenleri arasinda donilismesine sebebiyet vermektedir. Toplam hiz incelendiginde

degismedigi goriilmektedir. Faz portrelerinde sinir dongiisiine rastlanilmamuistir.

Phase Portraits of All States Throughout Flight Envelop
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7. SONUC

Bu tez ¢alismasi1 kapsaminda yiiksek hizli bir IHA tasarimi yapilmis ve bu IHA
icin birden ¢ok kontrolciiniin ayn1 anda c¢alistigi otopilot ve glidiim algoritmasi
gelistirilmigtir. Otopilotun c¢alistigi ve  dogrusal olmayan hareket denklemlerinin
¢oziildiigli ortam MATLAB/Simulink’tir. Belirlenmis koordinat noktalarinin takibi i¢in
gelistirilen giidiim algoritmas1 IHA igin gerekli komutlari iiretmektedir. Belirlenen ugus
profilini takip eden IHA’nmn aym anda tiim ugus parametreleri zamana bagl
degerlendirilmistir. ITHA nin yénlenim agilar1 dayanmkli Hoo kontrolciiler ile hiz ve
pozisyon kontrolleri ise PID ile yapilmistir. LQR kontrolcii yavas sistem cevaplari sebebi
ile otopilotta kullanmilmanustir. Ugus profili boyunca IHA nin tiim ugus parametreleri
detayli olarak incelenmistir. Sistemin énemli 6zelliklerinden biri I[HA nin diizlemsel ve
yanal diizlemdeki durumlarinin biribirini etkilemesidir. Bdylece etkilesimli ugus
dinamigi benzetimler boyunca degelerlendirilmistir.

Calismanin  bundan sonraki asamalarinda gelistirilen otopilot uygun
mikorislemcilere gdmiilmesi ve bazi sensorlerin ayni mikroislemciye entegre edilmesi ile
ucus kontrol kart1 elde edilmesidir. Béylece yiiksek hizlara ulasabilen bir IHA icin gergek
zamanlt ugus testleri ile gelistirilen kontrolciiler ve otopilotun degerlendirmesi

yapilacaktir.
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EKLER
EK-1 Gelistirilen otopilotun STM Nucleo tipi bir mikroislemciye gomiilmesi uygulamasi

Boliim 6’da gelistirilmis olan otopilotlarin Model Tabanli Tasarim yontemi ile
uygulamasi gergeklestirilmistir. Bunun i¢in 6ncelikle MATLAB/Simulink ortaminda
tasarlanan otopilotlara Model in the Loop (MIL) tasarimi ad1 verilmistir. Bu otopilotlar
Software in the Loop (SIL) yontemi ile C/C++ koduna doniistiiriilmiistiir. Doniistiiriilen
kodlar Process in the Loop (PIL) yontemi ile daha once belirlenen bir mikroislemciye
(STM32) gomiilmistiir. Boylece MATLAB/Simulink ortaminda tasarimi gergeklestirilen
otopilotlar mikroislemci ile c¢alistirilabilecek hale gelmistir. Her doniisiim sirasinda
gerekli birim testler gergeklestirilmis ve kontrolciilerin sistem cevaplari hata farklari ile
birlikte degerlendirilmistir. Hata belli bir oranin altinda kaldiginda ya da sifir oldugunda
islemler tamamlanmistir. Birim test herbir sistem altbileseni (servo motor, batarya, Hoo
kontrolci, vs.) i¢in gerceklestirilmistir.

Model tabanli tasarimin amaci, tasarimcilarin etkilesimli yazilim uygulamalarini
uygulama diizeyini derhal baglatmak yerine daha semantik odakli bir seviyeden
belirlemesine ve analiz etmesine olanak taniyan iist diizey modelleri tanimlamaktir [76].
Ayrica, karmagik kontrol, sinyal isleme ve iletisim sistemlerinin tasarimi ile ilgili
problemlerin odaklanmasi i¢in matematiksel ve gorsel bir yontem olarak
tanimlanmaktadir [77]. Bu yontemle, tasarimcilar siirecin daha 6nemli yonlerine
konsantre olurlar. Dolayisiyla, gelistirme ve iyiliestirme siiregleri boyunca sik yapilan
analizler sayesinde siire¢ daha sorunsuz bir sekilde yonetilebilmektedir. Buna ek olarak,
tasarimcilar kisitlar: karsilamak ve en 1y1 dengeyi bulmak icin bu yontemi kullanabilir.

Model tabanli tasarim, diger geleneksel yaklagimlara kiyasla 6nemli avantajlar
sunmaktadir. En 6nemlisi sistem degisikliginin zaman ve maddi etkisi azaltildiginda
sistem tasariminin erken evrelerindeki hatalarin bulunmasi ve diizeltilmesi miimkiindiir.

Model tabanli tasarim, gelistirme siirecini (V-diyagrami) desteklerken, iirliniin
kontrol sistemlerinin de entegrasyonu model tabanli tasarim ile yapilabilir. Bu, liriiniin
modellenmesi sonra kontrolcii analizi ve sentezini, ¢evrimdisi simiilasyonu ve gercek
zamanli simiilasyonu, nihayetinde de gomiilii kodun olusturulup dagitimini da igeren

tiimlesik bir yaklagimdir.
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V-dongilisii dogrulama modeli olarak da adlandirilan V-dongiisii  sistem
mithendisligi, sistemlerle ilgili karmagiklig1 basitlestirmek tizere tasarlanmis kavramsal
modelden olusan tasarim yontemidir [78]. V-dongiisii konsept ve kavram gelistirme ile
baslayarak, tasarim, uygulama ve entegrasyon sonrasi test ve operasyon ile {iriiniin tiim
yasam c¢evrimini temsil eder. V-dongiisii modeli, basit ve kolay kullanimi ile
gerekliliklerin ve hedeflerin agik¢a tanimlandig1 doktora ¢aligmalart i¢in ¢ok iyi calisir.

Geleneksel tasarim yontemleri ile model tabanli tasarim paradigmasi arasindaki
bir diger fark ise karmasik yapilar ve kapsamli yazilim kodu yerine, model tabanli tasarim
yaklasiminin siirekli ve ayrik zamanli yapi bloklar1 kullanarak gelismis ve islevsel
ozelliklere sahip modelleri tanimlayarak kullantyor olmasidir. Simiilasyon yazilimlari ile
olusturulmus modeller, hizl1 prototiplendirme, yazilim testleri ve sonuglar1 dogrulamaya
yardimci1 olabilir. Test ve dogrulama siireci gelismis olmakla kalmaz, ayn1 zamanda bazi
durumlarda, yeni tasarim paradigmasi ile sistemdeki dinamik etkilerin geleneksel tasarim
yontemine kiyasla daha hizli ve verimli bir sekilde elde edilmesini saglanir. V-dongii

modeli asagida verilmistir.

TASARIM TEST
Sistem
ozellikleri
.. Tiim sistem entegrasyonu
Gereksinimler grasy
ve test
Tleri
Sistem-seviyesi tasarim Sistem entegrasyonu
tasarim ve test
. Baslangig .
Alt sistem {asarim Alt sistem
tasarimi entegrasyonu

Alt sistem uygulamas:

UYGULAMA

Yiiksek hizli IHA i¢in aerodinamik ve kontrolcii tasarimlar1 tamamlandiktan sonra
6SER ugus benzetim modeli ile cevaplart incelenmistir. Tasarlanan kontrolciileri
barindirdan bir otopilot sistemi gelistirilmistir. Bu sistem C/C++ koduna doniistiiriilerek
belirlenmis mikroislemcilere gomiilmiistiir. Gelistirilen sistemler ve tasarimi yapilan

otopilotlar V-dongiisii igerisinde belirli noktlara oturtulabilir. Bu tez ¢aligmasi
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kapsaminda sistem dongiisii temelde MIL, SIL ve PIL test basamaklar1 seklinde
tanimlanmuistir.

Model in the loop (MIL), MATLAB/Simulink ortaminda tasarlanip gelistirilen
otopilotun kendisini tanimlamaktadir. Otopilot tamamen modelden olusmaktadir ve elde
edilen tiim sonuglar benzetim ortaminda kalmaktadir (Boliim 6.1).

Software in the loop (SIL), hatalar1 hizli ve uygun maliyetli bir sekilde yakalamak
ve kodun kalitesini artirmak i¢in bir simiilasyon ortaminda kodu test etme ve dogrulama
yontemidir. Tipik olarak SIL testi, yazilim gelistirme siirecinin ilk asamalarinda
gercgeklestirilir. Bu calismada SIL, MATLAB/Simulink ortaminda tasarlanip gelistirilen
otopilotun C/C++ kod donilisiimiinii tanimlar. Boylece benzetim ortamindaki model
diskritize edilerek mikroislemciye gomiilmeden 6nce kod halini alir. Tiim alt bilesenler
ve otopilotun kendisi MATLAB/Simulink ortamindan kod doniisiimii gerceklestirilerek
mikroiglemciye gomiilmeye hazir hale getirilmistir.

Process in the loop (PIL), olusturulan kaynak kodunu g¢apraz olarak derledikten
sonra nesne kodunu indirip hedef donanimda ¢alistirma islemidir. Normal ve PIL
simiilasyon sonuglarini karsilastirarak, modelin ve tiretilen kodun sayisal esdegerligi test
edilir. Bir PIL simiilasyonu sirasinda, olusturulan kod i¢in kod kapsami ve yiiriitme siiresi
Olctimleri degerlendirilebilir. PIL, bu tez kapsaminda C/C++ koduna doniistiiriilen
otopilotun, daha once belirlenen mikroiglemciye gomiilmesini ve eszamanli simiilasyon
ortamindan ve mikroislemciden alinan sonuclarin kiyaslanmasini tanimlar. Tim alt
bilesenler ve otopilotun kendisi MATLAB/Simulink ortamindan kod doniisiimii
gergeklestirilerek mikroislemciye gdmiilmeye hazir hale getirilmistir. Bu tezde kullanilan

mikroiglemciler, STM Nucleo H743Z12 ve Pixhawk4 kartlaridir ve asagida gosterilmistir.
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MIL, SIL ve PIL adimlarinda otopilotun tamami yerine altbilesenleri ve bazi
kisimlar1 birim teste (unit test) tabi tutulmustur. Buradaki amag yapilan islemlerin
dogrulugundan emin olmak ve tiim otopilotun doniisiimiinii gergeklestirmeden once
dogru ilerlendiginden emin olmaktir. Buna gore ilk birim testi servo motor {lizerinde
denenmistir.

Tez calismast kapsaminda kullanilan servo motorun transfer fonksiyonu elde
edilmistir (B6liim 4.8) ve otopilottan gelen emirleri icra edebilmek igin PID kontrolcii ile
kontrolii gerceklestirilmistir. Bu model (MIL), 6ncelikle C/C++ koduna doniistiiriilmiis
(SIL) ve ardindan mikroislemciye gomiilmiistiir (PIL). Tiim durumlarda sistemin verdigi
cevap aynt olmalidir ya da fark ¢ok kiiciik ¢ikmalidir. Bu durum gelistirilen modelin
gercek zamanli olarak da dogru ¢alisabilmesini garanti eder. Servo motor PID modeli
MIL olarak tanimlanmistir. Daha sonra bu model C/C++ kod doniisiimii ile SIL ¢alismast
gercgeklestirilmistir. Kod doniisiimii tamamlanan model, mikroislemciye gomiilerek PIL
calismasi tamamlanmistir. Tim dongiilerden gelen cevaplar hata farklari ile

karsislatirilmistir. Servo motor icin tiim MIL, SIL ve PIL cevaplar1 aynidir ve hata sifirdir.
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Servo motor i¢in MIL, SIL ve PIL sonuglar1
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Otopilot i¢in yapilan SIL ve PIL testlerinde hata oranlari kabul edilebilir

seviyelerinde oldukc¢a diisiikk ¢ikmistir. Bas verme acis1 degeri en fazla 1.5° sapma

gostermistir. Yanal agisal hiz degeri ise en fazla 0.4 rad/s hata vererek kabul edilebilir

seviyelerde kalmistir.



