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OZET

DONER KANATLI INSANSIZ HAVA ARACLARININ
PID KONTROLOR KULLANILARAK FORMASYON KONTROLU

AKTAS A., Giilgin
Kirikkale Universitesi
Fen Bilimleri Enstitiisii
Elektrik-Elektronik Anabilim Dali, Yiiksek Lisans tezi
Danisman: Do¢.Dr.Tolga EREN
Ocak 2014, 112 sayfa

Bu calismada c¢ok erkinli doner kanatli insansiz hava aract (DIHA) sistemlerinin
formasyon kontrolii PID kontrol ydéntemi kullanilarak saglanmstir. ilk olarak ayni
kontrol ydntemi ile tek bir DIHA (helikopter) igin bir otopilot calismasi yapilmis,
helikopter simiilasyonlar1 Askida Kalma (AK) (hover), iki noktaaras: takip (INT),
kare patern (KP) yoriingeleri ile test edilmistir. Simiilasyonlar 6nce ideal ortamda
daha sonra da riizgar altinda c¢alistirilmigtir. Tek bir helikopter i¢in tasarlanan
otopilot sisteminin her iki kosul altinda ve her ii¢ patern i¢in de ¢alistigin1 gérdiikten
sonra, iki adet insansiz hava aracinin (IHA) formasyon kontrolii lider-takipgi
yaklagimi kullanilarak gerceklestirilmistir. Bu kisimda gerceklestirilmesi gerekenler,
her bir erkinin kendi i¢inde otonom hareketini ve iki erkinli sistemin formasyon
kontroliinii saglamaktir. Formasyon kontrolii yapabilmek i¢in 1) Liderin belirlenen
yoriingede ilerleyebilmesi 2) Takipginin lideri ile arasindaki mesafe ve goreli konum

acisin1 koruyabilmesi saglanmustir.

Anahtar kelimeler: Formasyon Kontrol, Donerkanatli Insansiz Hava Araci, Cok
Erkinli Sistemler, Lider-Takipg¢i Yaklagimi, PID Kontrol

Y ontemi.



ABSTRACT

FORMATION CONTROL OF ROTARY WING UNMANNED AERIAL
VEHICLES USING PID CONTROL METHOD

AKTAS A., Giil¢in
Kirikkale University
Graduate School of Natural and Applied Sciences
Department of Electrical and Electronics Engineering, M.S. Thesis
Supervisor: Associate Professor Tolga EREN
Jan 2014, 112 pages

In this study the control of multi-agent rotary wing unmanned aerial vehicle systems
(MRUAYVS) was provided by using PID control method. First of all, an autopilot was
designed for a single rotary wing unmanned aerial vehicle (RUAV) using the same
control method. Helicopter simulations for a single RUAV were tested by a
trajectory generator that could generate hover, two points navigation (TPN) and
rectangular trajectories. Simulations were runned first in ideal environment and after
that in environment with wind effect. After seeing that the autopilot was doing well
under two circumstances (ideal and with wind) and for each of three paterns (hover,
two points navigation and rectangular patern), the formation control of two RUAVs
was performed by using the leader-follower approach. In this part, it was needed to
provide 1) autonomous movement of each agent was needed to be performed 2)
formation control of two agents. For formation control it was provided that 1)The
leader was moving along predefined trajectories. 2) The follower had to follow the

leader while keeping a desired distance and relative position angle from it.

Key Words: Formation Control, Rotary wing unmanned aerial vehicle, Multi-agent

systems, Leader-Follower Approach, PID Control Method.
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GIRIS

1.1. Giris

Insansiz Hava Araglarinin (IHA) yeni nesil savunma sistemleri arasinda en etkili
olanlar1 oldugu bilinen bir gercektir. Bu araglar donanimdan, yazilima kadar en ileri
teknolojiyi gerektirmektedir. Giiniimiizde gelisen teknoloji ve artan ihtiyaclar
sebebiyle ilizerinde oldukca fazla sayida caligma baslatilan bu insansiz ucan robotlar,
bir pilot tagimaksizin ugus performansi sergileyebilecek hava araglar1 olarak
tanimlanabilir. Bu hava araclar1 uzaktan bir yer istasyonundan kontrol edilebilecegi
gibi, tamamen kendi baslarina da ugabilirler. Bu araglar belirlenecek gorevleri (askeri
ya da sivil amagli) insanli hava araglarina gére daha hizli ve daha kolay bir bigimde
gerceklestirebilirler. Daha diisiik maliyetlidirler. Bir pilot tasimadiklarindan dolay1

daha giivenlidirler.

Bugiin diinyada arama-kurtarma, kesif ve gozetleme, hedef tespit ve belirlenen
hedeflerin yok edilmesi gibi gorevlerde IHA larin aktif olarak kullamldig
bilinmektedir. Askeri uygulamalardaki 6nemi, yadsinamayacak ol¢iide biiylik olan

[HA lar, pek ¢ok sivil gorevde de kullanilirlar [1]:

e Zehir ya da radyasyon iceren, hava sartlar1 kotii olan bir bolgeye intikal

etmek.

e (Cevresel kosullarla, hava durumuyla, deniz bilimiyle(osinografi) ilgili bilgi

toplamak, manyetik, radyolojik ve yer¢ekimsel haritalama yapmak.

e Trafik yogunlugu, vahsi hayat, yangin, boru hatti ve gii¢ hatt1 takibi yapmak.

e Detayl haritalama, sinema ¢ekimi yapilmasi.



Manevra kabiliyeti ve boyutuna bagl olarak gergeklestirebilecegi askeri gorevler ise

asagidaki gibi siralanabilir:

e Yiiksek tehdit olusturan Dbdlgelerde Diisman Hava  Savunmasini

Durdurma/Engelleme, Saldir1, Elektronik Harp, Faydali istihbarat ve Kesif
[2].

e Arazi takibi, araziden kaginma, denizalt1 aramasi, su iistiine hiicum.

e Filo ugusu, silah nakli, havadan havaya savas, hedef tespiti.

Sekil 1.1. A-160 Hummingbird (Boeing/Frontier)

IHA lar sabit kanatli ve ddner kanatli olmak iizere iki grupta incelenebilir. DIHA lar
performans agisindan sabit kanatlilara gore tercih sebebi olabilecek avantajlara
sahiptirler [Bkz.Sekil.1.1]. Insansiz helikopterler (IH) ileri derecede manevra
kabiliyetine sahip olmakla birlikte, askida kalabilme ve dikey inis-kalkis yapabilme,
kendi etrafinda donebilme, saga ve sola gidebilme 6zelliklerine de sahiptirler. Sabit
kanatli THA, performanslarin1 havada siiziilmek suretiyle gerceklestirirler. Kisith
manevra Kabiliyetleri yiiziinden inis-kalkis yapabilmek i¢in 6zel pistlere ve katapult

gibi ek ¢ozilimlere ihtiya¢ duyarlar.



Bir IH nin de insansiz ucakla (IU) karsilastirildiginda faydali yiik tasima, havada
kalma siiresi, yakit tiiketimi, kontrol edilebilme ve giiriiltii konusunda dezavantajlari
mevcuttur. Bu araglar son derece kararsizdir, titresim problemleri vardir ve
ucabilmek icin ileri diizeyde gelismis kontrol algoritmalar1 gerektirir. Ayni zamanda
IHA kontrol sistemlerinin de kotii hava kosullar1 (askeri harekatin genellikle
sinirlanmasina veya engellenmesine neden olan hava kosullar1) karsisinda da
belirlenmis gorevi yerine getirebilecek giirbiiz kontrol sistemleri olmasi

gerekmektedir.

1.2. Neden Ihtiya¢c Duyulur?

IHA lar tanidik bir gorev tammmi olan 3D (Dull, Dirty, Dangerous) tipi gorevlerde
ucmak icin, insanin kisitlayict bir faktdr olarak rol oynayabileyecegi Ongoriilen
insanli hava araclarma goére daha uygundur. Gilnlimiizde mevcut teknoloji
yetersizliginden ya da 0yle olmasina alisildigr i¢in her ne kadar bazi gorevler ¢ok

tehlikeli de olsa insanli gorevler devam etmektedir [2].

Cok uzun ugus siiresi gerektiren gorevlerde miirettebatin havada kalabilirligi ciddi
manada gorevi kisitlayici bir etkendir. Boyle durumlarda miirettebatin yedeklenmesi
gerekmektedir. Bu da iki kat egitim, iki kat zaman ve maliyetin iki katina ¢ikmasi

anlamina gelir.

“Kirli” (Dirty) olarak tanimlanan gorevlere 6rnek olarak herhangi bir radyoaktif
istmanin s6z konusu oldugu bir bdlgeden 6rnek almak gosterilebilir. Bu durum

gorevlendirilecek insanin Sliimiiyle sonuglanabilir.

IHA kullanimim insanli hava araglarma gore tercih edilebilir yapan, insanda sdz
konusu olan kisitlayici 6zelliklerin bu ugan makinalar i¢in gecerli olmayist (stirekli
uyanik kalma zorunlulugu gibi) ve gorevin basarili olma olasiliginin insanl araglara
kiyasla daha yiiksek olmasidir. Daha az risk tagimasi ve gorevde basari olasiliginin

yiiksek olmasi1 IHA kullanimini destekleyici iki giiglii etkendir.



1.3 Diha

DIHA larin diinyadaki gelisim siirecine bakilacak olursa, Sekil.1.2.’de gdsterilen
Gyrodyne QH-50 DASH (Drone Anti Sub-marine Helicopter) Denizaltt Aver Gemisi
Insansiz Helikopteri ilk basarili 6rnek olarak degerlendirilebilir. New York,
Gyrodyne firmasiin iirettigi bu helikopterde eseksenli (koaksiyel) iki doner kanat

bulunmaktadir.

Sekil.1.2. Gyrodyne QH-50 DASH Denizalt1 Avel Gemisi Insansiz Helikopteri

Sonraki yillarda yapilan énemli ¢alismalar olarak Ingiliz Westland’in sirastyla 1975,
1976 ve 1977°de iirettigi Mode, Wisp ve Wide Eye, Alman Dornier’in 1977°de
iirettigi Do-34 Kiebitz, Kanadali Canadair’in 1981°de iirettigi CL-227 sayilabilir.
Giiniimiiz teknolojisiyle iiretilen biiyiik boyutlu DIHA lar arasinda en gelismis
olanlarindan biri olarak, Sekil.1.3.’te goriilen RQ-8 A/B Fire Scout gosterilebilir.
Saatte 231 km hiz yapabilen, 272 kg faydali yiik tasiyabilen arag, kesintisiz olarak 6

saatten daha uzun siire ugabilmektedir [1].



Sekil 1.3. Fire Scout RQ-8A (Northrop Grumman)

1.4. Tigili Cahsmalar

Son yillarda {iniversitelerin DIHA kontrol algoritmas: gelistirme konusunda yaptig1
caligmalar artmaktadir. Bu durum manevra kabiliyeti yiiksek otonom hava araglarina
hem askeri hem de sivil uygulamalarda duyulan ihtiyag¢ sebebiyle ortaya ¢ikmaktadir.
Sabit kanat IHA lara oranla daha yavas ve yakit tiiketiminde daha az verimli
olmalarma ragmen DIHA lar dikey inis-kalkis yapabilme, AK ve dar alandaki
manevra kabiliyeti ile tercih sebebi olmaktadirlar. Ancak helikopter dinamikleri
ucaklara nazaran daha karmasik olmakla birlikte AK durumunda son derece

kararsizdirlar.

Giris-¢ikis dogrusallastirma (GCD) yontemi [3] dogrusal olmayan dinamik
sistemlerin ¢ikis1 izleme problemini ¢dzmek amaciyla pek c¢ok uygulamada
kullanilmistir [4, 5, 6]. Ancak GCD yonteminin tatmin edici sekilde uygulanamadigi
pek ¢ok fiziksel sistem mevcuttur. GCD yalnizca minimum fazli dogrusal olmayan
sistemlere uygulanabilmektedir. Berkeley Universitesi Ugan Robot Takimi (The
Berkeley Aeorobot Team, BEAR), Ursa-Minor IH sinin dogrusal olmayan modelini
kullanarak kontrolor tasarimi  gergeklestirmistir [7]. Ancak birebir GCD

1

uygulandiginda yuvarlanma™ ve yunuslama2 eksenleri arasindaki kuplaj etkisi

yliziinden kararsiz sifir dinamiklerinin ortaya ¢iktig1 gézlenmistir.



Bu yiizden hava aracinin bir tarafindaki yuvarlanma momenti (rolling moment) ve
yanal kuvvet (lateral force) ile diger tarafindaki yunuslama momenti (pitching
moment) ve uzunlamasina kuvvet (longitudinal force) arasindaki kuplaj etkisi ihmal
edilmigtir. Uygulanan bu yontem “Yaklasik GCD” (approximate input-output
linearization) olarak adlandirilmistir. Daha sonra pozisyon ve bas bilgisi ¢ikis olarak
secilmis ve bu yolla gézlenemeyen sifir dinamikleri igermeyen dogrusal bir model
elde edilmistir. Sonug olarak, dogrusallagtirilmis bir helikopter modeli i¢in kontrolor
tasarlanmig ve bu kontrol algoritmasi dogrusal olmayan helikopter modeline

uygulanmustir.

Pek ¢ok diger uygulamanmn yaninda, DIHA larda bulamk mantik kontrol de
uygulanmistir [8]. Burada bir helikopter otopilot tasarimi igin 3 tip kontrol methodu
karsilastirilmistir: 1) Dogrusal Giirbiiz Cok-Degiskenli Kontrol 2) Bulanik Mantik
Kontrolérii 3) Dogrusal Olmayan izleme Kontrolorii. Kontroldr tasarimi, dogrusal
olmayan dinamik denklemlere dayandirilmistir. Kontrolor performanst farkli
simiillasyon manevralariyla dogrulanmigtir.  Ucus kontrol sistemi (UKS)

tasarimlarinda yapay sinir aglar1 (YSA) temelli yaklagimlar da gelistirilmistir [9].

Durum kontrolorii tasarimi rotasyonel dinamiklerin yaklasik bir dogrusal modeli
iizerinde uygulanmis ve R-50 IH si {izerinde gerceklestirilmistir Kontroldr
tasariminda Linear Model Inversion kullanilir. Bununla birlikte dogrusal modelin
helikopterin ger¢ek dinamiklerinin yaklagik bir modeli olmast durumu, ugus

kosullarina bagl olarak ortaya c¢ikan hatalarininda modellenmesi sonucunu dogurur.

Bu yiizden YSA temelli adaptif bir kontrolér Lyapunov kararlilik teoremine
dayandirilmis kararli bir giincelleme ve geribesleme kullanarak inversion a bagh

olarak ortaya ¢ikan hatalar1 engeller.

Ayni yap1 yunuslama, yuvarlanma ve yalpalama olmak {izere her ii¢ eksen i¢in de

kullanilir. Bu ¢alisma Georgia Tech Universitesi tarafindan gerceklestirilmistir.

T yuvarlanma : roll (ing. karsihig1)

% yunuslama :pitch (ing. karsilig1)



Akilli hibrit kontrol sistemleri (AHKS); bulanik mantik, PID ve regililasyon gibi
farkli kontrol tekniklerinin bir araya getirilmesiyle olusan sistemlerdir.[10]Genel
olarak kaskat kontrol mimarisi (KKM) kullanilarak tasarlanir. KKM de
yiikseklik/durum kontrolii yapan bir i¢ kontrol dongiisii (IKD), ¢izgisel hareket
kontrolii yapan bir dis kontrol déngiisii (DKD) bulunmaktadir. IKD z-pozisyonu ve
yunuslama, yuvarlanma, yalpalama agilar1 olmak iizere 4 adet klasik SISO PID
kontrolorii tasarlanmistir [Bkz.Sekil.1.4]. DKD de ise ¢izgisel kontrolii saglamak
amaciyla, yani X, y pozisyon kontrolii icin, iki adet Mamdani tipinde bulanik
kontrolor tasarlanmistir. PID kontrolorleri ger¢ek diinyadaki pek ¢ok uygulama icin
iyi bir performans sunar [12]. Helikopter kontrolii i¢in diistiniildiigiinde, PID
kontrolorii degiskenleri kararli hale getirmek i¢in minimum diizeyde geri besleme

saglamak i¢in uygundur. Bu ¢alismada bir X-Cell Mini helikopter kullanilmistir.
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Sekil.1.4. Akilli hibrit kontrol sistemleri (AHKS)



Diinyada son yillarda bu konuda kayda deger ¢alismalar yapmis {liniversitelerden biri
de Danimarka-Aalborg Universitesi’dir [12]. 2004 ve 2005 yillarinda yapilan her iki
calismada da Futura SE model helikopter kullanilmistir. 2005 yilinda yapilan
caligmada [13] ilk prensiplerle modelleme teknikleri kullanilarak Futura SE
helikopteri modellenmis ve dogrusal olmayan bir kontrolor (geribeslemeli
dogrusallastirma) simiilasyon ortaminda gergeklenmistir. Ancak ucgus testleriyle
dogrulanamamustir. Bir diger projede ise giirbiiz kontrol iizerine yogunlasmis ve iki
tip kontrolor gelistirilmistir [14]. 2005 yilinda yapilan sonraki ¢aligmalarda Futura
SE model helikopteri yerini Bergen Twin Industrial helikopterine birakmistir. Bu

helikopter modellenmis [15] ve kontrolor tasarimlari bu model tizerinde yapilmustir.

APID-MK3, otonom inis-kalkis, AK, daha 6nceden belirlenmis noktalarin takibi gibi
gorevleri diisiik hizlarda yapabilme kabiliyetine sahip bir IHA dir. [16] Bu &ézellikler,
kesif-gozetleme, arama-kurtarma, haberlesme vb. yerine getirmek i¢in yeterlidir.
Ancak yiiksek hizlarda kararli agresif manevra kabiliyeti gerektiren gorevler de
mevcuttur. APID-MK3’iin simiilasyon ortaminda kararli agresif manevra kabiliyeti
saglayacak kontrol c¢oziimleri test edilmistir. Ucus kontrolorii yiiksek hizlarda ve
disaridan bozucu etkiler mevcutken, giirbiiz bir kontrol gerceklestirebilmelidir. Bu
kapsamda iki tip ugus kontrolor tasarimi sunulmustur. Bunlardan birincisi bulanik
mantik kontrolor, ikincisi ise Gradient decent tabanli kontrolordiir. Her iki
kontrolorde de ortak olan noktalar, model tabanli olmalari, dogrusal olmayan kontrol
yaklagimlar1 kullanmalar1 ve KKM (i¢ ve dis dongli olmak {izere) dir. Bu
kontrolodrlerin performanslart APID-MK3 helikopterinin dogrusal olmayan modeline

ait simiilasyonda test edilmistir.



1.3. Tezin Amaci

Bu tezin amaci, ilk etapta bir RC helikopter i¢in klasik kontrol yontemlerinden biri
olan PID kontrol metodunu kullanarak askida kalabilen ve nokta takip edebilen bir
kontrolor gelistirmek, ardindan iki aragli bir helikopter sisteminde formasyon
kontrolii  gergeklestirebilmektir. Bu konuda pek ¢ok Dbasarili ya da
basarisiz/tamamlanmamis  ¢alisma bulunmaktadir. MIT, yaptigi calismalar
sonucunda, helikopter ucus karakteristiklerinin gelismis bir dinamik modelini
olusturulduktan sonra PID kontrolor kullanarak bir otopilot sistemi gelistirmeyi

basarmustir [17, 18, 19, 20].
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2.HELIKOPTER MODELI

2.1. Literatiirdeki Helikopter Modelleri

Helikopter modelleme konusunda iki temel yaklasim mevcuttur. Bunlardan birincisi
mekanik ve aerodinamik yasalar kullanilarak gergeklestirilen ilk prensipler (first
principle) yaklasimidir. Bu modelleme yaklagiminda helikoptere ait her bir bilesen
ayri ayri tanimlanir ve biitiin bir sistem olarak birlestirilir. Diger yaklasim ise
deneysel olarak helikopter ilizerinden veri toplayarak yapilan sistem tanilama (system
identification) metodudur (STM) [21]. STM de helikopter bir kara kutu (black box)
sistem olarak kabul edilir ve sistemin, yine sisteme uygulanan girislere olan tepkisine
bakilarak modeli ¢ikarilir. Ik prensipler ile ¢ogunlukla dogrusal olmayan helikopter
modelleri olusturulurken, STM ile genelde dogrusal, yiiksek sadakatli ve diisiik
mertebeden modeller elde edilir. Literatiirde yer alan helikopter modelleri asagida

sirasiyla sunulmustur.

«  Minimum complexity model — NASA

Tam adi  “Minimum Complexity Helicopter Simulation Math Model
(MCHSMM)”dir ve NASA’nin (National Aeronautics and Space Administration)
destegiyle 1988 yilinda Robert K. Heffley ve Marc A. Mnich’in hazirladig1 teknik
raporda yer almaktadir [22]. Model gercek zamanli benzetimlerin kosturulabilmesi
icin 6nemli bir yapi tag1 olmustur. Parametrik bir modeldir. Uzunluk, agirlik, ¢cap gibi

temel fiziksel parametreler bu modeli kullanabilmek icin yeterli olmustur.

» Munzinger — Georgia Tech

Christian Munzinger tezi kapsaminda IH modeli gelistirmistir. Minimum complexity
modelini temel almistir. Calismanin sadakatini yiikseltebilmek i¢in biiyiik boyutlu

helikopterlerde olmayan kontrol rotoru gibi 6zellikleri de eklemistir. AK durumunu

analiz etmek i¢in model ve benzetici tasarlamistir [23].
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» Gavrilets- MIT

Vladislav Gavrilets’in doktora tezi kapsaminda 2003 yilinda hazirladig1 modeldir.
Akrobatik helikopterin manevra kontrolii i¢in gelistirilmistir [20].

» Mettler- Carnegie Mellon

Bernard Mettler’in doktora tezi kapsaminda 2001 yilinda elde ettigi modeldir. Sistem
tanilama modeline dayanmaktadir. AK ve ileri ugus icin iki adet dogrusal model elde

etmistir [21].

« Aalborg Universitesi’nin ¢alismalari

2004 ve 2005 yillarinda yapilan her iki ¢aligmada da Futura SE model helikopter
kullanilmistir. 2005 yilinda yapilan ¢alismada [13] birincil prensip modelleme
teknikleri kullanilarak Futura SE helikopteri modellenmistir,. MCHSMM temel
aliarak gerceklestirilmistir. 2005 yilinda yapilan sonraki calismalarda Futura SE

model helikopteri yerini Bergen Twin Industrial helikopterine birakmustir [15].

2.2. Eksen Takimlari, Diizlemler ve Kontrolleri

Helikopterler dikey inis-kalkis (Vertical Take Off Landing-VTOL) yapabilen hava
araglaridir. Helikopter, govdesini hareket ettirebilmek ve kaldirma saglamak
amaciyla gerekli kuvveti liretebilmek i¢in donen pervaneleri kullanir. Helikopter, 3
eksende ileri-geri hareket, 3 eksende doniis olmak iizere 6 serbestlik derecesine (6
D.O.F.) sahiptir. Uzunlamasina hareket; helikopterin x ekseni boyunca hareketidir.
Pozisyonu X, hiziX ile gosterilir. Yanal hareket; helikopterin y-ekseni boyunca
hareketidir. Pozisyonu y, hiz1 y ile tanimlanir. Dikine hareket; helikopterin z-ekseni
boyunca hareketidir. Pozisyonu z, hizt z ile tanimlanir. Yuvarlanma hareketi;

helikopterin x-ekseni etrafinda doniisli sonucu ortaya ¢ikan harekettir. Euler acis1 ¢
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ile gosterilir. Degisimi ¢ dir. Yunuslama hareketi; helikopterin y-ekseni etrafinda

doniisii sonucu ortaya ¢ikan harekettir. Euler agis1 @ ile gosterilir. Degisimi 6 dir.
Yalpalama® hareketi; helikopterin z-ekseni etrafinda doniisii sonucu ortaya ¢ikan

harekettir. Euler agis1 i ile gosterilir. Degisimi y dir. Pozisyonlar (X,y,z) ve onlarin
zaman tlirevleri (X,Y,2 ), helikopterin x-, y-, z- eksenleri boyunca ¢izgisel hareketini

(uzunlamasina, yanal ve dikine hareket) belirler.

Helikopterin kinematik ve dinamik denklemleri tanimlanmadan 6nce bu denklemleri
tanimlamada kullanilan eksen takimlar1 bilinmelidir. Hava araci govdesine cakisik
govde eksen takimi (HGCGET), merkezi helikopterin agirlik merkezi olarak kabul
edilen ve helikopterle birlikte hareket eden eksen takimidir. Oryantasyonu helikopter
hareketine gore degisir. X ekseni helikopterin uzunlamasina gittigi yonde burnunu
gosterirken, y ekseni sag yoniini ve z ekseni diger iki eksene diktir ve asagi yonii
gosterir. Bu eksen takimi1 dogrusal ve agisal hizlar1 gostermekte kullanilir. Bir diger
eksen takimi helikopterin govdesine sabitlendigi kabul edilen ve hava araciyla
taginan (vehicle-carried body frame) govde eksen takimidir (HGTGET). Bu eksen
takiminin oryantasyonu helikopter hareketine gore degismez ve merkezi helikopterin
agirlik merkezidir. Uzaysal eksen takimi1 (UET), uzayda askida oldugu kabul edilen
eksen takimidir. HGTGET uzaysal eksen takimi (UET) ile ayn1 yondedir. Bu yiizden
bu eksen takimi da “UET” olarak anilacaktir. Ornegin yergekimi ivmesi UET iizerine
etkir, daha sonra bu etkinin HGCGET {izerinde izdiisimii alinir. DET, orjini
diinyanin merkezine sabitlenmis ve diinyayla birlikte hareket ettigi varsayilan eksen

takimidir [Bkz.Sekil.2.1].

! Yalpalama : yaw (ing. karsilig1)
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Sekil 2.1. Eksen Takimlar1

Helikopterin degisik tipte hareketleri gergeklestirebilmesi, helikopterin ana rotor ve
kuyruk rotoru {izerine etkiyen kuvvet ve momentler sayesindedir. “Ana rotor kolektif
yunuslama agis1” ya da “kolektif girisi”, ana rotor kuvvetini (ARK) ( F w) artirir. Bu
kontrol girisi, helikopterin dikey olarak yilikselmesini/algalmasini saglar. “Dairesel
yunuslama agis1” ana rotor kuvveti F v Yi Xx-ekseni boyunca yonlendiren agidir.
Bunu ana rotora X-ydniinde bir egim vererek, F m nin bu yonde bir bileskesini
olusturarak yapar. “Dairesel yuvarlanma agis1” F v Yi y-ekseni boyunca yonlendiren
acidir. Bu ag1 ana rotora Yy-yoniinde bir egim vererek, ARK nin bu yonde bir
bileskesini olusturur ve bu yolla yonelimi gergeklestirir. “Kuyruk rotoru kolektif
yunuslama agis1” ya da “kuyruk” kuyruk rotoru kuvvetinin olusmasina neden olur.
Bu kuvvet helikopterin ana rotor ekseni etrafinda donmesine sebep olur. Bu durum

helikopterin yalpalama hareketini gergeklestirmesini saglar.
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Helikopterin yapisal karakteristiklerine ve ¢apraz kuplajlarin varligina bagl olarak
bu kontrol komutlarindan bazilari, helikopterin  istenmeyen hareketler

gerceklestirmesine neden olabilir.

F m nin diisey pozisyonda sapmasi, kaldirma kuvvetinin bir kismimnin itki kuvvetine
doniismesini saglar. Bdylece kaldirma kuvveti, ARK nin diisey bileseni haline
gelirken, itki kuvveti de yatay bileseni olur. Yani helikopterin rotorunun pal agilar
degistirilerek itki kuvveti olusturulur. Goébek diizlemi (Hub Plane, HP) merkezi
rotorun merkezi olan, x ve y eksenlerini kapsar. Paller donerken itki kuvvetinin
oryantasyonu degistiginde yeni bir diizlem tanimlanir. Bu diizlem (Tip Path Plane,
TPP) dir. Rotor donmediginde HP ve TPP ¢akismaktadir [Bkz.Sekil.2.2].

Ters hava akimlar yiiziinden olusan ekstra kuvvetler, eger helikopter uzunlamasina
hareket ediyorsa yunuslama hareketi yapmasina, yanal eksende hareket ediyorsa

yuvarlanma hareketi yapmasina sebep olabilir.

y
/T HP (Gabek Diizlemi)
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Sekil 2.2. TPP, HP ve itki Kuvvetinin Gésterimi.(1) HP ve TPP arasindaki ag1 1c ve

Bis olarak tanimlanir. (2) itki kuvveti TPP ye dik olarak tanimlanur.
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Kuyruk rotoru kuvveti (F 1), helikopterin kendi etrafinda donmesine ve bir
yuvarlanma momenti olusturmasina sebep olabilir. Bu da yatay ve diisey eksende bir

stiriklenmeye yol agabilir.

Kontrolor tasarimi sirasinda yukarida bahsedilen g¢apraz kuplajlar Ongoriilerek,
istenmeyen hareketlerin dengelenmesi gerekmektedir. Pilot helikopter hareketini
kontrol etmek icin helikopterin ana rotor ve kuyruk rotoru iizerine etkiyen kuvvetleri
kontrol etmelidir. Bu hareketi modelleyebilmek i¢in helikopter govdesine etkiyen

toplam kuvvetler ve momentlerin bilinmesi gerekmektedir.

2.3. Helikopter Dinamikleri ve Kinematikleri
2.3.1.Kinematikleri

Kinematik denklemler, helikopterin ¢izgisel (X, y, z eksenleri boyunca hizlar1) ve
acisal hizlanyla (yalpalama, yunuslama ve sapma acilar1t degisimi) ilgili

denklemlerdir. Bu tanimlamalar hem UET de hem de HGCGET de yapilmustir.

7 vektorii, pozisyonlar (x, y, z) ve Euler acilari (4,0, ) terimleri cinsinden ifade
edilmis durum degiskenleri vektdridiir. Bu vektsr 77 = J(®)V (2.1) olarak
gosterilebilir. Denk.(2.2)’de gosterildigi gibi, R , ve R, vektorleri sirasiyla ¢izgisel
ve acisal vektorlerin her ikisi i¢cin de UET ve HGCGET arasindaki doniisiim
matrisleri olmak tlizere, J(®) vektorl, durum degiskenlerini HGCGET den UET ye

cevirmek i¢in kullanilan bir operatordiir.

ERIB 03]
- (2.2)

V vektorii, Denk.2.5 ve 2.6°da gosterildigi gibi, ¢izgisel hizlar (u, v, w) ve Euler

oranlar1 (p, g, r) terimleri cinsinden ifade edilen durum degiskenleri vektoriidiir.
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V=l 2 23)

u P
Vg =|V ve  Qg=(q (2.4)
w r

2.3.2.Dinamikleri

Helikopter dinamikleri helikoptere etkiyen kuvvetler ve momentlerle ilgilidir. Bu

kuvvetler, genel kuvvetler ve momentler kurallarina gére ivme iiretirler.

A, helikopterin ataletsel karakteristikleriyle (kiitle, agisal momentler) ilgili bir sabit

olmak tizere V= lZf (2.5) dir.
. > u . p

V=" |, Ve=|V]vweQ=|q|, (2.6)
W r

v vektorii, cizgisel hizlarin zaman tiirevleri V = (u,v,w) ve agisal degisimlerin
zaman tiirevleri Q, = (p,q,¢) terimleri cinsinden ifade edilir [Bkz.Denk.2.6]. Her

iki terim de HGCGET de tiiretilmis ve tanimlanmustir.

ZT , Denk.2.7.’de goriildiigli gibi, kuvvetleri ifade eden F= (X,Y,Z) vektorii ve

momentleri ifade eden M = (R,M,N) vektoriiniin toplamidur.

. [F X R
ZT[M] F=|Y |veM=|M 2.7)
z N
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2.4. Modelleme

Helikopterin dogrusal olmayan matematiksel modeli 3 temel bloktan olusur. Bu

bloklar sirasiyla Cirpma ve itki Denklemleri Blogu, Kuvvet ve Tork Denklemleri

Blogu, Cirpma ve Itki Denklemleri Blogudur [Bkz.Sekil.2.3].

Ujat

Ujong

Ucol

Uped

Cirpma ve tki
Denklemleri

TMR

TTR

A 4

\ 4

A 4

Kuvvet
ve
Tork
Denklemleri

A 4

A 4

Kati Cisim
Denklemleri

Sekil 2.3. Helikopterin dogrusal olmayan matematiksel modeli.

Birinci blok kati cisim denklemlerini igermektedir. Bu blok girdileri, toplam kuvvet

(°F)* ve toplam momenttir (°z )% Hesaplamalar yapilirken helikopter, iizerine

kuvvetler ve momentlerin etkidigi bir kati cisim olarak kabul edilmistir. Kuvvetler ve

momentlerin kaynagi, ana rotor ve kuyruk rotoru ile helikopterin gévdesindeki hava

akimindan dogan siiriiklenmedir.

Blogun ciktilari, ‘P={x,y,z} pozisyon durum degiskenleri, bV={u,v,w} cizgisel

durum degiskenleri, 0={,0,y} ac1 durum degiskenleri ve ®={p,q,r} acisal hiz durum

degiskenleridir.

1°F : Helikopterin gévde eksenine yani HGCGET ye gore tanimlanmis kuvvettir.

2°7 Helikopterin gévde eksenine yani HGCGET ye gore tanimlanmis momenttir.
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Kuvvet ve moment denklemleri blogunun girdileri, ana rotor ve kuyruk rotor itki
kuvvetleri (sirastyla Ty, Tiz) ve uzunlamasia ve yanal ¢irpma agilaridir (sirasiyla
Picy Pis ). Cirpma agilar itki kuvvetini olusturur. Cirpma ve itki denklemleri, giris

vektorii degerleri olan Ueyieyici = [Ulat Uiong Ucol Uped] 1le hesaplanir. Bu degerler eyleyici

girigleridir [15, 21, 22, 23].

2.4.1. Kat1 Cisim Denklemleri Blogu

Kati cisim denklemleri blogu ile [Bkz.Sekil.2.4] helikopterin hareketi tanimlanir.

Yapilan hesaplamalarda helikopterin kat1 bir cisim olarak kabul edilmesi Newton’un

ikinci kanunu ve Euler’in donme denklemlerinin uygulanabilmesini saglar.

C
b P
T —>
—>
Y%
Kati Cisim ——»
b Denklemleri
F 0
—> —>
(O]
—>

Sekil 2.4. Kati cisim denklemleri blogu.

2.4.1.1. Doniisiim Matrisi

Helikopterin agirlik merkezine etkiyen kuvvetler ve momentler HGCGET de
tanimlanmigstir. Bununla birlikte helikopterin kararlili§i ve kontrolii UET referans
alarak saglanir. Bu yiizden HGCGET de tanimli olan degerleri UET ye doniistiiren
bir doniisiim matrisine ihtiya¢ vardir. Aradaki aci Euler acgilar1 olarak tanimlanir.

Yani Euler agilart HGCGET ve UET arasindaki agilardir.
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Dontistim dizisi ilk olarak x-ekseni etrafinda baslar, daha sonra y-ekseni ve en son z-
ekseni etrafinda déniisiimle sona erer. Uc eksen etrafindaki doniisiimii temsil eden

matrisler sirasiyla (2.8), (2.9) ve (2.10)’deki gibidir [24].

1 0 0

C.(#)=|0 cosg sing (2.8)
0 —sing cos¢g
cosd 0 -sinéd

c,(@= 0 1 0 (2.9)

sihd 0 cos@

cosy -siny 0

C,(w)=|-siny cosy 0 (2.10)
0 0 1

Cy (¢),Cy(8)veC,(yv)HGCGET den UET ye doniisiimii gosterir

R, (©)=C,(4).C,(0).C,(v) (2.11)
(2.8), (2.9) ve (2.10) esitlikleri (2.11)’de yerine yazildiginda (2.12) bulunur.

cey csy —-sd
R (©)=|sgstty —cgsy  sgstsy +cgey  sgcd (2.12)
CgslLy +Sgsy  Cgsbsy —sgcy  Cgco

Ortogonalite prensibine gore A eksen takimindan B eksen takimina doniisiimii
saglayan bir doniislim matrisinin transpozu alindiginda ortaya B eksen takimindan A
eksen takimma doniisiim saglayan bir matris ¢ikar. Buna gore (2.11) esitliginin

transpozu alinirsa HGCGET den UET ye doniisiim matrisi olan (2.13) elde edilir.

R, (0) =R, (©) =C,(»).C, (0).C,(¢) (2.13)
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CX(¢), Cy(H)’ C. () Denk.2.13’te yerine yazilirsa

cky -—sycp+cysésg cogsy +s65y
R, (©)=|ctby sgsby +cfey sty —sgcy (2.14)
Y sgco Cgcd

elde edilir.

(2.14) R (O®) doniisim matrisi kullanilarak eksen takimlar1 arasindaki doniisim

(2.15)’deki gibi saglanabilir.

X =R, (0).°, (2.15)

2.4.1.2. Euler Oranlanr

Euler oranlar1 Euler a¢1 degisimidir. Euler oranlari, Euler agilarinin Denk.(2.18)’de

gosterildigi gibi zamana gore tiireviyle elde edilirler.

p é 0 0
w=|q|={0]+C,(g)|0|+C,(#)C, () 0 (2.16)
r 0 0 W

(2.10), (2.11) ve (2.12) esitlikleri (2.16)’de yerine yazilirsa (2.17) esitligi elde edilir.
Burada elde edilen Denk.(2.19) Euler a¢1 degisimlerinin eksenel doniisiimlerinin

gergeklestirilmis halidir.
1 0 -s0|4¢

w=|0 cp sgcb| 6 2.17)
0 —-s¢g cgcl |y
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Burada,

1 0 -s6
0 c¢g sgcb
0 —-s¢ cgcl

ifadesi Euler ac¢1 degisimleri donilisim matrisidir. Euler a¢1 degisimleri

Denk.(2.18)’deki gibi sadelestirilebilir.
w =P, (0).0, (2.18)

P, (®) doniisim matrisi UET den HGCGET na doniigiimii gerceklestirmektedir. Bu

matrisin tersi alinarak, (2.20) esitligi elde edilir.

P, (©) = R (©) (2.19)
1 sgtd cpté

Pp(®)=|0 c¢g —s¢ (2.20)
o ¢ <o
L co co |

(2.18) ve (2.20) esitlikleri (2.21)’de yerine yazilarak Euler oranlari
® =P, (0®).w (2.21)

olarak bulunmus olur.
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2.4.1.3. Cizgisel ivmelenme

Helikoptere ait ¢izgisel ivmelenme kinematik denklemleri Newton’un ikinci kanunu

Denk.(2.22)’deki gibidir [21].
m helikopterin kiitlesini, F helikopterin gévdesi boyunca helikoptere etkiyen kuvveti,

w acisal hiz vektoriini, V HGCGET nin DET ye gore tanimlanmis ¢izgisel hiz

vektoruni temsil etmek lizere

i —LoE by
m (2.22)

seklinde yazilir.

2.4.1.4. Acisal ivmelenme

Helikopter kati1 bir cisim olarak kabul edilerek kati bir cismin agirlik merkezi

etrafindaki tork denklemi, H acisal ivmelenmeyi, H agisal momentumu, w agisal

. dH
hiz1 ifade etmek tizere H = e + @y x H, (2.23) seklinde yazilabilir [25].

Acisal momentum H=1lw (2.24) olarak ifade edilir. I, Denk.(2.24)’de goriildigi

gibi eylemsizlik momentlerini i¢eren eylemsizlik matrisidir.

=0 1, 0 (2.25)
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Helikopterin agirlik merkezi etrafindaki tork denklemi, ,

.

2 909) | (10) (2.26)
dt

brz%.w+l.?j—?+cox(l.a)) (2.27)

seklini alir.

Helikopter kat1 cisim olarak kabul edildigi i¢in eylemsizligi sabit alinir. Dolayisiyla

dl/dt=0 olur. Boylece tork denklemi (2.29) esitligindeki gibi elde edilir.
"r=l.o+wx(l.o) (2.28)
Denk.(2.28)’den agisal ivmelenme ¢ekilirse,

o=1"r-0ox(l.o) (2.29)

elde edilir.

Sonug olarak; kat1 cisim denklemleri

by/ i.bF — wx"V
, m
10 17— ox (1.w))

seklinde elde edilir.

(2.30) esitligini olusturan alt bilesenleri (2.31)- (2.37) arasindaki esitliklerde ifade

edilmistir.
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Cizgisel ivmelenme,

- o
X +°v.r—"w.q
by brp
°V =| Pv | = Y _Pur—w.p
. m
@ b fz b
+°u.q—"v.p

Toplam kuvvet,

bF :[bf bf bfZ]T

x? ly!?
Cizgisel hizlar,
"V =[°u,’v,"w]’
Acisal hizlar,

w=[p.q,rl

Euler oranlari,

@
[

< . .
[

Euler agilari,

p + sin( @). tan( 8).q + cos(g). tan( 8).r
cos(¢).q —sin( ¢).r
sin( ¢) q+ cos(¢) e
cos(6) cos(6)

©=[¢0,p]
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(2.32)
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(2.34)

(2.35)

(2.36)



(I, -1,)ar+L

. p (IXX—IZ:X).p.r—M
o=q|=|- (2.37)
;

(Iyy_lzz)'p'q+N

Y23

2.4.2. Kuvvet ve Moment Denklemleri Blogu

Kuvvet ve moment denklemleri blogunun girdileri ana rotor ve kuyruk rotor itki
kuvvetleri (sirasiyla T,;, Trz) ve cupma acilaridir (S, pBis). Ciktilart ise
helikopter govdesine etkiyen kuvvet ve moment vektdrleridir (sirasiyla °F,°7)

[Bkz.Sekil.(2.5)]

TMR

—>
bT
L, Kuvvet
ve

Bis Tork b

— = .
Denklemleri L

Blc

—_—»

Sekil.2.5. Kuvvet ve Tork Denklemleri Blogunun girdi ve ¢iktilari.

2.4.2.1. Kuvvetler

Helikopter govdesi boyunca etkiyen kuvvetler, ana rotor etkisiyle olusan kuvvet (

"Fur )» kuyruk rotoru etkisiyle olusan kuvvet (°Fr, ) ve yergekimi kuvveti (°F,) dir.
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. Fwr . Fmr

. HP

Al
) PP

’_T'
z

Sekil.2.6. Cirpma acilar1 ( B, B, ) ortaya ¢iktiginda her ii¢ eksende (x, y, z) olusan
ana rotor kuvvetinin bileske kuvveti.

Bununla birlikte ana rotor etkisiyle olusan kuvvetin, ¢irpma agilari ( S, f,s) ortaya
ciktiginda her ii¢ eksende (x, y, z) bileske kuvveti olusacaktir. Bu kuvvetler sirasiyla

(X, ¥, z) eksenleri igin °f, o, °f, e, " f, v kuvvetleridir. (Bkz.Sekil.2.6)

Ana rotor etkisiyle olusan kuvvetin x ekseninde bileskesi ° f, . = —Fys.sin( AB.)

(2.38), y ekseninde bilegskesi " f = —F,g.Sin( Bs) (2.39) ve z ekseninde

y,.MR

bileskesi °f, . = —Fyz.cos(f;).cos(B,.) (2.40) olmak iizere Ana rotor itkisiyle

b
fx,MR
olusan kuvvet ° Fur = ° fy,MR (2.41) ile ifade edilmistir.
b
1:z MR

(2.38), (2.39) ve (2.40) esitlikleri (2.41)’de yerine yazilirsa

- FMR'Sin( 181(:)
bFMR = FMR'Sin( ,815) (2-42)
— Fyr-C0s(By,).cos(B,.)

denklemi elde edilir.

Kuyruk rotoru itkisiyle olusan kuvvet (2.43) ve (2.44)’da gosterilmistir.
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°f, = = Frg (2.43)

of 0
b i (2.44)
I:TR = fy,TR = FTR
° fz,TR O

Ana rotor ve kuyruk rotoru etkisiyle olusan kuvvetler HGCGET de tanimlidirlar.

Ancak yergekimi kuvveti UET de tanimlidir. ° F, . esitlik (2.45)’de tammlanmugtir.

g y.9 (2.45)

b
Fg =Ny, (@).ng (2.46) de gorildiigii gibi doniisim matrisini kullanarak

yer¢ekimi kuvvetinin UET den HGCGET ye doniistiiriilmesi gerekmektedir.

b b
Yercekimi kuvvetinin ii¢ eksendeki bilesenleri olan ° fx,g , fy’g : leg (2.46)°de

yerine yazilirsa

0 —sin( 8).m.g
°F, =R, (©)| 0 |=]sin(¢).cos(d).m.g (2.47)
m.g cos(¢).cos(d).m.g

esitligi elde edilir.

(2.47) esitliklerinde m helikopter kiitlesi, g yer¢ekimi ivmesi ve (¢,0,9) Euler

acilarin gostermektedir.
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Helikopter govdesine etkiyen toplam kuvvet (2.48) esitligindeki gibi ana rotora
etkiyen kuvvet, kuyruk rotoruna etkiyen kuvvet ve yercekimi kuvvetinin

toplamidir.(Bkz.Denk.2.53)
F O+ P+, (2.48)

bE bR = e .
MR, TTR 9 (2.48) esitliginde yerine yazilirsa

— Fur-sin( fy.) 0 —sin( #).m.g

°F = Fype-SIN( B.,) +| Fry |+] sin( ¢).cos(6).m.g (2.49)
— Fyr-COS( By )-cos(5,.) 0 cos(¢).cos(d).m.g

olarak bulunur.

Sonug olarak, helikopter govdesine etkiyen toplam kuvvet,

— Fyr-Sin( B,.) —sin( 8).m.g
"F=| Fye.sin(B)+ Fp +sin( ¢).cos(6).m.g (2.50)
— Fyr-COS( B, )-cos(f,. ) + cos(#).cos(€).m.g

olarak ifade edilir.

2.4.2.2. Momentler

Moment tanimi, F uygulanan kuvveti, d ise kuvvetin uygulandigi nokta ile agirlik

merkezi arasindaki mesafeyi gostermek {izere, T = F.d (2.51) seklinde

olusturulabilir.
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Momentlerin gésterim sisteminde X ekseni etrafindaki donme momenti L, y ekseni

etrafinda donme momenti M, z ekseni etrafindaki donme momenti N ile

b
gosterilmektedir. (2.52) da ana rotorun olusturdugu donme momenti “MR, kuyruk

b
rotorunun olusturdugu dénme momenti ‘™, ana rotordaki siiriikklenme nedeniyle

olusan donme momenti ise D indisiyle gosterilmektedir.

b b b b b
="M |= gt Tt Tp (2.52)

b b
“mr TR ve D momentlerinin her iic eksende bileskeleri (2.52) de yerine

i)

yazildiginda
b b b
L L Ly
b b b b
=] Myg [+| Mg |+ "My (2.53)

bNMR bNTR bI\ID

elde edilir.

Ana rotor momentine ait x ekseni etrafindaki donme momenti
b b b ) C . )
Lyr= fy'MR-hm— f, vr-Ynm (2.54), y ekseni etrafindaki donme momenti

"M ="F v P —"F, wr I (2.55)ve z ekseni etrefindaki dénme momenti

m_

"Ny ="f,mr-Yn+ fymrdn  (2.56) esitlikleri ile gosterilmistir.

b
Ana rotorun olusturdugu donme momenti, “Mr , igin (2.54), (2.55) ve (2.56) yerine

yazildiginda

30



b b b
Mur | = LRV M SRV (2.57)
b b
NMR foR'ym+ fy MR Im
elde edilir.

(a) Helikopterin yandan goriintiisii. hm agrlk merkezinden ana rotora olan
uzaklik, ve ht agrhk merkezinden kuyruk rotoruna olan uzaklik. (her ikisi
de z ekseni boyunca)

z

(b) Helikopterin iistten goriintiisii. Im agrlk merkezinden ana rotora olan
uzakhk ve It agrhk merkezinden kuyruk rotoruna olan uzaklik. (her ikisi de
x ekseni boyunca) ym y ekseni boyunca agwlik merkezinden ana rotora
olan uzakhk.

Sekil 2.7. Ana rotor ve kuyruk rotoru momentlerini hesaplamak i¢in kullanilan

uzakliklar.

Kuyruk rotoru etkisiyle olusan x, y ve z eksenleri etrafindaki donme moment
esitlikleri sirasiyla (2.58), (2.59) ve (2.60) te gosterilmistir. Bu esitliklerde h; z ekseni
boyunca agirlik merkezinden kuyruk rotoruna olan uzaklik iken, I; X ekseni boyunca

agirlik merkezinden kuyruk rotoruna olan uzaklik olarak tanimlanir.

L =", =, (2.58)

"M = =0 (2.59)
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"Nog =", = I, (2.60)

b
Kuyruk rotoru etkisiyle olusan dosnme momenti, ‘™ i¢in (2.58), (2.59) ve (2.60)

yerine yazildiginda

b b
LTR fy,TR 'ht
b _
M1 0 (2.61)
b b
NTR fy,TR 'It
elde edilir.

Ana rotor pallerinin donmesi sebebiyle olusan aerodinamik siiriiklenme donme

momenti, A, ana rotor itkisi ve siiriiklenme iligkisini belirleyen bir sabit, B, g

cirpma agilart sifir oldugunda ana rotorun donmesine bagl olarak ortaya ¢ikan

siriilklenme kuvveti olmak iizere,

Qur = _(AD,MR 'TI\%I'; + BQ,MR) (2.62)

seklinde gosterilir.

~TPP

“HP f i

Sekil 2.8. Ana rotor pallerinin donmesi sebebiyle olugsan aerodinamik siiriiklenme

donme momenti.
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Ana rotorun donmesine bagli ortaya ¢ikan Xx-ekseni etrafindaki siiriiklenme momenti

olan bLD’,\,IR (2.63) esitliginde, ana rotorun donmesine bagli ortaya ¢ikan y-ekseni
etrafindaki siiriiklenme momenti olan "M, . (2.64) esitliginde, ana rotorun

donmesine bagh ortaya ¢ikan z-ekseni etrafindaki siiriiklenme momenti olan Nz

(2.65) esitliginde ifade edilmistir.

° LD,MR = QMR .sin( ﬂlc) (2.63)
"M DMR — _QMR .sin( ﬂls) (2.64)
°N DMR — Qur-€OS(Sy)- Cos(lgls) (2.65)

(2.63), (2.64) ve (2.65) esitlikleri yerine yazildiginda siiriiklenme donme momenti

bLD,MR Qur-siN( Bi;)
"M DMR | = — Qur-Sin( By ) (2.66)
° N D,MR QMR'COS(ﬂlc)'COS(ﬂls)

olarak elde edilir.

Helikopter gévdesine etkiyen toplam dénme momenti olan, 7,

L "Lur "L bI-D,MR
="M |= bMMR + bMTR + bMD,MR (2.67)
°N "Nye "N bND,MR

Seklindedir.

Tim degerler yerine yazildiginda toplam donme momenti (2.68) de goriildigi

sekilde elde edilir.
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fy,MR 'hm _bfz,MR Y +bfy,TR 'ht + QMR -Sin( ﬂlc)
"1 _bfx,MR'hm _bfz,MR'Im — Qi -Sin( Bi) (2.68)
fx,MR 'ym +bfy,MR 'Im _bfy,TR 'It + QMR'COS(ﬂlc ) Cos(ﬂls)

2.4.3. Cirpma ve itki Denklemleri Blogu

Cirpma ve itki denklemleri blogunun girdileri U ,;, U gyg »UeoL s Upep: Siktilart ise

Tyrs Tirs Bics Pis dir. Burada U ,r, Uong s UcoLs Upgp Slrasiyla yanlamasina,

uzunlamasina, kolektif ve sapma kontrol girisleridir.(Bkz.Sekil.2.9)

Ujat Tur
—
Uiong Trr
.
Cirpma ve Itki
Ucol Denklemleri Bis
— —
Uped Blc
— —

Sekil 2.9. Cirpma ve Itki Denklemleri Blogu.

PR

Kontrol girisleri degistiginde ana rotor ve kuyruk rotoruna ait flaplama acilar1 ve
buna baglh olarak da itki kuvvetleri degisir. Ana rotor lizerindeki U, (collective
yunuslama) degisti§inde tiim ¢irpma acilar1 ayn1 oranda artar. Itki kuvvetinin genligi
de buna gore degisir. Burada TPP yonelimi degismez. U ,;, U o kontrol girisleri

degistirildiginde c¢irpma agilarinda yine degisiklik olacaktir ancak bu defa itki
kuvvetinin genligi degil yoni degisecektir. Ciinkii bu durum TPP yonelimini

degistirecektir.
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Bu hareket yalpa ¢emberi (YC)1 tarafindan saglanir. YC, TPP yonelimini degistirir.
Upep kuyruk rotoru kontrol girisidir. U, degistirildiginde kuyruk rotoru iizerindeki
collective yunuslama diizenli olarak degisir ve bu da helikopterin z- ekseni etrafinda
bir sapma hareketi gergeklestirmesine neden olur. Ty, Tis, B, By sirasiyla ana

rotor itki kuvveti, kuyruk rotoru itki kuvveti, ana rotora ait uzunlamasina ve yanal

cirpma agilaridir.

2.4.3.1. itki Kuvveti Denklemleri

2.4.3.1.1. Ana Rotor itki Kuvveti Denklemleri

Ana rotor itki bagmtisi, p hava yogunlugunu, £ ana rotor hizini, R ana rotor

yarigapini, a kaldirma kuvveti egrisinin egimini, B rotorun pal sayisini, ¢ ise palin

veter uzunlugunu, e, ana rotor palinin havaya gore hizini, v, TPP de indiiklenen

riizgar hizini temsil etmek {izere [22]

2
p.Q.R“.aB.c
Tur = (Wb _Vi)' (2.69)
4
seklinde tanimlanabilir [23].
TPP de indiiklenen riizgar hizi, vi, Ana rotor palinin havaya gore hizi
2 3
Wp =W, + EQ'R|:UCO| + Z etwist (2.70),

Y YC(Yalpa Cemberi) : Swash Plate (ing. karsilig1)
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& T &
Vi = \/(?)2 + (ﬁ ’ ) (2.71)

seklinde ifade edilir.

Esitlik (2.71)’deki A = 7z.R? (2.72) dir.

Esitliklerde sirasiylaw, ana rotor c¢emberinin "u ,bV, "w cizgisel hizlarindan

kaynakli havaya gore hizini, UeoL kolektif kontrol girisini, Orvis pal burulmasini, "u :

bV, w sirastyla uzunlamasina, yanal ve dikey ¢izgisel hizlari, s baslangi¢ saft

kaymasini temsil etmektedir. Orvis pal burulmasi ihmal edildiginde, o, ifadesi (2.73)

de goriildiigii sekilde sadelesir.

W, =W, + EQ.R.uco,
3 (2.73)

F

Ana rotor itki kuvveti, " MR denklemi, TPP’de indiiklenen riizgar hiz1 olan v, ye

T

bagli olarak tanimlanir. Ayni seklide, v, de "MR ye bagl olarak tanimlanmistir. Bu

—~ 2
MR niimerik bir method kullanilarak hesaplanmistir. Vo Wb*o, FMR'O, Vio

T

yilizden F

W, Fyp v

degerleri v " nin baglangi¢ degerleridir. Bu degerler "MR ve Vi nin yeni

F

degerlerini hesaplamak i¢in kullanilir. Bu dongii " MR ve Vi degerleri kararli hale

gelinceye kadar devam eder. (Bkz.Sekil.2.10)
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Gecikmesi [T

Sekil 2.10. Ana Rotor itki Denklemlerinde Fyr Ve Vi degerlerinin kararli hale

getirilmesi.

2.4.3.1.2. Kuyruk Rotoru Itki Kuvveti Denklemleri

Kuyruk rotorunun amaci, ana rotorun olusturdugu dénme momentini sifirlayarak

helikopterin °z*' etrafinda donmesine engel olmaktir. Helikopterde kullanilan

jiroskop, yalpa kontroldriiyle kuyruk rotor pallerini kontrol eder. Bdoylece kuyruk
rotoru itkisi helikopterin °z etrafindaki agisal hizi olan r hizim1 sifirda tutar. Bu

durumda helikopter, kendisine fazladan bir Up,, kuvveti verilmedik¢e sapma

yapamaz. “z etrafindaki dsnme momenti °N |, (2.74) te verilmistir.

IN=F) o=y e+ T Vi Qur-COS( B ). €OS( By ) (2.74)

Helikopterin agisal hiz1 r jiroskop kullanilarak kararl hale getirilir. Bu da "N nin 0

olmasi demektir. (2.74)ten ° f, = cekilirse, ; f, = =Fr (2.75)’daki gibi bulunur.
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b I +°f Y + Qur-COS( By ). COS( By, ) N

FTR = |

u ped (2-76)

t

(2.77) esitliginde goriilen U,gy, €k olarak sisteme verilen itki girdisidir. Tz kuvvet

oldugundan U,.,, diger 3 kontrol girisinden farkli olarak kuvvettir.

YC mekanik olarak kontrol rotoru (Bell-Hiller Bar) ve ana rotor olmak iizere 2 ayri
rotor sistemine baglidir. YC nin yanal ve uzunlamasina girisleri hem ana rotora hem
de kontrol rotoruna etkir. Bir kisim girig direk olarak ana rotora etkirken, bir kismi1 da

kontrol rotoru Uzerinden ana rotora etkir.
2.4.3.2. Cirpma Kuvveti Denklemleri

2.4.3.2.1. Kontrol Rotoru Cirpma Kuvveti Denklemleri

Calkant: tablasindan ¢ikan girisler, A, ve By, ana rotorda yanal ve uzunlamasina
cirpma agilarinin (sirastyla S, ve B, ) olusmasina sebep olur. Kontrol rotorunun ana
rotorla olan mekanik baglantisinin kazanc1 K, ve ¢alkanti tablasinin ana rotora olan

mekanik baglantisinin kazanci K,; [13] olmak iizere,

Avr = Kyr-Asp + Ker-Beras (2.77)
ve
Bur = Kur-Bsp — Ker-Berae (2.78)

esitlikleri ile dairesel giriglerin ana rotor ¢irpma agilarina katkisi gosterilmektedir.

1 %7 HGCGET ‘de z-ekseni.
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Cirpma acilan1 calkant1 tablas1 tarafindan kontrol edilir. Ancak helikopterin
yunuslama ve yuvarlanma oranlari, kontrol rotoru ¢irpma agilarini etkiler. Kontrol
rotoru ¢irpmasi, verilen yanal ve uzunlamasina eksendeki donme momentleri ile

Denk.(2.80) ve Denk.(2.81) ile agiklanmistir [13].

1 _ZQ(t) 1 ﬂCRlc(t) l Zﬁcms(t)
Mae =5 TuBin 02T, pCO) T~ DT, )+ PR
(2.79)

Mo = 212,00 220 2 g 21 g, 00 PO Ly g o

(2.80)

Rerp Totor gobeginin merkezinden kontrol rotor kanatlariin baslangicina kadar olan

mesafeyi, R., rotor gébeginin merkezinden kontrol rotor kanatlarinin sonuna kadar

T _ 7/ 1 RSR,P )
olan mesafeyi temsil etmek lizere '1 — /*\" " o4 (2.81),
4 AR,
=r(= L, Ren ) 2.82) dir.(Bkz.Sekil.2.11
4.0 4RéRQ (2.82) dir.(Bkz.Sekil.2.11).
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Sekil 2.11. Ry » . R

(2.84) ve (2.85) esitliklerinde chc ve ,chs sirastyla kontrol rotorunun yanal ve
uzunlamasina flaplama ag¢1 oranlarini, Ay, ve By, calkanti tablasinin yanal ve
uzunlamasina agilari, ¥ kontrol rotoruna ait aerodinamik bir sabiti ve € ana rotorun

donme hizin1 gostermektedir.

R,1c t
ﬂCRls(t)_ QT A (1) - p(t)——QT2 qt)—= QﬂCRls(t) QT /BCRlc(t)_ﬂCZ’Q()
(2.83)

s = 20T, B (0~ 0(0) + 20T, p(0) + 22, 0+ 20T, i 0 - L2

(2.84)
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Calkant1 Tablas1

As T I Asp
Bsp v \ 4 Bsp
Kontrol Rotoru Kwmr
Cirpmast
Ber,1c
Beris T TTTH v
Ker
KmrAsp
_____________ KMRBSP
KerBer,e
KerBeras ~ 77T
Awmr
______________________ BMR
Ana Rotor Cirpmasi
Bls
Blc

Sekil 2.12. Mixer Sistemi.

2.4.3.2.2. Ana Rotor Cirpma Denklemleri

Ana rotor ¢irpma denklemleri (2.85) ve (2.86)

5 (1) = 3.06.10".(-3.26.10° B, 7° —816.97.°v’(1).B,, —3275.88.°u(t).v,)
1c - 2

T
~3.06.1077.(2456.91.° U (t).B,,, —1637.94.A,,, " V(t)." u(t) +1.13.10° zp(t))

2
v

©3.06.107.(4.67.10° mg(t) +1.95.10°u,,, (t)." u(t))

2
T

(2.85)
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3.06.107".(1.94.10° z.u , (t)."v(t) — 3.26.10°.7° A, ;)

ﬂls (t) = 2
T
3.06.10 ".(1637.94.B, .’ u(t)."v(t).v, + 4.67.10° z.p(t) — 3275.88.v,)
7Z'2
3.06.107.(2456.91.A,, "V (t) —818.97."u’(t).A,, +1.12.10° 7.q(t))
72_2

esitlikleri ile ifade edilir [13].

2.5. Kullanilan Helikopter Modeli

(2.86)

Bu tezin amac1 helikopter modeli gelistirmek olmadigi i¢in Aalborg Universitesi’nin

yapmis oldugu calismalar sonucunda ortaya ¢ikmais, liniversiteye ait internet sitesinde

acik kodlar1 verilmis ve dogrulandigi belirtilmis olan matematiksel bir model

kullanilmistir [26].

Helikopter, eyleyici girislerinden helikopter hareketine kadar olan dogal akis takip

edilerek modellenmistir. Bu matematiksel model eyleyici sistemi, rotor dinamikleri,

kuvvet ve moment denklemleri, kat1 cisim denklemleri olmak iizere 4 temel bloktan

olusmaktadir. (Bkz.Sekil.2.12)
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Sekil 2.13. Helikopter Modeli.

Eyleyici sistemi, helikopterin kontrol yiizeylerini hareket ettirerek helikopterin
kontroliinii saglar. Ornegin, ana rotor ve kuyruk rotorunun palleri. Eyleyici sistemi
ana rotor yunuslama hareketini kontrol etmek i¢in 3 servo, motor kontrolii i¢in bir
servo Ve bir governor, kuyruk rotor yunuslama kontroldrii ve jiroskop i¢in bir servo
olmak tiizere 5 adet servo igerir. Servo sistemi igin PWM girisleri S vektorii i¢inde

toplanmistir.Sistemin ¢iktilari, ana rotor ve kuyruk rotoru pal yunuslama vektorii ®

ve ana rotor ve kuyruk rotoru RPM hiz1 Q dur.
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Rotor dinamikleri, rotor tarafindan iiretilen kuvvetler ve momentlerin belirlenmesini
saglar. Bu konuda ana rotor hareketleri ve dengeleyici bar 6nemli rol oynar. Cirpma
olarak bilinen pallerin birincil hareketi diktir ve ikinci derece dinamikler kullanilarak
modellenmistir. Cirpma vektorii @ olarak temsil edilmistir ve ana rotor dengeleyici
bar cirpmalarinin her ikisini de igerir. Burada kuyruk rotoru c¢irpmasi ihmal

edilmistir.

Kuvvetler ve momentler, rotor ve siiriilklenme kuvvetleri ile helikopter yiizeylerinden

kaynaklanan donme momentlerini igerir.

Kat1 cisim denklemleri, helikopterin dinamik ve kinematik denklemlerini tanimlar.

Kuvvetler ve momentlerden ¢ikan girisleri helikoptere aktarir.

2.5.1. Girisler

2.5.1.1. Kontrolor
Modelde kontrol sinyalleri 5 elemanli bir vektor olan
u; =[er 0., O. 6., a)tr] (2.88) ile ifade edilmistir. Kontrol girisleri

sirastyla ana rotor agisal hiz1 Q_  (rad/s), kolektif &, (rad), yuvarlanma agis1 6,
(rad), yunuslama agis1 6,,, (rad), kuyruk jiroskop kontrolorii @, (rad) girisleridir.

Ana rotor donme hiz1 (Q ), direk olarak ana rotor iizerindeki acisal hizdir. Kolektif,
yuvarlanma ve yunuslama agilari ise direk olarak ana rotor iizerinde 6lgiilen agilardir.

Kuyruk kontroldr girisi sapma kontrol sistemine referanstir. Ornegin, 1 rad/s lik bir

giris, helikopterin °z etrafinda 1 rad/s lik bir sapmaya neden olur.

2.5.1.2. Ger¢cek Zamanh

Gergek zamanh girisi O=disabled ya da l1=enabled olabilir. Eger 1=enabled ise

simiilasyonu gercek zamanli calismaya yakin olacak sekilde geciktirir.

44



2.5.1.3. Riizgar

Riizgar etkisi UET de ol¢lilmiistiir. Her iic eksendeki riizgar hizi [m/s] cinsindendir
ve (2.95) esitliginde gosterildigi gibidir.

vy =lv, v, v,] (2.89)

Riizgar modeli, giiriiltii eklenmis bir sinilizoidal isaret olarak belirlenmistir. Bu
ger¢ek bir riizgar modeli olmamakla birlikte modele aerodinamik bozucu etkiye

sebep olan ¢izgisel hiz olarak etkir.

2.5.2. Cikuslar

2.5.2.1. Durumlar

Helikopterin kat1 cisim durum vektori =[X y z ¢ 6 l//]h (2.96) (3
pozisyon [m] ve 3 Euler agis1 [rad 3-2-1 rotation] ) ve q;, = [vx V) Uy Wy Wy, Wz]h
(2.97) (3 ¢izgisel hiz [m/s] ve 3 agisal degisim [rad/s] HGCGET de tanimli olmak

tizere) 12 elemandan olugsmaktadir. Boylece kati cisim durum vektorii state=[q, ¢, ]

seklindedir.

2.5.2.2. Durum Tiirevleri

Helikopterin kati cisim durum tiirevleri vektorii ¢, =[)'( y 2 ¢ 0 l//] (2.90)
(3 ¢izgisel hiz [m/s] ve 3 Euler tiirevi [rad/s] ) ve ¢, = [ﬁx V), U, Wy Wy, v'vz] (2.92)
(3 ¢izgisel ivme [m/sz] ve 3 agisal ivme [rad/sz] ) olmak {iizere 12 elemandan

olusmaktadir. Durum tiirevleri vektorii dstate=[ ¢, ¢, | seklindedir.
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2.5.2.3. Ana Rotor ve Kuyruk Rotoru Vektorii

Ana rotor vektorli i¢ akis, ana rotora ait oranlar ve ana rotor tarafindan tiretilen

kuvvetler ve momentleri igeren 10 elemandan olusur.

Vektor, (2.92) de belirtilmistir.

m:[/l Hy /uy H, FX FY FZ Tx TV TZer (292)

Kuyruk rotor vektorii i¢ akis, kuyruk rotora ait oranlar ve kuyruk rotoru tarafindan

iiretilen kuvvetler ve momentleri iceren 8 elemanli bir vektordiir.

Vektor, (2.93) de belirtilmistir.

TR=|A p, w, 4, F,

y X

2.5.2.4. Cirpma Vektorii

Ana rotor

[acol aI at aIon a

col

a.‘I at

bir vektordur.

7, 7] (2.93)

i¢in ¢irpma vektori

a,, do é‘lon]mr (2.94) seklinde 9 elemanlt

Dengeleyici bar i¢in ¢irpma vektorii [8,  @op &1 B0y A Hion] (2.95)

seklinde ifade edilmistir.

2.5.2.5. Govde Kuvvet Vektorii

Govde kuvvet vektorii helikoptere etkiyen 3 kuvvet ve 3 donme momenti olmak

iizere 6 eleman igeren [FX Fy

F, 7, 7, 7,| (296) vektoridir.
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2.5.3. Model Parametreleri

Model parametrik oldugundan belli 6zellikleri degistirebilmek miimkiindiir. Modele
ait kullanicinin ulasabilecegi ve degistirebilecegi model parametreleri asagida

belirtilmistir.

Cevre (fiziksel sabitler ve 6rnekleme zamanlari)
Ana Rotor (0zellikler, sekli ve ol¢iileri)

Kuyruk Rotoru (6zellikler, sekli ve dlgiileri)
Dengeleyici Bar (Flybar da denir. Bell-Hiller Bar)
Kuyruk Jiroskopu (tipi ve kazanci)

Kuyruk Mekanigi (6l¢iisii ve sekli)

Motor Dinamikleri

Eyleyici Limitleri (saturasyon)

© © N o gk~ wDdh -

Helikopterin Olgiileri ve Eylemsizligi
10. inis Takimlari

11. Sensor Yerlesim Yerleri ve Referanslari

2.6. Simiilasyon Ortami

Flightgear pek ¢ok isletim sistemini (Windows, Mac, Linux, vb.) destekleyen,
kaynak kodlarina internet sitesinden ulasilabilme olanagi saglayan {icretsiz agik-kod
bir ucus simulatoriidiir. Flightgear projesi arastirma ya da akademik cevrelerde
kullanim i¢in, pilot egitimleri i¢in, endiistride miihendislik gelistirme arac1 olarak ve
eglence amagh kullanimi igin gelistirilmistir. Flightgear ile 3 ayr1 dinamik model
arasindan bir tercih yapabilmek miimkiin oldugu gibi yeni bir u¢us dinamik modeli
ekleme olanagi da bulunmaktadir. Bu tezde Flightgear icin Simulink adaptasyonu
yapilmig ve Simulinkte kosturulan yazilim Flightgear ortaminda simule edilmistir.
Flightgear igeriginde diinyada var olan 20,000 den fazla hava limani1 bulunmaktadir.
Helikopter ve ucak olmak iizere pek ¢ok hava aract modeli ugus simiilasyonu igin
kullanilabilirken, disaridan istenilen hava aracinin  programa yiiklenip

kullanilabilmesi miimkiindiir.(Bkz.Sekil.2.13).
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Sekil 2.14. Flightgear Simiilasyon Ekrani.

2.7. Matlab (Simulink)-Flightgear Arayiizii

Flightgear ucus simiilatoriiniin Simulink ile birlikte ¢alisabilmesi i¢in mevcut

Simulink modeline yeni bloklar eklenmesi gerekmektedir.

Pack net_fdm Packet blogu kullanilacak hava aract modeline uygun olarak
belirlenecek girislerden belirli bir Flightgear versiyonu ile uyumlu bir data paketi

olusturur. Bu data yapisi ikili sistemde(binary) olusturulur.(Bkz.Sekil.2.14).

| Send
— et _fdm packet
m to FlightGear Sat
b Face
& packet Send
] net_fdm Packet Simulation Pace
to Flightzear | seclsec
W

Sekil 2.15. Pack net_fdm Packet, Send net fdm Packet, Simulation Pace Bloklari.
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Send net fdm Packet for Flightgear blogu bir 6nceki blok tarafindan tiretilmis data
paketini UDP iizerinden Flightgear oturumunun duraksiz veri akisi i¢in bekledigi

belirlenmis IP adresi ve porta iletir. (Bkz.Sekil.2.14).

Simulation Pace blogu simiilasyon zamanmin 1 saniyesini saat zamanmin 1
saniyesine denk gelecek sekilde yavaglatir. Blok parametreleri degistirilerek bu oran

istenildigi sekilde ayarlanabilir. (Bkz.Sekil.2.14).

Flightgear ugus simulator yazilimina giris olarak verilecek olan konum bilgisi
jeodezik koordinat sistemine gore olmak zorundadir.Local ENU koordinat sistemi
diinyanin yiizeyine teget ve belirli bir yere sabitlenmis bir diizlemden olusmaktadir.
Ancak helikopterin bilinen x; y;, z;  konum bilgileri HGCGET de tanimlanmustir.
Dolayisiyla bu konum bilgilerinin once ECEF e (Earth-Centered Earth-Fixed) yani
diinya merkezli koordinat sistemine, daha sonra da ENU yani jeodezik koordinat

sistemine doniistiiriilmesi gerekir. ECEF koordinat sistemi DET ile aymdir.
(Bkz.Sekil.2.17). Koordinat sistemleri arasindaki bu doniisiim local2ENU Embedded
Matlab Function blogu ile gerceklestirilmistir.(Bkz.Sekil.2.18).
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Sekil 2.17. Koordinat Eksenleri Doniisiim Blogu.
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Sekil 2.18. Matlab-Flightgear Arayiizii
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3. KONTROLOR

Bu tez calismasinda kiigiik bir IHA nin otonom ugus kontrolii i¢in pratik ve kolay

uygulanabilir bir PID kontrolor tasarlanmistir.

3.1. PID Kontrol Yontemi

Bir Oransal-Integral-Tiirev kontrol (Proportional-Integral-Derivative PID Kontrol )
endiistriyel kontrol sistemlerinde yaygin olarak kullanilan geri beslemeli bir kontrol
yontemidir. PID kontroldrii istenen deger ve dlgiilen deger arasinda bir ‘hata’ degeri
hesaplar. Kontrolor, siire¢ kontrol girislerini ayarlamak suretiyle hatayr minimuma
indirmek egilimindedir. PID kontrolér algoritmasi Oransal, Integral, Tiirev —PID
olmak iizere {i¢ ayr1 sabit parametre igerir:. P simdiki hataya, I ge¢mis hatalarin
toplamina, D hatanin simdiki degisim oranina dayanarak gelecek hatalarin tahminine
dayanir. Bu ii¢ hatanin toplam1 yapilan kontrol edilecek sisteme geribesleme olarak
uygulanir. Kontrolor cevabi direk olarak kontroloriin istenen degeri asma derecesi ve

sistem salinma gibi hatalara verdigi cevap olarak degerlendirilebilir.

Oransal, integral ve tlirev terimler toplanarak PID kontroloriin ¢ikisi Denk.(3.1)’de

gosterildigi gibi hesaplanir.
t d
u(t) = K e(t) + K, ! e(r)dr +K, ae(t) 3.0)

PID kontrol algoritmasinin en son formu olan yukaridaki denklemde u(t) kontroloriin
¢ikisi, Ky oransal kazanci, K; integral kazanci, Ky tiirev kazang, e hata (Istenen Deger-

Olgiilen Deger) olarak tanimlanmustir.
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3.1.1. Oransal Kazang¢ Terimi

Oransal terim su anki hata degeri ile dogru orantili olan ¢ikis degerinde degisiklik

yapar ve P

ut = K e(t) seklinde ifade edilir. Bu kazang teriminin yiiksek olmasi,
istenen degerin asilmasi sonucuna sebep olabilir. Bu durumda sistem kararsiz hale
gelebilir. Kazang teriminin diisiik olmasi durumunda ise kontrolér daha az duyarh

olacaktir.

__—¥p=05
= A
i —— ——
“ip=1Ki=1 Kd=1
05
C_
.
] 2 4 B & 10 12 14 16 18 20

Sekil 3.1. Oransal Kazang Terimi.

Sadece oransal kazang terimi igeren bir kontrolor, Sekil 3.1 ‘de de goriildiigii gibi her
zaman sistemin istenen degerde kararli bir seyirle devam etmesini saglamayabilecegi
gibi bir kararli hal hatasia® da sebep olabilir. Bu durum kontrolore bir integral terimi

eklenmesiyle diizeltilebilir.

Y Kararli Hal Hatas: : Steady State Error (ing. karsili1)
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3.1.2. integral Kazanc Terimi

Integral terimi hatanin genligi ve siiresini dogru orantili olarak etkiler. PID

kontrolorde integral, zaman iginde olusan anlik hatalarin toplamidir. Bu toplam

onceden diizeltilmis olmasi gereken toplam sapmay1 gosterir. Toplam sapma, integral

kazang katsayisi ile toplanip kontroloriin ¢ikisina eklenir.

05

Kp=1 Ki=1 Kd=1

Sekil 3.2. Integral Kazang Terimi.

t
|y = K [e(r)dz
0

 —
12 14 18 18 a0

(3.2)

Integral terimi, Sekil.3.2’de de goriildiigii gibi, siirecin hareketini istenen degere

dogru hizlandirir ve yalnizca oransal kontrolor kullanildigi durumlarda ortaya ¢ikan

artik kararli-hal hatasini yok eder. Integral terimi gecmisten gelen toplam hatayi

diizeltirken simdiki degerin istenen degeri asmasina da sebep olabilir.
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3.1.3. Tiirev Kazang¢ Terimi

Hatanin tiirevi, hatanin zamana gore egrisinin egiminin hesaplanmastyla bulunur. Bu
degisim oranidir. Degisim orani tlirev kazang terimi ile ¢arpilir ve kontrolor ¢ikigina

eklenir.

Kd=2

1 A

Kp=1 Ki=1 Kd=1
05

Sekil 3.3. Tiirev Kazang Terimi.

d
Doue = Ky ae(t) (3.3)

Tiirev kazang terimi kontrolor ¢ikisinin degisim oranimi yavaglatir. Tiirev kontrol,
Sekil 3.3’te de goriildiigli gibi integral bileseni sebebiyle ortaya ¢ikan asmanin
genligini azaltmak amaciyla kullanilir. Buradaki amag bilesik kontroldr siireg
kararliligimi gelistirmektir. Bununla birlikte tiirev terim kontroldriin gegis cevabinm

yavaglatir.

3.1.4. Bir PID Cevriminde P, I, D Katsayilarinin Ayarlanmasi
Bir PID g¢evriminin P, I, D katsayilarin1 ayarlamak zahmetli ve vakit alan bir istir.

Katsayilar elle veya bazi yazilim araclar1 kullanilarak ayarlanabilecegi gibi Ziegler-

Nichols ve Cohen-Coon gibi yontemler kullanilarak da ayarlanabilir.
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Elle ayarlama yontemi karmasik matematik hesaplar icermez, c¢evrimigi bir
methoddur. Ancak bu method sistemi taniyan, deneyimli personel gerektirir ve
katsayilarin optimum degerleri deneme-yanilma yoluyla tespit edilir. Benzer sekilde
Ziegler-Nichols yontemi de deneme-yanilma yontemini kullanan gevrimigi bir
methoddur. Cohen-Coon yontemi ¢evrimdisi bir methoddur ve yalnizca birinci

dereceden sistemler i¢in uygundur.

Bu tez kapsaminda kullanilan kaskat kontrol mimarisinde, katsayilar i¢ kontrol

dongiisiinden baslanarak elle ayarlama yontemi kullanilarak ayarlanmistir.

3.2. Kontrolor Tasarim Mimarisi

Helikopter kontrolii iki ana amac¢ i¢in kuvvetler ve momentler iiretme kabiliyeti
gerektirir [27, 28]. Bu amaglardan birincisi; denge saglamak ve buna bagli olarak
helikopteri istenilen denge durumlarinda tutabilmek, ikincisi ise ivmeler iiretebilmek
ve buna bagli olarak helikopterin hizini, pozisyonunu ve yonelimini
degistirebilmektir. Helikopterler ucusu sirasinda her yone manevra yapabilme
kabiliyetine sahiptir. Helikopterler donen kanatlarindan dolayr kararsiz, dogrusal
olmayan, ¢ok degiskenli ve eksenleri arasinda girisim olan, karmasik dinamik
sistemlerdir. Bir helikopterin kontrolii sabit kanatli bir hava aracinin kontroliinden

¢ok daha zordur.

Helikopterler, yukari/asagi, 6n/arka (uzunlamasina hareket), sol/sag (yanal hareket),
yunuslama, yuvarlanma ve sapma olmak iizere 6 serbestlik derecesine sahiptir.
Helikopter hareketleri bir; tiim ana rotor pallerinin yunuslama (yunuslama) agilarinin
kolektif olarak degistirilmesi ve buna bagli olarak rotor itkisinin (collective
yunuslama) artmasi, iki; yunuslama agisini dairesel olarak azimutun siniizoidal bir
fonksiyonuymus gibi degistirerek ki bu da TPP nin 6ne arkaya ya da saga sola dogru
hareket etmesini saglar ve itki vektoriiniin yoniinii degistirir (dairesel yunuslama) ve
li¢; kolektif olarak kuyruk rotorunun yunuslama agisin1 degistirerek ana rotor itkisini
ve buna bagl olarak da sapma momentinin degistirilmesi suretiyle saglanir. Bir

helikopter pilotu helikoptere etkiyen kuvvet ve momentleri ayn1 anda kontrol etmek
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zorundadir ki bu da egitimsiz biri i¢in imkansiz bir gorevdir. Kaldirma, itki,
yunuslama ve yuvarlanma hareketleri ana rotordan gelirken, sapma kontrolii kuyruk
rotorundan gelir. Helikoptere kaldirma kuvveti saglayan dikey itkiyi ana rotor
yunuslama hareketi diizenler. Temel olarak kolektif yunuslamaya sahip ve sahip
olmayan olmak iizere iki farkli tipte helikopter bulunmaktadir. Kolektif yunuslama
kontrolii, kaldirma kuvvetinin miktarmi1 degistirmek icin kullanilir. Kolektif
yunuslamasi olmayan helikopterlerde kaldirma kuvveti rotor pallerinin hiziyla, bir
diger deyisle motorun hizinin (throttle control) ayarlanmasiyla kontrol edilir [29].

Tipik, kolektif yunuslamasi olan helikopterlerde dort kontrol vardir ve bunlar
uzaktan kumanda sisteminin 5 kanaliyla kontrol edilir. Diger hava araglarinda oldugu
gibi helikopter kontrolii de yuvarlanma, yunuslama ve sapma eksenlerinde
momentler olusturulmasiyla saglanir. Helikopterde dikey kuvvet de direk kontrol
edilebilir. Yunuslama ya da yuvarlanma durumlarindaki degisim uzunlamasina ya da
yanal kuvvetlerde degisme meydana getirir. Bu degisim de nihayetinde —X ve -y
eksenlerindeki istenilen ¢izgisel hizlari iiretir. Helikopter kontrolleri tarafindan

iiretilen kuvvetler ve momentler arasinda genellikle girisim s6z konusudur.

Helikopter kontroli, ilk olarak helikopteri istenen bir denge noktasinda tutmak igin
farkli noktalarda kararlilik, ikinci olarak da istenen bir rotay1 takip edebilmesi igin
helikopterin ¢izgisel hizini, pozisyonunu ve yonelimini degistiren bir method

gerektirir. Mini helikopterlerde bu, egitimli bir pilot tarafindan yapilir [10].

Bir IHA igin tasarlanan kontroldrde genellikle IKD ve DKD olmak iizere KKM
kullanilir [31]. Bir kontrolor 6zellikle helikopterin pozisyonunu kontrol etmelidir.
Eger pozisyon bilgisi direk bir geribesleme olarak kontrolore verilirse, istenilen
pozisyon bilgisinden ¢ok uzakta olan bagka bir referans pozisyon bilgisi verildiginde
ya da referanstan ¢ok uzaktayken otonom moda gegirilirse, bu durum ¢ok biiyiik hata
miktarinin olusmasina sebep olabilir. Ek olarak bir integral kontrolorii direk olarak
pozisyona uygulandiginda hata oranini artiracaktir. Sonug olarak ortaya kararsiz bir
sistem ¢ikacaktir. KKM bu noktada fayda saglamaktadir. Bu tez kapsaminda PID
kontrolorler kullanilarak KKM uygulanmistir. PID kontroldrler pek ¢ok uygulamada
iyi performans gosterebilmektedir [10, 11].
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Helikopter kontrolii i¢in durum degiskenlerini kararli hale getirebilmek adina en
kiiciik miktarda geribesleme verebilirler ve bu durum PID kontrol ydntemini
helikopter kontrolii i¢in uygun yapar. Durum degiskenleri arasinda giiglii bir girisim

var oldugundan P, I, D katsayilarinin ayarlanmasi zorlu bir siirectir.

Tez kapsaminda kontrolor tasarimi icin KKM kullanilmustir. Sekil.3.4’te goriildigi
gibi tasarlanan ucus kontroloriinde IKD ve DKD olmak iizere iki kontrol déngiisii
bulunmaktadir. IKD, yiikseklik ve durum gibi hizli dinamikleri kontrol ederken,

DKD, daha yavas olan yanal ve uzunlamasina ¢izgisel hareket dinamiklerini kontrol

eder.
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Sekil 3.4.Kaskat Kontrol Mimarisi.

DKD de pozisyon kontrolérii istenen konum degerleri olan { X% y9 2% ve
helikopterden gelen konum durum degiskenlerinin o anki degerlerini { X%, y°, z° }
girdi olarak alir ve IKD de ¢izgisel hiz/durum kontroldrine { V,°, V,%, V;}
degerlerini girdi olarak gonderir. Cizgisel hiz/durum kontroldriiniin diger girdileri de
istenen sapma acisi olan P ve helikopterden gelen c¢izgisel hiz durum degiskenleri
olan { V,’, V\°, V;° } ile euler durum degiskenlerinin o anki degerleri olan { @s, 05, ys
+ acilaridir. Cizgisel hiz/durum kontroldrii bu girdileri kullanarak yuvarlanma,
yunuslama, sapma ve yiikseklik { ¢°, 0°, ¢, z°} kontrol degerlerini ¢ikt1 olarak

uretir.

58



Pozisyon kontrolorii, X, Y, Z olmak lizere 3 adet PI kontroloriinden olusmaktadir.

Bu kontrolorler x, y ve z eksenlerindeki istenilen ¢izgisel hizlar , { de, Vyd, Vzd 1

T ~
IKD ye saglar.
> 1
KP=1
Kiz1
Tsz
KD=0.00
) X state wen] . R
state
KI=0.08
Ll
vem<Z y=1
ref L pdposoir fen »
werx2 y=0

i velocity

command

out

Sekil.3.5. x ekseni kontroloriine ait Matlab-Simulink modeli. State vektoriinden

secilen durum degiskeni, helikopterden gelen x durum degiskeninin o anki

degerini gosterirken, ref vektoriinden secilen deger ise, navigatorden gelen

istenilen x degerini ifade etmektedir.

simout1s

simout16

posDif fcn

yerms<2,y=1

\a
yer=2y=0

Wy velocity out
command

Sekil.3.6. y ekseni kontrolériine ait Matlab-Simulink modeli. State vektoriinden

secilen durum degiskeni, helikopterden gelen y durum degiskeninin o anki

degerini gosterirken, ref vektoriinden secilen deger ise, navigatérden gelen

istenilen y degerini ifade etmektedir.
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Sekil.3.7. z ekseni kontroloriine ait Matlab-Simulink modeli. State vektoriinden
segilen durum degiskeni, helikopterden gelen z durum degiskeninin o anki
degerini gosterirken, ref vektoriinden secilen deger ise, navigatdrden gelen

istenilen z degerini ifade etmektedir.

Cizgisel Hiz/Durum kontrolorii, uzunlamasina (longitudinal) hareket, yanal (lateral)
hareket, dikey (vertical) hareket ve sapma (sapma) kontrolorii olmak iizere 4 adet

kontrolorden olusmaktadir.
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Sekil.3.8. Uzunlamasina (longitudinal) hareket kontroliriine ait Matlab-Simulink
modeli. State, helikopterden gelen durum degiskenlerinin (Vy (m/s), 6 (rad))
o anki degerlerini gosterirken, ref, DKD den gelen referans degerleri ifade

etmektedir. Kontrolor helikoptere yunuslama agis1 kontrol girisini tretir.
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Sekil.3.9. Yanal (lateral) hareket kontroloriine ait Matlab-Simulink modeli. State,
helikopterden gelen durum degiskenlerinin ( Vy (m/s), ¢ (rad) ) o anki
degerlerini gosterirken, ref, DKD den gelen referans degerleri ifade

etmektedir. Kontrolor, helikoptere yuvarlanma agis1 kontrol girisini iiretir.
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Sekil.3.10.Dikey  (vertical)  kontroloriine  ait  Matlab-Simulink  modeli.
Statevektoriinden segilen durum degiskeni, helikopterden gelen durum
degiskeninin ( 'V, (m/s) ) o anki degerini gosterirken, ref vektoriinden segilen
deger, DKD den gelen referans degeri ifade etmektedir. Kontrolor,

helikoptere yiikseklik kontrol girisini {iretir.

Pl sitnout! 8

Uy o »(7T)

ref psi_angle err psi command tail

Sekil.3.11. Sapma agist kontroloriine ait Matlab-Simulink modeli. Ref vektoriinden
secilen deger, navigatorden gelen sapma acgis1 hatasidir. Bu hata navigatorde
helikopterden gelen o anki sapma agist (y (rad) ) degeri ile istenilen sapma
acist degeri kullanilarak hesaplanir. Kontroldr, helikoptere sapma agisi

kontrol girigini lretir.
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Kontrolorlerdeki ref giris degerlerinin tiimii navigatorden gelmektedir. Helikopterin
bir durumdan diger bir duruma nasil gegecegi bilgisi genellikle bir navigator
(trajectory generator) kullanilarak saglanir. Navigatdr baslangic ve bitis noktalari
verilmis bir ucus planimm1 gerceklestirebilmek icin optimal bir rota {retir

(Bkz.Sekil.3.11).

PID kontroloriin kullanim avantajlarindan biri kolay uygulanabilir olmasidir.
Modelin detayli olarak bilinmesine gerek olmaz. Dogrusal olmayan modellerin
dogrusallastirilmasi zorunlulugu yoktur. Yalnizca belirlenen katsayilar dogrultusunda

cikislarin istenilen degerlere ulasmasi i¢in kontrol girigleri ayarlanir.

Fef

Navigator u
’ —>Q—> PID | PID Helikopter |
- +

Y

[1]
15

Sekil.3.12.Kaskat PID Kontrol Mimarisi.

3.2.1.Simiilasyon Sonuglari

Simiilasyonda, belirtilen helikopter modeli i¢in belirtilen ugus kontrol mimarisi
uygulanarak Askida Kalma (AK) (hover), iki nokta aras1 takip (INT) ve kare patern
(KP) olmak tiizere ti¢ farkli yoriinge durumu i¢in deneme yapilmaistir.

3.2.1.1.Askida Kalma (Hover) Durumu i¢in Simiilasyon Sonuclar

Bu simiilasyonda hava aracindan [0,0,0] noktasinda simiilasyon siiresi olan 100

saniye siiresince higbir eksende hareket etmeden askida kalmasi beklenir.

64



0.02 7

0.01

0 <C——|AK (ASKIDA KALMA) NOKTAS |

-0.01

-0.02

-0.03

-0.04

y pozisyon (m)

-0.05

-0.06

-0.07

0.08 >
-0.015 -0.01 -0.005 0 0.005 0.01 0.015
X pozisyon (m)

Sekil.3.13. AK pozisyonunda duran helikopterin x-y pozisyon grafigi.
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Sekil.3.14. AK pozisyonunda duran helikopterin x-z pozisyon grafigi.
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Sekil.3.15. AK pozisyonunda duran helikopterin y-z pozisyon grafigi.
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Sekil.3.16. AK pozisyonunda duran helikopterin x-y-z pozisyon grafigi.
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Sekil.3.17. AK pozisyonunda duran helikopterin phi (yuvarlanma) agis1 grafigi.
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Sekil.3.18. AK pozisyonunda duran helikopterin theta (yunuslama) agisi grafigi.
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Sekil.3.19. AK pozisyonunda duran helikopterin psi (sapma) agis1 grafigi.

3.2.1.2.1ki Nokta Aras1 Takip (INT) Simiilasyon Sonuclar

Bu simiilasyonda hava aracindan [0,0,0] ve [0,15,0] noktalar1 arasinda simiilasyon
stiresi olan 100 saniye siiresince diiz bir ¢izgi boyunca gidip gelmesi beklenir. Hava

araci yalnizca —y ekseni boyunca hareket etmelidir.

20 T T r r T
— Gergek x-y pozisyon grafigi
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Sekil.3.20. INT igin helikopterin x-y pozisyonu grafigi.
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Sekil.3.21. INT i¢in helikopterin x-z pozisyonu grafigi
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Sekil.3.22. INT i¢in helikopterin y-z pozisyonu grafigi
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Sekil.3.23. INT icin helikopterin x-y-z pozisyonu grafigi
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Sekil.3.24. INT icin helikopterin phi (yuvarlanma) agis1 grafigi.
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Sekil.3.24. INT icin helikopterin theta (yunuslama) agis1 grafigi.
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Sekil.3.25. INT igin helikopterin psi (sapma) agis1 grafigi.

3.2.1.3.Kare Patern(KP) Simiilasyon Sonuclari

Bu simiilasyonda hava aracindan [0,0,0] noktasindan baslayarak, [0,15,0], [-15,15,0],
[-15,-15,0] ve [15,15,0] noktalari arasinda simiilasyon siiresi olan 100 saniye
stiresince kare patern ¢izmesi beklenir. Hava araci —z ekseni boyunca hareketsiz

olmalidir.
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istenilen x-y-z pozisyon degeri (m)

_—

z pozisyon (m)

y pozisyon (m) i X pozisyon (m)

Sekil.3.26. KP i¢in helikopterin x-y-z pozisyon grafigi.

20 .Gergek X-y pozisyon degeri (m)
Istenilen x-y pozisyon degeri (m)
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y pozisyon (m)
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X pozisyon (m)

Sekil.3.27. KP i¢in helikopterin x-y pozisyon grafigi.
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— Gergek x-z pozisyon degeri (m)

3 Istenilen x-z pozisyon degeri (m)

z pozisyon (m)
o
i
{

-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20
X pozisyon (m)

Sekil.3.28. KP i¢in helikopterin x-z pozisyon grafigi.

5 1 1 1 I
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Gergek y-z pozisyon degeri (m)

3 Istenilen y-z pozisyon degeri (m)

Z pozisyon (m)
o

-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20
y pozisyon (m)

Sekil.3.29. KP i¢in helikopterin y-z pozisyon grafigi.
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Sekil.3.30. KP i¢in helikopterin phi (yuvarlanma agis1) grafigi.

0.15 r I

Istenilen theta acisi (rad)
— Gergek theta agis1 (rad)

0.1
0.05
=
8 |
% 0 ! '\K\VJ u
]
s
o
=
-0.05
-0.1
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000

sinyal say1s1

Sekil.3.31. KP i¢in helikopterin theta (yunuslama agisi1) grafigi.
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Sekil.3.32. KP i¢in helikopterin psi (sapma agis1) grafigi.

3.2.1.4.Riizgar Etkisinde Simiilasyon Sonuglar1

2000
sinyal sayis1

3000

4000

5000

6000

Simiilasyon oOnceki boliimlerdeki ayni durumlar i¢in 20 knot riizgar altinda

uygulanmistir.
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|AK (ASKIDA KALMA) NOKTAS I

720.03 -0.02

Sekil.3.33. 20 knot riizgar etkisinde hover (AK) pozisyonunda duran

X-y pozisyon grafigi.
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iAK (ASKIDA KALMA) NOKTAS|
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0

X pozisyon (m)

0.005 0.01

Sekil.3.34. 20 knot riizgar etkisinde hover (AK) pozisyonunda duran helikopterin x-z

pozisyon grafigi.
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y pozisyon (m)

0 0.05 0.1

Sekil.3.35. 20 knot riizgar etkisinde hover (AK) pozisyonunda duran helikopterin y-z

pozisyon grafigi.
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0.5+

z pozisyon (m)

0.01
0

-0.005
y pozisyon (m) 0.5 -0.01 X pozisyon (m)

Sekil.3.36. 20 knot riizgar etkisinde hover (AK) pozisyonunda duran helikopterin x-y-

Z pozisyon grafigi.
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Istenilen x-y-z pozisyon degerleri (m)
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y pozisyon (m) X pozisyon (m)

Sekil.3.37. 20 knot riizgar etkisinde INT icin helikopterin x-y-Z pozisyon grafigi
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y pozisyon (m)
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-5 Gergek x-y pozisyon degeri (m)
Istenilen x-y pozisyon degerleri (m)
1 N N
-5 -4 -3 -2 -1 0 1 2 3 4 5

X pozisyon (m)

Sekil.3.38. 20 knot riizgar etkisinde INT igin helikopterin x-y pozisyon grafigi.

Gergek x-z pozisyon degeri (m)

Istenilen x-z pozisyon degerleri (m)

5 S S S G
-5 -4 -3 -2 -1 0 1 2 3 4 5
X pozisyon (m)

Sekil.3.39. 20 knot riizgar etkisinde INT igin helikopterin x-Z pozisyon grafigi.
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Gergek y-z pozisyon degeri (m)

-4 Istenilen y-z pozisyon degerleri (m)

s ; ; ;
-10 -5 0 5 10 15 20

y pozisyon (m)

Sekil.3.40. 20 knot riizgar etkisinde INT igin helikopterin y-z pozisyon grafigi.

™
Gergek x-y-z pozisyon degeri (m)
5+ ~ Istenilen x-y-z pozisyon degeri (m)
S o- éﬁ {H T~
2

y pozisyon (m) 20 20 X pozisyon (m)

Sekil.3.41. 20 knot riizgar etkisinde KP i¢in helikopterin x-y-z pozisyon grafigi.
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20 — Gergek x-y pozisyon degeri (m)

Istenilen x-y pozisyon degeri (m)
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y pozisyon (m)
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X pozisyon (m)

Sekil.3.42. 20 knot riizgar etkisinde KP i¢in helikopterin x-y pozisyon grafigi.

Gergek x-z pozisyon degeri (m)

3 Istenilen x-z pozisyon degeri (m)

-1

z pozisyon (m)
L

-2

-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20
X pozisyon (m)

Sekil.3.43. 20 knot riizgar etkisinde KP i¢in helikopterin x-z pozisyon grafigi.
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3 Istenilen y-z pozisyon degeri (m)
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o
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Sekil.3.44. 20 knot riizgar etkisinde KP i¢in helikopterin y-z pozisyon grafigi.

3.2.1.5.Degerlendirme

Kaskat PID kontrol mimarisinin uygulandigi kontrolérde kontrol dongiilerinin
katsayilar1 IKD den baslanarak ayarlanmistir. Katsayilar ayarlanirken goz oniine
alinan performans olgiitlerinden birisi de her bir uygulama igin (AK, INT, KP)
pozisyon degerlerinin RMS (Denk.(3.4)) ve Maksimum Sapma (Denk.(3.5))

degerleri olmustur.

Burada i=1, 2,..., n olmak iizere, d(i) hava aracinin t=i.At aninda olmas1 gereken

nokta ile bulundugu nokta arasindaki en kisa mesafedir.

d?(i)
RMS=0=1"" " (3.4)

Maksimum Sapma = Max(d(i)) (3.5
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DURUM RMS (m) MAKS. SAPMA (m)

AK 0.0345 0.1531
INT 0.1390 0.3578
KP 0.1581 0.3943

Cizelge 3.1.: Ideal ortamda AK, INT ve KP uygulamalari igin RMS ve Maksimum

Sapma degerleri.

DURUM RMS (m) MAKS. SAPMA (m)
(AK) 0.1134 0.4866
INT 0.1995 0.5500
KP 0.1859 0.7153

Cizelge 3.2.: 20 knot riizgar etkisinde AK, INT ve KP uygulamalari i¢in RMS ve

Maksimum Sapma degerleri.

Simiilasyon sonuclar1 gostermistir ki, kontroldr, giirtiltii altinda istenilen ydriingeyi
takip ederken kararlidir. Ancak burada kontrolér i¢in gerekli olan data matematiksel
olarak hesaplandigindan, giiriiltiisiiz ve idealdir. Ger¢ek durumda sensdrlerden
kaynaklanan giriltiler ve dis etkilerden dolayr ekstra filtreleme yontemleri
kullanilmas1 gerekmektedir. Burada sensorler ve calkanti tablast matematiksel olarak

modellenmemistir.
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4. COK ROBOTLU INSANSIZ HAVA ARACI SISTEMLERI

4.1. Formasyon Kontrolii

Son yillarda ¢oklu robotlarin kontrol ve koordinasyonu konularina artan bir ilgi
gozlenmektedir. Yapilan aragtirmalar ¢oklu robotlarin kesif-gozetleme [33, 34]
arama-kurtarma, bilinmeyen ya da kismi olarak bilinen bir bolgenin haritalanmasi

[35, 36], tasimacihik [37,38] gibi gorevlerde aktif olarak kullanimi {izerine

yapilmustir.
i &
| [
gl ! Clelreleled oD . el
5 Gl — T oI T T T - G s o @)
am an e P ) — &
i ﬂ|| 3 - 2
: GG

0 i

=

Sekil 4.1.Coklu Robot Sistemlerinin Engel Durumunda Formasyon Degistirmesi.[39]

Formasyon kontrolii, kara araglarini [39, 40, 41], hava araglarini [42, 43], HA lan
[44,45], deniz ve denizalt1 araglarin1 kapsayan umut veren bir arastirma sahasidir.
Formasyon kontrolii ile kasit, robotlar grup olarak bir biitiinmiis gibi hareket ederken,
grup icindeki pozisyon ve yonelimlerinin (oryantasyonu) da kontrol edilmesi

problemidir [46].

Literatiirde gezgin robotlar i¢in formasyon kontrolii ile ilgili gelistirilmis cesitli
yaklagimlar mevcuttur. Bunlar davranis temelli, sanal yap1 ve lider-takipci

yaklagimlaridir [47].

83



Davranis temelli yaklasimda [48, 49] her bir robot i¢in farkli olasi davranislar
(formasyon koruma, hedef takibi vb.) belirlenmistir. Belirlenen her davranisin goreli
onem agirligima gore robotun son hareketi tiiretilir. Burada kesin bir formasyon

kontroliinii garantilemek zordur.

Sanal yap1 yaklagimi, robot formasyonunu tekbir sanal kat1 cisim yapisi gibi kabul
eder. Istenen yoriinge her bir robota ayri ayri atanmaktansa tiim formasyon bir
biitinmiis gibi diisiiniilerek tiim formasyona atanir [50]. Bir onceki yaklagimdan
farkli olarak, tiim grubun davranisi tam olarak tahmin edilebilirdir ve formasyon
kesin olarak korunur. Bununla birlikte daha genis bir robotlararasi iletisime ihtiyag

duyulur.[47]

Lider-takipgi yaklagiminda formasyondaki bir robot lider olarak atanirken, digerleri
takipgi olarak atanir [41, 51, 52]. Takipgiler liderle aralarindaki istenen goreli konum
ve yonelimi koruyarak lideri takip ederlerken lider daha dnceden belirlenmis bir
yoriingede hareket eder. Lider-takipgi yaklasiminda yalnizca liderin hareketi ve lider-

takipei arasindaki istenen goreli durum (mesafe, ac1) tanimlanir.

Bir grup IHA nin yakin formasyonda uguslari igin giris-cikis geribeslemeli
dogrusallastirma yontemi kullanilarak iki tip kontrolor tasarlanmistir. Yakin
formasyonda ucus, yiiksek dogruluk gerektiren sensorlere (GPS/INS), kesin ve
duyarli kontrol sistemlerine ve iletisim/koordinasyon protokollerine ihtiya¢ duyulan
giic bir problemdir. Ilk kontroldr, takipci hava aracmnin lider hava aracina gore
istenilen pozisyonda kalmasin1 saglar. Ikinci kontroldr ise {i¢iincii hava aracinin diger
iki lider hava aracini takip edebilmesini saglar. Bu sekilde lider yoriigesini takip

ederken, ¢arpisma olmadan tiggen bir formasyon olusturulabilir

Bir gezgin robot takimi formasyonunu siirdiirmek i¢in iki tip geri beslemeli kontrolor
gelistirilmistir [39]. Bu kontrol yasalar lider-takipgi arasindaki istenilen mesafe ve
goreli ac1 (l-y kontrol) ya da takipginin diger iki lideri ile arasindaki mesafeyi
korumasi (I-1 kontrol) i¢in kullanmishidir. Bu iki tip kontrolor Sekil.4.2.’de

gosterilmistir.
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Sekil 4.2. I-y kontrol ve -1 kontrol .

I-yy durumunda, takipgi robotun lider robota gore konumu ( |12 y12 612 )T yazilmugtir.
I-1 kontrol durumunda, takipginin iki lider robota gére durumu ( liz w23 63 )" olarak
ifade edilmistir.[39] Iki gezgin robot icin l-y kontrol modunda hedef, iki robot
arasindaki istenilen uzaklik 1%, ve istenilen goreli ag1 y %, * yi korumaktir. Bu tez

kapsaminda kullanilacak olan yaklagim lider-takip¢i yaklagimidir.

85



4.2. Formasyon Kontrolii Algoritmasi

err
A
Yiider
\\\\(_
) Yiider Xlider
y -
TLF
FL _________ \_\:-Qq: _________ ytakip@i
?F \\\ Xtakinci
* Biider e
. . > Xyer
Sekil.4.3. Gelistirilen formasyon kontrolii algoritmasi.
Lider koordinat sisteminin x-y eksen vektorlerine gore ifadesi,
Yiiger =COS(B)i +sin( ) j (4.1)
Xjiger = SIN( B)i —cos(p) (4.2)

olarak verilir.

e , genligi lider ve takipgi arasindaki mesafeyi gosteren I olan, ayrilma vektorii

olmak tizere;

e =T =1L (4.3)
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Me = (XF _XL)i +(y|: - yL)J (4.4)

Ayrilma vektorii olan ¢ nin lider eksen takimina gore koordinatlari,

r
— _LF
rxlider o Xlider' r ! (4.5)
LF
r
— _LF
rylider o ylider' r ! (4.6)
LF
F; - (rxlider ! rylider) 4.7)

I, : Ayrilma vektoriiniin lider koordinat sistemine gore ifadesi.

Bu tez kapsaminda tasarlanan kontrol algoritmasinin temeli takip¢iye anlik olarak

hangi hizla hangi yone gidecegi bilgisinin verilmesine dayanmaktadir. Bu noktada

takipcinin DET ye gore istenen anlik hiz1 olan \7d , 3 ayr1 hiz parametresi kullanilarak

belirlenmektedir. Bunlar V, (Liderin DET ye gére anlik hiz1), Vs (Ayrilma hiz1), \77

(Yonelim agisal hiz1) dir. Denklem (4.8)’de gosterildigi gibidir.

— —

V, =V, +\7S +\7y (4.8)

\7L lider durum degiskenlerinden alinir. \7S ile radyal bir diizeltme yapilirken, degeri

liderle takipg¢i arasindaki istenen mesafe ve simdiki mesafe farkiyla dogru orantili

olarak hesaplanir.

l,, liderle takipgi arasindaki istenen mesafe, |, :|FLF| liderle takipci arasindaki

simdiki mesafe ve e, ayrilma hatas1 olmak iizere,
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e =(,-1) (4.9)

olarak ifade edilir. Bu durumda ayrilma hizi olan Vy,

—

—

-
Vs = PID; (el)ﬁ (4.10)
LF

seklindedir. Burada PID kontrolor kazancidir.

Yonelim agisal hizi olan, \77 , takip¢inin lidere gore olmasi istenen yonelimi ile
simdiki yonelimi arasindaki farkla yani yonelim hatasi olan e, ile dogru orantili

olarak hesaplanir. ¥ , I vektoriniin liderin x ekseni olan Xjiger ile arasindaki agidir.
74, takipginin lidere gore olmasi istenen konumsal yonelimi olup, y, anlik

konumsal yonelimdir. y, ve y, kullamlarak e, (4.11)’deki gibi ifade edilir.

€, =y —7) (4.11)

€, , ayrilma vektorii olan I . ye diktir.

—

V,=PID, (e,) LT, (4.12) seklinde

ifade edilir. PID, kontrolor kazancidir.

Sonug olarak, takipginin DET ‘ye gére istenen anhik hizi olan V, =V, +V, +\77

(4.13) esitligindeki gibi ifade edilir.
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Tasarlanan lider-takipgi algoritmasi 1) mevcut formasyonu koruma ve 2) formasyon
degistirme olmak {izere iki bagshik altinda kosturulmus ve simiilasyon sonuglari

asagida sunulmustur.

4.2.1. Mevcut Formasyonu Koruma
1. Diiz c¢izgi boyunca lider-takip¢i yaklasimi simiilasyonunda lider-takipgi

arasindaki; istenen ayrilma mesafesi Isepd = 2 m, takip¢inin lidere gore istenen

yonelim ag¢is1 gamad = 0 olarak belirlenmistir.

300

LIDER TAKIPCi
250

200

150 o A

100

Yoriinge Mesafesi (m)

50

Lider Talfipg:i ' /
Yoriingesi Yorfingesi

-50
-2.5 -2 -1.5 -1 -0.5 6] 0.5

Ayrilma Mesafesi (m)

Sekil.4.4. Diiz ¢izgi boyunca x-y pozisyon grafigi.
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2.5 E r F F
Lider-Takipgi arasmdaki
2.4 Ayrilma Mesafesi (m)

2.3

2.2 ﬁ
21

1.9

Ayrilma Mesafesi (m)
N

1.8

1.7

1.6

15
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

zaman (s)

Sekil.4.5. Diiz ¢izgi boyunca Lider-Takipgi arasindaki ayrilma mesafesi.

15

10

-10

gamaErr (derece)

-15

-20

-25

) 02 04 06 08 1 12 14 16 18 2

zaman (s) x10°

Sekil.4.6. Diiz ¢izgi boyunca takipginin lidere gére yonelim agisinin derece cinsinden

grafigi.
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10

Lider-Takip¢i Bag Agilart
8 Arasmdaki Fark i

Bas Agisi Fark (derece)
o N
P—

-10
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

zaman (s)

Sekil.4.7. Diiz ¢izgi boyunca lider ve takipg¢inin bas acilar1 arasindaki farkin derece

cinsinden grafigi.

2. Liderin pozisyonu sabit ve bas acist degisirken lider-takip¢i arasindaki istenen
ayrilma mesafesi Isepd = 2m olarak belirlenmistir. Simiilasyonda takipginin lidere
gore goreli konumsal agis1 olan vy, liderin bas acisina bagli olarak siirekli

giincellenmektedir.

| RN
N
A~
A

I Y

-5 -4 -3 -2
X pozisyon (m)

y pozisyon (m)
o
Q

AN
o
-

Sekil.4.8. Lider-takip¢i x-y pozisyon grafigi.
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Sekil.4.9. Lider-takip¢i arasindaki ayrilma mesafesinin zamana gore grafigi.

80

AR AN A
S R
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-20 {
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Zaman (s)

Sekil.4.10. Takipginin lidere gore derece cinsinden ydnelim agisinin zamana gore

grafigi.
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Sekil.4.11. Lider-takipginin bas acgilar1 arasindaki farkin (derece) zamana gore

grafigi.

3. Liderin kare patern takip etmesi durumunda olusan takip¢i yoriingesi, lider-takipgi
arasindaki ayrilma mesafesi, takip¢inin lidere gore yonelim agisi ve her iki aracin bag
acilari arasindaki farka ait simiilasyon sonuglari asagida sunulmustur. Burada Isepd =

2m olarak belirlenmistir.
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y pozisyon (m)
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X pozisyon (m)

Sekil.4.12. Lider-takipgi x-y pozisyon grafigi
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Sekil.4.13. Lider-takipgi arasindaki ayrilma mesafesinin zamana gore grafigi.
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Sekil.4.14. Kare Patern (KP) durumunda takipg¢inin lidere gore derece cinsinden

yonelim agisinin zamana gore grafigi.
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Sekil.4.15. Lider-takipginin bas agilart arasindaki farkin zamana gore grafigi

4.2.2. Formasyon Degistirme

Formasyon degistirme liderin diiz ¢izgi takip ederken 1) istenen ayrilma mesafesinin
(Isepd) degistirilmesi 2) takipginin lidere gére bagil yonelim agisinin (gamma d)
degistirilmesi olmak {izere iki kisimda incelenmis olup, simiilasyon sonuglar1 asagida

sunulmustur.

1. Isepd nin Degistirilmesi

400

350 .
Lider Takipei
300 ® )
Isepd=14

\

250

200 e

150

y pozisyon (m)

Isepd=6 m

A

100 ™~

B

50

Isepd=10 m

-50
12 10 -8 -6 -4 -2 0 2 4 6

X pozisyon (m)

Sekil.4.16. Isepd sirasiyla 10m, 6m ve 14m oldugu durumlar igin lider-takipgi

X-y pozisyon grafigi.
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Sekil.4.17. Isepd sirasiyla 10m, 6m ve 14m oldugu durumlar igin lider-takipgi

arasindaki ayrilma mesafesi grafigi.
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Ye (derece)
N
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Zaman (s)

Sekil.4.18. Isepd sirasiyla 10m, 6m ve 14m oldugu durumlar igin takipg¢inin lidere

gore bagil yonelim acisinin zamana gore grafigi.
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Sekil.4.19. Isepd sirasiyla 10m, 6m ve 14m oldugu durumlar i¢in lider-takip¢i bas

acilar1 arasindaki farkin zamana gore grafigi.

2. gamma d nin Degistirilmesi.
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Sekil.4.20. gamma d sirasiyla 0, 90 ve 180 derece oldugu durumlar igin lider-takipgi
X-y pozisyon grafig
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Sekil.4.21. gamma d sirasiyla 0, 90 ve 180 derece oldugu durumlar i¢in lider-takipgi

arasindaki ayrilma measafesi grafigi.
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Sekil.4.22. gamma d sirasiyla 0, 90 ve 180 derece oldugu durumlar i¢in takipginin

lidere gore goreli konumsal agisinin zamana gore grafigi.

98



=

SR S S S S S S S
Bas Agilar1 Arasindaki Fark (derece) f

Bas Acilan Arasindaki Fark (derece)

CORONOGTAOMNELRORNVNWA UGIO ~ ©©O
4
4

'
=

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50 55 60 65 70
zaman (s)

Sekil.4.23. gamma d sirasiyla 0, 90 ve 180 derece oldugu durumlar igin lider-takipgi

bas acilar1 arasindaki farkin zamana gore grafigi.

4.2.3.Degerlendirme ve Sonuclar :

Son yillarda insansiz hava araglarinin sivil ve askeri amaglarla kullanim taleplerinin
artmasi, bu hava araclarinin tekli ve ¢oklu olarak gorev yapabilme kabiliyetlerinin
daha da gelistirilmesini gerekli kilmaktadir. Bu kapsamda hava araglarinin
matematiksel olarak modellenmesi ugus dinamiklerinin daha iyi anlasilmasi ve

gerekli kontrol algoritmalarinin gelistirilmesi 6nem arz etmektedir.

Bu tez kapsaminda éncelikle tek bir doner kanatli IHA i¢in Askida Kalma, Iki Nokta
Aras1 Takip ve Kare Patern rotalarinda otonom olarak seyriisefer yapabilmesi i¢in
gerekli stabilizasyon kontrol ve seyriisefer algoritmalar1 tasarlanmis ve simiilasyon
ortaminda denenmistir. Kontrol sistemi olarak geleneksel c¢oklu ve kaskat PID

kontrol unsurlar1 kullanilmistir.
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Kontrol katsayilari, simiilasyondan alinan, belirlenen yoriingeye ait gerceklesen ve
istenen kontrol sonuglar1 kiyaslanarak elle ayarlanmis ve kontroloriin olgunlugu
RMS Sapma ve Maksimum Sapma performans kriterleriyle degerlendirilmistir.
Sonuglarin IHA nin gercek bir gorev basarimi igin gerekli isterleri karsiladig

gorilmistir.

Tekli déner kanathi IHA nin stabilizasyon ve otonom seyriisefer icin gerekli kontrol
sistemi tasarrmindan sonra ¢oklu gorev yapacak IHA lar igin lider-takipgi kooperatif
ucus algoritmasi tez kapsaminda gelistirilmis ve simiilasyonda kosturularak iki
DIHA igin sonuglar degerlendirilmistir. Gelistirilen kooperatif ucus algoritmasi
sayesinde degisen gorev durumlarma bagl olarak DIHA larin performanslar:
incelenmistir. Askida Kalma ve Kare Patern rotalari i¢in belirlenen ugus profili
simiilasyonda basariyla gerceklestirilmistir. Lider-Takip¢i kontrol algoritmasi
sayesinde lider-takipgi arasindaki mesafe, takipg¢inin lidere gore goreli agisal konumu

ve bag bilgisi kontrolii yapilabilmektedir.

Geligstirilen stabilizasyon, otonom seyriisefer ve koopereatif ugus algoritmalarinin
simiilasyon ortaminda basarili sonuglar verdigi goriilmiistiir. Yapilan c¢alismanin
deneysel olarak ger¢ek ortamda denenmesi i¢in Oncelikli olarak uzaktan kumandali
model helikopterlerin kullanilmasinin uygun oldugu diisiiniilmektedir. Helikopter
gbovdesi lizerine ivmedlger, doniidlger, manyetik alan sensorii, barometrik altimetre
ve kiiresel konulama sistemi (GPS) gibi sensorlere sahip bir elektronik devre
takilacaktir. Bu devre iizerinde Oncelikle stabilizasyon daha sonra otonom ucus
algoritmalar1 kosturulabilinir. Boylelikle ¢oklu kooperatif ugus icin gerekli olan alt

yapinin saglanabilecegini diisliniilmektedir.
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