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Insansiz Hava Araglari (IHA) uzaktan kontrol edilebilen, igerisinde fiziki olarak pilot
bulundurmadan ugabilen hava araglaridir. Bu sebeple insansiz hava araci sistemleri
karmasik yapida olup, birden fazla alt sistemin birlikte calisabilmesi ile gorevlerini
yerine getirebilmektedir. Teknolojik gelismelere bagli olarak insansiz hava araglari,
mevcut gorevlerini miidahale olmaksizin gerceklestirebilecek robotik yapilara
evrilmistir ve insansiz hava araglari igin otopilot sistemleri 6nemli bir arastirma konusu
haline gelmistir. Otopilot sistemleri, hava aracinin otomatik olarak kontrol
edilebilmesini saglar. Otopilot, kuyruk ve kanatlarda yer alan kontrol yizeyleri ve
motoru kontrol ederek, ugagin belirlenen amagla ugmasini hedeflemektedir.

Bu tez raporunda, insansiz hava araglari igin otopilot gelistirme ve benzetimi
gerceklestirilmisgtir.  Oncelikle dogrusal olmayan iki farkli platform modeli,
Matlab/Simulink ortaminda belirlenen denge (trim) kosullarinda dogrusallastirilmis ve
elde edilen dogrusal modeller ile dogrusal olmayan modellerin karsilastirmasi
yapilmistir. Secilen iki platform modeli i¢in Matlab/Simulink ortaminda PID tabanli
otopilot gelistirilmis ve test sonuglar1 verilmistir. Ayn1 zamanda gelistirilen otopilotun
X-Plane programi ile yazilim dongiisii (SIL) tabanli benzetim ortami hazirlanmig ve
benzetim sonuglart gosterilmistir. Buna ek olarak, platformlardan bir tanesinde yapisal
degisiklige gidilmis ve yapisal degisiklikler sonrasinda ortaya ¢ikan yeni platform i¢in
Matlab/Simulink ortaminda hem PID tabanli hemde LQR tabanli otopilot gelistirilmis
ve test sonuglari verilmistir. Son olarak platformda yapisal degisimden kaynakli kutle
degisiminin otopilot {izerine etkisi incelenmistir.
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Unmanned Aerial Vehicles (UAV) are aerial vehicles that can be controlled remotely
and fly without a pilot. For this reason, unmanned aerial vehicle systems are complex
and can fulfill their duties with the multiple subsystems. Due to technological
developments, unmanned aerial vehicles have evolved into robotic structures that can
perform their current tasks without intervention, and autopilot systems for unmanned
aerial vehicles have become an important research subject. Autopilot systems allow the
aircraft to be controlled automatically. The autopilot aims to fly the aircraft with the
specified purpose by controlling the control surfaces on the tail and wings and the
engine.

In this thesis report, autopilot development and simulation for unmanned aerial vehicles
has been performed. First, two different platform models, which are non-linear, were
linearized in the equilibrium (trim) conditions determined in Matlab/Simulink
environment and the linear models obtained were compared with the nonlinear models.
PID based autopilot was developed and given test results in Matlab/Simulink
environment for two platform models. At the same time, software in loop (SIL) based
simulation environment was prepared with the X-Plane program of the autopilot and
simulation results were shown. In addition, a structural change was made in one of the
platforms and both PID-based and LQR-based autopilot were developed and given test
results in Matlab/Simulink environment for the new platform that emerged after
structural changes. Finally, the effect of weight change due to structural change on
autopilot on the platform was examined.
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1. GIRIS

1.1 Insansiz Hava Araa Sistemlerinin Gelisimi ve Ozellikleri

Insansiz Hava Araclar1 (IHA) insansiz olarak ugus yapabilen, otomatik kalkis ve inis
ozelligine sahip, otonom olarak kontrol saglayabilen, uzaktan yonlendirilebilen, faydali
yiikler tasiyip, istenilen gorevi gerceklestirebilen hava araglaridir. THA’lar sivil ve
askeri amaclarla kullanilan bir tarihe sahiptir. Insanoglunun gelisen teknoloji ile birlikte
IHA sistemlerine olan ilgisi her gegen giin artmaktadir. Artan ilgi ile beraber IHA larin
kullanim sahas1 da giderek genislemektedir. Giiniimiizde IHA’lar farkli kullanim

alanlar1, boyutlar, fiziksel yapilar gibi 6zellikleri ile karsimiza ¢ikmaktadir.

Askeri THA uygulamalan kesif, gézetleme, hedef tespiti, erken uyari, savunma, saldiri
gorevlerini kapsamaktadir. Sivil ve ticari IHA uygulamalar1 giivenlik, arama kurtarma,
tarim, enerji, madencilik, hobi amagl kullanilmaktadir (SSB-Turk Savunma Sanayii
Uriin Katologu, 2019).

Gelismis tlkeler gelecegin savas meydanlarinda insansiz hava ve kara araclarina,
insansiz silah sistemlerine fazlasiyla yer vereceklerdir. Insansiz hava araci sistemleri de
sagladig1 avantajlar neticesinde gelecekte cok onemli bir uygulama alani olacaktir.
Pilotlu savas ugaklarinin gorevlerini yerine getirebilecek pilotsuz savas ugaklarinin
yapimma yonelik calismalarin  giderek artmaya basladign  goriilmektedir. THA
sistemlerinin gelisimi ve bu alana yatirirmin giderek artmasiyla biiylik bir pazar ortaya

cikacaktir. Tiirkiye’de bu pazarda kendine yer edinmeye ¢aligmaktadir.

[HA sistemleri; insan saglig1 agisindan zararli olan ortamlarda ugus kabiliyetinin olmast,
tasarim ¢esitliliginin bulunmasi, havada kalma stiresi, gorev ¢esitliliginin bulunmasi,
maliyeti gibi sahip oldugu yetenekler bakimindan insanli hava araclarina gore
avantajlara sahip iken haberlesme ag1 cergevesinde limitli olmasi, yavas hareket
etmeleri, hava savunma sistemleri ve elektronik harp etkisine kars: etkisiz kalmas1 gibi

ozellikler bakimindan dezavantajlara sahiptir. IHA sistemlerinin daha da



gelistirilmesine yonelik arastirma ve gelistirme faaliyeti bir¢cok {ilke tarafindan
yiritiilmektedir. Gelecekte giines enerjisi sistemleri ve niikleer enerji sistemlerinin de
kullanilabilmesi ile insansiz hava araglarinin havada kalma siireleri artirilacak ve

atmosferde bir uydu gibi ucabilecek yetenege sahip olacaktir (Bento, 2008).

[HA sistemlerinde hava aracinin uzaktan kontrol ve kumanda edilebilmesini saglayan
Yer Kontrol istasyonu (YKI) ve YKIi’den verilerin insansiz hava aracina aktariimasini
saglayan Haberlesme Istasyonu (HI) ve belirli gorevleri icra eden IHA platformlar
bulunmaktadir. THA’lar yapisal olarak kontrol sistemleri, gii¢ sistemleri, haberlesme
sistemleri, tasiyici sistemleri gibi farkli bilesenlerden olusmaktadir. IHA sistemleri
bahsedildigi gibi birden fazla alt sistemin birlikte caligmasi ile meydana gelmektedir.
Bir basgka ifadeyle, Sekil 1.1°de gosterildigi tizere birden fazla bilesenin uyumlu ve es

zamanli1 ¢caligmasini gerektiren sistemlerdir.

[HA sisteminde yer alan bilesenler asagidaki gibidir.
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Insansiz hava araglar1 tamml1 gorevleri icra ederken, komuta ve kontrol kararlar1 yer
istasyonlarinda bulunan personeller tarafindan verilir. Bu sebepten dolay1 insansiz
sistemler esasinda insanlar tarafindan kontrol edilebilen makinalar olarak

gorulmektedir.

Otopilot sistemleri, belirlenmis rotada hava aracinin otomatik olarak kontrol edilmesini
saglar. Otopilot sistemleri, bu kontrolii kuyruk ve kanatlarda yer alan diimen pargalarini
mekaniksel, elektriksel ve hidrolik olarak kontrol ederek ugagin belirlenen rotada
ucmasini saglar. Modern sistemlerde, klasik ugus kontroliiniin yani sira motorlarin
calisma kuvveti de kontrol edilir. Bu sayede, hava aracinin hareketinin yani sira hizinin

da kontrolii saglanir (Eldem, 2014).

1.2 Tezin Amaci

Bu tez raporunda, insansiz hava araglari icin otopilot gelistirme ve benzetimi
gerceklestirilmistir. Matlab/Simulink ortaminda ‘Flight Dynamics and Control Toolbox’
tabanli AirLib kiitiphanesi kullanilarak iki farkli platform i¢in PID tabanli otopilotun
gelistirilmesi ve testi yapilmistir. Tasarlanan otopilotun X-Plane programi ile benzetim
ortam1 kurulmustur. Buna ek olarak, ucakta zirai uygulamalar i¢in yapisal degisiklige
gidilmis ve yapisal degisiklikler sonrasinda ortaya ¢ikan yeni platform i¢in hem PID
tabanli hem de LQR tabanli otopilot tasarimi yapilmistir. Ugaktaki kitle degisiminin

otopilot sistemi (izerine etkileri incelenmistir.

1.3 Tezin Kapsam

Bu tezin bolimlerinde ele alinan konular su sekildedir. BolUm 2; literatiirde gelistirilmis
otopilot tasarimlar1 tiizerine bilgiler igermektedir. Bolim 3; platform, koordinat
sistemleri, matematiksel modeller, Matlab/Simulink modelleri ve otopilot tasarimlar
hakkinda bilgiler icermektedir. BOlUm 4; otopilot tasarimimin test ve benzetim
sonuglarini, yapisal degisiklik ve Kitle degisiminin otopilot tasarimina etkisini

icermektedir. Bolim 5; yapilan ¢aligmalarin sonuglarini igermektedir.



2. KAYNAK OZETLERI

Literatirde yuvarlanma, yunuslama ve sapma hareketlerini saglayan kontrol yizeyleri
icin birgcok kontrol yontemi gelistirilmis ve otopilot tasarimi iizerine c¢alismalar

yapilmistir. Asagida bu konularda yapilmis ¢caligmalar listelenmistir.

Yuvarlanma ve yunuslama agilarinin kontrolii i¢in Matlab ortaminda PID tabanli
otopilot tasarlanmistir. Agik ve kapali ¢evrim sonuclar1 gdsterilmistir. Arduino karti
tizerinden donanim dongiilii test ve Flightgear benzetim ortami kurulmustur (Elsadig &
Elbakri, 2017).

Yuvarlanma ve yunuslama agilarinin kontrolii i¢cin APM Planner programi ve Ardupilot
kart1 kullanilarak donanim dongiilii test ortami ve X-Plane benzetim ortami kurulmustur
(Korkmaz, Ertin, Elbir, & Kasnakoglu, 2013).

Yuvarlanma, yunuslama ve sapma acilarmin kontrolii i¢in Arduino Mega karti
kullanilarak donanim dongiilii test ortami ve X-Plane benzetim ortami kurulmustur

(Erdogan, Atlas, & Kasnakoglu, 2015).

Yuvarlanma, yunuslama ve sapma agilarinin kontrolii i¢in Matlab ortaminda PD-
Feedback tabanli kontrolcli tasarlanmigs ve benzetimi yapilmistir. Gelecekte kok
yerlesimi, Dogrusal Karasel Regiilator (LQR), Dogrusal Karasel Gauss (LQG), Model
Ongoruliic Kontrol (MPC) ve Model Referansli Adaptif Kontrol (MRAC) gibi
kontrolctilerin verim, dogruluk bakimindan sistem performansi iizerine caligsmalar

yapilabilir (Armah, Yi, Choi, & Shi, 2016).

Insansiz suiistii araci igin hiz ve sapma acisinin kontrolii icin Matlab ortaminda
Dogrusal Karasel Regiilator (LQR) tabanli otopilot tasarimi yapilmis ve gevresel
etkenler altinda giidiim, engelden ka¢ma algoritmalarinin benzetimi ve basarisi test

edilmistir (Ahiska & Leblebicioglu, 2014).



Dikey inis kalkis yapabilen (VTOL) hava araci igin otopilot tasarimi yapilmis ve X-

plane programi iizerinden benzetim ortami hazirlanmistir (Yalgin & Ersoy, 2018).

Irtifa ve yunuslama acismin kontrolii i¢in PID ve SM tabanli otopilot kontrolciileri
karsilastirilmistir. Riizgar ve faydali ylik degisimlerine goére kontrolcii performansi

degerlendirilmistir (Johansen, 2012).

Yunuslama agisinin kontrolii igin PID ve Dogrusal Karasel Regiilator (LQR) tabanl
otopilot tasarimi1 gerceklestirilmis ve performans degerlendirmeleri yapilmistir.
Gelecekte, yuvarlanma ve sapma agilarini igeren kontrolcii tasarimi ile tam bir otopilot

sistemi gelistirilebilir (Malik & Singh, 2017).

Sabit kanatli platformlarda yuvarlanma, yunuslama ve sapma agilarinin kontrolii i¢in

Arduino kart1 kullanilarak PID tabanli otopilot tasarimi yapilmistir (Kerimoglu, 2011).

Sig Kadet platformu Uzerinde Kestrel otopilot sisteminin entegrasyon ve testi (izerine
calistlmistir (Erdos & Watkins, 2008).

Kiigiik insansiz hava araglari igin kullanilan otopilot sistemleri ve gelecegi iizerine

arastirma yapilmistir (Chao & Cao, 2007).

Kiiciik insansiz hava araglar1 i¢in PID tabanli otopilot tasarimi ilizerine calisilmistir
(Christiansen, 2004).

Doéner kanatli platformlarda yunuslama agisinin kontrolii i¢in Arduino Mega karti
kullanilarak diistik biitgeli PID tabanli otopilot tasarimi yapilmistir (Zhih, Ragavan, &
Shanmugavel, 2016).



Doner kanatl platformlardan toplanan ugus verileri ile sistem modeli olusturulmustur.
Yuvarlanma, yunuslama ve sapma agilarinin kontrolii i¢in Matlab ortaminda en uygun

PID parametrelerinin belirlenmesi izerine galismalar yapilmistir (Elbir, 2013).

Sabit kanatl platformlar i¢in gelismis kontrol yasalarinin tasarimi, uygulanmasi ve testi

lizerine ¢alismalar yapilmistir (Sartori, 2014) (Aribal, 2011).

Kiigik IHA’lar igin ISA-PID tabanli kontrolcii tasarimi iizerine ¢alistimistir (Chen,
Hag, & Lin, 2016).

Parrot AR.Drone2 platformu i¢in Bulanik Mantik tabanli Self-Tuning PD otopilot
tasarimi  ve Fixed-Gain PD otopilot tasarimi T{izerine calisilmis, performans

degerlendirmesi yapilmistir (Santoso, Garratt, & Anavatti, 2016).

Doner kanatli platformlarda yuvarlanma, yunuslama ve sapma agilarinin kontrolii i¢in
PD, PID ve Dogrusal Karese Regiilator (LQR) tabanli otopilot tasarimi gergeklestirilmis
ve performans degerlendirmeleri yapilmistir (Atalay, 2017).

Cift rotorlu sistem igin LQR tabanli otopilotun agirlik matrisleri pargacik siirii

optimizasyonu (PSO) ile belirlenmis ve testi yapilmistir (Ayad & Herman, 2017).

Yuvarlanma ag¢isinin kontrolii icin Matlab ortaminda otopilot kontrolciisii ¢calistirilmis
ve X-Plane uygulamasi tiizerinden benzetimi yapilmistir. Hava aracinin kontrol
ylizeylerinin hareketi bir servo ile modellenmis ve mikrodenetleyici {izerinden
stiriilmiistiir.  Gelecekte yuvarlanma ve sapma agilarinin birlikte kontrol edildigi

otopilot tasarimi ve test platformu gelistirilebilir ( Ribeiro & Oliveira, 2010).



Doner kanatli platformlar igin PID ve Bulanik Mantik tabanli Self-Tuning PID
kontrolciileri ile rota izleme algoritmalari olusturulmus ve hava aracinin yikli ve
yiiksiiz durumda rotadan sapmalari Kkarsilastirnlmistir (Sangyam, Laohapiengsak,
Chongcharoen, & Nilkhamhang, 2010).

Sabit kanatli platform i¢in Dogrusal Karesel Regulator (LQR) yontemi ile optimal
kontrolcii tasarimi yapilmistir (Catalbas, Gulten, & Ural Bayrak, 2015).

Yukarida kisaca anlatilan ¢aligmalardan da goriilecegi iizere otopilotlar; PID tabanl
otopilot tasarimi (Elsadig & Elbakri, 2017), (Johansen, 2012), (Malik & Singh, 2017),
(Kerimoglu, 2011), (Christiansen, 2004), (Zhih, Ragavan, & Shanmugavel, 2016),
(Elbir, 2013)], (Chen, Hag, & Lin, 2016), (Atalay, 2017), (Yal¢in & Ersoy, 2018),
Bulanik Mantik tabanli PID otopilot tasarimi (Kerimoglu, 2011), (Chao & Cao, 2007),
(Santoso, Garratt, & Anavatti, 2016), Yapay Sinir Aglar1 tabanli PID otopilot tasarimi
(Kerimoglu, 2011), (Chao & Cao, 2007), Dogrusal Kuadratik Regiilator (LQR) tabanli
otopilot tasarimi (Ahiska & Leblebicioglu, 2014), (Malik & Singh, 2017), (Atalay,
2017), (Catalbas, Gulten, & Ural Bayrak, 2015), (Ayad & Herman, 2017) gibi farkli
yaklasimlar ile tasarlanabilmektedir. Literatirde farkli platformlar ig¢in yazilim déngusu
ve donanim dongiisii tabanli kontrolcii tasarimlarini ve benzetimlerini 6zetleyen genel

gosterim Sekil 2.1’ de verilmistir.
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Sekil 2.1 Test Platformu Genel Gésterimi ( Ribeiro & Oliveira, 2010)



3. MATERYAL VE YONTEM

3.1 Platform Dinamikleri ve Ozellikleri

3.1.1 Platforma genel bakis

Bir ucagin ne kadar iyi ugtugu, ucagin kararliligi ve kontrolii ile dogru orantilidir.

Kararlilik, ucak denge durumundayken, pilot tarafindan veya atmosferik olaylardan
dolay1 meydana gelen bozucu etkilere ragmen denge durumunu koruma egilimidir.
Ugagin kararliligi, statik ve dinamik kararlilik olarak ikiye ayrilmistir. Statik kararlilik;
ucak dengede ve diiz ugus gergeklestiriyorken ki kararliligina denir. Bu durumda agirlik
merkezi etrafinda ortaya ¢ikan kuvvetlerin toplami ve momentlerin toplami sifira esit
olmaktadir. Bu sartlarda ugagin denge durumunda veya denge kosullarinda ugtugu
sOylenmektedir. Dinamik kararlilik; ucagin denge noktasi bozulduktan sonra ki

kararliligina denir (Nelson, 1998).

Ucgusun basarili ve giivenilir olmast igin kararliligin 6nemi oldukga biiytiktiir. Bir
ucusun basarilt olabilmesi ugagin denge ucusu yapabilmesine, farkli ucgus hizlari,
irtifalar1 ve yonelimleri i¢in manevra Kkabiliyetine sahip olabilmesine baghdir.
Aerodinamik kontrol ylzeyleri kanat¢iklar (aileron), irtifa dumeni (elevator), yon
dimeni (rudder) ve motor itme kuvveti (thrust) kontroli ile bir ugak dengeli ugus ve
manevralar yapabilmektedir. Bu durumda, ugagin kararlilik ve kontrolii i¢in en dnemli

parcanin, kontrol sistemlerinin tasarimi ve performansi oldugu anlasilmaktadir.


https://tr.wikipedia.org/wiki/Kanat%C3%A7%C4%B1k

3.1.2 Kontrol ytzeyleri

Yunuslama Yon Diimeni
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(Elevator)
Kanatcik
«~ (Aileron)
Yuvarlanma
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X
Uzunlamasina z
(Longitudinal) .
Eksen le'ey
(Vertical)
Eksen

Sekil 3.1 Kontrol Yuzeyleri (Johansen, 2012)

Ugaklarin agirlik merkezinde birbirine dik 3 eksen iizerinden serbestge hareket

edebildikleri diigtiniilebilir. Bu eksenlerden x eksenine boylamsal (longitudinal) eksen, y

eksenine yanal (lateral) eksen ve z eksenine dikey (vertical) eksen adi verilmektedir.

Bir ugagin, bu eksenlerdeki ugus yonelimi ve yeryiiziine gore durusu Sekil 3.1’ de

gosterilen kontrol yiizeyleri ile saglanmaktadir. Kontrol yizeyleri kanatgiklar, irtifa

dimeni ve yon dumeninden olugsmaktadir.

e Ucagin boylamsal eksen etrafindaki hareketine yuvarlanma (roll) hareketi denir.

Yuvarlanma hareketi kanatgiklar tarafindan saglanmaktadir.

e Ucagin yanal eksen etrafindaki hareketine yunuslama (pitch) hareketi denir.

Yunuslama hareketi irtifa diimeni tarafindan saglanmaktadir.

e Ucagin dikey eksen etrafindaki hareketine sapma (yaw) hareketi denir.

Sapma hareketi yon diimeni tarafindan saglanmaktadir.


https://tr.wikipedia.org/wiki/Kanat%C3%A7%C4%B1k

Bir ugagin, bu eksenlerde havadaki ugus hizt motor itme kuvveti ile saglanmaktadir.

Motor itme kuvveti motor gaz kolu (throttle) tarafindan ayarlanmaktadir.

Kanatciklar, irtifa dimeni ve yon diimeni gibi aerodinamik kontrol yuzeylerindeki ve
motor gaz kolu Uzerindeki sapmalar sirasiyla dq, de, 0, O, Olarak ifade edilir (Flight
Control Surfaces, 2020).

3.1.3 Ucus evreleri

Ugusun baslangicindan bitisine kadar olan asamalar ucus evreleri olarak adlandirilir
(Goblet, Fala, & Marais, 2015). Bu tez kapsaminda ugak seyir evresinde oldugu
varsayllmistir. Bir ugus i¢in ugus evreleri semas1 Sekil 3.2°de gosterilmis ve Cizelge

3.1°de agiklamalari yapilmustir.

Sekil 3.2 Ugus Evreleri

Cizelge 3.1 Ugus Evrelerinin Tanimlar1 (Goblet, Fala, & Marais, 2015)

Ucus Evresi Tanim

Taksi (Taxi) Ucagin kalkigtan dnce ve inisten sonra yerde yaptigi
aksi (Taxi
harekete denir.

Ugagin kalkis giicii uygulandiktan sonra 35 feet pist
Kalkis (Take-off) o .
yuksekligine ulasana kadar yaptig1 harekete denir.

‘ Ucagin pozitif tirmanma orani ile hedeflenen irtifaya
Tirmanma (Climb) . _
erisene kadar yaptig1 harekete denir.

] ] Ucagin hedeflenen irtifada diizgilin ucus yaptig1 harekete
Seyir (Cruise) den
entir.
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Cizelge 3.1 Ugus Evrelerinin Tanimlar1 (Goblet, Fala, & Marais, 2015) (devam)

Ugagin negatif tirmanma orani ile yaklasma evresine
Alcalma (Descent) .
kadar yaptig1 harekete denir.

Ugagin 1000 feet pist yiiksekliginden inis palyesine
Yaklagma (Approach) .
kadar yaptig1 harekete denir.

. ‘ Ugagin inis palyesinden piste temas edip pisten ¢ikisina
Inis (Landing) .
kadar yaptig1 harekete denir.

3.1.4 Koordinat sistemi

Bir ucagin hareketini tanimlamak i¢in hareket denklemlerinin uygun bir koordinat
sisteminde belirtilmesi gerekir. Ugagin hareketini tanimlayabilmek i¢in genelde iki

koordinat sistemi kullanilir (Nelson, 1998).

Birinci koordinat sistemi Dinya’nin yiizeyine gore sabitlenmis ataletsel koordinat
sistemidir. Ugagin hareketini ataletsel koordinat sistemi iizerinden belirtebilmek i¢in
kullanilir. N ekseni kuzeyi, D ekseni diinya merkezini ve E ekseni doguyu

gostermektedir (Nelson, 1998). Ataletsel koordinat sistemi Sekil 3.3°de gosterilmistir.

Sekil 3.3 Ataletsel Koordinat Sistemi
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Ikinci koordinat sistemi ucaga gére sabitlenmis gévde (body) koordinat sistemidir.
Ugagin kiitle merkezinde birbirine dik olacak sekilde bulunur ve X, ekseni ugagin
burnunu, Yy, ekseni ugagin sag kanadini ve Zp ekseni ugagin altin1 gosterir (Nelson,
1998). Govde koordinat sistemi Sekil 3.4‘de gosterilmistir.

Xb

7z == Yo

Sekil 3.4 Govde Koordinat Sistemi (Cessna Skyhawk Specifications, 2020)

3.1.5 Aerodinamik model

Ucagm pilot tarafindan kontrolii, o u¢agin dinamik 6zelliklerinin dogru anlagilmasi ile
iligkilidir. Bu nedenle ucagin dinamik Ozelliklerinin hareket ile iliskisini anlamak,

otopilot tasarimi i¢in de énemlidir.

Ugaga ucus sirasinda etki eden kuvvetler; aerodinamik, itme ve yercekimi
kuvvetlerinden olusur. Xb, Yb Ve Zn gdvde (body) eksenleri boyunca aerodinamik kuvvet
bilesenleri X, Y ve Z ; itme kuvvet bilesenleri Tx, Ty ve T; ; yergekimi kuvvet bilesenleri
Wy, Wy ve W, ‘dir. Ugaga etki eden aerodinamik kuvvet, acrodinamik moment, agisal
hiz ve dogrusal hiz bilesenleri Sekil 3.5°de gosterilmis ve Cizelge 3.2°de agiklamalari

yapilmistir.
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V4 Z;
Sekil 3.5 Ugaga Etki Eden Bilesenler (Nelson, 1998)

Cizelge 3.2 Ugaga Etki Eden Bilesenlerin Tanimlari (Nelson, 1998)

Govde Eksenleri Xp Yy Zy
ftme Kuvvet Bilesenleri T, T, T,
Yergekimi Kuvvet Bilesenleri W, w,, W,
Aerodinamik Kuvvet Bilesenleri X Y Z
Aerodinamik Moment Bilesenleri i, M N
Dogrusal Hiz Bilesenleri u % w
Agisal Hiz Bilesenleri p q r
Her Eksen Etrafindaki Eylemsizlik Momenti L, L, I,
Carpim Eylemsizlik Momenti 1, I, Lyy

Aerodinamik kuvvet katsayilar1 (Cp, Cs, Cr ), dinamik basing (Q) ve kanat alan1 (S)
bakimindan aerodinamik kuvvet denklemleri esitlik 3.1, 3.2 ve 3.3 ile tanimlanir
(Nelson, 1998).

X=C, 0S8 (3.1)
Y=C;0S (3.2)
7=C0S (3.3)

Aerodinamik moment katsayilart (Cy, Cn, Cn ), dinamik basing (Q), kanat alani (S) ve
kanat agiklig1 () bakimindan aerodinamik moment denklemleri esitlik 3.4, 3.5 ve 3.6 ile

tanimlanir (Nelson, 1998).
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L=CQSI (3.4)
M=CpQSlI (3.5)
N=C,0QSI (3.6)

Aerodinamik kuvvet katsayilar1 (Cp, Cs, CL) ve aerodinamik moment katsayilar1 (Cy,
Cm, Cn) bir platformun durum degiskenleri cinsinden ve aerodinamik kontrol girisleri

cinsinden tanimlanmis fonksiyonlar olarak ifade edilmektedir.

Aerodinamik model i¢in aerodinamik kuvvet ve moment katsayilar esitlik 3.7, 3.8, 3.9,
3.10, 3.11, 3.12 ile tanimlanmaktadir ( Rauw, 2001).

qc

CD = CXO + CXO(a + CXazaz + CXa3a3 + Cxq7+ CXSr(ST + CX6f6f
3.7)
+ Cxaafa 6f
pb rb
Cs = Cy, + CYEB + Cypﬁ + Cyrﬁ + CY5a606 + CY5T6T + Cyaara& (3.8)
C,=¢C C C 3+ cC ac Cy;. 6.+ C 8.2+ C;. 6
L =0z + Cz 00 + z,3% + Zq7+ Zs, et Zs,p2 B+ Zs Of
(3.9)
+ Czasfaf 6f
pb rb
Cl = Clo + ClﬁB + Clpﬁ + Clrﬁ-i- ClSaSa + ClSrSr + Claaaada (310)
5 qc 5 rb
Cn = Cpy + Cp o+ Cmaz(x + Cmq 7+ Cmae6e + Cmﬁzﬁ + Cmrﬁ
(3.11)
+ CmeSf
pb rb qc
Cp=Cyy + CnBB + Cnpﬁ'i' Cnrﬁ"’ Cn5a6a + Cn5r6r + quv
(3.12)
+ CnB3IB3
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Durum degiskenleri (V o fp g r v 6 ¢ Xe Ye Ze (H)) Cizelge 3.3°de gosterildigi gibi

tanimlanir.

Cizelge 3.3 Durum Degiskenleri

Durum Degiskenleri
|4 Hiz

Hlcum Acisi

Yuvarlanma Acisal Hiz

a
S Kayma Acisi
Y
q

Yunuslama Agisal Hiz

r Sapma Acisal Hiz

Sapma Acist

W
0 Yunuslama Agist
¢

Yuvarlanma Agisi

Xe X Eksenindeki Pozisyon

Ye Y Eksenindeki Pozisyon
Ze(H) | Z Eksenindeki Pozisyon

Aerodinamik kontrol girisleri ( 6, , da , de , 0r , Ot ) Cizelge 3.4°de gosterildigi gibi

tanimlanir.

Cizelge 3.4 Kontrol Girisleri

Kontrol Girisleri

& Motor Gaz Kolu Uzerindeki Sapma

o Kanatciklar YUzeyindeki Sapma

5, Irtifa Diimeni YUzeyindeki Sapma

6, YOn Dimeni Yuzeyindeki Sapma

¢ Kanatgiklar (Flap)Yizeyindeki Sapma

Hicum agis1 (a) ve kayma acisi (5), Sekil 3.6°da gosterildigi gibi hiz bilesenleri

cinsinden tanimlanabilir.
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Sekil 3.6 Hiicum Agisi (o) ve Kayma Agisi (B) (Nelson, 1998)

Hiz (V), Hucum agis1 (o) ve kayma agisi (5) denklemleri esitlik 3.13, 3.14 ve 3.15 ile

tanimlanir (Nelson, 1998).

V=(u?+v?+wt)z (3.13)

r— tan‘lg (3.14)
v

B = sm‘lv (3.15)

Hicum agis1 ve kayma agis1 15 dereceden kiigiikse, denklemler esitlik 3.16 ve 3.17 ile
gosterilebilir (Nelson, 1998).

(3.16)

(3.17)

<Ik 2%

Ucus hatt1 agis1 (y) ve Irtifa (H ), hiz bileseni cinsinden esitlik 3.18 ve 3.19 ile

tanimlanir ( Rauw, 2001).

H =V siny =V sin(6 — a) (3.18)

H
y = 6 — a = arcsin <V> (3.19)
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3.1.6 Dogrusal olmayan matematiksel model

Ucak hareket denklemleri, temel Newton yasalarindan tiiretilmistir. Bu denklemler ifade
edilirken ugaga gore sabitlenmis govde koordinat sistemi kullanilmaktadir ( Rauw,
2001).

Newton'un ikinci yasasina gore genel kuvvet ve moment denklemleri esitlik 3.20 ve
3.21 ile ifade edilmektedir (Nelson, 1998).

ZF=%(TnV)+m(WXV) (3.20)

ZM=%(I W) +Wx(I - W) (3.21)

Cizelge 3.5 Denklem Tanimlamalari

F=[Xp VY5 Z5] Kuvvet Vektori
M=[LMN] Moment Vektor(
V=[uvw] Hiz Vektora
W=][p,q,r] Acisal Hiz Vektori
b =[¢,09] Durum Vektoru
m Ugagin Kiitlesi
Lex =l —l
I=|-Lx L, -1, Atalet Moment Matrisi
L —lpy Iy

Dogrusal olmayan ugak modeli, dinamik ve kinematik hareket denklemlerinden yola
¢ikilarak olusturulmustur. Kuvvet, moment ve durum denklemlerinden olusan ii¢

vektorel denklem asagida aciklanmustir.
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3.1.6.1 Kuvvet denklemleri

Newton'un ikinci hareket yasasina dayanan kuvvet denklemleri, Uucaga gore sabitlenmis
govde koordinat sisteminin eksenleri boyunca ugaga etki eden tiim kuvvetler arasindaki

denge durumunu tanimlamaktadir (Sartori, 2014).

F=1[Xs, Ys, Zs | kuvvet vektorii, ugagin kiitle merkezine etki eden aerodinamik

kuvvetlerin, yercekimi kuvvetinin ve motor itme kuvvetinin toplamini igerir.

Kuvvet vektoriniun, vektorel denklemi esitlik 3.22 ile gosterilmistir (Nelson, 1998).

F=mV+WxmV (3.22)

Bu denklemler skaler olarak esitlik 3.23, 3.24 ve 3.25 ile gosterilmistir (Sartori, 2014).

Xg=m@+qw —1rv) (3.23)
Y =m @+ ru—pw) (3.24)
Zg =m (W +pv—qu) (3.25)

3.1.6.2 Moment denklemleri

Newton'un ikinci hareket yasasina dayanan moment denklemleri, ugaga gore
sabitlenmis govde koordinat sisteminin eksenleri etrafinda ugaga etki eden tiim

momentler arasindaki denge durumunu tanimlamaktadir (Nelson, 1998).

Ucagim kiitle atalet momenti ve c¢arpim atalet momenti, ugagin yapisal sekline ve
kiitlesinin dagilim sekline baghdir. Bir ucagin atalet momenti ne kadar biiylikse, o

ucagin donmeye kars1 gosterdigi direng o kadar biiyiik olacaktir (Nelson, 1998).

M=[L,M,N ] moment vektorl, ucagin kiitle merkezi etrafinda ucaga etki eden

momentlerin toplamini igerir.
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Moment vektoriinin, vektorel denklemi esitlik 3.25 ile gosterilmistir (Nelson, 1998).

M=I-W+WxI-W (3.25)

Ugagin atalet moment matrisi esitlik 3.26 ile gosterilmistir (Nelson, 1998).

Ixx _Ixy _Ixz
I=|-Lx L, -—I, (3.26)
_sz _Izy Izz

Ugagin simetrik yapisindan dolayi Iy, = I, = 0°dur.

Bu denklemler skaler olarak esitlik 3.27, 3.28 ve 3.29 ile gosterilmistir (Sartori, 2014).

L=plLy— 7L, — pqly, + qr(l;; — Iyy ) (3.27)
M = quy + 1Ly — 1) + (pz - 7‘z)l;vcz (3.28)
N =71, — ply, + PCIUyy — Ly )+ qrl,  (3.29)

3.1.6.3 Durum denklemleri

Kinematik hareket denklemlerine dayanan durum denklemleri, ucagin durumunun

zamana gore davranigini tanimlamaktadir (Sartori, 2014).

Durum denklemleri, ataletsel koordinat sistemi ve govde koordinat sistemi eksenleri

arasindaki Euler agilarinin zamana gore tiirevleri ile ifade edilir (Sartori, 2014).

® = [ ¢, 0,9y ] Euler agilan vektori, ugagin ataletsel koordinat sistemindeki yonelimini
gostermektedir (Sartori, 2014).

Durum vektorunin denklemi esitlik 3.30 ile gosterilmistir (Sartori, 2014).
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®=[E(P)]-W (3.30)

Ugagin Euler agilar1 doniisiim matrisi esitlik 3.31 ile gosterilmistir (Sartori, 2014).

1 sin ¢tanf cos¢ptand
E(®)=|0 cos ¢ —sin¢ (3.31)
0 sin¢g/cos@ cos¢/cosb

Bu denklemler skaler olarak esitlik 3.32, 3.33 ve 3.34 ile gosterilmistir (Sartori, 2014).

¢ =p+qsin ¢ptanf +rcos¢ptand (3.32)
6 = qcos¢ —rsing (3.33)
Y = gsin¢/cosb + rcos¢/cos b (3.34)

Agisal hiz denklemleri skaler olarak esitlik 3.35, 3.36 ve 3.37 ile gosterilmistir (Sartori,
2014).

p=¢— Psinh (3.35)
q =6 cos¢ +1pcosBsing (3.36)
r =1 cos B cos¢p — O sin ¢ (3.37)

3.1.7 Dogrusal matematiksel model

Dogrusal olmayan hareket denklemleri, ucagin dinamik davranislarini incelemek igin

ucus periyodu boyunca genel gecerlilige sahiptir (Sartori, 2014).

Yapilacak c¢alismalar1 basitlestirebilmek amaciyla dogrusal olmayan hareket
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denklemlerinin belirli ugus kosullar altinda dogrusallastiriimasi ve bu galismalarin
dogrusal matematiksel model tizerinden gergeklestirilmesi tercih edilir. Dogrusal modeli
elde etmek i¢in kullanilan yaklasim, kuclk bozunumlar teorisine (small-disturbance
theory (Nelson, 1998)) dayanmaktadir. Bu teoriye gore ucagin hareketinde Kararl
durumun yani sira kiigiik bir sapmanin oldugu varsayilir. Simetrik ugus kosullari, sabit
itici kuvvet ve kiiciik sapmalar varsayilarak yukarida verilen Kuvvet, Moment ve
Kinematik matematiksel denklemleri basit haline getirilebilir. Bu sayede ugagin hareketi
durum degiskenlerine veya aerodinamik kontrol girislerine goére boylamsal ve yanal
olarak ikiye ayrilmaktadir. Xg, Zg ve M denklemleri u & q 6 durum degiskenleri ve J. ,
o: aerodinamik kontrol girisleri cinsinden ifade edilebilir. Ys, L ve N denklemleri fp r y
¢ durum degiskenleri ve d. , J- aerodinamik kontrol girisleri cinsinden ifade edilebilir.
Boylece iki hareket ayri ayri incelenebilir ve bir diizlemdeki aerodinamik kontrol

girisleri yalnizca o diizlemdeki durum degiskenlerini etkiler (Sartori, 2014).

Ucagin modellenmesi ve benzetimi icin modern kontrol teorileri uygulanabilir. Boylece
boylamsal ve yanal dizlemler icin hareket denklemleri durum uzay gosterimi seklinde
yazilabilir (Nelson, 1998).

Boylamsal(x;,,,) ve yanal diizlemler(x;,.) i¢in durum uzay gosterimi esitlik 3.38 ve 3.39

ile gosterilmistir (Nelson, 1998).

Xion = Alon X1on + Bion Uion (338)

Xiat = Atat Xiat + Blat Wat (3-39)

Boylamsal hareket i¢in durum degiskenleri (x;,,) ve aerodinamik kontrol girisleri

(ugon) icin durum uzay gosterimi esitlik 3.40 ve 3.41 ile gosterilmistir (Nelson, 1998).

Xion = (3.40)

SODQR &
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59] (3.41)

Uion = [5t

Yanal hareket i¢in durum degiskenleri (x;4;) Ve aerodinamik kontrol girigleri (u;4;) igin

durum uzay gosterimi esitlik 3.42 ve 3.43 ile gosterilmistir (Nelson, 1998).

|

Xige =17 (3.42)
H
¢

o = [ 3] (3.43)

3.1.8 Platform

Bu tez kapsaminda, otopilot tasarim uygulamasi i¢in kullanilacak insansiz hava araci
platformu IAI Pioneer olarak se¢ilmistir. Se¢ilen hava aract modelinin Matlab
ortaminda modellenebilir olmasi ve X-Plane uygulamasi itizerinde benzetim imkani
saglamas1 yapilacak calisma bakimindan onemlidir. Bu sebeple ikinci bir platform

olarak Cessna 172 kullanilmustir.

[lk olarak insansiz hava araci olan IAI Pioneer i¢in otopilot tasarimi yapilmustir. Ikinci
olarak insanli hava araci olan Cessna 172 i¢in otopilot tasarimi yapilmistir. Ugiinc
olarak zirai uygulamalar i¢in yapisal degisiklige gidilmis Cessna 172 i¢in otopilot

tasarimi yapilmistir.

3.1.8.1 1Al Pioneer

IAI Pioneer, kesif ve gozetleme amaciyla AAI Corporation ve Israel Aircraft Industries
tarafindan gelistirilen tek motorlu, sabit kanatl bir insansiz hava aracidir (AAl RQ-2
Pioneer, 2020).
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Sekil 3.7 1Al Pioneer (RQ-2A Pioneer, 2020)

Cizelge 3.6 1Al Pioneer Teknik Ozellikleri (AAI RQ-2 Pioneer, 2020)

Uzunlugu 4,26 metre
Kanat A¢ikligi 5,15 metre
Yiiksekligi 1,00 metre

Maksimum Kalkis Agirhigr {205 kilogram

Motor Glicu 26 beygirgicl (19 kW)

Maksimum Hiz 110 knot (204 kilometre/saat)

Maksimum Menzil Hizi 70 knot (130 kilometre/saat)

Stall Hizi 40 knot (74 kilometre/saat)

Maksimum Irtifa 15000 feet (4600 metre)

3.1.8.2 Cessnha 172 Skyhawk

Cessna 172 Skyhawk, Cessna Aircraft Company tarafindan iiretilen dort koltuklu, tek
motorlu, sabit kanatli bir ugaktir (Cessna Skyhawk Specifications, 2020).
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Sekil 3.8 Cessna 172 Skyhawk (Cessna Skyhawk Specifications, 2020)

Cizelge 3.7 Cessna 172 Skyhawk Teknik Ozellikleri
(Cessna Skyhawk Specifications, 2020)

Uzunlugu 8,28 metre
Kanat Agikligi 10,92 metre
Yiiksekligi 2,72 metre
Bos Agirlig 744 kilogram

Maksimum Kalkis Agirlig

1157 kilogram

Maksimum Yiik Agirhigr  [412 kilogram
Motor Lycoming 10-360-L2A
Motor Glicu 180 beygirguci (134 kW)

Maksimum Hiz

163 knot (302 kilometre/saat)

Maksimum Menzil Hiz1

124 knot (230 kilometre/saat)

Stall Hizi

48 kcas (89 kilometre/saat)

Maksimum Tirmanma Hiz1

3,7 metre/saniye

Maksimum Irtifa

14000 feet (4267 metre)
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3.2 Otopilot Sistemleri

Otopilot, belirli durumlar altinda ugagin herhangi bir insan miidahalesine gerek
kalmaksizin ugabilmesini saglayan bir sistemdir. Gunuimuz otopilot sistemleri rutin
olaylarda pilotlarin is yiiklerini azaltacak sistemler olarak karsimiza ¢ikmaktadir. Bu
sebeple otopilot tasarimlar1 kendi baslarina bir ucagi ugurabilecek bir seviyede heniiz
degillerdir. Ancak otopilot sistemlerinin gun gegtikge gelismesi, kararli ve kontrollii

olarak calismasi bu teknolojinin gelisecegini gostermektedir.

Ucgus oOncesinde rota, irtifa, hiz gibi girdiler Ugus Yonetim Sistemine (FMS) girilir,
ucaktan gelen sensor verileri Ugus Kontrol Merkezi (FCC) tarafindan toplanip,
islenerek hareket sistemlerine kumanda bilgileri gonderilir. Bdylece otopilot sistemleri
ile ucusun emniyetli bir sekilde tamamlanmasma hedeflenir. Istenildigi durumda
Otopilot Kontrol Paneline (MCP) pilotlar miidahalede bulunarak; irtifa, yon, tirmanma
ve alcalma gibi degisiklikler yapabilirler. Ugus esnasinda emniyeti etkileyecek bir
durum séz konusu oldugunda ilgili uyar1 sistemleri devreye girerek, pilotun ugus
kontroliinii devralmasina yardimei olur. Bir ugak platformunda otopilotu destekleyici
Aletle Inis Sistemi (ILS) gibi birgok sistem bulunur (Otopilot Nasil Calisir? , 2015).

Bu ¢alismada bir platform icin MATLAB ortaminda otopilot tasarimi gergeklestirilmis
ve gercek platform (zerinde otopilotun performansi test edilmeden Once benzetim
ortaminda denenebilecek bir alt yapi olusturulmustur. Bdylece otopilot tasariminin
performansinin ve uygulanabilirliinin artirilmast yoniinde tasarim ve test ortami

olusturulmustur.

3.2.1 Kontrol sistemleri

3.2.1.1 Oransal integral Tiirevsel ( Proportional Integral Derivative, PID)

Sistemlere kolay uygulanabilir olmas1 ve sektorde siklikla kullanilmasi sebebiyle PID

kontrolcli yontemi tercih edilmistir. PID kontrolciiniin amaci, istenen ile gercek sinyal
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arasindaki farki olabildigince kiigiik yapmaktir (Ogata, 2010). Sekil 3.9’da PID

kontrolcii yapis1 gosterilmektedir.

Oransal
K, e(t)

integral

R t F\ U | x=Ax+Bu y
) K [ e

y=Cx+Du

€1\

Tiirevsel
de(t)
Ka =4

Sekil 3.9 PID Kontrolcii Yapist

PID kontrolcuniin matematiksel ifadesi esitlik 3.44, 3.45 ve 3.46 ile gosterilmistir (PID
controller, 2020).

t de(t)

u(t) = K, e(t) + Kl-f e(t) + Ky T (3.44)
0
t
u(t) =K, <e(t) + le e(t) + Ty dil(tt)> (3.45)
iJo
e(t) =r()— y() (3.46)

Cizelge 3.8 PID Denklem Tanimlamalari

K, Oransal Kazang
K; Integral Kazang
K, Turevsel Kazang
e(t) Hata
T; Integral Zamani
Ty Tirev Zamani
r(t) Giris
y(@®) | Ciks
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Kp, Ki ve Kd parametrelerinin belirlenmesi PID kontrolcu igin énemli bir husustur. Bu
parametrelerin  diizgiin  belirlenmesi  ile sistem performanst o6nemli Olgude

artirilabilmektedir (Elbir, 2013) (Sartori, 2014).

3.2.1.2 Dogrusal Karesel Regiilator (Linear Quadratic Regulator, LQR)

Birden fazla giris ve ¢ikis bulunduran sistemlere kararli ¢oziimler sunabilmesi sebebiyle
LQR Kkontrolci yontemi tercih edilmistir. Dogrusal Karesel Regulator (LQR)
denetleyicisinin amaci, sistem parametrelerinden maliyet fonksiyonunu minimize
edecek K kazang matrisini hesaplamaktir (Ogata, 2010). Sekil 3.10°da LQR kontrolci

yapisi gosterilmektedir.

r 0O ol x=Ax+Bu X lc\ y=Cx
\.-./ y=Cx+Du l/

-
%

A
N

Sekil 3.10 LQR Kontrolcii Yapist

LQR kontrolcunin matematiksel ifadesi esitlik 3.47, 3.48 ve 3.49 ile gosterilmistir
(Kizir, 2019).

J= j (" Q x + uTRw)de (3.47)
0
_ ! 3.48
Qu = x? degerinin kabul edilebilir maksimum degeri (3.48)
1
R = (3.49)

uj2 degerinin kabul edilebilir maksimum degeri
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Cizelge 3.9 LQR Denklem Tanimlamalari

Ji Maliyet Fonksiyonu

Q Agirlik Matrisi (Q > 0)
R Agirlik Matrisi (R > 0)
u Giris

X Durumlar

y Cikis

K kazan¢ matrisinin hesaplanmasinda kullanilan Q ve R agirlik matrisleri sistemin
performansini belirlemektedir. Kullanici tarafindan belirlenen Q ve R agirlik matrisleri
‘Bryson’s Rule’ metodu ile hesaplanabilir. Q agirlik matrisinin katsayilari, her bir
durum degiskeninin maksimum hata degerine baglidir. R agirlik matrisinin katsayilart,

her bir kontrol girisinin maksimum degerine baglidir (Kizir, 2019).

3.3 Platform Modeli

Bu tez kapsaminda c¢aligmalar Matlab/Simulink ortaminda yapilmistir. Temelde
dogrusal olmayan bir modelin belirli trim noktasinda dogrusallastirilmasi ve elde edilen
dogrusal model iizerinden otopilot tasariminin yapilmasi hedeflenmektedir. Tasarlanan
otopilotun dogrusal olmayan modele uygulanmasi, ihtiya¢ halinde modifiye edilmesi
beklenmektedir. Referans aliman farkli platformlar icin otopilot tasariminin

performansinin test edilmesi planlanmaktadir.

Calismalarimiz i¢in Matlab/Simulink ‘Flight Dynamics and Control Toolbox’ AirLib
kiitiiphanesi igerisindeki dogrusal olmayan ucak modelleri kullanilmistir. AirLib
kiitiiphanesi yardimi ile belirli hiz, irtifa ve ugus hatt1 agis1 i¢in baglangic degerleri
secilmis ve platformun trim noktasindaki giris parametreleri ve durum degiskenlerini
iceren matrisler elde edilmistir. Matlab/Simulink ‘Linear Analysis Tool” yardimi ile bu
trim noktasinda dogrusal olmayan model dogrusallastirilmis ve dogrusal modele ait

durum uzay matrisleri elde edilmistir. Elde edilen dogrusal model, otopilot tasarimi igin
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kullanilmistir. Tasarlanan kontrolci hem dogrusal model hemde dogrusal olmayan

model {izerine uygulanmstir.

3.3.1 Dogrusal olmayan ucak modeli

Calismalarimiz ig¢in Matlab/Simulink ‘Flight Dynamics and Control Toolbox’ AirLib
kiitiiphanesi igerisinde tanimlanmis dogrusal olmayan ugak modelleri kullanilmistir.
AirLib kittiphanesinde sabit kanatli bir hava araci i¢in genel Matlab/Simulink modeline

ucus hatt1 acisinin (y) eklenmis hali Sekil 3.11°de gosterildigi tanimlanmastir.

=]
=
> yatm
—
> yadl
I |
- = yad2 01 v (mis)
ata group yad3 02 alpha {rad)
] - [ydl] i 03 beta {rad)
3 T = 04 p (rad/s)
» 05 q (rad/s)
Deflect - *= Caero 06+ (radis)
N""’d‘g‘a’""’sl FMaer 07 psi (rad)
2 group (General) = 08 theta (rad}
— 09 phi {rad)
01 Uwind {mis) Farce & Moment FM ext 10 xe {m)
02 Vwind (mis) o) 11 ye {m)
03 Wwind {mi's) » Gravity I » 12 ze {m)
04 Uwind_dot (m/s2) G o F 13 gamma (rad)
05 Vwind_dot {m/s2) ravity forcas grav
06 Wwind_dot {m/s2 o i 14 v dot (m/s2,
ind_dat {miz2) J Fwind " | 15 Ihtd Jd.-
T | r— alpha dot (rad's)
07 Fx (N : Ly 16 beta dot (rad/s)
(N) Wind forces Fwind
08 Fy (N) W st 17 p dot {rad/s2)
09 Fz (N) 18 q dot {rad/s2)
10 Mx (N} 191 dot (rad/s2)
11 My (N} Add + 5ot | g 20 fi dat {radis)
12 Mz (N} forcesand | 1) Gamma ® 21 theta dot {radis)
1 moments » 22 psi dot {rad/s)
13 delta elevators (rad) - i 23 we dot {m's)
14 delta ailerons (rad) Wind = 24 ye dot {mis)
15 delta rudder (rad) ] ] ] rdat 25 ze dot {m's)
16 delta stabs/flaps (rad) Aircraft equatlo
of motion (General} 26 u dot {m/'s2)
27 v dot (mfs2)
> 28 w dot (mis2)
N
| - [ = 20 phi2v (rad)
. fpath 30 qoiv {rad)
| | uvwed] 31 rhiv frad)
—> [am 32 Ax (g)
» 33 Ay (g)
nput Output 34 Az (g)
| Signals I | Signals I Additional outputs 35 ax (g)
) *a
]
ar
AIRCRAFT, main level =z 13
M.O. Rauw ydl|
ac,c,]

Sekil 3.11 Sabit Kanatli Bir Hava Araci i¢in Dogrusal Olmayan Ug¢ak Modeli

IAI Pioneer ve Cessna 172 platformlart i¢in aerodinamik parametreler ve fiziksel

Ozellikleri iceren Matlab/Simulink modelleri Sekil 3.12°de gosterilmistir.
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Aircraft Model Library

Wind X Wind ®
v . . .
General General
F & M t N dot Force & Moment - xdot
Sore n oM™ Aircraft P »  Aircraft
Model Model
Deflect var Deflect var
- —_— —
IAl Pioneer Cessna 172

Sekil 3.12 1Al Pioneer ve Cessna 172 i¢in Dogrusal Olmayan Ugak Modeli Genel

Gosterimi

Bu Matlab/Simulink modeli; riizgar, kuvvet & moment ve sapma bilesenlerinden olusan
3 farkl giris parametresini almaktadir ve platforma ait durum degiskenleri ve tiirevlerini

iceren 3 farkli ¢ikis parametresi Uretmektedir. Bu bilesenler Cizelge 3.10°da

gosterilmistir.
Cizelge 3.10 Matlab/Simulink Modeli Bilesenleri
GIRIS PARAMETRELERI DURUM DEGISKENLERT
) 01 v (mls)
01 Uwind (m/s) -
02 alpha (rad)
) 03 beta (rad)
02 Vwind (m/s) ||
04 p (rad/s)
) 05 q (rad/s)
03 Wwind (m/s) ||
_ _ | 06r (rad/s)
U ) "
Z 07 psi (rad
Z | 04 Uwind_dot (m/s2) | g | Orpe(ed)
) O | 08 theta (rad)
) 09 phi (rad)
05 Vwind_dot (m/s2) -
10 xe (m)
11 ye (m)
06 Wwind_dot (m/s2) N 12 ze (M)
] 13 gamma (rad)
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Cizelge 3.10 Matlab/Simulink Modeli Bilesenleri (devam)

14 v dot (m/s2)
15 alpha dot (rad/s)
16 beta dot (rad/s)
17 p dot (rad/s2)
18 g dot (rad/s2)
19 r dot (rad/s2)
20 fi dot (rad/s)
21 theta dot (rad/s)
22 psi dot (rad/s)
23 xe dot (m/s)
24 ye dot (m/s)

25 ze dot (m/s)

26 u dot (m/s2)
13 delta elevators (rad) 27 v dot (m/s2)
28 w dot (m/s2)
29 pb/2v (rad)

14 delta ailerons (rad) 30 qc/v (rad)

31 rb/v (rad)

32 Ax (g)

15 delta rudder (rad) 33 Ay (0)

34 Az (9)

35 ax (g)

16 delta stabs/flaps (rad) 36 ay (9)

37 az (9)

07 Fx (N) -

08 Fy (N) -

09 Fz (N) -

GIRIS 2
CIKIS 2

10 Mx (N) -

11 My (N) -

12 Mz (N) -

GIRIS 3
CIKIS 3

3.3.2 Trim isleminin yapilmasi

Trim noktasi, bir ucaga etki eden toplam kuvvet ve momentlerin sifir oldugu denge
noktasidir. Denge noktasi i¢in kuvvet ve moment denklemleri esitlik 3.50, 3.51 ve 3.52
ile gosterilmistir (McLean, 1990).
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X —mgsind =0 (3.50)
Z+mgcosf =0 (3.51)
Y=L=M=N=0 (3.52)

Trim noktasindaki dengenin korunmasi u¢agin ugus hizina, ucagin yapisal 6zelliklerine,
ucus acisina, ugagin agirhgma ve agirlik merkezinin pozisyonuna baghdir. Bu
parametreler degistiginde ugagmn trim noktasindaki, giris parametreleri ve durum
degiskenlerinin tekrardan hesaplanmasi gerekmektedir. Bu sebeple etkili bir otopilot

tasarimi i¢in farkli ugus kosullart segilerek ¢aligilmalidir.

Bir platformun trim noktasindaki giris parametrelerinin ve durum degiskenlerinin
baslangi¢ degerleri, AirLib kiitiiphanesi icerisindeki ‘aird3m.m’ fonksiyonu yardimi ile

belirlenmistir.

Xo durum degiskenleri matrisi ve Uo giris parametreleri matrisi Cizelge 3.11°de

gosterilmektedir.

Cizelge 3.11 Xo ve Uo Matris Gosterimleri

X
’ [ v, alpha, beta, p, q, r, psi, theta, phi, xe, ye, ze(H) ]
Durum Degiskenleri
U
° o [ Fx, Fy, Fz, Mx, My, Mz, del_elev, del_ail, del_rud, del_stabs/flaps ]
Kontrol Girdileri

Platformlar i¢in iki farkli ugus kosullarinda trim noktalar1 belirlenmistir.

e Trim I noktasi; ucagin seyir asamasindaki minimum hizi i¢in irtifanin 60m ve ugus

hatt1 a¢isinin 0 derece oldugu baslangic durumu referans alinarak belirlenmistir.

e Trim 2 noktasi; ugagin seyir asamasindaki maksimum hiz1 i¢in irtifanin 60m ve ugus

hatt1 a¢isinin 0 derece oldugu baslangic durumu referans alinarak belirlenmistir.
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Cizelge 3.12 Trim Noktalar1

Trim 1 Noktas1 Trim 2 Noktas1
Ucgus Hiz1 (V m/s) Vmin Vmax
Irtifa (H m) H=60m H=60m
Ugus Hatt1 Agis1 (y°) y=0° y=0°

Elde edilen giris parametreleri ve durum degiskenleri dogrusal modelin

olusturulmasinda kullanilacaktir.

3.3.2.1 1Al Pioneer trim islemi

IAl Pioneer icin trim islemi yapilmistir. Triml ve Trim2 g¢alisma noktalart igin durum

degiskenleri ve giris parametreleri elde edilmistir.

e Trim 1 (V=30m/s, H=60m, FPA=0°) noktasi i¢in elde edilen Xo ve Uo matrisleri
Cizelge 3.13°de gosterildigi gibidir.

Cizelge 3.13 1Al Pioneer Trim 1 Noktas1 Xo ve Ug Matrisleri

Xo [ v, alpha, beta, p, q, r, psi, theta, phi, xe, ye, ze(H) ]

Durum Degiskenleri | v 35 175307711938936 0 0 0 0 0 0.175307711938936 0 0 0 60 ]

Uo [ Fx, Fy, Fz, Mx, My, Mz, del_elev, del_ail, del_rud, del_stabs/flaps ]

Kontrol Girdileri [210.1041914533829 0 0 0 0 0 -0.100938834835536 0 0 0 |

e Trim 2 (V=60m/s, H=60m, FPA=0°) noktas: i¢in elde edilen Xo ve Uo matrisleri
Cizelge 3.14°de gosterildigi gibidir.
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Cizelge 3.14 1Al Pioneer Trim 2 Noktast Xo ve Ug Matrisleri

Xo [ v, alpha, beta, p, q, r, psi, theta, phi, xe, ye, ze(H) ]
Durum Degiskenleri | v 66 4 079368191320453 00 0 0 0 -0.029368191320453 00 0 60 ]
Uo [ Fx, Fy, Fz, Mx, My, Mz, del_elev, del_ail, del_rud, del_stabs/flaps ]

Kontrol Girdileri

[ 309.873942689384 0 0 0 0 0 0.145602594090546 0 0 0 ]

IAI Pioneer i¢in Trim1 ve Trim2 g¢aligma noktalar1 i¢in elde edilen durum degiskenleri

ve giris parametreleri ile test edilmistir. Trim noktalarinda platformun ugus hizinin,

irtifasinin ve ugus hatti agisinin belirlenen ugus kosulu ile ayni olmasi gerekmektedir.

Bunun yaninda yuvarlanma, yunuslama ve sapma agisal hizlarinin sifira yakin olmasi

beklenmektedir.

IAI Pioneer i¢in Matlab/Simulink ortaminda olusturulan model Sekil 3.13°‘de

gosterildigi gibidir. Bu model {izerinden testler gerceklestirilmistir.

NonLineerX

N

Wind

Y

[309.

B73942p853838 O 0

General

Aircraft f——»—]
Model | xdot

[0.145602554090546)

(o] - |Al Pioneer

Sekil 3.13 IAl Pioneer Dogrusal Olmayan Model Trim Testleri

Referans ucgus hizi, irtifa ve ugus hatt1 agis1 degerlerinin elde edilen sonuglar ile ayni

oldugu ve buna ek olarak yuvarlanma, yunuslama ve sapma acisal hizlariin sifir oldugu
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gorulmektedir. Test sonuglari, ugagin denge noktasinda oldugunu ve agisal hizlarin sifir

oldugunu bize gostermektedir. Test sonucunda elde edilen ¢iktilar Sekil 3.14, Sekil

3.15, Sekil 3.16, Sekil 3.17, Sekil 3.18, Sekil 3.19°da gosterilmigtir.

61
60.8
60.6
60.4
60.2

60

Ugus Hizi (m/s)

59.6
594
59.2

59

Offset=0

50

100 150 200 250 300 350
Time (seconds)

Sekil 3.14 1Al Pioneer Ugus Hiz1

400
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500

50

100 150 200 250 300 350
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Sekil 3.15 1Al Pioneer Irtifa

400

450

500

0.5 -

1><10*’

Ucgus Hatti Agisi (rad)

05—

Offset=0

100 150 200 250 300 350
Time (seconds)

Sekil 3.16 1Al Pioneer Ugus Hatt1 Agis1
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3.3.2.2 Cessna 172 trim islemi

Cessna 172 i¢in trim islemi yapilmistir. Trim1 ve Trim2 ¢aligma noktalari igin durum

degiskenleri ve giris parametreleri elde edilmistir.

e Trim 1 (V=30m/s, H=60m, FPA=0 9 noktasi i¢in elde edilen Xo ve Uo matrisleri
Cizelge 3.15de gosterildigi gibidir.

Cizelge 3.15 Cessna 172 Trim 1 Noktas1 Xo ve Ug Matrisleri

Xo [ v, alpha, beta, p, q, r, psi, theta, phi, xe, ye, ze(H) ]

Durum Degiskenleri | 1 35 173782289369643 0 0 0 0 0 0.173782289369643 0 0 0 60 |

Uo [ Fx, Fy, Fz, Mx, My, Mz, del_elev, del_ail, del_rud, del_stabs/flaps ]

Kontrol Girdileri 1 110 5319714921847 00 0 0.0 -0.13255174807733 00 0 ]

e Trim 2 (V=100m/s, H=60m, FPA=0°) noktasi i¢in elde edilen Xo ve Ug matrisleri
Cizelge 3.16°da gosterildigi gibidir.

Cizelge 3.16 Cessna 172 Trim 2 Noktas1 Xo ve Ug Matrisleri

Xo [ v, alpha, beta, p, g, r, psi, theta, phi, xe, ye, ze(H) ]

Durum Degiskenleri | 1 0 041273669993564 0 0 0 0 0 -0.041273669993564 0 0 0 60 ]

Uo [ FX, Fy, Fz, Mx, My, Mz, del_elev, del_ail, del_rud, del_stabs/flaps ]
Kontrol Girdileri

[2626.032878166560 0 0 0 0 0 0.0169793486674 000 ]

Cessna 172 i¢in Triml ve Trim2 ¢alisma noktalari i¢in elde edilen durum degiskenleri
ve girig parametreleri ile test edilmistir. Trim noktalarinda platformun ugus hizinin,
irtifasinin ve ugus hatti agisinin belirlenen ugus kosulu ile ayn1 olmasi gerekmektedir.
Bunun yaninda yuvarlanma, yunuslama ve sapma agilarisal hizlarinin sifira yakin

olmasi beklenmektedir.
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Cessna 172 i¢in Matlab/Simulink ortaminda olusturulan model Sekil 3.20°de
gosterildigi gibidir. Bu model tizerinden testler gergeklestirilmistir.

NonLineerX

 §
L

Wind

zeros(6,1)

theta2

General

Aircraft F——9»—]

Model | *dot

[0.0169793486674]

=
[~
=

(0] - Cessna 172 gamma2

Sekil 3.20 Cessna 172 Dogrusal Olmayan Model Trim Testleri

Referans ugus hizi, irtifa ve ugus hatt1 agis1 degerlerinin elde edilen sonuglar ile ayni
oldugu ve buna ek olarak yuvarlanma, yunuslama ve sapma agisal hizlarinin sifir oldugu
goriilmektedir. Test sonuglari, ugagin denge noktasinda oldugunu ve agisal hizlarmn sifir
oldugunu bize gostermektedir. Test sonucunda elde edilen ¢iktilar Sekil 3.21, Sekil
3.22, Sekil 3.23, Sekil 3.24, Sekil 3.25 ve Sekil 3.26°da gosterilmistir.
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Sekil 3.21 Cessna 172 Ugus Hiz1
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Sekil 3.22 Cessna 172 Irtifa
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Sekil 3.23 Cessna 172 Ugus Hatt1 Acisi
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3.3.3 Dogrusal ugak modeli

Dogrusal olmayan matematiksel denklemler karmasik ¢oziimlere sahiptirler. Bu tur
denklemlerin kolay ¢oziilebilmesi igin basitlestirilmis matematiksel denklemler haline
getirilmesi gerekmektedir. Bu amacla belirli bir noktada denge durumunda olan bir
ucagin hareketinde kiiciik bozulmalar varsayilarak denklemlerin dogrusallastirilma

islemi yapilabilmektedir (Nelson, 1998).

Kontrol teorilerini bir modele uygulayabilmek icin matematiksel denklemlerin durum
uzay matrisleri biciminde yazilmasi kolaylik saglamaktadir. Dogrusallastirma islemleri
sonucunda elde edilen durum uzay matrisleri ile Matlab/Simulink tizerinden bir u¢agin

modellemesi, otopilot tasarimi ve benzetimi miimkiin olmaktadir.

Genel durum uzay gosterimi esitlik 3.53 ve 3.54 ile gosterilmistir (Ogata, 2010).

x=Ax+Bu (3.53)
y=Cx+Du (3.54)

Matlab/Simulink ‘Linear Analysis Toolbox’ yardimi ile trim sonucunda bulunan giris
parametreleri ve durum degiskenleri kullanilarak dogrusal olmayan ucak modeli
dogrusallastirilmis ve bu islem sonrasinda dogrusal ugak modeline ait durum uzay

matrisleri elde edilmistir.

Elde edilen A, B, C, D durum uzay matrisleri incelendiginde, ugagin hareketinin durum
degiskenlerine veya aerodinamik kontrol girislerine goére boylamsal ve yanal olarak

ikiye ayrildig1 gozlemlenmektedir.
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IAl Pioneer igin durum uzay gosterimi esitlik 3.55 ve 3.56 ile gosterilmistir.

X = Apin_1a1 X + Blin_ja1 (3.55)

Y = Ciin_jar X + Dijin_ja1 u (3.56)

Cessna 172 i¢in durum uzay gosterimi esitlik 3.57 ve 3.58 ile gosterilmistir.

X = Ajin c172 X + Blin ci72w (3.57)

Y = Cinc172 X + Diin c172 4 (3.58)

IAI Pioneer i¢in Matlab/Simulink ortaminda olusturulan dogrusal model Sekil 3.27°de
gosterildigi gibidir.

LineerX

3

1= Ax+ Bu
y=Cr+Dw | 5

Lineer [&]

Sekil 3.27 1Al Pioneer Dogrusal Model Trim Testleri
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Cessna 172 igin Matlab/Simulink ortaminda olusturulan dogrusal model Sekil 3.28°de
gosterildigi gibidir.

LineerX
b
[ 2626.032878166560 0 0 0 0 0]
[0.0169793486674 ]
x= Ax + Bu
y=Cx4 Du
Lineer G172

Sekil 3.28 Cessna 172 Dogrusal Model Trim Testleri

3.3.3.1 1Al Pioneer dogrusal model

IAI Pioneer i¢in durum uzay matrisleri asagida verilmistir.

e Trim 1 (V=30m/s, H=60m, FPA=0°) noktasi i¢in elde edilen A, B, C, D matrisleri

asagidaki gibidir.
A=
—-0.07239 6.11806 0 0 —3.83937e — 13 0 0 —9.80646 0 0 0 1.04387e—04
—0.02136 —1.33163 0 0 0.98005 0 0 2.28636e—13 0 0 0 3.07032e —05
0 0 —0.22195 0.17440 0 —0.98467 0 0.32187 0 0 0
0 0 —5.02589 —6.48630 0 4.05061 0 0 00 0
—3.23896e — 05 —19.80750 0 0 —3.12665 0 0 0 0 0 0 4.67036e — 08
0 0 8.10118 —0.28920 0 —1.47044 0 0 0 00 0
0 0 0 0 0 1.01556 0 0 0 00 0
0 0 0 0 1 0 0 0 0 00 0
0 0 0 1 0 0.17711 0 0 0 00 0
1 —8.06523e — 10 0 0 0 0 0 8.80149e—-11 0 0 0 0
0 0 30 0 0 0 30 0 —5.23210 0 0 0
L—7.26751e — 13 =30 0 0 0 0 0 30 0 00 0
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IAI Pioneer dogrusal modeli, Trim1 ve Trim2 ¢aligma noktalar1 i¢in elde edilen durum

degiskenleri ve giris parametreleri ile test edilmistir. Trim noktalarinda platformun

yuvarlanma, yunuslama ve sapma agisal hizlariin sifira yakin olmasi beklenmektedir.
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Dogrusal ucak modelinde yuvarlanma, yunuslama ve sapma agisal hizlarinin sifir

oldugu goriilmektedir. Test sonuglari, ucagin denge noktasinda oldugunu ve agisal

hizlarin sifir oldugunu bize gostermektedir. Test sonucunda elde edilen ¢iktilar Sekil

3.29, Sekil 3.30 ve Sekil 3.31°de gosterilmigtir.
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Offset=0
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Sekil 3.29 1Al Pioneer Yuvarlanma Agisal Hizi
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3.3.3.2 Cessna 172 dogrusal model

Cessna 172 i¢in durum uzay matrisleri asagida verilmistir.

e Trim 1 (V=30m/s, H=60m, FPA=0°) noktas1 i¢in elde edilen A, B, C, D matrisleri

asagidaki gibidir.
A=
—0.02583 8.63445 0 0 1.87574e — 12 0 0 —9.80646 0 0 0 3.72561le —05
—0.02164 —1.46874 0 0 0.97252 0 0 1.35197e — 13 0 0 0 3.11018e —05
0 0 —0.08775 0.17100 0 —0.97412 0 032195 0 O 0
0 0 —6.69430 —6.42922 0 131320 0 0 0 0 0
—9.66781e — 08 —6.45326 0 0 —2.23802 0 0 0 0 0 0 1.39403¢—-10
0 0 2.35627 —0.19777 0 —0.65266 0 0 0 00 0
0 0 0 0 0 1.01529 0 0 0 00 0
0 0 0 0 1 0 0 0 0 00 0
0 0 0 1 0 0.17555 0 0 0 00 0
1 —1.59903e — 10 0 0 0 0 0 —3.15063e —11 0 00 0
0 0 30 0 0 0 30 0 —5.18719 0 0 0
L 2.07689¢ — 12 -30 0 0 0 0 0 30 0 00 0
B =
[ 9.44060e — 04 0 1.65730e — 04 0 0 0 —0.50952 0 0 0
—5.52435e — 06 0 3.14686e — 05 0 0 0 -0.12171 0 0 0
0 3.19499%e - 05 0 0 0 0 0 0 0.05293 0
0 0 0 7.78028e — 04 0 0 0 —13.38860 1.10568 O
0 0 0 0 5.47975e — 04 0 —9.28110 0 0 0
0 0 0 0 0 3.74967e — 04 0 —1.92127 -2.38165 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0.
C =
1 0 00 O0O0OOOUOOU OO
0O 1 00O0O0OO0OOTOUOO OO
0O 0 10 00 O0OOTUOUOODO
0O 0 010O0O0O0OO0OO0OTO0OTO
0O 0 00 1O0O0O0OO0OTO0OOTO
0O 0 00O0O1O0O0OTO0OTO0OTOTDO
0O 0 00 O0OOT1TUO0TUO0OTOOO
0O 0 00 O0OOT1TTUO0OTUOO0OO
0O 0 00 O0OOOOT1TUO0TO0OTO
0O 0 00O0OOO0OOTOT1TO0OTO
0O 0 00O0OOO0OOTODOT1TTO
0O 0 00O0OOOOOUOUOOI1
0 -1 00 00 0100 O0O0
D=
00 0 O0O0O0OO0OTO0OTO OO0 0 0
000 O0OO0OOOUOO0UO OO
00 0O0OOOTOOUOOTO OO
000 O0O0OO0OO0OO0OUO OO 0O 0O
0O 00O0OO0OOOUO OO0OTO OO
000 O0O0OO0OOTO0OO OTQ OO OO0
000 O0OOO0OOOUOOTO OO
000 O0OO0OOOUOOUO OO
0O 00O0OO0OOTOOTQ OO OO
000 O0O0OO0OO0OO0OUO OO 0O 0O
000 O0O0OO0OOTO0OO OTQ OO OO0
000 O0OOO0OOOUOOTO OO
0 00 O0OO0OOTUOTOTO0OO0O o
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e Trim 2 (V=100m/s, H=60m, FPA=0°) noktasi i¢in elde edilen A, B, C, D matrisleri

asagidaki gibidir.

A=

—0.05029 —2.35602 0 0 1.32088e — 13 0 0 —9.80646 0 0 0 241753e—04 7

—0.00198 —4.87790 0 0 0.97252 0 0 7.38263e—13 0 0 0 9.49571e—-06
0 0 —0.29250 —0.04316 0 —-0.98833 0 0 0.09798 0 0 0
0 0 —74.38115 -21.43074 0 4.37734 0 0 00 0

1.19236e — 06 —71.70298 0 0 —7.46009 0 0 0 0 0 0 -5.73102e-—09
0 0 26.18086  —0.65926 0 —2.17556 0 0 0 00 0
0 0 0 0 0 1.00085 0 0 0 00 0
0 0 0 0 1 0 0 0 0 00 0
0 0 0 1 0 —0.04129 0 0 0 00 0
1 —4.03165e — 09 0 0 0 0 0 3.68856e — 10 0 00 0
0 0 100 0 0 0 100 0 412622 0 O 0

1.16795e — 12 -100 0 0 0 0 0 100 0 00 0

B =

[9.57680e — 04 0 —3.95497e — 05 0 0 0 —5.66139 0 0 0

3.95497e — 07 0 9.57680e — 06 0 0 0 —0.40573 0 0 0
0 9.58497e — 06 0 0 0 0 0 0 0.17644 0
0 0 0 7.78028e — 04 0 0 0 —148.76231 12.28542 0
0 0 0 0 5.47975e — 04 0 —103.12338 0 0 0
0 0 0 0 0 3.74967e — 04 0 —21.34747 -26.46281 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0.

C =

1 0 00 0 0O OOOOTOO

0O 1 00O0O0OO0OOTOTOO OO

0O 0 10 0O0O0OOTUOUOO OO

0O 0 010O0O0O0OTO0OO0OTO0OTO

0O 0 00 1O0O0O0OO0OTO0OOTO

0O 0 00O0O1O0O0OTO0OTO0OTOTDO

0O 0 00 O0OOT1TUO0TUO0OTOODO

0O 0 00 O0OOT1TTUO0OUOO0OO

0O 0 00 O0OOOOT1TUO0TO0OTO

0O 0 00O0OOO0OOTO0OT1TO0OTO

0O 0 00O0OOOOTO0OOTIT1TFO

0O 0 00O0OOOOOUOUOO0OI1

0 -1 00 00 010 O0O0O0

D=

0 00 O0O0OO0OOTOUO OO OO OO

00 0O0O0OO0OO0OO0OTO OO O0OO0OTO0

0O 00O0OOO0OOOUO OO0OTO OO

000 O0O0OO0OOOUOO0UO OO

000 O0OO0OTOOUOOTO OO

000 O0OO0OOOUOOTO OO

0O 00O0OOO0OOOUO OO OO OO

000 O0O0OO0OOTO0OO OTQ OO OO0

00 0O0OOOTOOUOOTO OO

000 O0OO0OOOUOTO0UO OO

000 O0OO0OOOUOOUO OO

0O 00O0OO0OOTOOTQ OO OO

0 00 O0O0O0OOTO0OUOTU OO OO

Cessna 172 dogrusal modeli, Trim1 ve Trim2 ¢alisma noktalari i¢in elde edilen durum
degiskenleri ve giris parametreleri ile test edilmistir. Trim noktalarinda yuvarlanma,

yunuslama ve sapma agisal hizlarmin sifira yakin olmasi beklenmektedir.
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Dogrusal ucak modelinde yuvarlanma, yunuslama ve sapma agisal hizlarinin sifir
oldugu goriilmektedir. Test sonuglari, ucagin denge noktasinda oldugunu ve agisal
hizlarin sifir oldugunu bize gostermektedir. Test sonucunda elde edilen ¢iktilar Sekil

3.32, Sekil 3.33 ve Sekil 3.34‘de gosterilmigtir.
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3.3.4 Kontrol Yuzeylerinin Modeli

Tasarlanan otopilotun, uygulamada basarili bir sekilde calisabilmesi igin sistem
modelinin gergege yakin yapilmasi gerekmektedir. Bu sebeple sistem modellenirken,
platform modeli ile birlikte kontrol yiizeylerinin yapisi, sensorler ve kablaj yapisi,
giiriiltli bilesenleri ve iletim gecikmeleri de dikkate alinmalidir. EK olarak, kontrol
yuzeylerinin yapisal Ozelliklerden dolayr sapma araligi ve sapma degisim hizi
sinirlanmaktadir. Bu etkilerden dolayida otopilotun performasi1 azalmakta ve

uygulamada istenilen sonuclar elde edilememektedir ( Rauw, 2001).

Tasarlanan otopilotun performansi artirmak igin kontrol yiizeylerinin Matlab/Simulink

ortaminda olusturulan modeli Sekil 3.35’deki gibidir.

, J\/ Actuator  Control Surface // f 3

Tlatim Servo Model Dedisim Hizm Alt ve Ust
Gedkmesi Limitleyicisi Limitleyicisi

Sekil 3.35 Kontrol Yiizey Modeli

Kontrol yiizeylerinin modeli igerisinde yer alan alt modeller i¢in secilmis degerleri

Cizelge 3.17°de gosterildigi gibidir.

Cizelge 3.17 Kontrol Y{lizey Modeli Tanimlamalari

Alt Model Deger Birim
Iletim Gecikmesi (Transport Delay) 0 Saniye
Hareket Elemani (Actuator) 1 Kazang
- 5 .
Hiz Limitleyici (Rate Limiter) + ?n Radyan / Saniye
A
Doyum Noktasi (Saturation) + 5 Radyan
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3.4 PID Tabanh Otopilot Tasarim

Otopilot sistemleri u¢agin ugus hizini, irtifasim1 ve yonelimini hedeflenen seviyede
kontrol edebilmeye yarayan sistemlerdir. Ucak hareketlerinin boylamsal ve yanal olarak
ikiye ayrilabilecegini bir 6nceki boliimde gormiistiik. Boylamsal ve yanal hareketler igin
otopilot tasarimlari da ikiye ayrilabilmektedir. Yanal hareketler icin tasarlanacak
otopilot, yon dumeni ve kanatciklarin kontrolii ile ugagin sapma ve yuvarlanma
hareketlerine etki etmektedir. Boylamsal hareketler icin tasarlanacak otopilot, motor gaz
kolu ve irtifa dumeni kontrolii ile u¢agin ugus hizina ve yunuslama hareketine etki

etmektedir.

Otopilot tasarimi igin elde edilen dogrusal ugak modeline ait A , B, C , D durum uzay
matrislerinden transfer fonksiyonlar elde edilmistir. Modele ait transfer fonksiyonlari
tizerinden Matlab/Simulink ‘Control System Toolbox’ Sisotool tasarim araci

kullanilarak otopilot tasarimi i¢in kontrolcii parametreleri belirlenmistir.

Tasarlanan otopilot i¢ ve dis kontrol dongiilerinden olusan bir yapiya sahiptir. Dis
kontrol dongiisu hata sinyalini kullanarak i¢ kontrol déngusl igin referans sinyali
tiretmektedir. I¢ kontrol déngiisiide referans sinyali kullanarak, aerodinamik kontrol
yuzeyleri icin sapma sinyallerini Gretmektedir. Bir modelin Matlab/Simulink ortaminda

i¢ ve dis kontrol dongiileri Sekil 3.36°da gosterilmistir.

(I} Girt 'q %] g
. - 1 [ o

Dug Kontral I Konined
Dénglsd Déngisi

Model

Sekil 3.36 Kontrol Dongii Yapist

Otopilotun kontrol ylzeyleri igin iiretmis oldugu sapma sinyalleri dogrusal model
tizerinden test edilmistir. Bu dogrultuda tasarlanmis otopilot, dogrusal olmayan model

Uzerine uygulanmis ve performansi degerlendirilmistir. Otopilot tasarimi i¢in ugak
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modeline etki eden riizgar bilesenlerinin ve sensor verileri igin bozucu etkilerin

olmadig1 varsayilmistir.

Bir modelin Matlab/Simulink ortaminda tasarlanmis otopilot sistemi Sekil 3.37°de

gosterilmistir.

V_Ref
v

Plot

[ H_Ref

H
Heading_Ret
Heading
Wind
zeros(6,1)
Otopilot
Wind x
\_Ref Force & Moment|
delta elevato Force & Moment General |,
elta elevators Aircraft F——3
H_Ref Model it
delta ailerons|
Deflect wvar
Heading_Ref =
della rudder
Model
5

delta stabs/flaps

Sekil 3.37 Otopilot Modeli

Otopilot modeli i¢in giris ve ¢ikis parametreleri Cizelge 3.18°de gosterilmistir.

Cizelge 3.18 Otopilot Giris ve Cikis Parametreleri

V_Ref Ugus Hiz1 Referans Degeri
H_Ref Irtifa Referans Degeri
Heading_Ref Bas Agis1 Referans Degeri
Sensor (x) Sensor Verileri

delta ailerons ( d. ) Kanatciklar Sapma Degeri

delta elevators ( J. ) Irtifa diimeni Sapma Degeri
delta rudder (o) Yo6n diimeni Sapma Degeri
delta stabs/flaps ( Jr ) Flap Kanatciklar1 Sapma Degeri
Force & Moment (ot ) Kuvvet ve Moment Degerleri
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Seyir evresinde platformun ugus hizinin ve irtifasinin korunmasi gerekmektedir. Hizin
ve irtifanin korunmasi, birbiri ile iligkili olan motor gaz kolu ve irtifa diimeni kontroli
ile saglanmaktadir. Eger motor gaz kolu u¢agin ugus hizini kontrol etmek igin
kullaniliyorsa, irtifa diimeni irtifay1 kontrol etmek i¢in kullanilir. Bu durumda, irtifa
dumeni ile irtifa cok hassas kontrol edilebilecek ve motor gaz kolu ugagin ugus hizina
dogrudan etki edecektir. Diger bir se¢enekte, irtifa diimeni ugagin ugus hizin1 kontrol
etmek i¢in kullaniliyorsa, motor gaz kolu irtifayr kontrol etmek i¢in kullanilir. Bu
durumda, olusacak motor arizalarina karsi otopilot daha giivenilir cevaplar

Uretebilecektir.

Seyir evresinde platformun bas acisinin korunmasi: gerekmektedir. Bas acisinin
korunmasi kanatgiklar ve yon diimeni kontrolii ile saglanmaktadir. Eger kanat¢iklar
ucagin bas acisin1 kontrol etmek i¢in kullaniliyorsa, yon diimeni yanal ve dikey

ivmelenmeyi kontrol etmek i¢in kullanilir.

Bu ¢alismada bir ugag: seyir evresinde kontrol edebilmek amaciyla tasarlanan otopilot
kontrolctleri icin secilen temel geri besleme dongii semasi Sekil 3.38°de ve agiklamalari

Cizelge 3.19°da gosterilmistir.
Ugus Hzndan
L )
Irtifad
.
Ucus Hzinda
- <>
Irtifa Didmeni
Trtifadan o/o

Motor Gaz Kolu

Bas Acisindan
Yuvarlanma Agsina \
D¥éniis Yancapindan o
Yuvarlanma Agsina
Bas Agisindan o
Yin Didmenine
Yon Dimend
‘Yanal Ivmelenmeden c’/‘:>
“én Dimenine

Sekil 3.38 Otopilot Sistemi Geri Besleme Dongii Semasi

Yuvarlanma Agisindan
—

53



Cizelge 3.19 Otopilot Sistemi Geri Besleme Dongii Semas1 Tanimlamalari

Geri Besleme Déngusi

Kontrol

Tanim

Ucus Hizindan
Motor Gaz Koluna

Motor Gaz Kolu

Referans ucus hizi ile mevcut ugus
hiz1 arasindaki hatayr minimuma
indirmek icin motor gaz kolu
sapmasini degistirir.

Seyir sirasinda ugagin hizini kontrol

altinda tutmak i¢in kullanilir.

Irtifadan

[rtifa Diimenine

[rtifa Diimeni

Referans irtifa ile mevcut irtifa
arasindaki hatay1 minimuma
indirmek  icin  irtifa  dimeni
sapmasini degistirir

Seyir sirasinda ucagin irtifasini

kontrol altinda tutmak ic¢in kullanilir.

Bas Acisindan Referans Referans bas acisi ile mevcut bas
Yuvarlanma Agisina Yuvarlanma acis1 arasindaki hatayr minimuma
Acist indirmek igin referans yuvarlanma
acisini olusturur.
Yuvarlanma Agisindan Kanatgik Referans yuvarlanma acis1 ile
Kanatciklara mevcut yuvarlanma acist arasindaki
hatayr minimuma indirmek igin
kanatciklarin sapmasini degistirir.
Seyir sirasinda ucagin bas acisini
kontrol altinda tutmak i¢in kullanilir.
Yanal Ivmelenmeden Yon Dumeni Referans yanal ivmelenme ile

Yon Dimenine

mevcut yanal ivmelenme arasindaki
hatayr minimuma indirmek igin yon
diimeni sapmasin1 degistirir.

Doniis sirasinda ugagi kararli tutmak

i¢in kullanilir.
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3.4.1 Boylamsal kontrolcii tasarimi

3.4.1.1 Hiz kontrolciisii

Hiz kontrolciisliniin amaci ugagin ugus hizini kontrol etmek i¢in motor gaz kolu ile

motor itme kuvvetini degistirmektir.

PID tabanli hiz kontrolcusu ile ugagm ugus hizi kontrol edilebilmektedir. Kontrol
dongusu; referans ugus hizi degeri ile sensorlerden Olgiilen hava hiz degeri arasindaki
farka gore hata sinyali olusturulur. Bu hata sinyalinden motor itme kuvveti

Uretilmektedir.

Tasarlanan ugus hiz1 kontrolctsunin gosterimi Sekil 3.39°da verilmistir.

at B delia 1 (F) ) Airspesd Pt
frspeed sl tF "..-||:|
MELF'EY AL W

— Pljs) i1 Outl 10000 pm Cod D

w

Carfral Surface della_t(F)! Arspesd
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Sekil 3.39 Hiz Kontrolciisii Modeli
Tasarlanan ugus hizi kontrolciisii i¢in modelin durum uzay matrislerinden elde edilmis

transfer fonksiyonu, performans parametreleri ve kontrolcii parametreleri Cizelge
3.20’de gosterildigi gibidir.
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Cizelge 3.20 Hiz Kontrolciisii Tasarim Detaylari

IAl Pioneer

Transfer Fonksiyonu

0.005247s* + 0.04653s> + 0.4932s% + 0.002027 s + 39.06 10°
55 +8.925 5% +94.48s% + 4.965% + 4.328 s — 1.322 1075

Performans

Parametreleri

Hiz Kontrolciisi

Yikselme Zamani

0.025sn (< 0.05sn)

Oturma Zamani

0.040sn(<0.1sn)

Asim Orant

%15(<%2)

Kontrolct Parametreleri

Hiz Kontrolciisi

Kp 1.558
Ki 2.229
Kd
N -

Cessna 172

Transfer Fonksiyonu

0.0009577s* + 0.01181s> + 0.1016s% + 0.0002848 s + 6.452 107°
s5+12.395% +106.7s% + 5.31s2 + 1.462 s — 1.113 1075

Performans

Parametreleri

Hiz Kontrolclsu

Yikselme Zamani

0.050sn (< 0.05sn)

Oturma Zamani

0.080sn(<0.1sn)

Asim Orani

%1.45 (<% ?2)

Kontrolct Parametreleri

Hiz Kontrolctisi

Kp 4.242
Ki 3.017
Kd
N —
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3.4.1.2 1irtifa kontrolcisu

Irtifa kontrolciisiiniin amac1 u¢agin irtifasin1 kontrol etmek igin irtifa diimeni sapmasini

degistirmektir.

PID tabanli iritifa kontrolciisii ile ugagmn irtifasi kontrol edilebilmektedir. Kontrol
dongusu; referans irtifa degeri ile sensorlerden Olculen irtifa degeri arasindaki farka
gore hata sinyali olusturulur. Bu hata sinyaline gore irtifa dimeni kontrol yizeyi icin

sapma sinyali Uretilmektedir.

Tasarlanan irtifa kontrolctsunin gosterimi Sekil 3.40°de verilmistir.

Altiluce

-

-
PIDs) p{in D l -

E ! b ,,I et At Plot
! 0

FERTEY: "l h
hret L I
h Cantral Surface delta_e [ Allilude
Achuioed

Sekil 3.40 irtifa Kontrolciisii Modeli
Tasarlanan irtifa kontrolciisii i¢in modelin durum uzay matrislerinden elde edilmis

transfer fonksiyonu, performans parametreleri ve kontrolci parametreleri Cizelge

3.21°de gosterildigi gibidir.
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Cizelge 3.21 Irtifa Kontrolciisii Tasarim Detaylari

IAl Pioneer

Transfer Fonksiyonu

13.04s3 + 3.34s2 — 9300 s — 218.1
s5 4+ 8.925 5% 4+ 94.48s3 + 4.96s2 + 4.328 s — 1.322 1075

Performans

Parametreleri

Irtifa Kontrolciisii

Yiikselme Zamani 0.34sn(<1sn)
Oturma Zamani 11.7sn(<15sn)
Asim Orani %9.5(<% 10)

Kontrolct Parametreleri

[rtifa Kontrolciisii

Kp -91.756 10*
Ki -7.2921 10°
Kd -249.55 10*
N 301.015
Cessna 172

Transfer Fonksiyonu

40.57s% + 20.22s% — 0.000474 s — 2216
s54+12.39 5% +106.7s3 + 5.31s2 + 1.462 s — 1.113 1075

Performans

Parametreleri

[rtifa Kontrolciisii

Yikselme Zamani

0.85sn(<1sn)

Oturma Zamani

7.75sn(<15sn)

Asim Orani %11.7 (<% 10)
Kontrolcii Parametreleri | irtifa Kontrolciisii
Kp -6.7228 10°

Ki -3.7177 10°

Kd -29.470 10*

N 14.2583
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3.4.2 Yanal kontrolci tasarimi

3.4.2.1 YOn kontrolcisu

Yon kontrolciisiinlin  amacit ugagin bas acisin1 kontrol etmek i¢in kanatciklarin

sapmasini degistirmektir.

PID tabanli yon kontrolciisii ile u¢agin bas agisi kontrol edilebilmektedir. Bas agisi
kontrolli i¢ ve dis kontrol dongiilerinden olusan bir yapiya sahiptir. Dis kontrol
dongusu; referans sapma (i) acis1 degeri ile sensorlerden Olgilen sapma agis1 degeri
arasindaki farka gore hata sinyali olusturulur. Bu hata sinyaline gore i¢ kontrol dongiisii
icin referans yuvarlanma acis1 (¢) degeri olusturulmaktadir. i¢ kontrol dongiisii; dis
kontrol dongiisii tarafindan saglanan yuvarlanma agis1 referans degeri ile sensorlerden
Olctlen yuvarlanma agis1 degeri arasindaki farka gore hata sinyali olusturulur. Bu hata

sinyaline gore kanatgiklar kontrol yiizeyi igin sapma sinyali tretilmektedir.

Tasarlanan yon kontrolclsiinin gosterimi Sekil 3.41°de verilmistir.
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Sekil 3.41 Y6n Kontrolctst Modeli

Tasarlanan yon kontrolciisii icin modelin durum uzay matrislerinden elde edilmis
transfer fonksiyonu, performans parametreleri ve kontrolci parametreleri Cizelge

3.22°de gosterildigi gibidir.
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Cizelge 3.22 Yo6n Kontrolciisii Tasarim Detaylari

IAl Pioneer

Transfer Fonksiyonu

12.32s3 + 232.65% + 2425 — 545

s5+16.36 s* + 81.7s3 + 460.25s% — 31.16 s

Performans Parametreleri

Yuvarlanma Kontrolcisu

Yon Kontrolcisu

Yiikselme Zamani 0.80sn(<1sn) 17.1sn(<20sn)
Oturma Zamani 125sn(<15sn) 30.4sn(<30sn)
Asim Orani %6.42 (<% 10) %0(<%1)
Kontrolcl Parametreleri Yuvarlanma Kontrolcusu Yon Kontrolcusu
Kp -0.29861 0.7305
Ki -0.01140 ---
Kd -0.24458 -
N 516.3809 ===

Cessna 172

Transfer Fonksiyonu

—21.37s3 — 366s% + 131.6 s — 537.6

s5 +23.9s*+ 79.08s3 + 622.85% + 7.095 s

Performans Parametreleri

Yuvarlanma Kontrolcusu

Yon Kontrolclsu

Yikselme Zamani

1.01sn(<1sn)

17.3sn(<20sn)

Oturma Zamani

8.84sn(<15sn)

29.6sn(<30sn)

Asim Orani

%5.02 (<% 10)

%0 (<%1)

Kontrolct Parametreleri

Yuvarlanma Kontrolcusu

Yon Kontrolclsu

Kp -0.31043 1.2814
Ki -0.01557 ---
Kd -0.02964 ---
N 658.5791 ---
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4. ARASTIRMA BULGULARI

Bir 6nceki boliimde tasarimi gergeklestirilen otopilot hem dogrusal model hem de
dogrusal olmayan model iizerinden test edilmis ve otopilotun performansi bu boliimde

gosterilmistir.

Oncelikle farkli ugus hizi, irtifa ve bas agis1 referans girisleri, dogrusal model tizerine
uygulanmistir. Bu referans girisler ile birlikte secilen platform i¢in otopilotun ¢alismasi
test edilmistir. Bu testler sonucunda elde edilen ¢iktilar incelendiginde ugus hizi, irtifa
ve bas agis1 verileri igin otopilot tasariminin tatmin edici seviyede oldugu
gozlemlenmistir. Farkli referans sinyalleri i¢in otopilotun beklenildigi gibi ¢alistigi ve

basarili sonuglar tirettigi dogrulanmistir.

Ardindan farkli ugus hizi, irtifa ve bas agis1 referans girisleri, dogrusal olmayan model
lizerine uygulanmistir. Bu referans girisler ile birlikte secilen platform icin otopilotun
calismasi test edilmistir. Bu testler sonucunda elde edilen ¢iktilar incelendiginde ugus
hizi, irtifa ve bas agis1 verileri i¢in otopilot tasariminin tatmin edici seviyede oldugu
gozlemlenmistir. Farkli referans sinyalleri i¢in otopilotun beklenildigi gibi calistig1 ve

basarili sonuglar tirettigi dogrulanmistir.
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4.1 Otopilot Tasariminin Testi

4.1.1 Dogrusal model Uzerinde otopilot tasariminin testi

41.1.1 1Al Pioneer

Tasarlanan hiz kontrolciisii Sekil 4.1’de dogrusal ugak modeline uygulanarak test

edilmistir. 30m/s referans hiz degeri i¢in dogrusal model cevabi Sekil 4.2°de

gosterilmistir.

wvref
»

Lineer |Al Plot

detia_t (F) [:]
et . Pi(s) —»mom ‘>
A

Airspeed
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Actuator1
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Lineer 1Al

Sekil 4.1 1Al Pioneer Hiz Kontrolciisii Dogrusal Modeli Testi
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=
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Sekil 4.2 1Al Pioneer Hiz Kontrolciisii Dogrusal Modeli Cevabi
Hiz kontrolciisiiniin cevabi incelendiginde, referans ucus hizi degeri 500. saniyede 60

m/s’den 30 m/s’e azaltildig1 ve sensorlerden Glgiilen hava hiz degerinin referans ugus

hizi degerini takip ederek 60 m/s’den 30 m/s’e azaldig1 gozlemlenmistir.
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Tasarlanan irtifa kontrolclsu Sekil 4.3’de dogrusal ugak modeline uygulanarak test
edilmistir. 30m referans irtifa degeri i¢in dogrusal modelin cevabi Sekil 4.4°de

gosterilmistir.
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>

Sekil 4.3 IAl Pioneer Irtifa Kontrolciisii Dogrusal Modeli Testi
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520
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Sekil 4.4 1Al Pioneer Irtifa Kontrolciisii Dogrusal Modeli Cevabi
Irtifa kontrolciisiiniin cevab1 incelendiginde, referans irtifa degeri 500. saniyede 60

m’den 30 m’ye azaltilmig ve sensorlerden dlgiilen irtifa degerinin referans irtifa degerini

takip ederek 60 m’den 30 m’ye azaldig1 gozlemlenmistir.

63



Tasarlanan yon kontrolcisii Sekil 4.5’de dogrusal ugak modeline uygulanarak test
edilmistir. 30 derece referans yon degeri i¢in dogrusal modelin cevabi Sekil 4.6°da

gosterilmistir.
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Sekil 4.6 1Al Pioneer Yon Kontrolciisii Dogrusal Modeli Cevabi
Yon kontrolciisiinlin cevabi incelendiginde, referans bas agis1 degeri 500. saniyede 0

dereceden 30 dereceye artirilmis ve sensorlerden olgiilen bas agist degerinin referans

bas acis1 degerini takip ederek 0 dereceden 30 dereceye artig1 gézlemlenmistir.
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41.1.2 Cessnal72

Tasarlanan hiz kontrolciisii Sekil 4.7°de dogrusal ugak modeline uygulanarak test

edilmistir. 60m/s referans hiz degeri i¢in dogrusal modelin cevabi Sekil 4.8°de

gosterilmistir.
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Sekil 4.7 Cessna 172 Hiz Kontrolciisii Dogrusal Modeli Testi
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Sekil 4.8 Cessna 172 Hiz Kontrolciisii Dogrusal Modeli Cevabi
Hiz kontrolciisiiniin cevabi incelendiginde, referans ugus hiz1 degeri 500. saniyede 100

m/s’den 60 m/s’e azaltildig1 ve sensorlerden Glgiilen hava hiz degerinin referans ugus

hizi degerini takip ederek 100 m/s’den 60 m/s’e azaldig1 gozlemlenmistir.
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Tasarlanan irtifa kontrolclst Sekil 4.9’da dogrusal ugak modeline uygulanarak test
edilmistir. 100m referans irtifa degeri i¢in dogrusal modelin cevab1 Sekil 4.10°da

gosterilmistir.
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Sekil 4.9 Cessna 172 Irtifa Kontrolciisii Dogrusal Modeli Testi

530
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Sekil 4.10 Cessna 172 Irtifa Kontrolciisii Dogrusal Modeli Cevabi

Irtifa kontrolciisiiniin cevabi incelendiginde, referans irtifa degeri 500. saniyede 60
m’den 100 m’ye artirnllmis ve sensorlerden olgiilen irtifa degerinin referans irtifa

degerini takip ederek 60 m’den 100 m’ye artig1 gozlemlenmistir.
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Tasarlanan yon kontrolclst Sekil 4.11’de dogrusal ugak modeline uygulanarak test
edilmistir. 15 derece referans yon degeri i¢in dogrusal modelin cevabi1 Sekil 4.12°de

gosterilmistir.
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Sekil 4.11 Cessna 172 YOn Kontrolciisii Dogrusal Modeli Testi
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Sekil 4.12 Cessna 172 Yo6n Kontrolciisii Dogrusal Modeli Cevabi

Yon kontrolciisiiniin cevabi incelendiginde, referans bas agis1 degeri 500. saniyede O
dereceden 15 dereceye artirtlmis ve sensorlerden olgiilen bas agisi degerinin referans

bas agis1 degerini takip ederek 0 dereceden 15 dereceye artig1 gozlemlenmistir.
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4.1.2 Dogrusal olmayan model Uzerinde otopilot tasariminin testi

4.1.2.1 1Al Pioneer

Tasarlanan hiz kontrolciisii Sekil 4.13’de dogrusal olmayan u¢ak modeline uygulanarak
test edilmistir. Asagida 30m/s referans hiz degeri i¢in dogrusal olmayan modelin cevabi

Sekil 4.14°de gosterilmistir.
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Sekil 4.13 1Al Pioneer Hiz Kontrolciisii Dogrusal Olmayan Modeli Testi
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Sekil 4.14 1Al Pioneer Hiz Kontrolciisii Dogrusal Olmayan Modeli Cevabi
Hiz kontrolciisiiniin cevabi incelendiginde, referans ucus hizi degeri 500. saniyede 60

m/s’den 30 m/s’e azaltildig1 ve sensorlerden oGlgiilen hava hiz degerinin referans ugus

hizi degerini takip ederek 60 m/s’den 30 m/s’e azaldig1 gozlemlenmistir.
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Tasarlanan irtifa kontrolcusti Sekil 4.15°de dogrusal olmayan ucak modeline
uygulanarak test edilmistir. Asagida 30m referans irtifa degeri i¢in dogrusal olmayan

modelin cevabi Sekil 4.16°da gosterilmistir.
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Sekil 4.15 IAI Pioneer Irtifa Kontrolciisii Dogrusal Olmayan Modeli Testi
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Sekil 4.16 1Al Pioneer Irtifa Kontrolciisii Dogrusal Olmayan Modeli Cevabi
Irtifa kontrolciisiiniin cevab1 incelendiginde, referans irtifa degeri 500. saniyede 60

m’den 30 m’ye azaltilmig ve sensorlerden olgiilen irtifa degerinin referans irtifa degerini

takip ederek 60 m’den 30 m’ye azaldig1 gozlemlenmistir.
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Tasarlanan yon kontrolclst Sekil 4.17°de dogrusal olmayan ugak modeline uygulanarak
test edilmistir. Asagida 30 derece referans yon degeri icin dogrusal olmayan modelin

cevabi Sekil 4.18°de gOsterilmistir.
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Sekil 4.18 1Al Pioneer Y6n Kontrolciisit Dogrusal Olmayan Modeli Cevabi
Yon kontrolciisiiniin cevabi incelendiginde, referans bas agis1 degeri 500. saniyede 0

dereceden 30 dereceye artirilmis ve sensorlerden olgiilen bas agist degerinin referans

bas agis1 degerini takip ederek 0 dereceden 30 dereceye artig1 gézlemlenmistir.
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4.1.2.2 Cessna 172

Tasarlanan hiz kontrolciisii Sekil 4.19°da dogrusal olmayan u¢ak modeline uygulanarak
test edilmistir. Asagida 60m/s referans hiz degeri i¢in dogrusal olmayan modelin cevabi

Sekil 4.20°de gosterilmistir.
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Sekil 4.19 Cessna 172 Hiz Kontrolciisii Dogrusal Olmayan Modeli Testi
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Sekil 4.20 Cessna 172 Hiz Kontrolciisii Dogrusal Olmayan Modeli Cevabi
Hiz kontrolciisiiniin cevabi incelendiginde, referans ugus hizi degeri 500. saniyede 100

m/s’den 60 m/s’e azaltildig1 ve sensorlerden oGlgiilen hava hiz degerinin referans ugus

hizi degerini takip ederek 100 m/s’den 60 m/s’e azaldig1 gozlemlenmistir.
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Tasarlanan irtifa kontrolcusti Sekil 4.21°de dogrusal olmayan ugak modeline
uygulanarak test edilmistir. Asagida 100m referans irtifa degeri icin dogrusal olmayan

modelin cevabi Sekil 4.22°de gosterilmistir.
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Sekil 4.21 Cessna 172 Irtifa Kontrolciisii Dogrusal Olmayan Modeli Testi
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Sekil 4.22 Cessna 172 Irtifa Kontrolciisii Dogrusal Olmayan Modeli Cevabi
Irtifa kontrolciisiiniin cevabi incelendiginde, referans irtifa degeri 500. saniyede 60

m’den 100m’ye artiritlmis ve sensorlerden 6lgiilen irtifa degerinin referans irtifa degerini
takip ederek 60 m’den 100 m’ye artig1 gozlemlenmistir.
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Tasarlanan yon kontrolciisu Sekil 4.23’de dogrusal olmayan ugak modeline uygulanarak
test edilmistir. Asagida 15 derece referans yon degeri icin dogrusal olmayan modelin

cevabi Sekil 4.24°de gosterilmistir.
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Sekil 4.23 Cessna 172 Y0On Kontrolciisii Dogrusal Olmayan Modeli Testi
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Sekil 4.24 Cessna 172 Y 6n Kontrolciisii Dogrusal Olmayan Modeli Cevabi
Yon kontrolciisiiniin cevabi incelendiginde, referans bas agis1 degeri 500. saniyede 0

dereceden 15 dereceye artirilmis ve sensorlerden olgiilen bas agis1 degerinin referans

bas agis1 degerini takip ederek 0 dereceden 15 dereceye artig1 gézlemlenmistir.
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4.2 Otopilot Tasariminin Benzetimi

Otopilot sistemlerinin tasarlanmasi, gelistirilmesi ve platforma entegre edilmesi uzun ve
maliyetli bir silire¢ olusturmaktadir. Otopilot kontrol algoritmalarinin tasarim ve
gelistirme siireglerini hizlandirmak ve maliyetleri diisiirmek i¢in gelismis bir benzetim
ortaminin olusturulmasi1 gerekmektedir. Boylece platform seviyesinde kaza kirima yol

acabilecek hatalar benzetim ortaminda dnceden tespit edilebilir ve ¢oziilebilir olacaktir.

Otopilot tasarimlarinin dogrulanmasi amaciyla donanimda dongi (Hardware-In-the-
Loop, HIL) ve yazilimda dongu (Software-In-the-Loop, SIL ) tabanli benzetim
ortamlar1 siklikla kullanilmaktadir (Bittar, Figuereido, Guimaraes, & Mendes, 2014).

Bu tez kapsaminda yazilim dongiisii tabanli benzetim ortami olusturulmustur.

Otopilot test ve benzetim c¢alismalari i¢in Matlab/Simulink ortaminda hareket
denklemlerine dayali platform modeli kullanilabilecegi gibi ugus simiilatér programlari
da kullanilabilmektedir. Matlab/Simulink ortaminda, otopilot tasarlanmis ve test edilmis
olsa da modelleme hatalarindan dolay1 gercek uygulamalarda dogrudan basarili sonuglar
vermeyebilir. Bu sebeple ugus dinamikleri ve gevre kosullar1 anlaminda gergege yakin
bir benzetim ortam1 sunan X-PLANE similatér programi  kullanilmistir.
Matlab/Simulink ortaminda PID tabanli olarak tasarlanmis otopilotun X-PLANE

simiilator programi Uzerinden benzetimi yapilmstir.

421 X-PLANE

4.2.1.1 X-PLANE genel bakis

X-Plane, pilot egitimleri ve yeni ugak tasarimlari i¢in kullanilan simiilatér programidir.
Bu simiilator programi ile pilot tarafindan uygulanan kumanda girislerine gore uguslar

simule edilebilmekte ve ugagin davraniglar1 gorsel olarak sunulabilmektedir.
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X-Plane programinin ¢aligma prensibi bir ugagin geometrik yapisina gore, o ugagin
nasil ugacagini tahmin etmeye dayalidir. Bu calisma prensibine gore ucak kiigiik
parcalara bolinerek, kanat eleman: yontemi (Blade Element Theory) ile her bolum
Uzerindeki kuvvetler hesaplanir. Ugagm kiitlesine ve agirlik merkezine bagli olarak
kuvvetler, ucagin hiz ve pozisyon bilgilerini olusturmak igin kullanilir (Bittar,
Figuereido, Guimaraes, & Mendes, 2014).

X-PLANE programi iizerinde Cessna 172 ugagina ait gorsel Sekil 4.25°de verilmistir.

Sekil 4.25 X-PLANE Programi Cessna 172 Platformu

X-Plane programi UDP (Kullanici Datagram Protokolii) araciligiyla dis ortamla veri
aktarip alabilmektedir. Bu o0zelligi ile akademik ve ticari calismalarda siklikla
kullanilmaktadir.

Matlab/Simulink ve X-Plane arasinda ger¢ek zamanli haberlesme yetenegi bulunan bir
benzetim ortami hazirlanmistir. Matlab/Simulink ve X-Plane arasindaki haberlesme
UDP blogu iizerinden saglanmistir. Matlab/Simulink ortaminda tasarlanan otopilot,
kontrol yulzeyleri icin iretmis oldugu sapma sinyallerini UDP blogu ile X-Plane
similator programina gondermektedir ve buna karsilik sensor verilerini X-Plane

simulatér programindan almaktadir.
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4.2.1.2 X-PLANE konfigurasyon

Matlab/Simulink ve X-Plane arasindaki veri transferi UDP iizerinden saglanmigtir. UDP
haberlesme protokoliine gore iletilen veya alinan paketlerde hatanin tespiti veya
diizeltilmesi gibi kontrol islemleri yapilmamaktadir. Bu da diger haberlesme

protokollerine gore yiiksek hizli veri aktarimini miimkiin kilmaktadir.

UDRP ile veri transferi i¢in Matlab/Simulink ortaminda UDP gdnderici ve UDP alict
bloklart olusturulmus ve bu bloklara Port ve IP adresleri tanimlanmistir. Benzer sekilde
X-Plane ortaminda da UDP gonderici ve UDP alic1 bloklari i¢in Port ve IP adresleri

tamimlanmustir (Bittar, Figuereido, Guimaraes, & Mendes, 2014).

Yazilim dongiisii tabanli benzetim ortaminin UDP haberlesmesi blok goésterimi Sekil

4.26da verilmistir.

/ MATLAB/SIMULINK X-PLANE \

Port : 49005 Port : 49000

1P :127.00.1 1P :127.0.0.1

Port : 49004 Port : 49001
1P :127.00.1 IP :127.0.0.1

Sekil 4.26 X-PLANE ve Matlab/Simulink UDP Haberlesmesi Blok Gosterimi
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X-PLANE programi iizerinde UDP ayarlar1 Sekil 4.27°de verilmistir.

1P for Data Output

UD (S ancther with an

have ary data selected 10 go to

Hook this machine ethomet cadble ¥ you
e intermet in the SET DATA OUTRUT screen. it will §o to this sddress. Use this UDP data to drive

1 19 of FLUIR imagery recetver (for S#Termnt apes that receive X-Mane imagery)

YOu Can Enink oft

UDP Ports.

—m-..,ow 49000 ts

the default

Sekil 4.27 X-PLANE Programi1 UDP Ayarlar1

X-PLANE program iizerinden Matlab/Simulink ortamina transfer edilecek veriler Sekil

4.28°de gosterildigi gibi secilmistir.

Data Input & Output

im See |[Datarer-out _|[Flight-Test | enable: [ internet [ diskfile B grephical B cockpit display [ciearair]
0 AP A famerate 33 [ B A B starter timeout 70 B B B [ defs: ailerons 1 106 [ [ [ B switches l:electrical
1 BB A B times 34 B B B B engine power 71 B B B B defs: ailerons 2 107 B B B switches 2:EFIS
2 BB B B simstats 35 A B B B enginethrust 72 1 B B B defs: roll spoilers 1 108 [ F B B switches 3:AP/f-difHUD
36 [ B B B engine torque 73 B B B B defs: roll spoilers 2 109[F B B B switches 4:anti-ice
3 BB B B speeds 37 B B 8 B engine RPM 74 B B B B defs: elevators 1103 F B B switches 5:anti-ice/fuel
4 BB B B Mach, VI, G-load 38 B B [ prop RPM 75 B B B B defs: rudders 111 [ [ [ switches 6:clutch/astab
39 A B B B prop pitch 76 1 B B [ defs: yaw-brakes 112[F B B B switches 7:misc
5 [ B B B atmosphere: weather 40 B B B B propwash/jetwash 77 B B B B control forces
6 BB B B atmosphere: aircraft a1 BBEE M 1133 B B B annunciators: general
7 B B B B system pressures 2BEBBE AN 78 1 B B B TOTAL vert thrust vects 1143 B B B annunciators: general
43 BB B8 A8 v 79 B B B B TOTAL Iat thrust vects 1153 B B B annunciators: engine
&8 BB B B joystick ail/elv/rud 44+ BB [ Err 80 B B B B pitch cyclic disc tilts
9 [F B B B otherflight controls s FABRBBR-FF 81 B B B B roll cyclic disc tilts 116 F B F B autopilot arms
10 F B B B art stab ailjelvirud s BRBABA T 82 B B B B pitch cyclic flapping 117 B B B autopilot modes
11 B B B B fiight con ail/elvirud 47 BB B8 A ecr 83 1 B B B roll cyclic flapping 1183 B B B autopilot values
48 BB B8 chr
12 [ B B [ wing sweep/thrust vect 49 B B B A oil pressure 84 [ B B B grnd effect lift, wings 119 [ [ [ weapon status
13 [ B B B trim/flap/slat/s-brakes 50 F B B B oil temp 85 [ B B B gmnd effect drag, wings 120F F B B pressurization status
14 F B B B geanbrakes 51 B B B B fuel pressure 86 1 B F B gmnd effect wash, wings 121 B B B ArU/GRU status
s2 [ B 8 B generator amperage 87 B B B B gmnd effect lift, stabs 122[F B B B radarstatus
15 [ B B B angular moments 53 [ B B B battery amperage 88 [ B B B gmnd effect drag, stabs 123[F B B B hydraulic status
16 @ B B B angular velocities s4 B B 8 B battery voltage 89 1 B B B omd effect wash, stabs 1245 B B B elec & solar status
17 B B ® pitch, roll, headings 90 M 7 7 [ grnd effect lift, props 125 F A B B icing status 1
18 [ B B [ AoA, side-slip, paths 55 1 F M elec fuel pump on/off 91 [ M M ) gmd effect drag, props 126 F B F [ icing status 2
19 F B B B mag compass 56 1 B B B idle speed lo/hi 127[F B B B warning status
57 B B 8 B battery on/off 92 B B B B wing lift 128[F B B B fiite-plan legs
20 @ B B B 1t lon. altitude 58 () B E B generator on/off 93 1 B B B wing drag
21 B B 5 B loc, vel, dist traveled 59 [ B B B inverter enjoff 94 B BB B stab it 1293 F B B hardware optiens
60 [ B B B FADEC on/off 95 [ B [ [ stab drag 130 [ F [ camera location
22 A B B B all planes: lat 61 B B B B igniter onjoff 131 B B B ground location
23 A B 8 A al planes: lon 96 M ) B [ comM 1/2 frequency
24 BB B B all planes: alt 62 1 B B B fuel weights 97 1 B B B NAV 1/2 frequency 1328 B B B climb stats
63 [ B B B payload weights and CG 98 B B B B nav 1/2 085 1333 B B B cruise stats
25 [ B [ throttle command 99 [ ) F ] NAV 1 deflections | | Gocknit During Flight
26 B ) [ B throttle actual 64 [ P F M aero forces 100 F F [ NAV 2 deflections Dlsff'ﬁ‘ﬂ"d'(ﬂl Display in ' See'
27 B B B B feathr-norm-beta-revers 65 [ B B B engine forces 101 [ B B B ADF 1/2 status Internet via UDP
28 B B B B prop setting 66 [ B B B Ianding gear vert force 1023 B B B DME status e oo
29 B B B B mixture setting 67 1 B B B Ianding gear deployment 1038 B B B GPs status detail: [ rotors = 999 =
30 [ B B [ carb heat setting 104 B F1 ) XPNDR status detall: 7] propellers _ana.
31 F B B B cow! flap setting 68 1 B B 7 lift over drag & coeffs 105 ) [ [ MARKER status detail: ] wings disk rate| 0 0.1 | fsec
32 [ B [ [ magneto setting 69 [ B [ [ prop efficiency detail: [F] stabs & misc o9

Sekil 4.28 X-PLANE Programi Verileri
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Matlab/Simulink ortamindan X-PLANE programi Uzerine transfer edilecek veriler
Cizelge 4.1°de verilmistir.

Cizelge 4.1 Matlab/Simulink Veri Tanimlamalari

Veri Birim Kanal
Irtifa Dimeni [-05+0.5] 8
Kanatgik [-0.5+0.5] 8
Yon Dimeni [-0.5+0.5] 8
Irtifa Diimeni Ayar1 (Elevator Trim) [0] 13
Kanatgiklar Ayar1 (Aileron Trim) [0] 13
Yon Diimeni Ayar1 (Rudder Trim) [0] 13
Motor Gaz Kolu (Throttle) [0+1] 25

Cizelge 4.2°de verilmistir.

Cizelge 4.2 X-PLANE Veri Tanimlamalari

X-PLANE programi iizerinden Matlab/Simulink ortamina transfer edilecek veriler

Veri Birim Kanal
Hiz (V) ktas 3
Dikey Hiz (VVI) fpm 4
Irtifa Diimeni [-0.5+0.5] 8
Kanatcik [-0.5+0.5] 8
Yon Dimeni [-0.5+0.5] 8
Irtifa Diimeni Ayar1 (Elevator Trim) [0] 13
Kanatgiklar Ayar1 (Aileron Trim) [0] 13
Yon Diimeni Ayar1 (Rudder Trim) [0] 13
Yunuslama Agisal Hiz (q) rad/s 16
Yuvarlanma Agisal Hiz (p) rad/s 16
Sapma Agisal Hiz (r) rad/s 16
Yunuslama Agist deg 17
Yuvarlanma Agist deg 17
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Cizelge 4.2 X-PLANE Veri Tanimlamalari (devam)

Bas Agis1 (Heading) deg 17

Enlem (Latitude) deg 20

Boylam (Longitude) deg 20

Irtifa, Deniz Seviyesi (Altitude, ftmsl) feet 20
Motor Gaz Kolu (Throttle) [0+1] 26

4.2.1.3 X-PLANE modeli

Matlab/Simulink ortaminda UDP ile veri transferi i¢in UDP gdnderici ve UDP alic

bloklar1 olusturulmustur.

UDP alict blogu, X-Plane simiilator programi tarafindan gonderilen paketlerin
ayristirtlmasi i¢in kullanilmaktadir. X-Plane ortaminda ugak tarafindan iiretilen sensor
verilerini iceren paketler ayristirilarak otopilot icin geri besleme yapilmaktadir.

Matlab/Simulink ortaminda olusturulan UDP alic1 blogu Sekil 4.29°da verilmistir.
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Sekil 4.29 Matlab/Simulink UDP Alic1 Blogu (Bittar, Figuereido, Guimaraes, &
Mendes, 2014)
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UDP gonderici blogu, X-Plane simiilatdor programi tarafina gonderilen paketlerin
olusturulmasi i¢in kullanilmaktadir. Matlab/Simulink ortaminda otopilot tarafindan
uretilen sapma sinyallerini iceren paketler olusturularak ugak igin kontrol ylizeyleri
beslenmektedir. Matlab/Simulink ortaminda olusturulan UDP gonderici blogu Sekil
4.30°da verilmistir.

elavator

elevator header

alaron

aileron

HOST

| §

- P rudder surfaces_control_cmd

L UDF Send

rudder

siauatar_trim

elevator_trim fon

(5 >——» e }——p|sizron_tim frim_canired_cmd

ailaron_trim

ruddar_trim

rudder_trim

throttle

throttle

4

throtte_cmd

4

Byte Pack

Sekil 4.30 Matlab/Simulink UDP Goénderici Blogu (Bittar, Figuereido, Guimaraes, &
Mendes, 2014)

X-Plane programi iizerinde bir modelin benzetimi i¢in Matlab/Simulink ortaminda

tasarlanmig otopilot sistemi Sekil 4.31°‘de gosterilmistir.

X-Plane Fixed Wing UDP Sender  X-Plane Fixed Wing UDP Recsiver T |
Deta_Bievators slavator S
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Sekil 4.31 Matlab/Simulink ve X-PLANE Ortaminda Otopilot Benzetimi
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4.2.2 X-PLANE uzerinde otopilot tasariminin benzetimi

4221 Cessnal7?2

X-Plane programi lizerinde Cessna 172 platformu Sekil 4.32’de 80 ktas hiz, 6500 feet

irtifa ve 60 derece yon degerlerinde u¢maktadir.

Sekil 4.32 X-PLANE Programi Cessna 172 Ugus Benzetimi

Tasarlanan hiz kontrolciisii X-Plane programi tizerindeki modele uygulanarak benzetimi
yapilmigtir. Asagida 120 ktas referans hiz degeri igin X-Plane programi iizerindeki

modelin cevabi Sekil 4.33°de gosterilmistir.
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Hiz (Knot)

Tasarlanan irtifa kontrolciisi X-Plane programi iizerindeki modele uygulanarak
benzetimi yapilmistir. Asagida 7000 feet referans irtifa degeri igin X-Plane programi

tizerindeki modelin cevabi Sekil 4.34‘de gosterilmistir.

A

A

irtifa (Feet)

i

Tasarlanan yoOn kontrolcisti X-Plane programi iizerindeki modele uygulanarak
benzetimi yapilmistir. Asagida 90 derece referans yon degeri i¢in X-Plane programi

tizerindeki modelin cevab1 Sekil 4.35°de gosterilmistir.

Hiz Kontrolcisi

raf

50

Zaman (sn)

Sekil 4.33 Cessna 172 Hiz Kontrolciisii Benzetimi

Sekil 4.34 Cessna 172 Irtifa Kontrolciisii Benzetimi
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Yan Kontrolcasd
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Sekil 4.35 Cessna 172 Y6n Kontrolctisu Benzetimi

Tasarlanan otopilot icin Cizelge 4.3‘de belirtilen referans degerleri X-Plane programi

uzerindeki modele uygulanarak benzetimi yapilmistir.

Cizelge 4.3 X-Plane Cessna 172 Referans Degerler

Zaman (Saniye) | Hiz (Knot) | Irtifa (Feet) | Y6n (Derece)

Baslangic 80 6500 60

10 120 6500 60

70 120 7000 60

120 120 7000 90

150 80 7000 90

180 80 6500 90

230 120 6500 90

270 120 6500 60

290 80 6500 60

X-Plane programi iizerindeki modelin cevabi Sekil 4.36°da gosterilmistir. Platform irtifa
kazanirken hizinin azalmakta oldugu ve platform irtifa kaybederken hizinin artmakta

oldugu gozlemlenmistir.
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Sekil 4.36 Cessna 172 Referans Degerler I¢in Benzetimi
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4.3 Cessna 172 Uzerine Yapisal Degisiklikler

4.3.1 Platform

Gelisen havacilik sektori ile birlikte farkli uygulama alanlari, havacilik faaliyetleri
kapsamina girmektedir. Bu alanlardan biri olan tarimsal havacilik uygulamalari igin
alttan kanatl olarak iiretilen Piper PA-25, Commander S2R ve Cessna 188 gibi ucaklar
kullanilmaktadir (Tarimsal Havacilik, 2003).

Uzerinde calisilan Cessna 172 platformu, genellikle pilot egitimleri ve sivil tasimacilik
faaliyetleri icin kullanilmaktadir. Bu tez kapsaminda, tarimsal havacilik faaliyetleri
icerisinde Cessna 172 platformunun kullanilabilmesi igin yapisal degisiklige gidilmistir.
Bu tasarimin amaci tarimsal havacilik uygulamalari igin Ustten kanatli Cessna 172

ucagini alternatif bir ¢6zim olarak sunmaktir.

Tarimsal havacilik uygulamalar1 icerisinde zirai ilaglama siklikla kullanilan bir
yontemdir. Bu kapsamda ugaklar kendi agirliklarinin %30-%40’1 kadar faydali yiikii,
diisiik irtifada tasiyabilmektedir. Bu sebeple zirai uygulamalar potansiyel olarak risk
teskil etmekte ve 6zel pilot egitimi gerektirmektedir. Uygulama esnasinda faydal ytikte
meydana gelen azalma ve pilotaj hatalar1 sonucunda ugagmn denge durumunda
bozulmalar gerceklesir. Gelismis otopilot sistemleri sayesinde bu bozulmalar

dengelenmektedir (Tarimsal Havacilik, 2003).

Tarimsal havacilik uygulamalart i¢in ugagin agirlik merkezine faydali yiki
tastyabilecek depo ve kanatlari altina piiskiirtme sistemi yerlestirilmektedir. Bununla
birlikte, kanat alani artirilarak tasima kuvvetinin artirilmasi hedeflenmistir. Bu
calismamizda aerodinamik katsayilarin ve dinamik basincin (Q) sabit kaldigi ve tasima
kuvvetinin (Z) kanat alani (S) ile etkilendigi varsayilmistir. Tagima kuvvetinin denklemi
esitlik 4.1°de verilmistir.

Z=CQS (4.1)

S = Cpar | (4.2)
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Yapisal degisiklikler sonrasinda ortaya c¢ikan yeni platforma Cessna 172 Zirai
isimlendirmesi yapilmistir. Cessna 172 Zirai bu tez kapsaminda elde edilmis hayali bir
ucaktir. Asagida Cessna 172 Zirai i¢in degisiklik yapilan kisimlar taslak olarak Sekil
4.37°de kirmiz1 renk ile gosterilmistir.

Sekil 4.37 Cessna 172 Zirai Yapisal Degisik Gosterimi

Cessna 172 Zirai igin yapisal degisiklikleri iceren fiziksel Ozellikler Sekil 4.38°de

gosterilmistir.

siem $=16,16 m2 $=19,00 m2 T

cbar=1,49 m cbar=1,74 m —

=

|

Sekil 4.38 Cessna 172 Zirai Boyutlar1 (Cessna Skyhawk Specifications, 2020)
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Cessna 172 Zirai icin Matlab/Simulink modeli parametreleri  Sekil

gosterilmistir.

Elock Parameters: Cessna 172 Zirai e
General Nonlinear Aircraft Model (mask)

The first input contains the wind velocity and acceleration. The second input
contains external forces and moments in body axis. The third input contains the
deflections of elevators, ailerons, rudder, and flaps. For a list of outputs look
under the mask.

The International measurement system (MKS) is adopted.

Parameters

Geometry and Mass : [cbar b S Ix Iy Iz Jxy Jxz Jyz m]
|[1.74 10.9118 19.00 1285.3 1824.9 2666.9 000 1100] |

Aerodynamic D-Force Derivatives : [CDO CDa CDq CDde CDih]
[[0.031 0.13 0 0.06 0] |E

Aerodynamic L-Force Derivatives : [CLO CLa CLq ClLde CLih]

[[031 5143 39 043 0] |E

Aerodynamic Y-Moment Derivatives : [Cm0 Cma Cmg Cmde Cmih]
[[-0.015 -0.80 -12.4 -1.28 0] |E

Aerodynamic Y-Force Derivatives : [CYD CYb Cyp CYr Cyda CYydr]
[[0 -0.31-0.057 0.21 0.0 0.187] |E

Aerodynamic X-moment Derivatives : [Cl0 Clb Clp Clr Clda Cldr]

[[o -0.089 -0.47 0.096 -0.178 0.0147] |E

Aerodynamic Z-moment Derivatives : [Cn0 Cnb Cnp Cnr Cnda Cndr]
[[0 0.065 -0.03 -0.099 -0.053 -0.0657] |E

Initial Condition x0 [v alpha beta p q r psi theta phi xe ye H]

|[100 -0.0434724899686791 0 000 O -0.0434724899867910 0 0 60] | B

Gancel Help Apply

4.39¢da

Sekil 4.39 Cessna 172 Zirai Aerodinamik Parametreler ve Fiziksel Ozellikler

4.3.2 Platform modeli

4.3.2.1 Dogrusal olmayan ucak modeli

Cessna 172 Zirai igin aerodinamik parametreler ve fiziksel ozellikleri
Matlab/Simulink modeli Sekil 4.40°da gosterilmistir.

Aircraft Model Library
Wind x

Force & Moment General [ .,
—————  Aircraft
Model
Deflect var
—_— S

Cessna 172
Zirai

Sekil 4.40 Cessna 172 Zirai i¢in Dogrusal Olmayan Ugak Modeli
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4.3.2.2 Trim isleminin yapilmasi

Cessna 172 Zirai i¢in trim igleminin yapilmistir. Trim1 ve Trim2 ¢alisma noktalar i¢in

durum degiskenleri ve giris parametreleri elde edilmistir.

e Trim 1 (V=30m/s, H=60m, FPA=0°) noktasi i¢in elde edilen Xo ve Uo matrisleri
Cizelge 4.4°de gosretildigi gibidir.

Cizelge 4.4 Cessna 172 Zirai Trim 1 Noktas1 Xo ve Ug Matrisleri

Xo [ v, alpha, beta, p, q, e, psi, theta, phi, xe, ye, ze(H) ]

" Desgler [ 30 0.149536748172941 000 0 0 0.149536748172941 00 0 60 ]

Uo [ Fx, Fy, Fz, Mx, My, Mz, del_elev, del_ail, del_rud, del_stabs/flaps ]

Kontrol Gigileg [458.0823872549492 0 0 0 0 0 -0.115693520213998 0 0 0 |

e Trim 2 (V=100m/s, H=60m, FPA=0°) noktas1 i¢in elde edilen Xo ve Ug matrisleri
Cizelge 4.5°de gosterildigi gibidir.

Cizelge 4.5 Cessna 172 Zirai Trim 1 Noktas1 Xo ve Ug Matrisleri

Xo [ v, alpha, beta, p, q, e, psi, theta, phi, xe, ye, ze(H) ]

Durum Degiskenleri [ 100 -0.043472489986791 0 0 0 0 0 -0.043472489986791 0 0 0 60 ]

Uo [ Fx, Fy, Fz, Mx, My, Mz, del_elev, del_ail, del_rud, del_stabs/flaps ]

Kontrol Girdileri [3064.370837653121 0 0 0 0 0 0.018508215693941 00 0 ]

Cessna 172 Zirai igin Triml ve Trim2 ¢alisma noktalari igin elde edilen durum
degiskenleri ve giris parametreleri ile test edilmistir. Trim noktalarinda platformun ugus
hizinin, irtifasinin ve ugus hatti acisinin belirlenen ugus kosulu ile ayni olmasi
gerekmektedir. Bunun yaninda yuvarlanma, yunuslama ve sapma acisal hizlarinin (p, q,

r) sifira yakin olmas1 beklenmektedir.
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Cessna 172 Zirai i¢in Matlab/Simulink ortaminda olusturulan model Sekil 4.41°de

gosterildigi gibidir. Bu model {izerinden testler gerceklestirilmistir.

NonLineerX

A
L

Wind

zeros(6,1)

[3064.370837653121 0 0 0 0 0]
General
Aircraft F——»—]
Model | xdot
[0.018508215693941 ]
s var
L
[o0]H Cessna 172

Zirai

Sekil 4.41 Cessna 172 Zirai i¢in Dogrusal Olmayan Model Trim Testleri

Referans ugus hizi, irtifa ve ucus hatt1 acis1 degerlerinin elde edilen sonuglar ile ayni
oldugu ve buna ek olarak yuvarlanma, yunuslama ve sapma agisal hizlarinin sifir oldugu
goriilmektedir. Test sonuglari, ugagin denge noktasinda oldugunu ve agisal hizlarin sifir
oldugunu bize gostermektedir. Test sonucunda elde edilen ¢iktilar Sekil 4.42, Sekil
4.43, Sekil 4.44, Sekil 4.45, Sekil 4.46 ve Sekil 4.47°de gosterilmistir.
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4.3.2.3 Dogrusal ugcak modeli

Cessna 172 Zirai icin durum uzay gosterimi esitlik 4.3 ve 4.4 ile gosterilmistir.

X = Ajin_c172_zirai X + Blin_c172_zirai U (4.3)

Y = Ciin_c172_zirai X + Diin_c172_zirai U (4.4)

Cessna 172 Zirai i¢in Matlab/Simulink ortaminda olusturulan dogrusal model Sekil

4.48“de gosterildigi gibidir.

LineerX
2
[3064.370837653121 0 0 0 0 0]
[0.018508215693941

i=Ax+Bu
y=Cx+Du

L

o Lineer C172 Zirai

Lol

Sekil 4.48 Cessna 172 Zirai Dogrusal Model Trim Testleri

Bolum 3.3.3’de anlatildig1 gibi dogrusal ugak modeline ait durum uzay matrisleri elde

edilmistir.

Cessna 172 Zirai dogrusal modeli, Trim1 ve Trim2 c¢alisma noktalar1 i¢in elde edilen
durum degiskenleri ve giris parametreleri ile test edilmistir. Trim noktalarinda
platformun yuvarlanma, yunuslama ve sapma agisal hizlarmin sifira yakin olmasi

beklenmektedir.
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Dogrusal ucak modelinde yuvarlanma, yunuslama ve sapma agisal hizlarinin sifir

oldugu goriilmektedir. Test sonuglari, ucagin denge noktasinda oldugunu ve agisal

hizlarin sifir oldugunu bize gostermektedir. Test sonucunda elde edilen ¢iktilar Sekil

4.49, Sekil 4.50 ve Sekil 4.51°de gosterilmigtir.
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4.3.3 Otopilot tasarimi ve testi

4.3.3.1 PID tabanh otopilot tasarim

PID tabanli hiz kontrolclsu, irtifa kontrolcisi ve yon kontrolcusi Bolim 3.4°de

anlatildig1 gibi tasarlanmistir.

4.3.3.2 PID tabanh otopilot testi

4.3.3.2.1 Dogrusal model Uzerinde otopilot tasariminin testi

Tasarlanan hiz kontrolciisii Sekil 4.52’de dogrusal ugak modeline uygulanarak test
edilmistir. 60m/s referans hiz degeri i¢in dogrusal modelin cevab1 Sekil 4.53‘de

gosterilmistir.

wred

g Lineer G172 Zirai Plot
delta_t {F) D

a Plis) [—In1 Out1 10000
ref vref <

Cantrol Surface
Actuator]

Sekil 4.52 Cessna 172 Zirai Hiz Kontrolciisiit Dogrusal Modeli Testi

Zaman (Saniye)

Sekil 4.53 Cessna 172 Zirai Hiz Kontrolciisii Dogrusal Modeli Cevabi
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Hiz kontrolciisiiniin cevabi incelendiginde, referans ucus hizi degeri 500. saniyede 100
m/s’den 60 m/s’e azaltildig1 ve sensorlerden Glgiilen hava hiz degerinin referans ugus

hiz1 degerini takip ederek 100 m/s’den 60 m/s’e azaldig1 gézlemlenmistir.

Tasarlanan irtifa kontrolctst Sekil 4.54’de dogrusal ugak modeline uygulanarak test
edilmistir. 100m referans irtifa degeri i¢in dogrusal modelin cevab1 Sekil 4.55°de

gosterilmistir.
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Sekil 4.54 Cessna 172 Zirai Irtifa Kontrolciisii Dogrusal Modeli Testi

—href
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530
Zaman (saniye)

Sekil 4.55 Cessna 172 Zirai Irtifa Kontrolciisii Dogrusal Modeli Cevabi

Irtifa kontrolciisiiniin cevab1 incelendiginde, referans irtifa degeri 500. saniyede 60
m’den 100 m’ye artirilmis ve sensérlerden olgiilen irtifa degerinin referans irtifa

degerini takip ederek 60 m’den 100 m’ye artig1 gézlemlenmistir.
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Tasarlanan yon kontrolclst Sekil 4.56’da dogrusal ugak modeline uygulanarak test
edilmistir. 15 derece referans yon degeri i¢in dogrusal modelin cevabi1 Sekil 4.57°de

gosterilmistir.
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dela_a _@

phi

[3064.370837653121] psi

psi_ref

Heading (psi)

R«

Heading oo ol Sirace cgmrzll‘lerﬁ

Controller3 Actuator?

>
psi
=]

2

Control Surface,|
Actuator11

f’ Lineer G172 Zirai

[0.018508215693941 ]

Sekil 4.56 Cessna 172 Zirai Yo6n Kontrolciisii Dogrusal Modeli Testi
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Sekil 4.57 Cessna 172 Zirai Yo6n Kontrolciisii Dogrusal Modeli Cevabi

Yon kontrolciisiiniin cevabi incelendiginde, referans bas agis1 degeri 500. saniyede O
dereceden 15 dereceye artirtlmis ve sensorlerden olgiilen bas agisi degerinin referans

bas acis1 degerini takip ederek 0 dereceden 15 dereceye artig1 gézlemlenmistir.
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4.3.3.2.2 Dogrusal olmayan model Uzerinde otopilot tasariminin testi

Tasarlanan hiz kontrolciisti Sekil 4.58’de dogrusal olmayan ugak modeline uygulanarak
test edilmistir. 60m/s referans hiz degeri i¢in dogrusal olmayan modelin cevab1 Sekil

4.59‘da gosterilmistir.
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Sekil 4.58 Cessna 172 Zirai Hiz Kontrolciisii Dogrusal Olmayan Modeli Testi

Zaman (saniye)

Sekil 4.59 Cessna 172 Zirai Hiz Kontrolciisii Dogrusal Olmayan Modeli Cevabi

Hiz kontrolciisiiniin cevabi incelendiginde, referans ucus hizi degeri 500. saniyede 100
m/s’den 60 m/s’e azaltildig1 ve sensorlerden Glgiilen hava hiz degerinin referans ugus

hizi degerini takip ederek 100 m/s’den 60 m/s’e azaldig1 gdzlemlenmistir.
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Tasarlanan irtifa kontrolcusti Sekil 4.60’da dogrusal olmayan ucak modeline
uygulanarak test edilmistir. 100m referans irtifa degeri i¢in dogrusal olmayan modelin

cevabi Sekil 4.61°de gosterilmistir.
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Sekil 4.60 Cessna 172 Zirai irtifa Kontrolciisii Dogrusal Olmayan Modeli Testi

530
Zaman (saniye)

Sekil 4.61 Cessna 172 Zirai Irtifa Kontrolciisii Dogrusal Olmayan Modeli Cevabi
Irtifa kontrolciisiiniin cevab1 incelendiginde, referans irtifa degeri 500. saniyede 60

m’den 100 m’ye artirllmis ve sensorlerden olgiilen irtifa degerinin referans irtifa

degerini takip ederek 60 m’den 100 m’ye artig1 gdzlemlenmistir.
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Tasarlanan yon kontrolciisu Sekil 4.62°de dogrusal olmayan ugak modeline uygulanarak

test edilmistir. 15 derece referans yon degeri i¢in dogrusal olmayan modelin cevabi

Sekil 4.63°de gosterilmistir.
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Sekil 4.62 Cessna 172 Zirai Yo6n Kontrolciisit Dogrusal Olmayan Modeli Testi
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Sekil 4.63 Cessna 172 Zirai Yon Kontrolciisii Dogrusal Olmayan Modeli Cevabi

Yon kontrolciisiiniin cevabi incelendiginde, referans bas agis1 degeri 500. saniyede 0

dereceden 15 dereceye artirilmis ve sensorlerden olgiilen bas agist degerinin referans

bas agis1 degerini takip ederek 0 dereceden 15 dereceye artig1 gézlemlenmistir.
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4.3.3.3 LQR tabanh otopilot tasarim

Modern kontrol teorisinin bir yontemi olan LQR tabanli kontrolcii tasarimi, PID tabanl
kontrolcii tasarimi kadar sektorde etkin olarak kullanilmaktadir. LQR ¢oklu girisi ve
coklu ¢ikis1 (Multi-Input Multi-Output - MIMO) bulunan sistemlerde 6lgllebilen durum
degiskenleri varsa kolayca uygulanabilmekte ve kararli ¢oziimler sunabilmektedir
(Phillips, 2014). LQR yodntemi ile birden fazla girise ve ¢ikisa sahip karmasik ucak
sistemlerinin kontroliinde, dogrusal ucak modeline ait A, B, C , D durum uzay
matrisleri kullanilarak bir ¢6zim Gretilmektedir. Sisteme ait tim durumlar, K kazanc
matrisi Uzerinden geri besleme yapilarak sistem kararli hale getirilmeye ¢aligilmaktadir.

Sekil 3.10°da LQR kontrolcii yapis1 gosterilmektedir.

Bolum 3.2.1.2°de LQR kontrolciniin matematiksel ifadesi esitlik 3.47, 3.48 ve 3.49 ile
gosterilmigtir.  LQR kontrolcistinin amaci, esitlik 3.47 ile gosterilen maliyet
fonksiyonunu minimize etmektir. Maliyet fonksiyonu, esitlik 3.48 ve 3.49 ile gdsterilen
Q ve R agirlik matrislerini icermektedir. Q ve R agirhik matrisleri Bryson's Rule

metoduna gore secilmis ve bu matrisler asagida gosterilmistir.

r1.0e — 4 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 3.6476 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 3.6476 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0.1459 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0.1459 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0.1459 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 3.6476 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 3.6476 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 3.6476 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 4.0e — 10 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 4.0e — 10 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0.0011
R =
r4.0e — 8 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 1.0e+6 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 1.0e + 6 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 1.0e + 6 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 1.0e+6 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 1.0e+6 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 3.6476 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 3.6476 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 3.6476 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 1.0e + 6
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Otopilot tasarimi igin elde edilen dogrusal ugak modeline ait A, B, C , D durum uzay
matrisleri ve Q , R agirlik matrisleri kullanilarak LQR kontrolcistinin K sabit kazang
matrisi parametreleri Matlab ‘Iqr’ fonksiyonu ile ‘Klgr = 1qr(A,B,Q,R)’ seklinde

belirlenmistir. K kazan¢ matrisi asagida gosterilmistir.

K =
r20.3601 —41.7507 0 0 —0.6022 0 0 39.8913 0 0.1000 0 2.1252
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
—0.0006 0.6711 0 0 —0.1665 0 0 -1.7567 0 1.5e—7 0 -0.0174
0 0 —0.0744 -0.1216 0 —0.0935 -0.7796 0 —1.016 0 0 0
0 0 —0.0140 0.0209 0 —0.1911 -0.6423 0 0.1612 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0

LQR tabanl kontrol ile sisteme ait durum degiskenlerinin baslangi¢ kosullarindan sifira
dogru goturmede basarili olmasina ragmen, sisteme referans giris uygulandiginda,
sistemin ¢ikisinda kalict durum hatasinin basarili bir sekilde giderilemedigi
gbzlemlenmistir. Yapilan calismalar sisteme referans giris uygulandiginda, sistemin
cikisinda kalict durum hatasi olmamasi i¢in kontrol dongiisiiniin integral bilesenine
sahip olmasi gerektigini goéstermistir. LQR kontrolciiniin integral bilesenine sahip yapisi
Dogrusal Karesel Integrator (LQI) olarak adlandirilmistir (Karaman, 2015). Sekil

4.64°de LQR kontrolclinuin integral bilesenine sahip yapist gosterilmektedir.

O N f | x=Ax+Bu X l\ y=Cx
+ » Ki + > » C
_ y=Cx+Du l/

v

e
N

Sekil 4.64 LQR Kontrolcii Yapisi ve integral Bileseni

LQR tabanli hiz kontrolciisii, irtifa kontrolciisii ve yon kontrolciisii asagida

aciklanmustir.
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LQR tabanli hiz kontrolciisii ile ucagin hava hizi kontrol edilebilmektedir. Referans
hava hiz1 degeri ile sensorlerden oGlgililen hava hiz degeri arasindaki farka gore hata
sinyali olusturulur. Bu hata sinyali integral blogundan gecerek, K kazan¢ matrisi

tizerinden olusturulan kontrol dongiisii ile motor itme kuvveti tiretilmektedir.

LQR tabanli irtifa kontrolciisii ile u¢agin irtifasi kontrol edilebilmektedir. Referans irtifa
degeri ile sensorlerden olgiilen irtifa degeri arasindaki farka gore hata sinyali
olusturulur. Bu hata sinyali integral blogundan gecerek, K kazan¢ matrisi iizerinden
olusturulan kontrol dongiisti ile irtifa diimeni kontrol yiizeyi i¢in sapma sinyali

Uretilmektedir.

LQR tabanli yon kontrolciisii ile u¢agin bas acis1 kontrol edilebilmektedir. Referans
sapma (y ) agis1 degeri ile sensorlerden 6lgiilen sapma agis1 degeri arasindaki farka gore
hata sinyali olusturulur. Bu hata sinyali integral blogundan gecerek, K kazan¢ matrisi
tizerinden olusturulan kontrol dongiisii ile kanat¢iklar kontrol ylizeyi i¢in sapma sinyali

Uretilmektedir.

Tasarlanan LQR otopilot ile referans giris ve sistemin ¢ikisi arasindaki farkin integrali
alinarak K kazang¢ matrisi (zerinden geri besleme yapilarak aerodinamik kontrol
yuzeyleri icin sapma sinyalleri tretilmektedir. Bu tez kapsaminda, LQR kontrolctsuniin
integral bileseni ile gelistirilmis hali, yapisal degisiklikler yapilmis Cessna 172

platformu Uzerinde basariyla uygulanmistir.

LQR tabanli otopilotun dogrusal model lizerinde gdsterimi Sekil 4.65’ de verilmistir.
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Sekil 4.65 Cessna 172 Zirai LQR Otopilot Dogrusal Modeli

LQR tabanli otopilotun dogrusal olmayan model iizerinde gosterimi Sekil 4.66° de

verilmistir.
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Sekil 4.66 Cessna 172 Zirai LQR Otopilot Dogrusal Olmayan Modeli
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4.3.3.4 LQR tabanh otopilot testi

Otopilotun kontrol yiizeyleri igin iiretmis oldugu sapma sinyalleri dogrusal model
tizerinden test edilmistir. Bu dogrultuda tasarlanmis otopilot, dogrusal olmayan model
lizerine uygulanmis ve performansi degerlendirilmistir. Otopilot tasarimi igin ugak
modeline etki eden rlzgar bilesenlerinin ve sensor verileri icin bozucu etkilerin

olmadig1 varsayilmistir.

4.3.3.4.1 Dogrusal model Uzerinde otopilot tasariminin testi

Tasarlanan hiz kontrolciisii dogrusal ugak modeline uygulanarak test edilmistir. 60m/s

referans hiz degeri i¢in dogrusal modelin cevabi Sekil 4.67°de gosterilmistir.
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Sekil 4.67 Cessna 172 Zirai LQR Hiz Kontrolciisii Dogrusal Modeli Cevabi

Hiz kontrolciisiiniin cevabi incelendiginde, referans ugus hiz1 degeri 500. saniyede 100
m/s’den 60 m/s’e azaltildig1 ve sensorlerden Glgiilen hava hiz degerinin referans ugus

hizi degerini takip ederek 100 m/s’den 60 m/s’e azaldig1 gdzlemlenmistir.

Tasarlanan irtifa kontrolciisii dogrusal ugak modeline uygulanarak test edilmistir. 100m

referans irtifa degeri i¢in dogrusal modelin cevabi Sekil 4.68de gosterilmistir.
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Sekil 4.68 Cessna 172 Zirai LQR Irtifa Kontrolciisii Dogrusal Modeli Cevabi

Irtifa kontrolciisiiniin cevab1 incelendiginde, referans irtifa degeri 500. saniyede 60
m’den 100 m’ye artirnllmis ve sensorlerden olgiilen irtifa degerinin referans irtifa

degerini takip ederek 60 m’den 100 m’ye artig1 gézlemlenmistir.

Tasarlanan yon kontrolciisii dogrusal ucak modeline uygulanarak test edilmistir. 15

derece referans yon degeri igin dogrusal modelin cevabi Sekil 4.69°da gosterilmistir.

530 540
Zaman (saniye)

Sekil 4.69 Cessna 172 Zirai LQR Yon Kontrolciisii Dogrusal Modeli Cevabi

Yon kontrolciisiinlin cevabr incelendiginde, referans bas agis1 degeri 500. saniyede 0
dereceden 15 dereceye artirilmis ve sensorlerden olgiilen bas agisi degerinin referans

bas acis1 degerini takip ederek 0 dereceden 15 dereceye artig1 gézlemlenmistir.
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4.3.3.4.2 Dogrusal olmayan model Uzerinde otopilot tasariminin testi

Tasarlanan hiz kontrolclisii dogrusal olmayan ucak modeline uygulanarak test
edilmistir. 60m/s referans hiz degeri i¢in dogrusal olmayan modelin cevabi Sekil

4.70°de gosterilmistir.
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Sekil 4.70 Cessna 172 Zirai LQR Hiz Kontrolciisii Dogrusal Olmayan Modeli Cevabi

Hiz kontrolciisiiniin cevabi incelendiginde, referans ucus hizi degeri 500. saniyede 100
m/s’den 60 m/s’e azaltildig1 ve sensorlerden oGlgiilen hava hiz degerinin referans ugus

hiz1 degerini takip ederek 100 m/s’den 60 m/s’e azaldig1 gézlemlenmistir.

Tasarlanan irtifa kontrolciisii dogrusal olmayan ucak modeline uygulanarak test
edilmistir. 100m referans irtifa degeri i¢in dogrusal olmayan modelin cevabir Sekil

4.71°de gosterilmistir.

520
Zaman (saniye)

Sekil 4.71 Cessna 172 Zirai LQR irtifa Kontrolciisii Dogrusal Olmayan Modeli Cevabi
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Irtifa kontrolciisiiniin cevab1 incelendiginde, referans irtifa degeri 500. saniyede 60
m’den 100 m’ye artirnllmis ve sensorlerden olgiilen irtifa degerinin referans irtifa

degerini takip ederek 60 m’den 100 m’ye artig1 gézlemlenmistir.

Tasarlanan yon kontrolciisii dogrusal olmayan ucak modeline uygulanarak test
edilmistir. 15 derece referans yon degeri i¢in dogrusal olmayan modelin cevabi Sekil

4.72°de gosterilmistir.
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Sekil 4.72 Cessna 172 Zirai LQR Y6n Kontrolciisii Dogrusal Olmayan Modeli Cevabi

Yon kontrolciisiiniin cevabi incelendiginde, referans bas agis1 degeri 500. saniyede O
dereceden 15 dereceye artirilmis ve sensorlerden olgiilen bas agist degerinin referans

bas acis1 degerini takip ederek O dereceden 15 dereceye artig1 gézlemlenmistir.
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4.3.4 Kutle degisiminin otopilot tasarimina olan etkisi

Cessna 172 Zirai platformunun sulama, ilaglama, tohumlama gibi zirai uygulamalarda
kullanilmasi, platformda kitle degisimine neden olmaktadir. Bu kitle degisiminin PID
tabanli otopilot tasarimina olan etkisi incelenmistir. Tam yiik ile kalkis yapan ve sabit
kitle ile ugus evresinde bulunan Cessna 172 Zirai platformunun hiz, irtifa ve yon
referans girisleri i¢cin vermis oldugu cevap Sekil 4.73°de gosterilmistir. Tam yuk ile
kalkis yapan ve degisken kutle ile ugus evresinde bulunan Cessna 172 Zirai
platformunun hiz, irtifa ve yon referans girisleri i¢in vermis oldugu cevap Sekil 4.74‘da

gosterilmistir.
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Sekil 4.74 Cessna 172 Zirai Kiitle Degisiminin Otopilot Tasarimina Etkisi

Platformun her iki durum i¢inde vermis oldugu cevaplar incelendiginde, Kkitle
degisiminin PID tabanli otopilot tasarimina etkisi olmadigi gézlemlenmistir. LQR
tabanli otopilot tasariminin ise kiltle degisimine karsi duyarli oldugu ve sistemin

kararliliginda bozulmalar meydana geldigi gézlemlenmistir.
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5. SONUC VE ONERILER

Bu tez raporunda, insansiz hava araglarinin yaninda diger sabit kanatl araglar i¢in de
otopilotun  tasarlanmasina yonelik ¢alismalar  sunulmustur. Bu kapsamda
Matlab/Simulink ‘Flight Dynamics and Control Toolbox’ AirLib kiitiiphanesi igerisinde
tanimlanmis dogrusal olmayan ucak modelleri kullanilmistir. Oncelikle dogrusal
olmayan ucak modellerinin daha iyi anlasilabilmesi i¢in platform dinamikleri ve
ozellikleri hakkinda kavramsal bilgiler verilmis, matematiksel denklemler ile ugak

hareketleri agiklanmistir.

Otopilot gelistirme faaliyetleri, AirLib kiitliphanesi igerisindeki dogrusal olmayan IAI
Pioneer insansiz hava araci modeli tizerinden ve dogrusal olmayan Cessna 172 insanl
hava aract modeli tizerinden gergeklestirilmistir. AirLib kiitiiphanesi yardimi ile her iki
platform i¢in trim noktasindaki giris parametrelerinin ve durum degiskenlerinin
baslangi¢ degerleri belirlenmis ve bu baslangi¢ degerleri ile her iki platformun da denge

durumunu korudugu gézlemlenmistir.

Otopilot tasarimi i¢in gerekli olan durum uzay matrislerini elde edebilmek amaciyla
Matlab/Simulink ‘Linear Analysis Tool’ kullanilmistir. Belirlenen trim noktalarinda
dogrusal olmayan IAl Pioneer ve Cessna 172 modelleri dogrusallastirilmis ve dogrusal
modellere ait durum uzay matrisleri elde edilmistir. Ayni trim noktalarinda dogrusal
modeller ile dogrusal olmayan modeller karsilastirilarak benzer davranislar

sergiledikleri gdzlemlenmistir.

IAl Pioneer ve Cessna 172 dogrusal modellerine ait transfer fonksiyonlar1 ve tasarim
detaylar1 tizerinden Matlab/Simulink ‘Control System Toolbox’ Sisotool tasarim araci
kullanilarak PID tabanli hiz kontrolciisii, irtifa kontrolciisii ve yon kontrolcusi igin
kontrolcii parametreleri belirlenmistir. Tasarlanan kontrolciiler her iki platform icinde
hem dogrusal model hemde dogrusal olmayan model {iizerine uygulanarak test
edilmistir. Dogrusal olmayan test sonuclar1 incelendiginde ugus hizi, irtifa ve yon

referans degerleri i¢in otopilot tasarimmin tatmin edici seviyede oldugu
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gozlemlenmistir. Farkli referans degerleri igin otopilotun beklenildigi gibi ¢alistig1 ve

basarili sonuglar iirettigi dogrulanmustir.

PID tabanli otopilot sistemlerinin dogrusal model iizerinden hizli bir sekilde
tasarlanabildigi ve dogrusal olmayan model lizerindeki testlerde basarili sonuglar

verdigi gosterilmistir.

Matlab/Simulink ortaminda gelistirilen otopilot tasarimlarinin ugus dinamikleri ve gevre
kosullar1 anlaminda gergege yakin bir benzetim ortami sunan X-PLANE similator
programi ile yazilim dongiisii tabanli benzetim ortami hazirlanmistir. Cessna 172 igin
Matlab/Simulink ortaminda PID tabanli olarak gelistirilen otopilot X-PLANE simulator
programi {izerinde c¢alisacak sekilde ayarlanip, benzetimi yapilmistir. Benzetim
sonuglari incelendiginde ugus hizi, irtifa, yon referans degerleri igin otopilot tasariminin
tatmin edici seviyede oldugu gozlemlenmistir. Farkli referans degerleri igin otopilotun

beklenildigi gibi calistigi ve basarili sonuglar iirettigi dogrulanmistir.

Gelistirilen otopilot tasarimlarinin, X-PLANE programi Uzerinden benzetimi yapilmis

ve ugus performansi bakimindan basarili sonuglar verdigi gosterilmistir.

Tarimsal havacilik uygulamalarinda iistten kanatli Cessna 172 ucaginin alternatif bir
¢OzUm olarak kullanilmasi amaciyla yapisal degisiklige gidilmistir. Dogrusal olmayan
Cessna 172 modeli tiizerinde kanat alami artirilacak sekilde fiziksel o6zellikleri
degistirilmis ve tasima kuvveti artirllmistir. Yapisal degisiklikler sonrasinda elde edilen
Cessna 172 Zirai modeline ait durum uzay matrisleri ayn1 yontemler kullanilarak elde
edilmistir. Elde edilen dogrusal model iizerinden PID tabanli otopilot tasarimi
gelistirilmistir. Klasik kontrol teorileri ile gelistirilmis PID tabanli otopilot tasarimina
alternatif olarak modern kontrol teorisinin bir yontemi olan LQR tabanli otopilot
tasarimi ele alinmistir. Cessna 172 Zirai modelinin durum degiskenlerinin olgtlebilir
olmasi, LQR kontrol yOnteminin uygulanabilirligini miimkiin kilmaktadir. Sistemin

performansini etkileyen agirlik matrisleri ve durum uzay matrisleri kullanilarak Matlab
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icerisindeki ‘Iqr.m’ fonksiyonu yardimi ile LQR kontrolcustiniin K sabit kazang¢ matrisi
parametreleri belirlenmistir. K kazang matrisi lizerinden geri besleme yapilarak LQR
tabanli otopilot tasarimi gelistirilmistir. Gelistirilen PID tabanli ve LQR tabanli otopilot
tasarimlar1 hem dogrusal model hemde dogrusal olmayan model iizerine uygulanarak
test edilmistir. Otopilot tasarimlarina ait test sonuglari incelendiginde; ugus hizi referans
degeri icin PID tabanli ve LQR tabanli otopilotun beklenildigi gibi c¢alistigi
gozlemlenmistir. Asim oranlar1 bakimindan PID tabanli otopilotun asim yaptigi, LQR
tabanli otopilotun ise asim yapmadig1 goriilmiistiir. Oturma zamanlar1 bakimindan PID
tabanli otopilot LQR tabanli otopilottan daha basarili sonuglar iirettigi gorilmistiir.
Irtifa referans degeri icin PID tabanli ve LQR tabanli otopilotun beklenildigi gibi
calistigt gozlemlenmistir. Asim oranlart bakimindan PID tabanli otopilotun asim
yaptig1, LQR tabanli otopilotun ise asim yapmadigr goriilmiistiir. Oturma zamanlari
bakimindan LQR tabanli otopilot PID tabanli otopilottan daha basarili sonuglar iirettigi
goriilmiistir.  YOn referans degeri igin PID tabanli ve LQR tabanli otopilotun
beklenildigi gibi calistigt gozlemlenmistir. Asim oranlart bakimindan LQR tabanl
otopilotun asim yaptig1, PID tabanli otopilotun ise asim yapmadigi goriilmiistiir. Oturma
zamanlar1 bakimindan PID tabanli otopilot LQR tabanli otopilottan daha basarili

sonuclar Urettigi goriilmiistiir.

Son olarak platformda meydana gelen kiitle degisiminin PID tabanli otopilot tasarimina
etkisinin olmadigi ancak LQR tabanl otopilot tasariminin kutle degisimine karsi duyarli

oldugu ve sistemin kararliliginda bozulmalar meydana geldigi g6zlemlenmistir.

Bu tez c¢alismasi sonucunda ortaya ¢ikan kazamimlar ile gelecekte yeni kontrol
fikirlerinin gelistirilebilmesine katki saglanacaktir. Ele alinan kontrol ydntemlerinin,
otopilot sistemleri icin uygulanabilir oldugu ve yeni gelistirilecek sabit kanatli hava
araci modelleri icin kullanilabilir oldugu test ve benzetim ortamlar1 kurularak
gosterilmistir. Gelistirilen otopilot sistemleri, kurulan benzetim altyapisi ile belirli bir
olgunluga getirilerek, gergek platform fiizerinde ihtiya¢ duyulan ugus test sayisi ve

maliyetin azaltilabilecegi gosterilmistir.
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