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OZET

YUKSEK LISANS TEZI

INSANSIZ HAVA ARACLARININ (iHA) KONUMLANDIRILMASINDA
KULLANILAN SENSOR VERILERININ FILTRE TEKNiKLERIi
KULLANILARAK IYILESTIRILMESI

Ahmet Serdar KOPAR

Erzurum Teknik Universitesi
Fen Bilimleri Enstittisi

Elektrik Elektronik Miihendisligi Ana Bilim Dali

Damgman: Dr. Ogr. Uyesi Nurbanu GUZEY

Diinyada teknolojinin ilerlemesiyle birlikte insansiz hava araglar1 (IHA); savunma sanayi,
tasimacilik, kesif, zirai ilaglama ve yangin sondiirme gibi cesitli alanlara hizmet etmek amaciyla
kullanilmaktadir. S6z konusu alanlarda THA’lardan basarili bir sekilde faydalanabilmek icin
oncelikle IHA’larin konumlarinin tespit edilmesi ve mevcut konumlar iizerinde iyilestirme
yapilmasi gerekmektedir. Konum tespitinde Kiiresel Navigasyon Uydu Sistemleri (GNSS: Global
Navigation Satellite Systems) tabanli sistemler kullanilmakta ve GNSS sinyallerinin kesilmesi
durumunda ise inersiyal navigasyon sistemlerinden yararlanilmaktadir. Elde edilen konum
bilgileri ¢esitli filtreleme algoritmalarindan gegirilerek veri iyilestirilme islemleri
gerceklestirilmektedir. Bu baglamda en yaygin olarak kullanilan filtreleme algoritmalar1 Kalman
ve Genigletilmig Kalman Filtresi algoritmalaridir.

Bu ¢aligmada, insansiz hava araglarinin lokalizasyonunda kullanilan hatali GPS ve INS
verileri c¢esitli filtreleme teknikleri kullanilarak iyilestirilmeye c¢alisilmis ve bu teknikler
karsilastirilnustir. Lineer olarak hareket eden IHA i¢in simiilasyon ortanminda iiretilen hatali GPS
Ol¢tim verileri, Kalman ve Enformasyon Fitreleri vasitasi ile diizeltilmeye calisilmistir. Sonuglara
gore Kalman Filtresi performansinin, Enformasyon Filtresi performansina gore daha basarili
oldugu tespit edilmistir. Nonlineer olarak hareket eden IHA i¢in simiilasyon ortaminda iiretilmis
GPS ve INS 6l¢iim verileri Genisletilmis Kalman Filtresi (EKF) ve Genisletilmis Enformasyon
Filtresi (EIF) kullanilarak iyilestirilmeye c¢alisilmistir. Elde edilen sonuglara gére GPS 06lgliim
verilerinin iyilestirilmesinde EKF, EIF’ye gore daha basarili sonuglar vermesine karsin INS
tarafindan saglanan konum bilgilerinin diizeltilmesinde EIF’nin EKF’ye gore daha iyi sonuglar
verdigi tespit edilmistir.

2020, 89 sayfa
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ABSTRACT

MS. Thesis

IMPROVEMENT of SENSOR DATA USED in POSITIONING of UNMANNED
AERIAL VEHICLES USING FILTER TECHNIQUES

Ahmet Serdar KOPAR

Erzurum Technical University
Gradute School of Natural and Applied Sciences

Department of Electrical Electronic Engineering

Supervisor: Assist. Prof. Dr. Nurbanu GUZEY

With the advancement of technology in the world, unmanned aerial vehicles (UAVS) are
used to serve various fields such as defense industry, transportation, reconnaissance, agricultural
spraying and firefighting. In order to successfully utilize UAVSs in these areas, it is necessary to
determine the positions of UAVs and to make improvements on their existing positions. Global
Navigation Satellite Systems (GNSS) based systems are used for determining the position and in
case of interruption of GNSS signals, Inertial Navigation Systems (INS) are used. The obtained
position information is passed through various filtering algorithms and data improvement
operations are performed. In this context, the most commonly used filtering algorithms are
Kalman and Extended Kalman Filter algorithms.

In this study, faulty GPS and INS data used in the localization of unmanned aerial vehicles
have been tried to be improved by using various filtering techniques and these technigues have
been compared. For the linearly acting UAV, the faulty GPS measurement data generated in the
simulation environment was tried to be corrected by means of Kalman and Information Filters.
According to the results, Kalman Filter performance was superior to Information Filter
performance. For nonlinearly acting UAV, GPS and INS measurement data produced in
simulation environment were tried to be improved by using Extended Kalman Filter (EKF) and
Extended Information Filter (EIF). According to the results obtained, although the EKF gives
more successful results than the EIF in the improvement of the GPS measurement data, it has
been found that the EIF gives better results than the EKF in the correction of the position
information provided by INS.

2020, 89 page
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Extended Information Filter
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1. GIRIS

Gecmisten giliniimiize kadar insanoglu bulundugu konumu tespit etmeye ¢aligmis
nerede oldugunu ve nereye gittigini sorgulamistir. Sorguladigi bu sorulara cevap
bulabilmek i¢in bir¢ok sistem gelistirmistir. Ancak sistem gelistirme konusunda gelinen
her adimda siirekli olarak problemlerle karsilasilmistir. Ornek olarak ilk dénem insanlari
yasam alanlarindan uzaklasmak istediklerinde, yasadiklari alana geri donebilmek i¢in
gittikleri yol glizergahina taslar sererek isaret koymuslar fakat bu sistemde yasadiklari
yerlerden uzaklara gidememislerdir. Ayrica kullanilan bu sistem doga olaylar1 sebebiyle
bozulmus ve insanlar yasam alanlarina geri donerken problemler yagamislardir. Zamanla
denizleri kesfeden insanoglu yeni sorunlarla karsi karsiya kalmistir ¢iinkii denizlere tas
dizmek imkansizdi. Bu sorunun {istesinden gelebilmek adina yildizlardan yararlanmak
isteyen insanoglu yeni bir problemle kars1 karsiya kalmistir. Problemin sebebi yildizlarin
sadece gece ortaya c¢ikmast ve bunlarin ¢iplak gozle kolaylikla secilememesidir.
Boylelikle yildizlar kullanilarak konum belirlemeye yonelik 6zel aletler kullanilsa da
zaman igerisinde bu yontemlerde ihtiyaglar1 karsilayamaz olmustur. Zamanla teknolojik
gelismelerin artmasiyla dogru orantili olacak bi¢imde navigasyon ve konum belirleme

sistemlerinde kayda deger gelismeler yasanmistir (Kahveci ve Yildiz 2018).

Konum belirleme sistemlerinde 04 Ekim 1957 tarihinde ilk uydu Sputnik-1 ve
sonraki tarihlerde diger yapay uydular kullanilarak onemli bir gelisme kaydedilmistir.
Nitekim Transit-I’in ortaya ¢ikmasiyla birlikte Aralik 1958 tarihinde ilk gozlemler
yapilmaya baglanmistir. Amerika Birlesik Devletleri tarafindan gelistirilen ve TRANSIT
olarak bilinen bu sistem yeryiiziinden yaklasik olarak 1100 km uzakta olup 6 uydu ile
hizmet etmektedir (Kahveci ve Yildiz 2018).

Navigasyon sistemleri lizerinde yapilan ¢aligmalarin artmasiyla yeni bir sistem
olan Kiiresel Konumlandirma Sistemi (GPS: Global Positioning System), TRANSIT
sisteminin zayif yonlerini ortadan kaldirmak adina gelistirilmistir. Ornek olarak bir
uydunun ayni enlem {izerinden iki kez gecmesi arasinda TRANSIT sisteminde yaklasik
olarak 90 dakikalik zaman farki olusuyordu, Bu da 6l¢lim yapan uydunun gegis zamanlari
arasinda enterpolasyon yapmasini zorunlu kilmaktaydi. TRANSIT sisteminin bir diger

zaafi ise elde edilen Olgiimlerin diisiik dogrulukta olmasidir. Konum belirlemede esas
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amag¢ konumun anlik olarak belirlenebilmesi iken, TRANSIT sistemlerde birkag giinliik
yapilan doppler Olglimii sonucunda sadece desimetre seviyelerinde dogruluga

ulasabilmislerdir (Kahveci ve Yildiz 2018).

Kiiresel Uydu Navigasyon Sistemlerindeki gelismelerin artmasi ve bu sistemlere
olan ihtiyag Avrupa’da da glindeme gelmis, Avrupa ulastirma altyapisina dair yapilacak
olan yatirimlarda 6nem arz eden bir yere sahip olmustur. Boylelikle yapilacak olan
yatirimlarda Avrupa, ABD’ye bagimli kalmamak i¢in kendi uydu sistemleri olan Galileo
uydu sistemini gelistirmistir. Bu rekabete kayitsiz kalmayan {lkelere Cin
Beidou/Compass uydusu, Japonya QZSS uydusu, Hindistan IRNSS/GAGAN uydusu ve
Rusya GLONASS uydusu (Anonymous 2015) ile katilmislardir (Kahveci ve Yildiz
2018). Ayrica Tirkiye 2003 yilinda Bilsat projesi kapsaminda uydu teknolojisine ilk
adimi atmistir. Tecriibeler sayesinde Tiirkiye tasarladigi ilk uydusu olan RASAT, 2011
yilinda uzaya gonderilmistir. 2011 yilinin lizerinden yaklasik bir y1l ge¢mesi ile 2012
yilinin sonlarina dogru Goktiirk-2 uydusu uzaya firlatilmistir (Coban 2016).

Inersiyal navigasyon sistemleri, konum belirleyebilme adina kullanilan bir diger
sistem olarak literatiirde yerini almistir. Inersiyal navigasyon sistemleri, inersiyal
sensorlerden (ivmedlger ve jiroskop) olusan ve ivmelenme degerleri ile agisal hiz
verilerini saglayan sensorlerden olusmaktadir. Ik inersiyal navigasyon sistemleri 19.
Yiizyilin baslarinda Bohnenberg’in dénen bir kiitlenin jiroskobik etkisini gdsteren bir
makine ile ortaya ¢ikmistir (Wagner and Trierenberg 2010). Bu makinenin icadindan kisa
bir siire sonra Foucalt sarkaci tanmitilmistir ve ilk olarak jiroskop terimi 1856 yilinda
Foucalt tarafindan telaffuz edilmistir (Tazartes 2014). 20.ylizy1lin baslarinda Almanya ve
Amerika, gemilerin pusulalarinda diinyanin doniis yoniinii belirleyebilmek i¢in dénen
jiroskoplar1 kullanmaya baglamislardir. Amerika’da Charles Stark Draper ve MIT
laboratuvarlar1 (su anda Draper Lab.) ugaksavar fiizelerini yonlendirmek i¢in jiroskoplari
kullanmiglardir (Duffy 1994). 1940 ve 1950’lerde denizaltilarinda ve fiizelerde
kullanilmak iizere inersiyal navigasyon sistemlerinde dnemli gelismeler yasanmaya
devam etmistir (Wrigley 1977; Stewart 2001). 1950’lerin sonlarinda Litton Sanayi Sirketi
(Su an Northrop Grummanin pargasi) ugaklar i¢in uygun olarak tasarlanmais ilk inersiyal
navigasyon sistemleri gelistirmislerdir. 1968 yilina gelindiginde FAA (Federal Aviation

Administration) tarafindan Litton sirketine ait LTN-51 inersiyal navigasyon sistemlerine
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ticari ucaklarda kullanilmak {izere ilk defa sertifika verilmistir. 1960’larin sonuna
gelindiginde 8000’den fazla inersiyal navigasyon sistemi Litton Endiistri tarafindan

degisik arag tipleri i¢in gelistirilmistir (Tazartes 2014).

Kalman Filtresi, 1960 yilinda Rudolph Emil KALMAN tarafindan gelistirilmistir.
Bu tarihte uzaya gonderilen uzay gemilerinin yoriingelerinin kestirimi amaciyla Apollo
projesinde kullanilmistir. Uzay yoriingelerinin kestirimi konusunda S. F. Schmidt’in
calisma grubu dogrusal olmayan sistemin dogrusallastirilarak Kalman Filtresinin daha iyi
performans gosterecegi sonucunu elde ederek Genisletilmis Kalman Filtresi teknigini

navigasyon uygulamalarinda hayata geg¢irmislerdir (Grewal and Andrews 2010).

Literatiire kazandirilan bu teknik sonrasinda bilim insanlar1 bu teknikleri

kullanarak bir¢ok calisma yapmislardir.

Ilk olarak 1960’11 yillarda MIT miihendisleri, Apollo uzay aracinin ydriinge
degisiklikleri esnasinda roket itisini algilamak ve kontrol edebilmek amaciyla inersiyal
navigasyon sistemini (INS) tasarlamislardir (Kraut 1967). Bu gorevde jiroskop ve
ivmeodlcerlerdeki sapmalarin diizeltilmesi ve inersiyal sensorlerin kalibrasyonunda

Kalman Filtresi kullanilmistir (Grewal and Andrews 2010).

Spangenberg ve ¢alisma ekibi 2007 yilinda yaptiklari ¢alismada GPS, Tekerlek
Hiz Sensorleri (WSS: Wheel Speed Sensor) ve inersiyal sensorler kullanilarak
diferansiyel odometre temelli Genisletilmis Kalman Filtresi ve Kokusuz Kalman Filtresi
flizyon yaklasimlar1 karsilastirilmistir. Sonuglara goére GPS’in siirli oldugu noktalarda
GPS/INS/WSS gibi daha fazla konum tahmini kaynagina sahip olmanin daha verimli
sonuglar verecegi bulgularini elde etmislerdir (Spangenberg and Tournered 2007).

Kavak (2008) yapmis oldugu calismada Sikistirilmis Genisletilmis Kalman
Filtresi (SGKF) ve Genisletilmis Kalman Filtresi (GKF) tekniklerini kullanarak insansiz
kara araglarinin es zamanli lokalizasyonunu ve haritalandiriimasint (SLAM), veri
iliskileri algoritmalar1 kullanarak incelemistir. Bu g¢alismada SGKF tabanli SLAM
uygulamasinin GKF tabanli SLAM’e gore daha hizli ¢alistigr ve GKF tabanli SLAM’e

gore hata payinin ¢ok daha az oldugu sonucuna ulasmistir (Kavak 2008).
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Song ve arkadaslar1 (2008) yapmis olduklari ¢alismada es zamanli yaya ve mobil
robotlarin lokalizasyonu igin Dagitilmis Genisletilmis Kalman Filtresini (DGKF)
kullanmislardir. Bu ¢alismada Genisletilmis Kalman Filtresini yayalarin lokalizasyonunu
yapabilmek adina mobil robotlara uygulamiglar ve her robottan yapilan kestirimin
dagitilmig algoritma ile kestirilerek algoritmanin eszamanli lokalizasyon dogrulugu
tizerindeki etkisini aragtirmiglardir. Buna gore ii¢ robot kullanilmasiyla ortaya ¢ikan hata
degerinin tek robot kullanimina gore ortaya ¢ikan hata degerinden daha diisiik ¢iktigi
sonucuna ulasarak onerdikleri algoritmanin iyi sonuglar verdigi kanisina varmislardir

(Song et al. 2008).

Nemra ve Aouf (2010) insansiz hava araglarinin lokalizasyonu i¢in SDRE (State
Dependent Riccati Equation) dogrusal olmayan filtre kullanarak INS/GPS sensor fiizyonu
yapmiglardir. Bu filtre ile Kalman Filtresi, Genisletilmis Kalman Filtresi ve Kokusuz
Kalman Filtresi karsilagtirilmistir. Elde edilen bulgulara gore en iyi performans gosteren

filtrenin SDRE Filtresi oldugu sonucuna ulasmislardir (Nemra and Aouf 2010).

Ko ve Kim (2012) su alt1 araglarinin lokalizasyonu i¢in Kalman Filtresi ve Partikiil
Filtresini karsilastirmiglardir. Karsilastirilan her iki filtrenin de trilaterasyon ve en kiigiik
kareler yontemine gore daha iyi sonuglar verdigi bulgusuna ulasmiglardir. Ayrica Partikiil
Filtresinin Kalman Filtresinden daha fazla hesaplama siiresi kullanmasina karsin daha 1yi

konum kestirimi yaptig1 sonuglari elde edilmistir (Ko and Kim 2012).

Shendre ve Sangale (2013) mobil otonom bir robotun lokalizasyonu igin jiroskop
ve kilometre sayaci sensorlerinden gelen verileri Genisletilmis Kalman Filtresi kullanarak
entegrasyonu saglamislardir. Bu ¢alismayla zemin ve robot arasindaki fiziksel etkilesimi
saglayan ARM 7 tabanli LPC2148 mikro denetleyicisine sahip gomiilii bir sistem
gelistirerek deneysel olarak uygulamislardir. Elde ettikleri sonuglara goére Genisletilmis
Kalman Filtresinin performansinin ve hata diizeltme 6zelliginin, temel filtreye kiyasla

yeterince yliksek oldugunu gozlemlemislerdir (Shendre and Sangale 2013).

Lee ve arkadaslar1 (2014) otonom sualt1 aracinin konumunun tespiti i¢in Kalman

Filtresi kullanarak INS/GPS sensor fiizyonunu Onermislerdir. INS verilerindeki
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ivmedlger lizerine binen giiriiltiller Kalman Filtresi kullanilarak diizeltilmis ve deneylerle

teyit edilmistir (Lee et al. 2014).

Yuzhen ve arkadaslar1 (2016) “Mobil Robot Lokalizasyonunda Uyarlamali
Genisletilmis Kalman Filtresi Uygulamasi “isimli ¢alismada, Mobil robot lokalizasyonu
isleminde hata birikim problemini ¢6zmek i¢in Uyarlamali Genisletilmis Kalman Filtre
(UGKEF) algoritmasi dnermislerdir. Ayrica UGKF'in yakinsama ve ¢alisma karmasikligi
analiz edilerek yapilan deneyler, UGKF'nin hiz ve hassasiyet a¢isindan iyi ve kapsamli
bir performansa sahip oldugunu gostermistir. Bu c¢alismada ek olarak UGKF,
Genisletilmis Kalman Filtresi algoritmasiyla karsilastirilmig ve robotun yoniinde ve
pozisyonunda UGKF’nin daha istikrarli sonuglar verdigi bulgusu elde edilmistir (Yuzhen
et al. 2016).

Garritsen (2018) Nao robot futbolunda kullanilan robotlarin lokalizasyonunu
yapabilmek amaciyla Genisletilmis Enformasyon Filtresi (EIF) algoritmas: ile
Genisletilmis Kalman Filtresi algoritmalarin1 uygulamistir. Bu kapsamda Garritsen,
EIF’nin EKF’ye gore daha fazla hesaplama siiresi gerektirdigini ve EIF nin EKF’ye gore

performansinin daha yiiksek oldugu sonucuna ulasmistir (Garritsen 2018).

Daha 6nce yapilan ¢aligmalardan elde edilen bilgiler sonucunda Kalman Filtresi,
Genigsletilmis Kalman Filtresi, Enformasyon Filtresi ve Genisletilmis Enformasyon
Filtresi algoritmalarinin ¢esitli lokalizasyon uygulamalarinda kullanildig:i bilgisine
ulasilmistir. Bu ¢alismada insansiz hava aracinin konumlandirilmasinda GPS ve INS
tarafindan saglanan konum bilgilerinin ¢esitli filtre teknikleri kullanilarak iyilestirilmesi

amaclanmastir.

Insansiz hava aracinin lineer olarak hareketinde, GPS tarafindan saglanan konum
bilgileri Kalman Filtresi ve Enformasyon filtresi kullanilarak iyilestirilmeye ¢alisilmis ve
filtreler karsilastirilmistir. Ayn1 zaman da nonlineer olarak hareket eden insansiz hava
araci i¢in GPS ve INS tarafindan saglanan konum bilgileri birbirlerinden ayr1 bir sekilde
Genisletilmis Kalman Filtresi ve Genisletilmis Enformasyon Filtresi kullanilarak

tyilestirilmeye c¢alisilmis ve hangi filtrenin hangi veriyi daha iyi diizelttigi
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karsilagtirilmistir. Yapilan simiilasyonlarda MATLAB yazilimina ait R2013a ve R2019b

versiyonlart kullanilmistir.
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2.1. GPS’in Tanim ve Kullanim Alanlari

TRANSIT sisteminin daha gelismis bir siiriimii olan NAVSTAR/GPS, kullaniciya
herhangi bir yerde, yliksek hassasiyette, her ¢esit hava kosulunda, ekonomik bir sekilde,
uydu sinyallerini kullanarak kiiresel koordinat sistemi boyunca hiz, konum ve zaman
bilgilerinin aktarilmasi amaciyla ABD Savunma Bakanligi tarafindan gelistirilen Radyo

Navigasyon Sistemidir. GPS, kullanim alan1 olarak askeri ve sivil alan olmak tizere iki

baslik altinda incelenmektedir (Kahveci ve Yildiz 2018).

a.) Askeri Kullanim Alanlar

e Hava, kara ve deniz araglarinin yén bulmasinda

e Fiize yonlendirme (glidiim)

e Inersiyal Navigasyon Sistemleri ile entegrasyonu

o Hedef bulma

e Ugcaklarin sinirl goriis seviyesine neden olan hava olaylarinda inis ve kalkig

destegi

b.) Sivil Kullamim Alanlari

e  Arac takibi

e Insansiz Hava Araclar1 (GNSS/IMU)

e Hava, kara ve deniz araglarinin yon bulmasinda
e Haritalama sistemleri

e Hidrografik 6l¢iimler

e Cografi Bilgi sistemlerinin gelistirilmesi

GPS 6l¢tim tekniginin bazi iistiin ve zayif yonleri tespit edilmistir.
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GPS Ustiin Yonleri:

e GPS olgiimleri genellikle hava muhalefetlerinden etkilenmezler.
e Uc boyutlu olarak noktasal koordinatlar belirlenebilmektedir

e 24 saat 0l¢iim yapabilmek i¢in uygundur

GPS’in zayif yonlerine bakilacak olursa GPS alic1 anteni kesinlikle gokytiziinii
acik bir sekilde gormelidir dolayisiyla kapali yerlerde (tiinel, maden ocaklari vb.)
agaclarin sik oldugu ormanlik alanlarda kullanish degildir (Kahveci ve Yildiz 2018).

2.2. GPS’in Béliimleri

Kiiresel konumlandirma sistemi; uzay boliimii, kontrol bolimii ve son olarak

kullanic1 boliimii olmak {izere ii¢ ana baslik altinda incelenebilir (Sekil 2.1).

Uzay Balamui

\\——-__

Kullamic Kontrol
Baliami Balimi

Sekil 2.1. GPS’nin temel boliimleri (Kahveci ve Yildiz 2018).

2.2.1. Uzay boliimii

GPS uydular yerytiziinden yaklagik olarak 20.000 km (Uzel vd. 1998) ila 20.200
km (Kahveci ve Yildiz 2018) uzakliktadir. Bu uydular 6 dairesel ydriinge iizerinde



2. KAYNAK OZETLERI

ekvatorla 55 derecelik bir ag1 yaparak bir tam turu yaklasik olarak 12 saatte
tamamlamaktadir. Her bir uydu ana kontrol istasyonu tarafindan hesaplanan verileri yer
antenleri vasitasiyla almakta ve diizeltilmis olan zaman ile uydunun son durumu

hakkindaki verileri iki temel frekans iizerinden yayinlamaktadir (Uzel vd. 1998).

2.2.2. Kontrol boliimii

Yer istasyonlarindan olusan bu birimde sistem ile uydularin ¢aligmasinin
izlenmesi amaglanmistir. Bu sistem 1985 yilinda faaliyete alinmistir. Sistem ii¢ temel

istasyondan meydana gelmektedir (Uzel vd. 1998). Bunlar:

o lizleme istasyonlari: GPS uydu yoriingelerini hesaplayabilmek icin bu
uydulart siirekli izleyen 5 adet istasyondan olusmaktadir. Bu istasyonlar asagida

siralanmistir;

Kwajelein (Dogu Avustralya)
Diego Garcia (Dogu Afrika)
Ascension (Bat1 Afrika)
Hawai (ABD)

Falcon (ABD)

NN NN

Bu istasyonlarin her biri verileri ana kontrol istasyonuna gondermektedir.

e Ana Kontrol Istasyonu: izleme istasyonlarndaki veriler bu istasyona
gonderilmektedir. Uydu yoriingelerini ve uydularda bulunan saat diizeltme hesaplarini

yapmak suretiyle bu verileri yer antenine géndermektedir.

e Yer Antenleri: Ana Kontrol istasyonu tarafindan gonderilen bilgileri 8 saatlik

periyotlarla uydulara yiikleyen 3 antenli S-Band sisteminden olugsmaktadir.
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2.2.3. Kullanici boliimii

Konum belirleyebilmek icin uydu tarafindan iletilen sinyalleri degerlendiren
boliimdiir. Anten ve degerlendirme biriminden olusan kullanici boliimii, degerlendirme
biriminde bir saat ve bir mikroislemciye sahiptir (Uzel vd. 1998). Uydunun GPS uzay /
kontrol / kullanict boliimlerine dair mekanizma asagidaki sekilde gosterilmistir (Sekil
2.2).

GPS Uydusu

©

= —
= @ @ [
o _ E = =
R c = =z
w L Z = B
w E =1 e
E: Nyg 289
[-F] = = = :E
w = = = m ST
5= = = = =
= = = & =i
o= - = =
- = @ =
3 = =

J

Yerylzi

GPS Alicis

Kontrol istasyonu

Sekil 2.2. GPS uzay / kontrol / kullanici bolimleri iligkisi (Kahveci ve Yildiz 2018).

2.3. GPS Sinyal Ozellikleri

GPS o6l¢iimlerinde, elektromanyetik dalgalar vasitasiyla kullanicilara veri iletimi
saglanmaktadir. GPS uydularinin her biri L1 ve L2 olmak iizere iki temel frekansa
sahiptirler. L1 ve L2 frekanslar1 temel frekans olan 10,23 MHz’in 120 ve 154 tam katlar1
secilerek elde edilir. Dolayisiyla L1 frekansi 1575,42 MHz, L2 frekans1 1227,60 MHz’dir
(Kahveci ve Yildiz 2018). GPS sinyalleriyle gercek zamanli konumlandirma, tasiyict
frekansin psddorandom (PRN) kodlariyla modiile edilmesi sonucu miimkiin

olabilmektedir. Bunlar, rastgele karakterlere sahip, ancak belirgin bir sekilde

10
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tanimlanabilen ikili deger dizileri olarak tanimlanabilir (0,1 veya 1,-1). Bu yiizden uydu-
alic1 uzaklig1 (Psddorange), tanimlanmis bir PRN sinyal kodunun hareket zamanindan
tiiretilir. iki cesit kod vardir. Bunlar P (precision) kodu ve C/A (coarse acqusition) kodu
(Raju 2004).

2.3.1. P kodu ozellikleri

Bu kod askeri alanda kullanilmaktadir. P kodunun frekans1 10,23 MHz'dir. Bu,
saniyede 10,23 milyon ikili rakam veya ¢ip dizisini ifade eder. Bu frekans P kodunun
yonga hiz1 olarak da adlandirilir. Bir yongaya karsilik gelen dalga boyu 29,30 m'dir. P
kodu dizisi olduk¢a uzundur ve sadece 266 giin sonra tekrar eder. Sonug olarak, tiim
uydular ayni frekansta iletim yapabilir ve benzersiz bir haftalik boliimleriyle
tanimlanabilir. Bu da o uydunun PRN numarasinmi ifade etmektedir. Bu teknik aym
zamanda Kod Bolmeli Coklu Erisim (CDMA) olarak da adlandirilir. P kodu navigasyon
icin birincil koddur ve L1 ve L2 tasiyici frekanslarinda kullanilabilir (Raju 2004).

2.3.2. C/A kodu ozellikleri

L1 tasiyicist lizerine bindirilen C/A kodu 1 MHz’lik PRN koda sahip olup
milisaniyede bir tekrar etmektedir (Sekil 2.3). Bu her 1023 bitlik kod sonunda tekrar
ediyor anlamina gelmektedir. C/A kodunu tiim GPS kullanicilar1 kullanabilmektedir. C/A
kodunun dalga boyu 293 m’dir (Cizelge 2.1) (Kahveci ve Yildiz 2018).

L1 Tasyicis) 1575.42MHz

T —

C/A-Kod 1.023MHz

®_.L1 Sinyali
PP LT
MNavigasyon Mesaj 50 Hz

®Kurelasyun
5k C—D 2'li Toplam
P-Kod 10.23MHz -

UL —®

Sekil 2.3. GPS uydu sinyali (Kahveci ve Yildiz 2018).
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Cizelge 2.1. GPS uydu sinyali 6zellikleri (Kahveci ve Yildiz 2018).

Atomik Saat (G,Rb) Temel Frekans 10,23 MHz

L1 Tasiyici Sinyal 154 x 10.23 MHz
L1 Frekans 1575,42 MHz

L1 Dalga Boyu 19,05 cm

L2 Tasiyic1 Sinyal 120 x 10,23 MHz
L2 Frekans 1227,60 MHz

L2 Dalga Boyu 24,45 cm

P-Kod Frekansi (Yonga Hiz1) 10,23 MHz (Mbps)
P-Kod Dalga Boyu 29,31 m

P-Kod Periyod 266 giin 7 giin/uydu
C/A-Kod Frekansi(Yonga Hiz1) 1,023 MHz (Mbps)
C/A-Kod Dalga Boyu 293,1m

C/A-Kod Dongii Uzunlugu 1 milisaniye

Veri Sinyal Frekansi 50 bps

Veri Sinyal Dongii Uzunlugu 30 saniye

2.4. GPS Navigasyon Mesaji

GPS navigasyon mesaj1 saniyede 50 bitlik veri hizi ile C/A kod ve P kod {izerine
modiile edilmistir. Toplam mesaj uzunlugu 1500 bit olmakla birlikte bu uzunluk 5 alt
boliime ayrilmig ve her alt boliim 300 bitlik mesajdan olugmaktadir. Bir alt boliim 30 bit
uzunlugunda 10 kelimeden olusup 6 saniyelik siire zarfinda yaymlanmaktadir (Sekil 2.4).
Navigasyon mesaj1 alt boliim icerikleri Cizelge 2.2°de gdsterilmistir. Ttim alt boliimlerin
ilk kismimi telemetri (TLM) kelimesi olusturmaktadir. Standart GPS alicilarinin
kullanmadig1 bu kelime kontrol biriminin ihtiya¢ duydugu bilgileri icermektedir. Tiim alt
boliimlerin ikinci kismini ise Handover Word (HOW) kelimesi olusturmaktadir. Bu
kelime ile bir sonraki alt boliimiin baslangic zamanina ait hafta zamam1 (TOW) elde
edilmektedir. TOW sayac1 GPS uydu haftasinin baglamasiyla birlikte saymaya baglayip
1,5 saniye araliklarla toplam zamani vermektedir. Toplam olarak navigasyon mesaj1 25
sayfadan olusmaktadir ve bu mesaj 12,5 dakikalik siire zarfinda yayinlanmaktadir

(Kahveci ve Yildiz 2018).
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Cizelge 2.2. Navigasyon mesaj1 alt boliim igerikleri.

Alt Boliim icerigi
No
a. GPS hafta sayisi

b. URA degeri
1 c. Uydu saglik durumu
d. Uydu saat diizeltmeleri
2-3 a. Efemeris verileri
Bu boliim biiyiik oranda askeri kullanim i¢in ayrilmistir. Ayrica:
a. Almanak verileri
4 b. UTC-GPS saat diizeltmeleri
c. Iyonosferik modelleme katsayilar1 bulunmaktadir.
5 Bu béliim tiim uydular i¢in Almanak verilerine ayrilmistir.
BitNo { 30 60 300
I | I ] I ! | 1 T
AltBelm| Trp  pow Saat Dizeltmesi fan
1 | | [ 1 | L I 1 1
300 330 3gp 600
Alt Balim ' ' T T IR T T T
] TILM HOW Efemeris ddcen
1 1 l | 1 | 1 ] |
500 830
Alt Bt PN LR — r | ] —2
5 TLM HOW Efemeriz 18:n
| 1 1 | | | | | 1
900 930 960 1200
e T | ] 1 1 ] | | |
i.lt Baliml 1100 mow Mo | 24en
l | | | 1 | | 1 |
1200 1230 1260 1500
Alt Bolim | | 1 I ] | | I I
3 TLM HOW Almanalk Thvds Bilgilen 30=n
I I | | I | i | |

Sekil 2.4. Navigasyon mesaj yapisi (Kahveci ve Yildiz 2018).

2.4.1. Almanak bilgisi

Almanak bilgisinin amaci, bir GPS alicisinin herhangi bir 6l¢iime baglayabilmek

i¢in ilk aktif oldugu anda hizli bir sekilde uydulara kilitlenebilmesini saglamak amaciyla
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alicinin ihtiyaci olan diisiik dogruluklu koordinat bilgisini vermektir. Almanak bilgilerini
tiim uydular yaymlamaktadir ve bu bilgi igerisinde tiim uydularin yaklagik konum verileri

bulunmaktadir (Kahveci ve Yildiz 2018).

2.5. GPS Alcilan

GPS alicilar1 en genel anlamiyla uydu tarafindan gonderilen sinyali kaydederek
sinyal isleme islemine tabi tutar. Gergek zamanli uygulamalar i¢in koordinat
dontistimlerini gerceklestirmekte ve gerektiginde navigasyon hesaplamalar1 yapmaktadir

(Kahveci ve Yildiz 2018).

2.5.1. GPS ahcilari ¢calisma prensibi

GPS alicilari, islemciler vasitasiyla uydular tarafindan iletilen sinyalleri RF
(Radio Frequency) boliimiinde daha diisiik frekansa donistiirerek sinyal isleme islemini
gerceklestirmis olur. Sonrasinda navigasyon mesajini iceren bilgileri toplamakta ve
zaman, hiz ve konum hesaplamalari yapabilmek i¢in Psddorange islemlerini yapmaktadir.

GPS alicilar1 bu islemleri iki asamada gergeklestirmektedir (Kahveci ve Yildiz 2018).

a) Sinyal Alma Asamasi: Bu asamada GPS alicilar ilk olarak hafizasindaki en
son konum ve uydu bilgilerine gore bir C/A kodu yakalamaya c¢alisir. Eger
hafizasindaki bilgiler ¢ok eskiyse veya hi¢bir almanak verisi yoksa alici,
gokyiiziinii taramaya baglar. Buradaki amag herhangi bir uyduya kilitlenerek
almanak bilgisini elde etmektir.

b) Uydu izleme Asamasi: Uydular tarafindan iletilen sinyalleri takip edebilmek
icin korelasyon teknikleri kullanilmaktadir. Tasiyic1 dalga frekansim takip
edebilmek i¢in, tastyict izleme dongiisiine ihtiya¢ varken P ve C/A kodlarini
izleyebilmek i¢inse kod izleme dongiisiine ihtiya¢ duyulmaktadir. Bu iki
dongii iteratif olarak ayni1 zamanda calisirlar. Her iki dongiliniin uydu
tarafindan gonderilen sinyale kilitlenmesiyle birlikte Psddorange hesabi
yapilmaktadir. Boylelikle GPS alicisinin 4 uyduya birden Kkilitlenmesiyle
birlikte alictya ait hiz, konum ve zaman hesabi1 yapilarak navigasyon islemi

baslatilmaktadir (Sekil 2.5).
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Alici Anteni
GPS Alicis
——» | Navigasyon Gdzimi(Kod Hiz, Konum ve
ve Faz Qlcamleri ile Alici Zaman Hesabi
Saati)
Yazilim
Kullamici Uydu Erergens MNavigasyon fmETe Kilitlenme
Konumu Konumu Psodorangs Mesaj

Sekil 2.5. GPS alicis1 temel gosterimi.

2.6. GPS ile Konum Belirleme

Uzayda belirli bir noktanin konumu, bu noktadan 6l¢iilen mesafelerden uzayda
bilinen bazi konumlara gore bulunabilmektedir. Sekil 2.6, iki boyutlu bir durumu
gostermektedir. Kullanict pozisyonunu belirlemek i¢in ii¢ uydu ve {i¢ uzaklik
gerekmektedir. Sabitlenmis bir noktaya sabit mesafeli bir noktanin izi, iki boyutlu
durumda bir dairedir. Iki uydu ve iki mesafe iki olasi ¢dziim sunar ¢iinkii iki daire iki
noktada kesisir ve burada GPS kullanicisi iki dairenin kesistigi bolgede herhangi bir yerde
olabilir. Kullanic1 pozisyonunu ¢ok iyi bir sekilde belirlemek i¢in {igiincii bir daireye
(uyduya) ihtiya¢ vardir. Asagida gosterilen Sekil 2.6’da, kullanicidan uyduya kadar olan
mesafenin ¢ok dogru oldugu varsayilir ve bu durumda sapma hatas1 yoktur. Bununla
birlikte, alic1 ile uydu arasindaki 6l¢iilen mesafe sabit bilinmeyen bir sapmaya sahiptir,
clinkii kullanici saati genellikle GPS saatinden farklidir. Bu sapmay1 ortadan kaldirmak
i¢in bir uyduya daha ihtiya¢ duyulmaktadir. Bu nedenle, kullanic1 pozisyonunu dogru bir
sekilde bulabilmek i¢in, en az dort uyduya ihtiyag¢ vardir (Tsui 2000).
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GPS

Kullanic:
Konumu

Sekil 2.6. iki boyutlu GPS kullanict pozisyonu (Tsui 2000).

Kullanic1 pozisyonunu belirleyebilmek i¢in bazi denklemler kullanilmaktadir. Bu
denklemler asagida sunulmustur. Olgiim yapabilmek igin ii¢ uydunun yeterli oldugu ve
herhangi bir sapmanin olmadigi diisiiniiliirse uydu ile kullanic1 arasindaki uzaklik asagida

verilen denklem (2.1), (2.2) ve (2.3) vasitasi ile bulunabilmektedir (Tsui 2000).

pr =+ (01 — )%+ (1 — )% + (21 — 2,,)? (2.1)
p2 =G — )2 + (2 — ¥)? + (22 — 2,)? (2.2)
ps =+ (3 — )% + (3 — ¥)? + (23 — 2,.)? (2.3)

Burada (X1,y1,21), (X2,¥2,22), (X3,y3,z3) noktalarinin yeri bilinirken (Xu,Yu,Zu)
noktalar1 bilinmeyen ve uydular vasitasiyla bulunmaya calisilan noktalar1 (GPS

Kullanicisi) temsil etmektedir (Jin 2012).
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Xz.¥2.22

X3.¥3.23

\

L
-

Xy ¥y .2y

X

Sekil 2.7. Bir bilinmeyen noktanin {i¢ bilinen nokta ile belirlenmesi.

Uzayda bulunan tiim uydular belirli bir tsi zaman igerisinde sinyal gondermektedir.
Sonraki ty zamani igerisinde, gonderilen bu sinyaller kullanici tarafindan alinmaktadir.

Kullanici ile uydu arasindaki uzaklik, denklem (2.4) ile verilmektedir (Tsui 2000).

pir = c(ty, — ts) (2.4)
Burada c 1s1k hizini, p;r kullaniciya olan Psddorange degerinin dogru degerini, t;
i’inci uydunun dogru transmisyon zamanint ve t, ise sinyalin dogru alim zamanini
gostermektedir. Pratik agidan, uydudan veya kullanicidan dogru zamani bulmak imkansiz

olmasa da bu islem biraz zordur. Gergek uydu saati t; ile gergek kullanici saati t;, dogru

zaman ile iligkilidir. Bu iliski denklem (2.5) te gosterilmektedir (Tsui 2000).

ts = tsi + 4b; (2.5)

tl, = ty + by (2.6)

Denklem (2.5) te gosterilen Ab; uydu saat hatasini ve denklem (2.6)’da gosterilen

b, kullanic1 saat sapma hatasini gostermektedir. Psodorange dlglimiinii etkileyen diger
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hatalarda vardir. Diger hatalarinda eklendigi Ps6dorange Ol¢iimii denklem (2.7) de
gosterilmektedir (Tsui 2000).

pi = pir + ADl - C(ADi - but) + C(Ati + A[l +v; + Avi) (27)

Denklem (2.7) de gosterilen AD; menzildeki uydu pozisyon hatasini, At;
troposferik gecikme hatasini, A1; iyonosferik gecikme hatasini, v; alici dl¢iim giiriiltii
hatasin1 ve Av; goreceli zaman diizeltmesini temsil etmektedir. Bu hatalar kullanici
pozisyonunda hatalara sebep olacaktir. Bu hatalardan, troposferik gecikme hatasi
modelleme ile ve iyonosferik gecikme hatasi iki frekansh alic ile diizeltilebilirken saat
hatas1 alinan bilgiler ile diizeltilemez. Bundan dolay1 denklem (2.1),(2.2) ve (2.3) asagida

gosterildigi gibi yeniden diizenlenebilir.

pr =00 =22+ 01— n)? + (21— 2.7 + by (2.8)
p2 =0z = %)% + (2 = y)? + (2, — 2,02 + by (2.9)
ps = /(s = %)% + (3 — y)? + (23 — 2,)2 + by (2.10)
pa = (s = %)%+ 4 — ¥)? + (24 — 2,)% + by (2.11)

Burada b,, kullanic1 saat sapma hatasi olarak ifade edilebilir ve cb,; ile iliskilidir.
Yukarida gosterilen (2.8), (2.9), (2.10) ve (2.11) numarali denklemler vasitasi ile
(% Yo » Zy) Ve by, ¢oziilebilmektedir. Boylelikle bir GPS alicisinin yerini tespit edebilmek
i¢in minimum dort adet uyduya ihtiyag duyulmaktadir (Tsui 2000; Jin 2012).

Yukarida verilen denklemler dogrusal olmayan denklemlerdir ve bunlarin
¢ozlimiinli yapabilmek i¢in oncelikle denklemlerin dogrusallastiriimasi gerekmektedir.
Denklem (2.8), (2.9), (2.10) ve (2.11)’in basitlestirilmis hali denklem (2.12) de

gosterilmistir.
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pi = \/(xi - xu)z + (yi - yu)z + (Zi - Zu)z + by (2.12)

Burada i; 1, 2, 3 ve 4 numaralarin1 ifade ederken x,, y,,, z,, Ve b, bilinmeyenleri
ifade etmektedir. Psodorange p; ve uydu pozisyonlar x;, y;, z; bilinmektedir. Denklem

(2.12) de gosterilen ifadenin tiirevi asagida denklem (2.13) de gosterilmektedir.

5, = (x; — x)6x + (vi — )0y, + (2 — 2,)02, o

VO — )% + (i — y)? + (2 — 2,)?

(= x)8xy + (Vi=y) 8y +(2i—2) 82y
pi—by

+ Sy (2.13)

Yukarida gosterilmekte olan denklem (2.13)’te bulunan 6x,,dy,, 6z, ve &b,
bilinmeyen tek deger olarak kabul edilmektedir. Bilinmeyen bu degerler x,,, y,,, z,, Ve b,
degerlerine bir baglangi¢ degeri atanmasiyla hesaplanabilmektedir. Hesaplanan bu yeni
degerler ile modifiye edilen orijinal x,, y,,, z,, ve b,, degerleri kullanilarak yeni ¢6ziim
seti elde edilmektedir. Bu islem &x,, 8y, 6z, ve 8b,, degerlerinin degeri ¢ok kiigiik olana
kadar ve dnceden belirlenmis belli bir sinira ulasana kadar devam etmektedir. Bu yontem
genellikle iterasyon yontemi olarak bilinmekte ve yapilan islem dogrusallastirma
(linearization) olarak da adlandirilmaktadir. Yukarida verilen denklem (2.13)’{in matris

formu asagida denklem (2.14)’te gosterilmektedir (Tsui 2000).

|[8p1]| a1 @z a3z 1][6xy

|5p2 |=[%21 22 G2 1{ |6y (2.14)
lSsz @31 a3z azz 1f|6z, '
5p4 Ay1 Ay au3 11L6by,

Burada denklem (2.14)’te bulunan matris elemanlar1 denklem (2.15)’te su sekilde

agiklanmaktadir:
_ Xi—Xu _Yi~VYu _ ZiTZy
Qg === Ap ===~ Az =—"—- (2.15)
pi—by pPi—by pi—by
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Denklem (2.14)’{in ¢6ziimii denklem (2.16)’da gosterilmektedir.

8xy] [y @i gz 177 [0p1]

Sy _|%21 G2z Q323 1 |6102| (2.16)
62y | |31 a3z azz 1 l5p3J '
6byl lagy ay asz 1 8pa

Bu denklem agikga gerekli ¢oziimleri dogrudan saglamamaktadir. Bununla
birlikte arzu edilen ¢oziim ondan elde edilebilmektedir. Istenen pozisyon ¢dziimiinii
bulmak i¢in, bu denklem tekrarlamali bir sekilde iteratif olarak kullanilmalidir. Elde
edilmek istenen sonuca ulasilip ulasilmadigini belirleyebilmek i¢in bir sayisal bir deger

kullanilmaktadir ve bu miktar asagida denklem (2.17) de gosterilmektedir (Tsui 2000).

8, = /6x2 + 8y2 + 622 + 8b2 (2.17)

Yukarida denklem (2.17)’de elde edilen deger onceden belirlenmis bir esik
degerinden daha diisiik oldugunda iterasyon islemi durmaktadir ve bazen saat sapma

hatast bu denkleme dahil edilmemektedir (Tsui 2000).

2.7. Koordinat Sistemleri

Inersiyal Navigasyon Sistemleri (INS), Newton’un temel hareket yasalarina bagl
olarak calismaktadir. Herhangi bir kuvvete maruz kalan Inersiyal Ol¢iim Birimi (IMU),
belirli bir koordinat sisteminde doniikliik ve ivmelenmeye sebep olmaktadir. Elde edilen
dontikliik ve ivmelenme verileri kullanilarak ilgili koordinat sisteminde araca ait hiz ve
konum bilgileri elde edilmektedir. Inersiyal verilerin basarili bir sekilde
kullanilabilmesini saglamak amaciyla bir¢ok koordinat sistemi ve bunlar arasinda

dontistimler yapilmasi gerekli olmaktadir (Kubrak 2007).

2.7.1. Arag¢ koordinat sistemi (body frame)

Inersiyal sensérleri ilgilendiren en temel koordinat sistemi olma 6zelligine sahip

olan ara¢ koordinat sisteminde X ekseni ileri yonii gosterirken Y ekseni sag yonii ve Z
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ekseni aracin alt tarafina dogru olan asag1 yoniinii géstermektedir (Sekil 2.8). Bu sistemin

orijini agirlik merkezindedir (Rénnback 2000).

X ekseni
Y ekseni ST,
>
7
“7
/:/ ’7

Sekil 2.8. Arag koordinat sistemi gosterimi (Tsai 2004).

2.7.2. Yeryiizii koordinat sistemi (earth surface North-East-Down (NED) frame)

Yeryiizii koordinat sisteminde “N” vektorii kuzey yoniint, “E” vektorii dogu
yoniinii ve “D” vektorii yercekimi boyunca asagi yonii gostermektedir (Sekil 2.9). Bu
sistemde “D” vektorii diinya ylizeyine teget olacak sekilde konumlanmistir (R6nnbick
2000). ECEF koordinat sistemi ve ECEF eksenleri hususu “yerylizii merkezli yeryiiziine
bagli koordinat sistemi (ECEF)” baslig1 altinda agiklanmistir.

[x,y,z]-ECEF koordinatian

[X,Y Z]-ECEF Eksenleri

Greerwich mendyeni

Ekvator —____

Sekil 1.9. Yeryiizii koordinat sistemi NED ¢er¢evesi (Ronnback 2000).
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2.7.3. Yeryiizii merkezli inersiyal koordinat sistemi (ECI)

Yerylizii merkezli inersiyal koordinat merkezi diinyanin doniisiinden ayri bir
sekilde mesafesi uzak olan yildizlar1 yon olarak gosteren eksenlerden olugmaktadir.
Yeryliziiniin agirlik merkezi orijin olarak kabul edilirken X ekseni bir yildiz yonii olan
Vernal Equinoks yoniinii gostermektedir (Sekil 2.10). Y ekseni X vektorii ile ekvator
diizlemi boyunca konumlanmakla birlikte X ve Z eksenleri ile sag el kurali uygulanan dik
koordinat sistemini olusturmaktadir. Z ekseni diinya dontikliik vektoriine paralel bir

sekilde konumlanmaktadir (Popescu 2014).

BN

Diinyamn Déniis Ekseni

Sekil 2.10. Yerylizii merkezli inersiyal koordinat sistemi (Popescu 2014).

2.7.4. Yeryiizii merkezli yeryiiziine bagh koordinat sistemi (ECEF)

Diinya merkezine sabitlenmis olan yeryiizii merkezli Yeryiiziine Bagli Koordinat
Sistemi (ECEF) diinya doniisiine bagli bir koordinat sistemidir. WGS-84 olarak
adlandirilan ECEF koordinat sistemi GPS sistemlerinde kullanilmaktadir. Bu koordinat
sisteminde Kartezyen koordinatlar kullanildigindan dolay1r Kartezyen koordinat sistemi
olarak da adlandirilmaktadir. ECEF koordinat sisteminde Diinyanin agirlik merkezi orijin
olarak tanimlanmakta ve ekvator ile Greenwich meridyeni kesisim yoni X eksenini

gostermektedir (Sekil 2.11). Y ekseni ekvatoral diizlemde sag el kurali ile tanimlanmis
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dik koordinat sistemini tamamlamakta ve Z ekseni yeryiizii merkezli inersiyal koordinat

merkezindeki (ECI) Z ekseni ile ayn1 sekilde konumlanmistir (Rnnbick 2000).

z

e

Greenwich Meridyeni Diinyanin Déniis Ekseni

>

/

[

Sekil 2.11. ECEF koordinat sistemi (Popescu 2014)

2.8. Inersiyal Navigasyon Sistemleri (INS)

Inersiyal Navigasyon Sistemi, inersiyal sensdrler ile yapilan dlgiimlere dayanarak
yonelim, pozisyon ve hiz hakkinda bilgi veren ve konum tahmini (Dead Reckoning)
prensiplerini uygulayan otonom bir sistemdir. Konum tahmini (Dead Reckoning), aracin
giincel pozisyonunu bu araca ait onceki pozisyon bilgisini kullanarak belirlemektedir ve
sensorler agisal doniis ile ivmelenmeyi 6lgmektedir. Belirtilen baslangic kosullar1 géz
Oniine alindiginda, ivmelenmenin birinci integrali hiz bilgisini saglarken ikinci integrali
pozisyon bilgisini saglamaktadir. Aracin yonelim bilgilerini (pitch, roll ve yaw)
hesaplayabilmek ve navigasyon parametrelerini doniistiirmek [govde gercevesinden
(body frame)] Yerel Seviye Cercevesi’ne (Local Level Frame) igin agisal hiz bilgileri
kullanilmaktadir (Noureldin et al. 2013).
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2.9. inersiyal Navigasyon Prensipleri

Inersiyal navigasyon ilkesi, Newton un birinci hareket yasasina dayanmaktadir.
Bu yasaya gore hareketsiz bir cisme herhangi bir kuvvet etki etmedigi siirece cisim konum
degistirmez. Newton’un ikinci hareket yasasi onun ilk hareket yasasinin Onemini

vurgulamakta ve su sekilde ifade edilmektedir:

Newton’un “Hizlanma uygulanan kuvvetle orantilidir ve uygulanan bu kuvvetle
ayni yondedir” hareket yasasi asagida denklem (2.18) de matematiksel olarak

gosterilmistir.

(2.18)

TN
Il
3
Q

Burada F; kuvveti, m; kiitle ve d; ivme degerini gostermektedir.

Inersiyal Navigasyon Sistemleri ile ilgili fiziksel nicelik ivmelenmedir. Ciinkii
ivme degeri kullanilarak hiz ve yer degistirme elde edilebilmektedir. Bu islemler asagida

denklem (2.19) de gosterilmektedir (Noureldin et al. 2013).

v=[adt;s=[vdt= [[adtdt (2.19)

2.10. INS’in Fiziksel Olarak Uygulanmasi

Inersiyal Navigasyon Sistemlerinin uygulanmasinda iki temel yaklasim

bulunmaktadir. Bunlar:

1. Denge Halkali (Gimbal) Sistemler
2. Sabit Govdeli (Strapdown ) Sistemler

Gimbal sistemlerde inersiyal sensorler bir gimbal seti lizerine monte edilmistir
Sekil 2.12). Bu sistemlerde platform her zaman navigasyon c¢ergevesi ile ayni hizada

kalmaktadir. Boylelikle ivmedlgerlerin ¢ikisi, navigasyon g¢ergevesindeki hiz ve konum
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icin dogrudan entegre edilmektedir. Gimbal sistemler mekanik olarak karmasik ve pahali

bir yapiya sahip olmalarindan dolay1 kullanimlar1 sinirlidir (Noureldin et al. 2013).

Sabit govdeli (Strapdown) sistemlerde inersiyal sensdrler sabit bir platform
lizerine monte edilmistir. Bu sistemlerde gimbal yerine bilgisayar yazilimi kullanilmis ve
platform rotasyonlart yazilim tarafindan simule edilmistir. Strapdown sistemler,
giivenilirlikleri, esneklikleri, diisiik gii¢ tiiketimi ve daha ucuz olmalari sebebiyle tercih

edilmektedir (Cizelge 2.3) (Woodman 2007 ; Noureldin et al. 2013).

)
=7 - .
e i O,
¢ L Arag Gévdesi
(b)
(a) Dis Gimbal—" ‘i\meélge{ _ ( Jiroskop

Sekil 2.12. Gimbal (a) ve Strapdown (b) Sistemler (Noureldin et al. 2013).

Cizelge 2.3. Gimbal ve Strapdown sistemlerin karsilastirilmasi (Noureldin et al. 2013).

Ozellikler Gimbal Sistemler Strapdown Sistemler
Boyut Daha Biiyiik Nispeten Kiigiik
Agirlik Daha Agir Nispeten Hafif
Performans Ustiin Performans Yiiksek Dogruluk
Saglamlik Yiiksek Guivenilirlik, Sok ve Yiiksek Guivenilirlik, Sok ve
Titresimlere Kars1 Yiiksek Titresimlere Kars1 Zayif
Duyarlilik Duyarlilik

2.11. Inersiyal Ol¢iim Birimi (IMU)

Bir aracin ivmelenme ve doniis Olgiimleri, lizerine inersiyal sensorlerin montaji
yapilmis Inersiyal Olgiim Birimi (IMU) ad1 verilen birim tarafindan yapilmaktadir. Bu
birimde birbirine dik (ortogonal) {i¢ ivmeodlger ve ii¢ jiroskop bulunmaktadir (Sekil 2.13).
Ayrica inersiyal sensorler tarafindan yapilan okumalar1 6rnekleyen ve kendini kalibre

eden elektronik bir aksam da bulunmaktadir (Noureldin et al. 2013).
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Y Ekseni

1

ivme Olger /‘
= .
& Elektronik

Jiroskop __CPU -
» AID Dondigtlrici

| f i _ . Sicaklik Sensori
_‘1_. |,l —* X Ekseni + Kalibrasyon
Araylz
- vh.
o

( % j

L] *f -
* Z Ekseni . ) L
. inersiyal Glglim Birimi (IMU) -

o,

Sekil 2.13. inersiyal Ol¢iim Birimi (IMU) genel sema (Noureldin et al. 2013).

2.12. inersiyal Sensérler

2.12.1. Jiroskop

Jiroskoplar, bir ara¢ veya herhangi bir yap1 tarafindan dondiiriilen aciyr ve
tanimlanmis eksenler etrafindaki acisal hizi algilamak amaciyla kullanilan sensorlerdir.

Bu sensorler su alanlarda kullanilmaktadir.
e Stabilizasyon
e Oto pilot geri bildirimi

e Platform dengeleme ve navigasyon (Titterton and Weston 2004).

Bir jiroskopun birinci dereceden ¢ikis denklemi asagida denklem (2.20) de

verilmektedir.

W% = (1+ SE,)w"™ € + b, +n, (2.20)
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Burada denklem (2.20)’de bulunan ifadelerin anlamlar1 asagida gosterilmektedir.

out —

w" = Jiroskop ¢ikist

wtrue =

Sensor tarafindan algilanan gergek doniis hizi
SF,, = Gergek doniis hizini etkileyen Olgek faktorii
b,, = Ol¢iimii etkileyen sapma miktar1

n,, = Jiroskop giiriiltiisii (Kubrak 2007).

a. Mekanik jiroskop

Mekanik jiroskoplar Sekil (2.14)’de gosterildigi gibi ii¢ eksende de donebilen iki
gimbal {izerine monte edilmis bir ¢ikriktan olusmaktadir. Ac¢isal momentumun bir sonucu
olarak jiroskop iizerindeki ¢ikrik donmeye direng gostermektedir. Bundan dolay:
mekanik jiroskop donmeye basgladiginda tekerlek sabit kalmaktadir ve bitisik gimballar
arasindaki a¢1 degismektedir. Bu acgilarin ac1 algilayicilar ile okunmasi sonucu cihazin
yonelimi belirlenebilmektedir. Mekanik jiroskoplar sadece yonelimi hesaplayabilmekte
ve agisal hiz bu cihazlarla belirlenememektedir. Mekanik jiroskoplarin en biiyiik
dezavantaji hareketli parcalar igermesidir. Bu hareketli pargalar siirtinmeye sebep olur
ve bu da jiroskop Ol¢iimlerinde kaymaya sebep olmaktadir. Ayrica siirtlinmeyi en aza
indirebilmek i¢in yliksek hassasiyetli rulmanlar ve 6zel yaglayicilarin kullanilmasi

cihazin maliyetini artirmaktadir (Woodman 2007).

Aci Alglavicilar

Sekil 2.14. Mekanik jiroskop (Titterton and Weston 2004).
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b. Fiber optik jiroskop (FOG)

Fiber optik jiroskop (FOG) agisal hizi 6lgmek igin 1s18mn girisimi prensibini
kullanmaktadir. Fiber optik jiroskop biiyiik bir optik fiber bobininden olusmaktadir.
Doniisii 6lgmek icin iki 1s1k birbirlerine zit yonde hareket edecek sekilde bobine
gonderilir (Sekil 2.15). Sensor donme egilimi gosteriyorsa donme yonii ile ayni yonde
gonderilen 1s1n zit yonde gonderilen 1s1na gore daha fazla mesafe kat edecektir. Bu olay
Sagnac Etkisi olarak bilinir ve 1sinlar fiberden ¢iktiginda 1sinlarin giris noktasi ile ¢ikisg
noktasi arasindaki kayma miktarindaki agi, doniis acist olarak belirlenmektedir. Optik
jiroskoplar hareketli pargalar icermemekle birlikte 6l¢iime baslamasi i¢in birkag saniye
gerekmektedir. Optik jiroskopun dogrulugu cihazin biiytikliigi ile sinirlanan 151k iletim
yolunun uzunluguna baglidir ve daha biiyilk yol daha dogru sonuglar vermektedir

(Woodman 2007).

Nokias:
Sekil 2.15. Fiber Optik Jiroskop (Woodman 2007).

c. MEMS jiroskop

Silikon mikro teknikler kullanilarak iiretilen MEMS (Mikro Elektronik Mekanik

Sistemler) jiroskoplar Coriolis etkisi prensibine dayanarak Ol¢lim yapmaktadir (Sekil
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2.16; Sekil 2.17). Bu etkiye gore v hizinda, 2 agisal hizinda ve m kiitlesine sahip jiroskop
denklem (2.21) de gosterilen bir F kuvveti olusturmaktadir (Watson 2016).

F =2mQv (2.21)

l
W\
M— Ic Cerceve

1: » PBezonans Kiitlesi

Kiitle Harelcet Y onii

§ Yaylar
L]

] Coriolis Algilayicilar

Sekil 2.16. MEMS Jiroskop’unun mekanik yapisi (Watson 2016).

Rezonatore bagli kapasitif algilama elemanlar1 vasitasiyla Coriolis etkisinden
dolay1 titresen kiitlenin ve c¢ergevesinin yer degistirmesi Olgiilerek agisal hiz

hesaplanabilmektedir (Watson 2016).

DénusYdanu
Cénds Yanu

Sekil 2.17. Coriolis etkisinden dolay1 yer degistiren kiitle (Watson 2016).

MEMS jiroskoplar1 optik jiroskoplar kadar hassas Ol¢iim yapamamaktadir.
MEMS jiroskoplarin avantajlart asagida siralanmistir (Woodman 2007).
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e Diisiik Agirlik

e Diisiik Gii¢ Tiiketimi
e Daha Saglam Yap1

e Daha Kiiciik Boyut

¢ Diisiik Bakim Maliyeti

2.12.2. ivmeélgerler

Genel olarak ivmeolgerler, Mekanik ivmedlgerler, Yiizey akustik dalga (SAW)

ivmeodlgerler ve MEMS ivmedlcerler olmak tizere ti¢ siifta incelenmektedir.

a. Mekanik ivmedlcerler

Mekanik ivmedlgerler; yaylar ile tutturulmus bir kiitleden olusmaktadir. Kiitleye
herhangi bir kuvvet etki ettiginde kiitle yer degistirmektedir. Bu kiitleye etki eden

kuvvetle ayn1 oranda sinyal iireten yer degisim algilayici ile 6l¢lim yapilmaktadir (Sekil

2.18). Araca etki eden ivme Newton’un ikinci kanunu olan F =md formili ile
hesaplanabilmektedir (Woodman 2007).

I Giris Ekseni

Kitle

Yer Degisimi i Vo

Sekil 2.18. Mekanik ivmedlger (Titterton and Weston 2004).
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b. Yiizey akustik dalga (SAW) ivmedlgerler

Yiizey Akustik Dalga ivmedlgerler piezoelektrik kuvars dirsekli kol 1sin yiizeyinin
iistiinde bir yiizey akustik dalga rezonator elektrot desenine sahip agik dongii bir alettir
(Achenbach 1973; Parker and Maugin 1988). Bu 1sin, bir ugta yapmin kasasina
sabitlenmis ve diger ugta sabit bir kiitleye tutturulmustur (Sekil 2.19). Isinin hareketi bu
tarafta serbesttir. Bir ¢ift metal elektrot dijital dizi arasindaki pozitif geri beslemenin
kullanilmasiyla bir yiizey akustik dalga yolu (Anonymous 1973) iiretilmekte ve dalga
boyu genellikle metal elektrotlarin ayrilmasi ile belirlenmektedir. Isin igeren diizleme
normal olarak bir ivmelenme uygulandiginda, diizenegin inersiyal reaksiyonu isinin
biikiilmesine neden olur. Isin, yiizeyine uygulanmais bir gerginlige maruz kaldiginda, 151
biikiilmekle kalmayip ayni zamanda ylizey akustik dalgasinin frekansi, uygulanan
gerginlikle orantili olarak degismektedir. Bu degisimin referans frekansi ile
karsilastirilmasi ile hassas eksen boyunca uygulanan ivmenin 6lg¢lilmesi saglanmaktadir

(Titterton and Weston 2004).

A, SAW X
gt o \! Rezonator

Konik Kuvars
Dirsekli Kol

Sekil 2.19. Yiizey akustik dalga ivmedlgerin yapisi (Titterton and Weston 2004).

Cc. MEMS ivmeolgerler

MEMS ivmedlgerler, mekanik ivmedlgerler ve ylizey akustik dalga ivmedlgerler

ile ayn1 yontemleri kullanmaktadir. MEMS ivmedlgerlerin baslica iki ¢esidi mevcuttur.
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Bunlardan ilki mekanik ivmedlgerlerde oldugu gibi bir kiitlenin yer degisimini dlgen
ivmeolcerler ve ikincisi yiizey akustik dalga ivmedlgerlerde oldugu gibi farkli basing
seviyelerinden kaynaklanan titresen maddelerin frekans degisimine gore Ol¢liim yapan

cihazlardir (Woodman 2007).

2.13. Inersiyal Sensér Hatalar

Inersiyal Sensorler gesitli hatalara egilimli olmakta ve bu hatalar basarili 6l¢iim
yapmay! sinirlamaktadir. Inersiyal sensor hatalar1 iki genel bashk altinda

incelenmektedir.

1. Sistematik Hatalar
2. Stokastik (Rastgele) Hatalar

2.13.1. Sistematik hatalar

Bu tiir hatalar {ist seviye sensorler i¢in laboratuvar kalibrasyonu yapilarak telafi

edilebilmektedir (Grewall et al. 2007). Sistematik hatalar agagida anlatilmistir.

a. Sistematik Sapma Ofseti

Bu hata tiim jiroskop ve ivmedlgerleri kapsamaktadir. Sistemde sifir giris igin belli

bir ofset sapma degeri goriilebilmektedir. Bu durum Sekil 2.20°de gosterilmektedir.
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Cikis

W'\N\,/\/\AM Sensdr Cikigi
A

Ofset
Sapmasi
S S G P U Gercek Deger
=2

Zaman

Sekil 2.20. Ofset sapma hatasi (Noureldin et al. 2013).

b. Olgek faktorii hatas

Bu hata giris-¢ikis gradyanmin birlikten sapmasidir. Olgek faktdrii hatasindan
dolay1 ivmeolger ¢ikis hatasi, hassas eksen boyunca gergek kuvvetle orantili iken, dlgek
faktorii hatasindan dolayi jiroskop ¢ikis hatasi, hassas eksen etrafindaki gercek agisal hiz

ile orantilidir. Sekil 2.21°de bu hata gosterilmektedir (Noureldin et al. 2013).

C. Dogrusal olmama (Non-Linearity) hatasi

Sensor girisi ve ¢ikisi arasindaki lineer olmama durumundan kaynaklanmakta ve
Sekil 2.22°de gosterilmektedir (Noureldin et al. 2013).

d. Kuantalama hatasi

Bu tip hatalar girigleri analog sinyal olan tiim dijital sistemler igin gegerli
olmaktadir. Sekil 2.23’te gosterilmektedir (Noureldin et al. 2013).
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Cikag )
= Ideal Gradyan 3

s Olgek
’ Faktortinden
, Dolay: Sensor
; Gradyam

Giris

Sekil 2.21. Olgek faktoriinden kaynaklanan hata (Noureldin et al. 2013).

(;1]1115 Dogrusal

Olmayan &
Sensor s
Gradyam o
# ”
/7 l1deal Gradyan

#

-
Girig

Sekil 2.22. Dogrusal olmamaktan kaynaklanan hata (Noureldin et al. 2013).

0y
Gergek
7"‘# Sinyal
Kuantalanms Cikas
Za:?fan

Sekil 2.23. Kuantalama hatasindan kaynaklanan hata (Noureldin et al. 2013).
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2.13.2. Stokastik (Rastgele) hatalar

Inersiyal sensorlere sistematik hatalarmn disinda stokastik hatalarda etki

etmektedir. Asagida bu hatalardan bazilar1 agiklanmaktadir (Noureldin et al. 2013).

a. Sapma Kaymasi (Bias Drift)

Sapma kaymasi (Bias Drift), calisma sirasinda zaman igerisinde olusan sapmada
meydana gelen rastgele degisikliktir. Tek bir calistirma igin sensdriin sapmasindaki
dengesizliktir ve sapma kaymasi1 olarak adlandirilmaktadir. Sapmanin deterministik
olmasma karsin sapmadaki kayma stokastiktir. Sicaklik degisimleri bu hatanin
olusmasina sebep olmaktadir. Sekil 2.24’te bu hata gosterilmektedir (Noureldin et al.
2013).

Cilas g
Sensor Cikist
4
M Kaymast
N Y
Ofset
Sapmasi
A e Gergek Deger
>
Zaman
Sekil 2.24. Sapma kaymas1 hatas1 (Noureldin et al. 2013).
Cikss A
Sensor Cikist
|
A A
‘ i
=
Zaman

Sekil 2.25. Beyaz Giiriiltii hatas1 gosterimi (Noureldin et al. 2013).

35



2. KAYNAK OZETLERI

b. Beyaz giiriiltii (white noise)

Beyaz giiriiltii, tiim frekanslarda esit olarak dagilmis olan iliskisiz bir glirtiltiidiir.
Bu tiir bir giiriilti gii¢ kaynaklarindan kaynaklanmakla birlikte yar1 iletken aygitlara 6zgii
de olabilmektedir. Beyaz giiriiltii yukarida Sekil 2.25’te gosterilmistir (Noureldin et al.
2013).

2.14. Kalman Filtresi

Teorik olarak Kalman Filtresi; bir beyaz giiriiltii tarafindan bozulmaya ugramis
dogrusal dinamik sistemlerin ani durum kestirimlerinin yapilabilmesi i¢in kullanilan
durum tahmin edici bir filtredir. Istatiksel olarak kestirim hatalarinin herhangi bir ikinci
dereceden (quadratic) fonksiyonuna gdre uygun bir filtre olarak kullanilmaktadir (Grewal

and Andrews 2001).

2.14.1. Kalman Filtresi uygulama alanlari

Pratik olarak Kalman Filtresi; 20.yy’da ve istatiksel kestirim teorisi tarihinde
kesfedilmis en onemli filtre olarak kabul edilmistir. Kalman Filtresi, insanoglu igin
vazgecilmez bir hal almis ve elektronik sistemlerin bir¢ogunda kullanilan silikon kadar
degerli bir hal almigtir. Kalman Filtresinin en 6nemli uygulamalar1 ugaklar, uzay araglari,
gemiler ve stirekli iiretim siirecleri gibi karmasik dinamik sistemlerin kontrol yapilarinda
kullanilmisgtir (Cizelge 2.4). Kalman Filtresi ayrica radyo dalgalarinin belirlenebilmesi,
sismik verilerin tahmin edilmesi ve gorlintii isleme teknikleri gibi konularda
kullanilmakla birlikte, fizik ve kimyacilar igin sicaklik, basing ve yogunluk
parametrelerinin degisiminin belirlenmesinde, hava durumu raporlarinin tahmininde ve
tarim Urlinlerinin en uygun hasat zamaninin kestiriminde kullanilmistir (Goodwin and Sin
1984; Grewal and Andrews 1993). Dinamik bir sistemin kontroliiniin saglanmast i¢in bu
sistemin galisma prensiplerinin bilinmesi gerekmektedir. ifade edilen uygulamalarda
kontrol edilmek istenen tiim degiskenlerin 6l¢iilmesi miimkiin olmamaktadir dolayisiyla
Kalman Filtresi elde edilmek istenen bilgileri giriiltili ve dolayli Slglimlerden

cikarabilmek i¢in kullanilmaktadir (Grewal and Andrews 2001).
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Kalman Filtresinin anlik (real-time) islemlerde kullanilmasi ile uygulama alanlari
genislemis ve GPS teknigi kullanilarak anlik kara hava ve deniz araglarinin takipleri
yapilmaya baslanmis (Grewal and Andrews 1993) ve yine bu teknik kullanilarak GPS

uydu yoriingelerinin belirlenmesi basariimistir (Quanwei 1996).

Cizelge 2.4. Durum kestirimi yapilabilen bazi1 uygulama alanlar1 (Grewal and Andrews
2001).

Sensor Tipleri
Uygulama Dinamik Sistem

Basing
Sicaklik
Akis Orant

Gaz Analizor

Siire¢ Kontrolii e Kimyasal Tesisler

Su Seviyesi

e Yags Olger
Hava Durum
Radar1

Radar

Jiroskop
fvmedlger
GNSS Alicilart

Sel Taskim Tahmini e Nehir Sistemleri

Arac Takibi ve e Hava, Kara, Deniz
Navigasyon ve Uzay Araglar

2.14.2. Kalman Filtresinin uygulanmasi

a. Filtreleme problem tanimi

Kalman Filtresi, dogrusal uzay modeli gibi sistemler {izerinde ¢alisma yapilmak

i¢in tasarlanmistir.

X = Fr—1Xg—1 + GroqUp—1 + Wi—q (2.22)

Vi = Hkxk + Vi (223)

Burada alt simge olarak verilen k harfi zamani temsil etmektedir.
Yukarida verilen denklem (2.22) ve (2.23)’teki parametrelerin tanim ve boyutlari

Cizelge 2.5’te ifade edilmistir.
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Cizelge 2.5. Ayrik Zamanl Sistemin durum degiskenlerinin boyutlar1 (Rhudy et al.
2017).

Degisken Aciklama Boyut
X Durum Vektorii n,x1
y Cikis Vektori ny, x1
u Giris Vektori n, x1
w Stire¢ Griltii Vektori n,x1
v Ol¢tim Giirtiltii Vektorii nox1

. . y
F Durum Sistem Matrisi n.x n
.. . .. X X
G Giris Sistem Matrisi nxn
Gozlem Matrisi x “
H ny, X Ny

Durum vektorii x filtre tarafindan kestirimi yapilmak istenen degerlerdir
(pozisyon, hiz, vb.) (Faragher 2012). Filtre analojisinin kullanilmasi ile bu vektoriin
bilesenleri filtreden geg¢irilmek istenen parametrelerdir. Bazi durumlarda durum
vektoriine birden fazla 6ge eklenebilmektedir. Ornegin bir araca ait ivmelenme durumu
kestirilmeye c¢alisildiginda durum vektdriine hiz 6gesi eklenerek bu 6genin belirlenmesi
de gerekmektedir. Sonug olarak Kalman Filtresi kullanilarak ¢6ziimii yapilan durum
tahmin problemlerindeki durum, aslinda elde edilmek istenen sonugtur (Rhudy et al.

2017).

Cikis vektorii y filtre tarafindan saglanan bilgi degil, 6l¢lim sonucunda ulagilan
bilgidir. Cikis vektorii hem durumlardan hem de bazi bagimsiz 6l¢lim sistemlerinden
matematiksel olarak belirlenebilen degerlerden olusmasi gerekmektedir. (Rhudy et al.

2017)

Giris vektorii u, sistem dinamiklerini tanimlamak i¢in filtreye girmesi gereken
bilgileri igermektedir. Bu vektore ait degerler sensor dl¢limlerinden olusabilir. Genel
olarak sistem denklemleri tanimlanirken gerekli durumlar (state) belirlendikten sonra,
filtrede durum olarak kestiriminin yapilmasina gerek olmayan diger terimler giris vektorii

olarak kabul edilmektedir (Rhudy et al. 2017).
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Bir sistemde w ve v terimleri sirasiyla siire¢ ve Olgim giirtiltiisii olarak
adlandirilmaktadir. Bu  terimler denklemdeki giiriiltiileri  modellemek icin
kullanilmaktadir. Sistem tizerine etki eden giirtiltiiler gesitli sekilde olabilmektedir. Bu
giiriltilere maruz kalmanin ilk sebebi denklemin kendisinde belirsizlige sebep olan
modelleme hatasidir. Ornegin fizik ilkelerine dayanarak tiiretilen denklemlerde veya
dogruluguna tam bir sekilde giivenilemeyen sezgisel olarak tanimlanan denklemlerde w
ve v biciminde hatalar ile karsilagilabilmektedir. Miimkiin olan bir diger hata kaynagi ise
sensor Olciimlerinden kaynaklanmaktadir. Sensor 6l¢tim hatasi olarak her ne kadar w ve
v terimleri kullanilabilse de asil olarak v parametresi sensor Olgiim hatasi olarak
kullanilmaktadir. w ve v terimlerinin sifir ortalamali rastgele hatalar oldugu
varsayildigindan dolay1 gergekte denklem (2.22) ve (2.23) de uygulanmamaktadir. Bu
terimler sadece slire¢ giiriiltii hata kovaryansi ve Ol¢clim giiriiltii hata kovaryansi

hakkindaki bilgileri belirlemek i¢in kullanilmaktadir (Faragher 2012; Rhudy et al 2017).

F, G ve H matrisleri ele alinan probleme bagli olmakta ve durumlar ile girislerin
dogrusal bir sistem oldugunu goéstermektedir. F matrisi durum dinamigindeki terim
katsayilarini icermekte, H matrisi ¢ikis dinamigindeki benzer fonksiyona hizmet etmekte
ve G matrisi durum dinamigindeki giris terimlerinin katsayilarini igermektedir. Genellikle

bir¢ok kestirim problemi i¢in bu matrisler sabittir (Rhudy et al. 2017).

b. Kalman Filtresi algoritmasi

Kalman Filtresi durum dinamiklerini belirlemek igin ilk olarak bir tahmin
(prediction) ve sonrasinda bir diizeltme (correction) yapmaktadir. Bu algoritmada ana
fikir, durum dinamikleri hakkindaki bilgileri kullanarak, sonraki durumun ne oldugunu
belirlemektir. Basit bir 6rnekle anlatmak gerekirse bir kisi daha once nerde oldugunu
(6nceki durum) ve ne kadar hizli hareket ettigini (durum dinamikleri) bilirse su an
(mevcut durum) nerde oldugunu tahmin edebilmektedir. Bu durum Euler veya Runge-

Kutta teknigi gibi sayisal bir entegrasyon olarak diisiiniilebilir (Kreyszig 2006).

Ripre—1 = Free1Xp—1 + GroqUp—1 (2.24)
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Pije—1 = Fee1Pe—1Fi—1 + Qi1

Ky = Pk|k—1HIZ(HkPk|k—1H£ + Rk)_

ad

P, = (I = KyHy) Pyjge—1

Yukarida gosterilen (2.24), (2.25), (2.26), (2.27) ve (2.28) numaralt denklemler
Kalman Filtresi kestirim denklemlerini gostermektedir. (2.24) numarali denklemde
gosterilen Xy x—; Onceden kestirilmis durum vektorlerine gore kestirimi yapilmis durum
vektortdir. (2.25) numarali denklemde tanimlanan Py, , onceki durum hata kovaryans
matrisine gore kestirimi yapilmis durum hata kovaryans matrisini ifade etmektedir. (2.26)
numarali denklemde Kalman Kazan¢g Matrisi hesaplanmaktadir. (2.27) numarali
denklemde z; 6l¢iimii ile kestirim giincellenmekte ve (2.28) numarali denklem de hata

kovaryansi giincellenmektedir. Ayrica bu denklemde verilen [ birim matrisi temsil

etmektedir (Rhudy et al 2017).

1

k = Xijr-1 T K (zx — HieXgejie-1)

-

Zaman Giincellemesi (Kestirim) \

Xjelle—1 V€ Prejie—1

i¢in ilk degerler

=

\

L Xpjg—1 = Fre—1Xp—q + GroqUpe—y

2. Peje—1 = Fio1PeaFily + Qg

/

/

Olciim Giincellemesi (Diizeltme) \

N

-1
1. Ky = Pyjx—1Hi (HPrje—1 Hi, + Ry)
2. X = X1 + Kie(2e — HiXpejre-1)

3. Pp=(- Kka)Pk|k—1

/

Sekil 2.26. Kalman Filtresi algoritmas1 (Welch and Bishop 2001)
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C. Giiriiltii Kovaryanslarimin Etkisi

Kalman Filtresinin basarili bir sekilde kestirim yapabilmesinde Q, R ve P, giiriiltii
kovaryanslarinin se¢imi ¢ok onemlidir. P, 1n se¢imi filtrenin baslangic yakinsamasini
etkilemektedir. Ancak bir¢ok durumda P, 1 etkisi dikkate alinmamaktadir. Dolayisiyla
islem kolayliginin saglanabilmesi i¢in P, birim matris olarak secilebilmektedir. Q ve R
kovaryanslarinin etkisi bu filtrede ¢ok daha 6nemli olmaktadir. Aslinda Q ve R kestirim
ve dl¢iim arasindaki faktdrleri agirliklandirmaktadir. Ornegin daha biiyiik bir Q durum
denklemlerinde daha biiyiik bir belirsizligi ifade etmektedir ve bu durum denklem
sonucuna daha az glivenmesine sebep olacagindan dolay: filtrenin daha fazla Sl¢iim
giincellemesi ile diizeltme yapmasini gerektirmektedir. Benzer bir sekilde daha biiyiik R,
Olciimde daha biiyiik bir belirsizligi ifade etmekte ve bu durum da 6l¢lim giincellemesi

ile daha az diizeltme yapilmasi1 gerekmektedir (Rhudy et al. 2007).

2.15. Genisletilmis Kalman Filtresi (EKF)

Genisletilmis Kalman Fitresi (EKF), Kalman Filtresinin uygulandig1 uygulama
alanlarinda kullanilmaktadir. Bu filtrenin Kalman Filtresinden fark: ise optimum kestirim
yapabilmek icin EKF, dogrusal olmayan sistemlerde kullanilmaktadir (Lana 2001).
Hemen hemen gercek hayatta kullanilan tiim sistemlerin dogrusal olmadig1 géz Oniine
alinirsa EKF bu sistemler i¢in hayati onem arz etmektedir. Sistem dinamikleri veya 6l¢tim
denklemlerinden en az birisinin dogrusal olmadig sistemlerde durum denklemleri Taylor
Seri Acilimi islemine tabi tutulduktan sonra yiiksek dereceden terimler atilarak dogrusal
olmayan sistem dogrusal hale getirilmektedir. Bu islemler ile birlikte Kalman Filtresi
algoritmasinin tiimii Genisletilmis Kalman Filtresini olusturmaktadir (Lana 2001,

UmaMageswari et al. 2012).

2.15.1. Genisletilmis Kalman Filtresi matematiksel modeli

Dogrusal olmayan sistemlerde Taylor Serisi kullanilarak yapilan kestirim
hesaplamalarinda sistem durum ve Ol¢iim fonksiyonlarmin kismi tiirevleri alinarak
Jacobianlar1 hesaplanmakta ve sistem dogrusal hale getirilmektedir (Sekil 2.27) (Welch
and Bishop 2001; UmaMageswari et al. 2012).
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Y

Sekil 2.27. Bir Gauss dagiliminin ortalamasi etrafindaki dogrusal olmayan fonksiyonun
EKF ile dogrusallagtirilmas1 (UmaMageswari et al. 2012).

Genisletilmis Kalman Filtresi (EKF) algoritmas: asagida gosterilen denklemler ile

gerceklestirilmektedir.

Xk = f(Xp—1,Ug—1) + Wi (2.29)

Zy = h(xk) + Vg (230)

Yukarda gosterilen denklem (2.29) ve (2.30) da xj, durum gecis fonksiyonunu
gosterirken z;, durum gozlem fonksiyonunu gdéstermektedir. Burada wy, ve vy, sirasiyla
Qx ve Ry kovaryansl sifir ortalamali kabul edilen Gauss giiriiltiilerdir (UmaMageswari
etal. 2012). f ve h sirasiyla vektor degerli dogrusal olmayan durum gegis fonksiyonu ve
vektor degerli dogrusal olmayan c¢ikis fonksiyonudur (Rhudy et al. 2017). Bu
fonksiyonlar  Genigletilmis Kalman  Filtresi algoritmasinda dogrusal olarak
kullanilamamaktadir. Bunun yerine denklem (2.31) ve (2.32) de gosterildigi gibi
fonksiyonlarin kismi tiirevleri (Jacobianlari) kullanilmaktadir. Bu iglem ayni1 zaman da
dogrusal olmayan bir fonksiyonu dogrusal hale getirmektedir (UmaMageswari et al.
2012).

Fk—l = (231)

Rh—1]k—1up_q
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k= s (2.32)
Kestirilen Durum:
J?kuc—l = f(fk—1|k—1’uk—1 ) (2.33)
Tahmini Kovaryans Kestirimi (Predicted estimate covariance):
Prjk—1 = Fr—1Pr—1ji—1Fp—1 + Qr-1 (2.34)
Yenilik veya Ol¢iim Kalintilar::
Vi = 2k — h(Rpje-1) (2.35)
Yenilik (veya kalint1) Kovaryansi:
Sk = HiPrk—1Hi + Ry (2.36)
Kalman Kazanci:
Kie = P—1Hi St (2.37)
Giincellenmis Durum Kestirimi:
Xipe = Xipre—1 + KV (2.38)
Giincellenmis Kovaryans Kestirimi:
Pie = (I = KicHi) Prejie—1 (2.39)
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4 O

Zaman Giincellemesi (Kestirim)

Xj—q Ve L Xye-1 = fRp-1jk-1 Ug-1)
Pj,_4igin
ilk degerler 2. Pej—1 = Fr1Pe_qjie—1Fi—1 + Qpes

/ Olciim Giincellemesi (Diizeltme) \

3. Ky = Prje—1Hi Sic*

4. Xy = Xgpe-1 + K Ye

5. Py = (I — Ky Hy ) Pyie—1

Sekil 2.28. Genisletilmis Kalman Filtresi algoritmasi (Welch and Bishop 2001)

2.16. Enformasyon Filtresi (Information Filter)

Kalman Filtresinin (KF) bir ¢ifti olarak adlandirilan Enformasyon filtresi (IF),
tipki1 Kalman filtresi ve Genisletilmis Kalman Filtresi gibi Gauss diislincesini temsil
etmektedir (Thrun et al. 2005). Bundan dolay:1 Enformasyon Filtresi Kalman Filtresi
varsayimlarina dayanmaktadir. Kalman Filtresi ile Enformasyon Filtresi arasindaki temel
fark, Kalman Filtresi algoritma ailesinde Gauss, momentleri (ortalama, kovaryans) ile
temsil edilirken Enformasyon Filtresinde Gausslar kanonik olarak temsil edilmektedir.
Kanonik temsil bir enformasyon matrisi ve enformasyon vektoriinii icermektedir.
Kanonik temsildeki fark, farkli giincelleme denklemlerine yol agmaktadir. Kanonik ve
momentlerin gosterimleri genellikle birbirlerine ¢ift olarak kabul edilmekte ve bu nedenle
IF ve KF birbirlerinin ¢ifti olarak adlandirilmaktadir (Thrun et al. 2005).
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Cok degiskenli bir Gauss’un kanonik gdsterimi 2 matrisi ve & vektori ile

verilmektedir. 22 matrisi kovaryans matrisinin tersi olarak ifade edilmektedir.

0=pt (2.40)

Burada 2 enformasyon matrisi olarak adlandirilmaktadir. Enformasyon vektorii

olarak c¢agirilan ¢ denklem (2.41) de tamimlanmaktadir (Thrun et al. 2005).

2.16.1. Enformasyon Filtresi algoritmasi

Enformasyon Filtresi algoritmasi1 Kalman Filtresi algoritmasi ile yiiksek derecede
benzerlik gostermektedir. Enformasyon Filtresi de Kalman Filtresi gibi kestirim ve
diizeltme gibi iki basamaktan olugsmaktadir. Enformasyon Filtresi algoritmasi asagida
gosterilen denklem (2.42), (2.43), (2.44) ve (2.45)’den olusmaktadir (Thrun et al. 2005).
Kalman Filtresinde ifade edilen F, G ve H matrisleri Enformasyon Filtresinde sirasiyla

A, B ve C matrisleri ile ifade edilmektedir.

Q; = (A 07 5AT + R (2.42)
& = 0, (A745 &1 + Byuy) (2.43)
0, =Ccro;c, + 0, (2.44)
& =ClQr 'z + & (2.45)

Yukarida verilen Enformasyon filtresinde denklem (2.42) ve (2.43) kestirim
adimini gosterirken denklem (2.44) ve (2.45) diizeltme adimin1 gostermektedir (Thrun et
al. 2005).
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2.17. Genisletilmis Enformasyon Filtresi (EIF)

Genisletilmis Enformasyon Filtresi, Enformasyon Filtresinin uygulanamadigi
dogrusal olmayan sistemlerde kullanilan filtredir. Genisletilmis Kalman Filtresi (EKF) ile
hemen hemen ayni 6zelliklere sahip olan EIF, durum kestirimini EKF de oldugu gibi
kestirim ve diizeltme olmak iizere iki asamada gerceklestirmektedir (Thrun et al. 2005;

Garritsen 2018).

2.17.1. Genisletilmis Enformasyon Filtresi algoritmasi

EIF algoritmasit bundan once anlatilan EKF algoritmasi ile benzer 6zellikler
tagimaktadir. EIF ile IF arasindaki temel fark A;, B; ve C; dogrusal parametrelerinin g, h
ve bunlarin jacobianlari olan G, ve H, ile degistirilmesidir (Garritsen 2018). Ayrica EIF,
EKF’ye karst ilave bir adim gerektirmektedir. Bu gereklilik g ve h fonksiyonlarinin
hesaplanabilmesi i¢in x;_; adimimin hesaplanmasina ihtiya¢ duyulmaktadir. Asagida
verilen (2.46), (2.47), (2.48), (2.49), (2.50) ve (2.51) numarali denklemler ile

Genisletilmis Enformasyon Filtresi algoritmas1 agiklanmaktadir (Thrun et al. 2005).

Xeeq = Q74L& (2.46)
2, = (G 4LGF +R)™? (2.47)
& = 0rg(ug, x—1) (2.48)
X = g(ug, xe-1) (2.49)
0, =0 + H{ Q; 'H, (2.50)
& = & + HI Q7 [z, — h(%,) + H, %] (2.51)

Yukarida verilen algoritmada denklem (2.46), (2.47) ve (2.48) kestirim adimini

gosterirken, (2.49), (2.50) ve (2.51) numarali denklemler diizeltme adimim
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gostermektedir. Bu algoritma da enformasyon matrisi {2, ve enformasyon vektorii &; ,

x.’ye geri dondiiriilerek islemler tamamlanmaktadir.
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3. MATERYAL ve YONTEM

Bu ¢alismada materyal olarak MATLAB yazilimina ait R2013a ve R2019b
stirimleri kullanilmigtir. Metot olarak ise inersiyal navigasyon denklemlerinden
yararlanilarak insansiz hava aracina ait ucus giizergaht MATLAB simiilasyon ortaminda
olusturulmustur. S6z konusu navigasyon denklemleri bu boliimde sunulmustur. Ayrica
Bolim 2.14’te acgiklanan Kalman Filtresi, Bolim 2.15°te  Ozellikleri belirtilen
Genisletilmis Kalman Filtresi, boliim 2.16 da ifade edilen Enformasyon Filtresi ve son
olarak Bolim 2.17°de anlatilan Genisletilmis Enformasyon Filtresi algoritmalarindan

yararlanilmistir.

3.1. Hava Araci Konum Goésterimleri

3.1.1. Doniis acilan

Bir hava aracina ait eksenel doniis oranlar1 ve ivme degerleri, yeryiiziinde
konumlandirilmis navigasyon sistemleri kullanilarak olciilebilmektedir. Inersiyal
sensorler ile yapilan bu Olglimlerde sensorler hava aracina sabit sekilde monte
edilmektedir ve bu sistemler strapdown inersiyal sistemler olarak adlandirilmaktadir
(Ronnbiéck 2000). Hava aracinin lig eksen tizerindeki ivme degerleri (ay, a,, a,) ve dontis
oranlar1 (p, q,7) Inersiyal Ol¢iim Birimi (IMU) olarak adlandirilan birim tarafindan
saglanmaktadir. Elde edilen bu vektdrel verilerin ara¢ koordinat sisteminden navigasyon
koordinat sistemine doniistiiriilmesine ihtiya¢ duyulmaktadir ve bu gerekliligin yerine
getirilmesi i¢in "Cp,,” olarak ifade edilen direkt kosiniis matrisi kullanilmaktadir. Hava
aracinin dontsleri Euler agilar1 olarak adlandirilan ii¢ a¢1 ile ifade edilmektedir. Bu agilar
®, 6 ve Y simgeleri ile gdsterilmekte ve sirasiyla roll, pitch ve yaw hareketlerini temsil

etmektedir (Ronnbéck 2000).

a. Roll doniis hareketi ve acis1

Bir hava aracinin roll doniis hareketini yapabilmesi, u¢cagin kontrol yiizeyleri ile
iliskilidir ve bu hareket hava aracina ait kanat lizerinde bulunan aileronlar vasitasi ile

gerceklestirilmektedir. Aileronlar birbirlerine zit olarak ¢alismaktadirlar (Sekil 3.1).
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Burada amag, u¢agin kanadinin birini yiikselmesini diger kanadin algalmasini saglamaktir

(Gipson 2017).

Alleron

Sekil 3.1. Roll doniisii gosterimi (Gipson 2017).

Sekil 3.2. 30 derecelik roll doniis agis1 (Rénnback 2000).

Yukarida Sekil 3.2°de goriildiigii iizere roll doniis agis1 @ agis1 ile gosterilmektedir
ve bu ac1 0 derece oldugunda kanatlar yatay olarak konumlanmaktadir. Roll doniis
acisinin Euler acilar1 kullanilarak hesaplanan matematiksel ifadesi asagida denklem
3.1’de gosterilmektedir (Ronnbiack 2000). Denklemde @ agis1 roll doniisiini temsil

etmektedir.
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1 0 0
0 cos® sin®
0 —sin® cosd

R(®) = 3.1)

b. Pitch doniis hareketi ve acisi

Bir hava aracinin pitch hareketini yapabilmesi, bu hava aracinin kuyruk
boliimiinde bulunan ve elevator olarak adlandirilan yilizey kontrol birimi ile iligkilidir
(Sekil 3.3). Elevator kontrol biriminin asag1 veya yukar1 hareketleri vasitasi ile hava araci

burnunun asag1 veya yukari dogru hareketi saglanmakta ve pitch agisi1 elde edilmektedir
(Gipson 2017).

Sekil 3.3. Pitch hareketi gosterimi (Gipson 2017).

U
N - O -

"

Sekil 3.4. 30 derecelik pitch doniis agis1 (Ronnback 2000).

Yukarida Sekil 3.4°te gosterildigi lizere pitch agis1 6 ile gosterilmektedir. Bu ag1

0 derece oldugunda hava araci diiz bir sekilde hareketine devam etmekte ve dolayisiyla
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irtifasinda herhangi bir degisiklik meydana gelmemektedir. Euler agilar1 ile hesaplanan
pitch acisina ait doniis matrisi asagida denklem 3.2°de gosterilmektedir (Ronnback 2000).

Denklemde 6 pitch doniis hareketini temsil etmektedir.

cos@ 0 —sinf
] (3.2)

R(6) =[ 0 1 0
sin@ 0 cos@

c.Yaw doniis hareketi ve acisi

Hava aracinin bir diger doniis hareketi ise ucagin kuyrugunda bulunan diimen
vasitasi kullanilarak gergeklestirilen ve yaw olarak adlandirilan harekettir (Sekil 3.5). Bu
hareket; hava aracinin gdvdesi sabit olacak sekilde burnunun saga veya sola hareket

etmesi olarak tanimlanmaktadir (Gipson 2017).

Diimen

Sekil 3.5. Yaw hareketi gosterimi (Gipson 2017).

Kuzey

Dogu

Sekil 3.6. 30 derecelik yaw doniis agis1 (Ronnbéck 2000).

51



3. MATERYAL ve YONTEM

Yukarida sekil 3.6’da gosterildigi lizere yaw agis1 @ ile gosterilmektedir ve yaw

acisina ait matematiksel ifade denklem 3.3’de gosterilmektedir (Ronnbéck 2000).

cosyp sinyp O
] (3.3)

RW) = [—sim/) cosy O
0 0 1

3.2. Inersiyal Navigasyon Prensipleri

Hava araclarinin lokalizasyon problemleri, inersiyal Ol¢lim birimi tarafindan
Olctilen verilerin formiile edilmesi dogrultusunda ¢6ziime kavusabilmektedir. IMU birimi
biinyesinde bulunan ivmedlger ve jiroskop tarafindan sirasiyla ivme degerleri (ay, a,, a,)
ve doniis oranlart (p, q,r) hesaplanabilmekte ve sonrasinda Ol¢iilen bu verilerin INS
(Inertial Navigation System) tarafindan doniistiiriilmesi ile hava aracinin pozisyonu
(X,Y,Z),iz1 (U, V, W) ve doniis agilarina (@, 8, 1) ulasilabilmektedir (Sekil 3.7) (Nemra
and Aouf 2010).

‘ ivmedlger | 4.
vy ekseni

~ ivmedicer | a_
Z ekseni

el
IMU

‘ jiroskop f i > P
x ekseni -
i I >0
jiroskop i ] >
z Ekseni - v
» U
>
> » W
~ ivmedlcer | 2x ]
x ekseni -
e\
m

INS

Sekil 3.7. INS mimarisi (Nemra and Aouf 2010).
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Navigasyon denklemlerini olusturabilmek icin en az iki referans cergevesine
ihtiya¢ duyulmaktadir. Bunlardan biri arag¢/inersiyal referans cercevesi iken digeri
navigasyon g¢ercevesi olarak tanimlanmaktadir. Tiim bu gereklilikler karsilandiktan sonra
bazi matematiksel islemler yapilarak inersiyal hareket denklemleri elde edilebilmektedir

(Nemra and Aouf 2010).

3.3. Hava Araci Doniis Oranlar:

Hava aracina ait doniis oranlar1 IMU biriminde bulunan jiroskoplar tarafindan
ol¢iilmekte ve x, y, z eksenleri igin sirasiyla p, g, r ile ifade edilmektedir. IMU biriminin
hava aracinin agirlik merkezine monte edildigi diistiniilmektedir (Nemra and Aouf 2010).
Arag ¢ercevesinde 0z vektor (Eigenvector) ile yapilan ¢apraz ¢arpim ile doniis oranlari
elde edilebilmektedir.[1 0 0]", [0 1 0]  ve [0 0 1]" vektérlerinin dogrusal
bir kombinasyonu olarak olusturulan [1 1 1]7 vektoriiniin gapraz ¢arpim olarak
[p g 7]T vektorii ile carpilmasiyla [q—7 T—p p—q]T sonucu elde
edilmektedir. Doniis oranlar1 (p, g, ) ve degisim vektorleri Sekil 3.8°de gosterilmektedir

(Ronnbick 2000).

N o

—Tp

q-r

=[1.1.1]

R
AN

Sekil 3.8. Capraz ¢arpim sonucu eksenel vektorlerin gosterimi (Rénnbéack 2000).

Doéniis oranlar1 matrisinin, yukarida anlatilan vektorlerin birim matris seklinde
diizenlenmis hali ile capraz carpimin sonucu, asagida ifade edilen denklem (3.4)’te

gosterilmektedir (Ronnback 2000).
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14 0 -r g¢q

r -q p 0

3.3.1. Doniis oranlari (p, q, ) kullanilarak Euler a¢1 oranlarimin hesaplanmasi

(@ 6 )

Bir hava aracina ait yonelim degerlerinin hesaplanmasinda Euler acilar
yontemine basvurulmaktadir. Bu yontem bir hava aracina ait hareketleri anlik olarak takip
etmek amaciyla kullanilmaktadir. Pozitif ve negatif 90 derecelik pitch agist degerleri roll
ve yaw yonelim degerlerinin ¢6ziimiinii belirsiz kildigindan dolayr Euler agis1
hesaplamalarini etkilemektedir (Titterton and Weston 2004; Kubrak 2007). Doniis
oranlarinin (p, q,r) ara¢ ¢ercevesinden navigasyon cercevesine doniistiiriilmesi halinde
Euler ag1 oranlar1 hesaplanabilmekte ve bunun gergeklestirilmesi i¢in roll, pitch ve yaw
acilarinin matematiksel ifadeleri gerekmektedir. Asagida gosterilen denklem (3.5), (3.6),
(3.7), (3.8), (3.9), (3.10) ile Euler aci oranlarinin (¢ 6 1)) hesaplanmasi
gosterilmektedir (Ronnback 2000; Nemra and Aouf 2010).

p o) 0 0

H =|0|+R(®)|6]|+ R(@)R(H) [0] (3.5)
ri 1o 0 Y

Denklem (3.5)’in diizenlenmis hali:

p 1 —sind 0 @

[CIl =1 0 cos6  cosfsin® |6 (3.6)
r —sin® 0 cosOcos®l |y

[

lql =C|6 (3.7)
i

Yukarida denklem (3.7)’de ifade edilen Euler ag1 oranlarinin bulunmasi i¢in C

matrisinin tersinin alinmasi1 gerekmektedir.
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o p
ol o1 M (3.8)
P r
1 sin®dtanf cosPtanb
C =10 cos® —sin® (3.9)
0 sindsecd cosdsect
Son olarak Euler a¢1 oranlar1 denklem (3.10)’da gosterildigi gibidir.
@ 1 sin®tand cosdtand]p
9_ =10 cosd —sin® [ql (3.10)
Y 0 sindsecd cosPseclllr

3.4. Direkt Kosiniis Matrisi (Direct Cosine Matrix)

Direkt Kosiniis Matrisi; bir koordinat referans gercevesinden diger koordinat
cergevesine doniisiim yapabilmek i¢in kullanilan bir doniistim matrisidir. Bir vektorii arag
gergevesinden navigasyon cergevesine doniistiirmek igin kullanilmaktadir (Nemra and

Aouf 2010).

Asagida denklem (3.11) ve (3.12)’de direkt kosiniis matrisinin (DCM)
matematiksel ifadesi gosterilmektedir (Ronnbédck 2000; Nemra and Aouf 2010).

Copn = R(@)R(OIR(Y) (3.11)

c(0)c() c(0)s() —s(6)
Con = [$(O)s(@)c(@) —s@)c(@)  s()s(8)s(@) + c(P)c(P) s(@)c(6)| (3.12)
s(@c(@)c@) +s@)s(@)  s(P)s(B)c(P) —c(P)s(6) c(P)c(6)

Denklem (3.12)’de gosterilen Cp,,, matrisindeki ‘C’ ve ‘s’ harfleri sirastyla kosiniis

ve sinis terimlerini ifade etmektedir.
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3.5. Gercek Ara¢ ivmelenmesinin Hesabi

Inersiyal 6l¢iim birimi (IMU) yercekimi &lgiimlerini yapabilmesine karsin gergek
ara¢ ivmelenmesi ile yer¢ekimi ivmelenmesi arasindaki fark 6l¢timiinii yapamamaktadir.
Yergekimi bilesenlerinin, 6l¢timii yapilmis ivme degerlerinden ¢ikarilmasi durumunda
ara¢g ivmelenmesi hesaplanabilmektedir. Burada ara¢ koordinat sistemi referans
cergevesinde Olgiilen ivme degerleri ay, a, ve a, ile ifade edilirken g,, g, ve g, arag
koordinat sistemi referans ¢ercevesindeki yergekimi bilesenlerini ifade etmektedir. Arag
koordinat sistemi referans ¢ergevesinde yergekimi vektorii sadece hava aracina ait pitch
ve roll a¢ilar1 i¢in hesaplanabilmekte ve hava aracinin yaw acgisina bagli olmamaktadir.
Eger IMU birimi hava aracimin agirhk merkezi yerine 7,7,ver, arag koordinat
sisteminde konumlandirilmig ise bu durumda yeni bir ivmelenme tiirii olan a;yy
meydana gelecektir. Bu ivmelenme tiirii hava aracinin donmesi durumunda veyahut
hareket etmesi halinde olusmaktadir. Bu tiir ivmelenmenin biiyiikliigii ve yercekimi
bilesenleri sirastyla asagida gosterilen denklem (3.13) ve (3.14)’de ifade edilmektedir
(Ronnbéck 2000).

A1MU, p p Tx

o | =[afa] x [5]] 613
aimu, r r Tz

Ix —gsinf

gy| =Cp,[0 0 g]T =|gcosOsind® (3.14)
9z gcosOcosd

Gergek arag¢ ivmelenme hesaplamalari denklem (3.15), (3.16), (3.17) ve (3.18)’de

gosterilmektedir.
U Ul 1 [%] [9x Armuy
vi=1|v qul+ ay|—19y| — |%mu, (3.15)
114 wl Lr a; 9z amu,

IMU’nun hava aracinin agirlik merkezinde konumlandirildigi kabul edildiginden
dolayr a;ppy ivmelenmeleri O olarak alinmaktadir (Rénnback 2000). Bu durumda gergek

hava araci ivmelenmesi denklem (3.16) ve (3.17)’de verilmistir.
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U U 1% Ay Ix

V =|V|x lQl + 14y — |9y (316)
W w r a; 9z

U 0 -w %4 P Ay Ix

vi=lw o -u M+ ay|— |9y (3.17)
114 -V U 01lr a; 9z

Son olarak gercek ara¢ ivmelenmesi denklem (3.18)’de ifade edilmektedir.

U a, +Vr—Wq + gsind
v |=|ay —Ur+ Wp — gcosBsin® (3.18)
w a, +Uq—Vp — gcosOcos®P

3.6. Hava Aracina Ait Hiz ve Pozisyon Bilgisinin Hesaplanmasi

Hava aracina ait hiz ve pozisyon bilgileri hesaplanirken daha 6nce hesaplanmig
olan gergek ara¢ ivme degerleri kullanilmaktadir. IMU birimi tarafindan elde edilen
veriler 15181nda hesaplanan gergek arag ivmelenme degerlerinin zamana gore integralinin
alimmasi sonucunda; ara¢ koordinat sistemi referans ¢ergevesinde hava aracinin hiz
verileri hesaplanabilmektedir. Hava aracina ait pozisyon verilerinin hesaplanmasi ise,
hesaplanmis hiz verilerinin zamana gore integralinin alinmasi ile elde edilmektedir. Hava
aract hiz ve pozisyon hesaplamalar1 sirasiyla denklem (3.19) ve (3.20)’de

gosterilmektedir (Nemra and Aouf 2010).

U U

vi=[|v]|dt (3.19)
\wW 14

X U

Y|=[cl.(®,0,9)|V|dt (3.20)
| Z w

3.7. MATLAB Simiilasyon Platformu

MATLAB isim olarak matris laboratuvari (Matrix Laboratory) anlamina gelmekte
ve LINPACK (Linear System Package) ve EISPACK (Eigen System Package) projeleri
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tarafindan gelistirilmistir. MATLAB matris yazilimlarina kolayca erisim saglayabilmek
amactyla yazilmistir (Houcque 2005). MATLAB simiilasyon platformunun avantajlari su

sekilde ifade edilmektedir:

e MATLAB, teknik hesaplamalar i¢in yliksek performansl bir yazilim dilidir ve ayn
zamanda tek bir ortamda hesaplama, gorsellestirme ve programlama islemlerini
yapabilmektedir.

e MATLAB, gelismis veri yapilarina sahip olmakla birlikte hata ayiklama araglari
icermektedir.

e MATLAB, teknik problemleri ¢ozmek i¢in geleneksel programlama dilleri ile
karsilastirildiginda ¢esitli hesaplamalarin  yapilmasina olanak saglayan ve bu
hesaplamalarin  sonucunu iki veya ¢ boyutlu grafikler ile kolaylikla
gorsellestirmektedir.

e Sinyal isleme, optimizasyon, simiilasyon ve uygulamali bilimler ile miihendislik

alanlarinda ¢6ziim elde etmek icin birgok arag¢ kutularina (toolbox) sahiptir (Houcque

2005).

Bu calismada dogrusal ve dogrusal olmayan durumlar igin lokalizasyon
problemlerini optimum sekilde ¢6zmek adina Kalman Fitresi, Genisletilmis Kalman
Filtresi, Enformasyon Filtresi ve Genisletilmis Enformasyon Filtresi MATLAB
simiilasyon platformunda uygulanmistir. Elde edilen sonuglar iki ve ii¢ boyutlu

grafiklerle gorsellestirilmistir.

3.8. Dogrusal Olarak Hareket Eden (Lineer) Hava Aracinin Lokalizasyonu

Dogrusal olarak hareket eden bir hava aracinin konumunu tespit etmeyi
amaglayan bu simiilasyonda oncelikle simiilasyon girdileri belirlenmis ve sonrasinda
simiilasyon c¢iktilar1 alinarak hava aracina ait konum bilgileri elde edilmistir. Dogrusal
olarak hareket eden bir hava aracinin kestirimi yapilmis durum vektorii asagidaki

denklemle ifade edilmektedir.

Xijk-1 = Fr—1Xp—1 + Gro1Ug—1 (3.21)
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Yukarida denklem (3.21)’de ifade edilen F, durum sistem matrisi olarak ifade
edilmekte ve konum kestirimi yapabilmek amaciyla denklem (3.22)’de oldugu gibi

tanimlanmaktadir.

QU
~

(3.22)

Q
O R OO ()
Qu
PO O S OO

coococo R
coocoro
coomRmoo
comRmr oo

Durum vektorii asagida denklem (3.23)’de gosterilmektedir. Burada gosterilen

P, Py, P, ve Vi, 1, V, strastyla konum ve hiz degerleri olarak ifade edilmektedir.

(3.23)

SIS

Giris vektori (u) olarak hava aracina ait ivme degerleri kullanilmistir ve giris

sistem matrisi denklem (3.24)’de gosterilmektedir.

_d_tz O 0 -
2
2
o L o
2
i=lo o (3.24)
dc 0 0
0 dt O
L0 0 dt
Gozlem Matrisi agagida denklem (3.25)’de gosterilmektedir.
1 0 0 0 0 O
010 0 0O
10 01 0 0 O
H=10 00100 (3:25)
0 00010
0 0 0 0 0 1-
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Hava aracinin ugus giizergahi belirlendikten sonra gercek ucus glizergahi lizerine
MATLAB simiilasyon programinda bulunan “randn” komutu kullanilarak hata degerleri
verilmis (Ol¢iim verileri) ve bu hatalar Enformasyon Filtresi ve Kalman Filtresi
kullanilarak  diizeltilmeye (azaltilmaya) calisilmis ve elde edilen bulgular

karsilastirilmistir.

3.9. Dogrusal Olarak Hareket Etmeyen (Nonlineer) Hava Aracinin Lokalizasyonu

Dogrusal olmayan bir c¢er¢evede hareket eden hava aracinin konumunun
belirlenmesinde hava aracinin tizerinde bulunan IMU birimi ve bu sensérden ayr1 olarak
GPS sensorleri gorev almaktadir. Yapilan simiilasyonlarda hava aracina ait IMU
biriminden elde edilen giris degerleri (u) ve sonrasinda durum vektorii (x) kullanilmistir.

IMU birimi tarafindan giris degerleri asagida denklem (3.26)’da gosterilmektedir.

u=[ 4 T ax a, a7 (3.26)

Durum vektorii denklem (3.27)’de gosterilmektedir.

x=[X Y Z UV W & 6 ¢ (3.27)

Dogrusal olmayan INS durum modeli asagida denklem (3.28)’de

gosterilmektedir.

T
Cbn

T <<

flxu) = (3.28)

-@ . -e. § - =

Burada denklem (3.28)’de siirekli zaman INS durum modeli gosterimi

yapilmaktadir. Stirekli zaman INS durum modelinden ayrik zaman INS durum modeline
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gecis yapilmasi gerekmektedir. Bunun i¢in asagida denklem (3.29) ve (3.30)’da ifade

edilen denklemler kullanilmaktadir.

f = M (3.29)
X1 = X + fX dt (330)

INS sistemine bagli gozlem modeli ise konum Olglimlerini yapabilmek

maksadiyla agsagida verilen denklem (3.31) kullanilmaktadir.

100 00 00 0 O
h(x,w)=[0 1. 0 0 0 0 0 0 O (3.31)
001 00O0O0O0 0

Konum, hiz ve doniis acilari baslangig degerleri verilerek ugus giizergahi
olusturulduktan sonra MATLAB programinda bulunan “randn” komutu kullanilarak
konum {izerine hatalar eklenmis (GPS 6l¢iim verileri) ve bu hatalar Genisletilmis Kalman
Filtresi ve Genisletilmis Enformasyon Filtresi kullanilarak azaltilmaya ¢aligilmistir. Ayni
zamanda IMU tarafindan saglanan ivme ve doniis oranlari (acisal hiz) {izerine “randn”
komutu vasitasiyla hatalar eklenmis (INS 6l¢iim verileri) bu hatalar Genisletilmis Kalman
Filtresi ve Genisletilmis Enformasyon Filtresi kullanilarak azaltilmaya calisilmis ve

bulunan sonuglar karsilastiriimistir.
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4. ARASTIRMA BULGULARI ve TARTISMA

Bu calismada MATLAB yazilimi1 kullanilarak dogrusal (lineer) ve dogrusal
olmayan (nonlineer) durumlarda hareket eden hava aracinin konumlandirilmasi simiile
edilmistir. Yapilan simiilasyonlarda lineer olarak hareket eden hava aracindaki konum
hatalar1 Kalman Filtresi ve Enformasyon Filtresi yardimiyla diizeltilmeye ¢alisilmistir.
Nonlineer olarak hareket eden hava aracinin konumlandirilmasinda ise GPS ve INS’den
gelen konum bilgileri ayr1 ayr1 Genisletilmis Kalman Filtresi ve Genisletilmis
Enformasyon Filtresi algoritmalar1 kullanilarak iyilestirilmeye ¢alisilmis ve algoritmalar

karsilastirilmistir.

4.1. Dogrusal (Lineer) Olarak Hareket Eden Hava Aracimin! Konumlandirilmasi

Dogrusal olarak hareket eden hava aracinin konumlandirilmasi simiilasyonunda

hava aracina ait ivme degerleri asagidaki Cizelge 4.1°de gosterildigi gibi belirlenmistir.

Cizelge 4.1. Lineer olarak hareket eden hava aracinin ivme degerleri.

Eksenler Ivme Degerleri
x 0,1 m/sn?
y 0,2 m/sn?
z 0,21 m/sn?

Hava aracina ait ivme degerleri belirlendikten sonra, Boliim 3’te anlatilan
denklemler vasitasi ile hava aracina ait gercek ugus giizergahi belirlenmistir. Gergek ugus
giizergahina 5 m’lik standart sapmaya sahip toplamsal Gauss giiriiltiisli eklenmis ve bu
hatalar GPS o6lgim verileri olarak kabul edilmistir. Sonrasinda belirlenen bu 6lgiim
verileri sirastyla Boliim 2.14 ve 2.16°da anlatilan Kalman ve Enformasyon Filtresinden
gecirilerek gercek ugus giizergdhinin kestirimi yapilmistir. Yapilan simiilasyonda hava
aracinin 300 saniye boyunca hareketi ve bu hareket siiresi boyunca konum kestirimi elde

edilmistir.

! Bu calismada hava aracindan kastedilen insansiz hava araci (IHA) dir.
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Hava Aracinin Ug Boyutlu Uzayda Hareketi

1DD-~._..._.........
BDR_.__........._:
4D-~_.............:

o

£ Eksenindeki Mesafe(m)

20
150

¥ Eksenindeki Mesafe(m) A0 .20

# Eksenindeki Mesafaim)

Gergek Ugug Gazergahi KF Kullarilarak Ugug Ghzergahi Kestirimi GPS Olgim “eriler

Sekil 4.1. Hava aracinin KF ile yakinsamis ii¢ boyutlu uzayda hareketi.

Sekil 4.1°de goriildiigii tizere GPS 6l¢iim verilerinin, Kalman Filtresi kullanilarak
gercek ucus giizergdhina yakinsamasi li¢ boyutlu olarak gosterilmektedir. Grafikte, hava
aracinin ugus modeli ve GPS o6l¢timleri kullanilarak, GPS’den alinan hatal1 6l¢iim verileri

Kalman Filtresi yardimiyla diizeltilmis ve arag¢ gercek ucus gilizergdhina yakinsamistir.
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KF Kullarularak X Ekseninde ¥apilan Kestirim
B0 T T T T T T
Gergek Ugus Gozergah
= 10 KF ile Gizergah Kestirimi [ ...l i
T : :
T
m
% 2 T SRR R T . -
0 ; a i i i
1 50 100 150 200 250 300 350
Zaman(s&
KF Kullarularak % Ekseninde Yapilan Kestirim
100 T T T T T T
Gergek Ugug Gizergah :
= KF ile Gazergah Kestirimi
= B0 e e |
o B
i :
= ;
0 i
1] g0 100 150 200 250 300 350
Zaman(s)
KF Kullarularak Z Ekseninde Yapilan Kestirim
100 I T T T T T
Gergek Ugus Gozergah : :
= 50 KF ile Guzergah Kestirimi | .0 =T S i
o : : :
= :
o .
% ] e L .
A0 | 1 1 i 1 |
n &0 100 140 200 2480 304 350
Lamanis)

Sekil 4.2. X, Y, Z eksenlerinde yapilan KF kestiriminin gosterilmesi.

Yukaridaki grafikte GPS 6l¢iim verilerinin Kalman Filtresi kullanilarak X, Y, Z
eksenlerinde ayr1 ayr1 diizeltilmis hali gosterilmektedir. Boylelikle hata degerlerinin tiim

diizlemlerde ger¢ek ucus giizergahina yakinsadigi daha detayli olarak goriilmektedir.
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# Eksenindeki RMSE Hatalan
20 T T T T T T
: —— KF Kastirirm Hatalan
15_ ............ . .............. ............... ._ ....... —GPSOIQUmHatalan_

Mesafe(mn)
=]

0 mu 150 30
. ¥ EkseninﬁemW%E Hatalan
| —F Kestirim Hatalan
e e e b _GPSOIGUmHaTaIa”_
% do b Joge e A
= i w“““u“m“h J‘d MI“ lm .............

0 100 150 3A0
i EkseningemW%E Hatalar
20 ! ! T ! T T
: : —— KF Kestirim Hatalan
18k .............. : ............... ‘ ....... GF'S@II;EImHatalarI_

Mesafelm)
o

0 100 350

faman(s

Sekil 4.3. Kalman Filtresi kestirimi sonucunda RMSE hata degerleri.

Yukarida verilen Sekil 4.3’de Kalman Filtresi kullanilarak yapilan kestirim islemi
sonucunda RMSE (Root Mean Square Error) hata degerleri goriilmektedir. Buna gore
yapilan simiilasyon sonucunda, 300 saniyelik ucus siiresi boyunca ortalama 4,0180
metrelik GPS 6l¢lim hatasinin X ekseninde ortalama 0,6593 m’ye, Y eksenindeki 6l¢iim
hatas1 ortalama 0,6598 m’ye ve Z eksenindeki Ol¢ciim hatasi ortalama 0,8421 m’ye

diismiistiir.
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Hava Aracinin Ug Boyutlu Uzayda Hareketi

BD_\
EDH..__.........,:
4D-..............:

o

L Eksenindeki Mesafaim)

o0
150

¥ Eksenindeki Mesafe(m) A0 .20 ¥ Eksenindeki Mesafe(m)

Gergek Ugus Gozergahi —— IF Kullarilarak Ugus Gazergah Kestirimi GPS Olgim Veriler

Sekil 4.4. Hava aracinin IF ile yakinsamis ii¢ boyutlu uzaydaki hareketi.

Yukarida gosterilen Sekil 4.4’te GPS 6l¢lim verilerinin, Enformasyon Filtresi
kullanilarak gergek ucus gilizergdhina yakinsamasi li¢ boyutlu olarak gosterilmektedir.
Elde edilen hatalarin Enformasyon Filtresi vasitasi ile azaltildigi ve gercek ucgus

giizergahina yaklastig1 sonucuna varilmistir.
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IF Kullanilarak = Ekseninde Yapilan Kestirim
G0 T T T T T T
Gergek Ugug Gizergah | - : :
‘T 40— IF ile Guzergah Kestirimi |..5.............. SR RO SRR 4
2 , -
ool e i
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0 ' | i i 1 1
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a1 R e T SRR PP _
o
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IF Kullarlarak £ é‘asrggpn[ﬂ Yapilan Kestirim
100 T T ! ! T T
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\.g . -
)
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-0 | ] ] | ] ]
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Zaman(s)

Sekil 4.5. X, Y, Z eksenlerinde yapilan IF kestiriminin gdsterilmesi.

Sekil 4.5’te GPS 6l¢iim verilerinin Enformasyon Filtresi kullanilarak X, Y, Z

eksenlerinde ayr1 ayr1 diizeltilmis hali gosterilmektedir. Boylelikle hata degerlerinin tiim

diizlemlerde ger¢ek ugus glizergahina yakinsadigi daha detayli olarak goriilmektedir.
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¥ Eksenindeki RMZE Hatalan
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Sekil 4.6. Enformasyon Filtresi kestirimi sonucunda RMSE hata degerleri.

Yukarida gosterilen Sekil 4.6’da Enformasyon Filtresi kullanilarak yapilan
kestirim islemi sonucunda RMSE hata degerleri goriilmektedir. Buna gore yapilan
simiilasyon sonucunda, 300 saniyelik ugus siiresi boyunca ortalama 4,0180 metrelik GPS
Olctim hatasinin X ekseninde ortalama 0,6934 m’ye, Y ekseninde ortalama 0,8234 m’ye

ve Z ekseninde ortalama 0,8711 m’ye azaltildig1 sonucu elde edilmistir.

68



4. ARASTIRMA BULGULARI ve TARTISMA

4.2. Nonlineer Olarak Hareket Eden Hava Aracinin Konumlandirilmasi

4.2.1. GPS hatalarmin dizeltilmesi

Nonlineer olarak hareket eden hava aracinin konumlandirilmasinda gercek ucus
giizergahini olusturabilmek amaciyla hava aracina ait baglangi¢ konumu, baslangi¢ doniis
acilari, baglangic ivme degerleri ve baslangic doniis oranlar (agisal hiz) asagida verilen

Cizelge 4.2°de gosterilmektedir.

Cizelge 4.2. Nonlineer ugus giizergahi i¢in baglangic degerleri.

Baslangic Konumu Ivme Degerleri Doniis Acilar Acisal Hiz
X=0m X=0m/sn? @ = 30° p=1°/sn
Y=0m Y=1m/sn? 6 = 30° q=1°/sn
Z=0m Z=2 m/sn? Y = 10° r=3°/sn

Simiilasyon boyunca ucus siiresi 90 saniye olarak belirlenmistir. Gergek ucus
giizergahi ¢iziminde ivme degerleri X ekseninde 0 m/sn? den 1 m/sn? ye, Y ekseninde
1m/sn? den 2m/sn? ye ve Z ekseninde 2m/sn? den 3m/sn? ye, saniyede
0,01 m/sn? araliklarla ¢ikarilmistir. Agisal hiz degerleri ise X ekseninde 1°/sn’den
3°/sn’ye, 0,02°/snaraliklarla, Y ekseninde 1°/sn’den 2°/sn’ye, 0,01°/sn

araliklarla ve Z ekseninde 3 °/sn’den 7 °/sn’ye 0,04 °/sn araliklarla ¢ikarilmistir.

Yukarda verilen bilgiler kullanilarak gercek ucus glizergahi, Boliim 3’te verilen
denklemler vasitasi ile belirlendikten sonra gercek ugus giizergihi {izerine 5 m standart
sapmal1 hata pay1 eklenerek GPS 06l¢iim verileri elde edilmistir. Elde edilen bu 6l¢iim
verileri Bolim 2.15’te anlatilan Genisletilmis Kalman Filtresi ve Boliim 2.17°de anlatilan
Genisletilmis Enformasyon Filtresi islemlerinden gegirilerek GPS hatalar1 diizeltilmeye

caligilmistir.
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Hava Aracinin Ug Boyutlu Uzayda Hareketi
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Sekil 4.7. Hava aracina ait GPS 6l¢iim verilerinin ii¢ boyutlu uzayda EKF ile kestirimi.

Ug boyutlu uzayda GPS 6l¢iim verilerinin EKF ile diizeltildigi ve gercek ucus
giizergahina yakin bir sekilde takip ettigi Sekil 4.7°de goriilmektedir. Hatali GPS
verilerinin, gercek ugus glizergdhinin dogrusalliginin azaldigi (doniisiin - arttig1)
noktalarda daha az diizeltilerek, yakinsamasinin bozuldugu gézlemlenmistir. Bu duruma,
Genigsletilmis Kalman Filtresi uygulamalarinda dogrusal olmayan bir hareketin dogrusal
hale getirilmesinde kullanilan Taylor Seri Agilimindaki yiiksek dereceden terimlerin

ihmal edilmesinin sebep oldugu diistiniilmiistiir.
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Sekil 4.8. GPS 6l¢iim verilerinin EKF ile X, Y, Z eksenlerinde diizeltiminin gosterimi.

Sekil 4.7°deki

¢ boyutlu gosterimin daha detayli hali Sekil 4.8’de

gosterilmektedir. Bu grafikte GPS 6lgtim verilerinin EKF kullanilarak diizeltildigi ve

gercek ugus giizergahina yakinsamasinin saglandigi eksenel olarak daha iyi gosterilmistir.

71



4. ARASTIRMA BULGULARI ve TARTISMA

# Eksenindeki RMSE Hatalar

2':' T T | | | T T I
; : EKF Kestirim Hatalan
E15_ ................... ........... ............ ....... GPS Olgtim Hatalan
% meEA .......... ........... ........... ........... o ..........
o : . . : - .
i : :
= gk
0 ' : L
0 10 20 a0 40 a0 5] 70 a0 a0
Zaman (s)
% Eksenindeki RMZSE Hatalan
2':' T T | | | T T |
: : ElF Kestirim Hatalan
E']S_ ................... ........... ............ ....... GPS Olgtim Hatalan
% ok A oo T
(i}
i
Z gl
. : : :
0 10 20 a0 40 a0 5] 70 a0 a0
Zaman (s)
I Eksenindeki RMSE Hatalar
2':' T T | | | T T |
: : EKF Kestirim Hatalan
E']S_ ................... ........... ............ o GPS Olgtm Hatalan
% me-A .......... ........... ........... ........... I ..........
o . . . : . -
i : :
E 5L
. : : : :
0 10 20 a0 40 a0 G0 70 a0 a0

Sekil 4.9. GPS 6l¢lim verilerinin EKF ile kestirimi sonucunda ortaya ¢ikan RMSE hata
degerleri.

Sekil 4.9, GPS vasitasi ile elde edilmis konum degerlerinin, Genisletilmis Kalman
Filtresi algoritmasindan gegirilmesi sonucunda RMSE hata degerlerini gostermektedir.
Bu sonuclara gore 90 saniyelik siire zarfi boyunca ortalama 4,5366 m’lik hatali GPS
konum hatas1 ortalama 0,3761 m’ye diistiriilmiistiir. Anlik olarak EKF ve GPS kestirim

hatalar1 eksenel olarak Sekil 4.9’da detaylandirilmustir.

72



4. ARASTIRMA BULGULARI ve TARTISMA

Hava Aracinin Ug Boyutlu Uzayda Hareketi
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Sekil 4.10. Hava aracina ait GPS 6l¢lim verilerinin ii¢ boyutlu uzayda EIF ile kestirimi.

Yukarida verilen Sekil 4.10°da GPS’den alinan konum bilgilerinin Genisletilmis

Enformasyon Filtresi algoritmasi kullanilarak iyilestirilmesi ve sonu¢ olarak hava

aracinin EIF vasitasiyla kestirimi yapilmis hareketinin gercek ugus gilizergdhina ¢

boyutlu uzayda ne kadar yakinsadigi gosterilmistir. Bu sekilden hareketle hava aracinin

doniis yaptig1 noktalarda (dogrusalligin azaldig1) yakinsamanin azaldig1 gézlemlenmistir.

Bu duruma tipk1 EKF’de oldugu gibi dogrusal olmayan bir hareketin dogrusallastirilmasi

icin kullanilan Taylor Seri A¢ilimindaki yiiksek dereceden terimlerin ihmal edilmesinin

sebep oldugu diistintilmiistiir.
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Sekil 4.11. GPS o6l¢iim verilerinin EIF ile X, Y, Z eksenlerinde diizeltiminin gosterimi.

Sekil 4.11°de GPS 6l¢iim verilerinin EIF kullanilarak diizeltildigi ve ger¢ek ucus
giizergahina tiim eksenlerde yakinsadigi goriilmektedir. Bu gorsele gore gercek ucus
giizergahinin dogrusalliginin azaldig1 noktalarda (déniisiin arttig1 noktalar) yakinsamanin

azaldig1 sonucu elde edilmistir.
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Sekil 4.12. GPS 6l¢lim verilerinin EIF ile kestirimi sonucunda ortaya ¢ikan RMSE hata
degerleri.

Sekil 4.12°de GPS ol¢iim verilerinin EIF algoritmast kullanilarak kestirimi
sonucunda RMSE hata degerleri gosterilmektedir. Bu sonuglara gore ortalama 4,5366
m’lik GPS 6l¢lim hatas1 X ekseninde ortalama 1,6352 m’ye, Y ekseninde ortalama 1,1308
m’ye ve Z ekseninde ortalama 3,2602 m’ye diistiriilmistiir. EIF algoritmas1 kullanilarak
yapilan kestirim sonucunda en iyi yakinsamanin Y ekseninde oldugu sonucu elde

edilmistir.

4.2.2. INS hatalarinin diizeltilmesi

Bu simiilasyonda, sadece insansiz hava aracinin tizerinde bulunan IMU birimi

tarafindan saglanan ivme ve agisal hiz degerleri iizerine hatalar eklenmistir. Bu hatalar
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tiim eksenlerde ivme degerleri icin 2 m/sn? iken acisal hiz degerleri igin 2 °/sn olarak
belirlemistir. Tiim bu veriler Boliim 3’te anlatilan denklemler (3.10, 3.11, 3.12, 3.15,
3.19, 3.20) vasitasi ile gergek ugus giizergdhi ve INS ucus gilizergahi olusturulduktan

sonra Boliim 2’de anlatilan EKF ve EIF algoritmalari kullanilarak INS hatalari

diizeltilmeye ¢alisilmigtir.

Hava Aracinin Ug Boyutlu Uzayda Hareketi
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150
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Gergek Llgug Glzergah NS Olgiim Yerileri

Sekil 4.13. Hava aracina ait INS 6l¢iim verilerinin EKF ile kestirimi ve {i¢ boyutlu uzayda
hareketi.

Sekil 4.13’te, li¢ boyutlu uzayda gercek ucus giizergahi, hatali INS verileri
sonucundaki hatali ugus giizergahi ve son olarak hatali ugus giizergahinin EKF vasitasi

ile gergek ugus giizergahina yakinsamasi gosterilmektedir.
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Sekil 4.14. INS 6l¢iim verilerinin EKF ile X, Y, Z eksenlerinde diizeltiminin gosterimi.

Sekil 4.14°de hatali INS verileri sonucunda 6l¢iilmiis ugus giizergdhinin X, Y ve
Z eksenlerinde gercek ucus giizergdhina yakinsamasinin Sekil 4.13°e gore daha detayli
incelemesi yapilmistir. Bu sonuglara gére IMU birimi tarafindan 6lgiilen hatali ivme ve
acisal hiz degerlerinin EKF algoritmasi ile gercek ugus gilizergadhina daha yakin sonuglar

verdigi bulgusu elde edilmistir.
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Sekil 4.15. INS 6l¢tim verilerinin EKF ile kestirimi sonucunda RMSE hata degerleri.

Sekil 4.15°de, INS olgiim verilerinin EKF algoritmas: kullanilarak yapilan
lokalizasyon simiilasyonu i¢in ortalama RMSE hata degerleri gosterilmektedir. Bu
sonuglara gore X ekseninde ortalama 6,5431 m’lik INS &lgtim hatas1 2,7162 m’ye, Y
ekseninde ortalama 7,1761 m’lik INS 6l¢tim hatasi 2,4294 m’ye ve Z ekseninde ortalama
11,0846 m’lik INS 6l¢iim hatast 6,9302 m’ye diisiirtilmiistiir. Sekil 4.15°ten yola ¢ikarak
INS 6lgiim verilerindeki hatanin kiimiilatif oldugu sonucu elde edilmistir. Nitekim bu
duruma INS verilerinin elde edilebilmesi i¢in kullanilan matematiksel entegrasyon ile

ivme ve agisal hizdaki hatalar sebep olmaktadir (Nemra and Aouf 2010).
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Hava Aracinin Ug Boyutlu Uzayda Hareketi
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Sekil 4.16. Hava aracina ait INS 6l¢lim verilerinin EIF ile kestirimi ve ii¢ boyutlu uzayda
hareketi.

Sekil 4.16’da, iic boyutlu uzayda ger¢ek ugus giizergahi, hatali INS verileri
sonucundaki hatali ugus giizergahi ve son olarak hatali ugus giizergdhinin EIF vasitasi ile

gercek ucus glizergahina yakinsamasi gosterilmektedir.
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Sekil 4.17. INS 6l¢tim verilerinin EIF ile X, Y, Z eksenlerinde diizeltiminin gosterimi.

Sekil 4.17°de hatali olarak 6l¢timii yapilmis INS verileri sonucunda hatali ugus
giizergdhinin X, Y ve Z eksenlerinde gercek ugus gilizergahina yakinsamasinin Sekil
4.16’ya gore daha detayli incelemesi yapilmistir. Bu sonuglara gére IMU birimi
tarafindan Olgiilen hatali ivme ve agisal hiz degerlerinin EIF algoritmasi ile gergek ucus

giizergahina daha yakin sonuclar verdigi bulgusu elde edilmistir.

80



4. ARASTIRMA BULGULARI ve TARTISMA

® Eksenindeki RMSE Hatalar
20 T T T T T T T T
EIF Kestirim Hatalan : :
E 70 L _'NS 0|§Um Hatalan AT i
o : :
= : : : : : : :
o : : : : : : : :
2 L1 e P e SR P St D s
1] 10 20 3o 40 Al 411} o a0 a0
) Zam_anhslsg
% Ekszenindeki RMSE Hatalan
20 T | T I
EIF kestirim Hatalan : : : ; :
‘E‘ 15 _ INS OIQUH"I Hatalan .......... , ........... ........... _ .......... ........... \ .........
o : 5 5 : : ; : :
M0 R REPRIES: TETTPRTEITE FRRPUTPY L RSV S SERELLREES D .
i . : : . : . : :
[a 1] : . .
= gL O P O O P
0 T e et
0 10 20 30 40
) Zam_anhslsg
£ Eksenindeki RMSE Hatalan
25 T I T T T T T T
20k EIF Kestiim Hatalan | SRR ........... e . ST
= INS Qlgim hatalan
= - -
= 1T T S FE P A S S
o
5
6 10
=
0 10 20 30 40 a0 &lu] 70 an a0
Zaman (5]

Sekil 4.18. INS 6l¢iim verilerinin EIF ile kestirimi sonucunda RMSE hata degerleri.

Yukarida Sekil 4.18’de, INS o6l¢iim verilerinin EIF algoritmasi kullanilarak
yapilan lokalizasyon simiilasyonu i¢in ortalama RMSE hata degerleri gosterilmektedir.
Bu sonuglara gore X ekseninde ortalama 6,5431 metrelik INS 6l¢lim hatas1 2,6453
metreye, Y ekseninde 7,1761 metrelik INS 6l¢iim hatasi, 0,5686 metreye ve Z ekseninde
11,0846 metrelik INS 6l¢iim hatasi 1,9797 metreye indirilmistir. Bu sonuglara gore en iyi
yakinsamanin Y ekseninde oldugu goriilmistiir. Sekil 4.18’den INS 6l¢lim verilerindeki
hatanin kiimiilatif oldugu sonucuna ulasilmistir. Nitekim bu duruma INS verilerinin elde
edilebilmesi i¢in kullanilan matematiksel entegrasyon ile ivme ve agisal hizdaki hatalar

sebep olmaktadir (Nemra and Aouf 2010).
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5. SONUC ve ONERILER

Bu c¢alismada lineer ve nonlineer olarak hareket eden hava aracinin
konumlandirilmas: simiile edilmistir. Lineer olarak hareket eden hava aracinin konumu
GPS olgiimlerinden elde edilmis ve nonlineer olarak hareket eden hava aracinin konumu
GPS ve INS verileri ayr1 ayr1 kullanilarak belirlenmistir. Lineer olarak hareket eden hava
aracinin konumlandirilmasinda GPS 6l¢iim verileri Kalman Filtresi (KF) ve Enformasyon
Filtresi (IF) kullanilarak diizeltimi yapilirken nonlineer olarak hareket eden hava aracinin
konumlandirilmasinda GPS ve INS verileri Genisletilmis Kalman Filtresi (EKF) ve
Genisletilmis Enformasyon Filtresi (EIF) kullanilarak iyilestirilmeye ¢alisilmistir.

Cizelge 5.1. Lincer hareket i¢in GPS verilerinin iyilestirilmesinde KF ve IF'nin
karsilastirilmast.

Eksenler Ort. RMSE (m) KF (m) IF (m)
X 4,0180 0,6593 0,6934
Y 4,0180 0,6598 0,8234
Z 4,0180 0,8421 0,8711

Cizelge 5.2. Nonlineer hareket i¢in GPS verilerinin iyilestirilmesinde EKF ve EIF’nin
karsilastirilmasi.

Eksenler Ort. RMSE (m) EKF (m) EIF (m)

X 4,5366 0,3761 1,6352
Y 4,5366 0,3761 1,1308
Y4 4,5366 0,3761 3,2602
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Cizelge 5.3. Nonlineer hareket icin INS verilerinin iyilestirilmesinde EKF ve
EIF’nin karsilagtirilmasi.

Eksenler Ort. RMSE (m) EKF(m) EIF(m)

X 6,5431 2,7162 2,6453
Y 7,1761 2,4294  0,5686
Z 11,0846 6,9302 1,9797

Arastirma bulgularindan asagidaki sonuglara ulagilmistir.

Lineer olarak hareket eden hava aracinin konumlandirilmasinda Kalman Filtresi
performansinin Enformasyon Filtresi performansina ¢ok yakin olmakla birlikte

daha iyi sonuglar verdigi tespit edilmistir (Cizelge 5.1).

. Nonlineer olarak hareket eden hava aracinin konumlandirilmasinda GPS 6l¢iim

verilerinin  kullanildigi  simiilasyonda Genisletilmis Kalman Filtresinin,
Genigletilmis Enformasyon Filtresine gore performansinin daha iyi oldugu
gorilmiistiir (Cizelge 5.2).

Nonlineer olarak hareket eden hava aracinin konumlandirilmasinda INS 6l¢iim
verilerinin kullanildig1 simiilasyon da Genisletilmis Enformasyon Filtresinin,
Genigsletilmis Kalman Filtresine gore performansinin daha iyi oldugu sonucuna

ulasilmistir (Cizelge 5.3).

Her ne kadar IF’ye gore KF daha iyi sonuclar verse de IF ile sonuglar birbirine

cok yakin oldugundan ve IF daha az hesaplama gerektirdiginden dolay1 lineer olarak

hareket eden hava aracinin konumlandirilmasinda IF filtresinin kullanilmasinin daha

dogru bir tercih olacagi diisiintilmiistiir.
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Nonlineer olarak hareket eden insansiz hava aracinin lokalizasyonunda kullanilan
sensOr verilerinden hatali GPS 6l¢tim verilerinin EKF ve EIF vasitasi ile diizeltimi
sonucunda elde edilen degerlerin birbirine yaklasik olarak yakin oldugu sonucu tespit
edilmistir. Buna karsin hatal1 INS verilerinin EKF ve EIF vasitasi ile diizeltimi sonucunda
EIF’nin EKF’ye gore ¢ok daha iyi diizeltim yaptig1 sonucu elde edilmistir. Elde edilen
bulgulara gore, sensor fiizyonu teknigi kullanilarak IHA’larm lokalizasyonunun

saglanmasinda, EIF filtresinin daha basarili sonuglar vermesi beklenmektedir.

Dogrusal olmayan durumda hareket eden bir insansiz hava aracinin
lokalizasyonunda kullanilan Genisletilmis Kalman Filtresi ve Genisletilmis Enformasyon
Filtresinin uygulanabilmesi amaciyla oncelikle dogrusallastirma islemi yapilmaktadir.
Bunu yapabilmek i¢in Taylor Seri Acilimi islemine ihtiyag duyulmaktadir.
Dogrusallastirma islemi icin yapilan Taylor Seri Ag¢ilimindaki yiiksek dereceden
terimlerin ihmal edilmesi sebebiyle dogrusalligin azaldig1 noktalarda kestirimi yapilmis
konum verilerinin gergek konum verilerine yakinsayamadigi diisiiniilmektedir. Bu sonuca
gore yiiksek dereceden terimlerin ihmal edilmeden filtreye dahil edilerek lokalizasyon

calismalarinda kullanilmasinin uygun olacag diisiiniilmektedir.
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