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SABIT KANATLI INSANSIZ HAVA ARACININ
DALDIRMA VE DEGISMEZLIK YONTEMIYLE
DOGRUSAL OLMAYAN UCUS KONTROLU

OZET

Bu tez calismasinda, sabit kanatli insansiz hava araci i¢in daldirma ve degismezlik
yontemiyle dogrusal olmayan ugus kontrolorii tasarimi 6nerilmistir. Kontrolor temel
olarak govde eksen takiminda yuvarlanma, yunuslama ve yonelim agisal hizlarinin
istenilen degerlerde ayarlanmasin1 saglamaktadir. Daldirma ve degismezlik
yonteminin se¢ilmesindeki en 6nemli neden, sistemin dogrusallastirilmaya ihtiyag
duyulmadan kullanilabilmesidir. Capraz terimlerin etkileri indirgenmektedir.

Insansiz hava araglar1 diger otonom sistemler gibi énemi gittikce artan bir caligsma
konusudur. insan faktériinden bagimsiz olarak yeterince yiiksek dogrulukta ¢alismasi
beklenen bu sistemlerin, bir kontrol sisteminden bagimsiz olarak ¢alismasi miimkiin
degildir. Gergek sistem modeline uygun kontrol tasarimi yapilabilmesi i¢in dogrusal
olmayan durum denklemlerinin ¢6ziilmesi gerekir.

Birinci boliimde tezin amacindan bahsedilerek literatiir arastirmasina gecilmistir.
Literatiirde daldirma ve degismezlik yonteminin kullanildigi ¢alismalardan ve
havacilik konusundaki 6rneklerinden bahsedilmistir.

Ikinci boliimde farkli eksen takimlari tanitilarak bir insansiz hava aracinin kontrolii
icin gerekli olan ¢ok serbestlik dereceli dogrusal olmayan ugus dinamigine ait
denklemler nasil elde edildigi anlatilmistir. Kat1 cisim hareket denklemleri, atalet
kuvvetleri ve momentleri, aerodinamik, yercekimi ve itki kuvvetleri ¢oziilmiistiir.
Kartezyen ve kutupsal koordinatlarda denklemlerin ifadeleri elde edilmistir. Bu
denklemler geleneksel yapidaki diger sabit kanatli hava araglari i¢in de gecerlidir.

Ugiincii boliimde daldirma ve degismezlik yontemi anlatilmis ve bir kontroldr
tasarlanirken gercgeklestirilmesi gereken kosullar belirtilmistir.

Dordiincti boliimde ugus denklemlerine uygulabilecek daldirma ve degismezlik
yonteminin kullanildigi bir kontrolor onerilmistir. Kararli durum ugus sartlarinin
gecerligi oldugu kabul edilmistir. Kullanilan insansiz hava aracinin yapisindan
bahsedilmis ve ucus dinamiginde gerekli olan parametre ve katsayilar belirtilmistir.
Kontrol yiizeyleri kanatgik, yiikselis diimeni ve yon diimeni olmak iizere govde eksen
takiminda yuvarlanma, yunuslama ve yoOnelim agisal hiz kontrolii yapilmistir.
Daldirma ve degismezlik Ozelligine ait kosullar sisteme uygun bir sekilde
gerceklestirilmistir. Bunun i¢in bir hedef sistem dinamigi belirlenmis ve hedef
dinamiklerle cakisan bir manifold olusturularak sistem dinamiklerinin kisitlanmasi
saglanmigtir. Tiim sistem yoriingelerini sinirlayan ve manifoldun ¢ekim 6zelligine
sahip olmasini saglayan bir kontrol kurali tasarlanmistir. Daha sonra kontrol edilmek
istenilen bilgisayar ortaminda simiilasyon yapilmistir.
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NONLINEAR FLIGHT CONTROL OF FIXED WING UNMANNED AERIAL
VEHICLE VIA IMMERSION AND INVARIANCE METHODOLOGY

SUMMARY

In this thesis, nonlinear flight controller design is proposed via immersion and
invariance methodology for a fixed wing unmanned aerial vehicle. The controller
basically adjusts the pitch, roll and yaw angular velocities in the body axes frame to
the desired values. One of the reasons for choosing immersion and invariance
methodology is that the mathematical model of the system can be used without the
need for linearization.

Unmanned aerial vehicles are matters of increasing importance as other autonomous
systems. It is not possible for these systems to operate independent from a control
system, which are expected to operate with high accuracy regardless of the human
factor.

Unmanned aerial vehicles today have applications in many different areas. Detection
of natural disasters such as forest fires and landslides, monitoring of power lines and
pipelines, search and rescue, prevention of crime and military applications are the most
needed areas. Their importance increases especially in situations where the danger is
high and human access or skills are limited.

Problems encountered in aviation were encouraging the development and
implementation of control methods. Even the first aircraft designs based on the control
of the wings that change the aerodynamic forces and moments using human feedback.
Later, the development of jet engines, navigation devices, sensors and other actuators
in the aircraft design show the necessity of control systems. The nonlinear state
equations must be solved in order to make the control design suitable for the real
system model.

In the first chapter, the aim of the thesis was discussed and literature research was
done. In literature, the use of immersion and invariance methodology in aviation was
mentioned.

In the second chapter, different axes were introduced. Multi-degree of freedom
nonlinear flight equations and coefficients required to control unmanned aerial
vehicles were explained. Equations of rigid body, inertial forces and moments,
aerodynamics, gravity forces and propulsion forces were resolved. In the cartesian and
the polar coordinates, expressions of equations were obtained. These equations also
apply to other conventional fixed wing aircrafts.

In the third chapter, the method of immersion and invariance was explained and the
conditions to be performed when designing a controller were shown. These conditions
are defining a target system, immersion condition, implicit manifold and manifold
attractivity and trajectory boundedness.
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In the fourth chapter, a controller which uses the immersion and invariance
methodology to apply to flight equations was proposed. All steps to design a controller
were applied for fixed wing unmanned aerial vehicle.

While designing the controller, steady state flight conditions were considered valid.
The basic structure of the unmanned aerial vehicle was mentioned and the parameters
and coefficients required in flight dynamics were given.

The conditions for immersion and invariance were carried out in accordance with the
system. For this purpose, a target system dynamics was determined. System dynamics
were bounded by creating a manifold that coincided with the target dynamics. A
stabilizing control rule that bounds all system trajectories and makes the manifold
attractive was designed.

Aileron, elevator and rudder were chosen as control inputs. Controls of roll, pitch and
yaw angular velocities were performed and system responses were observed.

When meaningful reference inputs are applied, this control method provides accurate
results before the control surfaces reach their limit values. When improper reference
inputs are applied, the control surfaces reached the limit values and the system
remained at the stable limit values.

In the case of unstable flight conditions, e.g. when two or three different angular
velocity references were applied, angular velocities remained at the desired reference
but Euler angles did not changed as intended.

There are singularities due to the nature of flight equations when the pitch angle is 90°
and also side-slip angle is 90°. More suitable controller was designed by changing the
mapping selections leading to these values. The expression between the off-the-
manifold dynamics and off-the-manifold coordinate were edited and the overshoot of
the system response was improved.

In body axes frame, speed in the x axis was fixed to 24 m/s. Speeds in the other axes
were neglected. The controller operates meaningfully as long as the value of the air
vehicle is constant at different air velocities which does not cause stall. When the
angular velocities of roll, pitch and yaw were zero, trim control was also performed.

Process of designing controller was done in Matlab and Simulink. For every different
angular velocity, controller blocks were defined with off-the-manifold coordinates and
off-the-manifold dynamics. Control surface limits were also defined as saturation.

To find proper mappings, different attempts were made. Mappings of roll, pitch and
yaw angular velocities were obtained. After obtaining the off-the-manifold
coordinates, derivation of the results were off-the-manifold dynamics. From off-the-
manifold dynamics expressions, control input terms were obtained. Also control inputs
are dependent to eachother. In the Simulink model, output of controller blocks were
connected to the other controllers as feedbacks.

Simulations were performed where roll, pitch and yaw angular velocities equal to ©/9
rad/s. And also these simulations were extended in case of /18 rad/s step disturbance,
(m/36) sin(t/2) rad/s sinusodial disturbance and white noise disturbance.

An unmanned aerial vehicle with a stabilizing controller designed via immersion and
invariance methodology may operate independently in situations where it is desired to
follow an angular trajectory and also, when trim control is required or there is wind as
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disturbance in level flight. It can be an example for other complex physical systems
that include nonlinear equations.
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1. GIRIS

Insansiz hava araglar giiniimiizde birgok farkli alanda uygulamalara sahiptir. Arama
kurtarma, orman yanginlari, heyelanlar gibi dogal afetlerin tespiti ve izlenmesi,
fotografcilik ve film endiistrisi, gii¢ hatlarinin ve boru hatlariin durum takibi, suglarin
onlenmesi ve askeri uygulamalar insansiz hava araglarina en ¢ok ihtiya¢ duyulan
alanlardir. Ozellikle tehlikenin yiiksek, insan erisiminin ve becerilerinin kisitli oldugu

durumlarda 6nemleri artmaktadir.

Teknoloji ilerledik¢e insandan bagimsiz, kendi basina hareket edebilen, etrafini
algilayabilen ve degistirebilen sistemler 6n plana ¢ikmaktadir. insan etkeninin 6n
planda oldugu sistemlerde daha yiiksek hata ve maliyet, daha diisiik iiretim hiz1 ve
hassasiyet goriilmektedir. Havacilik alaninda da insansiz hava araglarinin kullanimi

gittikge artmaktadir.

Havacilikta karsilasilan problemler kontrol yoOntemlerinin — gelistirilmesi  ve
uygulanmasi i¢in tesvik edici olmustur. Gelistirilen ilk ugak tasarimlari bile, pilot
tarafindan yonetilen aerodinamik kuvvetlerin ve momentlerin degismesini saglayan
kanatlarin kontroliine dayanmaktadir. Daha sonra ilerleyen hava araci tasarimlarinda
jet motorlariin, navigasyon cihazlarinin, sensorler ve diger aktiiatorlerin kullanilmasi

kontrol sistemlerinin gerekliligini gostermektedir.

1.1 Tezin Amaci

Bu tezin amaci, sabit kanatli bir insansiz hava aracini, dogrusal olmayan matematiksel
modeli lizerinden yuvarlanma, yunuslama ve yonelim agisal hizlarmin kararli ugus
durumu sartlarini saglacak sekilde degistirilmesiyle kontrol etmektir. Kontrol yontemi

olarak daldirma ve degismezlik (immersion and invariance) yontemi secilmistir.

1.2 Literatiir Arastirmasi

Daldirma ve degismezlik yontemi dogrusal olmayan sistemlerde kullanilmak iizere

asimptotik kararlig1 saglayan kontrol kurallarinin tasarlanmasi i¢in gelistirilmistir ve



uyarlamali kontrol kurallart igin de kullanilabilmektedir [1]. Yontem sistem daldirma
ve manifold degigsmezligi kavramlarina dayanir. Uyarlamali kontroliin kullanilmadig1
durumlarda Lyapunov fonksiyonu bilgisini prensipte gerektirmez. Daldirma ve
degismezlik yontemi bazi temel basamaklara dayanir. Bunlar, derecesi asil sistemden
daha diisiik olan hedef sistemin tanimlanmasi, asil sistemin, hedef sistemle ortiisecek
sekilde kisitlanmasini saglayan bir manifoldun insa edilmesi ve bu manifoldun (¢ekim
Ozelligiyle birlikte) tlim sinyalleri simirlanmasini saglayacak bir kontrol kurali
tasarimidir. Literatiirde uygulama alanlar1 genellikle fiziksel, dogrusal olmayan

sistemler ilizerine olsa da birgok farkli calisma goriilebilir.

Arabanin hareketi ile ters sarkag¢ kontrolii problemine bu yontemin uygulanmasi, eksik
eyleyici sistemlerde kullanilabilecegini gostermektedir [2,3]. Cok degiskenli dogrusal
sistemlere de uygulanabilmektedir [4]. Daldirma ve degismezlik yontemi gozlemci

tasarimi i¢in de uygundur [5].

Havacilik konusunda yapilan galismalarda yontem uyarlamali kontrol ile birlikte [6]
ya da bilinmeyen parametrelerin kestirilmesi igin kullanilmistir [7]. Ayrica dogrudan
daldirma ve degismezlik yontemiyle degil ancak, manifold degismezligi kullanilarak
da uyarlamali ucus kontrolorii tasarimi yapilmistir [8]. Dikey kalkis yapabilen
uyarlamali geri adimlamali kontrolore sahip hava araci tasarimi da mevcuttur [9].
Quadratorlar i¢in pozisyon kontrolii amaciyla uyarlamali daldrima ve degismezlik
kontrolii tasarimi bulunmaktadir [10]. Literatiirde sabit kanatli insansiz hava araglari
icin daldirma ve degismezlik yontemine dayali asimptotik kararli acisal hiz kontrolii

tasarimi bulunmamaktadir.



2. UCUS DINAMIGI

Hava araci, farkli bilesenleri i¢in ¢esitli modeller gerektiren karmagik bir sistemdir.
Bir hava araci ugustayken, govde eksen takimi iizerindeki hava akisindan kaynaklanan
yergekimi, itki ve atalet kuvvetleri olusur. Sabit hizda bir ugus i¢in bu kuvvetlerin
birbirini dengelemesi gerekir. Kaldirma nedeniyle yukari dogru kuvvet, ugagin
agirligindan dolayi olusan asagi dogru kuvvetle dengede olmalidir, boylece kararsizlik
yasanmaz. Benzer sekilde, itki kuvveti, siiriikleme kuvveti ile dengede olmalidir,
boylece ugak ivmelenmez ve dolayisiyla sabit hizda kalir. Bu gereklilikleri yerine
getiren bir ucgagin, denge durumunda veya trim kosullarinda ugmakta oldugu

séylenebilir [11].

Kararli hal ucusunda (steady-state flight) ucaga etki eden kuvvetler ve momentler
govde eksen takiminda sabittir (i.e., statik). Statik analiz, ugagin boyutlandirilmasi ve
yapilandirilmasi ile performansinin degerlendirilmesi i¢in temel bilgi saglar. Ayrica,
dinamik analiz i¢in temel olusturur. Bir “statik kararlilik™ analizi, diisiik boyutlarda
atmosferik bozucuya maruz kaldiktan sonra ugagin kararli hal ugus durumuna doéniip

dénmeyecegini belirlemek igin kullanilir [12].

Bir hava araci herhangi bir dinamik u¢us durumda bulunuyorsa dinamik bir sistem
olarak kabul edilir. Kanatgik, yiikselis diimeni ve yon diimeni kontrol yiizeylerinin
aerodinamik olarak yonlendirilmesi ve motor tarafindan {iretilen itki kuvvetinin
degistirilmesi sistemin girislerini olustururken, ara¢ hareketinin denge durumuna
ulagmasi, bozucudan sonra dengenin tekrar saglanmasi, bir denge durumunun bagka

bir denge durumuna geg¢mesi sistemin cevaplarini olusturur [11].

2.1 Ucus Mekanigi

Hava aracimin ugus yoriingesini tarif ederken aracin referans eksen takimimi ve
Yerylizii ile iliskisinden bahsedilmelidir. Bu nedenle, ilk olarak farkli eksen takimlari
arasindaki ge¢isi anlamak gerekir. Genellikle atalet, Yerylizli, govde, riizgar ve

kararlilik eksen takimlar1 kullanilmaktadir [11].



2.1.1 Eksen Takimlari

Atalet eksen takimi orijininin, Yeryiizii'niin merkezinde oldugu kabul edilir. Bu
referans ¢ergevesinin z ekseninin Kuzey Kutbu’nu ve x ekseninin 0° boylamini

gosterecek sekilde sabit oldugu kabul edilir. Y ekseni de XZ diizlemine diktir.

Yerylizii eksen takiminda orijin, Diinya ylizeyinde yerde sabitlenmigtir. X ekseni
Kuzey’i, y ekseni Dogu yonlerini isaret etmektedir. Z ekseni Yerylizii’niin merkezine

dogrudur. Bu eksen takimi her zaman sabittir (Sekil 2.1) [11].

Sekil 2.1 : Yeryiizii eksen takimi [11].

Govde eksen takiminda orijin hava aracinin agirlik merkezine sabitlenmistir.
Dolayisiyla eksen takimi uzayda arag ile birlikte hareket etmekte ve donmektedir.
Boylamsal eksen olarak adlandirilan x ekseni ileri dogru aracin burnunu gosterirken
yanal eksen olarak adlandirilan (pozitif) y ekseni aracin sag kanadini gostermektedir.
Bundan dolay1 x ve y eksenleri aracin geometrik 6zellikleri ile hizalanmistir. XY
diizlemine dik olan Z ekseni ara¢ diiz ve yatay (straight and level flight) ugustayken
Yeryiizii’nli gostermektedir (Sekil 2.2) [11].

Sekil 2.2 : Govde eksen takimi [11].



Bagka bir alternatif temel govde ekseninde x ekseni atalet ekseni ile hizalanmistir.
Dolayisiyla Ix atalet ¢apraz terimi sifirdir. Bu yanal ugus hareket denklemlerini
sadelestirebilmektedir. Ayrica, aerodinamik govde ekseninde x ekseni referans ugus
durumunda simetri diizlemi iizerinde hiz vektoriiniin projeksiyonu ile hizalanmustir.
Aerodinamik govde ekseni, geometrik govde ekseni ile a agisi (hiicum agis1) kadar
fark vardir. Bu eksenler dogal eksen takimlari oldugundan, temel aerodinamik
kuvvetler olan kaldirma ve siiriikklenme kuvvetlerini tanimlamak i¢in kullanilir. Euler
acilar1 ve gévde eksen takimi agisal hizlar1 dogal olarak Glgtilebilen niceliklerdir. Bu
sistem kuvvet katsayilarinin gévde ekseninde kullanilmasina imkan verecek sekilde
tutarlidir. Ancak, akis a¢1 ve hiz dogrusal olmayan denklemlerinin kullanimini

gerektirir ve yunuslama agis1 90° oldugunda tekillige sahiptir [11].

Riizgar eksen takiminda orijin hava aracinin agirlik merkezinde bulunur. X ekseni
ileriyi gosterir ve hiz vektoriiyle hizalanmistir. Pozitif y ekseni sag kanat yoniinden
geger ve z ekseni asagiya dogrudur. Hava araci akis agilari (hiicum agis1 ve yana kayma
acis1) riizgar eksen takimi ile govde eksen takimi arasindaki iliskiyi tanimlar. Hava
aracinin hiz vektorii degistigi slirece riizgar eksen takimi, govde eksen takiminin

aksine sabit degildir [11].

Kararlilik eksen takimi govde eksen takimina benzerdir. Orijin aracin agirlik
merkezinde bulunur. Y kararlilik ekseni, y govde ekseni ile hizalidir ve sag kanattan
gecer. X kararlilik ekseni, x govde eksenine gore hiicum agist kadar yatiktir (Sekil 2.3)

[11].

Yi
Xs, Vs Zs—stability axes

Z; Xp» Yo» Zy—body axes

Earth fixed
frame

Sekil 2.3 : Kararlilik eksen takimi [11].



2.1.2 Kat1 cisim hareket denklemleri

Ugus mekaniginde temel problem hava aracinin performansinin ve dinamiklerinin
degerlendirilmesidir. Aracin menzil, tirmanma orani, kalkis ve inig mesafesi gibi
performans gostergelerini degerlendirmek igin ara¢ noktasal kiitle olarak modellenir

ve kaldirma, siiriiklenme ve itki (veya ¢ekme) kuvvetleri tanimlanir.

Noktasal kiitle modeli kisaca hava araci dinamiklerini anlamakta yardimci olsa da,
ayrintili bir hava araci dinamigi tanimi i¢in dogrusal olmayan alt1 serbestlik dereceli

denklemler gerekmektedir [11].

Ugus sirasinda hava aracinin bir dinamik sistem gibi davranmasi beklenir. Pilot
tarafindan verilen girdiler, aracin dogal karakteristigiyle etkilesime gececek sekilde
arag lizerine etkiyen kuvvet ve momentlerin olusmasina yol acar ve sistem yanitlar
olusur. Bu yanitlar, hava aracinin dogal dinamik davranisini igerir ve asagida verilen
belirli onemli kabullerle birlikte hareket denklemleri denilen denklem grubundan
olusur [11].

1. Hava araci rijit bir govdeye sahiptir. Bu kabul tamamen gecerli olmasa da, hava
aracinin ucus sirasindaki hareketini tanimak i¢in yeterince isabetlidir. Arag
hareketini agirlik merkezi etrafinda yer degistirme ve donme olarak
tanimlamaya olanak tanir. Gergekte, hava aracinin farkli parcalart birbiriyle
bagmtili olarak hareket eder.

2. Yerylizii eksen takimi, Newton’un kanunlarimin gegerli oldugu atalet ¢ercevesi
olarak kullanilabilir ve Diinya uzayda sabit kabul edilir.

3. Hava aracinin kiitlesi sabittir. Her zaman dogru olmasa da kiitle dagilimi
degismez kabul edilir.

4. Yapilan dinamik analizde Yerylizii diiz kabul edilmektedir. Yeryiizi
sekillerinin etkisi sadece roketler ve uzay araglarinin uguslar1 gibi uzun menzil
uguslari i¢in dikkate alinir.

5. Hava aracinda XZ diizlemi bir simetri diizlemidir.

6. Denklemler elde edilirken bozucu girisin olmadig1 varsayilmistir. Bu bazi
denklemlerin sadelesmesini saglar. Eger akis agilar kii¢iik kabul edilirse siniis
ve kosiniis terimleri basitlestirilebilir.

Bu temel kabuller durumlara gore hareket denklemlerinin sadelestirilmesi ve

formiillestirilmesine uygun olarak kullanilir.



Hareket denklemleri aracin dogrusal ve agisal momentumlar: dikkate alinarak
yazilabilir.

Atalet referans cergevesinde Olgiilen, dogrusal momentum vektérii P ve agisal
momentum vektorii H olarak tanimlanirsa, Newton’un ikinci kanunu bir cisme etki
eden dis kuvvetlerin toplaminin, cismin momentumunun zamana gore degisimine esit

oldugunu belirtir [11].

dP d(mV)
dc Z d @D

‘i—IZ - z M 2.2)

Kuvvet ve agisal momentum x, y ve z eksenleri boyunca ¢oziimlenerek denklem 2.1
ve 2.2, vektorel formdan skaler forma doniistiiriiliirse, hareket denklemleri su sekilde

yazilabilir [11];

F o= d

x — a (mu)
d

Fy = a (mv) (2.3)
d

E, = pr (mw)

Benzer sekilde, moment denklemleri de skaler formda su sekilde yazilabilir [11];

d d d
= = = 2.4
L =—-H, M =—H, N=—H, (2.4)

Agcisal momentum denklemi su sekilde tanimlanir [11];

H=Iw (2.5)

H hava aracinin agisal momentumunu, I atalet tensoriinii ve w agisal hizini ifade eder.
Denklem 2.5’in tiirevi agagidaki esitligi verir [11];

d dow dI

—H=I—+—w (2.6)

Atalet ekseninde verilen denklem 2.1 ve 2.2 gévde ekseninde tanimlanacak olursa
asagidaki denklemler elde edilir [11] (ae atalet eksen takimini ve ge gévde eksen

takimini gostermektedir);



av dv
F=mE|ae=mE|ge+m(wa) (27)
dH dH
=E|ae=E|ge+(‘)XH

2.1.3 Atalet kuvvetleri ve momentleri

Denklem 2.7°de esitligin sag tarafinda kalan V terimi gévde eksten takiminda hizin
zamana gore tiirevi ifade eder. (w X V) capraz terimleri atalet ve govde eksenleri
tizerindeki agisal hizlardan dolayi, herhangi bir eksen boyunca olusan merkezcil

Ivmeden kaynaklanmaktadir.
Hiz, agisal hiz ve agisal momentleri bilesenleri ile asagidaki sekilde ifade edilir [11];
V =ui+vj+wk
w=pi+qj+rk (2.9)
H = H,i+ H,j + H,k

Bu ifadeler denklem 2.7°de kullanilirsa kuvvet denklemleri asagidaki sekilde olur [11];

F =m[ii + vf + wk]| + (pt + qf + k) x (ui + vj + wk) e 10)
F =m[u+ qw — rv]i + m[v + ru — pw]j + m[w + pv — qulk .

Boylece, x, y ve z govde eksenleri boyunca etki eden kuvvet bilesenleri su sekilde
olmaktadir [11];
E, =m(@@+qw —1rv)
E, =m(@ +ru—pw) (2.11)
E, =m(W + pv — qu)

Atalet ekseni iizerindeki toplam moment, o eksen iizerindeki hem dogrusal hem de

acisal ivmelenme ve tiim eksenlerin iizerindeki birlesik rotasyonlar nedeyle olusan

dogrusal ivmelerin gradyanlarindan olugmaktadir.
Ucg eksen iizerinde bulunan agisal momentumlar asagidaki sekildedir [11];
Hy, = pl, — qlxy — Ty,
Hy, = —plyy, + ql, — 11, (2.12)
H, =

_plzx - quy + rlz



Hava aracinin yakit tiiketiminden dolay1 kiitlesinde ve kiitle dagiliminda bir degisim
olsa bile, bunlarin sabit oldugu kabul edilebilir ve agisal momentumun degisimindeki
ifadeyi basitlestirmektedir. Govde ekseninde ifade edilen agisal momentum

bilesenlerinin zamana goreve tiirevleri su sekildedir [11];
Hx =pl, — qlxy — Ty,
H, = —ply, + 4L, — 71, (2.13)

Hz = =Pl — qlzy + 71,

Agisal momentumun zamana gore toplam degisme oranini ve buna bagli olarak skaler
moment elemanlarini bulmak igin kararli (w X V) rotasyonlarindan dolay1 ortaya

cikan asagidaki katkilar eklenmelidir [11];
L=H,—rH, +qH,
M =rH, + H, — pH, (2.14)
N = —qH, + pH, + H,

Agisal momentum bilesenleri yerlerine koyularak ve sonuglar toparlanarak, moment

denklemleri gévde eksen takimina gore su sekilde bulunur [11];

L =pl, — qlxy — 7l + qr(lz - Iy) + (r? - qz)lyz —pqly, +1plyy,
M = —plyy + ql, — 7L, + rp(I, — 1,) + (p* = r*) Ly, — qrlyy, + pqly, (2.15)

N = _plxz - quz + 7:'12 + pCI(Iy - Ix) + (qz - pz)lxy - Tp]yz + qr[xz

2.1.4 Aerodinamik, yercekimi ve itki kuvvetleri

D1s kuvvet ve momentlere en biiylik etken aracin aerodinamigidir. Dogrusal olmayan
katsayilarla ifade edilen ii¢ aerodinamik kuvvet ve ii¢ aerodinamik moment asagidaki

sekilde tanimlanir [11];

Fya = qSCx Fya = qSCy Fza = qSC; (2.16)
L = C,qSb M = C,,qSc N = C,qSh
Burada Cy, Cy, Cy, C;, C,, Ve C,, katsayilar1 boyutsuz gévde ekseni kuvvet ve moment
katsayilarini, g dinamik basinci, S referans kanat alanini, ¢ kanat veterini, b kanat
acikligini ve ifade etmektedir. Bu katsayilar Mach sayisina, akis acilarina, yiikseklige

ve kontrol yiizeyi sapmasina ve itki sistemine baglidir. Ornegin, kontrol yiizeyindeki



bir sapma (kanatgiklarin hareket ettirilmesi gibi) kanadin kavisinin degismesi
anlamina gelir. Bu yilizden kaldirma, siiriiklenme kuvvetleri ve momentler ile birlikte
aerodinamik katsayilar da degisecektir. Bu statik katsayilar riizgar tlineli testlerinde

deneysel olarak belirlenmektedir [11].

Hava aracina etki eden yercekimsel kuvvetin govde ekseninde bilesenlerine
ayrilabilmesi i¢in yercekim vektoriiniin govde eksen takimi iizerinde goreceli
yoneliminin belirlenmesi gerekmektedir. Eger ¢, 6, Y yergekimi vektoriiniin govde X,
Yy, Z, eksenlerine bagli olarak agisal yonelimleri olarak kabul edilirlerse, yergekimi

vektor elemanlari su sekilde yazilabilir [11];
Fyc = —mgsin@
Fy,e =mgsin¢cos b (2.17)

F,; = mgcos ¢ cos 0

Motor itki sisteminden dolay1 olusan kuvvetler su sekildedir [11];
FE, =qSCy —mgsin6 + T cos oy
F, = gSCy + mg sin ¢ cos 6 (2.18)

F, =qSC; + mg cos ¢ cos 0 — T sinor

Govde ekseni agisal hizlar p, g ve r ile Euler agisal hizlar1 ¢, 8, ¥ arasinda asagidaki
sekilde bagmt1 vardir [11].

p=p+qtanfsin¢ +rtanf cos ¢
6 =qcos¢p+rsing (2.19)

Y =rcos¢psech + qsingsect

2.2 Hareket Denklemleri

Denklem 2.11, 2.15, 2.16, 2.17, 2.18 ve 2.19 bir araya getirildiginde asagidaki dokuz
denklem hava aracinin ugustaki hareketini tanimlar [11];

Kuvvet denklemleri:

m(u+ qw —rv) = gSCy —mgsin6 + T cos oy
m@® +ru —pw) = gSCy + mg sin¢ cos 6 (2.20)
m(Ww + pv — qu) = qSC; + mg cos ¢ cos 0 — T sin oy

10



Moment denklemleri:

quCl = plx - qlxy - f‘lxz + QT(IZ - Iy) + (TZ - qz)lyz - pqlxz

+ rplyy

GScCp = —=plyy + L, — 7L, + rp(I, — 1) + (p* =13y, — qrlyy, .2

+pqly, |
qSbCy = —ply, — 4y, + 71, + pq(ly — L) + (@% — pry — 1Ly,

+ qrl,,

Euler acisal hizlari:
¢ =p+qtanBsing +rtanf cos ¢
6 =qcos¢+rsing (2.22a)

Y =rcos¢psect +qsingsect

Ayrica, govde ekseni agisal hizlar1 Euler agisal hizlar ile asagidaki sekilde ifade edilir;
p =¢—1sind
q =0 cos¢+1singcosb (2.22Db)
r =—0sin¢ + 1 cos¢cosb

Bu denklemler hava aracinin ugcus modelini olusturmaktadir ve tekrar diizenlenerek iki

birbirine es denklem formlar1 olarak gosterilebilir [11].

2.2.1 Kartezyen koordinatlarda hareket denklemleri

Hiz, kartezyen koordinat sisteminde gosterildiginde denklem 2.20,2.21 ve 2.22a tekrar
diizenlenerek asagidaki kartezyen koordinatlarda bulunan denklemleri meydana getirir
[11];
u=—-qw+rv—gsinf +§CX +ZcosaT
m m
vV=—-ru+pw+gcosfsing +LG—SCy

S T
v'v:—pv+qu+gcosecosq§+%CZ—EsingT (2.23)

p= ﬁ [qu(IzCl + Lz Cr) — qr(lxzz-l'lz2 - IyIZ) + Pl (I
x1z xz

— L, +1,)]

11



1
q =—1[gScCy — (pz - rz)lxz +pr(l; — L) + T(lyy sinor

Iy

+ l;, cosar)]

. 1 _
= ———[qShb(I,Cp + 1,,C)) — qri, (I, — L, + 1) + pq(Iy,”
IxIZ - Ixz

+ 1,2 = L1)]
d=p+qtan@sing +rtand cos ¢
6 =qcos¢p+rsing

Y =rcos¢psect +qsingsech

2.2.2 Kutupsal koordinatlarda hareket denklemleri

Bazen, asagidaki nedenlerle kutupsal koordinatlarda ifade edilen denklemlerle
calismak faydali olabilmektedir [11];

1. Denklemlerin kutupsal koordinat terimlerinde kullanilmasi daha uygundur
¢linkii aerodinamik kuvvetler ve momentler hiicum agis1 a, yana kayma acis1 S
ve hiz V agisindan gorsellestirilir ve ifade edilirler.

2. Akis agilar1 a ve S dogrudan dlgiilebilir ve basit gézlem denklemlerini meydana
getirirler.

3. Baslica dezavantaji, sistemde sifir hiz degerinde tekillik olmasidir. Ayrica, f

90° oldugunda da tekillik meydana gelir.

u, v ve w terimleriyle V, a, f ve ifade edilecek olursa asagidaki denklemler elde edilir
ve Sekil 2.4’te goriilmektedir [11];

V= /u2+v2+w2 aztan_l

i B = sin"'~ (2.24)
u =Sn V .

Lift

Sekil 2.4 : Hiicum agis1 a ve yana kayma agis1 3 [11].
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Bu denklemlerin tlirevlerinin alinmasiyla da su denklemler bulunur [11];

) 1 uw — wiu 5 — pl/
Ve (uitvo+ww) = M, VWUV
1% u? + w2 2
ENICt )

Hiz bilesenleri u, v ve WV, a, 8 cinsinden su sekilde tanimlanir [11];

u=Vcosacospf
v=Vsinf

w=Vsinacosp

(2.25)

(2.26)

Denklem 2.23’ten 2.26’ya kadar elde edilen ifadeler yerlestirilerek V, a ve  formunda

denklemler su sekilde yazilir [11];

V = g(cos ¢ cos O sina cos  + sin¢ cos 0 sin f — sin 6 cos a cos f3)

67SC +T (a + o7)

— Cowina mcos a+op)cosfB

. g W

a—VCOS'B(cos<;bcost9cosa+sm65ma)+q
qs

—tanfB (pcosa + rsina) _WCL

T ,
Ry — 5 sin(a + or)

B =§(cosﬂsinq§cos€ + sinff cos asin @ — sina cos ¢ cos 6 sin )

. q
+psma—rcosa+WCYWmd

T
+— + j
7 €0S (a+o7)sinp

(2.27)

Kartezyen veya kutupsal koordinatlarin herhangi biri hareket halindeki hava aracini

tanimlamak i¢in kullanilabilir. 6 acis1 90° derece oldugunda denklemlerde tekillik

olugmaktadir. Ayrica, alt1 serbestlik dereceli denklemlerde birkag¢ trigonometrik ve

kinematik dogrusalsizliklar bulunmaktadir.

2.3 Hava Araci Aerodinamik Katsayilari

Boyutsuz aerodinamik kuvvet ve moment katsayilart hava aracinin hareketine ve

kontrol degiskenlerine bagli olarak ifade edilebilmektedir [14]. Bunlar su sekildedir;

13



CLgqc

C, = CLy + CLya + + CLs, 8,

(CL - CLmin)

CD = CDO + CD5e6€ + CD8r6T + TeAR

Cxy =C,sina—Cpcosa
b
Cy = Cy,B + Gy, 0r + v (Cy,p + Cy,1)
(2.28)
C;, = —Cpsina —Cpcosa
b
Cl = Clﬁﬁ + Claada + Clargr + W(Cl”p + Cer')

C .
Cn = Cpy + Cpa+ Cmae5e + W(Cma“ + Cmqq)

b
Cr = Cugl + Cug, Ba + Cug 8r + 55 (Coyp + G,

Burada kontrol girisleri olan §, yiikselis diimeni sapmasini, &, yon diimeni sapmasini,

8, kanatgik sapmasini gostermektedir. €, kaldirma kuvvetinin alt sirmi, e Oswald
verim faktoriinii, AR kanat aciklik oranini ifade etmektedir. &’a bagli ifadeler kontrolor

tasariminda ithmal edilmistir.

Ayrica, B yana kayma agis1 ithmal edilirse asagidaki esitlikler yazilabilir [11];

Cpwina = CpcosB — Cysinf = Cp

CYWiTld = CY COSﬁ + CD Sinﬁ = CY

(2.29)
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3. DALDIRMA VE DEGISMEZLIiK YONTEMi

3.1 Daldirma ve Degismezlik Teorisi

Daldirma ve degismezlik (immersion and invariance) yaklasiminda temel fikir, kontrol

edilmek istenilen sistemin davranisina uygun bir hedef dinamik sistem tanimlamaktir.

Kontrol problemi, kontrol edilmek istenen sistemin asimptotik olarak hedef sistem gibi

davranmasmi saglayan bir kontrol kurali tasarimina indirgenir. Daldirma ve

degismezlik yontemi durum uzayinda degismez hale getirilebilecek ve ¢ekim

ozelligine sahip bir manifold bulmaya ve sistemin durumunu bu manifolda yeterince

yakinlagtiracak bir kontrol kurali tasarlamaya dayanir. Hedef sistemin miimkiin

oldugunca daha diisiik bir derecede olmasi istenir. Daldirma ve degismezlik

yonteminin baslica avantajlart sunlardir [13];

1.

Kontrolér tasarimi problemini, bazi durumlarda ¢oziilmesi daha kolay
olabilecek diger alt problemlere indirger.

Mevcut kontrolor tasarim yontemlerinin ¢ogundan farklidir. Ciinkii prensipte,
bir Lyapunov fonksiyonu bilgisi gerektirmez.

Sistemin distirilmiis derecedeki modeline uygulanmig bir kararlilik
kontroloriiniin bulundugu durumlara ¢ok uygundur.

Uyarlamali kontrol problemlerinde bu yontem, dayaniklilik perspektifini
benimseyerek belirsiz parametrelerin etkisine kars1 kararlilik saglayan bir yap1
olusturabilir. Daldirma ve degismezlik yontemi parametre tahminleri ile
Lyapunov fonksiyonundaki sistem durumlari arasinda ¢apraz terimler
eklenmesi i¢in bir prosediir saglar.

Gozlemci tasarimi ve ¢ikis geri beslemesiyle dayanikl kararlilastirilma (robust
output feedback stabilisation) problemlerinin formiilasyonu ve ¢éziimii igin
dogal bir ¢cerceve saglar.

Diisiik dereceli sistemler sinifi i¢in dogrusal olmayan oransal integral
(propotional-integral) kontrolorii tasarlama problemini formiillestirmeyi ve

¢ozmeyi saglar.
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Dogrusal olmayan bir sistemin kararli kilinmasi problemi, x € R" ve kontrolu € R™

olmak tizere asagidaki sekilde bir sistem tanimlanirsa [13];
x=f(x)+gu (3.1)

kapali ¢evrim sistemin orijinde asimptotik kararli bir denge noktasi olmasini
saglayacak u = v(x) seklinde bir durum geribeslemesi kontrol kuralinin bulunmasi
olarak tanimlanabilir. Daldirma ve degismezlik yonetminde bu problem, ¢ € RP ve
p < n olmak iizere orijinde asimptotik kararli bir denge noktasi bulunan, x = m(§)
diizgiin doniisiimiiniin var oldugu asagidaki sekilde bir hedef dinamik sisteminin
bulunmasi problemi olarak ele alinir ve gergek sistemin dinamiklerini bu hedef sisteme

stirecek u = v(x) kontrol kurali olusturulmaya caligilir [13].
¢ =ac(§) 3.2)

Doniistim agagidaki sartlart saglamalidir ve bu sartlar saglandiginda, asagidaki kapali
¢evrim sistemin herhangi x(t) yoriingesi 7(+) doniisiimii boyunca hedef sistemin bir

&(t) yoriingesinin goriintiisii olacaktir [13].

n(£(0)) = x(0) (3.3)
7(0) = 0 (3.4)
d
F((®) + g () = a—’gac<f) (3.5)
%= f(0) + g () (3.6)

Hedef sistemin sifir denge noktasinda asimptotik kararli olmasindan ve 3.4’te
gorildigii tizere, x(t) orijine yakinsamaktadir. Dolayisiyla, 3.1°deki sistemin sifir
denge noktasindaki kararlilik problemi, 3.5’te verilen kismi diferansiyel denklemin,

3.3 ve 3.4’teki sinir kosullari igerisinde ¢oziilmesiyle yeniden tanimlanabilir.

Asagidaki sekilde tanimlanan durum uzayinda n boyutlu 3.3 ve 3.4 kosullarini

saglayan bir manifold ve 3.6’daki kapali gevrim sistemi diisiiniildiigiinde [13];

M= {x €R"|x =n(¢),¢ € RP} (3.7)

Denklem 3.5’ten, 3.2 i¢ dinamiklerine sahip olan manifold .4 ‘nin degismez
(invariant) oldugu goriiliir. Boylece, manifold lizerinde baglayan tiim x(t) yoriingeleri

manifold i¢inde kalir ve 3.2 i¢ dinamikleri nedeniyle orijine yani 7(0) = 0 noktasina
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asimptotik olarak yakinsar. Ayrica, 3.3 sart1 3.6 nin baslangi¢c durumunun . iizerinde

olmasin1 garanti eder [13].
Yukaridaki formiilasyon iki nedenden 6tiirii pratik degildir [13];

1. Denklem 3.3 ve 3.5’ten dolayi, dontsim 7m(-) ve kontrol v(-) baslangig
kosullarina baghdir.
2. Herhangi bir x(0) € R™ igin denklem 3.3, 3.4 ve 3.5 in gegerli oldugu bir (&)

dontistimii bulmak miimkiin olmayabilir.

Bu engeller, 3.6 sisteminin biitiin yo6riingelerinin her baslangi¢ kosulu igin sinirh
kalmasini, manifold x = m(§)’ye asimptotik olarak yakinsamasini (.4 manifoldunun
cekim Ozelligine sahip olmasini) ve 3.4 ile 3.5’¢ bir ¢oziimiin bulunmasini saglayan
bir kontrol kurali u = v(x)’in insasi ile asilabilir. .# manifoldunun ¢ekim 6zelligi

uzaklik cinsinden asagidaki ifadeyle gosterilebilir [13];
l¢| = dist(x, ) (3.8)

|¢| mesafesi sifira siiriilmelidir ve birden ¢ok sekilde tanimlanabilir. Sekil 3.1’de
daldirma ve degismezlik yaklagiminin p = 2 ve n = 3 olmak iizere gorsel temsili

verilmistir.

T3 §

Sekil 3.1 : Daldirma ve degismezlik yaklagiminin gorsel temsili [13].

Sekil 3.1°de goriildiigii gibi (-) doniisiimil, ¢ uzayindaki bir yoriingeyi x uzayindaki
bir yoriingeye gotiirmektedir ve bu yoriingeler 4 manifoldu igerisine
sinirlandirilmustir. Ayrica, 4 diginda baglayan biitiin yoriingeler (6rnegin, [¢| # 0

sartindaki bir yoriinge i¢in) orijine yakinsar [13].

GOz Oniine aliman, x* € R™ kararli hale getirilmek istenen bir denge noktast bulunan
3.1 sisteminde, x € R™ ve kontrol u € R™ olsun. Daldirma ve degismezlik yontemi

p < n olmak iizere asagidaki doniigiimlerin bulunmasi olarak dzetlenebilir [13];
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a.():RP - RP 7(): RP » R" .():RP > R™ (3.10)
@():R* » R*™P  y(-): R*(=p) 5 Rm

Bu dontisiimler i¢in asagidaki kosullar gegerli olmalidir [13];

H1) (Hedef sistem) ¢ € RP durumuyla asagidaki hedef sistem, x* = m(&*)’de

ve £* € RP‘de global asimptotik kararli bir denge noktasina sahip olmalidir;

¢ =ac($) (3.11)

H2) (Daldirma kosulu) Her ¢ € RP i¢in asagidaki denklem gecerli olmalidir;
on
f(@(@) + g@(§)e(m($)) = %ac(f) (3.12)
H3) (Kapali manifold) Asagidaki tanim gegerli olmalidir;
{x ER" [p(x) = 0} = {x € R" [x = n(¢),{ € RP} (3.13)

H4) (Manifold ¢ekim ézelligi ve yoriinge sumirliligr) Asagida verilen sistemin

2= 221£(0) + (2] (3.143)

x = f(x)+ gx)v(x, z) (3.14b)

tiim yoriingeleri sinirhi olmali ve 3.14a orijinde (z = 0) global asimptotik kararli bir

denge noktasina sahip olmalidir. Yani,

lim () = 0 (3.15)

sarti saglanmalidir [1,16]. Dolayisiyla x* noktast, x = f(x) + g(x)v(x, ¢(x)) kapali

cevrim sisteminin global asimptotik kararli denge noktasi olacaktir [13].
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4. SISTEM MODELI VE KONTROLOR TASARIMI

4.1 Problemin Tanim

Insansiz hava araglarinin belirli amaglara yonelik verilen gérevleri hassas bir sekilde
yapmalar1 beklenir. Bu gorevlere drnek olarak bir konuma veya irtifaya ulagsma, bir
alan etrafinda stirekli olarak tur atma, inis veya kalkis gergeklestirme ve riizgar gibi
bozucu etmenlerin oldugu hava durumlarinda ugabilme sdylenebilir. Dolayisiyla hava
aracinin insandan bagimsiz olarak kararli ugus yapabilmesi gerekir. Kararli ucus

durumunda asagidaki ifadeler gegerlidir [12];

1. Yuvarlanma, yunuslama ve yonelim agisal hizlarmin degisimi sifirdir.

2. Yer hizlarin degisimi sifirdir.

Ayrica diiz ugus, kararli doniis, kararli tirmanma ve kararli yuvarlanma durumlarinda

asagidaki ifadelerin de ayr1 ayr1 gegerli olmasi gerekir [12];

1. Kararli diiz ucusta (steady wings-level flight) yuvarlanma acisal hizi,
yunuslama agisal hizi ve yonelim agisal hizi sifirdir.

2. Kararli doniis ugusunda yuvarlanma agisal hizi ve yunuslama agisal hizi
sifirken yonelim agisal hiz1 sabittir.

3. Kararli irmanmada yuvarlanma agisi, yuvarlanma agisal hizi ve yonelim agisal
hiz1 sifirken yunuslama agisal hiz1 sabittir.

4. Kararli yuvarlanmada yunuslama agisal hiz1 ve yonelim agisal hizi sifirken

yuvarlanma agisal hizi sabittir.

Bunlarin gergeklestirilebilmesi igin yuvarlanma agisal hizi, yunuslama agisal hizi ve

yonelim agisal hizi kontrolii yapilmstir.

4.2 insansiz Hava Aracimin Yapisi

Bu tez calismasinda sabit kanatli insansiz hava aracinin matematiksel modelinin
olusturulmasi i¢in uzaktan kumandali Ultra Stick 25¢ ucak modeline ait degerler

kullanilmistir [14]. Ugak modeli geleneksel kanat ve kuyruk tasarimina sahiptir (Sekil
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4.1). Kontrol ylizeyleri olarak geleneksel kanatgik (aileron), yiikselis diimeni
(elevator) ve yon diimeni (rudder) bulunmaktadir. Tasarim simetriktir ve aracin
ontinde, agirlik merkezi tizerinden gegen ecksende bulunan pervaneyle itki kuvveti
olusturulmaktadir. Tasarim kati cisim olarak kabul edilmektedir. Dolayisiyla, rijit,

elastik olmayan yapida oldugu diisiiniilerek hesaplamalar yapilmustir.

Sekil 4.1 : Ultra Stick 25¢ uzaktan kumandali ugak modeli [14].

Temel tasarimla ilgili parametreler Cizelge 4.1°de verilmistir.

Cizelge 4.1 : Temel tasarim parametreleri[14,15].

Parametre Tanim Deger
S Kanat alani 0.32 m?
b Kanat agiklig 1.2m
c Kanat veteri 0.3m
m Toplam kalkis kiitlesi 1.9 kg
AR Aciklik orant 5.2075
e Oswald verim faktori 0.75

Aerodinamik kuvvet katsayilar1 Cizelge 4.2°de verilmistir.

Cizelge 4.2 : Aerodinamik kuvvet katsayilari [14,15].

Kaldirma Siiriiklenme Yanal
Kuvveti Kuvveti Kuvvet

Cy, 0.23 Cp, 0.0434 CYB 0.83
CL, 4.58 Cps, 0.0135 Gy, ~ 0.191
Cy, 1.97 Cpy, 0.0303 Gy, 0
CLq 7.95 Cy, 0
Lomin 0.23

Cp 0.098
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Aerodinamik moment katsayilar1 Cizelge 4.3’te verilmistir.

Cizelge 4.3 : Aerodinamik moment katsayilar1 [14].

Yuvarlanma Yunuslama Yonelim
Momenti Momenti Momenti
Cig -0.13 Con, 0.135 Cny 0.0726
Cigg 0.0855 Cing -1.5 Crs, -0.012
Cy,, -0.0024 Cing, -0.992 Crs, -0.0693
C, 0.505 Cm,, -10.4 Cn,, -0.069
Ci, 0.252 Cim, -38.2 Cn, -0.0946

Atalet momentleri Cizelge 4.4’te verilmistir (hava aract XY diizleminde simetrik

oldugundan I, ve I, sifira esittir).

Cizelge 4.4 : Atalet momentleri [14].

Atalet Momenti (kgm?)
i 0.0894
I, 0.144
I 0.162
Ley 0
I, 0.014
Iyz 0

Kanat¢ik siir degeri +0.401 radyan, yiikselis diimeni sinir degeri +£0.349 radyan ve
yon diimeni sinir degeri +0.436 radyandir [14]. Aracin hiz1 13 m/s ile 27 m/s arasinda
secilebilir. Bu ¢alismada 24 m/s sabit hiz se¢ilmistir. Hava yogunlugu sabit 1.166
kg/m? kabul edilmistir (h = 500 m).

4.3 Matematiksel Model

Denklem 2.23’te motor egim agist o7 = 0 ve motorun agirlik merkezinden olan

uzakliklari [, = l;, = 0 kabulleri yapilirsa dogrusal olmayan dinamik sistem modeli

asagidaki sekilde basitlestirilmis olur;
1= + o+ ¢t
uU=—-qw+rv—gsin —Cx
. , qs
v = —ru+pw+gcos€sm¢+ECy (4.1a)

qS
W= —pv+qu+gcos€cosq’>+%€z

21



: 1 _
p= _ 7 2 [qu(IZCl + L, Cp) — qr(lxzz‘l'lz2 - Iylz) + pqle,(Ix

L, — Iy,
— I, +1,)]
: 1 = 2 2
q= I_ [qSCCm - (p =T )Ixz + pr(lz - Ix)] (4-1b)
y
. 1 — 2
= ———[qSb(I;Cy + 1,C) — qri, (I, — I, + 1) + pq(y,
lez - Ixz

+ 1,2 — L1,)]
¢ =p+qtandsing +rtan cos ¢

0 =qcosp+rsing (4.1¢)

Y =rcospsech + qsing sect

4.4 Daldirma ve Degismezlik Yontemiyle Kontrolor Tasarim

Kanatgik (8a), yiikselis diimeni (§e) ve yon diimeni (67) kontrol yiizeyleri kullanilarak
yuvarlanma, yunuslama ve yonelim agisal hizlarinin (sirasiyla p, g ve r) kontrol
edilebilmesi i¢in hedef dinamik sistem se¢imi yapilmis ve buna bagl olarak doniisiim

bulunmustur. Hiz sabit 24 m/s kabul edilmistir.

Kontrolor denklem 3.11, 3.12, 3.13, 3.14a ve 3.14b’deki daldirma ve degismezlik

yontemi kosullari takip edilerek tasarlanmustir.

4.4.1 Hedef sistem

H1 hedef sistem kosuluna gore (3.11), bir kararlilik kontroloriiniin tasarlanmasi ve
kosullarin saglanabilmesi igin ilk once hedef sistem dinamigi é = a.(&) secilmelidir

[1,16]. Bu ¢alismada hedef sistem dinamigi asagidaki sekildedir;

p = —kpSp™?
§9 = —ko&o™ (4.2)
§p = —ky&y™
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4.4.2 Daldirma kosulu

H2 daldirma kosuluna gore (3.12), Hedef dinamik sistem durumlari ile gergek sistem

durumlart arasindaki iliski su sekilde segilmistir (x = [x¢,x9,x¢,xp,xq,xr]T =

[¢,6,9,p,q,7]");

$¢
)
_ S
") = w400, 0)
g $pr 0, $y)
X TRIEM]

(4.3)

Yuvarlanma, yunuslama ve yonelim agisal hizlarma ait m,, m, ve m, doniisiimleri
asagidaki sekilde bulunur [1,16];
Asagida verilen H2 daldirma kosulu (3.12) g6z 6niinde bulundurularak,

on

f@(®) +g@(@)e(@(®)) = a_faC(f) (4.4)

denklem 2.19°den x4 (7($)), Xg(m($)) ve xy(m(§))’e ait ifadeler yazilir ve 4.3
doniistimleriyle birlikte 4.2 hedef dinamigi denklemleri goz oniinde bulundurulursa;

T, + mgtanéy sinéy + m tanégcos &y = —kpéy?
g oS &y + My sinéy = —kgép™™ (4.5)

1, cos &g sec &g + 1y sinéy sec &g = —ky &y

ifadeleri elde edilir. Bu ifadeler tekrar diizenlendiginde 7, 7, Ve m, doniisiimleri su

sekilde bulunur;

T[p = —k¢f¢n¢ + klpf—lpnw sin 69
My = —kgég™ cos &y — ky&y ™ sin&y cos &g (4.6)

T, = ko0 sinéy — ky&y "V cos &y cos &g

4.4.3 Kapah manifold

H3 kapali manifold sartina gore (3.13), z = ¢ (x) manifold dis1 koordinatlar su sekilde

tanimlanmustir [1,16];
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Zy, = @p(x) = xp, — My (x)
Zg = @q(x) = x4 — g (x) 4.7)
zr = @p (%) = X — (%)

Manifold dis1 koordinatlar z,, z, ve z, denklem 4.7’¢ gore 4.6 ifadeleri kullanilarak

su sekilde bulunur [1];

Zy, = Xp + k¢,x;¢ — klpxnw

” sinxg

Zg =xq+ kgxge cosxg + kwx;"’ COS Xg Sin X (4.8)

. n
Zy = Xp — kgxg" sinxg + klpxww COS Xg COS Xg

4.4.4 Manifold cekim 6zelligi ve yoriinge sinirhihgi

H4 manifold ¢ekim 6zelligi ve yoriinge sinirliligi kosulu 3.14 ¢ gore kapali gevrim
sistemin biitlin yoriingelerinin hem sinirli olmasi hem de manifold .#’ye yakinsamasi
icin kontrol kurali u = U(x,gp(x))’nin tasarlanmasi gerekir [12,16]. Manifold disi
dinamik su sekildedir (3.14a) [13];

o’ g—z [f (x) + g(x)v(x, 2)] (4.9)

Acisal hizlar p, q ve r icin se¢ilen manifold dis1 dinamikler kisaca asagidaki gibi
gosterilebilir (i = p,q,7);

09; dp; . Jg;

Zj=——X —Xg + —
¢ (')x¢ ¢ (')xg 6 axw

Xy (4.10a)

Bu dinamikler ayn1 zamanda su sekilde de ifade edilebilir (i = p, q,7)

o . (Om  Om  Om;
Zi = X — TL'i(X) =X; — mx(p +— axe Xg + — axw X (410b)

ve asagidaki sekilde (sadelestirilerek) hesaplanmistir (7; atalet momenti terimleri EK
A’da verilmistir) [13,16];
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Zp = szpxq —_ Tlqur

+Sbg (IZ (Clﬁﬁ + Ciy, 60 + Ci5 6y

+ (b (Cyxp + Clrxr)) (%))

xz (Cnﬁﬁ + Cpg, B2+ Cng, 8

+ (b (Coyp + Cor) (%))) (%)

(ng—-1)
¢

(4.11)

+ kongx (xp + x; cos x tan xg

+ x4 sin x4 tan xe)

n

¥ .
p COSXg (x4 cos xp — x, sinxy)

- kwx

-1 X, COS X X, Sin x
— kwnwxglw ) sin Xg ( 4 ¢4 ¢>
COS Xg COS Xg

Zq = <T4prr — Ly(x% — x2)

+ (SCq(zcmOV + 2Cpn, Va+ 2Cy, V8,

+ Gne ) (57)) (1)

n

Y
" CoS x¢, CosS Xg) (Xp

- (kgx;le sinxg — kyx

+ X, COs x4 tan xg + x4 Sin x4 tan xg) (4.12)

+ ((kgngxg" oS Xy

- kd,x;wxg sin x4 sin X'g) (xq COS X¢

— x, sin x¢)) (%)

(ny-1)

" sin xg (xr COS X¢ + X4 Sin x¢)

+ kwnwx

25



Zy = | TsXpXq — TaXgXy

+5Sbg <1xz (Clﬁﬁ + Ci5, 00+ Ciy 0,

+ (b (cipxy + Clrxr)) (%))

I, (Cnﬁﬁ + Cpg, B2+ Cng, 6

(b (Gt + o)) (%))) )

— (knggXéne_ Y sin X

(4.13)

T kwx:;w COS X¢ Sin .X'g) (xq COS X¢ — X Sin x¢)
— (kgxgg CoSs X¢ + kszlzw COS Xg Sin x¢,) (xp
+ X, COS Xy tan xg + X, Sin xy tan xg)

(ny—
P

Xr COS Xy  XqSiNXy
+

1)
+ kynyx COS X¢ COS Xg (

CoS Xg CoS Xg

Manifold dis1 koordinat z’nin biitiin yoriingelerinin sinirli olmast ve gim z(t)=0

kosulunun saglanmasi i¢in

Zy = —kngp
Zg = _qugq (4.14)
zp = —kyz,"

secilmigtir. 4.11, 4.12 ve 4.13 dinamiklerini, 4.14 dinamiklerine esitleyecek kontrol
kurallari, ilgili ifadelerin esitlenerek &, 8, Ve &, nin yalniz birakilmasiyla elde edilir.
Kanatcik §,, yiikselis diimeni 6, ve yonelim diimeni &, i¢in kontrol kurali asagidaki

sekildedir [13];
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1
Og = T3 ToXpXq — T1XgXr

Sbq(Cuy Lz + Cug, L)

+ Sb q(lz (clﬁ/a + Gy 5r

+ (b (Cipxy + Clrxr)) (%))

XZ <C‘I‘LBB + Cn(grdr

+ (b (Captp + Cnrxr)) (%))) (_ %) o

(ng=-1)

o (xp+x cosxgtanxy

- k¢n¢x
+ x4 sin x4 tan xg)

+ kwxgw COS Xy (xq COS Xy — Xy Sin x¢)

—1 X, COS X X, Sinx
(ny )sinx9< 4 ¢+ g ¢>

+ kynyx
vy COS Xg COS Xg

I
_ y (ng—1)
8, =— (Cmaes . C_I> (kgngxe " Y cosxg

— klpx;d’ sinxg sin Xg) (xq COS Xg¢ — Xy SiN xd,)

+ (uxpxr - Ixz(x§ — x2)

rseafons o e GR))(E)

y
- (kgxge sinxg — klpx:;w cos Xy COS xg) (x,

+ X, cos x4 tan xg + x4 Sin xy tan Xg) + qugq

(ny—1)
W

X, COS X X, Sinx
+k¢,nwx " ¢ + a d))

COS Xg Sin x (
?\ cos Xg coSs Xxg
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T3

6y = - <—krzfr
Sbq(Cry bz + Cug )

+ (kgxgg cos xy + klpx;"’ COS Xg Sin x¢,) (x,

+ X, COS X tan xg + x4 Sin xg tan xg)
— (rsxpxq — ToXgXy

+ Sbcj((lxz (26,V B+ 20,V 8,+ Cybx,

+¢,0%))(55) (4.17)

+ <1x (2CupV B+ 2Cpyg,V 80+ Coybx,

+600))(57))) ()

+ ((kgngxge Sin xg
ny . . 1
+ kyx,," xg cos xg sin x9) (x4 cos xy — x, sin x¢)) (x_>
o

— kwnwxlgjnw_ Y COS X g, (xr cos xg + x4 Sin x¢)>

4.5 Kontrolor Modeli ve Simiilasyon

Manifold dis1 koordinatlar ve kontrol kurallar1 bulunduktan sonra Matlab Simulink
ortaminda her farkli kontrol girisi i¢in kontrol blogu tanimlanmistir [17]. Kontrol
yiizeyleri limit degerleri modele eklenmistir. Yiikseklik degeri 500 m ve hiz degeri 24
m/s kabul edilmistir. Matlab kodu EK B’de ve Simulink model gorseli EK C’de

verilmistir.

4.5.1 Yuvarlanma agisal hiz1 kontrolii

Yuvarlanma agisal hizinin sabit referans (birim basamak) n/9 rad/s (20°/s)’yi takibine

iligkin sistem cevaplari, kontrol yiizey sapma ve manifold dis1 koordinat degerleri su
sekildedir (Sekil 4.2, Sekil 4.3 ve Sekil 4.4);
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p (rad/s)

Sekil 4.2 : Yuvarlanma agisal hizi birim basamak cevabi

Yuvarlanma agisi Yunuslama agisi Yénelim agisi
0.5 0.5 0.5
- - ES
B 8 3
£ 2o £ o
s @ >
0.5 0.5 0.5
Yuvarlanma agisal hizi Yunuslama agisal hizi Yénelim agisal hizi
0.5 0.5 0.5
-
1
@ 1 = =
z z 2
° - o
g 0 @ 0 © 0
= = =
a o -
0.5 0.5 0.5
0 0.5 1 15 2 0 0.5 1 15 2 0 0.5 1 15 2
. .
Sekil 4.3 : Sistem cevaplari
Kanatgik Yikselig dimeni Yén dimeni
0.5 0.5 0.5
£ o0 £ o £ —
" 0" w0~
0.5 0.5 0.5
0.5 0.5 0.5
) ) i
o 5 =
g o g o g 0
N V N N
0.5 0.5 0.5
0 0.5 1 15 2 0 0.5 1 15 2 0 0.5 1 15 2

Sekil 4.4 : Kontrol yiizey sapmalar1 ve manifold dis1 koordinatlar

Sekil 4.2°de yuvarlanma agisal hizinin istenilen degere basarili bir sekilde ulastigi,
Sekil 4.3’te yuvarlanma agisinin dogrusal olarak artarken diger ac¢ilarin ve agisal
hizlarin degismedigi, Sekil 4.4’te de yuvarlanma agisal hizina ait manifold dis

koordinatin da sifira ulagtig1 goriilmektedir.
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Yuvarlanma acisal hizina ait sistem cevabina /18 rad/s’lik birim basamak bozucu

giris uygulandiginda sistem cevaplari, kontrol yiizey sapmalart ve manifold dis1

koordinatlar su sekilde olmaktadir (Sekil 4.5, Sekil 4.6 ve Sekil 4.7);
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01 -

Sekil 4.5 : Bozucu oldugunda yuvarlanma agisal hizi birim basamak cevabi
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Sekil 4.6 : Sistem cevaplari

Kanatgik Yikselis dimeni Yon dumeni
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Sekil 4.7 : Kontrol ylizey sapmalar1 ve manifold dis1 koordinatlar

Sekil 4.5°te 1 s sonra uygulanan bozucu girigin basarili bir sekilde bastirildigi, Sekil
4.6’da yuvarlanma agisal hizinin dogrusal olarak artarken diger agilarin ve agisal
hizlarin degismedigi, Sekil 4.7°de yuvarlanma agisal hizina ait manifold dist

koordinatin da bozucudan 6nce ve sonra sifira ulastigi goriilmektedir.
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Yuvarlanma acisal hizina ait sistem cevabina (1r/36) sin(t/2) rad/s’lik siniizoidal

bozucu giris uygulandiginda sistem cevaplari, kontrol ylizey sapmalart ve manifold

dis1 koordinatlar su sekilde olmaktadir (Sekil 4.8, Sekil 4.9 ve Sekil 4.10);

0.05 —
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Sekil 4.8 : Bozucu oldugunda yuvarlanma agisal hizi birim basamak cevabi

Yuvarlanma agis| Yunuslama agisi Yénelim agisi
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Sekil 4.9 : Sistem cevaplari

Kanaltgik Yikselis dimeni Yén dimeni
05 0.5 05
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Sekil 4.10 : Kontrol yiizey sapmalar1 ve manifold dis1 koordinatlar

Sekil 4.8’de yuvarlanma agisal hizina uygulanan genligi /36, periyodu 4 s olan
siniizoidal bozucunun 6nemli Ol¢iide bastirildigl, Sekil 4.9’da yuvarlanma agisinin
dogrusal olarak artarken diger acilarin ve agisal hizlarin degismedigi, Sekil 4.10°da
yuvarlanma agisal hizina ait manifold dis1 koordinatin sifir degerine yakin degerlere

ulastig1 goriilmektedir.
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Yuvarlanma acisal hizina ait sistem beyaz giiriiltii bozucu giris uygulandiginda sistem
cevaplari, kontrol ylizey sapmalari ve manifold dis1 koordinatlar su sekilde olmaktadir

(Sekil 4.11, Sekil 4.12 ve Sekil 4.13);

Sekil 4.11 : Bozucu oldugunda yuvarlanma agisal hizi birim basamak cevabi

Yuvarlanma agisi Yunuslama agisi Yonelim agisi
20 20 20
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Sekil 4.12 : Sistem cevaplari

Kanatcik Yikselis diimeni Y6n dimeni
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g
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Sekil 4.13 : Kontrol yiizey sapmalar1 ve manifold dis1 koordinatlar

Sekil 4.11°de yuvarlanma agisal hizina uygulanan beyaz giiriiltii bozucunun
bastirilamadig1 ancak sistemin kararliliginin korunarak istenilen agisal hiz degerine
yakin degerlerin elde edildigi, Sekil 4.12°de bu duruma ragmen yuvarlanma agisal
hizinin dogrusal olarak artarken diger acilarin ve acisal hizlarin degismedigi, Sekil
4.13’te yuvarlanma agisal hizina ait manifold dis1 koordinatin sifir degerine yakin

degerlere ulastig1 goriilmektedir.
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4.5.2 Yunuslama ag¢isal hizi kontrolii

Yunuslama agisal hizinin sabit referans (birim basamak) =/9 rad/s (20°/s)’yi takibine

iliskin sistem cevaplari, kontrol yiizey sapma ve manifold dis1 koordinat degerleri su
sekildedir (Sekil 4.14, Sekil 4.15 ve Sekil 4.16);

Sekil 4.14 : Yunuslama agisal hiz1 birim basamak cevabi

Yuvarlanma agis! Yunuslama agisi Yénelim agis
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Sekil 4.15 : Sistem cevaplari

Kanatgik Yiikselis dimeni Yén dimeni
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Sekil 4.16 : Kontrol yiizey sapmalar1 ve manifold dis1 koordinatlar

Sekil 4.14’te yunuslama agisal hizinin istenilen degere basarili bir sekilde ulastigi,
Sekil 4.15’te yunuslama agisinin dogrusal olarak artarken diger agilarin ve agisal
hizlarin degismedigi, Sekil 4.16’da da yunuslama agisal hizina ait manifold dis1

koordinatin da sifira ulastigr goriilmektedir.
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Yunuslama agisal hizina ait sistem cevabina /18 rad/s’lik birim basamak bozucu
giris uygulandiginda sistem cevaplari, kontrol yiizey sapmalart ve manifold dis1

koordinatlar su sekilde olmaktadir (Sekil 4.17, Sekil 4.18 ve Sekil 4.19);

Sekil 4.17 : Bozucu oldugunda yuvarlanma agisal hizi birim basamak cevabi

‘Yuvarlanma agisi ‘Yunuslama agisi Yonelim agis|
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Sekil 4.18 : Sistem cevaplari

Kanatgik Yikselis dimeni Yon dimeni
0.5 05 05
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Sekil 4.19 : Kontrol yiizey sapmalar1 ve manifold dis1 koordinatlar

Sekil 4.17°de 1 s sonra uygulanan bozucu girisin basaril1 bir sekilde bastirildigi, Sekil
4.18’de yunuslama acisal hizinin dogrusal olarak artarken diger agilarin ve agisal
hizlarin degismedigi, Sekil 4.19°da yunuslama acisal hizina ait manifold dis1

koordinatin da bozucudan 6nce ve sonra sifira ulastigi goriilmektedir.
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Yunuslama agisal hizina ait sistem cevabina (1r/36) sin(t/2) rad/s’lik siniizoidal
bozucu giris uygulandiginda sistem cevaplari, kontrol ylizey sapmalar1 ve manifold

dis1 koordinatlar su sekilde olmaktadir (Sekil 4.20, Sekil 4.21 ve Sekil 4.22);

005 ' ‘ —
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Sekil 4.20 : Bozucu oldugunda yuvarlanma agisal hizi birim basamak cevabi

Yuvarlanma agis| Yunuslama agisi Yonelim agisi
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Sekil 4.21 : Sistem cevaplari

Kanatgik Yiikselis dumeni Yén dimeni
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Sekil 4.22 : Kontrol yiizey sapmalar1 ve manifold dis1 koordinatlar

Sekil 4.20°de yunuslama agisal hizina uygulanan genligi /36, periyodu 4m s olan
siniizoidal bozucunun 6nemli 6lgiide bastirildigi, Sekil 4.21°de yunuslama agisinin
dogrusal olarak artarken diger agilarin ve agisal hizlarin degismedigi, Sekil 4.22°de
yunuslama agisal hizina ait manifold dis1 koordinatin sifir degerine yakin degerlere

ulastig1 goriilmektedir.
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Yunuslama agisal hizina ait

sistem cevabina beyaz girilti bozucu giris

uygulandiginda sistem cevaplari, kontrol yiizey sapmalari ve manifold dis1

koordinatlar su sekilde olmaktadir (Sekil 4.23, Sekil 4.24 ve Sekil 4.25);
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0.3 |t|
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02
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Sekil 4.23 : Bozucu oldugunda yuvarlanma agisal hizi birim basamak cevabi
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Sekil 4.24 : Sistem cevaplari

Kanatgik Yikselig dimeni

Y6n dimeni
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Sekil 4.25 : Kontrol yiizey sapmalar1 ve manifold dis1 koordinatlar

Sekil 4.23’te yunuslama agisal hizina uygulanan beyaz giiriilti bozucunun

bastirilamadig1 ancak sistemin kararliliginin korunarak istenilen agisal hiz degerine

yakin degerlerin elde edildigi, Sekil 4.24’te bu duruma ragmen yunuslama agisal

hizinin dogrusal olarak artarken diger acilarin ve acisal hizlarin degismedigi, Sekil

4.25’te yunuslama agisal hizina ait manifold dis1 koordinatin sifir degerine yakin

degerlere ulastig1 goriilmektedir.
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4.5.3 Yonelim acisal hiz1 kontrolii

Yonelim agisal hizinin sabit referans (birim basamak) n/9 rad/s (20°/s)’yi takibine

iliskin sistem cevaplari, kontrol yiizey sapma ve manifold dis1 koordinat degerleri su

sekildedir (Sekil 4.26, Sekil 4.27 ve Sekil 4.28);

r (rad/s)

Sekil 4.26 : Yonelim agisal hiz1 birim basamak cevabi
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Sekil 4.27 : Sistem cevaplari
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Sekil 4.28 : Kontrol ylizey sapmalari ve manifold dis1 koordinatlar

Sekil 4.26°da yonelim agisal hizinin istenilen degere basarili bir sekilde ulastigi, Sekil

4.27°de yonelim agisinin dogrusal olarak artarken diger acilarin ve agisal hizlarin

degismedigi, Sekil 4.28’de de yonelim agisal hizina ait manifold dist koordinatin da

sifira ulagtig1 goriilmektedir.
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Yonelim agisal hizina ait sistem cevabina /18 rad/s’lik birim basamak bozucu giris
uygulandiginda sistem cevaplari, kontrol ylizey sapmalart ve manifold dist

koordinatlar su sekilde olmaktadir (Sekil 4.29, Sekil 4.30 ve Sekil 4.31);

Sekil 4.29 : Bozucu oldugunda yuvarlanma agisal hizi birim basamak cevabi
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Sekil 4.30 : Sistem cevaplari

Kanatgik Yikselig dimeni Yén dimeni
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Sekil 4.31 : Kontrol yiizey sapmalar1 ve manifold dis1 koordinatlar

Sekil 4.29°da 1 s sonra uygulanan bozucu girisin basarili bir sekilde bastirildigi, Sekil
4.30’da yonelim agisal hizinin dogrusal olarak artarken diger agilarin ve agisal hizlarin
degismedigi, Sekil 4.31°de yonelim agisal hizina ait manifold dis1 koordinatin da

bozucudan 6nce ve sonra sifira ulastig1 goriilmektedir.
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Y o6nelim agisal hizina ait sistem cevabina (7/36) sin(t/2) rad/s’lik siniizoidal bozucu
giris uygulandiginda sistem cevaplari, kontrol yiizey sapmalart ve manifold dis1

koordinatlar su sekilde olmaktadir (Sekil 4.32, Sekil 4.33 ve Sekil 4.34);
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Sekil 4.32 : Bozucu oldugunda yuvarlanma agisal hiz1 birim basamak cevabi
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Sekil 4.33 : Sistem cevaplari

Kanatgik ‘Yikselis dimeni Yén dimeni
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Sekil 4.34 : Kontrol yiizey sapmalar1 ve manifold dis1 koordinatlar

Sekil 4.32’de yonelim agisal hizina uygulanan genligi /36, periyodu 4m s olan
sinlizoidal bozucunun 6nemli Olgiide bastirildigi, Sekil 4.33’te yonelim acisinin
dogrusal olarak artarken diger agilarin ve agisal hizlarin degismedigi, Sekil 4.34°te
yonelim acisal hizina ait manifold dis1 koordinatin sifir degerine yakin degerlere

ulastig1 goriilmektedir.
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Yonelim agisal hizina ait sistem cevabina beyaz giiriiltii bozucu giris uygulandiginda
sistem cevaplari, kontrol ylizey sapmalari ve manifold dis1 koordinatlar su sekilde

olmaktadir (Sekil 4.35, Sekil 4.36 ve Sekil 4.37);
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Sekil 4.35 : Bozucu oldugunda yuvarlanma agisal hizi birim basamak cevabi
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Sekil 4.36 : Sistem cevaplari

Kanatgik Yikselis dimeni Y6n dimeni
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Sekil 4.37 : Kontrol yiizey sapmalari ve manifold dis1 koordinatlar

Sekil 4.35’te yonelim agisal hizina wuygulanan beyaz giiriiltii bozucunun
bastirilamadig1 ancak sistemin kararliliginin korunarak istenilen acisal hiz degerine
yakin degerlerin elde edildigi, Sekil 4.36’da bu duruma ragmen yonelim agisal hizinin
dogrusal olarak artarken diger ac¢ilarin ve agisal hizlarin degismedigi, Sekil 4.37°de
yonelim agisal hizina ait manifold disi koordinatin sifir degerine yakin degerlere

ulastig1 goriilmektedir.
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5. SONUC VE ONERILER

Bu tez galigmasinda dogrusal olmayan ucus denklemlerine uygulanabilecek daldirma
ve degismezlik yonteminin kullanildig1 kararlilik kontrolorii tasarimi yapilmuastir.
Govde eksen takiminda tanimlanan yuvarlanma, yunuslama ve yonelim agisal hizlari
kararli ugus sartlarinda degistirilerek sistem cevaplart gozlenmistir. Anlamli referans
girisleri uygulandiginda bu kontrol yontemiyle, kontrol yiizeyleri sinir degerlerine
ulagsmadan dogru sonuglar elde edilebilmistir. Uygun olmayan referans girisleri
uygulandigindaysa Kontrol yiizeyleri siir degerlere ulagmis ve sistem Kkararli
degerlerinde kalmistir. Manifold dis1 dinamik Z’nin manifold dis1 koordinat z’ye ait
ifadesi ve diger katsayilar diizenlenerek sistem cevaplarindaki en biiyiik asim,
yerlesme zaman gibi 6zellikler iyilestirilmistir. Birim basamak ve siniis fonksiyonu
bozucu olarak uygulanmis ve 6nemli 6lgiide bastirilmistir. Beyaz giiriiltii bozucu
uygulandiginda, bozucunun cevaplarda goriilmesine ragmen, kontrolor istenilen
referans degerini takip edebilmistir. Yunuslama agis1 90° ve ayr1 durumda yana kayma
acist 90° oldugunda ugus denklemlerinin dogasi geregi tekillikler mevcuttur. Bu
degerlere yol agan doniisiim secimleri degistirilerek daha uygun kontroldr tasarimi
yaptlmistir. Govde eksen takiminda ileri yonde hiz (u) sabit 24 m/s olarak
kullanilmistir. Diger yonlerde ise hizlar (v, w) ihmal edilmistir. Hava hiz1 sifir oldugu
durumda sistemde degerler tanimsiz olabilmektedir. Hava aracinin perdovitese (stall)
girmeden ugabilecegi farkli hava hizlarinda da kontrolor anlamli sekilde ¢alismaktadir.
Yuvarlanma, yunuslama ve yonelim agisal hizlarinin sifir oldugu durumda ayrica trim

kontrolii de yapilmis olmaktadir.

5.1 Cahsmamin Uygulama Alam

Daldirma ve degismezlik yontemiyle tasarlanmis bir kontroldre sahip insansiz hava
araci, agisal yorlingenin takip edilmesinin istendigi, ugusta trim kontrolii gereken veya
rlizgar gibi bozucularin oldugu diiz ugus durumlarinda bagimsiz galisabilir. Dogrusal
olmayan denklemler igeren karmagsik yapidaki diger fiziksel sistemlere de Ornek

olabilir.
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EKA
1= (12, + 12 -1,1,)
Ty =Ly (L, =1, +1,)
T3 = (Isz - [%z (/\ 4'1)
Ty = (Iz - [x)

w5 = (I, + 12— 1,1,)

EKB

$Firat ASLAN, ITU Department of Mechatronics 2019
$EOM Sys Block

function
[V,alpha,beta,u dot,v dot,w dot,phi dot,theta dot,psi dot,p dot,g dot,r dot,x dot,y d
ot,h dot] = sys(u,v,w,phi,theta,psi,p,g,r,delta a,delta e,delta r,T)

%V=v+0.000001; %singularity pass at zero
% (Ultrastick 25E)ref:[14] Paw, Y. C. (2009). Synthesis and validation of flight
control for UAV (Doctoral dissertation, University of Minnesota) .
g=9.81;

rho=1.166;

5=0.32;

b=1.2;

c _bar=0.3;

m=1.9;

e=0.75;

AR=5.2075;

CL0=0.23;
CL_alpha=4.58;
CL_alpha_ dot=1.97;
CL_g=7.95;
CL_min=0.23;

CL delta e=0.098;
CD0=0.0434;

CD_delta e=0.0135;
CD delta r=0.0303;
CY beta=-0.83;

CY delta r=0.191;

CY p=0;

CY r=0;

Cl _beta=-0.13;

Cl delta a=0.0855;
Cl delta r=-0.0024;
Cl p=-0.505;

Cl r=0.252;
Cm0=0.135;
Cm_alpha=-1.5;

Cm delta e=-0.992;
Cm_alpha dot=-10.4;
Cm_g=-38.2;
Cn_beta=0.0726;
Cn_delta r=-0.0693;
Cn_p=-0.069;
Cn_r=-0.0946;
Cn_delta a=-0.012;
Ix=0.0894;

Iy=0.144;

I1z=0.162;

Ixz=0.014;
Ip=0.00013;

V=sqrt (u"2+v"2+w"2) ;
alpha=atan (w/u) ;
beta=asin(v/V);
$Flight Equations

q bar=rho*v~2/2;
CL=CLO+CL_alpha*alpha+CL g*g*c bar/(2*V)+CL delta e*delta e;%+CL alpha dot*alpha dot*
c_bar/ (2*V);

CD=CDO+ (CL-CL min)/(3.14*e*AR) +CD delta e*delta e+CD delta r*delta r;
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Cm=Cm0+Cm_alpha*alpha+Cm _g*g*c bar/(2*V)+Cm delta e*delta e;%+Cm alpha dot*alpha dot*
c_bar/ (2*V);
CY=CY beta*beta+CY¥ delta r*delta r+b* (CY p*p+CY r*r)/(2*V);
Cl=Cl beta*beta+Cl delta a*delta a+Cl delta r*delta r+b* (Cl p*p+Cl r*r)/(2*V);
Cn=Cn_beta*beta+Cn delta a*delta a+Cn delta r*delta r+b*(Cn p*p+Cn_r*r)/(2*V);
CD_wind=CD*cos (beta)-C¥*sin (beta);
CY wind=CY*cos (beta)+CD*sin (beta) ;
CX=CL*sin (alpha)-CD*cos (alpha) ;
CZ=-(CL*cos (alpha)+CD*sin (alpha)) ;
ax=q bar*S*CX/m+T/m;
ay=q bar*s*CY/m;
az=q_bar*S*Cz/m;
u=V*cos (alpha) *cos (beta) ;
v=V*sin (beta);
w=V*sin (alpha) *cos (beta) ;
_dot=-g*wt+r*v-g*sin (theta) tax;
v_dot=-r*u+p*w+g*cos (theta) *sin(phi) +ay;
w_dot=-p*v+g*ut+g*cos (theta) *cos (phi) +az;
p_dot=(g bar*S*b* (Iz*Cl+Ixz*Cn)-g*r* (Ixz"2+I1z"2-Iy*Iz)+p*q*Ixz* (Ix-Iy+Iz))/ (Ix*Iz-
Ixz"2);
q dot=(q bar*S*c bar*Cm- (p"2-r"2)*Ixz+p*r* (Iz-Ix))/Iy;
r dot=(q bar*S*b* (Ix*Cn+Ixz*Cl)-g*r*Ixz* (Ix-Iy+Iz)+p*q* (Ixz"2+Ix"2-Ix*Iy))/ (Ix*Iz~
Ixz"2);
phi dot=p+g*tan(theta) *sin (phi)+r*tan(theta) *cos (phi);
theta dot=g*cos(phi)-r*sin(phi);
psi_dot=r*cos (phi) *sec (theta)+g*sin (phi) *sec (theta) ;
x_dot=(u*cos (theta)+v*sin(phi) *sin (theta)+w*cos (phi) *sin (theta)) *cos (psi) -
(v*cos (phi)-w*sin(phi)) *sin (psi);
y dot=(u*cos (theta)+v*sin(phi) *sin(theta)+w*cos (phi) *sin (theta)) *sin (psi)+ (v*cos (phi)
-w*sin(phi)) *cos (psi);
h_dot=u*sin(theta)-v*cos(theta) *sin (phi)-w*cos (theta) *cos (phi) ;
%$Polar form
V_dot=(u*u_dot+v*v dot+w*w _dot) /V;
alphaidot:(u*wfdot—w*uidot)/(uA2+wA2);
beta dot=(V*v_dot-v*V_dot)/ (V*2*sqrt ((1-v"2/V"2)));
V_dot=g* (cos (phi) *cos (theta) *sin (alpha) *cos (beta) +sin (phi) *cos (theta) *sin (beta) -
sin(theta) *cos (alpha) *cos (beta) ) -
g bar*S*CD_wind/m+T*cos (alpha) *cos (beta) /m; $CD_wind=CD
% alpha dot=g* (cos (phi) *cos (theta) *cos (alpha)+sin(theta) *sin (alpha)) / (V*cos (beta) ) +q-
tan (beta) * (p*cos (alpha)+r*sin(alpha))-gq bar*S*CL/ (m*V*cos (beta)) -
T*sin (alpha)/ (m*V*cos (beta)) ;
% beta dot=g* (cos(beta) *sin(phi) *cos (theta) +sin (beta) *cos (alpha) *sin (theta) -
sin (alpha) *cos (phi) *cos (theta) *sin (beta) ) /V+p*sin (alpha) -
r*cos (alpha) + s (alpha) *sin (beta) / (m*V) ; $CY wind=CY

5o

oC o o

o

o° o

o

o
S
o
S

%$Roll Cont Block

function delta_a = u(z_p,u,v,w,phi, theta,psi,p,q,r,delta _a,delta e,delta r,T)
V=sqgrt (u"2+v"2+w"2) ;

alpha=atan (w/u) ;

beta=asin (v/V) ;

k_phi=0.01;

n_phi=1;

k theta=0.01;

n_theta=1;

k psi=0.01;

n_psi=1;

k p=10;

n p=1;

z p_dot =-k p*z p”®n p;

delta a=(1005344174317449951171875* (z_p dot  +

1008229855778687680512*V"2* ((50109*beta) /2500000 + (1359*delta r)/1000000 +
81* ((303*p) /500 - (189*r)/625))/(1000*V) + (7*((207*p)/2500 +

1419*r) /12500) ) /(1000*V)))/64342027156316796875 -

33858061998571388928*p*q) /321710135781583984375 +

(896972930584128*q*r) /4117889738004275 + k psi*psi”n psi*cos(theta) * (g¥cos (phi) -
r*sin(phi)) - k phi*n phi*phi”(n phi - 1)*(p + r*cos(phi)*tan(theta) +
g*sin(phi) *tan(theta)) + k psi*n psi*psi”(n psi -

1) *sin(theta) * ((r*cos (phi)) /cos (theta) +
(g*sin(phi))/cos(theta))))/(215556392447184117694464*V"2) ;

°

$Pitch Cont Block

function delta e = u(z_g,u,v,w,phi,theta,psi,p,q,r,delta a,delta e,delta r,T)
V=sqgrt (u"2+v"2+w"2) ;

alpha=atan (w/u) ;

beta=asin (v/V);

k phi=0.01;

n_phi=1;
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k theta=0.01;

n_theta=1;

k psi=0.01;

n_psi=1;

k g=10;

n g=1;

z_gq dot =-k g*z g"n_g;

delta e=-(46875*(z_g dot - (121*p*r) /240 + (k_theta*theta”n_ theta*sin(phi) -

k psi*psi”n_psi*cos(phi)*cos(theta))* (p + r*cos(phi)*tan(theta) +

g*sin (phi) *tan (theta)) + (583*V"2* ((3*alpha)/2 + (573*q)/(100*V) - 27/200))/1500 +
(7*p~2) /72 - (7*r"2)/72 - (g*cos(phi) - r*sin(phi))* (k _theta*n theta*theta” (n_theta -
1) *cos (phi) - k psi*psi”n psi*sin(phi)*sin(theta)) - k psi*n psi*psi”(n_psi -

1) *cos (theta) *sin (phi) * ((r*cos (phi)) /cos (theta) +

%$Yaw Cont Block
function delta r = u(z_r,u,v,w,phi,theta,psi,p,q,r,delta a,delta e,delta r,T)
V=sqrt (u"2+v"2+w"2) ;

alpha=atan (w/u) ;

beta=asin (v/V) ;

k phi=0.01;

n phi=1;

k theta=0.01;

n_theta=1;

k psi=0.01;

n_psi=1;

%z_r=r - k theta*theta”n theta*sin(phi) + k psi*psi”n psi*cos(phi)*cos(theta);
k r=10;

n_r=1;

z_r dot =-k r*z r"n r;

delta r=-(25133604357936248779296875* (z_r_dot -

(1008229855778687680512*V"2* ((116761*beta) /25000000 + (621*delta a)/5000000 -
(7% ((303*p) /500 - (189*r)/625))/(1000*V) - (447*((207*p) /2500 +

(1419*r) /12500) )/ (10000*V)))/64342027156316796875 +

(1350428487561046*p*q) /4117889738004275 +

(33858061998571388928*g*r) /321710135781583984375 + (k_theta*theta”n_theta*cos(phi) +
k psi*psi”n psi*cos(theta)*sin(phi))*(p + r*cos(phi)*tan(theta) +

g*sin(phi) *tan(theta)) + (g*cos(phi) - r*sin(phi))*(k_theta*n theta*theta” (n_theta -
1) *sin(phi) + k psi*psi”n_psi*cos(phi)*sin(theta)) - k psi*n psi*psi”(n_psi -

1) *cos (phi) *cos (theta) * ((r*cos (phi)) /cos (theta) +

(g*sin(phi)) /cos(theta))))/(2453235912594750443618304*V"2) ;

% Off-the-manifold coordinate z p

function z p = u(u,v,w,phi,theta,psi,p,q,r,delta a,delta e,delta r,T)
V=sqrt (u"2+v"2+w"2) ;

alpha=atan (w/u) ;

beta=asin (v/V);

k phi=0.01;

n_phi=1;

k theta=0.01;

n_theta=1;

k psi=0.01;

n psi=1;

z p=p + k phi*phi”®n phi - k psi*psi”n psi*sin(theta);

3 Off-the-manifold coordinate z g

function z_gq = u(u,v,w,phi,theta,psi,p,q,r,delta a,delta e,delta r,T)
V=sqrt (u"2+v"2+w"2) ;

alpha=atan (w/u) ;

beta=asin (v/V);

k phi=0.01;

n_phi=1;

k theta=0.01;

n_theta=1;

k psi=0.01;

n_psi=1;

z g=gq + k theta*theta”n theta*cos(phi) + k psi*psi”n psi*cos(theta) *sin(phi);

©

5 Off-the-manifold coordinate z r

function z r = u(u,v,w,phi,theta,psi,p,q,r,delta a,delta e,delta r,T)
V=sqrt (u"2+v"2+w"2) ;

alpha=atan (w/u) ;

beta=asin (v/V);

k phi=0.01;

n phi=1;

k _theta=0.01;

n_theta=1;
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k psi=0.01;
n psi=1;
z r=r - k theta*theta”n theta*sin(phi) + k psi*psi”n _psi*cos(phi) *cos(theta);

% Target dynamics

function [ksi phi,ksi theta,ksi psi] =

Target(p_d,q d,r _d,u,v,w,phi,theta,psi,p,q,r,delta a,delta e,delta r,T)
k phi=0.01;

n _phi=1;

k theta=0.01;

n_theta=1;

k psi=0.01;

n psi=1;

phi dot=p d+g d*tan(theta) *sin(phi)+r d*tan(theta)*cos (phi);
theta dot=g d*cos(phi)-r d*sin(phi);

psi dot=r d*cos(phi)*sec(theta)+g d*sin(phi)*sec(theta);

ksi phi=nthroot ((-phi dot/k phi),n phi);

ksi theta=nthroot ((-theta dot/k theta),n theta);

ksi psi=nthroot ((-psi dot/k psi),n psi);
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Sekil C.1 : Simulink modeli
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