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ONSOZ

Insansiz hava araglar teknolojinin gelismesiyle birlikte her gegen giin daha fazla
kullanim alanmi1 bulmakta. Simdilik insansiz olarak kullanilan dort motorlu hava araci
ileride insanlar i¢in ulasim araclari haline gelecegi mevcut bir¢ok calismada kendini
gostermekte. Bu gelisime kiiciikte olsa katkida bulunmak amaciyla tez c¢alismasi
olarak bu konuya yonelmeyi tercih ettim.

Tez ¢alismam boyunca benden hicbir destegini esirgemeyen, beni dogru yonlendirip
caligma sevkimi stirekli artiran ve her yanina gittigimde bana koc¢luk edip farkli bakis
acilar1 kazandiran Saym Dog. Dr. Serhat Ikizoglu na tesekkiirlerimi bir borg bilirim.
Sadece tez konusunda degil ayn1 zamanda kisisel gelisimimede katkilarindan dolay1
tekrar tekrar kendisine tesekkiir ederim.
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QUADROTORUN MODELLENMESI VE HIPERBOLIK TANJANT
ADAPTIF LQR+PID KONTROLU

OZET

Bu caligmada quadrotor insansiz hava aracinin modellenmesi, kontrolcii dizayni ve
Matlab Simulink ortaminda simiilasyonu gergeklestirilmistir. Quadrotor kontrol
yontemleri iizerine literatlir arastirmast yapilmistir ve bazi ¢alismalarin sonuglari
aktarilmastir.

Quadrotorun tanimi, genel Ozellikleri ve ¢alisma prensipleri paylasildiktan sonra
sistemin kinematik denklemler ile sistemin kinematik modeli, dinamik denklemler ile
kuvvet ve moment denge modeli ve cayroskopik kuvvetlerinde gbz oniine alindig
Newton-Euler denklemleri ile atalet ¢ercevesi ile govde gercevesi arasinda agisal ve
dogrusal hiz ve konum dontisiim denklemleri olusturulmustur. Quadrotor iizerinde
kullanilan fir¢asiz dogru akim motorunun gii¢ gereksinimleri ve fiziksel sinirlari
belirlendikten sonra uygun motor se¢imi yapilmistir. Elektriksel ¢evrim denklemleri
c¢ikartilarak motor modeli olusturulmustur. Kontrolciiler ayrica dizayn edildikten sonra
modellenerek simiilasyon ortamina aktarilmistir. Olusturulan bu modeller vasitasiyla
Matlab Simulink programinda referans girdilerin kullanilacagi simiilasyon ortami
hazirlanmistir. Quadrotorun agirligi, motor giigleri ve doniis hizlar1 ve yilizey alanlari
gibi ¢esitli fiziksel 6zellikleri goz 6niinde bulundurularak sistemin operasyon araliklari
ve ¢aligma sinirlart belirlenmistir. Simiilasyon ortaminda ki model ¢esitli senaryolar
ile test edilmis ve model dogrulanmustir.

Quadrotorlarin davranis ve irtifa kontrolii i¢in bircok farkli kontrolcii dizaym
gerceklestirilmistir. Bu kontrolciiler dogrusal ve dogrusal olmayan olarak iki ayri
gruba ayrilmaktadir. PID ve LQR en sik kullanilan dogrusal kontrol
yontemlerindendir. Bu ¢aligmanin amaci bu iki farkli kontrolciiniin faydali oldugu
alanlar kullanacak adaptif bir kontrolcii olusturmaktir. A¢1 ve irtifa kontrolii i¢in PID
ve LQR kontrolctileri ayr1 ayr1 dizayn edilerek modellenmistir. Bu iki kontrolcii
degisken agirliklarda birlikte kullanilarak {icilincii bir kontrolcli olusturulmustur.
Verilen referans deger ile mevcut deger arasindaki hata hiperbolik tanjant
trigonometrik fonksiyonu igerisinde kullanilarak kontrolcti agirliklar1 belirlenmistir.
Bu fonksiyonun kullanilmasinda ki temel sebeplerden biri fonksiyon ¢iktisinin en fazla
1 degerine ulasabiliyor olmasidir. Bir diger nedeni ise fonksiyon c¢iktisinin belli bir
degere kadar dogrusal sayilabilecek egimle hareket etmesidir. PID ve LQR
kontrolciilerin belirlenen agirliklarla oranlanarak sisteme girdi verilmesi lizerine
dizayn edilen kontrolcii hiperbolik tanjant adaptif kontrolcii olarak adlandirilmistir.
PID kontrolciisii girdiye hizli tepki verecek sekilde, LQR kontrolcii ise en diisiik hata
ile referans girdisi takip etmek iizere dizayn edilmistir. Bu nedenle hatanin ytiksek
olmasi durumunda PID kontrolciisiiniin agirligi artmakta, referans takibi gibi yiiksek
dogruluk gerektiren ve hatanin siirekli ¢ok diisiik veya olmamasmin beklendigi
durumlarda ise LQR kontrolciisiiniin agirlig1 artmaktadir.
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Olusturulan adaptif kontrolciiniin performans: basamak girdisi, referans takibi ve dis
etkenlerden kaynaklanan bozulmalarin sistemden atilmasi basliklarinda simiilasyon
ortaminda dogrusal olmayan model iizerinde test edilmistir. Ug kontrolcii i¢inde ayni
referans girdiler veya bozucu etkiler uygulanarak model c¢iktilar1 irdelenmistir.
Olusturulan yeni adaptif kontrolcii ile PID ve LQR kontrolciilerin iyi oldugu alanlar
birlestirilerek quadrotorun kontrolii basarili sekilde saglanmistir ve performansinin
bir¢ok alanda diger iki kontrol yonteminden daha iyi seviyede oldugu simiilasyon
ortaminda goézlenmistir.
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MODELLING AND HYPERBOLIC TANGENT ADAPTIVE LQR+PID
CONTROL OF A QUADROTOR

SUMMARY

In recent years, unmanned aerial vehicles found wide range of application areas. With
the developed technologies, decreased manufacturing and material costs unmanned
aerial vehicles became affordable and popular for daily civil usage. As a vertical take-
off and landing vehicle, quadrotor has four identical, symmetrically distributed and
independently controlled rotos. Unlike conventional helicopter’s one and big rotor
quadrotor’s four relatively smaller rotos provides safer civil usage. The mechanical
design is simpler and easier because the rotor rotation axes are fixed, and no moving
aerodynamic control surface is needed. Because of this simplicity, use is spread over
a wider area than single-rotor systems. Small volume coverage, high maneuverability
at low transient speeds and high load carrying capacity are other advantages of
quadrotors. Because of these characteristics quadrotors usage areas expanded widely
as movie making, surveillance, mapping, agriculture, hobby, racing, inspection,
military and many more complex missions. To complete these missions safely and
with high accuracy fast and robust controller must be designed.

Researchers designed various controllers for quadrotors. Each control methods have
its own advantages and disadvantages. One should choose appropriate controller
according to mission to be accomplished. Controllers mainly divided in to two
categories as linear and non-linear. As a linear controller PID is the most widely used
controller. Ease of design and resistance to uncertainties are the main advantages of
PID controllers. However, non-linearities in kinematic model or inability to model
uncertainties correctly application of PID controller limits quadrotor’s performance.
Tuning controller gains correctly is not straightforward. These gains are adjusted
around some trim conditions like hovering in some altitude and this causes design
restrictions. Another widely used linear controlling method is Linear Quadratic
Regulator. LQR has a similar structure to PID. Controller gains are calculated by
minimizing cost function. To calculate gain matrix, the system needs to be linearized.

In this work quadrotor, an unmanned aerial vehicle with four rotors, has been
modelled, controller has been designed and simulated in Matlab Simulink software.
Literature review about controller methods has been made and some explained in
detail.

After sharing definition, general properties and working principles, mathematical
model with kinematic equations, force and moment balance model with dynamic
equations and translation between body frame and earth frame model with Newton-
Euler equations has been proposed. With these models simulation platform in Matlab
Simulink software has been created and reference inputs has been supplied to non-
linear quadrotor model. To increase accuracy of model and to obtain more realistic
system outputs rotors has been modelled separately.
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Aim of this work is to form an adaptive controller which uses these two controllers
together efficiently. PID and LQR controller has been designed and modelled
separately for attitude and altitude controllers. Third controller has been designed with
use of these two controllers together with variable weights. Controller weights were
adjusted with hyperbolic tangent trigonometric function of error between reference
input and actual output. This third controller was named as hyperbolic tangent adaptive
controller. PID controller was designed for fast response and LQR controller was
designed for reference trajectory following with possible lowest error. When error is
high it means system is in transient state so weight of PID controller increases. In
contrast when error is low system is in steady state, to use precise tracking advantage
weight of LQR controller increases.

Since quadrotor is highly non-linear system some assumptions made to make
modelling easier. Symmetric and rigid body, neglecting flapping and body
deformations and center of mass and body frame origin is coincide assumptions makes
little difference in model accuracy but prevents modelling errors by decreasing
complexity. Parameters like mass, arm length, lift coefficient etc. were directly taken
and used from other works for both quadrotor and the rotor models. With reference
altitude and attitude inputs required torques and trust forces were calculated, and rotor
rotation speeds were calculated for every rotor individually. In this work quadrotor’s
propellers placed on X and Y axes. Opposite two propellers were named as couple.
Two couples rotate in opposite directions and blade angles are also opposite to create
lifting force in same direction. By this way angular moments effecting on quadrotor
can be balanced. Rotation speed difference between couples unbalances angular
moments and created yaw torque rotates quadrotor on Z axis. By this property
quadrotor reaches its 6" degree of freedom. Rotors’ supply voltage vs. rotation speed
curves assumed to be linear so calculated rotor rotation speeds converted to rotor
supply voltage and directly fed to rotor model. It is observed in simulations that
without modeling the rotor, rotor rotation speeds reach very high values which are
physically impossible both in time and magnitude manner. After modeling rotor and
quadrotor dynamics it was observed that quadrotor’s linear speed increases to
physically impossible values. To make model more accurate air drag model was added.
Air drag force added as a resisting force in dynamic equations.

After validating model in simulation environment controllers were designed. Due to
its simple structure, the PID controller can be easily applied to almost any system. The
system is controlled by calculating the difference between the desired state input and
the actual state output and this calculated error fed in PID controller. Although there
are many methods to tune controller gains, it is often determined by iterative methods.
In this study, PID gains also determined with iteration after modelling PID controller
in the simulation environment. The main objective was to find best gain values for
short rise time to use PID controller’s transient response advantage in HTAC design.
The LQR, based on optimal control theory, ensures system stability with minimum
cost by considering system inputs and dynamic system conditions. To calculate LQR
controller gain system must be linearized and expressed as state space representation.
System can be easily linearized with selecting a trim condition, i.e. hovering in 1 meter
altitude. The cost function has a unique minimum that can be obtained by solving the
Algebraic Riccati Equation. Finding best weight matrices used in Riccati Equation is
trivial and iterative methods works well after finding some iteration starting point. This
weight matrices can be used as design parameters to penalize the state variables and
the control signals. The larger these values are, the more signals are penalized.
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Choosing a large value for input states weight matrix means trying to stabilize the
system with less energy. Similarly, if output states weight matrix is chosen a large
value means system is tried to be stabilized with the least possible changes in the states.
Bryson’s rule gives a good starting point before iteration. After determining LQR cost
function’s weights with Bryson’s rule iterative process taken on weights to find the
best weight values to use LQR controller’s reference tracking advantage in HTAC
design. Steady state errors observed in this controller so additional states were added
in the state matrix to add integral effect in the controller. LQR gain matrix calculated
with Matlab “lqr” command.

Proposed adaptive controller is designed to make use of both PID and LQR controllers’
advantages. Controller weights were determined with hyperbolic tangent function of
absolute value of error. Since angles in radians is relatively small values when
compared with altitude in meters, the limits of the hyperbolic tangent function must be
defined based on the system error range. Error range of system was defined and
multiplied with some gain value before calculation of hyperbolic tangent function to
make sure function can reach value 1 output. Error range was calculated from
operation range. In this work, %5 of the operation range defined to be maximum
acceptable error as a design criteria. System was assumed to be in transient state if
error value is larger than this range and PID controller’s weight will be always 1 if
error is bigger than %5. This weight gradually decreases with decreasing absolute error
value and reaches to zero if the error is zero and, in this case, LQR weight increases
and reaches its final value, 1. System was assumed to be in steady state if error value
IS near zero.

This newly formed HTAC controller performance is compared with LQR and PID
controllers in several aspects. Step input was given for all controllers and rise time,
overshoot, settling time and steady state error values were inspected. Several trajectory
inputs as a pitch, yaw, roll angles and altitude references were given and errors were
measured to compare trajectory tracking performances of these 3 controllers. Energy
consumption of this 3 controlling methods related directly with rotors energy
consumption values. Four rotor’s energy consumptions added and integrated over time
to find overall energy consumption of quadrotor on the predefined maneuvers. Finally,
wind forces on the quadrotor was calculated and was fed to system as a disturbance.
Disturbance rejection performance was compared for both altitude and attitude
controllers. With combining advantageous points of PID and LQR linear controllers,
it has been analyzed that proposed hyperbolic tangent adaptive controller has better
performance than PID and LQR controllers in many aspects. While using advantages
of PID and LQR controllers it was analyzed that settling time performance of HTAC
controller outperforms both controllers. HTAC consumes slightly less energy than
other two controllers. Despite LQR controller less effected from disturbances HTAC
controller rejects disturbances and reaches back its steady state value faster than the
other controllers.

Although analyses show HTAC controller performs very good in simulation
environment experiments on a real quadrotor must be done. At the same time, it should
be considered that the use of more than one controller will increase the system costs.
The work to be done after this phase can be concentrated on realizing the system on
the real quadrotor. Instead of the hyperbolic tangent function, intelligent algorithms
can be used to calculate weights or nonlinear controllers can be used instead of linear
controllers.

XXi






1. GIRIS

Gliniimiizde insansiz hava araglar1 teknolojik gelismeler ve buna paralel iiretim
maliyetlerinin azalmasiyla genis bir alanda kullanilmaya baslanmistir. Askeri
alanlardaki kullaniminin disinda sivil alanlarda popiilaritesi her gegen giin artmaktadir.
Film fotograf c¢ekimleri, tarimsal faaliyetler, paket teslimati, arama ve kurtarma
caligmalari, harita ¢ikartma ve eglence amagli gibi yaygin sivil kullanim alanlari

mevcuttur.

Uzerinde simetrik yerlestirilmis dort rotoru bulunan, dikey inis ve kalkis yapabilen
hava araglar1 quadrotor olarak tanimlanmaktadir. Helikopterin tek ve biiyiik rotoruna
karsilik aynm1 gorevi yapacak nispeten daha kiicliik dort rotor daha giivenli sivil
kullanim1 saglamaktadir. Rotor doniis eksenlerinin sabit olmasi ve hareketli
aerodinamik kontrol yiizeyine gerek duyulmamasi nedeniyle mekanik dizayni daha
basit ve kolaydir. Bu kolayligi nedeniyle kullanimi tek rotorlu sistemlere nazaran daha
genis alanlara yayilmistir. Kiiciik hacim kaplamasi, diisiik gecis hizlarinda yiiksek
manevra yetenegi ve yliksek yiik tasima kapasitesi diger artt yonleri olarak
sOylenebilir. Cift kanatli hava araglari ile kiyaslandiginda tek yonlii hareket edebilmesi
ve havada askida kalabilmesi en biiylik avantajlarindandir. Buna karsin enerji tiiketimi

daha yiiksektir [1].

1.1 Tezin Amaci

Quadrotorlarin irtifa, konum ve agisal kontrolleri iizerine bir¢ok akademik ¢alisma
yapilmigtir. Dogrusal ve dogrusal olmayan kontrol yontemleri {izerine yapilan
caligmalar 1.2 Literatiir Arastirmasi boliimiinde anlatilmistir. PID ve LQR kontrolciiler
en yaygin kullanilan iki dogrusal kontrol yontemidir [2]. Her iki kontrolciiniinde farkli
avantajlart ve dezavantajlar1 vardir. Bu tezin amaci Matlab Simulink yazilimi
ortaminda quadrotor sisteminin dogrusal olmayan modelinin olusturulmasi ve bu
model tizerinde hiperbolik tanjant fonksiyonu ile PID ve LQR dogrusal
kontrolciilerinin adaptif olarak birlestirilmesiyle olusacak kontrolciiniin performansini

simiilasyon ortaminda goérebilmektir. Adaptif hiperbolik tanjant kontrolciisii diger iki



kontrolcliniinde avantajli oldugu alanlart kullanmak iizere dizayn edilmistir.
Kinematik ve dinamik modeller olusturulduktan sonra LQR, PID ve bu iki
kontrolciliniin adaptif olarak birlesimi hiperbolik tanjant adaptif kontrolciisiiniin
(HTAC) ag1 ve irtifa kontrolciileri ayr1 ayr1 dizayn edilerek simiilasyon ortamina
aktarilmistir. Simiilasyon ortaminda ¢esitli ac1 ve irtifa kontrol girdileri verilerek ii¢

kontrolciiniin performansi kiyaslanmstir.

1.2 Literatiir Arastirmasi

Quadrotor kontrolii hakkinda oldukga fazla sayida ¢alisma yapilmistir. Kontrolciiler
dogrusal ve dogrusal olmayan olarak ikiye ayrilabilir. Dogrusal kontrolciilerden PID
oldukga yaygin kullanima sahiptir. PID kontrolciisiiniin avantajlari dizayn kolayligi ve
belirsizliklere karsi iyi derecede direngli olmasi olarak sdylenebilir. Fakat kinematik
modeldeki lineer olmayan kisimlarin veya belirsizliklerin dogru modellenememesi
gibi nedenlerle PID kontrolciisiiniin uygulanmasi quadrotorun performansini
siirlandirmaktadir [2]. Kontrolcii kazanglarmin dogru ayarlanamamasi sistemin
dizayninda kisitlamalara yol agmaktadir. Bu kazanclarin; denge noktasinin yani
havada dengeli sekilde askida kaldigi durumun gbz Oniine alinarak tespit edilmesi
gerekmektedir. Buda dizaynin tek bir nokta ¢evresinde yapilmasi ve kisitlanmasi
anlamma gelmektedir [3]. Bir diger dogrusal kontrolcii olan “Lineer Quadratic
Regulator” (LQR) PID’ye benzer yapiya sahiptir. Bu kontrolciiniin kazanglar1 maliyet
fonksiyonunun minimize edilmesi ile hesaplanir. Kontrolcii kazancinin
hesaplanabilmesi  i¢in  sistemin  dogrusallastirlmas1  gerekmektedir.  PID
kontrolciisiinde  oldugu gibi sistem askida kaldigt denge noktasinda
dogrusallastirlmaktadir. PID ve LQR kontrolciilerinin performanslarinin kiyaslanmasi
tizerine birgok c¢alisma yapilmustir [4]. Bu ¢alismalar LQR kontrolciisiiniin dogrusal
olmayan modelde bir¢ok agidan daha iyi performansa sahip oldugunu gostermektedir.
PID kontrolciisiiniin yiikselme siiresi daha kisayken hedef asimi, hedefe yerlesme
siiresi ve istenmeyen etkilerin sistemden atilmasi konusunda LQR kontrolciisii daha
iyi performans sergilemektedir. PID ve LQR kontrolciileri ¢esitli yontemlerle birlikte
kullanilabilmektedir. [5]’teki calismada iki kontrolcii birlikte kullanilarak hibrit
dogrusal kontrolcii dizayn edilmistir ve performansin sadece LQR veya PID kontrolcti
kullanimina kiyasla daha iyi seviyede oldugu gozlenmistir. LQR kontrolciisii tiim

durum degigkenlerinin 6lgiilebildigi varsayimi ile dizayn edilmektedir. Tiim durum



degiskenlerinin o6lgiilmesi veya hesaplanmasi sensor giirtiltiilerinide beraberinde
getirmektedir ve bazi durum degiskenleri her zaman 6lgiilememektedir. Bu problemin
asilmasi i¢in LQR kontrolciisii bir durum tahmincisi ve “Kalman filtresi” ile
birlestirilerek “Linear Quadratic Gaussian” (LQG) kontrolciisii olusturulmaktadir. Bu
dogrultuda [6]’da yapilan ¢alisma sonucu olduk¢a basarili sonuglar elde edilmistir.
flgili ¢alismada da belirtildigi iizere LQG kontrolciisiiniin sensor giiriiltiisiinii
filtrelemek disindaki en biiyiik avantaji tim durum degiskenleri 6l¢iilmeden kontrole

imkan saglamasidir.

“Sliding Mode Control” (SMC) dogrusal olmayan kontrol yontemlerinden biridir. Bu
kontrolcli belirli araliklarda kontrol girdileri vererek sistemin belirli dogrultuda
kaymasimi saglar. Dogrusal kontrolciilere nazaran sistemin belirli bir noktada
dogrusallastirilmasina ihtiya¢ duyulmamaktadir. [7] ¢alismasinda SMC kontrolciisii
quadrotora uygulanmistir. Calisma sonucunda SMC kontrolciisliniin iyi seviyede
stabilizasyon ve dayaniklilik (roboustness) sagladigi goriilmiistiir. Ayn1 ¢alismada bu
kontrolciiniin sistemde giiriiltii etkisi yaratabildigi gézlenmistir. Bu etkinin giderilmesi
icin ¢esitli yontemler uygulanmis ve basarili olunmustur. Calismada bu kontrolciiniin

rota takibi performansinin oldukga iyi seviyede oldugu tespit edilmistir.

“Backstepping Control” (geri adimlamali kontrol) kontrolciiyli birkag alt sisteme
ayirarak her bir alt sistemi adim adim dengeler ve bu sayede tiim sistem dengelenmis
olur. Bu kontrolcii daha az hesap yaparak sistemin daha hizli dengelenmesi ve dis
etkenlerden kaynaklanan bozucu etkilerin daha kolay sistemden atilmasi konularinda

avantaj saglamaktadir [8, 9].

Dogrusal olmayan ve optimal algoritma kullanan “H.” kontrolciisii [10] ¢alismasinda
kullanilmigtir. Kontrolcii dis etkenlerden kaynaklanan bozucu etkileri engelleme
konusunda olduk¢a basarili performans gosterirken yapilan hesaplama islemlerinin

oldukca fazla olmasi nedeniyle kontrolcii verimligi diisiik olarak nitelendirilmistir.

Bulanik mantik, yapay sinir aglar1 ve genetik algoritma gibi cesitli akilli algoritmalar
insansiz hava araglarinin kontroliinde de kullanilmaktadir. En yaygin kullanilanlar ise
yapay sinir aglar1 ve bulanik mantik algoritmalaridir. [11] ¢alismasinda sinir aglari
kullanilarak sistem dinamiklerini tam modellenmeden ve tiim durum degiskenlerinin
olgiilmesine gerek kalmadan insansiz hava araciin kontrolii yapilmistir. Tlgili

caligmada akilli algoritmanin klasik dogrusal kontrolciilere gore daha iyi performans



sergiledigi goriilmistiir. [12] ve [13] c¢alismalarinda yapay sinir agi algoritmalari
cesitli yontemler ile quadrotorun kontrolii i¢in kullanilmig ve basarili sonuglar ortaya
cikartmustir. [14] ¢alismasinda irtifa ve ag1 kontrolii i¢in bulanik mantik algoritmasi
kullanarak kontrolciiniin testlerini dogrusal olmayan model iizerinde simiilasyon
ortaminda gerceklestirmis. Bu ¢alismada bulanik mantik algoritmasinin kontrol

sistemine esneklik ve verimlilik kattig1 sonucuna varilmigtir.



2. QUADROTOR MODELI

2.1 Genel Ozellikler

Quadrotorlar birbirine dik doért kolun bir govde {izerinde birlestirilmesiyle meydana
gelmektedir. Her bir kolun ucunda motor ve motora baglh itis kuvvetini olusturan
pervanesi mevcuttur. Quadrotor X, Y ve Z eksenlerinde dogrusal hareketi ve bu
eksenler etrafinda donlisliyle 6 serbestlik derecesine sahiptir. 6 serbestlik
derecesindeki hareket 4 motora giden kontrol girdisiyle saglanmaktadir. Kargilikli
yerlestirilen motorlar ¢ift olarak adlandirilabilir ve ¢ift motorlar ayn1 yonde donmekte
olup diger ¢ift motorlara zit yonde donmektedir. Sekil 2.1°e bakildiginda saatin tersi
yoniinde donen 1 ve 3 numarali motorlar bir ¢ift ve saat yoniinde donen 2 ve 4 numarali
motorlar diger ¢ift olarak gruplanabilir, motor doniis yonleri “wi4” olarak
resmedilmistir. Motor ¢iftlerinin zit yonlii doniisiine karsin tiim motorlarda artan motor
doniis hizi ile yukar1 yonlii kaldirma kuvveti olusturulmasi i¢in pervane kanatcgik

acilar1 ters olacak sekilde yerlestirilmektedir.

Sekil 2.1 : Quadrotor govde ¢izimi.



Motor yerlesiminde ve gévde eksen se¢iminde farkli uygulamalar mevcuttur. Bu tezde
ileri hareket X ekseni boyunca saglanirken, yanal hareket Y ve dikey hareket yer
¢ekimi kuvveti yoniine zit yonde olmak tizere Z ekseni boyunca saglanacaktir. Motor
dizilimi gévde merkezinden gecen X ve Y eksenlerinde ikiser motor olmak {izere

gercgeklestirilecektir. Sekil 2.2’de motor yerlesimi gosterilmistir.

Motor ¢iftlerinin birbirine karsi zit yonlii doniisii “Yaw” olarak adlandirilan Z ekseni
tizerinde sapma doniisiinii saglamaktadir. Bu sayede quadrotor 6. serbestlik derecesine
sahip olmaktadir. Bu zit yonlii doniis ayni zamanda motorlarda olusan atalet

kuvvetinin govde tizerindeki etkisini de dengelemektedir.

)
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Sekil 2.2 : Quadrotor temel hareketleri [15].

Quadrotor tiim hareketlerini motor hizlarindaki degisiklik ile saglamaktadir. Degisen
motor hizlar1 farkli kaldirma kuvvetleri olusturarak gévde iizerinde tork meydana
getirmektedir. Motor hizlar1 arasinda fark olmamasi durumunda ise kaldirma kuvveti
olusturularak sistem havada askida durur veya sadece yiiksekliginde degisim olur.
Sekil 2.2’de quadrotorun motor hizlar1 arasindaki farka karsilik X ve Y eksenleri
tizerinde sergiledigi temel hareketler gosterilmistir. Tiim sekillerde motor numaralari
ayn1 sirayla gitmektedir. Motorlar arasindaki doniis hizi farkliligt motor doniis yonii

oklarinin kalinligi ile gosterilmistir. Oklar kalinlastikga motor doniis hiz1 artmaktadir.

3 numarali motorun hizi artarak 1 numarali motordan fazla olmas1 ve diger iki motorun
hizlarinin birbirine esit olmas: Y ekseni etrafinda pozitif agiyla donme saglarken
quadrotoroun pozitif X ekseni boyunca hareket etmesini saglar. Bu yunuslama hareketi
“Pitch hareketi” olarak adlandirilmaktadir. Agisal degisim Sekil 2.1°de “0” simgesi ile

belirtilmistir. 1 ve 3 numarali motor hizlar1 fark: belirtilenin tersi olmasi durumunda



yunuslama agis1 negatif degerde olur ve quadrotor negatif X ekseni boyunca hareket
eder.

2 numaral1 motorun hizi artarak 4 numarali motordan fazla olmasi ve diger iki motorun
hizlarmin birbirine esit olmasi X ekseni ilizerinde pozitif agiyla donme saglarken
quadrotorun pozitif Y ekseni boyunca hareket etmesini saglar. Bu yalpalama doniisii
“Roll hareketi” olarak adlandirilmaktadir. Agisal degisim Sekil 2.1°de “®” simgesi ile
belirtilmistir. 2 ve 4 numaralar1 motorlarin acisal doniis hizlar1 farki belirtilenin tersi

olmas1 durumunda quadrotor ters yonde hareketini gergeklestirecektir.

Cift olarak belirtilen 1-3 ve 2-4 motorlarinin hizlarinin ¢ift olarak esit olmasi fakat
ciftler arasinda doniis hizlar1 farki olmasi durumunda Z ekseni etrafinda sapma
hareketi gerceklesir. 1 ve 3 motor ¢iftinin hizinin daha yiiksek olmasi durumunda Z
ekseni iizerinde saat yoniinde bir donme elde edilirken, 2 ve 4 motor ¢iftinin hizinin
diger ciftten yiiksek olmasi durumunda saatin tersi yoniinde bir doniis meydana
gelecektir. Z ekseni iizerindeki bu sapma donisi “Yaw hareketi” olarak

adlandirilmaktadir. Agisal degisim Sekil 2.1°de “¥” simgesi ile belirtilmistir.

Yalpalama (®), yunuslama (0) ve sapma (V) agilarinin tamamu literatiirde “Euler

acilar1” olarak adlandirilmaktadir.

2.2 Kinematik Denklemler

Quadrotor govde cercevesi iizerinde yaptigi hareketlerle atalet cergevesi ilizerinde
ilerlemektedir. Sekil 2.3’te govde cergevesi “G”, atalet ¢ercevesi “A” indisleri ile
belirtilmistir. U¢ boyutlu uzay iizerinde quadrotorun konumunun belirlenmesi i¢in

govde gercevesindeki hareketlerin atalet gergevesine doniistiiriilmesi gerekmektedir.
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Sekil 2.3 : Govde ve atalet gercevelerine gore quadrotor konumu.



Atalet ¢ercevesindeki dogrusal (§) ve agisal () konum denklem 2.1°de belirtilmistir.

x ®
é=[y,n= 0 (2.1)
z P

Govde ¢ergevesindeki dogrusal (V) ve agisal (y) hiz denklem 2.2’de belirtilmistir.

Vx,G 1%
Ve =Yl v= M (2.2)
VZ,G r

Denklem (2.1)’in tiirevi alinarak atalet ¢ercevesindeki dogrusal ve agisal hizlar
bulunabilir. Atalet cercevesinden govde cercevesine gecis i¢in denklem 2.3

kullanilacaktir.
E=RV, (2.3)

Denklem 2.3’teki “R” matrisi toplam rotasyon matrisini belirtmektedir. Her bir eksen

icin rotasyon matrisleri (Rx, Ry, Rz) denklem 2.4 olarak hesaplanir.

1 0 0 cosf@ 0 sinf cos¥ —sin? 0
Rx=10 cos® —sin®|, Ry=| 0 1 0 |, R=[sin¥W cos¥ 0| (2.4)
0 sin® cosd —sin@ 0 cos0 0 0 1

Toplam rotasyon matrisi (R) her bir eksen i¢in olusturulan rotasyon matrislerinin

carpimi olarak denklem 2.5 ve 2.6’da belirtilmistir.
R= Rz Ry Rx (25)

cos¥cosl cos¥sinfsin® — sin¥Ycos® cos¥sinBcos® + sin¥sind
sinPcosf sin¥sinfsin® + cos¥cos® sin¥sinfcos® — cos¥sin®
—sinf cosfsin® cosBcosd

R= (2.6)

Toplam rotasyon matrisi ortogonal oldugu icin R*=RT denilebilir. Bu matrisin tersi

atalet gercevesinden govde cercevesine gecis i¢in kullanilacaktir.

Agisal hizlarin atalet ¢ercevesinden govde cergevesine geciste kullanilan rotasyon

matrisi denklem 2.7 olarak hesaplanir ve denklem 2.8 olarakta gosterilebilir.

p1 [P 0 0
v=[ql= 0 +Rx< 6|+ Ry|0 ) (2.7)
rd Lo 0 '

p (o) 1 0 —sinf
Y:[Ql:Wn 6 Wy=10 cos® cosfsind (2.8)
r 7 0 —sin® cosOcosd



Denklem 2.8’de belirtilen W,, atalet ¢ercevesindeki agisal hizlarin gévde cergevesine
rotasyon matrisidir. Bu matrisin tersi alinarak gdvde ¢ercevesinden atalet cergevesine

gecis yapilabilir. Rotasyon matrisinin tersi denklem 2.9°da belirtilmistir.

¢ 1 sin®tand  cosdtand
n=lgl=wW,ty, w,= [0 cos® —sin® (2.9)
p 0 sin®/cos® cos®/cosb

2.3 Dinamik Denklemler

Quadrotorun motor yerlesimi ve govde yapisi tamamen simetrik ve kiitle dagiliminin
homojen oldugu varsayilirsa agirlik merkezi ve govde gergevesi orijini ayn1 noktada
olacaktir. Bu calismada diger birgok caligmada oldugu gibi esit kiitle dagilimi ve
agirlik merkezi gevresinde tam simetrik yerlesim varsayimi uygulanmistir [1-12]. Bu
durumda kiitlesel atalet matrisi denklem 2.10°da belirtildigi tizere diagonal olarak

yazilacaktir.

Ixx 0 0
I=lo I, O (2.10)
0 0 Iz
Her bir motorun olusturdugu itme kuvveti denklem 2.11’de belirtilmistir. Motor
numarast “i” indisi ile, ilgili motorun agisal doniis hiz1 “w;” ile gosterilmektedir. Her
motor doniis hizina bagli olarak kendi rotor doniis ekseni ve govde ¢ergevesi pozitif Z

ekseni kesisiminden gegen “Fi”” kaldirma kuvveti olusturmaktadir. Denklemde “k” ile

belirtilen aerodinamik kaldirma katsayisidir.
Fi= kwi?,i=1,2,3,4 (2.11)

Hava siirtiklemesinden ve rotor ataletinden kaynaklanan tork her bir motor igin
denklem 2.12°deki gibi yazilir. Denklemde “b” siiriikleme katsayisini, “If” rotor
ataletini gostermektedir. Tork denklemindeki “w;” etkisinin kii¢iikliigi goz Oniine
alinarak rotor ataleti nedeniyle olusan tork kontrolci modellemesinde
kullanilmamugtir. Fakat motor modellemesine dahil edilerek dogrusal olmayan sistem

modelinin dogrulugunun artirilmasi hedeflenmistir.
Tmi=bw? + Irwy; ,i=1,2,3,4 (2.12)

Dort motorun Z ekseninde olusturdugu toplam kaldirma kuvveti denklem 2.13’te “Tg”

olarak gosterilmistir.



Te=YF =kXiw? (2.13)

Govde tizerindeki tork (Tg) 3 bilesenden olusmaktadir. @, 6 ve ¥ agilarinin olustugu

eksenler boyunca etki gosteren Te, To Ve Ty tork bilesenleri denklem 2.14’te

belirtilmistir.
To lk(—w2 + w?)
Tc=|Te| = lk(—w? + w3) (2.14)
Tol  |[p(W —w? +w? —w2)

Denklem 2.14’te “I” motor merkezinin quadrotorun agirlik merkezine olan uzakligi
temsil etmektedir. Tork denklemlerinden de anlasilacag iizere karsilikli iki motorda
acisal hiz farki olusturularak yalpa (Tg) Ve yunuslama (Tg) torklari elde edilmektedir.
Sapma torkunu (Ty) elde etmek iginse motor giftleri gruplarnin arasinda doniis hizi

farki olusturmak gerekir.

2.4 Newton — Euler Denklemleri

Bu bolimde quadrotor iizerindeki kuvvet ve moment dengeleri incelenerek
quadrotorun atalet c¢ercevesindeki dogrusal ve acisal ivmeleri tespit edilmistir.
Quadrotor govdesini etkileyen 4 temel kuvvetten bahsedilebilir. Bunlar atalet kuvveti
(mV;), merkezkag kuvveti (y*(mVg), yercekimi kuvveti (R'G) ve motorlarin

olusturdugu kaldirma kuvveti (Tg) olarak denklem 2.15’te gosterilmistir [4].
mVg+y*(mV;) =R'G + Tg , (R'=R") (2.15)

Kuvvet denge denklemi denklem 2.15’te belirtilen “m” quadrotorun kiitlesini, “G”

yergekimi kuvvetini temsil etmektedir.

Hareket halinde olan govde gergevesinden sabit hareketsiz referans cergeve kabul
edilen atalet gergevesine gecis yapilirsa merkez kag¢ kuvveti sifirlanir [18]. Bu nedenle
atalet cergevesi kuvvet denge denkleminde denklem 2.15°te belirtilen merkezkag
kuvveti yer almayacaktir. Denklem 2.15’te merkez ka¢ kuvveti kaldirilirsa ve
denklemin her iki tarafi da toplam rotasyon matrisi “R” ile ¢arpilirsa denklem 2.16

elde edilir.

mRV; = G + RTe (2.16)
Denklem 2.16’daki quadrotorun dogrusal ivmelenmesi govde cercevesinden atalet

cer¢evesine donistiiriiliirse denklem 2.17 elde edilir. Denklem 2.18’de ag¢ilimi
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gosterilmektedir. Yer ¢ekimi kuvveti negatif Z ekseni yoniinde oldugu igin kiitle (m)
ve yergekimi ivmesi (g) ¢arpimi negatif olarak belirtilmistir. “c” kosiniis, “S” siniisii

temsil etmektedir.

mé=G+RTs , (V;=R¥ (2.17)
X 0 c¥ch c¥sOs® — sWPcd c¥PsOcd + sWsd][0
m|yl=| 0 |+ [sWch s¥WsOsd + c¥Pcd s¥PsOcd — c¥Psd||0] (2.18)
7 —mg —s6 cOsd cOcd Tg

Denklem 2.18’deki matrisin ¢6ziimii ve denklemin her iki tarafinin kiitleye (m)
boliinmesiyle ile Denklem 2.19°da belirtilen atalet ¢ergevesindeki dogrusal ivmelenme

denklemi elde edilir.

X 0 r c¥sOs® + s¥sd
J|=-g|0|+ Z|s¥sOc® — cWsP (2.19)
VA 1 cOcd

Quadrotoru etkileyen 3 tork kuvveti mevcuttur. Bunlar; agisal ivmeden kaynaklanan
atalet (Iy), sentripetal (merkezcil) kuvvet (y x (Iy)), ve cayroskopik kuvvetlerdir (£2).
Bu ii¢ torkun toplami gévde gergevesindeki toplam torku (7;) vermektedir. Denklem

2.20°de gosterilmistir.
Iy+yx{Uy)+ Q=1 (2.20)

Denklem 2.2°de belirtilen agisal hizin ve denklem 2.10°da belirtilen gévde ataletinin
tork denklemine eklenmesiyle denklem 2.21 elde edilir. Z ekseni boyunca olusan
cayroskopik kuvvetler motorun ve pervanenin toplam ataletinin (Ir) net agisal (wg)

hizla ¢arpimi olarak gosterilmistir (wg = wy — wy + wg — wy ).

P1 [x O Oy P71 [O
e =1y + lq x|10 L, O lql + ql X 10 |wq (2.21)
T 0 o L lr T L.

Denklem 2.21 sadelestirilip govde cergevesindeki agisal ivme (y) denklemin solunda

yalniz birakilirsa ve denklem gdvde ataleti matrisinin tersi (1) ile carpilirsa denklem 2.22 elde

edilir.
p Lexp (4 0
Y = 1_1 — 19 Iyyq — IT QI X 10 Wq + Tg (222)
r I,,r r 1

Denklem 2.22°deki matris ¢arpimi gerceklestirilirse ve denklem 2.23°teki atalet

matrisi ve yunuslama, yalpa ve sapma torklar1 eklenirse denklem 2.24 elde edilir.
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Ly 00 To]
1-1=[ 0 1/I,, 0 ],TG=[TH (2.23)

0 0 1/122 Ty |
(yy = 1z2)qr/Lx q/ Ly [T/ L
Y = (Izz - Ixx)pr/lyy - Ir [—p/lyy wq + TH/Iyy (2.24)
(Ixx - Iyy)pQ/Izz 0 _TlI//Izz

Govde ¢ercevesindeki agisal ivmenin (y) atalet ¢ergevesindeki agisal ivmeye (i)
¢evrilmesi i¢in denklem 2.24’{in denklem 2.26°da belirtilen agisal rotasyon matrisinin

[IP=2]

tersinin (W,?) tiirevi ile ¢arpilmas1 gerekmektedir. Denklem 2.26’da “c” kosiniis, “s

siniis ve “t” tanjant1 belirtmektedir.
. d o _ d _ 1.
fi = (wy ly) = " (wy )y + (W) (2.25)
] 0 Dcdth + sd/ch? —Psdch + Ocd/ch?
am=[0  —&s0 - —dco (2.26)
0 Pcd/ch + Dsdth/cd DsD/cO + HcDth/ch

“% (Wn‘l)” denklem 2.25’te yerine koyularak denklem 2.27’de belirtilen atalet

cercevesindeki agisal ivme (ij) elde edilir. Govde gergevesindeki acisal ivme (Y)

denklem 2.24 ile hesaplanir.

o 0 Dcdtd + sP/cH? —Dsdch + Ocd/ch? | p
g1=10 —Psd —Pcd MJFW“_ v (2.27)
4 0 dcd/ch+ Dsdth/cd  Dsd/cO + HcDth/cO|'T

Denklem 2.19°da belirtilen dogrusal ivme ve denklem 2.27°de belirtilen agisal ivme
Matlab Simulink yazilimi ortaminda quadrotorun atalet gergevesinde modellenmesi
icin kullanilmistir. Bolim 2.3 ve 2.4’te belirtilen parametreler [17] kaynagindaki

calismadan alinmistir ve Cizelge 2.1°de gosterilmistir.

Cizelge 2.1: Quadrotor parametreleri [17].

Parametre Aciklama Deger Birim
| Kol uzunlugu 0,225 m
m Agirlik 0,468 kg
k Kaldirma katsayisi 2,98 x 10°© -
b Siiriikleme katsayist 1,14 x 1077 -
Ixx X ekseni boyunca atalet momenti 4,86 x 103 kgm?
lyy Y ekseni boyunca atalet momenti 4,86 x 103 kgm?
Iz Z ekseni boyunca atalet momenti 8,8 x 10-3 kgm?
Iy Motor ve pervane atalet momenti 3,36 x 10° kgm?

12



2.5 Motor Modellenmesi

Quadrotorun Matlab Simulink ortaminda dogru modellenebilmesi i¢in motor
dinamiklerinin de goz 6niinde bulundurulmasi gerekmektedir. Aksi taktirde sistem
gercekei olmayan kaldirma kuvveti veya tork degerlerine ulasabilir. Bu kuvvetler
hesaplanarak tavan deger belirlenip al¢ak gecirgen filtreler dizayn edilse de fiziksel
olarak miimkiin olmayan siirelerde motor devri degisimleri yasanabilir. Quadrotorun
motor modellemesi olmadan yapilan simiilasyon sonuglari analiz edildiginde bu

etkilerin varlig1 gézlenmistir.

Tezde kullanmak amaciyla agirlik, calisma voltaji ve motor devri Ozellikleri
gozetlenerek DC Motor secimi yapilmistir. [18]’in quadrotor modellenmesi iizerinde
yaptig1 ¢alismada kullanilan “PJS” marka “3D 550E” model fir¢asiz dogru akim
motoru (BLDC) bu tezde de kullanilmustir. Tlgili calismada motor iireticisinin sunmus
oldugu ozellikler gercek motor lizerinde dl¢iilerek dogrulanmis ve ek olarak tireticinin
saglamadigi bazi degerler Olgtimlere dayanarak hesaplanmis. Degerler bu tezde

dogrudan kullanilmistir ve Cizelge 2.3’te belirtilmistir.

Herhangi bir zamanda motor tarafindan iiretilen tork yenilmesi gereken diger torklarin
toplami1 kadardir [18]. Armatiir besleme gerilimi ve motorun karsilastigi direng torku
rotorun doniis hizin1 belirlemektedir. Sekil 2.4’te DC motor elektrik devresi

gosterilmektedir.

Sekil 2.4 : DC motor elektrik devresi.

Motor armatiir devresi i¢in Kirchhoff kurali uygulanirsa denklem 2.28 elde edilir.

dig(t)
dt

Vi(t) = Ryi, (t) + L, + V5 (0) (2.28)
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Sargidan gecen akim dolayisiyla olusan manyetik alan armatiir iizerinde “Vg”

gerilimini olusturmaktadir.

V, () = O(t).w(t) (2.29)

Cizelge 2.2: DC motor elektrik devresi sembolleri ve anlamlari.

Sembol Aciklama Sembol Aciklama
Vi Motor besleme gerilimi Ty Uretilen tork
la Armatiir akimi Tt Motor siirtiinme tork
Ra Armatiir direnci T; Motor atalet torku
La Armatiir empedansi TL Yk torku
Vy Armatiir akisindan tiretilen gerilim Rt Sargi direnci
® Akimdan kaynaklanan manyetik alan Lt Sargi empedansi
W Rotor agisal doniisii if Sargidan gegcen akim

Armatiirlin tepkisi gibi etkiler gbz ardi edilerek manyetik alan akisi sabit oldugu

varsayilirsa aki nedeniyle olusan gerilim “Vg” denklem 2.30 ile gésterilebilir.
V(1) = K.w(t) (2.30)
“Ke” hiz katsayisi olarak adlandirilmigtir.

Olusturulan elektromanyetik tork armatiir izerinden gecen akimla dogru orantilidir ve

denklem 2.31°de gosterilmistir. “K¢” motor tork katsayisidir.
T, (t) = K.i(t) (2.31)

Toplam tork dengesi denklem 2.32°de belirtilmistir. Denklemde “B” dogrusal

stirtlinme tork katsayisini, “Tf” rotor siirtlinme torkunu, “T.” ylik torkunu, “l” rotor
ataletini temsil etmektedir.
T,(t) = (T¢(t) + Bw(t)) + T,(¢) + Lw (2.32)

Denklem 2.28 ve 2.32 yeniden diizenlenerek Laplace doniisiimii yapilirsa denklem
2.33 ve 2.34 elde edilir.

Vi(s) = Kew(s) = (Ra+sLa)la(s) (2.33)
Ty(s) = T¢(s) = Tp,(s) = (B + sl,)w(s) (2.34)

Denklem 2.33 ve 2.34 motorun Matlab Simulink modellemesinde kullanilmustir.

Tezde kullanilan motor 6zellikleri Cizelge 2.3’te belirtilmistir.

Olusturulan motor modeli besleme voltaji girdisi ile kontrol edilmektedir.

Kontrolciilerden gelecek motor doniis hiz1 girdisinin voltaj degerine ¢evrilerek motor
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modeline girdi olarak verilmesi gerekmektedir. [18] ¢caligmasinda kullanilan ve Sekil
2.5’te belirtilen motor doniis hiz1 ve besleme voltaji egrisi dogrusal hale getirilerek
motor voltaj girdileri belirlenmistir. Grafikte de goriilebilecegi tizere her 1V besleme

voltaj1 yaklasik olarak 65 rad/sn doniis hizina denk gelmektedir.

Cizelge 2.3: PSJ 3D 550E motor 6zellikleri [18].

Sembol Aciklama Deger Birim
B Dogrusal siirtiinme tork katsayisi 1.23x10° Nms
Kt Motor tork katsayisi 3.7x10° Nm/A
Ke Hiz katsayisi 7.8x10°3 Vs
La Armatiir empedansi 1.9x10°3 H
Ra Armatiir direnci 260x10°3 Ohm
900

o
o

y =65,429x + 3,6667...

S
o

i O 1 oo
S
(e

(=)
o

Lo
(]
o

Déniis Hizi

—_ b
o O
o O

Egim Cizgisi

Motor Doniis Hizi (rad/sn.)
B~
o
S

0 2 4 6 8 10 12 14
Besleme Voltaj1 (Volt)

Sekil 2.5 : DC motor besleme voltaji ile motor doniis hiz1 egrisi.
Sekil 2.5’te dikkat edilecek bir diger ayrint1 ise besleme voltajinin belli bir degerin
altinda olmasi durumunda motorun donememesidir. Ilgili ¢calismada bunun sebebi

uretilen torkun dogrusal siirtlinme tork degerini yenememesi olarak belirtilmistir.

Motor modelinde minimum voltaj degeri olarak 1,25 volt beslenmistir.
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3. KONTROLCU TASARIMI

Quadrotorun hareketi 4 farkli girdi ile saglanmaktadir. Bunlar; toplam kaldirma
kuvveti, yunuslama torku, yalpa torku ve sapma torku olarak belirtilebilir. Olusturulan
kontrolciiler irtifa ve a¢1 kontrolciisii olarak iki boliime ayrilmustir. Irtifa kontrolciisii
igin atalet gerg¢evesindeki Z eksindeki konum, ag1 kontrolciisiinde yunuslama agisi,
yalpalama acis1 ve sapma agis1 takip edilecek durumlar olarak verilmektedir.
Kontrolciiler kaldirma kuvveti ve tork degerleri kontrolii iizerine dizayn edilmistir.
Referans girdilere karsin olusmasi gereken tork ve kuvvet degerli hesaplandiktan sonra
motor agisal doniis hizlar1 hesaplanmistir. Talep olan doniis torklar1 ve itme kuvveti
degerleri vasitasiyla hesaplanan agisal doniis hizlar1 motor modeline beslenerek motor
kontrolii saglanmaktadir. PID ve LQR kontrolciiler ayr1 ayr1 dizayn edildikten sonra
bu kontrolciilerin kazang degerleri hiperbolik tanjant adaptif kontrolciide ayn1 sekilde
kullanilmistir. Degerlerin ayni sekilde kullanilmasi ile bu ii¢ kontrolciiniin

performanslarinin kiyaslanabilmesi amaglanmstir.

Bolim 2.3’te belirtildigi tizere kaldirma kuvveti ve tork girdileri 4 motorun agisal
donilis hizlarima baglidir. Doniis hizina bagli olarak pervane kanatgiklari kuvvet
meydana getirmektedir. Denklem 2.13 ve 2.14’lin birlikte ¢ozlilmesiyle 4 motorun
acisal doniis hizlart hesaplanir. Her bir motorun modeline girdi olarak verilecek motor

acisal doniis hizlar1 denklem 3.1-3.4 ile hesaplanmaktadir.

Wl:\/l_ﬁ_f_‘v (3.1)

— | _To  Tw
W2 =k "2 T (3.2)

T To Ty

4k 2kl 4b (33)

T To Ty

4k 2kl 4b (34)
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3.1 PID Kontrolcii Tasarimi

PID kontrolcii basit yapisi nedeniyle hemen hemen her sisteme kolayca
uygulanabilmektedir. Istenilen durum girdisi (input) ile mevcut durumun arasindaki
fark (hata) hesaplanarak sistem kontrol edilmektedir. Temel olarak PID kontrolclisii
denklem 3.5 ve 3.6 ile ifade edilebilir. “e(t)” hatay1, “xq(t)” istenilen durum girdisini,
“x(t)” o anki durumu, “Kp” dogrusal kazan¢ katsayisini, “K;” integral kazang
katsayisini, “Kp” tiirev kazang katsayisini ve “u(t)” kontrol girdisini gostermektedir.

PID kontrolcii semas1 Sekil 3.1°de gosterilmektedir.

e(t) = xq(t) — x(t) (3.5)

de(t)
dt

u(t) = Kpe(t) + K, [ e(t)dt + Kp (3.6)

— J’ e(t)dt K;

% e(t) » Kp QUADROTOR

x(t)|

de(t)
dt

!
&

Sekil 3.1 : PID kontrolcii semasi.

Sistem kontrol girdileri (u;) ve takip edilecek durumlar (xi) denklem 3.7°de
belirtilmektedir.

u1 T x1 VA
Ul _ [To X _|P
u3 - TG ’ x3 - 6 (37)
u4_ Tlp x4_ lIl

Verilen referans durumu (Xq) ile mevcut durum arasindaki hatanin sifir olmasi igin
denklem 3.5 ve 3.6’da belirtilen kontrol kanunu uygulanir. Sisteme verilecek kaldirma

kuvveti ve tork kontrol girdileri denklem 3.8-3.11 ile hesaplanmaktadir.

T =(g+Kp,(2a—2) + Ky, [ (20 — 2)dt + Kp , (24 — 2)) (3.8)

m
cdch

t . .
To = (Kpo(Pq — ®) + K; o [ (Pq — P)dt + Kp o (Pg — Py (3.9)
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9 = (Kpg(8q — 60) + Kig [, (84 — 0)dt + Kpg(Ba — 0D, (3.10)

Ty = (Kpyw(Pa — ) + Ky [, (Pq — P)dt + Kpy (P — )L, (311)

Kontrolcii kazang degerlerinin belirlenmesi i¢in birgok yontem bulunsa da ¢ogu zaman
iteratif yontemler ile tespit edilmektedir [3,4]. PID kontrolcii dizayn edilip simiilasyon
ortaminda modellendikten sonra denme yanilma yontemleri ile dogrusal “Kp”, integral

“Ky” ve tiirev “Kp” kazang katsayilar1 tespit edilmistir.

Kazang katsayilarinin tespitinde Cizelge 3.1°de belirtilen katsayimnin sistem ¢iktisina
etkisi goz oniinde bulundurulmustur [19]. Katsayilarin se¢iminde PID kontrolciisiiniin
en iyl performansindan ziyade Boliim 3.3’te dizayn edilecek hiperbolik tanjant adaptif
kontrolciiniin en iyi performansi gdstermesi hedeflenmistir. Ilgili kontrolciide PID
kontrolciisii hatanin yiiksek oldugu durumlarda devreye girecek ve hatayr miimkiin
olan en kisa siirede sifirlamaya calisacaktir. Hedeflenen bu durum g6z Oniine
alindiginda Cizelge 3.1°de de belirtildigi iizere ylikselme siiresini en fazla kisaltan Kp
ve K katsayilaridir. Fakat K, kazancinin yerlesme siiresini artirmasit nedeniyle
hedeflenen hizli hata sifirlanmasi etkisini olumsuz etkilemektedir ve ayni zamanda
asir1 hedef asimina neden olmaktadir. Kp kazanci bir¢ok agidan hedeflenen hizli hata
stfirlanmast durumuna katki saglamaktadir. Yiikselme siiresinde kiiglik iyilesme
saglasa da K kazancindan kaynaklanan hedef asimimi ve artan yerlesme siiresini

azaltmaktadir [19].

Cizelge 3.1: PID kazang katsayilarinin sistem ¢iktisina etkisi [19].

Kazang Yiikselme Hedef Yerlesme  Kararli Hal
Katsayisi Stiresi Asimi Stiresi Hatasi
Kp Azalma Artma Kiiciik etki Azalma
Ki Azalma Artma Artma Cok azalma
Kb Kiiciik etki Azalma Azalma Etkisiz

Tim kazang degerleri birbirlerini etkiledigi i¢in sadece Cizelge 3.1°de belirtilen
etkilerin tek basina gozetlenerek kazang degerlerinin belirlenmesi dogru degildir. Tiim
katsayilar birlikte degerlendirilmeli ve sistemin tepkisine gore arzu edilen ideal
durumun tespit edilmesi gerekmektedir. Bu bilgiler 15181nda dogru kazang degerlerinin
tespiti i¢in asagidaki iterasyon adimlari izlenmis ve Cizelge 3.2°de belirtilen kontrolcii
kazang degerleri elde edilmistir. Ilgili adimlarin takip edilebilmesi igin modelin
simiilasyon ortaminda olusturulmasi ve dogrulanmasi gereklidir. Elde edilen kazang

degerleri olusturulan hiperbolik tanjant adaptif kontrolciide de ayn1 tutulmustur.
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1- Tiim kazang katsayilarinin “0” yapilarak sistem tepkisinin analiz edilmesi ve

ihtiyaglarin belirlenmesi.

2- Yiikselme siiresinin azalmasi i¢in Kp kazancinin bir miktar artirilmasi ve

kademeli olarak artirilarak en ideal degerin tespiti.

3- Hedef agimini kontrol etmek i¢in Kp kazancinin eklenmesi ve kademeli olarak
ideal degerin tespiti.

4- Kararl hal hatasiin kaldirilmas: i¢in K; kazancinin eklenmesi ve kademeli

olarak artirilarak ideal degerin tespiti.

5- Cizelge 3.1’den faydalanarak tiim kazan¢ degerlerinin kademeli olarak
degistirilmesi ile hedeflenen kisa yerlesme siiresi ve yilikselme siiresi
degerlerine ulasiimasi. Oncelikli olarak yiikselme siiresinin kisa olmasi

gbzetlenmistir.

Cizelge 3.2: PID kontrolcii kazang katsayilari.

Kontrolcii Kp Ki Kb
Yunuslama (®) 14 4,8 9
Yalpalama (0) 14 4,8 9
Sapma () 15 6 12
Irtifa (Z) 18 8 9

3.2 LQR Kontrolcii Tasarim

Optimal kontrol teorisi lizerine kurulu olan “Linear Quadratic Regulator” (LQR)
sistem girdileri ve dinamik sistem durumlarini goz 6niine alarak minimum maliyetle
sistemin kararliligini saglamaktadir. Sistem durumlari bir kazang ile ¢arpilarak sisteme
geri beslenir. Lineer bir sistem durum-uzay (state space) denklemi olarak denklem

3.12 ve 3.13’te belirtilmektedir. “x” sistem durumu, “u” kontrol girdileri, “y” sistem

¢iktisi olarak belirtilmektedir [20].
x = Ax + Bu (3.12)
y =Cx (3.13)

Fakat sistemin kararliliginin saglanmasinin yani sira referans girdilerin takibinin de
saglanmas1 gerekmektedir. Referans girdilerin takibi i¢in hata sistemi kurulmasina
ihtiyag vardir. Ayn1 zamanda bu kontrolclide de PID kontrolciisiinde oldugu gibi

durum hatalarinin kullanilmas1 Boliim 3.3’te dizayn edilecek hiperbolik tanjant adaptif
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kontrolciisii i¢in faydali olacaktir. Bu nedenle sistem dinamikleri yerine hata
dinamikleri kullanilmistir. Eger kontrolciiler olmas1 gerektigi gibi calisiyorlarsa durum
hatalarinin oldukg¢a kiiciik olmasi beklenir. Kiiclik hata varsayimi ile sistem

dinamiklerinin durum hata dinamikleri ile birebir ayn1 sekilde ilerledigi sdylenebilir
[20].

Bu kontrolcii tiirinde sistem geri besleme kazanci (K) hesaplanarak durum
degiskenleri (x) ve istenilen referans durumlarin (x;) farki bu katsay1 ile ¢arpilir ve

sisteme girdi (u) olarak verilir.
u=—-K(x—x4) (3.14)

Kazang katsayisi ile denklem 3.12 yeniden diizenlenerek denklem 3.15°te oldugu gibi

yazilabilir.
x = (A—BK)(x—xg) (3.15)

Kazang katsayisinin belirlenmesi sistemin tepki hizi ve kontrol i¢in harcanan enerji
arasindaki tercihe baghidir. Denklem 3.16’da belirtilen maliyet fonksiyonu ayni

zamanda enerji fonksiyonu olarakta adlandirilmaktadir [20].
J = J, ("Qx + uTRw)dt (3.16)

Maliyet fonksiyonundaki “Q” ve “R” agirhk matrisleri durumlarin ve kontrol
girdilerinin maliyet fonksiyonundaki agirliklarimi gdstermektedir. “R” matrisinin
yiiksek degerlerde secilmesi sistemi daha diisiikk enerji ile dengelemek anlamina
gelmektedir. Yiiksek “Q” matris degerleri ise durum degiskenlerinde en az degisiklik

669

ile sistemin dengelenmesi anlamina gelir [20]. Kontrol edilecek degisken sayist “n” ve

13 2

kontrol girdi sayist “m” ise “Q” matrisi n x n, “R” matrisi m x m olmak {izere pozitif

kesin matrislerdir.
LQR kazang vektorii denklem 3.17 ile hesaplanmaktadir.
K =R7IBTP (3.17)

“P” matrisi pozitif sonlu diyagonal sabit matris olmakla birlikte denklem 3.18’de

belirtilen “Riccati” denkleminin ¢ziilmesi ile bulunur [20].
ATP + PA—PBR™BTP+(Q =0 (3.18)

Irtifa ve a¢1 kontrolciilerin dizayn edilmesi iizerine secilen durum vektorii (x) 8

degiskenlidir ve denklem 3.19°da belirtilmistir.
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x=[0doowywziz (3.19)

Irtifa ve agisal kontrolciilerin istenen referans ac1 ve irtifa degerlerini takip edebilmesi
i¢in iki ayr1 kontrolcii dizayn1 gerceklestirilmistir. Hesaplanacak “K” kazang vektori
sistemi belirlenen noktada stabil kalmasin1 saglamaktadir. Irtifa kontrolciisiinde ek
olarak referans degerdeki kararli hal hatasinin olusmamasi igin sisteme integral
kazanci eklenmistir. Bunun igin irtifa kontrolciisiine “w = [(y —r)” durumu

(Y]

eklenmistir. “w” durumu “y” sistem ¢iktisinin

Y
T

referans ¢iktis1 farkinin integraline
esittir. irtifa kontrolciisiine eklenen bu ilave durum ile birlikte denklem 3.12 denklem
3.20°deki halini alir.

d x]: Ax+Bu]:[Ax+Bu

at lw y—r Cx—r (3.20)

[lave durum degiskeninde eklenmesiyle denklem 3.14’te belirtilen sistem girdi vektorii
denklem 3.21°deki halini alir. “K;" integral kazanci olmak tizere; “K” sabit kazanci ile
denklem 3.17’de belirtilen ayn1 denklemle hesaplanir. Denklem 3.19°da belirtilen

durum vektori (x) ise denklem 3.22°deki gibi yazilabilir.
u=—-K(x—x4)—Kw (3.21)
x=[0dOdYYzzw] (3.22)

Kazang vektoriiniin belirlenebilmesi i¢in sistemin dogrusallastirilarak durum uzay
(state space) denklemleri olarak yazilmasi gerekmektedir [5]. Kiigiik olmasi nedeniyle
Euler agilar1 ve cayroskopik etkiler gibi ikincil etkiler yok sayilirsa denklem 2.19 ve
denklem 2.27, denklem 3.23’deki gibi dogrusal sekilde yazilabilir. Sistem herhangi bir
yiikseklikte askida ve dengede olarak dogrusallastirilirsa ayni sonuca ulagilabilir.
Ciinki askida ve dengede olan quadrotorda Euler a¢1 degisimleri cayroskopik etkiler

“0” olacaktir [5]. Kontrol girdileri (U;) denklem 3.7’de belirtildigi gibidir.

Z=U/m—g

d.) = UZ * l/Ixx (3 23)

6 =Usx /L, '
lp = U4-/IZZ

Dogrusallastirilan denklemler denklem 3.22°de belirtilen durumlar i¢in durum uzay
denklemleri olarak denklem 3.24’teki gibi yazilir. Denklem 3.18’de belirtilen
“Riccati” denklemindeki “A” ve “B” matrisleri denklem 3.24’ten alinmistir. Kazang

vektoriiniin (K) hesaplanmasinda kullanilan diyagonal “Q” matrisi ve “R” matrisi
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“Bryson” kuralina [16] gore tespit edilmistir. Bu kural maksimum kabul edilebilir
durum (x) degerine ve kontrol girdisi (U) degerine gore “Q” ve “R” matrislerinin
hesaplanabilecegini 6ne stirmektedir. Sistem dinamikleri yerine hata dinamikleri
kullanildig1 i¢in maksimum kabul edilebilir durum hatasi ve girdi hatas1 olarak
matrislerin hesaplanmas1 gerekmektedir. Denklem 3.25 ve 3.26’da belirtilen kuralda

€699

1” matris satirini, “j” ise matris stitununu belirtmektedir.

o 010000000\ /P
o) 000000000\
] 000100000]]| 6
2 000000000]]| @
y|l=[l000001000|{|w
P 000000000 ]|ly
7 0000001001{|~Zz
7 000000000/\Z
W 000000100/ \w
0 0 0 0 0
0 /I, 0 0 0
0 0 0 0 U 0
0o 0 UL, 0 0. 0
+] 0o o 0 0 U2 +| o (3.24)
0 0 0 1/, U3 0
0 0 0 O 4 0
1/m 0 0 O —g
0 0 0 O 0
1
[Qij] - (Maksimum Kabul Edilebilir Durum Degeri)? (3'25)
1
[Rij] - (Maksimum Kabul Edilebilir Girdi Degeri)? (326)

Kazang faktorii matrislerinin bu kurula gore hesaplanabilmesi i¢in quadrotorun ag1 ve
irtifa ¢alisma araliklarina ihtiya¢ duyulmaktadir. Cizelge 3.3 ve 3.4’te talep edilen
calisma araliklari kullanilarak “Q” ve “R” matrisleri tespit edilmistir. Tlgili ¢izelgedeki
calisma araliklarinin tespiti Bolim 4.1’de gosterilmistir. Bu kontrolciiniin bu
calismadaki dizayn Onceligi yiiksek referans takip dogrulugudur. Bu nedenle her
durum i¢in kabul edilebilir hata dizayn kriteri olarak %35 verilmistir. “Bryson” kurali
bu matrislerin belirlenmesinde baslangi¢ icin 1yi bir referans diizeyi vermektedir. En
1yi performans elde edilene kadar iteratif yontemler kullanilmistir fakat agirlikli olarak
bu kuraldan elde edilen sonuglar referans alinmistir. iteratif yontemler ve “Bryson

kural1” ile belirlenen “Q” ve “R” matrisleriyle yapilan simiilasyon ¢alismalarinda nihai
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olarak denklem 3.27°de belirtilen “Q” matrisi ve denklem 3.28’de belirtilen “R”

matrisi elde edilmistir.

Cizelge 3.3: Quadrotorun 6n goriilen ¢alisma araliklar1 (konum).

D 0 by Z Ui
Calisma Araligi +25° £25° £25° <0m O0<<8N
Kabul Edilebilir Hata +1,25° +1,25° +1,25° 0,256m  +04 N

Cizelge 3.4: Quadrotorun 6n goriilen ¢calisma araliklari (hiz).

® (rad/sn)  O(rad/sn)  ¥(rad/sn)  Z(m/s)

Calisma Araligi +0,6 +0,6 +0,6 15
Kabul Edilebilir Hata +0,03 +0,03 +0,03 0,75
2000 O 0 0 0 0 0 0 0 1
0 1000 O 0 0 0 0 0 0
0 0 2000 O 0 0 0 0 0
0 0 0 1000 O 0 0 0 o
Q=1 0 0 0 0 2000 O 0 0 o (3.27)
0 0 0 0 0 1000 O 0 O
0 0 0 0 0 0 1500 0 O
0 0 0 0 0 0 0 500 O
0 0 0 0 0 0 0 0 100
1 0 0 O
0 1.0 O
R = 00 1 0 (3.28)
0 0 0 1

Denklem 3.24, 3.27 ve 3.28’deki “A”, “B”, “Q” ve “R” matrisleri belirlendikten
sonra “Matlab” yaziliminda “Iqr(A,B,Q,R)” fonksiyonu kullanilarak “K” sabit
kazang vektoriiniin ve “K;” integral kazanci hesaplanmistir ve denklem 3.29°da

belirtilmektedir.

O 0 0 0 0 0 3872 2315 125
547 366 0 0 0 0 0 0 0
KIKi=1"0" 0 547 366 0 0 0 o | o | 329
0 0 0 0 428 286 0 0 0

3.3 HTAC Kontrolcii Tasarimi

Sunulan hiperbolik tanjant adaptif kontrolciisii PID ve LQR kontrolciilerin referans
takibi, basamak girdisine tepkisi ve riizgar gibi dis etkenlerden kaynaklanan
bozulmalarin sistemden atilmasi gibi performanslart goz Oniine alinarak
olusturulmustur. Kontrolcli semasi1 Sekil 3.2’de gosterilmektedir. “wi1” ve “w2”

strastyla PID ve LQR kontrolciilerinin sistem girdisindeki agirliklarini belirtmektedir.
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Kontrolcii agirliklar1 denklem 3.30°da belirtilen hiperbolik tanjant fonksiyonu ile

belirlenmektedir. “e” referans ile durum arasindaki hatay1 belirtmektedir.
w; = tanhle| ,w, =1 —w;, (3.30)

PID ve LQR kontrol girdilerinin denklem 3.30’da belirlenen agirliklar ile ¢arpilmasi

sonucu nihai kontrol girdisi (u) olusmaktadir ve denklem 3.31°de belirtilmistir.

u(t) = Up;p-Wq + uLQR. Wy (331)

~| PID |
"1t

xq (1) t
d ‘@e( )—; tanh —]
x(t)

QUADROTOR

—| LQR ______j

Sekil 3.2 : Hiperbolik tanjant adaptif PID+LQR kontrolcii semasi.

PID kontrolciisii ylikselme ve yerlesme siiresi kisa olacak sekilde, yani agresif tepki
verecek sekilde dizayn edilmistir. Buna karsin LQR kontrolciisii ile diisiik hatada
referans takibi ve sistemi daha kararli sekilde tutmak iizere dizayn edilmistir. Bu
nedenle denklem 3.31°de goriilecegi tizere hatanin biiyiik olmasi durumunda yiiksek
degerlere ulasacak “wi1” agirligi PID kontrolciisii girdisine ¢arpan olarak verilmistir.
Hata diisiik oldugunda ise “w2” agirlig1 yiiksek olacaktir ve LQR kontrolciisii devreye
girerek daha diisiik hatayla referans takibi saglayacak ve olusabilecek dig kaynakli

bozulmalara kars1 direng saglayacaktir.
Hiperbolik tanjant fonksiyonu denklem 3.32’de belirtilmistir ve Sekil 3.3’te “x” degeri
degisimi ile aldig1 degerler ¢izilmistir.

e¥—e™*

eXt+e™*

tanh(x) = (3.32)

Dizayn edilen kontrolciiler olmas1 gerektigi gibi calisiyorsa gerek aci1 gerekse irtifa
girdileri ve gerceklesenler arasinda olusan hatanin oldukca kiiciik olmasi beklenir. Bu
nedenle kiigiik hata degerleri ile yapilacak hiperbolik tanjant fonksiyonlu agirlik
hesaplamalarinda “w1” agirligi daima ¢ok kiigiik degerlere sahip olacaktir ve nihai

kontrol girdisi ilizerinde etkisi goriilemeyecektir. Bu problemin asilmasi i¢in olusacak
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hatanin  hiperbolik tanjant adaptif kontrolciisiine giiclendirilerek verilmesi

gerekmektedir.

Hiperbolik Tanjant (tanh) Fonksiyonu

[y

=
(=]

tanh (x)

= L2
o

o

=]

Tl e e e

x Acist (Radyan)

Sekil 3.3 : Hiperbolik tanjant fonksiyonu ¢iktisinin ag1 ile degisimi.

Sekil 3.3’te goriilecegi lizere belirli bir degere kadar lineer olarak sayilabilecek
fonksiyon 2 radyan acisinda 0,96 degeri ile 1 asimptotuna oldukca yaklasmaktadir.
Kontrolcti agirliklart belirlenirken 0 ila 2 radyan skalas1 kullanilirsa hiperbolik tanjant
fonksiyonu tam aralikta kullanilmis olur. Herhangi bir kontrolcii 1 degerini alarak
diger kontrolciiyii tamamen devre disi birakabilir. Hatanin ¢ok yiiksek olmasi
durumunda PID kontrolciisii tamamen devreye girerken hatanin olmamasi durumunda

ise LQR kontrolciisiiniin agirlig1 1’e esit olarak tiim kontrol gérevini iistlenecektir.

Hata kazang katsayisinin sisteme eklenmesiyle kontrolcii Sekil 3.4’te belirtildigi halini
alir. Yalpalama, yunuslama, sapma ve irtifa kontrolciileri i¢in kazang katsayisinin
dizayn parametrelerine gore ayrica hesaplanmasi gerekmektedir. Bu kazang katsayilari
Cizelge 3.3’te belirtilen 6ngoriilen ¢aligsma araliklart degerleri lizerinde simiilasyon
calismas1 yapilarak tespit edilmistir. Ac1 kontrolciileri i¢in hata en biiylik ¢alisma
araligi degerinin %10’una (2,5°~=0,043rad.) ulasirsa hiperbolik tanjant fonksiyonu
yaklagik “1” ¢iktisin1 vermesi saglanmistir. Bu sekilde kontroliin tamamen PID
kontrolciisii tarafindan yapilmasi ve bu sayede PID kontrolciisiiniin daha iyi oldugu
ozelliklerin kullanilmasi hedeflenmistir. Ayni dogrultuda irtifa kontrolciisii i¢in
maksimum kabul edilebilir hata 25cm olarak belirlenmistir. Baska bir degisle
hiperbolik tanjant fonksiyonu belirlenen dizayn sinirlar1 ¢ergevesinde kabul edilen
maksimum hata degerleri lizerinden korele edilmistir. Maksimum hatada ve tizerinde
agirhk ¢iktistnin “1” olmasi saglanmistir.  Simiilasyon denemeleri ile kazang
katsayilar1 ger¢eklenmistir. Hesaplanan hata kazang katsayilart “Ktann” Cizelge 3.5°te

belirtilmistir.
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* PID

>

xgq(t) ~ e(t) W 11 u
i UADROTOR
( : — tanh —;] G)_' Q
J LR —
Sekil 3.4 : Hata kazang katsayisi ile HTAC semasi.
Cizelge 3.5: Hata sinirlar1 ve Kenn kazang degerleri.
) 0 by Z
Hata sinir1 +0,043 rad +0,043rad +0,043rad +0,25m
Kazang (Ktanh) 50 50 50 8
Hata sinirinda Kianh degeri 0,97 0,97 0,97 0,96

Eklenen hata kazang katsayisi ile denklem 3.30 denklem 3.32°deki halini alir.

w; = tanh|K,gqnel ,w, =1 —wy (3.32)
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4. SIMULASYON SONUCLARI

Bu bolimde Matlab Simulink simiilasyon ortaminda olusturulan model
dogrulandiktan sonra kontrolciilerin performanslari c¢esitli kontrol girdileri ile
kiyaslanmistir. Kontrolciilerin performansi basamak girdisine tepkisi, referans takibi
ve rlizgar gibi dis etkenlerden kaynaklanan bozulmalarin sistemden atilmasi {izerine
tic ana baslikta irdelenmistir. Verilen basamak girdiye olan tepkileri, hedefe yerlesme
sliresi, kararli hal hatasi, hedefi asma oran1 ve hedefin %90’1na ulagsma siireleri gibi
performans kriterleri gozetilmistir. Referans takibi performansi takip siiresi boyunca

olusan hatanin incelenmesi ile tespit edilmistir.

4.1 Modelin Dogrulanmasi

Olusturulan modelin motor devirleri, ugus hizi ve calisma araliklar1 kriterleri

gozetilerek cesitli kontrol girdilerine karsin tepkileri kontrol edilmistir.

Herhangi bir irtifada askida ve dengede duran quadrotorun doért motorunun yergekimi
kuvvetini yenecek seviyede kuvvet yaratmasi gerekmektedir. Ivmenin ve Euler
agtlarmin “0” oldugu noktada denklem 2.19’da Z ekseni i¢in yazilan kuvvet dengesi

denklem 4.1°deki halini alir.
Tc—mg=20 (4.1)

Toplam kaldirma kuvveti (Tg) denklem 2.13’te belirtilmistir ve 4 motorun olusturdugu
kaldirma kuvvetinin toplamidir. Sistem dengede oldugu ve herhangi bir kuvvet
dengesizligi olmayacag: icin tiim motorlarin ayni hizda donmesi beklenir. lgili

degerler yazildiginda denklem 4.2 elde edilir.
4%2,98x107°% «w? — 0,468 x9,81 = 0 (4.2)

Denklem 4.2°nin ¢oziilmesiyle her bir motorun doniis hizi 620,61 rad/sn. olarak
hesaplanir. Sekil 4.1°de sistemin 1 metre irtifada askida ve dengede oldugu durumda
motor doniis hizi verilmistir ve hesaplanan deger ile ayni biiyiikliikte oldugu

gorilmektedir. Tiim kontrolciiler dengede iken ayni doniis hizlarim1 verdikleri icin
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sadece HTAC kontrolciisiiniin bir motorunun doniis hizi verilmistir ve tiim motorlar

ayni hizda donmektedir. Degisimin daha net goriilebilmesi igin 2 saniyelik kesit

paylasilmistir.
622

621,5
621

620,5

620

Motor Déniig Hizi (rad/sn.)

6195
20 20,5 21 21,5 22

Zaman (Saniye)
Sekil 4.1 : 1 metre irtifada askida ve dengede motor doniis hiz.

Quadrotorun atalet gergevesindeki lineer hizlarinin incelenmesi i¢in 5. saniyede
yunuslama agisina 0,4 radyan girdi verilmistir ve diger tiim kontrol girdileri “0” olarak
ayarlanmistir. X ekseni boyunca olan Vx hizinin zamana bagli degisimi Sekil 4.2°de

verilmistir.

160
140
120
100
80
60
40
20
0

Vx (m/s)

0 10 20 30 40
Zaman (Saniye)

Sekil 4.2 : 0,4 radyan yunuslama agisi ile X eksenindeki hiz (Vx) degisimi.

Sekil 4.2°de goriildiigii iizere quadrotor fiziksel olarak miimkiin olmayan hizlara
ulagsmaktadir. Modelin daha gergekgi sonuglar vermesi i¢in hava siiriikleme direncinin

de modellenmesi gerekmektedir.
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Aerodinamik siiriikkleme kuvveti (Fp) hizin karesi ile dogru orantilidir ve denklem
4.3 te belirtilmistir.

Fp =5 pCpAV? (4.3)

Denklem 4.3’te “Cp” aerodinamik siiriikleme katsayisi, “A” havanin garptig1 yiizey,
“p” hava yogunlugu ve “V” dogrusal hiz1 belirtmektedir. Aerodinamik siiriikleme
katsayist [21] ¢alismasindan dogrudan alinmistir ve Cizelge 4.1°de gosterilmektedir.
Ilgili calismada c¢esitli quadrotorlarin aerodinamik siiriikleme katsayis1 riizgar
tiinelinde Ol¢iilmiistiir. Yine kii¢iik boyut ve diisiik hizlar varsayimi ile bu katsay1 ve

hava yogunlugu sabit olarak diisiiniilmiistiir.

Hareket boyunca degisen quadrotor agilari nedeniyle hiicum agisinin da dikkate
alinmasi1 gerekmektedir. Hiicum agisina bagli havanin dik agiyla c¢arptigi alan
degisimlerinin de eklenmesi ile X, Y ve Z cksenleri boyunca hareket igin sirasiyla
denklem 4.4, 4.5 ve 4.6 yazilir. “Axy” X-Y kesitinin yani quadrotora alttan veya iistten
bakildiginda goriilen yiizey alanidir. “Axz” ise X-Z veya Y-Z Kkesiti boyunca olan
alandir. X-Z ve Y-Z Kesitleri quarotorun simetrik sayilan yapisi nedeniyle birbirine
esit sayillmistir. Quadrotor iizerindeki tiim aksamlarin simetrik olarak yerlestigi
varsayimi ile tim yan kesit alanlar1 arasinda fark bulunmayacaktir. Pervanelerin

alanlart siiriikleme direncinde hesaba katilmamaistir.
Fpx = %pCDVXZ(AXY * |sinf| + Axz * |cosO|) (4.4)
Fpy = %pCDVYZ(AXY * |sin®@| 4 Axz * |cosP|) (4.5)
Fpz= %pCDVZZ(AXy * |cosO x cos®@| + Ayx, * (|sinf| + |sind])) (4.6)

Hiicum acis1 hesaplanirken tiim Euler agilarinin dikkate alinmas1 modelin dogrulugunu
artiracaktir. Fakat yliksek hizlara ¢ikilirken tiim agilarda ayni anda biiylik degerlerin
beklenmemesi ve diisiik hizlarda aerodinamik siiriikleme kuvvetinin yok sayilabilecek
ol¢iide kiigiik olmas1 nedenleriyle X ve Y eksenleri i¢in sadece ilgili eksenin agisi
dikkate alinmistir. Z ekseni boyunca harekette X-Y kesiti yiizey alaninin diger
eksenlerdekine oranla 4 kat daha biiyilk olmasindan dolayr tiim agilar dikkate

alinmastir.

Aerodinamik siiriikleme kuvvetinin denklem 2.19’daki Newton-Euler denklemine

eklenmesi ile denklem 4.7 elde edilir.
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X 0 r c¥YsOsD + s¥sd
yl=-g|0|+ ;G S¥sOc® — c¥sP| +
Z 1 cOcd
) w? 0 0 s6 cd 14
—pCp| 0 V2 0| s® cd [ XY] (4.7)
2m AXZ
0 0 V,2|lcfc® sO +sP

Cizelge 4.1: Aerodinamik stiriikleme hesaplamalarinda kullanilan degerler.

Sembol Aciklama Deger Birim
Co Aerodinamik siiriikleme katsayisi 0,4 -
) Hava yogunlugu 1,2 kg/m?®
Axy X-Y kesit alanm1 0,08 m?
Axz X-Z kesit alani 0,024 m?

Hava direnci kuvvetinin de modele eklenmesi ile birlikte 0,4 radyan yalpalama agisi

girdi olarak verilmistir ve X ekseni boyunca lineer hiz Sekil 4.3’te gosterilmistir.

Vx (m/s)
=~ N oo

0 10 20 30 40
Zaman (Saniye)

Sekil 4.3 : 0,4 radyan ag1 girdisine karsin X ekseninde lineer hiz degisimi.
Sekil 4.3’te goriilebilecegi lizere 0,4 radyan yalpalama agisi degerine karsin quadrotor
X ekseni boyunca 12,1 m/s hiza ulasabilmektedir. Modellenen aerodinamik siiriikleme
kuvveti quadrotorun dogrusal hizini belli bir seviyede sinirlandirarak beklenen sonucu

vermektedir.

Sistemin ¢alisma limitlerinin belirlenmesi i¢in kuvvet dengesi denklemleri
kullanilmistir. Denklem 4.7°de belirtilen kuvvet dengesi denklemlerinde, Z ekseni
kuvvet dengesi denklemi sadece yunuslama agisinin 0’dan farkli bir deger aldigi

diistiniilerek yazilirsa denklem 4.8 elde edilir.

0=-mg + Xi,(k *w;?) = cosf (4.8)
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En biiyiik kaldirma kuvvetini olusturmak igin dort motorunda agisal hiz iist limiti olan
1200 rad/sn. degerinde ¢alistig1 varsayilirsa yunuslama agisi en fazla 1,3 radyan (74°)
degerini alabilir. Ayn1 yontem ile yalpalama agis1 hesaplanirsa ayni sonug ¢ikacaktir.
Motorlarin farkli hizlarda donmesi sonucu Euler agisinda degisiklik elde edilecegi igin
tiim motorlarin ayn1 hizda donerek sifirdan farkli bir Euler agis1 olusturmasi miimkiin
degildir. Bu nedenle sistem yercekimi kuvvetini yenecek kaldirma kuvvetiyle birlikte
1,3 radyan yunuslama agisina asla ulasamaz. Ek olarak sistemin dis etkilerden
kaynaklanan bozulmalar1 sistemden atmasi gerekmektedir. Ayn1 zamanda yunuslama
disinda kalan agilara da girdi verilebilir. Tiim bu durumlar g6z 6niine alinarak ¢alisma
aralig1 dizayninda Boliim 4.4’te belirtilen 15 m/s ile esen sert riizgarin etkisi kadar
emniyet payr birakilmigtir. 15 m/s hizla negatif Z ekseni boyunca esen riizgarin
quadrotor lizerinde 10,8 N kuvvet olusturacag: ilgili boliimde hesaplanmistir. Disg
etkilerden kaynaklanan bozucu kuvvetinde (Tp) eklenmesiyle denklem 4.9

olusturulmustur.
0=—-Tp—mg + Xi(k *w;?) * cos® (4.9)

fgili degerlerin yerine yazilmasiyla birlikte yunuslama agisina en fazla 0,46 radyan
(26°) deger verilmesi gerekliligi hesaplanmigtir. Yunuslama agisindaki sonug goz
Ontine alinarak ac1 kontrolciilerinde referans girdi dizayn siir1 0,46 radyan

belirlenmistir.

Yalpalama veya yunuslama agisina dizayn sinir1 olan 0,46 radyan agis1 verildiginde
Sekil 4.4’te gosterildigi lizere quadrotor 13,2 m/s hiza ulagsmaktadir. Bu sonug gz
Oniine alinarak herhangi bir eksendeki lineer hizin en fazla 15 m/s olmasi gerekliligi
On goriilmistiir. Bu dizayn kriterinin gecerliligi ileriki boliimlerde yapilan simiilasyon

denemelerinde kontrol edilmistir.

16
14
12

10

Vx (m/s)

(=R S A

0 10 20 30 40
Zaman (Saniye)

Sekil 4.4 : 0,46 radyan ac1 girdisine karsin X ekseninde lineer hiz degisimi.
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Hiperbolik tanjant adaptif kontrolciisii i¢in belirlenen agirliklarin degisimi, yalpalama

acisina 1. saniyede 0,5 radyan basamak girdisi verilerek Sekil 4.5’te gdsterilmistir.

12 0,6
1 0,5
)E{) =
En 0.8 0,4 2:‘
S 06 03 &
204 02 &
M et
0,2 0,1
0 0
0 1 5
Zaman (Saniye)
—WI1 Agirhigi ——W2 Agirhg Yalpalama Hatas1

Sekil 4.5 : HTAC kontrolcii agirliklar: ve yalpalama agis1 degisimi.

Grafigin sol ekseninde HTAC tarafindan PID ve LQR kontrolciilerine verilen
agirliklarinin degisimi goriiliirken sag ekseninde ise 0,5 radyan basamak girdisi degeri
sonucu olugan hata ve bu hatanin zamana bagli olarak kapanmasi goriilmektedir. 1.
saniyede verilen basamak girdisi sonucu hata 0,5 radyana ¢ikmistir ve girdi anina
kadar 1 degerinde olan “w>” agirlig1 0 degerine, “w1” agirhigi ise 1 degerine ulagsmistir.
Kontrolciiniin gorevini yaparak hatay azaltmasi sonucu 1,98 saniyesinde “w1” agirligi
azalmaya baglamistir. Kirmiz1 kesikli ¢izgi ile gosterilen bu anda hata degeri 0,045
radyan degeri civarindadir ve Boliim 3.3’te belirtilen hata sinir1 degeri ile aynidir. Bir
baska degisle sistem dizayn edildigi sekilde 0,046 radyan (2,5°) degerinin {izerindeki

tiim hatalar i¢in “w1” agirhigi 1, “w2” agirligimi 0 olarak vermektedir.

4.2 Basamak Girdisi

Ac1 kontrolciilerine 1. saniyede 0,1 ve 0,3 radyan, irtifa kontrolciisiine ise 1 metre
basamak girdileri verilerek kontrolcii performans kriterleri analiz edilmistir. Kontrol

kriterleri agagida belirtilmistir.
e Yiikselme siiresi (tr): Ciktinin son degerin %10’undan %90’ina ulagma siiresi.

e Enbiiyiik yiizde hedef asimi: En yiliksek deger ile son deger farkinin son degere

boliinmesi ile elde edilen yiizdesel deger.

e Yerlesme siiresi (ts): Ciktinin referans deger lizerine yerlesme siiresi.
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e Kararli hal hatasi (ess): Ciktinin oturdugu son deger ile verilen referans deger

arasindaki fark.
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Sekil 4.6 : Yalpalama agis1 (@) 0,1 radyan basamak girdisi ve sistem tepkisi.
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Sekil 4.7 : Yunuslama agis1 (0) 0,1 radyan basamak girdisi ve sistem tepkisi.
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Sekil 4.8 : Sapma acis1 (¥) 0,1 radyan basamak girdisi ve sistem tepkisi.
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Sekil 4.9 : Irtifa (Z) 1 metre basamak girdisi ve sistem tepkisi.
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Sekil 4.10 : Yalpalama acis1 (@) 0,3 radyan basamak girdisi ve sistem tepkisi.
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Sekil 4.11 : Yunuslama agis1 (0) 0,3 radyan basamak girdisi ve sistem tepkisi.
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Sekil 4.12 : Sapma agis1 (W) 0,3 radyan basamak girdisi ve sistem tepkisi.

Cizelge 4.2: Yalpalama agis1 basamak girdisi kontrolcii performans kiyaslamalari.

®=0,3 radyan LOR PID HTAC
Yiikselme siiresi (Sn) 3,75 0,88 0,90
Hedef asimi1 (%) 0 15 0
Yerlesme stiresi (Sn) 9,7 10,15 2,68
Kararl hal hatas1 (rad) 0 0 0

Cizelge 4.3: Yunuslama agis1 basamak girdisi kontrolcii performans kiyaslamalari.

0=0,3 radyan LQR PID HTAC
Yiikselme siiresi (sn) 3,22 0,78 0,78
Hedef asim1 (%) 0 16 0
Yerlesme stiresi (sn) 8,44 11,02 2,55
Kararli hal hatasi (rad) 0 0 0

Cizelge 4.4: Sapma agis1 basamak girdisi kontrolcii performans kiyaslamalari.

¥=0,3 radyan LOR PID HTAC
Yiikselme siiresi (sn) 3,22 0,93 0,95
Hedef asim1 (%) 0 16 0
Yerlesme siiresi (sn) 8,47 9,15 2,61
Kararli hal hatasi (rad) 0 0 0

Cizelge 4.5: Irtifa yiiksekligi basamak girdisi kontrolcii performans kiyaslamalari.

Z=1 metre LQOR PID HTAC
Yiikselme siiresi (sn) 1,27 0,66 0,69
Hedef asimi1 (%) 0,26 12,9 0
Yerlesme siiresi (sn) 2,59 6,74 15
Kararli hal hatas1 (m) 0,005 0 -0,004

Sekil 4.6 ile 4.12 arasinda gosterilen basamak girdisine tepki grafiklerinden de
goriilebilecegi iizere hiperbolik tanjant adaptif kontrolcii (HTAC) hatanin yiiksek
oldugu 1. saniye aninda PID kontrolciisii gibi tepki vermektedir fakat hata kiigiildiik¢e
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LQR kontrolcii &zelligini gostermektedir. Bu gecis Sekil 4.13’de rahatlikla
goriilebilmektedir. “w2” agirlik ¢arpani “1-wi” degerine sahiptir ve “w1” agirliginin

¢iziminin tamamen tersidir.

Cizelge 4.2, 4.3 ve 4.4 ac1 kontrolciilerinin 3 kontrol yonteminde de performanslarini
gostermektedir. Hiperbolik tanjant adaptif kontrolciiniin yiikselme siiresi PID ile ayn
iken hedefe ulastiginda LQR kontrolcii 6zelliklerini gostererek hedef agimi

yerlesme siiresinde %80’lere varan iyilesme saglanmistir.

Cizelge 4.5°te irtifa kontrolciilerinin 1 metre biiyilikligiindeki basamak girdisi
performanslart  gosterilmektedir. Hiperbolik tanjant adaptif kontrolcii ag1
kontrolciilerinde de oldugu gibi yerlesme siiresini kisaltmistir. LQR ve HTAC
kontrolciilerinde kararli hal hatasi1 0,5 santimetre ile yok sayilacak diizeydedir buna

karsin PID kontrolciide kararli hal hatasini bulunmamaktadir.
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Sekil 4.13 : Sistem ¢iktis1 ve “w1” agirliginin degisimi.
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Sekil 4.14 : Basamak irtifa girdisi, sistem ¢iktis1 ve “w1” agirliginin degisimi.
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4.3 Referans Takibi

Agci ve irtifa kontrolciilerin kare dalga, siniizoidal ve dogrusal olmak iizere ii¢ farkli
referansin takibindeki performanslar1 irdelenmistir. Yunuslama, yalpalama ve sapma
ac1 kontrolciileri verilen referans girdilere benzer tepkiler verdigi i¢in her bir referans

girdisinin sonucu tiim bu agilar i¢in gosterilmemistir.
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Sekil 4.15 : Yalpalama agis1 dogrusal referans girdisi takibi.
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Sekil 4.16 : Yalpalama agis1 dogrusal referans takibi hatasi.

Sekil 4.15’te yalpalama agis1 kontrolciilerine zamana bagli a¢1 degerleri dogrusal
degisimlerle referans girdi olarak verilmistir. Sekil 4.16°da ise verilen referansin takibi
boyunca gerceklesen hata gosterilmistir. Her iic kontrolciide dogrusal referans
takibinde iyi performans gostermistir. Sekil 4.16’daki hata grafigi incelendiginde
HTAC ve LQR kontrolciiler hemen hemen ayni performansi gosterirken PID

kontrolcii daha yiiksek hata degerleri ile referansi takip edebilmistir.
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Sisteme siniizoidal sapma (W) agis1 referans girdisi verilmistir. Referans siniis
dalgasinin dalga yiiksekligi 0,4 radyan ve frekansi 4 rad/sn olarak ayarlanmistir. Sekil
4.17°de kontrolciilerin tepkilerini daha rahat gorebilmek i¢in dalganin kisa bir kismi
gosterilmistir. Sekil 4.18°de ise verilen siniizoidal dalgaya karsin sistemlerde olusan

hata verilmistir.
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~— Referans —HTAC LQR —PID
Sekil 4.17 : Sapma agis1 siniizoidal referans takibi.
0,3

¥ Hata (Radyan)

——HTAC

do
Zaman (Saniye)
Sekil 4.18 : Sapma acis1 siniizoidal referans takibi hatasi.
Sekil 4.17°de agikga goriildiigii lizere yiiksek frekanshi ve dalga yliksekligine sahip
sinlis dalgasini en yakin sekilde LQR kontrolcii takip etmektedir. HTAC kontrolciisii
ikinci sirada gelirken PID kontrolciisii belli sabit bir gecikme ile referansi takip

edebilmektedir. Sekil 4.18’te belirtilen hata grafiginde bu durum daha net

gozlenebilmektedir.
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Sekil 4.20 : Yunuslama agis1 kare dalga referans takibi hatasi.

Sekil 4.19°te yunuslama agisina referans girdisi olarak yiiksekligi 0,3 radyan, genisligi
2,5 saniye ve periyodu 5 saniye olan kare dalga verilmistir. HTAC kontrolcii basamak
girdisindeki performans iistlinliiglinii ayn1 sekilde bu kare dalga i¢inde gostermektedir.
LQR kontrolcii bu periyod ve genislik degerlerinde referansa ulasamamaktadir, PID
kontrolcii ise referans degeri agsmaktadir. Sekil 4.20°de belirtilen kare dalga referansi
takibinde olusan hata grafiginde de goriilebilecegi lizere sadece HTAC kontrolciilii
quadrotorun hatas1 belirli siire boyunca “0” degerinde kalabilmistir. LQR kontrolcii

sinlizoidal dalgada ki yliksek referans takip performansini anlik olarak degisen

referans girdisinde gosterememistir.
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Sekil 4.21 : Irtifa (Z) dogrusal referans girdisi takibi.
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Sekil 4.22 : Irtifa (Z) dogrusal referans girdisi takibi hatas.

Sekil 4.21°de quadrotora Z ekseninde yani irtifa olarak zaman bagli dogrusal referans
girdileri verilmistir. Ug kontrolciide 10 santimetre hataya bile ulagmayan iyi
performans ile referansi takip etmeyi basarmistir. Sekil 4.22°de belirtilen hata grafigi
incelendiginde sadece PID kontrolciisiinliin hatay1 sifirlayabildigi goriilmektedir.
HTAC ve LQR kontrolciiler ani degisimlerde PID kontrolciiden daha iyi performans
gostermektedir. Dogrusal irtifa referansi takibinde PID kontrolciisii, dogrusal ag1
referans takibinde olanin aksine, LQR ve HTAC kontrolciilerden daha iyi performans

gostermektedir.
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Sekil 4.23 : irtifa (Z) siniizoidal referans girdisi takibi.
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Sekil 4.24 : irtifa (Z) siniizoidal referans girdisi takibi hatasi.

Sekil 4.23’te irtifa kontrolciilerine 2 rad/sn. frekansinda ve 1 metre dalga
yiiksekliginde siniizoidal referans dalgasi verilmistir. Ug kontrolciiniin performansida
birbirine yakinken en iyi performansi LQR kontrolciisii gostermistir. Sekil 4.24°te
gosterilen siniizoidal referans takibindeki hata grafigine bakildiginda LQR ve HTAC

kontrolciilerinin referans takibindeki hatalarin birbirine ¢ok yakin oldugu goriilebilir.
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Sekil 4.25 : irtifa (Z) kare dalga referans takibi.
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Sekil 4.26 : Irtifa (Z) kare dalga referans takibi hatas.

Sekil 4.25te irtifa kontrolciisiine genisligi 5 saniye, yiiksekligi 1 metre ve periyodu 10
saniye olan kare dalga referans1 verilmistir. Sekil 4.26°da goriilecegi lizere HTAC ve
LQR kontrolciilerinin performansi birbirine olduk¢a yakindir ve PID kontrolciisiinden

daha iyidir.

4.4 Bozucu Etkilerin Sistemden Atilmasi

Quadrotor iizerinde riizgar gibi ¢esitli dis kaynakli bozucularin etkisi daima olacaktir.
Bu etkinin sistemden atilma performansini goérebilmek icin bozucu kaynagin
simiilasyon ortaminda modellenmesi gerekmektedir. Fakat bu tezin amaci dogrudan
bozucu etkilerin analizi olmadig1 i¢in kompleks modeller olusturulmamistir. Bunun
yerine tek eksenli tekil veya ardigik giiriiltiiler eklenmistir. Her bir kontrolciiniin bu

bozulmalara kars1 gosterdigi siiriikleme birbirinden bagimsiz irdelenmistir.

Irtifa kontrolciisii iizerinde Z ekseni boyunca esen riizgarin etkisini gérmek icin akisin
quadrotor lizerinde olusturdugu kuvvetin hesaplanmasi gerekmektedir. Denklem 4.10
vasitastyla akigkanin herhangi bir yiizey lizerinde olusturdugu kuvvet hesaplanabilir.

Fr = pVEA (4.10)
Denklemde kullanilan degerler asagida belirtildigi gibidir.
e Hava yogunlugu(p) = 1,2 kg/m?®
e Riizgarin carptig1 yiizey alan1 (A) = 0,08 m?

e Riizgar hiz1 (Vr) = Cizelge 4.6’daki degerler kullanilmigtir (m/s).
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Cizelge 4.6: Riizgar hizina karsin olusan riizgar kuvveti degisimi.

Riizgar Hiz1 (m/s) Fr (N)
10 4,8
15 10,8

Riizgarin quadrotor iizerinde olusturdugu kuvvet Z ekseni hareket denklemlerine

dogrudan eklenmistir ve Sekil 4.27°de gosterilmistir.

1

Kuvvet (N)

14 16 18 20 22 24
Zaman (Saniye)

Sekil 4.27 : Negatif Z ekseni boyunca etkileyen riizgar kuvveti.
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Sekil 4.28 : 4,8N riizgar kuvvetine karsin sistem tepkisi.

Sekil 4.27°de 10 m/s hizda negatif Z ekseni boyunca esen riizgarin quadrotor iizerinde
olusturdugu kuvvet gosterilmistir. Bu kuvvet 0,2 saniye boyunca ve 1 saniye aralikla
uygulanmistir. Sekil 4.28’de goriildiigii tizere hiperbolik tanjant adaptif kontrolci dig
etkenden kaynaklanan bozucuyu sistemden rahatlikla atmaktadir ve diger

kontrolciilerden daha iyi performans gdstermistir.
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Sekil 4.29°da 15 m/s hizla negatif Z ekseni boyunca yiiksek siddetle esen riizgarin

quadrotor {lizerinde olusturdugu kuvvet gosterilmistir.
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Sekil 4.29 : Negatif Z ekseni boyunca etkileyen riizgar kuvveti.
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Sekil 4.30 : 10,8N riizgar kuvvetine karsin sistem tepkisi.

15 m/s hizda uygulanan kuvvetli riizgar etkisini hiperbolik tanjant adaptif kontrolcii

en hizli sistemden atarak quadrotoru referans noktasina getirmistir.

Ac1 kontrolciilerine riizgar etkisi irtifa kontrolciisiinde oldugu gibi dogrudan riizgar
kuvveti olarak verilememektedir. Bunun sebebi dogrusal esen riizgarin dogrusal
konum {izerinde etkili olmasidir. A¢1 degisimleri iizerindeki en dogru riizgar etkisi
analizi tlirbiilans modellemesi ile yapilabilir. Bu bdliimiin amaci bozucu etkilerin
sistemden atilmasin1 gérmek oldugu i¢in ag1 kontrolciilerine riizgar etkisi dogrudan
acisal ivme degisimi olarak verilmistir. 0,2 saniye boyunca 4 rad/s?> Euler agilar
tizerine bozucu etki verilmistir. Tiim kontrol yontemlerinin yalpalama agis1 iizerine

verilen bozulmalari sistemden atma performansi Sekil 4.31°de goriilebilir.
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Sekil 4.31 : Yalpalama acis1 iizerine negatif 4 rad/s?> bozucu ivme verilmesi.

Dis etmenden kaynaklanan bozulma LQR kontrolciisii tarafindan hizli sekilde
sistemden atilsa da referans degere tekrar oturmasi uzun siirmiistiir. Hiperbolik tanjant

adaptif kontrolcii dis etkiye ge¢ tepki gosterse de en hizli sekilde referans degere

ulagmustir.

4.4 Enerji Tiiketimi

Bir motorun anlik enerji tiiketimi iirettigi tork ve agisal hizinin ¢arpimina esittir. “i"

indisi motor numarasini belirtmek {lizere anlik enerji tiiketimi denklem 4.11 ile
hesaplanabilir.

Pi = Tl'Wl', i = 1,2,3,4 (411)

Tork degeri “Nm” ve motor donilis hiz1 “radyan/saniye” olarak olgiiliir ve carpimi
“joule/saniye” Dbirimiyle saniye basina gii¢ tiikketimini verir. Her bir kontrol
yonteminde motorlarin gii¢ tiiketim profillerini gérmek i¢in 6ncelikle yunuslama ve

yalpalama agilarina Sekil 4.32°de gosterilen referans girdi degerleri verilmistir.
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Sekil 4.32 : Yunuslama ve yalpalama agilarina verilen referans takip girdisi.
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Verilen referans ac1 degerlerine karsin ii¢ kontrol yontemi i¢inde motorlarin anlik

giic tiikketim profili Sekil 4.33, Sekil 4.34 ve Sekil 4.35’te verilmistir.
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Sekil 4.33 : PID kontrolciisii motor gii¢ tiiketim profili.
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Sekil 4.34 : LQR kontrolciisii motor gii¢ tiiketim profili.
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Sekil 4.35 : HTAC kontrolciisii motor gii¢ tiiketim profili.
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Grafiklerde goriilecegi lizere 2 ve 4 saniyeleri arasinda gergeklesen keskin manevra ile
birlikte motor gligleri arasinda biiylik farkliliklar olugsmustur. Her 3 kontrol
yonteminde de bu keskin manevrayr yerine getirmek i¢in 3. motor en biiyiik gii¢
degerine ulagsmistir. Bu deger HTAC ve LQR kontrolciilerinde 60 joule/sn. iken PID
kontrolciisii 36 joule/sn. olarak belirlenmistir. Calisma motor modeli iizerinde
yapildigr i¢in ani motor hizi degisimleri fiziksel olarak mimkiindiir fakat motor
stiriiciilerinin ani yiiksek gii¢ tiiketimli kontrolcii taleplerine yanit verebilmesi
gerekmektedir. Ayn1 zamanda bu anlik gii¢ yiikii durumu elektrik sistemi dizayninda

g6zOniiniinde bulundurulmalidir.

Ucg kontrol yoéntemi iginde sert manevranin gergeklestigi 2 ve 4 saniye arasindaki 4
motorun toplam enerji tiiketimi Sekil 4.36’da gosterilmistir. HTAC kontrolciisii LQR
kontrolciisiiniin enerji tiikketim profiline paralel ilerlemektedir. Anlik gii¢ gereksinimde
tepe noktalari incelendiginde kontrolciiler arasinda en fazla %5 fark oldugu

goriilmektedir.
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Sekil 4.36 : Dort motorun toplam giig tiiketimi.
Anlik gii¢ tiiketimi degisimlerine bakilarak bir sistemin diger sistemden daha fazla
enerji tiikettigini sOylemek miimkiin degildir. Bunun i¢in belirlenen bir aralikta anlik
giic tiiketim degerlerinin integralinin alinmasi gerekmektedir. 2 ve 4 saniyeleri
arasinda gergeklesen keskin manevradaki toplam gii¢ tiikketimleri denklem 4.12, 4.13

ve 4.14’te verilmistir.
Enrac = Yoy [, Tiwgdt = 231 joule (4.12)

Eyor = Ty [} Tiwydt = 233 joule (4.13)
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Epip = Ty J) Twidt = 240 joule (4.14)

Ilgili aralikta HTAC kontrolciisii LQR kontrolciisii ile ayn1, PID kontrolciisiinden ise
%4 daha az enerji tiiketmistir. Diger tiim performans kriterleri gibi enerji tiiketimi de
kontrolcii kazanclar1 belirlenirken dizayn Onceliginin ne olduguna baglidir. Yiiksek
dogrulukta referans takibi i¢in dizayn edilen LQR enerji tilketiminde daha iyi
performans sergilemektedir. Hata disik oldugunda HTAC kontrolci LQR
kontrolciisii gibi davrandigi i¢in referans takibi boyunca LQR kontrolciisiiniin enerji

tiiketimine paralel bir profil izlemektedir.
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5. SONUCLAR

Gilin gegtikge kullanimi artan ve kullanim alanlar1 genisleyen insansiz hava araglari
icin bircok ¢alisma yiiriitiilmektedir. insansiz hava araglarmnin igerisinde quadrotorlar
bircok avantaji nedeniyle 6ne ¢ikmaktadir. Quadrotor sisteminin yiiksek derecede
lineer olmayan yapiya sahip olmasi kontroliinde zorluklara neden olmaktadir. Bu
zorluklarin asilmasi i¢in kontrolcii dizaynit ve dogrulamasi lizerine bir¢ok ¢alisma
yapilmaktadir. Quadrotor kontrolcii ¢aligmalart konusunda literatlir arastirmasi

yapilarak Boliim 1.2°de sunulmustur.

Bu tezde lineer kontrol yontemlerinden PID ve LQR kullanilmistir. Bu iki kontrol
yonteminin degisken agirliklarla birlikte kullanilmast ile {i¢iincii bir kontrolcii dizayni
gerceklestirilmistir ve bu kontrolciiye “Hiperbolik Tanjant Adaptif Kontrolcii
(HTAC)” ismi verilmistir. PID ve LQR kontrolciilerin agirliklar1 referans girdi ile
gerceklesen durum arasindaki hatanin biiyiikliigiine gore belirlenmistir. Hiperbolik
tanjant trigonometrik fonksiyonunun etkin sekilde kullanilabilmesi i¢in fonksiyon
ciktilar1 incelenerek dizayn parametreleri igerisinde bulunan hata toleranslar
dogrultusunda hata kazang¢ faktorii ile giiglendirilmistir. Bu vesileyle hata alt ve iist
sinirlarinda agirliklarin tamamen 1 veya 0 degerini alabilmesi saglanmstir. Belirlenen
hata tolerans limitleri dogrultusunda, st limite yaklasildikga PID kontrolciisiiniin
agirligi artmaktadir. Bu sayede daha hizli hatay1 kapatacak sekilde dizayn edilen PID
kontrolciisiiniin bu 6zelligi kullanilmas1 hedeflenmistir. Hata azaldik¢a referans takibi
ve dis kaynakli bozulmalarin sistemden atilmas1 performansi daha iyi olarak dizayn

edilen LQR kontrolciisiiniin agirhig artmaktadir.

Kinematik, dinamik ve Newton-Euler denklemleri tespit edildikten sonra Matlab
Simulink yaziliminda simiilasyon ortaminda quadrotorun lineer olmayan modeli elde
edilmistir. DC motorun modellenmemesi durumunda sistemin gercek¢i olmayan
biiyiikliikte motor doniis hizlarina ulastigi ve fiziksel olarak miimkiin olmayan
stirelerde motor devri degisimi gergeklestigi goriilmiistiir. Bu nedenle fir¢asiz DC
motor modeli olusturulmustur. Olusturulan modeller tizerinde LQR, PID ve HTAC

kontrol yontemlerinin performanslart incelenerek birbirleriyle kiyaslanmustir.
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Quadrotora cesitli yalpalama ve yunuslama agilar1 verilerek atalet gercevesindeki
dogrusal hizlar1 gézlenmistir. Aerodinamik siiriiklemenin modellenmedigi durumda
sistemin mimkiin olmayan ylikseklikte hizlara ulastig1 goriilmistiir. Aerodinamik
stirikleme modeli Euler-Newton denklemlerine eklenerek modelin dogrulugu

arttirllmastir.

Sisteme irtifa ve ag1 kontrolii i¢in ¢esitli biiyiikliikklerde basamak girdileri verilmistir.
Ug kontrolcii ile de kontrol saglikl1 olarak saglansa da HTAC birgok acidan diger iki
kontrolciiden ¢ok daha iyi performans gostermistir. Ikinci olarak siniizoidal dalga, kare
dalga ve dogrusal referans olmak tizere 3 farkli referans takip girdisi verilmistir. LQR
kontrolcii dogrusal degisimlerde referans takibi konusunda oldukca yiiksek
performans gostermistir fakat kare dalga gibi keskin gegislerin oldugu referansta ise
vasat performans sergilemektedir. Bu durum kontrolcii kazanglart degistirilerek
diizeltilebilir fakat bu ¢calismadaki LQR kontrolciisiiniin dizayn amaci1 yiiksek manevra
yetenegi olmayip hatanin diisiik oldugu durumlarda yiiksek dogrulukla referans
takibini saglamasidir. LQR kontrolciisii ise sisteme yiliksek manevra yetenegi
kazandirilmasi durumunda referans takibi performansinda diisiis oldugu simiilasyon
ortaminda yapilan denemelerde goriilmiistiir. PID kontrolcii ise keskin gegislerdeki
tepki stiresi kisalig1 nedeniyle LQR’e nazaran daha iyi performans gostermektedir.
Fakat bu kontrolciide de hedef asimi1 oldukga yiiksek degerlere ulasmaktadir. HTAC
kontrolcii basamak girdisindeki performansini kare dalga referansinda da siirdiirerek
diger iki kontrolciiden ¢ok daha iyi performans sergilemistir. Quadrotor tizerinde etkin
olan sert esen riizgardan kaynaklanan kuvvetlerin hesaplamasi yapilarak ag1 ve irtifa
kontrolciilerine bozucu etki olarak beslenmistir. PID kontrolcii bozucu etkinin
sistemden atilmasinda zorlanirken LQR ve HTAC kontrolciiler daha {istlin performans
gostermistir. HTAC kontrolcii LQR kontrolciisii gibi hedeften sapma yiiksek degerlere
ulagsmadan tepki gostermese de LQR kontrolciisiinden daha hizli sekilde eski referans
degerine sistemi dondiirmeyi basarmistir. Giig tiiketimleri kiyaslandiginda {i¢ kontrol
yontemi arasinda belirgin farkliliklarin bulunmadigr goriilmiistiir. LQR ve HTAC
kontrolciiler anlik gii¢ taleplerinde ani degisikliklere neden olurken PID kontrolciisii
daha istikrarli gii¢ talebinde bulunmaktadir fakat toplam gii¢ tiikketimine bakildiginda

birbirlerine ¢cok yakin degerler hesaplanmaistir.

HTAC kontrolcii igerisinde kullanilan LQR ve PID kontrolciilerin kazanglar1 bu

kontrolciilerin  yalniz kullanildiklarinda olan degerler ile aymidir. Burada

52



performanslarin  birebir kiyaslanabilmesi amaglanmistir. Her kontrolcii kendi
icerisinde gerceklestirecegi goreve gore dizayn edilip kullanilabilir. Higbir zaman her
kosula uygun en miikemmel kontrolcii dizayn edilmesi miimkiin degildir, mutlaka baz1
Ozelliklerden feragat edilmesi gerekecektir. Bu durumda bir kontrolciiniin diger
kontrolciiden daha {istiin performans gosterecegini sdylemek gii¢ olur. Fakat ¢aligma
iki kontrolciiniin belli bir alandaki performansinin 6ne ¢ikartilarak dizayn edilmesi ve
sonrasinda iyi olduklar1 alanlarda bir fonksiyon vasitasiyla birlikte kullanilmasinin

sistemin genel performansini oldukga artirdigini géstermektedir.

Cesitli performans kriterleri cergevesinde {li¢ kontrol yontemi 1’den 3’e kadar
siralanmugtir. “1” en iyi performansi gdsteren kontrol ydntemini belirtmektedir. Irtifa
ve ac1 kontrolciilerinin dizaynindaki bazi farkliliklardan dolayi her iki kontrolcii i¢inde
temel performans kriterleri, referans takibi ve bozucu etkilerin sistemden atilmasi
lizerine kiyaslama tablosu olusturulmustur. Irtifa kontrolciisinde HTAC kontrol
metodu 7 performans kriterinin 3’tinde en iyi performansi gdsterirken aci
kontrolciisiinde ise ayni performans kriterleri igerisinde 4’iinde en iyi performansi
gostermistir. Quadrotordan beklenen goéreve gore hangi kontrol metodunun daha

uygun olacagi belirlenmelidir.

Cizelge 5.1: Irtifa kontrolciisii performans: kiyaslamalari.

(1 eniyi — 3 en kotii) HTAC LQR
Yiikselme siiresi 3
Hedef asim1
Yerlesme siiresi
Kararl1 hal hatasi
Dogrusal referans takibi
Keskin manevra kabiliyeti
Bozucu etkilerin atilmasi
Giig tiikketimi

PNRPNNPRP RPN
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o
WWwwwEwwPRs

Cizelge 5.2: A¢1 kontrolciisii performansi kiyaslamalari.

(1 eniyi — 3 en kotii) HTAC LQR PID
Yiikselme siiresi 2 3 1
Hedef asimi1 1 2 3
Yerlesme siiresi 1 2 3
Kararli hal hatas1 2 3 1
Dogrusal referans takibi 2 1 3
Keskin manevra kabiliyeti 1 3 2
Bozucu etkilerin atilmasi 1 2 3
Giig tiikketimi 1 2 3
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Simiilasyon sonucunda olusturulan adaptif kontrolcii iistiin performans sergileyerek
dizayn edildigi yonde sonuclar verse de gercek model {izerinde denenmesi 6nem teskil
etmektedir. Ayn1 zamanda birden fazla kontrolcii kullaniminin sistem maliyetlerini
artiracagl durumu da goz oniine alinmalidir. Bu asamadan sonra yapilacak calismalar
sistemin gercek quadrotor iizerinde gerceklenmesi iizerin yogunlasabilir. Hiperbolik
tanjant fonksiyonu yerine akilli algoritmalar ile agirlik tercihleri yapilabilir veya lineer

kontrolcti yerine lineer olmayan kontrolciilerin birlikte ¢alismasi saglanabilir.
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