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ÖZET 
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VE GERÇEKLEġTĠRĠLMESĠ  

  

Atıl Emre COġGUN 

 

Karabük Üniversitesi 

Fen Bilimleri Enstitüsü 

Mekatronik Mühendisliği Anabilim Dalı 

 

Tez DanıĢmanı:  

Doç. Dr. Raif BAYIR 

Ocak 2014, 58 sayfa 

 

Kuadrokopterler insansız hava araçlarıdır. Uçma prensibi aerodinamik etkileri 

kullanarak, birbirine karĢılıklı monte edilmiĢ dört motorun tahriki sonucu 

havalanması Ģeklindedir. Bu çalıĢmada, kuadrokopterleri test edebilmek için deney 

düzeneği hazırlanmıĢtır. Bu test platformu sayesinde kuadrokopterlerin, test ve ilk 

kullanımlarında yalnıĢ kontrol parametrelerinin seçilerek hasar görmesinin önüne 

geçilmektedir. Ayrıca, kapalı ortam kuadrokopter çalıĢmalarında, kazalar ve 

yaralanmalar en aza indirilmektedir. En uygun PID (Proportional Integral Derivative) 

parametreleri belirlenerek kuadrokopter dıĢ ortam uçuĢlarına hazır hale 

getirilmektedir. Kuadrokopter, PID denetimi ile dengeli bir biçimde eksensel olarak 

düzgün yönelim hareketleri yapabilmektedir. Gerçek zamanlı deneysel çalıĢmalarda 

kuadrokopterin kullanıcı ara yüzlü bir yazılım ile takibi yapılmaktadır. Kontrol 

kartına verilen sinyal giriĢleri ile kuadrokopterin yunuslama, yalpalama ve sapma 
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hareketlerinde kaldırabilecekleri yük miktarları, bir veri alıĢ-veriĢ kartı ile 

ölçülmektedir. 

 

Anahtar Sözcükler  : Dört rotorlu araç, kuadrokopter test platformu, insansız 

hava aracı, PID kontrol. 

Bilim Kodu   :  



 

vi 
 

ABSTRACT 

 

M. Sc. Thesis 

 

DESIGN AND IMPLEMENTATION OF QUADROCOPTER 

TEST PLATFORM 

 

Atıl Emre COġGUN 

 

Karabük University 

Graduate School of Natural and Applied Sciences 

Department of Mechatronics Engineering 
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Quadrocopters are unmanned aerial vehicles. There are four motors which mounted 

opposite to each other like plus shaped. Aerodynamic effects are used to flying of 

quadrocopters. In this work, quadrocopter test platform assembly has been realized 

for the indoor environment study. With the quadrocopter test platform, unmanned 

aerial vehicles have been prevented to damages with selected suitable control 

parameters. Also numbers of the accidents and injuries in the indoor environment 

quadrocopter study have been reduced to minimum. After determined the most 

suitable PID (proportional integral derivative) parameters, quadrocopter have been 

ready for flight. PID controller has been used to axial position control of the vehicle.  

The performance of the system was proved experimental platform setup in the 

laboratory. It has been run as real time and it has been made observation with 

interfaces processing program. Quadrocopters handle load at yaw, pitch and rolling 

movements has been measured on data acquisition card. 
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BÖLÜM 1 

 

GĠRĠġ 

 

Ġnsansız araçlar, insanlar tarafından ulaĢılması güç ve tehlikeli olan görevleri yerine 

getirmek için geliĢtirilmiĢlerdir. Günümüzde otonom bir Ģekilde hareket edebilen 

sistemler oldukça sık kullanılmaktadırlar. Özellikle, insansız hava araçları, araĢtırma 

konusu olarak hızlı bir Ģekilde yayılmaktadır. Ġnsansız hava aracı, bir insan operatör 

taĢımaz, havalanmak için aerodinamik etkileri kullanır, otonom olarak uçabilir yada 

uzaktan kontrol edilir.  

 

Ġnsansız hava araçlarının üstlenebildiği birçok görev vardır. Bu görevler deprem, 

yangın gibi afet zamanlarında kurtarma amaçlı görevler olabilir. Bir insanın 

dayanamayacağı kadar uzun süre uçuĢ yapılacağı zaman yine insansız hava 

araçlarının kullanılması büyük avantaj sağlamaktadır. Yüksek binalara ulaĢım, insan 

için elveriĢsiz ortamlar gibi gözlem uçuĢlarında, film çekimleri için havadan görüntü 

alımlarında, askeri amaçlı uygulamalarda ve güvenlik güçlerinin sosyal olaylar 

esnasında havadan görüntü alınıp kalabalığın yönünü tayin edip hareket etmesi gibi 

bir çok farklı alanda kullanılabilir. Bu bölümde tarihte yer edinmiĢ ve kayıtlara 

geçmiĢ erken kuadrokopter tasarımları ve yapıları, bilim adamlarının çalıĢmaları ve 

uçma denemeleri verilmektedir [1-4].  

 

20. yüzyılın baĢlarında bir bilim adamı ve akademisyen olan Charles Richet, küçük 

insansız bir helikopter gerçekleĢtirmiĢtir. Bu insansız araç baĢarılı olmamasına 

rağmen, Richet‟in öğrencilerinden biri olan ve daha sonra havacılık tarihinin öncü 

insanlarından biri olacak olan Louis Breguet‟e esin kaynağı olmuĢtur. 1906 yılında, 

Louis ve Jacques Breguet kardeĢler, Profesör Richet rehberliğinde helikopter 

deneylerine baĢlamıĢlardır. 
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1907 yılında, Breguet kardeĢler kendilerinin ilk insan taĢıyan helikopterlerini 

yapmıĢlardır. Bir kuadrokopter olan bu helikopter Breguet-Richet Gyroplane No.1 

olarak bilinmektedir. Helikopterin tasarımında denge sorunu göz önünde 

bulundurulmuĢtu ama ana amacı kendisini ve taĢıdığı pilotu kendi kuvvetiyle yerden 

havalandırabilmektir. ġekil 1.1‟ de, helikopterin çarpı Ģeklindeki yapısının 

köĢelerinde birer yardımcı, helikopteri dengede tutmaya çalıĢırken‟ki hali 

verilmektedir. 

 

 
 

ġekil 1.1. Breguet-Richet Gyroplane No.1‟in bir denemede çekilmiĢ fotoğrafı. 

 

Breguet-Richet kuadrokopter, dört adet uzun kiriĢten meydana gelmektedir. Çapraz 

olarak yerleĢtirilen bu yatay kiriĢler çelik borudan yapılmıĢtır ve kaynak yapılarak 

sabitlenmiĢtir. Her motor dört adet hafif, kumaĢ kaplı çift yönlü kanatlardan 

oluĢmaktadır bu tasarımın sonucu olarak 32 ayrı kaldırma yüzeyi meydana 

gelmektedir. Bu tasarımda motorlar kiriĢlerin uçlarına yerleĢtirilmiĢtir. KarĢılıklı 

pervaneler bir yöne dönerken diğer ikisi ters yöne dönmektedir, böylece helikopter 

üzerindeki tork tepkisi ortadan kaldırılmaktadır. Pilot, yapının merkezine, 8-silindirli 

içten yanmalı bir motorun altında oturmaktadır. Motor 40hp civarı bir güçte 

çalıĢmakta ve rotorları basit bir kayıĢ kasnak mekanizmasıyla sürülmektedir.  

 

1907 yılının yaz aylarında Gyroplane No.1‟in ilk denemeleri yapılmıĢtır. Helikopter 

pilotu uçuĢa kaldırmıĢ ve yerden 1,5 metre yükselmeyi baĢarmıĢtır. Ancak, rotor 

hızını değiĢtirmek için motorun gaz pedalını ayarlamak dıĢında pilotun kontrol adına 
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yaptığı herhangi bir eylem yoktur ve aracın dengede durabilme kabiliyeti oldukça 

zayıftır. 

 

Ocak 1921‟de, ABD ordusu hava kuvvetleri dikey uçabilen bir araç geliĢtirmeleri 

için Dr. George de Bothezat ve Ivan Jerome ile çalıĢmalara baĢlamıĢlardır. ġekil 

1.2‟de üstten ve yandan çizimi görünen Bothezat helikopteri, 1678 kg ağırlığında 

olan X Ģeklindeki yapısı, her biri 9 metrelik kolların ucuna yerleĢtirilmiĢ olan 8.1 

metre uzunluğundaki altı kanatlı dört adet motordan oluĢmaktadır. 

 

 
 

ġekil 1.2. De Bothezat helikopterinin üstten ve yandan çizimi. 

 

Yanal kolların sonlarında değiĢken açılı iki adet küçük pervane itmeyi ve sapma 

açısını kontrol etmek için kullanılmaktadır. Küçük bir kaldırma rotoruna ek olarak 

helikopter iskeletinin birleĢme noktasında olan 180 hp‟lik Le Rhone radyal motorun 

üstüne yerleĢtirilmiĢ ancak daha sonra gereksiz olduğu için kaldırılmıĢtır. Her 

pervanenin kontrol edilebilen münferit kolektif eğilme açıları mevcuttur, bu sayede 

pervaneler değiĢik itme kuvveti oluĢturmakta ve yönelim hareketleri sağlanmaktadır.  

 

Etienne Oemnichen, döner kanatlı deneylerine 1920‟de baĢlamıĢtır ve altı tane farklı 

VTOL (Vertical Take-Off and Landing) araç tasarlayıp, imal etmiĢtir. En çok bilinen 

hava aracı, Oemnichen No.2 adlı kuadrokopterdir. Bu kuadrokopter de 4 rotor ve 8 
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adet pervane mevcuttur ve bunların hepsi, ilk uçtuğu tarih olan 11 Kasım 1922‟de tek 

bir 120hp‟lık döner motorla sürülmüĢtür. Daha sonra bu motor 180hp‟lik baĢka bir 

motorla değiĢtirilmiĢtir. Oemnichen No.2 dört kolunun ucunda 2 kanatlı pervaneler 

bulunan çarpı Ģeklinde çelik tüplerden oluĢan bir iskelete sahiptir. Kanatların açıları 

eğilerek değiĢtirilebilmektedir. Yatay düzlemde dönen beĢ adet pervane 

kuadrokopteri yanal olarak dengelemek için kullanılmaktadır, burun kısmına takılmıĢ 

olan baĢka bir pervane de helikopteri yönlendirmek için dümen vazifesi görmektedir, 

geriye kalan iki adet pervane de ileri hareket için itme görevini üstlenmektedir. ġekil 

1.3‟de Oemnichen No.2‟nin dört ana pervanesi ve 8 küçük pervanesinin yerleĢimi 

verilmektedir. 

 

 
 

ġekil 1.3. Oemnichen No.2‟nin çizimi. 

 

"Convertawings Model A" ile uçan araç çalıĢmalarında, kontrol mekanizması 

oldukça basitleĢtirilmiĢtir. Kontrol, rotorların itme kuvvetlerinin değiĢtirilmesiyle 

sağlanmıĢtır.  Deneysel prototipte ana iskelet çelik borulardan, rotorları taĢıyan kollar 

ise alüminyum alaĢımdan yapılmıĢtır. Güç, iki adet motor tarafından sağlanmıĢtır ve 

çoklu v-kayıĢ ile rotor sistemine aktarılmıĢtır. ġaft düzeni ve güç aktarımı 4 rotorun 

birbirine olan bağlantılarıyla temin edilmiĢtir, böylece her iki motor da bütün 

rotorları sürebilmiĢtir. ġekil 1.4‟ de verildiği gibi iki adet arkada bir adet önde olmak 

üzere kuadrokopterin 3 adet tekerleği mevcuttur ve öndeki tekerlek sağa sola 
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dönebilmektedir. Bu çalıĢma tasarımı ve özellikle kontrol sistemi ile kendisinden 

sonra gelecek olan dikine inip kalkabilen araçların habercisi olmuĢtur. 

 

Curtis – Wright VZ-7 ordunun taĢıma gereksinimlerinden dolayı oluĢan “uçan cip” 

isteğiyle bir VTOL görev aracı olarak geliĢtirilmiĢtir. VZ-7 kuadrokopter oldukça 

basit bir tasarımın ürünüdür. ġekil 1.5„de verildiği gibi dört pervanenin kare bir 

kalıba yerleĢtirilmiĢ olduğu dikdörtgen bir iskelete sahiptir. Merkez iskelet yapısı, 

pilotun koltuğunu, uçuĢ kontrollerini, yakıt ve yağ tanklarını ve aracın tek türbin 

motorunu taĢımaktadır. Kuadrokopterin kontrol sistemi oldukça basittir; ilerleme 

hareketleri her bir pervanenin itme kuvvetleri ayarlanarak kontrol edilmektedir, 

yönelme açısı ise motor egzozunun üstüne yerleĢtirilen hareket edebilen kanatlarla 

sağlanmaktadır. 

 

 
 

ġekil 1.4. Convertawings uçarken çekilmiĢ bir fotoğraf. 

  

 
 

ġekil 1.5. Curtis – Wright VZ-7 helikopter uçarken çekilmiĢ bir fotoğraf. 

 

Prototip ilk test uçuĢlarında yeterince iyi performans göstermiĢtir ve ordu tarafından 

makul olarak değerlendirilmiĢtir. Kuadrokopterin kalkıĢ ve ileri hareketi oldukça 

dengeli bir Ģekilde sağlamaktadır. Bir VTOL insansız hava aracı olan dört rotorlu 
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helikopterler genellikle kuadrokopter olarak adlandırılmaktadırlar. Dikey olarak 

havalanabilen ve konabilen hava araçları, bu özelliklerini gerçekleĢtirmek için 

çoğunlukla dikey eksen etrafında dönen pervanelerini kullanırlar. Bu, füze gibi 

yakıtını itici güç olarak kullanıp dikey olarak havalanan araçlara göre çok daha az 

yakıt tüketmesini sağlamaktadır. ġekil 1.6‟da bir kuadrokopter örneği verilmektedir.  

 

 
 

ġekil 1.6. Dikey olarak havalanabilen kuadrokopter. 

 

Bu çalıĢmada, dört motorlu insansız hava aracının hazırlanan kuadrokopter deney 

paltformu üzerinden kontrol edilmesi amaçlanmaktadır. Kontrol yöntemi ve 

algoritmasını belirlemek ve matematiksel çalıĢmaları gözlemlemek için sistemin 

modelinin elde edilmesi gereklidir. Hiçbir model belli bir dinamik sistemi tam olarak 

taklit edemez fakat modellemedeki amaç dinamik sistemin en gerçeğe yakın Ģekilde 

taklit edilmesidir. Modelleme bir dizi denklem Ģeklinde ifade edilir, kontrol sistemi 

çalıĢacak olan kiĢi üzerinde çalıĢacağı sistemi modelleyebilmeli ve analizlerini 

gerçekleĢtirebilmelidir. Mekanik, elektriksel, termal, biyolojik ve diğer birçok 

sistemin dinamiği diferansiyel denklemlerden oluĢur.  Bu diferansiyel denklemler 

fizik kanunlarından elde edilir. Bu projedeki modelleme kısmında Newton ve Euler 

denklemlerinden faydalanılarak kuadrokopterin modellenmesi yapılmıĢtır.  

 

Tasarlanan kuadrokopter kontrolünde olduğu gibi birçok sistemde birden fazla giriĢ 

ve birden fazla çıkıĢ vardır. Klasik kontrol teorilerini karmaĢık sistemlerde 

uygulamak zor olmaktadır. Bu çalıĢmada modelleme yapılmıĢ, kuadrokopter yük 

kaldırma kapasite ölçümleri gerçekleĢtirilmiĢ ve PID (Oransal Ġntegral Türev) 

parametreleri sistem dengeli hareket edene kadar deneme yanılma yöntemi ile 

değiĢtirilerek, sistemin dengede durmasını sağlayan en uygun parametreler bu test 

platform yardımı ile belirlenebilmektedir.  
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BÖLÜM 2 

 

LĠTERATÜR TARAMASI 

 

Dört motorlu hava araçları 20.yy 'ın baĢlarından günümüze kadar ilgi odağı olmuĢtur. 

Bu zaman süresince kuadrokopterler insanlı ve insansız olarak tasarlanmıĢlardır. 

Erken dönemde gerek kontrol teknolojisi gerekse elektronik bilimi geliĢmediğinden 

insansız bir hava aracı düĢüncesi ortaya çıkmasına rağmen geliĢmemiĢtir. Ġnsanların 

uçma isteğini karĢılaması düĢüncesiyle kuadrokopterler insanlı olarak tasarlanmıĢtır. 

Elektroniğin icadı ve kontrol teknolojisinin gösterdiği büyük geliĢmesinden sonra 

birçok cihaz gibi kuadrokopterler de küçülmüĢ ve insansız hava araçlarına duyulan 

ihtiyaçtan dolayı, insansız olarak tasarlanmaya baĢlanmıĢtır. 

 

Dört pervaneli insansız hava araçları anlatılan sistemlerden farklı olarak günümüzde 

küçük boyutlarda geliĢtirilmekte askeri uygulamalar, doğal afetler, çeĢitli spor 

faaliyetlerinin izlenmesi, trafik denetimi, toplumsal olaylarda havadan gözlemleme 

v.b. birçok duruma hızlı ve güvenli bir Ģekilde müdahale etmeye olanak 

sağlamaktadır [5].  

 

Ġlk örnek kuadrokopter sistemleri, 1996 yılında Area Fifty-One Teknoloji Ģirketi 

arafından Roswell Flyer adıyla geliĢtirilmiĢtir. Bu geliĢmenin ardından Draganfly 

adlı Ģirket dört rotorlu Draganflyer'ı, Keyence adlı Ģirket ise Gyrosaucer adında dört 

rotorlu hava aracını üretmiĢtir. Standford Üniversitesi' nden Claire J. Tomlin ve 

çalıĢma arkadaĢları tarafından gerçekleĢtirilen bir baĢka dört pervaneli kuadrokopter 

„STARMAC‟ ismindeki projesinde, kuadrokopterin çok etmenli kontrolü 

gerçekleĢtirilmiĢ verilen görevi yerine getirme, engelden kaçma ve gidecekleri yola 

karar verme gibi birtakım özellikleri gözlemlenmiĢtir [6]. Grup araĢtırmalarının 

devamında, iki kuadrokopterden oluĢan deney düzenekleriyle, iki kontrol tasarımını 

karĢılaĢtırmıĢlar: „Integral Sliding Mode ( integral kayan mod )‟ ve „Reinforcement 
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Learning ( takviyeli öğrenme )‟. Deneylerde uygulanan her iki kontrol stratejisi de 

kararlı kontrol sonuçları vermiĢ ve yakın tepki süreleri ortaya çıkarmıĢlardır.  

 

Mahony ve ekibi tarafından yapılan çalıĢmada, dört rotorlu bir hava aracının 

modellenmesi, kestirimi ve kontrolü amaçlanmıĢtır. Matlab/Robotik araç kutusu 

ortamında hava aracının modellenmesinin ardından, ataletsel ölçüm biriminden elde 

edilen veriler doğrultusunda konum kestirimi yapılmıĢ ve görüntü tabanlı kontrol 

tekniğinden yararlanarak aracın denetimi sağlanmıĢtır [7]. 

 

Min ve ekibi iç mekânlarda yangın gibi afet durumlarında gözlem amacıyla 

kullanmak üzere bir kuadrokopter geliĢtirmiĢlerdir. Kuadrokopter ile gözlem 

yapabilmek için altına kablosuz veri iletebilen bir kamera yerleĢtirmiĢlerdir. Ġç 

mekanlarda çarpmayı önlemek ve yükseklik kontrolü için ultrasonic algılayıcılar 

kullanmıĢlardır [8]. 

 

Amerikan Havacılık Enstitüsünün yapmıĢ olduğu bir baĢka çalıĢmada Handford ve 

çalıĢma arkadaĢları tarafından 8 bitlik mikrodenetleyici kontrolcü birimi ve MEMS 

teknolojisi kullanmıĢlardır. GeliĢtirilen algılayıcılardan alınan veriler ile 

kuadrokopterin takip etmesi istenilen referans yorumlanmıĢ ve geliĢtirilen PID 

kontrol algoritmasıyla sistemin dengeli uçması sağlanmıĢtır [9]. 

 

Salzburg Üniversitesi "Computational Systems Group" tarafından gerçekleĢtirilen 

"The JAviator Project" isimli projede, kuadrokopterlerle eĢ zamanlı çalıĢan 

kuadrokopter kolonisi oluĢturulmuĢtur [10]. 

 

Dört pervaneli insansız hava aracını dengede ve sabit tutabilmek için geliĢtirilen bir 

baĢka çalıĢmada Harmel ve arkadaĢları geri-adım kontrol yöntemi kullanmıĢ ve 

sonuçlarını gözlemleyebilmek için bir benzetim programı geliĢtirmiĢlerdir [11]. 

 

Lim ve ekibi tarafından yapılan çalıĢmada, dört rotorlu insansız hava aracının açık 

kaynak kodlu iĢlemciler ve otomatik pilotlar aracığıyla kontrolüne değinilmiĢtir. 

Aracın yerleĢik yapısında kullanılabilecek elektronik donanımlar ve yer istasyonu 

için geliĢtirilen ara yüzler anlatılmıĢtır [12]. 
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Velagic vd. dıĢ mekânlarda çalıĢan ve GPRS ile kontrol edilebilen bir insansız hava 

aracı geliĢtirmiĢlerdir. Sistem konum bilgilerini hazırladıkları bir ara yüz programı 

ile sağlamaktadırlar. Ġnsansız hava aracı üzerinde bulunan kiĢisel bilgisayar ile GPRS 

üzerinden sunucuya bağlanmakta ve konum bilgilerini iletmektedir. Ayrıca robot 

sunucu üzerinden seçilen bir noktaya gidebilmektedir [13]. 

 

Sanna ve ekibi tarafından yapılan çalıĢmada, mobil platformalar için yeni bir 

yaklaĢım geliĢtirmiĢlerdir. Bu yaklaĢım sayesinde insan-bilgisayar etkileĢimini daha 

sezgisel, kullanıĢlı ve kullanıcı gereksinimlerine açık bir hale getirilmiĢtir. Bu 

çalıĢmada Microsoft Kinect teknolojisini temel alan doğal kullanıcı arabirimi 

sunulmuĢtur ve kullanıcı el hareketleri/duruĢlar ve platform komutları arasındaki 

iĢbirliğini özelleĢtirebilmiĢtir. Böylelikle daha sezgisel ve etkin bir arayüz 

oluĢturulmuĢtur [14]. 

 

Pennsylvania Üniversitesi‟ndeki bir araĢtırma grubu, Ģu anda üretilmeyen bir ticari 

kuadrokopter olan HMX-4 ile çalıĢmalar yapmıĢtır [15]. Sensörlerden gelen bilgileri 

birleĢtirmek için hem bir PC hem de kuadrokopter üzerindeki yerleĢik bilgisayar 

kullanılmıĢtır. Kuadrokopter üzerindeki üç adet cayroskop bir iç kontrol döngüsüyle 

aracı dengede tutmak için kullanılmıĢtır. AraĢtırma grubu kuadrokopterin 

dinamiklerini temsil eden matematiksel bir model oluĢturmuĢ ve bunun üzerinde iki 

adet kontrol stratejisi geliĢtirmiĢlerdir; “geri besleme lineerizasyonu” ve “back 

stepping”. Bu kontrolcüler benzetimlerde test edilmiĢtir. “back stepping” 

kontrolcüler benzetimlerde daha iyi sonuç vermiĢ ve deneysel olarak kullanılmıĢtır. 

AraĢtırmalarının devamında, pozisyon ve konum tahminini geliĢtirmek için 

kuadrokoptere yerleĢik bir kamera yerleĢtirilmiĢtir. Kuadrokopterin altına 

yapıĢtırılmıĢ olan beĢ adet renkli daireye ek olarak yerdeki kamera baĢka bir renkli 

daire yerleĢtirilmiĢtir böylece yerleĢik kamera da yerdeki kamerayı algılayabiliyordu. 

Bu iki kamera yöntemi sayesinde daha az açısal ve pozisyon hatası sağlanmıĢtır.  

 

Cornell Üniversitesinde gerçekleĢtirilen ilk projenin hedefi bir harici görüntüleme 

sistemiyle ve üç adet cayroskopla bir kuadrokopterin konumunu tahmin edebilecek 

bir metot geliĢtirmektir [16]. Bunu sağlamak için dört adet led kuadrokopterin dört 

köĢesinede yerleĢtirilmiĢtir ve üç adet kameranın oluĢturduğu görüntüleme sistemiyle 
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bu led‟ler gözlenmektedir. Sistem üzerinde harici olarak bir bilgisayar mevcuttur, 

bunun görevi cayroskop verilerini bilgisayara iletmek ve bilgisayardan aldığı motor 

komutlarını motorlara iletmektir. Harici bilgisayarın görevi ise, cayroskop ve görüntü 

verilerini iĢleyerek hesapladığı motor girdilerini yerleĢik bilgisayara iletmektir. 

Enerji sağlamak, kuadrokoptere motor komutlarını göndermek ve cayroskop verisini 

harici bilgisayara göndermek için kablo kullanılmıĢtır. Kuadrokopterin pozisyonunun 

gerçek zamanlı tahminini sağlaması için bir Kalman filtresi kullanılmıĢtır. Bu 

filtrenin amacı görüntü sisteminin düĢük oranlı değerlerini ve cayroskopların yüksek 

oranlı değerlerini tahmin etmektir. Filtre, cayroskoplardan gelen düĢük frekanslı 

veriyi ve görüntü sisteminin yüksek frekanslı verisini tutar ve cayroskopların ve 

kameraların negatif kalitelerini en aza indirgemeye çalıĢmaktadır. Kalman filtresi 

kullanılarak elde edilen tahmin cayroskoptan gelen yanlılığı elemine eder ve tahmin 

görüntü sisteminin tek baĢınayken yaptığına göre daha hızlı yüksek frekans verisini 

tahmin etmektedir.  

 

Cornell Üniversitesi‟nde yapılan baĢka bir projede bir yüksek lisans çalıĢmasıdır 

[17]. Bu çalıĢmada, dört itme kuvvetine ve kuadrokopterin yapısına yoğunlaĢmıĢtır. 

Kuadrokopterin iskeleti Matlab ve Ansys sonlu elemanlar yazılımı kullanılarak 

uygun boyutta ve sağlamlıkta tasarlanmıĢtır. Pahalı ve karmaĢık yapılı olmasına 

rağmen, yüksek güç oranı ve hafifliği nedeniyle fırçasız motorlar kullanılmıĢtır. 

Pervaneler havada asılı kalabilme performansı yüksek olsun diye büyük boyutta ve 

az yunuslama açısıyla seçilmiĢtir. Bu kuadrokopterin kendi güç kaynağı ve 

algılayıcıları vardır. Bu iki çeĢit elemanlar kuadrokopterin ağırlığının yarısını 

oluĢturmaktadır ve kuadrokopter kontrolü için bir adet IMU (Inertial Measurement 

Unit) kullanılmaktadır. Kuadrokopterin kuvvet ve tork bozucularını, algılayıcı 

yanlılığını ve algılayıcı gürültüsünü ihtiva eden doğrusal olmayan dinamikleri 

kontrolcülerin tasarımı, ayarı ve testi için kullanılmıĢtır. Fiziksel denemeler hasardan 

korunmak için kuadrokoptere bağlanan bir kablo ile gerçekleĢtirilmiĢtir. 

 

Ġsviçre Federal Teknoloji Enstitüsü‟nden bir grup araĢtırmacı bir kuadrokopterin 

açısal hızları ve irtifası üzerine çalıĢmıĢlar [18]. Kuadrokopterin matematiksel 

modeli benzetimlerde PID ve LQ (Doğrusal Kare) kontrolcüleri test etmek için 

kullanılmıĢtır. Daha sonra her iki kontrolcü de deneylerde kullanılmıĢ. 
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Sistemde, ivmeölçer ve sürüklenmeyi önleyici manyetik referanslar kullanan pahalı 

sayılabilecek bir IMU ve bir Kalman filtresi pozisyon ve yönelmeleri belirlemek için 

kullanılmıĢtır. Bir harici bilgisayar komutları kuadrokoptere göndermek için ve 

dâhili bir mikro kontrolcü,  kontrol hesaplamaları için kullanılmıĢtır. Klasik PID 

kontrolcü en uygun kontrolden daha baĢarılı olmuĢtur.  

 

Kutluk Bilge Arıkan ve ekibi tarafından Atılım Üniversitesinde gerçekleĢtirilen bir 

çalıĢmada yükseklik kontrolünü LQR ve yönelim kontrolünü PID kontrol algoritması 

ile sağlayan dengeli uçabilen bir kuadrokopter geliĢtirmiĢlerdir [19]. 

 

Selim ve ekibi tarafından yapılan çalıĢmada, ilk aĢama olarak dört rotorlu hava 

aracının Newton yasalarına göre hareket ve dönüĢ denklemleri çıkarılarak 

matematiksel modeli belirlenmiĢtir. ÇalıĢmanın ikinci asamasında aracın yükseklik 

değerini sabit tutacak bir PID kontrolcü tasarlanmıĢ ve benzetim ortamnında test 

edilmiĢtir [20]. 

 

Çetinsoy ve ekibi tarafından yapılan çalıĢmada, dört rotorlu insansız hava aracının 

rotorları altındaki hareketli kanatçıkları sayesinde yuvarlanma ve yunuslama 

hareketlerine ihtiyaç duymadan yanal öteleme yapabilen dört rotorlu bir insansız 

hava aracı geliĢtirilmiĢtir. Aracın dinamik modeli Newton-Euler metoduyla 

geliĢtirilmiĢ, rotor hızları ve kontrol yüzeylerini denetlemek için sekiz çıkıĢlı bir PID 

kontrol sistemi tasarlanmıĢtır. Önerilen aracın uçuĢ testlerinin yürütülmesi için ilk 

prototip üretilmiĢ ve kontrol sistemi bu araca uygulanmıĢtır. Bu kontrol sisteminin 

araç üzerindeki baĢarımı ağır rüzgâr koĢulları içeren çeĢitli benzetimlerle ve ilk uçuĢ 

testleriyle doğrulanmıĢtır [21]. 

 

Üstündağ ve ekibi tarafından yapılan çalıĢmada, dört rotorlu insansız hava aracının 

bileĢenleri ile modüller arası iletiĢimin ve veri toplamanın verimli bir Ģekilde idare 

edildiği bir yazılım mimarisi sunulmuĢtur. Tüm veri iĢleme ve yazılım geliĢtirmeleri 

aracın üzerinde gerçekleĢtirilmiĢ, sistem ve görev durumu yer istasyonundan gerçek 

zamanlı izlenilmiĢtir. Sunulan modüler yazılım mimarisi sayesinde üçüncü parti 

uygulamalar ve görevler de kolaylıkla gerçekleĢtirilmiĢtir. Önerilen mimari iki farklı 

dört rotorlu hava aracında baĢarıyla test edilmiĢtir [22]. 
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Bayır ve ekibi tarafından yapılan çalıĢmada, dört rotorlu insansız hava aracının PID 

kontrol tekniği kullanılarak dengeli bir biçimde yönelimi gerçekleĢtirilmiĢtir. Dört 

rotorlu hava aracı sistemin gerçek zamanlı çalıĢması, oluĢturulan prototip üzerinde 

denenmiĢ ve geliĢtirilen kullanıcı ara yüzü ile sistemin gerçek zamanlı takibi 

yapılmıĢtır. Yapılan deneysel çalıĢmalar sonucunda uygun PID kazanç katsayıları 

seçildiği takdirde, PID kontrol algoritması aracın dengeli uçuĢları için uygun kontrol 

yöntemi olduğu anlaĢılmıĢtır [23]. 

 

Ġsveç Malardalen Üniversitesinde yapılan bir baĢka kuadrokopter çalıĢmasında tek 

eksen üzerinden bulanık mantık kullanılarak kapalı ortam kuadrokopter denge 

kontrol çalıĢmaları gerçekleĢtirilmiĢ ve kontrolünü sağlamak için artı Ģeklinde 

oluĢturulan platformun iki karĢılıklı motoru devre dıĢı bırakılarak tek eksende serbest 

hareket edebilmesi için kuadrokopter rulmanlar ile sabitlenmiĢtir [24].  

 

Bu tez çalıĢmasında dört rotorlu kuadrokopterler için test platformu tasarımı 

gerçekleĢtirilmiĢ ve dört rotorlu kuadrokopter yönelim hareketleri kontrolünde PID 

yöntemi kullanılmıĢtır. Bu çalıĢma ile, kapalı laboratuvar ortam kuadrokopter 

çalıĢmaları için yönelim hareketleri ve kaldırabilecekleri yük miktarları gözlenmiĢtir. 

Kuadrokopter üzerinde, elveriĢsiz hava Ģartlarında da çalıĢılmak istenildiğinde kapalı 

ortamlarda çalıĢılmaya uygun deneysel test platformu ile kuadrokopterin uçuĢ öncesi 

en uygun PID parametrelerini ve kuadrokopterin sınırlıklarını rahatlıkla tespit 

edilebilmektedir. 
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BÖLÜM 3 

 

KUADROKOPTER YÖNELĠM HAREKETLERĠ  

 

“Kuadrokopter” dört rotor ve dört pervaneden oluĢan dikey kalkıĢ yapabilen insansız 

hava aracıdır. Manevra kabiliyetleri yüksektir. Dört rotorlu insansız hava aracı uçma 

prensibi, aerodinamik etkileri kullanarak, birbirine karĢılıklı monte edilmiĢ dört 

motorun tahriki sonucu havalanması Ģeklindedir. Kuadrokopter yeryüzü doğrusal 

eksenlerinde (x,y,z) 3 boyutta hareket edebilmektedir. Bu hareketini yeryüzü 

koordinat düzlemine göre 3 eksendeki açılarını değiĢtirerek gerçekleĢtirmektedir 

(ġekil 3.1). Kuadrokopterler eksensel hareketlerine göre; 

 

1. Yunuslama açısı 

2. Yalpalama açısı 

3. Sapma açısına sahiptirler. 

 

Eksensel hareketleri sonucunda; 

 

1. Kuadrokopterin ön ve arka tarafa yönelim hareketi 

2. Kuadrokopterin sağ ve sol tarafa yönelim hareketi meydana gelmektedir. 

 

 
 

ġekil 3.1. Araç üzerine etki eden kuvvetler ve yeryüzü koordinat eksenleri.
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3.1. YUNUSLAMA AÇISI 

 

Kuadrokopter yapısal olarak simetrik bir araçtır. Bu nedenle açısal kontrolün 

sağlanması için kuadrokopterin ön motor kısmının referans olarak belirlenmesi 

gerekmektedir. Yunuslama açısı ise kuadrokopterin ön motor kısmına dik olan yanal 

eksen etrafındaki harekettir, ġekil 3.2‟ de ki gibi verilmektedir. 

 

 
 

ġekil 3.2. Kuadrokopterin yunuslama açısı. 

 

3.2. YALPALAMA AÇISI 

 

Kuadrokopterin yalpalama açısını ön motor doğrultusundaki dikey eksen etrafındaki 

hareketi sağlamaktadır, ġekil 3.3‟ de yalpalama açısı verilmektedir. Sağ ve sol 

motorların hızlarındaki değiĢim ile x ekseninde bir hareket sağlanmaktadır. 

 

 
 

ġekil 3.3. Kuadrokopterin yalpalama açısı.
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3.3. SAPMA AÇISI 

 

Kuadrokopterin birbirine dik olan motorları zıt yönde dönmektedir. Toplam açısal 

moment sıfır olduğundan kuadrokopter sabit bir yön doğrultusunda kalabilmektedir. 

KarĢılıklı motorların hızlarının eĢit miktarda ve zıt iĢaretli olarak değiĢtirildiğinde 

toplam moment değiĢeceğinden kuadrokopter düĢey eksen etrafında hareket 

edecektir. Bu sayede sapma açısı meydana gelmektedir. 

 

 
 

ġekil 3.4. Kuadrokopterin sapma açısı. 

 

3.4. KUADROKOPTERĠN ÖN VE ARKA TARAFA YÖNELĠM HAREKETĠ 

 

ġekil 3.5 'de verilen kuadrokopterin ön ve arka tarafa yönelim hareketi için 

motorların devir sayılarında eĢit oranda ön motorun devri arttırılırken arka motorun 

devrini azaltarak arka tarafa yönelim sağlanmaktadır. Aynı Ģekilde ön tarafa yönelim 

istenildiği takdirde ön motorların devir sayısı azaltılarak arka motorun devir sayısı 

ise ön motorun azalıĢ miktarına eĢit oranda artırılarak ön tarafa yönelim 

gerçekleĢtirilmektedir. 

 

 
 

ġekil 3.5. Kuadrokopterin ön ve arka tarafa yönelim hareketi.
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3.5. KUADROKOPTERĠN SAĞ VE SOL TARAFA YÖNELĠM HAREKETĠ 

 

ġekil 3.6 'da verilen kuadrokopterin sağ tarafa yönelim hareketi için motorların devir 

sayıları ön-arka motorlar için eĢit oranda artırılarak, sağ-sol motorları ise ön-arka 

motorların artıĢ miktarınca azaltılarak sağlanmaktadır. Kuadrokopterin sol tarafa 

yönelim hareketi için sağ ve sol motorların devir sayıları eĢit oranda arttırılırken, ön 

ve arka motorların devir sayıları ise sağ ve sol motorların devir sayılarındaki artıĢ 

miktarı kadar azaltılması gerekmektedir. 

 

 
 

ġekil 3.6. Kuadrokopterin sağ ve sol tarafa yönelim hareketi. 
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BÖLÜM 4 

 

KUADROKOPTERĠN MATEMATĠKSEL MODELLENMESĠ 

 

Kuadrokopter değiĢmez açıya sahip dört rotoru bir hava aracıdır [25]. Bir 

kuadrokopterin çapraz Ģeklindeki iskeletinin önde, arkada, sağda ve solda olmak 

üzere dört tane motoru vardır ve bu motorlar pervaneleri tahrik ederek dönme 

eksenleri doğrultusunda kaldırma kuvveti oluĢturur. Ön ve arka pervaneler saatin 

tersi yönünde dönerken, sol ve sağ pervaneler saat yönünde dönerler. Bu sayede 

bütün pervaneler eĢit hızda döndüğünde helikopterin merkezine uygulanan tork 

dengelenir ve helikopterin kendi ekseni etrafındaki dönme açısı olan yönelme açısı 

değiĢmez. Sol ve sağ pervanelerin hızları arasındaki fark kaldırma kuvvetleri 

arasında bir fark oluĢturur ve helikopterin yalpalama açısı değiĢir. Aynı mantıkla ön 

ve arka pervaneler arasındaki hız farkı yunuslama açısının değiĢimini doğurur. Bütün 

pervanelerin hızlarını aynı oranda artırıp azaltmak ise kuadrokopteri kendi z-ekseni 

doğrultusunda hareket ettirir. Kuadrokopterin pervanelerinin dönme yönü ve bu 

dönmeden dolayı oluĢan kaldırma kuvvetleri, dönme açıları ve hareket koordinatları 

ġekil 4.1 ‟de görülebilir. Kuadrokopter x, y ve z eksenleri etrafında sırasıyla 

yalpalama (Φ), yunuslama (θ) ve yönelme (ψ) açıları, kuadrokoptere etkiyen ana 

kuvvetler F1, F2, F3, F4 ve mg ve dört adet pervanenin dönme yönleri verilmektedir. 

 

 
 

ġekil 4.1. Araç üzerine etki eden kuvvetler ve yeryüzü koordinat eksenleri.
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Dört rotorlu hava aracı, Newton – Euler denklemleri kullanılarak modellenmiĢtir. B, 

gövde sabit çerçevenin, A, atalet çerçevesine göre 3 boyutlu uzaydaki konumu, 

EĢitlik 4.1‟de ki gibi ifade edilir.  

 

ζ=*
 
 
 
+    (4.1) 

 

EĢitlik 4.2‟de B' nin A‟ya göre olan hızı verilmektedir. 

 

 =[
 ̇
 ̇
 ̇
]   (4.2) 

 

EĢitlik 4.3‟de kuadrokopterin doğrusal hareketinin ivmesi verilmektedir. 

 

 ̇=[
 ̈
 ̈
 ̈
]   (4.3) 

 

Ωi, pervanelerin açısal hızları ve (i: 1, 2, 3, 4) olmak üzere, pervanelerin 

dönüĢlerinden dolayı ortaya çıkan kaldırma kuvvetleri    , EĢitlik 4.4‟de ki gibi ifade 

edilmektedir. Buradaki b itme faktörü sabit bir değerdir. Kuadrokoptere 

pervanelerden uygulanan toplam kaldırma kuvveti EĢitlik 4.5‟de verilmektedir ve bu 

kuvvetten dolayı oluĢan ivme EĢitlik 4.6‟da ki gibi ifade edilmektedir. Toplam ivme 

ifadesi    ivmesinin A çerçevesine göre ifadesi R    olarak, kuvvet dengesinden EĢitlik 

4.7‟de ki gibi ifade edilmektedir. 

 

      
    (4.4) 

 

    ∑   
  

     (4.5) 

 

   
 

 
∑   

  
     (4.6) 

 

 ̇             ̇  -           (4.7)
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EĢitlik 4.7‟de ki e
z
, [0 0 1]

T 

Ģeklinde bir vektör olup z eksenindeki büyükleri ifade 

etmek için kullanılır. EĢitlik 4.8‟de ki R, rotasyon matrisi ifade etmektedir. C, 

Kosinüs‟ü ve S de Sinüs‟ü ifade etmektedir, 

 

R=[

                          
                          
           

]   (4.8) 

 

Katı cismin açısal hızıyla ilgili olarak, rotasyon matrisi ve gövde çerçevesinin açısal 

hızları arası iliĢki EĢitlik 4.9‟da ki gibi tanımlanmıĢtır. 

 

 ̇           (4.9) 

 

EĢitlik 4.9‟da ki ω, gövde çerçevesinin açısal hız vektörünü ifade etmektedir ve 

EĢitlik 4.10‟da ki gibi verilmektedir. S(ω) ise, ω ifadesinin 3x3 eksi bakıĢımlı (skew 

symmetric) matrisidir ve EĢitlik 4.11‟deki gibi ifade edilmektedir.  

 

   [

  

  

  

]                  (4.10) 

 

     [
 
  

   

        

 
  

  

   

 
]   (4.11) 

 

Kendi ekseni etrafında hızlı bir Ģekilde dönen katı cisimlerin dönme ekseni, 

yerçekimi doğrultusundaki düĢey eksen etrafında döner ve bir dönme konisi 

oluĢturur. Dönen cisme etki eden dönme momentinin cismin dönme ekseninin 

doğrultusunu değiĢtirmesinden bir yalpalama hareketi (presesyon hareketi) ortaya 

çıkar. Kuadrokopterin  bütün dönme hareketlerinde oluĢan bu etkiye cayroskopik etki 

denir. Kuadrokopter, eksenleri etrafında ω açısal hızlarıyla döndüğü için        açısal 

momentumları oluĢur ve EĢitlik 4.12‟de ki gibi ifade edilmektedir.  

 

         ω    (4.12)
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EĢitlik 4.12‟de ki 3x3 bir matris olan I, kuadrokopter gövdesinin x, y ve z 

eksenlerindeki ataletidir ve EĢitlik 4.13‟de ki gibi ifade edilmektedir.  

 

  [
    
    
    

]   (4.13) 

 

Tork, açısal momentumun zamana göre değiĢimi olduğundan, kuadrokopterin açısal 

hızlarından dolayı oluĢan tork EĢitlik 4.14‟de ki gibi ifade edilmektedir. 

 

    ̇           (4.14) 

 

EĢitlik 4.12 ve EĢitlik 4.14‟den,  

 

         ω +   ̇    (4.15) 

 

EĢitlik 4.15‟de “x” vektörsel çarpım iĢlemi olarak kullanılmıĢtır. Kuadrokopter 

gövdesinin ve pervanelerin kendi eksenleri etrafında dönmesinden dolayı ortaya 

çıkan cayroskopik tork EĢitlik 4.16‟da ki gibi ifade edilmektedir. Burada J, bir adet 

rotorun ataletini simgelemektedir.  

 

   ∑          
 
                (4.16) 

 

ġekil 4.1 ‟de görülen ve her bir pervanenin yaptığı dönme hareketinden dolayı oluĢan 

kaldırma kuvvetleri, kuadrokoptere etkiyen torklar oluĢturur. Bir eksen boyunca 

uzanan tork, diğer eksende bulunan pervanelerin oluĢturduğu torkların farkına eĢittir. 

x, y ve z eksenleri boyunca, pervanelerin sebep olduğu torklar EĢitlik 4.17‟de ki gibi 

ifade edilmektedir. Burada l, rotorla kuadrokopterin merkezi arası mesafe, d‟ de 

sürükleme faktörüdür. EĢitlik 4.15 ve EĢitlik 4.16 „da ki tork dengesi EĢitlik 4.18‟de 

ki gibi ifade edilmektedir. 

 

    [

     
    

  

     
    

  

     
    

    
    

  

]    (4.17)
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            (4.18)  

 

EĢitlik 4.18‟ den   , EĢitlik 4.19‟da ki gibi elde edilmektedir. 

 

   [

 ̇

 ̇
 ̇

]  [
    
    
    

] [

 ̇

 ̇
 ̇

]  [
    
    
    

] [

 ̈

 ̈
 ̈

]     (4.19) 

 

     [

 ̇

 ̇
 ̇

]  [
 
 
 
]                   (4.19) 

 

Tork dengesi EĢitlik 4.20‟deki gibi verilmektedir.  

 

  [

 ̇

 ̇
 ̇

]  [
 
 
 
]                 [

 ̇

 ̇
 ̇

]  [
    
    
    

] [

 ̇

 ̇
 ̇

]  [
    
    
    

] [

 ̈

 ̈
 ̈

] 

 

= [

     
    

  

     
    

  

     
    

    
    

  

]    (4.20) 

 

Bu eĢitlikte  ̈  ̈ ve  ̈„yi sol tarafa atıp denklem çözülürse, açısal ivmeler EĢitlik 4.21, 

EĢitlik 4.22 ve EĢitlik 4.23‟deki gibi karĢımıza çıkmaktadır. 

 

 ̈    ̇̇ 
     

  
    

 

  
 ̇               

 

  
    

    
        (4.21) 

 

 ̈    ̇̇ 
     

  
    

 

  
 ̇               

 

  
    

    
        (4.22) 

 

 ̈    ̇̇ 
     

  
    

 

  
    

    
    

    
       (4.23)
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[
 ̈
 ̈
 ̈
]  [

 
 
  

]  [

                          
                          
           

] [
 
 
 
]

 

 
(
  

    
  

  
    

 )

                              (4.24) 

EĢitlik 4.25, EĢitlik 4.26 ve EĢitlik 4.27 ile  ̈,  ̈ ve  ̈ değerleri verilmektedir, 

 

 ̈                
 

 
   

    
    

    
        (4.25) 

 

 ̈   (           ) 
 

 
   

    
    

    
        (4.26) 

 

 ̈            
 

 
   

    
    

    
         (4.27) 

 

Kolaylık ve uygunluklarından dolayı sistemin giriĢleri EĢitlik 4.28, EĢitlik 4.29, 

EĢitlik 4.30 ve EĢitlik 4.31 'da ki gibi seçildiğinde,  

 

   b   
    

    
    

      (4.28) 

 

   b   
    

      (4.29) 

 

   b   
    

        (4.30) 

 

   d    
    

    
    

      (4.31) 

 

modellenen kuadrokopterin tam matematiksel model denklemleri EĢitlik 4.32, EĢitlik 

4.33 ve EĢitlik 4.34‟deki gibi verilmektedir. 

 

 ̈    ̇̇ 
     

  
    

 

  
 ̇               

 

  
       (4.32) 

 

 ̈    ̇̇ 
     

  
    

 

  
 ̇               

 

  
      (4.33) 

 

 ̈    ̇̇ 
     

  
    

 

  
      (4.34) 
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BÖLÜM 5 

 

MATERYAL VE METOD 

 

5.1. DENEY PLATFORMU 

 

Kapalı laboratuvar ortamında gerçekleĢtirilen kuadrokopter denge kontrollü uçuĢ ve 

taĢıyabileceği yük kapasitesini belirlemek için ġekil 5.1‟de verildiği gibi bir deney 

platformu tasarlanmıĢtır. Deneysel çalıĢmalar için Gaui500X marka kuadrokopter 

tercih edilmiĢtir. ġekil 5.2 ve ġekil 5.3‟de deney platformuna ait teknik çizim 

verilmektedir. Kuadrokopter “+” Ģeklinde kesilmiĢ alüminyum levha üzerine ayakları 

kısmından kablo bağları ile tutturulmuĢtur. Motorların milinin aynı eksen üzerinde 

dikeyde 22cm altına yük hücreleri monte edilmiĢ ve pervanelerin kaldırma kuvveti 

sonucu oluĢan kuvveti aktarması için gerekli bağlantılar yapılmıĢtır. 

 

 
 

ġekil 5.1. Kuadrokopter deney platformu.
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ġekil 5.2. Kuadrokopter deney platformu. 

 

 
 

ġekil 5.3. Kuadrokopter deney platformu.
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Kuadrokopter test sistemini oluĢturan elektronik donanımlar ġekil 5.4 'deki blok 

diagramı ile verilmektedir. Radyo frekans uzaktan kumanda sinyallerinin, bilgisayar 

aracılığıyla veri toplama kartı üzerinden kuadrokopterin yönelim hareketi için 

kontrol kartına uygun olan sinyaller gönderilerek hareket sağlanmaktadır. Elde edilen 

bu hareket oluĢturulan kuadrokopter test platformu üzerinden kuadrokopterin bağlı 

olduğu yük hücrelerine çekme kuvveti uygulayarak, kuadrokopterler için 

taĢıyabilecekleri ağırlık miktarlarını gözlem yapma imkânı sağlamaktadır. 

 

 
 

ġekil 5.4. Kuadrokopter blok diagram. 

 

Kuadrokopter üzerinde kullanılan sistemlere ait teknik özellikler Çizelge 5.1'de 

verilmektedir. 

 

Çizelge 5.1. Kuadrokopter üzerinde kullanılan sistemlere ait teknik özellikler. 

 

Quad. motorlar arası mesafe 570 mm 

Toplam ağırlık (batarya dahil) 750 g 

TaĢınabilir yük 1100 g to 2200 g - (Bataryaya bağlı ) 

Motor GUEC-412 S - Fırçasız Motor -960 RPM / Volt 

Batarya Li-Po 3 S 11.1 V 1750 A 

ESC GUEC GE-183 – 18 A 

Cayroskop ITG 3200 -16-bit ADC 

Ġvme sensörü BMA180 -14 bit ADC 

Micro controller ATMega 328 P 
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5.1.1. Kuadrokopter Ġskeleti 

 

Deneysel çalıĢmalarda ġekil 5.5‟deki Gaui500X marka radyo kontrollü kuadrokopter 

iskeleti kullanılmaktadır. 

 

 
 

ġekil 5.5. Gaui 500X kuadrokopter. 

 

Kuadrokopteri üzerine konumlandırdığımız deney platformumuz X, Y ve Z ekseni 

üzerinde açısal hareketine izin verebilecek serbestlik derecesine sahip olması için 

mafsal kafalı rulman tercih edilmiĢtir. Rulman iç çapı 12 mm‟dir. Rulman içerisine 

torna tezgâhından polyemit bir malzemeyi iĢlenerek yapılan ara parça içe iç çapı 8 

mm‟ye düĢürülmüĢ ve ortasından 8 mm çapında 200mm uzunluğunda alimunyum 

mil geçirilmiĢtir bu sayede eksen üzerindeki açısal hareket kabiliyetini X ekseninde 

360 derece, Y ekseninde 60 derece ve Z ekseninde‟de 60 derece olarak sağlanmıĢtır. 

Kuadrokopterlerin yönelim hareketleri için en fazla 30 derecelik bir eğim yeterli 

olacağı için oluĢturduğumuz düzenek sistemimizin ihtiyacını karĢılamaktadır. Mafsal 

kafalı rulman içerisinden geçirilen mil‟in her iki uç tarafından polyemit malzemeyi 8 

mm çapında delinerek oluĢturulan ve “+” Ģeklinde alimünyum levhayı monte 

ettiğimiz ara parçası ile kuadrokopterimizi alüminyum parçaya bağlayabildik ġekil 

5.6 ile mafsal kafalı rulman ve üzerine monte edilen “+” Ģeklindeki platformu 

verilmektedir.
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ġekil 5.6. Mafsal kafalı rulman ve üzerine monte edilen “+” Ģeklinde platform. 

 

 
 

ġekil 5.7. “+”Ģeklinde monte edilmiĢ yük hücreleri.
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Demir profillerden oluĢturulan ayak mekanizması üzerine monte edilen yük hücreleri 

ġekil 5.7 deki gibi verilmektedir. 

 

5.1.2. Kuadrokopter RF Kumanda 

 

Kuadrokoptere sinyaller ġekil 5.8‟deki radyo vericiyle gönderilir. Verici üzerindeki 2 

adet, el ile düĢey ve yatay eksende hareket ettirilerek dört adet kontrol sinyali (U1, 

U2, U3 ve U4) kuadrokoptere ulaĢtırılır. U4 sinyali z ekseninde yukarıya doğru olan 

itme kuvvetini ifade eder ve bütün pervanelerin dönme hızını eĢit olarak artırır yada 

azaltır. U2 sinyali ön ve arka motorları kontrol eder, bu motorlardan birinin dönme 

hızını artırırken diğerini aynı oranda azaltır, böylece öne ve arkaya hareket sağlanır. 

U3 sinyali de U2 sinyali gibi, fakat bu sefer sol ve sağ motorları tahrik ederek hareket 

sağlar. U1 sinyali helikopteri kendi ekseni etrafında döndürür, aynı yöne dönen iki 

pervanenin hızlarını artırıp, aynı oranda diğer yöne dönen iki pervanenin hızlarını 

azaltarak açısal momentumun korunumu ilkesiyle z ekseni etrafında dönme sağlar. 

Kuadrokopterin üzerindeki kontrol kartı ile bu sinyalleri iĢleyerek helikopterin 

motorlarına iletir. 

 

 
 

ġekil 5.8. Radyo vericisi. 

 

5.1.3. Mikrodenetleyici Kontrol Kartı 

 

Kuadrokopteri kontrol etmek için önce kuadrokopterin hareketini algılamak 

gereklidir. Bu görevi sağlaması için kuadrokopter üzerine algılayıcılardan gelen 
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veriyi değerlendirmek üzere bir Atmega328P kontrol kartı yerleĢtirilmiĢtir. ġekil5.9‟ 

da Atmega328P Kontrol Kartı verilmektedir. 

 

GND
    +

RC Signal Input

D2 Throttle

D4 Roll

D5 Pitch

  D6 Yaw

Motor ESC Outputs

FTDI

UART

I2C

Atmega 328 P
MCU

Barometer 
Sensor

Gyro 
Sensor

Accel. Sensor

 
 

 ġekil 5.9. Atmega328P kontrol kartı.  

 

Bu Atmega328P kontrol kartı üzerinde bulunan algılayıcılar sayesinde x, y ve z 

eksenleri doğrultusunda olan ivmeler ve bu eksenler etrafındaki açısal hızlar elde 

edilmiĢtir. Kuadrokopter üzerindeki kontrol kartının temel görevi, kontrol birimi ve 

sensörlerden gelen veriyi almak, iĢlemek ve gerekli Ģekilde çıkıĢa aktarmaktır. 

Kuadrokopterde veriler gerçek zamanlı olarak kontrol kartında iĢlenir. Çizelge 5.2'de 

Atmega 328P kontrol kartının teknik özellikleri verilmektedir. 

 

Çizelge 5.2. Atmega 328P kontrol kartının genel özellikleri. 

 

Mikrodenetleyici Atmega 328P 

ÇalıĢma Gerilimi 5 V 

ÇalıĢma Frekansı 16 MHz 

ÇıkıĢ akımı(Pin baĢına) 40 mA 

Analog GiriĢ Pinleri 6 

Dijital G/Ç Pinleri 14 (6 Adet Pwm) 
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4.1.4. Elektronik Hız Kontrolcüsü 

 

Elektronik Hız Kontrolcüsü (EHK), fırçasız ( brushless) motorların hızını ve çalıĢma 

yönünü belirleyen elektronik devredir. Kuadrocopter üzerinde bulunan fırçasız 

motorların ortasındaki dönen kısım da mıknatıs ve mıknatısın etrafını çevreleyen 

bobin bulunur. Bu devreler motorların bobinlerine sırasıyla PTO dalgası yollarlar.  

Kullanılan PTO yöntemi ile sistemimiz üzerindeki ESC, giriĢ akımını hızla "kapatıp 

açar". Akımın, birim sürenin kaçta kaçında açık, kaçta kaçında kapalı olduğuna bağlı 

olarak motora ulaĢan ortalama gerilim belli bir değere inecektir. Bu sayede 

sistemimiz Atmega328p iĢlemcisi ile ayarlanabilir PTO sinyalleri ile hızı kontrol 

edilir. Kuadrokopter üzerinde GUEC GE-183 marka 18A lik Elektronik Hız Kontrol 

devresi vardır. ġekil 5.10'da sistemimiz üzerinde kullanılan Elektronik Hız Kontrolcü 

(EHK) resmi verilmektedir. 

 

 
 

ġekil 5.10. Elektronik Hız Kontrolcüsü (ESC). 

 

4.1.5. Bataryalar 

 

Kuadrokopter'ler için uygun batarya seçimi çok önemlidir. Piyasada mevcut 

sistemlerde ve akademik çalıĢmalarda kullanılmak üzere avantaj ve dezavantajlarına 

göre tercih edilen üç çeĢit batarya NiCd, NiMH ve LiPo vardır. NiCd bataryaları 

ucuzdur, uzun süre sabit akım verebilirler. Tam dolum ve boĢalımlarında içerisindeki 

kimyasallardan kaynaklanan bir problem yaĢanmaz. Ancak tam boĢalmaları 

durumunda tekrar doldurulmak istenildiklerinde Ģarj durumu tam dolu olmadıkları 
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halde hafıza problemlerinden dolayı Ģarj cihazlarında tam dolu gözükebilir. Ayrıca 

Ģarj olma süreleri uzundur. Aynı boyutlardaki NiMH bataryası, NiCd bataryasına 

göre daha fazla güç kapasitesi sağlayabilir. NiMH bataryaları yüksek akımlıdırlar, 

zamanla kendiliğinden boĢalabilirler. Sistemimiz için tercih ettiğimiz LiPo bataryası 

diğer iki bataryaya göre kullanım ömürleri uzun ve Ģarj olma süreleri kısadır. Ancak 

Lipo bataryalarını Ģarj etmek için belirtilen gerilimin üzerine çıkmamak ve bataryayı 

oluĢturan hücreleri kullanıcı talimatına göre belirtilen değerin altına 

düĢürülmemelidir. ġekil 5.11'de sistemimiz üzerinde ki 11,1 V Lipo batarya resmi 

verilmektedir. 

 

 
 

ġekil 5.11. Lipo batarya. 

 

5.1.6. Gyroskop 

 

Gyrolar bir dönme eylemini algılayan ve dönüĢün hızını ölçebilen cihazlardır. 

Gyro‟lar kuadrokopterler üzerinde genelde iki tipte bulunmaktadır, heading hold 

mod ve normal mod. Heading mod gyro, sistemin hangi yöne doğru kaydığını 

algılayarak aksi yönde tepki vermektedir, böylelikle kuadrokopterler dıĢ etkenlere 

karĢı dengeli uçmayı baĢarmaktadır. Normal mod gyro ise kumandadan gelen 

komutlara göre tepki verir. DıĢ etkilerden kaynaklanan kaymaları algılayamadığı için 

sistem rüzgâr yönünde kayar. Sistemimiz üzerinde ITG3200 gyro modeli 

kullanılmaktadır. GeliĢtirilen yazılım algoritmasına göre iki farklı uçuĢ modu 

kumanda ayarlarına göre seçilebilmektedir. Ayrıca bu gyro markasını seçmemizin 

nedeni 16 bit analog-dijital dönüĢtürücü özelliğine ve kullanıcının yazılımsal olarak 

oluĢturabileceği dâhili alçak geçiren bant geniĢliğine sahip olmasıdır. 400kHz'lik 
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hızlı mod I2C haberleĢme protokoline izin verebilmektedir. 6.5 mA düĢük çalıĢma 

akım değerine sahiptir. Besleme gerilimi 2.1V ve 3.6V arasındadır. X, Y ve Z 

eksenleri üzerindeki dönme hızlarını birbirinden bağımsız olarak algılayabilme 

özelliğine sahiptir. Sistem üzerindeki ani dönüĢ hızımızı bulabilmek için EĢitlik 5.1, 

EĢitlik 5.2 ve EĢitlik 5.3 'de ki gibi bağıntılarlar kullanılmaktadır. 

 

RateAx = (AdcGyroX * Vref / 1023 – VzeroRate) / Hassasiyet    (5.1) 

 

RateAy = (AdcGyroY * Vref / 1023 – VzeroRate) / Hassasiyet   (5.2) 

 

RateAz = (AdcGyroY * Vref / 1023 – VzeroRate) / Hassasiyet   (5.3) 

 

EĢitlik (5.1)' de yer alan, RateAx - Eksensel dönüĢ hızını, AdcGyroX - X ekseni için 

alınan binary değerini, Vref - Sensör çalıĢma gerilimini, VzeroRate - Sensörlerin 

hareketsiz durumda sabit olarak vermiĢ olduğu bir gerilimini ve Hassasiyet - Volt 

baĢına sensör hassasiyetini ifade etmektedir. 

 

5.1.7. Ġvmeölçer Algılayıcı 

 

Ġvmeölçerler üzerlerine düĢen statik (yerçekimi) veya dinamik (aniden hızlanma veya 

durma) ivmeyi ölçmektedirler. Algılayıcılardan aldığımız değer m/   veya yer 

çekimi (g-Force) türünden ifade edilebilir. Sistemimiz üzerinde BMA 180 marka, 

1.62V ve 3.6 çalıĢma gerilimle çalıĢan, 14 bit analog dijital dönüĢtürücü özelliğine 

sahip, tek eksen ve çoklu eksen ivmelenmeyi ölçebilen algılayıcı vardır. Sistem 

üzerindeki dinamik ivmeyi bulabilmek için EĢitlik 5.4, EĢitlik 5.5 ve EĢitlik 5.6 'de ki 

gibi bağıntılar kullanılmaktadır. 

 

Rx = (AdcRx * Vref / 1023 - VzeroG) / Hassasiyet    (5.4) 

 

Ry = (AdcRy * Vref / 1023 - VzeroG) / Hassasiyet    (5.5) 

 

Rz = (AdcRz * Vref / 1023 - VzeroG) / Hassasiyet    (5.6)
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EĢitlik 5.4' de yer alan, Rx - X ekseninde ki ivmelenmeyi, AdcRx - X ekseni için 

alınan binary değerini, Vref - Sensör çalıĢma gerilimini, VzeroG - Ġvmeölçerin 0g de 

vermiĢ olduğu gerilim değerini ve Hassasiyet - Volt baĢına sensör hassasiyetini ifade 

etmektedir. 

 

5.1.8. Fırçasız Motor  

 

Kuadrocopter üzerinde pervanelerin bağlı oldukları dört adet fırçasız doğru akım 

motorları vardır. Fırçasız doğru akım motorları geleneksel fırçalı DA (Doğru Akım) 

motorlardan farklıdır. Yapısı gereği mekaniksel yıpranmaya maruz kalmadıkları için 

yararlı kullanım süreleri uzundur, sessiz çalıĢırlar, elektriksel gürültü oluĢturmazlar, 

yüksek hız ve yüksek tork göstermeleri insansız hava araç projelerinde tercih edilme 

sebepleridir. Sistemimiz üzerinde GAUI 960 Kv Fırçasız Motor kullanılmıĢtır. 

EĢitlik 5.5‟ de fırçasız motor kaç devir olduğunu gösteren hesaplama verilmektedir. 

 

                                    

(5.5) 

 

ġekil 5.12'de kuadrokopterde kullanılan fırçasız doğru akım motor resmi 

verilmektedir.  

 

 
 

ġekil 5.12. Fırçasız doğru akım motor. 

 

Qaudrokopter üzerinde kullanılan GAUI 960 Kv fırçasız motorun teknik özellikleri 

Çizelge 5.3'de verilmektedir. 
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Çizelge 5.3. GAUI 960 Kv fırçasız motor teknik özellikleri. 

 

Özellik Birim 

Kv(rpm) 960 

Ağırlık 80g 

Maks. Akım 17 A 

Maks. Voltaj 11.1 V 

Motor Uzunluğu 29 mm 

Motor Çapı 28 mm 

Toplam Uzunluk 45 mm 

 

5.1.9. Yük Hücresi 

 

Yük hücresi bir kuvveti elektrik sinyali haline dönüĢtürmek için kullanılan 

dönüĢtürücüdür. Deney platformumuz üzerinde 4 adet Esit firmasına ait ġekil 5.13 

'de ki gibi Çizelge 5.4‟de ki özelliklere sahip yük hücreleri kullanılmıĢtır. 

 

 
 

ġekil 5.13. Yük hücresi. 

 

Çizelge 5.4. Yük hücresi özellikleri. 

 

Özellik Birim 

Nominal Kapasite 3 kg 

Nominal ÇıkıĢ 2 mV/V 

Önerilen Uyartım Gerilimi 10 V 

Maks. 3 kg Yükte Maks. 20 mV Gerilim ÇıkıĢı 
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Yük hücresine, 3 kg‟ lık yük uygulanırsa, 20 mV‟luk çıkıĢ gerilimi elde edilmektedir. 

Sistemimizde motorların mil ekseni üzerinde bulunan yük hücresine en düĢük değerli 

(1g) yük uygulanacak olursa çıkıĢ gerilimi, 3000 gr‟da 20mV çıkıĢ gerilimi 

üretiyorsa 1 gr ağırlığında yük uygulandığında 0.006 mV‟luk gerilim üretmiĢ olur. 

Bunun için kuadrokopter sistemi üzerinde bulunan yük hücresi sinyal yükselticisinin, 

sinyal giriĢ değeri 0.006  mV‟ dan küçük değeri okuyabilen yükseltici 

kullanılmaktadır. 

 

5.1.10. Sinyal Yükseltici  

 

Sinyal yükselticiler, yük hücre sinyallerini uzak mesafelere taĢımak amacıyla 

sinyalin kuvvetlendirilmesini ve çıkıĢ olarak 0-10V seviyesinde gerilim vermesini 

sağlayan devre elemanlarıdır. Sistemimizde Puls Elektroniğin PA-10 model gerilim 

yükselticisi kullanılmıĢtır. Besleme gerilimi 24V DA‟dır. DönüĢtürülen gerilim 

değerleri, veri toplama kartı analog giriĢine verilmektedir ġekil 5.14‟de kullanılan 

sinyal yükselticisi verilmektedir. Sinyal yükselticisinin sing+, sign- giriĢ yerlerinden 

yük hücremizin çıkıĢları verilmiĢtir. +Exc., -Exc. „dan yük hücremizin uyartım 

kabloları bağlanmıĢtır. Sinyal yükselticisi üzerinde bulunan dara trimpotu ile 

sistemimize veri sağladığımız yük hücrelerinin düĢey eksendeki gerilim çıkıĢ değer 

konumu (0‟a çekilerek) ayarlanmaktadır. 

 

 
 

ġekil 5.14. Sinyal yükselticisi.
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5.1.11. Veri AlıĢ-VeriĢ Kartı  

 

Veri toplama sistemi için PCI 1716 Advantech veri alıĢ-veriĢ kartı kullanılmıĢtır. 

Veri alıĢ-veriĢ kartının özellikleri Çizelge 5.5‟ de, ġekil 5.15‟ de ise veri alıĢ-veriĢ 

kartı verilmektedir. Veri alıĢ-veriĢ kartının örnekleme oranı 250 kS/s dir. Veri 

toplama sistemi donanım ayarları için, veri alıĢ-veriĢ kartı PCI yuvasına takıldıktan 

sonra yazılımı bilgisayara yüklenmiĢtir. Veri alıĢ-veriĢ kartının modeli bilgisayar 

dosyasının, aygıt yöneticisi menüsünden seçilmiĢ ve yük hücreleri için analog giriĢ 

aralığı belirlendikten sonra her kanala +/- 1,5 V uygulanarak kartın testi yapılmıĢtır. 

 

Çizelge 5.5. Veri alıĢ-veriĢ kartının özellikleri. 

 

Özellik Birim 

Çözünürlük 16 Bit yüksek çözünürlük 

Örnekleme Oranı 250 kS/s 

Analog GiriĢi Sayısı ve Hafıza 16 analog giriĢ ve 1 K FIFO 

Dijital GiriĢ Sayısı 16 dijital giriĢ 

Dijital ÇıkıĢ Sayısı 16 dijital çıkıĢ 

Analog ÇıkıĢ Sayısı 2 analog çıkıĢ 

Sayıcı ve çözünürlüğü 10 MHz ve 16 Bit çözünürlük 

Kart bağlantısı PCI kartı 

GiriĢ Gerilimi +/- 10 V 

GiriĢ Akımı 0 -20 mA 

 

 
 

ġekil 5.15. Advantech PCI 1716 veri alıĢ-veriĢ kartı.
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5.2. KONTROLCÜ TASARIMI  

 

5.2.1. PID DENETĠMĠ 

 

Kuadrokopter kontrollü için sistemin girdileri olan U1, U2, U3 ve U4 denklemleri 

kullanılmaktadır. Kuadrokopter hareket ettirecek olan U1, U2, U3 ve U4 girdileri 

sırasıyla, z eksenindeki sapma hareketi, y eksenindeki yunuslama hareketini, x 

eksenindeki yalpalama hareketini ve z ekseni üstünde dikey hareketi kontrol eder. 

Sistem üzerinde bulunan açık kaynak kodlu Multiwi SE kontrol kartı kuadrokopterin 

yukarda sinyal giriĢleri elde edilen veriler ile arayüzünde bulunan PID parametreleri 

ayarlanarak sistemi kararlı hale getirilmeye çalıĢılmaktadır. Kontrol sistemlerinde en 

çok kullanılan yöntemlerden biri PID yöntemidir. PID oransal, integral ve türev 

katsayıları kullanarak hesaplama yapar. PID denetleyicisinin blok diyagramı ġekil 

5.16‟da verilmektedir. Uygun PID değerleri sistem için hazırlanmıĢ kullanıcı ara yüz 

programından deneme-yanılma yöntemi ile sistem dengeye gelene kadar 

uyarlanmıĢtır. ġekil 5.17‟de kuadrokopter uçuĢ denge kontrolü için kullanılan ara 

yüz programı verilmektedir. 

 

 
 

ġekil 5. 16. PID blok diyagramı.
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PID kontrolörü oluĢturan oransal, integral, türev kazançlarının her biri sistemin 

çalıĢmasına çeĢitli Ģekillerde etki etmektedir.  Kapalı çevrim sisteminde her bir 

kontrolörün etkisi Kp, Ki ve Kd kazançları verilerek Çizelge 5.6'da ki gibi 

özetlenmektedir. 

 

Çizelge 5.6. PID kontrolör parametrelerinin etkileri. 

 

Kontrolör Kazanç 
Yükselme 

zamanı 
AĢım 

Oturma 

zamanı 

Kalıcı durum 

hatası 

Oransal Kp Azaltır Arttırır 
Biraz 

arttırır 
Azaltır 

Ġntegral Ki 
Biraz 

azaltır 
Arttırır Arttırır Yok eder 

Türev Kd 
Biraz 

değiĢtirir 
Azaltır Azaltır Çok az atkiler 

 

 
 

ġekil 5.17. Kuadrokopter uçuĢ denge kontrolü için kullanılan arayüz programı. 
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Yüksek Kp katsayısı sistemin çıkıĢının yüksek olmasına ve hatanın giderilme 

zamanının artmasına sebep olmaktadır (ġekil 5.18). Çok yüksek Kp katsayısı 

salınıma ve sistemin kararsız bir hal almasına neden olmaktadır. 

 

 
 

ġekil 5.18. Kp katsayısına göre çıkıĢlardaki değiĢim. 

 

I (Ġntegral Terimi) hem hata büyüklüğü hem de hatanın süresi ile orantılı olarak çıkıĢ 

üretir. Bu terim anlık hataların toplamıdır. Sabit bir Ki katsayı ile çarpılarak sistem 

çıkıĢına eklenir. Ki katsayısına integral kazanç sabiti denir. Eğer Ki katsayısı çok 

yüksek olursa istenilen ayar noktasından taĢmalar meydana gelir (ġekil 5.19). 

 

 
 

ġekil 5.19. Ki katsayısına göre çıkıĢlardaki değiĢim.
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D (Türev terimi) hatadaki zamanla değiĢimi ifade etmektedir. Bu değiĢim Kd 

katsayısı ile çarpılarak sistemin çıkıĢına eklenir. Türev terimi kontrolör çıkıĢının 

değiĢim hızını yavaĢlatır. Ayrıca mevcut değerin istenilen referans değerini aĢma 

miktarını azaltarak sistemin daha kararlı çalıĢmasını sağlar (ġekil5.20). Bu değer 

yüksek belirlendiğinde kontrolörün gürültülere karĢı duyarlılığı artmaktadır. Bu da 

sistemin kararsız bir hal olmasına sebep olabilmektedir. 

 

 
 

ġekil 5.20. Kd katsayısına göre çıkıĢlardaki değiĢim. 

 

PID „nin bu çalıĢmadaki kullanım amacı baĢlangıçtaki konumunu sabit tutabilmesi 

ve kuadrokopterin hareketini gerçekleĢtirdiği yunuslama, yalpalama ve sapma 

yönelim hareketlerinin iyileĢtirilmesi içindir. Sistemi denge tutabilmek ve uygun 

olan PID katsayılarını belirleyebilmek için yukarıda grafikleri çizdirilen sistem çıkıĢ 

değiĢimleri, göz önünde bulundurularak aĢağıda belirtildiği gibi denemeler 

yapılmıĢtır. 

  

1. Öncelikle Kp kazancı ayarlanır. Ki ve Kd sıfır iken Kp kazancı, çıkıĢtaki hatayı 

azaltmak için sıfırdan baĢlayarak yavaĢ yavaĢ artırılır. Oransal etkinin yüksek 

olması sistemin sönümsüz cevap vermesine neden olmaktadır. 

 

2. Daha sonra Kp değeri ve Ki değeri değiĢtirilmeden Kd değeri aĢım kabul 

edilebilir bir seviyeye inene kadar artırılır. Türev etkisinin yüksek olması 

sistemin aĢırı sönümlü ya da sönümlü cevap vermesine neden olmaktadır.
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3. Kp ve Kd değerleri ile çıkıĢta bir kalıcı durum hatası mevcuttur. Bu hatayı 

sıfırlayana kadar Ki değeri artırılır. Ġntegral etkisinin yüksek olması sistemin 

osilasyonlu cevap vermesine neden olmaktadır. 

 

Sistem üzerinde bulunan ilgili PID kodu aĢağıda verilmektedir. 

   

   double update(double x,double dx) 

{   

     double command = 0.0;   

     xError = (xDesired - x);   

     xErrorIntegral+=xError;   

     if(feed)   

      command = kP*xError + kI*xErrorIntegral +kD*dx;   

     else   

      command = kP*xError + kI*xErrorIntegral +kD*(xError-xErrorPrev);   

     xErrorPrev = xError;   

     return command;   

   }; 
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BÖLÜM 6 

 

DENEYSEL ÇALIġMALAR 

 

6.1. PID DENETLEYĠCĠ ĠLE YUNUSLAMA HAREKETĠ YÖNELĠMĠ 

 

Bu çalıĢmada sayısal osiloskop ile ölçülen kumanda verici sinyalleri 

Matlab/Simulink ortamında sinyal jeneratörü yardımı ile veri alıĢ-veriĢ kartı PCI 

1716'nın dijital çıkıĢları kullanılarak, sistemin istenilen yöne hareket ettirilmesi 

sağlanmıĢtır. Bu çalıĢmada amaç sistemimizin kumandadan bağımsız bir Ģekilde 

bilgisayar üzerinden aktarılan sinyaller ile istenilen baĢlangıç pozisyonunu koruması 

hedeflenmektedir. Osiloskoptan ölçülen sinyal değerleri 50 Hz'lik, 0.02 saniyelik 

frekansta %5-%10 doluluk oranına sahip sinyallerdir. ġekil 6.1 'de görüldüğü üzere 

el ile anahtarlama yapılarak istenilen sinyal çıkıĢı aktif edilmektedir.  

 

 
 

ġekil 6.1. Veri toplama kartından kuadrokopter için oluĢturulan sinyaller.
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1. ÇalıĢma grubumuz için P=1, I=0, D=0 katsayıları denenmektedir. 

 

1. çalıĢma grubumuzda, deneysel platformumuz üzerinden su terazisi ile ölçtüğünüz 

25 derecelik eğimli dört pervaneli kuadrokopter sistemimizin P=1, I=0, ve D=0 

kontrolcü katsayıları ile sistemin dengeye gelmesi amaçlanmıĢ ancak sistem verilen 

25 derecelik eğimi 0 dereceye çekememiĢtir. 25 derecelik eğim verilmesinin sebebi 

sistem havada yönelim hareketi gerçekleĢtirirken 20-30 derece aralığında değiĢen bir 

açıyla yönelimini gerçekleĢtiriyor olmasından kaynaklanmaktadır. Acc(G) grafiği 

sistemimiz için X, Y ve Z eksenleri üzerindeki değiĢimler sonucu oluĢan yerçekimi 

ivmesi G'nin ortalama değerini göstermektedir. Gyro(derece/s) grafiği ise 25 derece 

eğimde bulunan sistemimizin dengeye gelmesi için gereken değerden ani bir Ģekilde 

uzaklaĢma hızını göstermektedir. ġekil 6.2 ‟de verildiği gibi kuadrokopterin açısal 

maksimum hızı 100-110 derece/sn ve etki eden ortalama yerçekimi ivmesi 1 G‟nin 

altındadır. 

 

 
 

ġekil 6.2. Gyro-Ġvmeölçer algılayıcı verileri. 

 

2. çalıĢma grubumuz için P=2, I=0, D=0 katsayıları denenmektedir. 

 

Deney düzeneğimizde sistemimiz tekrar 25 derecelik eğimde bırakılmıĢ ve dengeye 

gelmesi istenmiĢ ancak sistem daha hızlı bir Ģekilde sistamin kararlı durumundan 

uzaklaĢmıĢtır. ġekil 6.3 ‟de verildiği gibi kuadrokopterin açısal maksimum hızı 150 

derece/s ve etki eden ortalama yerçekimi ivmesi 0.8 G - 1 G‟dir. 
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ġekil 6.3. Gyro-Ġvmeölçer algılayıcı verileri. 

 

3. çalıĢma grubumuz için P=2, I=0, D=10 katsayıları denenmektedir. 

 

Deney düzeneğimizde sistemimiz tekrar 25 derecelik eğimde bırakılmıĢ ve dengeye 

gelmesi istenmiĢ ancak bu P,I,D katsayı değerleri ile sistem daha yavaĢ bir Ģekilde 

sistamin kararlı durumuna yaklaĢmaya çalıĢmaktadır. ġekil 6.4 ‟de verildiği gibi 

kuadrokopterin açısal maksimum hızı 70-80 derece/s ve etki eden ortalama 

yerçekimi ivmesi maksimum 1.2 G‟dir. 

 

 
 

ġekil 6.4. Gyro-Ġvmeölçer algılayıcı verileri.
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4. çalıĢma grubumuz için P =2, I=0, D=20 katsayıları denenmektedir. 

 

Deney düzeneğimizde sistemimiz 25 derecelik eğimli konuma getirilmeye çalıĢılmıĢ 

ancak motorlar açısal hızları değiĢerek sistemin 15 dereceye kadar eğim vermesine 

müsade etmiĢtir. Bu durum sistemi daha yavaĢ bir Ģekilde ve daha kararlı bir 

durumuna getirmiĢtir. ġekil 6.5 ‟de verildiği gibi kuadrokopterin açısal maksimum 

hızı 80-90 derece/s ve etki eden ortalama yerçekimi ivmesi maksimum 0.6 G – 1 G 

arasındadır. 

 

 
 

ġekil 6.5. Gyro-Ġvmeölçer algılayıcı verileri. 

 

5. çalıĢma grubumuz için P=2, I=0.01, D=20 katsayıları denenmektedir. 

 

Deney düzeneğimizde sistemimiz 25 derecelik eğimli konuma getirilmeye çalıĢılmıĢ 

ancak motorlar açısal hızları değiĢerek sistemin yaklaĢık 10 dereceye kadar eğim 

vermesine müsaade etmiĢtir. Bu durum sistemi kararlı konumundan birazcık 

osilasyona girmesine sebep olmuĢtur. ġekil 6.6 „da verildiği gibi kuadrokopterin 

açısal maksimum hızı 100 derece/s ve etki eden ortalama yerçekimi ivmesi 

maksimum 0.5 G – 1 G arasındadır. 
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ġekil 6.6. Gyro-Ġvmeölçer algılayıcı verileri. 

 

6. çalıĢma grubumuz için P=2, I=0.03, D=20 katsayıları denenmektedir. 

 

Deney düzeneğimizde sistemimiz 25 derecelik eğimli konuma getirilmeye çalıĢılmıĢ 

ancak motorlar açısal hızları değiĢerek sistemin yaklaĢık 10 dereceye kadar eğim 

vermesine müsaade etmiĢtir. Bu durum sistemi kararlı konumundan birazcık 

osilasyona girmesine sebep olmuĢtur. ġekil 6.7 ‟de verildiği gibi kuadrokopterin 

açısal maksimum hızı 60 - 70 derece/s ve etki eden ortalama yerçekimi ivmesi 

maksimum 0.5 G – 1.2 G arasındadır. 

 

 
 

ġekil 6.7. Gyro-Ġvmeölçer algılayıcı verileri.
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6.2. DÖRT PERVANELĠ UÇABĠLEN ĠNSANSIZ HAVA ARAÇ YÜK 

TAġIMA KAPASĠTESĠ ÖLÇÜMLERĠ 

 

Kuadrokopter‟in eksensel hareketlerinden kaynaklanan yalpalama, yunuslama ve 

sapma hareketlerinin ve kuadrokopter uçuĢ yönelim hareketlerini oluĢturan açısal 

farklılıkların deneysel platform üzerinde motor milleriyle aynı hizada bulunan yük 

hücreleri ile ne kadar yük (kg) taĢıyabileceği gözlemlenmiĢtir. Advantech PCI 1716 

veri alıĢveriĢ kartı “Analog Input” pinlerinden alınan yük hücresi üzerinde oluĢan 

kuvvetlerin Matlab/Simulink programı ile çizdirildiği kısım ġekil 6.8 ‟de 

verilmektedir. 

 

 
 

ġekil 6.8. Matlab/Simulink programı ile oluĢturulan veri giriĢ blokları ve yük  

verilerin çizdirilmesi. 
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Deneysel çalıĢmamızda sistem PID kontrolcü katsayıları sistem dengeli olduğu 

değerdeki P=2, I=0.03, D=20 parametreler temel alınarak gerçekleĢtirilmiĢtir. Deney 

platformu üzerinde gözlem yaptığımız hareket çeĢitleri; yunuslama hareketi, 

yalpalama hareketi ve sapma hareketidir. 

 

6.2.1. Yunuslama Hareketi 

 

Yunuslama hareketinde araç Yb ekseni etrafında döner. Bu hareketi elde etmek için 

1. ve 3. motorları hızları arasında bir fark oluĢturmak gerekir. Bu hız farkımotorların 

kaldırma kuvvetleri arasında bir farka neden olacaktır ve daha yavaĢ dönen rotorun 

bulunduğu taraf ağırlık merkezinin altına doğru yönelirken, hızlı dönen rotorun tarafı 

yukarı doğru eğilecektir. Yalpalama hareketinde olduğu gibi, eğer bu hareket 

sırasında aracın dikey yönde hareket etmemesi isteniyorsa, motorların hız 

değiĢiklikleri, toplam kaldırma kuvvetine karĢı eĢit olması gerekmektedir. 

 

 
 

ġekil 6.9. Kuadrokopterin yunuslama hareketi. 

 

Advantech PCI1716 veri toplama kartı ile alınan giriĢ sinyalleri aĢağıda Ģekil 

ġekil6.10‟da belirtildiği gibi iĢleme tabi tutularak çıkıĢ elde edilmiĢtir. Veri kartı 

analog sinyal pin giriĢ numaraları AI4 ve AI6 olarak seçilmiĢtir.  Kazanç (gain)  

değeri 0.3 seçilmesinin nedeni yük hücresi sinyal yükselticisinin çıkıĢ gerilim değeri 

0-10V aralığında olması ve yük kapasitesi 0-3 kg arasında olmasından 

kaynaklanmaktadır. Simulinkte saturation bloğu kullanmamızın sebebi, yük 

hücremizin basma-çekme mukavemetine karĢı ürettiği gerilimin negatif değerlere 

düĢmesini önleyebilmek içindir. 
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ġekil 6.10. Kuadrokopterin yunuslama hareketi sonucu oluĢan kaldırma kuvveti 

Matlab/Simulink program yardımı ile gösterimi. 

 

ġekil 6.11 kuadrokopterin Y ekseni etrafında dönmesi sonucu oluĢan kaldırma 

kuvvetidir. YeĢil ve mavi renkte çizilen grafik 3. ve 4. saniyelerde 50Hz'lik frekansta 

%8 doluluk oranında, ortalama 360 gr. ağırlığında yük taĢıyabilmektedir. 4. ve 

6.saniyeler arasında sinyalin %7' lik doluluk oranına sahip 2 ve 4 numaralı karĢılıklı 

iki motorun kaldırabileceği yük miktarı ortalama olarak 270 gr olarak 

gözlemlenmiĢtir.  

 

 
 

ġekil 6.11. Kuadrokopterin yunuslama hareketi sonucu oluĢan eksensel kaldırma  

kuvveti grafiği. 

 

 



 

50 
 

6.2.2. Yalpalama Hareketi 

 

Yalpalama hareketinde araç Xb ekseni etrafında döner. Bu hareketi elde etmek için 

2. ve 4. rotorun hızları arasında bir fark oluĢturmak gerekir. Bu hız 

farkı motorların kaldırma kuvvetleri arasında bir farka neden olacaktır ve daha 

yavaĢ dönen motorun bulunduğu taraf ağırlık merkezinin altına doğru yönelirken, 

hızlı dönen motorun tarafı yukarı eğilecektir. Eğer bu hareket esnasında aracın dikey 

yönde hareket etmemesi isteniyorsa, motorlardaki hız değiĢiklikleri toplam kaldırma 

kuvvetine eĢit olması gerekmektedir.  

 

 
 

ġekil 6.12. Kuadrokopterin yalpalama hareketi. 

 

Advantech PCI1716 veri toplama kartı ile alınan giriĢ sinyalleri ġekil 6.13‟de 

belirtildiği gibi iĢleme tabi tutularak çıkıĢ elde edilmektedir. Veri kartı analog sinyal 

pin giriĢ numaraları AI8 ve AI10 olarak seçilmiĢtir.  

 

 
 

ġekil 6.13. Kuadrokopterin yalpalama hareketi sonucu oluĢan kaldırma kuvveti 

Matlab/Simulink program yardımı ile gösterimi. 
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ġekil 6.14‟de kuadrokopterin X ekseni etrafında dönmesi sonucu oluĢan kaldırma 

kuvvetinin grafiksel çizimi verilmektedir. YeĢil ve mavi renkte çizilen grafik 4. ve 6. 

saniyelerde 50Hz'lik frekansta %8 doluluk oranında, ortalama 360 gr. ağırlığında yük 

taĢıyabilmektedir. 6. ve 11.saniyeler arasında yeĢil grafiğin %7'lik doluluk oranına 

sahip motorların kaldırabileceği yük miktarı ortalama olarak 270 gr olarak 

gözlemlenmiĢ ve mavi grafiğin %10 doluluk oranına sahip sinyal geniĢliği ile 1 ve 3 

numaralı karĢılıklı iki motorların kaldırabileceği yük miktarı 470 gr olarak 

gözlemlenmiĢtir. 

 

 
 

ġekil 6.14. Kuadrokopterin yalpalama hareketi sonucu oluĢan eksensel kaldırma 

kuvveti grafiği. 

 

6.2.3. Sapma Hareketi 

 

Sapma hareketinde araç Zb ekseni etrafında döner. Bu hareketi elde etmek için 1. ve 

3. motorların toplam hızları ile 2. ve 4. motorların toplam hızları arasında bir fark 

oluĢturulmalıdır. Bu motor çiftleri birbirine zıt yönlerde döndükleri için, aracı zıt 

yönde döndürmeye çalıĢan torklar üretmektedirler. Bu torklar birbirine eĢit 

oldukları sürece araç Zb ekseni etrafında dönmez. Rotorların ürettikleri torklar T1, 

T2, T3 ve T4 olarak ifade edilirse T1+T2-T3-T4 ≠ 0 olduğu sürece araç Zb ekseni 

etrafında dönecektir. 
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ġekil 6.15. Kuadrokopterin sapma hareketi. 

 

Advantech PCI1716 veri toplama kartı ile alınan giriĢ sinyalleri ġekil6.16‟da 

belirtildiği gibi iĢleme tabi tutularak çıkıĢ elde edilmektedir. Veri kartı analog sinyal 

pin giriĢ numaraları AI12 ve AI4 olarak seçilmiĢtir.  

 

 
 

ġekil 6.16. Kuadrokopterin sapma hareketi sonucu oluĢan kaldırma kuvveti  

Matlab/Simulink program yardımı ile gösterimi. 

 

ġekil 6.17‟de kuadrokopterin Z ekseni etrafında dönmesi sonucu oluĢan kaldırma 

kuvvetinin grafiksel çizimi verilmektedir. YeĢil renkte çizilen grafik 1. ve 3. 

saniyeler arasında 50Hz'lik frekansta %8 doluluk oranında, ortalama 290 gr. 

ağırlığında kaldırma kuvveti oluĢturmaktadır. Mavi renkte çizilen grafik ise 50Hz'lik 

frekansta %5.5 doluluk oranında ve 30 gr. ağırlığında yük kaldırabileceğini 

göstermektedir.  3. ve 4.5.saniyeler arasında yeĢil grafiğin %6'lık doluluk oranına 

sahip ve 50 gr. ağırlığında yük kaldırma kuvveti oluĢturduğu verilmekte, mavi 

grafiğin ise %6.5 doluluk oranına sahip 90 gr. ağırlığında yük kaldırma kuvveti 

oluĢturduğu verilmektedir. 4.5. ve 6.5. saniyeler arasında yeĢil grafiğin %7.5'lık 
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doluluk oranına sahip ve 200 gr. ağırlığında yük taĢıyabileceği verilmektedir, mavi 

grafiğin %6 doluluk oranına sahip sinyal geniĢliği ile 50 gr. ağırlığında yük 

taĢıyabileceği kapasite ile 1 ve 2 numaralı yanyana duran iki motorun 

kaldırabilecekleri yük miktarı verilmektedir. 

 

 
 

ġekil 6.17. Kuadrokopterin sapma hareketi sonucu oluĢan eksensel kaldırma kuvveti 

grafiği.  
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BÖLÜM 7 

 

 DENEYSEL SONUÇLAR VE DEĞERLENDĠRME  

 

Bu tez çalıĢmasında, gerçekleĢtirilen kuadrokopter test platformu sayesinde 40cm – 

60cm çapındaki farklı ebatlardaki kuadrokopterlerin kapalı ortam test çalıĢmaları 

yapılabilmektedir. Bu çalıĢma kapsamında, test platformu üzerine yerleĢtirilen dört 

adet motoru bulunan kuadrokopter‟in kontrolü ve motorların kaldırabileceği yük 

değerleri belirlenebilmektedir.  

 

Kuadrokopterin modellenmesinde cayroskopik etkiler göz önünde bulundurularak 

Newton – Euler denklemleri kullanılmıĢtır. Deney düzeneğimizin yapısından dolayı 

deneyde kullanılan kuadrokoptere veri alıĢ-veriĢ kartı üzerinden sağa-sola, öne-

arkaya, yukarı-aĢağı ve z ekseni etrafındaki açısal hareketi sağlayacak Ģekilde uygun 

olan sinyalleri gönderilebilmektedir. Model üzerinden kuadrokopteri kontrol etmek 

için PID kontrolcü tasarlanmıĢtır. Yunuslama hareketi üzerinde uygun olan PID 

katsayıları seçildikten sonra sistem dengeli bir Ģekilde konumunu korumaktadır. 

Kontrolcü olarak PID kontrolcü seçilmesinin sebebi, basit kontrol mantığı olması ve 

kuadrokopteri kararlı hale getirmesidir. Kuadrokopter‟lerin kaldırabilecekleri yük 

miktarlarının motorlar için verilen sinyalin doluluk oranıyla orantılı bir Ģekilde arttığı 

gözlemlenmiĢtir.  

 

Bu test platformu sayesinde kuadrokopterlerin, test ve ilk kullanımlarında yalnıĢ 

kontrol parametrelerinin seçilerek hasar görmesinin önüne geçilmektedir. Ayrıca, 

kapalı ortam kuadrokopter çalıĢmalarında, kazalar ve yaralanmalar en aza 

indirilmektedir. Kuadrokopter kontrol çalıĢmalarını daha kapsamlı kontrol edilebilmek 

için yapılacak ileriki çalıĢmalarda GPS modülü, pusula modülü, sıcaklık algılayıcıları ve 

barometrik basınç algılayıcısı gibi ek donanımlarla zenginleĢtirilebilir. Motor sayıları 

arttırılarak sistemin kaldırabileceği yük kapasitesi arttırılabilir. 
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