Doner-Kanat Mekanizmasina Sahip Yeni Bir Insansiz Hava Aracimin (SUAVI)
Modellenmesi ve Kontrolii

K. T. Oner', E. Cetinsoy?, E. Sirimoglu®, T. Ayken*, M. Unel®, M. F. Aksit®, I. Kandemir, K. Giilez®

1,23:4,5.6Miihendislik ve Doga Bilimleri Fakiiltesi
Sabanci Universitesi, Orhanli-Tuzla, 34956, Istanbul
{kaanoner,cetinsoy,efesirimoglu,tayken}@su.sabanciuniv.edu

{munel, aksit}@sabanciuniv.edu

" Miihendislik Fakiiltesi
Gebze Yiiksek Teknoloji Enstitiisii, Cayirova-Gebze, 41400, Kocaeli
{kandemir}@gyte.edu.tr

8Elektrik-Elektronik Fakiiltesi

Yildiz Teknik Universitesi, Barbaros Bulvari-Yildiz, 34349, Istanbul
{gulez}@yildiz.edu.tr

Ozetce

Bu bildiride doner-kanat mekanizmasina sahip yeni bir
dort-rotorlu hava aracinin modellenmesi ve kontrolu sunulmak-
tadir. Hava araci dikey ugus modunda kalkig/inis yapabilecek
(VTOL) ve yatay ucus modunda uzun menzil mesafe katede-
bilecek sekilde tasarlanmigtir. Aracin dinamik modeli Newton-
Euler denklemleriyle cikarilmistir. Aracin dikey ugus mod-
unda yonelim ve irtifa kontrolii i¢in PID tabanli denetleyeci
tasarimi, pozisyon kontrolii i¢in ise LQR tabanli bir denet-
leyici tasarimi yapilmigtir. LQR tabanli denetleyicinin benze-
tim ortaminda biitiin sapma agilari i¢in basarili sonuglar verdigi
gozlemlenmigtir. PID tabanli denetleyicilerin performanslari
ise simulasyon ortaminda ve deneysel olarak incelenmis ve
manevralarin istenen gekilde gerceklestirildigi goriilmiigtiir.

Abstract

This paper presents a new quad-rotor aerial vehicle with a
tilt-wing mechanism. The vehicle is capable of take-off/landing
in vertical flight mode (VTOL) and flying over long distances
in horizontal flight mode. The dynamic model of the vehicle
is obtained using Newton-Euler formulation. A LQR con-
trol scheme is applied to the dynamic model in simulation
environment for position and full range yaw control of the
vehicle. Besides, a PID controller is designed for attitude and
altitude stabilization of the vehicle. The performance of the
PID controller is verified with simulations and experiments.

1. Giris

Gozlem ve kesif (yangin, deprem, sel, sir giivenligi v.b.)
gibi farkli alanlarda kullanilmak iizere tasarlanan insansiz hava

araglart (IHA) son 10 yildir birgok aragtirma grubunun ilgi
alaninda yer almaktadir. Uzun menzilli ugaklar ve havada asili
kalabilen helikopterler bu aragtirmalarda yer alan platformlarin
baginda gelmektedir. Son yillarda ise dikey ve yatay ugusun
avantajlarin1 birlestiren doner-kanatli/rotorlu hava araglarina
olan ilgi giderek artmaktadir. Bu hava araclari i¢in giiniimiizde
geleneksellesmis bir tasarim bulunmadigindan bir ¢ok aragtirma
grubu kendi doner-kanat aracini hedeflenen teknik zelliklere
gore tasarlamaktadir. Bu araglarlarin tasarimlar1 kullanim
amaclarina bagh olarak oldukga cesitlilik gostermektedir. Bazi
biiyiik 6lcekli doner-rotor araglara drnek olarak Boeing’in V22
Osprey [1] ve Bell’in Eagle Eye [2] isimli ticari araclar
gosterilebilir. Arizona Eyalet Universitesi’nin doner-kanath
HARVee [3] isimli arac1 ve Compiegne Universitesi’nin doner
rotorlu aract BIROTAN [4] ise kiiciik ol¢ekli araglardir. Boe-
ing’in V44 [5] (dort rotorlu V22 projesi) isimli aract ve Chiba
Universitesi’nin QTW UAV [6] isimli araci ise dért rotora sahip
doner-kanat/rotor mekanizmali araglara ornektir.

Dort rotorlu yapiya sahip VTOL araglar igin gelistirilmis
bir ¢ok denetleyici literatiirde yer almaktadir. Bouabdallah
calismalarinda PID ve LQ tabanli denetleyiciler tasarlamigtir
[7]. Klasik PID denetleyicilerin [8] yanisira, PD [9] ve kuater-
niyon tabanli PD? [10] denetleyiciler de dort rotorlu araglarin
literatiirlinde yer almaktadir. [11] ve [12]’de LQR tabanli
denetleyicilerin performanslar1 gozlemlenmistir. [13]’de Earl
ve D’Andrea aracin yonelimini ayrigtirma yontemiyle elde et-
mektedir. Bir bagka calismada ise kestirici ve gozlemleyici
kullanarak geri besleme yapilmaktadir [14]. Madani ve Benal-
legue [15]’nin geri basamaklama (backstepping) tabanli denet-
leyicileri ise dort-rotorlu araclara uygulanan dogrusal olmayan
denetleyicilere bir 6rnektir. [16]’da integral kayan kipli denet-
leyici ile pekistirimli 6grenme (reinforcement learning) ta-
banli denetleyiciler karsilagtirilmigtir. Hably ve Merchand’in



kiiresel asimptotik kararli denetleyici tasarimlar1 bulunmaktadir
[17]. Dort-rotorlu araglar icin tasarlanmig bagka denetleyicilere
ornekler ise [18], [19] ve [20]’de yer almaktadir.

Bu bildiride SUAVI (Sabanci University Unmanned Aerial
Vehlcle) olarak adlandirdigimiz hava aracinin [21] yatay
ve dikey ugus modunda modellenmesi ve kontroliine ait
caligmalarimiz sunulmaktadir. Hava aracinin ugus eyleyicileri
dort adet doner kanat ve bu kanatlarin hiicum kenari iizerinde
yer alan dort adet rotordan olugsmaktadir.

Bildiri su sekilde diizenlenmigtir: II. bolimde, aracin di-
namik modeli Newton-Euler yontemiyle elde edilmigstir. III.
boliimde LQR ve PID tabanli denetleyici tasarimlart yapilmigtir.
IV. boliimde denetleyicinin performanslart benzetim ortaminda
ol¢iilmektedir. V. bolimde PID tabanli denetimcilerle yapilan
ucus deneylerine yer verilmistir . VI. boliimde ise sonug ve
gelecek galigmalar yer almaktadir.

2. Dinamik Model

Hava araci, aracin arka ve On tarafina monte edilmis dikey
ve yatay konum arasinda gecis yapabilen dort adet kanatla
donatilmustir. Sek. 1 ’de hava araci dikey ve yatay ucus mod-
larinda goriinmektedir.

Sekil 1: Hava Araci Dikey ve Yatay Ucus Modlarinda

Bu kanat yapisiyla, hava aracinin govdesi kanatlar dikey
konumdayken dort-rotorlu bir helikopter yapisina, kanat-
lar yatay konumda iken ise standart bir ugak yapisina
biirinmektedir. Ondeki iki kanat birbirinden bagimsiz olarak
dondiiriilerek eleron gorevini yapmakta iken arkadaki kanat-
lar birlikte hareket ederek elevator gorevi iistlenmektedir. Bu
sekilde yatay ugus modunda ucan bir u¢agin kontrol yiizeyleri
en az sayida eyleyici ile taklit edilmektedir.

Sek. 2’de arag iizerinde tanimlanmis B : (Op, b, Yb, 2b)
koordinat sistemi ve diinya {iizerinde tanimlanmig W
(Ow, Tw, Yw, 2w) ataletsel koordinat sistemi gosterilmigtir. Bu
koordinat sistemleri kullanilarak hava aracinin yonelim ve
pozisyonu dinamik ve kinematik denklemlerle elde edilmistir.
Aracin agirlik merkezinin pozisyonu ve dogrusal hiz1 su sekilde
tanimlanmigtir:

X X
P,=|Y| ,Vo=P,=|Y
Z Z

Aracin yonelimi ve agisal hizlari ise su sekilde ifade edilmekte-
dir:

¢ ¢
Qy = 0], =y = 9
] (0

Sekil 2: Hava Araci Kanatlar A¢ili Konumda (0 < 6; < 7))

Bu denklemlerde ¢, 6, 1 sirasiyla yuvarlanma, yunuslama
ve sapma agilarin1 temsil etmektedir. Dogrusal ve agisal
hizlarin arag iizerindeki koordinat sistemi ile diinya koordinat
sistemi arasindaki iligkisini veren denklemler ise (1) ve (2)’de
verilmigtir:

Vg
Vb = Uy = R(¢7 05 w) : Vw (1)

Vz
Bu denklemde donme matrisi

olarak tanimlanmustir.

Q= =E(¢,0) - Qu @

ST

Bu denklemdeki hizlar1 doniistiiren matris su sekilde verilmek-
tedir:
1 0 —Sp
E(¢,0) =10 ¢4 spco
0 —s4 coco
sp ve cg kisaltmalari sin(3) ve cos((3) yerine kullanilmaktadir.
Aracin 6 serbestlik dereceli dinamik denklemleri arag
tizerindeki koordinat sistemi B’de su sekilde yazilabilir:

Ft:me—l—QbX(m~Vb) 3)
My = L% + Qp x (Ip - ) 4

Bu denklemlerde m aracin kiitlesini I3, ise aracin B koordinat
sisteminde ifade edilmis atalet matrisini temsil etmektedir.
Aracin agirhk merkezine etkiyen toplam kuvvet (F;) rotor-
larin iirettigi itki kuvveti (Fir ), yercekimi kuvveti (Fy), kanat-
larin iirettigi kaldirma ve siiriikleme kuvvetleri (F,) ve bozucu
aerodinamik kuvvetler (Fy) toplamindan olugmaktadir:

Ft:Eq+Fw+Fth+Fd (5)

Burada,
—sp
Fg = |s¢co| -myg
CopCh



(Fp(61,vz,v:) + Fp(02,05,v:) + 2Fp(03, vz, vz))
F, = 0
(FL(ehvzaUZ) =+ FL(927'017’UZ) + 2FL(935v17v2))

ve
kw12
Co, + Co, + Cos + Cos Kews?
Fth = 0 kOJ32
=86, — S62 — S03 — So3 kwa?

olarak verilmektedir. Pervane itkileri F{1 2 3 4) ise agisal hizin
karesiyle dogru orantili olacak sekilde modellenmistir:

Fi = kwf

Arka kanatlar birlikte dondiikleri i¢in hiicum agilar1 bir-
birine esit olmaktadir (3 = #64). Kaldirma kuvveti
Fr(0;,vs,v.) ve siiriikleme kuvveti Fp(6;,vs,v.) sadece
dogrusal hizlarin birer fonksiyonu olmayip ayni zamanda (v,
ve v ) her bir kanadin hiicum agis1 6;’ye baghdir. Bu denklem-
lerin agik halleri bildirinin sonundaki Ekte verilmistir.

Aracin agirhk merkezine etkiyen tork M rotorlarin
yarattigi tork (Mzy) siiriikleme ve kaldirma kuvvetlerinin
yarattigi tork (M,,), pervanelerin jiroskopik etkisinden olusan
tork (Mgyyro) ve bozucu etken olan aerodinamik tork (Mg) nin
toplamindan olugsmaktadir.

Mt :ngro+Mw+Mth+Md (6)
Burada,
4 Co;
ngro = Z J[Uin X 0 wi]
i=1 —Sg

i

7(1,2,3,4) = 1,-1,-1,1

(FL(917UCC77JZ) _FL(027U337UZ))
M, = (FL(elvvw,Uz) + FL(927'U907'U2) — 2FL(037U7c,Uz))
(_FD(OL’UJHUZ) +FD(927’U171}Z))

ve
! ! ! ! b
586, —lsSeoq 5503 —lsS03 k:w22
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leco, —I ! —1 s
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olarak verilmektedir. ~Burada J pervanenin doniis ekseni
etrafindaki ataleti simgelemektedir.

Rotorlarin  yaratigi torklar yatay wucus modunda
(01,2,3 =0) x ekseni etrafinda yuvarlanmaya sebep olurken
ayni torklar dikey ugus modunda (61,2,3 = 7/2) z ekseni
etrafinda sapmaya sebep olmaktadir.

Aracin modellemesinde kullanilan parametreler tablo 1°de
verilmisgtir.

Tablo 1: Model Parametreleri

Sembol Tanim Boyut/Birim
m kiitle 4 kg

ls rotor y ekseni uzakligi 0.25 m

L rotor x ekseni uzaklig1 0.25m
Al,4 tork/kuvvet oran1  0.01 Nm/N
A2,3 tork/kuvvet oran1  -0.01 Nm/N

3. Denetleyici Tasarimi

Cesitli denetleyiciler tasarlamak igin II. bolimde elde edilen
denklemler durum uzay1 formuna sokulmugtur. Durum uzay1
vektorii x aracin pozisyonu (P, ), yonelimi (o), dogrusal
hizlar1 (V4) ve agisal hizlarindan (€2) olusmaktadir:

P,
v
x=|q (7)
Qo
(1)-(6) numarali denklemler 1s1g1nda,
éw R_l(aw) -V
<= Ve| _ 1/m-[Fy —Q X (m - V)] @)
Oy [;1 ~[Mt—Qb X (Ib~Qb)}
Qo E_l(aw) -

elde edilmektedir. Bu dogrusal olmayan denklemler su formda
ifade edilebilir:

X = f(x,u) ©)

Dort rotorlu hava araci dikey ugug modunda 12 boyutlu bir
durum uzay1 vektoriine sahipken 4 boyutlu bir girdi vektoriiyle
denetlenmektedir.

3.1. Dogrusallastirilmis Model ve LQR Tabanh Denetleyici
Tasarim

LQR tabanli bir denetleyici tasarimi i¢in, dinamik
denklemler aracin havada asili kalma durumu etrafinda
dogrusallagtirilmisti. Havada asili kalma modu i¢in, kontrol
edilebilir degigkenler olarak aracin pozisyonu (X,Y,Z7)
ve sapma agist (1) secilmisti. ~ Denetleyici tasarimini
basitlestirmek adina aracin iizerine etkiyen torklar ve kuvvetler
dort sanal kontrol girdisine (u;) ayrigtirilmstr :

w —k (Wi + Wi +wi +wi)
w = U2 _ k ls . [(w% +w§) - (w% +wz)] (10)
us k- [(wf 4 w3) — (3 + wi)]
Uq k ()\1&1% + A2w§ + )\3(4)% —+ )\4&)2)
(8) numarali denklemler kullanilarak
X = Ax + Bu (1)

formunda dogrusallagtirllmigy durum uzay modeli elde
edilmistir.
u(t) = =K (x(t) = Xres) (12)



formunda bir denetleyici tasariminda, X,y referans
degiskenlerini temsil etmektedir. Geri besleme matrisi K

7= [ 7100 = x0e0)TQUO) = xreg) + ut)” Ru(p)
’ (3)
fonksiyonunun minimize edilmesi ile elde edilmektedir. () ve
R matrisleri sirastyla pozitif yari-tanimli ve pozitif tanimlidir.
Aracin z ekseni etrafinda 360° derece sapma kontrolii, be-
lirli sayidaki nominal ugus noktalar1 i¢in tasarlanan LQR tabanli
denetleyicilerin enterpolasyonuyla elde edilmektedir.

3.2. Dogrusallastirilmis Model ve PID Tabanh Denetleyici
Tasarimi

PID denetimciler ¢ok yaygin olarak kullanilmakta olup ba-
sit yapilarina ragmen bagarili sonuglar sunabilmektedirler.
Bu sebepten SUAVI'nin dikey ugus deneylerinde yonelim
ve irtifa stabilizasyonu saglamak amaciyla PID denetimciler
tasarlanmugtir. Irtifa, yuvarlanma, yunuslama ve sapma differ-
ansiyel denklemleri aracin dikey ucus modu i¢in (8) numarali
denklemden su sekilde elde edilmisgtir:

Z= (cos(qﬁ)cos(ﬁ))% +yg (14)
bt g, )
6= }:—Sy + %pr + ?Jprp (16)

b=+ Lo Loy I;I’"‘ypq + 7 an

Bu denklemlerde I, Iy, I-. sirasiyla aracin x, y, z eksenleri
etrafinda hesaplanms atalet degerleridir. u ;2 3,4) degiskenleri
ise (10) numarali denklemde belirtilen sanal kontrol girdileridir.
Toplam pervane hizi €2, ise su sekilde elde edilmektedir:

Qp=w1—w2—W3+W4

Bu denklemlerin PID denetim igin dogrusallagtiriimalar
sonucu agagida verilen denklemlere ulagilmigtir:

5= %4—9 (18)
b=1 (19)
= Z—Z (20)
b= @n

Bu dinamik denklemler igin, hata fonksiyonunun e(t) =
Xrey — X (t) seklinde tanimlandigi PID denetim kurali ise su
sekilde elde edilmigtir:

dX(t)
d(t)

t

u(t) = Kpe(t) + Ki/ e(r)dr — Kq (22)
0

Burada K,, K; ve Ky denetimci parametreleri olup X ()

degiskeni ¢, 0, ¥ ve Z durum degiskenlerini temsil etmekte-
dir.

4. Benzetim Sonuclar:

LQR tabanli denetleyicinin performansi (8) numarali den-
klemde verilen dogrusal olmayan model iizerinde MAT-
LAB/Simulink ortaminda incelenmistir. LQR tasariminda kul-
lanilan @ ve R matrislei Q@ = 107' - 19012 ve R =
diag(10™1, 10, 10, 10) olarak secilmistir.

Bir kilogram agirliginda yiikleme (payload) uygulanan arag
icin baglangic kosullar1 olarak P,, = (0,0,0)T ve o, =
(0,0,0)T kullamlan benzetim ¢alismalarinda Sek. 4 ve Sek.
5, Prey = (5,—5,—10)T ve ¢, = —n/2 referanslar ver-
ildiginde aracin konum ve yonelim degiskenlerinin degisimini
gostermektedir.

Sekil 3: LQR Denetleyici Performansinin Gorsellestirilmesi
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Sekil 4: LQR Denetleyici ile Aracin Pozisyon Denetimi

Pozisyon ve ag1 referanslarinin denge konumuna oldukca
kiiciik hatayla ulagtiklar1 gozlemlenmistir. Sek. 6’da her
bir rotorun iirettigi itki kuvvetleri goziikmektedir. Uretilen
bu kuvvetlerin rotorlarin fiziksel limitleri olan (~ 16 N)’u
agmamasi ve nominal itkinin £%20 sir1 digina ¢ikmamasi
onemlidir.
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Sekil 5: LQR Denetleyici ile Aracin Yonelim Denetimi
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Sekil 6: LQR Denetimi Altinda Eyleyici Eforu

Tasarlanan PID denetimcinin performans: da ayni dinamik
model iizerinde incelenmistir. K, K; ve Kg degerleri Tablo
2’de verilmistir. Baslangic kosullari olarak P, = (0,0,0)%

Tablo 2: PID parametreleri

K, K; Kq
Yuvarlanma (¢) 1 0.001 0.5
Yunuslama () 1 0.001 0.5
Sapma (v)) 0.5 0.001 09
irtifa (2) 2 01 25

konumu ve cv,, = (0,0,0)7 yoneliminde olan arag iin, Sek. 7
ve § aracin yonelim ve irtifa degiskenlerinin kullanici girdileri
altindaki degisimini gostermektedir.

Verilen irtifa ve yonelim komutlarinin kiigiik kararli hal
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o W/“\/\/ﬂ/\/\v\WVM\A 1 reference
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Sekil 7: PID ile Yonelim Denetimi
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Sekil 8: PID ile Irtifa Denetimi

hatasi ile takip edildigi ve istenen manevralarin basarili bir
sekilde yapildig1 goziikmektedir. Denetim sirasinda harcanan
eyleyici eforu ise Sek. 9’da gosterildigi tizere fiziksel limitleri
agmamaktadir.
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Sekil 9: PID Denetimi Altinda Eyleyici Eforu

5. Deneysel Sonuclar

Tasarlanan PID denetimciler SUAVI’nin iizerinde bulunan
mikrodenetleyiciye uygulanmis olup aracin yonelim kontroliine
dair ucus testleri yapilmigtir. Sapma agisinin denetimi i¢in
gereken Ol¢limiin heniiz tam saglikli bicimde elde edilememesi



sebebiyle yonelim denetimi sapma ekseni igin acisal hiz
degiskeni iizerinden yapilmistir. Ug¢ metreye iic metre boyut-
larindaki bir alanda yapilan ugus deneyinlerine ait bir grafik
Sek. 10’da verilmistir.
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z
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0 10 20 30 40 50 60 70

time [s]

Sekil 10: SUAVI Yénelim Denetimi Deneysel Sonuglari

Sek. 10’da gosterilen ugus verilerinden goriildiigii lizere
hava araci1 PID denetimi altinda yuvarlanma ve yunuslama
acilarina ilaveten sapma agisal hizinin kararliligini bagarili bir
sekilde saglamaktadir. Deneysel veriler benzetim ortaminda
elde verilere olduk¢a yakin sonuclar vermekte, hava araci ucug
sirasinda benzetimlere yakin performans sergilemektedir. Sek.
11 hava aracinin ugus sirasindaki goriintiilerini icermektedir.

6. Sonuc ve Gelecek Calismalar

Bu bildiride doner-kanatl bir hava aracinin (SUAVI) modellen-
mesi ve kontrolii ile ilgili ¢aligmalar anlatilmigtir. Hava aracinin
tam dinamik modeli Newton-Euler yontemiyle elde edilmistir.
Tasarlanan denetleyiciler Matlab/Simulink ortaminda benze-
tim caligmalartyla test edilmigtir. LQR tabanli bir denetleyici
pozisyon kontrolii i¢in tasarlanmis ve dogrusal olmayan modele
dikey ugus modunda uygulanmistir. Bu denetleyici ile basarilt
pozisyon takibi yapilabildigi gozlemlenmistir. PID tabanl
bir denetleyici ise yonelim ve irtifa kontrolii i¢in tasarlanmig
olup, simulasyon ortaminda ve deneysel olarak basarili perfor-
mans sergiledigi gosterilmistir. Gelecek caligmalar denetleyici
tasarimindaki gelismeleri ve bu denetleyicilerin aracin tizerinde
uygulamalarini igerecektir.

7. Tesekkiir

Bu calisma TUBITAK tarafindan 107M179 No’lu “Insansiz
Otonom Bir Hava Aracinin Mekanik Tasarimi, Prototip Imalati
ve Ucus Kontrolti” adli 1001 bilimsel arastirma projesi kap-
saminda desteklenmistir.

Sekil 11: SUAVI Ucus Sirasinda

8. Ek

ANSY S® benzetimlerinden elde edilen veriler kullanilarak
elde edilen kaldirma ve siiriikleme kuvvetleri asagida
verilmigtir.

Fp —%CD(ai)pAvi
0 | = R(0;) 0
Fr, — %CL (ai)pAvi

Burada p hava yogunlugu, A kanat alani, v, hava akis
hiz1 ve o; ise Sek. 12°de gosterildigi tizere etkin hiicum agist
degiskenini temsil etmektedir. R(6;) rotasyon matrisi ise y ek-
seni etrafinda bir doniigiim ile kaldirma ve siiriikkleme kuvvet-
lerini ara¢ koordinat sistemine tagimak icin kullanilmaktadir.
Hava akis hiz1 ve etkin hiicum agisinin hesaplanma yontemleri
(23) ve (24) numarali denklemlerde verilmistir.

Vo = V02 + 02 (23)
a; = 0; — (—atan2(vs,vs)) (24)

Kaldirma katsayist ¢y, ve siiriikleme katsayist c¢p ise ben-
zetimlerle Sek. 13’te gosterildigi gibi elde edilmistir.



Sekil 12: Hiicum Agist «; ve Hava Hizi v,

/
j
Ll . —=

D

I I I I
-10 0 10 20 30 40 50 60 70 80 920
angle of attack q; [deg]

100 110 120

Sekil 13: Kaldirma (cr) ve Siiriikkleme (cp) Kuvveti Katsayilar
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