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Helikopter sistemlerinin yiiksek kararsizliklar ve belirsizlikler icermesi bu sistemlerin
modellenmesini ve kontroliinii zorlastirmaktadir. Bu nedenle doner kanat hava araglarinin ugus kontrol
sistemleri icin tasarlanan kontrolciilerin giirbiiz olmasi dnemlidir. Bu ¢aligmada, 3 eksende hareket
serbestligine sahip helikopter sistemi iizerinde giirbiiz kontrolcii tasarimi amaglanmistir. Helikopterin
yiikselme ve gezinti eksenlerindeki hareket kontrolii i¢in yapilan kontrolcii tasarimlarinin ilkinde sisteme
ait dogrusal olmayan model kullanilirken, ikincisinde sistemin dogrusal modeli baz alinmistir.
MATLAB/Simulink yazilimlart araciligiyla benzetim ortaminda yapilan c¢aligmada, dogrusal olmayan
dinamiklerin kontrolii igin SWPI*D* kontrolcii yapist énerilmistir. Bu kontrolciiniin kontrol performans
ustiinliiglinii géstermek i¢in Geleneksel PID kontrolcii yapist ile karsilagtirmali sonuglar sunulmustur.
Kontrolcii yapist igin giirbiizlik degerlendirmesi sirasinda ii¢ farkli senaryo olusturulmustur. Bunlarin
ilkinde sistem modelinde bulunan parametrelerdeki belirsizlikler Monte Carlo simiilasyonlarindan
yararlanilarak kurgulanmistir. Ardindan yiikselme ve gezinti sensorleri i¢in ariza modeli olusturulmustur.
Boylece parametre belirsizliklerine sahip iki farkli senaryo daha incelenmistir. Bu senaryolar igin kontrolcii
performans karsilagtirmalarinin sonuglar grafiklerle ve sayisal verilerle sunulmustur. Elde edilen sonuglar,
onerilen SWPI*D* kontrol yapisinin bozucu etkilere karsi daha giirbiiz bir performans sergiledigini ortaya
koymustur.

Calismanin ikinci kisminda ise helikopter sisteminin dogrusal modeli baz alinarak Azaltilmig
Dereceli Gozlemci Tabanli LQR+I kontrolcii yapisi tasarlanmistir. Bu kisimda da klasik optimal kontrol
yontemi ile performans karsilastirmalar1 gerceklestirilmistir. Oncelikle eklenen gozlemci ile LQR kontrolcii
yapisinda artan kontrol etkinligi gosterilmis, sonrasinda kontrolciiniin giirbiizliiglinii gostermek adina
sisteme ¢esitli bozucu girdilerin uygulandigi durum altindaki performansi degerlendirilmistir. Elde edilen
sonuglar dnerilen kontrolcii yapisinin giirbiiz performans sergiledigini ve klasik optimal kontrolciiye gére
daha etkin kontrol isareti olusturdugunu gostermistir.

Anahtar Kelimeler: 3 SD Helikopter Sistemi, Gozlemci, Giirbiiz Kontrol, Kesir Dereceli PID
Kontrol, LQR Kontrol, Monte Carlo Simiilasyonlar1, PID Kontrol.
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The high degree of instability and uncertainty inherent in helicopter systems makes modeling and
controlling these systems difficult. Therefore, it is important that controllers designed for flight control
systems of rotary wing aircraft are robust. In this study, a robust controller design was aimed at a helicopter
system with three axis freedom of movement. In the first of the controller designs for controlling the
helicopter's movement along the elevation and travel axes, a nonlinear model of the system was used, while
in the second, a linear model of the system was used. In the study conducted in a simulation environment
using MATLAB/Simulink software, an SWPI*D* controller structure was proposed for controlling
nonlinear dynamics. To demonstrate the superior control performance of this controller, comparative results
with a conventional PID controller structure are presented. Three different scenarios were created during
the robustness assessment of the controller structure. In the first scenario, uncertainties in the parameters
of the system model were simulated using Monte Carlo simulations. Then, a fault model was created for
the elevation and travel sensors. Thus, two additional scenarios with parameter uncertainties were
examined. The results of the controller performance comparisons for these scenarios are presented in graphs
and numerical data. The results obtained show that the proposed SWPI*D* control structure exhibits more
robust performance against disruptive effects.

In the second part of the study, a Reduced-Order Observer-Based LQR+I controller structure was
designed using the linear model of the helicopter system. In this section, performance comparisons were
also made using the classical optimal control method. First, the enhanced control effectiveness achieved by
incorporating the observer into the LQR structure was demonstrated. Then, to evaluate the robustness of
the controller, its performance was assessed under the influence of various external disturbances. The
results showed that the proposed controller structure delivered robust performance and generated a more
efficient control signal compared to the classical optimal controller.

Keywords:3 DOF Helicopter System, Fractional-Order PID Control, LQR Control, Monte Carlo
Simulations, Observer, PID Control, Robust Control.
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1. GIRIS

Helikopterler, sahip olduklar1 ayirt edici yetenekleri sayesinde sivil ve askeri
alanlarda ytriitiilen ¢calismalarda yaygin olarak kullanilmaktadirlar. Bu yeteneklerden en
belirgin olan1 dikey kalkis ve inig yapabilme kabiliyetleridir. Pist gereksinimini ortadan
kaldiran s6z konusu Ozellikleri sayesinde arama ve kurtarma faaliyetlerinde, daglik
arazilere ulasimda ve askeri operasyonlarda kolaylik saglamaktadirlar. Ayrica sabit bir
noktada havada kalabilme, keskin manevralar1 diger hava araglarna kiyasla kolayca
gerceklestirebilme ve cesitli agilarda ugus yapabilme yeteneklerine de sahiptirler. Genis
bir gorev yelpazesi olan helikopter sistemleri, bahsedilen bu ve benzeri 6zellikleri ile
onemli ve zor kontrol problemleri igermektedir (Chaoui ve Yadav, 2020; Ma vd., 2023;
Oktay vd., 2016; Yu vd., 2022). Dahasi, bu sistemler karmasik mekanik yapilar1 ve
dogrusal olmayan dinamikleri nedeniyle kontrolii zorlu sistemlerdir (Peng vd., 2022; Y.
Wang vd., 2022). Birden fazla giris ve ¢ikisa sahip olmalari, eksenlerdeki hareketlerin
birbirine bagli olmasi ve zamanla degisen aerodinamik etkilerin varligi kontrol zorluguna
temel olusturan diger 6nemli etkenlerdir. Ayrica, riizgar gibi dissal bozucu etkiler ve
sistemin yapisinda meydana gelen ani yiik degisimleri de sistemin kararlilig1 ve kontrol

performansi tizerinde olumsuz etkiye sahiptir.

Helikopterler gibi bakim maliyeti yliksek sistemler {izerinde kontrolcii performans
denemelerinin deneysel olarak yapilmasi risklidir. Bu nedenle tasarlanan kontrolciilerin
performans analizlerinin yapilabilmesi i¢in helikopterlerin dinamigini daha basit diizeyde
modelleyen deney diizeneklerinden yararlanilmaktadir. Quanser firmasi tarafindan
iretilen ii¢ serbestlik dereceli (3 SD) helikopter diizenegi, siklikla tercih edilen ve ucus
kontrol algoritmalarinin testinde kullanilan bir sistemdir. (Quanser Inc., 2012). Bu sistem,
Sekil 1.1°de gosterilen tandem rotorlu helikopter sistemine benzer yapida tasarlanmis ve
egitim/arastirma  faaliyetlerinde kullanilmak {izere gelistirilmis deneysel bir
platformudur. Kontrol teorisi anlagilmasi ve anlatilmasi zorlu bir konu oldugundan,
kontrol miihendisligi alaninda verilen egitimler sirasinda benzeri sistemlerin egitim
amaciyla kullanimi ytiksek fayda saglamaktadir. Helikopterler gibi karmasik sistemlerin
kontrolii konusunda uygulamali olarak verilen egitimler ile hem sistemlerin dinamigi hem
de kontrol yapisinin davranigi daha kolay anlagilabilmektedir. Ayrica 3 SD helikopter
diizenegi literatliirde var olan veya yeni gelistirilen kontrol yontemlerinin helikopter

sistemlerinin kontroliindeki etkinliginin test edilmesine ve dogrulanmasina da olanak



saglamaktadir (Ozcan vd., 2020; Vijayan vd., 2021). Bdylece, gelistirilen kontrol
yontemleri i¢in yapilan teorik tasarimlarin ger¢ek zamanli sistem davranislariyla

tutarliliginin goézlemlenmesine olanak saglanmaktadir.

Sekil 1.1. Boeing HC-1B Chinook (Apkarian vd., 2012)

Yiiksek dogrusal olmayan yapiya sahip sistemler i¢in tasarlanan kontrolciilerden
istenilen performansin alinabilmesi i¢in kontrol miithendisliginin ilk ve en 6nemli adimi
olan dinamik modellemenin dogru bir sekilde gergeklestirilerek matematik modelin elde
edilmesi gerekmektedir. Gergek sistem davranigini yansitan dinamik bir modellemenin
yapilabilmesi i¢in ¢esitli yontemler ile elde edilen modellerin dogrulugu arttirilmakta ve
farkli modelleme yontemlerinden yararlanilmaktadir (Ishitobi vd., 2007; Rajappa vd.,
2013a; Sousa vd., 2023). Dogru ve yeterli modelin elde edilmesinin ardindan kararli,
giirbiiz ve basarili referans takibi saglayan bir kontrolcii tasarimi yapilabilmektedir.
Literatiirde Quanser 3 SD helikopter sistemi {izerinde farkli tiirde bir¢ok kontrolcii
performans degerlendirmesi yapilmistir. Bu ¢aligmalara, klasik kontrol yontemlerinden
olan oransal-integral-tiirevsel (PID) kontrolcii, modern kontrol yontemi olan LQR
kontrolcii, dogrusal olmayan yapidaki Kayan Kipli Kontrolcii (SMC) ve giirbiiz kontrol
yontemlerinden biri olan He kontrolcii 6rnek olarak verilebilir (Giizey, 2017; Nkemdirim

vd., 2022; Peaucelle vd., 2011; Prakosa vd., 2022).



Bu tez calismasinda ise ¢ok girisli cok ¢ikislt sistem 6rnegi olan 3 SD helikopter
sistemi i¢in giirbliz kontrolcii tasarimi iizerinde durulmustur. Sistemin dogrusal ve
dogrusal olmayan modelleri i¢in farkli kontrol yontemleri gelistirilmis ve sistem
davranigini bozucu etkenlerin var olmasi durumlarinda performans degerlendirmeleri
yapilmistir. Cesitli performans indeksleri kullanilarak tablolarla ve benzetim ¢aligsmalari

sonucunda elde edilen grafiklerle onerilen kontrolciilerin etkinligi kanitlanmistir.

1.1.Tezin Literatiire Katkisi

Karmagik dinamik yapiya sahip sistemler olan helikopterler igin Onerilen
kontrolciilerin performans degerlendirmesinin yapildig: fiziksel bir platform olan 3 SD
helikopter sistemi {lizerinde literatliirde c¢esitli kontrol yodntemlerinin denemeleri
gerceklestirilmistir. Bu calisma ile 6zgiin ve giirbiiz kontrol yontemlerinin literatiire
kazandirilmasi amaglanmistir. Gergeklestirilen ¢alismanin literatiire iki temel kontrolcii

tasarim katkisi bulunmaktadir:

L 3 SD Helikopter Sistemi igin kesir dereceli PID (PI*D*) kontrolciiniin
simiillasyon ortaminda uygulandigi calismalar var olmasina ragmen,
sistemin dogrusal olmayan dinamik modeli i¢in set noktasi agirlikli kesir
dereceli PID (SWPI*D") kontrolciiniin kullanimma dair literatiirde
yayimlanmig bir ¢alismaya rastlanmamistir. Bu baglamda, yapilan
calisma, yalmzca standart PI*D* kontrolcii tasarimina odaklanan var olan
arastirmalardan ayrigmakta olup, oOnerilen kontrolcli yonteminin 6zgiin

degerini ve etkinligini ortaya koymaktadir.

IL Benzer sekilde sistemin kontrolii i¢in goézlemci tabanli kontrol
yontemlerinin ve LQR kontrolcii yonteminin kullanildig1 calismalar
olmasina ragmen Azaltilmig Dereceli Gozlemci Tabanli LQR+I kontrolcii
tasariminin Onerildigi bir calismayla karsilagiimamistir. Optimal kontrolcii
yapisina eklenen gézlemci mimarisi ile ¢cok girisli ¢ok ¢ikisl sistem 6rnegi

olan helikopter sisteminin kontrol performansi arttirilmistir.

Ayni zamanda Onerilen kontrolcii tiirlerinin giirbiizliik analizleri, modelde

bulunan aerodinamik, mekanik ve itki parametrelerinde olusabilecek belirsizlikler,



sistemde bulunan sensorlerin arizalanma durumlari ve dis bozucu girdilerin varligi altinda

gerceklestirilmis, geleneksel kontrol yapilarinin performanst ile kiyaslamalar yapilmistir.

1.2. Tezin Organizasyonu

Tezin 1. Boliimii’nde tez ¢alismasina bir giris yapilmis ve ardindan tezin literatiire
katkisindan ve organizasyonundan bahsedilmistir. 2. Boliimde 3 SD helikopter sistemi
icin literatlirde yapilmis olan kontrolcii ¢alismalar1 ii¢ ana baglikta Ozetlenmistir. 3.
Boliimde tez ¢alismasi sirasinda kullanilan 3 SD helikopter sisteminin genel yapist ve
dinamik modelleri, calismada kullanilan kontrolcli yontemleri, gozlemci tasarimi, meta
sezgisel optimizasyon algoritmast ve Monte Carlo simiilasyonlar1 konularina
deginilmistir. 4. Boliimde 3 SD helikopter sisteminin dogrusal ve dogrusal olmayan
modeli i¢in tasarlanan kontrolcii yapilarindan ve bunlarin giirbiizliik analizinde kullanilan
senaryolardan bahsedilmistir. Elde edilen arastirma bulgular1 sunulmus ve
yorumlanmistir. Son olarak 5. Boliimde ise ¢alismanin sonuglar1 ve gelecekte yapilacak

calismalar i¢in Oneriler sunulmustur.



2. KAYNAK ARASTIRMASI

Son yillarda, laboratuvar Olgekli deney setleri, helikopterler gibi karmasik
sistemler i¢in tasarlanan kontrolciilerin performansinin  degerlendirilmesi ve
tyilestirilmesi i¢in siklikla tercih edilmektedirler (Benghezal vd., 2022; Sadala ve Patre,
2018). Bu deney setlerinin kullanimi ile hem zamandan hem de maliyetten kazang
saglanilmaktadir. Kontrol miihendisligi alanindaki ¢calismalara 6nemli bir gelisim ivmesi
kazandiran sistemlerden biri de tandem rotorlu 3 SD helikopter sistemidir. Kontrol
yaklasimlarinin performans degerlendirmesinin yapilabilmesi i¢in ideal bir platform olan
bu sistemler akademik ve endiistriyel arastirmalarda yaygin olarak kullanilmaktadir. Bu
sistemler, doner kanatli hava araglarindan olan helikopterlerin temel eksenlerde yaptiklar
yiikselme, yunuslama ve gezinti hareketlerini kapsamaktadir. Eksenlerin arasinda
bulunan etkilesim ve baglilik, kontrolciilerin dogruluk, kararlilik ve giirbiizliik gibi
performans kriterleri agisindan etrafli olarak degerlendirilmesine imkan saglamaktadir.
Boylelikle ilgili deneysel diizenek hem dogrusal hem de dogrusal olmayan kontrol
yontemlerinin test edilmesi i¢in ideal bir platform haline gelmektedir. Platform iizerinde
ayrica farkli kontrolciilerin performanslarinin karsilastirilmast ve bozucu girislerin
dinamik sistem davranig1 iizerindeki etkilerinin gozlemlenmesi gibi ¢ok boyutlu

uygulamalar da yapilabilmektedir.

Helikopter sisteminin kontroliine yonelik gelistirilen yontemler, klasik ve modern
kontrol teorileri kapsaminda literatiire Onemli katkilar sunulmasini saglamistir. Bu
dogrultuda hem dogrusal hem de dogrusal olmayan kontrol yontemlerinin tasarimlari
gerceklestirilmis, karsilagtirmali kontrolcii sonuglart sunulmus ve farkli yapidaki kontrol

stratejilerinin sistem dinamikleri tizerinde nasil etki gosterdikleri yorumlanmustir.

Kontrolcii tasarim asamasinda, farkli yaklagimlar kullanilarak sistemin dinamik
yapisina uygun sekilde bir kontrol yontemi gelistirilmelidir. Ornegin, sadelikleri ile
uygulama kolaylig1 saglayan PID kontrol yapilari, nominal kosullardaki sistem
davranigin1 kontrol etmek iizere yaygin olarak kullanilmaktadirlar. Bununla birlikte,
modern kontrol yontemlerinden olan LQR kontrol, sistemin performansin1 optimal bir

sekilde iyilestirmek amaciyla kullanilmaktadir.



Ancak bahsi gecen helikopter diizenegi gibi karmasik yapiya sahip sistemler
tizerinde yapilan uygulamalar sirasinda maruz kalinan belirsizlikler, model dis1
dinamikler ve tahmin edilemeyen bozucu etkiler altinda bu klasik ve modern
denetleyicilerin etkin performans sergileyemedigi durumlar ortaya g¢ikabilmektedir.
Boyle durumlarda, kontrol yontemlerine, g¢esitli tekniklerin kullanimi ile kazandirilan
giirblizliik 6zelligi sayesinde sistemin referans izleme performanst artirilmakta ve

kararlilig1 ve gilivenilirligi glivence altina alinmaktir.

Bu boliimiin devaminda 3 SD helikopter sistemi i¢in literatiirde var olan kontrol
yaklasimlari {i¢ ana baslik altinda incelenmistir: ilk baslikta, klasik kontrol yontemi olan
PID kontrolcii yontemini igeren c¢aligmalar ele alinmis; ardindan ikinci baglikta, LQR
kontrolcii yapist ile alakali calismalara odaklanilmistir. Son baslikta ise sistemin yapisal
belirsizlikler, dis bozucular ve agresif manevralar altinda sergiledigi davranisi
iyilestirmeyi amaglayan giirbiiz kontrol yoOntemlerine iliskin c¢aligmalarin 6zeti

sunulmustur.

2.1. 3 SD Helikopter Sistemi PID Kontrolcii Calismalari

Basit yapiya sahip PID kontrolciiler, ayarlanacak parametre sayisinin azligindan
dolay1 kolay uygulanabilir bir kontrol yontemidir. Son yillarda, bu kontrolcii tiiriiniin
gelistirilmesi ile ortaya ¢ikan PID kontrolcii tiirevleri de siklikla tercih edilmektedir (Ben
Jabeur ve Seddik, 2021; Z. Jiang vd., 2025). 3 SD helikopter sisteminin kullanilmasiyla
gerceklestirilen ve s6z konusu kontrolciiniin ve tiirevlerinin basar1 diizeylerini inceleyen

literatiir ¢alismalar1 burada derlenmistir.

Karaman ve arkadaglar tarafindan helikopter sisteminin kontrolii i¢in yapilan
calismada, Bulanik PID kontrolcii yapist onerilmistir. Deneysel olarak yapilan ¢alismada
Onerilen kontrolciliniin performansi klasik LQR kontrolcii yapisi ile karsilastiriimistir.
Deney setinde bulunan karst agirligin yeri degistirilerek parametrik belirsizliklerin
olugsmas1 durumunda Onerilen kontrolciiniin giirbilizliik degerlendirmesi yapilmaistir.
Onerilen kontrolcii hem referans takibi yapma hem de giirbiiz performans sergileme
konusunda LQR kontrolciiye gdore daha iyi sonuglar vermistir (Karaman vd., 2015).
Mehndiratta ve arkadaslar1 tarafindan ayni deneysel sistem icin yapilan ¢aligmada ise,

helikopter sisteminin kontrolii icin Tek Girisli Aralik Tip-2 Bulanik PID kontrolcii



tasarimi gerceklestirilmistir. Helikopterin yiikselme ve gezinti eksenlerinde kare ve siniis
girdilerin uygulanmas1 durumunda referans takip siireci gézlemlenmistir. Ayrica sisteme
deneysel olarak riizgar bozucu girdisi uygulanmistir. Elde edilen sonuglar ile 6nerilen
kontrolcliniin gercek zamanli uygulamalarda gosterdigi basar1  kanitlanmistir

(Mehndiratta vd., 2016).

Messaoui ve arkadaslar ise, helikopter sisteminin ger¢ek zamanli kontrolii i¢in
hibrit bir PID kontrolcii yapist onermistir. Kontrolcli parametrelerinin adaptif olarak
ayarlandig1 c¢aligmada ilk olarak Gri Kurt optimizasyon (GWO) algoritmasi ile
parametreler optimize edilmistir. Sonrasinda deneysel uygulamalar sirasinda Radyal
Temelli Fonksiyon Sinir Ag1 yapist (RBFNN) ile kontrolcii parametreleri ¢evrimici
giincellenmistir. Geleneksel PID kontrolcli ve GWO ile parametreleri optimize edilmis
PID kontrolcii performanslart dnerilen kontrolciiniin performansi ile karsilastirilmistir.
Elde edilen sonuglar 6nerilen hibrit kontrolciiniin basarisini ortaya koymustur (Messaoui
vd., 2024). PID kontrolcii parametrelerinin adaptif olarak ayarlandigi baska bir ¢alisma
da Hairon ve arkadaslar tarafindan yapilmistir. Helikopterin sadece gezinti eksenindeki
pozisyon kontroliiniin amaglandigi ¢alismada Onerilen kontrolciiniin performansi LQR
tabanli tasarlanan PID kontrolcii performansi ile karsilastirilmistir. Simiilasyon ortaminda
yapilan ¢aligmadan PID kontrolcii parametrelerinin adaptif olarak ayarlanmasinin kontrol
yontemine esneklik kazandirdigi ve bdylelikle daha basarili performans gosterdigi

sonucuna varilmistir (Hairon vd., 2016).

Mahmood ve arkadaglar1 yaptiklari caligmada, helikopter sisteminin kararliliginin
saglanabilmesi icin kesir dereceli PID (PI*D*) kontrolcii tasarimi1 yapilmustir. Geleneksel
PID kontrolcii ile karsilagtirmanin yapildigi ¢alismada kontrolcli parametreleri, meta
sezgisel optimizasyon algoritmalarindan olan Genetik Algoritma (GA) ile optimize
edilmistir. Sistemin ii¢ eksendeki zaman cevaplarindan elde edilen gegici zaman cevabi
parametre degerleri ve grafiksel sonuglar, PI*D* kontrolciiniin PID kontrolciiye gore daha
iyl performans gosterdigini ortaya koymustur (Mahmood vd., 2020). Benzer sekilde
Dhanasekar ve arkadaslari, helikopter sisteminin yunuslama eksenindeki hareket kontrolii
icin PI"D* kontrolcii yapisim1 kullanmustir. Kullanilan kontrolciiniin  performansi
simiilasyon ortaminda, geleneksel PID denetleyiciyle karsilastirilmis ve PI*D*
kontrolciiniin daha iistiin 6zellikte bir kontrol performans: sagladigi vurgulanmigtir

(Dhanasekar vd., 2020). PI*D* kontrolciiniin performans degerlendirmesinin yapildig1 bir



baska caligma ise Basil ve arkadaslari tarafindan literatiire kazandirilmistir. Bu ¢alismada
kontrolcii parametreleri ii¢ farkli optimizasyon algoritmast ile optimize edilmistir. Bunlar,
Harris Sahinleri Optimizasyon algoritmas1 (HHO), Hibrit Sperm Siirii Optimizasyonu ile
Kiitlegekimsel Arama algoritmast (HSSOGSA) ve Hibrit Gri Kurt ve Pargacik Siirii
Optimizasyonu (HGWOPSO) algoritmasidir. Simiilasyon sonuglarinin sunuldugu
calismada HHO algoritmast ile ayarlanan PI*D* kontrolcii en iyi performansi sergilemistir

(Basil vd., 2024).

2.2. 3 SD Helikopter Sistemi LQR Kontrolcii Calismalari

Optimal bir kontrolcii tiirii olan LQR kontrolcii sahip oldugu kararli yapisi ile pek
cok miihendislik sisteminin kontroliinde tercih edilen bir yontemdir (Tran vd., 2024;
Velagi¢ vd., 2022). Ayrica ilgili kontrol yontemi var olan ¢esitli gelismis kontrolcii tiirleri
ile hibrit bir sekilde de kullanilmaktadir (Chawla ve Singla, 2021; Choubey ve Ohri,
2022). Bu kismin devaminda 3 SD helikopter sistemi {izerinde LQR kontrolciiniin ve

gelismis tlirlerinin performans degerlendirmesinin yapildigi calismalar 6zetlenmistir.

Nkemdirim ve arkadaslar tarafindan gergeklestirilen calismada 3 SD helikopter
sisteminin referans takip kontrolii i¢cin LQR kontrolcii tasarlanmistir. Tasarlanan
kontrolcii nominal ve dis bozucu etkilerin var oldugu durumlarda kararli bir performans
sergilemistir (Nkemdirim vd., 2022). Liu ve arkadaslarinin yapmis oldugu ¢alismada ise
kompansator destekli giirbiiz bir LQR kontrolcii yontemi Onerilmistir. Deney setinde
olusacak agresif manevralar altinda degerlendirilen kontrolcii, kararli ve etkin bir
performans sergilemistir (H. Liu vd., 2013). Liu ve arkadaslar tarafindan LQR kontrol
yonteminin giirbiizliiglinlin degerlendirildigi bir baska ¢alismada, uygulanan kontrolcii
ile helikopter sisteminin ii¢ eksende kararlilig1 ve referans takibi saglanmistir. Deneysel
dogrulamanin da sunuldugu ¢alismada LQR kontrol yonteminin etkinligi dogrulanmistir
(H. Liu vd., 2011). Benzer sekilde, Zhao ve Li yaptiklar1 ¢aligmada ti¢ farkli yapida
tasarladiklart LQR kontrolciilerin performanslarini helikopter deney diizenegi iizerinde
karsilastirmistir. Aktliator arizasi ve bozucu girdi uygulamasinin da yapildigi ¢alismadan

elde edilen sonuglar nicel ve grafiksel olarak sunulmustur (T. Zhao ve Li, 2023).

3 SD helikopter sistemi tizerinde LQR kontrolciiniin farkli yontemlerle entegresini

igeren hibrit kontrolciilerin performans degerlendirmesi de yapilmistir. Bunlardan biri Liu



ve arkadaglan tarafindan gergeklestirilen Bulanik mantik yontemi ile entegre edilmis
LQR kontrolcii denemesidir. Ger¢cek zamanli uygulamanin da yapildig1r caligmada,
Onerilen hibrit kontrol yonteminin etkinligi kanitlanmistir (Z. Liu vd., 2010). Ghiloubi ve
arkadaslar1 tarafindan gergeklestirilen calismada ise LQR ve PD kontrolciilerin
birlesiminden olusan hibrit bir kontrolciiniin etkinligi degerlendirilmistir. Cicek
Tozlagma Algoritmasi (FPA) ile LQR kontrolcli parametrelerinin ayarlanmasinin
ardindan PD kontrolcii parametreleri otomatik olarak belirlenmistir. Farkli girigler altinda
Onerilen kontrolciiniin performansi degerlendirilmis ve PD kontrolcii ile desteklemesinin
LQR kontrolciiniin kontrol performansini nemli 6l¢iide iyilestirdigi sonucuna varilmistir

(Ghiloubi vd., 2023).

Lahmar ve arkadaslarinin yapmis oldugu ¢alismada ise Model Ongériilii Kontrol
(MPC) yontemi tabanli LQR kontrolcii tasarimi gerceklestirilmistir. Kontrolcii
performansi integrator eklenmis LQR (LQR-I) kontrolcili yapisi ile karsilagtirilmistir.
Sistemin basamak cevabi ve referans takip performansi her iki kontrolciiniin uygulanma
durumu i¢in grafiksel olarak sunulmus ve MPC tabanli LQR kontrolciiniin daha iistiin

performans sergiledigi goriilmiistiir (Lahmar vd., 2023).

2.3. 3 SD Helikopter Sistemi Giirbiiz Kontrolcii Calismalar

Diger dinamik sistemlerin kontroliinde oldugu gibi, helikopterler i¢in de
tasarlanan kontrolciiniin giirbiizliigi 6nemli bir husustur. Yiiksek kararsizliklar ve
dogrusal olmayan durumlar i¢eren modele sahip olan 3 SD helikopter sistemi igin
tasarlanan kontrolciilerin giirblizliigli ¢esitli durumlar altinda etrafli bir sekilde
arastirilmistir. Bu konuda yapilan ¢aligmalardan birinde, Wang ve arkadaslari, helikopter
sisteminin yiikselme ve yunuslama eksenlerindeki referans izleme durumunun kontrolii
i¢in giirbiiz He kontrolcii tasarimi gergeklestirmistir. Kontrolcii tasariminin ilk adiminda
klasik He kontrolcii yapisi tasarlanmis ardindan bu yapiya giirbliz bir kompansator
eklenmistir. Boylece bozucularin etkisi baskilanmis ve eksenlerde daha hizli referans
izleme davranisi elde edilmistir (X. Wang vd., 2013). Benzer sekilde, Chabir ve
arkadaslar1 calismalarinda, tasarladiklar1 sabit dereceli giirbiiz Ho kontrolcili yapisinin
performans degerlendirmesini yapmislardir. Kullanilan kontrolciiniin performansi,
bozucu girislerin  sisteme uygulanmast durumunda simiilasyon ortaminda

degerlendirildikten sonra deneysel olarak da incelenmistir. Geleneksel PID kontrolcii
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performansi ile karsilagtirmali analizler yapilmis ve analizlerin sonucunda gelistirilmis
yapidaki H. kontrolciisiiniin daha iyi performans sergiledigi goriilmiistiir (Chabir vd.,

2016).

Giivenligin kritik oldugu benzeri sistemlerde oldugu gibi 3 SD deneysel
helikopter sisteminin de kararli bir davranis sergilemesinin saglanmasi i¢in aktiiator
sinirlamalart dikkate alinmalidir. Zhu ve Li yapmis olduklart ¢alismada, sistem igin
aktliator doyumunun olusmasi1 durumunu baz alarak, dis bozucu etkenler altinda giirbiiz
ve kararli bir performans sergileyen kontrolcii yapisi tasarlamiglardir. Kisitlt Ho kontrolcii
yapisinin tasarlandig1 ¢alismada, klasik H., kontrolcii yapist ve hibrit H./LQR kontrolcii
yapisi ile benzetim ortaminda ve deneysel olarak elde edilen karsilastirmali sonuglar
sunulmustur. Kisitli He kontrolcii yapisi daha iyi izleme performansi ve daha istiin
kararlilik saglamistir (Zhu ve Li, 2021a). Zhu ve Li yaptiklar1 diger bir ¢aligmada ise,
ayni1 sistemde olusabilecek aktiiator doyum problemi altinda giirbiliz davranis gosterecek
bir hata kestirim yontemi tasarlamislardir. Bilinmeyen Giris Gozlemcisi (UIO) tabanl
tasarlanan kestirim yonteminin, sistemde olusabilecek model belirsizlikleri ve dis
bozucular altinda giirbiiz davranis sergiledigi sunulan sonuglarla ortaya konulmustur

(Zhu ve Li, 2021b).

Zhao ve arkadaslar tarafindan gerceklestirilen caligmada ise UIO tabanli giirbiiz
bir kontrol yontemi literatiire kazandirilmigtir. Kontrolcii yapisina eklenen gozlemci ile
sistemde meydana gelebilecek belirsizlikler ve beklenmeyen bozucu girdilerin olumsuz
etkileri azaltilmistir (Zhao vd., 2017). Benzer sekilde, Zhang ve arkadaslar1 yaptiklari
calismada helikopter sistemi i¢in kestirim yontemi tabanli giirbliz bir kontrol yontemi
tasarlanmistir. Benzetim sonuclarinin sunuldugu calismada, Belirsizlik ve Bozucu
Kestirimi (UDE) yonteminin zamana bagli yeni bir formunun baz alinmasiyla olusturulan
glirbiiz bir kontrol yaklagimi helikopter sistemine uygulanmistir. Kestirim yonteminin
klasik formlar1 ile karsilagtirmalar yapilmis ve yeni formun salinimli davranisi,
yakinsama siiresini ve hatayi diisiirerek, helikopter sisteminin referans izleme basarimini

arttirdigl gézlemlenmistir (Zhang vd., 2023).

Raafat ve Akmeliawati tarafindan gergeklestirilen calismada ise, deney diizenegi
tizerinde akilli sistem igeren giirbiiz bir kontrolclinliin performans degerlendirmesi

yapilmustir. Hibrit H2/Hw kontrolciisiine ek olarak tasarlanan Uyarlamali Ag Tabanli
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Bulanik Cikarim Sistemi (ANFIS) ile sistemin yapisindaki belirsizlikler ve olast bozucu
girdiler tahmin edilebilmistir. Tasarlanan dogru ve basit yapidaki kontrolciiniin sistem
performansinda sagladigi iyilesmeler LQR kontrolcii yapisi ile yapilan karsilastirmalar
sonucunda elde edilen bulgular ile sunulmustur (Raafat ve Akmeliawati, 2012). Model
belirsizligi ve bozucu girdi durumlarinin dikkate alinmasi ile giirbiiz kontrol yontemi
tasarlamanin amaglandig1r c¢alismalardan bir tanesi de Sun tarafindan literatiire
kazandirilmistir. Geleneksel bir LQR kontrolcii yapisinin tasarimai ile baglayan ¢alismada
sonrasinda kontrolciiye SMC ve Bulanik mantik yontemlerinin eklenmesi ile giirbiiz bir
kontrol yapisi elde edilmistir. Deneysel olarak etkinligi dogrulanan kontrol yonteminin
benzeri sistemler i¢in de kullanigh olacagi sonucuna varilmistir (Sun, 2020). Sistemdeki
belirsizliklerin kontrolcii performansina olumsuz etkilerinin kontrolciilere kazandirilan
giirbiizliik 6zelligi ile giderildigi ¢alismalardan biri de Boby ve arkadaslar1 tarafindan
yapilmistir. Calismada, uyarlamali ve optimal kontrolcii yontemlerinin birlestirilmesi
sonucunda giirbiiz bir kontrol yapisi elde edilmistir. Simiilasyon ortaminda yapilan
calismada onerilen kontrolcii geleneksel kontrol yontemlerine gore daha iyi performans

sergilemistir (Boby vd., 2014).

Li ve arkadaslari tarafindan yapilan ¢alismada ¢ikis durumlarinin geri beslemesini
igeren glirbiiz bir kontrolcii yapisinin tasarimi gerceklestirilmistir. Bu ¢caligmada yapilan
tam durum gozlemecisi tasarimi ve kullanilan Lyapunov fonksiyonu ile sistemin kararlilig1
arttirllmis ve kontrolcii performansi iyilestirilmistir. Sisteme deneysel olarak uygulanan
basamak ve siniis girdileri sonucunda sistemin zaman cevabi incelenerek kontrolciiniin
izleme performans: degerlendirilmistir. Degerlendirmeler sonucunda tasarlanan
kontrolcii ile sistemin kapali ¢gevrim cevabinin 6nemli dlgtlide iyilestigi goriilmiistiir (Li

vd., 2015).
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3. MATERYAL VE YONTEM

Bu boliimde, ilk asamada 3 SD helikopter sisteminin matematiksel modeli elde
edilmistir. Ardindan ¢alismada kullanilan kontrolcii yontemlerinden bahsedilmistir. Bu
konularin devaminda ise Monte Carlo Simiilasyonlarina, Azaltilmis Dereceli Gozlemci

tasarimina ve Titresimli Parcacik Sistemi optimizasyon algoritmasina deginilmistir.

3.1. 3 Serbestlik Dereceli Helikopter Sistemi

Tez kapsaminda tasarlanan kontrolciilerin giirbiizliik performansi Quanser firmasi
tarafindan gelistirilen 3 SD helikopter sistemi kullanilarak degerlendirilmistir. Bu sistem
MATLAB/Simulink ortaminda gercek zamanli ¢aligmaya olanak saglamaktadir ve bunun
yaninda sisteme ait benzetim dosyalari da sistemle birlikte sunulmaktadir. Egitim
faaliyetlerinde ve endiistriyel alanda siklikla kullanilan deneysel sistem Sekil 3.1°de

sunulmustur.

Sekil 3.1. 3 SD helikopter sistemi (Quanser Inc., 2012)

Sistem; yiikselme, yunuslama ve gezinti eksenlerinde hareket edebilen, karmasik
dogrusal olmayan yapida, eksik tahrikli (under-actuated) deneysel bir tandem rotor

helikopter diizenegine sahiptir. Yapisinda bulunan elemanlarin ana bileseni, sabit olan
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tabana iki serbestlik derecesine sahip bir mafsal araciligiyla bagli hareketli koldur. Bu
kolun bir tarafina helikopterin aktif kiitlesini degistirmek i¢in kullanilan kars1 agirlik
blogu yerlestirilmistir. Denge unsuru olarak kullanilan blogun, hareketli kol {izerindeki
konumunun farkli noktalara taginmasi ile yiikselme ekseninde sistemin sahip oldugu
baslangi¢c degerleri degistirilebilmektedir. Hareketli kolun diger tarafina ise iki rotorlu
yaptya sahip bir helikopter govdesi konumlandirilmistir. Bu helikopter gdvdesinin
hareket edilen eksenlerde olusturdugu acgisal konum degerleri ii¢ adet artimsal enkoder
kullanilarak olgiilmektedir. Enkoderlerin 6l¢tiigii v, ¢ ve 6 acgilar1 sirasiyla, sistemin

gezinti, yunuslama ve yiikselme eksenlerindeki acisal konumlarina karsilik gelmektedir.

Hareketli kolun, sabit tabana dik olarak konumlandirilan dogrultuda yani diisey
eksen etrafinda yaptig1 donme hareketi gezinti hareketi olarak tanimlanmistir. Kullanilan
kontak bilezigi yardimi ile sistem herhangi bir sinirlama olmadan bu eksen etrafinda
gezinti hareketini yapabilmektedir. Ayrica, hareketli kolun baglantisi sirasinda kullanilan
iki serbestlik dereceli mafsal yardimi ile kol asagi yukar1 hareket edebilmektedir. Bu
donme hareketi ise ylikselme hareketi olarak adlandirilmistir. Benzeri sekilde, iki rotorlu
helikopter, hareketli kolun uzun olan kisminin ug tarafina tam merkezinden tek serbestlik
dereceli bir mafsal yardimiyla baglanmistir. Bu baglant1 sayesinde hareketli kola paralel
olan eksen etrafinda yunuslama hareketi olarak adlandirilan donme hareketi elde
edilmistir. Sistemin serbest hareket kabiliyetini ve islevsel biitlinliigli saglayan temel

fiziksel bilesenler Sekil 3.2°de gosterilmistir.
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Sekil 3.2. 3 SD helikopter sistemi fiziksel bilesenleri (Quanser Inc., 2012)

Sistemde, hareketli kola dik olacak sekilde baglanmis olan helikopter gévdesinin
Oon ve arka tarafinda birer adet olmak iizere toplamda iki adet dogru akim motor
bulunmaktadir. +24V deger araliginda c¢alisabilen motorlarin eksenleri birbirine
paraleldir. Motorlarin saftlarina baglanan 6n ve arka pervane takimlar ile sistemin
eksenlerde yaptig1 hareketler i¢in gerekli kaldirma kuvvetleri olusturulmaktadir. Sistemin
kontrol girisleri olan Vy ve V), degerleri sirastyla 6n ve arka motorlara uygulanan voltaj
degerleridir. Ug serbestlik derecesine sahip bu sisteme sadece iki kontrolcii girisi
miimkiin olmasindan dolay1 deney diizenegi eksik eyleyicili (under-actuated) sistem
olarak adlandirilmaktadir. Bu baglamda, yiikselme ekseninde kontrol saglanmakta olup,
gezinti ve yunuslama eksenlerinden yalnizca birinde aktif kontrol gergeklestirilebilirken,
diger eksen sistemin dinamiklerine bagli olarak serbest hareket etmektedir. Ayrica, sistem
icin li¢ eksende regiilatdr tasarimi miimkiindiir. Deney diizeneginin fiziksel bilesenleri
tizerine etkiyen tiim dis kuvvetleri ve momentleri yonleri ile detayl bir sekilde gosteren

sisteme ait serbest cisim diyagrami Sekil 3.3’te sunulmustur.
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Sekil 3.3. 3 SD helikopter sistemi serbest cisim diyagrami

Deney diizenegi icin literatiirde farkli dinamik modelleme yontemleri kullanilarak
sistemin davranigini en yakin ifade eden matematiksel model elde edilmektedir (Brantner
vd., 2012; Rajappa vd., 2013b). Eksik eyleyicili olmasinin yaninda bir de yiiksek dogrusal
olmayan dinamik parametreler igermesi, benzeri sistemlerde oldugu gibi bu sistemde de
modelleme siirecini zorlastirmistir. Tez c¢alismasinda ise literatiirde var olan bir
calismadaki dogrusal ve dogrusal olmayan modeller baz alinarak kontrolcii tasarim
asamasina gecilmistir. Ishutkina tarafindan literatiire kazandirilan tez ¢alismasinda elde
edilen CIFER tabanli modeller, 6zellikle motor dinamiklerini de igerisinde barindirdig:
i¢in tercih edilmistir. Dahasi, yaptig1 detayl ¢aligmalarda benzetim ve deneysel sistem
cevaplarmin uyumu dikkate alindiginda; tez kapsaminda Onerilen yaklasimlarin

uygulanabilirligi kanitlanmis olacaktir (Ishutkina, 2004).
3.1.1. Dogrusal olmayan dinamik model
Dogas1 geregi dogrusal olmayan yapiya sahip 3 SD helikopter sisteminin dinamik

modelinin eldesinde Newton’un ikinci yasasindan faydalanilmistir. Dairesel hareket

yapan sistem i¢in sistemin a¢isal momentumundaki degisim incelenmistir. Ayrica, deney
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diizeneginde bulunan yunuslama ekseni x, yiikselme ekseni y ve gezinti ekseni z ekseni

olarak kabul edilen bir koordinat sistemi kullanilmistir.

Helikopter sisteminde bulunan rotorlarin farkli hizlarda dondiiriilmesi sonucunda
sistem yunuslama ekseninde donme hareketi yapabilmektedir. Bu harekete ait dinamik
denklem agirlik merkezine gore olan moment esitlikleri dikkate alinarak olusturulmustur
ve Esitlik 3.1 ile sunulmustur. Esitlikte bulunan /., ifadesi yunuslama ekseninde olusan

atalet momentini, T}, ve Ty ifadeleri sirasiyla arka ve 6n motor tarafindan iretilen

kaldirma kuvveti degerlerini, m ifadesi ise helikopterin kiitlesini temsil etmektedir.

Jex® = (Tp — T¢) 1y — mgly sin(¢) (3.1

Rotorlar farkli hizlarda degil de ayni hizlarda dondiiriiliirse helikopter sistemi bu
defa yiikselme ekseninde donme hareketi yapmaktadir. Bu hareket, sistemin fiziksel
bilesenlerinden biri olan kars1 agirlik blogunun diizenek iizerinde bulundugu konumdan
ve yunuslama dinamiginden de etkilenmektedir. T, ve Ty kaldirma kuvvetlerinin
toplaminin sisteme uygulandigi bu harekete ait dinamik denklem Egitlik 3.2 ile
verilmistir. Bu esitlikte bulunan J,,,, ifadesi yiikselme ekseninde sistemin sahip oldugu
atalet momentini, M ifadesi sistemin sahip oldugu toplam kiitle degerini temsil

etmektedir.
Jyy = —Mglgsin(6 + 6y) + (T + Tr)L cos(¢) (3.2)

Gezinti eksenindeki donme hareketi ise sistemin yunuslama ekseninde yapacagi
actya, motorlar tarafindan tretilen kaldirma kuvveti degerlerine ve sistemde olusan
aerodinamik siirtiinme kuvveti (Fp) degerine baglh olarak ifade edilmektedir. Esitlik 3.3
ile harekete ait dinamik denklem verilmistir. Bu esitlikte bulunan J,, ifadesi gezinti

ekseninde sistemin sahip oldugu atalet momenti degeridir.
Jozb = (T + Tp)L cos(0) sin(¢) + (=Ty + Tf )1 sin(8) sin(¢p) — Fj, (3.3)

Ishutkina tarafindan gergeklestirilen c¢alismada, modelleme isleminin ikinci

asamasinda ii¢ eksen icin elde edilen dinamik denklemler, NASA tarafindan gelistirilen
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ve frekans tabanli bir sistem tanimlama yOntemi olarak bilinen CIFER yazilim ile
basitlestirilmigtir. Sistemin yunuslama, yiikselme ve gezinti hareketlerine ait

basitlestirilmis dinamik denklemler sirasiyla Esitlik 3.4, 3.5 ve 3.6 ile verilmistir.

¢ = —b1p — bysind + bstey, (3.4)
6 =—d,0 —dysin@ + dsT.pc0s ¢ (3.5)
¢ =—a1¢ + ay(at.oy + 1)sin ¢ (3.6)

Esitlik 3.4’te bulunan 7., terimi, sistemin yunuslama momentini temsil

etmektedir. Esitlik 3.5 ve 3.6’da bulunan 7,;; terimi ise, sistemin yiikselis ekseninde

olusturacagt moment degerini temsil etmektedir.

(Calismada ayrica sistemin yapisinda bulunan motor dinamikleri de matematiksel
olarak elde edilmistir. Bu dinamikler, motorlar tarafindan {iretilen itki kuvvetleri ve
sisteme uygulanan voltaj girdileri arasindaki iligkiyi goOsteren birinci dereceden

diferansiyel denklemler ile tanimlanmistir. Bu denklemler Esitlik 3.7 ve 3.8 ile

sunulmustur.
Teout = —€1Tcou + €2Veou (3.7)
Tcyc = —C1T¢yc T C2chc (3.8)

Esitlik 3.7°de bulunan V,,; terimi, helikopter sisteminde bulunan 6n ve arka
motorlarin ayr1 devirde dondiiriilmesi sonucunda elde edilen kollektif voltaj degerini
ifade etmektedir ve Esitlik 3.9 ile tanimlanmustir. Esitlik 3.8’de bulunan V. terimi ise,
motorlarin farkli devirlerde dondiiriilmesi sonucunda elde edilen dongiisel voltaj

degeridir ve Esitlik 3.10 ile tanimlanmistir.

WtV (3.9)
coll — 2
v, -V, (3.10)
chc = 2

Bu denklemler sayesinde sistemde olusabilecek ataletsel ve motor gecikme

durumlart da dinamik modele dahil edilerek gercek sistem davramigina yakin bir
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modelleme yapilmistir. Ayrica bu voltaj degerleri sistem i¢in kontrolcii girdisi olarak

kabul edilmistir.

Helikopter sistemine ait dogrusal olmayan dinamik hareket denklemleri Esitlik
3.4-3.8 de bulunan 5 adet denklemle ifade edilmistir. Bu denklemlerde bulunan

parametrelerin degerleri ise Cizelge 3.1°de gdsterilmistir (Ishutkina, 2004).

Cizelge 3.1. 3 SD helikopter sisteminin dogrusal olmayan model parametreleri

Parametre Deger Parametre Deger Parametre  Deger
ai 0,2517 C1 7,32 el 6,16
a 0,2105 C2 1 €2 1
b 0,3290 d 0,1011 a 4
b, 1,5664 d2 0,504
bs 16,2 d; 1,34

3.1.2. Dogrusal Dinamik Model

Ishutkina tarafindan yapilan ¢alismada, yine CIFER programi yardimiyla sisteme
ait dogrusal dinamik modelin eldesi saglanmistir. Helikopter sistemi i¢in havada asili
kalma hareketi trim durumu olarak kabul edilmistir. Bu nedenle dogrusallastirma islemi
sirasinda ii¢ eksende sahip olunan konum (¥, ¢ ve 0) ve hiz (), ¢ ve 0) degerleri sifir
olarak kabul edilmistir. Durum uzay formunda elde edilen bu model i¢in durum ve giris
vektorleri swrastyla, x = [Y, ¥, ¢, ¢, 0,0, Teye, Teonl” ve u = [Vye, Veoy] olarak

secilmistir. Modele ait giris denkleminin ilk hali Esitlik 3.11 ile verilmistir.

[ ] 0 1 0 0 0 0 0 0 1 8¢ T
4 0 —a; ay(ati,; +1)cosp* 0 0 0 0 azasing*|| 6@
¢ 0 0 0 1 0 0 0 0 5¢
d; _ 0 O _bz COS¢* _b1 0 0 b3 0 6(1’)
61 10 0O 0 0 0 1 0 0 66
g 0 0 —d3T;oy SiNQ” 0 —dycosf8* —d; 0 dscos¢” 56
| [00 0 0 0 0 —q 0 5Teye
En 10 0 0 0 0 0 0 —er Mgt o,
0 0
0 O
00 (3.11)
0 0 chc]
* 0 0 [Vcoll
0 O
Cy 0
L0 eyl
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Daha sonra bu esitlikteki parametreler CIFER programi yardimziyla belirlenmistir.
Bunun sonucunda elde edilen nihai giris denklemi Esitlik 3.12 ile sunulmustur (Ishutkina,

2004).

Yl 0 o1 0 0 0 0 0 0 @]
¥ 0 —0,2517 0,1671 0 0 0 0 0 @
¢ 0 0 0 1 0 0 0 0 ¢
é|_|o 0 —1,422 —0,326 0 0 16,2 0 é
6 0 0 0 0 0 1 0 0 0
j 0 0 0 0 —0,5544 —0,1008 0 1,34 || @
iy 0 0 0 0 0 0 =732 0 ||ty
el lo 0 0 0 0 0 0 —616llr,,]
LTcour
— 0 0_
0 0 (3.12)
0 o0
0 0 chc]
+ 0 0 [Vcall
0 o0
095 0
[ 0 1,4]

Bu ¢alismada helikopter sistemine ait ¢ikis degiskenleri y = [, 1[), o, (i), 0,0,
Teyes Tou]" olarak secilmistir. Boylelikle elde edilen sisteme ait ¢ikis denklemi Esitlik

3.13 ile verilmistir.

1 0 0 0 0 0 0 0] 71 10 07
0100000 0 0 0
0010000G0%]| loo
_00010000¢+00[chc]

Y“lo oo o0 10 0 ol 6|0 oflVeu (3.13)
0000O0T1O0O|S$® 0 0
000000 1 Olfty [0 0
o 0000 0 0 el Lo o

3.2. PID Kontrolcii

Islevsel bir kontrolcii tiirii olan PID kontrol yéntemi literatiirde hem dogrusal hem
de dogrusal olmayan sistemlerin kontroliinde basarili sonuglar vermistir (Badreddine ve
Lin, 2001; Chang ve Shih, 2010). En eski kontrol yontemlerinden biri olan bu kontrolcii
yapisinda toplamda {i¢ adet ayarlanacak kazang parametresi bulunmaktadir. Bunlar, K,
K; ve K, parametreleridir ve sirasiyla oransal, integral ve tlirevsel kontrol kazancini ifade
etmektedir. Bu kontrolcii tiiriiniin tercih edildigi 6rnek bir sisteme ait blok diyagraminin

genel hali Sekil 3.4’te gosterildigi gibidir.



20

¢ N
» P Kpre(t)
\ J
I ~
ull >+ o) » | Ki*[ e(t)dt >+ ut) » SISTEM '—Ym—b
a "y
I ~
» D Kg™de(t)/dt
pS vy

Sekil 3.4. Geleneksel PID kontrolcii blok diyagrami

Diyagramda bulunan y(t), r(t), e(t) ve u(t) sinyalleri sirasiyla sisteme ait ¢ikisi,
sistemin takip etmesi istenen referans girdiyi, elde edilen hata degerini ve sisteme
uygulanan kontrolcii girisini temsil etmektedir. Kontrolciinliin sisteme uyguladigi
kontrolcii girisi olan zamana bagli u(t) sinyalinin matematiksel ifadesi ve bu ifadenin s
diizlemindeki hali U(s) sirasiyla Esitlik 3.14 ve Esitlik 3.15 ile verilmistir. Esitlik
3.15’teki E(s) ifadesi hata sinyali e(t) nin Laplace doniisiimii uygulanmis halini temsil

etmektedir.

u(t) = Kye(t) + K; f e(t) dt + K, d‘;(tt)
0

(3.14)

U(s) = (K + -2+ Kus) EGs) (3.15)

Bu kontrolciinlin amaci, yapisinda bulundurdugu ii¢ temel kontrol bilesenini
dinamik bir bigimde bir araya getirerek sistem yanitin1 istenen sekilde diizenlemektir. Bu
bilesenlerden olan K, kazanci hata degerini anlik olarak degerlendirerek kontrol
sinyalinin biiyiikliiglinii ayarlamaktadir. Boylece sistemin daha hizli tepki vermesi
saglanir ancak sadece bu kontrol kazancinin kullanimi sistemde kalici hata degeri
olusturabilmektedir. Bu durumda, K; kontrolcli kazancinin eklenmesi ile kalici hata
degeri ortadan kaldirilabilir. Ciinkii bu kazang degeri sistemde ge¢miste olusan hata
birikimini dikkate alir ve bdylece sistemin kararli performans gostermesine katkida
bulunur. K; kazanci ise hata degerinin degisim hizin1 dikkate alarak sistemde

olusabilecek ani dalgalanmalarin bastirilmasini saglamaktadir. Sistemin ihtiyacina gore
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bu ii¢ parametrenin ¢esitli kombinasyonlar1 olan PI, PD, P, I seklinde de kontrolcii

yapilar1 tasarlanabilmektedir.

PID kontrolcii yapisi tasarlanirken sistemin ihtiyacini uyguna parametre degerleri
cesitli yontemlerle belirlenebilmektedir. Deneme yanilma yoluyla da ayarlanabilen
parametrelerin belirlenmesinde klasik yontemler olan Ziegler-Nichols ve Cohen Coon
yontemleri de tercih edilmektedir (Patel, 2020; Utami vd., 2022). Son yillarda ise meta
sezgisel optimizasyon algoritmalar1 gibi yapay zeka tabanli yontemlerin kullanimi
artmistir (Joseph vd., 2022). Bu yontemler ile kontrol parametrelerinin sistemin dinamik

karakteristigine uygun sekilde tasarlanmasi saglanmaktadir.

Bir kontrolciiniin tasarimi sirasinda, sistemin kalic1 ve gecici durum davraniglar
basarim Olgiitii olarak kabul edilmektedir. Sistemin gegici durum davranisi, uygulanan
referans girdiye karsilik olusturulan anlik tepkiyi ifade etmektedir. Bu davranis, ylikselme
zamani (t,), oturma zamani (ts), gecikme zamani (ty), tepe zamani (t,) ve asim orani
(M,) parametreleri ile degerlendirilmektedir. flgili parametrelerin grafiksel olarak
gosterimi Sekil 3.5 ile verilmistir. Kalict durum davranisi ise gegici sistem tepkisinin
ardindan olusan ve uzun vadede sistemin referans degere yakinligini gésteren dinamik
davranigtir. Bu davranis ise kalict durum hatast (egs) parametresinin kullanimi ile

degerlendirilmektedir.

------ Birim Basamak Cevabi
14 3 Birim Basamak Girig
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Sekil 3.5. ikinci mertebe bir sistem icin birim basamak giris cevabi
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S6z konusu performans gostergeleri PID kontrolcii kazanglarinin ayarlanmasi ile
de dogrudan baglantilidir. Bu baglantilar Cizelge 3.2°de detayh bir sekilde gosterilmistir.
Cizelgede de goriilecegi iizere, kontrolciiniin sahip oldugu her bir kazang degeri farkl
parametreler iizerinde etkilidir. integral sabiti sistemde olusabilecek kalict durum hatasini
sifira indirirken, oransal sabit yiikselme zamanin diisiirerek sistemin daha hizli cevap
vermeye yoOnlendirmekte ve tlirevsel sabit ise olusacak asimin baskilanmasina katki
saglamaktadir. Bu baglamda, bu kontrol yonteminin kazanglarinin belirlenme siireci
yalnizca sabit katsayilarin belirlenmesinden ibaret olmayip, sistemin dinamik davranisini

iyilestirmeye yonelik kapsamli bir strateji olarak degerlendirilmektedir.

Cizelge 3.2. Kontrolcii parametrelerinin artiginin gegici zaman cevaplarina etkisi

Kontrolcii Yikselme Maksimum  Oturma Kalicr
o Durum
Tiiri Zamani Asim Zamani
Hatasi
K Azalir Artar Kiiciik Azalir
p degisiklik
i Azalir Artar Artar Yok eder
K Kiigiik Azalir Azalir Kiigiik
d degisiklik degisiklik

Kolay uygulanabilir olmasi, ger¢ek zamanli olarak kullanilabilmesi ve tasarlama
asamasinda modele ihtiyag duymamasi gibi avantajlari ile kontrol miihendisliginde 6ne
¢ikan bu kontrolcii yapisi baz1 durumlarda yeterli kontrol etkinligi saglayamamaktadir.
Son yillarda bu kontrolcii tiiriiniin ¢esitli gelismis formlar: literatiire kazandirilmistir
(Mitra vd., 2021). Bunlardan biri de kesir dereceli kontrol ydéntemi olan PI*D* kontrolcii
yapisidir. Bir sonraki boliimde, bu kontrolcii yapisinin teorik altyapist ve gelistirilmis

formalar1 detayli bir sekilde ele alinmustir.

3.3. Kesir Dereceli PID Kontrolcii (PT*D¥)

Kontrol miihendisligi alaninda son yillarda kesir dereceli kontrolcii tiirlerinin
kullanimi1 artmistir (Frikh vd., 2021; Qin vd., 2022). Bu kontrolciiler, tam say1 dereceli
kontrolciilere kiyasla sistem dinamigine daha wuyumlu bir kontrol stratejisi
saglamaktadirlar. Ozellikle yiiksek dogrusal olmayan dinamiklere sahip sistemler igin

kontrolcii kararliliinin ve performansinin gelisimine katkida bulunmaktadirlar. Bu
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kontrol yapilarinin en bilinenlerinden biri de Kesir Dereceli PID (PI"D*) kontrolciidiir.

Bu kontrolcii yapisini ifade eden blok diyagrami Sekil 3.6°da verilmistir.

— P er(_rj

r(t) e(t)

3 + " KD—e(L)

) y(t)
SISTEM —

L D" K DPe(n)

Sekil 3.6. PI*D* kontrolcii blok diyagrami

Geleneksel PID kontrolcii yapisinin genellestirilmis bir uzantisi olan kesir dereceli
kontrolcii de toplamda bes adet ayarlanacak kontrolcii kazanci bulunmaktadir. Bunlar,
tam say1 dereceli kontrol yapisinda bulunan ii¢ temel kontrol kazanci ve kesir dereceleri
olan A (integral derecesi) ve u (tiirev derecesi) kazanglaridir. Kontrolcii tarafindan sisteme
uygulanan kontrol sinyalinin zaman ve frekans diizlemindeki matematiksel ifadeleri

strastyla Esitlik 3.16 ve Esitlik 3.17 ile verilmistir.

u(t) = Kye(t) + K;D*e(t) + K;D*e(t), 0 < pu,A<2 (3.16)

K.
U(s) = (Kp + S—;+ del‘)E(s), 0<pur=<s2 (3.17)

Kontrolcii yapisinda bulunan A ve p kazanglarinin degerleri 1 veya sifir olarak
alindiginda geleneksel PID kontrolcii ve tiirevleri elde edilmektedir. Bu kesir
derecelerinin eksenleri olusturdugu diizlemde olusacak PID denetleyici tiirlerini gosteren

grafik Sekil 3.7°de verilmistir.
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Sekil 3.7. PI*D* kontrolcii diizlemi

Kontrolcii kazanglarindan olan A ve p degerlerinin kesir dereceli sayilar
olabilmesi sayesinde tam kesir dereceli PID kontrolcii yapisina gore daha hassas
parametre ayarlamasi yapilabilmektedir. Parametre optimizasyonu sirasinda arama
uzayinda saglanan genislik sayesinde kontrolciiniin giirbiizliik ayarlamas1 daha titiz bir

bicimde yapilabilmektedir.
3.4. Kesir Dereceli Set Noktas1 Agirhikh PID Kontrolcii (SWPI*D*)

Klasik PI*D* kontrolcii yapisinin gelistirilmis formu olan Set Noktas1 Agirlikli
Kesir Dereceli PID Kontrolcii (SWPI*"D"), var olan PI"D* kontrolcii yapisina set noktasi
agirlik degerlerinin eklenmesi sonucunda elde edilmistir. Agirlik degerleri kontrol
sisteminde sistemin takip etmesi istenen referans sinyale eklenmistir. Kontrolcii
tarafindan sisteme uygulanan kontrol sinyalinin elde edilebilmesi i¢in referans sinyal olan
R(s) sinyali ve c¢ikt1 sinyali olan Y(s) sinyalinin ayr1 ayri degerlendirilmesi
gerekmektedir. Bu nedenle Esitlik 3.17 ile verilen matematiksel ifadede bulunan E(s)
hata sinyali E,(s), E;(s) ve Eq(s), bilesenlerine ayrilmalidir. Bu bilesenler sirasiyla,
oransal, integral ve tiirevsel kazanglara denk gelen hata sinyalleridir ve Esitlik 3.18 ile bu

bilesenleri igeren kontrol sinyali matematiksel olarak ifade edilmistir.

1
U(s) = K, (Ep(s) +r Eils) + Tds“Ed(s)> (3.18)
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Esitlikte bulunan T; ve T, katsayilari sirasiyla integral ve tiirevsel zaman
kazanglarini ifade etmektedirler. PI"D* kontrolcii etkisi bu formada yazildiktan sonra
oransal ve tiirevsel etkilere eklenen a ve S katsayilari ile SWPI*D* kontrolcii etkisine

dontismektedir. Boylece bu esitlikte bulunan hata degerlerinin matematiksel ifadesi

Esitlik 3.19, 3.20 ve 3.21 oldugu gibi elde edilmistir.

Ep(s)=(1—a)R(s) —Y(s),0<a<1 (3.19)
Ei(s) =R(s) = Y(s) (3.20)
E;(s) = (1=B)R(s) = Y(s),0< B <1 (3.21)

Esitliklerle elde edilen hata sinyallerinin matematiksel ifadeleri Esitlik 3.18’de
yerine yazilirsa SWPI*D* kontrolcii kontrol sinyali Esitlik 3.22°deki gibi elde edilir.

UGs) = K, ((1 @) ——t (1 B)Tds”) R(s) - K, (1 P Tds“) Y(s) (3.22)

T;s? T;s*

Esitlikteki kontrol sinyalinden SWPI*D* kontrolciiniin, set noktasinin takibi ve
bozucu etkilerin giderilmesini saglayan iki adet PI*D* kontrolcii yapisini iginde
barmdirdig1 sonucuna varilabilir. Boylece, kontrol edilen sisteme etkiyen bozucu girisler
ve sistemin yapisinda bulunan parametrik belirsizlikler karsisinda daha giirbiiz bir hareket
kontrolii ve daha tistiin bir dinamik performans saglanmaktadir. Son olarak kontrolciiniin

s diizlemindeki blok diyagram gosterimi Sekil 3.8 ile verilmistir (Bingi vd., 2020).

» 1-p5 4;‘@—-—» TgsH

R(s) o 1—a 4,@ S o K, U(s Y(s]_’

E(s) I

Sekil 3.8. SWPI*D* kontrolcii blok diyagrami
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3.5. LQR Kontrol

Optimal kontrol yontemlerinin amaci, kontrol edilen sistemin belirlenen bir
performans kriterine gore sahip olabilecegi en iyi kontrol isaretini belirlemektir.
Belirlenen kontrol isareti ile sistem baslangic konumundan hedef konuma ulagincaya
kadar performans kriterinin maksimum veya minimum degeri elde edilmektedir. Bu
kontrol yontemlerinin en sik tercih edilenlerinden bir tanesi Lineer Karesel Diizenleyici
(LQR) kontrol yontemidir (Afsar, 2022; Biiyiiker, 2021). Bu kontrol yonteminin dinamik

bir sisteme uygulanisin1 sematik olarak gosteren blok diyagrami Sekil 3.9 ile verilmistir.

r(t) u(t) X = Ax + Bu y(t)

y =Cx + Du

X

K K——|

Sekil 3.9. LQR kontrolcii blok diyagrami

Model tabanli bir kontrol yontemi olan kontrolciiniin tasarimi sirasinda kontrol
edilecek sistemin durum uzay modeline ihtiya¢ duyulmaktadir. Esitlik 3.23 ve 3.24 ile
tanimlanan durum ve c¢ikti denklemlerinden olusan bu model, zaman diizleminde
tanimlanir ve sistemin hareketini ifade eden diferansiyel denklemlerin daha kullanigh bir
formudur. Denklemlerde bulunan x, y ve u vektorleri sirastyla durum, ¢ikt1 ve girdi
vektorii olarak tanimlanmaktadir. 4, B, C ve D matrisleri ise sirasiyla durum, kontrol,

c¢ikt1 ve ileri besleme ¢ikis matrisi olarak ifade edilmektedir.

x =Ax + Bu (3.23)
y=Cx+Du (3.24)

Kontrolcii tasarim asamasinda sistemin durum uzay modelinin elde edilmesinin
ardindan kontrol sinyalinin ifade edilmesi gerekmektedir. Ilgili sinyale ait matematiksel

ifade Esitlik 3.25 ile sunulmustur. Burada K terimi sistemin geri besleme kazang¢ matrisini
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ifade etmektedir ve bu matrisin uygun degerinin belirlenebilmesi i¢in Esitlik 3.26’da

verilen maliyet fonksiyonunun minimize edilmesi gerekmektedir.

u(t) = —Kx(t) (3.25)

/= f m(xT(t)Qx(t) +uT (t)Ru(t)) dt (3.26)
0

Esitlik 3.23 ve 3.24’{in, n tane durum degiskeni ve m tane kontrol degiskeni olan
bir sistem i¢in olusturuldugu varsayilirsa, Q ve R matrisleri sirasiyla Q € R™" ve R €
R™*™M poyutlarinda matrislerdir. Simetrik matrisler olan bu matrislerden Q matrisi pozitif
yar1 belirli (Q>0) bir matristir ve sistem durumlarinin dikkate alinma diizeyini ifade
etmektedir. R matrisi ise pozitif belirli (R>0) matris formunda olmalidir ve kontrol
enerjisini siirlamak i¢in kullanilmaktadir. Matrislerin sistem i¢in uygun degerlerinin
belirlenmesinin ardindan bu degerler kullanilarak Esitlik 3.27°deki Cebirsel Ricatti
denklemi ¢oziiliir. Coziimiin sonucunda simetrik bir matris olan P matrisi elde edilir. Elde
edilen P matrisi ve dnceden tanimlanan R ve B matrisleri kullanilarak sistem i¢in uygun

K degeri bulunmus olur. Bu asamada kullanilan denklem ise Esitlik 3.28 ile sunulmustur.

PA+ATP +Q — PBR™'BTP =0 (3.27)
K = R71BTP (3.28)

3.6. LQR+I Kontrolcii

Klasik LQR kontrolcii yapist, kontrol edilen sistemde meydana gelebilecek kalict
durum hatalarin1 elemine etme konusunda yetersiz kalabilmektedir. Literatiirde bulunan
caligmalarda bu yetersizligi gidermek amaciyla LQR kontrolcii yapisina integral eklentisi
entegre edilmistir (Al-Haddad ve Wahid, 2019; Moura vd., 2024). Bdylece, klasik LQR
kontrolciiniin sahip oldugu sinirli referans takip oOzelligi gelistirilmis ve sistemde
olusabilecek kalic1 hatalar elemine edilmeye calisilmistir. S6z konusu kontrolciiye ait

blok diyagrami Sekil 3.10 ile gosterilmistir.
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X = Ax + Bu y(t)

r(t) e(t) J. XN K ut)
- € i —
éé y=Cx

Y

A 4

Y

Sekil 3.10. LQR+I kontrolcii blok diyagrami

Diyagramda da goriilecegi lizere sistemin ¢ikis geri besleme sinyali ile e(t) hata
sinyali olusturulmustur. Ardindan bu hata sinyalinin integrali alinmig ve sisteme ek
durum degiskeni x elde edilmistir. Bu degiskenin tiirevini ifade eden denklem Esitlik

3.29 ile verilmistir.
xy =1 —Cx (3.29)

Yapilan bu ek degisken tanimlamasiyla beraber sisteme ait genisletilmis durum

uzay modeli Esitlik 3.30 ve 3.31 ile tanimlanmustir.

[va] = [_AC 8] [va] + [g] u+ [(1)] r (3.30)

y-tc ol =

Kontrolcii tarafindan sisteme uygulanan kontrol sinyali ise Esitlik 3.32 ile

tanimlanmustir.

x ] (3.32)
XN

u=—Kx+Kxy=[-K K] [

Esitlikte tanimlanan K, degiskeni integral hata i¢in kullanilan geri besleme
kazancidir. Kazancin uygun degerlerinin belirlenmesi ile hem sistemde olusabilecek
kalic1 hata degerlerinin 6niine gecilmekte hem de istenilen dinamik sistem cevabi elde

edilmektedir (Nise, 2019).
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3.7. Azaltilmis Dereceli Gozlemci Tasarimi

Gozlemci, dinamik bir sistemin yapisinda bulunan Jlgiilemeyen durum
degiskenlerinin  tahmin  edilmesini amaglayan matematiksel yap1  olarak
tanimlanmaktadir. Bu yap1, kontrol miithendisliginde var olan kontrol yontemlerine de
eklenebilmektedir (Chen vd., 2016; H. Jiang vd., 2024). Boylece, sistemin Olgiilemeyen
veya tahmin edilemeyen durumlarinin tahmini saglanmakta ve daha etkili bir kontrol

performansi elde edilmektedir.

Tasarlanan gozlemci yapilar1 tam veya azaltilmis dereceli olabilmektedir
(Stoorvoge vd., 1993). Tam Dereceli Gozlemci yapisinda, sistemin tim durum
degiskenleri tahmini yapilirken, Azaltilmis Dereceli Gozlemci yapisinda sadece durum
degiskenlerinin belirlenen bir alt kiimesinin tahmini yapilmaktadir. Boylece, daha kolay

ve hesaplama yiikii daha az bir gézlemci tasarim siireci saglanmaktadir.

Azaltilmis Dereceli Gozlemci tasariminda ilk olarak sistemin lineer dinamik
modeli durum uzay formunda ifade edilmelidir. n tane durum degiskeni igeren,
gbzlemlenebilir ve kontrol edilebilir olan 6rnek bir lineer sistem modeli Esitlik 3.33 ve

3.34’deki gibi ifade edilmistir.

x(t) = Ax(t) + Bu(b) (3.33)
y(t) = Cx(t) (3.34)

Sistem i¢in ¢ tane dogrudan Olgiilebilen durum oldugu varsayilmaktadir ve y(t)
ifadesi sistemin bu durum degiskenlerini ifade etmektedir. Sistemin ¢ikis matrisi olan C
matrisi C € R“" boyutundadir. Tasarlanan gézlemci yapisi ile r = n — ¢ adet dogrudan
Olgiilemeyen durum degiskeni tahmin edilmektedir. Bu degiskenler i¢in C; € R™"
boyutunda bir matris belirlenmektedir ve gozlemcinin tasarlanacag1 p(t) ifadesi Esitlik

3.35’deki gibi tanimlanmaktadir.

p(t) = Cix(t) (3.35)
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Buradan sisteme ait durum vektorii Esitlik 3.36°daki gibi elde edilir.

y(t)

C1 p®] _ ~
] p(ty] =LY +Lip®) (3.36)

@=g] [ol=t |

Sistemde dogrudan Slgiilen ve gdozlemci tarafindan tahmin edilen durumlari igeren
X(t) ifadesi Esitlik 3.37°de ki gibi elde edilir. Bu esitlikte bulunan p(t) matrisi tasarlanan

gozlemci yapisini ifade etmektedir.
X(t) = Ly(t) + L1p(¢) (3.37)

Ayrica p(t) ifadesinin tiirevi olan p(t) ifadesi de sistemin diferansiyel gozlemci

yapisinda yer almakta olup, Esitlik 3.38’de acik sekilde tanimlanmistir.
p(t) = CALp(t) + C;ALy(t) + C,Bu(t) (3.38)

Esitlik 3.34 ile tanimlanan sistemde dogrudan ol¢iilen ¢ikis matrisi y(t), p(t)
hakkinda herhangi bir bilgi i¢cermezken, Esitlik 3.39 ile ifade edilen y(t) ifadesi

icermektedir. Gozlemci tasarimi asamasinda, ilgili esitlik referans olarak kullanilmistir.
y(t) = Cx(t) = CAx(t) + CBu(t) = CAL,p(t) + CALy(t) + CBu(t) (3.39)

Azaltilmig dereceli gozlemciye ait diferansiyel denklem Esitlik 3.40 ile

sunulmustur. Ayrica esitlikte bulunan $(t) terimi Esitlik 3.41 ile verilmistir.

p(t) = AL () + CLALY() + CiBu(t) + Ky (9 (1) — 9(0)) (3.40)
y(t) = CAL,p(t) + CALy(t) + CBu(t) (3.41)

Esitlik 3.40°da bulunan K; ifadesi gozlemci kazancini ifade etmektedir ve Esitlik
3.42 ile tamimlanan gozlemci hatasinin zamanla sifira yaklagmasini saglamaktadir. Uygun
degerinin belirlenmesi i¢in kutup yerlestirme yontemi, Acherman formiilii gibi yontemler

kullanilmaktadir.
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e(t) =p) —p(t) (3.42)

Esitlik 3.40’mn icerisinde tirev igeren $(t) ve y(t) ifadelerini bulundurmasi
sistemde olusabilecek giiriiltiilere kars1 hassasiyeti arttirmaktadir. Dinamik sistemler igin
sistem kararliligin1 ve kontrolcii performansini olumsuz yonde etkileyen séz konusu

durumu ortadan kaldirmak igin uygun degisken déniisiimleri yapilmalidir. 1k olarak

Esitlik 3.41 kullamlarak $(t) ifadesi esitlikte yok edilir ve Esitlik 3.43 elde edilir.

p(t) = CLALp(t) + C;ALy(t) + C1Bu(t) + Ky (¥(t) — CALp(t) (3.43)
— CALy(t) — CBu(t))

y(t) ifadesini yok etmek igin ise Esitlik 3.44°te ifade edilen §(t) degiskeni
tanimlanir ve bdylece Esitlik 3.45 elde edilir.

g =p(t) — Ky(t) (3.44)
q(t) = A4G(t) + Byu(t) + K,y(0) (3.45)

Esitlikte bulunan A,, B, ve K, ifadelerine ait denklemler sirastyla Esitlik 3.46,

3.47 ve 3.48 ile tammmlanmustir.

Aq = (€, — K, C)AL, (3.46)
B, = (C, — K,C)B (3.47)
K, = (C, — KL OA(L + Ly Ky) (3.48)

Yapilan tiim bu islemler sonucunda sisteme ait tiim durum degiskenlerini iceren

X(t) durum vektorii Esitlik 3.49 ile tanimlanmistir (Radisavljevic-Gajic, 2015).
2() = Ly(®) + Lip(®) = L1 (G(®) + K1y (®) = (L + LiKDy(®) + Lig(e) ~ (3:49)
3.8. Titresimli Parcacik Sistemi Algoritmasi (VPSA)

Yapay zeka optimizasyon algoritmalarindan biri olan Titresimli Parcacik Sistemi

Algoritmasi (VPSA), birinci dereceden diferansiyel denklemlerle ifade edilen ve soniim



32

eleman1 igeren dinamik sistemlerde goriilen titresim hareketinin yapist incelenerek
tasarlanmistir. Kaveh ve Ghozoon’un yaptiklart ¢alisma ile 2017 yilinda literatiire

kazandirilan algoritmaya ait akis semas1 Sekil 3.11 ile sunulmustur.

{ Bagla I

| Optimizasyon icin gerekli parametrelerin ayarlanmasi I

| Parcaciklann baslangi¢ konumlannin rastgele olusturuimasi l

¥

Elde edilen amac fonksiyonlannin dederlerinin kargilagtinimasi ve elde edilen en
ivi konumun (HB) belirlenmesi

| Iyi (GP) ve kétii (EP) parcaciklarin belilenmesi l

| Her parcacik icin titregim sabitlerinin (w3 ve w;) belirlenmesi |

[ Yeni konumlarin belilenmesi ]

l Hayn

ihmal edilen parcaciklarin uyum arama tabani igleme yaklagimiyla yeniden
olusturulmasi

|

Amag fonksiyonunun degerinin hesaplanmas! ve HE'nin
yenilenmesi

igoritmamin durdurma krite|
saflandi m?

Ewvet

I En iyi sonucu géster I

' Bitir I

Sekil 3.11. VPSA algoritmasi akis diyagrami

Algoritma, sistemin yapisindaki titresim hareketi yapan pargaciklarin hareketine

dayali olarak gelistirilen popiilasyon tabanli bir optimizasyon algoritmasidir.

Optimizasyon silirecine baslamadan Once sistem icin gerekli olan bazi tasarim

parametrelerinin degerleri belirlenmelidir. Toplamda yedi tane olan bu parametreler
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titresen pargacik sayisi, iterasyon sayisi, @, p, Wy, W, ve ws degerleridir. Optimizasyon
islemi titresen pargaciklarin ilk konum degerlerinin rastgele atanmasi ile baslar ve bir
sonraki adimda problem igin tanimlanan amag fonksiyonunun degeri her pargacik icin
ayr1 ayr1 hesaplanir. Hesaplanan degerler karsilagtirilarak en iyi konumu ifade eden HB
degeri ve sirastyla iyl ve kotii parcacigi temsil eden GP ve BP degerleri belirlenir.
Optimizasyon baslamadan tanimlanan w;, w, ve ws parametreleri bu degerlerin 6nem
derecesini gosteren agirlik degerleridir. Esitlik 3.50°de verildigi gibi bu {i¢ degerin
toplam1 1 olmalidir. Algoritmanin bir sonraki adiminda ise Esitlik 3.51°de verilen

denklem kullanilarak pargaciklarin sahip olacagi yeni konum degerleri hesaplanir.

Wl + WZ + W3 = 1 (350)
YK = wy[D.A.rand1 + HB] + w,[D.A.rand2 + GP] + w3[D.A.rand3 + BP] ~ (3.51)

Esitlik 3.51’de bulunan YK ifadesi parcaciklarin yeni konumunu temsil
etmektedir. Ayrica ayni esitlikte bulunan A ve D parametrelerine ait matematiksel ifadeler

Esitlik 3.52 ve 3.53 ile verilmistir.

A =w;(HB — MK) + w,(GP — MK) + w3(BP — MK) (3.52)
B iterasyon Sayist - (3.53)
~ \Maksimum Iterasyon Sayist

Esitlik 3.52°de yer alan MK terimi par¢acigt mevcut konum degerini temsil
etmektedir. Esitlik 3.53 ile tanimlanan D parametresi sistemin azalma fonksiyonu olarak
bilinmektedir ve sistemin sahip oldugu soniim orani degerinin titresim hareketine olan
etkisini temsil etmektedir. Sistemin baslangi¢ parametrelerinden bir digeri olan a degeri

bu 6nemli fonksiyona ait sabiti ifade etmektedir.

Ayrica, yeni konumlarin belirlenmesinde sirasinda bir diger baslangic parametresi
olan p degeri de kullanilmaktadir. Bu deger yardimiyla BP konumunun ihmal edilme
durumuna karar verilir. Karar siirecinde, p parametresinin degeri ile rastgele iiretilen bir
sayinin degeri karsilastirilir. Karsilagtirma sonucunda p parametresi daha kiigiik ¢ikarsa,

wz agirhig sifir kabul edilir.
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Algoritmanin son adimi olan durdurma kriterinin sinanmasindan Once
parcaciklarin konumlarinda yapilan degisikliklerden kaynakli meydana gelebilecek sinir
ihlalleri belirlenir. Belirlenen ihlalleri yapan parcaciklar uyum arama tabani yaklasimi ile
yeniden olusturulur ve durdurma kriterinin smanmasi asamasina gegilir. Kriterin
saglanmas1 durumunda algoritma sona erer ve elde edilen en iyi sonug kullaniciya sunulur

(Kaveh ve Ilchi Ghazaan, 2017).

3.9. Monte Carlo Simiilasyonlari

Monte Carlo simiilasyonu, pratik olmayan veya zaman ve maliyet agisindan
verimsiz olan deneysel calismalarin yerine, Ozellikle analitik ¢6ziimlemelerin
yapilamadig1 problemlerde tercih edilen 6nemli bir istatiksel yontemdir. Bu yontemde
sonuglarin hesaplanmast amactyla tekrarlanan rastgele orneklemeler
gerceklestirilmektedir. Literatiirde ilgili yontemin kullanilmasi ile karmagik sistemlerin
analizleri kolaylastirilmis, dogrudan 6l¢iimii saglanamayan parametrelerin analizleri
gerceklestirilmis ve deneyler kolay tekrar edilebilir hale getirilmistir. Sosyal bilimler, fen
bilimleri ve miihendislik alanlar1 gibi farkli disiplinlerde bu yontemin kullanimina

rastlanmaktadir (Harrison, 2010; Raychaudhuri, 2008).

Karmagik sistemlerin analizinde siklikla tercih edilen bu yontemin kontrolciilerin
giirbiizliik degerlendirmesi i¢in kullanim1 da mevcuttur (Ray ve Stengel, 1993; Q. Wang
ve Stengel, 2002). Sistem modelinde simiilasyonlarin kullanimi ile olusturulacak
parametrik  belirsizlikler  altinda  kontrolcli  performans  degerlendirmesi
gerceklestirilebilmektedir. Ozellikle dogrusal olmayan modellerin kullanimimda model
de parametrik belirsizlikler durumunu analitik yontemlerle olusturmak zorludur. Bu
nedenle Monte Carlo simiilasyonlarinin uygulanmas: ile kontrolciilerin giirbiizliik
ozelligi olasiliksal olarak degerlendirilebilmektedir. Ayrica bu yontemin kullanilmasiyla

farkli yapidaki kontrolciiler arasinda se¢im de yapilabilmektedir (Gurtner vd., 2022).

Monte Carlo yontemi kullanilarak yapilan analizlerde istatistiksel olarak
giivenirliligin saglanmasi i¢in uygun simiilasyon sayist belirlenmelidir. Yeterli sayida
yapilan rastgele orneklemeler ile sonuglarin dogrulugu ve giivenirliligi arttirilmaktadir.

Gerekli tekrar sayist; analiz yapilan sistemdeki degisken durumlar, istenilen giiven
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diizeyi, belirlenen hata pay1, problemin karmagiklig1 ve degerlendirilecek 6zel metrikler

gibi faktdrlere gore belirlenmektedir.
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4. ARASTIRMA SONUCLARI VE TARTISMA

Bu boliimde, 3 SD helikopter sisteminin giirbiiz kontrolii i¢in 6nerilen kontrol
yapilarindan bahsedilmis ve elde edilen bulgular sunulmustur. MATLAB/Simulink
benzetim ortaminda yapilan ¢aligmada, sistemin dogrusal ve dogrusal olmayan modeli
icin ayr1 ayr1 gilirbiiz kontrolcii tasarimi gergeklestirilmistir. Her iki ¢alismada da
helikopter sisteminin yiikselme ve gezinti eksenlerindeki hareket kontrolii amaglanmistir.
Geleneksel kontrolcii yapilar ile karsilastirmalar yapilmis ve karsilastirmalar sonucunda

elde edilen veriler, ¢esitli performans indeksleri ve grafiklerle sunulmustur.

4.1. PID ve SWPI*D* Kontrolcii Tasarimi

Geleneksel PID kontrolciiniin yapisinda bulunan tiirevsel kontrolcii kazanci,
helikopter sisteminde meydana gelebilecek ani komut degisimlerinde asir1 yiiksek kontrol
girdilerinin olusmasina sebep olabilmektedir. Boyle bir durumda sistemin yapisinda
eyleyici doyum problemi olusacak ve bu durum kontrolcii performansini sinirlayacaktir.
Bu ve benzeri zorluklarin iistesinden gelmek icin calismada kaskad SWPI*D* kontrolcii
yapisi Onerilmistir. Tasarlanan kontrolcii yapisinin performansi Geleneksel PID kontrolcii
performansi ile karsilastirilmis ve parametrik belirsizlikler ve sensor hatalari altinda
giirblizliik degerlendirmesi yapilmistir. Yiikselme ve gezinti hareketlerinin kontroliiniin
amaclandig1 calismada helikopter sisteminin dogrusal olmayan modeli (Esitlik 3.4-3.8)
baz alinmistir. S6z konusu modelde gezinti ve yunuslama hareketlerine ait dinamikler
birbirine bagli olduklarindan sistem i¢in kaskad kontrolcii yapilar1 Onerilmistir. Bu

yapilar Sekil 4.1°de verilen blok diyagramu ile gosterilmistir.
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Cevrimdisi Optimizasyon

Optimizasyon
0 > Kisitlari | \

] ! |

| Response Optimizer
| Arag Kutusu | [

e e e .
Sensdr
Hatasi

A

PID & SWPPD*Kaskat olcii Yapist
ey e SRR et s
b ] o B on [ |
pa L »
oy fe 2L @bl
||(E§. 4.3-4.6)  Satiirasyon (Es. 4.1-4.4) | Satiirasyon
| | | ¢ >
i) |
_’®'| |'V CZ(S) | > > Vcoll 9 >
(Es-4.2-4.5) J Satiirasyon
== = B B g = == = = 3 SDHD Nonlineer
Model
Kontrgi/Parametreleri e
S
A &/
Sensér
Hatasi

Sekil 4.1. Kaskad kontrolcii yapilar1 blok diyagrami

Blok diyagraminda goriilecegi iizere yiikselme ve gezinti eksenlerindeki hareket
kontrolii i¢in PID/ SWPI*D* kontrolciiler ile hem Veyc hem de V., gerilimleri manipiile
edilmektedir. Kaskad PID kontrolcii yapisi i¢in gerilimlerin ve referans yunuslama

acisinin matematiksel ifadeleri sirasiyla Esitlik 4.1, 4.2 ve 4.3 ile verilmistir.

Viye = Kpy ($a () = () + -2 (ba(s) — $(5)) + Ka, 5 (Pa(s) —p(s)) 4D

Veou = Kp, (Ba(s) = 8(5)) + -2 (84(s) — 0(5)) + Kays (Ba(s) —6(s)) 42
K;, _
Ba = Koy (ha() = B(5)) + 2% (Pa(s) = () + Keys (ha(s) =) )

Kaskad SWPI*D* kontrolcii yapisi igin ise bu ifadeler Esitlik 4.4, 4.5 ve 4.6 ile

verilmistir.
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oo =t (1= ) 4 54 (1= BT ) 00— B (14 4 T o0 4
Veou = K, ((1 —a,) + TZ% +(1- ﬁz)szs”) 04(s) — Ky, (1 + $ + szs"> 0(s) (4-5)
) (4.6)

b0 =1 (L= @) 42 (= BT )0l = Ky, (14 5254 T )

Ti 5%

Esitliklerde bulunan kontrolcii kazanglarinin uygun sekilde ayarlanmasi igin
MATLAB uygulamasinda bulunan Yanit Optimizasyonu Ara¢ Kutusu’ndan (Response
Optimizer Toolbox) yararlanilmistir. Bu ara¢ kutusu ile PID kontrolcii yapisi i¢in dokuz
adet kontrolcii kazanci, SWPI*D* kontrolcii yapisi igin ise 21 adet kontrolcii kazancinin
optimizasyonu gergeklestirilmistir. Gradyan inis yonteminin kullanildigi optimizasyon
islemi, tanimlanan yanit zarfi kisitina gore gergeklestirilmistir. Bu kisit her iki kontrol
yapisi i¢in de ayni sekilde tanimlanmistir. Yanit zarfinda sistemin yilikselme ve gezinti
eksenlerindeki dinamik davranis parametrelerinin kisitlart su sekilde tanimlanmustir;
ylikselme zamani (t,.): 5 saniye, oturma zamani (t): 7 saniye, asim orani (My): %10, alt
asim orant: %1, yiikselme: %80, oturma: %10. En fazla 100 iterasyonun gergeklestirildigi
optimizasyon siiregleri sonucunda elde edilen kontrolcii kazang degerleri Cizelge 4.1 ve

4.2 ile verilmistir.

Cizelge 4.1. PID kontrolcii kazanglar1

Parametre Deger Parametre  Deger
K,, 18,7656 K; 3,454
K,, 2,6794 Kq, 10,207
Ky, 6,9813 Kq, 7,0192
K, 3x1022 Kq, 6,2643
K;, 1,2

Cizelge 4.2. SWPI"D* kontrolcii kazanglari

Parametre =~ Deger  Parametre Deger Parametre Deger Parametre Deger
Ky, 3,6394 Ty, 4,1709 i 0,8918 B1 1,0111
K,, 8,5410 Tq, 1,8690 i) 0,8771 B2 0,3362
Ky, 4,1885 Ty, 2,6037 w3 1,4714 Bs 0,5917
T;, 0,694687 M 0,2076 o 0,0180
T, 0,9866 A2 0,9175 (0] 0,2621
T, 1,779 A3 -0,2493 o3 0,7017

Elde edilen optimum kontrol kazanglari ile kontrol edilen sistemin zaman

cevaplari, sistemin gezinti ve yiikselme eksenleri i¢in ayr1 ayr1 degerlendirilmistir. Sekil
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4.2 ile SWPI*D* ve PID kontrolcii yapilariin yiikselme ekseni zaman cevaplari; Sekil

4.3 ile SWPI'D* ve PID kontrolcii yapilarmin gezinti ekseni zaman cevaplart
sunulmustur. Grafikler iizerinden, her iki kontrolciiniin de sistemin belirlenen dinamikler

dahilinde hareketini sagladigi ve uygulanan referans sinyalleri basariyla takip ettigi

sonucuna ulasilmistir.

Yikselme Ekseni
25 T T T
swpI'DH
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20 e
) s
6 £
T5F - 1
7 i
On ’
© i
g !
< 100 / .
()] 1
- 1
e f
> )
1
5H+ i
1
’I
1
4
0 1 1 1
0 5 10 15 20
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Sekil 4.2. SWPI"D¥PID kontrolcii yiikselme ekseni zaman cevabi
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Sekil 4.3. SWPI"D¥PID kontrolcii gezinti ekseni zaman cevabi
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Optimizasyon sonucunda elde edilen kontrolcii kazanglari ile olusturulan
kontrolciilerin sadece referans takip performanslart degil, ayn1 zamanda sisteme
uyguladiklar1 kontrol sinyalleri de degerlendirilmistir. S6z konusu sinyaller, 6nerilen
kontrolctilerin helikopter sistemine uyguladigi giris biiyiikliiklerinin degerini gostermekte
olup, kontrol eylemi hakkinda 6nemli bilgiler vermektedir. Kontrol sinyallerinin kararsiz
biiylikliikte veya yliksek frekansli olmalari, sistemde istenmeyen fiziksel zorlanmalar
olusturacagindan, bu sinyallerin belirli simirlar i¢inde kalmasi sistemin giivenligi
acgisindan kritik bir etkendir. Bu kapsamda PID ve SWPI*D* kontrolcii yapilari igin elde
edilen kontrol sinyallerinin zamana bagli degisimi sirasiyla, Sekil 4.4 ve 4.5 ile

sunulmustur.

25 PID Kontrol Sinyalleri

20 | KM E

coll

10} 1

Kontrol sinyali (V
o [8)]
——
—
§>

10} 1

165 1

-20 .

_25 1 1 1
0 5 10 15 20

Zaman (sn)

Sekil 4.4. PID kontrolcii kontrol sinyalleri
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Sekil 4.5. SWPI"D* kontrolcii kontrol sinyalleri

4.1.1. SWPI*D* Kontrolcii Giirbiizliik Degerlendirmesi

Tasarlanan kaskad yapidaki kontrolciilerin giirbiizliik degerlendirmesi ii¢ farkli
durum i¢in degerlendirilmistir. Cesitli yapidaki bozucu faktorleri igeren bu durumlar bir

sonraki boliimlerde detayl bir sekilde verilmistir.

4.1.1.1. Parametrik belirsizlikler durumu

Parametrik belirsizlik durumunu olusturmak i¢in istatistiksel bir yontem olan
Monte Carlo simiilasyonlarindan yararlanilmistir. Bu simiilasyonlarda, sisteme ait
dogrusal olmayan matematiksel modelde (Esitlik 3.4-3.8) bulunan ve sistemin
aerodinamik, itki ve mekanik 6zelliklerini ifade eden parametrelerin degerleri +%40
oraninda degistirilmistir. Bu parametreler a,, a,, by, b,, bs,di, d, ve d3
parametreleridir. Uygun simiilasyon sayisinin belirlenmesi sirasinda hesaplama
yapilabilirlik g6z 6niinde bulundurulmustur. Geri beslemeli kontrol sistemleri i¢in kabul
edilebilir bir say1 olan 50 farkli simiilasyon gerceklestirilmistir. Sadece parametrik
belirsizlikler altinda kontrolciilerin performans karsilastirmasinin yapildig ilgili boliimiin

devaminda simiilasyonlar iki farkli senaryo i¢in daha gergeklestirilmistir.
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Helikopter sistemine yiikselme ve gezinti eksenleri i¢in sirasiyla 20° ve 10°
basamak girdi degerleri referans olarak uygulanmistir. 50 farkli simiilasyon sonucunda
PID ve SWPI*D* kontrolciilerin uygulandigi durumlar igin helikopterin yiikselme

ekseninde elde edilen zaman cevaplari sirasiyla Sekil 4.6 ve 4.7 ile sunulmustur.

25 T T

5 [t
151 4 1

10F f -

Yikselme acisi (derece)

| | -~ PID

0 5 10 15 20
Zaman (saniye)

Sekil 4.6. Sensor hatasinin olmadigi durum igin PID kontrolcii yiikselme ekseni zaman cevabi

25 T T T

Yukselme acisi (derece)

swpPI'DH

0 5 10 15 20
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Sekil 4.7. Sensor hatasinin olmadig1 durum igin SWPI*D* kontrolcii yiikselme ekseni zaman

cevabi
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Grafikler incelendiginde iki kontrolciiye ait zaman cevabinin da kararli yapida
oldugu sonucuna varilmaktadir. Ancak, sistemin ge¢ici zaman cevabi parametrelerinden
olan yerlesme ve oturma siireleri degerlendirildiginde SWPI*D* kontrolciiniin PID
kontrolciiye gore daha hizl1 yanit verdigi goriilmiistiir. SWPI*D* i¢in yerlesme siiresi 0,79
saniye iken PID kontrolcii cevabinda bu siire 3,67 saniyedir. Benzer sekilde, SWPI"D*

icin yerlesme siiresi 3,45 saniye iken PID kontrolciide 5,70 saniyedir.

Sistemin gezinti eksenindeki zaman cevabi ise PID ve SWPI"D* kontrolcii yapilari

icin sirastyla Sekil 4.8 ve 4.9 ile gosterilmistir.

Gezinti agisi (derece)

PID

10 15 20
Zaman(saniye)

Sekil 4.8. Sensor hatasinin olmadigi durum igin PID kontrolcii gezinti ekseni zaman cevabi
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Sekil 4.9. Sensor hatasinin olmadig1 durum icin SWPI*D* kontrolcii gezinti ekseni zaman cevabi

Bu grafikler incelendiginde de her iki kontrolcii performansinin gezinti ekseni i¢in
de kararli oldugu gozlemlenmektedir. Ancak, PID kontrolcii icin elde edilen zaman
cevabinda SWPI*D* kontrolcii cevabina gore daha yiiksek bir asim gdzlemlenmektedir.

PID igin bu deger %11,52 iken SWPI"D* i¢in %0,78dir.

Kontrolciilerin karsilastirmali sonuglar1 grafiksel olarak gosterildikten sonra bir
de ¢esitli performans indeksleri kullanilarak sayisal olarak sunulmustur. Cizelge 4.3 ile
her iki kontrolcii i¢in degerleri verilen bu performans indeksleri, ITAE (zamana bagh
integral mutlak hata), MSE (ortalama karesel hata), MAE (ortalama mutlak hata) ve
MAPE (ortalama mutlak yiizde hata) degerleridir. Bunlarin matematiksel ifadeleri

sirastyla Esitlik 4.7, 4.8, 4.9 ve 4.10 ile verilmistir.

t 4.7)
ITAE =f tle(t)|dt
0
MSE = X y £)2 (*8)
- ;Z e(t)
l?ll
VAR 1 (4.9)
=22 le
i (4.10)
%100 _9 :
MAPE = = ARy
n i=1 yi
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Cizelge 4.3. PID ve SWPI'D* kontrolcii yapilar1 performans gostergeleri degerleri

Durum 1 Eksenkonwolci  ITAE MSE MAE MAPE

Op1p 70,998 21,004 1,9533  9,7665
Sensor

Hatasimn  Osweiipn 31,054  7,3006 0,803 4,015
Olmadig:

Durum Ypip 20,504  5,0914 0,76208 7,6208

Yewpripe 22,691 4,103 0,749 7,49

Cizelge incelendiginde SWPI"D* kontrolcii igin her iki eksende elde edilen
performans kriteri degerlerinin PID kontrolciiye gore daha iyi oldugu sonucuna
varilmigtir. Boylelikle, elde edilen grafiksel ve sayisal sonuglar onerilen SWPI*D*
kontrolciisiiniin sistemin kontroliinde daha iyi performans gosterdigi gozler Oniine
serilmistir. Onerilen kontrolcii ile hem sistemin yanit hiz1 arttirilmis hem de hata degeri

ve asim azaltilarak daha kararli bir kontrol saglanmistir.
4.1.1.2. Parametrik belirsizlikler ve yiikselme ekseni sensor hatasi durumu

50 farkli simiilasyonun yapildig: ikinci kisimda ise sistemin yiikselme ekseni
sensoOriiniin  arizalanma durumunda kontrolcii performans degerlendirmeleri ve
karsilastirmalar1 yapilmistir. Sensor arizas1 durumu sistemin yiikselme eksenindeki ¢ikis
sinyaline eklenen +2°’lik giiriiltii sinyali ile olusturulmustur. Bu durumda sistemin
yiikselme ekseninde elde edilen PID ve SWPI*D* kontrolcii zaman cevaplari sirastyla

Sekil 4.10 ve 4.11 ile verilmistir.
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Sekil 4.10. Yiikselme ekseni sensor hatasi durumu igin PID kontrolcii yiikselme ekseni zaman

Yikselme agisi (derece)
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Sekil 4.11. Yiikselme ekseni sensor hatas: durumu icin SWPI*D* kontrolcii yiikselme ekseni

zaman cevabi

PID ve SWPI"D* kontrolciiler igin elde edilen zaman cevaplarmin her ikisi de

kontrolciilerin sensor arizas1 durumunda etkili bir kontrol girisi lirettigini gostermektedir.

Ancak, ylikselme zamani parametresinin degeri PID kontrolcli cevabinda 3,80 saniye

iken, SWPI*D* kontrolcii cevabinda 0,84 saniyedir.
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Yiikselme ekseni sensor arizasi durumunda gezinti ekseninde elde edilen zaman

cevaplari ise Sekil 4.12 ve 4.13 ile verilmistir.

Gezinti agisi (derece)

PID

10 15 20
Zaman (saniye)

Sekil 4.12. Yiikselme ekseni sensor hatast durumu igin PID kontrolcii gezinti ekseni zaman

cevabi
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Sekil 4.13. Yiikselme ekseni sensor hatast durumu igin SWPI*D* kontrolcii gezinti ekseni zaman

cevabi
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Bu grafikler incelendiginde SWPI*D* kontrolciiniin PID kontrolciiye gore asimi
daha iyi baskiladig1 sonucuna varilir. Asim degeri PID kontrolcii i¢in %12,38 seviyesinde

iken, SWPI*D*kontrolciide %0,72 seviyesindedir.

Onceki béliimde oldugu gibi burada da ITAE, MSE, MAE ve MAPE performans

indekslerinin degerleri incelenmistir. Bu degerler Cizelge 4.4 ile sunulmustur.

Cizelge 4.4. Yiikselme sensor hatasi durumunda PID ve SWPI*D* kontrolcii yapilar: performans
gostergeleri degerleri

Durum 2 Eksenkomoci ITAE ~ MSE ~ MAE ~ MAPE
Opip 101,75 21,007 2,0529 10,264
Yiikselme
Ekseni Sensor g . . 77,933 7,5809  0,99738  4,9869
Hatas1
Durumu
Vpip 20,359 50174 0,756 7,56

Yeowpirph 23,087 4,215 0,76486 17,6486

Grafiksel ve sayisal sonuglar incelendiginde bu senaryoda da SWPI*D* kontrolcii

yapisinin daha iistlin kontrol performansi sergiledigi sonucuna varilmistir.

4.1.1.3. Parametrik belirsizlikler ve gezinti ekseni sensor hatas1 durumu

Son senaryo i¢in helikopter sisteminin yapisinda bulunan gezinti eksenine sensor
hatas1 eklenmis ve kontrolciilerin performansi degerlendirilmistir. +£0,2°°1lik giiriiltii
degeri sistemin gezinti eksenindeki ¢ikis sinyaline eklenmesi ile elde edilen sensor hatasi
altinda yine 50 farkli Monte Carlo simiilasyonu gergeklestirilmistir. Simiilasyonlar
sonucunda elde edilen PID ve SWPI*D* kontrolcii yiikselme ekseni zaman cevaplari

sirastyla, Sekil 4.14 ve 4.15 ile verilmistir.
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Sekil 4.14. Gezinti ekseni sensor hatast durumu i¢in PID kontrolcii yiikselme ekseni zaman

cevabi
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Sekil 4.15. Gezinti ekseni sensdr hatast durumu icin SWPI*D* kontrolcii yiikselme ekseni zaman

cevabi

Grafikler incelendiginde PID kontrolciiniin Monte Carlo simiilasyonlarinin bir
kisminda kararsiz davranig gosterdigi goriilmiistiir. Kararli sistem cevaplarinda ise
ylkselme ve yerlesme zamani parametre ortalama degerleri, PID kontrolcii i¢in sirasiyla
4,37 saniye ve 19,58 saniye olarak hesaplanmistir. SWPI*D* kontrolcii igin ise Monte

Carlo simiilasyonlarinin tamaminda kararli sistem davranis1 elde edilmistir. SWPI*D*
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kontrolcii i¢in yiikselme ve yerlesme zamani parametre ortalama degerleri 0,78 saniye ve

3,47 saniye oldugu goriilmektedir.

Bu senaryoda elde edilen gezinti ekseni zaman cevaplar1 ise PID ve SWPI'D*

kontrolciiler i¢in sirastyla Sekil 4.16 ve 4.17 ile gosterilmistir.

30 T T

Gezinti agisi (derece)

0 5 10
Zaman (saniye)

Sekil 4.16. Gezinti ekseni sensor hatast durumu igin PID kontrolcii gezinti ekseni zaman cevabi
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Sekil 4.17. Gezinti ekseni sensor hatast durumu igin SWPI*D* kontrolcii gezinti ekseni zaman

cevabi
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Bu grafiklerin analizinde ise agim degerleri baz alinmigtir. PID kontrolcii Monte
Carlo simiilasyonlarinin bir kisminda kararsiz davranis gostermis ve sistem cevabinda
%13,08’lik bir asim gozlemlenmistir. SWPID* kontrolcii igin ise Monte Carlo
simiilasyonlarinin tamaminda kararlt sistem davranisi elde edilmis ve asim degeri %0,9

olarak Ol¢lilmiistiir.

Bu senaryo i¢in elde edilen performans gostergelerinin degerleri ise Cizelge 4.5

ile sunulmustur.

Cizelge 4.5. Gezinti sensor hatas1 durumunda PID ve SWPI*D* kontrolcii yapilar: performans gostergeleri

degerleri
Durum 3 Eksenkontrolei ~ ITAE MSE MAE MAPE
Op1p 332,84 25,694 3,064 15,32

Gezinti Ekseni 0
Sensor Hatasi
Durumu

swpiApi 31,029  7,2784 0,80212 4,0106

Ypip 223,77 8,2539  1,5467 15,467

Ysweripe 25,054 43142 0,7818 7818

Cizelgedeki sayisal veriler ve grafiksel sonuglar g6z onilinde bulunduruldugunda
son senaryo igin de SWPI*D* kontrolcii yapisinin PID kontrolciiye gore daha iistiin ve

kararli performans sergiledigi sonucuna varilmistir.

Elde edilen sonuglarin tiimii degerlendirildiginde 3 SD helikopter sisteminin 1ki
eksendeki hareket kontrolii igin 6nerilen SWPI*D* kontrolcii yapisinin giirbiiz ve kararl
performansi dogrulanmigtir. Sistemin dogrusal olmayan dinamikleri iizerinde denenen
kontrolctli yapist geleneksel PID kontrolciiye gére daha etkin bir kontrol performansi

sergilemistir.

4.2. Azaltilmis Dereceli Gozlemci Tabanh LQR-+I Kontrolcii

Tez ¢aligsmasinin ikinci kisminda, 3 SD helikopter sistemine ait dogrusal model

(Esitlik 3.12-3.13) {izerinde giirbiiz kontrolcii tasarimi gerceklestirilmistir. Burada
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tasarlanan kontrolcii Azaltilmig Dereceli Gozlemci Tabanli LQR+I yapisidir. Kontrolcii
yapisinin tasariminda oncelikle helikopter sisteminin yilikselme ve gezinti eksenlerindeki
referans konum takibini saglamak amaciyla LQR kontrolcii yapisi tasarlanmistir.
Ardindan kontrolciliniin konum takip performansini arttirmak ic¢in yapisina integral
kontrolcii eklentisi entegre edilmistir. Boylece, klasik LQR kontrolciiniin sahip oldugu
siirl referans takip 6zelligi gelistirilmis ve olusabilecek kalict hatalar elemine edilmeye

calisiimustir.

Tasarlanan kontrolcii, helikopter sisteminin her iki ekseninde de LQR+I yapisina
sahiptir. Yani, LQR kontrolciliniin geri besleme sinyali ile, gezinti ve yiikselme
eksenlerinde olusan hatalarin integrali alinarak olusturulan sinyaller de kontrol sinyaline
eklenmistir. Bu dogrultuda, Esitlik 4.11 ile tanimlanan sistemin klasik durum vektorii X
ve Esitlik 4.12 ile tanimlanan hata degerlerinin integrallerini igeren xp vektorlerinin

birlestirilmesi sonucunda sistemin genisletilmis durum vektortii x, Esitlik 4.13teki gibi

elde edilmistir.

X = [Yrer — Y, Ijjr b, (i" Orer — 0, 6, Teyes Teou)” (4.11)
T 4.12

iy = || Orep =02t [ e -t *12

x, =% ] (“.13)

Gerekli tanimlamanin yapilmasinin ardindan sisteme uygulanan kontrol sinyalinin

matematiksel ifadesi Esitlik 4.14’te oldugu gibi tanimlanmugtir.

uV) = —Kigrxy = [K K], (4.14)

Ilgili yapmin kontrol ydntemine entegre edilmesiyle hem sistemin giirbiizliigii
artirtlmis hem de yiliksek diizeyde izleme (takip) performansi elde edilmistir. Ancak
eklenen integral bileseni, sistemin yapisinda bulunan aktiiatér sinirlamalarindan (voltaj
cikislar1) dolayr integratér yigilmasi problemine neden olabilmektedir. S6z konusu
problem ile beraber sistem cevabinda salinim, agim ve kararsizlik goriilmektedir. Bunun
ontine gecebilmek icin kontrolcii yapisina integral yigilmasi (anti windup) mekanizmasi

eklenmistir. Bu mekanizma Egsitlik 4.15 ile tanimlanan ve integrator ¢ikisina eklenen



53

siirlamalar ile saglanmigtir. Boylece, ¢ikis sinyali doygunluk sinirlarina ulastiginda

integrasyon islemi durdurulmakta ve yigilma dnlenmektedir.

Umin if u< Umin
U={ u If Umin < U < Upax (4.15)
Umax if U > Umax

4.2.1. Kontrolcii Kazancinin Optimizasyonu

Tasarlanan LQR+I kontrolcii kazanglart VPSA optimizasyon algoritmast
kullanilarak optimize edilmistir. Esitlik 4.16 ve 4.17 ile tanimlanan Q ve R matrislerinde
bulunan toplamda 12 kazancin optimizasyonu gerceklestirilmistir. Optimizasyon
islemine  baslamadan  Once  kontrolcii  kazanglarimin  baglangic  degerleri
MATLAB/Simulink yaziliminda bulunan Yanit Optimizasyonu Ara¢ Kutusu kullanilarak
belirlenmistir. Bu agsamada gradyan inis yontemi kullanilmis ve yanit zarfi yiikselme ve
gezinti eksenlerinin her ikisi i¢in de ayni sekilde tanimlanmistir. Yanit zarfinda sistemin
dinamik davranig parametrelerinin kisitlart su sekilde tanimlanmstir; yiikselme zamani

(t;): 5 saniye, oturma zamani (t): 7 saniye, asim orani (M,): %10, alt asim oran1: %],

yiikselme: %80, oturma: %]1.

q, 0 0 0 O 0O O 0 0 07
0O go 0O 0 0 0 O O O O
0 0 gg 0 0 0 O O O O
0 0 0 go 0O 0 O O O O
{00 0 0 g O O O O O
Q= 0 0 0 0 O g O O O O (4.16)
0o 0 0 0 0 O g, O O O
0 0 0 0 O O O g O O
0O 0 0 0 0 O O 0 g O
(0 0 0 0 O 0 O 0 0 gl
n O
R = [O 7”2] (4.17)

Kontrolcii kazanglar1 i¢in uygun baslangi¢ degerlerinin belirlenmesinin ardindan
algoritma i¢in kazanglarin aranacagi arama uzayi Cizelge 4.6’da oldugu gibi

belirlenmistir.
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Cizelge 4.6. Kontrolcii kazanci arama uzay1

Parametre g, qz qs3 94 qs 9e q7 ds 99 910 n L)
Alt sinir 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0,001 0,001
UstSmir 500 50 500 50 500 50 50 50 350 100 1 1

Bir sonraki adimda ise problemin ¢6ziimii i¢in uygun amag¢ fonksiyonu yapisi
belirlenmistir. Sistemde birden fazla hata sinyali bulundugu icin agirlikli ITAE amag
fonksiyonu kullanilmistir. Bu fonksiyon Esitlik 4.18 ile verilmistir. Esitlikte bulunan A,
ve A, degerleri sirasiyla 0.5 ve 1 olarak belirlenmistir ve yiikselme ve gezinti

eksenlerindeki hata sinyallerine verilen 6nem derecesini ifade etmektedirler.

t
J= f £ |8y (©) — B + A |hres (6) — P(O)dt 4.18)
0

Problem i¢in belirlenen VPSA algoritmasinin baglangi¢ parametrelerinin uygun

degerleri ise Cizelge 4.7 ile ifade edilmistir.

Cizelge 4.7. Kontrolcii kazang optimizasyonu VPSA algoritmasi baslangi¢ parametresi degerleri

Parametre Deger
Iterasyon say1st 100
Titregen pargacik sayisi 30
o 0,3
p 0,2
wy 0,2
wy 0,2
ws 0,6

Gergeklestirilen optimizasyon islemi sonucunda elde edilen LQR+I kontrolcii

kazan¢ matrisi Esitlik 4.19 ile tanimlanmastir.

Klqr

_[1751,2 20579 2953 1041 0 0 1129 0 536,5 0

0 0 0 0 645,6 173,5 0 23,7 0 224,8 (4.19)
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4.2.2. Gozlemci Tasarimi

Onceki béliimde tasarlanan LQR+I kontrolcii, klasik LQR yaklasimina integral
eylemin eklenmesiyle olusturulan tam durum geri beslemeli bir yontemdir. Bu yapi,
kontrol sinyalini olustururken hem sistemin tiim fiziksel durum degiskenlerine hem de
referans ile ¢ikis arasindaki hatanin integraline dayanmaktadir. Dolayistyla, kontrolciiniin
basarili bir sekilde uygulanabilmesi i¢in sistemin tiim durumlarinin anlik olarak bilinmesi
ya da tahmin edilmesi gerekmektedir. Ancak 3 SD helikopter sisteminde yalnizca
eksenlerdeki konum Ol¢limlerini saglayabilen {i¢ adet enkoder bulundugundan, bu
gereksinim dogrudan karsilanamamaktadir. Ayrica gercek zamanli uygulamalarda sensor
arizalanma durumlar1 da yasanabilmektedir. Tiim durumlar g6z 6niinde bulundurularak,
bu caligmada yiikselme ve yunuslama eksenlerindeki dl¢timlerin kullanilamaz oldugu bir
senaryo ele alinmistir. Boylece gezinti eksenine ait konum ve hiz bilgilerine ve motor
dinamiklerine iligkin durum degiskenlerine dayali olarak, Ol¢lilemeyen durumlarin

tahminini saglayan azaltilmis dereceli bir gdzlemci tasarimi gergeklestirilmistir.

Kontrol yonteminin tasariminin ilk adiminda sisteme ait lineer modelin (Esitlik
3.12-3.13) gozlemlenebilirlik ve kontrol edilebilirlik testi yapilmistir. Testin basari ile
gecilmesinin ardindan goézlemci yapisi, tez ¢aligmasinin 3. Boliimiinde verilen Esitlik
3.33-3.49 arasindaki yapilar dogrultusunda olusturulmustur. Sistemin A ve B durum
uzay1 matrisleri ile durum degiskenleri, tez ¢alismasinin 3. Boliimiinde sunulan Esitlik
3.12°den alinmustir. Bu kapsamda, sistemin durum degiskenleri olan x(t) = [, ¥, ¢,
$, 6,0, TCyC,TCOu]T vektori, sistemde Olgililebilen durum degiskenlerini igeren y(t) =
[, ¥, Teyes Teou]! vektorii ve dogrudan dlgiilemeyen durum degiskenlerini ifade eden
p(t) =[ ¢, ¢, 0,0]T vektoriine ayristirlmustir. Esitlik 3.34’te tanimlanan € matrisi ile
Esitlik 3.35°te tanimlanan C; matrisi, yapilan ayristirma sonucunda elde edilmis olup, s6z

konusu matrisler sirasiyla Esitlik 4.20 ve 4.21°de sunulmustur.

(4.20)

O OO
(el =)
o O O O
o O O O
o O O o
o O O O
O R OO
- o O O
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(4.21)

o O OO
S OO
S O - O
o R OO
o oo
o O OO
o O OO

Elde edilen C ve C; matrislerine bagli olarak, sistemin durum vektoriiniin yeniden
insasinda kullanilan L ve L; matrisleri, Esitlik (3.36)’daki yapiya uygun sekilde

belirlenmistir. Matrislerin degerleri Esitlik 4.22 ve 4.23 ile sunulmustur.

(4.22)

orocoocoocooo
ROOO0OOOO

CoococOoO0 O R
cCcoocococoRmro

(4.23)

CcococoocoorooO
coocoroocO
cocoorocoocoo
coroococoo

Ayrica, Esitlik 3.37°de kullanilan p(t) gozlemci modeli de helikopter sistemine

0zel olarak diizenlenmis ve ilgili yapiya ait diferansiyel denklem Esitlik 4.24°te verilen

ifade ile tanimlanmastir.
p(t) = CLAL1P(E) + C1ALY(8) + CiBu(t) + K1 (7() — §(1)) (4.24)

Esitlikte bulunan goézlemci kazang matrisi K;, bu calismada LQR yoOntemi

kullanilarak hesaplanmistir ve yapilan hesaplama i¢in asagidaki adimlar takip edilmistir.

Oncelikle, Esitlik 3.42 ile tanimlanan gozlemci hatasmin tiirevi 4.25 ile ifade

edilmistir.
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é(t) =p) —p(t) (4.25)

Esitlik 3.38 ve 3.40 ile ifade edilen p(t) ve p(t) ifadeleri Esitlik 4.25°te yerine
yazilarak Esitlik 4.26 elde edilmistir.

é(t) = C1ALe(t) — K, (3(t) — 9(t) (4.26)

Hesaplamanin sonraki adiminda, Esitlik 4.26’da bulunan y(t) ve y(t) ifadelerinin
yerine sirasiyla Esitlik 3.39 ve 3.41 elde edilen ifadeler yazilmistir ve boylece Esitlik 4.27

elde edilmistir.

Yapilan tiim bu islemlerin ardindan K; gozlemci kazanci Esitlik 4.28’deki gibi

hesaplanmustir.
K1 = [qu(Ai,Bi,Q,R)]T (428)

Esitlikte bulunan A; matrisi Esitlik 4.27°deki C; AL, matrisinin transpozuna esittir
ve Esitlik 4.29 ile tanimlanmistir. Benzer sekilde, bulunan B; matrisi Esitlik 4.27°deki

CAL; matrisinin transpozuna esittir ve Esitlik 4.30 ile tanimlanmustir.

0 —1,4220 0 0

1 —0,3260 0 0

. = T= !
A; = (C1ALy) 0 0 0 —05544 (4.29)
0 0 1 —0,1008

0 01671 0 0

- s _|o 0 0 0
By = (CAL)" = | 0 0 0 (4.30)

0 0 0 0

Gozlemci kazang matrisinin hesabinda kullanilan Q ve R matrisleri ise A; ve B;
matrislerinin boyutlar1 ile uyumlu olacak sekilde sirasiyla Q € R*** ve R € R***

boyutlarinda simetrik matrisler olarak secilmistir. S6z konusu matrisler, gézlemcinin
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istenilen dinamik performansi gostermesi amaciyla VPSA algoritmasi ile optimize

edilmistir.

4.2.3. Gozlemci Kazancinin Optimizasyonu

Azaltilmig Dereceli Gozlemci Tabanli LQR+I kontrolcii yapisinda bulunan
gozlemcinin kazang degerleri VPSA algoritmast kullanilarak optimize edilmistir.
Optimizasyon siirecinde, gozlemcinin hizli ve kararli bir sekilde tepki verebilmesi
amaciyla uygun agirlik matrisleri se¢ilmis ve bu matrisler kullanilarak LQR fonksiyonu
araciligiyla K; kazang matrisi elde edilmistir. Optimize edilen Q ve R agirlik matrislerinin

matematiksel ifadesi Esitlik 4.31 ve 4.32 ile verilmistir.

gu 0 0 0

o @ o o
Q=0 0 gqu o0 431)

0 0 0 gy

e 0 0 0

o m 0 o0
R=|o 8 . (4.32)

0 0 0

Toplam 8 parametrenin optimize edildigi sistemde algoritma i¢in arama uzayi

Cizelge 4.8’deki gibi belirlenmistir.

Cizelge 4.8. Gozlemci kazanci arama uzay1

Parametre  ¢;;  gq 913 q14 1 T2 T3 T4
Alt sinir 0 0 0 0 1-107° 1-107° 1-107° 1-107°
Ust Stmir 500 10 100 10 1 1 1 1

Optimizasyon problemi icin Esitlik 4.18 ile tanimlanan amag¢ fonksiyonu yapisi
kullanilmistir. Algoritmaya ait baslangic parametreleri degerleri ise Cizelge 4.9 ile

sunulmustur.
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Cizelge 4.9. Gozlemci kazang optimizasyonu VPSA algoritmasi baslangi¢ parametresi degerleri

Parametre Deger
Iterasyon say1s1 100
Titresen pargacik sayisi 25
o 0,3
p 0,2
Wy 0,2
wy 0,2
w3 0,6

Gergeklestirilen optimizasyon islemi sonucunda elde edilen goézlemci kazang

matrisi Esitlik 4.33 ile sunulmustur.

0 699 0 0
o 242 0 o0

K=o 5% 0 o (4.33)
0O 0 0 0

Gozlemci kazang matrisinin belirlenmesiyle birlikte, Azaltilmig Dereceli
Gozlemci Tabanli LQR+I kontrolcii tasarimi tamamlanmistir. MATLAB/Simulink
programi iizerinde olusturulan kontrolcli yapisina ait blok diyagrami Sekil 4.18 ile

gosterilmistir.
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Sekil 4.18. Azaltilmis Dereceli Gozlemci Tabanli LQR+I kontrolcii MATLAB/Simulink blok

Kontrolcli  yapisinin  helikopter

diyagrami

sisteminin dogrusal modeli {izerindeki

performansin1  degerlendirmek amaciyla, sisteme belirli referans girdi sinyalleri

uygulanmistir. Dogrusal olmayan modelde oldugu gibi, burada da sistemin girdi sinyalleri

yiikselme ve gezinti eksenleri i¢in sirasiyla 20° ve 10° basamak giris sinyali olarak

tanimlanmistir. Bu referans basamak giris sinyallerinin sisteme uygulanmasi sonucunda
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elde edilen zaman cevaplari, Sekil 4.19 ve Sekil 4.20°de sirasiyla yiikselme ve gezinti

eksenleri i¢in gosterilmistir.

Yiikselme Ekseni

25 T

== == LOR
e Referans
Gozlemci+LQR

10 1

Yukselme Agisi (derece)

_5 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25

Zaman (sn)

Sekil 4.19. Yiikselme ekseni LQR/Gozlemeci tabanli LQR kontrolcii zaman cevaplari

Gezinti Ekseni

12 I
---- LQR
l \\ s Referans
. Gozlemci+LQR

_ |
o
o
)
=
° ’
=9
<C
=
N
: §
(O]

1 L ' I

5 10 15 20 *

Zaman (sn)

Sekil 4.20. Gezinti ekseni LQR/Gd&zlemci tabanli LQR kontrolcli zaman cevaplart

Ayrica, ITAE, MSE, MAE ve MAPE performans gostergeleri kullanilarak yapilan

sayisal degerlendirmeler, Cizelge 4.10’da sunulmustur.
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Cizelge 4.10. LQR ve Gozlemci Tabanli LQR kontrolcii yapilar1 performans gostergeleri degerleri

Eksenkontrolci  ITAE MSE MAE MAPE

OLor 5,83 5,02 0,40 2,03

BGsz1emci+LQR 6,18 5,54 0,43 2,16

Yior 16,62 422 0,59 5,99

Yeozemcitor 13,71 4.41 0,58 5,81

Cizelge ve grafikler incelendiginde, Onerilen gozlemci tabanlt LQR kontrolcii
yapisinin helikopterin her iki ekseninde de basarili referans takip performansi gosterdigi
goriilmektedir. Klasik LQR yapistyla kiyaslandiginda, o6zellikle gezinti ekseninde
meydana gelen agim1 6nemli dlgiide azalttig1 ve bdylece sistemin kararliligini arttirdigt
sonucuna varilmigtir. Sonuglar, gézlemci tarafindan elde edilen durum tahminlerinin
giivenilir oldugunu ve tasarlanan kontrol dongiisiinde etkin sekilde kullanilabildigini

gostermektedir.

Tasarlanan kontrolciilerin sisteme uyguladiklar1 kontrol sinyalleri de klasik LQR
ve gozlemci tabanli LQR kontrolcii yapilari i¢in elde edilmis sirasiyla, Sekil 4.21 ve 4.22
ile sunulmustur. Grafikler incelendiginde kontrol sinyallerini sinirlar dahilinde kaldig: ve

sisteme uygulanabilirligi kanitlanmigtir.
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Sekil 4.21. LQR kontrolcii kontrol sinyalleri

Gozlemci+LQR Kontrol Sinyalleri

25

cyc

coll

10
Zaman (sn)

4.2.4. Kontrolcii Giirbiizliik Degerlendirmesi

15

20

25

Sekil 4.22. Gozlemci tabanlt LQR kontrolcii kontrol sinyalleri

Bu boliimde sisteme iki farkli bozucu girdi uygulanmis ve bu durumlar altinda

Onerilen kontrol sistemin giirbiizliigli degerlendirilmistir. Bozucu girdi sinyalleri,

sistemin digsal bozucu etkilerin ve ani degisimlerin var olmasi durumunda davranigini

gbzlemleyebilmek amaciyla dogrudan sistem modeline eklenmistir. Bu kapsamda,
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bozucu etkiler iceren sistemin genel durum uzay modeli Esitlik 4.34 ve 4.35’te

gosterildigi sekilde ifade edilmistir.

%(t) = Ax(t) + Bu(t) + D [ZE?)

y = Cx(t) (4.35)

(4.34)

Esitlik 4.34’te verilen D matrisi bozucu girislerin sistem iizerindeki etkilerini
tanimlamaktadir ve Esitlik 4.36 ile ifade edilmistir. Ayni esitlikte bulunan s(t) ve d(t)
ifadeleri ise sisteme uygulanan bozucu sinyallerdir ve bu sinyallerin matematiksel

ifadeleri sirastyla Esitlik 4.37 ve 4.38 ile verilmistir.

0 0 0 0 0o o
— 4.36
D[ooo 0 00] (4.36)

Q_‘O)—‘

0
1
() = (S tcep ) (4.37)

0, t<5
d(t) = {10 sin(t), t=5

(4.38)
Esitlik 4.37 ile tanimlanan s(t) bozucu girdisi, sistemde ortaya ¢ikabilecek ani
bozulmalar temsil etmektedir. Bu sinyal, simiilasyonun 10. saniyesinde aktiflesen genligi
10 olan bir basamak fonksiyon ile baslamakta, ardindan ¢ikisina tiirev blogu eklenerek
ani degisim etkisi modellenmektedir. Tiirevlenmis sinyale devaminda fiziksel sinirlarin

asilmamas1 amaciyla bir satiirasyon blogu da eklenmistir.

Esitlik 4.38 ile tanimlanan ve sisteme uygulanan ikinci bozucu girdi olan d(t)
sinyali ise dissal bozucu durumlari temsil etmektedir. Bu sinyal, simiilasyonun 5.
saniyeden itibaren devreye girmektedir ve genligi 10 ve frekansi1 1 rad/s olan bir siniis

dalga fonksiyonu olarak tanimlanmaktadir.

Yapilan bozucu girdi modellemeleri sayesinde Onerilen kontrol yapisinin
giirbiizliik analizi kapsamli bir sekilde gergeklestirilmistir. Analizler sonucunda elde
edilen sisteme ait zaman cevaplar1 yiikselme ve gezinti eksenleri i¢in sirasiyla Sekil 4.23

ve 4.24 ile verilmistir.



65
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60 T i 7 7R
ll ‘| ,’ “ = === QR
50 i |‘ 1 > weenenees Referans H
T i A Gozlemci+LQR
' ] 1
40 B —t roo f
S " \ 1 \ " \ 1
8 ) ‘| " ) 1 || l'
o 30r ! \ ' ! ! ' i
[0} ' v ' ‘l ! | i
= 2 ' ' | : ' '
@ 20 - ; T 7 x !
O 1 1 L L 1 )
< 10 1 1 " 1‘ 1 1
[0 © 1 I \ 1
\ 1
% || ll ) ! ‘| :
Q 0 1 1 |‘ " 1 [
3 l‘ " ] 1 l‘ s
7= 1 1 ! ! 1 "
10 1 ! “ ! \ '
10} i -
\| I' ) ! ‘\ ;
[ Ll 3 II
A
20 N7 < \, 4
.30 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25
Zaman (sn)

Sekil 4.23. Bozucu girdiler altinda yiikselme ekseni LQR/G6zlemci tabanlt LQR kontrolcii

zaman cevaplarl

Gezinti Ekseni
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T
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Sekil 4.24. Bozucu girdiler altinda gezinti ekseni LQR/G6zlemci tabanlt LQR kontrolcii zaman

cevaplari

Sisteme uygulanan bozucu etkiler altinda elde edilen performans gdstergeleri,
ITAE, MSE, MAE ve MAPE kriterleri iizerinden hesaplanmis olup, ilgili sonuglar
Cizelge 4.11°de verilmistir.
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Cizelge 4.11. Bozucu girdiler altinda LQR ve Gozlemci Tabanli LQR kontrolcii yapilar1 performans
gostergeleri degerleri

Eksenkontrolci  ITAE MSE MAE MAPE

OLor 7402,38 611,54 20,03 100

BGoziemci+LQR 6,18 5,54 0,43 2,16

Yror 121,78 4,33 0,86 8,64

Yiozlemci+LQr 26,99 4,42 0,62 6,24

Elde edilen sonuglar incelendiginde, yiikselme ekseninde sisteme uygulanan
digsal bozucu sinyallerin etkisiyle, klasik LQR kontrolciiniin biiyilik genlikli, stirekli artan
frekansa sahip salinimli davranis sergiledigi gézlemlenmektedir. Yani, bozucu etkiler
karsisinda klasik LQR kontrolcii yapist kararliligini kaybetme sinirina ulasmistir. Buna
karsilik, caligmada 6nerilen gézlemci tabanli LQR+I kontrolcii, bozucu etkilerin sisteme
uygulanmasinin ardindan da kararli davranisini korumustur. Benzer sekilde gezinti
ekseninde de klasik LQR kontrolcii salinimlar {iretmis ve izleme basarimi kotiilesmistir.
Ote yandan, gdzlemci tabanli LQR+] kontrolcii bu eksende de bozucu girislere kars1 daha
kararl1 bir zaman cevabi olusturmustur. Bu durum, gozlemci yapisinin sisteme uygulanan
bozucu etkileri bastirmada basarili oldugunu ve kontrolciiniin referans takip

performansini bozucu giris varlifinda da stirdiirmesini sagladigini gostermektedir.

Ayrica bu bdliimde tasarlanan kontrolciilerin sisteme uyguladiklar1 kontrol
sinyallerinin biiyiikliik ve kararlilik 6zellikleri de analiz edilmistir. Analizler sonucunda
klasik LQR ve gozlemci tabanli LQR kontrolcii yapilart i¢in elde edilen grafikler

sirastyla, Sekil 4.25 ve 4.26 ile sunulmustur.



67

LQR Kontrol Sinyalleri
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Sekil 4.25. Bozucu girdiler altinda LQR kontrolcii kontrol sinyalleri
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Sekil 4.26. Bozucu girdiler altinda gézlemci tabanli LQR kontrolcii kontrol sinyalleri

Sekil 4.25’te elde edilen kontrolcli zaman cevaplar1 incelendiginde klasik LQR
kontrolciiniin d(t) bozucu girdisi ile beraber siirekli artan ve doygunluk seviyelerine
ulasan bir V,,;; sinyali iirettigi goriilmektedir. Ote yandan, simiilasyonun 10. saniyesinde
devreye giren s(t) bozucu sinyali, V., sinyali lizerinde ani bir tepki olusmasina neden
olmustur. Olusan durumlar, kontrol yapisinin dis bozucu etkenler varliginda kontrol

eylemini sinirli kapasitede gergeklestirebildigini ve ozellikle eyleyici doygunlugu
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sebebiyle sistem giivenligini tehdit edebilecek bir kontrol c¢abasi sergileyebilecegini

ortaya koymaktadir.

Buna karsilik, Sekil 4.26’da bulunan gozlemci tabanli LQR kontrolciiye ait
kontrol sinyallerinin zaman cevaplar1 incelendiginde, ayn1i bozucu sinyallere maruz
kalinmasina ragmen, kararli davranis sergiledigi goriilmiistiir. Burada kontrol sinyalleri
eyleyici doygunluk sinirlariin altinda kalmistir. Boylece onerilen kontrol yapisinin hem
sistemin fiziksel sinirlarii zorlamadigr hem de sistemin emniyetli ¢aligmasi agisindan

avantaj sundugunu sonucuna ulasilmistir.

Iki grafik karsilastirildiginda, gozlemci tabanli LQR kontrolcii yapisi ile elde
edilen kontrol sinyallerinin klasik LQR kontrolciiye gore daha kiiciik genlikli, daha az
frekansli ve daha kararli oldugu goriilmiistiir. Bu durum, o6nerilen kontrolcii yapisinin
referans takip basarimi agisindan sagladig: istiinliige ek olarak daha etkin bir kontrol

isareti de Uirettigini gostermistir.
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5. SONUCLAR VE ONERILER

5.1 Sonuclar

Kontrol miihendisliginde meydana gelen gelisimler gilinliik hayatimizda hemen
hemen her alanda karsimiza ¢ikmakta ve islerimizi kolaylastirmaktadir. Bu alanin
gelisimine katki saglayan yapilara, son yillarda gelistirilen ve sistemler i¢in Onerilen
kontrolctilerin performans degerlendirmelerinin yapildigi masa iistli deney setleri 6rnek
olarak verilebilir. Bu sistemlerin en bilinenlerinden biri de 3 SD helikopter sistemidir. Iki
motorlu bir helikopter sisteminin masa iistii modeli olarak karsimiza ¢ikan deney seti
egitim ve arastirma faaliyetlerinde yaygin olarak kullanilmaktadir. Bu calismada,
helikopter sistemi i¢in benzetim ortaminda giirbiiz  kontrolcii  tasarimlari
gergeklestirilmistir. Onerilen kontrolcii yapilar1 helikopterin yiikselme ve gezinti
eksenlerindeki hareket kontrolii i¢in tasarlanmistir. Temel olarak iki ayr1 uygulama
kismindan olusan calismanin ilk kisminda, sistemin dogrusal olmayan hareketini
tammlayan model {izerinden SWPI*D* kontrolcii tasarimi gergeklestirilmistir.
Kargilagtirmalt sonu¢ sunabilmek adma Geleneksel PID kontrolcii tasarimi da
gergeklestirilmistir. Kaskad yapida tasarlanan kontrolciilerin performanslart olusturulan
ti¢ farkli senaryo altinda degerlendirilmistir. Parametrik belirsizlikler ve sensor hatalarinm
igeren senaryolar sonucunda elde edilen sistem cevaplari ITAE, MSE, MAE ve MAPE
sayisal gostergeleri kullanilarak degerlendirilmistir. Ayrica zaman cevaplart grafiksel
olarak sunulmus ve yorumlanmistir. Elde edilen tiim bu sonuglar ile SWPI*D*

yaklasiminin etkinligini ve giirblizliiglinti kanitlamigtir.

Calismanin ikinci kisminda ise, helikopter sisteminin dogrusal modelin baz
alindigi  Azaltilmig Dereceli Gozlemci Tabanli LQR+I  kontrolci  tasarimi
gerceklestirilmistir. Klasik LQR kontrolcii yapisinin gelistirilmesi ile elde edilen
kontrolciiniin performans: sistem dinamigine eklenen bozucu girdiler altinda
degerlendirilmistir. Burada sistem cevabi grafiksel olarak degerlendirilmis, ayrica
caligmanin Onceki boliimiinde kullanilan ITAE, MSE, MAE ve MAPE performans
gostergeleri bu senaryo i¢in de hesaplanmistir. Sonuglar, onerilen kontrolciiniin giirbiiz,

kararli ve etkin kontrol performansi sergiledigini gostermistir.
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Bu kapsamli ¢alisma, hem dogrusal hem de dogrusal olmayan modeller i¢in
Onerilen kontrolcii yapilarinin etkinligini ortaya koyarak, 3 SD helikopter sistemi
tizerinde gergeklestirilebilecek giirbiiz kontrol uygulamalarina yonelik 6nemli bir

referans olusturmaktadir.

5.2 Oneriler

Elde edilen sonuglar, bu tiir sistemler iizerinde gelistirilecek ileri seviye kontrolcti
yapilarinin hem egitim hem de arastirma amacgli uygulamalarinda temel bir altyapi
sunmakta olup, gelecekte yapilacak caligmalar icin yol gdosterici niteliktedir. Ayrica,
calismada oOnerilen ve etkinligi sayisal olarak kanitlanan gilirbliz kontrolciilerin

performansi, sistemin ger¢ek zamanli deney seti lizerinde test edilerek dogrulanabilir.
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