Konya Miihendislik Bilimleri Dergisi, c. 9, s. 3, 588-605, 2021
Konya Journal of Engineering Sciences, v. 9, n. 3, 588-605, 2021
ISSN: 2667-8055 (Elektronik)

DOI: 10.36306/konjes.863012

AGIRLIK MATRISLERININ 3-SD HELIKOPTERIN DDRD TABANLI KONTROL METODU
UZERINE ETKILERI

Engin Hasan COPUR

Necmettin Erbakan Universitesi, Havacilik ve Uzay Bilimleri Fakiiltesi, Uzay ve Uydu Miihendisligi Boliimii,
Konya, TURKIYE
ehcopur@erbakan.edu.tr

(Gelis/Received: 17.01.2021; Kabul/Accepted in Revised Form: 10.05.2021)

OZ: Durum Degigkenine Bagli Riccati Denklemi (DDRD) teknigi, verilen ikinci dereceden bir maliyet
fonksiyonunu en aza indirecek sekilde dogrusal olmayan bir sistem smifi igin optimale yakin bir kontrol
kanunu saglar. Dogrusal olmayan sistem (DOS) matrisleri her zaman aninda hesaplanip, DOS dogrusal
ve zamanla degismeyen bir sistem olarak ele alinabilir ve ilgili optimal kontrol problemi her anda
Dogrusal Kuadratik Regiilator (DKR) problemi olarak tanimlanabilir. Bu nedenle, DKR'nin agirlik
matrisleri, DDRD denetleyicisi vasitasiyla kapali ¢evrim sistemin gecici zaman cevabin sekillendirmede
onemli bir rol oynamaktadir. Bu ¢alismada, ii¢ serbestlik dereceli (3-SD) deney helikopterinin pozisyon
kontrolil igin DDRD tabanh bir optimal kontrolcii tasarlandi. Deneyler, helikopterin gegici zaman cevabi
tizerindeki etkilerini degerlendirilmek icin farkli agirlik matrisleriyle tekrarlandi. Deneylerin ilk
asamasinda, agirlik matrisleri sabit gercek elemanli kdsegen matris olarak secildi. DDRD metoduyla
kontrol edilen helikopterin durumlariyla iligkili kosegen elemanlar, bu durumlarin gegici zaman
cevaplarini nasil etkiledigini incelemek icin degistirildi. Ikinci asamada, agirlik matrisleri durum bagimli
olarak secildi. Her iki asamadaki deneysel sonuglarin kiyaslamasi, durum bagimli agirhik matrislerinin
yerlesme zaman ve kalici durum hatas: gibi gegici zaman cevabinin 6zelliklerini iyilestirme yetenegine
daha fazla sahip olduklarmi ortaya gikartmaktadir.

Anahtar Kelimeler: Dogrusal olmayan kontrol, DDRD kontrolii, Optimale yakin kontrol
Effects of Weighting Matrices on SDRE Based Control Method of 3-DoF Helicopter

ABSTRACT: State Dependent Riccati Equation (SDRE) technique enables a suboptimal control law for a
class of nonlinear systems such that it minimizes a given quadratic cost function. A nonlinear system is
treated as a linear system by being computed its nonlinear matrices at each instant of time and the optimal
control problem of interest can be defined as a Linear Quadratic Regulator (LQR) problem in each instant.
Therefore, the weighting matrices of LQR play an important role in shaping the transient time response of
the closed-loop system by means of SDRE controller. In this study, a SDRE based optimal controller was
designed for controlling the position of a 3 DOF laboratory helicopter. The experiments were repeated
with different weighting matrices to evaluate their effects on the transient time response of the helicopter.
In the first phase of the experiments, the weighting matrices were selected such that form diagonal matrix
with constant real elements. The diagonal elements corresponding to the states of the helicopter controlled
by SDRE method were changed to explore how affect the transient time responses of these states. In the
second phase, the weighting matrices were selected to be state-dependent. The comparison of the
experimental results in both phases reveal that the state dependent weighting matrices have more
capabilities of enhancing transient time response specifications such as settling time and steady-state error.
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GIRIS INTRODUCTION)

Durum Degiskenine Bagli Riccati Denklemi (DDRD) tabanli kontrol, kullanimi olduk¢a yaygin
optimale yakin dogrusal olmayan bir kontrol teknigidir. Cimen (2008) tarafindan yapilan bir ¢calismada
bahsedildigi {izere, DDRD teknigi, once bir dogrusal olmayan sistemi Durum Degiskenine Bagh
Katsayilar (DDK) matrisinde ifade etmeye ve sonra her bir 6rnekleme zaman adiminda hesaplanan DDK
matrislerini kullanan DDRD ¢oziilerek ayarlanan durum geri beslemeli kontrol kuralinin tasarlanmasina
dayanmaktadir. DDRD ¢6ziimii ikinci dereceden bir maliyet fonksiyonunu durum bagiml agirlik matrisi
ve giris agirlik matrisi olarak bilinen iki agirlik matrisinin keyfi olarak se¢imiyle minimize ettiginden
agirlik matrislerinin istenilen kontrol performansini, karalilig1 ve giirbiizliigii saglamada 6nemli rolleri
vardir. Agirlik matrislerinin istenilen kontrol hedeflerini basarmadaki biiyiik 6nemine ragmen, yapilan
calismalarda DDRD metodunun hala bu matrislerin se¢imi icin sistematik bir yoldan yoksun oldugu ifade
edilmistir (Cimen, 2010; Cimen, 2012).

DDRD yaklagimi, DDK parametrelendirme ve agirlik matrislerinin keyfi segilebilmesi sayesinde
miimkiin olan genis tasarim esnekligi saglamaktadir. DDRD yaklagimindaki tasarim esnekligi, bu
yaklagimin farkli kontrol tasarim yontemi ile birlestirilmesine de imkan saglamistir. Ornegin DDRD
yontemi Kayan Kipli Kontrol yontemi ile birlestirilerek hem teorik hem de deneysel sonuglar elde
edilmistir (Salamci ve Gokbilen, 2007; Durmaz ve dig., 2012; Bilgin ve Salamci, 2014). DDRD yonteminin
kullanim kolaylig1 nedeniyle Model Referans Uyarlamali Kontrol yontemiyle birlestirilmesi sonucunda
yeni kontrol yontemleri elde edilmis ve sonuglar1 yayinlanmistir (Babaei ve Salamci, 2015; Kara ve
Salamci, 2017; Babaei ve Salamci, 2018). Diger yandan, DDK parametrelendirilmesi ve agirlik matrisleri
i¢in verilen kararlarin DDRD ¢6ziimiinde 6nemli etkileri olmakla beraber kapali ¢evrim sistemin 6z
degerlerinin yerlerini de degistirir. Ozdegerlerin yerleri gecici zaman cevabinin karakteristigini
bigimlendirmede ¢ok 6nemlidir. Ancak agirlik matrislerinin belirlenmesinde sistematik bir metodun
olmamasi nedeniyle istenilen gegici zaman cevabi 6zelliklerini basarmak zor olabilir.

Literatiirde ¢cogunlukla ¢evrimdisi algoritmalar kullanan Dogrusal Kuadratik Regiilator (DKR) tabanl
kontrol mimarilerinde agirhk matrislerini belirlemek igin baz1 optimizasyon metotlar1 mevcuttur. Ornek
olarak Kukreti ve dig. (2016) insansiz bir hava tasitinin yonlendirme kurali tasariminda DKR'nin agirhik
matrislerini ayarlamak igin bir genetik algoritma kullanmislardir. Siirekli karistirmali tank reaktorde
sicaklik kontrolii uygulamasinda ise Mani ve dig. (2018) DKR'nin maliyet fonksiyonundaki agirlik
matrislerinin optimal se¢imi icin bir parcacik siirii optimizasyonu metodu Onermislerdir. Baska bir
calismada, Nath ve Dewan (2018) arayic1 optimizasyon metodu, 6gretme-6grenme tabanh optimizasyon
metodu ve yer ¢ekimsel arama algoritmasi olarak bilinen ti¢ farkli sezgisel algoritma metodunu sinirsiz
zamanl siirekli DKR’deki agirlik matrislerinin se¢imi i¢in kiyaslamislardir. DKR ile optimal aktif yapisal
kontrol icin ise agirlik matrisleri Bayesian optimizasyon metodu kullanilarak segilmistir (Miyamoto ve
dig., 2018). Arag siispansiyon sistemi igin Das ve dig. (2018) sonsuz ufuklu DKR tasarlamislardir ve agirlik
matrislerini ayarlamak i¢in bir adaptif avci-av optimizasyon metodu dnermislerdir. Agirlik matrislerinin
kontrol sisteminin performansinin iyilestirilmesinde ¢ok biiyiik etkilerinin oldugu bilinmesine ragmen
agirlik matrislerinin se¢imi konusunda DKR metodunda oldugu gibi somut bir metot bulunmamaktadir.
Ayrica yukarida bahsi gecen metotlar optimal olarak DDRD metodunun agirlik matrislerinin bulunmasi
icin saglikli degildir. Bunun en biiyiik nedeni ise DDRD uygulamasinda DDK matrisleri her bir zaman
aninda tekrar hesaplandigindan optimum agirlik matrislerini belirlemek i¢in optimizasyon probleminin
her bir zaman aninda tekrar ¢oziimii gerekmektedir. Bu gereklilik, DDRD kontrol uygulamasinin gergek
sistemlere uygulanmasinmi oldukca zorlastirmaktadir. Bu yiizden genellikle agirlik matrisleri sabit
diyagonal matrisler olarak segilip matrislerin elemanlar: ise sabit gergek sayilarak olarak belirlenir.

Bir¢ok uygulamada (Arican ve dig., 2018; Kocagil ve dig., 2018a; Kocagil ve dig., 2018b; Copur ve dig.,
2019; Vaddi ve dig., 2009; Xin ve Balakrishan, 2002) bu yiizden deneme-yanilma metodu agirhik
matrislerinin belirlenmesinde yaygin olarak kullanilan bir yaklasimdir. Agirlik matrisleri bir kere
belirlendikten sonra wuygulama esnasinda bu matrisler sabit tutulur. Agirhlk matrislerinin
belirlenmesindeki bu yaklasim, hava uzay tasitlarinin kontrolil i¢in de kullanilmistir. Stansbery ve
Cloutier (2000), bir uzay aracimin pozisyon ve yonelim kontdrliinii agirlik matrisleri deneme-yanilma
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yoluyla sabit olarak belirlenmis DDRD tabanh bir kontrolcii ile saglamislardir. Kii¢iik boyutlardaki
insansiz helikopterin kontroliinde yineleme yontemiyle her zaman aninda ¢oziilen fark Riccati denklemi
tabanli bir dogrusal olmayan kontrolcii kullanilmistir. Yine fark Riccati denkleminin ¢oziimiinde sabit
agirlik matrisleri kullanilmistir (Bogdanov ve dig., 2003). Voos (2006), bir dort rotorlu kanatsiz IHA'nin
kontorlii icin DDRD tabanh kontrol kurali kullanmis ve DDRD ¢oziimiinde agirlik matrislerini diger tiim
calismalarda oldugu gibi sabit matrisler olarak almistir. Yukarida da bahsedildigi gibi DDRD tabanl
kontrolde her zaman aninda sistem matrisleri degistiginden DDRD tekrar ¢oziimii gerekmekte olup
herhangi bir optimizasyon yontemiyle agirlik matrislerinin her zaman aminda optimum olarak
belirlenmesi gercek zamanli bir uygulamada miimkiin olmamaktadir. Bu nedenle son yillarda yapilan
calismalarda sabit agirlik matrislerinin deneme-yanilma yoluyla se¢cimi devam etmektedir. Halbe ve
Hajek (2019) tarafindan yapilan ¢alismada bir helikopterin dikey, ileri ve yanal yonlerdeki ivmelerini
kontrol edecek ugus kontrolii i¢in gerekli komutlar iiretilmistir. Ivme kontrolii icin komutlar DDRD
tabanlh bir kontrol kuraliyla iiretilmis olup agirlik matrisleri sabit kare matrisler olarak secilmistir.

Bazi kontrol uygulamalarinda ise belirlenen bir sartin durumuna gore farkli sabit elemanlardan
olusan agirlik matrislerinin de kullanildig1 goriilmiistiir. Batmani ve Khaloozadeh (2013) kanser
tedavisinde optimum ila¢ enjeksiyonu uygulamasi igin benzetim calismalarinda kanserli bir kadinin
dogum Oncesi ve sonrasinda uygulanacak ilacin dozajini farkl sabit agirlik matrisi kullanarak belirlemeye
calismiglardir. Diger taraftan bazi arastirmacilar, DDRD tabanli kontrol uygulamalarinda tasarim
esnekligi saglamalarinda Otiirti durum degiskenlerine bagli agirlik matrislerini kullanmay: tercih
etmiglerdir. Kanser tedavisi icin ilag uygulamasinda itik ve dig. (2010), ilag enjeksiyonunu minimize
ederek asir1 ila¢ uygulamasinin zehirli etkilerini 6nlemek icin farkli durum degiskenlerine bagh giris
agirlik matrisleri se¢gmislerdir. Bir robotik sistemin esnek eklem kontrolii tizerine bir ¢alismada ise DDRD
tabanli kontrolciiniin performansini gelistirmek i¢in zamanla degisen ve durum degiskenlerine bagh
agirlik matrisleri secilmistir (Korayem ve Nekoo, 2015). Benzer sekilde cift beslemeli indiiksiyon
jeneratoriiniin rotor tarafi konvertor kontrolii icin de Qin ve Sun (2018), istenen kontrol performansin
elde etmek icin DDRD kontrolciisiiniin agirlik matrislerini durum degiskenlerine bagh olarak se¢mistir.

Bu ¢alismada bir DDRD tabanli dogrusal olmayan kontrolciiniin performansinin agirlik matrisleri
durum degiskenlerine bagl olarak secildiginde nasil etkilendigi deneysel olarak incelenmistir. Durum
degiskenlerine bagh agirlik matrislerinin etkisini acik bir sekilde ortaya koymak igin sabit agirlik
matrislerle tasarlanmis DDRD tabanli kontrol kurali ile karsilastirilmistir. Durum degiskenlerine bagh
agirhk matrisleri, hata degiskenlerinin karesine baglanmistir. Boylece durum degiskenlerinin hizli bir
sekilde istenilen referanslara ulagmasi hedeflenmistir. Deneylerde {i¢ serbestlik dereceli (3-SD)
laboratuvar helikopterinin gezinti ve yiikselme eksenlerindeki hareketlerini ger¢ek zamanda kontroliiniin
onerilen dogrusal olmayan kontrol kuraliyla ne kadar etkili kontrol edilebildigi ¢alisilmistir. Ug serbestlik
dereceli (3-SD) laboratuvar helikopteri tasarimi yapilan kontrol kurallarimi test etmek igin siklikla
kullanilmaktadir. Calismanin ana amaci, DDRD'yi helikopterin gezinti ve yiikselme eksenlerinde 6nceden
tanimlanmis referans yoriingelerini izlemesini saglayacak sekilde tasarlamak ve sabit elemanli ve durum
degiskenlerine bagh olarak secilen agirlik matrislerinin DDRD tabanli kontrol kuralimin kontrol
performansini nasil etkiledigini tespit etmektir. Yunuslama ekseni olarak adlandirilan iigiincii eksen bu
calismada helikopterin eksik tahrikli yapisindan 6tiirii dikkate alinmamaistir ve bu yiizden serbest hareket
etmektedir. Bu hedefleri gerceklestirmek icin 6nce bir dogrusal olmayan 3-SD helikopter modeli elde
edilmistir. Sonra, durum geri beslemeli kontrol kuralinin kazanglarini ayarlamak igin DDRD her bir
zaman aninda modelin DDK matrisleri kullanilarak ¢oziilmiistiir. Tasarlanan kontrolcii, Quanser
firmasina ait 3-SD helikopter deney diizenegi kullanilarak test edilmistir. Agirlik matrislerinin se¢iminin
kontrol amaglarini yerine getirmedeki etkilerini degerlendirmek icin deneyler iki asamada yapilmaistir.
Birinci asamada agirlik matrisleri sabit katsayili kdsegen matrisler olarak secilip katsayilar onceden
tamimlanmis bir aralikta degistirilmistir. Ikinci asamada ise agirlik matrisleri durum bagimli olarak
secilmistir. Segilen her bir ¢ift i¢in bir adet deney yapilmistir ve sonuglar gegici zaman cevabinin
Ozelliklerinin tespiti i¢in ©nceden belirlenen O&lgiitler kullanilarak karsilastirilmistir. Karsilastirma
sonucunda agirlik matrislerinin se¢iminin kalict durum hatasi, maksimum asma ve yerlesme zaman gibi
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bazi gecici zaman 6zelliklerini degistirmede ¢ok etkili oldugu anlasilmistir. Ayrica durum bagimh agirlik
matrislerinin yerlesme zaman ve kalict durum hatas: gibi gegici zaman cevabinin 6zelliklerini iyilestirme
daha basarili olduklar: anlasilmistir. Ayrica daha onceki yapilmis bir ¢calismada sabit agirlik matrisleriyle
tasarlanan DDRD tabanli kontrolcii klasik bir DKR ile karsilastirilmis olup deneysel sonuglar, DDRD
tabanli kontrolciiniin daha diisiik maliyet fonksiyonu degeri iirettigini ve yerlesme zamaninin DKR’e gore
daha az oldugunu goOstermistir. Ancak calismada gegici zaman cevabini iyilestirilmesi konusunda
herhangi bir yontem Onerilmemistir. Bu ¢alismada 3-SD helikopterin gegici zaman cevabinin degisken
agirhk matrisleri kullanilarak ¢oziilen DDRD tabanli kontrol uygulamasiyla iyilestirilebilecegi
gosterilmistir (Arican ve dig., 2018).

Bu makale asagidaki sekilde diizenlenmistir: Birinci boliimde, DDRD tabanli kontrol tekniginin genel
cercevesi sunulmaktadir. Tkinci boliimde, deney diizeneginin modeli, takip hedefine ulagmak igin DDRD
tasarim yontemiyle birlikte sunulmaktadir. Uglincii boliimde, deneysel sonuglari verilmistir. Son boliimde
ise elde edilen sonuglar sunulmustur.

DDRD TABANLI OPTIMAL KONTROLCU TASARIMI (SDRE BASED OPTIMAL CONTROLLER DESIGN)

Asagidaki gibi dogrusal olmayan bir sistem ele alinsin.

x = f(x) + B(x)u(t),x(0) = x, 1)

Bu sistemde x(t) € R" durum degiskenlerini igeren vektorii, u(t) € R™ giris vektorinii, f:R™ - R"
birinci mertebeden tiirevlenebilir fonksiyonu ve B:R™ — R™™ ise, B(x) # 0 Vx olmak iizere, matris
degerli stirekli bir fonksiyonu ifade etmektedir. Orijinin u(t) = 0ile Es. 1’deki dogrusal olmayan sistemin

denge noktas: olmas: sartiyla genisletilmis dogrusallastirma yaklasimi kullamlarak f(x) ¢arpanlarina
ayrilip asagidaki formda elde edilebilir.

f(x) = Ax)x 2)

Burada A(x):R"™ - R™" dogrusal olmayan matris degerli bir fonksiyondur. Bu sayede Es. 1'deki
sistem bir matris formunda asagidaki gibi yazilabilir.

x = A)x + B(x)u(t) 3)

Burada A(x) ve B(x) DDK matrisleridir ve Es. 3'teki DDK matris formu her zaman aninda A(x) ve
B(x) matrislerinin hesaplanmasiyla dogrusala benzer bir DDK yapis: gibi diisiiniilebilir. Boylece her
zamana aninda hesaplanan A(x) ve B(x) matrislerinin degerleriyle dogrusal ve zamanla degismeyen
kontrol metotlarindan birisi kullanilarak agagidaki durum geri beslemeli kontrol kural: tasarlanabilir.

ulx) = —K(x)x 4)
Burada K(x): R"® - R™" durum geri beslemeli kontrol kazang¢ matrisini ifade etmektedir. Es. 3"teki
DDK'l1 dogrusal olmayan sistemi asimptotik kararli yapmak i¢in DDRD teknigi K (x) matrisini efektif ve
sistematik bir sekilde asagidaki gibi hesaplanabilmesini saglar.

K(x) = R ()BT ()P (x) (@)

Burada P(x) pozitif tanimli simetrik bir matrisi ve asagida verilen cebirsel DDRD’nin ¢6ziimii ifade
etmektedir.

PG)A(x) + AT(x)P(x) = P(x)B()R™ (x)BT (x)P(x) = —Q(x) (6)
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Burada sirasiyla Q(x) = Q7 (x) = 0 ve R(x) = RT(x) > 0 olmak tizere Q(x):R" - R" ve R(x):R" -
R™™ durum degiskenlerine bagli agrilik matrislerini ifade etmektedir. Es. 5'teki geri besleme kazang
matrisi Es. 4'teki durum geri beslemeli kontrol kuralinda yerine konularak elde edilen asagidaki yeni

kontrol kuraliyla
u(x) = =R (x)B" (x)P(x)x @)

Es. I’e ve dolayisiyla Es.3’e bagh asagida verilen maliyet fonksiyonu minimize edilerek

/= %fooo{xT(t)Q(x)x(t) +uT(OR()u(t)}dt (8)

lim,_,o, x(t) = 0 saglanur. Eger {A(x), B(x)} cifti her bir anda kararl kilinabilir ve kontrol edilebilir ise
Es. 6’daki cebirsel DDRD'nin ¢6ziimii her bir anda bulunabilir. Ancak kiiresel en uygunlugu saglayan
Q(x) ve R(x) matrislerinin belirlenmesi bir¢ok durumda neredeyse imkansiz oldugundan Es. 7’deki
kontrol kurali genellikle optimale yakin bir kontrol kural olarak adlandirilir. Es. 7’deki kontrol kural Es.
3’teki DDK matrisi formuna uygulandiginda kapali ¢evrim sistem

x = Aq(x)x )
seklini alir. Burada
Aq(x) = A(x) = BOOR™(x)BT (x)P(x) (10)
olmak iizere kapali ¢evrim kontrol matrisi A, (x) her bir zaman aninda Hurwitz kararhidir yani i =
1,...,niken Re[4;(4,(x))] < 0, Vx. Sekil 1’de DDRD tabanli bit kontrol mimarisinin genel hali verilmistir.

Bir sonraki boliimde ilk once 3-SD helikopterin matematik modeli verilmistir ve sonra bu model
kullanilarak DDRD tabanl kontrol kuraliin nasil tasarlandigindan bahsedilmistir.

Durum Degigkenlerine Bagli Riccati Denklemi (DDRD):

P(0)A(X) + AT (0)P(x) — P(X)B(x) R (x) B"()P(x) = —Q(x) |
Q(x),R(x) lP(x) A(x), B(x)
Durum Degiskenlerine Bagli
Q(x)_ Ve R(x) ﬂ» Geri Besleme Kazang Katsayisi: < 5G)
_matrislerini hesapla K(x) = R~1(x)BT (x)P(x)
% - —
l Ko A(x), B(x)
Durum Geri Beslemeli u(x) Sistem Dinamigi X
> Kontrol Kural: T x=A)x +B(x)u
X u(x) = —K(x)x o —

Sekil 1. DDRD tabanli kontrol mimarisi
Figure 1. SDRE based control architecture
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3-SD HELIKOPTER MODELI VE DDRD KONTROLCU TASARIMI (3-DOF HELICOPTER MODEL AND
SDRE CONTROLLER DESIGN)

Sekil 2’de gosterilen deney diizenegi Quanser firmasi tarafindan tandem rotorlu helikopterin
dinamigini taklit etmek ve kontrol kuralar gelistirmek igin iiretilmektedir. Matematiksel modelini elde
etmek igin helikopterin govdesine etkiyen kuvvetler ve momentler tespit edilmistir ve Sekil 3’de
helikopterin serbest cisim diyagrami (SCD) gosterilmistir.

SPa Yunuzlma
Vikszlme Enicoderi
- . - nkoderi
Enkoderi =

Karg Aznchik

/

Gzzinti Enkodari

Sekil 2. 3-SD helikopter
Figure 2. 3-DOF helicopter

To
Arka Motor Yunuslama Elseni

Sekil 3. 3-SD helikopterin SCD
Figure 3. Free-body diagram of 3-DOF Helicopter

Govdeyi olusturan kolun sonunda bulunan 6n ve arka DC motorlarla tiretilen itme kuvveti sayesinde
helikopter yiikselme, yunuslama ve gezinti ekseni etrafinda donebilmektedir. Ancak sahip oldugu eksik
tahrik 6zelligi yiiziinden ¢ogunlukla helikopterin gezinti ve yiikselme ekseni etrafindaki dontisleri kontrol
edilirken yunuslama ekseni etrafindaki doniisleri serbest hareket etmektedir. Eksenlerdeki doniisler
yiiksek dogrulukla {i¢ adet enkoder ile dl¢iilmektedir. Sekil 3’deki SD kullanilarak Ishutkina (2004)
tarafindan elde edilen dogrusal olmayan model asagida verilmistir.

6 =—d,0 —dysin@ + dsT oy cOs P

(ﬁ = —blcb — by sin ¢ — b3T,y,

P = —a;y — ay(ateoy + 1) sing an
i'cyc = —C1Tcye + 0.5C2(Vb - Vf)

Teou = —€1Tcou + O'SeZ(Vb + V})

Burada 8, ¢ ve i sirasiyla yiikselme, yunuslama ve gezinti eksenleri etrafindaki doniisleri ifade
etmektedir. Yuvarlanma momenti (7.,.) ve yiikselme momenti (z,); helikopterin yiikselme, yunuslama
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ve gezinti eksenleri etrafindaki hareketlerini kontrol etmektedir. Es. 11’deki helikopter modelinin ikinci
dereceden diferansiyel denklemleri helikopterin doniis hareketlerini gostermektedir. Birinci dereceden
diferansiyel denklemler ise 6n ve arka motorlarin giris gerilimleriyle, sirasiyla V; ve V,, yuvarlanma ve
ylikselme momentleri arasindaki dinamik iliskiyi gostermektedir. Es. 11°deki helikopter modeline ait
parametreler CIFER gibi bir sistem tamimlama metodu kullanilarak belirlenebilir. Ishutkina [25]
tarafindan elde edilmis helikopter modelinin parametreleri Cizelge 1’de verilmis olup Es. 11’deki
helikopter modeli i¢in kullanilmistir.

Cizelge 1. Helikopter modelinin parametre degerleri
Table 1. Parameter values of the helicopter model

Parametre Deger Parametre Deger
a 0.2517 d, 0.1011
a, 0.2105 Zz 0.5040
b, 0.3290 s 1.3400
b, 1.5664 el 6.1600
bs 16.2000 o 1.0000
2! 7.3200 4.0000
“2 1.0000

Es. 11’deki dogrusal olmayan model durum-uzay modeli formunda asagidaki gibi ifade edilebilir.

X1 = X4

Xy = Xs

X3 = Xe

X4 = —dyx4 — d, sinx; + dsxgcos x,

X5 = —bi;x5 — b, sinx, — b3 x, (12)
Xe = —a1x¢ — ay(axg + 1) sin x,

X7 = —c1x7 — 0.5¢c,uy + 0.5¢,u,

Xg = —eqxg + 0.5e,uy + 0.5e,u,

Es. 12’deki durum degiskenleri asagidaki durum vektorii formunu olusturmaktadir.
x=[0 & ¥ 0 ¢ ¥ T Teou (13)

Ayrica girig vektorii de asagidaki gibi belirlenebilir.
u=[w w]" =V, V" (14)

Boylece Es. 12’de durum-uzay modeli asagidaki DDK matrisleriyle tekrar iiretilebilir.

0 0 01 0 0 0 0
0 0 00 1 0 0 0
0 0 00 0 1 0 0
C|dLx) 0 0-d; 0 0 0 N(x)
A= "0 " b,M>x) 00 —b, 0 —b; 0 (1)
0 HXx)M(x)0 0 0 —a; 0 O
0 0 00 0 0 —¢; O
0 0 00 0 0 0 —e
[0 0 0 0 0 0 —05¢c, 05c,
B =10 0 0 0 0 0 o056 0.5e2] (16)
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Burada, L(x) = —x7!sinx;, N(x) = —djsinx,, M(x) = —x;'sinx, ve H(x) = a,(axg + 1). Es. 6’daki
DDRD’nin ¢ozimiiniin varligim garanti etmek igin {A(x),B(x)} ciftinin her zaman aninda kararl
kilinabilir ve kontrol edilebilir oldugu sayisal olarak tespit edilebilir.

DDRD Kontrolcii Tasarim (SDRE Controller Design)

Bu ¢calismada helikopter, hem gezinti hem de yiikselme eksenlerinde daha &nce tasarlanmis yoriingeyi
takip etmek zorundadir. Takip gorevini basarmak i¢in 3-SD helikopterin hata dinamigini gosteren
genigletilmis durum-uzay formuna ihtiya¢ duyulmaktadir. Hata dinamigi asagidaki gibi elde edilebilir.

é =A(e)e + B(e)u 17)

Burada hata dinamigin durum vektorii

e=[¢ é&]"

olup
X L T
e=[0-6s ¢ v-Ya 6 & P Toe Teou
ve
é=[[6-64 ¥—1py]"dt
vektorlerinden olugsmaktadir. Verilen
62[10000000]
0 01 0O0O0O0TO
matrisi ile Es. 17’deki hata dinamiginin matrisleri asagidaki elde edilmistir.
~ v _[A(e) O s~y _ [B(e)
Ae) = . o] ve B(e) = ; ] (18)
Boylece Es. 17’deki hata dinamigine tabi olan
J =27 teT 00(@)e(®) + uT(DR(u(®) dt (19)

maliyet fonksiyonunu minimize ederken lim,, e(t) = 0 saglayan kontrol girisi asagidaki gibi
bulunabilir.

u=—K(e)e. (20)
DENEYSEL CALISMALAR (EXPERIMENTAL RESULTS)

Bir onceki boliimde gelistirilen DDRD kontrol teknigi, 3-SD helikopter diizeneginde test esilmistir.
Gelistirilen kontrolcii, Matlab/Simulink ortaminda olusturulmus ve Quarc gercek zamanli kontrol
yazilimi sayesinde, Simulink ortamindaki kontrolcii 3-SD helikopterin kontroliinde gercek zamanl olarak
test edilmigtir. Helikopterin agisal pozisyonlar yiiksek ¢oziiniirliiklii enkoderler ile olgiilmektedir. Hiz
verileri ise pozisyon Olciimlerinden elde edilmektedir. Deneylerde yiikselme, yunuslama ve gezinti
eksenindeki baslangic acisal pozisyonlari sirasiyla 8(0) = —15°, ¢(0) = 0 ve (0) = 0 olarak ayarlanistir.
Kontrol edilen durum degiskenleri sadece helikopterin gezinti ve yiikselme acilar1 oldugundan gezinti
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i¢in referans degeri ¥4, 40 s igin 30° olarak yiikselme icin ise referans degeri 8; = 0° olarak ayarlanmugtur.
Deneyler 70 s siirmiistiir. Takip edilmek istenilen yoriingeler Sekil 4’te verilmektedir.

Deneme-yanilma metodu kullarularak Es. 19’daki DDRD tabanli kontrol kural tasarlamak igin agirlik
matrisleri asagidaki gibi segilmistir.

Q = diag(15,30,30,1,0.5,68,1,1,15,20) (21)
R = diag(1,1)

Sekil 5 ve Sekil 6'da Es. 21’de verilen agirhik matrisleri 3-SD helikopterin gezinti ve yiikselme takipleri
sirasiyla gosterilmistir.

Deneylerin ilk asamasinda Q agirlik matrisindeki bir degisimin gecici zaman cevab1 karakteristigi
tizerindeki etkilerini arastirmak igin Es. 21’de verilen her bir deneyde @ matrisinin sadece bir elemani
degistirilmistir. Q matrisinin Q(1,1) ve Q(3,3) elemanlari, yiikselme ve gezinti eksenlerindeki gecici zaman
cevabinin yerlesme zamaniyla yakindan ilgilidir. Ayrica yiikselme ve gezinti eksenlerindeki kalict durum
hatasini azaltmak icin Q matrisinin Q(9,9) ve Q(10,10) elemanlar degistirilebilir. Ancak tiim durumlarda
anlaml bir karsilastirma yapmak i¢in R agrilik matrisi degistirilmemistir.

30

Yiikselme Ekseni
Gezinti Ekseni

D
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t
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— i ()
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T T T
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0 10 20 30 40 50 60 70
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Sekil 4. 3-SD helikopter icin gezinti ve yiikselme eksenlerindeki istenilen yoriingeler
Figure 4. Desired trajectories for 3-DOF helicopter in the travel and elevation axes
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Sekil 5. Es. 21’deki DDRD kontrol edilen 3-SD helikopterin gezinti tepkisi
Figure 5. Travel response of the 3-DOF helicopter controlled by SDRE with Eq. 21
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Sekil 6. Es. 21’deki DDRD kontrol edilen 3-SD helikopterin ytiikselme tepkisi
Figure 6. Elevation response of the 3-DOF helicopter controlled by SDRE with Eq. 21

Sekil 7, Q agirlik matrisinin Q(3,3) elemaninin daha kiigiik secilmesi halinde 3-SD helikopterin gezinti
tepkisinin nasil degistigini gostermektedir. Sekil 7’den anlasilacag: gibi yerlesme zamani artmustir. Diger
taraftan Q agirlik matrisinin yiikselme eksenindeki gegici zaman tepkisi iizerindeki etkisini incelemek igin
Q matrisinin kdsegen elemanlarimin ilki ayarlanabilir. Q matrisinin Q(1,1) eleman: bir oldugundaki
durum Sekil 8'de gosterilmistir. Sekil 6 ile Sekil 8'in karsilastirilmasi yerlesme zamaninin bir 6nceki
durum gibi artifini ortaya koymustur.
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Sekil 7. Q(3,3) = 1 oldugu DDRD ile kontrol edilen 3-SD helikopterin gezinti tepkisi
Figure 7. Travel response of the 3-DOF helicopter controlled by SDRE with Q(3,3) = 1
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Sekil 8. Q(1,1) = 1 oldugu DDRD ile kontrol edilen 3-SD helikopterin yiikselme tepkisi
Figure 8. Elevation response of the 3-DOF helicopter controlled by SDRE with Q(1,1) = 1

Yiikselme ve gezinti cevaplarindaki kalict durum hatas1 Q agirlik matrisindeki Q(9,9) ve Q(10,10)
elemanlar: ayarlanarak gelistirilebilir. Sekil 9 acik bir sekilde Q(9,9) elemani kii¢tildiik¢e daha biiyiik kalict
durum hatasi elde edildigini gostermektedir. Benzer bir yorum gezinti cevabindaki kalict durum hatasi
i¢in de yapilabilir. Sekil 10’dan da goriilecegi tizere Q agirhik matrisinin Q(10,10) elemaninin degerindeki
bir azalma gezinti cevabindaki kalict durum hatasini artirir.
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Sekil 9. Q(9,9) = 1 oldugu DDRD ile kontrol edilen 3-SD helikopterin yiikselme tepkisi
Figure 9. Elevation response of the 3-DOF helicopter controlled by SDRE with Q(9,9) = 1
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Sekil 10. Q(10,10) = 1 oldugu DDRD ile kontrol edilen 3-SD helikopterin gezinti tepkisi
Figure 10. Travel response of the 3-DOF helicopter controlled by SDRE with @(10,10) =1

Diger bir gecici zaman karakteristigi olan maksimum asma icin ise sabit bir Q agirlik matrisinin gezinti
eksenindeki maksimum asmay1 azaltmaya yetmedigi Sekil 5, Sekil 7 ve Sekil 10 incelenerek soylenebilir.
Dolayisiyla ¢alismanin 2. asamasinda durum degiskenlerine bagl bir agirlik matrisi olusturularak
deneyler tekrarlanmustir. Optimal kontrol kuralinin tasariminda helikopter sisteminin Es. 17’deki hata
dinamigi kullanildig1 igin agirlik matrisleri hata dinamiginin durum degiskenlerine baglh olarak
secilmistir. Deneylerin ilk agsamasinda kullanilan ve Sekil 4’te gosterilen referans yoriingelerin aymnisi
deneylerin 2. asamasinda da saglikli bir karsilastirma yapmak i¢in aynen kullanilmistir. Sekil 4’teki takip
edilmek istenilen referanslar tekrar incelendiginde yiikselme ekseninin referansi deney boyunca
degismezken gezinti eksenindeki referans 25’inci s'de degismektedir. Bu yiizden agirlik matrisleri Es.
17’deki hata dinamiginin durum degiskeni olan ve é; ile gosterilen ; — 1 hata degiskenine bagh olarak
secilmistir. é; bagh olarak secilen agirlik matrisleri sayesinde helikopterin gegici zaman cevaplar:
iyilestirilmek istenmistir. Q ve R agirlik matrislerinin yar1 pozitif tanimhi ve pozitif tanimli matris
olmalarini garanti etmek i¢in matris elemanlary, é% ile olusturulmustur. Sonug olarak 2'nci asama deneyler
i¢in secilen R agirlik matrisi

R = diag(0.4¢2,0.462) (22)
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seklinde bir kdsegen kare matristir.

Deneylerde kullanilan durum degiskenlerine bagli Q agirlik matrisi ise 3 farkl tipte tasarlanmis olup
asagida verilmistir. Helikopterin gezinti ekseninde bir referansi takip etmesi istendiginden Q agirlik
matrisinin gezinti durumuyla ilgili elemanlarinin (é; ve [ é;) kontrol performansina dogrudan etki
edecekleri dikkate alinarak bu agirlik matrisleri diyagonal olmayan sekilde belirlenmistir.

150 0 0 0 0 00 0 0
o1 0 00 0 00 0 0
0 0 300462 0 0 0 0 0 0 5004863
o0 o0 10 0 00 0 0
00 0 005 0 00 O 0
=10 0 0 0 0 1+é 0 0 0 0 (23)
o0 0 00 0 10 0 0
o0 O 00 0 01 0 0
o0 O 00 0 0015 0
0 0 e 0 0 0 00 0 5+
15 0 0 0 0 0 00 O 0
o1 0 00 0 00 O 0
0 0 200462 0 0 0 0 0 0 500482
o0 o0 10 0 00 0 0
00 0O 005 0 00 0 0
Q=19 o 0 0 0 1462 0 0 0 0 (24)
o0 0 00 0 10 0 0
o0 0 00 0 01 0 0
o0 O 00 0 0015 0
00 0 e 0 0 0 00 0 01+é2]
150 0 0 0 0 00 0 0
o1 0 00 0 00 0 0
0 0 500462 0 0 0 0 0 O 500462
o0 o0 10 0 00 0 0
00 0 005 0 00 O 0
=190 0 0 0 0 1+é 0 0 0 0 (25)
o0 0 00 0 10 0 0
o0 0 00 0 01 0 0
o0 O 00 0 0015 0
0 0 e 0 0 0 00 0 01+é2]

Es. 23, Es. 24 ve Es. 25'te verilen farkli Q agirlik matrisleri ile Es 22’de verilen R agirhik matrisi ile elde
edilen helikopterin gezinti eksenindeki zaman cevabi Sekil 11’de gosterilmistir. Her bir agirlik matrisiyle
elde edilen cevaplar karsilastirildiinda duragan durum cevaplar: birbirlerine olduk¢a yakin olmakla
birlikte gecici zaman cevaplarinda az da olsa bazi farklilar mevcuttur. Ozellikle yerlesme zamani iizerinde
durum degiskenine bagl agirlik matrislerinin etkili oldugu soylenebilir. Q; agirlik matrisi kullanilarak
tasarlanan DDRD kontrolciisii helikopterin daha kisa siirede denge noktasina gelmesini saglarken Q;
agirhik matrisiyle digerlerine kiyasla en uzundur. Ayrica Q, agirlhik matrisiyle yapilan kontrolde ise gegici
zaman cevabinda dikkat ¢eken bir minimum alt tepe degeri (undershoot) gdzlemlenmistir.
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Sekil 11. é; durum degiskenine bagl farkli agirlik matrisleri kullanan DDRD ile kontrol edilen 3-SD
helikopterin gezinti tepkisi
Figure 11. Travel response of the 3-DOF helicopter controlled by SDRE with different weighting matrices depending on the state variable é;

Sekil 12'de ise helikopterin ti¢ farkli Q agirhik matrisi ile elde edilen yiikselme eksenindeki zaman
cevaplari gosterilmistir. Sonuglar her bir agirlik matrisinin istenilen yiikselme agis1 8, saglama konusunda
oldukga basarili oldugunu gostermektedir. 30'uncu s civarinda gozlemlenen ve daha sonra kaybolan
saliimlar ise 25’inci s’de gezinti ekseninde helikopterin 30° degerinde bir doniis gerceklestirmesinin
istenmesidir. Helikopterin gezinti ekseninde bu doniisii gerceklestirmesiyle yani gegici zaman cevabi sona
erdikten sonra salimimlar da kaybolmustur.
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Sekil 12. é; durum degiskenine bagh farkli agirlik matrisleri kullanan DDRD ile kontrol edilen 3-SD

helikopterin yiikselme tepkisi
Figuren12. Elevation response of the 3-DOF helicopter controlled by SDRE with different weighting matrices depending on the state variable
é

Agirlik matrislerinin hata dinamiginin durum degiskenlerine baglanarak elde edilmek istenen daha
once de bahsedildigi gibi sistemin gegici zaman cevabiru iyilestirmek icindir. Istenilen performansin
saglamg saglanmadigini incelemek icin 1. asama deneylerden Es. 21 kullarilarak elde edilen sonuglar ile
Es. 22 ve Es. 23 kullanilarak elde edilen sonuglar karsilastirilmistir. Gezinti ve yiikselme eksenlerinde elde
edilen zaman cevaplar: sirasiyla Sekil 13 ve Sekil 14’te gosterilmistir. Sekil 13 incelendiginde durum
degiskenine bagh agirlik matrisiyle gezinti ekseninde istenilen cevaba daha yakin bir cevap elde edildigi
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gozlemlenmistir. Helikopterin 25 ve 30 s arasinda sabit bir egimle istenilen gezinti eksenindeki pozisyona
ulagsmas1 beklenmektedir. Sabit agirlik matrisleriyle bunun saglanamdigi Sekil 13'te acik bir sekilde
goriilmektedir. Bunun yani sira durum degiskenine bagh agirhik matrisyleriyle bu egimli olarak artmasi
istenilen doniis daha dogru bir sekilde saglanmaktadir.

DDRD kontrolciisii, yiikselme ekseninde 3-SD helikopteri istenilen agisal pozisyonda tutmaya
calisirken gezinti ekseninde istenilen bir agisal pozisyona ulasmasi istendiginde sistemin az tahrikli olmasi
nedeniyle bir maksimum asma kaginilmaz olarak meydana gelmektedir. Bu maksimum asma Sekil 13’te
de gortildiigii gibi sabit agirlik matrisleriyle %33,3 gibi bir deger ulasmaktadir. Durum degiskenine bagh
agirhk matrislerinin bu yiiksek agsma degerini diigslirmek i¢gin etkili oldugu deney sonucuyla agik bir
sekilde goriilmektedir ¢iinkii Sekil 13'teki Q; agirlik matrisiyle elde edilen cevabin maksimum asma
degerine bakildiginda %16,7 bir maksimum asma elde edilmistir. Bu da maksimum asma i¢in yaklasik
%50 oraminda iyilestirme saglamak anlamina gelmektedir.
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Sekil 13. Es. 22 ve Es. 23'te verilen agirlik matrisleri ile Es. 21’de verilen agirlik matrislerinin 3-SD

helikopterin gezinti tepkisi {izerindeki etkilerinin karsilastirilmasi
Figure 13. A comparison of the effects of the weighting matrices given by Eq. 21 and the weighting matrices given by Eq. 22 and Eq. 23 on the
travel response of the 3-DOF helicopter

Yiikselme eksenindeki zaman cevabinda da iyilestirme saglandig: Sekil 14'te goriilmektedir. Durum
degiskenine bagh agirlik matrisiyle kontrol edilen helikopterin kalic1 zaman cevabina daha ¢abuk ulastig:
goriilmektedir. Ancak gezinti eksenine 25’inci s’de verilen basamak seklinde referans giris nedeniyle
olusan salmimlar sabit agirlik matrisleriyle kontrol edilen helikopterin yiikselme eksenindeki zaman
cevabinda digerine gore daha azdir.
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Sekil 14. Es. 22 ve Es. 23’te verilen agirhik matrisleri ile Es. 21°de verilen agirlik matrislerinin 3-SD helikopterin

yiikselme tepkisi tizerindeki etkilerinin kargilagtirilmasi
Figure 14. A comparison of the effects of the weighting matrices given by Eq. 21 and the weighting matrices given by Eq. 22 and Eq. 23 on the
elevation response of the 3-DOF helicopter

SONUC ve TARTISMALAR (RESULTS and DISCUSSIONS)

Durum geri beslemeli kontrol kazang matrisini hesaplamak i¢cin DDRD yaklasiminda agirlik matrisleri
kullanilmaktadir. Dolayistyla kapili ¢evrim sistemin 6z degerlerinin yerleri biiyiik oranda agirlik
matrislerinin se¢imine baglidir. DDRD tabanh kontrol tekniginin Onemine ragmen istenilen kontrol
performansini elde etmek i¢in agirlik matrisleri birqok durumda deneme-yanilma yoluyla secilir. Bu
ylizden bu calisma, agirlik matrislerinin seciminin 3-SD helikopter sisteminin gegici zaman cevabi
tizerindeki etkilerini incelemeyi amaglamaktadir.

Deneysel calismalar gostermistir ki eger agirlik matrisleri sabit kdsegen bir matris formunda segilirse
Q agulik matrisinin birinci ve {gclincii elemanlarindaki azalma sirasiyla yiikselme ve gezinti
eksenlerindeki yerlesme zamanin artirmaktadir. Ayrica helikopterin cevabindaki kalici durum hatasini
azaltmak i¢in Q agirlik matrisinin son iki elemani artirilmalidir. Ancak kosegen ve sabit bir agirlik
matrisinin kullanimi tiim durumlarda gezinti eksenindeki maksimum asmay1 azaltmak i¢in yeterli
degildir. Bu yiizden deneysel ¢alismanin ikinci asamasindaki durum degiskenlerine bagl bir agirlik
matrisi kullarularak deneyler yenilenmistir. Sonuglar sabit bir matris yerine durum degiskenlerine bagh
bir matrisin maksimum asmay1 azaltmak igin kullanilabilecegini gostermistir.
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