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Oz

Bu calismada, bilgisayar tabanli bir ugus simiilatorii olan
X-Plane ile Simulink ortak ¢alismasi yapilarak bir Cessna
172 ugagmin riizgarli hava kosullar1 altinda hiz kontrolii
gerceklestirilmigtir. Trim kosullarinda dogrusallastirilan
model i¢in model 6ngoriilii kontrolcti (MPC) gelistirilmis
ve donglide yazilim (SIL) testleri yapilmistir. Modele,
riizgar bozucu etkisi olarak literatiirde ¢ok tercih edilen
Von Karman riizgér tiirbiilans modeli eklenmistir. Veri
iletisimi, gercek zamanli bir kullanici olan datagram
protokolii (UDP) ile saglanmistir. Benzetim ¢alismalarinin
sonuglar, literatiirdeki PID kontrol tabanli otopilot
gelistirme c¢aligmalarinin  sonuglartyla  karsilagtirilarak
incelenmistir. Buna gore, ugus kontrol yiizeyleri ve gaz
kolu kisitlarinin da dikkate alindigt MPC yontemiyle
kontrol edilen THA’da, yunuslama stabilitesi korunarak hiz
referans1 degisiklikleri dogru bir sekilde izlenmigtir ve
benzeri ¢alismalara kiyasla daha basarili sanal ugus testleri
gerceklestirildigi goriilmiistiir.

Anahtar kelimeler: Model Ongoriilii Kontrol, Déngiide
yazilim, X-Plane, [HA.

1 Giris

Ugus benzetim yazilimlari hava araci tasarimi, ugus
verisi iretme, pilot egitimi ve otopilot gelistirme
caligmalarinda gercek ucgus testlerine alternatif olarak 6n
plana ¢ikmaktadir. Ugus testlerindeki zaman kaybi, maliyet
ve hayati tehlikeler gibi sebeplerle ugus simiilatorleri tercih
edilmektedir ve son yillarda bu alanda 6nemli ilerlemeler
kaydedilmesiyle birlikte yiiksek derecede gercekgilikle
benzetimler yapilabilmektedir. Ugus simiilatorleri, hava
araglarimin dinamik davramislarinin incelenmesi, bozucu etki
ve parametre belirsizliklerinin eklenmesi ve hava aracinin iig
boyutlu hareketinin  gorsellestirilmesi  gibi  imkanlar
saglamaktadir [1].

Literatiirde, 6zellikle otopilot gelistirme ¢aligmalarinda
siklikla Flight Gear, Microsoft ve X-Plane ugus
simillatorlerinin -~ yer aldigi  goriilmektedir [2]. Bu
simiilatorler incelendiginde X-Plane ugus simiilatériiniin
digerlerine kiyasla daha esnek ve gelismis oldugu
gorlilmektedir. X-Plane kullanicilarin ihtiyaglarina gore

Abstract

In this study, the speed control of a Cessna 172 aircraft is
carried out under windy weather conditions by combining
X-Plane, which is a computer-based flight simulator, with
Simulink. Model predictive controller (MPC) is developed
for the model linearized under trim conditions and
software-in-the-loop (SIL) tests are performed. Von
Karman wind turbulence model, which is widely preferred
in the literature as a wind disturbance effect, is added to the
model. Data communication is provided through a real-
time user datagram protocol (UDP). The results of
simulation studies are examined by comparing those of PID
control-based autopilot development studies in the
literature. Accordingly, in the UAV controlled by the MPC
method, which also takes into account flight control
surfaces and throttle constraints, the speed reference
changes are accurately monitored while maintaining pitch
stability, and it is observed that more successful virtual
flight tests are carried out compared to the similar studies.

Keywords: Model Predictive Control, Software-in-the-
loop, X-Plane, UAV.

Ozellestirilmis hava araci tasarimina imkan vermektedir.
Ayrica, Federal Havacilik idaresi'nden (FAA) sertifika alan
tek ugus simiilatorii olmasi simiilasyon sonuglarini giivenilir
kilmaktadir. Cessna, Cirrus ve Boeing gibi ¢ok sayida sirket
ve birgok aragtirmaci kontrol yontemleri gelistirmek ve test
etmek i¢in X-Plane'i tercih etmektedir [3].

Hava araclarinin dogrusal olmayan matematiksel modele
sahip olmasi, performanslarimin aerodinamik faktorlerle
birlikte irtifa, faydali yiik miktarindaki degisim, riizgar hiz1
ve yonii gibi degisikliklerden kolaylikla etkilenmesi gibi
nedenlerle kontrol sistemlerinin tasarimi ve gilirblizligi
lizerine ¢alismalar biiyiilk 6nem arz etmektedir [4]. Ugus
kontroliinde klasik kontrol algoritmalarindan PID, uygulama
basitligi ve diisiik hesaplama yiikii nedeniyle yogun olarak
tercih edilse de PID parametrelerinin riizgar ve tiirbiilans gibi
bozucu etkilerin varliginda veya faydali yiik 6zelliklerinin
degismesi durumunda yeniden ayarlanmasi gerekliligi ve
kontrol sistemindeki kisitlarin dikkate alinamamasi gibi
nedenlerle  ger¢cek uygulamalarda bazi  problemler

* Sorumlu yazar / Corresponding author, e-posta / e-mail: zkuzu@thk.edu.tr (Z. Kuzu)
Gelis / Recieved: 21.07.2023 Kabul / Accepted: 11.12.2023  Yayimlanma / Published: 15.01.2024

doi: 10.28948/ngmuh.1331207

318


https://orcid.org/0000-0002-4009-5513
https://orcid.org/0000-0003-1866-2515

NOHU Miih. Bilim. Derg. / NOHU J. Eng. Sci. 2024; 13(1), 318-324
Z. Kuzu, F. Yildiz Tas¢ikaraoglu

olugmaktadir [5]. Bu dezavantajlarin iistesinden gelebilmek
icin kullanilan modern kontrol yontemleriyle ilgili bir
literatiir tarama ¢alismasi Michailidis vd. tarafindan
yapilmistir [6].

Tadeo vd. dogrusal ve dogrusal olmayan kontrol
yontemlerini minyatiir bir ugak iizerinde gercek zamanli
olarak test ettikleri ¢aligmalarinda, PID, dogrusal karesel
regiilator (LQR), Ayrik Zamanli Kalman filtresi ve dogrusal
karesel regiilatér (AZF-LQR) ve geri anahtarlama kontrolor
yontemlerini uygulamali olarak ¢alisarak LQR ile daha iyi
sonuglar elde ettiklerini gostermislerdir [7]. Wang vd. ise
giiriilti, zaman gecikmeleri ve diger pratik ¢aligmalardan
kaynaklanan problemleri ¢ozmek i¢in kararli bir dogrusal
filtre ve artimli bir geri adimlamali kontroldr tasarlamiglardir
[8]. Onerilen kontrol ydnteminin bu problemlerin iistesinden
gelebildigi calismada gosterilmistir.

Alexandru vd. yaptiklari caligmada sabit kanatl: bir hava
aracimin  yoriinge takibi i¢in uyarlanabilir bir geri-
anahtarlamali kontrolor yontemi tasarlamiglardir [9]. Bu
caligmada, Kontrolor benzetim ¢alismalar1 sadece yanal
eksen i¢in kotii hava kosullart gibi bozucu etkiler sisteme
dahil edilerek gergeklestirilmistir. Arturo vd. ise yaptiklart
caligmada klasik kayan kipli kontrol (SMC), ikinci
dereceden SMC ve yikksek dereceden SMC’yi
karsilastirmiglardir  [10]. Bu ¢alismada simiilasyon
calismalarina bozucu etkiler eklendiginde yiiksek dereceli
SMC’nin daha iyi sonuglar verdigi belirtilmistir.

Hava araglarinin riizgar ve tlirbiilans gibi bozucu etkilere
karst tepkisi dogrusal olmayan denklemler kullanilarak
modellenebilmektedir. THA larin dogrusal olmayan hareket
denklemleri trim sartlarinda dogrusal denklemlere
donigstiriilebilmekte  ve dogrusal kontrol yontemleri
uygulanabilmektedir [11]. SMC, Model Ongbriilii Kontrol
(MPC), Heo ve LQR gibi kontrol yontemlerinin literatiirde
dogrusal hareket denklemlerine uygulandigi c¢aligmalar
mevcuttur [12-15].

Sabit kanatli hava araglart ii¢ eksendeki hareketin
kontroliinii ve kararliligin1 saglamak i¢in kontrol girisi olarak
ucus kontrol yiizeyleri ve gaz kolunu kullanmaktadir. Ugus
kontrol yiizeyleri ve gaz kolunun cesitli fiziksel islem
kisitlar1 bulunmaktadir. Klasik kontrol yontemleri ile yapilan
¢alismalarda bu kisitlar dikkate alinmamaktadir ve bu testler
basarili sonuglar vermemektedir. Hem simiilasyon hem de
gergek zamanli uygulamalarda basarili sonuglar elde etmek
icin tasarlanan kontrolorde fiziksel islem kisitlar1 dikkate
almmalidir. Ayrica hava araglarinin riizgar ve tiirbiilans gibi
bozucu etkilerden olumsuz etkilenmesi nedeniyle tasarlanan
kontroloriin bu bozucular1 bastiracak yetenekte olmasi
gerekmektedir. MPC, sistemin matematiksel modelini ve
fiziksel islem kisitlarimi ve bozucu etkileri dikkate alan
optimizasyon temelli ¢gevrim i¢i bir kontrol yontemidir [16].
Hakan vd. tarafindan MPC yonteminin 3 farkli test
senaryosu ile sabit kanatli bir hava araci igin uygulandig
caligmada sisteme etki eden bozucu parametrelere ragmen
basarili sonuglar elde edildigi gosterilmistir. [17]. Ayrica bu
yontemin gercek zamanli uygulamalarda uygulanabilecegi
ve basarili olacagi bu ¢aligmada belirtilmistir.

Hava araclar1 i¢in tasarlanan kontrol sistemlerinin gercek
zamanli uygulamalarda basar1 goéstermesi i¢in riizgar,

tiirblilans ve giiriiltii gibi gercek zamanli uguslarda ugus
dinamigine etki edecek bozucu parametrelerin dikkate
almarak matematiksel modelin olusturuldugu cesitli
caligmalar literatiirde bulunmaktadir. Bu c¢alismalarda
ozellikle Von Karman ve Dryden tiirbiilans modellerinin
yogun olarak kullanildigi gériilmektedir [18]. Von Karman
tirblilans modeli dogal ortamdaki riizgarin en iyi temsil
edildigi modeldir ve ABD savunma sanayisinde ugak tasarim
ve simiilasyon uygulamalarinda tercih edilmektedir.
Simiilasyon ve kontrol ¢aligmalarinda riizgar bozucu etkisi
iceren yontemlere son yillarda da literatirde yer
verilmektedir [19, 20]. Fan vd.’nin dikey kalkis ve inis
yapabilen hava araci lizerindeKi ¢aligmalarinda Von Karman
tirbiilans modeli sisteme dahil edilerek cesitli riizgar
hizlarinda ve acilarinda irtifa kontrolii gergeklestirilmistir
[20].

Bu ¢aligmada, Cessna 172 hava araci i¢in hiz kontrolciisii
tasarlanmistir ve  MATLAB/Simulink ve X-Plane ugus
simiilatorii kullanilarak dongilide yazilim (SIL) calismalari
gergeklestirilmistir. MATLAB/Simulink ‘airlib’
kiitiiphanesinde bulunan Cessna 172 hava aracinin dogrusal
olmayan matematiksel modeli dogrusal hale
doniistiirilmiistiir. Daha Once Yasemin vd. tarafindan
Cessna 172 dogrusal modeli i¢in PID denetleyici SIL
caligmalar1 gerceklestirilmistir [21]. Ancak bu caligmada
hava araglarinin ugus kontrol yiizeyleri ve gaz kolundaki
sapma degerleri ve bozucu etkiler dikkate alinmamustir.
Hava araglar tiirbiilans ve riizgar gibi bozucu etiklere maruz
kaldiginda tasarlanan kontroloriin bu bozuculara karst
dayanikli olmasi beklenmektedir. Bu calismada, sisteme
Von Karman Tiirbiilans modeli dahil edilerek ve gaz
kolundaki sapma degerine fiziksel kisit eklenerek MPC hiz
kontrolciisii  gelistirilmis ve test edilmistir. Bu amacla
gelistirilen MPC ve PID hiz kontrolciileri SIL benzetim
ortaminda Cessna 172 hava araci igin karsilastirilmigtir. Bu
amagla tasarlanan kontrolorlerin benzetim c¢alismalarina
bozucu etki ve fiziksel kisitlar dahil edildiginde referans
takibinde MPC’nin literatiirdeki ¢aligmalara gore daha
basarili oldugu sonuglar boliimiinde sunulmustur.

2 Materyal ve metot

2.1 Cessna 172 matematiksel modeli

MATLAB ve X-Plane ugus simiilatorleri Cessha 172
hava araci ile test yapilmasina olanak saglamaktadir. “Flight
Dynamics and Control” ara¢ kutusunun “Airlib” kiitiiphanesi
icerisinde Cessna 172 hava aracinin modeli mevcuttur.

Hava aracinin ugus anindaki hareket ve kontroliini
saglamak icin kullanilan ugus kontrol yiizeyleri ve gaz
kolunun hareketleri fiziksel bazi kisitlara sahiptir. Cessna
172’ye ait eyleyici fiziksel smirlar1 Tablo 1°de verilmistir.

Matematiksel modelin elde edilmesi i¢in oncelikle
dogrusal olmayan model bir trim noktasinda dogrusal
modele dontstiiriilmektedir. Bu amagla ilk olarak bu
caligmada kullanilan hava aracinin, yiikseklik 5000 ft. ve hiz
122 knot trim noktasi i¢in hesaplanan parametre degerleri
Tablo 2°de verilmistir [22].

Hava aracina 3 eksen iizerinde kuvvet etki etmektedir.
Ucak matematiksel modeli dogrusal hale getirildiginde dikey
eksendeki kuvvetlerin etkilerinin diisitk olmas1 sebebiyle
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ihmal edilmektedir. Dogrusal matematiksel modelin
denklemleri uzunlamasina eksen ve yanlamasina eksen igin
dikkate alinmaktadir. Dogrusal hareket denklemlerinin
durum uzay modelleri uzunlamasina eksen i¢in Denklem (1)
ve yanlamasina eksen i¢in Denklem (2) ‘de verilmistir [23].

Tablo 1. Eyleyici fiziksel simir degerleri

Eyleyici ismi Alt limit Ust limit

Itki Kuvveti 0 1300(N)
Istikamet Diimeni -17° 17°
Kanatgik Diimeni -15° 15°
Yiikselis Diimeni -24° 24°

Tablo 2. 5000 ft yiikseklik i¢in parametre degerleri

Degisken Degeri Birimi
\ 122 knot
h 5000 ft
a -0.0204 rad
p 2.0767e-04 rad
0 -0.0204 rad
® 0.0103 rad
v 1.4776 rad
p 0.0106 rad/s
q 3.4859¢-05 rad/s
r 0.0016 rad/s
e -0.0096 rad
Oa 0.0029 rad
or 0.0030 rad
St 94.90 %

O A R
|[ZJ| = Aong IngI + Biong [5;] + Bguse ‘;le )
A h

B v

p a 8a u

| = A r + Bigs 5 + Bgust Wy (2)
0 0 ’

Burada Aiong Ve Biat Sistem matrislerini, Biong Ve Biar giris
matrislerini, Bgust Von Karman tiirbiilans modelinden elde
edilen bozucu girig matrisini temsil etmektedir. Ug, Wg, (g ise
ic eksende etki eden riizgar hizlarinin degerlerini
gostermektedir.

o1 Ve Je sirastyla itki ve yikselis diimeni degerleri
uzunlamasma eksen etrafindaki hareket icin kontrol
giriglerini temsil eder. V uzunlamasina eksendeki hizi, «
hiicum agisini, € yunuslama acgisini, h yiiksekligi, q ise
yanlamasina eksendeki acisal hiz degisim oranini gosteren
sistem durumlaridur.

da Ve Or ise yanlamasina eksen i¢in kanatgik diimeni ve
istikamet diimeni Kontrol girislerini gostermektedir. £ yana
kayma ag¢isini, p uzunlamasina eksendeki agisal hiz degisim
oranini, I dikey eksendeki agisal hiz degisim oranini ve @
yanlamasina eksendeki a¢1 degisimini gosteren Sistem
durumlaridir.

2.2 X-Plane ucus simiilatorii

X-Plane, Laminar Research tarafindan gelistirilmis,
Windows, Linux veya Mac OS isletim sistemlerine sahip
bilgisayarlara kurulabilen, ticari olarak temin edilebilen bir
ucus simiilatoériidiir.  Profesyonel pilotlar, havacilik
miihendisleri ve egitim kurumlari tarafindan egitim, ugus
testleri ve ugus simiilasyonlar1 i¢in kullanilir. Kullanicilar,
gercek diinya ugus senaryolarini taklit edebilir ve farkli hava
kosullarinda ugus deneyimleyebilirler. Gergek diinya ile
bilgi aligverisi yapilmasina imkan veren X-Plane, gercek
ucus deneyimine en yakin simiilasyonlarindan biri olarak
kabul edilmektedir ve havacilik endiistrisinde genis bir kabul
gormektedir. C/C++, MATLAB/Simulink ve Phyton gibi
programlama dillerine uyumludur ve veri alma ve gonderme
islemleri UDP vasitasiyla saglanmaktadir [24].

X-Plane ayarlarini yapmak i¢in oncelikle génderilmek
veya alinmak istenen verilerin X-Plane ugus simiilatoriinde
ve Simulink’te belirtilmesi gerekmektedir. Simiilasyon
ortaminda kullanilan alici ve verici fonksiyon bloklar1 ve
secilen veriler Sekil 1°de gosterilmistir.

Sekil 2°de gosterildigi gibi verilerin Simulink ortamina
aktarilabilmesi i¢in X-Plane ugug simiilatdriinde IP numarast
ve port degerleri ayarlanmalidir.

Verilerin UDP iizerinden gonderilmesi igin yapilmasi
gereken ayarlar Sekil 3'te gosterilmektedir. Veri giris/gikis
sekmesi, 133 farkli verinin Simulink {izerine UDP
aracilifiyla aktarilmasina izin vermektedir. Her verinin
yaninda dort adet kutucuk bulunmaktadir ve dordiinciisii
verileri UDP araciligiyla aktarmak icin kullanilmaktadir.
Segilen parametrelerin, Sekil 1'deki degerlerle ayni olmasi
gerekmektedir.

Sekil 4'te X-Plane'in riizgar hiz1, yonii ve tiirbiilans gibi
meteorolojik parametrelerin degistirilmesine izin verdigi
atmosfer Ozellikleri sayfas1 goriilmektedir. Bu sayfa, ugusun
gerceklestirilecegi yiikseklik degerine bagli olarak riizgar
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hizi, yonii ve tiirblilans degerlerini ayarlamaya olanak
tanimaktadir.

Jelev_single

Nailm_single
o oo UDPp
Nruddr single .

Select s

Rows
Nthrottle

function UDP = UDP_en:ode}ele\'_single,ai]m_sing]e,mddr_singlx,thmﬂle)
DATA= (68 65 84 65 60];
NULL= [0 192 121 19%6];
UDP_flightcon= [8 0 0 0 elev_single' ailrn_single' ruddr_single'
NULL NULL NULL NULL NULL];
UDP_flightcon2= [250 0 0 th'
NULL NULL NULL NULL NULL NULL NULLJ;
UDP= [DATA UDP _{flightcon UDP_flightcon2 |';
end

Sekil 1. MATLAB/Simulink alici/verici blok

TEEREY

Multiport Selector

[iipiayer | [Extern Visual | linstnictor | iPhone/ipad

up| selected togoto
SETDATAQUTRUT: Use this UDP datato drive

‘anything you can think off

P ——rT
Bro

12 Data Output

up to ancther selected to goto
SETDATA “ereen, Use this UDP data to drive:
anything you can think off
IFnam 15004 19 «
Bk \
UDP Ports

portthat n—%— 49000is
receive on 4
Lo

the default

UDP Ports.
0000, | 49001 JREEE
Rotihatwer™ 1’500 0 | 49000 ) send from o599 the default

00008
port that 49001 is
Sendiom . 200 | tnedetau mm,—m 4900215
sndloPadfom cocog e defaul

senafSiha o 82002 | e s
L]

Sekil 2. X-Plane UDP port ayar1

_Data I0put 6 Ouput.

] et B aisktie 8 grop
e = 3 0 0§ speets
LBRRR e 4 B B # Mach, Wi, G-load a2
2 AP A smstats
I - L Ll
ans [ 6 [ P A [ atmosphere: aircraft L e ARRA
) B & frmosphere: weather trol f
RS brorrae e || 7 B B B B system pressures o 1136 B B ) onnunciators: genend
BB BB pstem pressures TAL vert thrust vects mggggmmmw
Lt trustvects 115 annunciator: engine
dnaAA bsicoens | 8 F B B B joystick ail/elv/rud en cyclc dsc tits
AP EI A v it com 9 F B B B other flight control evnc s 11651 E ) Y sttt s
1B BB B frsa avew sl AL kn cycc tapping 1176 B A B sutopit modes
HBE B8 [oemspima | 10 F B B B art stab ailfelv/rud | el tapping 1187 B A B sutopiot vatues
68 [S]=1<]=1 TV 11 [ B B B flight con ailfelv/rud e inas B ) Y wespn stotus
effect drog, wings B
{R58Rpr A et
a foct i, stabs 3 roarsa
ol G | 22 A B B B wing sweep/thrust vect bl =
1 =Eg= nouarveiciies | 13 ) [ B B trim/flap/slat/s-brakes  ba efect wasn, stabs ARAA
1 ch. o, hesaings ertecti, BB B B icing sttus .
JEERE e | 10 B BB seatorakes e SRSRRG
1B BB B fag compass. B B B B waming status.
gt BA BB fitesianiess
e gggg . loo, aitude 15 [ B B B angular moments g drag -
2 . v it troveie o1t 129 [ —
16 1 B ) ® angular velocities éno IR Gt ioaie
A BB fipines it 1318 B B A ground ocaton
A RRRl 17 @ B B © pitch, roll, headings |, e =
24 FI BB B Jipines: ot 18 [ B B B AoA, side-slip, paths V172 frequency 132A A B A cimb stats
112085 13301 OV OV Y et stats
[S1sI=e] 19 [ B B B mag compass L detectons | | Loz
2 hrottic sctuat V2 delections. 1 Sraptic Dy n Do See
Ugggg 172 stus. Intemet via UDP"
2 st € sotus ~o08.
ZRBRR e B 20 ) B ¥ 1at, lon, altitude i P
30 [ B ) ) corb heatseting 21 B B © loc, vel, dist traveled (DR status: detai: P propeliers _oen.
31 B 5 0 3 cow iap setting. JRKER status: detait: ) wings. diskrate] 990 fsec
2888 deta, B sabs & msc o99

Sekil 3. X-Plane gonderilecek veri ayar1

00000
Onind layes 05,000 1 (MSL) dir (mag)
ooooe

o

wind speed — (kt)
o

W:Rg gust —o (kt)

Sekil 4. X-Plane atmosferik 6zellikler

2.3 Model ongériilii kontrol (MPC)

Model ongoriilii  kontrol, model tabanli olarak
gelistirilen, sistemi g¢evrimici bir optimizasyon problemi
olarak ele alan ve sistemin gelecek cevaplarim ve kontrol
girislerini sistemin modeline ve performans 6l¢iitlerine gore
tahmin eden kontrol yontemidir [25]. Optimizasyon temelli
yontemler kullanilarak belirlenen kisitlar dahilinde maliyet
fonksiyonunun minimum degerde tutulmasi amaglanir [26].

Sistemin ayrik zamanli durum uzay modeli agagidaki
gibidir.

x(k+ 1) = Agx(k) + Bqu(k) + Bgysed (k) 3)
y(k+1) =Cax(k)
Burada Aq ve By Denklem (3)’te verilen Ajong V€ Biong
matrisleridir. Sisteme bozucu eklenerek olusturulmus durum
uzay modeli (4)‘te verilmistir.

x(k+1) = ﬁ)d Bglust] [383 + [Bod] [u(ok)]

(4)

yket)=lCa 1[50

MPC formiilasyonu i¢in diizenlenmis genel durum uzay
modeli (4)’te verildigi gibidir.

Kontrol Sinyali Sistem Durumlari

Sistem

MPC Kontrolor

Optimizasyon

Sekil 5. MPC sisteminin blok diyagram

Model
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Ayrik zamanli durum uzay modelinin tahmin ufku (N)
degerine goére diizenlenmis durum uzay modeli (5)’da
verilmigtir.

Xdev = Axo + Buref — Xref (5)

Burada A ve B degerleri (6) ve (7)’de gosterildigi sekilde
hesaplanmaktadir.

A
AZ
A= i ®
AN-
AN
/ B 0 0 0\
R AB B P
B=]| st N ~ 0 0] (7
AN—2B . B 0
\AN‘lB AN?B AB B/

Tahmin ufku boyunca olusturulan durum uzay modeline
bagli maliyet fonksiyonu (8)’de verilmistir.

J= ZXgerx + X;Qva + uTQuu 8)

Burada Xge, = X; — Xy, sistem durumlart hatasini ve

u kontrol sinyalini géstermektedir. Referans durumlar Xres
(9)’da gosterildigi gibidir.

xref,o
xref,l

9)

Xref =

xref,N—l

Durum agirhlk matrisleri @, = 0,Q, >0veS >0
pozitif taniml olmak iizere (10) ve (11)’de verilmistir.

Q. 0 - 0 0
SRR

- (]_())
o 0 . o 0)
o 0 . o0 s
Q. 0 - 0 0
0 Qu P
O,=|: -~ =~ 0 o (11)
o 0 .. @ O
o 0 .. 0 @

Denklem (8)’de yer alan maliyet fonksiyonu X, = Bv
olacak sekilde Denklem (12)’teki gibi kuadratik bigime
doniistirilmektedir.

minJ = v"Hv + hTv
v
s.t. (5) (12)
Lv<bh

Denklem (12)’de yer alan matrisler H = BTQ,.B + Q, ve
h = XL,,Q,B olmaktadir.

3 Bulgular ve tartiyma

Bu ¢alismada, Cessna 172 ugagimin PID ve MPC ile hiz
kontroli  uygulamast ~ SIL ~ benzetim  ortaminda
MATLAB/Simulink ve X-Plane 10 ucus simiilator
platformlar1 kullanilarak incelenmigtir. Cessna 172 hava
aracinin dogrusal olmayan modeli, yiikseklik 5000 ft ve hiz
degeri 80 knot olarak belirlenen trim noktasina gore dogrusal
bir modele doniistiiriilmistiir. Hiz kontrol6rii tasarimi
uzunlamasina eksende gergeklestirildigi i¢in hava aracinin
5000 ft yiikseklikte diiz ugus yaptig1 varsayimi yapilmistir.
Hiz kontrolciisiiniin girigi hava aracinin hizini kontrol etmek
icin kullanilan motor gaz kolundaki sapmadir. Cessna
172’nin hizinin 80 knot, riizgar hizinin 0 knot ve yiiksekligin
5000 ft oldugu kosullarda X-Plane ugus simiilatoriindeki
gorseli Sekil 6' da verilmistir. Tasarlanan kontrolérler,
oncelikle riizgarsiz, ardindan riizgarli atmosferik kosullar
altinda test edilmistir.

MPC kontrolde Cessna 172 u¢aginin uzunlamasina eksen
matematiksel modeli kullanmilmustir. Sistemin giris ve
cikisindaki fiziksel kisitlar dikkate alinarak olusturulan
¢evrimigi optimizasyon probleminin ¢éziimii igin quadprog,
MpcActiveSet, qp-OASES, CasADI ve CVX gibi solverlar
kullanilmaktadir.  Cevrimi¢i  olarak  gerceklestirilmesi
gereken SIL ve gercek zamanli uygulamalarda CVX, qp-
OASES ve CasADI uygun olmamakta veya hiz acisindan
yetersiz kalmaktadir. Bu sebeple bu ¢alismada quadprog
tercih edilmistir.

Sekil 6. X-Plane Cessna 172 goriintiisii

Bu c¢alismada, tahmin ufku degeri 20 olarak
belirlenmistir ve gaz kolundaki sapmanin hiz kontrolciisiinde
0 ile 1 arasinda degismesi gerekmektedir. Bu gereksinim,
MPC maliyet fonksiyonuna giris kisit1 olarak dahil
edilmistir. Tasarlanan hiz kontrolciilerinin verilen referansi
takip etme sonuglari Sekil 7' de gosterilmektedir.
Simiilasyonda Cessna 172 hava araci i¢in hiz referanst 50.
saniyede 80 knot'tan 120 knot'a yiikseltilmistir. MPC,
kontrol sinyalini basarili bir sekilde 0 ile 1 arasinda tutarken
PID kontrolciiniin hiz referansi degistiginde, gaz kolundaki
sapmanin degerini kisitlar i¢inde tutma konusunda basarili
olamadigi goriilmektedir.
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Riizgarh ve tiirbiilansli hava kosullarinda ger¢eklesen
ucuslarda, tasarlanan kontrolcii sisteminin bu etkilere karsi
dayanikli olmasi gerekmektedir. 12 knot ve 25 knot riizgér
hiziyla yapilan simiilasyon g¢aligmalarmin sonuglart Sekil
8'de sunulmustur. Sistemde riizgar bozucu etkisi varligina
ragmen, MPC’nin basarili bir gekilde hiz referansini takip
ettigi goriilmektedir.

Sekil 9’da ise 5 knot riizgar hiz1 etkisi altinda MPC ve
PID sonuglart karsilagtirmali olarak gosterilmistir. Hava
aract 80 knot hiz ile baglamistir ve 50. saniyede hiz referansi
100 knot degerine ¢ikarilmistir. Sekilden de goriildiigii lizere
5 knot riizgar hiz1 bozucusu etkisi altinda MPC hiz referansi
takibinde daha iyi sonuglar vermistir.

120 =
_g 100 Referans
=~ y MPC
T .
80 PID
60 . , , ,
(0] 20 40 (a) 60 80 10¢
40 T T T T T T T T T
= 20 B
>
=
& o . A
= 0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 10¢
[ 1.5 T r T T T T T T T
§ ol | ]
& og (——weo] |
05 , . \ . , . , n n
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90
(b)
Zaman(sn)

Sekil 7. (a) Hiz referans: takibi (b) Kontrol sinyali

40
2 301 1
<
N
T 20 1
©
g 10f g
S
24

0 " . .
0 20 40 60 80 100 120
Hiz Referansi
110 - MPC 1

= . L5, .
5] 100 - V
=
N 90
T

80

70 . . . \ .

0 20 40 60 80 100 120

Zaman(sn)

Sekil 8. Cesitli riizgar hizlarinda simiilasyon sonuglari

110
100 - -
2 % / Referans | -
It / ——MPC
T 30—/ PID
70+
0 20 40 60 80 100
(a)

15 . ;

N ]
= ]
g
£ o : -
%’ 0 20 40 60 80 100
R MPC| 1
o
X 05PN |

0 . ‘ ‘ ‘

0 20 40 () 60 80 100

Zaman(sn)

Sekil 9. 5 knot riizgar etkisinde a) Hiz referansi takibi b)
Kontrol sinyali

4  Sonuclar

Bu caligmada, Cessna 172 hava araci igin
MATLAB/Simulink ve  X-Plane ugus simiilatorii
kullanilarak SIL benzetim ortaminda hiz kontrolciisii
caligsmalari gerceklestirilmistir. SIL ortaminda
gerceklestirilen Onceki ¢aligmalardan farkli olarak bu
calismada hiz kontroliinde riizgar bozucu etkisi altinda MPC
kontrolcii uygulanmistir. Dogrusal matematiksel model
kullanilarak  gergeklestirilen MPC, PID kontrolciiyle
kargilagtirildiginda, MPC’nin giris kisit1 olarak uygulanan
gaz kolundaki sapma degerinin limitleri arasinda bir kontrol
sinyali ile daha basaril bir sekilde referans takibi yapabildigi
goriilmiistiir. Ayrica, ¢evrimigi bir ydntem olmasinin
avantaj1 olarak bozucu etkilerin listesinden gelme konusunda
da tstiin oldugu sonuglarda gosterilmistir.

Tesekkiir
Bu makale, birinci yazarin doktora tezinden tiretilmistir.

Cikar catismasi
Yazarlar ¢ikar catigmasi olmadigint beyan etmektedir.

Benzerlik oram (iThenticate): %11

Kaynaklar

[1] A. Kaviyarasu, A. Saravanakumar and M.
Logavenkatesh, Software in Loop Simulation based
Waypoint Navigation for Fixed Wing UAV, Defence
Science Journal, 71 (4), pp. 448-455, 2021. https://
doi.org/10.14429/dsj.71.16164

[21 M. A. Tahir, I. Mirand T. U. Islam, A review of UAV
platforms for autonomous applications: comprehensive
analysis and future directions, IEEE Access, 11, pp.
52540-52554, 2023. doi:10.1109/ACCESS.2023.3273
780.

[3] L. Yu, G. He, S. Zhao, X. Wang and L. Shen, Design
and Implementation of a Hardware-in-the-Loop
Simulation System for a Tilt Trirotor UAV, Journal of

323



NOHU Miih. Bilim. Derg. / NOHU J. Eng. Sci. 2024; 13(1), 318-324
Z. Kuzu, F. Yildiz Tas¢ikaraoglu

[4]
(5]

6]

[7]

(8]

[0l

[10]

[11]

[12]

[13]

[14]

AdvancedTransportation, 2020. https://doi.org/10.11
55/2020/4305742

K. P. Valavanis and G. J. Vachtsevanos Introduction
Handbook of Unmanned Aerial Vehicles 2015.

D. Sartori, F. Quagliotti, M. J. Rutherford and K.P.
Valavanis, Design and development of a backstepping
controller autopilot for fixed-wing UAVs, The
Aeronautical Journal, 125 (1294), pp. 2087-2113,
2021. d0i:10.1017/aer.2021.53

M. G. Michailidis, M. J. Rutherford and K¢ P.
Valavanis, A Survey of Controller Designs for New
Generation UAVs: The Challenge of Uncertain
Aerodynamic Parameters, International Journal of
Control, Automation and Systems, pp. 1-16, 2019.
https://doi.org/10.1007/s12555-018-0489-8
T.E.Fraire, A. Dzul, F. C.Martinez, and W. Giernacki,
Real-time Implementation and Flight Tests using
Linear and Nonlinear Controllers for a Fixed-wing
Miniature Aerial Vehicle (MAV). Int. J. Control
Autom. Syst., 16, 392-396, 2018. https://doi.org/
10.1007/s12555-016-0590-9

Y. C. Wang, W. S. Chen, S. X. Zhang, J. W. Zhu and
L. J. Cao, Command-filtered incremental backstepping
controller for small unmanned aerial vehicles. Journal
of Guidance, Control, and Dynamics, 41 (4), 954-967,
2018. https://doi.org/10.2514/1.G003001

A. Brezoescu, T. Espinoza, P. Castillo and R. Lozano,
Adaptive Trajectory Following for a Fixed-Wing UAV
in Presence of Crosswind, J Intell Robot Syst, 69:257—
271,2013. https://doi.org/10.1007/s10846-012-9756-8
A.T. E. Fraire, Y. Chen, A. Dzul and R. Lozano, Fixed-
wing MAV adaptive PD control based on a modified
MIT rule with sliding-mode control, International
Conference on Unmanned Aircraft Systems (ICUAS),
pp. 1647-1656, Miami, FL, USA, 2017

Z. Latif, A. Shahzad, A. I. Bhatti, J. F. Whidborne and
R. Samar, Autonomous Landing of an UAV Using Hoo
Based Model Predictive Control, Drones 6, 2022.
https://doi.org/10.3390/drones6120416

H. Zhuang , Q. Sun, Z. Chen and X. Zeng , Robust
adaptive sliding mode attitude control for aircraft
systems based on back-stepping method, Aerospace
Science and Technology, 118, 1-18, 2021. https://doi
.0rg/10.1016/j.ast.2021.107069

U. Gunes, A. Sel, C. Kasnakoglu and U. Kaynak,
Output Feedback Sliding Mode Control of a Fixed-
Wing UAV Under Rudder Loss, AIAA Scitech 2019.
https://doi.org/10.2514/6.2019-0911

L. Cavanini,G. Ippoliti and E. F. Camacho, Model
Predictive Control for a Linear Parameter Varying
Model of an UAV, Journal of Intelligent & Robotic
Systems,101:57,2022. https://doi.org/10.1007/s10846-
021-01337-x

[15]

[16]

[17]

(18]

[19]

[20]

[21]

[22]

[23]

[24]

[25]

[26]

S. R. Movahhed and M. A. Hamed, Output tracking of
a 6-DOF flying wing UAV in longitudinal motion using
LQR optimized sliding mode control with integral
action,7th International Conference on Control,
Instrumentation and Automation (ICCIA), pp. 1-
5,2022. doi: 10.1109/1CCIA52082.2021.9403604

M. Mammarella and E. Capello, A Robust MPC-based
autopilot for mini UAVs, International Conference on
Unmanned Aircraft Systems (ICUAS), pp. 1227-1235,
2018.https://doi.org/10.1109/ICUAS.2018.8453290
H. Ulker, C. Baykara and C. Ozsoy, Design of MPCs
for a fixed wing UAV, Aircraft Engineering and
Aerospace Technology, 89(6), pp.893901, 2017. https:
/ldoi.org/10.1108/AEAT-08-2015-0198

Nelson, R. C. (2007). Flight Stability and Automatic
Control, 2nd ed., McGrawHill, New York

Chen, P.; Zhang, G.; Li, J.; Chang, Z.; Yan, Q. Path-
Following Control of Small Fixed-Wing UAVs under
Wind Disturbance. Drones, 7,253,2017. https://doi.org/
10.3390/drones7040253

Li, F.; Song, W.P.; Song, B.F.; Jiao, J. Dynamic
Simulation and Conceptual Layout Study on a Quad-
Plane in VTOL Mode in Wind Disturbance
Environment. Int. J. Aerosp. Eng., 2022, 5867825.

Y. Cantas and A. Akbulut, Sabit kanatli hava araglar1
i¢in otopilot tasarimi ve benzetimi, Politeknik Dergisi,
25(4), 1523-1534, 2021. doi:10.2339/politeknik.89479
6

E. Cetin, System identification and control of a fixed
wing aircraft by using flight data obtained from x-plane
flight simulator, The Degree of Master of Science, The
Graduate School of Natural and Applied Sciences of
Middle East Technical University, Tiirkiye, 2018.

J. Smith, J. Su, J. C. Liu and W. H. Chen, Disturbance
observer based control with anti-windup applied to a
small fixed wing UAV for disturbance rejection,
Journal of Intelligent & Robotic Systems, 88, pp. 329-
346, 2017. https://doi.org/10.1007/s10846-017-0534-5
E. Ersoy and M. K. Yal¢in, Designing autopilot system
for fixed-wing flight mode of a tilt-rotor UAV in a
virtual environment: X-Plane, International Advanced
Researches and Engineering Journal, 2 (1),33-42, 2018.
S. Mathisen, K. Gryte, S. Gros, et al. Precision Deep-
Stall Landing of Fixed-Wing UAVs Using Nonlinear
Model Predictive Control. J Intell Robot Syst 101 (24),
2021. https://doi.org/10.1007/s10846-020-01264-3

U. Dursun, F. Y. Tascikaraoglu and 1. Ustoglu, An
algebraic and suboptimal solution of constrained model
predictive control via tangent hyperbolic function.
Asian Journal of Control, 23 (5), 2420-2430, 2021.
https://doi.org/10.1002/asjc.2357

324


https://doi.org/10.11%2055/2020/4305742
https://doi.org/10.11%2055/2020/4305742
https://doi.org/10.2514/1.G003001
https://doi.org/10.1007/s10846-012-9756-8
https://doi.org/10.3390/drones6120416
https://www.sciencedirect.com/journal/aerospace-science-and-technology
https://www.sciencedirect.com/journal/aerospace-science-and-technology
https://arc.aiaa.org/doi/abs/10.2514/6.2019-0911
https://arc.aiaa.org/doi/abs/10.2514/6.2019-0911
https://arc.aiaa.org/doi/abs/10.2514/6.2019-0911
https://arc.aiaa.org/doi/abs/10.2514/6.2019-0911
https://doi.org/10.2514/6.2019-0911
https://www.emerald.com/insight/search?q=Hakan%20%C3%9Clker
https://www.emerald.com/insight/search?q=Cemal%20Baykara
https://www.emerald.com/insight/search?q=Can%20%C3%96zsoy
https://www.emerald.com/insight/publication/issn/0002-2667
https://www.emerald.com/insight/publication/issn/0002-2667
https://doi.org/10.1108/AEAT-08-2015-0198
https://doi.org/10.1108/AEAT-08-2015-0198
https://doi.org/10.1002/asjc.2357

	1 Giriş
	2 Materyal ve metot
	2.1 Cessna 172 matematiksel modeli
	2.2 X-Plane uçuş simülatörü
	2.3 Model öngörülü kontrol (MPC)

	3 Bulgular ve tartışma
	4 Sonuçlar
	Teşekkür
	Çıkar çatışması
	Benzerlik oranı (iThenticate): %11
	Kaynaklar

