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OZET

Bu caligma, hibrit insansiz hava aracimin (HIHA) tasarimi, matematiksel olarak modellenmesi, denetimci tasarimini ve
dongiide donanim testlerinden olugmaktadir. Sabit kanatli hava araci olarak uzaktan kumandali E-Flite Apprentice
marka model ugak se¢ilmis ve saside yapilan degisikler ile dikey inis kalkis 6zelligi kazandirilmistir. Bu tarz hibrit bir
sistem, doner kanatli sistemlerde oldugu gibi herhangi bir piste ihtiyag duymadan dikey olarak inis kalkig
yapabilmekte ve sabit kanatli sistemler gibi sabit kanat ucus gergeklestirebilmektedir. Bu hibrit sistemi matematiksel
olarak modelleyebilmek icin HIHA nin sabit ve hareketli bilesenlerine yonelik sistem tanilama islemlerinin yapilmasi
gerekmektedir. Hava aracinda dikey kaldirma ve yatay itki kuvvetlerinin iiretimi i¢in fircasiz motorlar; kanatgik, yatay
diimen ve dikey diimen gibi kontrol yiizeylerinin denetimi i¢in ise servo motorlar kullanilmaktadir. Firgasiz motorlara
yonelik sistem tanilama ¢alismalari i¢in bir itki 6l¢iim sistemi, servo motorlarin sistem tanilama ¢aligmalari i¢in ise bir
ac1 dlciim sistemi kullanilmaktadir. HIHA nin kiitle eylemsizlik momentleri ise cift telli sarka¢ deneyi yapilarak
bulunmaktadir. HIHA, Matlab/Simulink ortaminda, deneysel olarak hesaplanan, sisteme &zgii parametreler
kullanilarak modellenmektedir. HIHA, dikey kalkis-inis, sabit kanat — déner kanat ugusu arasinda gegis ve sabit kanat
ucusu olmak iizere {i¢ ana ugus moduna sahiptir. HTHA otopilot algoritmas: olarak oransal-integral-tiirevsel (P1D) ve
dogrusal aktif bozucu s6niimleme (LADRC) tip denetimci algoritmalari gelistirilip, performanslari kiyaslanacaktir.

Anahtar kelimeler: Hibrit, PID, LADRC, VTOL, Sabit- Doner Kanat

HYBRID STABILIZATION OF ATTITUDE DYNAMICS OF A FIXED AND
ROTARY WING AIR VEHICLE

ABSTRACT

The aim of the current study is to introduce an overview about the design, manufacturing and testing of a Hybrid Air
Vehicle (HAV). The designed vehicle will have the ability to vertically takeoff and landing in addition to fly
horizontally as a fixed wing aircraft. A remotely piloted model aircraft (E-Flite Apprentice Model Plane) is selected
for the initial tests and it is modified for the current purpose. A thrust measurement setup is used to obtain the thrust
characteristics of the motors which are used in the model aircraft for system identification. Another test stand is also
designed and manufactured to test the servo motor responses at the control surfaces of the HAV. Inertia tensor of the
HAV is obtained experimentally by means of bifilar pendulum test method. The wing of the aircraft will be tested in
the Im x 1m test section wind tunnel of Aerospace Engineering Department of METU to obtain aerodynamic
characteristics. By means of experimentally identified system parameters, the HAV is modeled in Matlab/Simulink
environment mathematically. The HAV has three main operating modes such as vertical takeoff and landing, transition
to fixed wing flight or vice versa, and fixed wing flight. Combinations of a Linear Active Disturbance Rejection
Controller (LADRC) and a Proportional Integral Derivative (PID) based control topologies will be designed for
operating modes. To observe performance and enhance the developed system models and controllers, hardware in the
loop tests will be done by means of a Flight Motion Simulator (FMS) of ROKETSAN Missile Inc.

Keywords: Hybrid, PID, LADRC, VTOL, Fixed Wing, Rotary Wing
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1. GIRIS

Insansiz hava araclar1 giiniimiizde birgok sivil ve
askeri uygulama icin kullanilmaktadir (Kurtulus
vd., 2010; Kurtulus, 2011). Hava araclar1 genel
olarak doner kanathi (Dang, 2014; Altug, Dilshan,
2013; Bae, 2007; Tekinalp vd., 2015; Sahin vd.;
2015; Guclu vd. 2016; Kaya vd, 2016) ve sabit
kanatli (Ahmed, Kohno,2014; Baek, 2013; Dahsyat,
2012; Mutlu vd., 2012, 2013; Onen vd., 2014;
Yayla vd. 2013, 2014; Senipek vd., 2013) olmak
iizere iki ana grupta incelenebilmektedir. Hava
araglarinin kanat yapilarina gore avantajlart ve
dezavantajlart bulunmaktadir. Sabit kanatli hava
araclari, basit bir sasi ve uzun ugus siiresine
sahiplerdir. Ayrica, doner kanatli hava araglarina

Doner
kanatlar

kullanilarak

dikey kalkis sabit kanat

ucusa gegis

Sekil 1: HTHA nin Ugus Fazlar

‘+x

+Z%

Sekil 2: Sabit ve Doner Kanatli Hava Araglarinin Birlesimi

2. SISTEM TASARIMI

HIHA’nin yuvarlanma, yunuslama, istikamet ve
yiikselis durumlar1 doner kanat modunda doner
kanatlar ile sabit kanat modunda ugarken ise sabit
kanatlar ile kontrol edilmektedir. HTHA nin fiziksel
yapisi, Sekil 2°den de goriildiigii tizere, sabit ve
doner kanatli hava araglarimin birlesiminden
olusmaktadir.

HIHA’nin eyleyicileri ve kontrol yiizeyleri Sekil
3’te gosterilmektedir. 1, 2, 3 ve 4 numara ile

Sabit kanat

yatay ucus
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kiyasla, giic harcamadan (siiziilerek) daha fazla yiik
tastyabilmektedirler. Sabit kanatli hava araclarinin
dezavantaj1 ise inis ve kalkis i¢in bir piste ihtiyac
duymalaridir. Doner kanatli hava araglarinin
avantaji ise dikey inis — kalkis yapabilmeleri ve
havada asil1 kalabilmeleridir. Bunun yaninda, diisiik
ucus hizi, kisa menzil ve havada kalis siiresi gibi
dezavantajlart vardir. Bu g¢alismanin amaci, daha
karmagik bir yapi, agirlik ve daha fazla siirtiinme
gibi dezavantajlar olmasina ragmen (Green, 2006;
Osder, 1994), sabit ve doner kanath hava
araglarinin  avantajlarri tek  bir  sistemde
birlestirmektir. HIHAnin sahip oldugu ugus fazlari
Sekil 1°de verilmistir.

Sabit kanat
ucustan,
déner
kanat

ugusa gecis

o =

= | lanlarak
dikey inig

gosterilen eyleyiciler,
kullamlan, HIHA nin dikey inis kakis dzelligi icin
kullanacagi motor-pervane giftleridir (Altug, 2013).
5 numara ile gosterilen eyleyici, HIHA’nin sabit

doner kanat platformda

kanat ugusu sirasinda, itki olusturmak icin
kullanacagr motor-pervane ciftidir. 6, 7, 8 ve 9
numara ile gosterilen eyleyiciler kontrol yilizeylerini
hareket ettirmek i¢in kullanilmaktadir. Sistemin
yuvarlanma, yunuslama ve istikamet dinamiklerinin
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denetimi igin sirasiyla 10, 11 ve 12 numarali
kontrol ytizeyleri kullanilmaktadir.

Sekil 3: HIHA’min Eyleyicileri ve Kontrol
Yiizeyleri

3. SISTEM TANILAMA

Hava aracna yonelik denetimci  tasarimi
yapabilmek ve sistem davranigini

gozlemleyebilmek amaciyla, sistemin matematiksel
modeline  ihtiyag  vardir.  Sistem tamlama
asamasinda, kontrol tahrik sistemi karakteristigi,
kiitle momenti, tiirev sabitleri, yapilacak olan
deneysel c¢aligmalar sonucunda belirlenmektedir
(Mettler, 2013). Deneysel ve donamim ile
etkilesimli ¢aligmalarda, komut gonderme ve veri
toplama islemleri i¢in LabVIEW  yazilim
kullanilmaktadir (Huang, 2012). HIHA sistemi, alt
sistemlere ayrilmakta ve alt sistem bazinda tanilama
islemi  yapilmaktadir. Tim alt sistemlerin
tanilanmasinin ardindan sistem seviyesi tanilama
tamamlanmig olacaktir. Bu kapsamda, sistem
seviyesi HIHA parametre tanilama igin, itki iliskisi,
ac1 iligkisi, kiitle eylemsizlik momenti ve tiirev
sabitleri alt parametreleri tamlanmalidir. So6z
konusu parametreler deneysel olarak
tanilanmaktadir.

3.1. itki Mliskisi

Hibrit hava aracina itki ve kaldirma kuvveti
saglamak icin fir¢asiz motorlar kullanilmaktadir
(Li, 2008; Li, 2012). Fir¢asiz motorlara donii
hareketi saglamak icin elektronik hiz kontrolciileri
kullamilmaktadir. Elektronik hiz kontrolciileri,
kendisine referans olarak gonderilen darbe genislik
modiilasyon sinyalini {i¢ fazli siniis komiitasyonuna
cevirerek fircasiz motorlara referans hiz bilgisi
gondermektedir. Darbe genislik sinyali ile firgasiz
motorlar arasindaki itki iligkisini elde etmek igin
Orta Dogu Teknik Universitesi, Elektrik —
Elektronik Miihendisligi Boliimii’nde bulunan itki
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Olglim diizenegi kullanmilmigtir. Referans darbe
genislik sinyal bilgisi, iiretilen itki ve motor-
pervane ciftinin agisal doniis hiz bilgileri itki 6l¢tim
sistemi yardimi ile gercek ve es zamanli olarak
kayit edilebilmektedir. itki 6l¢iim sistemi

Sekil 4’te gosterilmektedir.

Sekil 4: Ttki Ol¢iim Sistemi

Daha o6nce de bahsedildigi gibi dikey kaldirma
kuvveti i¢in dort motor pervane ¢ifti, yatay itki
kuvveti  igin  bir motor pervane  gifti
kullanilmaktadir. itki kuvveti saplamak igin bir
firgasiz motor ve 11x8" bir pervane ¢ifti, kaldirma
kuvveti saglamak i¢in T-Motor U3 KV700 fir¢asiz
motor ve 13x4.4" pervane ¢ifti kullaniimaktadir.
Yatay motor pervane giftine ait ¢alisma dolulugu
oranina karsilik itki ve acisal hiz grafikleri sirasiyla
Sekil 5 ve

Sekil 6’da verilmektedir.

Cahsma Dolulugu - itki Kuvveti
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Sekil 5: Calisma Dolulugu Oram — Itki Grafigi
(YYatay Pervane)
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Calisma Dolulugu - Agisal Hiz
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Sekil 6: Calisma Dolulugu Oram1 — Acisal Hiz
(atay Pervane)

Dikey motor pervane giftine ait ¢alisma dolulugu
oranina karsilik itki ve agisal hiz grafikleri sirasiyla
Sekil 7 ve Sekil 8°de verilmektedir.

Calisma Dolulugu - Kaldirma Kuvveti
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Sekil 7: Calisma Dolulugu Oram1 — Kaldirma
Kuvveti (Dikey Pervaneler)
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Sekil 8: Calisma Dolulugu Oram1 — Agisal Hiz
(Dikey Pervaneler)

Elde edilen veriler kullanilarak, yatay ve dikey
eksende acisal hiz, kaldirma ve itki kuvvet
formiilleri asagidaki gibi elde edilmistir(Bagint1 1-
4).

FE, = —0.0017.dt3 + 0.2993.dt? )
+ 0.6369.dt + 2.7543
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F, = —0.0008.d¢® + 0.1721. d¢t>
+ 4.4870.dt )
—10.6844

Q, = 0.0116.dt3 — 2.0605. dt?
+ 155.5409. dt ©)
—899.4160

Q, = 0.0029.dt3 — 1.0261. dt?
+161.2777.dt (4
—1100.3549

Pervanelerin aerodinamik yapisindan otiirii, doniis
yonlerinin ters istikametinde siiriiklenme momenti
olusmaktadir (Ravikiran, 2004). Bu moment degeri
pervanelerin siiriiklenme moment sabitleri ve agisal
hizlart kullanilarak hesaplanabilmektedir.
Siirtiklenme moment sabitinin bulunabilmesi igin
oncelikle, kaldirma kuvveti sabiti hesaplanmali ve
ikili arasindaki iliski kullanilmalidir (Giigld, 2012).

[SHIRS
|

58 Q)

b: kaldirma kuvveti sabiti

d: siiriiklenme moment sabiti
Kaldirma kuvveti sabiti pervaneler tarafindan
tretilen kaldirma kuvveti ve acisal hizlar
arasindaki baginti kullanilarak
hesaplanabilmektedir (Bagnti 6).

F1,2,3,4 = b1,2,3,4- Q%,2,3,4 (6)

Siirliklenme moment sabitinin de hesaplanmasinin

ardindan, siiriklenme momenti
hesaplanabilmektedir (Bagmnti 7).
Mys34 =d1234 Q%,2,3,4 (7

Tanilanan kaldirma kuvveti ve siiriiklenme moment
sabitleri, bilgisayar ortaminda, sistem tarafindan
tretilen kaldirma kuvvetinin ve siiriiklenme
momentinin hesaplanmasi i¢in kullanilmaktadir.
Fircasiz motorlar ile pervaneler arasinda herhangi
bir disli aktarimi bulunmamaktadir. Bu bagintilar

kullanilarak, sabit ve doner kanatli yapilarda
kullanilan  fircasiz  motorlar Matlab/Simulink
ortaminda modellenmektedir.

3.2. Aq lliskisi

Hibrit hava aracinin kontrol yiizeyleri servo

motorlar ile hareket ettirilmektedir. Servo motorlar
darbe geniglik modilasyonu (PWM) sinyali ile
siriilmektedir. PWM sinyali ile servo motorlarin
acisal pozisyonu arasinda dogru orantili bir iligki
vardir. Bu iliskinin ¢ikarilabilmesi igin ag1 6l¢lim
diizenegi tasarlanmis ve tiretilmistir (Sekil 9).
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Savdx SH-0255MG
Angle measurement Apparatus

Sekil 9: Servo Motor Agisal Pozisyon Olgiim
Aparati

Kontrol yiizeyleri ile PWM sinyali arasindaki
bagintilar Tablo 1°de verilmistir.

Tablo 1: Kontrol Yiizeyleri, Pozisyon Araliklar1 ve
Sinyal Bagintilar1

Kontrol Pozisyon dt aralig1 | Baginti
Yiizeyi Araligi (°) | (%)
p
Kanatgik +28 = 0.56dt
— 28
irtifa p
N . +22 0-100 = 0.43dt
Diimeni
—22
Istikamet p
N . +15 = 0.30dt
Diimeni
- 15
dt: ¢aligma dolulugu orani
p: agisal pozisyon
3.3. Kiitle Eylemsizlik Momenti
Kiitle eylemsizlik momentleri sistemin

modellenmesine biiyiik 6neme sahiptir. Hibrit hava
aracinin  kiitle eylemsizlik momentleri ¢ift telli
sarka¢ deneyi ile deneysel olarak hesaplanmaktadir
(Then, 1970; Jardin, 2009). Bu yontemde, sistem
astlmakta ve sallanmaktadir. Salinim eksenindeki
acisal hiz ve salinim periyodu, sistem iizerine
monteli bir ataletsel Ol¢lim birimi ile gergek
zamanli olarak oOl¢iilmektedir. Sistemin salinim
eksenindeki kiitle eylemsizlik momenti Bagint1 8
yardimu ile bulunabilmektedir.

[ e

J: Kiitle eylemsizlik momenti
T,,: Salinim periyodu

mg: Sistemin agirhig

R: Teller aras1 mesafe

L: Tellerin uzunlugu
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Deneyler sonucunda elde edilen kiitle eylemsizlik
moment degerleri Tablo 2°de verilmektedir.

Tablo 2: Kiitle Eylemsizlik Moment Degerleri

Eksen Kiitle Eylemsizlik Momenti(kgm?)
X 1.7096
y 1.4035
z 0.7207

3.4. Tiirev Sabitleri

Sistemin farkli ugus hizlarinda, hiicum agilarinda ve
kontrol ylizeyi pozisyonlarinda iirettigi acrodinamik
kuvvet ve momentleri hesaplayabilmek i¢in sisteme

O0zgli  tirev  sabitlerinin  deneysel  olarak
hesaplanmasi  gerekmektedir. ~ Bu  sabitleri
hesaplayabilmek icin Orta Dogu  Teknik
Universitesi Havacilik ve Uzay Miihendisligi
Boliimii’nde bulunan riizgar tiinelinin
kullanilacaktir (Bennett, 1978; Lessing, 1954).

Sistem kanadi,

Sekil 10°da gosterilen riizgdr tiinelinde farkli
serbest akig hizlarinda, hiicum agilarinda ve kontrol
yiizeyi pozisyonlarinda test edilecek ve ilgili tiirev
sabitleri deneysel olarak hesaplanacaktir.

Sekil 10: Riizgar Tiineli

4. MODELLEME VE BENZETIM

HIHA’y1r Simulink ortaminda modelleyebilmek
icin, Matlab/Simulink kiitiiphanesinde bulunan, altt
serbestlik dereceli hareket denklemlerinin igerildigi,
6DoF (Euler Angles) blogu kullanilmaktadir. Ugaga
sabit koordinat sisteminde +x ekseni ileri, +y ekseni
sag kanat, +z eckseni ise asagi yoni ifade
etmektedir. Pozisyon, ¢izgisel ve agisal hizlar, kiitle
eylemsizlik moment sabitleri, konum ve yonelim
gibi  baslangi¢  degerleri, 6DoF  bloguna
girilmektedir. Doner ve sabit kanatli yap1 tarafindan
iiretilen kuvvet ve moment degerleri bu blogun
girdileridir. Aerodinamik, yercekimsel ve itki
kuvvetlerinden olusan kuvvet ve moment girdileri
ile sistemin agisal hizlari, Euler agilar1 ve 3 boyutlu
uzayda konumu hesaplanabilmektedir.
Hesaplamalar i¢in gerekli olan agisal hiz ve ¢izgisel
ivme verileri, HIHA’ya monte edilmis AOB
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tarafindan 6lgiilmektedir. HIHA iizerindeki eksen
takimu ile eylemsiz referans eksen takimi arasindaki
doniisiim 6DoF blogu iginde yapilmaktadir.

5. DENETIMCI TASARIMI

HIHA’min yuvarlanma, yunuslama ve istikamet
dinamikleri, doner kanat modunda fir¢asiz motorlar
tarafindan siiriilen doner kanatlar ile sabit kanat
modunda ise servo motorlar tarafindan siiriilen
kanatgiklar, irtifa ve istikamet diimenleri ile kontrol
edilmektedir. Dikey ugus modunda, ilgili
dinamiklerin kontrolii, fir¢asiz motorlarin hiz
degisiminden &tiirii olusan kuvvet ve momentler ile
saglanmaktadir. Bu calismada, kontrol yiizeyinin
bozulmasi durumunda, kontrol yiizeyi tarafindan
iiretilmesi gereken moment degerinin, doner kanath
yapt ile iiretilmesine odaklanilmistir.
Senaryomuzda, HIHA, 60m. irtifada, 20m/s hizla
ucarken, pilot tarafindan 20 saniye periyodunda
+10° agisal biiyiikliikkte yuvarlanma ag¢i komutu
gonderilmektedir. Bu asamada  yuvarlanma
dinamigi, kanatciklar (aileron) tarafindan kontrol
edilmektedir. PID tip denetimcinin kullanildig:
sistem cevab1 ve kanatgik agisal pozisyon degerleri
Sekil 11 ve Sekil 12°de verilmistir.

Phi - Zaman

—PID

phi (deg)
o

% 10 20 30 40 50 50
zaman [s]

Sekil 11: Yuvarlanma Agisal Pozisyon (PID Tip
Denetimci)

Kanatgik Pozisyon - Zaman

—PID

kanatgik pozisyon (deg)
=)

] 10 20 30 40 50 60
zaman [s]

Sekil 12: Kanatgik Agisal Pozisyon

Sekil 11 ve Sekil 12°de gorildiugii tizere, yaklagik
0,3° kalict durum hatasi ile yuvarlanma ekseni
kontrol edilebilmektedir. Senaryomuzda, kanatcik
pozisyonu 21. saniyede Kkilitlenmektedir. Bu
durumda PID  denetimci ile  gdzlemlenen
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yuvarlanma durumu ve kanatgik agisal pozisyon
degerleri Sekil 13 ve Sekil 14°te verilmistir.

Phi - Zaman

—phi|

phi(deg)
o

15 10 20 30 4 50 0
zaman [s]

Sekil 13: Kanatgik Kilitli Yuvarlanma
Pozisyonu (PID Tip Denetimci)

Agisal

Kanatgik Pozisyon - Zaman

) kanatgik pozisyon (deg)

0 10 20 30 40 50 60
zaman [s]

Sekil 14: Kanatgik Kilitli Agisal Pozisyon (PID Tip
Denetimci)

Kanatgik  kilitlendigi  durumda,  yuvarlanma
dinamigini, herhangi bir kontrol yliizeyini
kullanarak kontrol etmek miimkiin degildir. Bu
durumda, kanatgiklarin hareketi ile iretilen
yuvarlanma momenti, doner kanatlar tarafindan
tiretilmektedir. Bu problemin ¢6ziimii i¢in LADRC
tipi denetimci kullanilmigtir. LADRC tip denetimei
matematiksel esitligi icin, denetimi yapilacak
durum Bagmti 9’da belirtildigi gibi ifade
edilmektedir.

¢ =f (6. dw(®) +bL ©)

Bagintt 9’da, f, bozucu etkileri ve dogrusal
olmayan terimleri igceren bir fonksiyon ve L’de
yuvarlanma momentidir. Yuvarlanma momenti (L),
sabit kanatli sistemin yuvarlanma momentine
katkisindan (L#g) ve doner kanathh sistemin
yuvarlanma  momentine  katkisindan = (Lrot)
olusmaktadir. Doner kanatlar tarafindan iiretilmesi
gereken yuvarlanma momenti, L., LADRC tip
denetimci kullanilarak hesaplanmaktadir. Olusmasi
muhtemel kalict durum hatasim1  6nlemek igin
Genisletilmis Durum Gozlemcisi (Extended State
Observer - ESO) kullanilmaktadir. Onerilen
denetimci yapisinin, kanatgiklar kilitlenmis HIHA
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modeline uygulanmasinin  ardindan asagidaki
ciktilar elde edilmistir. Sekil 15’te, PID tip
denetimci ile LADRC tip denetimci yapisinin
HIHA yuvarlanma dinamigi iizerindeki performansi
goriilebilmektedir.

Phi - Zaman

phi (deg)
(=]

PID
—ADRC

] 10 20 30 40 50 60
zaman [s]

Sekil 15: Yuvarlanma Agisal Pozisyonu (PID ve
LADRC Tip Denetimci)

LADRC tip denetimcide yiikselis zamani ve kalict
durum hata parametreleri, PID tip denetimciye
kiyasla daha kisa ve azdir. Bunun yaninda, yaklasik
0,4°’lik  maksimum asim  gozlemlenmistir.
Kanatciklarin calistigt ve kilitlendigi durumlarda
doner kanatlar tarafindan ftretilen moment (Lyot)
degerleri Sekil 16’da verilmistir.

Yuvarlanma Momenti (L) - Zaman
4k
2t

% 10 20 30 40 50 60
zaman [s]

Sekil 16: Doner Kanat Yuvarlanma Momenti (PID
ve LADRC Denetimci)

---PID
—LADRC

yuvarlanma momenti (L), [Nm]
N o
<5

PID tip denetimci ile gergeklestirilen Senaryoda,
doner kanatlar tarafindan {iretilen herhangi bir
yuvarlanma momenti iretilmedigi, LADRC tip
denetimci ile gergeklestirilen senaryoda ise,
kullanici tarafindan girilen referans yuvarlanma
durum komut takibi i¢cin doner kanatlar tarafindan
yuvarlanma momenti iiretildigi gdzlemlenmistir.

6. SONUCLAR

Tasarlanan HIHA modeli, gelistirilen denetimci
algoritmalar1 ve uygun olan aviyonikler (ataletsel
6l¢lim birimi, otopilot kart1, kontrol yiizeyleri,
doner kanatlar) kullanilarak donglide donanim
testleri yapilacaktir. Donglide donanim testleri,
HIHA’nin gergek ugus performansi hakkinda bilgi
sahibi olmamiza yardimci olmaktadir. Dongilide
donanim testlerinde, ataletsel Ol¢iim  birimi,
ROKETSAN A.S. Donglide Donanim Test
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Laboratuvarlari’'nda  bulunan  ugus  hareket
simiilatériine (flight motion simulator- FMS)
entegre edilecek ve HIHA’nin yuvarlanma,
yunuslama ve istikamet eksenlerindeki hareketleri
benzetilecektir. Hibrit Insansiz Hava Araci, HIHA,
Matlab/Simulink ortamimda matematiksel olarak
modellenmis ve farkli tip ugus durumlart igin farkli
tip  denetimciler tasarlanmistir.  Gelistirilen
denetimcilerin performanslari, ylizey kaybi olan
ornek bir senaryo olusturularak kiyaslanmstir.
LADRC ve ESO yapisi ile gelistirilen denetimeinin,
PID tip bir denetimciye gore yiikselis zamani, kalici
durum hatalar1 agisindan daha iyi sonug¢ verdigi
gozlemlenmistir.

TESEKKUR

Yapilan calisma, Orta Dogu Teknik Universitesi,
Havacilik ve Uzay Miihendisligi Bolimii’nde
yiiriitiilen bir doktora tezidir ve ROKETSAN A.S.
(Proje No: 91193), Orta Dogu Teknik Universitesi
(Proje No: 2015-03-13-2-00-06) ve Savunma
Sanayi Miistesarlig1 tarafindan yiiriitillen Savunma
Sanayi Arastirmact Yetistirme Programi (SAYP)
tarafindan desteklenmektedir.

KAYNAKLAR

Ahmed, S., Hazry, D., Warsi, F., Joyo, M.,
Kamarudin, H., Razlan, Z. ve Tanveer, M.,
2014, “Yaw, Pitch and Roll controller design for
fixed-wing UAV under uncertainty and
perturbed condition,”, 2014 IEEE 10th
International Colloquium on Signal Processing
its Applications (CSPA), pp. 151-156.

Altug, E. ve Senkul, F. 2013, “Modeling and
control of a novel tilt; Roll rotor quadrotor
UAV,” International Conference on Unmanned
Aircraft Systems (ICUAS),, May 2013, pp.
1071-1076.

Bae, S.-K., Hwang, H. ve Yoon, K.-J., 2007,
“Development of small flying robot with rotary
wing and autonomous control system”, ROBIO
2007. IEEE |International Conference on
Robotics and Biomimetics, pp. 1815-1820.

Baek, S., Kwon, H., Pack, D. ve Yoder, J,
2013,“Optimal path planning of a target-
following fixed-wing UAV using sequential
decision processes”, IEEE/RSJ International
Conference on Intelligent Robots and Systems
(IROS), pp. 2955-2962.

Bennett, R.M., Farmer, M. G.,Mohr, R. L., and Hall
JrW. E., “Wind-tunnel technique for
determining stability derivatives from cable-
mounted models,” Journal of Aircraft, Vol. 15,
No. 5, 1978, pp. 304-310.

Dahsyat, M., Trilaksono, B., Triputra, F. ve
Sasongko, R., 2012, “Longitudinal dynamic
system modeling of a fixed-wing UAV towards
autonomous flight control system development:



Giglit A, Kurtulus D. F., Arikan K.B, Siirdiiriilebilir Havacilik Aragtirmalar1 Dergisi (2016), C1-S2, 65-73

A case study of BPPT wulung UAV platform,”,
2012, International Conference on System
Engineering and Technology (ICSET), pp. 1-6.

Dang, H. N., Mohamed, B. ve Rafaralahy, H., 2014,
“Trajectory-tracking control design for an
under-actuated quadrotor”, European Control
Conference (ECC), June 2014, pp. 1765-1770.

Dilshan, K., De Silva, A., De Zoysa, M., Fernando,
H. ve Munasinghe, S., 2013, “Modelling,
simulation and implementation of a quadrotor
UAV”, 8th IEEE International Conference on
Industrial and Information Systems (ICIIS), pp.
207-212.

Green, W. ve Oh, P., 2006, “A fixed-wing aircraft
for hovering in caves, tunnels, and buildings”
American Control Conference, pp. 6

Guclu A., Kurtulus D.F., Arikan KB, Attitude and
Altitude Stabilization of Fixed Wing VTOL
Unmanned Air Vehicle, AIAA Modeling and
Simulation Technologies
Conference Washington, D.C., USA, June 2016,
AlIAA 2016-3378.

Giiclii, A. Attitude and Altitude Control of an
Outdoor Quadrotor, Master Thesis, Atilim
University, 2012

Gii¢lii, A., Kurtulus D.F., Arnkan K.B. Hibrit
Insansiz Hava Aracimin Yonelim
Dinamiklerinin Hibrit Denetimi, Kocaeli 2016,
Ulusal Havacilik ve Uzay Konferans1 (UHUK
2016)

Huang, J., Yuan, X. ve Zhu, J., 2012, “LabVIEW
Based Experimental Platform for UAV System
Identification” Second International Conference
on Instrumentation, Measurement, Computer,
Communication and Control (IMCCC), pp.
684-688.

Jardin, M. R. and Mueller, E. R., “Optimized
measurements of unmanned-air-vehicle mass
moment of inertia with a bifilar pendulum,”
Journal of Aircraft, Vol. 46, No. 3, 2009, pp.
763-775.

Kaya D., Kutay A. T., Kurtulus D.F., Tekinalp O.,
Simsek 1., Soysal S., Hosgit G., Propulsion
System Selection and Modeling for a Quadrotor
with Search and Rescue Mission, 54th AIAA
Aerospace  Sciences Meeting San  Diego,
California, USA, January 2016, AIAA 2016-
1528

Kohno, S. ve Uchiyama, K., 2014, “Design of
robust controller of fixed-wing UAV for
transition flight,” 2014 International Conference
on Unmanned Aircraft Systems (ICUAS), pp.
1111-1116.

Kurtulus DF (2011) Introduction to micro air
vehicles: concepts, design and applications, VKI
LS 2011-04, Recent developments in unmanned

72

aircraft systems (UAS, including UAV and
MAYV), ISBN-13 978-2-87516-017-1, April
2011, pp. 1-30

Kurtulus DF, Tekinalp O. (2010) Insansiz Hava
Araglarina bir Bakis, SSM Giindemi Dergisi,
2010/2, No: 12, 53-58

Lessing, H. C., Fryer, T. B., and Mead, M. H., “A
system for measuring the dynamic lateral
stability derivatives in high-speed wind
tunnels,” 1954.

Li, Q., Huang, H., and Yin, B., “The study of PWM
methods in permanent magnet brushless DC
motor speed control system,” Electrical
Machines and Systems, 2008. ICEMS 2008.
International Conference on, Oct 2008, pp.
3897-3900.

Li, Q., Huang, H., and Yin, B., “The study of PWM
methods in permanent magnet brushless DC
motor speed control system,” Electrical
Machines and Systems, 2008. ICEMS 2008.
International Conference on, Oct 2008, pp.
3897-3900.

Li, Y., Rong, J.,Wang, Y.,Huang,W., and Peng, J.,
“Themodeling and simulation of PWMmode for
permanentmagnet  brushless DC  motor,”
Consumer Electronics, Communications and
Networks (CECNet), 2012 2nd International
Conference on, April 2012, pp. 678-681

Mettler, B., 2013, Identification modeling and
characteristics of miniature rotorcraft, Springer
Science & Business Media.

Mutlu T, Cosgun V. Esin E., Yayla M., Kurtulusg
B., Tunca E., Kurtulus D.F., Tekinalp O. (2013)
, Uzaktan Algilama Amacli Amfibi Insansiz
Hava Araci Ugus Performans ve Otopilot
Testleri, 7. Ulusal Ugak, Havacilik ve Uzay
Miihendisligi  Kurultay, TMMOB MMO,
Anadolu Universitesi, Eskisehir, 3-4 May 2013

Mutlu T, Cosgun V. Kurtulus B., Tunca E.,Kurtulus
D.F., Tekinalp O. (2012) , Su Bulaniklig1
Dinamigi ve Su Parametrelerini Olgme
Kabiliyeti olan  Insansiz Hava  Araci
Platformunun Gelistirilmesi, UHAT 2012, “I.
ULUSAL HAVACILIK TEKNOLOJISI VE
UYGULAMALARI KONGRESI”, 20-22
Aralik 2012, Tzmir

Osder, S., 1994, “Integrated navigation, guidance,
and control for Canard rotor/wing (CRW)
aircraft”, 13th Digital Avionics Systems
Conference DASC., AIAA/IEEE, pp. 181-189.

Onen, A.S., Cevher, L., Mutlu, T., Uzunlar, 1.0.,
Kurtulus, D.F.,, Tekinalp, O (2014)
Konvansiyonel Olarak Kalkis ve Inis Yapan bir
Insansiz Hava Aracina Dikey Inis ve Kalkis
Yeteneginin Kazandirilmasi, SAVTEK, 7.
Savunma Teknolojileri Kongresi, Haziran 2014


http://dx.doi.org/10.2514/MMST16.2
http://dx.doi.org/10.2514/MMST16.2
http://dx.doi.org/10.2514/MMST16.2
http://dx.doi.org/10.2514/MASM16
http://dx.doi.org/10.2514/MASM16

Giglit A, Kurtulus D. F., Arikan K.B, Siirdiiriilebilir Havacilik Aragtirmalar1 Dergisi (2016), C1-S2, 65-73

Ravikiran, N. and Ubaidulla, P., “Support vector
machine approach to drag coefficient
estimation,” Signal ~ Processing,  2004.
Proceedings. ICSP ’04. 2004 7th International
Conference on, Vol. 2, Aug 2004, pp. 1435-
1438 vol.2.

Sahin M., Giindiiz M., Eren O., Sahbaz M., Cakin
U., Kurtulus D. F., “Performance Analysis of a
Micro Scale Model Helicopter Rotor in Hover
Flight”, 8th Ankara International Aerospace
Conference, AIAC 2015-044, Ankara, METU,
10-12 September 2015

Senipek M., Yayla M., Limon A. U., Rouzbhar R.,
Yosheph Y.Kalkan U.Senol N., Akel E.
Gungor O., Hos B.Usta A. Uzunlar
1.0..Sarsilmaz S. B., Kurtulus D.F. (2013)
Design Process of an UAV for AIAA DBF
completion, AIAC-2013-105, 7th Ankara
International Aerospace Conference, 11-13
September 2013, Ankara, Turkey

Tekinalp O., Onen A. S, Kurtulus D. F, Cevher L,
Senipek M, Mutlu T., Gungor O., Uzunlar I. O
(2015) Modeling and Controller Design of a
VTOL UAYV, Proceedings of the 2015
International Conference on Unmanned Aircraft
Systems (ICUAS'15), Denver, CO, USA 9-12
June 2015

Then, J. W. and Chiang, K.-r., “Experimental
Determination of Moments of Inertia by the
Bifilar Pendulum Method,” American Journal of
Physics, Vol. 38, No. 4, 1970.

Yayla M., Ergin U., Mutlu T., Kurtulus D.F. (2014)
Bir Muharip Insansiz Ucgak Sistemi igin
Performans  Gereksinimlerinin  Belirlenmesi,
HITEK-2014-024, TII. Ulusal Havacilikta Ileri
Teknolojiler Konferansi, HHO, Istanbul, 18-19
Haziran 2014

Yayla M., Sarsilmaz S. B., Mutlu T., Cosgun V.,
Kurtulus B., Kurtulus D.F, Tekinalp O. (2013)
Dynamic Stability Flight Tests of Remote
Sensing Measurement Capable Amphibious
Unmanned Aerial Vehicle (A-UAV), AIAC-
2013-108, 7th Ankara International Aerospace
Conference, 11-13 September 2013, Ankara

73



