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DORT ROTORLU iHA'NIN LQT ALGORITMASI KULLANILARAK OPTIMUM
YORUNGE TAKIBI
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OZET

Bu makalede, dikey inis kalkis yapabilen, dort-rotorlu(”quadrotor”) bir insansiz hava
amcmm(fHA), LQT algoritmas: kullanilarak optimum yoringe takibi elde edilmeye
calisilmagter. LQT kontrolci, ayrik-zamanl matris Riccati denkleminin, zamanda tersine
cozilmesiyle elde edilmistir. Ilk olarak, dért rotorlu'nun dojrusal olmayan dinamidi Newton
hareket denlemleri kullanilarak formile edilmistir. Sonrasinda, LQT algoritmasinda
kullanilmak tzere, dort-rotorlu’nun dogrusal olmayan dinamik modeli, “hover” denge durumu
etrafinda dogrusallastirilmastir. LQT algoritmast MATLAB ortaminda ¢ozdirilmaistir.
Zamana gore degisen ve yorunge takibi icin optimize edilmis kontrol kazanclar
cevrimdigi(”off-line”) olarak elde edilmistir. Elde edilen LQT kontrolci, MATLAB/Simulink
ortaminda modellenmis ve test edilmistir. Ayrica, LQT kontrolct, literatiirde yaygin olarak
kullanalan sabit kazangly LQR kontrolci ile similasyonlar araciligiyla karsilastirilmister. Elde
edilen sonuclar, LQT kontrolciinin, sabit kazancly LQR’a gore, daha yiiksek dogrulukta ve az
enerji harcayarak yoringe takibi gerceklestirebildigini gostermistir.

GIRIS
Dort-rotorlu(" quadrotor” ), son 15 yilda bir cok arastirmaya konu olan, popiiler bir insansiz hava
aracidir. Dikey inis kalkis(VTOL) o6zelligi ve yiiksek manevra kabiliyeti sayesinde, klasik insansiz
hava araglarina gore daha esnek operasyon kabiliyetine sahiptir. Ayrica, VTOL &zelligi bulunan
diger IHA'lara gore mekanik ve aerodinamik acidan ¢ok daha basit bir yapiya

sahiptir [Bouabdallah, 2007]. Fakat, dort rotorlu'nun en belirgin dezavantajlarindan biri yiiksek
enerji tiiketimidir [Bouabdallah, 2007].

Dort-rotorlu insansiz hava araci, yliksek derecede dogrusal olmayan ve birbiriyle baglantili bir
dinamik igeren, kararsiz bir sistemdir [Bouabdallah, 2007; Li ve Song, 2012; Suigmez ve
Kutay, 2014]. Bu nedenle, kontrolcii tasarimi agisindan, bir ¢cok arastirmacinin ilgisini ¢ekmistir.

Literatiirdeki bir cok calisma, dort rotorlu'nun yonelim kontrolu ve stabilizasyonu tzerine
yogunlasmaktadir. Yoruinge takibi ise, dort rotorlu'nun hem yonelimi hem de pozisyonu ayni anda

*Arastirma Gorevlisi, Havacilik Uzay Miih. B6l., E-posta: esuicmez@ae.metu.edu.tr
tAsst. Prof. Dr., Havacilik Uzay Miih. Bbl., E-posta: kutay@metu.edu.tr



SUICMEZ, KUTAY UHUK-2014-032

kontrol edilerek elde edilebilmektedir ve daha az sayida ¢alismanin konusu
olmustur [Bouabdallah, 2007; Madani ve Benallegue, 2007; Mellinger ve Kumar, 2011; Raffo,
Ortega ve Rubio, 2008; Suicmez ve Kutay, 2014; Zhou, Zhang, Rabbath ve Theilliol, 2010]

Daha oncede belirtildigi gibi, dort-rotorlu IHAnin énemli bir dezavantaji, yiiksek enerji

tiiketimidir [Bouabdallah, 2007]. Bu nedenle bu ¢alismada, enerji tiiketimini azaltacak ve kompleks
yoriingelerin yliksek dogrulukla takip edilmesini saglayacak bir optimum kontrol algoritmasi
kullanilmistir [Naidu, 2013]. Literatiirdeki ¢alismalarin gogunda, optimum kontrol yontemi olarak
sabit kazancli LQR(Lineer Quadratic Tracking) kullanilarak, dort rotorlu'nun yoriinge takibi
saglanmistir [Al-Younes, Al-Jarrah ve Jhemi, 2010; Bouabdallah, 2007; Li ve Song, 2012; Minh ve
Ha, 2010]. Bu ¢alismada ise, literatiirde LQT(Lineer Quadratic Tracking) olarak adlandirilan ve
yoriinge takibi icin modifiye edilmis bir optimum kontrol yontemi kullanilmistir. LQT yonteminde,
cevrimdisi(” off-line” ) hesaplanan, zamana gore degisen ve istenilen yoriingeyi takip etmek igin
optimize edilmis kazanclar kullanilmaktadir [Naidu, 2013; Suigmez ve Kutay, 2014]. Bu nedenle
LQT nin, literatiirde yaygin olarak kullanilan sabit kazan¢h LQR yontemine gore daha avantajl
sonuclar vermesi beklenilmistir. Elde edilen simiilasyon sonuglari, LQT yonteminin LQR’a gore
daha yiiksek dogrulukta ve az enerji harcayarak kompleks yoriingeleri takip edebildigini gostermistir.

Bu calismada kullanilan LQT algoritmasi, ayrik-zamanl matris Riccati denkleminin, zamanda
tersine integral alinarak ¢oziilmesini icermektedir [Naidu, 2013]. Elde edilen optimum kontrol
kazanclari, zamana gore degismektedir ve MATLAB ortaminda cevrimdisi bir sekilde elde edilmistir.
Bir baska ifadeyle, ilk olarak, takip edilmesi istenilen yoriinge olusturulmaktadir, sonrasinda ise,
istenilen yortingeyi takip etmek icin optimize edilmis kontrol kazanclari cevrimdisi olarak
hesaplanmaktadir.

Ik olarak, dért rotorlu'nun dogrusal olmayan dinamik modeli Newton hareket denklemleri
kullanilarak elde edilmistir. Ote yandan, LQT algoritmasinin yapisi geregi, dogrusal bir dinamik
model kullaniimaktadir [Naidu, 2013]. Bu nedenle, dort-rotorlu'nun, dogrusal olmayan dinamik
modeli, "hover’ denge durumu etrafinda dogrusallastirnlmistir. Algoritma ayrik zamanda ¢ozildigu
icin, dogrusallastirlmis siirekli zamanh(” continuous-time" ) dinamik model ayrik

zamana(" discrete-time” ) gevrilmistir. Sonrasinda, minimize edilmeye calisilan performans

indeksi(" cost function”) ayrik zamanda tanimlanmistir. Son olarak, zamana gore degisen optimum
kontrol kazanclari, MATLAB ortaminda LQT algoritmasinin ¢ozdiirtilmesi sonucu cevrimdisi olarak
elde edilmis ve simiilasyon modeline entegre edilmistir.

Ayrica, literatiirde yaygin olarak kullanilan sabit kazangli LQR kontrolcii, karsilastirma amaciyla
olusturulmustur. Karsilastirmalarin gercekci olmasi amaciyla, LQR ve LQT kontrolciilerde ayni
dinamik model ve performans indeksi matrisleri (Q ve R) kullanilmistir.

LQT ve LQR kontrolciiler, MATLAB/Simulink ortaminda modellenmistir. Kontrolciiler, simiilasyon
modelinde denenirken, daha gercekei sonuglar almak amaciyla, dogrusal olmayan dinamik model
kullanilarak test edilmistir.

Simiilasyon sonuglari, LQT kontrolciiniin kompleks yoriingeleri, LQR'a gore daha yiiksek
dogrulukta takip ettigini gostermistir. Ayrica LQT kontrolciiniin, 6zellikle keskin donisler iceren
yoriingelerde, LQR'a gore daha diisiik enerji tiikettigi gozlenmistir.

DINAMIK MODEL

Bu kisimda, Newton hareket denklemleri kullanilarak, dort rotorlu’nun dogrusal olmayan dinamik
modeli elde edilmistir. Dinamik model cikarilmadan once, kullanilan referans koordinat sistemleri
tanimlanmalidir.
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Sekil 1: Referans koordinat sistemleri Fg ve Fg, rotorlar tarafindan tiretilen kuvvet (F') ve
dénme momentleri (7') [Suigmez ve Kutay, 2014].

Referans Koordinat Sistemleri

Referans koordinat sistemi olarak, govde sabit koordinat sistemi (F3) ve yer sabit koordinat sistemi
(Fg) kullanilmistir. Govde sabit koordinat sistemi dort rotorlu'nun agirlik merkezine sabitlenmistir
ve dort rotorlu ile birlikte hareket etmekte ve donmektedir [Suigmez ve Kutay, 2014]. Yer sabit
koordinat sistemi ise eylemsiz koordinat sistemi olarak kullanilacaktir ve dort rotorlu'nun diinya
tizerindeki pozisyon ve yonelimini belirlemektedir [Etkin, 2005; Suicmez ve Kutay, 2014|. Koordinat
sistemleri ile ilgili ayrintil bilgi $Sekil 1'de verilmistir.

" AscTech Hummingbird” IHA ve Motor Katsayilan

Bu calismada kullanilan dért rotorlu IHA, " Ascending Technologies” firmasi tarafindan lretilen

" AscTech Hummingbird” hava aracidir [AscTech Hummingbird quadrotor, 2014]. Sekil 2'de
goriildiigu tizere " AscTech Hummingbird” LL (low-level) ve HL (high-level) olarak adlandinlan iki
farkh mikro islemciye sahiptir. MATLAB/Simulink ortaminda modellenmis kontrolciiler, HL mikro
islemciye gomiilerek, gercek zamanl deneylerle dogrulanabilmektedir.

Literatiirde, " AscTech Hummingbird” kullanilarak yapilan ¢alismalarda, rotorlar tarafindan iiretilen
kuvvet (F'), donme momenti (T") ve rotorlarin agisal hizi (w) arasindaki iliski denklem (1) ve (2)'de
belirtilen sekilde elde edilmistir [Achtelik, 2010].

Fy = Wk, i=1,2,3,4 (1)
T; = Fikm, 1=1,2,3,4 (2)

" AscTech Hummingbird” icin, denklem (1)'deki k,, degeri 5.7-10~% N/rpm?, denklem(2)'deki &y,
degeri ise ky, = 0.016 m olarak bulunmustur [Achtelik, 2010].
Kontrol Girdileri

Dinamik model cikarilmadan once kontrol girdileri tanimlanmaldir. 4 farkl kontrol girdisi
kullanilmaktadir ve denklem (3), (4), (5), (6)'daki sekilde tanimlanmistir.
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Sekil 2: ” AscTech Hummingbird” dort rotorlu THA [AscTech Hummingbird quadrotor,2014]

Uh=F+F+F3+F 3)
Up = Fy — Fy (4)
Us=F;—F (5)

Ur=To+Ty T — T3 (6)

Denklem (3)'de goriildiigii lizere, Uy kontrol girdisi rotorlar tarafindan iretilen toplam kuvvete
esittir ve direkt olarak z yonundeki dogrusal hareket ile ilgilidir. Us, Us, Uy ise sirasiyla
yalpalama(¢), yunuslama(6) ve sapma(t) hareketiyle, bir baska deyisle, rotasyonel hareket ile
ilgilidir.

Ayrica, ¢ ve 0 Euler acilari istenilen sekilde ayarlanarak, U; kontrol girdisinin = ve y yonlerindeki
bilesenlerinin degistirilmesi sonucu, x ve y yonundeki dogrusal hareket saglanmaktadir.

Dogrusal Olmayan Dinamik Model

Ik olarak dért rotorlu'nun diinya ylizeyine gore pozisyonunu ve yonelimini gosteren £ ve n
vektorleri denklem (7) ve (8)'deki sekilde tanimlanmistir. Denklem (7) ve (8) yer sabit referans
koordinat sisteminde (F'g) yazilmistir.

§= [337 Y, Z]T (7)
n= 10,0, (8)

Ayrica, dort rotorlu ile birlikte hareket eden ve donen govde sabit referans sisteminin (Fz), yer
sabit referans sistemine (Fg) gore dogrusal ve agisal hiz vektorleri denklem (9) ve (10)'da
tanimlanmistir. Denklem (9) ve (10) govde sabit referans sisteminde yazilmistir.

Vg = [u,v,w]" (9)
WB = [pa q, T]T (10)
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Tablo 1 : Semboller, kisaltmalar ve tanimlari.
Sembol Tanim
¢ Yalpalama agisi
0 Yunuslama agisi
P Sapma agis1
Euler agilan 0,00
pqr] Govde agsal hizlar
U1,U,Us3,U4 Kontrol girdileri
K Dogrusal hareket icin siiriiklenme matrisi
m Dort rotorlu’nun kiitlesi
Lk Fg ile Fp arasindaki doniigim matrisi
I 1y,1, Govde eylemsizlik terimleri
g Yer cekimi ivmesi
d Rotorlar ile kiitle merkezi arasindaki kol uzunlugu
L(k), Ly(k),g(k) | LQT kontrolciiniin zamana gére degisen kazanc¢ matrisleri
K LQR kontrolciintin sabit kazang matrisi
k Zaman adimi
1) Birinci dereceden zamana gore tirev
1) Ikinci dereceden zamana gore tirev
X Vektorel carpim (”cross product”)
N Newton
LQT Linear Quadratic Tracking
LQR Linear Quadratic Regulator
ARE Algebraic Riccati Equation

Newton hareket denklemleri kullanilarak, dogrusal ve rotasyonel hareket denklemleri sirasiyla
denklem (11) ve (12)'deki sekilde elde edilmistir [Madani ve Benallegue, 2007]. Denklem (11)
ve (12), govde sabit referans sisteminde yazilmistir.

ZFe:pt = mVB +wp X (’I?’LVB)
ZMezt = Jwp +wp X (JWB)

Denklem (11) ve (12)'deki »_ Feyr ve > Myt terimleri dort rotorlu’ya etki eden net kuvvet ve
momenti temsil etmektedir ve denklem (13) ve (14)'te tanimlanmistir. Denklem (11) ve (12)
govde sabit referans sisteminde yazildigi igin, > Fepy ve Y M,y terimleri de govde sabit referans
sisteminde yazilmistir.

0 0
Y Fe=—Lppm|0| + |0 | - Kz (13)
g Ur
Us d
ZMext = |Us d (14)
Uy

Gerekli matematiksel islemler ve sadelestirmeler yapildiktan sonra dort rotorlu’'nun dogrusal
olmayan dinamik modeli denklem (15) ve (16)'daki sekilde elde edilmistir.
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T 0 0 T
| =—|0|+Lgp| 0 | —(Ki/m)l|y (15)
Z g Ui/m z

D (Iy — I)qr/1, Usd/ 1, ]
q| = |(I. = L)pr/I, | + |Usd/I,
,,:.

(Ix - Iy)pQ/Iz U4/Iz | (16)
q:S 1 sin(p)tan(0) cos(op)tan(0) ] [p]
6| =10 cos(¢p) —sin(¢) q
0 0 sin(¢)/cos(8) cos(¢)/cos(0)] |r]
Denklem (16)'da goriildiigii iizere, [¢ 6 ¥]T ile [p ¢ 7]7 arasindaki déniisiim matrisi cok fazla
sayida trigonometrik terim ve tiirevini icermektedir. Bu nedenle, kontrolcii tasarimini
kolaylastirmak adina , denklem (16)'da elde edilen dogrusal olmayan rotasyonel dinamik model
basitlestirilmistir. Basitlestirme, dort rotorlu’nun "hover’ durumundan ¢ok fazla sapmadigi
durumda, denklem (17)'de tanimlanan esitlikler varsayilarak yapilmistir [Bouabdallah, 2007].
p| [¢] [#] [9
r qp T qp

Sonug olarak, kontrolcii tasariminda kullanilmak iizere, basitlestirilmis rotasyonel dinamik model
denklem (18)'deki sekilde elde edilmistir.

¢ (Iy - 12)0:74/133 UQd/Ix
0| = (L. — L)/ 1, | + |Usd/I, (18)
U (Ix - Iy)¢9/fz U4/[z

Kontrol sistemleri simiilasyonlar araciligiyla test edilirken, dinamik model olarak, denklem (15)
ve (16)'da elde edilen dogrusal olmayan ve basitlestiriimemis dinamik model kullanilmistir. Bu
sayede denklem (17)'deki varsayimlarin gecerliligi test edilmis ve daha gergekgi sonuglar elde
edilmistir.

LQT KONTROLCU

LQT kontrolciiniin zamana gore degisen optimum kontrol kazanglari, [Naidu, 2013]'de tanimlanan
algoritma, MATLAB ortaminda zamanda tersine integral alinarak elde edilmistir. Daha once de
belirtildigi gibi, sabit kazangli LQR yonteminin aksine, LQT yonteminde kontrol kazang matrisleri,
takip edilmesi istenilen yoriingeye gore optimize edilmistir ve zamana gore degismektedir.

Denklem (24)'te gorildigii iizere, LQT algoritmasi ayrik zamanl olarak tamimlanmistir. Ayrica,
LQT dogrusal bir kontrol yontemi oldugu icin, dinamik modelin dogrusallastiriimasi da
gerekmektedir. Bu nedenle, ilk olarak, dort rotorlu'nun dogrusal olmayan dinamik modeli,
dogrusallastiriimali ve ayrik zamanl olarak yazilmalidir.

Dogrusallastirma ve Ayrik Zamanh Durum-Uzay Denklemleri
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Denklem (15) ve (18)'de elde edilen dogrusal olmayan model "MATLAB Symbolic Toolbox”
kullanilarak "hover" durumu etrafinda dogrusallastirilmistir. Dogrusal dinamik model,
denklem (19)'daki sekilde siirekli zamanli durum-uzay modeli olarak yazilmistir.

X=AX +BU, Y =CX (19)
T (23 T
T2 ¢ T
x3 0 3
T4 0 T4
x5 v x5 Ur
x| | W | e U
X = N Y = e | U= Us (20)
xg @ s Uy
T9 Y Tg
10 Y 10
11 z 11
12 z 12

Daha sonrasinda, denklem (19)’da elde edilen siirekli zamanli durum-uzay denklemleri, 0.01
saniyelik zaman aralig: secilerek, ayrik zamanli hale doniigtiiriilmiigtiir. Sonug olarak dort
rotorlu'nun dinamigi, ayrik zamanlh durum-uzay sistemi olarak denklem (21)’deki sekilde elde
edilmistir.

X(k+1) = AgX (k) + BaU(k), Y (k)= CaX(k) (21)

Denklem (21)’de Ay, By ve Cy sirasiyla, ayrik zamanh durum, girdi ve gikt1 matrisleridir.
Benzer sekilde X (k), U(k) ve Y (k) sirasiyla, ayrik zamanh durum, girdi ve ¢ikti vektorleridir.
Denklem (21)’deki k terimi zaman adimin belirtmektedir (k = 1,2, ...... kil keZt).

Performans indeksinin Secilmesi

Minimize edilmeye gahgilan performans indeksi denklem (22)’deki sekilde
tanimlanmigtir [Naidu, 2013].

T = §1CaX k) — k)T FICaX (ky) — r(ip)]

kr—1 (22)
b3 3 (X (B) ~ r(R)TQICAX (k) — (k)] + UT (K)RU ()
k=ko

Denklem (22)’deki @ ve R matrisleri sirasiyla, durum ve kontrol agirhik matrisleridir ve
denklem (23)’deki gekilde secilmistir. @ ve R matrisleri segilirken, dort rotorlu’nun performans
siirlar: asilmadan, istenilen yolu yiliksek dogrulukta takip etmesi amaglanmistir.

Q = diag[100, 50, 10,5,0,0, 100, 1, 100, 1, 1000, 0.1]} )

R = diag[10,0,0, 0]
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Dért rotorlu'nun en son andaki durumu(X (ky)) serbest oldugu i¢in, denklem (22)’deki F'
matrisi 12 x 12’lik bir sifir matrisidir. Ayrica, sinir kosulu olarak, ilk zamandaki(kg) ”hover”
durumu kullanilmigtir.

Denklem (22)’deki r(k) vektorii, her bir zaman adimi(k) igin, istenilen durum vektoriinii temsil
etmektedir. Bir bagka deyigle, minimize edilmeye ¢aligilan performans indeksi (J), takip
edilmesi istenilen yoriinge bilgisini(r(k)) icermektedir. Bu nedenle, LQT algoritmas:
kullanilarak elde edilen kontrol kazang¢ matrisleri, istenilen yoriingeyi takip etmek icin optimize
edilmistir ve cevrimdis: olarak hesaplanmaktadir. Ote yandan, denklem (26)’da belirtilen sabit
kazancgli LQR kontrolciide, performans indeksi yoriinge bilgisini igermemektedir ve bu nedenle
LQR kontrolciiniin optimum kontrol kazang matrisi zamana gore degigmemektedir.

LQT Algoritmasi

[Naidu, 2013]’de tanimlanan ayrik zamanh LQT algoritmasi denklem (24)’teki gekilde
yazilmisgtir.

P(k)=AYP(k+ 1)[I+EP(k+1)] "4+ V
vV =CrqQoy

E = B4R™'BY

g(k) = [AL — ATP(k+ 1[I + EP(k + 1) E]
g(k+1)+CTQr(k)

X*(k+1) =[Ag — BaL(k)] X*(k)+
BqLg(k)g(k + 1)

(24)

L(k) = [R+ Bj P(k + 1)By) ' ByP(k + 1) Ay

Ly,(k) = [R+ B Pk +1)By)~'BY

U*(k) = —L(k) X" (k) + Lqg(k)g(k + 1)

Denklem (24)’te tanimlanan LQT algoritmasi, MATLAB ortaminda zamanda tersine integral
alinarak ¢oziilmiigtiir. Coziim, 0.01 saniyelik sabit zaman araligi kullanilarak elde edilmigtir.
Baslangi¢ noktasi olarak, denklem (25)’te tanimlanan, son zamandaki(ky) smir kogullar:
kullamlmigtir [Naidu, 2013].

P(ks) = CIFCy
(25)
g(kg) = CF r(ky)

Denklem (24)’teki L(k), Ly(k), g(k) matrisleri, her bir zaman adimi i¢in elde edilen optimum
kontrol kazanclaridir ve gevrimdis: olarak elde edilmistir. Denklem (24)’iin 4. esitliginde
goriildiigii {izere, yoriinge bilgisini iceren r(k) terimi, g(k) esitliginde dogrudan yer almaktadir.
Bu nedenle, g(k), istenilen yoriingenin takip edilmesi igin optimize edilmektedir.

Sekil 3, LQT kontrolciiniin basitlesgtirilmis MATLAB/Simulink modelini géstermektedir. Sekil
3’te goriildiigii lizere, gevrimdigi(”off-line”) olarak elde edilen optimum kontrol kazanglar:
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"Off-line"” olarak hesaplanan

Zamana gore defisen

DOGRUSAL OLMAYAN DORT ROTORLU DINAMIGi Optimum kontrol kazanglan
U*(k) (Optimum Kontrol Girdisi) — ’Tti
- L~ L(k)

From Workspace

From Workspace1

From Workspace2

Sekil 3: LQT kontrolciiniin MATLAB/Simulink modeli.

istenilen Durum (Yériinge bilgisi)

Xd (DESIRED_STATES)

DOGRUSAL OLMAYAN DORT ROTORLU DINAMIGI From Workspace

[

Product

K

Sabit LQR kazan¢ matrisi

Sekil 4: LQR kontrolciiniin MATLAB/Simulink modeli.

L(k), Ly(k), g(k), simulink modeline ekstrapolasyon kullanilarak aktarilmaktadir. Optimum
kontrol kazanclar: istenilen yoriingeyi takip etmek amaciyla cevrimdisi olarak hesaplandigi
i¢in, LQT kontrolciide istenilen yoriinge bilgisi sisteme girilmemektedir. Ote yandan, LQR
kontrolctiniin MATLAB/Simulink modelini gosteren Sekil 4’te goriildiigii tizere, sabit kazangh
LQR kontrolciiniin, istenilen yoriingeyi takip etmesi igin, yoriinge bilgisinin sisteme girdi
olarak verilmesi gerekmektedir.
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LQR Kontrolcu

Sabit kazancli LQR kontrolcii, bu caligmada kullanilan ve sabit kazanch LQR’a gore daha
avantajli sonu¢ vermesi beklenen LQT yontemi ile elde edilen sonuclar: karsilagtirmak amaciyla
kullanilmigtir. LQR kontrolciiniin sabit kazang matrisi MATLAB’in ”1qr” fonksiyonu [The
MathWorks, 2014] kullanilarak elde edilmistir ve ayrica ARE(Algebraic Riccati Equations)
¢oziilerek teyit edilmistir. LQR kontrolcii ile ilgili ayrintili bilgi [The MathWorks, 2014]’te yer
almaktadir.

Denklem (26)’da, u = —K X kontrol girdisi kullanilarak minimize edilmeye galigilan
performans indeksi tanimlanmigtir [The MathWorks, 2014]. Denklem (26)’daki @ ve R
matrisleri, kargilagtirmalarin egit kogullarda yapilabilmesi i¢in, LQT kontrolciide kullanilanan
ve denklem (23)’de tamimlanan degerlerle aynidir. Ayni zamanda, LQT ve LQR kontrolciilerin
elde edilmesinde kullanilan ve dort rotorlu’nun dogrusallagtirilmig dinamik modelini belirten
durum-uzay denklemleri de birbiriyle aynidir.

Ju:/ (XTQX +uTRu)dt, | X=AX+Bu, Y=CX, u=-KX (26)
0

Denklem (26)’daki v = —K X kontrol girdisi, istenilen bir yoriingeyi takip etmek yerine,
sistemi regule ederek denge noktasina ulagtirmaktadir. Bu nedenle, LQR kontrolciide
kullanilan kontrol girdisi(u), denklem (27)’deki sekilde degistirilmistir. Denklem 27’deki Xy
terimi, istenilen durum vektorinii temsil etmektedir ve takip edilmesi istenilen yoriinge
bilgisini icermektedir.

u=—K(X — Xy (27)

LQR kontrolciiniin MATLAB/Simulink modelini gosteren Sekil 4’te de gorildiigi iizere, takip
edilmesi istenilen yoriinge bilgisi LQR kontrolciiye girdi olarak verilmektedir. LQT kontrolciide
ise, kontrol kazang¢ matrisleri(L, Ly, g) istenilen yoriingeyi takip etmek amaciyla optimize
edilerek cevrimdisgi olarak hesaplanmigtir ve yoriinge bilgisini icermektedir. Bu nedenle, Sekil
3’te de goriildiigi tizere, LQT kontrolciiye takip edilmesi istenilen yoriinge bilgisi
girilmemektedir.

SONUCLAR VE ANALIZ

Bu boéliimde, elde edilen LQT kontrolcii MATLAB/Simulink araciligiyla denenmistir ve
simiilasyon sonuglar1 sabit kazangli LQR kontrolciiyle kargilagtirilmigtir. LQT ve LQR
kontrolciilerin basitlestirilmiy MATLAB/Simulink modelleri sirasiyla Sekil 3 ve 4’te
gosterilmistir. Ik olarak takip edilmesi istenilen yoringe MATLAB ortaminda
olusturulmalidir.

Takip Edilmesi Istenilen Yoriinge

Takip edilmesi istenilen yoriinge 0.01 saniyelik zaman araligi kullanilarak olusturulmustur.
Sekil 5'te gortldugi tizere, dort rotorlu 0-7 saniyeleri arasinda sadece x ekseninde dogrusal
hareket etmektedir. 7-15 saniyeleri arasinda yoriingeye z ekseninde tirmanma eklenmektedir.
15. saniyede ise, y ekseninde 5 metrelik bir ”step input” verilmektedir. 15-23 saniyeleri
arasinda z ekseninde algalma gergeklesmektedir. Son olarak 23-30 saniyeleri arasinda x
ekseninde dogrusal hareket yapilarak, 30. saniyede takip edilmesi istenilen yoriinge
tamamlanmaktadir.
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Sekil 5: Takip edilmesi istenilen yoriinge.

Tablo 2 : LQT ve LQR kontrolciilerin denge durumundaki hata degerleri.
Hata = (metre) | Hata y (metre) | Hata z (metre)
LQT 0.0093 0 0.0101
LQR 0.6004 0 0.3102

Karsilastirmah Simiilasyon Sonuclar

Bu kisimda, yoriinge takibi i¢in optimize edilmig LQT kontrolcii ile sabit kazanchh LQR
kontrolcti kullanilarak elde edilen simiilasyon sonuclari kargilagtirilacaktir. LQT kontrolciiniin
zamana gore degisen kazanclarinin, yoringe takibi icin optimize edilmesi ve ¢evrimdisi
hesaplanmasindan dolayi, sabit kazanchh LQR’a gore gesitli acilardan daha avantajli oldugu
gbzlenmistir.

Hata degerleri: Sekil 6, takip edilmesi istenilen yoriingenin x,y, z koordinatlari ile LQT ve LQR
kontrolctiler tarafindan elde edilen x,y, z koordinatlari arasindaki hata degerlerini gostermektedir.
Sekil 6'da goriildiigii iizere, LQT kontrolcii istenilen yoriingeyi ¢cok daha dogru bir sekilde takip
etmektedir. Tablo 2'de goriildugi iizere, LQT kontrolciiniin denge durumundaki hata degerleri,
yaklasik olarak x ekseninde 60 kat, z ekseninde ise 30 kat daha azdir. Ayrica ,LQR kontrolciiniin
hata degerlerinin yoriinge hizina gore arttigi da gozlenmistir.

Sonug olarak, LQT kontrolciiniin LQR’a gore, istenilen yoriingeyi daha yiiksek dogrulukta takip
ettigi gozlenmistir. LQT kontrolciiniin daha dogru sonug vermesi, sabit kazang matrisi kullanan
LQR'in aksine, cevrimdisi hesaplanmis ve yoériinge takibi icin optimize edilmis kazan¢ matrisleri
kullanmasina baglanabilir.

Enerji tikketimi: Bu kissmda LQT ve LQR kontrolciler kullanilarak, yoriinge takibi sirasinda
motorlar tarafindan haracan enerji degerleri karsilastinlacaktir. Sekil 7, LQT ve LQR kontrolciilerin
anlik gii¢ tiiketimi gostermektedir. Her bir motor igin gli¢ titketimi degerleri denklem (28)
kullanilarak hesaplanmistir. Denklem (28)'deki P joule/saniye cinsinden anlk gii¢ tiiketimini, T
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Sekil 6: Takip edilmesi istenilen yoriinge ile kontrolciiler tarafindan elde edilen yoriinge
arasindaki hata degerleri.
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Sekil 7: Her bir zaman adiminda, dort motor tarafindan tiiketilen toplam gii¢ tiiketimi
(joule/saniye).
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dénme momentini, w; radyan/saniye cinsinden agisal hizi, i ise motor numarasini temsil etmektedir.

P, =Tw;, i=1,234 (28)

Sekil 7'de goriildiigli lizere, 15.saniyede sisteme y ekseninde 5 metrelik bir "step input”
verildiginde, LQR kontrolctiniin gli¢ tiiketimi degerleri anlik olarak cok yiikselmektedir. Ote
yandan, LQT kontrolciiniin giic tiiketimi degerleri cok daha diisiik seviyelerde kalmaktadir. LQT ve
LQR kontrolciiler arasindaki bu farkllik Sekil 8'de daha net goriilebilir. Sekil 8'de gorlildugii tizere,
15. saniyede sisteme y ekseninde 5 metrelik bir "step input” verilmektedir. LQT kontrolciiniin
kazan¢ matrisleri, cevrimdisi hesaplanmis ve istenilen yoriingeye gore optimize edilmis oldugu igin,
LQT kontrolcii 15. saniyede verilen "step input”'a daha onceden tepki verebilmektedir. LQR
kontrolcii ise sabit kazancl ve yoriinge takibi i¢in optimize edilmemis kazan¢ matrisi kullandigi igin,
"step input”'a ancak 15. saniyede tepki verebilmektedir. Bu nedenle, Sekil 7'de gorildigu lzere,
LQR kontrolciiniin gii¢ tliketimi degerleri 15. saniyeden itibaren ¢ok yiiksek seviyelere cikmaktadir.

LQT ve LQR kontrolciilerin, 15. saniyede sisteme y ekseninde verilen 5 metrelik keskin
doniisii("step input”) tamamlamalan sirasinda tiikettikleri toplam enerji degerleri denklem (29)

ve (30)'daki sekilde elde edilmistir. Enerji degerleri, anlik gii¢ tiiketiminin 13-18 saniyeleri arasinda
integralinin alinmasiyla elde edilmistir. Karsilastirmalarin anlamli olabilmesi igin, her iki
kontrolciiniin keskin doniise baslama ve bitirme zamanlari dikkate alinarak, integralin zaman araligi
13-18 saniyeleri olarak secilmistir.

4 18
B =) / Py dt = 175.5069  [joule] (29)
i=1713
4 18
Bigr =Y / Py dt = 193.0112  [joule] (30)
=113

Denklem (29) ve (30)'da elde edilen degerlere gore, LQT kontrolciiniin y eksenindeki keskin
doniisii("step input”) LQR’a gore 9.9735 % daha az enerji harcayarak gerceklestirebildigi
gozlenmistir.

Sonug olarak, ozellikle keskin manevralar iceren yoriingelerin takibinde, LQT kontrolciiniin enerji
tiketimi agisindan sabit kazanch LQR’a gore daha verimli oldugu soylenebilir. LQT kontrolciiniin
verimi, keskin manevralarin sayisina ve biyiikliigiine bagl olarak daha yiiksek seviyelere
cikabilmektedir.

Motorlarin doygunluga ulasmasi: Bu ¢alismada kullanilan " AscTech Hummingbird” dort rotorlu
araci icin rotorlar tarafindan ulasilabilen maksimum acisal hiz degerleri 8000 rpm

civarindadir [AscTech Hummingbird quadrotor, 2014]. Bu nedenle, elde edilen kontrolculerin ileriki
asamalarda gercek zamanli deneylerle dogrulanabilmesi icin, acisal hiz degerlerinin 8000 rpm’i
gecmemesi gerekmektedir. Simiilasyonlardaki motor dinamiginde saturasyon kullanilarak, acisal hiz
degerleri sinirlandirilabilir. Fakat LQT ve LQR yontemleri dogrusal kontrol teknikleri oldugu icin,
sisteme eklenilen dogrusal olmayan etkiler(ornek:saturasyon), kontrolciilerin performansini
disiirmektedir. Bu nedenle, LQT ve LQR kontrolciilerin motor dinamiginde saturasyon
kullanilmamustir.

Sekil 9'da goriildiigi iizere, LQT kontrolciiniin maksimum agisal hiz degerleri 7947 rpm iken, LQR
kontrolcii 13603 rpm degerlerine ulasmaktadir. Bu nedenle, LQT kontrolciiniin, motor dinamigini
otomatik olarak sinirlayabildigi soylenebilir. Maksimum acisal hiz degerleri, denklem (23)'de
tanimlanan kontrol agirlik matrisi (R) degistirilerek daha diisiik seviyelere ¢ekilebilir. Fakat bu
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Sekil 9: Pervane agisal hizlari(rpm).

durum kontrolciilerin daha yavas performans gostermesine sebep olmaktadir. LQT ve LQR
kontrolctiler, ayni R matrisi kullanilarak karsilastirildigi icin, LQT kontrolciiniin bu noktada

uygulanabilirlik agisindan daha avantajli oldugu soylenebilir.
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SONUC

Bu calismada, dort rotorlu bir IHA'nin yoriinge takibi, LQT optimum kontrol yontemi kullanilarak
elde edilmistir [Naidu, 2013]. Ayrica, MATLAB/Simulink ortaminda modellenen simiilasyonlar
aracihgiyla, LQT kontrolcii denenmis ve literatiirde sikga kullanilan sabit kazangli LQR kontrolciiyle
karsilastiriimistir.

Kullanilan LQT yéntemi, takip edilmesi istenilen yoriingeye gore optimize edilen ve cevrimdisi
hesaplanan kontrol kazanglari kullanmaktadir. Bu nedenle LQT'nin, literatiirde yaygin olarak
kullanilan sabit kazangli LQR yontemine gore, daha avantajli sonuglar vermesi beklenilmistir.

Elde edilen simiilasyon sonuclari, LQT 'nin LQR'a gore, ozellikle ¢cok sayida keskin manevra iceren
yoriingelerin takibinde, cesitli avantajlarinin oldugunu gostermistir. LQT kontrolciiniin LQR’a gore,
istenilen yoriingeyi daha dogru ve az enerji harcayarak takip edebildigi gorilmistir. Ayrica, LQT
kontrolciiniin, motor dinamigini otomatik olarak sinirladigi(saturasyon) ve LQR’a gore
uygulanabilirlik agisindan avantajli olabilecegi gozlenmistir. LQT kontrocii'niin en belirgin
dezavantaji olarak, optimum kontrol kazanclarinin cevrimdisi sekilde, her bir yoriinge igin
hesaplanmasi gerektigi soylenebilir. Fakat, Sekil 4'de goruldugi tizere, LQR kontrolcii icin de
yoriinge bilgisi cevrimdisi olarak kontrolciiye girilmektedir. LQT kontrolciide ise ¢evrimdisi
hesaplanan optimum kontrol kazanglari yoriinge bilgisini dolayl olarak igermektedir. Bu nedenle,
Sekil 3 ve 4'te goriildugu tizere, LQT kontrolciintin cevrimdisi hesaplanan optimum kontrol
kazanglari(L, Lg, g), LQR kontrolciiye cevrimdisi olarak girilen yoriinge bilgisi ile ayni anlamda
degerlendirilebilir.

lleriki calismalarda, elde edilen LQT kontrolci, " AscTech Hummingbird” dort rotorlu IHA
kullanilarak gercek zamanh deneyler araciligiyla da dogrulanabilir. Ayrica, LQT kontrolcii modifiye
edilerek, daha kompleks ve denge durumundan(hover) ¢ok daha fazla sapan yoriingelerin takibi
denenebilir.
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