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Özetçe

Bu bildiride dört rotorlu bir hava aracı sistemi için kuaterni-
yon tabanlı duruş kontrolcüsü ve parametre uzayı tabanlı açısal
hız kontrolcüsü tasarımı amaçlanmıştır. Duruş kontrolcüsünde
kuaterniyon tabanlı kontrolcü kullanılması, agresif manevra ka-
biliyetini artırmayı ve gimbal kilidinden kaçınarak hava ara-
cının kararsız hale gelmesini önlemeyi amaçlamaktadır. Çalış-
mada dört rotorlu hava aracı sistemi için iç içe geçmiş bir kont-
rol yapısı kullanılmıştır. Kuaterniyon tabanlı duruş kontrolcü-
sünün çıkışı, iç çevrim açısal hız kontrol sistemi için açısal hız
komutlarını oluşturmaktadır. İç çevrim açısal hız kontrolcüsü-
nün kazanç değerleri, D–kararlılığını, kazanç payı ve faz payı
gereksinimlerini sağlayan parametre uzayı çözüm alanından se-
çilmiştir. Önerilen kontrol yapısının performansı benzetim ça-
lışmasıyla test edilmiştir.

Abstract

This paper aims to design a quaternion-based attitude cont-
roller and parameter space based angular rate controller for a
quadrotor aerial vehicle system. The use of quaternion-based
control in the attitude controller is intended to enhance aggres-
sive maneuverability and prevent the destabilization of the qu-
adcopter by avoiding gimbal lock. The study employs a nested
control structure for the quadrotor aerial vehicle system. The
output of the quaternion-based attitude controller generates the
angular rate commands for the inner loop angular rate control.
The gain values of the inner loop angular rate controller are
selected from parameter space solution region which satisfies
D–stability, gain margin and phase margin requirements. The
performance of the proposed control structure is tested with si-
mulation study.

1. Giriş
Dört rotorlu hava aracı sistemi, dört motorun bir gövdeye bağlı
olduğu, dikey kalkış ve iniş yapabilen, agresif manevralar ger-
çekleştirebilen bir hava aracıdır. Otopilot ve motor yerleşimine
bağlı olarak artı (+) veya çapraz (x) konfigürasyonlar kullanı-
labilir [1]. Dikey iniş-kalkış özelliği sayesinde pist gereksinimi
olmadan hızla sivil alanlara entegre olabilme avantajına sahip-
tir.

Dört rotorlu hava aracı sistemlerinde duruş kontrolü, üze-
rine çalışılan önemli bir kontrol problemidir [2]. Hava aracı-
nın agresif hareketleri sırasında, performans kaybını önlemek
ve yüksek açı durumlarında ortaya çıkan gimbal kilidi soru-
nunu matematiksel olarak çözmek önem kazanmaktadır [3]. Bu
amaçla, duruş kontrolünde kuaterniyon tabanlı bir kontrolcü
kullanılmaktadır. Kuaterniyonlar, hava aracının konumunu ve
yönelimini ifade etmek için kullanılan bir matematiksel göste-
rimdir. Kuaterniyon tabanlı kontrolcü, hava aracının istenen du-
ruşunu hassas bir şekilde kontrol edebilme yeteneği sağlar ve
agresif manevralar yapabilme kabiliyetini artırır [4]. Dış çev-
rimde kuaterniyon tabanlı kontrol sistemi ile elde edilen açısal
hız komutları, iç çevrim kontrol sistemiyle hava aracına uygu-
lanmaktadır.

Parametre uzayı yöntemi, zaman ve frekans tanım bölgesi
isterlerinin ve dayanıklılığın sağlanması, bozucu etkilere ve gü-
rültüye karşı hassasiyetin azaltılması gibi gereksinimlerinin ta-
sarım sürecine katılmasına imkan veren, esnek bir kontrol sis-
temi tasarım ve analiz yöntemidir [5, 6]. Bu bildiride hava aracı
iç çevrim açısal hız kontrolü için parametre uzayı yöntemi kul-
lanılarak D-kararlılığı, kazanç ve faz payı gereksinimlerini kar-
şılayan kontrol sistemi tasarımı ve analizi üzerinde durulmuştur.

Bildirinin bundan sonraki bölümleri şu şekilde düzenlen-
miştir. Bölüm 2’de dört rotorlu hava aracının matematiksel mo-
dellenmesinin ve kontrol yapısının üzerinde durulmuştur. Bö-
lüm 3’te parametre uzayı yöntemi ile kontrol sistemi tasarımı
anlatılmıştır. Bölüm 4’te tasarlanan kontrolcünün doğrusal ol-
mayan modele uygulanmasıyla elde edilen benzetim sonucu ve-
rilmiştir. Bildiri Bölüm 5’te verilen sonuçlarla sonlandırılmıştır.



2. Dört Rotorlu İnsansız Hava Aracının
Modellenmesi ve Kontrol Yapısı

Dört rotorlu hava aracı sistemi, 6 serbestlik derecesine sahip
bir sistemdir. Bu serbestlik derecelerinin 3’ü kuvvet bileşenle-
rini (Fx, Fy, Fz) ve diğer 3’ü moment bileşenlerini (L,M,N)

ifade eder.
Dört rotorlu hava aracı sistemi, hareketlerini ifade edebil-

mek için iki eksen takımı kullanır. Şekil 1’de görüldüğü üzere,
ilk eksen takımı aracın gövdesine sabit olan (xg, yg, zg) gövde
eksen takımıdır. Bu eksen takımı, hava aracı ile birlikte hareket
eder ve gövde üzerindeki kuvvet, açısal hız ve momentleri ifade
etmek için kullanılır. Diğer bir eksen takımı ise (xa, ya, za) ata-
letsel eksen takımıdır. Bu eksen takımı sabit bir eksen takımıdır
ve her zaman xa kuzeyi, ya batıyı ve za aşağıyı gösterir. Ko-
num, hız, açı gibi ölçümler ise ataletsel eksen takımı üzerinden
ifade edilir [7].
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Şekil 1: Hava Aracı Koordinat

2.1. Matematiksel Model

Hava aracında, her bir motorun dönmesiyle pervaneler tarafın-
dan oluşturulan hava akışı, itki kuvvetinin oluşmasını sağlar.
Momentler ise, motorların oluşturduğu itki kuvvetinin kol boyu
uzunluğuyla çarpılmasıyla elde edilir. Tasarlanan hava aracı
modeli (+) konfigürasyonuna sahip olduğu için kuvvet ve mo-
ment denklemleri, (1) denklemi ile ifade edilebilir [8]:
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burada F motorlar tarafından üretilen toplam kuvveti, L hava
aracı üzerindeki yatış momentini, M hava aracı üzerindeki di-
kilme momentini,N hava aracı üzerindeki yönelme momentini,
b itki katsayısını, d moment katsayısını, Ωi, i. motorun açısal
hızını ifade etmektedir.

2.1.1. Kuaterniyon Kinematiği

Kuaterniyonlar, hava aracının duruşunu ifade etmek için kulla-
nılan matematiksel araçlardır. Duruş çevrimi sırasında gimbal
kilidinin önüne geçebilmek için hava aracının duruşu kuaterni-
yonlar kullanılarak ifade edilir. Kuaterniyonlar, hava aracının
yönelimini tam olarak tanımlayabilen dört parametre içerir. Bu
sayede gimbal kilidi sorunu ortadan kaldırılır ve hava aracının
istenilen yöne dönmesi sağlanır.

(2) denkleminde görüldüğü gibi, kuaterniyon vektörü q’nun
türevi, kuaterniyon vektörü q’nun gövde açısal hız vektörü ωg

ile kuaterniyon çarpımı (⊗) yapılarak elde edilir [9].

q̇ =
1

2
q ⊗ ωg (2)

Kuaterniyon vektörü q’yu, q = [q0, q1, q2, q3] şeklinde
ifade edebiliriz. Burada q0 skaler kısmı, [q1, q2, q3] ise vektörel
kısmı temsil eder. Vektörel kısım, hava aracının duruş yönünü
ve boyutunu ifade ederken, skaler kısım vektörün kendi ekseni
etrafındaki dönüş açısını gösterir.

2.1.2. Moment Denklemi

Hava aracına etki eden toplam moment alttaki eşitlik ile ifade
edilir:

τ = Iω̇g + (ωg × Iωg) (3)

burada I hava aracının ataletini, ωg hava aracının gövde ekse-
nindeki açısal hızını, ω̇g hava aracının gövde eksenindeki açısal
hızının zamana göre türevini ifade etmektedir.

Motorlardan elde edilen moment (L,M,N), jiroskopik
moment Mj ve aerodinamik moment Ma toplamıyla toplam
moment hesaplanır. Ancak Mj ve Ma momentlerinin etkisi dü-
şük olduğundan hesaplamalarda genellikle ihmal edilir [10].

Matematiksel modelde I bilindiğinde ve τ değeri elde edil-
diğinde (3) denkleminde bulunan ωg yalnız bırakılarak hava
aracının gövde eksenindeki açısal hızı elde edilir.

2.1.3. Kuvvet Denklemi

Hava aracı için gövde eksenindeki toplam kuvvet eşitliği alttaki
gibi yazılır:

Fg = m(v̇g + ωg × vg) (4)

burada m hava aracının kütlesi, vg hava aracının gövde ekse-
nindeki çizgisel hızını ve v̇g hava aracının gövde eksenindeki
cizgisel hızının zamana göre türevini ifade eder.

Hava aracına etki eden toplam kuvvet Fg , üç farklı bileşe-
nin toplamıyla oluşur. Birincisi motorlar tarafından üretilen F
kuvveti, ikincisi yer çekimi tarafından oluşturulan Fy kuvveti
ve son olarak rüzgarın sürükleme kuvvetiyle oluşan Fr kuvve-
tidir. Fy kuvveti alttaki gibi elde edilebilir:

Fy = q∗ ⊗

 0

0

mg

⊗ q (5)

burada q∗ kuaterniyonun eşleniğini ve [0 0 mg]T ataletsel ek-
sen takımında yer çekimi kuvvetini temsil eder. (5) denklemi
yer çekimi kuvvetinin ataletsel eksen takımından gövde eksen
takımına dönüşümünü gösterir [9].



Rüzgarın sürükleme kuvvetiyle oluşan Fr kuvveti alttaki
gibi yazılabilir:

Fr =
1

2
ρCDAvg|vg| (6)

burada ρ ortam yoğunluğu, CD hava direnci katsayısı, A nes-
nenin kesit alanını temsil etmektedir. Kuvvetin yönünün belir-
lenebilmesi için vg ile mutlak değeri işleme alınmıştır [10].

Matematiksel modelde Fg = F + Fy + Fr elde edildikten
sonra, (4) denkleminde vg yalnız bırakıldığında gövde ekseni
üzerindeki çizgisel hız elde edilmiş olur.

2.1.4. Motor Dinamiği

Doğru akım motorları, gerilim uygulandığında dönme etkisi
elde etmek için kullanılan motorlardır. Bu çalışmada, moto-
run gerilim ve açısal hızı arasındaki ilişkisi matematiksel olarak
modellenmiştir. Matematiksel modelleme sürecinde, uygulanan
gerilim ile istenen açısal hız arasında doğrusal bir katsayı elde
edilerek, hedeflenen açısal hız ve elde edilen açısal hız arasın-
daki ilişkiyi ifade eden motor transfer fonksiyonu (7) denkle-
minde görüldüğü şekilde elde edilmiştir [11], [12].

MTF (s) =
Ω(s)

Ωr(s)
=

KmKd
RJ

s+ 1
J
(D + KmKe

R
)

(7)

burada Ω motor açısal hızını, Ωr referans açısal hızını,Km yük
moment sabitini, Kd gerilim ile Ω arasındaki doğrasal kazanç
sabitini, R motor direncini, J motor momentini, D sürtünme
katsayısını ve Ke elektriksel kuvvet sabitini göstermektedir.

2.2. Kontrol Yapısı

Şekil 2’de dört rotorlu hava aracının dış ve iç çevrim kont-
rolünü içeren kontrol yapısı gösterilmiştir. Dış duruş çevri-
minde kuaterniyon tabanlı kontrolcü kullanılmıştır. Kuaterni-
yon tabanlı duruş kontrolcüsünde, referans açı komutundan
(ϕr, θr, ψr), referans ivme vektörü ir oluşturulmaktadır. Hava
aracında gövde ivme vektörü ig her zaman [0, 0,−1]T yönünde
oluşmaktadır. (8) denklemi ile ig ve ir vektörleri arasındaki açı
α hesaplanabilmektedir. (9) denklemi ile ig ve ir gösterildiği
gibi dış çarpım ile dönüş vektörü rv hesaplanmıştır.

α = acos(ig · ir) (8)

rv = ig × ir (9)

Elde edilen açı ve vektör kullanılarak kuaterniyon tanı-
mında bulunan skaler ve vektörel kısım elde edilmiştir. Bu sa-
yede hata kuaterniyonunun skaler kısmı α ile vektörel kısmı rv
ile elde edilmiştir. Elde edilen hata kuaterniyonundan kontrol
kuralı kullanılarak açısal hız komutu oluşturulmuştur. Detay-
lar [4] nolu kaynağa bakılabilir. İç çevrimde ise açısal hız PD
kontrol sistemi tasarımı yapılmıştır. Bu kısmın detayları bundan
sonraki bölümlerde verilmiştir.

2.3. Kontrol Sistemi Tasarımı için Doğrusallaştırma

Dört rotorlu hava aracı sistemleri, doğrusal olmayan sistemler-
dir. Parametre uzayı yöntemi gibi doğrusal sistem modeli kulla-
nan kontrol yöntemlerinin uygulanmasından önce sistemin doğ-
rusallaştırılması gerekmektedir. Doğrusallaştırma ile doğrusal
kontrol teorisi kavramlarının kullanılmasını sağlanır.
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Şekil 2: Dört rotorlu hava aracının dış ve iç çevrim kontrolünü
içeren kontrol yapısı.

Dört rotorlu hava aracı sistemi için doğrusallaştırma nok-
tası, hava aracının havada askıda kaldığı durum olarak seçilmiş-
tir [8]. Bu durumda, hava aracı üzerindeki moment, açısal hız,
çizgisel hız, açı ve konum durumları sabit kalmaktadır. Kont-
rolcü tasarımı bu doğrusal model üzerinden gerçekleştirilmekte
ancak tasarımdan sonra doğrusal olmayan hava aracı modelinde
yapılan benzetimlerle gerçek hava testleri öncesi mümkün ol-
duğu kadar gerçekçi bir benzetim ortamı oluşturulmaktadır.

2.3.1. Yatış Çevrimi Doğrusallaştırma

Sistemde moment ve kuvvet değişimini elde etmek için Tay-
lor serisi açılımı kullanılarak doğrusallaştırma yapılabilir. Hava
aracı, x ve y eksenleri boyunca simetrik olduğu için yatış ve di-
kilme dinamikleri aynıdır. Doğrusallaştırma işlemi için eksen-
lerden birini seçmek yeterlidir. Bu durumda doğrusallaştırılacak
eksen yatış ekseni olarak seçilmiştir.

Sistemi askıda kalma durumuna göre doğrusallaştırdığı-
mızda, başlangıç moment değerleri sıfır olarak kabul edilir.
Hava aracı askıda kalma durumunda F = mg kadar kuvvet
üretir. Bu üretilmiş olan kuvvet, her bir motora eşit olarak dağı-
tıldığında i. motor başına düşen itki elde edilir. Elde edilen itki
değerinden askıda kalma açısal hızı Ωa değerine ulaşmak için
kuvvet değeri itki katsayısına bölünerek karekökü (10) denkle-
minde görüldüğü gibi alınmalıdır [13]:


Fi =

mg

4

Ωa =

√
mg

4b

(10)

(11) denklemi ile verilen yatış momentinin, başlangıç değe-
rinin sıfıra eşit olduğu kabul edilerek 1. dereceden Taylor serisi
ile açıldığında (12) denklemi gösterilen yatış momenti değişimi
elde edilmiş olur.

L = −Ω2
2bl +Ω2
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(12)
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Şekil 3: Yatış iç çevrim kontrolü ve doğrusal model.

Diğer moment ve kuvvet denklemleri için Taylor seri açı-
lımı yapıldığında (13) denkleminde gösterilen değişimler elde
edilir:


∆F = 2Ωab(∆Ω1 +∆Ω2 +∆Ω3 +∆Ω4)

∆L = 2Ωabl(∆Ω4 −∆Ω2)

∆M = 2Ωabl(∆Ω3 −∆Ω1)

∆N = 2Ωad(−∆Ω1 +∆Ω2 −∆Ω3 +∆Ω4)

(13)

Elde edilen kuvvet ve moment değişimlerinden istenen Ω

değerleri alttaki gibi yazılabilir:
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(14)

Yatış çevrimi için doğrusal sistem modellenmesi aşağıdaki
adımlar izlenerek gerçekleştirilebilir. Açısal hız kontrolcüsünün
çıkışı moment komutu olarak kabul edildiğinde ∆L değeri (12)
denklemi kullanılarak elde edilebilir. Bu sayede (14) denklemi
kullanılarak 2. ve 4. motorlar için istenen ∆Ω değerleri elde
edilir. Ardından istenen Ω değerleri motor transfer fonksiyo-
nuna uygulanarak gerçekleşen Ω değerleri elde edilir. Sonuç
olarak, 2. ve 4. motorlardaki Ω değerleri belirlenmiş olur. Bu
Ω değerlerinden itki elde edilir ve elde edilen itki, kol boyu ile
çarpılarak moment oluşturulur. Ancak itki katsayısı ile Ω değe-
rinin karesi işleme alındığından, bu karesel işlem doğrusallığı
bozmaktadır. Doğrusal bir ilişki sağlamak için Ω ile itki ara-
sında çalışma noktasındaki doğrusal değişim göz önüne alınır
ve böylece Şekil 4’de görüldüğü üzere doğrusal itki kazancı bd
elde edilir. Bu sayede iki motorla elde edilen moment değer-
leri doğrusal olarak hesaplanabilir. Elde edilen moment değeri,
atalet değerine bölünerek açısal ivme değerine ulaşılır. Ardın-
dan integral işlemi uygulanarak açısal hız değeri elde edilir. Bu
yolla doğrusal durumda açısal hız çevriminin blok diyagramı,
Şekil 3’te görüldüğü gibi elde edilir.

Şekil 3’teki doğrusal model, transfer fonksiyonu olarak (15)
denklemi ile belirtilebilir:

P (s) =
(MTF bdKd)s+MTF bdKp

(2ΩabIxx +MTF bdKd)s+MTF bdKp
(15)

Doğrusal ve doğrusal olmayan sisteme aynı moment ko-
mutu verildiğinde Şekil 4’te görüldüğü gibi benzer açısal hız
çıkış değerleri elde edilmektedir.
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Şekil 4: İtki katsayısının bulunması, doğrusal ve doğrusal olma-
yan modelin karşılaştırılması.

3. Parametre Uzayında Kontrol Sistemi
Tasarımı

Parametre uzayı yöntemi, belirsizlik içeren doğrusal zamandan
bağımsız sistemlerin kararlılık analizine ve kontrol sistemi ta-
sarımına olanak sağlar. Parametre uzayı tasarım yöntemi, özel-
likle iki veya üç kontrol kazancının hesaplanmak istendiği, çok
amaçlı zaman ve frekans tanım bölgesi tasarım gereksinimleri-
nin bulunduğu durumlarda, kontrol sistemi tasarımcısına çeşitli
seçenekleri bir arada sunabilen bir yöntemdir. Bu çalışmada te-
melinde Hurwitz kararlılığı bulunan fakat performans gereksi-
nimlerini de içeren D - kararlılığı ile frekans tanım bölgesi ge-
reksinimlerinin birlikte parametre uzayına aktarıldığı bir yakla-
şım izlenmiştir. Detaylar [6] nolu kaynakta bulunabilir.



3.1. Hurwitz Kararlılığı

Hurwitz kararlılığı, karakteristik denklemin köklerinin her biri-
nin sol yarı düzlemde bulunmasını gerektirir. Eğer kökler sağ
yarı düzleme geçmişse, köklerin sürekliliği gereği sanal ekseni
keserek geçiş gerçekleşmiştir. Bu durum, üç başlık altında ince-
lenir.

3.1.1. Karmaşık Kök Sınırı

Karmaşık kök sınırı (KKS), karmaşık eşlenik kök çiftinin sanal
ekseni kesmesi durumudur. Bu durumda karakteristik denkleme
Laplace operatörü olan ’s’ yerine ’jw’ konulur. Ardından, sis-
temin karakteristik denkleminin gerçek ve sanal köklerini sıfıra
eşitlenerek iki denklem elde edilir. Bu denklemlerde ’w’ frekan-
sının değişimiyle, belirsiz parametrelerin veya kontrolcü kazanç
değerlerinin oluşturduğu parametre uzayı çözüm alanları 2 bo-
yutlu grafikler üzerinde elde edilir.

3.1.2. Gerçek Kök Sınırı

Gerçek kök sınırı (GKS), sanal ekseni w = 0 noktasında ke-
sen gerçek kök bulunur. Bu durumda, karakteristik denkleme
’s’ yerine ’0’ yazılır ve belirsizlikler veya kazanç değerleri için
2 boyutlu parametre uzayı grafiği elde edilir. Bu yaklaşımda sa-
nal kısım olmadığı için, çözüm gerçek kısımdan elde edilir.

3.1.3. Sonsuz Kök Sınırı

Sonsuz kök sınırı (SKS), sonsuz frekans değerinde sanal ekse-
nin üstünden veya altından köklerin geçmesiyle belirlenir. Bu
durumda, çözüm elde edilirken sistem karakteristik denklemin-
deki frekans değeri sonsuz götürülür. Bu matematiksel olarak
elde edilen karakteristik denklemin en yüksek dereceli terimi-
nin katsayısına denk gelir.

3.2. D - Kararlılığı

D–kararlılığı, Hurwitz kararlılığının bir alt kümesidir. D-
kararlılıkta belirli tasarım parametreleri tanımlanarak sistemin
kararlılığının yanında sistemin performansını da dikkate alına-
bilir.

D–kararlılık bölgesi, Şekil 5’te gösterilen λ1, λ2 ve λ3 üç
sınır çizgisinden oluşmaktadır. Bu üç çizgi için de KKS, GKS
ve SKS incelenerek parametre uzayında D-kararlılığını sağla-
yan bölge tespit edilebilir.

3.2.1. Oturma Süresi Sınır Çizgisi

İlk sınır çizgisi (λ1), oturma süresi sınır çizgisi olarak adlandırı-
lır. Oturma zamanını büyük oranda baskın köklerin zaman ceva-
bının sıfıra ulaşma süresinin belirlediği bilinmektedir. Sistemin
baskın kökleri sanal eksene en yakın olan köklerdir. Bu köklerin
sanal eksene olan uzaklıkları en düşük olacağı sınır belirlenerek
sistemin λ1 tasarım kriteri sağlanmış olur. Bu sınır çizgisi pa-
rametre uzayında KKS ve GKS oluşumuna yol açmaktadır. λ1

sınırı üstten sınırlı olduğu için (frekans sonsuza gitmediği için)
SKS oluşmamaktadır.

𝜆1 

𝜆2 

𝜆3 𝐷 − 𝐾𝑎𝑟𝑎𝑟𝑙𝚤𝑙𝚤𝑘
𝐴𝑙𝑎𝑛𝚤

𝐼𝑚

𝑅𝑒

Şekil 5: Karmaşık düzlemde D - kararlılık alanı.

3.2.2. Sönümleme Oranı Sınır Çizgisi

İkinci sınır çizgisi (λ2), sönümleme oranı sınır çizgisi olarak ad-
landırılır. Sistemin sönümleme oranı, sistemin kökünün gerçek
eksen ile yaptığı açının kosinüsünü hesaplanarak bulunabilir.
Bu şekilde sistemin tasarım parametrelerinden olan sönümleme
oranı parametresi belirlenerek, bu sönümleme oranını sağlaya-
cak açı değeri ile köklerin bulunacağı alanı sınırlanabilir. Bu
yaklaşımda sıfır ve sonsuz frekans değerleri için sonuç olma-
dığı için yalnızca KKS kullanılmaktadır.

3.2.3. Doğal Frekans Sınır Çizgisi

Üçüncü sınır çizgisi (λ3), sistemin doğal frekansını sınırlamak
için kullanılan çizgidir. Sistemin doğal frekansı yaklaşık olarak
sistemin bant genişliğini göstermektedir. Bu sayede sistem bant
genişliği sınırı parametre uzayı hesaplarına katılabilir. Bu sınır
çizgisi, KKS ve GKS olarak parametre uzayına aktarılır. Fre-
kans değeri sınırlı olduğu için SKS bulunmamaktadır.

3.3. Frekans Tanım Bölgesi Gereksinimleri

3.3.1. Kazanç Payı Sınırı

Sistemin kazanç payı (GM) ve faz payı (PM) Şekil 6’deki ör-
nek Nyquist diyagramında gösterildiği şekilde tanımlanabilir.
Şekil 6’ye bakıldığında faz geçiş frekansı ωpc’de açık çevrim
transfer fonksiyonu L(jω)’nın genlik değerinin 1

Kazanç Payı , açı
değerinin ise (−180) derece olduğu görülmektedir. Bu tanım
kullanılarak iki adet parametre uzayı çözüm denklemi elde ede-
bilebilir. Böylece başlangıçta tasarım kriteri olarak kazanç payı
belirlendiğinde, kontrol sisteminin bilinmeyen kazanç değerleri
için, istenen kazanç payının sağlayan parametre uzayı çözüm
alanı elde edilir.

3.3.2. Faz Payı Sınırı

Kazanç payına benzer şekilde, faz payı için de kontrol sistemi
kazanç değerlerinin parametre uzayı çözüm alanı elde edilebi-
lir. Şekil 6’deki örnek Nyquist diyagramında görüldüğü üzere,
kazanç geçiş frekansı ωgc’de açık çevrim transfer fonksiyonu
L(jω)’nın genliğinin 1 ve açı değerinin (−180 + PM ) olduğu
görülmektedir. Bu tanım kullanılarak iki adet parametre uzayı
çözüm denklemi elde edebilebilir. Bu denklemler kullanılarak



kontrol sistemi kazanç değerleri için istenen faz payı sınırını
sağlayan parametre uzayı çözüm alanı elde edilir.
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Şekil 6: Nyquist diyagramında kazanç ve faz payı [6].

3.4. Parametre Uzayı Yönteminin Yatış İç Çevrim Kontro-
lüne Uygulanması

Dört rotorlu hava aracı sistemi denge noktasında doğrusallaştı-
rılarak sistemin Şekil 3’deki doğrusal modeli ve (15) denklemi
ile gösterilen transfer fonksiyonu elde edilmiştir.

Elde edilen transfer fonksiyonu, serbest bir integratör içer-
diğinden PD kontrol yapısı seçimi yapılmıştır. PD kontrolcüde,
türev bileşeni ani değişimlere karşı çok duyarlıdır. Hata hızlı
değişim gösterdiğinde, kontrol sinyali yüksek değerlere ulaşa-
rak istenmeyen hareketlere neden olabilir. Bu durumu önlemek
için, belirlenen çalışma frekansının 5 - 10 katı aralığında kesme
frekansına sahip alçak geçiren filtre, türev bileşenine eklenmiş-
tir. PD kontrol yapısının oransal kazanç değeri Kp ve türev ka-
zanç değeriKd için parametre uzayı yöntemiyle D-kararlılık ve
frekans tanım bölgesi gereksinimleri için çözüm yapılmıştır.

Şekil 7’de Tablo 1’de verilen D-kararlılık, kazanç payı ve
faz payı tasarım gereksinimleri için parametre uzayında elde
edilen çözüm görülmektedir. İstenen gereksinimlerinin karşı-
lanıp karşılanmadığı parametre uzayı çözüm alanından seçilen
Kp - Kd ikilileri için test edilmiştir. Renklendirilen alandan se-
çilen tüm değerler için tasarım gereksinimleri karşılanmaktadır.
Buna göre Kp = 2.64 ve Kd = 0.08 değerleri için tüm ister-
ler sağlanmaktadır. Benzetim çalışmasında bu değerler kullanıl-
mıştır.

Tablo 1: Tasarım gereksinimleri

Tasarım Kriteri Değer Birim
Oturma Zamanı 0.2 saniye

Sönümleme Oranı 0.5 -
Doğal Frekans Bant Genişliği 150 rad/s

Kazanç Payı 20 dB
Faz Payı 60 derece

4. Benzetim Çalışması
Benzetim çalışmasında önerilen iç çevrim açısal hız kontrolcü-
sünün, tasarım gereksinimlerini sağlayıp sağlamadığı ve istenen
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Şekil 7: D-kararlılık, kazanç payı ve faz payı için parametre
uzayı çözüm alanı.

açısal hızı değerini takip etme performansı incelenmiştir.
Şekil 8’de seçilen kontrolcü kazanç değerleri sonucunda

oluşan kapalı çevrim sistem kutuplarının D-kararlılığı sağla-
yacak şekilde istenen bölgede kaldığı görülmektedir. Böylece
oturma süresi, sönümleme oranı ve bant genişliği gereksinim-
leri sağlanmış olmaktadır.
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Şekil 8: D - kararlılık alanında kapalı çevrim sistem kutupları.

Frekans gereksinimleri açısından Şekil 9’daki Bode diyag-
ramına bakıldığında hem kazanç payı, hem de faz payı isterle-
rinin sağlandığı görülmektedir.

Önerilen PD kontrol sistemi açısal hız kontrolü için doğru-
sal olmayan modelde test edilerek sonuçlar incelenmiştir. Buna
göre istenen açısal hız değeri (açısal hız komutu) ve elde edilen
açısal hız değerleri Şekil 10’da verilmiştir. Sonuçlara bakıldı-
ğında açısal hız komutunun başarılı bir şekilde takip edildiği
görülmektedir.

Belirlenmiş alan dışında seçilen kontrolcü kazanç değerleri
için açısal hız hatasının RMS değerleri Tablo 2’de görülmek-
tedir. Tablo 2’de görüldüğü üzere tasarım kriterlerini sağlayan
kazanç değerleri ile komut takip hatasının RMS değerinin dü-
şerek daha başarılı takip yapıldığı gözlenmektedir.
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Şekil 9: Bode diyagramı kazanç ve faz payları.
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Şekil 10: Açısal hız komut takibi.

Tablo 2: Açısal hız hatası RMS değeri

Kp Kd Aktif Sınır Çizgileri RMS Değeri
2.64 0.08 λ1, λ2, λ3 3.14

13.76 0.02 λ1 4.05
1.49 0.1 λ1, λ3 4.21
4.02 0.3 λ2 4.58
0.68 0.15 - 6.17

5. Sonuçlar
Bu çalışmada dört rotorlu hava aracı için kuaterniyon tabanlı
duruş kontrol sistemi tasarımı ve yatış hareketi açısal hız çev-
rimi için D–kararlılığı ve frekans tanım bölgesi gereksinimle-
rini sağlayan parametre uzayı yöntemi tabanlı PD kontrol sis-
temi tasarımı yapılmıştır. Belirlenmiş olan zaman ve frekans
tanım bölgesi tasarım parametreleri için çok amaçlı parametre
uzayı çözüm alanı elde edilmiş ve kontrol kazanç değerleri be-
lirlenmiş alan içerisinden seçilmiştir. Doğrusal olmayan hava
aracı modeli kullanılarak yapılan benzetim çalışması ve doğ-
rusal analiz yöntemleriyle önerilen kontrol sisteminin etkililiği

gösterilmiştir. Bundan sonraki çalışmalarda hava aracı iç çevrim
kontrolünde parametrik belirsizliklerin dikkate alınarak tasarım
yapılması, bu belirsizliklerin etkilerinin incelenmesi ve farklı
senaryolarla önerilen tasarımın test edilmesi planlanmaktadır.
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