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Son yillarda, basit sabit-kanatl insansiz hava araci sistemleri, savas meydanlarinda
oyun degistirici rolleriyle 6n plana ¢ikmaktadir. Bunun sonucunda ise doner kanath
diinyasinda tasarlanabilecek ucuz, basit ve hafif helikopter platformlarinin, kesif,
gbzetleme ve askeri 6zel kurye tagima gibi 6nemli gorevler i¢in kullanimlar1 giindeme

gelmigtir.

Bu calisma ile konvansiyonel kuyruk rotorlu doner kanatli bir insansiz hava araci
(RIHA) konsepti i¢gin MATLAB ve SIMULINK ortaminda helikopter ugus kontrol

sistemi gelistirilerek otomatik ugus, inis ve kalkis yaptirilmasi hedeflemektedir.

Helikopter matematik modeli olarak, literatiirde denge cubugu olmayan bir genel
maksat helikopterinin simiilatérde benzetiminin yapilabilmesi i¢in tiretilmis bir model

tercih edilmistir.

Yap1 olarak dogrusal olmayan bu matematiksel model, paket programin dogrusal
analiz aracit kullanilarak giris ve c¢ikis kanallarina gore dogrusallagtirilmistir.
Calismanin sonunda, trim noktalar1 olan aski ugusu, ileri ugus, inis ve kalkisin farkl

irtifalar icin otomatik olarak basarilabilmesi amaglanmaistir.



Ucus kontrol sisteminde, dncelikle i¢ kararlilik dongiisti kurularak eksenel dengeyi
saglayan bir eksen sénimleme kontrolciisi katmani (SAS) tasarlanmigtir. Ardindan,
konum-tutma amagh dis kararlilik dongiisii kurularak helikopterin hedeflenen hiz,
yiikseklik ve yonelim durumlarina getirilip konum korunmasinin  (ATT)

gerceklestirildigi amaglanmaistir.

Kontrolciilerin, igsel olarak sol yana dogru kayan modeli trim noktalarindaki durum
ve girig degerlerine gore ideal rotaya yaklagtirabilme performanslarina bakilmustir.
Bunun sonucunda, performanslarin iyilestirilmesi i¢in en uygun kontrolcii kazanglar

saptanmistir. P, PI ve PID gibi klasik kontrol yontemleri kullanilmistir.

Anahtar Kelimeler: Helikopter, Doner kanatli insansiz hava araci, Kontrol,

Dogrusallastirma, Kontrol, Benzetim, PID
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In recent years, simple fixed-wing unmanned aerial vehicle systems have attracted all
the attention with their game-changing role on the battlefields. This has led to
discussions of taking into service of cheapest, simplest, and lightest helicopter
platforms, which are designed in the rotary wings’ world for some substantial missions

such as reconnaissance, surveillance, and military special courier transport.

In this context, this study aims to develop a helicopter flight control system in
MATLAB & SIMULINK environment for a conventional tail-rotored rotary wing
unmanned aerial vehicle (RUAV) concept to enable automatic flight, landing and take-
off.

The model was built to simulate a general-purpose helicopter without stabilizer bar
and was preferred as the helicopter mathematical model for simulators for years in

historical helicopter development literature.

This mathematical model, which is inherently nonlinear, is linearized according to the
input and output channels by using the linear analysis tool. Thus, controllers are
developed to fit this linear model. At the end of the study, it is aimed that, the hover
flight, forward flight, landing and take-off according to trim points can be achieved

automatically for different altitudes.



In the flight control system, firstly, a controller for stability augmentation is designed
by establishing internal stability. Then, it is aimed to keep the helicopter to desired
speed, altitude, orientation, and position by establishing an attitude-hold external

stability loop.

It is observed that the model is inherently flying by sliding to far left-hand side (west).
After that, the performance of the controllers is examined according to keep the model
into the ideal route by adjusting control command inputs for each trim points. Finally,
optimum controller gains are found to improve controller performances. P, Pl and PID

as classical control methods are used within these loops.

Keywords: Helicopter, Rotary Unmanned Aerial Vehicle, Control, Linearization,
Simulation, PID

Vi



TESEKKUR

Calismalarim boyunca degerli yardim ve katkilariyla beni yonlendiren hocam Prof.
Dr. Cosku KASNAKOGLU‘na, kiymetli tecriibelerinden faydalandigim TOBB
Ekonomi ve Teknoloji Universitesi Elektrik - Elektronik Miihendisligi Béliimii
Ogretim liyelerine ve destekleriyle her zaman yanimda olan kendileriyle ge¢irmem
gereken zamandan c¢aldigim sevgili esim Canan ve oglum Mustafa Necdet® e
minnettarim. Ayrica, okul arkadaslarim M. Aykan KULUNK ve M. Sinan ORUC‘a
ve biiyiiklerim ve ayni zamanda da is arkadaslarim olan Oguz DEMIRUS ve Emre
KARALARLI® ya desteklerinden dolay1 ¢ok tesekkiir ederim.

vii






ICINDEKILER

Sayfa

TEZ BILDIRIMI.........ooiiiiiiiiii e ii
O ZET ettt ettt iii
ABST R A CT e %
TESEKKUR ......oooviviiiietseee oottt n sttt vii
ICINDEKILER ........ooooooioioeeeeeeeeeeeeeeeee ettt viii
SEKIL LISTEST .......cooiiiiiieesceeeeeet ettt Xi
CIZELGE LISTEST ...ttt Xiv
KISALTMALAR .ottt sttt beesnne s XV
SEMBOL LISTESI ..ottt XVi
Lo GIRIS .ottt 1
1.1 TZINAIMACT c.vvi ittt sttt e bbb e e st e e baeeaaneeas 1
1.2 Tarihsel GEIISIM . ..eeiuviiiiiiiieiie ettt et 1
1.3 IMIOLIVASYON ...ttt ettt sttt st e e teene e st e e te s e sre e teenseareeneens 2

2. DONER KANATLI INSANSIZ HAVA ARACLARI ..........cccoooovvvereirnninnn, 5
2.1 Helikopterin Tarihsel GeliSIMI...........cooveiiiiiieiiiiiieiie e 5
2.2 RIHA “1arin Ortaya ClKISI.......cooveivevreereierieeeesssetssesessesssssesesessssssssessssssssssesanes 6
2.3 RIHA ‘larin SIntflandirilmast .......c.c.eveveveveveeeeeeeese e, 7
2.4 Diinyada Gelistirilen RIHA “1ar..........cccoocviriueiieeicesiieieeceeeee s 9
241 ARI-LT e e e 9

242 MALAZGIRT ..ottt 10

243 Titra ALPIN L....oiiiiit e 11

244 TUSAS HC-L. .ot ettt 12

2.5 Tezde Referans Alman RIHA ........ccccccoevevieieeeee e, 14
2.5.1 Kavramsal harekat ¢alismasi (CONOPS) ......c.oooiiiiiiiiniiieees 14

2.6 Yer Kontrol Istasyonlart (YKI) ........ccooeevrioeiiieeicecceeeeeecee e 16
2.7 RIHA Harekat: Temsili bir UgUS SeNaryoSU.........ccceueveveveverereererereeeeeeesesennnn, 17

3. HELIKOPTER .........cootiiiiiiiiiieint st 19
3.1 Konvansiyonel Kuyruk Rotorlu Helikopter ..., 19
3.2 Helikopter AerodinamiZl ..........ccevieriiiiiiniiiiesiee s 21
3.3 Helikopter Ugusu ve Karsilasilan Olgular ...........ccococeiviiiiiiiiniiie e, 22
3.3.1 TaKAtH UGUS 1evevviieiiiie ittt e et ee e enaeas 23

3.3.2 ASKI UGUSU ...eiiiiiiiiiii ettt 24
3.3.2.1 KAYMA .ttt 24

3.3.2.2 Sarkag davraniSl .......ceeeieiiiiiiiiiiie it 25

3.3.2.3 TPP, ana rotor donme diizleminin koniklesmesi ............cccccvervennn 25

3.3.2.4 Acisal h1zin KOTunumu .........cccoovvieiiiieiiiieiee e 26

3.3.2.5 YT BEKIST ..ot 27

3.3.2.6 DONUS YalPAST ..eeuvviiiiiiiiiiiieee e 28

3.3.3 DIKEY UGUS ...tietieiieietie sttt sttt ettt 29

3.3.4 HIETT TUGUS cvvevevevevevetetctetetetete e tete ettt ettt ettt ettt st ettt s st s seas 30
3.3.4.1 Doniisen kaldirma Kuvveti ........ccccevivieiiiee i 31

3.3.4.2 EKIYEN KIS ...uviiiiiiiiieiic e 32

3.3.4.3 Capraz aki$ @tKIST .....eevueriuieiiiiiieiie st 32

3.3.4.4 Kaldirma kuvvets aSTMELIiST ......ovveeririeiiiieiiieesiie e sieee s 33

3.3.5 Geriden gelen pervanenin tutunma Kayb1 ..., 34

viii



TR BT O 1 F: TR 0 1 LR 35

3.3.7 GOTT TUGUS vttt eiteeetee ettt ekttt ettt e bt e e be e e sb e e nbe e e st e et e e e nteenneeennas 35
3.3.8 DONUS UGUSU 1eeeeiuiviieeeiiiiie e e iiiie e e s iiie e e e st e e e s st e e e st e e e s s sntne e e e snreeeeennnneeas 36
3.3.9 Siiziilerek takatsiz glivenlik inis yjjj ilme: otorotasyon ............c.c....... 36
3.3.9.1 Dikey ugusta OtOTOtASYON ..vvviivvvieiiiieiiiiiesiiieesireesiree st eseee e seee e 37
3.3.9.2 Tleri UGUSLA OtOTOtASYON .....ueveeevercececeeie sttt en et en e 38
4. HELIKOPTER MATEMATIKSEL MODELI.......c.cccoovoniinininininininn, 39
4.1 Ana Rotor Modelinin ESithiKIeri........cccocouviiiiiiiiiiiieseie e 40
4.1.1 Ana rotor flaplama modeli dinamikleri modeli..............ccccooevviveinenenne. 40
4.1.2 Ana rotor iceriye akis dinamikleri modeli.........ccooeveiiiiniiiniiicen, 41
4.1.3 Ana rotor takat gereksinim modeli...........cccccooveiiiiviiiiiieseee e 42
4.2 Govde Aerodinamik Modeli...........cooooeiiiiiiiiiic e 43
4.3 KUYTUK MOUEIT ...ttt nne s 44
4.3.1 Yatay KUYruk Modeli..........ccooviiiiiiiiiiiiieeeee e 44
4.3.2 Dikey Kuyruk MmOdeli........cccoeciiiiiieiicie e 44
4.4 Yercekimsel KuvVet MOEli ..........oovvieiiiiiiiiiiieee e, 45
4.5 Hareket Modeli ESTtHKIETT.......ccvvieiiiiiiiic et 45
4.5.1 Koordinat sistemi tanimlama ...........ccccceerieniiiiiniiiennee e 45
4.5.2 CG (agirlik merkezi) modelindeki toplam kuvvet ve moment ............... 46
4.5.3 Dogrusal hiz hesaplama modeli ..........cccoooviiviiiiiniciiecee 46
4.5.4 DOnel dinamikler Modeli.........ccoooeiiiiiiiiice e, 47
4.5.5 Yer ekseni poziSyon MOGEI ........ccveiieieriiiiiiinieeee e 48
4.5.6 Konum dinamikleri modeli ...........ccoooiiiiiiiiiiiceee, 48
4.6 AtMOSTEr MOTEIT ... 49
4.6.1 Govde eksen sistemi toplam hiZ1..........ccccoeviiiiiiiiiiie 49
4.6.2 HUCUIT @CIST.c.uuviiiiiieiiiieaitiieaieee sttt e st e e st e e ssbe e e sibe e s ssbe e s abbeesnreesnnreeannneens 49
4.6.3 YaNA-KAYMA ACIST .c.vviiiiiiieieiieiiieeiiie sttt ne e 49
5. UYGULADMA ettt ettt et e et e et e sreeanbeesnee s 51
ST N 1 - o PRSP PPRSPRRPPI 52
5.2 LAtEratlit TATAMAST ..eeiuvvieiiiieiiiie ettt ettt e ettt e e anes 52
5.3 MOUEL ... 53
5.4 YONTEMIET ...t 53
5.5 EIde EAIENIET ... 53
5.6 Dogrusallastirma Thtiyact .........ccccevvvirivevereiiccieie e 54
5.7 Tleri Ugus Performans .........ccueveveveveueeeeeieeesesee s s st s ettt 58
5.8 Ucgus Profilinin Belirlenmesi........cccovviiiiiiiiiiiieiiie e 63
5.9 Trim Noktalart ve Trim Noktalarinda Dogrusallastirma Yapilmast ............... 65
5.10 Otomatik Ugus KOontrol SiStemi ........ceeivvviiiiuiieiiiieiiiieiiieessieesriiee e e siee e 72
5.10.1 i¢ kararlilik ve dis kararlilik dONgUIEri.........ceveveveveeeeereeeeeieieeeeeere e, 74
5.10.2 Helikopter lizerine etkiyen akuple kuvvetler ve ayrigtirilmasi............. 76
5.10.3 Ugus olgularina gore pilot komutlar1 ve eksen etkilesimlerinin
ANANLATTANINAST......eiuietiiiiiiee et 79
5.10.4 Dogrusallastirilmis model transfer fonksiyonlari ile kararlilik, kontrol
edilebilirlik ve gozlenebilirlik ... 81
5.10.5 P, PI ve PID klasik kontrolciilerinin kullanilmasi................ccccvvveee.... 82
5.10.6 Kutup yerlestirme, PID klasik kontrol ve tam durum geri-besleme
kontrol yontemleri dUNIESIMI..........eeeeueieiiiieiiii e 85
5.10.7 Otopilot modlar1 agikken ugus profili ........ccccceviieiiiiiniiiicice 87
B. SONUC ...ttt st sbe e st e e s beeenteesbeeanbeenreeas 89
KAYNAKLAR . ...ttt sttt ettt e b e b 91









SEKIL LIiSTESI

Sayfa
Sekil 1.1 : ABD donanmasi RIHA” larindan MQ-8B Fire Scout’ in gemiye inis i¢in
YaKlagmast [4]. . ..o 3
Sekil 2.1 : Helikopter tarihinin doniim noktalar1 [6]...............cooviiiiiiiiiinn.. 6
Sekil 2.2 : Diinyanin ilk RIHA’ s1, Kaman Aircraft Corporation HTK-1K, Charles
H. Kaman [8].. ..o e 6
Sekil 2.3 : RIHA” larin siniflandiriimasidaki gruplar..............ccooeeiiiiniinnn, 7
Sekil 2.4 1 ARI-IT ... e 9
Sekil 2.5 : ARI-1T’ nin yer kontrol istasyonu (YKI)............oooooiiiiiiiiiiiinin, 10
Sekil 2.6 : MALAZGIRT RIHA ..., 10
Sekil 2.7 : Déniistiiriilmemis haldeki CH-7 Kompress Charlie ve Titra ALPIN
INSANS1Z NElIKOPLETT. . ... vttt e, 12
Sekil 2.8 : TUSAS (TAI), HC-1 insansiz helikopter gelistirme projesi................. 13
Sekil 2.9 : GIHA olarak kavramsal harekat calismasi.................coovvvevieeiniinnn.n. 14
Sekil 2.10 : YIHA olarak kavramsal harekat calismast ................c.oeuueuneenenn.... 15
Sekil 2.11 : ZIHA olarak kavramsal harekat calismast ...............c.oeueeeeueenenn.... 15
Sekil 2.12 : Yer kontrol istasyonu ile hava araci arasindaki Sinyaller................... 16
Sekil 2.13 : RIHA Harekati1 Temsili Ugusu Ornegi............cocooevveiiiiineiieinainn. 17
Sekil 3.1 : Konvansiyonel Kuyruk Rotorlu Bir Helikopter, T129 ATAK [23]......... 19
Sekil 3.2 : Konvansiyonel kuyruk rotorlu helikopterde anti-tork olusturulmasi....... 20
Sekil 3.3 : Geleneksel helikopter tizerine etki eden dondirme kuvvetleri...............20
Sekil 3.4 : Helikopter iizerine etkiyen 4 ana kuvvet...................oon.. 21
Sekil 3.5 : Helikopter rotor disk alaninda olusturulan asagi yonlii birim hava
akis1 ve yukari yonlii olusan kaldirma kuvveti .. RN |
Sekil 3.6 : Helikopter ugus kontrol manevralari: yunuslama yalpalama
sapma ve KoleKtif. ... ..o e 22
Sekil 3.7 : Kayma (Drift/Translating tendency)..........ccooevviiiiiiiiiiiiinan... 24
Sekil 3.8 : Sarkag davranisi (Pendular action)..........cc..c.oiveiiiiiiiiiiiiiiiia, 25
Sekil 3.9 : TPP, ana rotor diizleminin koniklesmesi (Coning)............................ 25
SeKil 3.10 : Coriolis BtKIST. . .vuuutt ittt e e e e 26
Sekil 3.11 : Alttan asili rotorlarda kitle merkezi.................ocooooiiiiii .. 26
Sekil 3.12 : Yer-etkisinin igcinde ask1 ugusu (HIGE)...................coooiiiinan. 27
Sekil 3.13 : Yer-etkisinin disinda aski ugusu (HOGE)..................oooiiiiine.. 27
Sekil 3.14 : Dontis yalpasi (Gyroscopic precession), hareket 90° geg gelir............. 28
Sekil 3.15 : Doniis yalpasi (Gyroscopic precession), TPP, 6ne dogru
devrilmektedir. . ... ..o oo, 28
Sekil 3.16 : TPP, kaldirma kuvvetinin verimli oldugu yerler beyazla
GOSTETIIMISHIT. ..ottt e e 29
Sekil 3.17 : Dikey ucus (Vertical flight)...............oooiiiiiii e, 29
Sekil 3.18 : Tleri ugus (Forward flight)...............cooiiiii i, 30
Sekil 3.19 : Doniisen kaldirma kuvveti (Translational lift)............................ ... 31
Sekil 3.20 : Etkiyen akis (Induced flow)............cooiiiiiiiiiiii e, 32
Sekil 3.21 : Kaldirma kuvveti asimetrisi (Dissymmetry of lift).......................... 33
Sekil 3.22 : Kaldirma kuvveti asimetrisinin flaplama etkisinin rotor diski
Uzerindeki 4 noktada gosterilmesi..........vvuveveeeeniiniinieiiiieeeeennnn. 33

Xi



Sekil 3.23 : Geri-tepme (Blowback)...........coooiiiiiiiii 34
Sekil 3.24 : Yana ugus (Sideward flight)..............ooiiiiiiii e, 35
Sekil 3.25 : Geri Ugus (Rearward flight).................ooiiiiii i, 35
Sekil 3.26 : Doniis ugusu (Turning flight)............oooiiiiii 36
Sekil 3.27 : Siiziilerek takatsiz guivenlik inisi yapabilme (autorotation)..................36
Sekil 3.28 : Otorotasyon ile dikey alcalmada kuvvet vektorleri.......................... 37
Sekil 3.29 : Otorotasyon ile dikey alcalmada pervane bolgeleri tige ayrilir............ 38
Sekil 3.30 : Ileri ugusta otorotasyon (autorotation in forward flight).....................38
Sekil 4.1 : Minimum complexity helicopter simulation math model [27].............. 39
Sekil 4.2 : Simiilator igin en sade helikopter matematiksel modeli bilesenleri......... 39
Sekil 4.3 : Koordinat Sistemleri............ooooiiiiiiiii e 45
Sekil 5.1 : Dogrusal-olmayan helikopter modeli ..., 51
Sekil 5.2 : Govde ivmelerinin yer ivmelerine dontistiiriilmesi ve bileske yer

ivmesinin (SAF) bulunmasi.............coooiiii i 54
Sekil 5.3 : Komut iiretilirken kullanilan sonlimleyicilerin i¢ yapist .................... 54
Sekil 5.4 : PIKONtrolCli 1G YaPIST «.uvuutitiintitt ittt ee e e eeeeeeenaes 54
Sekil 5.5 : PID kontrolCii 1G YapiSt «...ueineiieiiiitieieeie e 55
Sekil 5.6 : Govde ivmeleri P, Q, R’ in gévde doniis agilar1 ¢, 0, v *ye

dONUSTITIMEST ..ot e 55
Sekil 5.7: Kolektif komutu iiretilmesi ve PI kontrolciiden gegirilmesi ................. 55
Sekil 5.8 : Irtifa komutu iiretilmesi ve PID kontrolciiden gegirilmesi .................. 56
Sekil 5.9 : Yanal hiz komutu iiretilmesi ve PI kontrolciiden gegirilmesi ............... 56
Sekil 5.10 : leri hiz komutu iiretilmesi ve PI kontrolciiden gecirilmesi ................ 56
Sekil 5.11 : Yalpalama komutu iiretilmesi ve PID kontrolcliden gegirilmesi ......... 56
Sekil 5.12 : Yunuslama komutu iiretilmesi ve PID kontrolciiden gegirilmesi .........57
Sekil 5.13 : Sapma komutu iiretilmesi ve PID kontrolciiden gegirilmesi ............... 57
Sekil 5.14 : Eyleyici soniimleyicilerinin i¢ yapist .........o.ovuevieiiniiiiiiineneannnn 57
Sekil 5.15 : Dogrusal-olmayan helikopter modeline verilen pilot kumandalari ...... 58
Sekil 5.16 : Dogrusallastirilmis komutlarla ileri ugus ... 58
Sekil 5.17 : Pilot komutlarinin derece cinsinden hareketi ................................. 59
Sekil 5.18 : Doniis agtlart degiSimi .....ovevueieiit i 59
Sekil 5.19 : Libre cinsinden ana rotor tork ve moment gii¢ degisimleri ................ 60
Sekil 5.20 : Libre cinsinden ana rotor ve gdvdeye etkiyen kuvvetlerin ayristirilip

degisimlerinin gOSterilmest ........oo.vvviniiiiiii i 60
Sekil 5.21 : Govde eksenel dogrusal hizlar (ft/sec) ...........coooiiiiiiiiiiiiiin 61
Sekil 5.22 : Govde eksenel doniis hizlart (rad/sec) .........ccooiiiiiiiiiiiiiiiin.. 61
Sekil 5.23 : Libre cinsinden ana rotor torku ... 62
Sekil 5.24 : Kuyruk rotoru giicti, torku, lizerine etkiyen hiz degisimleri ve

MOMENEIET. ...t 62
Sekil 5.25 : Zaman (sn) ve irtifa (ft) cinsinden ugus profili ............................ 63
Sekil 5.26 : Perspektif acidan 3 ekseni gosteren ugus profili .......................eee. 64
Sekil 5.27 : Yan riizgar (gust) modeli ...........ooooiiiiiiiiiiiiiii 64
Sekil 5.28 : Uretilen riizgar modeli i¢ yapIS1 ..........ooviieiieiiniiiiiieieieinenns 65
Sekil 5.29 : Dogrusal-olmayan modelin Linear Analysis araci kullanilarak

dogrusallagtirilmast ........o.oviiiii i e, 68
Sekil 5.30 : Model parametreleri ekranindan girdi ve baslangi¢ durumlarinin
ANNMAST. .ot 68

Sekil 5.31 : Trim noktas1 durumlarinin baglangic degerlerinin girilmesi .............. 69
Sekil 5.32 : Trim noktasi giriglerinin baslangi¢ degerlerinin girilmesi ................. 69
Sekil 5.33 : Trim noktasi ¢ikislarina baslangic degerlerinin girilmesi .................. 70

Xii



Sekil 5.34 : Trim noktasi durumlart ............. ..., 70
Sekil 5.35 : Trim noktast girisleri ..........ooiiiiiiii e 71
Sekil 5.36 : Trim noktast ¢iKislars ... 71
Sekil 5.37 : Trim 0, girig ve ¢ikaglar ... 72
Sekil 5.38 : Otomatik ugus kontrol sistemi (mavi) ve helikopter ........................ 73
Sekil 5.39 : Otomatik Ugus Kontrol Sistemi I¢ Yapist ............coooviiiiiiiiieiinnn, 73
Sekil 5.40 : I¢ Kararlilik Déngiisii Dogrusallastiriimis Komutlar ....................... 74
Sekil 5.41 : Di1g Kararlilik Dongtisii Dogrusallastirilmis Komutlar ..................... 75
Sekil 5.42 : Eksen soniimleyici, SAS yapis1 .....ovvviiiiiiiiii i, 75
Sekil 5.43 : Konum Tutma (ATT) YapIST ..uveeniiniiiiiai it 76
Sekil 5.44 : Helikopter Tam UGUSU ......ovviiiiiii i e, 76
Sekil 5.45 : Pilot komutlar1 ve yer degistirmelerin ayristirtlmast ........................ 78
Sekil 5.46 : Pilot komutlarina gore eksenel doniis hizlarinin verilen agirlik

Sekil 5.47

Sekil 5.48

yuzdeleriyle ¢arpilarak ayristirtlmast.............o.ooeviiiiiiiiiiiiiienn, 78

: Pilot komutlarina gore eksenel doniis agilari, ileri ve dikey hizlar ve

irtifanin verilen agirlik ylizdeleriyle carpilarak ayristirilmast...............79

: Trim 0” daki PID’ lerin yerlesimi ...........ccooeiiiiiiiiiiniiiiiiiiina, 82
Sekil 5.49 :

Simulink PID blogu 6rnek kazang ve parametreler ......................... 83

Sekil 5.50 : Simulink PID blogu 6rnek ¢ikis parametreleri .....................ooeeeee. 84
Sekil 5.51 : PID Tuner ekrani. Sistemin Birim Basamak Cevabi ....................... 84
Sekil 5.52 : PID blogunu ince ayarlamak i¢in olusturulmus devre ...................... 85
Sekil 5.53 : PID blogunun giris ve ¢ikis sinyalleri .................cooiiiiiiiiiininn.. 85
Sekil 5.54 : Tek eksende LQR .......ooiiiiiii e 87
Sekil 5.55 : LQR’ 1n birim basamak cevab1 ... 87
Sekil 5.56 : Otopilot Modlart EECIST ......vvuuiineit e 87

Sekil 5.57 :

Otopilot modlart agik ugus profili ...........ccoeveiiiiiiiiiiii i, 88

Xiii






CIZELGE LISTESI

Cizelge 2.1:
Cizelge 2.2:
Cizelge 2.3 :
Cizelge 2.4 .
Cizelge 3.1:
Cizelge5.1:
Cizelge 5.2 :
Cizelge5.3:
Cizelge 5.4 :

Sayfa
ARI-IT ‘nin 6zelliKIeri.......ooooviiii e 10
MALAZGIRT in 6zelliKIeri. . ........c.oeuiiiiiiiiii e 11
Titra ALPIN insansiz helikopteri 6zellikler................................. 12
TUSAS HC-1 0zelliKIeTi. . ...ovveeeeeee e 13
Helikopterin ucusu ve karsilasilan olgular..........................ooe 23
Trim noktalart....... ... 66
Ugus olgular, trim noktalari, pilot komutlar1 ve eksen etkilesimleri....79
PID kontrolci parametreleri de@isimi..............ocooevviiiiiiiiiininnn... 82
Atil durumlari budanmig A MAtriSi.........o.eeeveeeeveeeeeeereeeeeereeeeeeeneeeenn. 86

Xiv






KISALTMALAR

6DoF
ATT
CONOPS
CSVLR

EASA
Flaplama
FLIR

FS
GiHA
HIGE
HOGE
IHA
IR
TPP

RC
RiHA

SAS
TSK
VSTOL

YiHA
YKi
ZiHA

: 6 serbestlik derecesi olan (kat1 govde)

: Konum Koruma Sistemi (Attitude Hold)

: Kavramsal Harekat Calismasi (Concept Operations Study)

: Cok Hafif Doner Kanatli Hava Araci Sertifikasyon Tanimlamalari

(Certification Specifications of Very Light Rotorcraft)

: Avrupa Havacilik Ajansi (European Aviation Safety Agency)
: Kanat-ucu ¢irpmmasi
: lleri-bakan kizil-6tesi, gece goriislii 111 taktik harekat kamerasi (Front-

Looking Infra-Red, night vision thermal operational tactical camera)

: X-eksenindeki govde istasyon numaralar1 (Fuselage Station)

: Gemiye Inen Insansiz Hava Araci

: Yer Etkisinin I¢indeki Ask1 Ugusu (Hover In Ground Effect)

: Yer Etkisi Digindaki Aski Ugusu (Hover Out of Ground Effect)

: Insansiz Hava Araci (Unmanned Aerial Vehicle)

: Kizil 6tesi (Infrared)

: Kanat-ucu yoringe dizlemi / Ana rotor donme dizlemi (Tip-Path

Plane)

: Radyo sinyaliyle kumanda edilen (Radio Control)
: Déner Kanatli Insansiz Hava Araci (Unmanned Rotary-Wing Aerial

Vehicle / insansiz Helikopter (Unmanned Helicopter)

: Eksenel Sonimleme Sistemi (Stability Augmentation System)
: Turk Silahli Kuvvetleri .
: Dikey ya da Kisa Kalkis ve Inigli (Vertical or Short Take-Off and

Landing)

: Yanginla Miicadele Insansiz Hava Araci
: Yer Kontrol Istasyonu
: Zirai Insansiz Hava Araci

XV






SEMBOL LiSTESI

Bu c¢aligmada kullanilmis olan simgeler agiklamalari ile birlikte asagida sunulmustur.

Simgeler

C]_)0

CG

dfus

dhub

dfWemp

day
du

db,
dv

dL
dB;
stiffness)
dL,
da;

Aciklama

Kaldirma kuvveti egimi (Lift slope)

Ana rotor disk alan1 (Main rotor disc area)

Boylamsal kanat-ucu yoériinge diizlemi agisal orani
(Longitudinal Tip Path Plane angular rate)

Yunuslama ekseni flaplama agis1 (Pitch axis flapping
angle)

Kaldirma kuvveti grafigi egimi ve giivenilirligin
carpilmasi (Product of lift curve slope and solidity)
Pervane kanatcigi sayis1 (Number of blades)

Yalpalama ekseni flaplama acgis1 (Roll axis flapping
angle)

Yanal kanat-ucu yoriinge diizlemi agisal orani1 (Lateral
tip path plane angular rate)

Pervane kanatgik kirisi (Blade chord)

Ana rotor pervane kanatgigi kesiti etken profil
suruklenmesi (Effective profile drag for the main rotor
blade cross section)

Yer ¢cekim merkezi (Center of Gravity)

Itki katsayis1 (Thrust Coefficient)

Yer cekim merkezinden govde aerodinamik merkezine
olan uzaklik (Distance of fuselage aerodynamic center
from center of gravity)

Yer ¢ekim merkezinden govde ana rotor kafasina olan
uzaklik  (Distance of fuselage hub from center of
gravity)

Gavde icin deneysel duzeltme (Empirical correction for
fuselage)

Aerodinamik  merkezi  kaymanm  biylitiilmesi
(aerodynamic center shift magnification)

kanat-ucu yorunge diizlemi hatvesinin hizla arttirilmasi
(Tip path plane pitch up with speed)

kanat-ucu yorunge duzlemi dihedral etki (Tip path plane
dihedral effect)

Birincil kanatgik ¢irpma katiligi (Primary flapping

Capraz kanatcik ¢irpma katiligi (Cross flapping stiffnes)

XVi



fShub

fscg

fous

fsyt

hfus

hpup

itb

Etken mafsal pay: (Effective hinge offset)

FS=0’ in arkasindan 6lgiilen ana rotor kafasinin govde
referans sistemi konumu (Fuselage reference system
location of the main rotor hub measured aft of the zero
fuselage station)

FS=0’ dan in¢ cinsinden govde referans sistemindeki
agirhik merkezinin konumu (Location of the center of
gravity in the fuselage) reference system in inches from
the zero fuselage station

Dikey eksendeki etken basing merkezine gore FS
(Fuselage station corresponding to the effective center of
pressure in the vertical axis)

Dikey kuyrugun aerodinamik merkezi i¢in FS

(Fuselage station for the effective aerodynamic center of
the vertical fin)

Yer ¢ekimi (Gravity)

Irtifa (Altitude)

Yer ¢ekimi merkezinden govde aerodinamik merkezinin
yiikseligi (Height of fuselage aerodynamic center from
center of gravity)

Agirlik merkezine gore ana rotor kafasinin yiikseligi
(Height of hub relative to center of gravity)

Kanat ucu ¢irpilmasi birincil yanitt (Flapping primary
response)

Pervane kanat¢igi kanat ¢irpilmasi eylemsizligi (Blade
flapping inertia)

Rotor saftinin gévdeye nazaran 6ne devrilmesi (Forward
tilt of rotor shaft w.r.t. fuselage)

Govdenin x eksenindeki eylemsizligi (Inertia in body x-
axis)

Govdenin y eksenindeki eylemsizligi (Inertia in body y-
axis)

Govdenin z eksenindeki eylemsizligi (Inertia in body z-
axis)

Govdenin x-z diizlemi lizerindeki eylemsizligi (Inertia
on body x-z plane)

Govdenin x-y diizlemi {izerindeki eylemsizligi (Inertia
on body x-y plane)

Govdenin x-y diizlemi {izerindeki eylemsizligi (Inertia
on body y-z plane)

Pervane kanat¢iginin kanatgik ¢irpinmasi-hatvelenmesi
baglanma orani (Blade pitch-flap coupling proportion)
Kanat¢ik ¢irpinmasi aerodinamik baglanma orani
(Flapping aerodynamic coupling proportion)

Ana rotor z-kuvveti (Main rotor z-force)

Govde yalpalanma momenti (Fuselage rolling moment)
Yalpalanma Momenti (Rolling moment)

Yunuslama momenti (Pitching moment)

Kitle (Mass)

XVil



Mfus
N
NED
Nmr
p
p

mr i
paccessorles

climb

p

pfus
p?rluriuced
pitrrlduced
pmr

mr
pprofile

Pttotal
r
p

o QLo

Govde yunuslama momenti (Fuselage pitching moment)
Sapma momenti (Yawing moment)

Kuzey-Dogu-Asagi Ekseni (North-East-Down axis)
Ana rotor sapma momenti (Main rotor yawing moment)
Yalpa agisal oran1 (Roll angular rate)

Govde Yalpalama Oran1 (Body roll rate)

Ana rotor aksesuarlarina gore gii¢c kayb1 (Power loss due
to main rotor accessories)

Potansiyel enerji degisikligine gore gilic kaybi (Power
loss due to change in potential energy)

Govde aerodinamik stiriiklenmesinden gii¢ kayb1 (Power
loss from fuselage aerodynamic drag)

Ana rotora etkiyen hiza gore gii¢ kayb1 (Power loss due
to main rotor induced velocity)

Kuyruk rotoruna etkiyen hiza gore giic kaybi (Power
loss due to tail rotor induced velocity)

Ana rotor ve gévdeden gii¢ kaybi (Power loss from main
rotor and fuselage)

Ana rotor profil siiriiklenmesine gore giic kayb1 (Power
loss due to main rotor profile drag)

Toplam gug¢ (Total power)

Kuyruk rotorundan gii¢ kaybi1 (Power loss from tail
rotor)

Yunuslama agis1 orani (Pitch angular rate)

Govde yunuslama orani (Body pitch rate)

Sapma agisal oran1 (Yaw angular rate)

Govde sapma oran1 (Body yaw rate)

An rotor yarigap1 (Main rotor radius)

Kuyruk rotoru itkisi (Tail rotor thrust)

Ana rotor torku (Main rotor torque)

x-ekseni govde ivmelenmesi (x-axis body acceleration)
Govde x-eksenindeki govde hizi (Velocity in body x-
body axis)

Yer ekseni boylamsal hizi (Ground axis longitudinal
velocity)

x-ekseni govde ivmelenmesi (y-axis body acceleration)
Govde y-eksenindeki govde hizi (Velocity in body y-
body axis)

Yatay kuyruk bolgesel yanal hiz1 (Horizontal tail local
lateral velocity)

Dikey kuyruk bolgesel yanal hizi (Vertical tail local
lateral velocity)

Yer ekseni yanal hizi (Ground axis lateral velocity)
Ana rotora etkiyen hiz (Main rotor induced velocity)
Kuyruk rotoruna etkiyen hiz (Tail rotor induced
velocity)

Toplam hiz (Total velocity)

Kanat ucu hiz1 (Tip velocity)

Gegis hiz1 (Transition velocity)

XViil



vt
Yuu

fus
va

vt
Yuv

fus
Zaero

ht
Zaero

qus

Toplam hiz trim degeri (Total velocity trim value)
Z-ekseni govde ivmelenmesi (z-axis body acceleration)
Govde z-eksenindeki govde hizi (Velocity in body z-
body axis)

Helikopter azami agirligi (Helicopter gross weight)
Wake (hava akismnin baglatilmasi) islevi (Wake
function)

Govde tizerindeki goriiniir dikey hiz (Apparent vertical
velocity on fuselage)

Yatay kuyruk bolgesel dikey hizi (Horizontal tail local
vertical velocity)

Kuyruk pervanesi kanatgigina gore net dikey hiz (Net
vertical velocity relative to rotor blade)

Yer ekseni dikey hiz (Ground axis vertical velocity)
Dogal frekans (Natural frequency)

Eyleyici diskinden gecen net dikey hiz (Net vertical
velocity through actuator disc)

Govde siiriiklenme bileseni (Fuselage drag component)
x-eksenindeki agirlik merkezi (Center of gravity in x-
axis)

Suariklenme kuvveti (Drag force)

Yer ekseni x pozisyonu (Ground axis X-position)

Ana rotor x-ekseni kuvveti (Main rotor x-axis force)
Kuyruk rotoru x-ekseni kuvveti (Tail rotor x-axis force)
Govde x-ekseni kuvveti (Fuselage x-axis force)
x-eksenindeki etken diizliiklerin striklenmesi (Effective
flat plate drag in x-axis)

Govde yan kuvvet bileseni (Fuselage side force
component)

Dikey kuyruk normal kuvveti (Vertical tail normal
force)

y-eksenindeki agirlik merkezi (Center of gravity in y-
axis)

Yer ekseni y-pozisyonu (Ground axis y-position)

Yan kuvvet (Side force)

Y’deki Perdovites/Tutunma kaybr etkisi (Stall effect)
Ana rotor y-ekseni kuvveti (Main rotor y-axis force)
Kuyruk rotoru y-ekseni kuvveti (Tail rotor y-axis force)
Y’deki Aerodinamik oda etkisi (Aerodynamic camber
effect)

y-eksenindeki etken duzliklerin suruklenmesi (Effective
flat plate drag in y-axis)

Y’deki Kaldirma kuvveti egimi etkisi (Lift slope effect)
Govdenin asag1 yonli hava akimi bileseni (Fuselage
downwash component)

Yatay kuyruk normal kuvveti (Horizontal tail normal
force)

Govde z-eksenindeki aerodinamik kuvvet (Fuselage z-
axis aerodynamic force)

Xix



Yer ekseni z-pozisyonu (Ground axis z-position)

Yatay kuyruk z-ekseni kuvveti (Horizontal tail z-axis
force)

7’deki Perdovites/Tutunma kaybi etkisi (Stall effect)
Ana rotor z-ekseni kuvveti (Main rotor z-axis force)
Z’deki Aerodinamik oda etkisi (Aerodynamic camber
effect)

7’deki Kaldirma kuvveti egimi etkisi Lift slope effect
z-eksenindeki etken dizluklerin surtklenmesi (Effective
flat plate drag in z-axis)

Ana rotor agisal oran1 (Main rotor angular rate)

Hiicum agis1 (Angle of attack)

Yana kayma agis1 (Sideslip angle)

Soniimlenme orani1 (Damping ratio)

Yanal saykilik kontrolii (Lateral cyclic control)
Kolektif kontroll (Collective control)

Boylamsal saykilik kontrolii (Longitudinal cyclic
control)

Pedal kontroll (Pedal control)

Yunuslama/hatve agis1 (Pitch angle)

Ana rotor burgu agis1 (Main rotor twist angle)

Hava yogunlugu (Air density)

Basing katsayis1 (Pressure coefficient)

Yalpalama agis1 (Roll angle)

Sapma agis1 (Yaw angle)

XX






1. GIRIS

1.1 TezinAmaci

EASA’ nin CSVLR’ sinde, 600 kg’ dan hafif olan bir konvansiyonel kuyruk rotorlu
helikopter olarak tarif edilen cerceveye uygun olarak yeni bir RIHA’ min iiretildigi
kurgulanmistir [1]. Bu RIHA’ nm SIMULINK ortaminda otomatik ugus kontrol

sisteminin tasarlanmasi ve benzetiminin ¢alisilmasi amaglanmustir.

1.2 Tarihsel Gelisim

99 s

Doner kanatli insansiz hava aracina, literatlrde “miirettebatsiz helikopter”, “insansiz

99 (13

helikopter”, “uzaktan kumandali helikopter

399

de denilmistir. Bu tezde, dokiimanin
tamaminda bir standart olmas1 i¢in bu noktadan sonra ana basliklar haricinde doner
kanatl1 insansiz hava arac1 yerine RIHA kisaltmasi kullanilacaktir.

Diinya, “ucak” ile 1871’ de Fransiz Alphonse Pénaud’ un ilk yapisal dengeli ucag:
kabul edilen model ugagi “Planophore”* un 11 sn. 40 m’ lik insansiz ugusuyla [2],
“helikopter” ile ise, yine bir baska Fransiz Paul Cornu’ nun 1907’ de ilk motorlu
helikopterini ugurmasiyla tanismistir [3].

Gegtigimiz yiizyilin ilk yarisinda gergeklesen iki diinya savasi boyunca ucus bilimleri
ve hava platformlar1 ¢ok gelismistir. Savas hazirliklar1 ve sonrasindaki silkinmenin
ithtiya¢ duydugu kitlesel endiistriyel iiretimler, kontrol alanindaki uygulamalarla
gelisen elektronik teknolojisinin birlesmesiyle herkesin satin alabilecegi kadar
ucuzlayan kontrolcl devre paketlerinin iiretilip piyasaya siirlilmesine sebep olmustur.
20. yy.” n ikinci yarisindan sonra kablosuz iletisim araglari1 ve haberlesme protokolleri
hiz ve kalite olarak siirekli iyilestirilmistir ve kullanim alanlar1 ¢ok yayginlagsmistir.
20. ylizyilin ikinci yarisindan son ¢eyregine gecerken askeri alanlar basta olmak tzere
havacilikta insansiz hava araglari, IHA’ larin ¢agi filizlenmeye baslamistir. Milenyum
sonrasinda 21. yy.” a gecerken IHA’ larin askeri ve istihbari kullanimlari biiyiik ve orta

6l¢ekli tilkelerin birgoguna yayilarak iyice artmistir. Sabit ve doner kanatl tam 6lcekli

1



veya mini dlgekli otonom veya uzaktan kumandali IHA sistemleri, 21. yy.” 1n ilk
ceyregine yaklastigimiz son yillarda, askeri havaciligin en baskin hava araglari haline
gelmektedirler.

Bu tarihi gelisime bakarak giliniimiizden ilerleyen yillara dogru bir 6ngorii yapmaya
calisirsak eger her bir hava platformu tiiriiniin gelecekte bir otonom IHA sistemine

doniisecegini soylemek belki de ¢cok da hayalperest bir yaklagim olmayacaktir.

1.3 Motivasyon

Donanmanin amfibi tipi hiicum gemilerinin iizerine konuslandiracak gemiye inisli bir
RIHA sistemine ihtiya¢ duydugunun bilinmesi bu tezin motivasyonudur.
Donanmanin ugak gemisi insa ettirebilmesi i¢in ayr1 bir sanayii ekosistemi kurduktan
sonra, yaklasik 15 milyar $ gibi bir birim insa maliyeti harcamasi beklenmektedir.
Bunun yaninda, bu isleri bilen bir gii¢lii ortak iilke bulunmasi ve kritik son
teknolojilerin yurt digindan ¢esitli tilkelerden transfer edilmesi hususlari, tilkenin
ancak siyasi-politik konjonktiiriiniinde denklemin igine girdigi ¢ok karmasik ve zor
siire¢lerden gegildikten sonra basarilabilecegi asikardir. Ayrica, teknolojik bir yiizer
ada olan bu dev geminin kullanim émrii tamamlanana kadar idame ettirilebilmesi i¢in
haliyle birka¢ yiiz milyar $ harcanmasi da bilinen bir 6ngérudur.

Dolayisiyla bu muhasebe, donanmayi, 500 milyon $ birim maliyetli daha makul
secenekler olan {lizerine hava araci da konuslandirabilecegi amfibi hiiciim gemileri insa
ettirmeye yoneltmistir. Ancak, bu olgekteki bir amfibi hiicum gemisinde iizerine
konulabilecek savas jetlerine baktigimizda, diinyada F-35 ve Harrier disinda bu tarz
kisa kanath dikey kisa inis ve kalkis kabiliyetlerine sahip katapultsuz kalkis
yapabilecek platform yok gibidir. Ayrica bu ugaklar da hem sahip olmasi, hem de
idamesi ¢ok pahali platformlardir. Kaldi ki F-35 konusu su anda hala aleyhimize
muallakta bulunmaktadir. Alternatif olarak ucuz yerli sabit kanath IHA’ lar
kullanilmak istenirse onlar i¢in de gliverte pistinin kisa geldigi goriilecektir. Sonugta
sadece bu gemilere uygun yeni IHA’ lar tasarlamak gerekecektir. Amfibi hiicum
gemilerinde eger doner kanatli sistem olarak, T-129 ATAK gibi yerli ve ¢ok etkili bir
taaruz helikopteri kullanilmak istenirse bunlarin ayak izleri giliverte i¢in ¢ok biiyiik
kalacaktir. Atak’ larmn 14,5 m boyunda 5 pervaneli olmalar1 ve kuyruk katlama
Ozelliklerinin bulunmamasi guverte izerinde oldukga verimsiz bir yer kullanimina da

sebep olacaktir. Ayrica bu tarz helikopterler ¢alisirken etrafa parca kirmtilart



doktiikleri icin sabit kanatlilarla veya jetlerle ayni pistleri kullanmalar
istenmemektedir.

Tim bunlar hesaba katilip ayr1 bir kefeye konulunca, aslinda amfibi hiicum gemileri
icin, mesela 500 kg agirhiginda, toplamda 6 m ¢apinda, 2 pervaneli, kamerasi hari¢ 200
kg civarinda mithimmat tasiyabilen dizel motorlu ve birkag¢ yiiz bin $ maliyetlerini
asmayan gemiye inis-kalkisli otonom RIHA” lar (GIHA) bicilmis kaftan olmaktadir.
Bu GIHA’ nin bu ebatlariyla giivertedeki ayak izi oldukga kiiciik ¢tkmaktadir. Bu tipte
basit ve kaybmin fazla dnemsenmedigi ¢ok amacl silahl1 hafif tastyict GIHA” larin
giiverte iistiinde bir anda diizinelerce konuslandirilabilmeleri ve otonom siiriiler
halinde ucurulabilmeleri, denizci birliklerine, yeni, makul fiyatli ve olduk¢a caydirici
bir gii¢ carpan1 saglamaktadir.(Bakimz Sekil 1.1) Ayrica, bu GIHA filolar: ister strli
olarak ister miunferiden olsun, amfibi hiicum gemisinden kaldirilarak silahli koruma
araci, kesif, gdzetleme, taaruz ve acil kurye tasima gorevlerinde ¢ok ucuz maliyetlerle
cok etkin olarak kullanilabilme potansiyeli tasimaktadirlar.

Bu tezin motivasyonu, gemiye inebilecek bunun gibi doner kanatli bir sistem
konseptinin modellenmesinin ve otopilotunun ¢alisilmasimin literatiire ve belki de
yakin gelecekte yeterli gelisimi saglayarak Tiirkiye Cumhuriyeti’ nin Mavi Vatan

Doktrini’ ne bir nebzede olsa dogrudan katk1 sunabilecegine olan gonillden inangtir.

Sekil 1.1 : ABD donanmas1 RIHA’ larindan MQ-8B Fire Scout’ 1in gemiye inis i¢in
yaklasmasi [4].






2. DONER KANATLI INSANSIZ HAVA ARACLARI

2.1 Helikopterin Tarihsel Gelisimi

Helikopter ismi, kokii Yunancada “heliko” ve “pteron” kelimelerinin birlesmesiyle
olusturulmus “hareketli kanatlar” anlamina gelen yeni kelime “helikopteron”* dan
gelmektedir [5].

Helikopter, dikey kalkis ve inig yapabilen, askida kalabilen, dort bir yone rahatlikla
hareket edebilen, tek veya ¢ok ana pervaneli, ugus mekanigi oldukg¢a karmasik bir hava
aracidir.

Helikopterlerin, ana rotorun pervanelerinin meydana gelen agisal ivme sebebiyle
helikopter govdesini dondurmesine engel olmak icgin anti-tork uygulayan
konvansiyonel kuyruk rotor tipinde, ya da bir ¢ok ana rotorlu ya da es-eksende bir
birine anti-tork uygulayan pervaneleri olan tek ana rotorlu ya da V yerlesimli pervane
rotalarinin birbirinin i¢inden gectigi iki ana rotorlu ve bir kuyruk rotorlu ya da agirlik
merkeziyle rotorlar1 arasindaki mesafenin acik oldugu tandem yerlesimli ¢ift ana
rotorlu vb. aktarma sistemlerinden birine sahip ¢esitli kurgulara sahiptir.
Helikopterlerin, yolcu veya kargo ucaklari gibi bilyiik asfalt pistlere ihtiya¢ duymadan
sehir merkezlerindeki bina Ustl kiglk heliportlardan veya egimli nehir kenarlarindan,
ya da gevsek zeminli arazilerden bile inip-kalkma kabiliyetleri bulunmaktadir.
Helikopterlerin bu esneklikleri, askeri ve sivil hayatta ¢ok genis kullanim alanlari
bulmalarini saglamistir. Bu arada, helikopter tiirevleri olan otocayro, konvertipleyn ve
sabit kanatli VSTOL tiiriinde baska dikey kalkis yapabilen hava araclari da mevcuttur.
Dikey kalkisli ugus, tarih boyunca bir¢ok kasif ve miihendisin basarmaya ¢alistig1 bir
olgu olmustur. Ancak, diger sabit kanatli planor tiirevi araglara gore barmndirdig
yapisal karmasiklik, motor takati olmadan havada kalamamasi ve kontrol edilmesinin
zorlugu, 1940’ larin basina kadar kullanmighh bir helikopterin ortaya ¢ikmasinm
engellemistir.

Cinliler’ in ucan topacindan, Da Vinci’ nin sarmal pervanesinden, Launoy ve Bienvu’
nun tiy modelinden, Sir George Cayley’ in buhar motorlu modeline kadar gecen
yaklagik 750 yil boyunca heniiz adi konulmamis olan helikopter kavrami hep insansiz

olarak diisliniilmiistiir. Tarihi doniim noktalar1 Sekil 2.1 deki gibi gosterilmistir.
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iple bagli helikopteri autogiro'su
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Focke Achgelis

Fa 61, ilk basarili
helikopter

Sikorsky VS-300,
Amerika 'daki ilk =)
uygulanabilir helikopter \\

Sekil 2.1 : Helikopter tarihinin doniim noktalar [6].

2.2 RIHA’ larm Ortaya Cikisi

Kaman Aircraft Corporation ' HTK-1 helkopterinden doniistiiriilerek radyo
kontroliiyle kullanilabilen diinyanin ilk pilotsuz robot helikopteri, yani diinyanin ilk
RIHA’ s1 olan Kaman HTK-1K, Sekil 2.2’ de gosterildigi gibi, 31 Mayis 1953’ te
icinde glvenlik pilotu ile birlikte opsiyonel olarak pilotlu (optionally piloted)
konfigiirasyonuyla yer istasyonundan radyo sinyaliyle kumanda edilerek ilk ugusunu

gerceklestirmistir [7].

Sekil 2.2 : Diinyanin ilk RIHA’ s1, Kaman Aircraft Corporation HTK-1K, Charles H.
Kaman [8].



RIHA’ lar, yangmlarda kizil-6tesi 1s1l kameralarla yakin c¢ekim yapma, yangin
bolgelerinin izolasyonu igin kontrolli yangin c¢ikarma, askeri 6zel kuryelerin
taginmasi, istihbarat, kesif ve gozetleme, lazerle isaretleme yapma, gemilere silahli
eskortluk etme ve karadan acil lojistik destek getirme, anti-denizalt1 harekatlar1 igin
sonar tasima, su-alt1 akustik samandira (sonobuoy) atma ve sahil giivenlikle birlikte
silahl1 sinir devriyesi atma, tarimsal ilaglama ve bocekle miicadele vb. konsept
operasyonlarini icra etmek icin genellikle hafif sistemleri barindiran makul paral yiik
kapasiteli basit ve ucuz helikopterler olarak sahaya suriilmektedirler.

Cok rotorlu mini dronlar da RIHA sinifina girmektedir. Ancak tez boyunca RIHA
sozctigii ile 100 kg ve tizeri azami kalkis agirli§ina sahip iizerinde mithimmat ve askeri
taktik FLIR kamera tasima kapasitesi bulunan ¢ok hafif helicopterler kastedilmektedir.
RIHA’ lar, opsiyonel pilotlu ya da insansiz olmasina, rotor gdbegine, tahrik tiirline,
kumanda edilmesine ve veri iletimine gore detaylica Sekil 2.3° teki gibi

siniflandirilabilmektedirler.

2.3 RiHA’ larin Siiflandirilmasi

Opsiyonel Pilotlu
Hava Araci Tipi / (Optionally Piloted)

(Air Vehicle Type) \
1nsan51z

(Unmanned)

Cok Hafif Helikopter
(Very Light Helicoter)

Hafif Helikopter
(Light Helicopter)

Hava Araci
(Air Vehicle)

Mini Olgekli Déner Kanatl
(Mini Scaled Rotorcraft)

Mikro Olgekli Déner Kanatli
(Mini Scaled Rotorcraft)

Sekil 2.3 : RIHA’ larm smiflandiriimasindaki gruplar.



Jet Motorlu
(Jet Engine)

Pistonlu Motor

Takat X .
(Pistoned Engine)

(Powered by)

Elektrikli Motor
(Electrical Motor)

Birbirini Kesen Rotorlu
(Intermeshing Rotor)

Cok Rotorlu
(Multirotor)

Es-eksenli Rotorlu
(Coaxial Rotor)

Doner Kanath Tipi
(Rotorcraft Type)

Konvansiyonel Kuyruk Rotorlu
(Conventional Tail Rotor)

Ucgaga Doniisebilen Devrilen Rotorlu
(Convertiplane: Tiltrotor)

Ucaga Doniisebilen Ana Rotor ve lticili
(Convertiplane: Main Rotor and Pusher)

Gortis Hizasinda Uzaktan Kumandayla
(Line of Sight by Transmitter)

Goriis Hizasinda Yer Istasyonu
(Line of Sight Ground Station)

Kumanda Ucgus Planiyla Otonom
(Commanded by) (Autonomous by Flight Plan)

Uydu Uzerinden Merkezi Yer Istasyonu
(Central Ground Station via Satellite - SATCOM)

Sekil 2.3 : RIHA’ larin simiflandirilmasindaki gruplar. (devam)
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Radyo Dalgasi
(Radio Wave)

Veri Iletim Hatt1 /

(Transmission Line)
Veri Bagi
(Data Link)

Sekil 2.3 : RIHA’ larin siniflandirilmasindaki gruplar. (devam)

2.4 Diinyada Gelistirilen RIHA’ lar

RIHA gelistirmeleri, piyasada kendini kanitlamis hazir bir helikopterin déniistiiriilerek
insansizlastirilmasi ve sifirdan safkan insansiz hava araci olarak tasarlanmasi seklinde
iki yontemden biri izlenerek yapilmaktadir. Azami kalkis agirligimin verimli
kullanilmasi, benzer ebatlardaki gévdeler arasinda daha fazla yiikk tasima becerisi,
platformun gelistirilmeye daha elverisli olmasi, tasarimin degistirilmeye karst
esnekligi ve seri iiretiminin ¢ok daha ucuza gelmesi konularinda sifirdan satkan
insansiz hava araci olarak tasarlanan helikopterler daha makbuldiirler. Bu alanda
prototip asamalarini gecen firmalarin gelecegi satkan RIHA’ lar (iretmektir.Yerli
Gelistirilen RIHA” lar

241 ARI-1T

Aselsan driinit ARI-1T Déner Kanatli Mini Insansiz Ucan Sistem, kesif ve gdzetleme
gorevlerini yerine getirmek icin Sekil 2.4 te gosterildigi ve Ozellikleri ise Cizelge 2.1°
de verildigi gibi Aselsan tarafindan bir mini helikopter Kiti tizerinde gelistirilmis yerli
bir safkan insansiz helikopter platformudur. [19]. Yer kontrol istasyonu Sekil 2.5 teki
gibidir.

Sekil 2.4 : ARI-1T.



Sekil 2.5 : ARI-1T’ nin yer kontrol istasyonu (YKI).

Cizelge 2.1: ARI-1T’ nin ozellikleri.

Paral1 Yk 3 kg

Harekat Yaricapi 15 km

Azami Kalkig Agirhigi | 38 kg

Harekat Stresi 2 saat

Servis Tavani 610 m
2.4.2 MALAZGIRT

Baykar Makine tarafindan 2006 yilinda Malazgirt IHA ’nin sistem gelistirme
faaliyetleri baglanmis ve 2009 yilinda TSK envanterine 4 adet girmistir. (Bakiniz Sekil
2.6) 2009 yili Kasim ayinda Kara Kuvvetleri Komutanligi Teknik Daire tarafindan
yaziliminda hata oldugu gerekgesiyle Malazgirt IHA 'larm uguslart durdurulmustur
[21]. Ozellikleri, Cizelge 2.2 deki gibidir. Bir mini helikopter Kiti (izerinde

gelistirilmis yerli bir safkan insansiz helikopter platformudur.

Sekil 2.6 : MALAZGIRT RIHA.
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Cizelge 2.2: MALAZGIRTin 6zellikleri.

Rotor Cap1 1,8m
Servis Tavani 3600 m
Paral1 Yik 2 eksenli kamera

Azami Kalkig Agirhigr | 12 kg

Harekat Suresi 2 saat

2.4.3 Titra ALPIN

Alpin Insansiz Hava araci, yerli firma TITRA Teknoloji A.S. tarafindan 2 kisilik bir
helikopterin insazlastiriimasiyla ortaya ¢ikmis bir RIHA sistemidir.

Alpin’ in govdesi, 1980’ lerin sonuna dogru Arjantinli tasarimcisi tarasindan ultra-
hafif sinifinda tek koltuklu olarak tasarlanmig ve kit halinde satin alinip ugurulabilen
CH-7 helikopterinden déniistiiriilmiistiir. CH-7, aslinda piyasaya once italyan Eli-
Sport markasiyla ile, daha sonra da Arjantinli tasarimc1 Augusto Cicaré tarafindan onli
arkali oturmali (tandem) birkag versiyonu tiiretilen ve asil 335’ ten fazla {iretilmis
“CH-7, The Kompress Charlie” isimli konfiglirasyonuyla {in kazanmis ev-yapimi
tipinde bir helikopterdir. Son versiyonu “CH-7T, The Spirit Tandem” ile iiretimi

devam etmektir.

CH-7, su asamalardan gegerek Sekil 2.7” deki gibi Alpin’ e déniistiiriilmiis: Bir italyan
firmasi ile piyasadan alinan bir CH-7 The Kompress Charlie’ nin tandem olan kokpiti
aviyonik odaya ¢evrilmis. Sonra ugus kontrolleri ve servo eyleyicileri iptal edilmis.
Beyaz Rusya’ dan bir baska firma ile anlasma yapilmis ve otopilot sistemi
gelistirilmistir. Son olarak govde igine yer kontrol istasyonundan gelen sinyalleri
yorumlayan bir merkezi kontrol bilgisayarindan ¢ikan RS422 gibi protokol sinyalleri
vasitasiyla elektrik kablosu {izerinden kumanda edilebilen (fly-by-wire) yeni

elektromekanik servo eyleyicileri takilmas.

Alpin, boylece yerli bir doniistliriilmiis insansiz helikopter olarak ortaya g¢ikarilip
Cizelge 2.3’ te verilen 6zellikleri ile ilk ugusunu 19 Aralik 2020’ de gergeklestirmistir.
Titra, 2021 sonunda Alpin’ in seri iiretimine gegmis olmay1 hedeflemektedir [22].
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helikopteri.

Sekil 2.7 : Déniistiiriilmemis haldeki CH-7 Kompress Charlie ve Titra ALPIN insansiz

Cizelge 2.3: Titra ALPIN insansiz helikopteri 6zellikler.
Uzunluk 7,05 m
Y ukseklik 2,35m
Parali Yik 160 kg (Yakit tam yiiklii iken)
Azami Kalkig Agirligr | 500 kg
Rotor Cap1 6,27 m
Kuyruk Rotor Cap1 1,02 m
Motor Rotax 914 U/L (nominal 100 hp, azami 115 hp)
Yakit Kapasitesi 270 It
Harekat Hizi 160 km/saat
Azami Hizi 205 km/saat

Harekat Siresi

3 saat (tam yukll iken)

Servis Tavani

500 m

Ugus Menzili

840 km

2.4.4 TUSAS HC-1

HC-1, ilk platformuyla 2012 yilinda, viril kulesi projesinin bir alt projesi olarak hayata
gecirilmistir, zerinde 2018’ e kadar 50 saat civarinda yer testi yapilmistir, deney
diizenegi olarak kullanildig: 2 tane gelistirme projesi tamamlanmistir. Bu siire zarfinda
platform, bir Alman firmasinin yeni gelistirdigi 102 hp’ lik ¢ok hafif 4 silindirli
pistonlu benzinli boksér motorunu diinyadaki ilk miisterilerden biri olarak
kullanmistir. Heniiz gelistirmesi tamamlanmamis bir motor kullanildig: icin siirekli

motor performans sorunlar1 yasanmistir ve ilk ucus basarilamamistir.

12




2020 ilk baharinda, bu ilk platforma, elektrik motoru takilmaya ¢alisilmistir. Ancak bu

da basarisiz bir tesebbiisten oteye gecememistir.

Bu arada, TSK, askeri kurye tasiyan ve gemiye inebilen bir insansiz helikoptere ihtiyac
oldugunu yinelemistir. Daha sonra, Tarim ve Orman Bakanligi’ da tarimsal ilaglama
ve yanginla miicadele isleri icin bu ebatlardaki insansiz helikopterlerden acil alim
yapmak istedigini aciklamistir. Tum bu resmi talepler, HC-1" i tekrar glindeme

getirmistir.

2020 yazinda, HC-1, TUSAS biinyesinde yeni bir gévde ve giivenilirligini ispatlamig
bir motor ile safkan bir insansiz helikopter olarak yeni bastan iiretilmesi amaciyla
biitgeli bir proje olarak agilmistir. 2021’ de platformun kavramsal tasarimi bitmistir ve
kritik tasarim safhasina gegilmesi planlanmistir. Geometrisi Sekil 2.8 deki gibidir.
Ozellikleri, Cizelge 2.4’ te verildigi gibidir. 2021 sonuda ilk ugusun, 2022 icerisinde
de islevsel testlerinin yapilip, resmi makamlarla, ilgili prototiplerin tiirevleri Gzerinde
anlasip konsept operasyonlari ¢aligmalarina baglanmasi hedeflenmistir. Ancak 2021

Eyliil ayinda proje belirsiz-siireli olarak dondurulmustur.

Sekil 2.8 : TUSAS (TAI), HC-1 insansiz helikopter gelistirme projesi.

Cizelge 2.4: TUSAS HC-1 0Ozellikleri.

Uzunluk 6,5m
Y tikseklik 2,3m
Parali Yiik 100 kg (EO kamera ve yakit ile tam yiiklii iken)

Azami Kalkig Agirhigr | 400 kg

Rotor Cap1 6m

Kuyruk Rotor Cap1 Im
Motor Rotax 914 U/L (nominal 100 hp, azami 115 hp)

13



Cizelge 2.4: TUSAS HC-1 6zellikleri. (devam)

Yakit Kapasitesi 90 It

Harekat Hizi 100 km/saat

Azami Hizt 130 km/saat

Harekét Siresi 5 saat (tam yuklu iken)
Servis Tavani 3000 m

Ugus Menzili 500 km

2.5 Tezde Referans Alinan RIHA

Bu tezde, safkan insansiz olan ve en yenilik¢i 6zelleri biinyesinde barindiran TUSAS’

in HC-1 Insansiz Helikopter Projesi platformu referans olarak alinmustir.

2.5.1 Kavramsal harekat cahismasi (CONOPS)

Sekil 2.9 : GIHA olarak kavramsal harekat caligmasi.

HC-1 ile muhtemel kavramsal harekat calismasinin ilk Ornegi, bir amfibi hiicum
gemisi yakin destek RIHA’ s1, yani bir GIHA oldugu senaryo olabilir. Gorevleri:
gemiye inip kalkmasi, kesif ve gozetleme yapmasi, daha buylk bir hava
platformundan atilacak giidiimlii mithimmatlar i¢in lazerle isaretlemeci olmasidir.

GIHA Kavramsal harekat calismas1 ornegi Sekil 2.9” daki gibi olabilir.
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Sekil 2.10 : YIHA olarak kavramsal harekét calismasi.

Ikinci 6rnek, orman yangmlarinda yaklasip kamerasiyla yangindaki alevlerin
merkezini bulmasi ve merkezin sicakligini tespit edip yer istasyonuna bildiren itfaiyeci
RIHA senaryosu, yani bir YIHA olabilir. YIHA Kavramsal harekat ¢alismas1 6rnegi
Sekil 2.10° daki gibi olabilir.

Sekil 2.11 : ZIHA olarak kavramsal harekat galismast.

Uciincii 6rnek, kamerastyla yaprak alt1 goriintiileri alip bocekle miicadele igin zirai
ilaglama veya giibreleme yapan ya da ormanlarin ¢orak kisimlarina aga¢ tohumu
birakan bir zirai insansiz hava araci senaryosu, yani bir ZIHA olabilir. ZIHA

Kavramsal harekat ¢alismasi 6rnegi Sekil 2.11° deki gibi olabilir.

Tiim senaryolarinda RIHA’ nin kontrol edildigi bir yer kontrol istasyonu ve kullanan

bir veya birden fazla operatérii bulunmaktadir:
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Ik senaryo ele alinirsa eger; GIHA® y1 ucuran ve lazerle isaretleme yapan iKi ayri
opertor ve uydu tizerinden merkez komutanligiyla haberleserek SIHA” ya yaptirilacak

giidiimlii mithimmat atisinin koordinasyonunda bulunan bir riitbeli komutan vardir.

Ikinci senaryoda, YIHA® y1 ucuran ve yanginla miicadele merkezi ile koordinasyon

kuran iki ayr1 operator vardir.

Uciincii senaryoda ise yer kontrol istasyonunun yerini bir tablet almistir. Tarla sahibi

veya bakanlhigin génderdigi bir operatér ZIHA’ yla ilaglama yapmaktadir.

Buradan, hava aracinin kendisi her ne kadar bir robot izlenimi verse de ugulup
gorevlerin uzaktan ifa edebilmesi igin pilot (otonom ise giivenlik pilotu vasfiyla) ve
gorev hakekat uzmanlarinin her zaman yer kontrol istasyonunun (veya SATCOM

merkezinin) basinda bulunmasi gerektigi bir ekip isidir.

2.6 Yer Kontrol istasyonlar (YKI)

YKI’ ler, IHA” larin kumanda edildigi, pilotlarin ve harekat uzmanlarmin bulundugu
yerlerdir. THA’ nimn sistemine gére goriis hizasindan (Line of Sight) veya uydu
tizerinden (SATCOM) haberlesmeli turdedirler. Mesela tabletler goriis hizasindan

heberlesmektedirler.

—_— ucus kiimanda sinvalleri —>
Yer — adrev sistemi kumanda sinvalleri —» Hava
Kontrol | | L Araci
is tasyonu motor. vakit ve ncus (RIH A)
(YKI) | «—t gorev sistemi durum -
<«—  gercek-zamanli video akist = __
Telemetri

Sekil 2.12 : Yer kontrol istasyonu ile hava araci arasindaki sinyaller.

YKI’ ler, mobil veya sabit olabilirler. Ayn1 RIHA” nin hem istasyon tipi hem de tablet
tipi mobil YKI” si olabilmektedir. Sabit veya mobil olmak tizere hem deniz hem de
kara araci icerisine konuslandirilabilmektedirler. YKI sinyalleri Sekil 2.12¢ deki
yonlerde iletilirler.
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2.7 RIHA Harekat1 Temsili bir Ugus Senaryosu

Sekil 2.13¢ teki gibi Ornek bir temsili ugus senaryosu olarak kiyidan gemiye 6zel kurye

tagima senaryosu se¢ilmistir.

Bu senaryoda GIHA’ dan kuryeyi gemiye kadar tasimasi, gemi giivertesine inis
yapmast ve kurye tasima haznesini birakmasi ve sonrasinda da, hi¢ beklemeden kiy1

ussune geri donmesi kurgulanmastir.

2>

ASKI ILERI  AVARE  jLERI ASKI
UCUSU UCUS UCQUS fj uius UCuUSU

f 8™

s ALGALMA
TIRMANMA ITER
b (sooofy  OTR) (s000f) h
ALKI
— ¥/a (2500 t) 3
e 7 - S =y
( KiviOssG % P (oft NiS

Sekil 2.13 : RIHA harekat: temsili ugusu Grnegi

GIHA, senaryo geregi burada, deniz seviyesinden 2500 ft (*760 m) yiikseklikte
bulunan kiy1 iisstinden havalanip 100 kts (185,2 km) uzaklikta sismik arastirma yapan
sondaj gemisine, altina asili olan kurye tasima haznesinin iginde yaklasik 50 kg

agirhiginda bir sonda ucu yedegi tagimaktadir.
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3. HELIKOPTER

3.1 Konvansiyonel Kuyruk Rotorlu Helikopter

Ana Rotor

Sekil 3.1 : Konvansiyonel kuyruk rotorlu bir helikopter, T129 ATAK [23].

Geleneksel, yani konvansiyonel helikopter, glinlimiize kadar en fazla tiretilmis ve en
¢ok bilinen helikopter tasarimidir. Govdenin iizerindeki tek ana rotorda olusan
merkezkag kuvvetine, helikopter govdesi ataletiyle kendini ters yonde dondiirerek
kars1 koymaya calisir. GOvdenin donmesini engellemek i¢in kuyruga anti-tork
uygulayan bir kuyruk rotoru konulmustur. Sekil 3.1° deki taarruz helikopteri buna iyi

bir ornektir.

Sekil 3.2° de helikoptere pervanelerinin st tarafindan bakilmistir. Sekildeki, kirmizi
oklar, rotor doniis yonlerini, siyah oklar, govdenin donme egilimini, mavi oklar ise

kuyruk rotorunun gévdenin donmesini engellemek i¢in yaptigi anti-torku gosterir.

Kuyruk rotoru tasarlanirken kuyruk rotorunun olusturdugu fan hava akimini kuyruk

konisinden disar1 dogru verecek sekilde olan tasarimlar daha verimli kabul edilir.
Burada da kuyruk rotoru sola dogru fan yaparken anti-torku saga dogru saglamaktadir.

Burada tarif edilen kuyruk anti-tork olusturma, tipki T129 ATAK helikopterindeki
gibidir.  NATO envanterindeki helikopterlerin  birgogu bu kuyruk rotoru

konvansiyonundadir (gelenegine uygundur).
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ana rotor,
saat yonindn
tersine ddnlyor

Ana Rotor

Govde, ataletinden

Kuyruk rotorunun dolayi, onu déndirmeye

hatve yini calisan merkezkag
gdvdenin dénme kuvvetinin zit yéninde
egilimini kuwvet uygulayacak

karsilayacak gibi sekilde dénmeye caligir
gbvdeye zit yonde
anti-tork tretecek Kuyruk Rotoru
sekilde ayarlanir kuyruk rotoru,
saat yonindn

tersine ddnlyor

Sekil 3.2 : Konvansiyonel kuyruk rotorlu helikopterde anti-tork olusturulmasi.

Sekil 3.3’ te Ozellikle geleneksel helikopter tizerine etki ederek birbirini kargilayan

dondiirme kuvvetleri (torklar) 6zet olarak gosterilmistir.

tail rotor

kaldirma ’
thrust

kuvveti

kuyruk
rotoru

itkisi

siiriiklenme

kuvveti :
= anti-tork

¥ etkisi

rotoru
torku

v .~.‘-:'1»:;“‘\

agirhk

Sekil 3.3 : Geleneksel helikopter Gizerine etki eden dondirme kuvvetleri.

Tezin bundan sonraki kisminda, helikopter dendiginde aslinda ucus mekanigi

konvansiyonel kuyruk rotorlu olan geleneksel helikopter tasarimindan bahsedilecektir.
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3.2 Helikopter Aerodinamigi

Sekil 3.4 te de gosterildigi gibi helikopterde, kaldirma kuvveti, ana rotora, itki kuvveti
de motor giliciine dayanir. Kaldirma kuvvetinin agirligi yenmesiyle havalanmaya,
itkinin slriiklenmeyi yenmesiyle de ana rotor pervanelerinin olusturdugu kanat ucu

yoriinge dizleminin (TPP: tip-path plane) yani ana rotor donme diizlemi yatirildigt
yone devrilir [24].

Kaldirma
Kuvveti

un

< Thrust
itki

Drag
Suriiklenme

Agirhk,
mg

wh1am

Sekil 3.4 : Helikopter izerine etkiyen 4 ana kuvvet.

Helikopter, ana rotorunda kaldirma kuvveti ve hava akis1 asagidaki Sekil 3.5’ teki gibi
olusur [25].

N T T T T =70
\ Itki| Kaldirma /  Ana rotor diizlemi
\ Thrust, T
1 Kuyruk

Rotoru

—

dS =ii-dS

dS=i- dS‘—’k
I (Rotor disk alaninda

| Wegho . oustuna
lAgII"Ik mg yonli birim hava akigi)
l

%H%

Sekil 3.5 : Helikopter rotor disk alaninda olusturulan asagi yonlii birim hava akis1 ve

yukar1 yonlii olusan kaldirma kuvveti.
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Helikopter ugus kontrollerinin yaptirdigi manevralar Sekil 3.6 daki gibidir. Dumen,
saykilik (cyclic) olarak Tiirkgelestirilmistir. Yatay eksen iizerinden (y-axis) boylamsal
saykilik verme (longitudinal cyclic), “yunuslama” manevrasi (pitch) yaptirmaktadir,
buna “irtifa dimeni” denir. Boylamsal eksen (zerinde (x-axis) yanal saykilik verme
(lateral cyclic) ise “yalpalama/yuvarlanma” manevrasi (roll) yaptirmaktadir, buna
“yatirma diimeni” denir. Dikey eksen Uzerinde (z-axis) sag ve sola donme hareketi,
pedallara basilarak “sapma” manevrast (yaw) yaptirmaktadir, buna “istikamet
diimeni” denir. Helikoptere 6zgli olan ve motor devrini degistirmeden sadece ana rotor
pervanelerine hatve agis1 vererek (pitch) torku tutmaya yarayan kolektif verme
(collective pitch), gaz agip kapama yaparak kaldirma kuvvetini (lift) arttirip
azaltmaktadir [26].

sapma (pedal verme)

Collective
(Lh

kolektif
cekme

oy

(Pch and
Rod

vunuslama (boyuna saykilik verme)
valpalama (yana saykilik verme)

Sekil 3.6 : Helikopter ugus kontrol manevralari: yunuslama, yalpalama, sapma ve
kolektif.

3.3 Helikopter Ucusu ve Karsilasilan Olgular

Helikopter uguslarinda Cizelge 3.1° de de siralanan olgular (ugus fenomenleri)
meydana gelmektedir. Bir ucus tiirliniin basariyla gerceklestirilebilmesi i¢in bu
olgulara uygun davranmak gerekir. Eger helikopterde otopilot varsa, bu olgular

otopilot tarafindan modu gelince karsilanabilmelidir.
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Cizelge 3.1 : Helikopterin ugusu ve karsilasilan olgular.

Takatli Ucus (Powered Flight)
Aski Ugusu (Hovering Flight)
Kayma (Drift / Translating Tendency)

Sarka¢ Davranisi (Pendular Action)

Rotor Diskinin Konilemesi (Coning)

Acisal Hizin Korunumu (Coriolis Effect / Law of Conservation
of Angular Momentum)
Yer Etkisi (Ground Effect)

Doniis Yalpasi (Gyroscopic Precession)

Dikey Ugus (Vertical Flight)
Ileri Ugus (Forward Flight)

Doniisen Kaldirma Kuvveti (Translational Lift)
Etkiyen Akis (Induced Flow)
Capraz Akis Etkisi (Transverse Flow Effect)

Kaldirma Kuvveti Asimetrisi (Dissymmetry of Lift)

Yana Ugus (Sideward Flight)
Geri Ugus (Rearward Flight)

Doéniis Ucusu (Turning Flight)

Otorotasyon Ucusu (Autorotation)
Dikey Ucusta Otorotasyon (Autorotation in Vertical Flight)

Ileri Ugusta Otorotasyon (Autorotation in Forward Flight)

3.3.1 Takatli ugus

Takatli ucusta (aski, ileri, yana ya da geriye), rotorun kaldirma ve itki kuvvetleri
toplami, TPP’ ye (ya da ana rotor donme diizlemine) diktir. Aski ugusu (hover),
motorun kaldirma kuvveti olmadan kendi basina havada kalamayan helikopterin

motorunun en ¢ok zorlandigi ugus tlradar.

23



3.3.2 Aski ucusu

3.3.2.1 Kayma

Blade Rotation
Pervanenin doniis yoni

Tork:
Dondiirme kuvveti

Kuyruk rotoru itkisi

o - Tail Rotor Thrust

Sekil 3.7 : Kayma (Drift/Translating tendency).

Ask1 ucusunda govde, anti-tork uygulayan kuyruk rotorunun trettigi itki Sekil 3.7’
deki yoniine dogru kaymaya calisir.

Kaymanin giderilmesi igin:

TPP, ana rotor donme duzlemi, kuyruk rotoruna gore anti-tork uygulamasi i¢in biraz

yatik monte edilmektedir.

Ucus kontrolleri, saykilik merkezlendiginde, ana rotorun kuyruk rotoruna gore anti-

tork uygulamasi i¢in biraz yatik monte edilmektedir.

Saykilik, yunuslama (cyclic-pitch) ac¢is1 merkezlendiginde, ana rotorun kuyruk

rotoruna goére anti-tork uygulamasi i¢in biraz yatik monte edilmektedir.

Saat yoniiniin tersine donen (CCW) ana rotor sistemlerinde kaymaya kars1 koymast

icin sol inis takimi daha asagida durmaktadir.
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3.3.2.2 Sarkag davranisi

Aski Ugusu
E Hover

Geri Ugus Ilerl Ugu;
Rearward Forward
Flight Flight

Sekil 3.8 : Sarkag davranisi (Pendular action).

Helikopter davranis olarak, ana rotor saftiyla ana rotor pervanesi ekseninin gegtigi
diizlemin kesistigi noktadan asilmis bir sarka¢ kiitlesi gibi hareket etmeye

caligmaktadir.

Aski ugusundan ileri ve geri ugusa gegilirken bu davranis akilda tutulmalidir ve

yumusak ve abartisiz manevralar yapilmalidir.

3.3.2.3 TPP, ana rotor donme dizleminin koniklesmesi

Bileske
Pervane
vess /l///////m\\\\\\\\\s Ve R
Resultant
Before Takeoff Kaldirma Blade
Kalkis Oncesi Lt Angle
i)
tees u,’////// \\\\\\\\\\\ AN 3
ii Centrifugal
Force

During Takeoff

Kalkis Esnasinda Merkezkag Kuvveti

Sekil 3.9 : TPP, ana rotor diizleminin koniklesmesi (Coning).
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Helikopter, kendi agirligini kaldirmaya yaklasinca Sekil 3.9 daki gibi merkezkag
kuvvetinin etkisiyle pervaneler gerilip koniklesmeye baglar. Azami doniis devri

kaldirma kuvvetinin kaybedilmesine kadar artan koniye gore belirlenmektedir.

Kat1 ve yar1 kat1 rotor sistemlerinde biikiilme goriiliir, mafsalli rotor sistemlerinde ise

pervaneler yukari dogru kalkar.

Bir noktadan sonra koniklesme kaldirma kuvvetinin kaybedilmesine neden

olmaktadir.

Motorun yeterli torku saglayamadigi durumlarda hiz/devir ¢ok artarsa istenmeyen bir

koniklesme goriilmektedir. Bu istenmeyen koniklesme artarsa eger helikopter diiser.

3.3.2.4 Acisal hizin korunumu

Coriolis Etkisi, Sekil 3.10° da da gosterildigi gibi kiitle hareketine goére hizin

degismesidir.

Wi Dénme Eksenl
2 g s Axisof g :::::M Blade
n Rotation g Cpmas: F12PPING
L i = a2
= atalet atalet :_ ________ or " "
- bilyiik kilgiik i) ST -
I - large 1 - small :’_‘_‘;;“:-_“ ::_‘:_g—_ -
® - small ©- large 242 =L O
agisal hiz agisal hiz = /
‘ - kiigiik - biiyiik S
‘ v u Center of Mass
= Kiltle Merkezi

Sekil 3.10 : Coriolis etkisi.

Sekil 3.11° deki gibi alttan asili rotorlarda kiitle merkezi rotor yatirilsa da hep ayni

mesafede kalmaktadir.

pervane
agirhik merkezi

CM CcM

i i

1 ]

: ' Mast

! € Axis

1

i

e ———

‘ﬁ

This elbow moves away from This elbow moves toward

the mast as the rotor is tilted. the mast as the rotor is tilted.
Rotor yatirilinca dirsek Rotor yatirilinca dirsek
rotor saftindan uzaklasir rotor saftina yaklagir

Sekil 3.11 : Alttan asil1 rotorlarda kitle merkezi.
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3.3.2.5 Yer etkisi

Havacilikta, yer etkisi altindaki aski ugusuna HIGE, yer etkisinden kurtulduktan

sonraki ask1 u¢usuna HOGE denir.

G
HOVERIN GROUND_,EFFECT‘&'&E} k?nat ucu
riizgarsiz girdaplari

aski ucusu Blade Tip
No Wind Iglover Vortex

Downwash Pattern
Equidistant 360°

aym uakll%té 366"”
yer etkisi altinda

Sekil 3.12 : Yer-etkisinin iginde aski ugusu (HIGE).

Kabaca, helikopterler, Sekil 3.12° de de gosterildigi gibi bir ana rotor pervanesinin
cap1 kadar yiikselene kadar yer etkisine maruz kalmaktadir. Yer etkisinde havanin
asagl akarken yere vurmasi sebebiyle yerden helikopter govdesine dogru ana rotorun
kaldirma kuvvetine de yardimci olacak sekilde bir hava yastiklamasi (cushoning)

meydana gelmektedir.

HOVER OUT OF GROUND EFFECT (OGE) (HOGE)

Large Blade
Tip Vortex

\\\\HH//
/-\\H‘“H/F\\

t\/(:x\HIIII/ 4}))
bi)y}l‘

o/ 111 {\ Y

Sekil 3.13 : Yer-etkisinin disinda aski ugusu (HOGE).
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Helikopter, yiikselirken pervane ¢apinin {i¢ kat1 kadar bir yiikseklige geldikten sonra
ise Sekil 3.13° deki tamamen yer etkisinin disina ¢iktig1 kabul edilmektedir.

3.3.2.6 Doniis yalpasi

Yapilan ugus kontrol manevrasinin cevabi uygulama noktasinin yaklasik olarak 90°

sonrasindan alinmaktadir.

Yeni Eksen Eski Eksen

_— Old Axis

Eksen X
AXis —___ New Axis \ Yalpa

Gyro Tips
Down Here

Doniig ucu
buradan
yukan ¢ikar

Doniis ucu
buradan

Upward ... Reaction =i oeli Gyro Tips
Tepki agagi gelir

Eorce e — . ble,fa:,: Occurs Up Here

Applied Buradan yukarya gorlir Here

Here kuvvet uygulanir
Sekil 3.14 : Doniis yalpasi (Gyroscopic precession), hareket 90° gec gelir.

Sekilde 3.14° te gosterildigi gibi saat yonunun tersine doénen ana rotorlu
helikopterlerde, pervane 90° sola ge¢ince azami hiicum agis1 artisi, pervane 90° saga

gegince ise azami hiicum agis1 azalig1 goriilmektedir.

Azami sapma 90° sonra olugsmaktadir. Azami yukariya dogru sapma arkada ve azami
asagiya dogru sapma onde ¢ikar. Yani TPP, Sekil 3.15” teki gibi ana rotor dénme

diizlemi, 6ne dogru devrilmektedir.

Pervane Hiicum Acisi Azaltlmis Azami Yukan Sapma

Déniis Yonii Angle of Attack Maximum
Blade Decreased Upward
Rotation Deflection

Maximum

Downward

Deflection
Azami Asagi Sapma

Angle of Attack

Increased
Hiicum Agisi Arttiriimig

Sekil 3.15 : Dontis yalpasi (Gyroscopic precession), TPP, 6ne dogru devrilmektedir.
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Sekil 3.16 : TPP, kaldirma kuvvetinin verimli oldugu yerler beyazla gosterilmistir.

Pervanelerin uglarinin ve ana rotor diregine baglanan dip kisimlarinin olusturduklar
bir kisim 6lU alanlar, Sekil 3.16” daki gibib kaldirma kuvveti (lift) olusturamazlar.
Kaldirma kism1 olusturan verimli alana (yukaridaki sekildeki beyaz bolge) rotor disk

alani denir.

3.3.3 Dikey ugus

Ask1 ugusu da dikey ucusun bir ¢esididir.

itki
Thrust

. Kaldirma Kuvveti
Vertical Ascent Lift
Dikey Yiikselme

Agirhk, mg
Weight

Siiriiklenme
Drag

Sekil 3.17 : Dikey ugus (Vertical flight).

Itki ve kaldirma kuvveti, Sakil 3.17° deki gibi agirlik ve siiriiklenmeden biiyiik olursa

yiikselir, kiiciik olursa algalir.
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Rotor hiz1 sabitken pervane hatvesi arttirilirsa (pitch up) pervane iistiindeki basing
daha ¢ok azalir ve olusan negatif basing farkinin biiyiimesinden dolay1 asagr dogru
daha ¢ok hava akimi (downwash) olusur ve kaldirma kuvveti (lift) artar. Rotor hizi
sabitken pervane hatvesi azaltilirsa ise tersi olur ve kaldirma kuvveti azalir (bakiniz

Sekil 3.25).

3.3.4 ileri ucus

Bileske g~ '
- A
Kuvvet | — Kaldirma

= "
Kuvveti

agirhik §

(mg) iStiriiklenme ve

1Agirhigin Bilegkesi

Sekil 3.18 : Ileri ugus (Forward flight).

lleri saykilik (forward cyclic) hareketi verilmesiyle dikey ugustan ileri ucusa
gecilirken, ivmelenme yoksa, Sekil 3.18’ deki gibi TPP 6ne dogru devrilir ve kaldirma
kuvveti (lift) ve agirlik (weight) dikey eksende kalirken ve itki (thrust) ve siirtiklenme
(drag) kuvvetleri bilesenleri yatay eksene gecerler.

Itki, siiriiklenmeden biiyiikse helikopter hizlanir, siiriiklenmeden kiigiikse

helikopter yavaslar.

Itki, yatay eksene gecerken helikopter ivmelenirse asagi dogru hizlanarak
hareket etmeye baslar ve rotor diskinin iginden daha fazla hava geger. Rotor sistemi

daha verimli hale gelir ve aski ugusu i¢in ihtiya¢ duyulandan fazla gii¢ liretmeye baslar.
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3.3.4.1 Doniisen kaldirma kuvveti

Sekil 3.19° da tarif edildigi gibi rotora yatay hava akimi geldiginde goriilmektedir.
Artan akim hava hizi 16-24 kts (deniz mili) arasma c¢iktiginda belirginleserek
gorulmektedir. Bu hizlarda rotor girdaplardan kurtulmustur ve goreceli olarak daha az
rahatsiz edilmemis bir hava akis1 icerisinde donmektedir. Hava akisi, daha yataydadir
ve hiicum agis1 (angle of attack) ve kaldirma kuvvetinin (lift) artmasina es olacak
sekilde akis (recirculation of air) ve siirliklenmeyi (drag) disiirmektedir. Fazladan
olusan kaldirmaya etken-doniisen kaldirma kuvveti (effective translational lift) denir.
Bu, basitge yan akistan kaynaklanan titresim ve helikopterde olusan performans artisi

olarak fark edilmektedir.

Hava Devirdaimi Yok

No Reirculation Daha Fazla Yatay Hava Akigi

f Al
i //'— More Horizontal
. S

Flow of Air

16 to 24
Knots
Tail Rotor Operates in Azaltilmi
; . Reduced .
Relatively Clean Air Etkiyen Akig
Induced Flow _.
Kuyruk Rotoru goreceli Increases Hiicum Agisini
olarak Temiz Hava ile ¢aligir Angle of AttackAmmr

Sekil 3.19 : Dontisen kaldirma kuvveti (Translational lift).
Doniisen Kaldirma Kuvveti seklini analiz edince, elde edilen sonuclar soyledir:

Ana ve kuyruk rotoru iizerindeki tiirbiilans diismektedir ve helikopter aerodinamik

olarak daha verimli bir hale gelmektedir.

Kuyruk itkisi artinca saat yoniiniin tersine donen helikopterlerde sola pedal verme agis1
(left yaw) olusur. Saga pedal vererek dizeltilmelidir. Eger cyclic diizeltmesi

verilmezse helikopterin hiicum agis1 artar, burun yikselir ve saga roll yapar.
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Azami performans istenen durumlarda ise bu verim artig1 olarak diisliniilmekte ve

olumlu yénde kullanilmaktadir.

Bu olgu, aski ugusunda 16-24 deniz mili hava hizlarinda meydana gelmektedir.

3.3.4.2 Etkiyen akis

hiicum agisi
Angle of
Attack

hiicum agisi
Angle of
Attack
etkiyen

akis

etkiven
akis
Induced Induced
< Flow ileske goreceli riizgar Y Flow

o Rotational Relative Wind Rotational Relative Wind
donel goreceli riizgar donel goreceli riizgar

ileske goreceli riizgar

10 to 20
Knots

Sekil 3.20 : Etkiyen akis (Induced flow).

Helikopter ileri ugustayken ya da aski ugusunda kafa riizgarina ya da ¢apraz riizgara
maruz kaldiginda rotor pervanesinin arka kismina daha fazla hava molekiilii
girmektedir. Bu nedenle, Sekil 3.20° de anlatildig1 gibi hiicum agis1 (angle of attack)

diismektedir ve rotor diskinin arkasindaki etkiyen akig daha da buylmektedir.

3.3.4.3 Capraz akis etkisi

Capraz akis etkisi, kafa riizgarina gore yalpalamadir. Ana rotorunun doniis yonii saat
yOniiniin tersine olan helikopterler 20 kts kafa riizgariyla karsilasinca saga dogru
yalpalamaktadirlar, ana rotorun doniis yonii saat yoniinde olan helikopterler ise 20 kts

kafa riizgariyla karsilasinca aksi yonde sola dogru yalpamaktadirlar.

Helikopter ileri ugusta ivmelenirken, rotor diskinin Oniindeki etkiyen akis 0’a
diismektedir ve bu da rotor diskinin 6niindeki pervanenin yukar1 hatvelenip (pitch up)
hiicum agisinin (angle of attack) artmasina neden olmaktadir. Benzer sekilde rotor
diskinin arkasinda da tam tersi olmaktadir: asagi hatvelenme (pitch down) olmakta ve

hiicum agis1 diismektedir. Rotor, bir jiroskop gibi davrandigindan azami yer degistirme
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90° dénme yonulnde gorilmektedir. Bu sonug, ana rotoru saat yonunin tersine (CCW)
donen bir helikopterin 20 kts (deniz mili) kafa riizgar1 varken 20 kts (deniz mili) ile

ivmelenmesine ve saga dogru yalpalamasina (right roll) da neden olmaktadir.

Capraz akis etkisi, helikopter kalkis yaparken doniistiiriilebilen verimli kaldirma
kuvvetinin olusmasindan hemen sonra goriilmektedir ve titresim artmasiyla kendini
belli etmektedir. iniste de déniistiiriilebilen verimli kaldirma kuvvetini geger gegmez

belli olmaktadir.

3.3.4.4 Kaldirma kuvveti asimetrisi

S YE.’Bilirection T :
Geriden Gelen Taraf of Flight lleriye Giden Taraf
Retreating Advancing

= Side Side =
42 H 2
2 Blade Tip Blade Tip § i3
= 2 Speed Minus Speed Plus el .=
o=y Helicopter Helicopter &= §
H < Speed Speed [l =
o4 (200KTS) (400 KTS) [l ©®

pervane ug hizi pervane ug hizi=300 d. mili pervane ug hizi
- helikopter hizi  lleri Ucus 100 deniz mili + helikopter hizi

=200 deniz mili For_\lnaegcli(_llfgght = 400 deniz mili

Sekil 3.21 : Kaldirma kuvveti asimetrisi (Dissymmetry of lift).

Direction of Rotation
doniis yonu

RW = Relative Wind géreceli riizgar Burun izerindeki hiicum agis
I = Angle of Attack hiicum agisi [ Angle of Attack over e
Nose Grord \ine kiris hatti

Saat 9 yoniindeki Saat 3 yoniindeki

hiicum acist hiicum agisi
(ol] Angle of Attack at l:_elsull‘lant"RW e Angle ongttack at
9 O'Clock Position e Kiris hatti LIK@. Oreceli rhzgay 3 O'Clock Position ..
chc‘d = Line irig hatti
chnord

Kuyruk tizerindeki

Resuilta hiicum agist
goreceli R{zggy Angle of ‘I{“::“k over Upfiep Telosity
ail

Downflap Velocity Ghord U0° kiris hatti yukari girpma hizi

asagi girpma hizi

Resultant RW bileske goreceli riizgar

Sekil 3.22 : Kaldirma kuvveti asimetrisinin flaplama etkisinin rotor diski Gizerindeki 4

noktada gosterilmesi.
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Sekil 3.22” de gosterildigi gibi ileriye giden tarafta geriden gelen tarafa gore daha fazla
kaldirma kuvveti olusmaktadir. C’ de artan kaldirma kuvveti A’ da azalarak kaldirma

kuvveti dengelenmektedir. B ve D’ nin kaldirma kuvveti ise degismemektedir.

normal geri
donus tepme
ekseni ] [ekseni

-

geri tepme

-
-
-
-

(Blowback)Geri tepme olunca ileri hiz diiger.

Sekil 3.23 : Geri-tepme (Blowback).

Rotor pervanesi aerodinamik olarak ¢irpinirken TPP (rotor diski) dnden gecerken
yukselmektedir, arkadan gegerkense diismektedir. Bu olguya, geri tepme (blowback)
denilmektedir.

Geri tepme, ileri hiz1 diisirmektedir. Saykilik (cyclic) ile 6ne dogru girdi verilerek

dizeltilebilir.

3.3.5 Geriden gelen pervanenin tutunma kaybi

Ana rotor pervanelerinin asag1 ve yukari ¢irpmast (flapping) ve geriden gelen pervane
(retreating blade) tarafina etkiyen yavas goreceli riizgar, helikopterin ileri ugus hizini
sinirlandirmaktadir. Yiiksek ileri ucus hizi, yliksek hiicum agis1 ve diisiik goreceli
rizgar hizi nedeniyle geriden gelen pervane tutunma kaybi yasar (retreating blade
stall). Bu durumla karsilagsmamak i¢in hava hizi gostergesinde kirmizi ile isaretlenmis

taniml1 azami hiz olan VNE (never exceed speed) asla gecilmemelidir.
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3.3.6 Yana ucus

. Lift Kaldirma
Bileske ,
Resultant Kuvveti

itki Thrust

Drag

Helikopter Siriiklenme

Hareketi

Helicopter

Movement =
Weight Agirlik, mg

Sekil 3.24 : Yana ugus (Sideward flight)

Yana ugus, Sekil 3.24° te gosterildigi gibi ileri ugusun yana dogru olanidir.

3.3.7 Geri ugus

Kaldirma | it Resultant
Kuvveti

Bilegke

Resultant
Bilegke Helicoptel
Weight Movemen

Agirhk, mg Helikopter hareketi

Sekil 3.25 : Geri Ugus (Rearward Flight).

Itki (trust) ve siiriiklenme (drag) yatay eksene diiser, agirlik (weight) ve kaldirma (lift)
dikey eksende kalir, bileske vektdrii siirliklenme yoniinde geriye dogrudur. Helikopter

Sekil 3.25” teki gibi geriye gider.
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3.3.8 Doniis ucusu

Ceken Kuvvet)
Merkezcil Kuvvet

Centripetal Force

Kuvvetinin
Dikey

Bileseni (Horizontal Component of Lift)
Vertical Kaldirma Kuwatl?ﬂ\vuav Bileseni
Component Bileske
Kaldirma

Kuvveti
Resultant
Lift

of Lift \T

/
/. [ Weight
/ Agirlik, mg
/
/
Y,
Centrifugal

Force (Inertia)
Merkezkag Kuvveti (Atalet)
(Merkezden-Uzaklagan)

Sekil 3.26 : Doniis ugusu (Turning flight)

Sekil 3.26° da gosterildigi gibi kaldirma kuvvetiyle merkezkag kuvvetinin ag1 yaptigi

ucustur.

3.3.9 Suzulerek takatsiz guivenlik inisi yapabilme: otorotasyon

Usus  Direction
BNl ~——
Yond =t Flight

Otorotasyon

Normal Takatli Ugus
Autorotation

Normal Powered Flight

Ugus Yonii

Sekil 3.27 : Siiziilerek Takatsiz Giivenlik Inisi Yapabilme (Autorotation).

Otorotasyon, Sekil 3.27° deki gibi motor takati yerine goreceli riizgar hareketiyle ugus

durumudur.

Havada motor arizasi yasanmasi durumunda, helikopterin giivenle inebilmesi i¢in
yapilmaktadir. Bu durumda, irtifa potansiyel enerji olarak kullanilmaktadir ve algalma

ve yere temasta kinetik enerjiye cevrilmektedir.
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Sertifikasyondan gecebilmesi igin tiim helikopterlerin otorotasyon kabiliyetinin
bulunmasi gerekmektedir. Motor ¢aligmasa bile ana rotorun mekanik olarak avare

dénmeye izin verebilecek sekilde tasarlanmasi, otorotasyona imkan vermektedir.

Normal takatli ugusta ana rotor, TPP (rotor diski)’ nin tistiinden havayi1 ¢gekmektedir

ve TPP’ nin altindan atmaktadir.

Otorotasyonda ise, helikopter alcalirken ana rotor, hava akisint TPP’ nin altindan

almaktadir ve TPP’ nin Ustlinden atmaktadir.

Bu havayr ana rotorun altindan alip lstiinden atma olgusu, ana rotorun asiri
devirlenmeyip (over rpm) normal hizinda déonmesine izin vermektedir. Bdylece, ana
rotor pervaneleri, bu olgunun etkisi altindayken kuyrugun yaptigi anti-torku da
bozmadan ve TPP’ in eksenini degistirmeden asagidan gelen havanin i¢inde bir ahenk

icerisinde kaymaktadirlar.

3.3.9.1 Dikey ugusta otorotasyon

Otorotasyonlar, genelde ileri ugustayken algalarak yapilmaktadirlar.

Driven Siiriis Bdlgesi % 45
Region 30% Driving
i ©,
Siiriilmis Region 45%

Bdlge
%30

£

o~

erddvites
(Tutunma ve
Hiz Kaybi)
Bolgesi % 25
Stall
Region 25%

Sekil 3.28 : Otorotasyon ile dikey algalmada pervane bolgeleri lige ayrilir.

Otorotasyonla dikey algalmada kuvvet vektorleri Sekil 3.29° da gosterildigi gibidir.
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Sekil 3.29 : Otorotasyon ile dikey algalmada kuvvet vektorleri.

3.3.9.2 ileri ugusta otorotasyon

Foﬁwr?rd
Striiimils Blge Siirily Bblgesi
Driven Driving
Geriden Region Region

Taraf

Perddvites
(Tutunma
ve hiz
kaybi)
Bolgesi

Stall
Region

Gelen
Taraf
Retreating Advancing
Side Side
ileriye
| mL Giden
P DS D ————

Sekil 3.30 : Ileri ugusta otorotasyon (autorotation in forward flight).

Ileri ucusta alcalirken ilerleyen tarafta (advancing side) hiicum agis1 azalmaktadir ve
geriden gelen tarafta (retreating side) hiicum agist artmaktadir. Yani TPP, 6ne dogru
devrilmektedir. Bu da Sekil 3.30° daki gibi siiriis bolgesinin (driving region) daha ¢ok
geriden gelen tarafa diismesine neden olmaktadir. Hiicum agisinin azami siirindan
fazla oldugu ve ters hava akisinin oldugu perdovites (tutunma kaybi) bolgesi (stall) de
daha c¢ok geriden gelen tarafa diismektedir. Perdovites bolgesi, sekilde sari isaretli

bolgeyle gosterilmistir.
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4., HELIKOPTER MATEMATIKSEL MODELI

Helikopterin dogrusal olmayan (non linear) modeli
model” makalesinden ¢ikarilmigtir [27]. Helikopter matematiksel modelini olusturan
helikopter bolimleri ugus mekanigi modelleri,

modelleri, asagidaki Sekil 4.1¢ deki gibi Ingilizce ve Sekil 4.2 deki gibi Tiirkce olarak

verilmistir.

i : Attitude Dvnamlcs Model ' i

Ana Rotor Icerive Akis Dinamikleri ‘/

: Hareket E5|thklen i

P Donel Dmam\k\er _._.:

|
L

'CG dek| moment&top\am gut;\er:

Mixing Maodel Unit

Main Rotor Model

| Main Rotor Power Required Model |

A Main Rotor Flapping Model ‘

i 5 7T Tail Rotor Model

T, e

{ Vertical Tail Model

| Horizontal Tail Model |

Atmosphere Model

Total Velocity of Body Axis System

Fuselage Aerodynamics Model ‘

Angle of Attack

Sideslip Angle

/| Ana Rotor Flaplama Modeli |

= v el Kuyruk Rotoru Modeli

' T,

‘ | Dikey Kuyruk Modeli
Yatay Kuyruk Modeli

Govde Eksen Sistemi Toplam Hizi

Atmosfer Modeli

Helikopter Govdesi Aerodinamik Modeli |

Hicum Agisi

Kayma Acisi

Sekil 4.2 : Simulator icin en sade helikopter matematiksel modeli bilesenleri.
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4.1 Ana Rotor Modelinin Esitlikleri

Minimum Complexity Helicopter Simulation Math Model’ i kullanarak helikopter

otopilotu tasarlanmis olan bir tez incelenerek tlretilen denklemleri kullanilmistir [28].

4.1.1 Ana rotor flaplama modeli dinamikleri modeli

ith=—"_0(1+5%)

16qacR*

Ly o
QO
K1=0
KC = (0.75 e ) + K1
Ritp
Vip = RQ
w

Cr = pn’RZVtzl-p

abc
ac = —

TR

dbq _ daq _ 2 8Ct + Cr
dv  du QR\ ao 2
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(4.1)

(4.2)

(4.3)

(4.4)

(4.5)

(4.6)

4.7)

(4.8)



U < Vipgns = Wakep,, =1 (4.9)

U = Vipgns = Wakepy, =0 (4.10)

. . da,
d, = —ith| a, + By — (KC * b)) + Eu(l + 2wakegy, )

ith? daq

- (by —A; + (KCay) + Eu(l + 2waker,n)) — q
(4.12)
. ] day
b1 = _ltb bl — Al(KCal) + Wu(l + zwakefun)
ith? da,
+— (a1 + By = (KC * by) + —u(1 + 2wakegy,)) — p
(4.12)
4.1.2 Ana rotor iceriye akis dinamikleri modeli
T = (v, — v) 25t (4.13)
2 T 52
v = [y Lye - & (4.14)
w, = w, + (a; + i5)u® — by, (4.15)
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2 3
Wy =Wy + ER(Hcol + Zetwist) (4-16)

D2 = ug? + v,2 + w(w, — 21;) 4.17)

A = R? (4.18)

4.1.3 Ana rotor takat gereksinim modeli

Piotqr = P™ + P'" 4 pfus 4 peltimb (4.19)

P™ = P, cq TP ilc T W accessofiey (4.20)
P™ inducea = T + v (4.21)

P™ profite = 525 QR((QR)? + 4.6(ua + v42) (4.22)

P = P ingqucea = TV (4.23)

P/ = —Xeyug — Y0 + Zey (W, — vi)h (4.24)

petimb — mgh (4.25)

Torqueyr = # (4.26)

42



Xur = —T (a1 — i) (4.27)

dL dL
Lur = (arhaan) + (35-1) + G- (= + By = (K1b1))) (4.30)
Nyr = Torqueyg (4.31)

4.2 Govde Aerodinamik Modeli
iy = L2050 (432)
(f us_f c)

dpys = =L (4.33)

fus __
wl =w — (4.34)
dfw = (—rz (hnup — Rpus) — (drus — dnup) (4.35)

i
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AdfWemp = 3dfw

fus _ Py fus
Xaero - Equ UgUg

fus _ pyfus
Y, Vi

aero — UaVq

qus _ ngus

aero — uu WaWa

Mfus = ySus

aero hfus

LIS = (Z2% 4 fWemp) — (X225 Rrs)

4.3 Kuyruk Modeli
4.3.1 Yatay kuyruk modeli

ht

wWg =W, +v;

nt _ P 7ht ht ht
Zaero - E (Zuuuaua + ZuwuaWa )

4.3.2 Dikey kuyruk modeli

vt =y, + V"
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(4.36)

(4.37)

(4.38)

(4.39)

(4.40)

(4.41)

(4.42)

(4.43)

(4.44)



vt _ P yvt vt vt
Yaero - E (Yuuuaua + Zuvuava )

4.4 Yercekimsel Kuvvet Modeli

X = —mgsinf

Y = mgsin 6 cos ¢

Z; =mg cos 6 cos ¢

4.5 Hareket Modeli Esitlikleri

4.5.1 Koordinat sistemi tamimlama

XE

Sekil 4.3 : Koordinat sistemleri
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(4.45)

(4.46)

(4.47)

(4.48)



Atalet Ekseni Sistemi (Inertial Axis System) (Oxi yi zi)
Yerle sabitlenmis Eksen Sistemi (Earth-Fixed Axis System) (OxE yE zE)
Kuzey, Dogu, Asagi Eksen Sistemi (NED Axis System) (Oxe ye ze)
Govde Ekseni Sistemi (Body Axis System) (Oxb yb zb)

Eksenlerin tamamu tist iiste konulursa Sekil 4.3 teki gibi gérindr.

4.5.2 CG (agirhik merkezi) modelindeki toplam kuvvet ve moment

Xco = Xg + X™ 4 XTus

Yo =Y+ Y™+ Y7 + Y¥

Zeg =Zg+ ZM + ZIvs 4 ZM

4.5.3 Dogrusal hiz hesaplama modeli

uz%—gsinﬁ—qw +7rv

1'7=% + gcosfsing —ru + pw

v'v=% +gcosBcosp —ru +qu
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(4.49)

(4.50)

(4.51)

(4.52)

(4.53)

(4.54)



4.5.4 Donel dinamikler modeli

. 1
p = m (QT(IZZZ - IzzIyy + IJ%Z) - qp[xz(lzz - Iyy + Ixx) - (IZZL + Isz))
(4.55)
. 1
q= E (M +pr(ly; — Ly) — (pz - rz)lxz) (4.56)
r= m(quxz(lzz - Iyy + Ixx) d qp(lygz - Iyylxx + IJ%x) - (Isz + IxxN))
(4.57)
Iy =0 (4.58)
I, =0 (4.59)
Kabuller,
XB = YB = ZB = O
PQ= QR=P2—R%2=0
R?=pP2=0
Bu kabullerin altinda esitlik soyle olur:
. L
b= (4.60)
. 1
G =—M —pr(lyx — Ipz) = L, (®* — 1?)) (4.61)

lyy
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4.5.5 Yer ekseni pozisyon modeli

uy = (ucos6 + wsin @) cos ¢ cosy

v,

g = vcosy +usiny

Wy = (usinf — wcos 8) cos ¢

4.5.6 Konum dinamikleri modeli

@ =p + (qsin(@) + r cos(@)) tan 8

6 = q cos(®) — r sin(Q)

1/) = (r cos(¢) + g sin(@))/ cos(8)
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(4.62)

(4.63)

(4.64)

(4.65)

(4.66)

(4.67)

(4.68)



4.6 Atmosfer Modeli

4.6.1 GOvde eksen sistemi toplam hizi

Ve = VuZ + v + w? (4.69)
4.6.2 Hicum agis1
a = tan_l(%) (4.70)
4.6.3 Yana-kayma acisi
B = sin‘l(Vlt) (4.71)
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5. UYGULAMA

Bu bélumde, uygulanan kontrol yontemlerinin matematiksel alt-yapisina girilmeden

daha ¢ok elde edilen bulgularin yorumlanmasi yoluyla anlatilmasi tercih edilmistir.

Kurulan model ve elde edilen grafiklerdeki terimlerin tamami uluslarasi ugus mekanigi
literatiiriine uygun olacak sekilde Ingilizceleriyle kullanilmistir. Yine ayn1 kaygiyla
birimler imperial olarak kullanilmistir. Ancak, grafik agiklamalarinin anlasilabilir

olmasi i¢in anlatim esnasinda terimlerin TSK literatrindeki karsiliklar1 kullanilmistir.

Mnich ve Heffley’ in makalesinden yararlanarak olusturulmus, denge gubugu olmayan
bir hafif genel maksat helikopterinin dogrusal-olmayan modeli Sekil 5.1° deki gibidir
[27]. Model parametreleri 400 kg kalkis agirhikli bir insansiz helikoptere gore
dlceklenmistir. Olgeklenen helikopterin baslangic trim degerlerinin girilmesi, cevresel
etkilerin parametreleri, ana rotor ve gévde harmanlanma trim degerleri ve eyleyici trim
degerlerinin *.m-file’ lar aracilig1 ile workspace’ e yazilmasiyla olmaktadir. Ornekleri

Ek 2’ altinda verilmistir.

[

Sekil 5.1 : Dogrusal-olmayan helikopter modeli.
Hava yogunlugu modeli Ek 2’ deki gibi verilmistir.
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5.1 Amag

Bu baglik altinda MATLAB ve SIMULINK ortaminda helikopter ugus kontrol sistemi

gelistirilerek otomatik ugus yaptirilabilmesi amaglanmaktadir.

5.2 Literatiir taramasi

Literatirdeki Minimum Complexity Helicopter Simulation Math Model [27] i
kullanan ¢aligmalara bakildiginda simiilator modellerinde daha ¢ok konvansiyonel bir
helikopter ileri ugus ve biraz da aski ugusu ¢alisildigi goriilmustiir. Genellikle ileri
ucus verileri paylasilip yorumlanmaktadir. Ornegin, yine konvansiyonel helikopter
calismis olan ve ortak modelin kullanilmis oldugu Flight Simulation and Control of
Helicopter [28] makalesinde de literatiiriin geri kalaninda ¢alismalarin bir¢ogu gibi
sadece deniz seviyesi, 100 ft ve 100 ft’ teki ileri ugus ve aski ucusunda elde edilen

sonuglar ortaya serilip tartistlmigtir. Bu tezde ise literatlre katki olarak:

Kalkis, tirmanma, aski ugusu, alcalma ve inisi de igerem tam bir ucus profili

¢ikarilarilmastir.
Model ugus profilinin tamami boyunca simiile edilmistir.

Trim noktalarinin her biri i¢in ayr1 ayr ileri hiz, diisey hiz, pilot komutlari,
irtifa ve menzil girilip, simiilasyon esnasinda bu degerlerin yakalanma performansina

bakilmistir.

Pilot girdileriyle, X, Y, Z eksenleri boyunca olan hareketlerin birbirleriyle
alakali olmalarina gore agirliklar verilip eksenlerle garpilarak alakasiz olan kisimlar
izole edilmistir. Bu sekilde komutlarin akuple etkileri ayristirilip pilot girdilerinin

etkileri giiglendirilmistir.

Bu ayristirma islemi eksen soniimleme sistemi parametreleri olan P, Q, R i¢in
de yapilmistir. Ayn1 sekilde konum koruma sistemi parametreleri olan theta, phi, psi,

ileri ve dikey hiz, irtifa parametreleri i¢in de tek tek ayristirma yapilmustir.
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5.3 Model

Helikopter matematik modeli olarak, literatiirde denge ¢ubugu olmayan bir genel
maksat helikopterinin similatérde benzetiminin yapilabilmesi igin tiretilmis bir model
tercih edilmistir. Bu model, ileri ugus ve kisitli aski ucusu yaptirabildigi bilinen
Heffley ve Mnich’ in “Minimum Complexity Helicopter Simulation Math Model”
isimli NASA makalesinde tanimlanan dogrusal-olmayan matematiksel helikopter
modelidir [27]. Bu makaleden, temel olarak, rotor ve gévde arasindaki birbirine ¢apraz
etki eden akuple kuvvetlerin ve ortaya ¢ikan diferansiyel denklem durum sayilarinin
bilgisayarlarda hesaplanabilecek sayilara indirgendigi anlasilmaktadir. Model,

bilgisayar ortaminda tipk1 makalede verildigi gibi adim adim kurulmaya ¢alisiimistir.

5.4 Yontemler

Yap1 olarak dogrusal olmayan bu matematiksel model, paket programin dogrusal
analiz aract kullanilarak giris ve c¢ikis kanallarmma gore dogrusallagtirilmistir.
Kontrolciiler, bu dogrusal modele uyacak sekilde gelistirilmistir. Calismanin sonunda,
trim noktalar1 olan aski ucusu, ileri ucus, inis ve kalkisin farkli irtifalar i¢cin otomatik

olarak basarilabilmesi amaclanmistir.

Ucus kontrol sisteminde, oncelikle i¢ kararlilik dongiisii kurularak her eksenin agisal
hiz ve ivmelerine bakip eksenel dengeyi saglayan bir eksen soniimleme sistemi
kontrolclisi tasarlanmistir. Ardindan, konum-tutma amagli dis kararlilik dongiisii
kurularak helikopterin hedeflenen hiz, yiikseklik ve yonelim durumlarina getirilip
durumunun korunmasi amaclanmistir. Dongiilerde P, PI ve PID gibi klasik kontrol
yontemleri kullanilmigtir. Tam durum geri-beslemesi ile optimal kontrol

yontemlerinin kullanilmasi tartismaya agilmistir.

5.5 Elde Edilenler

Uc boyutlu helikopter hareketi kuzey-dogu-asagi koordinat sistemine (NED) gore
grafige dokiilmiistiir. Kontrolciilerin i¢sel olarak sol yana dogru kayan modeli trim
noktalarindaki durum ve giris degerlerine gore ideal rotaya yaklastirabilme
performanslart 6l¢llmistiir. Bunun sonucunda, performanslarin iyilestirilmesi i¢in en

uygun kontrolcii kazanglar1 saptanmastir.
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5.6 Dogrusallagtirma Thtiyaci

6 DoF helikopter modeline pilot girdisi verilip uygun manevralarin elde edilebilmesi
icin modelin dogrusal bir davranis sergileyebilmesine ihtiya¢ duyulmaktadir. Bunun
i¢in yunuslama, yalpamalama ve sapma eksenlerindeki dogrusal ve donel kuvvet, hiz
ve ivmelerin giriglerine kutup yerlestirme, LQR kazanci, PID gibi kontrol yontemleri
uygulanarak giris sinyallerinin dogrusal-olmayan modelin ¢iktilarin1 dengeletecek
formlarda olusturulmasi gerekmektedir. Bu amacla olusturulan model yapilari, Sekil

52> den  Sekil 5.15° e kadar asagidaki  gibi  gOsterilmistir:

body_acceleration body_acc
N N . [32.18516]
4 earth_aco earth_accelerations earth_accelerations Earty Acoelerations SAF ] 15AR
bodyZearth -
earth_velocity earth_vel

Body to Earth Acceleration Converter Specific Aerodynamic Force

Sekil 5.2 : Govde ivmelerinin yer ivmelerine doniistiiriilmesi ve bileske yer ivmesinin

(SAF) bulunmasi.

Sekil 5.4 : PI kontrolcii i¢ yapisi.
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Sekil 5.5 : PID kontrolcii i¢ yapisi.

[phi_dot] — phi_dot
euler euler

[theta_dat]  >e—theta_dot 4
body2euler
body_rot fd—  body_rotationg
[psi_dot] —— psi_dot

PQR to Euler Velocity Converter

Sekil 5.6 : Govde ivmeleri P, Q, R’ in gévde doniis agilari ¢, 0, v *ye doniistiiriilmesi.

w1 1

v2)

9 ¢

H .
; i L > [Collective]
3] 3 = .

Collective Command Generator

Collective Command Pl Controller

9

[SAF)

ry
(]

Sekil 5.7 : Kolektif komutu tretilmesi ve PI kontrolctiden gegirilmesi.
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1

Target Alliude (+2) ’

3
Target Altitude Scope @

Altiude Gommand Damper

.
w3
"

SEiE | ‘71

Altitude
hcom 4 At

Altitude PD Controller

Sekil 5.8 : Irtifa komutu iiretilmesi ve PID kontrolciiden gegirilmesi.

Target East Velocity (+V)

Target East Velocity Scope Sideward Speed Command Damper

Sideward Velocity Command PI Controller

Sekil 5.9 : Yanal hiz komutu Uretilmesi ve Pl kontrolctiden gegirilmesi.

1

Target North Velocity (+U)
u_com
1 1
Forward Speed Command Damper E .

= |
Target North Velocity Scope

u

Forward Speed Command PI Contraller

Sekil 5.10 : Ileri hiz komutu iiretilmesi ve PI kontrolciiden gegirilmesi.

{ @ @0
1
1
3}
et

s |
Pkl Comerand Darper.
2
R GG |
D e PO G

Sekil 5.11 : Yalpalama komutu Uretilmesi ve PID kontrolctiden gegirilmesi.
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Sekil 5.12 : Yunuslama komutu uretilmesi ve PID kontrolciiden gecirilmesi.

>
o
,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,, =)
Sekil 5.13 : Sapma komutu uretilmesi ve PID kontrolctiden gecirilmesi.
Longitudinal
o 1] >
'LI Pilot Cge Input

Sekil 5.14 : Eyleyici soniimleyicilerinin i¢ yapisi.
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[Collective] 1  Pilot Collective Input Pilot Collective Input

Collective Actuator Damper

‘Pilot Lateral Cyclic Input Pilot Lateral Cyelic Input

Roll Actuator Damper

[Lengitudinal] Longitudinal Cyelic Input Pilot Longitudinal Cyclic Input

Pitch Actuator Damper

[Pedal] 1 Pilst Pedal Input Pilot Pedal Input

Pedal Actuator Damper

Sekil 5.15 : Dogrusal-olmayan helikopter modeline verilen pilot kumandalari.

5.7 Tleri Ucus Performansi

Bir 6nceki bolumdeki dogrusallastirilmis komutlarla, 2750 ft irtifada yapilan 10000
cycle’lik (100 saniyelik) bir ugus kesitini temsil eden simiilasyondaki basarili ileri ugus
performansindan elde edilen grafikler, Sekil 5.16° daki gibidir.

Movement of Helicopter

Forward Fiight
2749 S = i3 . — - S—

2750

2505 ms-inal

2751

up

4000 5000
04000 9 NORTH

Sekil 5.16 : Dogrusallastirilmis komutlarla ileri ugus.
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Sekil 5.17 : Pilot komutlarinin derece cinsinden hareketi.

Bu ugus kesiti boyunca Sekil 5.17’ i analiz edersek, burun, %15° asag1 ve %5°sola
dogru cevrilmistir. Model, %2° motor giicini azalmistir ve hi¢ yalpalamamuistir.
Simiilasyon bittiginde 5000 ft kuzey yonlinde 10 ft’ te dogu yoniinde mesafe
katedilmis olup basaril1 bir ileri ugus gerceklestirilmistir.

0.02 EULER ANGLES phi, theta, psi

N\

| A |
| —

Y /(/ e W
\ / \

PN _

\; = i O

Angles (rad)
o
o
(]

0 20 40 60 80 100
time (sec)

Sekil 5.18 : Doniis acilar1 degisimi.

Sekil 5.18’ teki bu grafikte helikopterin %32 °yunuslama agisiyla daldigi, %4 ©
yalpaladigi ve %8 © sola kaydigi goriilmektedir.
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Sekil 5.19 : Libre cinsinden ana rotor tork ve moment gii¢ degisimleri.

Sekil 5.19° da verilen tork ve moment gii¢ degisimleri, yalpalama komutu

verilmemesine ragmen helikopteri sola dogru yatiran bir momentin varlig

anlasilmaktadir. Bu durum, modelin dogasiyla ilgili olup ana rotor ve govde (izerinde

akuple olan bileske kuvvetlerden kaynaklanmaktadir. Ayrica i¢ yapi sebebiyle ana

rotora etkiyen yine ayni kuvvetler asagi yonde bir ¢cokme kuvvetine de neden olmustur.

14000

12000

pound force foot (Ibf.ft/s)

B
o
o
o

2000

10000 -

8000 [

6000 |-

POWER DECOMPOSE

PINDUCED MR

CLIMB

PPARASITE

PPROFILE MR | 4

20

40 60
time (sec)

T T—

80

100

Sekil 5.20 : Libre cinsinden ana rotor ve govdeye etkiyen kuvvetlerin ayristirilip

degisimlerinin gosterilmesi.

Sekil 5.20” ye bakinca ana rotora etkiyen kuvvet %30 diismiistlr. Tirmanma ve ana

rotor profilinden kaynaklanan surtinme kuvvetleri %2 kadar diismiistiir. Ana rotorun
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govdeye carptigl havanin govde Uzerinde olusturdugu kuvvet ise dnce artmigtir, daha

sonra sabit kalmistir.

TRANSLATIONAL VELOCITIES U, V, W

70
e U (knots)
60 - V (knots) | |
W (knots)
50
7
[
w
E 40
w
Q@
i)
o
(]
>
]
(0]
=
£
-10 L L L L
0 20 40 60 80 100

time (sec)
Sekil 5.21 : GOvde eksenel dogrusal hizlari (ft/sec).

1 ft/sec’ in 1,09728 km/h’ tir. Sekil 5.21° e bakinca helikopter, 10. saniyeden sonra
hizlanmaya baglamigtir. 60. saniyede ileri ugus hizi, U = ~77 km/h’ a ¢gitkmistir. Yatay
hizi, V = ~5,5 km/h kadar oynay1p tekrar sifirlanarak yatayda savrulmanin oldugunu
belli etmistir. Dikey hiz, 60. saniyeye dogru W = ~9 km/h’ lere kadar ulasmistir. Bu
da helikopterin ileri hiz1 azamiye ulastiktan sonra dalisa gegerek ugusuna devam

ettigini gostermektedir.

ROTATIONAL VELOCITIES P, Q, R

P (rad/sec)
Q (rad/sec) | -
R (rad/sec)

Angular Velocities (rad/sec

0 20 40 60 80 100
time (sec)

Sekil 5.22 : GOovde eksenel doniis hizlar1 (rad/sec).
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Sekil 5.22° ye bakinca hizlanmalarin bagladigi 10. saniyede hizlanmaya bagli eksenel
doniis hizlarmin da dogal olarak ortaya ciktigi gdzlenmistir. Dogrusal ivmenin
sabitlendigi 20. saniyeye kadar da bu hizlarin soéniimlendikleri gézlemlenmistir.
Dogrusal ivmenin sabit halden bitmeye yaklastigi 60. saniyeye dogru da tekrar eksenel
doniis hizlart gozlemlenmistir. Daha sonra ivmelenme olmadigi i¢in sabit devam
etmiglerdir. Bu grafikten de kurulan PID ve sonlimleyicilerin dogru calistiklar:

anlasilmaktadir. BoOylece eksenel dengeleme yani eksen sonumlemesi, SAS

saglanmustir.

340 MAIN ROTQR TORQU!E

320 W
\
& 300 f\
2 \
g \
S 280 \
E \ PR
3 ~\ -
260 \
240 \
220

0 2000 4000 6000 8000 10000 12000
time (sec)

Sekil 5.23 : Libre cinsinden ana rotor torku.

Helikopter ileri hiz kazanirken ivmelendigi i¢in ana rotorun iizerindeki hava akis hiz1

da arttigindan Sekil 5.23” teki gibi ana rotor lizerine binen torkun diistiigii gozlenmistir.

1500

TAIL ROTOR FORCE & MOMENTS

Tail Rotor Power (hp)
Tail Rotor Thrust (Nm)
Tail Rotor VI (rad/sec)
YR
1000 ~
I\ - _J’( \\ I'TR
N;R
= \
o3
w 500 BN
o \
[ \\
of .
-500 : : . "
0 20 40 60 80 100

time (sec)

Sekil 5.24 : Kuyruk rotoru guc, torku, tizerine etkiyen hiz degisimleri ve momentler.
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Grafikte en istteki sinyale bakinca kuyruk rotorunun hp cinsinden motordan ¢ektigi
gucte, ileri dogru hizlanmanin basladigi 10. sn’ de gévde burulmasina tepki olarak
keskin bir ziplama goriilmiistiir. Sonrasinda hiz arttik¢a hava akisi hizi da degistigi i¢in
govde burulmasi ve dolayisiyla ¢ekilen hp’ de diismistiir. Sekil 5.24” teki En alttaki
acik mavi renkli sinyal ise kuyruk anti-torku yoniinde bir yalpalama momentine maruz

kalindigin1 géstermektedir.

5.8 Ucus Profilinin Belirlenmesi

Sik kullanilan irtifa seviyeleri olan deniz seviyesi (0 ft), 100 ft ve 1000 ft‘te
bulunulmasma gore ft mesafesinde kat edilen menzili de gosteren ugus profili

trapezoide benzer sekilde asagidaki Sekil 5.25° teki gibi olusturulmustur.

Flight Path

20,0

Attitude (ft) J

00,0 10306 10206

55555555555555

333333 Flight Range {ft}
207
387 sec

Sekil 5.25 : Zaman (sn) ve irtifa (ft) cinsinden ugus profili.

Tezin bundan sonraki kisminda gelistirilecek olan kontrol katmanlarinin bu ugus
profilini basarmasi igin ¢aba gosterilmektedir. Bazi noktalarda basarili olunmustur.
Bazi1 noktalarda ise anlamli bir basari saglanamamistir. Kurulan modelin dogasinda
bulunan ileri ugus ve biraz da aski ugusu basar1 kabiliyeti bir kez daha goriilmiistiir.
Dogrusallastirilan  modelin transfer fonksiyonlarinda ve PID kontrolcilerin
kullanildig1 eksenlerde bakilmak istenilen kontrol edilebilirligin ve gozlenebilirligin
saglanmasini zorlastiran ve full rank ¢ikmayan biiyiik matrislerin varlig1 sonug almay1

zorlastirmaktadir.

Ayrica, bunlara ek olarak, eksenler tzerinde esnek kontroller yapilabilmesi i¢in bazi

durumlarin koklerinin, sanal eksene Ozellikle yakin ¢ikanlarmin veya marjinal

63



kararliliga sebep olanlarinin atilmasi iyi olacaktir. Bu kdklerin yerine, kokleri kararli

¢ikan ve baskin (dominant) kokleri sanal eksenden 10 kat gibi bir uzaklikta bulunan

suni ideal durumlarin olusturulmasi gerektigi anlasilmaktadir.

Ugus profili tizerinde ¢alisilirken pilot girdisi olarak yalpalama ekseninde (+/-y)

hareketler verilmemeye calisilmistir ve Sekil 5.26° da verilen modelin trapezoid

formunu ne kadar takip ettigine bakilmak istenmistir.

Movement of Helicopter in NED

\

\

=7 —— —— \cgi

/ — = //{:?Qndm_q

Sekil 5.26 : Perspektif agidan 3 ekseni gosteren ugus profili.

Yalpalama eksenine pilot girdisi verilmese de Sekil 5.27° deki gibi 10 ktslik sabit suni

bir yan ruzgar etkisi verilmektedir.

euler

«—{body_vel
body2earth

earth_vel

Wind Direction (deg) measured from body x

| Wind Vielosity in NED|frafe

Wind Speed (ft/s)

Earth to Body Velocity Converter

90

deg

Horizontal Wind Model

Sekil 5.27 : Yan riizgar (gust) modeli.
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deg rad > sin(u) Wy

cos(u i
Wind Direction (deg) (Ol e Wind Speed (ft/s) X

measured from body x »

0 Wind Velocity in NED frame

Wz
vertical wind speed

Sekil 5.28 : Uretilen riizgar modeli i¢ yapisi.

Sekil 5.28” deki bu modeli degistirerek farkli biiyiiklik ve frekanslarda degisken

rizgar etkileri Gretmek de mimkindur.

5.9 Trim Noktalar1 ve Trim Noktalarinda Dogrusallagtirma Yapilmasi

Bir hava araci i¢in trim noktasi, manevra yapan hava aracinin govdesi {izerine etkiyen
tim kuvvet (Fx, Fy, Fz) ve momentlerin (L, M, N) sifir oldugu se¢ilmis bir andir. Trim
noktasi, alinan durum-uzay denkleminin durum degerleri, dogrusal hiz ve ivmeleri,

doniis hiz ve ivmeleri gibi girdileri ve ¢iktilarindan olusan degiskenler klimesidir.

Trim noktasindan s6z edildiginde dogrusal-olmayan bir modelin var oldugu ve

modelin tam da o noktada dogrusallastirildigi da anlagilmalidir.

Bir onceki bolimde belirlenmis olan ugus profilinde trapezoidimsi seklin her
kosesinde bir trim noktasi alinarak Cizelge 5.1” de verilen bu 11 trim noktasi ortaya

cikmustir.

Trim O: Yer-etkisi igindeyken kalkisin basladigini ifade etmek i¢in alinmistir.

Trim 1: Yer-etkisinden ¢iktiktan sonra kalkisa devam edildigi nokta olarak
alimmastir.

Trim 2 ve Trim 5: Tirmanisa gecildigi noktalar olarak alinmistir.
Trim 3 ve Trim 6: Aski ugusunun basladig1 noktalar olarak alinmustir.
Trim 4 ve Trim 7: Ileri ugusun basladig: noktalar olarak alinmistir.
Trim 8 ve Trim 9: Algalisa gegildigi noktalar olarak alinmustir.

Trim 10: Inisin basladig1 nokta olarak alinmistir.
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Cizelge 5.1: Trim noktalar1

V| TAK | TAK | TAK | TAK | CLIM | CLIM | HO | HOV | FOR | FOR | CLIM | CLIM | HO | HOV | FOR | FOR | DESCE | DESCE | DESCE | DESCE | LAN | LAN
ar | EOF | EOF | EOF | EOF | BING' | BING' | VER | ER' | WAR | WAR | BING' | BING' | VER | ER | WAR | WAR | NDING' | NDING' | NDING' | NDING' | DING | DING
F F F F Trim2 | Trim 2 ' Trim D D Trim5 | Trim5 ! Trim D D Trim8 | Trim8 | Trim9 | Trim9 ' !
IGE' | IGE' | OGE' | OGE' | (opspe | (op_tri | Trim 3 FLIG | FLIG | (opspe | (op_tri | Trim 6 FLIG | FLIG | (opspec8 | (op_trim | (opspec9 | (op_trim | Trim | Trim
Trim | Trim | Trim | Trim c2) m2) 3 (op_tr | HT' HT' c5) m5) 6 (op_t | HT' HT' ) 8) ) 9) 10 10
al 0 0 1 1 (opsp | im3) | Trim4 | Trim 4 (opsp | rim6) | Trim 7 | Trim 7 (opspe | (op_tr
=8 3 (opsp | (op_tr | (opsp | (op_tr ec3) (opspe | (op_tri ec6) (opspe | (op_tri c10) | im10)
=96 ec0) | im0) | ecl) | iml) c4) m4) c7) m7)
GV 0,000 | 3,82E |5,00E |5,37E |- 0,0001 | 1,00 |0,003 |0,0002 | 0,0202 0,0111 | 0,01 | 4,39E | 4,3916 | 0,0140 1,68E- |0,00848 | 0,00127 | 0,0003
7 a; | 005 |-01 -06 -05 0,0004 | 6995 |E-06 | 5222 |03 53 0,0015 | 68 1 -07 E-07 |93 -0,0022 | 05 7 24 6207 |0
GV 0,000 | 6,11E | 5,00E | 0,231 0,0136 | 1,00 | 0,023 |- 0,0582 | - 0,0133 | 0,01 | 0,003 | 0,0031 | 0,0119 0,01951 | 0,01154 |0,00641 |0,0082 | -
8 by | 05 -01 -05 72 -0,004 | 76 E-05 |4 0,0011 | 07 0,0113 | 95 4 1436 | 436 31 -0,016 2 9 8 222 0,0041
VA 1,00E | 6,08E | 1,00E {0,079 | 1,00E- | 0,0034 | 1,00 |0,000 |1,00E- |- 1,00E- | - 1,00 |0,003 | 0,0038 |9,51E- | 1,00E- |1,14E- |1,1397E |0,01734 | 1,73E-
4 P | -06 +00 | -06 514 |06 158 E-06 | 86948 | 06 4,9342 | 06 2,9519 | E-06 | 899 |99 25 06 13 -13 7 02 0
VA 1,00E | 7,23E | 1,00E | 0,093 | 1,00E- | 0,0391 | 1,00 | 0,017 |1,00E- |- 1,00E- | - 1,00 |0,003 | 0,0039 | 9,80E- | 1,00E- |1,13E- |1,1347E 1,09E-
5 Q | -06 +00 | -06 108 | 06 28 E-06 | 183 06 9,2647 | 06 11,538 | E-06 | 9248 | 248 33 06 13 -13 0,10919 |01 0
VA 1,00E | 1,48E | 1,00E | 0,082 | 1,00E- | 0,0729 | 1,00 | 0,009 |1,00E- |0,4797 | 1,00E- | 0,9175 | 1,00 |0,005 | 0,0056 | 2,05E- | 1,00E- |8,63E- |8,632E- |0,05318 |5,832E-
6 R | -06 +00 | -06 072 06 77 E-06 [ 3535 |06 3 06 5 E-06 | 603 |03 23 06 14 14 9 02 0
xE | @ 1,00E | 7,05E | 0,004 |0,051 |1,00E- | 0,0519 | 1,00 |0,025 |0,0806 | 0,7330 | 0,7330 1,00 |0,003 | 0,0039 | 0,1369 0,09413 | 0,09413 | 0,01280 | 1,00E- |-
4 L} ¢ | -06 -01 8323 [213 |06 23 E-06 | 343 7 1 1 2,1048 | E-06 | 925 |25 2 0,13692 |1 1 1 06 1,4007
wn
XE 1,00E | 2,43E | 0,031 | 0,133 | 1,00E- | 0,0299 | 1,00 | 0,003 - - - 1,00 |0,003 | 0,0039 | 0,1364 0,09494 | 0,09494 1,00E- | -
5 0 | -06 +00 [738 |68 06 75 E-06 | 0048 |0,1949 | 4,3608 | 4,3608 | 3,5913 | E-06 | 925 |25 3 0,13643 |7 7 -0,20091 | 06 1,3984
XE 1,00E | 2,04E | 1,00E | 0,114 | 1,00E- | 0,0372 | 1,00 | 0,009 0,4203 | 0,4203 [ 0,5194 | 1,00 | 0,003 | 0,0039 | 0,1370 0,09503 | 0,09503 1,00E- | -
6 v | -06 +00 | -06 9 06 56 E-06 [ 2983 |0,0766 |3 3 8 E-06 [ 925 |25 2 -0,13702 | 7 7 -0,20023 | 06 2,0235
VA 0,593 3,476 11,157 | 1,00 | 0,000 26,341 1,00 | 0,000 101,83
1 u|ll7 63 34 6 114 6 E-06 |37035 | 2535 |2 84,4 84,557 | E-06 | 001 |101,3 |57 50,6 50,7182 | 20,28 20,3197 |5,167 |0
VA 1,02E | 8,06E | 1,00E | 0,053 | 1,00E- | 0,0377 | 1,00 |0,000 |1,00E- |- - - 1,00 | 0,000 | 1,00E- |- 1,00E- [0,09015 | 0,09015 1,00E-
2 V | -06 -01 -06 344 |06 62 E-06 [ 2521 |06 1,0386 | 1,0386 | 3,3886 | E-06 | 001 | 06 0,1469 | 06 9 9 0,19769 | 06 0
VA 0,088 6,811 1,00 | 0,010 0,5184 18,079 | 1,00 | 0,000 0,0331
3 W17 005 6,8 5 11,4 11,614 | E-06 | 07 0,017 |2 1859 |5 E-06 | 001 -0,017 | 47 -13,27 -14,6285 | -10 -10,0189 | -5,167 |0
XE 1,00E | 2,04E 83,00 | 83,000 5925,4 12003, | 12003,4 | 15545,4 | 155454 |15707,6 | 15707, | 15728,
1 X | -06 +01 [204 |374 |374 83 83 01 1 1705,4 | 1705,4 | 001 5925 | 5925 | 5925 |4001 |001 001 001 401 6401 | 30811
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Cizelge 5.1: Trim noktalari. (devam)
XE 1,00E | 2,35E | 1,00E | 0,024 |1,00E- | 0,0447 | 1,00 |0,039 |1,00E- |- 1 0,8507 | 1,00 | 0,003 | 0,0039 | 0,1370 0,2140
2 v|-06 |-00 |-06 |495 |06 08 E-06 | 804 |06 1,1066 | 1,1066 | 2 E-06 | 925 |25 2 -0,13702 | -0,31111 | -0,31111 | -0,4171 |2 0,9844
YE 1,00E | 2,04E 100,0 | 100,00 | 101,08 | 101,08 | 1030,5 1029,5 | 1029,56 | 100,668 | 100,668 20,668 | 0,0001
3 z|-06 |+01 |204 |544 |544 |100 |100 |001 |oO1 16 16 881 |1030 | 1030 | 1030 |681 |81 1 1 20,6681 |1 1
bC C 0,006 0,351 0,0130 0,097 0,1025 0,4304 0,045 0,1008 0,03470 0,04788
1 ol |032 |4925 |025 |92 |02 91 015 |953 [012 |4 027 |4 025 231 [022 |1 0,08 9 0,1 1 02 |0,4025
De L | 0,000 | 8,14E |1,00E | 0,047 |1,00E- |0,0397 | 1,00 | 0,001 |1,00E- | 0,4224 | 1,00E- |0,0526 | 1,00 |0,003 | 1,00E- | 0,1409 0,09514 | 1,00E- 1,00E- | -
3 at|oo1 |-01 |-06 |217 |06 46 E-06 | 8554 |06 1 06 46 E-06 |925 |06 4 -0,0001 |6 06 0,10566 | 06 0,2833
[9p]
|_ - - -
'_
bc | 2| o 0000 |834E | 1,00E | 0,021 |1,00E- [0,0384 | 1,00 |0,000 |1,00E- |0,4203 | 1,00E- |0,0526 | 1,00 |0,003 | 1,00E- | 0,1409 1,00E- 1,00E-
2 | Z|nloor |-01 |-06 |451 |06 38 E-06 | 41253 | 06 5 06 46 E-06 |925 |06 4 0,45 | -0,54505 | 06 0,10579 | 06 0,3113
P - -
De e [ 0,000 |2,50E | 1,00E | 0,028 | 1,00E- |0,1216 | 1,00 |0,030 | 1,00E- 1,00E- 1,00 | 0,089 | 1,00E- | 0,0649 1,00E- |0,06795 | 1,00E-
4 dloot |-01 |-06 |17 |06 7 E-06 | 439 |06 0,215 |06 0,1623 | E-06 | 061 |06 3 0,06493 | 0,06061 | 06 1 06 1,0091
AL A 101,08 | 101,08 | 1030,5 | 1030,5 1029,5 | 1029,56 | 100,668 | 20,6681 0,0001 | 0,0001
T It |0 0 544 |544 |100 |100 |100 |100 |16 16 8805 |881 1030 | 1030 |1030 |681 |81 1 1 20,6681 |1 1
Ti
me t |12 5 4 50 64 50 60 60 70 8 4
Si
X X 83,0 |83,00 50254 | 5925,4 12003, | 12003, | 155454 | 155454 | 15707,6 |15707,6 | 15728, | 15728,
E | |24 |204 |374 |374 |83 83 0005 |01 17054 | 17054 | 0005 | 001  |5925 | 5930 |4001 |4001 |0011 001 4011 401 30811 | 30811
. — - - - - R
Si
w2y 0,234 0,024 | 0,0302 | 0,0299 0,039 - 0,8507 0,710 0,1370
E |5 .]o 8 0 495 |5 65 0 804 |0 1,1066 | 0 2 0 18 |o 2 0 -0,31111 | 0 04171 |0 0,9844
e 100
Si f
mZ z 0000 |100,0 |101,08 | 101,08 | 1030,5 | 1030,5 1029,5 | 1029,5 | 100,668 | 100,668 | 20,6681 1,10E- | 0,0001
£ . |204 |204 |544 |544 |1200 |100 |5 001 |16 16 8305 |881 |1030 |1030 |6811 |681 |11 1 1 20,6681 | 04 1
5925

20,40 37,40 83,000 83,0 1705,4 59254 400 12003, 15545,4 15707,6 15728,

X 00 00 0 001 001 001 1 4001 001 401 3081
1030

20,40 54,40 100,00 100, 101,08 1030,5 588 10295 100,668
z 00 00 00 0001 81 881 1 681 1 20,6681 0,0001
! 2 17 21 71 135 185 245 305 375 383 387
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Cizelge 5.1° deki beyaz kolonlarda, trim noktasini alirken baglanacak degerler
gostermektedir. Yani bu degerler, Sekil 5.29° daki menlden girilerek
dogrusallagtirmanin yapildigr anda girilen beklenen degerlerdir. Cizelgedeki sari
kolonlar ise dogrusallastirilmis sistemin elde edildigi degerlerdir. Yani, trim

noktasinin iterasyonlar sonunda elde edilen degerleridir.

Find Referenced Variables
Subsystem & Model Reference >
Test Harness >
Observers >
Format >
Mask >
Library Link >
[ Requirements >
e - (iinear Analysis ) Linearization Manager...
) Design Verifier »
.................... S .
Specify Selected Block Linearization...
Model Advisor >
_ b Metrics Dashboard 0 -
@jJ Fixed-Point Tool.. i
_ = _/ o4 P
P Identify Modeling Clones »h
P A e
- j‘ Madel Transformer 4 =
e
= ot N B
= . C/C++ Code L | e,
T s HDL Code [ | S—C T
: PLC Code >
Black Parameters (Subsystam)
Froperties...
Help
=)
—
=
= o
=@
= P
s
=,
e

Sekil 5.29 : Dogrusal-olmayan modelin Linear Analysis aract kullanilarak

dogrusallastirilmas.

oK Cancel Hely

Sekil 5.30 : Model parametreleri ekranindan girdi ve baslangi¢c durumlarinin alinmasi.
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Sekil 5.30° daki model parametreleri ekranindan girdilerin ve baslangi¢ durumlarinin

workspace’ ten mi yoksa trim edilmis noktadan mi ¢ekilecegine karar verilmektedir.

Ornegin Trim 0’1n baslangig degerleri ve trimlenmis degerleri asagida verildigi gibidir.

State Specifications
State Value
) Known | [ Steady State | Minimurn | Maximum | dx Minimuml dx Maximum

—.hematicModellin/MathematicModelMonlinear/HELICOPTER COMPONENT Force & Moment at CG/Rotor TPP Dynamicsfal
State-1 | -5e-06 | @] | @] [ omi [ e [ amf [ nf
-.hematicModelLin/MathematicModelNonlinear/HELICOPTER COMPONENT Force & Moment at CG/Rotor TPP Dynamics/b1
State-1 | -D.00S05 | B | 0 [ amf [ [ e [t
MathematicModelLin/MathematicModelMonlinear/Subsystem5/Subsystem/P, Q. R

J|State - 1 Te-0B [} a -Inf Inf -Inf Inf
State - 2 1e-06 O a -Inf Inf -Inf Inf
State - 3 1e-06 ] ] -Inf Inf -Inf Inf
MathematicModelLin/MathematicModelNonlinear/Subsystem5/Subsystem/Quaternion_Euler/Phi, Theta, Psi
State - 1 1e-06 [l O -Inf Inf -Inf Inf
State - 2 Te-0B [} O -Inf Inf -Inf Inf
State - 3 1e-06 O O -Inf Inf -Inf Inf
MathematicModelLin/MathematicModelNonlinear/Subsystem5/Subsystem/U, V., W
State - 1 17 O O -Inf Inf -Inf Inf

1| State - 2 0.000102 (] ] -Inf Inf -Inf Inf
State- 3 1.7 [l O -Inf Inf -Inf Inf
MathematicModelLin/MathematicModelNonlinear/Subsystem5/Subsystem/X, Y, Z
State - 1 1e-06 ] O -Inf Inf -Inf Inf
State - 2 1e-06 O O -Inf Inf -Inf Inf
State- 3 1e-06 [l O -Inf Inf -Inf Inf

Sync with Model Impaort...

Sekil 5.31 : Trim noktas1 durumlarinin baslangi¢ degerlerinin girilmesi.

Sekil 5.31° de Trim edildikten sonraki degerin ne oldugu biliniyorsa “known” olarak
isaretlenir ve nokta o degeriyle kalir. Zamanla sifira gotiiriilmek istenen durumlarsa

“steady state” olarak isaretlenir.

Input Specifications
Input Value . -
1 Known | Minimum | Maximum

MathematicModelLin/Col
Channel - 1 | 032 | O | -Inf | Inf
MathematicModelLin/Lat
Channel - 1 | 1e-06 | O | -Inf | Inf
MathematicModelLin/Lon

/[Channel - 1 | 1e-06 | O | -Inf | Inf
MathematicModelLin/Ped

/[Channel - 1 | 1e-06 | O | -Inf | Inf

Sekil 5.32 : Trim noktas1 girislerinin baslangi¢ degerlerinin girilmesi.

Burada Sekil 5.32’ de, hi¢bir “known” isaretlenmedigi i¢in baslangi¢ olarak verilen bu

girdi degerlerinin trim alinirken yani model dogrusallastirilirken degistirilmesine izin
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verildigi anlamini tasimaktadir. Basarili bir dogrusallagtirma yapilabildiyse yine

baslangi¢ degerlerine oldukg¢a yakin degerler elde edilecektir.

d nspec

States Inputs

Output Specifications
Cutput Value . _
[ Known | Minimum | Maximum
MathematicModellin/Xe
Channel - 1 | 204 | 2 | -Inf | Inf
MathematicModelLin/Ye
Channel - 1 | 0 | 0 | -Inf | Inf
MathematicModellin/Ze
Channel - 1 | 204 | -] | -Inf | Inf

Sekil 5.33 : Trim noktasi ¢ikiglarina baslangi¢ degerlerinin girilmesi.

Mesela burada Sekil 5.33” te, Xe, kuzeye dogru kat edecegi menzil ve Ze, ¢ikacagi
irtifa degerleridir. Bunlar, “known” olarak isaretlenerek degisiklik olmaksizin bu

degerlerin tutturulmas istendigi belirtilmistir.

Girilen bu baglangi¢c degerlerinden sonra elde edilen durumlar, girdiler ve ¢iktilar

sirastyla Sekil 5.34, Sekil 5.35 ve Sekil 5.36’ da verildigi gibi soyledir:

Durumlar:

Optimizer Output DEt3"5

State Input Output

State Desired Value Actual Value Desired dx Actual dx
MathematichModelLin/Mathematic inear/HELICOPTER COMPONENT Force & Moment at CG/Rotor TPP Dynamics/al
State - 1 [ [-Inf, Inf ] [ -038178 I [-Inf, Inf] I 90864
MathematicModelLin/Mathematic inear/HELICOFTER COMPONENT Force & Moment at CG/Rotor TPP Dynamics/b1
State - 1 [ [-Inf, Inf] [ -0.61306 I [-Inf, Inf] I 5.7283
MathematicModelLin/Mathematic i y ystem/P, Q. R

State - 1 [ -Inf, Inf] -6.0806 0 -0.90539
State- 2 [ -Inf, Inf] 7.2289 0 -0.38041
State - 3 [ -Inf, Inf] -1.4759 0 -0.016316
MathematicModelLin/Math i i y y [Quaternion_Euler/Phi. Theta, Psi

State - 1 [ -Inf, Inf] -0.70495 [-Inf, Inf] -3.0365
State- 2 [ -Inf, Inf] 24342 [-Inf, Inf] 64622
State - 3 [ -Inf, Inf] -2.0427 [-Inf, Inf] -4.60842
MathematicModelLin/Mathematic i y ystem/U, V, W

State - 1 [-Inf, Inf] 059363 [-Inf, Inf] 26,7876
State-2 [ -Inf, Inf] -0.20632 [} 14274
State- 3 [-Inf, Inf] 0022005 [-Inf, Inf] -36.1003
MathematicModellin/Mathematic i y ystem/X, Y, Z

State - 1 [ -Inf., Inf] 204 [-Inf, Inf] 011697
State- 2 [ -Inf, Inf] 023478 [-Inf, Inf] 0.99641
State - 3 [ -Inf, Inf] 204 [-Inf, Inf] 0.062303

Sekil 5.34 : Trim noktas1 durumlari.
Bunlar, dogrusallagtiritlmis modelin durumlarinin trim noktasindaki son degerleridir.

Bu arada, kolektif [-0.1,1] radyan (~ -6°ile ~ 60°) araliginda, yatay saykilik, boylamsal
saykilik ve pedallar ise [-1 ,1] radyan (~ -60°ile ~ 60°) araliginda ¢alismaktadir.
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Optimizer Output ; Details

State Input  Qutput

Input Desired Value Actual Value
MathematicModelLin/Col
Input - 1 | ‘
MathematicModelLin/Lat
Input - 1 [ [-Inf, Inf] [ -0.81409
| \
| \

[ -Inf, Inf] -0.064925

MathematicModellin/Lon
Input - 1
MathematicModellLin/Ped
Input - 1

[ -Inf, Inf] -0.83412

[ -Inf, Inf] -0.25046

Initialize model...

Sekil 5.35 : Trim noktasi girisleri.

Yer etkisi altinda kalkis oldugu i¢in helikopter hareket ettikce kolektifin %32’ lerden
%6’ ya diismesi normal gorllmiistir. Ancak yanal ve boylamsal saykilik
hareketlerinin %81 ve %83 oraninda degismesi anormaldir. Bu da dogrusallastirma
aracinin bu trim noktasinin sonucunu elde ederken maksimum iterasyon sayisina
cabuk ulastigin1 gostermektedir. Cikislara bakinca da Ye’ nin degerinden helikopterin

sola dogru %25 yalpa yaptig1 goriilmektedir.

Edit: 0 el
Optimizes Output [ et

State Input Output

Output Desired Value Actual Value
MathematicModelLin/Xe

Output - 1 I 204 [ 204
MathematicModellin/Ye

Output - 1 I [-Inf, Inf] [ -0.23478
MathematicModellin/Ze
Qutput - 1

204 I 204

Initialize model...

Sekil 5.36 : Trim noktasi ¢ikiglari.
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Linear Analysis araciyla yapilan trim noktasina gore dogrusallagtirma sonucunda elde
edilen “linsys0” isimli dogrusal sistemin birim basamak cevabi (step response) Sekil

5.37’ deki gibi soyle ¢cikmustir.

Cikig 1: Cikig 2: Cikig 3:
Xe, Ye, Ze,
Kuzeydeki yer degigtirmesi Dogudaki yer degigtirmesi Yere dogru yer degistirmesi

= 200
= 400
€ Kolektif ol
o 200+

200
.. 200 i
[ 400
£ Yanal Saykilik 0r
© a0}

200

200
o
:E Boylamsal Saykilik 0F
(L]

200

200
b 4007
:E Pedal ok
= 20t
200

Sekil 5.37 : Trim 0, giris ve ¢ikislar.

5.10 Otomatik Uc¢us Kontrol Sistemi

Sekil 5.38” de de bir 6rnegi goriilen otopilotta denilen ucus kontrol sistemleri, Sekil
5.39° daki gibi fazlar seklinde gelistirilmislerdir. Ilk fazi, eksen soniimleme sistemi,
yani SAS olarak tanimlanmustir. Bu, eksen soniimleme kontrolcileri katmanidir. Bu
sistem, pilotun ucarken manevra yapmadigi anlarda bile helikopterin sarsintisiz ve
kararli bir ugus gegirmesi i¢in sirekli yapmak zorunda kaldigi katma deger yaratmayan
seri ve anlamsiz saykilik, pedal ve kolektif komutlarin1 kendisi yapip
tamamlamaktadir. Dolayistyla pilota ve eger bu bir insanli bir platformsa yolcularna
konfor getiren katman burasidir. Boylece, faydasiz manevralarla yorulmayan pilotun
daha giivenli bir siiriis yapmasina da katkida bulumus olur. Insansiz bir helikopterden

s0z ediliyorsa saglikl1 bir ugus i¢in bu katmanin bulunmasi sarttir.
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E==5

Sekil 5.38 : Otomatik ugus kontrol sistemi (mavi) ve helikopter.

Ikinci faz ise helikopterin konumun korumasini saglayan “ATT” i modudur. Bu

kontrolciiler katmani, helikopterin yonelimini, hizini, irtifasin1 ve mevcut konumunu

korumaya ¢alisir. Bu konum koruma kontrolculeri katmaniyla birlikte ancak modern

anlamda bir otopilotun varligindan s6z edilebilir.

Dogrusallastirilmis manevra komutlari, asagidaki sekilde, kontrolciler kisminda

gosterilen SAS ve ATT fazlarmin iginde yer aldigi trim noktalarinin her birinin birbiri

ardina galigtirildig1 switch-case yapisindan gelir.

L |

ESE R EEEE
;Jihle |

Dogrusallastiriimis Sistem

KONTROLCULER:
Her bir trim noktasi

Kuzey, dogu ve asagi yonli

GIRISLER: Pilot Kpmutlarl:
- s Kolektif,
Direk, pilot ve

F i Yanal Saykilik, = = BES =
¥ g 3 Boylamsal Saykilik,
kontrolleri
Pedal

ic Kararllik Déngiisii:
SAS

Dis Kararlilik Déngiisii: e
Konum Tutma £ :

Sekil 5.39 : Otomatik Ugus Kontrol Sistemi I¢ Yapisi.
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5.10.1 i¢ kararhlik ve dis kararhlik donguleri

I¢ kararlilik dongiisii olan eksen soniimleme sistemi (SAS), Sekil 5.40° taki gibi
dogrusal olmayan helikopter modelinden alinan P, Q, R agisal hizlarini, bir switch-
case yapisi altinda toplu halde bulunan trim noktalari igerisindeki dogrusallastirilmig
eksen transfer fonksiyonlarindan ve PID kontrolcilerinden tek tek ardisik olarak
gecirir ve sinyali yeni bir forma kavusturur. SAS sistemi, daha sonra, P, Q, R agisal
hiz sinyallerini, pilot komutlarina negatif geri besleme yaparak dogrusal olmayan
helikopter modelininin ilgili ekseninin pilot komutu girisine baglamakta ve her bir trim
noktasini ardiardina ¢aligtirilarak ugus profili boyunca eksen soniimlemesini

yapmaktadir.

P, Q, R daha yiiksek frekansli sinyaller oldugundan bu iki dongiden hizli olanidir.

INNER LOOP (SAS)

e =] =0

2 oo 5

£ o =

£ = oS

— B [—1 =) = |3

T e DENIPS
—

= oS

(] = =]

—r= [ —_ i

Sekil 5.40 : I¢ kararlilik dongsi ve dogrusallastirilmis komutlar:

Dis kararlilik dongiisii olan ATT, Sekil 5.41” deki gibi ileri hiz, irtifa, diisey hiz ve
Euler agilari olan ¢, 0, y’ yi dogrusallastirilmis transfer fonksiyonlarindan ve PID ve
sonlimleyicilerden gecirerek ve sinyali yeni bir forma kavusturduktan sonra pilot
komutlarima negatif geri besleme yapacak sekilde dogrusal olmayan helikopter
modelininin ilgili ekseninin pilot komutu girisine SAS’ larin yanma baglar. ATT
bdylece, bas acis1 tutma, hiz koruma, irtifa koruma, yunuslama, yalpalama ve sapma

acis1 tutma islerini yapar.

Ileri hiz, irtifa, diisey hiz ve Euler agilar1 olan 0, o, v diisiik frekansh sinyaller
oldugundan bu iki dongiiden yavas olanidir.
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QOUTER LOOP (ATTITUDE HOLD)

(R
il
nneRsRibly

=

=
e

W (it
OOPRE:

{ —1

L Y

TR T

diioasienion

Sekil 5.41 : Dis kararlilik donglisu ve dogrusallastiriimis komutlar

Dogrusallastirilmis formdaki P, Q, R agisal hizlari, Sekil 5.42° deki gidi eksen
soniimleme (SAS) gorevlerini yapmak tzere negatif geri-besleme ile otopilot ¢ikisina

baglanir.

STABILITY AUGMENTATION SYSTEM
(SAS)

}:,cuelm_Cu-mnu
e S -] Yalpalama Soniimleme
L (Lateral Stability)
— _ Eksen
Yunuslama S6nimleme | ssnimi
(Longitudinal Stability) prumieme

@_. Sapma Sonumleme
[ >—— | (Yaw Stability)

Sekil 5.42 : Eksen s6niimleme sistemi, SAS yapisi

Dogrusallastirilmis formdaki ¢, 0, v Euler doniis agilar1, Sekil 5.43” teki gibi u, ileri
hizi, We agagi1 yonli hizi ve h irtifasi, konum tutma gorevlerini icra etmek tizere negatif

geri-besleme ile SAS’ larla birlikte otopilot ¢ikisina baglanir.
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ATTITUDE HOLD
(SAS + ATT)

— g irtifa Kazanmayi Koruma
(Altitude Acquire)

1Y

st _Command -] Yalpalama agisi koruma
— (Roll Hold)

ATTITUDE HOLD (ATT+8AS)

Konum Koruma

=1
]

Hiz koruma (Velocity Hold)

T'i‘

e Hlcum agisi koruma (Pitch Hold)
fros_cermns>——F|Bag agisini tutma (Heading-Hold)
a

Sekil 5.43 : Konum Koruma (ATT) yapist

5.10.2 Helikopter Gzerine etkiyen akuple Kuvvetler ve Ayristirilmasi

Movement of Helicopter
16000

14000+
12000+
10000+,
8000~
6000~

up

4000
2000~
|

o

~

-2000+

-4000~

x10* 2 ! T | | l

20000
0-5000 0 5000 10000 15000
e NORTH

Forward Flight Trim Points

Sekil 5.44 : Helikopter Tam Ugusu
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Sekil 5.44” teki:

I¢i dolu mavi kiireler, trim noktalarini temsil etmektedir. Bu noktalar1 baglayan

mavi hat ise ideal ugus hatt1 olarak goériilmektedir.

Lacivert izler, dogrusal olmayan modelin otopilotsuz ugusunu ifade

etmektedir.

Kirmiz1 izler, her bir trim noktasindaki model giris ve ¢ikislarinin

dogrusallastirilmis kanallarindan olusan modelin otopilotlu uguslarini1 gostermektedir.

Modelin simiilasyon siiresi uzadik¢a dogu ekseninde yalpalayarak dagilip kararliliktan

uzaklasmasi yonunde bir dogal egilimi oldugu goriilmiistiir.

Kurulan otomatik ugus kontrol sisteminin bu grafikle birlikte bu modelin i¢ yapis1 ve
belki biraz da bundan kaynaklanan helikopter (zerine etkiyen akuple kuvvetlerin

ayrigtirtlmasindan sonra bir miktar da olsa kontrol saglayabildigi gbzlemlenmistir.

Model tizerinde PID bloklar1 kullanilip ince ayar gekilerek (tune edilerek) hizli ve etkin

bir sekilde klasik konrol yapilmistir.

Girdi ve ¢ikti kanallar1 arasma akuple olan kuvvetleri ayirmak i¢in anahtarlama
yapmak Uzere pilot saykilik komutlarinin dogrudan etkide bulundugu eksenlere diger
eksenlerden izole edilebilmeleri igin asagidaki gibi yiizdelerle agirliklandirma

degerleri girilmistir.

Pilot komutu sinyalleri, kendileri ile X, Y ve Z eksenlerindeki hareket miktarlar
arasindaki dogrusallastirilmis transfer fonksiyonlarmmin akuple olmalarina gore

onceden verilmis olan yiizdelerle (kirmiz1) ¢arpilarak agirliklandirilmistir.

Sekil 5.45’ te yapilan agirliklandirma isleminden sonra PID’ lerle elde edilen birim

basamak cevaplar1 goriilmektedir.

%100 katsayisi, arasina konuslandirildig: pilot komut sinyali ve eksenin birbirleriyle

birebir iligkili olduklarin1 géstermektedir.
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Cikis 1: Cikis 2: Cikis 3:

: Xe, Ye, Ze,
TRIM 5

Kuzeydeki yer degistirmesi Dojudaki yer degistirmesi Yere dogru yer degistirmesi
. ' T T —E==
. B w
£ Kolektif - u %100
o - " at |
= ] T piove_13
i ==
£ Yanal Saylalik %100
5 |
‘
T pidGV5_22
==
&
£ Boylamsal Saykilik %30
o

v

PIIGV5_31
i
:‘% pedal %30
PID(s)
T pidGVE_41 B R PIGVS 42

Sekil 5.45 : Pilot komutlar1 ve yer degistirmelerin ayristirilmasi

Sekil 5.46° da verilen grafiklerde, i¢ kararlilik dongiisiindeki SAS igin gerekli olan P,
Q, R doniis hizlarinin etkisinin en fazla oldugu eksenler bulunmus ve iligki agirligina
gore tanimlanmis yilizdelerle c¢arpilarak diisiikk akuple etkisi olanlari ayristirilip

dogrusallastirilmis ve anahtarlanarak modelden izole edilmistir.

P, Q, R tepkilerinin similasyon sresi ilerleyip duragan duruma gecildikce yavas
yavas sifira dogru gitmesi beklenmektedir. P, Q, R, ylksek frekansli ¢evrim

degiskenleridir. Dolayisiyla i¢ kararlilik dongiisii, otopilotun hizli katmanidir.

Cikis 1: Cikig 2: Cikis 3:
G Q, R,
Yalpalama Agisi Hizi Yunuslama Agisi Hizi Sapma Agisi Degisimi

T s
& -
-£ Vanal Saykilik
= %100

)

pidinGV5_11
o B S S S
-E" Boylamsal saykilik %100
(5} s
Pi(s)
pidinGV5_22 -

$ T %100
-£ Pedal 2 ‘
e -

T pidinGVS-33

Sekil 5.46 : Pilot komutlarma gore eksenel doniis hizlarinin verilen yizdelerle

carpilarak ayristirilmas.
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Sekil 5.47” de ise dis kararlilik dongiisiinde etkilesimde olduklar pilot girdilerine kars1

Euler agilarinin, ileri ve dikey hizlarin verdikleri cevaplar gérilmektedir.

Konum tutma isinin yapildigi bu dis kararlilik dongiisii degiskenleri, haliyle daha

diisiik frekanslidirlar. Dolayisiyla, dis kararlilik dongiist, otopilotun yavas katmanidir.

Glas 11 g 2: g 3¢ g a: Ol 5: Gl 62

we, v P, u,
Dikey Hi Yokselik Yalpalama Ags Yumusiama Apsi Sapma Agis eri ugus ha

,‘. == o ==H J ‘
£ Kolektif “ %100 - %100 - %25
L w2 2 &
e H :
anl . o ‘ ani

oa b o8 .
b ®
g

!

{

£ Hoylamsal Saybik
]

Sekil 5.47 : Pilot komutlarina gore eksenel doniis acilari, ileri ve dikey hizlar ve

irtifanin verilen agirlik yuzdeleriyle ¢arpilarak ayristirilmasi.

5.10.3 Ugus Olgularina gore Pilot Komutlar: ve Eksen Etkilesimlerinin

Anahtarlanmasi

Model (izerinde, her bir ucus olgusuyla ile ilgili kanallar bulunup tabloki gibi verilen
yuzdeleri pilot girdileriyle oransal bir “k” kazanci gibi ¢arpip ugus olgulari tizerindeki
etkileri yansitilabilmektedir. Bu katsayilar, Cizelge 5.2° de wverildigi gibi ugus

profilindeki ilgili trim noktasindaki etkisine gore otopilota aktarilabilmektedir.

Cizelge 5.2: Ugus olgulari, trim noktalari, pilot komutlari ve eksen etkilesimleri.

Ucus Tirleri Iigili | Pilot Komutlariyla Eksenlerin Etkilesimleri
Trim
Noktalar
Takatli Ugus (Powered
Flight)

Kolektif - Dikey hiz, We : % 100
Pedal - Sapma Agisi, Psi: % 40
Pedal - Sapma Hizi, R: % 40
Saykilik - Yunuslama hizi, P : % 10
Saykilik - Yalpalama hiz1, Q : % 10

Aski Ugusu (Hovering | Trim 3,
Flight) Trim 6
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Cizelge 5.2: Ugus olgulari, trim noktalari, pilot komutlar1 ve eksen etkilesimleri. (devam)

Kayma (Drift / Pedal - Sapma Agist, Psi: % 100
Translating Trim 0, Pedal - Sapma Hizi, R: % 100
Tendency) Trim 1, Saykilik - Yalpalama hizi, Q : % 20
Sarka¢ Davranisi Trim 2, Saykilik - Yunuslama agisi, P : % 80
(Pendular Action) Trim 3, Saykilik - Yunuslama hizi, P : % 80
o Trim 4,
Rotor Diskinin | Trim s, Kolektif - Dikey hiz, We : % 100
Konilemesi (Coning) | Trim6,
Acisal Hizin pim ;'
Korunumu (Coriolis Tr!m 9’ Saykilik - Yunuslama agisi, Theta : % 10
Effect / Law of T rim 0 Saykilik - Yalpalama agist, Phi : % 10
Conservation of fim Pedal - Sapma agis1, Psi: % 40
Angular Momentum)
. o
Yer Etkisi (Ground Trim 0, Kolektif - Dikey hiz, We.: 0/0 100
Effect) Trim 1 Pedal - Sapma Agisi, Psi: % 30
Pedal - Sapma Hizi, R: % 30
Trim 2,
Doniis Yalpasi Trim4,
G r0$sco IF(): Trim 5, Saykilik - Yalpalama agis1, Phi : % 20
yroscop Trim 7 Saykilik - Yalpalama hizi, Q : % 20
Precession) .
Trim 8,
Trim 9
Kolektif - Dikey hiz, We : % 100
. : . Pedal - Sapma Agisi, Psi: % 40
II:)Iliki)t/)Ugus (Valedl Tl'rrlirrrT: %’ Pedal - Sapma Hizi, R: % 40
g Saykilik - Yunuslama hizi, P : % 10
Saykilik - Yalpalama hiz1, Q : % 10
Saykilik - Yunuslama agisi1, Theta : % 50
Saykilik - Yalpalama acisi, Phi : % 40
Ileri Ugus (Forward Pedal - Sapma ag1s1, Psi: % 30
Flight) Saykilik - Yunuslama hizi, P : % 20
Saykilik - Yalpalama hiz1, Q : % 20
Pedal - Sapma Hizi, R: % 20
Donuse_n Kaldirma Pedal - Sapma Agist, Psi: % 90
Kuvvet Pedal - Sapma Hizi, R: % 30
(Translational Lift) Trim 4, p P
Etkiyen Akis Trim7 e o
(Induced Flow) Kolektif - Dikey hiz, We : % 100
Capraz Akis Etkisi

(Transverse Flow
Effect)

Kaldirma Kuvveti
Asimetrisi
(Dissymmetry of
Lift)

Saykilik - Yalpalama hiz1, Q : % 80
Saykilik - Yalpalama acisi, Phi : % 80

Pedal - Sapma Agisi, Psi: % 100
Pedal - Sapma Hiz1, R: % 100
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Cizelge 5.2: Ugus olgulari, trim noktalari, pilot komutlar1 ve eksen etkilesimleri. (devam)

. Saykilik - Yalpalama hiz1, Q : % 100
?:{I?nﬁ t;Jg:us (Sideward Saykilik - Yalpalama acis1, Phi : % 100
g Kolektif - Dikey hiz, We : % 50
Geri Ugus (Rearward Saykilik - Yunuslama hizi, P : % 100
Flight) Kolektif - Dikey hiz, We : % 40
Trim 2, Saykilik - Yunuslama ag1s1, Theta : % 50
Trim 4, Saykilik - Yalpalama agis1, Phi : % 50
Doniis Ugusu (Turning | Trim 5, Pedal - Sapma agist, Psi: % 50
Flight) Trim7 Saykilik - Yunuslama hizi, P : % 30
Trim 8, Saykilik - Yalpalama hiz1, Q : % 30
Trim 9 Pedal - Sapma Hizi, R: % 30
Otorotasyon Ugusu Kolektif - Dikey hiz, We : % 100
(Autorotation) Saykilik - Yunuslama agisi1, Theta : % 100
Dikey Ugusta Trim 3, Kolektif - Dikey hiz, We : % 100
Otorotasyon Trim 6 Saykilik - Yunuslama ag1s1, Theta : % 100
(Autorotation in Pedal - Sapma Agisi, Psi: % 100
Vertical Flight) Pedal - Sapma Hizi, R: % 100
fleri Ugusta Trim 4,
Otorotasyon Trim 7, Kolektif - Dikey hiz, We : % 100
(Autorotation in Trim 8, Saykilik - Yunuslama agisi, Theta : % 100
Forward Flight) Trim 9

5.10.4 Dogrusallastirilmis Model Transfer Fonksiyonlari ile Kararhhk, Kontrol
Edilebilirlik ve Gozlenebilirlik

Durum-uzay1 gosterimindeki sistemi, transfer fonksiyonu haline getirdikten sonra
paydasindaki karakteristik denklemi sifira esitleyerek sistemin kokleri bulunur. Veya
transfer fonksiyonundan yararlanarak yer-kok egrisi ¢izdirilir. Bulunan kokler sanal
eksenin solunda kaliyorsa eger, sistemin kararli oldugu kabul edilebilir. Eger bazi
kokler sanal eksen {izerine denk geliyorsa sistem marjinal kararlidir. Bu denklemin
baskin (dominant) koklerinin mimkin olduk¢a sanal eksenden uzaktaki kok
degerleriyle degistirilmesi gerekecektir. Kontrol edilebilirlik ve gozlenebilirlik icin ise

asagidaki matrislerin full rank olup olmamasina bakilmaktadir.

Kontrol edilebilirlik matrisi, Co = [B AB A2B ... A»~1B], Anxn, Bnxm, Co nxnm

Gozlenebilirlik matrisi, Ob = [C CA CA2 ... CA"~1B]-1, Anxn, Cpxn Ob full rank n
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5.10.5 P, PI ve PID Klasik Kontrolciilerinin Kullanilmasi

Trim O .
fm Dikey Hiz

Yikseklik

lleri Hiz

Donus agilari

Donds hizlan

Pozisyonlar
Pilot

komutlari Eksenlerin ﬁr[)

anahtarlanmast kontrolciler

Sekil 5.48 : Trim 0’ daki PID’ lerin yerlegimi.

PID kontrolcller, Sekil 5.48” de de ilk trim noktasi olarak 6rnek verildigi gibi elde
edilmis  dogrusallastirilmis  transfer  fonksiyonlariyla  birlikte  rahatlikla

kullanilabilmiglerdir.

Cizelge 5.3: PID kontrolcii parametreleri degisimi

Kapali Devre Yikselme Asim Oturma | Duragan-hal
Sistemi Tepkisi Zamani Zamani hatasi
Kp- oransal Azalir Artar Az degisir Azalir
Ki- integral Azalir Artar Artar Azalir
Kd- tiirev Az degisir Azalir Azalir Degismez

Kontrolcti katmanlarindaki P, PI ve PID bloklar1, Cizelge 5.3” te verilen iliskilere
dikkat edilerek olusturulmustur. PID blogunun parametreleri Sekil 5.49, Sekil 50° deki
gibi girilip Sekil 5.51” deki gibi ince-ayar ¢ekilmistir.
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Block Parameters: pidoutGVo_12
PID 1dof (mask) (link)

This block implements continuous- and discrete-time PID control algorithms and includes advanced features such as anti-windup,
external reset, and signal tracking. You can tune the PID gains automatically using the "Tune..." button (requires Simulink Control

Design).
Controller: |PID ~ | Form: Ideal
Time domain: Discrete-time settings

© Continuous-time

Sample time (-1 for inherited): -1
O Discrete-time

¥ Compensator formula

pl1+riep N .

S 14N>
5

Main Initialization Output Saturation Data Types State Attributes
Controller parameters

Source: |internal =

Proportional (P): 0.0005

Integral (I): 0.0707

Derivative (D): 1.8

Use filtered derivative

Filter coefficient (N): 50

Automated tuning

Select tuning method: | Transfer Function Based (PID Tuner App) - Tune...

@ Enable zero-crossing detection

Cancel Help Apply

Sekil 5.49 : Simulink PID blogu 6rnek kazang ve parametreler.

Main  Initialization = Output Saturation  Data Types  State Attributes
Output saturation

@ Limit output
Source: |internal

Upper limit: 200

Lower limit: -200

@ Ignore saturation when linearizing
Anti-windup

Anti-windup Method: | none

Sekil 5.50 : Simulink PID blogu 6rnek ¢ikis parametreleri.
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<\ PID Tuner
PID TUNER
Type PID Domai () =)
ype - omain &y ' Rd ' ' | 4580 <
=l = Slower Response Time {seconds) Fasler == 2 Ej @
Form| Parallel ~ | [ Time v |
G b _ —_ Reset Show Expart
- i [ ' 1 ' 1 = - -
@ options & Add Plot Aggressive Transient Behavior Robust M Design  Parameters _
PLANT CONTROLLER DESIGH TUNING TOOLS RESUL =
¥ Plant List [ Step Plot Reference tracking L]
Name Class
G I Step Plot: Reference tracking
12 T T T
(K —_————— 4
System: Tuned response
W WO: In{1)to y
E Time (seconds): 3.33
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Sekil 5.51 : PID Tuner ekrani. Sistemin Birim Basamak Cevabi.

Kontrolciilerde girdi ve ¢iktilar arasinda sadece kullanilan eksenler anahtarlandigi icin
her bir Trim noktasina 19 tane olmak iizere toplamda 209 tane P, PI ve PID kontrolcii

blogu kazancina ince ayar gekilerek (fine-tune) kullanilmistir.
Bir PID blogunu ayarlamak igin olusturulan devre Sekil 5.52° deki gibidir.

Lo

’—‘ Yis)
" PID(F » Uls) "

pidoutGV5_12 outer Transfer Fen 5_12

J_ » Y(s) > D

Uls)
outer Transfer Fen 5_12

Sekil 5.52 : PID blogunu ince ayarlamak i¢in olusturulmus devre.

PID blogu, Sekil 5.53 te, Ustte maviyle almis oldugu giris sinyalini, altta referans

olarak konulmus olan morla gosterilen birim basamak sinyaline gére kirmiziyla

gosterildigi gibi yeterince iyi takip eder hale getirdigi goriiliiyor.
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Sekil 5.53: PID blogunun giris ve ¢ikis sinyalleri

5.10.6 Kutup yerlestirme, PID Kklasik kontrol ve tam durum geri-besleme

kontrol yontemleri 6diinlesimi

Calisilan matrisler A13x13, B1axa, Cex13, Dex4, X13x1, Uax1 gibi ebatlarda biiyiik¢e olduklari
icin tam durum geri besleme kontrol yontemleri ile ¢alisirken takilmadan
ilerleyebilmek ¢ok zor olmustur. Matrisler, ilk karsilagildiginda ¢ogunlukla kontrol
edilebilir ve gbzlemlemlenebilir ¢ikmadiklart igin Kalman filtresi tasarimi igin Kest,
Kalman filtresi kazancini hesaplarken matrislerin tekil ¢ikmasi, Qn veya Nn
parametrelerinin ebatlariyla uyumsuzluk hatalarinin olmast ve dolayisiyla LQG
komutlarinin ¢aligtirllamamasi sorunlariyla karsilasilmistir. Her sey yolunda giderken
yer kok egrisi ile veya baskin (dominant) kutuplarin yer degistirilmesiyle yapilan kok
atamalar1 sonucunda ortaya ¢ikan yeni matrislerin ebatlar1 biiyiidiigii i¢in kurulan

LQG’ nin tiimlesik sistem matrislerinin sismesiyle karsilagiimistir.

Helikopter modelinin kontrol matrisi A’ y1 alip durum ve giris iligkilerine bakip atil
olan durumlarin ¢ikarilmasi ve istenirse yerine degerleri daha uygun olarak ayarlanmis

durumlarin kullanilarak yeni matrislerin elde edilmesi de iyi bir yaklasim olabilecektir.
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Mesela Cizelge 5.4’ teki matris yapisinda verildigi gibi A matrisinin atil durumlarn

budanip durum degerlerine uygun sayilar ayarlanirsa:

Cizelge 5.4: Atil durumlar1 budanmis A matrisi

'
w

o | P

-0,1676

-0,9264

0,0476

9,81

-1,4769

-0,0005

-0,0483

0,0001
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0

-1,2677

0
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1.0e+17 *

0.0000

-0.0000

0.0000

-0.0000
0.0000

0.0000 -0.0000 -0.0000
-0.0000 0.0000 -0.0000
0.0000 -0.0000 0.0704
-0.1190 0.0000 -0.0000
-0.0200 -0.0000 0.0000

gibi bir LQR kazang matrisi elde edilebiliyor.

0.0000
0.0730
-0.0000
0.0000
-0.0000

-0.0000
0.0000
0.0000
0.6670
-0.0000

0.0000 -0.0011
-0.0000 0.0680
0.3670 -0.0000
-0.3170 -0.0000
-4.0300 0.0000 ]

Bu K kazanci ile Sekil 5.54° teki gibi tek eksende bir LQR caligilirsa eger
I i
Efe

Sekil 5.54: Tek eksende LQR

A

06

04

a2t

Sekil 5.55: LQR’ 1n birim basamak cevabi
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Sekil 5.55’ teki gibi bir cevap elde edilmektedir. Bu birim basamak cevabi i¢in K, LQR
kazang matrisinin degerleri Uzerinde biraz manipulasyon yapilarak ta cevap tam olarak

oturtulabilmek de mimkindur.
5.10.7 Otopilot modlar: acikken ugus profili

Otopilotta, kapali, SAS ve ATT (+SAS) olmak Uzere U¢ tane mod bulunmaktadir.
Gegislerin yapildigi model yapist Sekil 5.56° daki gibidir.

AP Modes:

1. ATTITUDE HOLD CN
0: AP OFF
-1: SAS ON

ATTITUDE HOLD (ATT+SAS) N

SN
» Controls
SAS
N ‘
AUTOPILOT OFF APmode @ {~=0 ‘l—@ Trimmed Controls Out

Sekil 5.56: Otopilot modlar1 gegisi

Otopilot ATT modundayken gergeklestirilen ugus profili Sekil 5.57° deki gibidir.

Movement of Helicopter

16000

14000~

12000~

10000~
8000
6000~

V]

4000~
2000~

0~

EAST 0-5000 0 5000 10000 15000 20000

NORTH
Forward Flight Trim Points

Sekil 5.57: Otopilot modlar1 agik ugus profili
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Daha 6nce dogrusal olmayan modelin yalpalayarak dagildig: lacivert izlerin oldukca

azaldigi ve dogu yoniinde (+y) artik dar bir alan igerisinde kaldiklar1 gorilmektedir.

Elde edilen Sekil 5.57 ‘deki bu grafik, kontrolctlerin modeli dlizeltmekte basariya

ulasabildiklerini gostermektedir.

Dogrusal modelin hareketini temsil eden kirmizi izlerde degisiklik olmadigi

gorilmektedir. Bu sonugta dogrusal kismin girdileri degistirilmedigi i¢in normaldir.
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6. SONUC

Bu tezin amaci, askeri amagli kullanilabilecek olan ¢ok hafif insansiz konvansiyonel
bir helikopter i¢in dogrusal olmayan bir simiilasyon modeli olusturup klasik kontrol
teorilerini kullanarak dogrusal kontrolciiler tasarlamaktir. Dolayisiyla aslen denge
¢ubugu bulunmayan hafif bir genel maksat helikopteri i¢in kurgulanmis bu 6 serbestlik
dereceli helikopter modeli, bu tezde 400 kg kalkis agirlikli bu formata uyan bir insansiz

helikoptere 6l¢eklendirilmis, uyarlanmigtir.

MATLAB ve SIMULINK ortaminda bir helikopterin 6 serbestlik dereceli hareket
denklemlerinin, helikopter ivmelerinin, hizlarmin, konumlarmin ve govde ve yer

eksenlerine gore hareketlerinin simiile edilebildigi goriilmiistiir.

Bu tez siresince, bu modelin ileri ugusta ¢ok basarili oldugu ancak aski ugusunda
kiyasla daha az basarili oldugu goriilmiistiir. Ote yandan, modelin kalkis, inis,
tirmanma ve algalmalarda pek anlamli performanslar sergileyemedigi de goriilmiistiir.
6 serbestlik derecesindeki 12 durum, 4 giris ve 3 ¢ikisin her bir parametresine ayri ayri
bakilarak ileri ugus performansi irdelenmistir. Kontrolctlerin, i¢sel olarak sol yana
dogru kayan modeli 6zellikle trim noktalarindaki durum ve giris degerlerine gore ideal
rotaya yaklastirabilme performanslarina bakilmistir ve bu kaymanin kontrol altina

aliabildigi gorilmiistiir.

Dogrusal bir kontrolor tasarlamak icin once bir trim kodu yazilabilecegi gibi son
yillarda SIMULINK” in Linear Analysis Tool adli aract da kullanilabilmektedir. Bu
aragla model, trim noktalarinda kolaylikla dogrusallastirilabilmektedir. Bu arada tez
stiresince hem bu ara¢ hem de trim kodu denenmistir. Aracin yeterince gelismis oldugu

ve ¢ok daha fazla seyi pratik bir sekilde sundugu kanisina varilmistir.

Otomatik ugus kontrol sistemi tasarimlari, temel olarak i¢ ice dongiiler halinde klasik
kontrol yaklasimlariyla gerceklestirilmektedir. Ilk olarak, helikopteri bulundugu
noktada kararli bir hale getirmek i¢in i¢ kararlilik dongiisii kurulur ve kontrolciiler
sirayla yerlestirilir. Yiiksek frekansli hizli degiskenler olan P, Q, R agisal hizlarinin

bulundugu dongi, i¢ kararlilik dongiisiidiir. Daha yavas kalan diisiik frekansli Euler
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acilar1 ve dogrusal hizlar gibi degiskenlerin bulundugu dongii ise dis kararlilik
dongiisiidiir. Dig kararlilik dongisuniin kontrolculeri, konum tutma ve sonrasi igin

ucus yonetim modlar1 (Flight Director) alt yapisi olarak da diistiniilebilir.

Irtifa korumasi, yalpalama korumasi, yunuslama korumasi ve bas agisi-tutma modlari
ileri ugus ve aski ugusunun her ikisi i¢in de uygulanabilir. Bu arada ileri ugus i¢in dis

dongii kontrolciilerinde hiz koruma modu da mevcuttur.

Klasik kontrol yontemlerinden kutup yerlestirme, lead-compensator ve PID
kullanilabilir. Optimal kontrol yontemlerinden ise tam durum geri beslemeli kontrol
veya LQG tiirleri kullanilabilir. Ancak helicopter ugus kontrolii i¢in bu yéntemlerin
arasinda kullanimi en pratik ve ince ayarlama agisindan elverisli olan yontemin

klasiklesmis PID kontrolii oldugu goriilmiistiir.

Ayrica SIMULINK?” in PID Tuner aracinin da oldukca basarili ve pratik olmasi ve bu
tezdeki modelin kontrol trim noktasi sayisinin fazla olmasi, icinde PID Tuner

bulunduran Simulink PID blogunun ¢ok fazla sayida kullanilmasina neden olmustur.

Modelin durum-uzayr matrisleri biraz biiyiik oldugundan dogrudan tam durum geri

beslemeli kontrol yontemleriyle kullanilmasi pek miimkiin olmayabilir.

Dogrusal-olmayan modeli anahtarlamalarla eksenlerine gore ayristirdiktan sonra,
karisan ve akuple olan kuvvetleri sonu¢ alabilecek kadar manipiile ederek
sunilestirmenin ve ortaya ¢ikan durum-uzayr matrislerinin, kontrol edilebilir ve
gozlenebilir daha  kiiciik matrislere  donistiiriilmesinin ~ faydali  olacag
diistiniilmektedir. Yani, bu ¢alisma sonucunda, LGQ vb. tam durum geri beslemeli
kontrol yontemlerinin kurulmasina izin verebilecek suni durum-uzayr matrislerinin

kurulmasi da ayr1 bir yontem olarak ortaya ¢ikmaktadir.

Bu tezin sonunda, dogrusal kontrolciilerin bir helikopteri ugurmada basarili
olabilecekleri ve dogrusal-olmayan modellerin {izerinde dogrusallastirmalar yapilarak

daha kontrollii uguslar yaptirilabilecegi anlagilmistir.

Gelecekte bu caligma, gemiye inis gibi tek bir konuya daraltilip 6zellestirilebilir. Ama
bunun i¢in dogrusal olmayan orjinal modelin i¢ yapisina ozellikle inis ve kalkis

kabiliyeti kazandiracak sekilde miidahaleler edilmesi gerekecegi de asikardir.
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EKLER

EK 1: Hava yogunlugu modeli

EK 2: Script’ler: Olgeklendirilmis insansiz helikopterin trim degerleri
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EK 1 Hava yogunlugu

Alt P ft - m P h (m)

» mis

Sekil Ek.1 Hava yogunlugu modelinin i¢ yapist
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EK 2 Scrpit’ler: Ol¢eklendirilmis insansiz helikopterin trim degerleri
%% ROTOR & AIRFRAME BLEND INPUT PARAMETERS

% This file contains rotor and airframe (body) blend parameters

% Loading CG, Gross Weight & Mass Moments of Inertia Parameters

FS_CG = 64; % [in] Horizontal CG of Helicopter Body/Airframe

WL_CG = 42; % [in] Vertical CG of Helicopter Body/Airframe

WT = 610; % Gross Weight [1b] of Helicopter

IX = 100; % [slug/ft~2] Mass Moment of Inertia at X-axis
IY = 150; % [slug/ft~2] Mass Moment of Inertia at Y-axis
IZ = 200; % [slug/ft~2] Mass Moment of Inertia at Y-axis

IXZ = 20; % [slug/ft~2] Mass Moment of Inertia at X&Z-axes

% Main Rotor Parameters

FS_HUB = 64; % [in] Horizontal CG of Main Rotor Hub

WL_HUB = 82; % [in] Vertical CG of Main Rotor Hub

IS = 0*pi/180;% Shaft Incidence

E_MR = @; % Hinge offset

IB = 200; % [slug/ft~2] Flapping Inertia

R_MR = 10; % [ft] Radius of Main Rotor

A MR = 6.3; % [1/rad] Main Rotor Lift-curve slope

RPM_MR = 540; % rpm Main Rotor RPM

CDO = 0.01; % Profile Drag Coefficient

B_MR = 2;% Number of blades

C_MR = 0.58 ; % [ft] Chord

TWST_MR = 0*pi/180; % [rad] Main Rotor Twist Angle

K1 = @ ;% :Blade Pitch-Flap Coupling

% Fuselage Parameters

FS_FUS = 64; % [in] Center Point at same location with FS.CG of Main Rotor Hub
WL_FUS = 42;% [in] Center Point at same location with WL.CG of Main Rotor Hub
XUU_FUS = -13;% [ft~2] Profile

YW_FUS = -54;% [ft~2] Sideward Lift

ZWW_FUS = -13;% [ft~2] Quadratic

% Wing Parameters

FS_WNG = @; % [in] Center of Point (CP)

WL_WNG = 0; % [in]

ZUU_WNG = @; % [ft 2]

ZUW_WNG = 0;% % Circulation lift

ZMAX_WNG = @;% % Maximum lift

B_WNG = 1;% [ft] wing span

%..Horizontal Tail Parameters

FS_HT = @; % [in] Aerodyn Center location (©.25 chord)

WL_HT = ©; % [in]

ZUU_HT = @; % [ft"2] Profile

ZUW_HT = 0; % Circulation lift

ZMAX_HT = @; % Maximum lift

% Vertical Fin Parameters

FS_VT = 0;% [in] aerodynamic center loc.(©.25chord)

WL_VT = 0;% [in]

YUU_VT = @;% [ft~2] Profile

YUV_VT = 0; % Circulation lift

YMAX_VT = @ ;% Maximum lift

% Tail Rotor Parameters

FS_TR = 192; %[in]

WL_TR = 44; %[in]

R_TR = 1.66;% [ft]

A TR = 6.6;% [1/rad] lift-curve slope

SOL_TR = 0.126;% solidity

RPM_TR = 2450; % Tail Rotor RPM [rpm]

TWST_TR = 0;% Tail Rotor Twist [rad]

B_TR = 2;% Number of Blades

C_TR = 0.33;% SOL_TR=B*C/(pi*R)

% CG Locations

H_HUB = (WL_HUB-WL_CG)/12;
D_HUB = (FS_HUB-FS_CG)/12;
H_FUS = (WL_FUS-WL_CG)/12;
D_FUS = (FS_FUS-FS_CG)/12;
H_WNG = (WL_WNG-WL_CG)/12;
D_WNG = (FS_WNG-FS_CG)/12;

CG Drift [ft] 1/12 comes from inch to feet conversion
CG Drift [ft] 1/12 comes from inch to feet conversion
CG Drift [ft] 1/12 comes from inch to feet conversion
CG Drift [ft] 1/12 comes from inch to feet conversion
CG Drift [ft] 1/12 comes from inch to feet conversion
CG Drift [ft] 1/12 comes from inch to feet conversion

3R 3% 3 ¥ ;¥ X

H_HT = (WL_HT-WL_CG)/12; % CG Drift [ft] 1/12 comes from inch to feet conversion
D_HT = (FS_HT-FS_CG)/12; % CG Drift [ft] 1/12 comes from inch to feet conversion
H_VT = (WL_VT-WL_CG)/12; % CG Drift [ft] 1/12 comes from inch to feet conversion
D_VT = (FS_VT-FS_CG)/12; % CG Drift [ft] 1/12 comes from inch to feet conversion
H_TR = (WL_TR-WL_CG)/12; % CG Drift [ft] 1/12 comes from inch to feet conversion
D_TR = (FS_TR-FS_CG)/12; % CG Drift [ft] 1/12 comes from inch to feet conversion
% External Inputs for Initial Conditions
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GRAV= 32.18152; % [ft/sec”2] Gravitational Force

Hdot= @; % [ft/sec] Vertical Rate

HP_LOSS = @; % [hp] Power Loss

VTRANS= @; % [ft/s] Transient Velocity

disp('---Rotor & Airframe Blend Inputs have been entered---')

hcTrimRoutine.m

%% TRIM ROUTINE

% This file calculates trim conditions for steady flight all state derivatives are set to
zero

% Note that, 0.000001 or 1le-06 is used in the place of zero values (0.0), instead strugging
with quaternions.

% TRIM @ INITIAL CONDITIONS

TPGV7 = op_trim@.States(1).x; % al at trimmed condition
TPGV8 = op_trim@.States(2).x; % bl at trimmed condition
TPVA4 = op_trim@.States(3).x(1); P at trimmed condition
TPVAS = op_trim@.States(3).x(2); Q at trimmed condition
TPVA6 = op_trim@.States(3).x(3); at trimmed condition
TPXE4 = op_trim@.States(4).x(1); at trimmed condition
TPXE5 = op_trim@.States(4).x(2); at trimmed condition
TPXE6 = op_trim@.States(4).x(3); at trimmed condition
TPVA1 = op_trim@.States(5).x(1); at trimmed condition
TPVA2 = op_trim@.States(5).x(2); at trimmed condition
TPVA3 = op_trim@.States(5).x(3); at trimmed condition
TPXE1l = op_trim@.States(6).x(1); at trimmed condition
TPXE2 = op_trim@.States(6).x(2); at trimmed condition
TPXE3 = op_trim@.States(6).x(3); at trimmed condition
TPDC1 = op_trim@.Inputs(1l).u; % Col at trimmed condition
TPDC3 = op_trim@.Inputs(2).u; % Lat at trimmed condition
TPDC2 = op_trim@.Inputs(3).u; % Lon at trimmed condition
TPDC4 = op_trim@.Inputs(4).u; % Ped at trimmed condition
% PARAMETERS of TRIM POINT © (TAKEOFF IGE):

% DESIRED TRIM STATES

% 1 knots (kt) = 1.68780986 feet/second (ft/sec)

3R 3% 3R 3R 3R 3R R R R X ¥ X
N<Xs=s<Cceooe=

VA1 = TPVA1; % u [ft/sec] 102 (UH1H), 97 (MOS), Forward Velocity (x-axis)
VA2 = TPVA2; % v [ft/sec] © (UH1H), 2 (MOS), Sideward Velocity (Y-axis)

VA3 = TPVA3; % w [ft/sec] -3.9 (UH1H), -26 (MOS), Vertical Velocity (Z-axis)
XE6dot = 0.000001; % psi_dot[rad/s]

Alt = TPXE3; % Altitude [ft]

XE3 = Alt; % Altitude, Height along z axis

XE1 = TPXE1; % Forward Flight Path, Range along z axis

XE2 = TPXE2; % Side Flight, Bank along z axis

sim('hcDensity.slx') % Density Calculation [slug/ft3]
% INITIAL GUESS

XE4 = TPXE4; % phi [rad]

XE5 = TPXES; % theta [rad]

VI_MR = 0.213; % main rotor induced velocity [ft/sec]

VI_TR = 0.0147; % tail rotor induced velocity [ft/sec]

GV7 = TPGV7; % longitudinal flapping angle "al" [rad]

GV8 = TPGVS; % lateral flapping angle "bl" [rad]

DC2 = TPDC2; % PILOT PITCH COMMAND, Longitudinal Cyclic, \Delta_{e}, Bl [rad]
DC3 = TPDC3; % PILOT ROLL COMMAND, Lateral Cyclic, \Delta_{a}, Al [rad]

% STATE CALCULATIONS

for j=0:5 % loop for DC2 & DC3
J=1+3;

for k=0:49 % loop for XE4 & XE5
k=1+k;

for i=0:49 % loop for GV7 & GV8

i=1+i;
% ANGULAR RATES
% VA4 = -XE6dot*sin(XE5); % P
VA4 = TPVA4;
% VA5 = XE6dot*sin(XE4)*cos(XE5); % Q
VA5 = TPVAS;
% VA6 = XE6dot*cos(XE4)*cos(XE5); % R
VA6 = TPVAG6;
% MAIN ROTOR INPUTS & INDUCED VELOCITY CALCULATIONS
delta_VI_MR = 1;
while delta_VI_MR > 0.00001

VI_MR_estimated = VI_MR;

% Z_Fus Calculation

WA_FUS = VA3-VI_MR;

Z_FUS = RO/2*ZWW_FUS*abs(WA_FUS)*WA_FUS;
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% Z_HT Calculation
D_DW=(VA1/(VI_MR-VA3)*(H_HUB-H_HT))-(D_HT-D_HUB-R_MR);
if D_DW >0 && D_DW<R_MR % Triangular downwash
EPS_HT=2*(1-D_DW/R_MR);
else
EPS_HT=0.000001;
end
WA_HT=VA3-EPS_HT*VI_MR+D_HT*VA5;
VTA_HT=sqrt(VA1°2+VA2°2+WA_HT~2);
if abs (WA_HT)>@.3*abs (VA1)
Z_HT=RO/2*ZMAX_HT*abs (VTA_HT)*WA_HT;
else
Z_HT=RO/2*(ZUU_HT*abs (VA1)*VA1+ZUW_HT*abs (VA1)*WA_HT);
end
% Z_WN Calculation
WA_WN=VA3-VI_MR;
VTA_WN=sqrt (VALA2+WA_WNA2);
if abs (WA_WN)>@.3*abs(VAl)
Z_WN=RO/2*ZMAX_WNG*abs (VTA_WN)*WA_WN;
else
Z_WN=RO/2*(ZUU_WNG*VA12+ZUW_WNG*VAL*WA_WN);
end
% Thrust Calculation
Z_MR=(VA2*VA4-VAL*VAS ) *WT/GRAV-WT*Cos (XE5) *cos (XE4) - (Z_FUS+Z_HT+Z_WN);
THRUST_MR=-Z_MR;
% Induced Velocity Calculation
WR=VA3+(GV7-IS)*VA1l-GV8*VA2;
VHAT _2=VA1~2+VA2°2+WR* (WR-2*VI_MR);
VI_MR2=sqrt ((VHAT_2/2)~2+(THRUST_MR/2/(RO*pi*R_MR"2))~2) -VHAT_2/2;
VI_MR=sqrt(abs(VI_MR2));
delta_VI_MR=abs(VI_MR-VI_MR_estimated);
end
% TAIL ROTOR THRUST & INDUCED VELOCITY CALCULATIONS
delta_VI_TR = 1;
while delta_VI_TR > ©.00001
VI_TR_estimated = VI_TR;
% N_MR (Moment of Main Rotor in Z-axis) Calculation
OMEGA_MR = RPM_MR*2*pi/60;
FR_MR = CD@*R_MR*B_MR*C_MR;
WA_FUS=VA3-VI_MR;
X_FUS=R0/2*XUU_FUS*abs (VA1)*VA1;
Y_FUS=RO/2*YVV_FUS*abs (VA2)*VA2;
Z_FUS=RO/2*ZWW_FUS*abs (WA_FUS)*WA_FUS;
P_INDUCED_MR=THRUST_MR*VI_MR;
P_CLIMB=WT*Hdot;
P_PARASITE=-X_FUS*VA1l-Y_FUS*VA2-Z_FUS*WA_FUS;
P_PROFILE_MR=RO/2*(FR_MR/4)*OMEGA_MR*R_MR* (OMEGA_MR"2*R_MR"2+4.6* (VA1~2+VA2°2));
POWER_MR=P_INDUCED_MR+P_CLIMB+P_PARASITE+P_PROFILE_MR;
TORQUE_MR=POWER_MR/OMEGA_MR;
N_MR=TORQUE_MR;
% N_VT (Moment of Vertical Tail in Z-axis) Calculation
VA_VT=VA2+VI_TR-D_VT*VA6;
VTA_VT=sqrt(VA1A2+VA VTA2);
if abs(VA_VT)>0.3*abs(VAl)
Y_VT=RO/2*YMAX_VT*abs (VTA_VT)*VA_VT;
else
Y_VT=R0O/2*(YUU_VT*abs (VA1) *VAL+YUV_VT*abs(VA1)*VA_VT);
end
N_VT=-Y_VT*D_VT;
% Tail Rotor Thrust Calculation
N_TR=IXZ*VAS5*VA6 - (IX-IY)*VA4*VA5-(N_MR+N_VT);
Y_TR=-N_TR/D_TR;
THRUST_TR=Y_TR;
% Tail Rotor Induced Velocity Calculation
VR_TR=-(VA2-VA6*D_TR+VA4*H_TR);
VHAT_2=(VA3+VA5*D_TR)A2+VA1°2+VR_TR*(VR_TR-2*VI_TR);
VI_TR2=sqrt ((VHAT_2/2)~2+(THRUST_TR/2/(RO*pi*R_TR"2))"2) -VHAT 2/2;
VI_TR=sqrt(abs(VI_TR2));
delta_VI_TR=abs(VI_TR-VI_TR_estimated);
end
% Pitch Attitude (THETA)
X_MR=-THRUST_MR*(GV7-IS);
X_FUS=R0/2*XUU_FUS*abs (VA1)*VA1;
WA_WN=VA3-VI_MR;
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VTA_WN=sqrt(VA1~2+WA_WN~2);

X_WN=-RO/2/pi/VTA_WN~2* (ZUU_WNG*VAL~2+ZUW_WNG*VAL*WA WN)~2;

% Roll Attitude (PHI)

Y_MR=THRUST_MR*GVS8;

Y_FUS=R0/2*YWV_FUS*abs (VA2)*VA2;

Y_TR=THRUST_TR;

% Longitudinal Flap Angle (al)

D_FW=(VA1/(-WA_FUS)*(H_HUB-H_FUS))- (D_FUS-D_HUB);
M_FUS=Z_FUS*D_FW-X_FUS*H_FUS;

M_HT=Z_HT*D_HT;

M_MR=- (IZ-IX)*VA4*VA6-IXZ*(VA6~2-VA4~2)-(M_FUS+M_HT);

V_TIP = R_MR*OMEGA_MR;

DL_DB1 = B_MR/2*(1.5*IB*E_MR/R_MR*(OMEGA_MR)"2);

DL_DA1 = RO/2*A_MR*B_MR*C_MR*R_MR*V_TIP~2*E_MR/6;
GV7=(M_MR-Z_MR*D_HUB+THRUST_ MR*IS*H_HUB+DL_DA1*GV8+DL_DA1*DC2)/(DL_DB1-
DL_DA1*K1+THRUST_MR*H_HUB); % al

% Lateral Flap Angle (bl)

L_FUS=Y_FUS*H_FUS;

L_TR=Y_TR*H_TR;

L_VT=Y_VT*H_VT;

L_MR=- (IY-IZ)*VA5*VAG6-IXZ*VA4*VA5-(L_FUS+L_TR+L_VT);
GV8=(L_MR-DL_DA1*GV7-DL_DA1*DC3)/(THRUST_MR*H_HUB+DL_DB1-DL_DA1*K1); % b1l
end

% XE4=asin((VA1*VA6-VA3*VA4)/(GRAV*cos(XE5))-(Y_MR+Y_FUS+Y_TR+Y_VT)/(WT*cos(XE5)));
XE4=TPXE4;

% XES5=asin(-(VA5*VA3-VA2*VA6)/GRAV+(X_MR+X_FUS+X_WN)/WT);

XE5=TPXE5;

end

WR=VA3+(GV7-1IS)*VA1l-GV8*VA2;

WB=THRUST_MR/ (OMEGA_MR*R_MR*RO*A_MR*B_MR*C_MR*R_MR/4)+VI_MR;

DC1= TPDC1; % PILOT COLLECTIVE COMMAND, % DC1=(WB-WR)/(2/3*OMEGA_MR*R_MR)-0.75*TWST_MR;
OMEGA_TR = RPM_TR*2*pi/60;

VR_TR=-(VA2-VA6*D_TR+VA4*H_TR);
VB_TR=THRUST_TR/(OMEGA_TR*R_TR*RO*A_TR*SOL_TR*pi*R_TR*R_TR/4)+VI_TR;
DC4 = TPDC4; % PILOT PEDAL COMMAND, % DC4=(VB_TR-VR_TR)/(2/3*OMEGA_TR*R_TR)-0.75*TWST_TR;
CT = WT/(RO*pi*R_MRA2*V_TIP2);

SOL_MR = B_MR*C_MR/(R_MR*pi);

A_SIGMA = A_MR*SOL_MR;

DB1DV = 2/OMEGA_MR/R_MR*(8*CT/A_SIGMA+(sqrt(CT/2)));

DA1DU = -DB1DV;
GAM_OM16=RO*A_MR*C_MR*R_MR~4/IB*OMEGA_MR/16*(1+8/3*E_MR/R_MR);

KC = (©.75*OMEGA_MR*E_MR/R_MR/GAM_OM16)+K1;

ITB2_OM = OMEGA_MR/(1+(OMEGA_MR/GAM_OM16)"2);

ITB = ITB2_OM*OMEGA_MR/GAM_OM16;

AA=[-ITB ITB2_OM;ITB2_OM ITB];

BB=[ITB*(GV7-KC*GV8+DA1DU*VA1l)+ITB2_OM* (GV8+KC*GV7+DB1DV*VA2)+VA5; ...
ITB*(GV8+KC*GV7+DB1DV*VA2)-ITB2_OM* (GV7-KC*GV8+DA1DU*VA1)+VA4];
DC32=AA\BB;

DC2 = TPDC2; % DC2=DC32(2,1);

DC3 = TPDC3; % DC3=DC32(1,1);

end
% XE6 = 0.000001*pi/180;
XE6 = TPXEG6;

% SAVE STATE VALUES for SIMULATION

XE=[XE1 XE2 XE3];

EA=[XE4 XE5 XE6];

VB=[VA1 VA2 VA3];

WB=[VA4 VA5 VA6];

DC=[DC1 DC32(2,1) DC32(1,1) DC4];

% CALCULATE alpha (Angle of Attack), gamma (Flight Path) & beta (Sideslip)
DCM_BE=[cos(XE5) sin(XE4)*sin(XE5) cos(XE4)*sin(XE5);0 cos(XE4) -sin(XE4);-sin(XE5)
sin(XE4)*cos(XE5) cos(XE4)*cos(XE5)];

UE=DCM_BE*VB"';

Vf=sqrt ((UE(1,1))"2+(UE(2,1))"2+(UE(3,1))"2);

FUS_Att=atan((VB(3))/VB(1));

AoA_FUS=atan((VB(3)-VI_MR)/VB(1));

Beta=asin(UE(2,1)/Vf);

Gamma=XE5-FUS_Att;

% STATES & INPUTS FOR LINEARIZATION

xt=[XE4 XE5 XE6 VA1l VA2 VA3 VA4 VA5 VA6 GV7 GV8 XE1 XE2 XE3];

ut=[DC1 DC2 DC3 DC4];

% DISPLAYING RESULTS IN COMMAND WINDOW

disp('---End of TRIM # © Conditions---")
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