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Lineer Olmayan Sistemler için Dayanıklı Kontrol Sistem 

Tasarımı 

Yakoub NETTARI 

 

Elektronik ve Haberleşme Mühendisliği Anabilim Dalı 

Doktora Tezi 

 

Danışman Doç. Dr. Serkan KURT 

Eş-Danışman: Dr. Moussa LABBADI 

 

Dört rotorlu sistemlerin harici bozucuların varlığı altında kontrol edilmesi, 

karmaşık ve zorlu bir araştırma alanıdır. Literatürde çok sayıda kontrol tekniği 

önerilmiş olmasına rağmen, geleneksel yöntemler genellikle hassas izleme ve 

zamana göre değişen bozuculara karşı dayanıklılık elde etmekte yetersiz 

kalmaktadır. Bu zorlukların üstesinden gelmek için, bu doktora tezinde dört ana 

kontrol metodolojisini entegre eden yeni bir hibrit dayanıklı kontrol tekniğinin 

geliştirilmesine odaklanılmaktadır: dayanıklı PID kayan kipli kontrol, geri 

adımlama, adaptif yasa ve süper bükümlü kontrol (STC). Bu hibrit kontrol 

stratejisi, karmaşık ve zorlayıcı yörüngeler içeren zorlu senaryolarda bile hassas 

ve sonlu zamanlı izleme sağlamayı amaçlamaktadır. 

Tez öncelikle, sistem dinamikleri, bozucular ve belirsizliklerle ilgili sorunlar gibi 

dört rotorlu kontrolünde karşılaşılan zorlukları ve sorunları özetleyerek, dayanıklı 

kontrolün bu zorlukları ele almak için gerekliliğini savunmaktadır. Geleneksel 

kayan kipli kontrol (SMC), geri adımlama ve diğer tekniklere genel bir bakış 

sunarak avantajlarını ve dezavantajlarını vurgulamaktadır. SMC ve geri adımlama 
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yöntemlerinin her ikisinin de, dinamikleri nonlineer (lineer olmayan) olan ve 

zamana göre değişen sistemleri ele alma yeteneği gibi avantajları vardır. Ancak, 

SMC'deki çatırtı sorunu ve geri adımlama yöntemindeki modelleme hatalarına ve 

belirsizliklere duyarlılık gibi dezavantajları da vardır. Bu nedenle tezde, sözü 

edilen bazı sorunlardan kaçınmak ve her iki yöntemin avantajlarından 

yararlanmak için modifiye edilmiş PID SMC ve geri adımlamayı birleştiren hibrit 

bir yaklaşım önerilmektedir. 

Geri adımlamalı dayanıklı PID kayan kipli kontrol hibrit kontrol çerçevesine 

entegre edilerek, nonlineerlikleri ele almak ve harici bozucuların etkilerini 

azaltmak amaçlanmıştır. Kayan kipli kontrol tekniği, doğasında bulunan 

dayanıklılık özellikleri sayesinde bozuculara aktif olarak karşı koyarken, geri 

adımlama yaklaşımı sistem genelinde kararlılık ve izleme doğruluğu sağlayan bir 

kontrolör tasarlamayı mümkün kılmaktadır. Bu hibrit yaklaşımın (BPIDSMC) ana 

yeniliği, dönme ve ötelenme alt sistemleri için referans konum ve yönelimi sonlu 

zamanda dayanıklı bir şekilde izleyip kararlı hal doğruluğunu artıran iyileştirilmiş 

erişimli geri adımlama PID kayan kipli yüzeylerinin geliştirilmesidir.  

Ayrıca, adaptif yasa, sistemin dinamiğine ve değişen harici bozuculara göre 

kontrolör parametrelerini adaptif olarak ayarlamak için kullanılır. Bu adaptif 

özellik, kontrol sisteminin dayanıklılığını artırır ve belirsizliklerin varlığında doğru 

yörünge izleme yapılmasını sağlar. 

Süper Bükümlü Kontrol (STC) tekniği, istenen yörüngeye sonlu zamanda 

yakınsama sağlamak için dâhil edilmiştir. STC, hızlı yakınsama özellikleri ve 

yüksek derecede dinamik sistemleri ele alabilme yeteneği ile tanınır. STC'nin hibrit 

kontrol çerçevesine entegre edilmesiyle, dört rotorlu sistemi zorlu manevralar 

sırasında bile hızlı ve hassas bir şekilde yörüngeyi izleyebilir. 

Gerçekleştirdiğimiz kapsamlı simülasyonlar, önerilen yaklaşımın etkinliğini 

doğrulamakta ve geleneksel kontrol tekniklerine göre üstünlüğünü 

göstermektedir. Sistem, zamana göre değişen harici bozuculara karşı Dayanıklılık 

sergilemekte ve çok çeşitli zorlu yörüngeler için doğru izleme sağlamaktadır. 

Özetle, bu araştırma, zamana göre değişen harici bozucuların oluşturduğu 

zorluklarla başa çıkmak için adaptif ayarlama, geri adımlamalı dayanıklı kayan 
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kipli kontrol ile süper bükümlü kontrolü birleştiren bir hibrit kontrol stratejisi 

ortaya koyarak dört rotorlu kontrol alanına katkıda bulunmaktadır. Geliştirilen 

kontrol metodolojisi, hava robotiği, gözetim ve taşımacılık gibi çeşitli alanlarda 

uygulamalar için umut vaat etmektedir. 

Anahtar Kelimeler: Dört rotorlu sistemler, adaptif kontrol, PID, kayan kipli 

kontrol, geri adımlama yaklaşımı, süper bükümlü kontrol, harici bozucular. 
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Controlling quadrotors in the presence of external disturbances is a complex and 

challenging research area. Despite the numerous control techniques proposed in 

the literature, conventional methods often fall short of achieving precise trajectory 

tracking and robustness against time-varying disturbances. To address these 

challenges, this doctoral thesis focuses on the development of a novel hybrid 

robust control technique integrating four key control methodologies: robust PID 

sliding mode control with backstepping, adaptive law, and super twisting control 

(STC). This hybrid control strategy aims to achieve precise and finite-time 

trajectory tracking even in challenging scenarios involving complex and 

demanding trajectories. 

Firstly, the thesis outlines the difficulties and challenges of quadrotor control, 

including issues related to system dynamics, disturbances, and uncertainties. It 

argues that robust control is necessary to handle these challenges and provides an 

overview of conventional SMC, backstepping, and other techniques, highlighting 

their advantages and disadvantages. The advantages of both SMC and 

backstepping are highlighted, including their ability to handle systems with 

nonlinear and time-varying dynamics. However, they also have their 
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disadvantages, such as the chattering problem in SMC and sensitivity to modeling 

errors and uncertainties in backstepping. The thesis proposes a hybrid approach 

that combines modified PID SMC and backstepping to provide the benefits of both 

methods and avoid some of the aforementioned problems. 

The robust PID sliding mode control with backstepping is integrated into the 

hybrid control framework to handle nonlinearities and mitigate the effects of 

external disturbances. The sliding mode control technique actively counteracts 

disturbances through the robustness properties inherent in the technique, while 

the backstepping approach enables the design of a controller that ensures stability 

and tracking accuracy throughout the system. The main innovation of this hybrid 

(BPIDSMC) approach is the development of improved reaching backstepping PID 

sliding mode surfaces for the rotational and translational subsystems, which 

robustly monitor the reference position and attitude in finite time and improve 

steady-state accuracy. 

Furthermore, the adaptive law is used to adaptively adjust the controller 

parameters based on the system's dynamics and varying external disturbances. 

This adaptive capability enhances the control system's robustness and ensures 

accurate trajectory tracking in the face of uncertainties. 

The Super Twisting Control (STC) technique is incorporated to achieve finite-time 

convergence to the desired trajectory. STC is known for its rapid convergence 

properties and its ability to handle highly dynamic systems. By integrating STC 

into the hybrid control framework, the quadrotor system can achieve rapid and 

precise trajectory tracking, even during challenging maneuvers. 

Extensive simulations validate the effectiveness of the proposed approach, 

demonstrating its superiority over conventional control techniques. The system 

exhibits robustness against time-varying external disturbances and achieves 

accurate trajectory tracking for a wide range of challenging trajectories. 

Overall, this research contributes to the field of quadrotor control by introducing 

a hybrid control strategy that integrates adaptive tuning, robust sliding mode 

control with backstepping, and super twisting control to address the challenges 

posed by time-varying external disturbances. The developed control methodology 
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presents promising prospects for applications in various fields, including aerial 

robotics, surveillance, and transportation. 

Keywords: Quadrotor systems, adaptive control, PID, sliding mode control, 

backstepping approach, super twisting control, external disturbances. 
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1 
GİRİŞ 

 

1.1 Literatür Özeti 

Literatürde dronların farklı tanımları yapılsa da genel anlamda öne çıkan tanımlar 

ele alınmıştır. Bu tez çalışmasında Türkçe tez ve makalelerde de bazen “drone” 

olarak kullanılan terim genel kullanıma uygun şekilde “dron” olarak 

kullanılmıştır. Literatür taramasında "Gürbüz kontrol" ve "Dayanıklı kontrol" 

terimleri aynı anlama gelir. Bu tez çalışmasında "Dayanıklı kontrol" terimi 

kullanılmıştır. Günümüzde “Dron” ve “İnsansız hava aracı (İHA)” dendiğinde iki 

farklı yapı anlaşılmaktadır. Toplum arasında dron kelimesi çok rotorlu, dikine iniş 

kalkış yapabilen çok yönlü manevra kabiliyetine sahip ve küçük ebatlı uçan hava 

araçları olarak bilinmekte, İHA’lar ise sabit kanatlı, dronlara göre daha büyük 

ebatlı uçan hava araçları olarak bilinmektedir. Literatüre göre ise dron 

sınıflandırmasında en üstte yer alan araçlar uçan hava aracı olarak ifade 

edilmektedir. Bu kapsamda dronlar, binlerce kilometre uçabilen insansız hava 

araçlarını (İHA'lar) ve kısıtlı alanlarda uçan küçük dronları içeren uçan robotlardır 

[1], [2]. İçerisinde pilot taşımayan, uzaktan kontrollü ve/veya tam otonom, yarı 

otonom olarak uçan, riskli faydalı yükler taşıyan hava araçları dron olarak kabul 

edilir [3]. Balistik veya yarı balistik araçlar, seyir füzeleri, topçu mermileri, 

torpidolar, mayınlar ve uydular insansız hava aracı olarak kabul edilemez [4]. 

Üretim, navigasyon ve uzaktan kumanda kabiliyetleri ve güç depolama 

sistemlerindeki ilerlemeler, insanların bulunmasının zor, imkânsız veya tehlikeli 

olduğu durumlarda kullanılabilecek çok çeşitli dronların geliştirilmesini mümkün 

kılmıştır [5], [6]. Askeri gözetleme, gezegen keşfi ve arama-kurtarma amaçlı uçan 

robotlar son birkaç yılda en çok ilgi gören alanlar olmuştur [7]. Dronlara takılan 

ekipmanların boyutları ve türü, uçuş görevlerine bağlı olarak değişmektedir [6]. 

Dronların önemli avantajları, bu dronların performans optimizasyonuna ve 

geliştirilmesine odaklanan sayısız çalışmaya yol açmıştır. Söz konusu özelliklere 
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bağlı olarak dronlar; keşif, devriye, istihbarat, koruma, yük taşıma ve aeroloji gibi 

çeşitli operasyonları gerçekleştirme potansiyeline sahiptir [8]–[12].  

Dron tasarımında genellikle platforma ve yerine getirdikleri göreve bağlı olarak 

konfigürasyonlarında büyük farklılıklar gösterir. Dronlar için farklı parametrelere 

göre farklı sınıflandırmalar bulunmaktadır. Watts vd. çeşitli platformlar 

tanımlamıştır [13]. Bilimsel araştırma alanında kullanıcıların talepleriyle ilgili 

olarak her birinin avantajlarını belirlemişlerdir. Dron platformlarını genelde 

boyut, uçuş dayanıklılığı ve kabiliyetler gibi özelliklere göre sivil, bilimsel ve askeri 

kullanımlar için sınıflandırmışlardır.  

Daha önce de belirtildiği gibi dronlar hava fotoğrafçılığı, keşif, arama-kurtarma ve 

askeri operasyonlar dahil olmak çok çeşitli uygulamalar için giderek daha popüler 

hale gelmiştir. Bu sistemlerin kararlı ve hassas kontrolünü sağlamak için, dron 

sistemlerinin içerisinde bulunan doğrusal olmayan dinamikleri ve belirsizlikleri 

ele almak üzere ileri kontrol teknikleri geliştirilmiştir. Doğrusal ve doğrusal 

olmayan Dayanıklı kontrol teknikleri, dron sistemlerindeki belirsizlikleri ve 

bozucuları ele almak için etkili bir yaklaşım olarak ortaya çıkmıştır. Doğrusal 

yöntemler kullanan dron kontrolleri “Oransal İntegral Türevsel:(PID)” [14]–[18], 

H∞ kontrolör [19]–[21], kazanç çizelgeleme [22], [23] ve Doğrusal Karesel 

Düzenleyici (LQR) [24]–[28] gibi geleneksel uçuş kontrol algoritmalarıdır. 

Doğrusal kontrolörlerin bazı eksikliklerinin üstesinden gelmek için çeşitli doğrusal 

olmayan kontrolörler geliştirilmiş ve dronlara uygulanmıştır. Bu doğrusal olmayan 

uçuş kontrolörleri, dronların orijinal dinamik modelinden türetilmiştir. Bu 

nedenle, doğrusal olmayan kontrolörlerin tasarım süreçleri doğrusal kontrolörlere 

göre daha karmaşıktır, ama daha iyi kontrol performansı sağlarlar. Son yıllarda, 

dronlar için doğrusal olmayan uçuş kontrolörleri hakkında birçok makale 

yayımlanmıştır [29]. Bunlar arasında, geri beslemeli doğrusallaştırma [30]–[33], 

geri adımlama [34]–[38], kayan kipli kontrol [39]–[45], adaptif kontrol [46]–

[48] ve model öngörülü kontrol [49], [50], bulanık mantık ve sinir ağı 

kontrolörleri [51]–[54], sensör gürültüsü, değişken yükler ve rüzgar hamleleri 

gibi belirsizliklerin varlığında Dayanıklılık ve kararlılık sağlamaları sayesinde 
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büyük ilgi görmüştür. Dört rotorlu dron için bozucuların varlığında istenen 

yörüngeleri takip edebilen Dayanıklı bir geri adımlamalı kontrol stratejisi 

geliştirilmiştir [34]. Sabit kanatlı bir dron için hem model belirsizliklerini hem 

bozucularla başa çıkabilen bir kayan kipli kontrol stratejisi önerilmiştir [45]. 

Dron sistemleri için Dayanıklı kontrolün yanı sıra başka kontrol teknikleri de 

geliştirilmiştir. Dört rotorlu bir dron için yüksek hassasiyet ve Dayanıklılık elde 

etmek amacıyla model tabanlı kontrol ile veri güdümlü kontrolü birleştiren hibrit 

bir kontrol stratejisi önerilmiştir [55]. Multi-rotorlu bir dron için bilinmeyen 

bozucuları ve belirsizlikleri kestirmek için genişletilmiş bir durum gözlemcisi 

kullanan bir kontrol stratejisi geliştirilmiştir [56]. 

Sonuç olarak, dronlar özellikle belirsizliklerin ve bozucuların varlığında kararlı ve 

hassas kontrol elde etmek için gelişmiş kontrol teknikleri gerektirir. Dayanıklı 

kontrol tekniklerinin, dron sistemlerinin zorlu ortamlarda karmaşık görevleri 

yerine getirmesi için gerekli dayanıklılığı ve kararlılığı sağladığı gösterilmiştir. 

1.1.1 Dronların Tarihçesi  

Dronların tarihçesine baktığımızda uzaktan kumandalı hava araçlarının tarihsel 

geçmişinin oldukça eskiye dayandığını görürüz. Avusturyalıların 22 Ağustos 1849 

tarihinde içinde zaman fitilli bombalar bulunan 200 pilotsuz balonu Venedik 

(İtalya) şehrine göndermesi, hava saldırısında ilk dron kullanımı olarak kabul 

edilir [57], [58]. Gerçekte, bu bombalı balonların bir kısmı hedefler üzerinde 

patlarken, bir kısmının da rüzgarın etkisiyle geri dönüp Avusturya hatlarında 

patladığı da ifade edilmektedir. Diğer taraftan, insansız balonların askeri amaçlı 

kullanımı Amerika’da 1793 yılına dayanmakta olup, bu balonlar iç savaşta sadece 

keşif amaçlı olarak kullanılmışlardır [58]. 1908 yılında Nisan ve Kasım ayları 

arasında en az yarısı Alman olan 25'ten fazla havacıyı taşıyan yaklaşık 10 Alman 

balonunun Fransa sınırını geçtiği ve Fransa'ya iniş yaptığı kaydedilmiştir. Bütün 

bu olayların etkisiyle 1910 yılında Paris Konferansı'nın düzenlenmesi yoluna 

gidilmiştir [58]. Konferans, somut adımların atılamamasına karşın hava 

hukukunun uluslararası platformda düzenlenmesine yönelik ilk diplomatik çaba 
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olması dolayısıyla tarihe geçmiştir. 1916'da Ruston Proctor Aerial Target adlı ilk 

pilotsuz uçak icat edildi [58].  

Günümüzü değerlendirirsek, son yıllarda hızla gelişen teknoloji ile birlikte, 

özellikle otonom veya otonom olmayan hava araçlarında çok hızlı gelişmeler 

yaşanmıştır. Dronların sivil ve askeri alanlarda kullanımı her geçen gün 

artmaktadır. Sivil alanlarda kullanımı hobi amaçlı, bilimsel amaçlı ve ticari amaçlı 

olarak kategorilere ayırabiliriz. Bunlara tarımda zirai ilaçlama ve zararlı bitkilerin 

havadan tespiti, ormanlık alanları gözetleme, güvenlik, meteorolojik ölçüm, 

haritalama, taşımacılık sektörlerinde ve daha birçok alanda örnekler verilebilir. 

Askeri alanda ise istihbarat, gözetleme, imha gibi genel ve özel amaçlı kullanımları 

mevcuttur. Silahlı olanların genel adları SİHA (Silahlı İnsansız Hava Aracı) olarak 

geçmektedir. Aynı zamanda sinyal karıştırma ve muhabere irtibatı gibi çeşitli 

görevler için yaygın olarak kullanılmaktadır. Özellikle sürü dronlar üzerine 

çalışmalar günümüzün en popüler çalışmaları arasında yer almaktadır. 

1.1.2 Dronların Sınıflandırması ve Kullanım Alanları 

Günümüzde sensörler, mikroişlemciler, piller ve navigasyon sistemleri gibi 

elektronik bileşenlerin minyatürleştirilmesi sonucunda farklı tipte dronlar ortaya 

çıkmıştır [59]. Askeri ve sivil amaçlar için çok çeşitli dronlar kullanılmaktadır. 

Dronların boyutları, büyük sabit kanatlı insansız hava aracından (İHA), sensörler 

veya robotlar dahil olmak üzere birçok küçük mikro-elektro-mekanik sistemden 

oluşan mikro-elektromekanik sensörlü dronlara (SD) kadar değişmektedir. Şekil 

1. 1'de farklı dron türlerinin spektrumu sunulmaktadır. 

 

Şekil 1. 1 İHA'dan SD'ye spektrum 
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Şekil 1. 1'de gösterildiği üzere, maksimum kanat genişliği 61 metre, ağırlığı 

15.000 𝑘𝑔 olan İHA sınıfından, minimum boyutu 1 𝑚𝑚, ağırlığı 0,005 𝑔 olan 

mikro-elektromekanik sensörlü dronlara (SD) kadar bir dron spektrumu 

bulunmaktadır [60], [61]. Tanımlanan spektrumun iki ucundaki İHA ile SD 

arasında mikro insansız hava aracı (μİHA), mikro hava aracı (MHA), nano hava 

aracı (NHA) ve piko hava aracı (PHA) gibi mikro dronlar olarak adlandırılan çeşitli 

dron türleri bulunmaktadır [62]. 

Şekil 1. 2 Farklı dron türleri 

Geleneksel olmayan dronlar 
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Son yıllarda, mikro hava aracı olarak adlandırılan daha küçük bir dronun 

geliştirilmesi nedeniyle, istihbarat görevlerine olan talep artmıştır [63]. Bu 

nedenle, günümüzde özel görevler için çok küçük boyutlarda dronlar tasarlamak 

ve imal etmek için ciddi bir çaba vardır. Bu çabalar, çeşitli şekil ve uçuş modlarına 

sahip farklı türde küçük dronların geliştirilmesiyle sonuçlanmıştır. Şekil 1. 2’de 

mevcut tüm dronların kapsamlı bir sınıflandırması gösterilmektedir; burada 

HTOL, Yatay Kalkış ve İniş'in kısaltmasıdır. Genel olarak, dronlar performans 

özelliklerine göre kategorize edilebilir. Ağırlık, kanat açıklığı, kanat yükleme, 

menzil, maksimum irtifa, hız, dayanıklılık ve üretim maliyetleri gibi özellikler, 

farklı dron türlerini birbirinden ayıran ve yararlı sınıflandırma sistemleri sağlayan 

önemli tasarım parametreleridir. Ayrıca dronlar motor tiplerine göre de 

sınıflandırılabilir [64]. Örneğin İHA'lar genellikle yakıtlı motor, MHA'lar ise 

elektrik motoru kullanır. Dronlarda kullanılan tahrik sistemlerinin türleri 

modellerine göre farklılık arz etmektedir. Şekil 1. 2’de önerilen dron 

sınıflandırması, farklı dron modellerini konfigürasyonlarının bir fonksiyonu olarak 

göstermektedir. 

Şekil 1. 2'de verilen akış şeması, canlı kontrol edilebilir kuşlar veya böcekler ve 

uçan tahnit edilmiş kuşlar olarak tanımlanan mikro ve nano hava araçlarının 

biyomodellerini de dikkate almaktadır. Şekil 1. 2’de iki, üç, dört, beş, altı, sekiz, 

on ve on iki motorlu multi-rotorlu MHA'lar iki rotorlu dron, üç rotorlu dron, dört 

rotorlu dron, beş rotorlu dron, altı rotorlu dron, sekiz rotorlu dron, on rotorlu dron 

ve on iki rotorlu dron olarak adlandırılmaktadır [65], [66]. Döner kanatlı MHA'lar 

arasında dört rotorlu dronlar ve altı rotorlu dronlar en iyi bilinen dronlardır [67]. 

1.1.3 Multi-Rotorluların Yapısı, Kontrolü ve Kullanımı 

Multi-rotorlu dronlar, kaldırma kuvveti üretmek ve hareketi kontrol etmek için 

birden fazla rotor kullanan bir tür drondur ve sıklıkla "multi-rotorlu" veya "dron" 

terimleriyle eş anlamlı olarak kullanılır. Genellikle sabit kanatlı bıçaklara 

sahiptirler ve uçuş tutumunu düzenlemek için rotorların hızını değiştirirler. Bu, 

karmaşık motorlu bir bağlantı gerektiren geleneksel helikopterlerin aksine 

yapılmaktadır. Son yirmi yılda, multi-rotorlular, yapım ve bakım kolaylığı, düşük 
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maliyet, manevra kabiliyeti, yapının basitliği, kompaktlığı ve anlaşılabilir uçuş 

ilkesi gibi bazı avantajları nedeniyle akademik topluluktan, araştırmacılardan ve 

sanayicilerden özel ve artan bir ilgi görmüştür. Multi-rotorluların kompaktlığı, 

rotorların azaltılmış çapından kaynaklanmaktadır. Tek bir büyük rotor veya uzun 

bir kuyruk bulunmadığından, yakındaki engellere çarpma riski azalan dronlar, 

karmaşık ve dar ortamlar için daha uygundur. Araştırmacılar, multi-rotorlu 

araçların mekanik basitliği ve aerodinamik özelliklerinin, onları araştırmalarda 

daha çekici ve daha yaygın hale getirdiğini savunmaktadırlar. 

1.1.3.1 Multi-Rotorluların Yapısal Mimarisi 

Multi-rotorlu dronların hepsi neredeyse aynı uçuş prensibine sahip olmakla 

birlikte, kollarının konumu ve boyutları ve rotor sayıları bakımından 

aralarında farklar bulunmaktadır. Multi-rotorluların tümü, bir dört rotorlunun 

temel yapılandırmasından ( bkz. Şekil 1. 3) hareketle tasarlanabilir. Bu 

yapılandırma, belirli yapısal işlemleri gerçekleştirerek diğer multi-rotorlu 

tiplerini elde etmek için bir referans olarak kullanılır. 

Bu çalışmada, çift sayıda (2𝑁𝑟 ≥ 4, 𝑁𝑟 ∈  ℕ) rotoru olan multi-rotorlular dikkate 

alınmaktadır. Şekil 1. 3'te gösterildiği gibi, simetri sağlamak amacıyla her bir rotor 

çifti hücrenin iki zıt tarafına yerleştirilmiştir ve rotorların dönme eksenleri 𝑏𝑧 

eksenine paraleldir. Dört rotorlu dron tasarımlarının çoğu için iki farklı 

konfigürasyon bulunmaktadır: "+" ve "X" konfigürasyonları (bkz. Ek A.1). Genel 

olarak, Dört rotorlu dronun "X" konfigürasyonu, "+"ye göre daha fazla stabilite ve 

manevra kabiliyeti ile birlikte engelsiz kamera görüşü nedeniyle de havadan 

Şekil 1. 3  Dört rotorlu (Quadcopter) dronun ana yapılandırması  
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fotoğrafçılık alanında popüler bir seçimdir, ancak "+" konfigürasyonu daha 

akrobatik bir yapıya sahiptir.  

İki rotorun saat yönünde döndüğü ve diğer ikisinin saat yönünün tersine döndüğü 

iki çift rotor (pervane) (𝑁𝑟 = 2) vardır. Dört rotorun hızı değiştirilerek, dört 

rotorlunun altı serbestlik derecesiyle (DOF) farklı hareketler (yuvarlanma, 

yunuslama, sapma ve irtifa) üretilir. İrtifa hareketi, tüm pervanelerde eşit hız (itki) 

uygulanarak gerçekleştirilir. Yunuslama hareketi, arka rotorların hızını artırırken 

(azaltırken) ön rotorların hızını azaltarak (artırarak) elde edilir. Yuvarlanma 

hareketi benzer şekilde yan rotorlar kullanılarak elde edilir. Sapma hareketi, 

aracın karşı taraflarındaki rotorların hızının artırılması (azaltılması) ile sağlanır. 

Hareketin hızı her bir rotor çifti tarafından üretilen sürükleme kuvvetlerine 

bağlıdır. Bu aracın hareketinin ayrıntıları daha sonra modelleme bölümünde 

verilecektir.  

❖ 𝒃𝒛 Ekseni Etrafında Döndürme 

Şekil 1. 3'te gösterilen ana konfigürasyonu 𝑏𝑧 ekseni etrafında 
𝜋

4
 açısıyla 

döndürerek, bir kolun uzunlamasına navigasyon yönünde uzandığı +4 şeklinde 

dört rotorlu dron adı verilen başka bir konfigürasyon elde ediyoruz. Bu işlemin 

sonucu Şekil 1. 4(a)'da gösterilmektedir. Birkaç başarılı araştırma platformu, Şekil 

1. 5'te gösterildiği gibi bu dört rotor konfigürasyonunu kullanır. 

❖ Karakteristik Açıların Varyasyonu 

Yeni yapılandırmalar elde etmek için 𝑙𝑖|𝑖 = 1,… . ,2𝑁𝑟 karakteristik açıları 

değiştirilmiştir. Şekil 1. 4'te H4 şeklinde bir dört rotorlu dron gösterilmektedir. Bu 

dron hava fotoğrafçılığı gibi uygulamalar için bazı avantajlar sunar ve ekipman ve 

pil yerleştirmek için daha fazla alan sağlar. Ayrıca, bu araç bazı durumlarda dört 

rotorlunun önünü gelen rüzgarı karşılamaya zorlayan sapma kontrolü gerektiren 

dikdörtgen mekanik tasarımı nedeniyle farklı uçuş özelliklerine sahiptir. 
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❖ Koaksiyel Rotorlar 

Şekil 1. 4'te gösterilen ana dört rotorlu konfigürasyonuna, her bir rotor için aynı 

dönme ekseni üzerinde ters yönde dönen bir rotor eklenir. Bu modifikasyondan, 

Şekil 1. 4 (d)'de gösterildiği gibi X8 koaksiyel oktorotor (sekiz rotorlu) adı verilen 

bir oktorotor elde edilir. Bu konfigürasyon, en yaygın konfigürasyonlar arasında 

yüksek itki/ağırlık oranına ve büyük yük kapasitesine sahiptir. Bu konfigürasyon, 

aktüatör arızası durumunda güvenliği artırmakla birlikte, durum kontrol 

performansında önemli bir düşüşe yol açacaktır. Uçuş koşullarına bağlı olarak, 

araç manuel olarak veya bir acil durum kontrol atama rutini ile yine de güvenli 

bir şekilde inebilir. Üst ve alt rotorlar farklı itki ve sürükleme momentleri 

sağladığından, kontrolü optimize etmek biraz daha zor olabilir. Şekil 1. 5'deki 

örneğe benzer birçok platform mevcuttur. 

Şekil 1. 4 Uygulanan yapısal işlemler 
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❖ Kol Uzunluğu Varyasyonu 

𝑙𝑖|𝑖 = 1,… . ,2𝑁𝑟 kollarının uzunluğunu değiştirerek, multi-rotorluların yeni 

yapılandırmaları elde edilebilir. Şekil 1. 4 (c)'de gösterildiği gibi, simetri 

nedenleriyle uzunluklar keyfi olarak değiştirilemez. Bu konfigürasyon V4 şeklinde 

dört rotorlu olarak adlandırılır. Bu konfigürasyonun amacı, gövde sürtünmesini 

azaltmaktır. Ayrıca daha geniş bir görüş alanı sağlar. Ancak bu, öncekinden biraz 

daha karmaşık bir yapıdır. Bu teknik düzeltmenin dezavantajı, multi-rotorlunun 

yukarı itki potansiyelini azaltması, asimetrik tasarımın ağırlık merkezi (CoG) 

dengelemesini biraz daha zor hale getirmesi ve aracın H4 dört rotorluda olduğu 

gibi farklı yönlerden gelen rüzgara farklı tepki vermesidir. Kol uzunluğu 

varyasyonu, H6 şekilli altı rotorlu ve kare şekilli sekiz rotorlu gibi eğik rotorlara 

ihtiyaç duymadan aşağıdaki ana konfigürasyonlar (altı rotorlular veya sekiz 

rotorlular) için uygulanır (bkz. Şekil 1. 4 (g) ve Şekil 1. 4 (j)). 

❖ Rotor Sayısının Etkisi  

Dört rotorlu dronun ana yapılandırmasında 𝑁𝑟 çiftlerinin sayısını artırarak, Şekil 

1. 4 (e)'de gösterilen bir altı rotorlunun ana yapılandırması elde edilir. Bu araçlar 

tipik olarak dört rotorlu dron yeterince güçlü olmadığında veya pahalı donanım 

nedeniyle sınırlı yedeklilik gerektiğinde kullanılır [68]. Çoklu rotorun (Multi-

rotorlunun) toplam kütlesi ve eylemsizliği, ilave kollar ve rotorlar nedeniyle 

artacak ve bu da sistemin kararlılığını ve taşıma kapasitesini artıracaktır.  

Şekil 1. 5 Popüler multi-rotorlu platformlar 
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Ancak, aracın çevikliği sınırlanacaktır. Rüzgarın çarpacağı kol sayısının artması 

nedeniyle sürtünme katsayısı da artacaktır. Bununla birlikte, toplam sürtünmenin 

ne kadar artacağını analitik olarak ve tam olarak belirlemek zordur. Bu 

konfigürasyon popüler platformlar arasında yer almaktadır (bkz. Şekil 1. 5(d)). 

Aynı işlemi altı rotorlu üzerinde uygulayarak, sekiz rotorlunun ana 

konfigürasyonunu elde ederiz (bkz. Şekil 1. 4 (h) ve Şekil 1. 5 (h)). 

1.1.3.2 Popüler Dört Rotorlu Platformları 

Farklı multi-rotorlu türlerini inceledikten sonra, düşük maliyetli dört rotorlu 

platformlara geçiyoruz. Hızlı bir çözüm olarak, araştırma amacıyla çeşitli başarılı 

ticari dört rotorlular tasarlanmıştır. Bu nedenle, bu bölümde popüler, iyi bilinen 

platformlar kısaca açıklanmış ve Şekil 1. 6'da gösterilmiştir. Lozan Teknik 

Üniversitesi’nde, 2004-2007 arasında OS4 adında bir dört rotorlu araç 

tasarlanmıştır [69]–[71]. OS4 (bkz. Şekil 1. 6 (a)), Samir Bouabdallah'ın doktora 

tezi sırasında yazılmış birkaç makale ile belgelenen bir araştırma projesidir. Bu 

çalışmada, istenen toplam ağırlıktan, motorlar tarafından üretilen itki gücünden 

ve pil kapasitesinden gelen bilgileri kullanarak bir dört rotorlu tasarlama 

metodolojisi sunulmuştur. Bu proje, yalnızca dört rotorluları kapalı alanda, 

kontrollü bir ortamda ve düşük hızlarda kontrol etmeye odaklanmaktadır. Bu, 

model düzeyinde aerodinamik etkilerin ihmal edilmesine izin verir. Zürih Federal 

Teknoloji Enstitüsü'nde Raffaello D'Andrea liderliğindeki bir ekip Flying Machine 

Arena adlı bir proje üzerinde çalışmıştır [72]. Bu proje, minyatür dron deneyleri 

için ekipman ve test odası açısından bir referans niteliği taşıyor. Bunlar, Ascending 

Technologies şirketi tarafından tasarlanan Hummingbird tipi ticari dört rotorluları 

kullanır (bkz. Şekil 1. 6 (b)). Bu tür bir kurulum, açıklıklardan geçmek, müzikle 

koordineli işbirlikçi uçuş, dönüş yapmak, iki dört rotorlu arasında bir ping pong 

topunu taşımak ve dört rotorluya takılan ters sarkacın dengelenmesi gibi karmaşık 

ve zorlu görevleri içeren birkaç projenin geliştirilmesine olanak sağlamıştır. 

Araştırma projelerinin her biri, modern doğrusal olmayan kontrolörler kullanır. 

Pennsylvania Üniversitesi'ndeki GRAPS laboratuvarının Mikro Otonom Sistem 

Teknolojileri (MAST) projesinin yaklaşımı, Flying Machine Arena projesine 
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benzer. Gerçekten de, dört rotorlu dronun konumunu elde etmek için aynı tür 

ekipman, yani Hummingbird tipi dört rotorlu dronları ve Vicon kameralarını 

kullanırlar. M.Vijay Kumar tarafından yönetilen MAST, gerçekleştirilebilir 

saldırgan yörüngelerin oluşturulmasında ve aynı zamanda multi-rotorlu dronu 

işbirliğinde uzmanlaşmıştır [73]–[75]. Çalışmaları, birkaç dört rotorlunun bir 

orkestrada çalmanın yanı sıra kol uçuşu, engellerden geçiş gibi karmaşık görevleri 

bir ekip olarak gerçekleştirdiği çok sayıda yayın ve videonun konusu olmuştur. 

Görevi yerine getirmek için tasarlanan kontrolör, diferansiyel geometri tabanlı bir 

kontrolördür. 

Stanford Üniversitesi'nde M. Hoffmann tarafından yönetilen bir projede, havada 

asılı durmaktan daha geniş bir uçuş içinde bir dört rotorluyu açık havada analiz 

etmeyi ve kontrol etmeyi amaçlayan, çoklu ajan kontrolü için otonom bir 

rotorcraft test yatağı olarak bir STARMAC dört rotorlu tasarlanmıştır (bkz. Şekil 

1. 6 (b)). M.Hoffmann'ın ekibi, çok sayıda sensör taşıyabilen çok esnek bir çok 

etmenli prototip üretmiştir. Özellikle Differential Global Positioning System 

(DGPS) ile donatılmış olan bu dört rotorlu dron, projede konum kontrolü ile 

yörünge oluşturma ve izleme deneyleri yapılmasına izin vermiştir [76], [77].  

Draganflyer Innovations şirketi, Draganflyer X4 dörtlü helikopterini önermiştir  

(Şekil 1. 6 (d)) [78]. Yerleşik bir kamera ve ilgili yazılım (Dragan View) ile 

sağlanır. Sensör verilerini kullanarak, yerleşik gelişmiş stabilizasyon yazılımı 

(Steady Flight), uçuş kontrollerini otomatik olarak ayarlayabilir ve araç dengesini 

koruyabilir. Bu platform, Compiègne Üniversitesi [79], Madrid Üniversitesi [80], 

Wollongong Üniversitesi [77], gibi birçok üniversite tarafından kullanılmaktadır. 

Fransız şirketi Parrot, yakın zamanda multi-rotorlu dünyasına adım atmıştır. 

AR.Drone (bkz. Şekil 1. 6 (f)) 2010'dan beri üretilmektedir. Alt ve ön kameralarla 

donatılmıştır ve gerçek zamanlı görüntüleri Wi-Fi aracılığıyla kontrol istasyonuna 

gönderir. Bir grafik kullanıcı ara yüzü uygulaması aracılığıyla uzaktan kontrol 

edilebilir.  
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AR.Drone artık bir araştırma ve deney platformu olarak yaygın şekilde 

kullanılmaktadır. Üzerinde kontrol ve görüntü araştırmasının yapılabileceği bir 

sınama ortamı teşkil eder. Ayrıca, halk tarafından satın alınabilecek ucuz bir dört 

rotorludur.  

DJI Innovation, MikroKopter, TSH Gaui Corporation gibi diğer şirketler de kontrol 

sisteminin halka açık olmadığı durumlarda ticari kullanım için multikopterler ve 

oto pilot sistemleri üretmektedir. Birçok araştırma grubu ve üniversite, belirli 

amaçlar için kendi dört rotorlularını tasarlamış ve üretmiştir. Avustralya Ulusal 

Üniversitesi, 2002'den itibaren X4-flyer inşa etmiştir ve daha sonra Mark II'ye 

yükseltmiştir  (bkz. Şekil 1. 6 (e)) [74]. CEA X4-flyer, rotor başına dört kanatlı 

başka bir küçük dört rotorludur  (bkz. Şekil 1. 6, Şekil 1. 6(c)) [81]. 

1.1.3.3 Multi-rotorluların Uygulamaları ve Kullanım Alanları 

Multi-rotorlular çok çeşitli sivil ve askeri görevlerde kullanılmaktadır. Zorlu 

ortamlarda iç ve dış mekanlarda görev yapabilirler; genellikle gözetleme, 

inceleme, haritalama, arama-kurtarma için kullanılırlar. Multi-rotorlular her 

geçen gün dünya çapındaki araştırmacıların dikkatini çeken daha gelişmiş ve zorlu 

uygulamalarda yer almaktadır [82]. Eschmann, yüksek çözünürlüklü bir dijital 

kamera ile inceleme ve gözetleme amacıyla binaları taramak için 4Y sekiz rotorlu 

Şekil 1. 6 İyi bilinen dört rotorlu platformlar 
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kullanımını bildirmektedir [83]. Ayrıca elektrik hatları, gaz boru hatları veya 

demiryolları gibi lineer ağların denetimi için de kullanılırlar [84]. Tehlikeli 

görevlerde insan müdahalesini azaltmak için kapalı bir endüstriyel ortamda 

gözetim görevlerini yerine getirebilen bir dört rotorlu sunulmaktadır [85]. 

Gözetim işlemi, Bouzid'in araştırmasında gösterildiği gibi birçok sistem için 

kullanılabilir [86]. Bilinmeyen ortamları haritalayan ve araştıran görme tabanlı 

otonom bir multi-rotorlu sistemi açıklanmıştır [87]. Ancak, bu tür araçlar için 

düşünülebilecek uygulama sayısı ve birçok endüstriyel paydaşın ilgisi, bu 

düzenlemelerin gelecekte daha esnek hale getirilmesi için umut vermektedir. Bu 

uygulamalar hem sivil hem de askeri alanda yer almaktadır. Multi-rotorlular, 

iletişim rölesi [88], teslimat [86], yangınla mücadele [89], sürekli gözetim 

operasyonları [90], yangın algılama [91], tarım ve ormancılık [92] gibi 

uygulamalarda da yer alır. Aşağıda multi-rotorluların bazı sivil uygulamaları 

açıklanacaktır. 

❖ Teslimat ve Nakliyede Kullanım Alanı 

Dünya çapında Almanya'daki DHL, Amerika Birleşik Devletleri'ndeki Google ve 

Amazon gibi birçok şirket, malların veya paketlerin hızlı teslimatı için multi-

rotorluları kullanmaktadır, (bkz. Şekil 1. 7(a, d)) [93]. Bu taşıma uygulamaları, 

bireysel veya ortak taşıma olarak ikiye ayrılabilir. Bu uygulama, araç sağlamlığı, 

yük kapasitesi, uçuş dayanıklılığı, zekâ, yol tutuşu ve kavrama yeteneği gibi birçok 

zorluğu beraberinde getirmektedir. Ayrıca, bu araçlar acil bir durumda tıbbi 

malzeme teslimi için de kullanılabilir (bkz. Şekil 1. 7 (b, c)). Multi-rotorlunun bir 

doğrulama sistemi ile donatıldığı bu operasyon, teslimat yerine ulaşmak için GPS 

koordinatlarına dayanmaktadır. Şekil 1. 7, multi-rotorlu teslimatın bazı 

örneklerini göstermektedir. 
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❖ Kablosuz Kapsama Alanının Etkisi 

Multi-rotorlular, kablosuz bilgi aktarımı için uçan erişim noktaları olarak 

kullanılabilir, (bkz. Şekil 1. 8) [94]. Dağlar veya binalar gibi engeller nedeniyle 

yetersiz şekilde kapsanan izole alanları daha iyi kapsamak için hücresel ağ ile 

işbirliği yapabilirler. Multi-rotorlular, bir felaket nedeniyle arıza veya hasar 

durumunda, iletişim ağının yer baz istasyonlarının yerini almak için röle 

düğümleri olarak konuşlandırılabilir. Bu, sırasıyla dış ve iç ortamlar için Şekil 1. 

8'da gösterildiği gibi SAR işlemlerinde yardımcı olur. Kablosuz multi-rotorlu 

kapsamasına ilişkin diğer çalışmalar bulunabilir [62], [94]. 

Şekil 1. 7 Multi-rotorlu teslimat örnekleri 

Şekil 1. 8 Kablosuz kapsama alanı 

(a) (b) 
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❖ Tarımda Kullanım Alanı ve Avantajları 

Multi-rotorlular gelişmiş sensörlerle donatılmıştır, bu teknoloji çiftçilere verimi 

artırmak ve mahsul hasarını azaltmak için uygun maliyetli bir yöntem sunar [68]. 

Ek olarak, çiftçiler ekili alanları izlemek, örneğin ekin sağlığını kontrol etmek veya 

ek sulamanın nerede gerekli olduğunu belirlemek için insansız hava araçları 

gönderebilir. Multi-rotorlular, görsel verilere dayalı olarak bitkiler üzerindeki 

hastalıkları yüksek hassasiyetle tespit edebilir ve kesin miktarlarda madde 

püskürtebilir. Multi-rotorlular, sensörler ve kameralar dahil olmak üzere farklı 

kaynaklardan gerçek zamanlı hava verileri sağlama konusunda benzersiz bir 

yeteneğe sahiptir (bkz. Şekil 1. 9). 

Şekil 1. 9 Tarımda multi-rotorluların müdahalesi 

(a) (b) 

Şekil 1. 10 Multi-rotorlu ile trafik izleme 
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❖ Denetim ve Gözetim Amaçlı Kullanım Alanları 

• Trafik gözlem 

Multi-rotorlular trafik izlemede önemli bir rol oynar (bkz. Şekil 1. 10). Yol ve trafik 

koşulları hakkında sürekli olarak gerçek zamanlı veriler toplar ve bilgileri izleme 

merkezine iletirler. Multi-rotorlular ekonomiktir ve büyük kesintisiz yol 

bölümlerini izleyebilir veya belirli bir yol bölümüne odaklanabilir. Multi-

rotorluların geleneksel yol gözetleme yöntemlerine (radar sensörleri, sabit 

gözetleme video kameraları) göre esneklik, sabit menzil yerine uzun menzil, 

olayları tespit etmede hız ve doğruluk gibi birçok avantajı vardır. Ayrıca trafiği 

tahmin etmede de etkili olabilirler [95]. Guido vd. araç takip metodolojilerinde 

insansız hava araçları kullanmaktadır [96]. Toplanan verileri kaydedip işleyerek 

trafik yönetiminde multi-rotorluların kullanımının faydasının altını çizilmektedir 

[95], [96] . J. Leitloff vd. makalelerinde, afetler veya kitlesel olaylar durumunda 

trafik gözetimi için bir çözüm olarak multi-rotorlu sistemleri önermektedirler 

[97]. Bu bağlamda, bir multi-rotorlu üzerine çevrimiçi trafik hakkında bilgi 

edinmek, değerlendirmek ve paylaşmak için cihazlar kurmaktadır [98]. 

• Altyapı Denetimi ve Gözetimi 

Büyük binalar ve otoyollar gibi büyük ölçekli altyapıların inşası, çok sayıda çalışan 

ve geniş bir çalışma alanında konuşlandırılmış makineler gerektirir. Multi-

rotorlular, yöneticileri projenin ilerleme durumu hakkında bilgilendirmek ve iş 

sahasına erişmeye gerek kalmadan görevleri kontrol etmek için operasyonların 

izlenmesine yardımcı olabilir. AT&T (Amerikan Telefon ve Telgraf), insansız hava 

araçları kullanarak 65.000'den fazla baz istasyonunun otomatik denetimini 

gerçekleştirmektedir [99]. Hattaki sistem arızalarını tespit etmek için etkin derin 

öğrenme algoritmaları uygulanmaktadır. Endüstriyel multi-rotorlu internet 

kullanarak akıllı şebeke güç hattı izleme  incelenmiştir [100]. J. I. Larrauri 

makalelerinde, güç hatlarını, trafo merkezlerini ve transformatörleri denetlemek 

için bir yöntemi tartışmışlardır [101]. Bu bağlamda multi-rotorlu, kaydedilen 

görüntüleri işleyerek güç hatlarının zayıf iletkenliğini tespit etmek için kızılötesi 
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(IR) kameralarla donatılmıştır (bkz. Şekil 1. 11(a)). Bu yaklaşım aynı zamanda, 

hatların yakınındaki binaları ve bitki örtüsünü doğru bir şekilde tanımlamayı 

amaçlamaktadır. Fotovoltaik güneş panelleri üzerindeki toz birikimini tahmin 

etmek için (bkz. Şekil 1. 11 (b)), Màrquez ve Segovia makalelerinde bir multi-

rotorluyu radyometrik sensör ve termografik kamera ile donatmıştır [102].  

Tozun neden olduğu enerji üretim kaybının bir yılda %15'e kadar çıkabilmesi 

nedeniyle bu uygulama önemli görünmektedir [103]. F.Mohamadi makalelerinde, 

multi-rotorlu tabanlı havadan görüntü ve görüntü işleme kullanan bir rüzgar 

türbini kanadı yüzey çatlağı tespit sistemi önermektedir [104]. Aşağıda verilen 

örnekler yakın zamanda yapılan bir deneysel çalışmaya dayanmaktadır. 

S.Sankarasrinivasan araştırmasında, gaz ve petrol boru hatlarının denetimiyle 

ilgilenmişlerdir [105]. Multi-rotorlular, tehlikeli veya erişimi zor alanlarda gaz 

sızıntılarını tespit etmeyi mümkün kılan yerleşik sensörlere dayalı olarak bağımsız 

bir şekilde uzaktan algılama, görsel ve termal denetimler gerçekleştirir. Altyapı 

denetimi ve izleme ile ilgili literatür, örnekler ve vaka incelemeleri açısından 

zengindir [105]. 

Şekil 1. 11 Altyapıların multi-rotorlu ile denetimi ve gözetimi 

(a) (b) 

(c) 
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• Çevresel İzleme 

Dünyanın dört bir yanındaki hükümetler, çevresel değişiklikler ve etkileri 

hakkında sürekli olarak güncel bilgi ve veri arayışındadır. Bu kapsamda 

volkanların tepesinde, dağlarda, nehirlerde, denizlerde ve hatta atmosferde 

periyodik ölçümler yapılmaktadır [106]. Multi-rotorlular dinamik özellikleri 

sayesinde numune almak için etkili bir araç olarak kullanılmaktadır. Sivil savunma 

kurumları, su kaynaklarını sel öncesi, sırası ve sonrasında doğru bir şekilde 

izleyerek hasar kontrol planı hazırlayabilir. Ayrıca, yanardağlar üzerinde birden 

fazla multi-rotorlu konuşlandırarak, bir yanardağın durumunu güvenli bir şekilde 

tahmin etmek için çevrimiçi ölçümler yapmak mümkün olacaktır (Şekil 1. 12(a)). 

Kirlilik izleme, özel sensörlerle donatılmış multi-rotorlular tarafından 

gerçekleştirilebilir, bu da CO, CO2, SO2 ve NO2 (Şekil 1. 12(b)) gibi kirletici 

gazların yayılımını gerçek zamanlı olarak ölçmeyi mümkün kılar. Multi-rotorlu 

tabanlı çevresel izleme ile ilgili diğer örnekler ve vaka çalışmaları bulunabilir [97], 

[107]–[110]. 

1.1.3.4 Güdüm, Navigasyon ve Kontrol 

Son 20 yılda, multi-rotorluların güdümü, navigasyonu ve kontrolüne (GNC) 

odaklanan araştırma çalışmaları sonucunda çeşitli teknikler ve yöntemler 

geliştirilmiştir. Bazı araştırmacılar farklı GNC sistemlerine ve alt kümelerine 

bakmaya çalışmışlardır [68]. 

Şekil 1. 12 Bir multi-rotorlu ile çevrenin gözetlenmesi 

(a) (b) 
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Ek olarak, F. Kendoul, yakın zamanda hazırladığı kapsamlı araştırma raporunda, 

multi-rotorluların otonom yeteneklerini artırmak için GNC sistemlerine genel bir 

bakış sunmuştur [111]. Aşağıda, GNC sisteminin farklı bölümleri sunulmaktadır. 

Multi-rotorlu araçların ana mimarisinin yer aldığı Şekil 1. 13’te de görüldüğü gibi, 

GNC güdüm modülü, navigasyon modülü ve kontrol modülü olmak üzere üç temel 

bölümden oluşur [68]. Referans yörüngelerini oluşturabilmek için güdüm sistemi, 

navigasyon sisteminin sağladığı sistem durum sinyallerini kullanır. Kontrol 

modülü ise multi-rotorlunun durum değişkenlerini ve referans yörüngelerini 

dikkate alarak ürettiği uygun kontrol sinyallerini rotorlara gönderir.  

Multi-rotorun davranışı,  navigasyon ve güdüm modüllerinin ürettiği çıktıları 

ölçen sensörlerin analizine dayanmaktadır.  

❖ Güdüm Sistemi 

Güdüm sistemi, bir multi-rotorlunun atanan görevleri yerine getirmesinde veya 

hedeflere ulaşmasında planlama ve karar verme işlevlerini gördüğü için, multi-

rotorlunun "sürücüsü" olarak tanımlanabilir. Multi-rotorlularda güdüm sistemi, bir 
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Şekil 1. 13 Multi-rotorlu araç mimarisi ve GNC modülleri 
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insan pilot ve operatörün bilişsel süreçlerini değiştirme rolü oynar.  Bunu yaparken 

girdi olarak navigasyon sisteminden gelen sinyalleri kullanır. Ardından uygun 

kararları verip uygun manevraları seçerek karşılık gelen istenen açılar, konumlar, 

hızlar cinsinden referans yörüngeleri oluşturur.  Bu yörüngeler, multi-rotorun 

istenen konfigürasyonunun elde edilebilmesi için uçuş kontrol sistemine 

yönlendirilmektedir. Görevler; yörünge üretimi, yörünge planlaması, görev 

planlaması, üst düzey akıl yürütme ve karar verme dahil olmak üzere çeşitli 

özerklik artırıcı işlevler içerir. 

Güdüm sistemi genel olarak aşağıdaki ana görevleri yerine getirir: 

• Görev planlaması: Görev planlaması, bir insan pilot ya da merkezi veya 

dağıtık bir gömülü yazılım sistemi tarafından uçuş yollarının, rota 

koordinasyonunun, taktik hedeflerin ve araç için zamanlamanın önceden 

veya gerçek zamanlı olarak oluşturulması sürecidir. Ayrıca uçuş modlarını 

(görme tabanlı uçuş, GPS tabanlı uçuş, hedef izleme modu, iniş, havada 

tutunarak uçuş, yörünge izleme vb.) yönetme rolüne sahiptir. Bu farklı 

modlar ya GCS “Yer Kontrol İstasyonu” ara yüzü aracılığıyla insan pilot 

tarafından ya da güvenlik amaçlı ek özellikler içeren arıza emniyet sistemi 

tarafından seçilir: öngörülemeyen bir olay durumunda veya belirsiz bir 

durum karşısında acil iniş, uçaktaki enerji büyük ölçüde yeterli değilse eve 

dönüş. Her uçuş modunun, hataların ve risklerin en aza indirilmesi için 

sağlanması gereken ön koşulları bulunmaktadır; bu koşulların yerine 

getirilmemesi durumunda görev reddedilecektir. 

• Yörünge oluşturma: Yörünge oluşturma, uçuş kontrol sistemi için zaman 

parametreli referans yörüngelerin hesaplanması sürecine dayanır. Bu 

süreçte araç dinamikleri, fiziksel kısıtlamalar (maksimum hız ve ivme gibi), 

uçuş modu ve yörünge stabiliazyonu ile optimallik gibi faktörler göz 

önünde bulundurulur. Referans yörüngeler önceden programlanıp 

yüklenebileceği gibi gerçek zamanlı olarak da oluşturulabilir. Referans 

yörüngeler önceden programlanıp yüklenebileceği gibi gerçek zamanlı 

olarak da oluşturulabilir. 
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• Rota Planlama: Rota planlama sürecinde, birikmiş navigasyon verileri ve 

önsel bilgiler kullanılarak aracın bir hedef pozisyonuna/ konfigürasyonuna 

veya varış noktasına ulaşması için en iyi, en güvenli yolun bulunması ve 

belirli bir görevi yerine getirmesi amaçlanır. 

❖ Navigasyon sistemi 

Daha yüksek düzeyde özerkliğe sahip bir multi-rotorlu tasarlamak; algılama, 

durum tahmini, çevre algılaması ve durumsal farkındalık için uygun bir 

navigasyon sistemi gerektirir. Araç ve çevresinin durumları hakkında veri elde 

etme, verileri analiz etme ve bilgi çıkarma süreci olarak tanımlanabilir. Bu bilgi 

daha sonra uçuş kontrolörü tarafından hareket kontrolü için ve güdüm sistemi 

tarafından görevi yerine getirmek için kullanılır.   Bir navigasyon sisteminin genel 

yapısı aşağıa gösterilmiştir. 

• İvmeölçer ve jiroskoptan oluşan Ataletsel Ölçüm Birimi (IMU), aracın 

ivmesini ve dönme hızını ölçen bir ünitedir. 

• Yönelim ve Yön Referans Sistemi (AHRS): İvme ve açısal hız ile ilgili ham 

bilgilere ek olarak durum (yuvarlanma ve eğim) ve yön tahminleri 

sağlamak üzere tasarlanan AHRS jiroskoplar, ivmeölçerler ve 

manyetometreler içerir. 

• GPS destekli AHRS, GPS/ Ataletsel Navigasyon Sistemi (INS): INS, saf bir 

sistemin (AHRS veya INS) birikmiş hatasını düzeltmekten ve eksiksiz 

navigasyon çözümü (konum, hız, durum ve yön) sağlamaktan sorumlu 

 

 

AHRS:Yönelim ve Yön Referans Sistemi 

INS: Ataletsel Navigasyon Sistemi 

IMU: Atalet Ölçüm Birimi 

Şekil 1. 14 Atalet sistemlerinin kategorileri 
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birimdir (AHRS ve GPS, GPS ve INS). Ayrıca belirli görevler için 

(haritalama, konum belirleme vb.) veya sisteme belirli bir özerklik 

sağlamak için gerekli olan optik akış, görsel kilometre sayacı gibi ek 

sensörler kullanan gelişmiş navigasyon sistemleridir. 

❖ Uçuş kontrol sistemi 

Uçuş kontrol sisteminin görevi, aracın stabilize edilmesi, dahili ve harici 

bozucuların telafi edilmesi, istenen yörüngenin takip edilmesi veya belirli bir 

navigasyon görevinin yerine getirilmesi için gerekli momentlerin ve kuvvetlerin 

üretilmesidir. Multi-rotorlu dinamiğinin dikkate değer özelliklerinden dolayı (çok 

değişkenli, yüksek düzeyde bağlaşık, hiyerarşik ve eksik tahrikli, doğrusal 

olmayan sistem), PID kontrolü, kayan kipli kontrol, geri adımlama, bulanık mantık 

gibi çok sayıda geleneksel ve gelişmiş kontrol stratejisi önerilmiştir. Aslında, uçuş 

kontrolü alanı oldukça etkin sonuç üretebilen durumdadır ve bir çeşitli çözüm 

sunabilmektedir. Multi-rotorluları kontrol etmeyi ve bu tür bir sistem için yörünge 

izleme problemini çözmeyi amaçlayan farklı kontrol tekniklerini açıklayan geniş 

bir literatür vardır.  

VTOL araçlarına uygulanan bazı kontrol tekniklerini karşılaştırarak her yaklaşımın 

faydalarını tartışan çalışmalar bulunmaktadır [29], [112], [113]. Aşağıdaki 

bölümde farklı uçuş modları ayrıntılı olarak anlatılacaktır. 

▪ Uçuş modları: 

Multi-rotorluda altı hareket serbestlik derecesi (üç öteleme 𝜒 (𝑥, 𝑦, 𝑧) ve üç dönüş 

휂 (𝛷, 𝛩,𝛹)) ve toplam itki kuvveti 𝑢m ve torklar (𝑢𝛷, 𝑢𝛩 , 𝑢𝛹) olmak üzere dört giriş 

vardır. Mevcut altı serbestlik derecesi arasından yalnızca dört tanesi çıkış olarak 

seçilir. Multi-rotorluların uçuş ilkesi gereğince, (𝑥, 𝛩) ve (𝑦, 𝛷) çiftleri bağımsız 

çıkış olarak kabul edilmez. Diğer bir deyişle, (𝑥, 𝛩)  ⇒ (𝑥𝑑 , 𝛩𝑑) veya (𝑦, 𝛷)

⇒ (𝑦𝑑, 𝛷𝑑) kontrol türleri yasaklanmıştır ve arzu edilmez. Durum kümesine bağlı 

olarak, aşağıdaki olası kombinasyonlar ayırt edilebilir: 
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(𝑥, 𝑧, 𝛷,𝛹) : boyuna hareket, (𝑦, 𝑧, 𝛩,𝛹) : yanal hareket, (𝑧, 𝛷, 𝛩,𝛹) : uzaktan veya 

radyo kontrollü mod (insan yardımı gerektirir), (𝑥, 𝑦, 𝑧, 𝛹) : multi-rotorlu otonom. 

Buradaki zorluk, görevi gerçekleştirmek için aracın üç eksen etrafında dönebildiği 

ve uzayda (x, y, z) belirli bir konfigürasyona ulaşabileceği son durumla 

ilgilenmektir.  

Aşağıda bazı temel uçuş kontrol modlarını sunuyoruz [68]. 

• Havada asılı kalma uçuş kontrolü: Belirli bir sapma açısını veya hızını 

koruyarak aracı istenilen irtifada sabit tutmayı amaçlayan en temel 

manevradır. Çoğu dinamik model, havada asılı kalma uçuş koşullarının 

varsayılmasıyla veya yaklaşık olarak havada asılı kalma uçuşu sağlamak 

için yavaşça hızlanarak elde edilir. 

• Sapma veya yön kontrolü: Sapma dinamikleri, asılı uçuş sırasında 

tamamen ayrılırken, öteleme uçuşunda, rotadaki bir değişiklik, yanal-

boylamsal dinamikleri doğrudan etkiler. 

• Yönelim veya yön kontrolü: Bu uçuş kontrol modu, multi-rotorlunun 

güdüm alt sisteminin (yunuslama, yuvarlanma ve sapma) stabilize 

edilmesini sağlar. 

• İrtifa kontrolü: İrtifa kontrolü, dronun uçuş sırasında referans yükseklik 

değerine ulaşmasını sağlamak için kullanılan bir yöntemdir. Bu amaçla 

rotorların hızı aynı anda değiştirilebilir. İrtifa kontrolü genellikle irtifa 

yönelim dinamikleri ile bağlantılıdır. 

• Konum kontrolü: Konum kontrolü, multi-rotorluyu uzayda belirli bir 

noktaya getirmeyi amaçlar. İstenen bir yörüngeyi takip etmek için önceki 

tüm kontrollerin bir kombinasyonu kullanılabilir. Bu kontrol iki döngü 

kullanılarak gerçekleştirilebilir. Dış döngü, istenen konumu dikkate alarak 

gerekli yönlendirmeyi belirlerken, iç döngü gerekli kontrol girişlerini 

belirler. 

• Hız kontrolü: Multi-rotorlunun belirli bir hızı sağlaması gerektiğinde hız 

kontrolü dikkate alınır.  Bu kontrol, sabit kanatlı araçları kontrol etmek için 

yön kontrolü ile birlikte kullanılır. 
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1.1.3.5 Dört Rotorlu Dronların Kontrolü: Son Gelişmeler ve Teknik Yaklaşımlar 

Bu bölüm, multi-rotorlu uçuş kontrol tasarımı bağlamında doğrusal olmayan 

kontrol teknikleri üzerine kayda değer bir literatür sunmaktadır. Dron oto pilot 

sisteminde incelenen ve uygulanan doğrusal olmayan kontrol yöntemleri, sonraki 

paragraflarda belirtildiği gibi model öngörülü kontrol, kayan kipli kontrol, geri 

beslemeli doğrusallaştırma, geri adımlamalı kontrol ve diğer yöntemlerdir. 

Geleneksel doğrusal olmayan yaklaşımların yanı sıra, çoğu çalışma ağırlıklı olarak 

sunulan uyarlama ve gözleme dayalı yaklaşımları içermektedir. Bu yaklaşımlar, 

birleştirilmiş doğrusal olmayan dinamikler, parametrik belirsizlikler, giriş zaman 

gecikmesi sorunları, yakınsama oranları, optimal çalışma rejimi, kararlılık 

sorunları gibi konuların ele alınmasını sağlar. 

Genel olarak, multi-rotorluların yörünge takibini gerçekleştirmek için en yaygın 

yapılar, öteleme hareketlerini kontrol etmek için harici bir döngü ile birleştirilmiş 

dönüş alt sistemi için bir dahili kontrol döngüsü kullanılan basamaklı kontrol 

stratejileridir. Dört rotorlu için kontrol mimarilerine kısa bir genel bakış sunar 

[29]. Bu stratejiyi kullanan kontrol sistemleri mevcuttur [70]. Multi-rotorlu birkaç 

kontrol stratejisi test edilmiş olmasına rağmen, çoğu, altı serbestlik derecesi 

üzerindeki harici bozucuları, modellenmemiş dinamikleri ve modelin tümündeki 

parametrik belirsizliği hesaba katmaz [69], [79]. 

Ancak son yıllarda dört rotorlu dron için kontrol yasasını tasarlayan araştırmacılar 

bu etkileri de dikkate almaya başlamışlardır. Bu tür hava araçları için uçuş 

kontrolörleri tasarlarken üç önemli zorluk vardır [114], [115]. 

İlk olarak, araç dinamikleri çok girişli çok çıkışlı (MIMO) ve yüksek oranda 

nonlineer ve bağlaşıktır; ikincisi, dört rotorlu dron dinamikleri, parametrik 

belirsizlikler, modellenmemiş belirsizlikler ve harici bozucular dahil olmak üzere 

çeşitli belirsizlik kaynaklarını içerir; son olarak, kontrol sistemlerinde birden fazla 

zamanla değişen giriş durumu ve zaman gecikmesi vardır. 

Doğrusal olmayan ve bağlaşık dinamiğe sahip hava aracı sistemlerinin kontrol 

problemi üzerine yıllar boyunca birçok çalışma yapılmıştır. Dört rotorlu dronun 
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yörünge izleme performansını geliştirmek ve harici bozucuları telafi etmek 

amacıyla, yukarıda bahsedilen problemler için birçok dayanıklı doğrusal olmayan 

kontrol yaklaşımı geliştirilmiştir: pasiflik temelli bağlantı ve sönüm atama kontrol 

tekniği [116], kayan kipli geri adımlamalı kontrolör [117], [118], bozucu etki 

gözlemleyicili [119], sürekli kayan kipli kontrol stratejileri [120]– [123], bulanık 

algoritmalar ile kayan kip takibinin adaptif kontrolü [120], giriş doygunluğu ile 

dayanıklı adaptif kontrol [123], parametrelerin doğrusal olmayan varyasyonu ile 

dayanıklı gözlemci [122], adaptif kayan kip [124], model öngörülü kontrol [125], 

doğrusal olmayan adaptif kestirim teknikleri [126], dayanıklı doğrusal olmayan 

sonsuz PID kontrolörü [127], doğrusal olmayan sağlam adaptif hiyerarşik kayan 

kip kontrolü [128], LQR kontrol yöntemleri [129], PID tipi doğrusal olmayan 

kontrolör [130].  

Dört rotorlu dronları kontrol etmek için yeni bir adaptif kayan kipli bulanık 

kontrolör önerilmiştir [131]. Bu kontrolör, sistemin kararlılığını sağlamak 

amacıyla Lyapunov analizini kullanır. Bu kontrolörün optimum katsayıları ise 

bulanık mantık kullanılarak belirlenir. Dört rotorlu dronun yönelimini stabilize 

etmek ve istenen yörüngeyi takip etmesini sağlamak için integral geri adımlama 

ile kayan kipli kontrolü birleştiren yeni bir doğrusal olmayan kontrol stratejisi 

geliştirilmiştir [132]. Benzer şekilde, bir dört rotorlu dronun yönelimini stabilize 

etmek için nominal bir kontrolör ve dayanıklı bir sinyal tabanlı kompansatörden 

oluşan dayanıklı bir kontrolör tasarlanmıştır [133]. Önerilen kontrol yönteminin 

parametreleri, sistem performansını artırmak için ayarlanmıştır. Dört rotorlu dron 

pozisyon durumu ve yörünge takibi için sağlam bir yapılandırılmış kontrol sistemi 

tasarımı geliştirilmiştir [134]. Konum yörüngesini takip etmek için integral 

eylemli öngörücü kontrol stratejisi geliştirilmiştir ve H∞ kontrolü, dört rotorlu 

dronun yönünü stabilize etmek için tasarlanmıştır [135]. Geliştirilen çalışma, 

integral ve doğrusal olmayan H∞ geri adımlama kullanarak aerodinamik 

momentler ve kuvvetler altında yörünge izleme problemini ele almıştır [136]. Dört 

rotorlu dron faydalı yük varyasyonu durumunda, itki tahsisi algoritmasına ve 

Lyapunov tekniğine dayalı hiyerarşik doğrusal olmayan bir kontrol geliştirilmiştir 

[137]. İkinci dereceden kayan kip yaklaşımına dayanan dört rotorlu dronun 
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konum izleme performansını geliştirmek için dayanıklı bir kontrol yöntemi 

önerilmiştir [138]. Dört rotorlu dronun yörünge izleme problemi, hibrit model 

öngörülü kontrolörler ve bulanık mantık kontrolörlerin bir kombinasyonu 

tasarlanarak incelenmiştir [139]. Dört rotorlu dronun harici bozucularının ve 

bilinmeyen durumlarının kestirilmesinde bir gözlemci kullanılmaktadır [140]. 

Bozucuları kestirmek ve dört rotorlu dronu kontrol etmek için, sanal değişkenlere 

dayalı bir aktif bozucu etki bastırma kontrolü tasarlanmıştır [141]. Belirsizliklere, 

gürültülere ve bozuculara maruz kalan dört rotorlu dronu kontrol etmek için 

dayanıklı doğrusal olmayan kontrolörler önerilmiştir [142]. Doğrusal ve doğrusal 

olmayan optimal kontrol teorisine dayalı olarak MHA dron için üç kontrol yöntemi 

geliştirilmiştir [143]. Kayan kip algoritmalarına dayanan karmaşık bozuculara 

maruz kalan dört rotorlu dronun yunuslama/yuvarlanma açılarının bir 

gözlemcisini sunar [144]. Dört rotorlu dronun yönelim ve konumunu kontrol 

etmek için yapay sinir ağlarına dayalı görsel bir mekanizma kontrolü 

tasarlanmıştır [145]. Bilinmeyen dinamikler ve bozucular ile dörtlü yol izleme 

problemlerini çözmek için bütünleşmiş adaptif kayan kipli, geri adımlamalı ve 

adaptif kayan kipli kontrol yaklaşımlarına dayanan sonlu zamanlı bir hibrit 

kontrol tekniği sunulmaktadır [146]. Dört rotorlu dronu stabilize etmek için bir 

PID kontrolörü ve Lyapunov analizi kullanılarak bir kademeli kontrol önerilmiştir 

[18]. Parametrik belirsizlik ve bozucular altında dörtlü kontrol ile başa çıkmak 

için sinir ağlarına ve SMC'ye dayanan dayanıklı bir hiyerarşik kontrol tekniği 

önermektedir [147]. Dört rotorlu dronun konumu ve yöneliminin dinamik modeli 

için modifiye edilmiş bir aktif bozucu etki bastırma tekniğine dayanan dayanıklı 

bir doğrusal olmayan kontrol stratejisi önerilmiştir [148]. Bu kontrol tekniği 

doğrusal olmayan oransal türev, izleme (takip) referansı ve genişletilmiş durumlu 

gözlemleyici/kestirimci olmak üzere üç bölümden oluşur. Harici bozucuları ve 

parametre belirsizliklerini telafi etmek için, dört rotorlu Mikro Hava Aracı takibine 

yönelik dayanıklı bir adaptif kontrol yaklaşımı sunulmaktadır [149]. Bozucuların 

varlığında bir grup dört rotorlu dronun yörünge izleme problemini çözmek için 

sürekli kayan kipli kontrole dayalı yeni bir kontrolör önerilmiştir [150]. 
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Dört rotorluların kontrolü konusunda bir süreden beri çalışılmakta olduğu için, 

akıllı kontrol kuramını geliştiren çok sayıda çalışma yapılmıştır. Bu yaklaşımlar 

arasında dört rotorlular için değişken model öngörülü kontrol (SMPC) 

bulunmaktadır [151], ancak model öngörülü kontrol (MPC) yaklaşımlarının temel 

dezavantajı, son derece doğru ve hassas bir modeli gerektirmeleridir. Bulanık 

mantığın temel kavramı önerilmiş ve takip eden çok sayıda çalışmayla 

geliştirilmiştir [152]. Adaptif bulanık kontrolör, simülasyon sonuçlarına göre iyi 

bir kararlılık gösterilmiştir [153]. Dört rotorlularda sinir ağı uygulamalarını 

araştırılmıştır [154]–[156]. Ancak bulanık mantık yönteminin temel dezavantajı 

uygulamaya ait eğitim verisi bulunmamasıdır [157], en önemli avantajı ise sinir 

ağlarının aksine, elde edilen kontrol çözümünün insanlar tarafından 

anlaşılabilmesidir [158]. Akıllı kontrol tekniklerinin yukarıda belirtilen 

dezavantajlarından dolayı, bu çalışmada yalnızca dayanıklı kontrol yaklaşımlarına 

odaklanacağız.  

Dört rotorluların kontrolü için geribeslemeli doğrusallaştırma ve geri adımlama 

tekniklerini kullanmış ve geri adımlamalı kontrolörün performansının 

geribeslemeli doğrusallaştırmadan daha iyi olduğu sonucuna varılmıştır [159]. 

Ayrıca, belirsizlikler ve harici bozucular nedeniyle yüksek hassasiyetli konum 

belirleme sağlamak için dayanıklı kontrolörlere gereksinim duyulmaktadır. Harici 

bozuculara ve parametre belirsizliklerine göre ayarlama yapmak için dayanıklı bir 

adaptif kontrol tekniği sunulmuştur [149]. Bozucular altındaki bir dört rotorlu 

sürüsü için yörünge izleme problemini çözmek amacıyla yeni bir sürekli kayan 

kipli kontrolör kullanılmaktadır [150].  

Dört rotorlular doğrusal olmayan eksik tahrikli sistemler olduğu için [160], 

herhangi bir kontrolü dört rotorlu sistemlere sürekli olarak doğrudan uygulamak 

uygun değildir. Bu problemi çözmek için geri adımlamalı bir kontrol tekniği ve 

konum yörüngesini izlemek amacıyla bozucular altında aracın durum 

değişkenlerini kestirmek için bir gözlemci sunulmaktadır [161]. Dört rotorlunun 

ötelenme ve dönme dinamiklerinde meydana gelen parametrik belirsizlikleri telafi 

etmek amacıyla, daha önce bahsedilen dinamik alt sistemleri harici bozucular 

karşısında kontrol etmek için dayanıklı bir adaptif geri adımlamalı kontrol 
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yöntemi sunulmuştur [162]. Hibrit kontrol teknikleri de iyi performans 

göstermektedir; hem geri adımlama hem SMC yöntemlerinden yararlanmak için 

bilinmeyen belirsizliklerin kestirimini karmaşıklaştıran herhangi bir adaptasyon 

kontrol yasasını ele almadan tümleşik geri adımlama ve kayan kip yöntemlerini 

birleştiren bir doğrusal olmayan kontrol stratejisine dayanarak istenen yolu izleme 

amaçlı bir kontrolör geliştirilmiştir [132]. Dört rotorlu için çatırtı olgusunu 

azaltabilen geri adımlamalı SMC yaklaşımına dayanan orijinal bir kesirli dereceli 

kontrolör geliştirilmiştir [163]. Rüzgar türbülansının varlığında istenen 

yörüngenin sonlu zamanlı yakınsamasını sağlamak için adaptif geri adımlamalı 

kayan kip tekniklerine dayanan bir kaskat çok döngülü kontrolör sunmaktadır 

[120]. Sonlu zamanlı yakınsama sağlamak amacıyla dört rotorlu irtifa kontrolü 

için parametre belirsizlikleri ve harici bozucularla ikinci dereceden kayan kipli bir 

kontrolör tasarlanmıştır [164]. Dört rotorluların hareketli hedef takibi problemini 

çözmek için pasif kontrol ve süper bükümlü kayan kipe dayalı yeni bir bileşik 

kontrol asimptotik izleme kontrolörü önerilmiştir [165]. Dört rotorlu sistemler için 

hız izleme performansını, yüksek hassasiyeti ve stokastik pertürbasyonlar ve 

belirsizlikler için dayanıklılığı artırmak amacıyla kesirli dereceli bir süper bükümlü 

kayan kipli kontrol önerilmiştir [166].  

Gerçek bozucular için çatırtının azaltılmasını ve sonlu zamanlı yakınsama 

sağlamak için dört rotorlu bir İHA’nın konum ve yönelim kontrolü kapsamında bir 

süper bükümlü kayan kipli kontrolör geliştirilmiştir [167]. Yazarlar, yol izleme 

problemini çözmek amacıyla yüksek performanslı bir modifiye edilmiş tümleşik 

bir kayan kip yüzeyine dayanan bir süper büküm algoritması kullanarak hibrit bir 

kontrol yasası geliştirmeyi amaçlamışlardır [168]. Ayrıca, belirsiz 6-DOF doğrusal 

olmayan hava taşıtlarının dayanıklı yönetimi için süper büküm tekniğine adaptif 

bir yasa eklemişlerdir [169]. Bu adaptif kontrol yaklaşımı, tahmin edilemeyen 

çevresel faktörlerin etkisi altında bile istikrarlı bir uçuş sağlamak için 

geliştirilmiştir. 

Hem yukarıda bahsedilen çalışmalarda geliştirilen tüm kontrol yaklaşımlarının 

avantajlarından yararlanmak için hem de dört rotorlu parametreleri, harici 

bozucular ve zamana göre değişen yük genellikle bilinmediğinden ve belirlenmesi 
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zor olduğundan, bu çalışmada sonlu zaman teknikleriyle birlikte çeşitli adaptif 

dayanıklı yöntemler önerilmektedir.  

Bu tezde, dört rotorlunun yörünge izleme problemi ele alınacaktır. Çalışmanın 

temel amacı, aracın harici bozucular, hareketsiz dinamikler ve belirsizlikler 

(parametrik ve bilinmeyen girişler) varlığında uçuşu sırasında kullanılacak kontrol 

stratejilerinin dayanıklılığını artırmaktır. 

1.2 Gerekçeler ve Zorluklar 

Son yıllarda insansız hava araçları, özellikle de multi-rotorlular, ilgili noktalarda 

daha yakın çalışabilmelerine olanak tanıyan düşük maliyetleri, basit yapıları ve 

küçük boyutları gibi önemli avantajları nedeniyle hem askeri hem de sivil 

uygulamalarda büyük ilgi görmüştür. Manevra kabiliyetlerine ve akustik 

gizliliklerine ek olarak, bu araçlar oldukları yerde havada asılı kalabilme, yüksek 

ve düşük hızlarda uçabilme, tüm yönlere doğru hareket edebilme ve dikey kalkış 

ve iniş yapabilme kabiliyetlerine sahiptir. Çatışma bölgeleri, bulaşıcı hastalık 

bölgeleri veya doğal afetlerden etkilenen alanlar gibi erişilmesi zor ve tehlikeli 

yerlerde görev yapabilirler. Ayrıca, yararlı bilgiler toplayarak çevresel izleme aracı 

olarak ve tarım sektöründe kullanılabilirler. 

Bu tezde bu uygulamaları ele almamızın gerekçesi, normalde çok sayıda insan ve 

özel ekipman gerektirecek görevleri yerine getirebilmeleri sayesinde önemli 

yararlar sağlamalarıdır. Bu uygulamalar, havada asılı kalma kapasitesi yüksek bir 

hava aracı gerektirir. Bu nedenle, multi-rotorlularla, özellikle de uçuş kontrolü 

alanında çalışan araştırmacıların en çok tercih ettiği platform olan dört 

rotorlularla ilgileniyoruz. Bu araçların kullanımı operatör ve ekipman 

maliyetlerini düşürmekte, çalışma sürelerini azaltmakta, personel güvenliğini 

artırmakta ve zor ve tehlikeli alanlara erişimi kolaylaştırmaktadır. 

Bilindiği üzere, bu araçlar bilinmeyen coğrafya ve hava koşullarında 

seyretmelerini gerektiren dış mekân uygulamalarında kullanılmaktadır. Bununla 

beraber, bu araçların (hava düzensizliklerinin oluşturduğu kuvvetlere kıyasla) 

düşük kütlesi, kararlı uçuş menzilini önemli ölçüde azaltmaktadır. Dolayısıyla, 
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atmosferik düzensizlikler, modellenmemiş dinamikler, parametrik belirsizlikler, 

ölçüm hataları, gürültü gibi olumsuz etkileri azaltmak için dayanıklı bir kontrol 

sistemi gereklidir. Ancak, modellemedeki belirsizlikler göz önüne alındığında, 

dayanıklı performans sağlamak oldukça zordur. Dış etkenlerin varlığında otonom 

uçuş için istenen özellikleri (ör. hız, doğruluk, sönümlü tepki, vb.) sağlayan bir 

kontrol algoritması tasarlamak da bir diğer zorluktur. Harici bozucuların etkisi 

uçuş kontrol sisteminin performansını düşürmektedir. Dolayısıyla asıl problem 

(modelleme belirsizliklerine ve bozuculara karşı) dayanıklılükle birlikte kontrol 

karmaşıklığının ve enerji tüketiminin azaltılmasını sağlarken mümkün olan en 

yüksek performansı elde eden kontrol sentez yöntemleri önermektir. 

Bununla birlikte, ağırlığın sınırlandırılması ve rotorlar tarafından üretilen hava 

akışıyla etkileşim, dört rotorlu araçlar için başlıca sorunları oluşturmaya devam 

etmektedir. Ayrıca, araç, türbülanslı hava akışı koşullarında çalışmak zorunda 

olduğu için sınırlı tümleşik kaynaklarla kesin bir tahmin yapma zorluğuyla 

karşılaşmaktadır. Bu yönde birçok ilerleme kaydedilmiş olmasına ve 

kontrolörlerin tatmin edici sonuçlar elde ettiğinin bildirilmesine rağmen, tüm bu 

anılan sorunları ele alan bir kontrolörün tasarlanması araştırmacılar için hâlâ 

büyük bir zorluk teşkil etmektedir. Aslına bakılırsa, farklı teknikleri 

görselleştirmek, karşılaştırmak ve dört rotorluyu kontrol etmek ve dinamik 

parametreleri kestirmek amacıyla yeni karmaşık araçlar önermek için bir bağlam 

oluşturulması gerçekten gereklidir. 

Bu tezin temel amacı, adaptif kontrol yasalarına sahip kayan kipli kontrol ve geri 

adımlama tekniklerini kullanarak bir dört rotorlunun harici bozucuların ve 

parametrik belirsizliklerin varlığında istenen karmaşık bir yörüngeyi izlemesini 

sağlayan yeni kontrol yasalarının geliştirilmesine katkıda bulunmaktır. Ele alınan 

başlıca zorluklar, belirli performans göstergelerini tutturmak ve kontrol 

hesaplamalarının ve uygulamasının karmaşıklığını azaltmak ve böylece bu 

tekniğin yeterince karmaşık hava aracı mimarilerinde kullanılmasını sağlamaktır. 
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1.3 Tezin Amacı 

Bu tezin yukarıda saydığımız gerekçelerden kaynaklanan amacı, otonom hava 

araçları, özellikle de düzensiz hava koşullarında seyreden multi-rotorlular (esas 

olarak dört rotorlular ele alınmıştır) için dayanıklı doğrusal olmayan kontrol 

sistemlerinin tasarımıdır. Bu nedenle, aerodinamik, kontrol kuramı ve kestirim 

kuramını birleştiren çokdisiplinli bir çerçevede yer alan bu çalışmada ele alınan 

hususlar, birden fazla alanı ilgilendiren karmaşık problemlerin çözümüne 

odaklanır. Karşılaşılan bir diğer zorluk ise, bu problemlerin konuyla ilgilenen çok 

sayıdaki araştırmacı tarafından bağlı bulundukları disipline ve bilimsel topluluğa 

göre farklı şekillerde ele alınmasıdır. 

Önceki bölüm 1.2’de ortaya konulan problemler, dayanıklılık ve kontrol 

performansı arasında bir anlaşma sağlamayı amaçlayan mevcut tekniklerle 

yetersiz bir şekilde ele alınmaktadır. Bu bağlamda, bu çalışmada dört rotorlu 

sistem için modifiye edilmiş süper büküm algoritması ve bir hibrit kontrol 

yaklaşımı kullanarak harici bozucuların etkisini telafi eden kontrolörler 

sunulmaktadır. 

Literatürde bu araçlara yönelik olarak önerilen kontrol yaklaşımlarının çoğunda 

bozucuların üst sınırının bilindiği varsayılmaktadır. Oysa gerçekte bu sınır 

bilinmemektedir ve belirlenmesi zordur. Bu nedenle, parametrik belirsizliklere ve 

bozuculara karşı dayanıklılık gösteren adaptif kontrol yasaları tasarlamaya 

odaklanıyoruz. Bu kısıtlamayı aşmak için, yalnızca izleme hatası ve hız ölçümlerini 

kullanarak bozucuların üst sınırını sonlu zamanda kestirebilen adaptif bir kestirici 

öneriyoruz. 

Ayrıca, kararlılığa ek olarak sistemin parametrik belirsizliklerine göre bozucu etki 

bastırma ve dayanıklılık gibi bazı ölçütleri de garanti etmeyi amaçlıyoruz. 

1.4 Orjinal Katkı 

Bu tez belirsizlikler içeren ve bozuculara maruz dört rotorluların kontrolü 

konusunu ele almaktadır. Katkılarımız, motorların alt seviye kontrolü dışında bu 

konunun tüm kısımlarını kapsamaktadır. Rotorların yüksek hızda dönmesi 
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nedeniyle, dinamiklerinin aracın dinamiğine kıyasla ihmal edilebilir olduğunu 

varsayıyoruz. Ayrıca, rüzgarla bozulmuş bir ortamda multi-rotorlu araçlar için 

genel bir model öneriyoruz. Dört rotorluyu herhangi bir parametrelendirilmiş 

yörüngeyi sonlu zamanda izleyecek şekilde sürmek için etkili bir kontrol 

sisteminin tasarımıyla ilgileniyoruz. Bu tez kapsamında gerçekleştirilen araştırma 

çalışmasının temel katkıları iki makalede  sunulmuştur [170], [171]. 

Çalışmanın amacı, dört rotorlu sistemin pozisyon durumunu/yönelimini ve 

konumunu kontrol etme problemine, parametrik belirsizliklerin ve harici 

bozucuların varlığında bir çözüm bulmaktır [170]. Geri adımlamalı kayan kipli 

kontrol (BSMC) yaklaşımlarına dayanan, harici bozucularla etkin bir şekilde başa 

çıkabilen hibrit bir kontrol sistemini ele alıyoruz. Kayan kipli kontrolün çatırtı 

etkisini ortadan kaldırmak ve konum için önerilen kontrolör parametrelerinin 

yanı sıra yönelim pertürbasyonunun üst sınırlarını kestirmek için adaptif 

stratejileri araştırıyoruz. Ayrıca, son derece nonlineer olan dört rotorlu sistemin 

kararlılığını ve kontrolörlerin değişimlere karşı dayanıklılığını sağlamak için 

Lyapunov analizi gerçekleştiriyoruz. 

PID ve SMC teknikleriyle Süper Büküm algoritmasının bir kombinasyonu 

sunulmuştur [171]. Bu çalışmada ortaya konulan başlıca yenilik, kontrol giriş 

değişkenleri üzerindeki çatırtı etkilerini azaltmak için süper büküm algoritması ile 

birleştirilmiş geri adımlama ve PID kayan kip tekniklerine dayanan sonlu zamanlı 

sürekli dayanıklı bir kontrolün ve neredeyse geçici rejimde parametrik 

belirsizlikleri telafi etmek için adaptif bir yöntemin geliştirilmesidir. Geliştirilen 

kontrolör Süper Bükümlü Adaptif Geri Adımlamalı PID Kayan Kipli Kontrol 

(Super-Twisting Adaptive Backstepping PID Sliding Mode Control 

(STABPIDSMC)) olarak adlandırılmıştır. Bu çalışma, yayımlanan bir konferans 

bildirisi olarak sunulmuş [171], ve Advances in Space Research SCI dergisinde  

yayımlanmıştır [172]. Konvansiyonel kayan kipli kontrolde, kayma yüzeyi izleme 

hatasına ve türevlerine bağlıdır, ve 𝑡 → ∞ iken hatayı korur [173], [174]. 

Konvansiyonel kayan kipli kontrolün tersine, kayma yüzeyi 𝑠(𝑡) hata 𝑒(𝑡)’nin sıfıra 

yaklaşmasına yol açacaktır. Dolayısıyla, 𝑠(𝑡)  =  0 kararlı bir kayma yüzeyidir ve 

𝑒(𝑡) → 0, çünkü önerilen modifiye edilmiş PID kayan kipli kontrolün temel amacı 
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hem kayma yüzeyi 𝑠(𝑡)’yi hem de zamana göre birinci dereceden türevini sıfıra 

götürmektir: 𝑠(𝑡)  =  �̇�(𝑡)  =  0 [175], [176]. Çatırtı olgusunun üstesinden gelmek 

için, sonlu zamanlı yakınsama elde etmek ve sınırlı belirsizlikleri sağlamak  için 

süper büküm kontrolünün sürekliliği kullanılmış [158], [177], [178]. Adaptif geri 

adımlamalı PID kayan kipli kontrol ile dayanıklılık elde edilmiştir. Böylece, 

kontrolörümüzün sürekliliği ve dayanıklılığı dört rotorlu aracın kararlılığını ve 

manevra yeteneğini artırarak çatırtı etkisini azaltır. Ayrıca, ABPIDSMC ve 

STABPIDSMC’nin yanı sıra, M. Labbadi'nin makalesinde tanımlanan STISMC 

kontrolü kullanılarak kapalı döngü sistemin cevabını karşılaştırmak için bir dizi 

simülasyon gerçekleştirilmiştir [168].  

Gerçekleştirilen dört rotorlu simülasyon doğrulaması, önerilen kontrolün 

üstünlüğünü etkili bir şekilde göstermektedir. Sonuç olarak, aşağıdaki noktalar 

mevcut çalışmanın getirdiği başlıca yenilikleri özetlemektedir: 

✓ Dönme ve ötelenme alt sistemleri için referans konum ve yönelimi sonlu 

zamanda dayanıklı bir şekilde izlemek ve kararlı hal doğruluğunu 

iyileştirmek amacıyla iyileştirilmiş erişimli geri adımlamalı PID kayan kip 

yüzeyleri geliştirilmiştir. Sonuç olarak, kararlılık da iyileşmektedir. 

✓ Önerilen kontrol yaklaşımı, cevap hızını ve durum değişkeni yakınsamasını 

iyileştiren ST Algoritmasına dayanmaktadır. 

✓ Önerilen STABPIDSMC ile yüksek doğruluk ve hızlı izleme elde edilmiştir. 

✓ Parametrelerdeki belirsizlikler, rüzgar hamlesi bozucuları, sürükleme 

katsayılarındaki farklılıklar ve değişen yükler dikkate alınmış ve bunların 

etkilerini azaltmak için adaptif bir kontrol yasası tasarlanmıştır. 

Önerilen kontrol yöntemi yakın zamanda yayımlanan makalelerle karşılaştırılmış 

[171]. Karşılaştırma sonuçları, STABPIDSMC'nin performansının üstünlüğünü 

göstermiştir. 
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2 
DRONLARIN MATEMATİKSEL MODELLEMESİ 

2.1 Giriş 

Dört rotorlu dronun stabilizasyonu ve kontrol edilmesi için rüzgar hızı ve araç 

üzerinde etkili harici faktörlerin hesaplanması önemlidir. Bu amaçla, dört rotorlu 

dron dinamiklerinin doğru modellenmesi gereklidir. Bu bölümde, dört rotorlu 

dronun dinamiğini oluşturan unsurların modellenmesi ele alınmaktadır. Ayrıca, 

tamsayı olmayan dereceden türev tanımları, yaklaşıklık yöntemleri ve Lyapunov 

teorisini kullanarak kararlılık koşulları gibi matematiksel formüller de gözden 

geçirilmektedir. Bu bölüm şu şekilde düzenlenmiştir: Bölüm 2.2'de modellemede 

kaydedilen ilerleme hakkında kısa bir değerlendirme sunulmaktadır. Bölüm 2.3'te 

önemli bazı ön bilgiler verilmiştir. Bölüm 2.4'te multi-rotorlu sistemlere etki eden 

kuvvetler ve momentler detaylandırılmıştır. Rüzgarın oluşumu ve araç yapısı ile 

etkileşimi Bölüm 2.5'te modellenmiş ve sunulmuştur. Bölüm 2.6'da uygulamaya 

yönelik bazı teknik basitleştirmeler yer almaktadır. Son olarak, bazı sonuç 

değerlendirmeleri Bölüm 2.7'de ifade edilmiştir. 

2.2 Multi-Rotorlu Modelleme Üzerine Bir Değerlendirme 

Dört rotorlu dronlar, lineer olmayan ve son derece bağlaşık sistemlerdir. Buna ek 

olarak, çevresel kaynaklı aerodinamik olaylar ve bozucuların neden olduğu 

belirsizlikler modellemeyi daha da zorlaştırmaktadır. Ancak, etkili kontrol 

stratejileri gerektiren araç dinamiklerini tahmin etmek için basitleştirilmiş 

modeller kullanılabilir. Aslında, literatürde dört rotorlu dronların modellenmesi 

için farklı varsayımlara dayanan, değişen karmaşıklık ve bütünlük seviyelerine 

sahip birçok model önerilmiştir [179]–[181]. Dronların Lagrange-Euler ve 

Newton-Euler formalizmine dayalı olarak modellenmesi sunulmuştur [69]. 

Helikopter aerodinamiğinin temel kavramları gösterilmektedir [69]. Havada asılı 

uçuşta helikopter palalarının aerodinamik katsayılarının ele alındığı bir çalışmada 

itki ve sürüklemenin pervane dönüş hızının karesiyle orantılı olduğu kabul 
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edilmiştir [71]. Düşük öteleme ve açısal hızlar nedeniyle sürtünme kuvvetleri ve 

momentleri ihmal edilir [182]. İleri ve dikey uçuşta aerodinamik katsayıları 

dikkate alan bir model daha yüksek hızlar için sunulmaktadır [183]. Çoğu 

çalışmada koordinat sisteminin başlangıç noktasının, aracın kütle merkezi ile 

çakıştığı varsayılmaktadır [184]. Mesicopter adlı küçük bir dört rotorlu dron için 

dinamik bir model ortaya koyulmuştur [185]. Bu model, havada asılı uçuş için ilk 

önerilen modellerden biridir. İki boyutlu dinamik model olarak adlandırılan bu 

model, dinamiklerin iki simetri düzlemi boyunca ayrıldığı varsayılarak 

oluşturulmuştur. Bununla birlikte, yazarlar belirli bazı aerodinamik kuvvetlerin 

(esas olarak itki ve göbek kuvveti) açık ifadelerini vermişlerdir. 

X konfigürasyonunda dört rotorlu dron için dinamik bir model önerilmiştir  [159]. 

Bu, pozisyon durumu ve yönelim dinamiklerinin yer aldığı, ikili entegratörler 

tarafından modellenen, basitleştirilmiş bir modeldir. Euler açılarının gösterimi, 

Doğu-Kuzey-Yukarı (ENU) çerçeve standardı dikkate alınarak dönüşleri 

tanımlamak için seçilmiştir. Katı bir cismin hareketi için Newton denklemlerine 

dayalı, fakat sürükleme kuvveti gibi çeşitli aerodinamik kuvvetlerin ve 

momentlerin ihmal edildiği kompakt bir model önerilmektedir [186]. Yazarlar, 

önerdikleri bu modelde Kuzey-Doğu-Aşağı (NED) referans sistemini kullanmıştır. 

Çapraz bir dört rotorlu dronun diğer etkilerle birlikte kanatların çırpma etkisini de 

içeren, gerçek aracınkine en yakın dinamik modelini sunmak amacıyla hem Euler-

Lagrange formalizmini hem de Newton-Euler yaklaşımını kullanarak bir çalışma 

gerçekleştirilmiştir [79]. Ancak, burada farklı etkiler uygun çerçevelerde iyi 

tanımlanmamıştır. Ayrıca, yazarlar, itki kuvvetlerinin aracın bz ekseni ile aynı 

doğrultuda olduğunu varsayarak, yalnızca yalpalama ve yunuslamadaki çarpışma 

momentini dikkate almışlardır.  

Modelleme çalışmalarında, pervanelerin sert olmaması ve yer etkisi gibi diğer 

faktörlerin ele alınmasıyla önemli ilerlemeler kaydedilmiştir [187], [188]. Bu 

konuda zengin bir literatür mevcuttur, ve okurlar daha ayrıntılı bilgi için örneğin 

çalışmalara ve içerdikleri referanslara başvurabilirler [189]. Araştırmacıların 

modellemeye gösterdiği ilgiye ve çok sayıda rüzgar modeli olmasına rağmen, 
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rüzgarın bir dört rotorlu dron ile etkileşimini ele alan çok az makale 

bulunmaktadır. Rüzgarla etkileşim literatürde genellikle dayanıklı bir kontrolör 

tarafından üstesinden gelinen, bilinmeyen sınırlı bir bozucu veya sabit bir bileşen 

olarak kabul edilir. 

Ardından, rüzgar etkisi altında uçan dört rotorlu dronu tanımlayan dinamik bir 

model önerilmiştir [68]. Bu model, mevcut tüm multi-rotorlu tipolojilerin genel 

bir temsilidir ve rüzgar düzensizliklerinin varlığında dört rotorlu dronların 

dinamik davranışını daha iyi tanımlamak için seçilmiştir. Bu tez çalışmasında 

önerilen model çeşitli araştırma çalışmalarına dayanmaktadır [68], [190]. 

Modelleme dört rotorlu dronlar için büyük önem taşımakla birlikte, aynı yerleşik 

modeller diğer multi-rotorlu konfigürasyonlar için de geçerlidir. Açık hava uçuşu 

için bu modelleme, kontrol algoritmalarını doğrulamak için önemlidir. Bazı 

çalışmalarda, bu kontrolörlerin tasarımında basit kontrol yasaları elde etmek için 

basitleştirilmiş modeller kullanılmaktadır. Biz ise bu bölümde, gerçeğe yaklaşmak 

için, parametrik belirsizliklerin ve bozucuların varlığında bir dört rotorlu dron 

modeli sunacağız. 

2.3 Dört Rotorlu Dronun Parametreleri ve Matematiksel 

Modellemesi 

Dört rotorlu dron sistemlerini modelleyebilmek için, eyleyicilerin aerodinamik, 

mekanik karakteristikleri ve dinamikleri hakkında bilgi sahibi olunmalıdır. Bu 

bilgilere dayanan modelleme aşaması, araç hareketi, pervane aerodinamiği ve 

eyleyici dinamiği dahil olmak üzere farklı seviyeleri içerir. Birinci bölümde 

sunulan bir hava aracının hareket denklemleri aşağıdaki iki kümeye ayrılabilir: 

• Kinematik Denklemler: Yere göre sabit bir çerçeveye göre aracın 

konumunu ve yönelimini verir. 

• Dinamik Denklemler: Araç üzerindeki harici kuvvetleri (ℱ𝑒𝑥𝑡) öteleme 

ivmesiyle (∑ℱ𝑒𝑥𝑡 = 𝑚𝑎) ve harici momentleri (ℳ𝑒𝑥𝑡) dönme ivmesiyle 

(∑ℳ𝑒𝑥𝑡 = 𝐼�̇�) ilişkilendirir. Burada m aracın kütlesini, 𝐼 ise eylemsizlik 

momentini temsil etmektedir. 
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Bu çalışmada kullanılan dron, Şekil 2. 1'de gösterilen bir nano dört rotorlu 

drondur. Dört rotorlu dronun hareketi, rotorların hızı ayarlanarak kontrol edilir. 

Sapma hareketi, iki karşıt rotor arasında, yani (Motor-2,Motor-4) ve (Motor-

1,Motor-3) rotorları arasında hız farkı yaratılarak elde edilir. Dört rotorlu dronun 

dikey hareketini oluşturmak için, rotorların toplam hızları azaltılır veya artırılır. 

İleri hareket, 1 ve 3 numaralı pervanelerin, yanal hareket ise 2 ve 4 numaralı 

pervanelerin dönüş hızı değiştirilerek elde edilir. Bu aracın konumu ve hareketleri 

iki koordinat çerçevesine göre tanımlanmaktadır: 

Yere göre sabit eylemsiz referans çerçevesi 𝐸(𝑂𝑒 , 𝑒𝑥, 𝑒𝑦, 𝑒𝑧) ve dört rotorlu drona 

göre sabit referans çerçevesi 𝐵(𝑂𝑏, 𝑏𝑥, 𝑏𝑦 , 𝑏𝑧) (Şekil 2. 1'de gösterildiği gibi). 𝐸, 

Newton ve Lagrange yasalarının geçerli olduğu eylemsiz bir referans çerçevesi 

olarak kabul edilir (Dünya'nın dönme hızı hesaba katılmamıştır.) 𝐵, araca göre 

sabittir ve katı bir cisim olarak kabul edilen araçla birlikte hareket etmektedir. Bu 

nedenle, aracın gövdesi doğası gereği kararsızdır, mekanik sistemi kuvvetli 

bağlaşıktır ve eksik tahriklidir (underactuated). Ayrıca bu tezde, dört rotorlu 

dronun modeli aşağıdaki varsayımlar kullanılarak elde edilmiştir: 

 

Şekil 2. 1 Yer ve gövde çerçeveli dört rotorlu dron konfigürasyonu 
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Hipotez 2.3.1. Yapı ve pervaneler sert ve tam simetriktir. 

Hipotez 2.3.2. Rotorların dinamiği nispeten hızlıdır ve hesaba katılmayacaktır. 

Hipotez 2.3.3. Yerin etkisi hesaba katılmamaktadır. 

Hipotez 2.3.4. Rotorların hızları tarafından üretilen torklar (𝑢Φ, 𝑢Θ, 𝑢Ψ) ve  𝑢𝑚 

itki kuvveti, rotorların dönme hızlarının karesi ile orantılıdır. 

𝑏𝑥 ekseni dört rotorlu dronun önüne doğru yönlendirilir, 𝑏𝑧 ekseni yukarı yönü 

gösterecek şekilde seçilmiştir, 𝑏𝑦 ekseni sola işaret etmektedir (bkz. Şekil 2. 1). 

Böylece Doğu-Kuzey-Yukarı standardı benimsenmiştir. Gövdeye sabitlenmiş 

𝑂𝐵'nin çerçevesinin orjini değişmez bir noktadır ve aracın yapısına aittir. Basit 

olması için, aracın ağırlık merkezi (CoG) olarak seçilmiştir. Ayrıca, Tait-Bryan 

açıları (Cardan açıları veya deniz açıları olarak da adlandırılır)benimsenmiştir. 

Böylece, “Roll (Yuvarlanma)” 𝑏𝑥 ekseninin, “Pitch (Yunuslama)” 𝑏𝑦 ekseninin ve 

son olarak “Yaw (Sapma)” 𝑏𝑧 ekseninin etrafında olacak şekilde seçilir. 

Yuvarlanma, yunuslama ve sapma açıları (𝛷, 𝛩,𝛹) genel olarak Euler açıları 

olarak adlandırılır. Farklı koordinat çerçeveleri tanımlandığından, aralarındaki 

ilişkiyi, yani koordinat dönüşümünü bulmak gerekir. Gövdeye göre sabit 

çerçeveden yere göre sabit çerçeveye doğru seçilen dönüş sırası şöyledir: 𝒙
           
→   𝒚

           
→   𝒛 dizisi, yani konumun önce “𝛷” yuvarlanma açısı, ardından “𝛩” yunuslama 

açısı ve son olarak da sapma “𝛹” ile elde edildiği anlamına gelir. Bu nedenle, 

döndürme matrisi 𝑅(𝛷, 𝛩,𝛹) aşağıdaki formülle verilir: 

 ℛ(Φ,Θ,Ψ) = ℛ(𝑧, Ψ)ℛ(𝑦, Θ)ℛ(𝑥,Φ) (2.1a) 

 = [
𝐶Ψ −𝑆Ψ 0
𝑆Ψ 𝐶Ψ 0
0 0 1

] [
𝐶Θ 0 𝑆Θ
0 1 0
−𝑆Θ 0 𝐶Θ

] [
1 0 0
0 𝐶Φ −𝑆Φ
0 𝑆Φ 𝐶Φ

] (2.1b) 

 = [

𝐶Θ𝐶Ψ 𝑆Φ𝑆Θ𝐶Ψ − 𝐶Φ𝑆Ψ 𝐶Φ𝑆Θ𝐶Ψ + 𝑆Φ𝑆Ψ
𝐶Θ𝑆Ψ 𝑆Φ𝑆Θ𝑆Ψ + 𝐶Φ𝑆Ψ 𝐶Φ𝑆Θ𝑆Ψ − 𝑆Φ𝐶Ψ
−𝑆Θ 𝑆Φ𝐶Θ 𝐶Φ𝐶Θ

] (2.1c) 
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𝑅 ortonormal bir matristir, dolayısıyla ℛ ∈ 𝑆𝑂(3) = [𝑅 ∈ ℝ3×3|ℛ𝑇ℛ=𝐼3×3 , 𝑑𝑒𝑡 (𝑅) =

1]. 3x3 indeksi, matrisin boyutunun 3x3 olduğu anlamına gelir ve 𝐼3×3, 3 boyutlu 

bir birim matristir. 𝑆(.) ve 𝐶(.), 𝑠𝑖𝑛(. ) ve 𝑐𝑜𝑠(. )'nin kısaltmalarıdır.  

Bunun tersine, yani yere göre sabit çerçeveden araç gövdesine göre sabit çerçeveye 

gitmek için, Yaw (Sapma), Pitch (Yunuslama) ve Roll (Yuvarlanma) sırası takip 

edilmelidir. Tüm araç yönelimleri, üç temel dönüş (𝑥𝑦𝑥;  𝑥𝑧𝑥;  𝑦𝑧𝑦, . . 𝑣𝑏. ) 

kullanılarak elde edilebilir. Bu dönüşü temsil etmek için, daha yaygın olarak 

kullanılan Euler açıları gösterimine göre tekilliklerin olmaması ve matematiksel 

basitliği nedeniyle önemli avantajlara sahip, çok kullanışlı bir matematiksel aracın 

var olduğu belirtilmektedir [68]. Önceki açıklamaya dayanarak, yere göre sabit 

çerçeve ile araç gövdesine göre sabit çerçeve arasındaki dönüşüm, dönme matrisi 

R kullanılarak açıkça ifade edilebilir.  Böylece, gövdeye göre sabit bir çerçevede 

ifade edilen aracın hız vektörü 𝑉𝐵 = (𝑢, 𝑣, 𝑤)
𝑇 ∈ ℝ3, yere göre sabit çerçevede 

aşağıdaki gibi döndürülebilir: 

 �̇� = ℛ(Φ,Θ, Ψ)𝑉𝐵 (2.2) 

�̇� = (�̇�, �̇�, �̇�)𝑇 ∈ ℝ3 E'deki dört rotorlu dronun hız vektörüdür. Euler açıları için bir 

𝑥 →  𝑦 →  𝑧 döndürme sırası seçilir. Bu, gövdeye göre sabit çerçevenin önce 𝑥 

ekseni etrafında döndürüldüğü anlamına gelir. Bu nedenle, �̇� açısal hızı, aracın 

𝑏𝑥 etrafındaki açısal hızı 𝑝 ile aynıdır. 𝑦 eksenindeki açısal hız �̇�, 𝑥 ekseni 

etrafındaki ilk döndürme adımından etkilenir. Bu nedenle, bu hız döndürme 

matrisi 𝑅(𝑥, 𝛷) ile çarpılmalıdır. Son olarak, 𝑧 ekseni etrafındaki dönüş �̇�, iki 

döndürme matrisi ile çarpılmalıdır: 𝑅(𝑥, 𝛷) ve 𝑅(𝑦, 𝛩). Bu nedenle, gövdeye göre 

sabit çerçevedeki açısal hızlar (𝑝, 𝑞, 𝑟), Euler yasasına göre açısal hızlar olarak 

yazılabilir: 

 [
𝑝
𝑞
𝑟
] = 𝑊−1 [

Φ̇
Θ̇
Ψ̇

] (2.3a) 
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= [
Φ̇
0
0

] + ℛ𝑇(𝑥,Φ) [
0
Θ̇
0
] + ℛ𝑇(𝑥,Φ)ℛ𝑇(𝑦, Θ) [

0
0
Ψ̇
] 

= [
Φ̇
Θ̇
Ψ̇

] [

1 0 −𝑆Θ
0 𝐶Θ 𝑆Φ𝐶Θ
0 −𝑆Φ 𝐶Φ𝐶Θ

]                                            

(2.3b) 

Dört rotorlu drona göre sabit çerçevedeki Ω = (𝑝, 𝑞, 𝑟)𝑇 ∈ ℝ3 açısal hızları ile yere 

göre sabit çerçevedeki 휂̇ = (Φ̇, Θ̇, Ψ̇)𝑇 ∈ ℝ3 açısal hızları arasındaki ilişki aşağıdaki 

gibidir: 

 [
Φ̇
Θ̇
Ψ̇

] = 𝑊 [
𝑝
𝑞
𝑟
] = [

1 𝑆ΦtanΘ 𝐶ΦtanΘ
0 𝐶Φ −𝑆Φ
0 𝑆ΦsecΘ 𝐶ΦsecΘ

] [
𝑝
𝑞
𝑟
] (2.4) 

Açıkçası, Tait-Bryan açılarının gösterimi belirli bazı tekilliklere sahiptir: Φ = ±𝜋 

ve Θ = ±𝜋. Pratikte, bu sınırlama normal uçuş modundaki bir dört rotorlu dronu 

etkilemez. Denklemler (2.2) ve (2.3)’te, dört rotorlunun kinematik modeli ifade 

edilmektedir.  

2.4 Matematiksel Modelleme Dört Rotorlu Dron Dinamikleri 

Bu bölümde, sistemin çıkışını (konum ve yönelim) girişine (kuvvetler ve torklar) 

bağlayan diferansiyel denklemler türetilmiştir. Dört rotorlu dron dinamikleri  

Newton-Euler ve Lagrange-Euler yöntemleri ile formüle edilebilir [68], [185], 

[191] ve [192]. İlk olarak, katı bir gövde sistemi için Newton-Euler denklemleri 

verilmiştir. Daha sonra araca uygulanan farklı kuvvetler ve momentler 

sunulmuştur. 

2.4.1 Newton-Euler Formalizmi ile Dört Rotorlu Dron Uçuşunun Modellenmesi 

Katı gövde altı hareket serbestlik derecesine sahiptir, kütle merkezi 𝑚 ve 

eylemsizlik 𝐼 ∈ ℝ3×3 ağırlık merkezi etrafındadır. 𝑉𝐵 = (𝑢, 𝑣, 𝑤)
𝑇 ∈ 𝑅3, ağırlık 

merkezinin doğrusal hızını temsil eder ve önceki bölümde tanımlandığı üzere Ω =

(𝑝, 𝑞, 𝑟) ∈ 𝑅3, gövdeye göre sabit çerçevede ifade edilen açısal hızıdır, 휂 =

(Φ,Θ,Ψ)𝑇 ∈ 𝑅3 yönelimi (Yuvarlanma, Yunuslama, Sapma) ve 𝜒 = (𝑥, 𝑦, 𝑧)𝑇 ∈ 𝑅3, 

𝐸'ye göre mutlak konumudur.  
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Ağırlık merkezi (CoG)’ye uygulanan ve 𝐵 çerçevesinde ifade edilen hızlar, harici 

kuvvetler ℱ𝐵 = (𝐹𝑥
𝐵, 𝐹𝑦

𝐵 , 𝐹𝑧
𝐵)
𝑇
∈ ℝ3 ve momentler ℳ𝐵 = (𝑀𝑥

𝐵, 𝑀𝑦
𝐵 , 𝑀𝑧

𝐵)
𝑇
∈ ℝ3 

arasındaki ilişki, Newton-Euler formalizmi kullanılarak şu şekilde yazılabilir: 

 [
𝑚𝐼3×3 𝑂3×3
𝑂3×3 𝐼

] [
�̇�𝐵
Ω̇
] + [

Ω × 𝑚𝑉𝐵
Ω × 𝐼Ω

] = [
ℱ𝐵
ℳ𝐵
] (2.5) 

Burada 𝑂3×3, 3 × 3 boyutlu sıfır matrisidir ve × çapraz çarpımı gösterir. Hipotez 

1'de öne sürülen simetri özelliğine dayanarak ve Şekil 2. 1'de gösterildiği gibi 

gövdeye göre sabit çerçevenin uygun şekilde seçimiyle, eylemsizlik matrisi 

köşegen 𝐼 = diag (𝐼𝑥𝑥, 𝐼𝑦𝑦, 𝐼𝑧𝑧) olur. Daha açık ifade edilirse, sistem (2.5) multi-

rotorlu bir araç için öteleme ivmesi ve açısal ivme cinsinden şu şekilde yazılır [68]: 

 [
�̇�
�̇�
�̇�
] =

1

𝑚
[

𝑟𝑣 − 𝑞𝑣
𝑝𝑤 − 𝑟𝑢
𝑞𝑢 − 𝑝𝑣

] +
1

𝑚
[

ℱ𝑥
𝐵

ℱ𝑦
𝐵

ℱ𝑧
𝐵

] (2.6) 

 [

𝐼𝑥𝑥�̇�
𝐼𝑦𝑦�̇�

𝐼𝑧𝑧�̇�
] = [

(𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑧𝑧)𝑞𝑟

(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑥)𝑝𝑟

(𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑦𝑦)𝑝𝑞

] + [

ℳ𝑥
𝐵

ℳ𝑦
𝐵

ℳ𝑧
𝐵

] (2.7) 

Bir sonraki adım, 𝐹 kuvvetlerinin ve 𝑀 momentlerinin belirlenmesidir. 

2.4.2 Dört Rotorlu Drona Etki Eden Aerodinamik Kuvvetler ve Momentler 

Multi-rotorluların hareketi, farklı kaynaklardan gelen değişen kuvvetlere ve 

momentlere tabidir. Bu bölümde geniş bir multi-rotorlu sınıfı için global ve genel 

bir model sunuyoruz. Bu modelde kullanılan tüm tekrarlayan parametreler Tablo 

2. 1'de verilmiştir; aerodinamik katsayıların 𝐶𝑖|𝑖=𝑇,𝐻,𝑄,𝐵 açık formülasyonları ise  J. 

Wang'ın makalesinde bulunmaktadır [191]. 

Tablo 2. 1 Tekrarlayan parametrelerin modellenmesi 

Parametr
e 

Tanım Parametre Tanım 

A 

ρ  

𝐽𝑟 

Pervane diskinin etkin yüzeyi 

Hava yoğunluğu 

Rotor eylemsizliği 

𝑅𝑟   

𝐶𝑖|𝑖=𝑇,𝐻,𝑄,𝐵 

Ω 

Pervane yarıçapı 

Aerodinamik katsayılar 

Rotor dönme hızı 
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Tablo 2. 2 Multi-rotorluya uygulanan harici kuvvetler 

Kuvvet − Yön 

İtki Ti bz ekseni yönünde 

Merkez kuvvetleri Hi bx, by düzleminde, doğrusal hızların yönüne göre 

Aerodinamik 

kuvvetler 
ℱ𝑑 

3-boyutlu uzayda bx, by, bz, doğrusal hızların yönüne 
göre 

Yerçekimi g ez ekseni yönünde 

Önceki bölümde, katı gövde sistemi için Newton-Euler denklemleri (2.5) 

sunulmuştu, burada verilen denklemler ise herhangi bir multi-rotorlu sistemi 

tanımlamaya uygundur. Aralarındaki temel fark, esas olarak, aracın şekli ve rotor 

sayısı ile rotorların hızlarına göre tanımlanan çeşitli aerodinamik kuvvetler ve 

momentlerden kaynaklanmaktadır. Temel harici kuvvetler ve momentler 

sunulmadan önce, ele alınan multi-rotorlu araçlar için genel bir açıklama 

verilmiştir. Multi-rotorlu araçlar kollarının yeri ve boyutu ve rotor sayısı 

bakımından farklılık gösterse de, hemen hemen aynı uçuş prensibine sahiptir. 

Rotor kümesi ℜ𝑂 = {𝑟𝑜𝑖 , 𝑖 = 1,… ,2𝑁𝑟}, 𝑁𝑟 ∈ ℕ olmak üzere, 2𝑁𝑟 dörtlü rotor 

çiftlerinin (pervaneler) sayısıdır, yani dikkate alınan multi-rotorlular, çift sayıda 

rotora sahip olanlardır. Ağırlık merkezi (CoG) ile aynı düzlemde 𝑜𝑖|𝑖=1,…,2𝑁𝑟 'de 

bulunan her bir rotor 𝑟𝑜𝑖|𝑖=1,…,2𝑁𝑟, 𝑙𝑖|𝑖=1,…,2𝑁𝑟 uzunluğunda bir kol tarafından 

desteklenir ve 𝑏𝑧 eksenine paralel bir eksen etrafında döner (rotorlar eğilmez). 

Böylelikle, her bir rotor 𝑟𝑜𝑖 kutupsal koordinatlar 𝑜𝑖(𝑙𝑖, 𝛼) ∈ ℝ × [0,2𝜋] ile 

tanımlanır. Burada, 𝛼𝑖 kol ile 𝑏𝑥 ekseni arasındaki açıyı, 𝛺𝑖 dönüş hızı ve dönüş 

yönünü belirtir; 𝑁𝑟 sayıda rotor saat yönünde dönerken (𝑆𝑝 = 1) diğerleri ters 

yönde döner (𝑆𝑝 = −1) (Şekil 2. 2'deki rotorun gösterimine bakınız). Simetri elde 

etmek amacıyla, her bir rotor çifti, aynı kol uzunluğu 𝑙𝑖 = 𝑁𝑟 + 𝑖|𝑖=(1,…,𝑁𝑟) ile 

𝛼𝑖+𝑁𝑟 = 𝛼𝑖 + 𝜋|𝑖=(1,…,𝑁𝑟) hücresinin iki zıt tarafına yerleştirilir. Bu gösterim, geniş 

bir multi-rotorlu araç sınıfı için geçerlidir ve aerodinamik kuvvetlerin ve 

momentlerin rotor hızlarının bir fonksiyonu olarak genel bir şekilde ifade 

edilmesini sağlar. 
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• Kuvvetler 

Aerodinamik kuvvetlere ilişkin ifadeleri türetmek için kanat elemanı teorisi 

kullanılabilir. Ayrıca, yer etkileri hesaba katılmadan, dört rotorlu drona etki eden 

dört ana kuvvet göz önünde bulundurulmuştur ve tüm kuvvetler gövde 

çerçevesinde ifade edilmiştir. Bu ifadeler modellemede kullanılır. Bu bölümde ele 

alınan üç kuvvet ve yönleri Tablo 2. 2'de gösterilmiştir.  

Ele alacağımız ilk kuvvet yerçekimi kuvvetidir: 

 𝐺 = −𝑚𝑔 (2.8) 

𝑚, bir dört rotorlu dronun kütlesidir, 𝑔, yerçekimi katsayısıdır, 𝐺, 𝑒𝑧 ekseni 

boyunca negatif yöndeki yerçekimi kuvvetidir. Ayrıca, her bir 𝑟𝑜𝑖 rotoru, 𝛺 açısal 

hızına bağlı olarak itki ve göbek kuvvetleri üretir. 𝑇𝑖 itki kuvveti, 𝑏𝑧 ekseni boyunca 

pozitif yönde, 𝐻𝑖 ise 𝑏𝑥, 𝑏𝑦 düzlemindeki yatay hız 𝑉ℎ'nin negatif yönündedir (𝑉ℎ 

ileri hız 𝑉𝑓 'nin (𝑏𝑥, 𝑏𝑦) düzlemine izdüşümüdür). Böylece, göbek kuvveti, gövdeye 

göre sabit çerçevedeki 𝑏𝑥, 𝑏𝑦 düzleminin 𝑏𝑥 ekseni yönünde 𝐻𝑥𝑖 ve 𝑏𝑦 ekseni 

yönünde 𝐻𝑦𝑖 olmak üzere iki bileşene ayrılabilir.  

Şekil 2. 2’de bir rotorun grafiksel bir gösterimi sunulmaktadır. Bir rotor için itki 

ve göbek kuvvetleri için analitik ifadeler aşağıdaki gibidir [68], [191]: 

 𝑇𝑖 = 𝐶𝑇𝜌𝐴(Ω𝑖𝑅𝑟)
2, 𝐻𝑖 = 𝐶𝐻𝜌𝐴(Ω𝑖𝑅𝑟)

2 (2.9) 

Şekil 2. 2 Rotorun gösterimi
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𝜌 =  1, 293 𝑘𝑔/𝑚3 hava yoğunluğu, 𝐴 pervane diskinin etkin yüzeyi ve 𝑅𝑟 

yarıçapıdır. İtki ve göbek kuvvetlerinin katsayıları aşağıdaki gibidir [185]: 

 𝐶𝑇 = 𝜎𝑎 [(
1

6
+
1

4
𝜇) Θ0 − (1 + 𝜇

2)
Θ𝑡𝑤
8
−
1

4
𝜆𝑟] (2.10a) 

 𝐶𝐻 = 𝜎𝑎 [
1

4𝑎
𝜇𝐶�̅� +

1

4
𝜆𝑟𝜇 (Θ0 −

Θ𝑡𝑤
2
)]

 (2.10b) 

Burada 𝑎 kaldırma eğimi, 𝛩0 ve 𝛩𝑡𝑤 doğrusal kaldırma parametreleridir, 𝐶𝑑 

sürükleme katsayısıdır, 𝜎 kanat alanının disk alanına oranını tanımlayan katılık 

oranıdır. Katılık şu şekilde tanımlanır [191]: 

 𝜎 =
𝑁𝑐̅

𝜋𝑅
 (2.11) 

𝑁 kanat sayısıdır, 𝑐̅ ise kanat ayarıdır. Parametreler hakkında daha ayrıntılı bilgi 

[185]'te bulunabilir. Toplam itki ve göbek kuvveti, her bir rotor tarafından üretilen 

kuvvetlerin toplamıdır. Multi-rotorlu 2𝑁𝑟 rotora sahip olduğundan, multi-

rotorluya etki eden kuvvetler şu şekildedir [68], [191]: 

 𝑇 = ∑  

2𝑁𝑟

𝑖=1

𝑇𝑖     ,    𝐻𝑥 = −∑  

2𝑁𝑟

𝑖=1

𝐻𝑥𝑖     ,    𝐻𝑦 = −∑  

2𝑁𝑟

𝑖=1

𝐻𝑦𝑖 (2.12) 

(𝑥, 𝑦, 𝑧) eksenleri boyunca üretilen kuvvetlerin bileşkesi aşağıdaki bağıntı ile 

verilir: 

 ℱ𝑑 = [

𝐾𝑑𝑥 0 0
0 𝐾𝑑𝑦 0

0 0 𝐾𝑑𝑧

] �̇� (2.13) 

Burada 𝐾𝑑𝑥, 𝐾𝑑𝑦 ve 𝐾𝑑𝑧 öteleme sürükleme katsayılarını gösterir. Ana kuvvetler 

göz önüne alınarak ve döndürme matrisi (2.1) kullanılarak, araca etki eden net 

harici kuvvet vektörü gövdeye göre sabit çerçevede aşağıdaki gibi ifade edilir [68], 

[191]. 

 ℱ𝐵 = [
𝐻𝑥𝑖
𝐻𝑦𝑖
𝑇

] + ℛ𝑇 [
0
0
𝐺
]                                                                      (2.14) 

              = [

−∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑇𝑖

−∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝐻𝑥𝑖

−∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝐻𝑦𝑖

] +
1

𝑚
[

𝐾𝑑𝑥 0 0
0 𝐾𝑑𝑦 0

0 0 𝐾𝑑𝑧

] + ℛ𝑇 [
0
0

−𝑚𝑔
]  (2.15) 
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Burada ℛ−1 = ℛ𝑇, zemine göre sabit çerçeveden gövdeye göre sabit çerçeveye 

döndürme matrisidir. 

• Moment 

Bu bölümde, gövdenin çerçevesi içinde ifade edilen ana harici momentleri ve 

yönlerini sunuyoruz. Fay, kanat elemanı teorisini kullanarak aerodinamik 

momentler için modellemede kullanılan ifadeleri türetmiştir [185]. Bu bölümde 

bahsedilen harici momentler ve yönleri Tablo 2. 3'te gösterilmiştir. Tüm 

momentler gövde çerçevesinde ifade edilmiştir. 

• Yuvarlanma ve Yunuslama Momentleri 

Sırasıyla 𝑏𝑥 ve 𝑏𝑦 eksenleri etrafındaki 𝑀Φ (yuvarlanma) ve 𝑀Θ (yunuslama) 

momentlerinden yuvarlanma momenti dronun yan tarafları arasındaki itiş 

farkından kaynaklanırken, yunuslama momenti ise ön ve arka arasındaki itiş 

farkından elde edilir. Bunlar aracın kontrolüne katkıda bulundukları için en 

önemli momentler arasındadır. Momentlerin yönü sağ el kuralına göre belirlenir. 

Bunlar aşağıdaki gibi tanımlanır [68], [191].  

 ℳΦ =∑  

2𝑁𝑟

𝑖=1

𝑙𝑖𝑠𝛼𝑖𝑇𝑖 ,ℳΘ =∑  

2𝑁𝑟

𝑖=1

𝑙𝑖𝑐𝛼𝑖𝑇𝑖 (2.16) 

burada 𝑠(.) ve 𝑐(.) sırasıyla 𝑠𝑖𝑛(. ) ve 𝑐𝑜𝑠(. ) için kısaltmalardır, 𝛼𝑖 rotor 𝑟𝑜𝑖 ’yi 

destekleyen 𝑙𝑖 uzunluğundaki kol ile 𝑏𝑥 ekseni arasındaki açıyı temsil eder. 

Tablo 2. 3 Multi-rotorluya uygulanan harici kuvvetler 

Moment Simge Yön 

Yuvarlanma momenti 𝑀Φ gövde çerçevesindeki 𝑏𝑥 ekseninde. 

Yunuslama momenti 𝑀Θ gövde çerçevesindeki 𝑏𝑦 ekseninde. 

Sapma momenti 𝑄𝑖 gövde çerçevesindeki 𝑏𝑧 ekseninde. 

Aerodinamik momentler 𝑀𝑑 
gövde çerçevesindeki 𝑏𝑥, 𝑏𝑦, 𝑏𝑧 

eksenlerinde. 

Jiroskopik moment 𝐺𝑥, 𝐺𝑦 gövde çerçevesindeki 𝑏𝑥 ve 𝑏𝑦 eksenlerinde. 

Kanat çırpma momenti 𝐵𝑥, 𝐵𝑦 gövde çerçevesindeki 𝑏𝑥 ve 𝑏𝑦 eksenlerinde. 
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• Sapma Momenti 

Kanat elemanlarına etki eden aerodinamik kuvvetler, rotor mili çevresinde bir 𝑄𝑖 

momentine neden olur. Tüm rotorlar dikkate alındığında bu momentlerin toplamı, 

multi-rotorlunun 𝑏𝑧 ekseni etrafında dönmesine neden olur. Her rotor için dönme 

momenti 𝑄𝑖 aşağıdaki gibi modellenmiştir:  

 𝑄𝑖 = 𝐶𝑄𝜌𝐴𝑅𝑟(Ω𝑖𝑅𝑟)
2 (2.17) 

Dönme momenti katsayısı aşağıdaki gibi ifade edilir:  

 𝐶𝑄 = 𝜎𝑎 [
1

8𝑎
(1 + 𝜇2)𝐶�̅� + 𝜆𝑟 (

1

6
Θ0 −

1

8
Θ𝑡𝑤 −

1

4
𝜆𝑟)] (2.18) 

Farklı yönlerde dönme momentlerini (saat yönünde ve saat yönünün tersinde) 

oluşturan farklı yönlerle ayrılmış 2𝑁𝑟 rotor bulunmaktadır. Net dönme momenti 

şu şekilde verilir: 

 𝑄 =∑  

2𝑁𝑟

𝑖=1

𝑆𝑝𝑖𝑄𝑖 (2.19) 

Burada 𝑆𝑝𝑖  =  1 ise 𝑟𝑜𝑖 saat yönünde dönerken, 𝑆𝑝𝑖 = −1 ise 𝑟𝑜𝑖 saat yönünün 

tersine döner. 

• Göbek Momenti  

Daha önce gösterildiği gibi, göbek kuvvetlerinin 𝑏𝑥 ve 𝑏𝑦 eksenleri boyunca iki 

bileşeni vardır. Bu kuvvet bileşenleri araca 𝑏𝑧 ekseni etrafında momentler uygular 

ve 𝑂𝑖|𝑖=1,…,2𝑁𝑟 konumlarına bağlı olarak harekete katkıda bulunur. Bu nedenle, 

elde edilen göbek momenti şu şekilde verilmiştir [68]: 

 ℋ = ℋ𝑥 +ℋ𝑦                                       (2.20) 

 =∑  

2𝑁𝑟

𝑖=1

𝑙𝑖𝑠𝛼𝑖ℋ𝑥 +∑  

2𝑁𝑟

𝑖=1

𝑙𝑖𝑐𝛼𝑖ℋ𝑦 (2.21) 
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(a) Rotor kaynaklı 

kuvvetler 
(b) Rotorun jiroskopik 

etkisi 
(c) Kanat çırpma 

Şekil 2. 3 Aerodinamik olaylar 

• Jiroskopik Moment 

İki eksen etrafındaki dönüşler, bu eksenlerin oluşturduğu düzleme dik olan 

üçüncü bir eksen etrafında dönüşe neden olur (bkz. Şekil 2. 3). Bu etkiye 

jiroskopik etki denir. Bu nedenle, multi-rotorlu 𝑏𝑥 ekseninde döndüğünde, dönen 

her rotorda 𝑏𝑦 ekseninde bir moment oluşur. Multi-rotorlu 𝑏𝑦 ekseninde 

döndüğünde, her rotorun da 𝑏𝑥 ekseninde bir momenti vardır. Toplam jiroskopik 

bileşenler şunlardır:  

 𝒢𝑥 = 𝐽𝑟𝑞∑  

2𝑁𝑟

𝑖=1

𝑆𝑝𝑖Ω𝑖 , 𝒢𝑦 = −𝐽𝑟𝑝∑  

2𝑁𝑟

𝑖=1

𝑆𝑝𝑖Ω𝑖 (2.22) 

Burada 𝐽𝑟, bir rotorun eylemsizliğidir. 

• Kanat Çırpma Momenti 

Öteleme uçuşu sırasında, ileriye doğru hareket eden kanatlar ile geriye doğru 

hareket eden kanatlar arasında bir kaldırma farkı oluşur. Bu etkiye kanat çırpma 

denir. Kaldırma farkı rotor diskine bir moment uygular (bkz. Şekil 2. 3. Rotor 

şaftının oluşturduğu düzleme ve multi-rotorlunun ileri hızına dik bir eksen 

etrafındaki çırpma momenti 𝐵𝑖 şu şekilde verilir: 

 ℬ𝑖 = 𝐶ℬ𝜌𝐴𝑅𝑟(Ω𝑖𝑅𝑟)
2 (2.23) 

Kolaylık sağlamak için, her bir rotorun ℬ kanat çırpma momenti, ℬ𝑥𝑖 ve ℬ𝑦𝑖 

momentlerine ayrılabilir. Bir multi-rotorlu dronun rotor palalarının toplam çırpma 

momenti aşağıdaki gibidir:  

Rotor dönüşü 

 
Multirotorlu rotasyon 

 Jiroskopik etki 
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 ℬ𝑥 =∑  

2𝑁𝑟

𝑖=1

𝑆𝑝𝑖ℬ𝑥𝑖 , ℬ𝑦 =∑  

2𝑁𝑟

𝑖=1

𝑆𝑝𝑖ℬ𝑦𝑖 (2.24) 

Jiroskopik etkilerden kaynaklanan momentlerin sonuçları ve aerodinamik 

sürtünme momentinin sonucu aşağıdaki ifadelerle verilir: 

 ℳ𝑑 = [

𝐾𝑑𝛷 0 0
0 𝐾𝑑𝛩 0
0 0 𝐾𝑑𝛹

] ∥ 𝛺 ∥2 (2.25) 

Burada 𝐾𝑑𝛷, 𝐾𝑑𝛩, ve 𝐾𝑑𝛹 pozitif yönlendirme sürükleme katsayılarıdır. 

Multi-rotorluyu etkileyen farklı momentler düşünülerek, toplam moment vektörü 

gövdeye göre sabit çerçevede aşağıdaki gibi ifade edilebilir [68], [191]: 

 ℳ
𝐵 = [

ℳ𝛷 + 𝒢𝑥 +ℳ𝑑𝛷 + ℬ𝑥
ℳ𝛩 + 𝒢𝑦 +ℳ𝑑𝛩 + ℬ𝑦

ℳ𝑑𝛹 + 𝑄 +ℋ
]                                                         (2.26) 

     = [

∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑙𝑖𝑠𝛼𝑖𝑇𝑖 + 𝐽𝑟𝑞 ∑  

2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑆𝑝𝑖𝛺𝑖 − 𝐾𝑑𝛷𝛷

2 + ∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑆𝑝𝑖ℬ𝑥𝑖

∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑙𝑖𝑐𝛼𝑖𝑇𝑖 − 𝐽𝑟𝑝∑  

2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑆𝑝𝑖𝛺𝑖 − 𝐾𝑑𝛩𝛩

2 + ∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑆𝑝𝑖ℬ𝑦𝑖

∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑆𝑝𝑖𝑄𝑖 − 𝐾𝑑𝛹𝛹

2 + ∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑙𝑖𝑠𝛼𝑖ℋ𝑥𝑖 − ∑  

2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑙𝑖𝑐𝛼𝑖ℋ𝑦𝑖

]  (2.27) 

2.4.3 Multi-Rotorlu Sistemin Tam Dinamik Modeli 

Önceki bölümlerde, katı bir gövde için Newton-Euler denklemleri türetildikten 

sonra başlıca harici kuvvetler ve momentler analiz edilmişti. Bu bölümde, multi-

rotorlu bir sistemin tam modeli verilmektedir. Buna ek olarak, aracın CoG 

etrafındaki hareketi ve CoG'nin eylemsizlik çerçevesi 𝐸'ye göre göreceli hareketi 

dikkate alınarak kontrol problemleri incelenmiştir. Bu nedenle, öteleme hızları ve 

ivmeler, yere göre sabit 𝐸 çerçevesinde, açısal hızlar ve ivmeler ise araç gövdesine 

göre sabit 𝐵 çerçevesinde tanımlanmıştır. Bu, aracın dinamiklerini daha basit hale 

getirir. (2.2), (2.5), (2.6), (2.7), (2.14) ve (2.26) ile birlikte araştırma çalışmaları  

kullanılarak, bir multi-rotorlunun tam dinamik modeli aşağıdaki gibi yazılır [68], 

[192]. 

 [
�̈�
�̈�
�̈�
] = [

𝐶𝛩𝐶𝛹 𝑆𝛷𝑆𝛩𝐶𝛹 − 𝐶𝛷𝑆𝛹 𝐶𝛷𝑆𝛩𝐶𝛹 + 𝑆𝛷𝑆𝛹
𝐶𝛩𝑆𝛹 𝑆𝛷𝑆𝛩𝑆𝛹 + 𝐶𝛷𝑆𝛹 𝐶𝛷𝑆𝛩𝑆𝛹 − 𝑆𝛷𝐶𝛹
−𝑆𝛩 𝑆𝛷𝐶𝛩 𝐶𝛷𝐶𝛩

] [
𝑢
𝑣
𝑤
] (2.28a) 
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=
1

𝑚
[

𝐶𝛩𝐶𝛹 𝑆𝛷𝑆𝛩𝐶𝛹 − 𝐶𝛷𝑆𝛹 𝐶𝛷𝑆𝛩𝐶𝛹 + 𝑆𝛷𝑆𝛹
𝐶𝛩𝑆𝛹 𝑆𝛷𝑆𝛩𝑆𝛹 + 𝐶𝛷𝑆𝛹 𝐶𝛷𝑆𝛩𝑆𝛹 − 𝑆𝛷𝐶𝛹
−𝑆𝛩 𝑆𝛷𝐶𝛩 𝐶𝛷𝐶𝛩

] [

−∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝐻𝑥𝑖

−∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝐻𝑦𝑖

−∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑇𝑖

]  

+ℛ𝑇 [
0
0

−𝑚𝑔
] +

1

𝑚
[

𝐾𝑑𝑥 0 0
0 𝐾𝑑𝑦 0

0 0 𝐾𝑑𝑧

] �̇�   

(2.28b) 

 [
�̇�
�̇�
�̇�

] = [
1 𝑆𝛷𝑡𝑎𝑛 𝛩 𝐶𝛷𝑡𝑎𝑛 𝛩
0 𝐶𝛷 −𝑆𝛷
0 𝑆𝛷𝑠𝑒𝑐 𝛩 𝐶𝛷𝑠𝑒𝑐 𝛩

] [
𝑝
𝑞
𝑟
] (2.28c) 

 

[

𝐼𝑥𝑥�̇�
𝐼𝑦𝑦�̇�

𝐼𝑧𝑧�̇�
] = [

(𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑧𝑧)𝑞𝑟

(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑥)𝑝𝑟

(𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑦𝑦)𝑝𝑞

] + 

[

∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑙𝑖𝑠𝛼𝑖𝑇𝑖 + 𝐽𝑟𝑞 ∑  

2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑆𝑝𝑖𝛺𝑖 − 𝐾𝑑𝛷𝛷

2 + ∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑆𝑝𝑖ℬ𝑥𝑖

∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑙𝑖𝑐𝛼𝑖𝑇𝑖 − 𝐽𝑟𝑝∑  

2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑆𝑝𝑖𝛺𝑖 − 𝐾𝑑𝛩𝛩

2 + ∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑆𝑝𝑖ℬ𝑦𝑖

∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑆𝑝𝑖𝑄𝑖 − 𝐾𝑑𝛹𝛹

2 + ∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑙𝑖𝑠𝛼𝑖ℋ𝑥𝑖 − ∑  

2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑙𝑖𝑐𝛼𝑖ℋ𝑦𝑖

]  

(2.28d) 

Öteleme dinamiği ve dönme dinamiği, sırasıyla yere göre sabit çerçeve ve gövdeye 

göre sabit çerçeve ile ifade edilen denklemlerde (2.49) sunulmaktadır. Çalışmanın 

ilerleyen aşamalarında farklı kontrol stratejilerini test etmek, analiz etmek ve 

karşılaştırmak için bu model kullanılacaktır. 

Bu matematiksel gösterim, aracın genel dinamiklerini anlamak için gereklidir. Bu 

modelleme bölümü, farklı uçuş koşulları için multi-rotorlu üzerindeki başlıca 

etkileri ifade eder. Ayrıca modelleme, fiziksel olayları test etmek, analiz etmek ve 

tanımlamak için iyi bir deneme aracı olabilir. Bu çalışmada önerilen kontrol 

algoritmalarını test etmek için çeşitli amaçlara yönelik bazı sadeleştirmeler 

yapılabilir. 

2.4.4 Rotorların Dinamiği 

Rotorlar, elektriksel ve mekanik bileşenleri birbirine bağlayan DC motorlar 

tarafından sürülür. Rotorlar Şekil 2. 4'teki gibi gösterilebilir ve aşağıdaki dinamik 

denklemlerle açıklanabilir [71]. 

 𝐿𝑟𝑜𝑡
𝑑𝑖𝑟𝑜𝑡
𝑑𝑡

= 𝑢𝑟𝑜𝑡 − 𝑅𝑟𝑜𝑡𝑖𝑟𝑜𝑡 − 𝐾𝑒𝜔 (2.29) 
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 𝐽𝑟𝑜𝑡
𝑑𝜔

𝑑𝑡
= 𝜏𝑚 − 𝜏𝑑 (2.30) 

Burada 𝑢𝑟𝑜𝑡 rotor girişini, 𝑅𝑟𝑜𝑡, rotorun iç direncini, 𝐿𝑟𝑜𝑡, rotorun endüktansını, 

𝐾𝑒, rotorun arka EMF (Elektro-Manyetik Kuvvet) sabitini, 𝜏𝑟 rotorun torkunu, 𝜔 

rotorun açısal hızını, 𝜏𝑑 rotor yükünü, 𝐽𝑟𝑜𝑡, rotorun eylemsizlik momentini, 𝑖𝑟𝑜𝑡 

akımı simgeler. 

Çok düşük endüktanslı küçük motorlar göz önüne alındığında, verilen sistem 

basitleştirilebilir ve bir çalışma noktası 𝜔0 etrafında doğrusallaştırma ile yaklaşık 

hale getirilebilir. Bu durumda, sistem �̇� = 𝐴𝜔 + 𝐵𝑢mot + 𝐶 şeklini alır. 𝐴, 𝐵, 𝐶 

rotorların parametreleridir ve bir transfer fonksiyonu ile daha ayrıntılı olarak 

tanımlanabilir. 

 𝐺(𝑠) =
1

𝑏𝑠 + 1
 (2.31) 

Burada 𝑏, tanımlanan rotorların zaman sabitidir. 𝑏 parametresi, küçük bir zaman 

gecikmesine sahip küçük rotorlar için bir değer alır ve bunun tersi de geçerlidir. 

2.5 Şiddetli Rüzgarda Uçan Aracın Modellemesi 

Bu çalışmanın amaçlarından biri, bir rüzgar hamlesinin tamamen bozulmaya 

uğrattığı bir ortamda uçan multi-rotorlu bir araç için dayanıklı kontrolörler 

sunmaktır. Bu bağlamda rüzgarın modellenmesi özel önem taşır. Modellemenin 

ardından aracın rüzgarlı bir ortamda hareketi tanımlanmıştır. Bunun için 

öncelikle, ani bir rüzgarın gerçek davranışını mümkün olduğunca yakın bir şekilde 

taklit edebilen bir model sunuyoruz. Daha sonra multi-rotorluya etki eden 

kuvvetler ve momentler ayrıntılı olarak açıklanacak ve bunlara ilişkin ifadeler 

Şekil 2. 4 Rotor modeli 



72 

 

türetilecektir. Sistem modeli sunulduktan sonra kontrol ve kestirim teorileri dron 

sistemine uygulanacaktır. 

2.5.1 Rüzgar Hamlelerinin Modellenmesi 

Bu kısımda, rüzgarın şiddeti, deterministik bir bileşen ve stokastik bir bileşen 

olmak üzere iki bileşenin toplamı olarak kabul edilen hızı ile temsil edilmektedir. 

İlk bileşen, günlük kullanım durumuna göre ayarlanan ortalama rüzgar hızını 

temsil eder. Bu bileşene hava tahminine göre bir başlangıç değeri verilebilir ve 

aracın uçuş süresi ölçeğine göre biraz daha büyük bir zaman ölçeğinde değiştiği 

varsayılır. İkinci bileşen, spektrum, türbülans yoğunluğu gibi istatistiksel 

özelliklerden veriler toplanarak ortalama rüzgar üzerine bindirilen rüzgar 

hamlesinin türbülansını temsil eder [185]. 𝒱𝑤
𝐵 = [𝑢𝑤    𝑣𝑤    𝑤𝑤]

𝑇 ∈ ℝ3, sabit 𝐵 

çerçevesinde ifade edilen rüzgar hızı vektörünü şu şekilde belirtir: 

 𝒱𝑤
𝐵 = 𝑣𝑤

𝐵 + 𝛿𝒱𝑤
𝐵 (2.32) 

 = [

𝑈𝑤 + 𝛿𝑢𝑤
𝑉𝑤 + 𝛿𝑣𝑤
𝑊𝑤 + 𝛿𝑤𝑤

] (2.33) 

 

Burada 𝑣𝑤
𝐵 = [𝑈𝑤  𝑉𝑤  𝑊𝑤]

𝑇 gövdenin (𝐵) sabit çerçevesinde ifade edilen ortalama 

rüzgar hızı vektörünü temsil etmektedir. 𝛿𝒱𝐵 = [𝛿𝑢𝑑 𝛿𝑣𝑑 𝛿𝑤𝑑]𝑇 terimi, ortalama 

rüzgar hızlarından sapmaları, yani rüzgar türbülansını göstermektedir. Rüzgar 

hızı vektörü ∥∥𝒱𝑤
𝐵∥∥ ≤ �̅�𝑤

𝐵 où �̅�𝑤
𝐵 ∈ ℝ+ multi-rotorlunun kontrol edilebilir kaldığı en 

yüksek rüzgar hızını gösterir [191]. Bu değer genellikle üretici tarafından güvenlik 

uyarısı olarak belirtilir. 

 𝑢𝑤 = 𝒢𝑢𝐻𝑢(𝑠), 𝑣𝑤 = 𝒢𝑣𝐻𝑣(𝑠), 𝑤𝑤 = 𝒢𝑤𝐻𝑤(𝑠) (2.34) 

Burada 𝒢𝑢, 𝒢𝑣 ve 𝒢𝑤 ortalaması sıfır olmayan Gauss gürültü sinyalleridir ve alıcı 

bir şekilde 𝐻𝑢(𝑠), 𝐻𝑣(𝑠) ve 𝐻𝑤(𝑠) filtrelerinden geçerler. Bu transfer fonksiyonları 

aşağıdaki şekilde ifade edilmektedir [69]: 

𝐻𝑢(𝑤) = 𝜎𝑢√2
𝐿𝑢

𝜋𝑈

1

1+𝐿𝑢
𝑠

𝑈

, 𝐻𝑣(𝑤) = 𝜎𝑣√
𝐿𝑣

𝜋𝑈

1+√3𝐿𝑣
𝑠

𝑈

(1+𝐿𝑣
𝑠

𝑈
)
2 , 𝐻𝑤(𝑤) = 𝜎𝑤√

𝐿𝑤

𝜋𝑈

1+√3𝐿𝑤
𝑠

𝑈

(1+𝐿𝑤
𝑠

𝑈
)
2  (2.35) 
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Burada 𝑠, Laplace değişkenidir. Alçak irtifada (< 300𝑚) uçan multi-rotorlu araçlar 

için 𝐿𝑢 'nun ifadeleri aşağıdaki şekilde verilmektedir [68], [191]. 

𝐿𝑤 = 𝑧, 𝜎𝑤 = 0.1𝑢20, 𝐿𝑢 = 𝐿𝑣 =
𝑧

(0.177+0.00083𝑧)1.2
, 𝜎𝑢 = 𝜎𝑣 =

𝜎𝑤

(0.177+0.000823𝑧)0.4
  (2.36) 

Burada 𝑧 yüksekliktir ve 𝑢20, rüzgar seviyesine göre tanımlanan 20 fit (6,09600 𝑚) 

yükseklikteki tipik rüzgar değerlerini temsil eder. Bu ölçek uzunlukları, zayıf bir 

rüzgar için 7,7166𝑚 𝑠⁄  olan MIL-F-8785C standardına göre tanımlanmıştır [191]. 

Frekans uyarlamasının karmaşıklığı ve genel simülasyon ortamına dahil olması 

nedeniyle, türbülans üretimi için zamana bağlı bir yaklaşım kullanılır. Türbülans 

bileşenleri, statik rüzgar bileşenlerine kıyasla daha düşük genlik ve daha yüksek 

frekans sergilediği için aşağıdaki model önerilmektedir [68], [191]: 

 [

𝛿𝑢𝑤(𝑡)
𝛿𝑣𝑤(𝑡)
𝛿𝑤𝑤(𝑡)

] = [

∑  𝑁
𝑖=1 𝑎𝑢,𝑖𝑠𝑖𝑛 (𝜔𝑢,𝑖𝑡 + 𝛷𝑢,𝑖)

∑  𝑁
𝑖=1 𝑎𝑣,𝑖𝑠𝑖𝑛 (𝜔𝑣,𝑖𝑡 + 𝛷𝑣,𝑖)

∑  𝑁
𝑖=1 𝑎𝑤,𝑖𝑠𝑖𝑛 (𝜔𝑤,𝑖𝑡 + 𝛷𝑤,𝑖)

]  (2.37) 

Burada 𝑁, periyodik bileşenlerin sayısını göstermektedir. 𝑖 = 1,… ,𝑁 için, 

𝑎𝑗,𝑖|𝑗=𝑢,𝑣,𝑤, 𝜔𝑗,𝑖|𝑗=𝑢,𝑣,𝑤 ve 𝜑𝑗,𝑖|𝑗=𝑢,𝑣,𝑤, rüzgarın statik olmayan bileşenlerinin 

sırasıyla genliklerini, frekanslarını ve faz kaymalarını ifade etmektedir. 

2.5.2 Uygulanan Ek Kuvvetler ve Momentler 

Multi-rotorlular hafif olmaları nedeniyle uçuş sırasında çevreden kolayca etkilenir. 

Literatürde, sabit rüzgar alanı ve uzun vadeli ölçekleme olgusu gibi varsayımlar 

sıklıkla dikkate alınmaktadır. Çoğu yazar, güdüm amacıyla kinematik bir model 

oluşturmak için rüzgar hızını araç hızıyla birleştirir. Aslında rüzgarın etkileri iki 

ana unsurla özetlenebilir. Birincisi, multi-rotorlu çerçevenin sürüklemesidir. 

İkincisi, rüzgar ve pervaneler arasındaki etkileşimden kaynaklanmaktadır. Bunlar, 

aracın nominal modeline dahil edilen ek kuvvet ve momentlerin kaynaklarıdır. 

2.5.2.1 Çerçeve-Rüzgar Etkileşimi 

(2.32) ile elde edilen rüzgar hızları, gövde çerçevesinde aracın 𝑉𝑟 =

[𝑉𝑟𝑥    𝑉𝑟𝑦    𝑉𝑟𝑧]𝑇 ∈ ℝ3 bağıl hızını oluşturmak için multi-rotorlu hızları 𝑉𝐵'ye 

eklenir. Göreceli hız vektörü aşağıdaki gibi yazılabilir [68], [185]. 
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 𝑉𝑟 = 𝑉
𝐵 − 𝒱𝑤

𝐵 (2.38) 

Sürükleme kuvvetleri 𝒟 = (𝒟𝑥, 𝒟𝑦, 𝒟𝑧)
𝑇
∈ ℝ3, uçuş sırasında aracın şasisini 

etkileyenlerle sınırlıdır. Aşağıdaki gibi verilmiştir [68], [191]: 

𝒟𝑥 =
1

2
𝐶𝐷𝑥𝜌𝑆𝑥𝑉𝑟𝑥

2 ,         𝒟𝑦 =
1

2
𝐶𝐷𝑦𝜌𝑆𝑦𝑉𝑟𝑦

2 , 𝒟𝑧 =
1

2
𝐶𝐷𝑧𝜌𝑆𝑧𝑉𝑟𝑧

2  (2.39) 

Burada 𝑆𝑥, 𝑆𝑦 ve 𝑆𝑧, ilgili düzlemlerde araç çerçevesinin çıkıntılı yüzeyleridir. 

Hipotez 4'te 𝑆𝑧, pervanelerin yüzeylerini içerir. 𝐶𝐷𝑥, 𝐶𝐷𝑦 ve 𝐶𝐷𝑧 statik sürükleme 

katsayılarını gösterir. Multi-rotorlu çerçevenin geometrisine bağlıdırlar. Bir rüzgar 

tünelinde deneysel bir prosedürle elde edilebilirler [68], [191]. 

2.5.2.2 Pervane-Rüzgar Etkileşimi 

İdeal uçuş koşullarında (rüzgarsız), itki kuvvetlerinin 𝑏𝑧 ekseni ile doğrudaş 

olduğu varsayılarak rotor sapmaları hesaba katılmamaktadır. Ancak, rüzgarlı bir 

ortamda, bu varsayım artık geçerli değildir. Kanat çırpma hareketi rotor 

düzlemlerinde sapmaya neden olur; bu ise itki kuvvetlerinde efektif bir sapmaya 

yol açarak itki vektörlerinin 𝑏𝑧 eksenine göre yön değiştirmesine neden olur. Bu 

durum, 𝑏𝑧 ekseni boyunca farklı büyüklüklerde yeni itki kuvvetleri ve ileri hız yönü 

boyunca 𝑏𝑥, 𝑏𝑦 düzleminde başka kuvvetler üretilmesine yol açar. Bunun 

sonucunda 𝑏𝑧 ekseni etrafında ek bir moment oluşur. Bu nedenle kanat çırpma 

pozisyon durumu ve yönelim kontrolü üzerinde önemli bir etkiye sahiptir. 

𝑅𝑃𝑖(𝑂𝑃𝑖 , 𝑋𝑃𝑖 , 𝑌𝑃𝑖 , 𝑍𝑃𝑖), 𝑖 = 1,… ,2𝑁𝑟 için sabit bir sarmal çerçeveyi gösterir. İtki 

kuvvetleri bu çerçevelerde ifade edilir ve gövdeye göre sabit çerçevede verilen 

döndürme matrisi ℛ𝑃𝑖 kullanılarak döndürülmelidir [68]: 

 ℛ𝑃𝑖 = [

𝑐𝑜𝑠 (𝛾𝑖) 0 𝑠𝑖𝑛 (𝛾𝑖)

𝑠𝑖𝑛 (𝛾𝑖)𝑠𝑖𝑛 (𝛽𝑖) 𝑐𝑜𝑠 (𝛽𝑖) −𝑐𝑜𝑠 (𝛾𝑖)𝑠𝑖𝑛 (𝛽𝑖)

−𝑠𝑖𝑛 (𝛾𝑖)𝑐𝑜𝑠 (𝛽𝑖) 𝑠𝑖𝑛 (𝛽𝑖) 𝑐𝑜𝑠 (𝛾𝑖)𝑐𝑜𝑠 (𝛽𝑖)
] (2.40) 

Gövdeye göre sabit çerçevede ifade edilen sonuç kuvvet vektörü şu şekilde yazılır: 

 𝔏𝑖 = ℛ𝑃𝑖𝑇𝑖𝑒𝑏𝑧  ,    𝑖 = 1,… ,2𝑁𝑟 (2.41) 
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Burada 𝑇𝑖, denklem (2.38) ile verilir ve 𝑒𝑏𝑧, 𝑏𝑧 ekseninin birim vektörüdür. Oluşan 

toplam kuvvet vektörü aşağıdaki gibidir [68].  

 𝔏 = ∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝔏𝑖 = ∑  

2𝑁𝑟
𝑖=1 (𝑇𝑖 [

𝑠𝑖𝑛 (𝛾𝑖)

−𝑐𝑜𝑠 (𝛾𝑖)𝑠𝑖𝑛 (𝛽𝑖)

𝑐𝑜𝑠 (𝛾𝑖)𝑐𝑜𝑠 (𝛽𝑖)
])  (2.42) 

Simetrik yapı ve pervaneler nedeniyle, basitlik sağlamak için rotor düzlemlerinin 

aynı 𝛾 ve 𝛽 açılarıyla isimlendirildiği varsayılmıştır. Bu nedenle 

 𝔏 = ∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝔏𝑖 = ∑  

2𝑁𝑟
𝑖=1 (𝑇𝑖 [

𝑆𝑝𝑖𝑠𝑖𝑛 (𝛾)

−𝑆𝑝𝑖𝑐𝑜𝑠 (𝛾)𝑠𝑖𝑛 (𝛽)

𝑐𝑜𝑠 (𝛾)𝑐𝑜𝑠 (𝛽)

])  (2.43) 

(2.43) denkleminden hareketle, rüzgar olduğunda, yeni toplam itkinin üretilen ilk 

itkiye kıyasla azaldığını gözlemliyoruz ve şöyle yazıyoruz: 

 𝑇𝑤 = 𝑐𝑜𝑠 (𝛽)𝑐𝑜𝑠 (𝛾)𝑇 (2.44) 

𝑜𝑖 = (𝑙𝑖𝑐𝛼𝑖 , 𝑙𝑖𝑠𝛼𝑖 , 0)
𝑇
 koordinatlarına sahip her bir 𝑟𝑜𝑖 rotorunun kuvvet vektörü 𝑇𝑖, 

gövdeye göre sabit çerçevenin üç ekseni boyunca bir moment vektörü 𝑀𝑖 üretir 

[68], [185]. 

                ℳ𝑖 = 𝑜𝑖 × 𝔏𝑖 (2.45) 

 = [

𝑐𝑜𝑠 (𝛽)𝑐𝑜𝑠 (𝛾)𝑙𝑖𝑠𝛼𝑖𝑇𝑖
−𝑐𝑜𝑠 (𝛽)𝑐𝑜𝑠 (𝛾)𝑙𝑖𝑐𝛼𝑖𝑇𝑖

−𝑆𝑝𝑖𝑠𝑖𝑛 (𝛽)𝑐𝑜𝑠 (𝛾)𝑙𝑖𝑐𝛼𝑖𝑇𝑖 − 𝑆𝑝𝑖𝑠𝑖𝑛 (𝛾)𝑙𝑖𝑠𝛼𝑖𝑇𝑖

] (2.46) 

Böylece, toplam yuvarlanma ve yunuslama momentleri, nominal momentler 

cinsinden şu şekilde yazılabilir: 

 ℳ𝛷𝑤 = 𝑐𝑜𝑠(𝛽) 𝑐𝑜𝑠(𝛾)ℳ𝛷 ,    ℳ𝛩𝑤 = 𝑐𝑜𝑠 (𝛽)𝑐𝑜𝑠 (𝛾)ℳ𝛩 (2.47) 

Dönme momentlerine aşağıdaki gibi fazladan bir moment eklenir [68]:  

ℳ𝛹𝑤 = −𝑆𝑝𝑖𝑠𝑖𝑛 (𝛽)𝑐𝑜𝑠 (𝛾)∑  

2𝑁𝑟

𝑖=1

𝑙𝑖𝑐𝑜𝑠 (𝛼𝑖)𝑇𝑖 − 𝑆𝑝𝑖𝑠𝑖𝑛 (𝛾)∑  

2𝑁𝑟

𝑖=1

𝑙𝑖𝑠𝑖𝑛 (𝛼𝑖)𝑇𝑖 (2.48) 
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2.5.3 Rüzgarın Etkisi Altında Multi-Rotorlunun Dinamik Modeli 

Rüzgar varlığında, aşağıdaki Denklem (2.49) ile özetlenen model dikkate alınır. 

Bununla birlikte, sırasıyla (2.44) ve (2.47) denklemleri ile verilen 𝑇 itki kuvveti, 

yuvarlanma ve yunuslama momentleri (ℳΦ ,ℳΘ) kanat çırpma etkisi nedeniyle 

yeni oluşan elemanlarla değiştirilir. Buna ek olarak, pozisyon durumu ve yönelim 

dinamikleri için bz ekseni etrafındaki bir ℳΨ momenti dikkate alınır (bkz. 

Denklem (2.48)). Son olarak, temel fark (2.39)’daki denklemlerde verilen 

sürükleme kuvvetlerinin varlığıdır. Böylece uygulanan kuvvet ve moment dengesi 

şu şekilde elde edilir: 

[
�̈�
�̈�
�̈�

] =
1

𝑚
[

𝐶Θ𝐶Ψ 𝑆Φ𝑆Θ𝐶Ψ − 𝐶Φ𝑆Ψ 𝐶Φ𝑆Θ𝐶Ψ + 𝑆Φ𝑆Ψ
𝐶Θ𝑆Ψ 𝑆Φ𝑆Θ𝑆Ψ + 𝐶Φ𝑆Ψ 𝐶Φ𝑆Θ𝑆Ψ − 𝑆Φ𝐶Ψ
−𝑆Θ 𝑆Φ𝐶Θ 𝐶Φ𝐶Θ

]. 

[
 
 
 
 −∑  

2𝑁𝑟
𝑖=1 𝐻𝑥𝑖 + 𝑠𝛾 ∑  

2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑇𝑖

1

2

𝑢𝑤

|𝑢𝑤|
𝐶𝐷𝑥𝜌𝑆𝑥𝑉𝑟𝑥

2

−∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝐻𝑦𝑖 − 𝑆𝛽𝐶𝛾 ∑  

2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑇𝑖

1

2

𝑣𝑤

|𝑣𝑤|
𝐶𝐷𝑦𝜌𝑆𝑦𝑉𝑟𝑦

2

𝐶𝛽𝐶𝛾 ∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑇𝑖 +

1

2

𝑤𝑤

|𝑤𝑤|
𝐶𝐷𝑧𝜌𝑆𝑧𝑉𝑟𝑧

2
]
 
 
 
 

 +ℛ𝑇 [
0
0

−𝑚𝑔
] +

1

𝑚
[

𝐾𝑑𝑥 0 0
0 𝐾𝑑𝑦 0

0 0 𝐾𝑑𝑧

] �̇� 

(2.49a) 

[

𝐼𝑥𝑥�̇�
𝐼𝑦𝑦�̇�

𝐼𝑧𝑧�̇�
] = [

(𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑧𝑧)𝑞𝑟

(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑥)𝑝𝑟

(𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑦𝑦)𝑝𝑞

] +

[
 
 
 
 
 𝐶𝛽𝐶𝛾 ∑  

2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑙𝑖𝑆𝛼𝑖𝑇𝑖 + 𝐽𝑟𝑞 ∑  

2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑆𝑝𝑖Ω𝑖 − 𝐾𝑑ΦΦ

2 + ∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑆𝑝𝑖ℬ𝑥𝑖

−𝐶𝛽𝐶𝛾 ∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑙𝑖𝐶𝛼𝑖𝑇𝑖 − 𝐽𝑟𝑝∑  

2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑆𝑝𝑖Ω𝑖 − 𝐾𝑑ΘΘ

2 + ∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑆𝑝𝑖ℬ𝑦𝑖

−𝑆𝑝𝑖𝑆𝛽𝐶𝛾 ∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑙𝑖𝐶𝛼𝑖𝑇𝑖 − 𝑆𝑝𝑖𝑆𝛾 ∑  

2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑙𝑖𝑆𝛼𝑖𝑇𝑖 + ∑  

2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑆𝑝𝑖𝑄𝑖

−𝐾𝑑ΨΨ
2 + ∑  

2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑙𝑖𝑠𝛼𝑖ℋ𝑥𝑖 − ∑  

2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑙𝑖𝑐𝛼𝑖ℋ𝑦𝑖 ]

 
 
 
 
 

  

(2.49b) 

2.6 Uygulamaya Yönelik Teknik Basitleştirme 

2.6.1 Basitleştirilmiş Simülasyon Modeli 

Uygulamamızda dört rotorlu dronun genellikle aşırı olmayan eğiklik açılarında bir 

noktanın üzerinde süzüldüğünü veya orta hızlarda uçtuğunu varsayıyoruz. Agresif 

manevralara veya şiddetli hareketlere gerek yoktur. Bu bağlamda Euler açısal 

hızlarını aracın açısal hızlarından tahmin etmek mümkündür. 

Φ̇ ≈ 𝑝, Θ̇ ≈ 𝑞, Ψ̇ ≈ 𝑟 

Fiziksel olarak, multi-rotorlu araç, itki kuvvetlerinin ve dönme momentlerinin ana 

kontrol elemanları olduğu 2𝑁𝑟 rotorun dönüş hızları Ω𝑖|𝑖=1,…,2𝑁𝑟 tarafından 
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kontrol edilir. Aerodinamik katsayılar 𝐶𝑖|𝑖=𝑇,𝐻,𝑄,𝐵 statik testlerle tanımlanan 

sabitler olarak kabul edilebilir. 

 𝑇𝑖 = 𝐾𝑡𝛺𝑖
2, 𝑄𝑖 = 𝐾𝑔𝛺𝑖

2 (2.50) 

Burada 𝐾𝑡 ve 𝐾𝑔 statik aerodinamik katsayılardır. Bilindiği üzere multi-rotorlu 

araçlarda dört adet kontrol girişi 𝑢 = (𝑢𝑚, 𝑢𝛷, 𝑢𝛩 , 𝑢𝛹)
𝑇 bulunmaktadır. Bunlar 

sırasıyla (2.44), (2.46), (2.47) ve (2.48) ile verilen toplam itki, yuvarlanma, 

yunuslama ve dönme momentleridir. 

𝑢𝑚 = 𝑇, 𝑢Φ =ℳΦ, 𝑢Θ = ℳΘ         ve        𝑢Ψ = ℳΨ 

(2.50)'de verilen 𝑇𝑖 ve 𝑄𝑖 'nin yeni formülasyonları dikkate alındığında, kontrol 

girişleri şunlar olur: 

𝑢𝑚 = 𝐾𝑡∑ 

2𝑁𝑟

𝑖=1

Ω𝑖
2, 𝑢Φ = 𝐾𝑡∑ 

2𝑁𝑟

𝑖=1

𝑙𝑖𝑆𝛼𝑖Ω𝑖
2, 𝑢Θ = −𝐾𝑡∑ 

2𝑁𝑟

𝑖=1

𝑙𝑖𝐶𝛼𝑖Ω𝑖
2 et 𝑢Ψ = 𝐾𝑔∑ 

2𝑁𝑟

𝑖=1

𝑆𝑝𝑖Ω𝑖
2 

Matris gösterimiyle : 𝑢 = Λ∑  Ω  

Burada ∑ ∈ ℝ2𝑁𝑟 rotorların hızlarının karesini içeren vektördür: 

 
∑ 

𝛺

= [𝛺1
2, … , 𝛺2𝑁𝑟

2 ]
𝑇
 

(2.51) 

ve Λ ∈ 𝑅4×2𝑁𝑟 kontrol dağıtım matrisidir. 

 𝛬 =

[
 
 
 
 

𝐾𝑡 … 𝐾𝑡 … 𝐾𝑡
𝐾𝑡𝑙1𝑆𝛼1 … 𝐾𝑡𝑙𝑖𝑆𝛼𝑖 … 𝐾𝑡𝑙2𝑁𝑟𝑆𝛼2𝑁𝑟
−𝐾𝑡𝑙1𝐶𝛼1 … −𝐾𝑡𝑙𝑖𝐶𝛼𝑖 … −𝐾𝑡𝑙2𝑁𝑟𝐶𝛼2𝑁𝑟
𝐾𝑔𝑆𝑝1 … 𝐾𝑔𝑆𝑝1 … 𝑆2𝑁𝑟 ]

 
 
 
 

 (2.52) 

Karıştırma matrisinin ∑  Ω  multi-rotorluda önceden programlanmış olması 

nedeniyle, istenen giriş vektörü 𝑢 simülasyon modelinde rotorların dönüş hızları 

yerine doğrudan dikkate alınabilir. 𝒖 değeri, düzenleyici tarafından sağlanacaktır. 

Dinamik denklemlerde kuvvetler ve momentlerle çalışmak çok daha kolaydır. 

Ayrıca, (2.23), dinamik model (2.10) ve (2.1)'deki yaklaşımı kullanarak, konum 

𝜒, dönüş 휂 ve giriş vektörü 𝑢 cinsinden aşağıdaki gibi basitleştirilebilir: 
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[
�̈�
�̈�
�̈�
] =

1

𝑚
[

𝐶Θ𝐶Ψ 𝑆Φ𝑆Θ𝐶Ψ − 𝐶Φ𝑆Ψ 𝐶Φ𝑆Θ𝐶Ψ + 𝑆Φ𝑆Ψ
𝐶Θ𝑆Ψ 𝑆Φ𝑆Θ𝑆Ψ + 𝐶Φ𝑆Ψ 𝐶Φ𝑆Θ𝑆Ψ − 𝑆Φ𝐶Ψ
−𝑆Θ 𝑆Φ𝐶Θ 𝐶Φ𝐶Θ

] [

−∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝐻𝑥𝑖

−∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝐻𝑦𝑖
𝑢𝑚

] +

[
0
0

−𝑚𝑔
] +

�̇�

𝑚
[

𝐾𝑑𝑥 0 0
0 𝐾𝑑𝑦 0

0 0 𝐾𝑑𝑧

]  

(2.53a) 

[

𝐼𝑥𝑥Φ̇

𝐼𝑦𝑦Θ̇

𝐼𝑧𝑧Ψ̇

] = [

(𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑧𝑧)𝑞𝑟

(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑥)𝑝𝑟

(𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑦𝑦)𝑝𝑞

] + 

[

𝑢Φ + 𝐽𝑟𝑞 ∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑆𝑝𝑖Ω𝑖 − 𝐾𝑑ΦΦ

2 + ∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑆𝑝𝑖ℬ𝑥𝑖

𝑢Θ − 𝐽𝑟𝑝∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑆𝑝𝑖Ω𝑖 − 𝐾𝑑ΘΘ

2 + ∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑆𝑝𝑖ℬ𝑦𝑖

𝑢Ψ + ∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑙𝑖𝑠𝛼𝑖ℋ𝑥𝑖 − 𝐾𝑑ΨΨ

2 − ∑  
2𝑁𝑟
𝑖=1 𝑙𝑖𝑐𝛼𝑖ℋ𝑦𝑖

]  

(2.53b) 

Bu bölümde multi-rotorlunun matematiksel modellemesi sunulmuştur. Buradan 

itibaren dört rotorlu dronun kontrolünü ele alacağız.  

2.6.2 Kontrol Odaklı Model 

Dört rotorlu dronlar, tüm dünyadaki kontrol teorisi ve robotik araştırmacılarından 

büyük ilgi görmüştür. Düşük maliyetli, montajı kolay bir platform olarak bir dört 

rotorlu dron, çeşitli kontrol yasalarını ve algoritmalarını test etmek, doğrulamak 

ve geliştirmek için ideal bir platform teşkil eder.  

Şekil 2. 5 Dört rotorlu dron kontrolünün genel yapısı 
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Bu nedenle, dört rotorlu dronlar için kullanılan kontrol teknikleri ve 

algoritmaların kapsamlı bir listesini bulmak ve sınırlamak zordur. Araç modeli, 

farklı alt sistemleri arasında güçlü nonlineerlikler ve güçlü bağlaşıklıklar içerir. Bu 

bölümde, bu tezde önerilen kontrol yasalarının gerçek bir platformda ve gerçek 

zamanlı olarak büyük bir zorluk olmadan uygulanması için eksiksiz dinamik 

modelin basitleştirilmiş bir versiyonu ele alınmıştır. Ayrıca, bu model aracılığıyla, 

kontrol stratejilerinin, hesaba katılmayan dinamikler ve bozucularla başa 

çıkabilme konusunda yeterliliği de gösterilmiştir. Bu nedenle, bozucular ve 

parametrik belirsizlikler altında dört rotorlu dronun dinamik modeli şu şekilde 

verilir: 

 

�̈� = �̇��̇�
𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑧𝑧

𝐼𝑥𝑥
− �̇�

𝐽𝑟
𝐼𝑥𝑥
𝜛 − �̇�2

𝐾𝑑𝛷
𝐼𝑥𝑥

+
𝑢𝛷
𝐼𝑥𝑥
+
𝑑𝛷
𝐼𝑥𝑥

�̈� = �̇��̇�
𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑥
𝐼𝑦𝑦

+ �̇�
𝐽𝑟
𝐼𝑦𝑦
𝜛 − �̇�2

𝐾𝑑𝛩
𝐼𝑦𝑦

+
𝑢𝛩
𝐼𝑦𝑦
+
𝑑𝛩
𝐼𝑦𝑦

�̈� = �̇��̇�
𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑦𝑦

𝐼𝑧𝑧
− �̇�2

𝐾𝛩
𝐼𝑧𝑧
+
𝑢𝛹
𝐼𝑧𝑧
+
𝑑𝛹
𝐼𝑧𝑧

�̈� = (𝑠𝑖𝑛 𝛩 𝑐𝑜𝑠 𝛹 𝑐𝑜𝑠𝛷 + 𝑠𝑖𝑛 𝛷𝑠𝑖𝑛 𝛹)
𝑢𝑚
𝑚
−
𝐾𝑑𝑥
𝑚
�̇� +

𝑑𝑥
𝑚

�̈� = (𝑠𝑖𝑛 𝛹 𝑐𝑜𝑠 𝛷 𝑠𝑖𝑛𝛩 − 𝑠𝑖𝑛 𝛷𝑐𝑜𝑠 𝛹)
𝑢𝑚
𝑚
−
𝐾𝑑𝑦

𝑚
�̇� +

𝑑𝑦

𝑚

�̈� = −𝑔 + 𝑐𝑜𝑠 𝛩 𝑐𝑜𝑠𝛷
𝑢𝑚
𝑚
−
𝐾𝑑𝑧
𝑚
�̇� +

𝑑𝑧
𝑚

 (2.54) 

Burada 𝜛 = 𝜔1 − 𝜔2 + 𝜔3 − 𝜔4, ve Δ = (𝑑𝑥, 𝑑𝑦, 𝑑𝑧 , 𝑑Φ, 𝑑Θ, 𝑑Ψ)
𝑇
∈ ℝ6 bilinmeyen 

sınırlı bir bozucu vektörüdür. Bir dört rotorlu dron, eksik tahrikli bir sistemdir, 

yani kontrollü hareket serbestlik derecelerinden daha az sayıda kontrol 

eyleyicisine sahiptir. Bir dört rotorlu dronda, dört rotorumuz (dört eyleyici) ve altı 

hareket serbestlik derecemiz vardır (üç öteleme 𝑥, 𝑦, 𝑧 ve üç dönüş: yuvarlanma 

𝛷, yunuslama 𝛩 ve sapma 𝛹). Böyle bir sistemi kontrol etmek için iç içe geçmiş 

iki kapalı kontrol döngüsüne ihtiyacımız vardır, bkz. Şekil 2. 5. 

2.6.3 Kontrol Mimarisi 

Dört rotorlu dron modeli ayrıntılı olarak sunulduktan sonra kontrol ve kestirim 

teorileri uygulanabilir. Bu amaçla, durum uzayı, dört rotorlu dron üzerindeki 
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bozucuların etkisini anlamak için faydalıdır. Sonuç olarak ortaya çıkan durum 

uzayının kompakt formu: 

 �̇� = 𝑓(𝒵) + 𝑔(𝒵)𝑈 + 𝑑ℎ(ℎ = Φ,Θ,Ψ, 𝑥, 𝑦, 𝑧) (2.55) 

Burada 𝒵 = [Φ, Φ̇, Θ, Θ̇, Ψ, Ψ̇, 𝑥, �̇�, 𝑦, �̇�, 𝑧, �̇�] ∈ ℝ12 durum değişkenlerini temsil 

etmektedir, 𝑓(𝑍) ve 𝑔(𝑍) doğrusal (lineer) olmayan fonksiyonlardır. Denklem 

(2.55) şu şekilde ifade edilebilir: 

 

{
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
�̇�1 = 𝒳2
�̇�3 = 𝒳4
�̇�5 = 𝒳6
�̇�2 = 𝜌1𝛷𝒳4𝒳6 + 𝜌2𝛷𝒳4 + 𝜌3𝛷𝒳2

2 + 𝜌1𝑢𝛷 + 𝑑𝛷
�̇�4 = 𝜌1𝛩𝒳2𝒳6 + 𝜌2𝛩𝒳2 + 𝜌3𝛩𝒳4

2 + 𝜌2𝑢𝛩 + 𝑑𝛩
�̇�6 = 𝜌1𝛹𝒳2𝒳4 + 𝜌2𝛹𝒳6

2 + 𝜌3𝑢𝛹 + 𝑑𝛹
�̇�7 = 𝒳8
�̇�9 = 𝒳10
�̇�11 = 𝒳12

�̇�8 = 𝜌𝑋𝒳8 +
1

𝑚
(𝐶𝒳1𝑆𝒳3𝐶𝒳5 + 𝑆𝒳1𝑆𝒳5)𝑢𝑚 + 𝑑𝑥

�̇�10 = 𝜌𝑌𝒳10 +
1

𝑚
(𝐶𝒳1𝑆𝒳3𝑆𝒳5 − 𝑆𝒳1𝐶𝒳5)𝑢𝑚 + 𝑑𝑦

�̇�12 = 𝜌𝑍𝒳12 − 𝑔 +
1

𝑚
(𝐶𝒳1𝐶𝒳3)𝑢𝑚 + 𝑑𝑧

 (2.56) 

burada:  𝜌1𝛷 =
(𝐼𝑦𝑦−𝐼𝑧𝑧)

𝐼𝑥𝑥
, 𝜌2𝛷 =

−𝜛𝐽𝑟

𝐼𝑥𝑥
, 𝜌3𝛷 =

−𝐾𝑑𝛷

𝐼𝑥𝑥
, 𝜌1𝛩 =

(𝐼𝑧𝑧−𝐼𝑥𝑥)

𝐼𝑦𝑦
, 𝜌2𝛩 =

𝜛𝐽𝑟

𝐼𝑦𝑦
,

𝜌3𝛩 =
−𝐾𝑑𝛩

𝐼𝑦𝑦
, 𝜌1𝛹 =

(𝐼𝑥𝑥−𝐼𝑦𝑦)

𝐼𝑧𝑧
, 𝜌2𝛹 =

−𝐾𝑑𝛹

𝐼𝑧𝑧
, 𝜌𝑋 =

−𝐾𝑑𝑥

𝑚
, 𝜌𝑌 =

−𝐾𝑑𝑦

𝑚
, 𝜌𝑍 = −

𝐾𝑑𝑧

𝑚
,

𝜌1 =
1

𝐼𝑥𝑥
, 𝜌2 =

1

𝐼𝑦𝑦
, ve 𝜌3 =

1

𝐼𝑧𝑧

  

Bir dört rotorlu dron, eksik tahrikli bir sistemdir, yani kontrollü hareket serbestlik 

derecelerinden daha az sayıda kontrol eyleyicisine sahiptir. Bir dört rotorlu 

dronda, dört rotorumuz (dört eyleyici) ve altı hareket serbestlik derecemiz vardır 

(üç öteleme 𝑥, 𝑦, 𝑧 ve üç dönüş: yuvarlanma 𝛷, yunuslama 𝛩 ve sapma 𝛹). Kontrol 

mimarisi, benimsenen kontrol stratejisinin yanı sıra uçuş modları ile de ilgilidir. 

3B uzayda otonom navigasyon ile ilgilendiğimiz için yalnızca iki kontrol mimarisi 

mümkündür: boylamasına-yanal mimari ve kademeli mimari. Bu tezde, hiyerarşik 

bir yapıya sahip olan multi-rotorluların doğası gereği en uygun olan kademeli 
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kontrol mimarisini kullanıyoruz. Kontrolümüz, istenen yörüngeyi (𝑥𝑑 , 𝑦𝑑, 𝑧𝑑) üç 

eksen ve dönme açısı 𝛹𝑑 boyunca takip edecek şekilde tasarlanmıştır. Bu referans 

yörüngeleri, güdüm modülünde bulunan bir yörünge üreteci bloğu tarafından 

çevrimiçi olarak sağlanır. Aslında, araç modeli birbirine bağlı iki alt sisteme 

ayrılabilir: daha yavaş bir öteleme alt sistemi ve daha hızlı bir dönme alt sistemi. 

Farklı dinamiklere sahip iki kademeli alt sisteme sahip olmak, özellikle eksik 

tahrikli koşulları altında basit bir kontrol problemi değildir. 𝑢𝑚, 𝑢𝛷, 𝑢𝛩  ve 𝑢𝛹 

çıkışları, dört rotorlu dron konfigürasyonuna bağlı olarak matris denklemleri (Bkz. 

Ek.A) kullanılarak istenen rotor açısal hızları 𝜔1𝑑, 𝜔2𝑑, 𝜔3𝑑, 𝜔4𝑑 'yi oluşturmak için 

kullanılır. Örneğin, 𝑋 konfigürasyonunda, istenen açısal hızların karelerini 

aşağıdaki gibi elde ederiz:  

 

[
 
 
 
 
𝜔1𝑑
2

𝜔2𝑑
2

𝜔3𝑑
2

𝜔4𝑑
2 ]
 
 
 
 

[
 
 
 
 
 
𝐾𝑡 𝐾𝑡 𝐾𝑡 𝐾𝑡

√2

2
𝑙𝐾𝑡

√2

2
𝑙𝐾𝑡 −

√2

2
𝑙𝐾𝑡 −

√2

2
𝑙𝐾𝑡

−
√2

2
𝑙𝐾𝑡

√2

2
𝑙𝐾𝑡

√2

2
𝑙𝐾𝑡 −

√2

2
𝑙𝐾𝑡

𝐾𝑔 −𝐾𝑔 𝐾𝑔 −𝐾𝑔 ]
 
 
 
 
 
−1

[

𝑢𝑚
𝑢Φ
𝑢Θ
𝑢Ψ

]  (2.57) 

İç döngüde, genellikle fırçasız DC motorlara monte edilmiş kanatlar olan rotorları 

kontrol ediyoruz (önceki bölüme bakınız). Buradaki fikir, her rotorda genellikle 

sürücü olarak adlandırılan bir açısal hız kontrolörüne sahip olmaktır. Bu 

kontrolör, (2.57) denklemindeki istenen açısal hızları izler. 

2.6.4 Stabilizasyon Probleminin Analizi 

Bu çalışmanın amacı, aracı stabilize etmek ve sonlu bir zamanda 

[𝛷𝑑 𝛩𝑑  𝛹𝑑  𝑥𝑑  𝑦𝑑  𝑧𝑑]
𝑇 referans yörüngesini takip etmek için 𝑢𝑚 itki büyüklüğünü 

ve 𝑢𝑖(𝑖 →  𝛷, 𝛩, 𝛹) torkunu üreten dayanıklı kontrolörler tasarlamaktır. Dört 

rotorlu dronun altı çıkışı [𝒳1 𝒳3 𝒳5 𝒳7 𝒳9 𝒳11]
𝑇 ve dört kontrol girişi 

[𝑢𝑚  𝑢𝛷 𝑢𝛩  𝑢𝛹]
𝑇 vardır. Kontrol düzeni tasarım prosedürünü basitleştirmek için, 

V=[𝑉𝑥 𝑉𝑦 𝑉𝑧]
𝑇 pozisyonunun sanal kontrolü, denklem (2.58) ile belirlenir. 
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 [

𝑉𝑥
𝑉𝑦
𝑉𝑧

] =

[
 
 
 
 
 (𝐶𝒳1𝐶𝒳5𝑆𝒳3 + 𝑆𝒳5𝑆𝒳1)

𝑢𝑚
𝑚

(𝐶𝒳1𝑆𝒳3𝑆𝒳5 − 𝑆𝒳1𝐶𝒳5)
𝑢𝑚
𝑚

(𝐶𝒳1𝐶𝒳3)
𝑢𝑚
𝑚
− 𝑔 ]

 
 
 
 
 

 (2.58) 

Böylece, istenen Euler açıları (𝛷𝑑, 𝛩𝑑) ve toplam itki 𝑢𝑚 şu şekilde elde edilebilir: 

 

{
 
 

 
 𝑢𝑚 = 𝑚√𝑉𝑥

2 + 𝑉𝑦2 + (𝑉𝑧 + 𝑔)2

Φ𝑑 = arctan (𝐶Θ𝑑 (
𝑉𝑥𝑆Ψ𝑑−𝑉𝑦𝐶Ψ𝑑

𝑉𝑧+𝑔
))

Θ𝑑 = arctan (
𝑉𝑥𝐶Ψ𝑑+𝑉𝑦𝑆Ψ𝑑

𝑉𝑧+𝑔
)

  (2.59) 
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3 
HARİCİ BOZUCULAR ALTINDA DÖRT ROTORLU 

DRONLAR İÇİN DOĞRUSAL OLMAYAN 
DAYANIKLI KONTROL 

 

3.1 Giriş 

Bu bölümde harici bozucuların etkisi altındaki dört rotorlu bir sistem için kontrol 

tekniklerinin tasarımı ve geliştirilmesi ele alınacaktır. Bu çalışma Geri Adımlamalı 

Kontrol, Kayan Kipli Kontrol (SMC) ve modifiye edilmiş PID Kayan Kipli Kontrol 

olmak üzere üç kontrol yöntemine odaklanmaktadır. Bir hava aracının üç boyutlu 

uzayda üç eksende yunuslama, yuvarlanma ve sapma açılarına göre oluşan gövde 

pozisyonuna duruş pozisyonu denir. Bu bölümün amacı, bir yandan bozucuların 

varlığında kararlılığı korurken bir dört rotorlunun konumunu, pozisyon 

durumunu ve yönelimini etkili bir şekilde izleyebilen dayanıklı yörünge izleme 

kontrol yaklaşımları geliştirmektir. Önerilen kontrolörlerin performansı 

simülasyon çalışmaları ile değerlendirilecek ve karşılaştırılacaktır. Neticede, bu 

bölümde elde edilen sonuçlar dört rotorlu sistemler için havadan gözetleme, keşif 

ve teslimat gibi alanlarda çok sayıda pratik uygulamaya sahip olabilecek daha 

etkili kontrol stratejilerinin geliştirilmesine katkı sağlayacaktır. 

Bu bölümde, dört rotorlu bir sistem için önerilen kontrol stratejilerinin harici 

bozucular altında performansı simülasyon çalışmaları ile değerlendirilmiştir. Bu 

yaklaşımların etkinliğini kapsamlı bir şekilde değerlendirmek için sonuçlar bir dizi 

farklı senaryoda yalnızca literatürdeki mevcut kontrolörlerle değil, birbirleriyle de 

karşılaştırılmıştır.  

Bölüm 3.2'de temel geri adımlamalı kontrole genel bir bakış sunulmaktadır. 

Bölüm 3.3'te temel kayan kipli kontrol tanıtılmaktadır. Bölüm 3.4'te modifiye 

edilmiş PID Kayan Kipli Kontrol tasarımı açıklanmaktadır. Önerilen kontrol 



84 

 

stratejilerinin simülasyon sonuçları Bölüm 3.5'te sunulmuştur. Son olarak, Bölüm 

3.6'da sonuç ve tartışma yer almaktadır. 

3.2 Geri Adımlamalı Kontrol Teknikleri 

Geri adımlamalı kontrol, hava robotiğinde özellikle insansız hava araçları 

(İHA'lar) veya dronlar için kullanılan bir kontrol tekniğidir. Bu teknik, dronun 

hareketinin dayanıklı ve hassas bir şekilde kontrol edilmesini sağlayan doğrusal 

olmayan bir kontrol yöntemidir. Geri adımlama yaklaşımı, sistem dinamiğini daha 

basit alt sistemlere ayırmaya ve her bir alt sistem için kontrol yasaları tasarlamaya 

dayanır. Bu yaklaşımın, dronların doğrusal olmayan dinamiğini kontrol etmede ve 

kararlı ve doğru performans sağlamada etkili olduğu kanıtlanmıştır. Geri 

adımlamalı kontrol, yörünge izleme, irtifa kontrolü ve pozisyon durum ve yönelim 

stabilizasyonu gibi uygulamalarda yaygın olarak kullanılır [34], [37], [39], [69]–

[71], [193], [194]. 

Geri adımlamalı kontrol yöntemi, dronlar gibi karmaşık sistemlerin dinamiğini 

kontrol etmek için kullanılan doğrusal olmayan bir kontrol tekniğidir. Geri 

adımlamanın temel prensibi, sistemin karmaşık dinamiğini daha basit alt 

sistemlere ayrıştırmak ve bu alt sistemlerin her biri için kontrol yasaları 

tasarlamaktır. Bu yaklaşım, tasarımcının her bir alt sistemin dinamiğini ayrı ayrı 

ele alması sayesinde kontrol tasarım sürecini basitleştirir. 

Bir dronun sistem dinamiği, pozisyon durumu, yönelim, irtifa, konum kontrolü ve 

yörünge izlemeyi içeren alt sistemlere ayrıştırılabilir. Bu alt sistemlerin her birinin 

dinamiğini ele almak için ayrı bir kontrol yasası tasarlanabilir. Geri adımlamalı 

kontrol yaklaşımının en önemli avantajlarından biri, sistem dinamiğindeki 

nonlineerlikleri ele alabilmesidir. Her bir alt sistem için tasarlanan kontrol 

yasaları, sistemin doğasında bulunan nonlineerlikleri dikkate alarak kararlı ve 

doğru performans sağlayabilir. Ayrıca, geri adımlamalı kontrol, bozucuların ve 

belirsizliklerin varlığında dayanıklı kontrol sağlayabilir; bu da onu gerçek 

dünyadaki uygulamalarda kullanılmak için çok elverişli hale getirir. 
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Özetle, geri adımlamalı kontrol dronların ve diğer hava robotlarının kontrolünde 

yaygın olarak kullanılan güçlü bir kontrol tekniğidir. Karmaşık sistem 

dinamiklerini ele alma ve dayanıklı ve hassas kontrol sağlama yeteneği, onu 

otonom uçuş, gözetleme ve arama-kurtarma görevleri dahil olmak üzere çok çeşitli 

uygulamalar için yaygın bir seçim haline getirmiştir [82], [195]–[198]. 

3.2.1 Geri Adımlamalı Kontrol Tasarımı 

Bu kısımda, Denk.(2.54) ve (2.58)'de açıklanan dört rotorlunun matematik modeli 

aşağıdaki gibi yeniden yazılabilir: 

 

{
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 �̈� =

1

𝑚
((𝐶𝜙𝑆𝜃𝐶𝜓 + 𝑆𝜙𝑆𝜓)𝑢𝑚 + 𝑑𝑥) −

𝑘𝑑𝑥

𝑚
�̇�

�̈� =
1

𝑚
((𝐶𝜙𝑆𝜃𝑆𝜓 − 𝑆𝜙𝐶𝜓)𝑢𝑚 + 𝑑𝑦) −

𝑘𝑑𝑦

𝑚
�̇�

�̈� =
1

𝑚
(𝐶𝜙𝐶𝜃𝑢𝑚 + 𝑑𝑧) − 𝑔 −

𝑘𝑑𝑧

𝑚
�̇�

�̈� = 휃̇�̇�
𝐼𝑦𝑦−𝐼𝑧𝑧

𝐼𝑥𝑥
− 휃̇

𝐽𝑟

𝐼𝑥𝑥
𝜛 −

𝑘𝑑𝛷

𝐼𝑥𝑥
�̇�2 +

1

𝐼𝑥𝑥
𝑢𝛷 + 𝑑𝜙

휃̈ = �̇��̇�
𝐼𝑧𝑧−𝐼𝑥𝑥

𝐼𝑦𝑦
+ �̇�

𝐽𝑟

𝐼𝑦𝑦
𝜛 −

𝑘𝑑𝛩

𝐼𝑦𝑦
휃̇2 +

1

𝐼𝑦𝑦
𝑢𝛩 + 𝑑𝜃

�̈� = �̇�휃̇
𝐼𝑥𝑥−𝐼𝑦𝑦

𝐼𝑧𝑧
−
𝑘𝑑𝛹

𝐼𝑧𝑧
�̇�2 +

1

𝐼𝑧𝑧
𝑢𝛹 + 𝑑𝜓

  (3.1a) 

 [

𝑣𝑥
𝑣𝑦
𝑣𝑧
] =

[
 
 
 (𝐶𝜙𝑆𝜃𝐶𝜓 + 𝑆𝜙𝑆𝜓)

𝑢𝑚

𝑚

(𝐶𝜙𝑆𝜃𝑆𝜓 − 𝑆𝜙𝐶𝜓)
𝑢𝑚

𝑚

(𝐶𝜙𝐶𝜃)
𝑢𝑚

𝑚
− 𝑔 ]

 
 
 

  (3.1b) 

a- İrtifa Kontrolörü: 

İlk olarak dört rotorlunun irtifa kontrolörü ele alınacaktır. İrtifa kanalında referans 

sinyal ile gerçek çıkış sinyali arasındaki izleme hatası şu şekilde tanımlanmaktadır: 

 𝑒𝑧 = 𝑧𝑑 − 𝑧 (3.2) 

Burada 𝑧𝑑 istenen irtifa sinyalidir. Daha sonra, irtifa kontrolörü şu şekilde 

tasarlanır: 

 𝑣𝑧 = (
𝑘𝑑𝑧
𝑚
�̇� + 𝑐𝑧1�̇�𝑧 + �̈�𝑑 + 𝑒𝑧 + 𝑐𝑧2𝑒𝑧1) (3.3) 

Burada 𝑐𝑧𝑖 > 0, 𝑖 = 1,2 ve: 

 𝑒𝑧1 = −�̇� + 𝑐𝑧1𝑒𝑧 + �̇�𝑑 (3.4) 
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Teorem 1:  

İrtifa dinamiği için, kontrol giriş işareti 𝑢𝑚 yukarıdaki şekilde tasarlanırsa, 

asimptotik olarak t → ∞ iken istenen irtifa için izleme hatası azalarak sıfıra 

gidecektir. 

İspat. İlk olarak, 

 𝑉𝑧1 =
1

2
𝑒𝑧
2 (3.5) 

olsun. Bunun türevi aşağıdaki gibidir: 

 �̇�𝑧1 = 𝑒𝑧�̇�𝑧 (3.6) 

(3.2), (3.4) ve (3.6) numaralı denklemleri birleştirerek şunu elde ederiz: 

 

�̇�𝑧1 = 𝑒𝑧�̇�𝑧
= 𝑒𝑧(�̇�𝑑 − �̇�)

= 𝑒𝑧(𝑒𝑧1 + �̇� − 𝑐𝑧1𝑒𝑧 − �̇�)

= −𝑐𝑧1𝑒𝑧
2 + 𝑒𝑧𝑒𝑧1

 (3.7) 

Aşağıdaki aday Lyapunov fonksiyonunu tanımlayalım: 

 𝑉𝑧 = 𝑉𝑧1 +
1

2
𝑒𝑧1
2  (3.8) 

𝑉𝑧’nin zamana göre türevi şu şekildedir:  

 �̇�𝑧 = �̇�𝑧1 + 𝑒𝑧1�̇�𝑧1 (3.9) 

Ayrıca, (3.4), (3.7) numaralı denklemleri ve (3.1)’in üçüncü denklemini 

kullanarak şunu elde ederiz: 

 
�̇�𝑧 = −𝑐𝑧1𝑒𝑧

2 + 𝑒𝑧𝑒𝑧1 + 𝑒𝑧1(−�̈� + 𝑐𝑧1�̇�𝑧 + �̈�𝑑)

= −𝑐𝑧1𝑒𝑧
2 + 𝑒𝑧𝑒𝑧1 + 𝑒𝑧1 (−𝑣𝑧 +

𝐾𝑑𝑧

𝑚
�̇� + 𝑐𝑧1�̇�𝑧 + �̈�𝑑)

  (3.10) 

İrtifa kontrolörü (3.3)’ü (3.10)’da yerine koyarak, 

 

�̇�𝑧 = −𝑐𝑧1𝑒𝑧
2 + 𝑒𝑧𝑒𝑧1 + 𝑒𝑧1(−𝑒𝑧 − 𝑐𝑧2𝑒𝑧1)

= −𝑐𝑧1𝑒𝑧
2 − 𝑐𝑧2𝑒𝑧1

2

≤ 0

 (3.11) 

elde edilir. Böylece ispat tamamlanmış olur.  

b- Pozisyon Kontrolörü: 

Benzer şekilde, 𝑋 ve 𝑌 kontrolörleri şu şekilde verilebilir: 
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 𝑣𝑥 =
𝑘𝑑𝑥
𝑚
�̇� + �̈�𝑑 + 𝑐𝑥1 �̇�𝑥 + 𝑐𝑥2𝑒𝑥1 + �̇�𝑥1 (3.12) 

 𝑣𝑦 =
𝑘𝑑𝑦

𝑚
�̇� + �̈�𝑑 + 𝑐𝑦1�̇�𝑦 + 𝑐𝑦2𝑒𝑦1 + �̇�𝑦1 (3.13) 

Burada 𝑐𝑥1 , 𝑐𝑥2 , 𝑐𝑦1 , 𝑐𝑦2 sıfır olmayan pozitif sabitlerdir ve 

𝑒𝑥 = 𝑥𝑑 − 𝑥, 𝑒𝑥1 = −�̇� − 𝑐𝑥1𝑒𝑥 + �̇�𝑑 

𝑒𝑦 = 𝑦𝑑 − 𝑦, 𝑒𝑦1 = −�̇� − 𝑐𝑦1𝑒𝑦 + �̇�𝑑 

c- Yönelim Kontrolörü: 

Bir önceki kısımda irtifa kontrolüne ilişkin olarak gerçekleştirilen incelemeye 

benzer bir şekilde, bu bölümde de yönelim kontrolörünün tasarımı incelenmeye 

çalışılacaktır. İlk olarak yuvarlanma kanalının kontrolörü ele alınacaktır. 

Yuvarlanma açısının izleme hatası şu şekilde tanımlanmaktadır: 

 𝑒𝜙 = 𝜙𝑑 − 𝜙 (3.14) 

Burada 𝜙𝑑 yuvarlanma açısının referans sinyalidir. Daha sonra, yuvarlanma 

kontrolörü şu şekilde tasarlanır:  

𝑢𝜙 = 𝐼𝑥𝑥 (−휃̇�̇�
𝐼𝑦𝑦−𝐼𝑧𝑧

𝐼𝑥𝑥
+ 휃̇

𝐽𝑟

𝐼𝑥𝑥
𝜛 +

𝑘𝑑𝛷

𝐼𝑥𝑥
�̇�2 + �̈�𝑑 + 𝑐𝜙1�̇�𝜙 + 𝑒𝜙 + 𝑐𝜙2𝑒𝜙1)  (3.15) 

Burada 𝑐𝜙𝑖 > 0, 𝑖 = 1,2 ve 

 𝑒𝜙1 = −�̇� + 𝑐𝜙1𝑒𝜙 + �̇�𝑑 (3.16) 

Kontrolünün Kararlılığının İspatı: Aşağıda önerilen Lyapunov fonksiyonunu göz 
önünde bulundurun:  

 𝑉𝜙1 =
1

2
𝑒𝜙
2  (3.17) 

𝑉𝜙1’in zamana göre türevi şu şekildedir:  

 �̇�𝜙1 = 𝑒𝜙�̇�𝜙 (3.18) 

(3.14), (3.16) ve (3.18) numaralı denklemleri kullanarak şunu elde ederiz: 

 

�̇�𝜙1 = 𝑒𝜙�̇�𝜙

= 𝑒𝜙(�̇�𝑑 − �̇�)

= 𝑒𝜙(𝑒𝜙1 + �̇� − 𝑐𝜙1𝑒𝜙 − �̇�)

= −𝑐𝜙1𝑒𝜙
2 + 𝑒𝜙𝑒𝜙1

  (3.19) 

Aşağıdaki aday Lyapunov fonksiyonunu tanımlayalım: 
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 𝑉𝜙 = 𝑉𝜙1 +
1

2
𝑒𝜙1
2  (3.20) 

𝑉𝜙’nin zamana göre türevi şu şekildedir: 

 �̇�𝜙 = �̇�𝜙1 + 𝑒𝜙1�̇�𝜙1 (3.21) 

Denk. (3.16), (3.19) ve dört rotorlu matematik modelinin �̈� denklemini (3.21)’e 

uygulayarak şunu elde ederiz:  

�̇�𝜙 = −𝑐𝜙1𝑒𝜙
2 + 𝑒𝜙𝑒𝜙1 + 𝑒𝜙1(−�̈� + 𝑐𝜙1�̇�𝜙 + �̈�𝑑)                            

= −𝑐𝜙1𝑒𝜙
2 + 𝑒𝜙𝑒𝜙1 + 𝑒𝜙1 (−휃̇�̇�

𝐼𝑦𝑦−𝐼𝑧𝑧

𝐼𝑥𝑥
+ 휃̇

𝐽𝑟

𝐼𝑥𝑥
𝜛 +

𝑘𝑑Φ

𝐼𝑥𝑥
�̇�2

−
1

𝐼𝑥𝑥
𝑢Φ + 𝑐𝜙1�̇�𝜙 + �̈�𝑑)

  (3.22) 

Yuvarlanma kontrolörü (3.15)'i (3.22)'de yerine koyarak: 

 

�̇�𝜙 = −𝑐𝜙1𝑒𝜙
2 + 𝑒𝜙𝑒𝜙1 + 𝑒𝜙1(−𝑒𝜙 − 𝑐𝜙2𝑒𝜙1)

= −𝑐𝜙1𝑒𝜙
2 − 𝑐𝜙2𝑒𝜙1

2

≤ 0

 (3.23) 

elde edilir. Benzer şekilde, yunuslama ve sapma kontrolörleri şu şekilde verilebilir:  

𝑢𝜃 = 𝐼𝑦𝑦 (−�̇��̇�
𝐼𝑧𝑧−𝐼𝑥𝑥

𝐼𝑦𝑦
− �̇�

𝐽𝑟

𝐼𝑦𝑦
𝜛 +

𝑘𝑑𝛩

𝐼𝑦𝑦
휃̇2 + 휃̈𝑑 + 𝑐𝜃1�̇�𝜃 + 𝑒𝜃 + 𝑐𝜃2𝑒𝜃1)  (3.24) 

𝑢𝜓 = 𝐼𝑧𝑧 (−�̇�휃̇
𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑦𝑦

𝐼𝑧𝑧
+
𝑘𝑑𝛹
𝐼𝑧𝑧
�̇�2 + �̈�𝑑 + 𝑐𝜓1�̇�𝜓 + 𝑒𝜓 + 𝑐𝜓2𝑒𝜓1) (3.25) 

Burada 𝑐Ө1 , 𝑐Ө2 , 𝑐𝜓1 , 𝑐𝜓2 sıfır olmayan pozitif sabitlerdir ve  

𝑒Ө = Ө𝑑 − Ө , 𝑒Ө1 = −Ө̇ − 𝑐Ө1𝑒Ө + Ө̇𝑑 

𝑒𝜓 = 𝜓𝑑 − 𝜓 , 𝑒𝜓1 = −�̇� − 𝑐𝜓1𝑒𝜓 + �̇�𝑑 

Ayrıca, yunuslama ve sapma kanallarının kararlılığına ilişkin ispat da yuvarlanma 

kanalınınkine benzer şekilde yapılabilir. 

3.3 Kayan Kipli Kontrol Temel Kavramlar 

Bu kısımda, klasik kayma kipleri aracılığıyla kontrol kuramının temel kavramları 

sunulacaktır. İlgilenen okurlar ayrıntılı bilgi için J.J.E Slotine vd. , X. Liu vd. ve V. 

Utkin'in makalelerine başvurabilir [173], [199]–[201]. Kayan kipli kontrolün 

temel amacı, sistemin yörüngelerini sonlu bir sürede durum uzayında tanımlanan 
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bir kayma yüzeyine erişecek ve sonrasında orada kalacak şekilde kısıtlamaktır. 

Kayan kip yüzeyi, kontrol edilecek sistemin istenen dinamiğini temsil eder. Kayan 

kipli kontrol yasasının sentezlenmesi aşağıdaki adımlardan oluşur: 

1. Sistem dinamiğinin istenen davranışı üretmesi için uygun bir kayma yüzeyi 

belirlenir.  

2. Belirsizliklere ve bozuculara rağmen sistem yörüngelerini kayma yüzeyine 

erişmeye ve orada kalmaya zorlayan süreksiz bir kontrol yasası tasarlanır.  

3.3.1 Kayma Yüzeyinin Sentezlenmesi 

Kontrol hedefi, istenen bir 𝑥𝑑(𝑡) yörüngesinin 𝑥(𝑡) vektörü tarafından izlenmesini 

sağlamak olduğundan, kayma yüzeyinin sentezi kayma değişkeninin tanımına 

dayanmaktadır: 

 𝑠(𝑡) = [𝑠1(𝑡),     𝑠2(𝑡),     𝑠3(𝑡),     … ,     𝑠𝑛(𝑡)]
𝑇 (3.26) 

burada 𝑠𝑖(𝑡)|𝑖=1,𝑛’ler giderilmeleri kontrol hedefini sağlayacak şekilde sistemin 

kurmaca bir çıktısı olarak kabul edilen yeterince türevlenebilir fonksiyonlardır. 

Tanım 3.3.1 [202]: Sistemin çözümü tüm 𝑡 ≥  𝑇𝑐 için 𝑠(𝑡)  =  0 olacak şekilde 

sonlu bir 𝑇𝑐 zamanı varsa ideal bir kayma rejimi bulunmaktadır.  

Sistemin yörüngeleri kayma yüzeyi üzerinde evrilirken, sistem dinamiği boyutu 

mevcut sistemin bağıl derecesinden 1 eksik olan indirgenmiş bir sisteme dönüşür. 

Bu indirgenmiş dinamik, kayma yüzeyi seçimiyle belirlenir. Klasik seçim, durum 

Şekil 3. 1 Kayan kipli kontrol faz düzlemi 

Yakınsama fazı 

Kayma fazı 

Kayma yüzeyi 



90 

 

uzayının orjininden geçen doğrusal bir yüzeydir. İndirgenmiş sistem bu nedenle 

doğrusaldır ve eğer kararlıysa (indirgenmiş sistem 0 mertebesinde değilse) faz 

düzleminin orjinine doğru üstel olarak yakınsar (bkz. Şekil 3. 1). 

Bir kayma rejiminin oluşturulması için gerekli koşul, kayma yüzeyinin bağıl 

derecesinin 1'e eşit olmasıdır. Doğrusal kayma yüzeyi aşağıdaki gibi seçilir:  

 𝑠(𝑡) = (
𝑑

𝑑𝑡
+ ħ)

𝑟−1

𝑒(𝑡)  (3.27) 

Bizim durumumuzda, bağıl derece 𝑟 2’ye eşittir, 𝔥 𝜖 ℝ𝑛𝑋𝑛 matrisi elemanları kesin 

pozitif olacak şekilde seçilmiş bir köşegen matristir, öyle ki s(t) bir Hurwitz 

polinomudur [200], [202]. Böylece, kayma yüzeyi sıfıra yaklaşmaya 

zorlandığında, izleme hatası 𝑒(𝑡), 𝔥 matrisinin katsayıları tarafından dayatılan 

istenen bir dinamikle asimptotik olarak sıfıra yakınsar. Ayrıca, kayma yüzeyi 

𝑠(𝑡)’nin zamana göre birinci türevinin hesaplanmasından hemen sonra elde edilen 

𝑒𝑟(𝑡) ifadesinde 𝑢(𝑡) girdisi bulunduğu sürece bağıl derece koşulu sağlanır. 

Kayma yüzeyinin belirlenmesinin ardından, kontrol yasasının tasarımını içeren 

ikinci aşamaya geçilebilir. 

3.3.2 Kontrol Yasasının Tasarımı 

Kontrol hedefine ulaşmak için, çekicilik koşulu (attractiveness condition) 

sağlanarak 𝑠(𝑡) = 0 kararlılığı korunmalıdır  [201]. Bu amaçla, karesel Lyapunov 

fonksiyonlarının bir sınıfı kullanılır: 

 𝑉 =
1

2
𝑠(𝑡)𝑇𝑠(𝑡) (3.28) 

Bu fonksiyon ∀ 𝑠(𝑡) ≠ 0 için kesin pozitif olarak tanımlanır. Kayma yüzeyinin sıfıra 

yakınsaması için Lyapunov fonksiyonunun zamana göre türevinin negatif olması 

gerekir: 

 �̇� = 𝑠(𝑡)𝑇�̇�(𝑡) < 0 (3.29) 

Ancak bu koşul, sistem yörüngelerinin sonlu bir zamanda kayma yüzeyine 

yakınsamasını garantilemek için yeterli değildir. Bu nedenle, daha güçlü bir 

koşulun sağlanması gereklidir. Kayan Kipli Kontrol (SMC) durumunda, K-çekicilik 
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(K-attractivity) koşulu olarak adlandırılan doğrusal olmayan bir çekicilik koşulu 

şu şekilde verilir [203]: 

 𝑠𝑖(𝑡)�̇�𝑖(𝑡) ≤ −𝐾𝑖|𝑠𝑖(𝑡)|, 𝐾𝑖 > 0|𝑖=1,…,𝑛 (3.30) 

Başka bir deyişle, şu seçimi yapmaya dönüşür: 

 �̇�(𝑡) = −𝐾sign (𝑠(𝑡)) (3.31) 

Burada 𝐾 = diag (𝐾1, 𝐾2, … , 𝐾𝑛) elemanları kesin pozitif olarak seçilen köşegen bir 

matristir [sign (𝑠1(𝑡)), … , sign (𝑠𝑛(𝑡))]
𝑇, ve 

 sign (𝑠(𝑡)) = {

   1,     eğer     𝑠(𝑡) > 0       𝑖𝑠𝑒
   0,     eğer   𝑠(𝑡)0 = 0      𝑖𝑠𝑒

−1,      eğer  𝑠(𝑡)0 < 0    𝑖𝑠𝑒
 (3.32) 

Bu yakınsama yasasını kullanarak, 𝑠𝑖(𝑡)|𝑖=1,…,𝑛 ,  

 𝑇𝑐,𝑖 ≤
|𝑠𝑖(0)|

𝐾𝑖
 (3.33) 

den daha kısa olan sonlu bir sürede sıfıra ulaşır. Burada 𝑠𝑖(0) kayma yüzeyinin ilk 

değerini temsil etmektedir. Ayrıca, belirsizlikleri dikkate almadan �̇�𝑖(𝑡) aşağıdaki 

şekilde hesaplanır: 

 

�̇�(𝑡) =
∂𝑠(𝑡)

∂𝑥(𝑡)

∂𝑥(𝑡)

∂𝑡
=
∂𝑠(𝑡)

∂𝑥(𝑡)
�̇�(𝑡)

=
∂𝑠(𝑡)

∂𝑥(𝑡)
[ℱ(𝑥(𝑡)) + 𝒢(𝑥(𝑡))𝑢(𝑡)]

 (3.34) 

Önceki denklemi kullanarak �̇�(𝑡) = −sign (𝑠(𝑡))’yi çözersek, Kayan Kipli Kontrol 

yasasını aşağıdaki şekilde elde ederiz: 

 𝑢(𝑡) = −Ξ−1
∂𝑠(𝑡)

∂𝑥(𝑡)
ℱ(𝑥(𝑡)) − Ξ−1𝐾 sign (𝑠(𝑡)) (3.35) 

Bu kontrol ancak Ξ =
∂𝑠(𝑡)

∂𝑥(𝑡)
𝒢(𝑥(𝑡)) matrisi tersinir ise mevcuttur. Denk. (3.35)'teki 

kontrol yasası 𝑢(𝑡)'nin iki bölümden oluştuğuna dikkat ediniz:  

 𝑢𝑒𝑞(𝑡) = −Ξ
−1
∂𝑠(𝑡)

∂𝑥(𝑡)
ℱ(𝑥(𝑡)) (3.36a) 

 𝑢dis (𝑡) = −Ξ
−1𝐾 sign (𝑠(𝑡)) (3.36b) 

𝑢(𝑡) kontrolünün ilk kısmı, 𝑢𝑒𝑞 (𝑡), süreklidir ve eşdeğer kontrol olarak 

adlandırılır. Bu kontrol, sistemin yörüngelerinin kayma yüzeyi içinde kaldığı 𝑡 ∊
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 [𝑇𝑐𝑖, ∞] zaman aralığına karşılık gelen kayma evresinden sorumludur. Sistemin bu 

fazdaki davranışı yalnızca kayma yüzeyine dayanır. Süreksiz bir kontrol olan, 

ikinci kısımdaki 𝑢𝑑𝑖𝑠  (𝑡), yakınsama fazından veya diğer adıyla erişme fazından 

sorumludur. Sistem yörüngelerinin kayma yüzeyi içinde olmadığı ama oraya 

yakınsadığı 𝑡 ∊  [0, 𝑇𝑐𝑖] zaman aralığına karşılık gelir. Bu süre büyük ölçüde 𝐾 

matrisinin seçimine bağladır; 𝐾’nin elemanları ne kadar büyükse yakınsama süresi 

o kadar kısa olur ve bunun tersi de geçerlidir. Literatürde farklı süreksiz kontrol 

yapıları bulunmaktadır. Biz bunlardan en bilinenlerini alıntılıyoruz. Sabit kazanç 

yakınsama yasası: 

 �̇�(𝑡) = −𝐾 sign (𝑠(𝑡)) (3.37) 

Burada 𝐾, kazanç değerleri kesin pozitif sabitler olan bir köşegen matristir. Bu 

yasanın güçlü yönü, kontrol yasasının basit bir şekilde sentezlenebilmesidir. 

Dezavantajı ise seçilen kazanç değerleri çok küçükse yakınsama süresinin çok 

uzun olmasıdır. Ayrıca, büyük kazanç değerlerinin seçilmesi çatırtı problemine 

neden olur. 

Doğrusal bir durum geribeslemeli yakınsama yasası:  

 �̇�(𝑡) = −𝐾1𝑠(𝑡) − 𝐾2sign (𝑠(𝑡)) (3.38) 

Burada 𝐾1 ve 𝐾2, kazanç değerleri kesin pozitif sabitler olan köşegen matrislerdir. 

Bu yasa, kayma yüzeyinin değeri büyük olursa hızlı bir yakınsama sağlar. Üstel 

yakınsama yasası: 

 �̇�(𝑡) = −𝐾(𝑠(𝑡))sign (𝑠(𝑡)) (3.39) 

Burada 𝐾(𝑠(𝑡)) = diag (
𝐾1

𝒩1𝑠1(𝑡)
, ,

𝐾𝑛

𝒩𝑛𝑠𝑛(𝑡)
) ve 𝐾𝑖 > 0 =|𝑖=1,,𝑛 iken, 𝒩𝑖(𝑠𝑖(𝑡)) terimi  

şu şekilde tanımlanır [204]: 

𝒩𝑖(𝑠𝑖(𝑡)) = 𝛿0𝑖 + (1 − 𝛿0𝑖)𝑒 − 𝛾𝑖|𝑠𝑖(𝑡)|𝑖
𝑞, 0 < 𝛿0𝑖)0𝑖 < 1, 𝛾𝑖 > 0, 𝑞𝑖 > 0 (3.40) 

𝒩𝑖(𝑠𝑖(𝑡)) terimi pozitif olarak tanımlanmaktadır ve 𝛿0𝑖 ile 1 arasında 

değişmektedir. Bu değişim bir miktar adaptasyona olanak tanır. Başka bir deyişle, 

sistemin yörüngeleri kayma yüzeyine yakınsadığında, |𝑠𝑖(𝑡)|’nin değeri küçülerek 

𝐾𝑖

𝒩𝑖(𝑠𝑖(𝑡))
⟶𝐾𝑖 olmasına yol açarken |𝑠𝑖(𝑡)|’nin değeri arttığında (sistemin 
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yörüngeleri kayma yüzeyinden uzak olduğunda), 𝒩𝑖(𝑠𝑖(𝑡)) teriminin değeri 

azalarak  
𝐾𝑖

𝒩𝑖(𝑠𝑖(𝑡))
⟶

𝐾𝑖

𝛿0𝑖
 ve böylece hızlı bir yakınsama sağlanır. 

3.4 Dört Rotorlu Birinci Derece İntegral Kayan Kipli Kontrol 

Kayan Kipli Kontrol (SMC) diğer dayanıklı doğrusal olmayan kontrol yöntemlerine 

kıyasla modellenmemiş dinamiklere veya harici bozuculara duyarsızlık, 

dayanıklılık ve nonlineerlikleri ele alabilmesi gibi birçok avantaja sahiptir [29]. 

Kontrolör yapısı basit ve kolayca ayarlanabilirdir. SMC tasarım prosedüründeki 

kararlı hal hatasını gidermek için kayma yüzeylerine bir tümleşik izleme hatası 

eylemi eklenmiştir. 

Kontrol hedefinin istenen pozisyon durumu ve yönelim (𝛷𝑑 , Ө𝑑)'yi ve toplam itki 

𝑢𝑚 'yi üreten sanal kontrol sinyallerini elde etmek olduğunu hatırlayın. İç döngü 

kontrolü yuvarlanma, yunuslama ve sapma torklarını üreterek dört rotorlunun 

kararlı olmasını sağlar. Buna ek olarak, bu kısımda sunulan kontrol yönteminde 

çift bozucular da hesaba katılmakta ve telafi edilmektedir. Ele alınan problem için 

en önemli husus, önceki bölümde tartışıldığı üzere bozucu 𝑑𝑖(𝑡)'nin rüzgar 

sinyallerine, kontrolün kendisine ve sistem durumuna bağlı olmasıdır. Bu nedenle, 

PIDSMC yaklaşımının biraz genişletilmesi gerekmektedir. Bu amaçla, bu 

bölümdeki kayma yüzeyleri konum ve hız ile orantılı dinamikleri kontrol etmek 

için klasik PID kontrolün biçimini alacak şekilde seçilmiştir. 

Bir önceki bölümde Denk. (2.56)'da geliştirilen matematiksel modeli kullanarak, 

konum ve pozisyon durumu/yönelim alt sistemlerinin izleme hatalarını aşağıdaki 

şekilde ifade edelim:  

 

 [

𝑒1(𝑡)

𝑒3(𝑡)
𝑒5(𝑡)

] = [

𝒳1 −Φ𝑑
𝒳3 − Θ𝑑
𝒳5 −Ψ𝑑

] , [

𝑒2(𝑡)

𝑒4(𝑡)
𝑒6(𝑡)

] = [

𝒳2 − Φ̇𝑑
𝒳4 − Θ̇𝑑
𝒳6 − Ψ̇𝑑

] (3.41a) 

 [

𝑒7(𝑡)
𝑒9(𝑡)
𝑒11(𝑡)

] = [

𝒳7 − 𝑥𝑑
𝒳9 − 𝑦𝑑
𝒳11 − 𝑦𝑑

] , [

𝑒8(𝑡)
𝑒10(𝑡)
𝑒12(𝑡)

] = [

𝒳8 − �̇�𝑑
𝒳10 − �̇�𝑑
𝒳12 − �̇�𝑑

] (3.41b) 

PID kayma yüzeyleri aşağıdaki gibi seçilmiştir: 
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 {

𝑠1(𝑡) = 𝐾𝑝Φ𝑒1(𝑡) + 𝐾𝑖Φ∫ 𝑒1(𝑡)𝑑𝑡 + 𝐾𝑑Φ�̇�1(𝑡)

𝑠3(𝑡) = 𝐾𝑝Θ𝑒3(𝑡) + 𝐾𝑖Θ∫ 𝑒3(𝑡)𝑑𝑡 + 𝐾𝑑Θ�̇�3(𝑡)

𝑠5(𝑡) = 𝐾𝑝Ψ𝑒5(𝑡) + 𝐾𝑖Ψ∫ 𝑒5(𝑡)𝑑𝑡 + 𝐾𝑑Ψ�̇�5(𝑡)

 (3.42a) 

 {

𝑠7(𝑡) = 𝐾𝑝𝑥𝑒7(𝑡) + 𝐾𝑖𝑥∫ 𝑒7(𝑡)𝑑𝑡 + 𝐾𝑑𝑥�̇�7(𝑡)

𝑠9(𝑡) = 𝐾𝑝𝑦𝑒9(𝑡) + 𝐾𝑖𝑦∫ 𝑒9(𝑡)𝑑𝑡 + 𝐾𝑑𝑦�̇�9(𝑡)

𝑠11(𝑡) = 𝐾𝑝𝑧𝑒11(𝑡) + 𝐾𝑖𝑧∫ 𝑒11(𝑡)𝑑𝑡 + 𝐾𝑑𝑧�̇�11(𝑡)

 (3.42b) 

Burada 𝐾𝑝𝑗, 𝐾𝑖𝑗 , 𝐾𝑑𝑗|𝑗=(Φ,Θ,Ψ,𝑥,𝑦,𝑧) pozitif parametrelerdir. PID kayma yüzeylerinin 

zamana göre türevi şu şekilde verilir: 

 {

�̇�1(𝑡) = 𝐾𝑝𝛷�̇�1(𝑡) + 𝐾𝑖𝛷𝑒1(𝑡) + 𝐾𝑑𝛷�̈�1(𝑡)

�̇�3(𝑡) = 𝐾𝑝𝛩�̇�3(𝑡) + 𝐾𝑖𝛩𝑒3(𝑡) + 𝐾𝑑𝛩�̈�3(𝑡)

�̇�5(𝑡) = 𝐾𝑝𝛹�̇�5(𝑡) + 𝐾𝑖𝛹𝑒5(𝑡) + 𝐾𝑑𝛹�̈�5(𝑡)

 (3.43a) 

 {

�̇�7(𝑡) = 𝐾𝑝𝑥�̇�7(𝑡) + 𝐾𝑖𝑥𝑒7(𝑡) + 𝐾𝑑𝑥�̈�7(𝑡)

�̇�9(𝑡) = 𝐾𝑝𝑦�̇�9(𝑡) + 𝐾𝑖𝑦𝑒9(𝑡) + 𝐾𝑑𝑦�̈�9(𝑡)

�̇�11(𝑡) = 𝐾𝑝𝑧�̇�11(𝑡) + 𝐾𝑖𝑧𝑒11(𝑡) + 𝐾𝑑𝑧�̈�11(𝑡)

 (3.43b) 

Anahtarlama kontrol yasaları aşağıdaki gibidir: 

 �̇�(𝑡) = −𝐾𝑠𝑠𝑖𝑔𝑛 (𝑠(𝑡)) (3.44) 

Burada sign işaret fonksiyonu, 𝐾𝑠 ise negatif olmayan katsayıdır. Ötelenme ve 

dönme alt sistemleri için anahtarlama kontrol yasaları aşağıdaki denklemlerle 

verilir. 

 {

�̇�1(𝑡) = −𝐾1𝑠 𝑖 𝑔 𝑛 (𝑠1(𝑡))
�̇�3(𝑡) = −𝐾3𝑠 𝑖 𝑔 𝑛 (𝑠3(𝑡))
�̇�5(𝑡) = −𝐾5𝑠 𝑖 𝑔 𝑛 (𝑠5(𝑡))

,        {

�̇�7(𝑡) = −𝐾7𝑠𝑖𝑔𝑛 (𝑠7(𝑡))

�̇�9(𝑡) = −𝐾9𝑠𝑖𝑔𝑛 (𝑠9(𝑡))

�̇�11(𝑡) = −𝐾11𝑠𝑖𝑔𝑛 (𝑠11(𝑡))
  (3.45) 

(3.43b) ve (3.45) kullanılarak konum döngüsü için sanal kontrol (3.46)’da 

verilmiştir. 

{
 
 

 
 𝑣𝑥 = 𝜌𝑋𝒳8 − 𝑑𝑥 + �̈�𝑑 −

1

𝐾𝑑𝑥
(𝐾𝑝𝑥�̇�7(𝑡) + 𝐾𝑖𝑥𝑒7(𝑡) + 𝐾𝑠7𝑠𝑖𝑔𝑛 (𝑠7(𝑡)))

𝑣𝑦 = 𝜌𝑌𝒳10 − 𝑑𝑦 + �̈�𝑑 −
1

𝐾𝑑𝑦
(𝐾𝑝𝑦�̇�9 + 𝐾𝑖𝑦𝑒9(𝑡) + 𝐾𝑠9𝑠𝑖𝑔𝑛 (𝑠9(𝑡)))

𝑣𝑧 = 𝜌𝑍𝒳12 − 𝑑𝑧 + �̈�𝑑 −
1

𝐾𝑑𝑧
(𝐾𝑝𝑧�̇�11(𝑡) + 𝐾𝑖𝑧𝑒11(𝑡) + 𝐾𝑠11𝑠𝑖𝑔𝑛 (𝑠11(𝑡)))

  (3.46) 

Benzer şekilde, iç döngünün kontrol sinyallerini (3.43a) ve (3.45) 

denklemlerinden kolayca çıkarabiliriz. 
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{
 
 
 

 
 
 𝑢Φ =

1

𝜌1
(−𝜌1Φ𝒳4𝒳6 − 𝜌2Φ𝒳4 − 𝜌3Φ𝒳2

2 − 𝑑Φ + Φ̈𝑑 −
1

𝐾𝑑Φ
(𝐾𝑝Φ�̇�1(𝑡) + 𝐾𝑖Φ𝑒1(𝑡) + 𝐾𝑠1sign (𝑠1)))

𝑢Θ =
1

𝜌2
(−𝜌1Θ𝒳2𝒳6 − 𝜌2Θ𝒳2 − 𝜌3Θ𝒳4

2 − 𝑑Θ + Θ̈𝑑 −
1

𝐾𝑑Θ
(𝐾𝑝Θ�̇�3(𝑡) + 𝐾𝑖Θ𝑒3(𝑡) + 𝐾𝑠3sign (𝑠3)))

𝑢Ψ =
1

𝜌3
(−𝜌1Ψ𝒳2𝒳4 − 𝜌2Ψ𝒳6

2 − 𝑑Ψ + Ψ̈𝑑 −
1

𝐾𝑑Ψ
(𝐾𝑝Ψ�̇�5(𝑡)𝐾𝑖Ψ𝑒5(𝑡) + 𝐾𝑠5sign (𝑠5)))

  

 (3.47) 

Burada 𝐾𝑠𝑖|𝑖=(𝑥,𝑦,𝑧,Φ,Θ,Ψ) pozitif bir parametredir. 

Teorem 3.3.1. 𝑣𝑥 kontrolörü ile incelenen 𝑥 alt sistemi için, 𝑥 alt sisteminin kararlı 

olduğu sonucuna varabiliriz. 

İspat 3.3.1. 𝑥 alt sisteminin Lyapunov fonksiyonu aşağıdaki şekilde tanımlanır: 

 𝑉7 =
1

2
𝑠7(𝑡)

2  (3.48) 

Burada 𝑉7(0)  =  0 ve 𝑠7(𝑡) ≠ 0 için 𝑉7(𝑡)  >  0’dır. 𝑉7’nin zamana göre türevi şu 

şekilde verilmektedir: 

 �̇�7 = 𝑠7(𝑡)�̇�7(𝑡) (3.49) 

(3.43)’ü kullanarak (3.49) denklemi şuna dönüşür: 

 �̇�7 = 𝑠7(𝑡)(𝐾𝑝𝑥�̇�7(𝑡) + 𝐾𝑖𝑥𝑒7(𝑡) + 𝐾𝑑𝑥�̈�7(𝑡)) (3.50) 

İzleme hatasının zamana göre ikinci türevini (3.50)’de yerine koyarak: 

�̇�7 = 𝑠7(𝑡) (𝐾𝑝𝑥�̇�7(𝑡) + 𝐾𝑖𝑥𝑒7(𝑡) + 𝐾𝑑𝑥(−�̈�𝑑 − 𝜌𝑋𝒳8 + 𝑑𝑥 + 𝑣𝑥))  (3.51) 

(3.46) ile verilen 𝑣𝑥 kontrol yasası ifadesini yerine koyarak şunu elde ederiz: 

�̇�7 = 𝑠7(𝑡) (𝐾𝑝𝑥�̇�7 + 𝐾𝑖𝑥𝑒7(𝑡) + 𝐾𝑑𝑥 (−�̈�𝑑 − 𝜌𝑋𝒳8 + 𝑑𝑥 + 𝜌𝑋𝒳8 − 𝑑𝑥 + �̈�𝑑 −
1

𝐾𝑑𝑥
(𝐾𝑝𝑥�̇�7

+𝐾𝑖𝑥𝑒7(𝑡) + 𝐾𝑠7sign (𝑠7(𝑡)))))
  (3.52) 

Basit bir hesaplamadan sonra şunu elde ederiz: 

 

�̇�7 = −𝑠7(𝑡)
𝐾𝑠7
𝐾𝑑𝑥

𝑠𝑖𝑔𝑛 (𝑠7(𝑡))

= −
𝐾𝑠7
𝐾𝑑𝑥

|𝑠7(𝑡)| ≤ 0

 (3.53) 

(3.53) denkleminin sıfırdan küçük olduğu açıktır. 

PIDSMC kontrolünün bozuculara karşı dayanıklılığına karşın, çatırtı olgusu 

(model parametre değerlerinin hatalı olması, sayısal gürültüler ve ölçüm 
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gürültüleri nedeniyle süreksiz bir kontrol sinyalinin kararlı hal kipinde yüksek 

frekanslı salınımları) ortaya çıkar. Bu kuvvetin rotorlar tarafından kabul edilmesi 

enerji tüketimini artırabilir ve rotorları bozarak sistemin bozulmasına yol 

açabilir. Bu nedenle aşağıda çatırtı olgusunun azaltılması için çeşitli çözümler 

karşılaştırılmıştır. Bu amaçla, karşılaştırma için kontrol algoritmasında çeşitli 

değişiklikler yapılmıştır. Bu problem literatürde iyi bilinen ve birçok makalede 

tartışılmış bir konudur. Doyma fonksiyonları PIDSMC'de çatırtının azaltılması 

için yaygın çözümlerdir ve Şekil 3. 2'de görüldüğü gibi kapalı döngü sisteminde 

pratik kararlılığa yol açar. Sign fonksiyonunun yerine şu şekilde hiperbolik 

tanjant fonksiyonu geçer: 𝑠𝑖𝑔𝑛 𝑠(𝑡)  =  𝑡𝑎𝑛ℎ(
𝑠(𝑡)

ζ
). Pratikte, 휁 çatırtının 

azaltılması ile kabul edilebilir minimum kararlı hal hatası arasında bir anlaşma 

sağlamak için yeterince küçük seçilmelidir. 

Çatırtı sorununu azaltmanın bir başka yolu, daha yüksek dereceli bir kayan kipli 

kontrol kullanmaktır. Aşağıda açıklayacağımız bu ikinci yol en uygun çözümdür.  

3.5 Simülasyon Sonuçları 

Bu kısımda, modelleme bölümünde oluşturulan aracın pozisyon durumu, yönelim 

ve konum dinamik modeli, sabit ve zamana göre değişen harici bozucuların 

varlığında önerilen kontrol yasalarının etkinliğini doğrulamak ve göstermek için 

kullanılmaktadır. Bu çalışmada temel SMC, Geri Adımlamalı Kontrol (BsC) ve PID 

Kayan Kipli Kontrol (PIDSMC) yöntemlerinin bir dizi sayısal simülasyonu iki 

senaryo altında gerçekleştirilmiştir. Simülasyon sonuçları sunularak her tekniğin 

güçlü ve zayıf yanları belirlenmiştir. 

Sign(s) 𝑆𝑎𝑡(𝑠/휁) 

Şekil 3. 2 Sign fonksiyonunun doğrusal doyma fonksiyonunu kullanan 
yaklaşıklığı 
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3.5.1 Senaryo 1: Dayanıklılık Analizi (Sabit Bozucular) 

Önerilen yörünge izleme tekniğinin dayanıklılığını ve etkinliğini değerlendirmek 

için çeşitli simülasyon testleri gerçekleştirilmiştir. Dört rotorlunun istenen 

yörüngesini izlemek için SMC, BsC ve PIDSMC tekniklerinin performansını 

gösteren simülasyon sonuçları aracılığıyla, her tekniğin sistemimize 

getirebileceği artıları belirleyeceğiz. Bildiğimiz gibi, kayan kipli kontrolör, sistemi 

istenen denge durumuna doğru yönlendirmek ve kararlılığı sağlamak için kayan 

kip yüzeyini kullandığından, harici bozuculara ve model belirsizliklerine karşı 

oldukça dayanıklıdır. Geri adımlamalı kontrol, karmaşık doğrusal olmayan 

sistemleri yönetme ve yüksek performanslı kontrol sağlama yeteneğine sahiptir. 

PIDSMC yöntemi ise, özellikle karmaşık doğrusal olmayan sistemlerin ve büyük 

bozucuların olduğu uygulamalarda kayan kipli kontrolün dayanıklılığını ve hızlı 

tepki verebilmesini PID kontrolün uyarlama kolaylığı ile birleştirir. 

Bu senaryoda, SMC, BsC ve PIDSMC stratejilerinin performanslarının sabit harici 

bozucuların varlığında bile korunup korunmadığını araştırıyor ve hangisinin 

performansının daha iyi olduğunu belirliyoruz. 

Önerilen sabit harici bozucu ifadeleri aşağıdaki gibidir: 

𝑑𝑥 = {
0 𝑚/𝑠2  𝑡 ∈ [0,5)

1 𝑚/𝑠2  𝑡 ∈ [5,40]
,   𝑑𝑦 = {

0 𝑚/𝑠2  𝑡 ∈ [0,15)

1 𝑚/𝑠2 𝑡 ∈ [15,40]
,  𝑑𝑧 = {

0 𝑚/𝑠2 𝑡 ∈ [0,25)

1 𝑚/𝑠2 𝑡 ∈ [25,40]
 (3.54) 

𝑑𝛷 = {
0 𝑟𝑎𝑑/𝑠2  𝑡 ∈ [0,10)

1 𝑟𝑎𝑑/𝑠2 𝑡 ∈ [10,40]
,   𝑑𝛩 = {

0 𝑟𝑎𝑑/𝑠2   𝑡 ∈ [0,20)

1 𝑟𝑎𝑑/𝑠2   𝑡 ∈ [20,40]
, 𝑑𝛹 = {

0 𝑟𝑎𝑑/𝑠2  𝑡 ∈ [0,30)

1 𝑟𝑎𝑑/𝑠2 𝑡 ∈ [30,40]
 

 (3.55) 

Aracın başlangıç koşulları [0, 0, 0] 𝑚 ve [0, 0, 0.5] 𝑟𝑎𝑑’dır. Bu senaryo için 

simülasyonlarda kullanılan referans yörünge, aşağıdaki gibi çeşitli türde 

segmentlerden oluşmaktadır: 

𝑥𝑑 =

{
 
 

 
 0.5𝑐𝑜𝑠 (0.5𝑡)𝑚    𝑡 ∈ [0,4𝜋)
0.5𝑚    𝑡 ∈ [4𝜋, 20)
0.25𝑡 − 4.5𝑚    𝑡 ∈ [20,30)
3𝑚    𝑡 ∈ [30,80]

𝑦𝑑 =

{
 
 

 
 
0.5𝑠𝑖𝑛 (0.5𝑡)𝑚    𝑡 ∈ [0,4𝜋)
0.25𝑡 − 3.14𝑚    𝑡 ∈ [4𝜋, 20)

5 − 𝜋𝑚    𝑡 ∈ [20,30)
−0.2358𝑡 + 8.94𝑚    𝑡 ∈ [30,40]
−0.5𝑚    𝑡 ∈ [40,80]

  (3.56) 
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𝑧𝑑 = {

0.125𝑡 + 1𝑚    𝑡 ∈ [0,4𝜋)
0.5𝜋 + 1𝑚    𝑡 ∈ [4𝜋, 40)
𝑒𝑥𝑝 (−0.2𝑡 + 8.944)𝑚    𝑡 ∈ [40,80)

𝛹𝑑 = {

𝜋

4
𝑟𝑎𝑑    𝑡 ∈ [0,50)

0𝑟𝑎𝑑    𝑡 ∈ (50,80]
 (3.57) 

 

  

  

  

a) Dört rotorlunun konumu (𝑥, 𝑦, 𝑧) b) Dört rotorlunun yönelimi (𝜙, 휃, 𝜓) 

Şekil 3. 3 Senaryo 1: SMC, BsC ve PIDSMC sistem zaman tepkileri 
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Şekil 3. 4 Senaryo 1: SMC, BsC ve PIDSMC kontrolörleri kontrol giriş 
işaretleri  

 

 
Şekil 3. 5 Senaryo 1: Dört rotorlu dron 3B yörünge izleme 

Önerdiğimiz kontrolörün simülasyon sonuçları, T. Huang vd. ve A. Noordin vd. 

tarafından önerilen geri adımlamalı ve kayan kipli kontrolörlerle karşılaştırılarak 

Şekil 3. 3–Şekil 3. 5'te gösterilmiştir [205], [206]. Bu şekiller, dört rotorlu dron 

sistemine süregelen pertürbasyonlar uygulandığında ve istenen yörüngeye ani 

uçuş değişiklikleri yapıldığında kontrol stratejisinin dayanıklı bir yörünge izleme 

sergilediğini ve hızlı izleme performansı elde ettiğini göstermektedir. 

Şekillerdeki sonuçlar, PIDSMC'nin performansının BsC ve SMC'den daha iyi 

olduğunu göstermektedir. Şekil 3. 3a'da istenen konum yörünge izleme 

sisteminin performansı gösterilmektedir. Bu sonuçlardan PIDSMC yönteminin 
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yörüngeyi doğru bir şekilde izlediği ve kararlı olduğu gözlemlenebilmektedir. 

SMC yöntemi geçiş fazında yörüngeyi daha yavaş izlemektedir (bkz. Şekil 3. 3a).  

PIDSMC yönteminin, bozucuların varlığında daha hızlı tepki verdiğini ve 

yörüngeyi mükemmel şekilde izlediğini net bir şekilde söyleyebiliriz. Buna ek 

olarak, Şekil 3. 3b'de yönelim performansı gösterilmektedir. Dış döngü yörüngesi 

tarafından hesaplanan yuvarlanma ve yunuslama açılarının yanı sıra sapma 

açısının da kısa sürede referans değerleri izlediği görülmektedir. Yuvarlanma ve 

yunuslama açıları doğrudan kontrol edilmemesine rağmen, önerilen kontrolör 

dört rotorlu dronun yönelimini stabilize edebilmektedir. Şekil 3. 4 toplam itki 𝑢𝑚 

ve üç dönme torkunun (𝑢Φ, 𝑢Θ, 𝑢Ψ) tepkilerini göstermektedir. Bu dört kontrol 

giriş işaretinin genlikleri fiziksel olarak gerçekleştirilebilir ve daha az çatırtı 

sergiler. Bu kontrol giriş işaretlerinin değerleri belirgin şekilde daha küçüktür. 

PIDSMC yöntemi ile elde edilen kontrol giriş sinyalleri, BsC ve SMC ile elde 

edilenlere göre daha küçük ve daha düzgündür. 

Son olarak, Şekil 3. 5’de 3B uzayda yörünge izleme sonuçları gösterilmektedir. 

Burada PIDSMC kontrol stratejisinin, istenen konumdan uzak bir başlangıç 

konumundan itibaren dört rotorlu dronun istenen yörüngeyi takip etmesini 

sağlayabildiğini gözlemliyoruz. Önerilen kontrol, geçiş fazlarında geri adımlama 

ve SMC tekniklerine göre daha iyi izleme performansına sahiptir (bkz. Şekil 3. 5). 

3.5.2 Senaryo 2: Dayanıklılık Analizi (Zamana Göre Değişen Bozucular) 

Senaryo 3.5.1'de harici bozucuların sabit olduğu varsayılmıştı. Bu bölümde, dört 

rotorlu dronun konumu ve pozisyon durumu/yönelimi (Φ,Θ,Ψ, 𝑥, 𝑦, 𝑧) 

üzerindeki harici faktörlerin ve rüzgar hamlelerinin neden olduğu, zamana göre 

değişen bozucuları dikkate alan ikinci bir grup simülasyon sunuyoruz. Altı 

hareket serbestlik derecesine uygulanan bozucular şu şekilde ifade edilebilir: 

𝑑𝑖|(𝑖=Φ,Θ,Ψ,𝑥,𝑦,𝑧) = 0.5 𝑐𝑜𝑠 (𝑡) Altı hareket serbestlik derecesine şu başlangıç 

koşulları verilmiştir: [0,5  0,5  1]𝑚 ve [0  0  0,5] 𝑟𝑎𝑑. Bu senaryonun 

simülasyonlarında kullanılan referans yörünge aşağıdaki denklemlerle 

tanımlanmaktadır: 
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𝑥𝑑 = 𝑐𝑜𝑠(𝑡) + 1𝑚, 𝑦𝑑 = 𝑠𝑖𝑛(𝑡) + 1𝑚, 𝑧𝑑 = 0.5𝑡 + 1𝑚,𝛹𝑑 = 0.5𝑠𝑖𝑛(𝑡)𝑟𝑎𝑑 (3.58) 

 

  

  

  
a) Dört rotorlunun konumu 

(𝑥, 𝑦, 𝑧) 
b) Dört rotorlunun yönelimi 

(𝜙, 휃, 𝜓) 

 

Şekil 3. 6 Senaryo 2: Sistem zaman tepkileri (SMC, BsC ve PIDSMC) 
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Şekil 3. 7 Senaryo 2: SMC, BsC ve PIDSMC kontrolörleri kontrol giriş işaretleri 

 

Şekil 3. 8 Senaryo 2: Dört rotorlu dron 3B yörünge izleme 

Önerilen PIDSMC yaklaşımı ile Kayan Kipli ve Geri Adımlamalı kontrol 

tekniklerinin simülasyon sonuçları ve performansları Şekil 3. 6-Şekil 3. 8'de 

gösterilmektedir. SMC ve BsC kontrolörlerinin dayanıklılığını artırmak için 

modifiye edilmiş bir dayanıklı kontrolör (PIDSMC) önerilmiştir; bu kontrolör 

bozucuların dört rotorlu dron üzerindeki etkisini azaltmakta ve böylece 

dayanıklılığı artırmaktadır. Şekil 3. 6-Şekil 3. 8'de sunulan sonuçlardan, önerilen 

kontrolörün performansının sırasıyla Bölüm 3.2, 3.3'te sunulan ve S. Bouabdallah 

vd.'nın makalesinde geliştirilen Geri Adımlamalı Kontrol ve Kayan Kipli 

Kontrolden (SMC) daha iyi olduğu açıkça görülmektedir [34]. Konum kontrolü 

performansının gösterildiği Şekil 3. 6a'da, önerilen PIDSMC stratejisinin dört 

rotorlu dronu istenen yörüngeye kısa sürede yönlendirebildiğini görüyoruz. Şekil 

3. 6b ise yunuslama, yuvarlanma ve sapma açılarının yönelim tepkilerini 

göstermektedir. burada sapma açısının istenen sinüs dalgasını hassas bir şekilde 
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izlediği görülmektedir. Euler açıları (𝛷,𝛩) ise dört rotorlu zamana göre değişen 

bozuculara maruz kalsa ve istenen yörünge değişse bile orijinal değerleri 

izlemektedir. 

Dört rotorlu dron sisteminin kontrol giriş işaretleri Şekil 3. 7'de gösterilmektedir. 

Bu kontrol giriş işaretleri kayan kipli ve geri adımlamalı kontrol yöntemlerine 

göre daha düzgün ve daha kalitelidir. Şekil 3. 7 PIDSMC ile elde edilen kontrol 

işaretlerinin geri adımlama ve SMC tekniklerine göre süreksiz kontrol 

bileşenlerinin neden olduğu çatırtı problemini azalttığını ve geçici rejim 

tepkilerini ve dayanıklılığı iyileştirdiğini göstermektedir. 3B uzaydaki uçuş 

yörüngesi Şekil 3. 8'de verilmiştir. Bu gözlemlere göre, bu bölümde önerilen 

kontrolörün, zamana göre değişen harici bozucuların varlığında dairesel 

yörüngelerin daha iyi izlenmesini sağladığı söylenebilir. 

Not 3.5.2: Birinci ve ikinci senaryolarda, sistem sonuçları özellikle faz geçişlerinde 

SMC, BsC ve önerilen PIDSMC kontrolörü arasındaki farkı açıkça ortaya 

koymaktadır. Örneğin Şekil 3. 3a ve Şekil 3. 6a, önerilen yöntemin ilk uçuş 

döneminde daha iyi izleme performansına sahip olduğunu göstermektedir. 
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4 
BOZUCULARA MARUZ KALAN DÖRT ROTORLU 

DRONLAR İÇİN ADAPTİF DAYANIKLI HİBRİT 
İZLEME KONTROL 

 

4.1 Giriş  

Dört rotorlular geliştirilmeye başlandığında, doğrusal kontrolörlerin kararlı uçuş 

elde etmek için yeterli olduğu keşfedilmişti [158]. Bu bölümde, dört rotorlunun 

harici bozucular altındaki yönelimi ve konumu için sonlu zamanlı süper büküm 

algoritmasıyla birleştirilmiş, gelişmiş bir adaptif geri adımlamalı PID kayan kipli 

kontrolör sunulmaktadır. Bu bölümde geliştirilen adaptif, dayanıklı, sonlu zamanlı 

kontrolörler, yörünge izlemeyi garanti etmek ve gerekli dört rotorlu araç 

yönelimini (𝛷𝑑 ,Ө𝑑) sağlamak için oluşturulmuştur.  

ABSMC ve simülasyon sonuçları Bölüm 4.2’de sunulmuştur. Adaptif geri 

adımlamalı PID kayan kipli kontrolün tasarımı Bölüm 4.3’te açıklanmıştır. 

Ardından, ABPIDSMC ve modifiye edilmiş yüksek dereceli bir süper büküm 

algoritmasının kombinasyonu Bölüm 4.4’te sunulmuştur. Bölüm 4.5’te kontrolör 

kazançlarının optimizasyonu ve simülasyon sonuçları verilmiştir. Bölüm 4.6’da ise 

sonuç yer almaktadır. 

4.2 Dayanıklı ve Adaptif Hibrit Uçuş Kontrolü Tasarımı 

Bu bölümde, harici pertürbasyonların varlığında bile amaçlanan yörüngenin 

izlenmesini garanti etmek için yönelim ve konum alt sistemleri için bir adaptif geri 

adımlamalı kayan kipli kontrolör (ABSMC) ele alınmaktadır. BSMC yaklaşımı, 

yönelim ve konum alt sistemleri üzerine etki eden 𝑑𝑥, 𝑑𝑦 ve 𝑑𝑧 ile irtifa sistemi 

üzerine etki eden 𝑑𝜙, 𝑑𝜃 ve 𝑑𝜓 belirsizliklerinin doğru bir kestirimini sağlamak 

için, istenen 𝑑𝑥, 𝑑𝑦 ve 𝑑𝑧 değerlerini takip ederken ABSMC’deki adaptasyon 

yasalarını da entegre eder. Dayanıklı adaptif geri adımlamalı kayan kipli kontrol 
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(ABSMC), dış döngü (𝑣x, 𝑣𝑦 , 𝑣𝑧 , 𝑢𝑚) ve iç döngü (𝑢Φ, 𝑢Ө, 𝑢𝜓) üzerinde sanal kontrol 

elde etmek için geliştirilmiştir ve kullanılmaktadır. Yönelim kontrolörü, harici 

bozucuların varlığında dört rotorlunun yönelimini korumak için yalpalama, 

yunuslama ve sapma için torklar oluşturur. 

Son olarak, geliştirilen kontrol sistemi, sistemin performansını korumak için 

yörünge sorununu yüksek hassasiyetle çözmektedir. Önerilen kontrol mimarisinin 

tamamı Şekil 4. 1’de gösterilmektedir. 

 

4.2.1 İrtifa Alt Sistemi İçin Geri Adımlamalı Kayan Kipli Kontrol (BSMC) 

Varsayım 4.2.1: 𝑑𝑖 ölçülemez ve bilinmezdir ve pozitif sabit 𝐷𝑖 ile 

sınırlandırılmıştır: 𝑑𝑖  ≤  𝐷𝑖. Tasarım süreci iki bölüme ayrılmıştır. Sanal kontrol 

giriş işareti 𝑉1𝑖’ oluşturmak için Lyapunov fonksiyonunu kullanarak başlanır. Daha 

sonra nihai giriş kontrol yasası elde edilir. Bir sonraki bölümde irtifa alt sistemi 

için kontrol yasası incelenecektir. 

1. Adım: İrtifa alt sisteminin izleme hatası şu şekilde tanımlanmaktadır: 

 𝑒𝑧 = 𝑧 − 𝑧𝑑 (4.1) 

Aşağıda önerilen Lyapunov fonksiyonunu göz önünde bulundurun: 

Şekil 4. 1 Dört rotorlu dronnun kontrol genel yapısı 
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 𝑉1𝑧 =
1

2
𝑒𝑧
2 (4.2) 

Denklem (4.2)’nin zamana göre türevini hesaplarsak 

 �̇�1𝑧 = 𝑒𝑧�̇�𝑧 = 𝑒𝑧(𝑧̇ − 𝑧�̇�) (4.3) 

Sanal kontrol yasası şu şekildedir: 

 𝛼𝑧 = 𝑆𝑧 − 𝑐0𝑧𝑒𝑧 + 𝑧�̇� (4.4) 

Burada 𝑆𝑧 kayma yüzeyi, 𝑐0𝑧 sıfırdan farklı pozitif bir sabittir. Denklem (4.4)’ü 

Denklem (4.3)’te yerine koyarak, 

 
�̇�1𝑧 = −𝑐0𝑧 ⋅ 𝑒𝑧

2 + 𝑆𝑧 ⋅ 𝑒𝑧 

𝑆𝑧 → 0 ise,  �̇�1𝑧 = −𝑐0𝑧 ⋅ 𝑒𝑧
2 ≤ 0 

(4.5) 

elde edilir. Bunun sonucunda, ilk adımın kararlılığı garanti edilmiştir. Bir sonraki 

adım global sistemin kararlılığını göstermek olacaktır. 

2. Adım: Uygun bir kayma yüzeyi seçin. 

Kayma yüzeyi şu şekilde tanımlanmaktadır: 

 𝑆𝑧 = 𝑐0𝑧𝑒𝑧 + �̇�𝑧 (4.6) 

Kayma yüzeyinin zamana göre birinci dereceden türevi şu şekildedir: 

 𝑆�̇� = 𝑐0𝑧�̇�𝑧 + �̈�𝑧 (4.7) 

İkinci aday Lyapunov fonksiyonunu göz önünde bulundurun: 

 𝑉2𝑧 = 𝑉1𝑧 +
1

2
𝑆𝑧
2 (4.8) 

𝑉2𝑧’nin zamana göre birinci dereceden türevi şu şekildedir: 

 
�̇�2𝑧 = −𝑐0𝑧𝑒𝑧

2 + 𝑒𝑧𝑆𝑧 + 𝑆𝑧𝑆�̇�
       = −𝑐0𝑧𝑒𝑧

2 + 𝑒𝑧𝑆𝑧 + 𝑆𝑧(𝑐0𝑧�̇�𝑧 + 𝑧̈ − 𝑧�̈�)
 (4.9) 

Denklem (4.7)’den kayma yüzeyinin türevinin ve Denklem (3.1)’den 𝑧̈’nin 

Denklem (4.9)’da yerine konması şunu verir: 

 

�̇�2𝑧 = −𝑐0𝑧𝑒𝑧
2 + 𝑒𝑧𝑆𝑧 +

+𝑆𝑧 (𝑐0𝑧�̇�𝑧 +
𝑈1
𝑚
(𝐶𝜙𝐶𝜃) − 𝑔 −

𝑘𝑑𝑧
𝑚
�̇� + 𝑑𝑧 − �̈�𝑑)

 (4.10) 

BSMC eşdeğer kontrol yasası, Denklem (4.9)’u kullanarak şu şekilde oluşturulur: 
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 𝑣𝑧𝑒𝑞 = −𝑒𝑧 − 𝑐0𝑧�̇�𝑧 +
𝑘𝑑𝑧
𝑚
�̇� + �̈�𝑑 (4.11) 

Süreksiz kontrol yasası 𝑣3𝑑𝑠 = −𝑐1𝑧𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑆𝑧) , sistemin herhangi bir 

pertürbasyona karşı dayanıklılığını iyileştirmek amacıyla eşdeğer kontrol yasası 

ile desteklenmektedir. Bunun sonucunda, toplam kontrol giriş işareti aşağıdaki 

gibi olur:  

 𝑣𝑧 = 𝑣𝑧𝑒𝑞 + 𝑣𝑧𝑑𝑠 = −𝑒𝑧 − 𝑐0𝑧�̇�𝑧 +
𝑘𝑑𝑧
𝑚
�̇� + �̈�𝑑 − 𝑐1𝑧𝑠𝑖𝑔𝑛 (𝑆𝑧) (4.12) 

Anahtarlama kazancı 𝑐1𝑧 için uygun değeri seçerek çatırtı olgusunu en aza 

indirebiliriz. Denklem (4.12)’yi Denklem (4.10)’da yerine koyarak sistemin 

kararlı olduğunu gösterebiliriz: 

 �̇�2𝑧 = −𝑐0𝑧𝑒𝑧
2 − 𝑐1𝑧|𝑆𝑧| + 𝑆𝑧𝑑𝑧 (4.13) 

Varsayım 4.2.2. Çalışmamızın bu kısmında, 𝐷𝑧 üst sınırının bilindiğini ve mevcut 

olduğunu varsayıyoruz. Uygun 𝑐1𝑧’yi: 𝑐1𝑧=𝐷𝑧+휂 olacak şekilde seçiyoruz, burada 

휂 pozitif bir sabittir. Bunun sonucunda, �̇�2𝑧 negatif olur ve Lyapunov kuramı 

sistemin asimptotik kararlılığını garanti eder. 

4.2.2 İrtifa Alt Sistemi İçin Adaptif Geri Adımlamalı Kayan Kipli Kontrol 

(ABSMC)  

Varsayım 4.2.2’ye göre, üst sınır 𝐷𝑧 bilinmektedir ve önceki kontrol tasarımında 

(BSMC) belirlenmiştir. Ancak, gerçek uygulamalarda 𝐷𝑧 ’yi elde etmek neredeyse 

imkansızdır, oysa toplu belirsizlik değerinin üst limitini ayarlamak için gereklidir. 

Bu sorunu ele almak için tamı tamına bir varsayım incelenmiş ve ardından BSM 

kontrol içinde adaptif bir kontrol yöntemi uygulanmıştır. 

Varsayım 4.2.3: 𝑑𝑧’nin üst sınırı, yani 𝐷𝑧 mevcut değildir ve bilinmemektedir. 

Denklem (4.12)’de 𝑐1𝑧 yerine ĉ1𝑧 koyarak adaptif bir geri adımlamalı Kayan Kipli 

kontrol yasası oluşturulur: 

 𝑣𝑧 = −𝑒𝑧 − 𝑐0𝑧�̇�𝑧 +
𝑘𝑑𝑧
𝑚
�̇� + �̈�𝑑 − �̂�1𝑧𝑠𝑖𝑔𝑛 (𝑆𝑧) (4.14) 

Burada �̂�1𝑧, 𝑐1𝑧’nin kestirilen değeridir. 
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Teorem 4.2.1: Denklem (4.15)’teki toplu belirsizliğin üst sınır adaptif yasası 

Denklem (4.14)’le birleştirildiğinde, doğrusal olmayan dört rotorlu sistemin 

asimptotik kararlı olması garanti edilir. Bunun sonucunda, (𝐷𝑧)’nin doğru bir 

yaklaşıklığı bulunabilir. 

 �̇̂�1𝑧 = 𝑟𝑧|𝑆𝑧| (4.15) 

Burada 𝑟𝑧 sıfırdan farklı pozitif bir sabittir. 

Lemma 4.2.1: Teorem 4.2.1 Barbalat Lemması’nı kullanarak ispatlanır [207]. 

İspat. Aşağıdaki Lyapunov fonksiyonunu göz önünde bulundurun: 

 𝑉3𝑧 = 𝑉2𝑧 +
1

2𝑟𝑧
�̃�1𝑧
2  (4.16) 

Burada kestirim hatası �̃�1𝑧 = 𝑐1𝑧 − �̂�1𝑧 olarak tanımlanmaktadır. 𝑉3𝑧’nin türevi şu 

şekildedir: 

 

�̇�3𝑧 = −𝑐0𝑧𝑒𝑧
2 + 𝑆𝑧(𝑒𝑧 + 𝑐0𝑧�̇�𝑧 + 𝑣𝑧 −

−
𝑘𝑑𝑧

𝑚
�̇� + 𝑑𝑧 − �̈�𝑑) +

1

𝑟𝑧
�̃�1𝑧 �̇̃�1𝑧

 (4.17) 

Denklem (4.14)’ü Denklem (4.17)’de yerine koymak şunu verir: 

 

�̇�3𝑧 = −𝑐0𝑧𝑒𝑧
2 + �̃�1𝑧|𝑆𝑧| − 𝑐1𝑧|𝑆𝑧| + 𝑆𝑧𝑑𝑧 +

1

𝑟𝑧
�̃�1𝑧 �̇̃�1𝑧

       = −𝑐0𝑧𝑒𝑧
2 + �̃�1𝑧|𝑆𝑧| − (𝐷𝑧 + 휂)|𝑆𝑧| + 𝑆𝑧𝑑𝑧 +

1

𝑟𝑧
�̃�1𝑧 �̇̃�1𝑧

 (4.18) 

Toplu belirsizliğin üst sınırının 𝐷𝑧 olması, 𝐷𝑧  >  𝑑𝑧 anlamına gelir. 

 �̇�3𝑧 ≤ −𝑐0𝑧 ⋅ 𝑒𝑧
2 − 휂|𝑆𝑧| + �̃�1𝑧|𝑆𝑧| +

1

𝑟𝑧
�̃�1𝑧 �̇̃�1𝑧 (4.19) 

�̃�1𝑧’nin zamana göre türeviyle �̇̃�1𝑧 = 0 − �̇̂�1𝑧 yazabiliriz. Bunun sonucunda şunu 

elde ederiz: 

 �̇�3𝑧 ≤ −𝑐0𝑧𝑒𝑧
2 − 휂|𝑆𝑧| + �̃�1𝑧 (|𝑆𝑧| −

1

𝑟𝑧
�̇̂�1𝑧) (4.20) 

Denklem (4.15) Lyapunov kararlılık teoreminin gerekli koşulunu sağlamak için 

Denklem (4.20)’de yerine konur. Bunun sonucunda şunu elde ederiz: 

 �̇�3𝑧 ≤ −𝑐0𝑧 ⋅ 𝑒𝑧
2 − 휂|𝑆𝑧| ≤ 0 (4.21) 
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Lemma 4.2.1’e göre, geliştirilen ABSMC kontrolörü sistemin asimptotik 

kararlılığını sağlar ve çıkış izleme hatasını sıfıra yakınsamaya zorlar. 

4.2.3 Yatay Konum Alt Sistemi İçin Adaptif Geri Adımlamalı Kayan Kipli 

Kontrol 

Bu bölümde, geliştirilen ABSMC’yi dört rotorlunun yatay konumu bağlamında 

kullanıyoruz. 

𝑥 ve 𝑦 konum izleme hataları şu şekilde tanımlanmaktadır: 

 
𝑒𝑥 = 𝑥 − 𝑥𝑑
𝑒𝑦 = 𝑦 − 𝑦𝑑

 (4.22) 

Aday Lyapunov fonksiyonu: 

 
𝑉1𝑥 = (1/2)𝑒𝑥

2

𝑉1𝑦 = (1/2)𝑒𝑦
2 (4.23) 

(4.23) numaralı denklemlerin zamana göre türevleri aşağıdaki gibidir: 

 
�̇�1𝑥 = 𝑒𝑥�̇�𝑥 = 𝑒𝑥(�̇� − �̇�𝑑)

�̇�1𝑦 = 𝑒𝑦�̇�𝑥 = 𝑒𝑥(�̇� − �̇�𝑑)
 (4.24) 

Denklem (4.24)’ten sanal kontrol yasaları şöyledir: 

 
𝛼𝑥 = 𝑆𝑥 − 𝑐0𝑥𝑒𝑥 + �̇�𝑑
𝛼𝑦 = 𝑆𝑦 − 𝑐0𝑦𝑒𝑦 + �̇�𝑑

 (4.25) 

burada 𝑐0𝑥, 𝑐0𝑦  >  0 sıfırdan farklı pozitif sabitlerdir. 2. Adım’daki kayma 

yüzeyini aşağıdaki şekilde düşünün: 

 
𝑆𝑥 = 𝑐𝑥0𝑒𝑥 + �̇�𝑥 ⟶ �̇�𝑥 = 𝑐𝑥0�̇�𝑥 + �̈�𝑥
𝑆𝑦 = 𝑐𝑦0𝑒𝑦 + �̇�𝑦⟶ �̇�𝑦 = 𝑐𝑦0�̇�𝑦 + �̈�𝑦

 (4.26) 

Yatay alt sistemlerin sanal kontrol yasaları aşağıdaki gibidir: 

 
𝑣𝑥 = −𝑒𝑥 − 𝑐0𝑥�̇�𝑥 + (𝑘𝑑𝑥/𝑚)�̇� + �̈�𝑑 − �̂�1𝑥sign (𝑆𝑥)

𝑣𝑦 = −𝑒𝑦 − 𝑐0𝑦�̇�𝑥 + (𝑘𝑑𝑦/𝑚)�̇� + �̈�𝑑 − �̂�1𝑦sign (𝑆𝑦)
 (4.27) 

burada, 

 �̇̂�1𝑥 = 𝑟𝑥|𝑆𝑥| and �̇̂�1𝑦 = 𝑟𝑦|𝑆𝑦|  
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İspat. Yatay alt sistemin kararlılığı bölüm 4.2.1 ve bölüm 4.2.2’deki ile aynı 

yaklaşımı kullanarak gösterilebilir. 

4.2.4 Yönelim Alt Sistemi için Adaptif Geri Adımlamalı Kayan Kipli Kontrol 

Dört rotorluların yönelimi için, harici bozucular altındaki eksik tahrikli MHA'ların 

hareket kontrolü problemini çözmek ve yörünge takibini sağlamak için kayan kip 

tekniğine dayalı dayanıklı bir doğrusal olmayan kontrolör sunulmaktadır. Yönelim 

alt sisteminin izleme hatalarını ve türevlerini aşağıdaki şekilde ifade edin: 

 {

𝑒𝜙 = 𝜙 − 𝜙𝑑 ,

𝑒𝜃 = 휃 − 휃𝑑 ,
𝑒𝜓 = 𝜓 − 𝜓𝑑 ,

⟶ {

�̇�𝜙 = �̇� − �̇�𝑑

�̇�𝜃 = 휃̇ − 휃̇𝑑
�̇�𝜓 = �̇� − �̇�𝑑

 (4.28) 

Aday Lyapunov fonksiyonunu şu şekilde tanımlayın: 

 {

𝑉1𝜙 = (1/2)𝑒𝜙
2

𝑉1𝜃 = (1/2)𝑒𝜃
2

𝑉𝜓 = (1/2)𝑒𝜓
2

 (4.29) 

Denklem (4.29)’un zamana göre türevleri şu şekilde verilir: 

 {

�̇�1𝜙 = 𝑒𝜙�̇�𝜙 = 𝑒𝜙1(�̇� − �̇�𝑑)

�̇�1𝜃 = 𝑒𝜃�̇�𝜃 = 𝑒𝜃1(휃̇ − 휃̇𝑑)

�̇�1𝜓 = 𝑒𝜓�̇�𝜓 = 𝑒𝜓1(�̇� − �̇�𝑑)

 (4.30) 

Denklem (4.30)’dan sanal kontrol yasaları şöyledir: 

 

𝛼𝜙 = 𝑆𝜙 − 𝑐𝜙0𝑒𝜙 + �̇�𝑑

𝛼𝜃 = 𝑆𝜃 − 𝑐𝜃0𝑒𝜙 + 휃̇𝑑

𝛼𝜓 = 𝑆𝜓 − 𝑐𝜓0𝑒𝜙 + �̇�𝑑

 (4.31) 

2. Adım’daki kayma yüzeyinin aşağıdaki şekilde verildiğini düşünün: 

 

𝑆𝜙 = 𝑐0𝜙𝑒𝜙 + �̇�𝜙⟶ �̇�𝜙 = 𝑐𝜙0 ⋅ �̇�𝜙 + �̈�𝜙

𝑆𝜃 = 𝑐0𝜃𝑒𝜃 + �̇�𝜃⟶ �̇�𝜃 = 𝑐𝜃0 ⋅ �̇�𝜃 + �̈�𝜃
𝑆𝜓 = 𝑐0𝜓𝑒𝜓 + �̇�𝜓⟶ �̇�𝜓 = 𝑐𝜓0 ⋅ �̇�𝜓 + �̈�𝜓

 (4.32) 

Yönelim alt sisteminin kontrol yasaları Denklem (4.32)’den şu şekilde elde edilir: 
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𝑢𝜙 = I𝑥𝑥(−𝑒𝜙 − 𝑐0𝜙�̇�𝜙 + �̈�𝑑 − 휃̇�̇�
𝐼𝑦𝑦−𝐼𝑧𝑧

𝐼𝑥𝑥
+ 휃̇

𝐽𝑟

𝐼𝑥𝑥
𝜛+

+
𝑘𝑑𝜙

𝐼𝑥𝑥
�̇�2 − �̂�1𝜙sign (𝑆𝜙))

𝑢𝜃 = I𝑦𝑦(−𝑒𝜃 − 𝑐0𝜃�̇�𝜃 + 휃̈𝑑 − 휃̇�̇�
𝐼𝑧𝑧−𝐼𝑥𝑥

𝐼𝑦𝑦
− �̇�

𝐽𝑟

𝐼𝑦𝑦
𝜛 +

+
𝑘𝑑𝜃

𝐼𝑦𝑦
휃̇2 − �̂�1𝜃sign (𝑆𝜃))

𝑢𝜓 = I𝑧𝑧(−𝑒𝜓 − 𝑐0𝜓�̇�𝜓 + �̈�𝑑 − 휃̇�̇�
𝐼𝑥𝑥−𝐼𝑦𝑦

𝐼𝑧𝑧
+ 휃̇

𝐽𝑟

𝐼𝑥𝑥
𝜛 +

+
𝑘𝑑𝜓

𝐼𝑧𝑧
�̇�2 − �̂�1𝜓sign (𝑆𝜓))

  (4.33) 

burada, 

 �̇̂�1𝜙 = 𝑟𝜙 ⋅ |𝑆𝜙|, �̇̂�1𝜃 = 𝑟𝜃|𝑆𝜃| and �̇̂�1𝜓 = 𝑟𝜓|𝑆𝜓|  

4.2.5 Simülasyon Sonuçları 

Bu bölümde, önerilen kontrolörlerin performansını sınamak için sayısal 

simülasyonlar sunulacaktır. Ek B'deki Tablo B. 1 simülasyonlarda kullanılan dört 

rotorlu parametrelerini göstermektedir. Dört rotorlunun başlangıç yönelimi ve 

konumu [0,01  0,01  0,1] 𝑟𝑎𝑑 ve [0,05  0,05  0,01] 𝑚’dir. Tablo 4. 1 (senaryo-1) ve 

Tablo 4. 2’de (Senaryo-2) referans yörüngedeki istenen konum koordinatları ve 

sapma açısı değerleri verilmiştir. Dört rotorluya aerodinamik kuvvetlerin ve 

momentlerin varlığında 3B kare bir yörüngeyi izlemesi komutu verilmiştir. 

Karşılaştırma amacıyla, önerilen kontrolün dayanıklılığını göstermek için 

[208]’deki geri adımlamalı kayma yöntemi ve [209]’daki Geribeslemeli 

Doğrusallaştırma kontrol teknikleri kullanılmıştır. 

4.2.5.1 Senaryo-1 Dayanıklılık Analizi (Nominal) 

Senaryo-1’deki simülasyonlar parametrik belirsizlikler ve harici pertürbasyonlar 

olmadan gerçekleştirilmiştir. 
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Tablo 4. 1 Konum ve sapma açısının referans yörüngeleri 

Referans  Değer Zaman (𝑠) 

[𝑥𝑑 , 𝑦𝑑 , 𝑧𝑑] 

[0.6,0.6,0.6]𝑚 0 

[0.3,0.6,0.6]𝑚 10 

[0.3,0.3,0.6]𝑚 20 

[0.6,0.3,0.6]𝑚 30 

[0.6,0.6,0.6]𝑚 40 

[0.6,0.6,0.3]𝑚 50 

[𝜓𝑑] 0.5 𝑟𝑎𝑑  0 

[𝜓𝑑] 0 𝑟𝑎𝑑 50 

Bu senaryoda kontrolör tasarımında pertürbasyonlar göz ardı edilmiştir. Önerilen 

ABSMC yönteminin avantajlarını göstermek için geribeslemeli doğrusallaştırma ve 

BSMC ile karşılaştırmalı çalışmalar yapılmıştır. Aşağıdaki şekiller ABSMC uçuş 

kontrolörünün simülasyon sonuçlarını göstermektedir. Simülasyon süresi boyunca 

istenen yatay konum ve irtifa yörüngelerindeki değişikliklere rağmen, bulgular 

ABSMC kontrolörünün dört rotorlunun amaçlanan yönelim ve konum sinyallerini 

Şekil 4. 2(a) ve Şekil 4. 2 (b)’de gösterildiği gibi başarıyla izlediğini ortaya 

koymaktadır. Tasarlanan kontrolör tüm durum değişkenlerini gerekli 

yörüngelerde tutabilmektedir. (bkz. Şekil 4. 2 (a, b) ve Şekil 4. 4). 

Şekil 4. 3, toplam itki 𝑢𝑚 ve üç dönme momenti (𝑢Φ, 𝑢Θ, 𝑢Ψ) tepkilerini 

göstermektedir. Bu dört kontrol girdisinin çatırtı sorununu azaltması ve pratikte 

kolayca gerçeklenebilir olması dikkate değerdir. Lineer Geri Besleme (LF) ve Geri 

Adımlamalı Kayma Kipli Kontrol (BSMC) teknikleri ile elde edilen kontrol girdisi 

sinyalleri ile karşılaştırıldığında, önerilen Adaptif Geri Adımlamalı Kayma Kipli 

Kontrol (ABSMC) yöntemiyle elde edilen kontrol sinyalleri belirgin bir şekilde 

daha küçük magnitüdlere sahip olup, zaman içinde daha tutarlı bir davranış 

sergilemektedir. 
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Şekil 4. 4’daki 3B yörünge, ABSMC yaklaşımı kullanıldığında dört rotorlunun uçuş 

sırasında daha iyi izlenebildiğini ve daha yumuşak hareket ettiğini göstermektedir. 

Fakat BSMC sonuçlarında üstten aşma ve FL sonuçlarında kararlı hal hatası 

belirgindir. Benzer şekilde, Şekil 4. 2’te, değişkenlerin (𝑥, 𝑦 ve 𝑧) konum 

yörüngeleri ve yönelim değişkenleri (𝛷 ve Ө) ABSMC yaklaşımı kullanıldığında 

tatmin edici bir performans göstermektedir. Şekil 4. 5’teki sonuçlar önerilen ABSM 

kontrolörün adaptif kazançlarını göstermektedir. Bu kestirim, gerekli konum ve 

yönelim referanslarının doğru bir şekilde izlenmesini sağlar. Kontrol 

parametrelerinin kestirilmesiyle, anahtarlama kontrol eyleminin neden olduğu 

çatırtı olgusu ortadan kaldırılır ve bu da sistemin performansında iyileşmeye yol 

açar. Son olarak, adaptif geri adımlamalı kayan kipli kontrolörün dayanıklılığı ve 

etkinliği geribeslemeli doğrusallaştırma ve geri adımlamalı kayan kipli 

kontrolörlerin performanslarıyla karşılaştırılarak kanıtlanmıştır. Buna ek olarak, 

ABSMC kontrol yöntemi yükselme, yerleşme süresi ve üstten aşma bakımından FL 

ve BSMC’den daha iyi performans gösterir. ABSMC yaklaşımı, dört rotorlunun üç 

boyutlu yörüngesinin yüksek düzeyde izlenmesini sağlar (Şekil 4. 2, Şekil 4. 4). 
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a) Dört rotorlunun konumu 
(𝑥, 𝑦, 𝑧) 

b) Dört rotorlunun yönelimi (𝜙, 휃, 𝜓) 

Şekil 4. 2 Senaryo 1: (FL, BSMC ve ABSMC) sistem zaman tepkileri 

 

 

 

 

 

Şekil 4. 3 Senaryo 1: FL, BSMC ve ABSMC kontrolörleri kontrol giriş 

işaretleri 
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Şekil 4. 4 Senaryo 1: Dört rotorlu dron 3B yörünge izleme 

 
 

 

 

Şekil 4. 5 Senaryo 1: ABSMC’nin kestirimli kontrol parametreleri  

4.2.5.2 Senaryo-2  Dayanıklılık Analizi (Zamana Göre Değişen Bozucular) 

Senaryo-2’deki konum ve sapma açısının referans yörüngeleri aşağıdaki tabloda 

gösterildiği gibidir: 
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Tablo 4. 2 Konum ve sapma açısının referans yörüngeleri 

Referans  Değer 

𝑥𝑑  (𝑚) 
1

2
∗ 𝑠𝑖𝑛 (

𝜋

20
𝑡 +

𝜋

2
) 

𝑦𝑑  (𝑚) 
1

2
∗ 𝑠𝑖𝑛 (

𝜋

20
𝑡) 

𝑧𝑑(𝑚) −2 ∗ 𝑠𝑖𝑛 (
𝜋

20
𝑡 +

𝜋

2
) 

[𝜓𝑑] 𝑟𝑎𝑑 𝑠𝑖𝑛 (
1

2
𝑡) 

Bu senaryoda harici bozucu ve parametre değerlerindeki belirsizlik 𝑑𝑖|(𝑖=𝑥,𝑦,𝑧,𝜙,𝜃,𝜓)  

aşağıdaki tabloda gösterildiği gibi dikkate alınmıştır. 

Tablo 4. 3 Bozucu değerleri 

Zaman (s) Bozucu değerleri (𝑑𝑖|(𝑖=𝑥,𝑦,𝑧,𝜙,𝜃,𝜓) ) 

[10 − 30 𝑠] 

𝑑𝑥 = −0,1 (0,8𝑠𝑖𝑛 (𝜋
𝑡−30

31
) + 0,4𝑠𝑖𝑛 (𝜋

𝑡−30

7
)  

+0,08𝑠𝑖𝑛 (𝜋
𝑡 − 30

2
) + 0,56 𝑠𝑖𝑛 (𝜋

𝑡 − 30

11
)) 

[10 − 60 𝑠] 𝑑𝑦 = 0,1(0,5𝑠𝑖𝑛(0,4𝑡) + 0,5𝑐𝑜𝑠(0,7𝑡)) 

[0 − 60 𝑠] 

𝑑𝑧 = 0.1(0.5𝑐𝑜𝑠(0.7𝑡) + 0.7𝑐𝑜𝑠(0.3)) 

𝑑∅ = 0,5cos(0,4𝑡) + 1 

𝑑Ө = 0,5sin(0,5𝑡) + 1 

𝑑𝜓 = 0,1(0,5sin(0,7𝑡) + 1) 
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a) Dört rotorlunun konumu 
(𝑥, 𝑦, 𝑧) 

b) Dört rotorlunun yönelimi 
(𝜙, 휃, 𝜓) 

Şekil 4. 6 Senaryo 2: (FL, BSMC ve ABSMC) sistem zaman tepkileri 
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Şekil 4. 7 Senaryo 2: FL, BSMC ve ABSMC kontrolörleri kontrol giriş 

işaretleri 
 

  

Şekil 4. 8 Senaryo 2: Dört rotorlu dron 3B yörünge izleme 

 

 

 

Şekil 4. 9 Senaryo 2: ABSMC’nin kestirimli kontrol parametreleri  

Not. 4.2.1. FL ve BSMC kontrolörlerinin kontrol parametreleri düzgün ve hızlı bir 

izleme performansı elde etmek için F. P. Freire tarafından önerilen 

MATLAB/Simulink optimizasyon alet kutusunu kullanarak optimize edilmiştir 
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[210]. Öte yandan, ABSMC’nin kontrol parametreleri manuel olarak 

ayarlanmıştır. 

Şekil 4. 6(a) ve (b), yörünge izleme sisteminin parametrik belirsizliklerin ve 

bozucuların etkisi altındaki konumunu (𝑥, 𝑦, 𝑧) ve yönelimini (𝛷, Ө, 𝜓) 

göstermektedir. Simülasyon sonuçları, ABSMC yaklaşımının eğimli çember 

yörüngesini dayanıklı bir şekilde izleyebildiğini göstermektedir. Öte yandan, Geri 

Adımlamalı kayma kipi (BSMC) ve Lineer Geri Besleme (FL) kontrolüyle yörünge 

izleme, önemli salınım ve sabit durum hatalarıyla sonuçlanır. ABSMC'nin 

çıktılarıyla karşılaştırıldığında, önerilen kontrol yöntemi daha doğru ve daha az 

salınım elde eder. Bu bulgular, harici bozucular dikkate alındığında önerilen 

kontrol yönteminin etkinliğini desteklemektedir. Sonuç olarak, ABSMC yaklaşımı, 

zamanla değişen bozucular ve parametrik belirsizliğe karşı daha yüksek izleme 

doğruluğu ve direnci sağlar. 

Benzer şekilde, Şekil 4. 8’daki 3B yörünge, ABSMC yaklaşımı kullanıldığında dört 

rotorlunun uçuş sırasında daha iyi izlenebildiğini ve daha yumuşak hareket 

ettiğini göstermektedir. Fakat BSMC ve FL sonuçlarında üstten aşma ve kalıcı 

durum hatası belirgindir. 

Şekil 4. 7, toplam itki 𝑢𝑚, ve üç dönme momenti (𝑢Φ, 𝑢Θ, 𝑢Ψ) tepkilerini 

göstermektedir. Bu dört kontrol girdisinin çatırtı sorununu azaltması ve pratikte 

kolayca gerçeklenebilir olması dikkate değerdir. Lineer Geri Besleme (LF) ve Geri 

Adımlamalı Kayma Kipli Kontrol (BSMC) teknikleri ile elde edilen kontrol girdisi 

sinyalleri ile karşılaştırıldığında, önerilen Adaptif Geri Adımlamalı Kayma Kipli 

Kontrol (ABSMC) yöntemiyle elde edilen kontrol sinyalleri belirgin bir şekilde 

daha küçük magnitüdlere sahiptir ve zaman içinde daha tutarlı bir davranış 

sergilemektedir. 

Şekil 4. 9’teki sonuçlar önerilen ABSM kontrolörün adaptif kazançlarını 

göstermektedir. Bu kestirim, gerekli konum ve yönelim referanslarının doğru bir 

şekilde izlenmesini sağlar. Kontrol parametrelerinin kestirilmesiyle, anahtarlama 

kontrol eyleminin neden olduğu çatırtı olgusu ortadan kaldırılır ve bu da sistemin 

performansında iyileşmeye yol açar. 
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4.3 Geri Adımlamalı PID Kayan Kipli Uçuş Kontrolü Tasarımı 

Bu bölümde, dört rotorlularda eksik tahrikli problemini ele almak ve harici 

bozucuların varlığında hassas yörünge takibini garanti etmek için yönelim ve 

konum alt sistemleri için geri adımlamalı yaklaşımı ve modifiye edilmiş PID kayan 

kip tekniğini kullanan hibrit bir dayanıklı doğrusal olmayan kontrolörün 

(BPIDMC) geliştirilmesini ele alıyoruz. Tasarım süreci iki aşamaya ayrılmıştır. İlk 

olarak sanal kontrol giriş işaretleri oluşturulur, ardından nihai giriş kontrol yasası 

türetilir. 

Bu tezde bundan sonra, ikinci bölümde sunulan modele tamamen benzer olan 

aşağıdaki dört rotorlunun matematiksel modelini kullanacağız. Matematiksel 

denklemlerin uzunluğunu ve karmaşıklığını azaltmak için farklı semboller ve 

kısaltmalar kullanılacaktır. 

Dört rotorlu dronun konumu [𝑥, 𝑦, 𝑧]𝑇 ve Euler açıları [𝜙, 휃, 𝜓]𝑇sırasıyla Π, Ξ ile 

temsil edilir. 

 

{
 
 
 

 
 
 

Π̈ = [

𝑚−1(ħ1𝑢𝑚 − 𝑘𝑑𝑥�̇� + 𝑑𝑥)

𝑚−1(ħ2𝑢𝑚 − 𝑘𝑑𝑦�̇� + 𝑑𝑦)

𝑚−1(ħ3𝑢𝑚 − 𝑘𝑑𝑧�̇� + 𝑑𝑧) − 𝑔

]

Ξ̈ =

[
 
 
 
ℵ𝑥(휃̇�̇�ℵ1𝑥 − 휃̇𝐽𝑟𝜛 − 𝑘𝑑𝜙�̇�

2 + 𝑢𝜙) + 𝑑𝜙

ℵ𝑦 (�̇��̇�ℵ1𝑦 + �̇�𝐽𝑟𝜛 − 𝑘𝑑𝜃휃̇
2 + 𝑢𝜃) + 𝑑𝜃

ℵ𝑧(�̇�휃̇ℵ1𝑧 − 𝑘𝑑𝜓�̇�
2 + 𝑢𝜓) + 𝑑𝜓 ]

 
 
 
 (4.34) 

 burada,  

ℵ𝑥 = 𝐼𝑥
−1,     ℵ𝑦 = 𝐼𝑦

−1,     ℵ𝑧 = 𝐼𝑧
−1

ℵ1𝑥 = 𝐼𝑦 − 𝐼𝑧 ,     ℵ1𝑦 = 𝐼𝑧 − 𝐼𝑥,     ℵ𝐼𝑧 = 𝐼𝑥 − 𝐼𝑦
 

ħ1 = 𝑅1(1), ħ2 = 𝑅1(2), ħ3 = 𝑅1(3) 

𝑅1, aşağıdaki gibi sunulan küresel döndürme matrisinden elde edilen bir 

matristir: 

𝑅1 = [

𝑅1(1)
𝑅1(2)
𝑅1(3)

] = [

𝐶(𝜙)𝑆(𝜃)𝐶(𝜓) + 𝑆(𝜙)𝑆(𝜓)
𝐶(𝜙)𝑆(𝜓)𝑆(𝜃) − 𝐶(𝜓)𝑆(𝜙)

𝐶(𝜙)𝐶(𝜃)

] 

1. Adım: Konum ve yönelim alt sistemlerinin izleme hatası aşağıdaki gibi 

tanımlanmaktadır: 
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 𝑒𝑗 = 𝑗 − 𝑗𝑑 (4.35) 

burada 𝑗 = (𝑥, 𝑦, 𝑧, 𝜙, 휃, 𝜓) ve 𝑗𝑑 istenen değerlerdir. Aşağıda önerilen Lyapunov 

fonksiyonunu göz önünde bulundurun:  

 𝑉1𝑗 =
1

2
𝑒𝑗
2 (4.36) 

Denklem (4.36)’nın zamana göre türevi hesaplanır. 

 �̇�1𝑗 = 𝑒𝑗�̇�𝑗 = 𝑒𝑗(𝑗̇ − 𝑗�̇�) (4.37) 

Sanal kontrol yasası aşağıdaki gibi tanımlanmaktadır: 

 𝛼𝑗 = 𝑗̇ = 𝑎𝑗𝑆𝑗 −𝐾𝑝𝑗𝑒𝑗 + 𝑗�̇� (4.38) 

burada 𝑆𝑗, PID kayma yüzeyidir, 𝐾𝑝𝑗 ve aj sıfırdan farklı pozitif sabitlerdir. 

Denklem (4.37)’nin Denklem (4.38)’de yerine konması aşağıdaki sonuçları verir: 

 
�̇�1𝑗 = −𝐾𝑝𝑗𝑒𝑗

2 + 𝑎𝑗𝑆𝑗𝑒𝑗

 Eğer 𝑆𝑗 → 0, O zaman, �̇�1𝑗 = −𝐾𝑝𝑗𝑒𝑗
2 ⩽ 0

 (4.39) 

Sonuç olarak, ilk adımın kararlılığı sağlanmış olur. Bir sonraki aşama global 

sistemin kararlılığını göstermek olacaktır. 

2. Adım: Uygun bir kayma yüzeyi seçelim  

Geri adımlama yaklaşımına ve bu yaklaşımın Lyapunov fonksiyonlarını 

yinelemeli şekilde kullanmasına ek olarak, modifiye edilmiş PID kayan kipli 

kontrol, geçici rejim tepkisini ve 𝐾𝑝, 𝐾𝑖 ve 𝐾𝑑 kazançlarının kayma yüzeyinin 

oluşturulmasında esneklik sağladığı kararlı hal hatasını azaltarak iyileşme sağlar. 

Sonuç olarak, referans yörünge geri adımlamalı PID kayan kipli kontrolde 

korunacaktır. Seçilen PID kayma yüzeyi aşağıdaki gibi tanımlanmaktadır: 

 𝑆𝑗 = 𝐾𝑝𝑗𝑒𝑗 +𝐾𝑖𝑗∫ 𝑒𝑗𝑑𝑡 + 𝐾𝑑𝑗�̇�𝑗 (4.40) 

burada 𝐾𝑝𝑗, 𝐾𝑖𝑗, 𝐾𝑑𝑗 sıfırdan farklı pozitif sabitlerdir. Kayma yüzeyinin zamana 

göre birinci dereceden türevi: 

 �̇�𝑗 = 𝐾𝑝𝑗�̇�𝑗 + 𝐾𝑖𝑗𝑒𝑗 + 𝐾𝑑𝑗 �̈�𝑗 (4.41) 
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İkinci önerilen Lyapunov fonksiyonunu göz önünde bulundurun: 

 𝑉2𝑗 = 𝑉1𝑗 +
1

2
𝑆𝑗
2 (4.42) 

𝑉2𝑗’nin zamana göre birinci dereceden türevi: 

 
�̇�2𝑗 = −𝐾𝑝𝑗𝑒𝑗

2 + 𝑎𝑗𝑆𝑗𝑒𝑗 + 𝑆𝑗�̇�𝑗

= −𝐾𝑝𝑗𝑒𝑗
2 + 𝑆𝑗 (𝐾𝑝𝑗�̇�𝑗 + (𝑎𝑗 + 𝐾𝑖𝑗) 𝑒𝑗 + 𝐾𝑑𝑗 �̈�𝑗)

 (4.43) 

Geri adımlamalı PID kayan kip eşdeğeri 𝑢𝑒𝑞𝑗 kontrolleri, Denklem (4.34)’teki 𝑗̈ =

(�̈�, �̈�, �̈�, �̈�, 휃̈, �̈�)’i Denklem (4.43)’te yerine koyarak hesaplanır. Sistemin 

bozuculara ve parametrik belirsizliklere karşı dayanıklılığını sağlamak amacıyla, 

aşağıdaki denklemde yer alan süreksiz kontrol yasaları eşdeğer kontrol 

yasalarına eklenir: 𝑢𝑗𝑠𝑤= −𝐾𝑆𝑗𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑆𝑗). 

Sonuç olarak, konum ve yönelim döngüleri için tüm kontrol giriş işaretleri 

sırasıyla Denklem (4.43) ve (4.45)’te verilmiştir. 

 

𝑣𝑥 = [𝑚
−1𝑘𝑑𝑥�̇� + �̈�𝑑 − (𝐾𝑑𝑥)

−1
(𝑎𝑥 + 𝐾𝑖𝑥)𝑒𝑥

−(𝐾𝑑𝑥)
−1
𝐾𝑝𝑥�̇�𝑥 − 𝐾𝑆𝑥sign (𝑆𝑥)]

𝑣𝑦 = [𝑚
−1𝑘𝑑𝑦�̇� + �̈�𝑑 − (𝐾𝑑𝑦)

−1

(𝑎𝑦 + 𝐾𝑖𝑦) 𝑒𝑦

−(𝐾𝑑𝑦)
−1

𝐾𝑝𝑦�̇�𝑦 − 𝐾𝑆𝑦sign (𝑆𝑦)]

𝑣𝑧 = [𝑚
−1𝑘𝑑𝑧�̇� + �̈�𝑑 − (𝐾𝑑𝑧)

−1
(𝑎𝑧 + 𝐾𝑖𝑧)𝑒𝑧

−(𝐾𝑑𝑧)
−1
𝐾𝑝𝑧�̇�𝑧 − 𝐾𝑆𝑧sign (𝑆𝑧)]

 (4.44) 

 

 

𝑢𝜙 = 𝐼𝑥[−ℵ1𝑥ℵ𝑥휃̇�̇� + ℵ𝑥휃̇𝐽𝑟𝜛 + ℵ𝑥𝑘𝑑𝜙�̇�
2 + �̈�𝑑

−(𝐾𝑑𝜙)
−1
((𝑎𝜙 + 𝐾𝑖𝜙) 𝑒𝜙 + 𝐾𝑝𝜙�̇�𝜙) − 𝐾𝑆𝜙sign (𝑆𝜙)]

𝑢𝜃 = 𝐼𝑦 [−ℵ1𝑦ℵ𝑦�̇��̇� − ℵ𝑦�̇�𝐽𝑟𝜛 + ℵ𝑦𝑘𝑑𝜃휃̇
2 + 휃̈𝑑

−(𝐾𝑑𝜙)
−1

((𝑎𝜃 + 𝐾𝑖𝜃)𝑒𝜃 + 𝐾𝑝𝜃�̇�𝜃) − 𝐾𝑆𝜃sign (𝑆𝜃)]

𝑢𝜓 = 𝐼𝑧[−ℵ1𝑧ℵ𝑧�̇�휃̇ + ℵ𝑧𝑘𝑑𝜓�̇�
2 + �̈�𝑑

−(𝐾𝑑𝜓)
−1
((𝑎𝜓 + 𝐾𝑖𝜓) 𝑒𝜓 + 𝐾𝑝𝜓�̇�𝜓) − 𝐾𝑆𝜓sign (𝑆𝜓)]

 (4.45) 

Varsayım 4.3.1. Çalışmamızın bu bölümünde üst sınır 𝐷𝑗 bilinmektedir ve 
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erişilebilir durumdadır. 

Denklem (4.44) ve (4.45)’i Denklem (4.43)’te yerine koyarak sistemin 

kararlılığını gösterebiliriz ve Varsayım 4.3.1’i kullanarak şunu yazabiliriz: 

 �̇�2𝑗 = −𝐾𝑝𝑗𝑒𝑗
2 − 𝐾𝑆𝑗𝐾𝑑𝑗|𝑆𝑗| + 𝐾𝑑𝑗𝑆𝑗𝑑𝑗 (4.46) 

Uygun 𝐾𝑆𝑗 = 𝐷𝑗 + 𝑒𝑗 ’yi ej pozitif bir sabit olacak şekilde seçiyoruz. Böylece, 

Denklem (4.46) sadeleştirildiğinde şunu elde ederiz: 

 �̇�2𝑗 = −𝐾𝑝𝑗𝑒𝑗
2 − 휀𝑗|𝑆𝑗| ⩽ 0 (4.47) 

Sonuç olarak, 𝑉2𝑗 negatif olur ve sistemin asimptotik kararlılığı Lyapunov kuramı 

tarafından garanti edilir. 

4.4 Adaptif Geri Adımlamalı PID Kayan Kipli Uçuş Kontrolü 

Tasarımı 

Bu alt bölümde, ABPIDMC’yi elde etmek için Bölüm 4.3’te tartışılan BPIDMC’nin 

adaptasyon yasalarını dahil ediyoruz ve konum ve yönelim alt sistemlerine etki 

eden 𝑑𝑥, 𝑑𝑦 ve 𝑑𝑧 ile irtifa alt sistemine etki eden 𝑑𝜙, 𝑑𝜃 ve 𝑑𝜓 bilinmeyen 

bozucularının bir değerlendirmesini sunuyoruz. 

Not. 4.3.1. Önceki alt bölümde (4.3) geliştirilen, kazançların sabit olduğu geri 

adımlamalı PID kayan kipli kontrolör, Varsayım 4.3.1’de belirtildiği üzere 𝐷𝑗 

sınırlarının bilinmesini gerektirir. Ancak, bazen bu dağılım sınırlarını doğru bir 

şekilde belirlemek zor olduğu için bu mesele özellikle önemlidir. Buna bağlı 

olarak, SMC kazançları overestimated’dır ve bu da çatırtıyı artırır [211]. Adaptif 

kontrolörlerde zamana göre değişen kontrol parametrelerinin kullanılmasının 

amacı, F. Plestan vd. ve M. Taleb vd. araştırmalarında gösterildiği üzere çatırtıyı 

daha etkin bir şekilde azaltmaktır. Buna ek olarak, kesin olarak belirlenmesi zor 

olan belirsizlikler ve pertürbasyon sınırları ile ilgili herhangi bir ön bilgiye sahip 

olmadan dayanıklı kontrolörler tasarlamaktır [211], [212]. 

Aşağıdaki bölümde, Varsayım 4.3.2 ele alınmış ve toplu belirsizlik (𝑑𝑗)’nin üst 

sınırı (𝐷𝑗)’yi ayarlamak için kullanılmıştır. 
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Varsayım 4.3.2. 𝑑𝑗 bozucusu üstten sınırlıdır, bu nedenle 𝐷𝑗 > 𝑑𝑗 bilinmeyen bir 

sabit 𝐷𝑗 tarafından sağlanır. 

Adaptif bir kontrol yasası konum ve yönelim döngüsü için sırasıyla Denklem 

(4.44) ve Denklem (4.45)’te 𝐾𝑆𝑗 yerine �̂�𝑆𝑗 koyarak BPIDSMC ile birleştirilir: 

 

𝑣𝑥 = [𝑚
−1𝑘𝑑𝑥�̇� + �̈�𝑑 − (𝐾𝑑𝑥)

−1
(𝑎𝑥 + 𝐾𝑖𝑥)𝑒𝑥

−(𝐾𝑑𝑥)
−1
𝐾𝑝𝑥�̇�𝑥 − �̂�𝑆𝑥sign (𝑆𝑥)]

𝑣𝑦 = [𝑚
−1𝑘𝑑𝑦�̇� + �̈�𝑑 − (𝐾𝑑𝑦)

−1

(𝑎𝑦 + 𝐾𝑖𝑦) 𝑒𝑦

−(𝐾𝑑𝑦)
−1

𝐾𝑝𝑦�̇�𝑦 − �̂�𝑆𝑦sign (𝑆𝑦)]

𝑣𝑧 = [𝑚
−1𝑘𝑑𝑧�̇� + �̈�𝑑 − (𝐾𝑑𝑧)

−1
(𝑎𝑧 + 𝐾𝑖𝑧)𝑒𝑧

−(𝐾𝑑𝑧)
−1
𝐾𝑝𝑧�̇�𝑧 − �̂�𝑆𝑧sign (𝑆𝑧)]

 (4.48) 

Burada �̂�𝑆𝑗, 𝐾𝑆𝑗 ’nin kestirilen değeridir. 

 

𝑢𝜙 = 𝐼𝑥[−ℵ1𝑥ℵ𝑥휃̇�̇� + ℵ𝑥휃̇𝐽𝑟𝜛 + ℵ𝑥𝑘𝑑𝜙�̇�
2 + �̈�𝑑

−(𝐾𝑑𝜙)
−1
((𝑎𝜙 + 𝐾𝑖𝜙) 𝑒𝜙 + 𝐾𝑝𝜙�̇�𝜙) − �̂�𝑆𝜙sign (𝑆𝜙)]

𝑢𝜃 = 𝐼𝑦 [−ℵ1𝑦ℵ𝑦�̇��̇� − ℵ𝑦�̇�𝐽𝑟𝜛 + ℵ𝑦𝑘𝑑𝜃휃̇
2 + 휃̈𝑑

−(𝐾𝑑𝜙)
−1

((𝑎𝜃 + 𝐾𝑖𝜃)𝑒𝜃 + 𝐾𝑝𝜃�̇�𝜃) − �̂�𝑆𝜃sign (𝑆𝜃)]

𝑢𝜓 = 𝐼𝑧[−ℵ1𝑧ℵ𝑧�̇�휃̇ + ℵ𝑧𝑘𝑑𝜓�̇�
2 + �̈�𝑑

−(𝐾𝑑𝜓)
−1
((𝑎𝜓 + 𝐾𝑖𝜓) 𝑒𝜓 + 𝐾𝑝𝜓�̇�𝜓) − �̂�𝑆𝜓sign (𝑆𝜓)]

 (4.49) 

Teorem 4.3.1. Denklem (4.50)’deki adaptasyon yasası Denklem (4.48) ve 

(4.49)’daki kontrol yasalarıyla eşlenirse doğrusal olmayan dört rotorlu sistem 

asimptotik kararlı olur. 

Toplu belirsizliğin üst sınırı (𝐷𝑗) aşağıdaki gibi kestirilir: 

 �̇̂�𝑆𝑗 = 𝜆𝑗𝐾𝑑𝑗|𝑆𝑗| (4.50) 

burada 𝜆𝑗 sıfırdan farklı pozitif bir sabittir. 

İspat. Aşağıdaki Lyapunov fonksiyonunu göz önünde bulundurun: 

 𝑉3𝑗 = 𝑉2𝑗 +
1

2𝜆𝑗
�̃�𝑆𝑗
2  (4.51) 
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Kestirim hatası şu şekilde tanımlanır: �̃�Sj = 𝐾𝑆𝑗 − �̂�Sj. 𝑉3𝑗’nin türevi: 

 �̇�3𝑗 = �̇�2𝑗 + 𝜆𝑗
−1�̃�𝑆𝑗�̇̃�𝑆𝑗 (4.52) 

Denklem (4.48) ve (4.49)’u Denklem (4.52)’de yerine koymak şunu verir: 

 

�̇�3𝑗 = −𝐾𝑝𝑗𝑒𝑗
2 − �̂�𝑆𝑗𝐾𝑑𝑗|𝑆𝑗| + 𝐾𝑑𝑗𝑆𝑗𝑑𝑗 + 𝜆𝑗

−1�̃�𝑆𝑗�̇̃�𝑆𝑗

        = −𝐾𝑝𝑗𝑒𝑗
2 − (𝐷𝑗 + 휀𝑗)𝐾𝑑𝑗|𝑆𝑗| + �̃�𝑆𝑗𝐾𝑑𝑗|𝑆𝑗| +

            +𝐾𝑑𝑗𝑆𝑗𝑑𝑗 + 𝜆𝑗
−1�̃�𝑆𝑗�̇̃�𝑆𝑗

 (4.53) 

�̃�𝑆𝑗 ’nin zamana göre türevinin yerine �̃̇�𝑆𝑗 = 0 − �̇̂�𝑆𝑗 koyarak ve varsayım 4.3.2’yi 

(𝐷𝑗 > 𝑑𝑗) kullanarak şunu elde ederiz: 

 
�̇�3𝑗 ⩽ −𝐾𝑝𝑗𝑒𝑗

2 − 휀𝑗𝐾𝑑𝑗|𝑆𝑗| + �̃�𝑆𝑗𝐾𝑑𝑗|𝑆𝑗| − 𝜆𝑗
−1�̃�𝑆𝑗�̇̂�𝑆𝑗

⩽ −𝐾𝑝𝑗𝑒𝑗
2 − 휀𝑗𝐾𝑑𝑗|𝑆𝑗| + 𝐾𝑆𝑗 (𝐾𝑑𝑗|𝑆𝑗| − 𝜆𝑗

−1�̇̂�𝑆𝑗)
 (4.54) 

Sistemin kararlılığını garanti etmek için, Denklem (4.50)’yi Denklem (4.54)’e 

yerleştirdik. Bunun sonucunda şunu elde ederiz: 

 �̇�3𝑗 ⩽ −𝐾𝑝𝑗𝑒𝑗
2 − 휀𝑗𝐾𝑑𝑗|𝑆𝑗| ⩽ 0 (4.55) 

Geliştirilen ABPIDSMC kontrolörü sistemin asimptotik kararlılığını sağlar ve çıkış 

izleme hatasını sıfıra yakınsamaya zorlar. 

Not. 4.3.2. Denklem (4.48) ve (4.49)’daki süreksiz kontrol eylemlerini, pratikte 

çatırtı problemine yol açan işaret fonksiyonu “sign (𝑆𝑗)”yi kullanarak kolayca 

gözlemleyebiliriz. Bu, kontrol giriş işaretinin sıfır hata etrafında salınımlarına ve 

eyleyicilerin istenmeyen aşınmasına ve yıpranmasına neden olur. Bu sorunlardan 

kaçınmak amacıyla, üstel kararlılık elde etmek ve yüksek frekanslı çatırtıyı 

gidermek için sürekli fonksiyonlar literatürde yaygın olarak kullanılmaktadır 

[176], [213], [214]. 

Anahtarlama sinyalinin daha yumuşak şekilde değişmesi için, bir sonraki kısımda 

anahtarlama kontrolünü iyileştirmek amacıyla işaret fonksiyonu sign (𝑆𝑗) yerine 

hiperbolik tanjant fonksiyonu "tanh(
𝑆𝑗

𝑟
)"yi kullanacağız. Buna göre, geliştirilen 

ABPIDSMC’nin anahtarlama kontrolü Denklem (4.56)’daki gibi yeniden 

yazılabilir: 
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 𝑢𝑗𝑠𝑤 = −𝐾𝑆𝑗tanh (𝐒j) (4.56) 

burada, 𝐒𝑗 =
𝑆𝑗

𝑟
 ve 𝑟 = 0.01. 

4.5 Süper Bükümlü Adaptif Geri Adımlamalı PID Kayan Kipli Uçuş 

Kontrolü Tasarımı 

Yüksek dereceli kayan kipli kontrol seksenli yılların sonunda Emelyanov ve 

Korovin  ve doksanlı yılların başında Arie Levant (Levantovsky) tarafından 

tanıtılmıştır [204], [215]. Klasik kayan kipli kontrolün iyi dayanıklılık 

özelliklerine ek olarak, sistem performansını korurken çatırtı olgusunun 

azaltılmasına veya ortadan kaldırılmasına olanak verir. 

Klasik kayma rejimi, sadece kayma yüzeyini sıfıra yaklaştırmak için etki eder. 

Ancak r. dereceden kayma rejimi (𝑟-kayma olarak ifade edilir), yüzeyi ve onun 

zamana göre (𝑟 − 1)'inci ardışık türevleri üzerinde etki eder [216]–[220]. 

Amaç, sistemi yalnızca yüzeyin üzerinde değil, aynı zamanda (𝑟 − 1)’inci ardışık 

türevleri üzerinde de evrilmeye zorlamak ve kayma setini sıfırda tutmaktır: 

 𝑠(𝑡) = �̇�(𝑡) = �̈�(𝑡) = ⋯ = 𝑠𝑟−1(𝑡) = 0 (4.57) 

Burada 𝑟 sistemin bağıl derecesini ifade etmektedir. 

Bununla birlikte, bu tekniğin uyarlanmasındaki temel sorun, kayma yüzeyinin 

türevlerinin genellikle mevcut olmayan ölçümüne ihtiyaç duyulmasıdır. Örneğin 

ikinci dereceden kayan kip için 𝑠(𝑡) ve �̇�(𝑡) mevcut olmalıdır. Bu çalışmada ele 

alınan dört rotorlunun alt sistemlerinin bağıl derecesi 2’ye eşit olduğu için, ikinci 

dereceden kayan kipli kontrol ile ilgileneceğiz. Bu amaçla, bu yöntemin teorisini 

vermeye ek olarak tümleşik yüzeyli süper büküm algoritmasını da tanıtacağız. 
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Şekil 4. 10 İkinci dereceden kayan kipin yörüngesi 

4.5.1 İkinci Dereceden Kayan Kipli Kontrol Prensibi 

İkinci dereceden kayan kipli kontrol için, kontrol eylemi doğrudan 𝑠(𝑡)’nin 

işaretine ve büyüklüğüne ve sistem durumlarının kayma hiperdüzlemi 𝑠(𝑡)  =

 �̇�(𝑡)’ye sonlu zamanlı yakınsamasını sağlamak için 𝑠(𝑡)’ye ve türevi �̇�(𝑡)’ye dayalı 

olabilen uygun anahtarlama mantığına etki eder. İkinci dereceden kayan kipin 

yörüngesi Şekil 4. 10’da gösterilmiştir. Daha önce belirtildiği gibi, ikinci dereceden 

kayan kip için 𝑠(𝑡)’nin ve türevi �̇�(𝑡)’nin ölçümleri gereklidir. Süper büküm 

algoritması ikinci dereceden bir kayan kip olmasına rağmen, yalnızca s(t)’nin 

ölçülmesini gerektirir. Bu algoritmada, 𝑠(𝑡) = �̇�(𝑡)’nin gerçekleştirilmesi 

için 𝑠(𝑡)’nin türevi gerekli değildir. 

4.5.2 Süper Büküm Kontrol Algoritması 

Bu kontrol algoritması ilk olarak bağıl derecesi bire eşit olan sistemler için, daha 

sonra da çatırtı olgusundan kaçınmak için bağıl derecesi ikiye eşit olan sistemler 

için geliştirilmiştir. Faz düzlemi üzerindeki yörüngeler Şekil 4. 11’de olduğu gibi 

orjin etrafında bir salınım ile karakterize edilir. Diğer ikinci dereceden kayan kip 

algoritmalarının aksine, kontrol yasası bir 𝑢(𝑡) giriş işareti için, türevi �̇�(𝑡)’yi 

hesaba katmadan doğrudan tasarlanır. Kontrol yasası aşağıdaki denklemin 

çözülmesiyle hesaplanır: 

 {�̇�(𝑡)     = −𝐾1{𝑠(𝑡)}
1
2sign (𝑠(𝑡)) + 𝜚

 �̇�     = −𝐾2sign (𝑠(𝑡))
 (4.58) 

{𝑠(𝑡)}
1

2 = diag (|𝑠|1

1

2(𝑡),… , |𝑠|𝑛

1

2 (𝑡)), ile birlikte, 𝐾1 ve 𝐾2 elemanları kesin pozitif 
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olan köşegen matrislerdir. Süper büküm algoritması, ikinci dereceden bir kayan 

kip olması ve kayma yüzeyinin türevinin ölçülmesini gerektirmemesi nedeniyle 

avantajlıdır. Bu bölümde, yüksek dereceli kayan kipin, özellikle de süper büküm 

algoritmasının, kontrolüne ilişkin temel kavramlar sunulmuş ve tartışılmıştır. 

Dört rotorlunun yönelimini ve konumunu kontrol etmek için, tümleşik yüzeyli 

modifiye edilmiş bir süper büküm algoritması araç sistemine uygulanmıştır. Bu 

kontrolör, çatırtıyı ortadan kaldıran ve kontrol etkisini azaltan sürekli bir kontrol 

sinyali üretebilmektedir. 

 

Şekil 4. 11 Süper büküm algoritmasının faz planı 

4.5.3 Dört Rotorlu Sistem İçin Yüksek Dereceli (ST) ABPIDSM Kontrolün 

Uygulanması 

Pozisyon Kontrolörü 
STABPIDSMC 

Referans  
Yörüngesi 

Doğrusal Olmayan 
Dekuplaj Denklemi 

Sapma referansı 

Tutum 
Kontrolörü 

STABPIDSMC 

Dört Rotorlu İnsansız 
Hava Aracı Dinamiği 

Şekil 4. 12 Dörtlü rotorlu dronun STABPIDSMC genel kontrol şeması 
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Bu bölümde, dört rotorlunun harici bozucular altındaki yönelimi ve konumu için 

sonlu zamanlı süper büküm algoritmasıyla birleştirilmiş, gelişmiş bir adaptif geri 

adımlamalı PID kayan kipli kontrolör sunulmaktadır. Bu bölümde geliştirilen 

adaptif, dayanıklı, sonlu zamanlı kontrolörler, yörünge izlemeyi garanti etmek ve 

gerekli dört rotorlu araç yönelimini (𝛷𝑑 , Ө𝑑) sağlamak için oluşturulmuştur. 

Önerilen yöntem dış döngüyü kontrol etmek ve (𝑣𝑥, 𝑣𝑦 , 𝑣𝑧) sanal kontrol giriş 

sinyallerini elde etmek için kullanılmaktadır. Önerilen kontrol yönteminin blok 

şeması Şekil 4. 12’de verilmiştir. 

Bu bölümde ortaya konulan başlıca yenilik, kontrol giriş değişkenleri üzerindeki 

çatırtı etkilerini azaltmak için süper büküm algoritması ile birleştirilmiş geri 

adımlama ve PID kayan kip tekniklerine dayanan sonlu zamanlı sürekli dayanıklı 

bir kontrolün ve neredeyse geçici rejimde parametrik belirsizlikleri telafi etmek 

için adaptif bir yöntemin geliştirilmesidir. Geliştirilen kontrolör Süper Bükümlü 

Adaptif Geri Adımlamalı PID Kayan Kipli Kontrol (Super-Twisting Adaptive 

Backstepping PID Sliding Mode Control (STABPIDSMC)) olarak adlandırılmıştır. 

Bu çalışma, yayımlanan bir konferans bildirisi olarak sunulmuş [171], ve 

Advances in Space Research SCI dergisinde  yayımlanmıştır [172]. 

Önerilen kontrol yöntemi, yeni yayınlanan makalelerle karşılaştırıldı ve bu 

karşılaştırmanın sonuçlarına göre hangi yöntemin daha iyi performans 

gösterdiğini değerlendireceğiz. 

"Sonlu zamanlı" teriminin doğru bir tanımı için, aşağıdaki doğrusal olmayan 

otonom sistem denklemi düşünülebilir. Burada 𝑥 = 0 kökeninin bir denge noktası 

olduğu varsayılır: 

 �̇�(𝑡) = 𝑓(𝑡, 𝑥)𝑥(0) = 𝑥0, 𝑥 ∈ ℝ
𝑛 ve 𝑡 ∈ ℝ+ (4.58) 

burada 𝑥 durumu (state), ve 𝑥(0) = 𝑥0 başlangıç koşullarıdır (BK'ler). 

Tanım. 4.5.1 [221] (Sonlu zamanda kararlılık). 𝑓:ℝ+ ×ℝ
𝑛 → ℝ doğrusal olmayan 

sürekli bir fonksiyon ise, orjin 𝑥 = 0’ın 𝒩 ⊆ ℝ𝑛 açık komşuluğu üzerindeki tüm 

başlangıç koşulları (BK) için ileri zamanda tek bir çözüme sahiptir. Sonlu zamanda 

yakınsak olma, orjinin GAS (global asimptotik kararlı) olduğu, orjinin bir 𝔒 ⊆ 𝒩 
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komşuluğunun ve bir 𝑇st(x0): 𝔒\{0} → (0,∞) fonksiyonunun var olduğu anlamına 

gelir, öyle ki ∀x0 ∈ 𝔒 ⊂ ℝ
𝑛 için Denklem (4.58)’de 𝑡 ∈ [0, 𝑇st(x0)] için x𝑡(x0) ile 

ve x0 ve xt(x0) ∈ 𝔒\{0} başlangıç koşulları ile temsil edilen sistemin çözümü, 𝑡 >

𝑇st(x0) için lim𝑡→𝑇st(x0)x𝑡(x0) = 0 ve x𝑡(x0) = 0.  𝔒 = 𝒩 = ℝ𝑛 olduğunda, apaçık 

çözüm global sonlu zamanda kararlılık olarak adlandırılır ve 𝑇st(x0), (x0)’a 

referansla yerleşme süresi fonksiyonu veya zamana göre bir fonksiyon anlamına 

gelir. 

Önerilen yeni kontrol yasası aşağıdaki gibidir: 

 𝑈 = 𝑈𝐴𝐵𝑃𝐼𝐷𝑆𝑀𝐶 + 𝑈𝑆𝑇𝐶 (4.59) 

burada 𝑈𝐴𝐵𝑃𝐼𝐷𝑆𝑀𝐶 bölüm 4.4’te geliştirilen kontrol yasasıdır, 𝑈STC süper bükümlü 

kontrol yasasıdır ve aşağıdaki gibi formüle edilmektedir: 

 𝑈𝑆𝑇𝐶𝑗 = −𝐾1𝑗|𝑆𝑗|
1
2sign (𝑆𝑗) − 𝐾2𝑗∫ sign (𝑆𝑗)𝑑𝜏 (4.60) 

burada 𝐾1𝑗 ve 𝐾2𝑗 sıfırdan farklı pozitif sabitlerdir ve şu şekilde seçilmişlerdir: 

𝐾2𝑗 > 𝐷𝑗 ve 𝐾1𝑗
2 > 4𝐾2𝑗 (bkz. Teorem 4.5.3). 

Şekil 4. 13, dört rotorlu araç için önerilen STABPIDSMC’nin blok diyagramını 

göstermektedir. Sonuç olarak, yeni sanal kontrol yasaları aşağıdaki denklemlerle 

verilmektedir. 

 

Şekil 4. 13 STABPIDSMC kontrolörünün blok diyagramı 
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𝑣𝑥 = [𝑚
−1𝑘𝑑𝑥�̇� + �̈�𝑑 − (𝐾𝑑𝑥)

−1
(𝑎𝑥 + 𝐾𝑖𝑥)𝑒𝑥 − (𝐾𝑑𝑥)

−1
𝐾𝑝𝑥�̇�𝑥

−�̂�𝑆𝑥tanh (𝐒𝑥) − 𝐾1𝑥|𝑆𝑥|
1
2sign (𝑆𝑥) − 𝐾2𝑥∫ sign (𝑆𝑥)𝑑𝜏]

 

𝑣𝑦 = [𝑚
−1𝑘𝑑𝑦�̇� + �̈�𝑑 − (𝐾𝑑𝑦)

−1

(𝑎𝑦 + 𝐾𝑖𝑦) 𝑒𝑦 − (𝐾𝑑𝑦)
−1

𝐾𝑝𝑦�̇�𝑦

−�̂�𝑆𝑦tanh (𝐒𝑦) − 𝐾1𝑦|𝑆𝑦|
1
2sign (𝑆𝑦) − 𝐾2𝑥∫ sign (𝑆𝑥)𝑑𝜏]

 

𝑣𝑧 = [𝑚
−1𝑘𝑑𝑧�̇� + �̈�𝑑 − (𝐾𝑑𝑧)

−1
(𝑎𝑧 + 𝐾𝑖𝑧)𝑒𝑧 − (𝐾𝑑𝑧)

−1
𝐾𝑝𝑧�̇�𝑧

−�̂�𝑆𝑧tanh (𝐒𝑧) − 𝐾1𝑧|𝑆𝑧|
1
2sign (𝑆𝑧) − 𝐾2𝑥∫ sign (𝑆𝑧)𝑑𝜏]

 

(4.61) 

Yönelim döngüsünün yeni kontrol sinyalleri aşağıdaki gibidir: 

𝑢𝜙 = 𝐼𝑥[−ℵ1𝑥ℵ𝑥휃̇�̇� + 𝜅𝑥휃̇𝐽𝑟𝜛 + ℵ𝑥𝑘𝑑𝜙�̇�
2 + �̈�𝑑

       − (𝐾𝑑𝜙)
−1
((𝑎𝜙 + 𝐾𝑖𝜙) 𝑒𝜙 + 𝐾𝑝𝜙�̇�𝜙) − �̂�𝑆𝜙tanh (𝐒𝜙)

       −𝐾1𝜙|𝑆𝜙|
1
2sign (𝑆𝜙) − 𝐾2𝜙∫ sign (𝑆𝜙)𝑑𝜏]

 

𝑢𝜙 = 𝐼𝑦 [−ℵ1𝑦ℵ𝑦�̇��̇� − ℵ𝑦�̇�𝐽𝑟𝜛 + ℵ𝑦𝑘𝑑𝜙휃̇
2 + 휃̈𝑑

−(𝐾𝑑𝜙)
−1

((𝑎𝜃 +𝐾𝑖𝜃)𝑒𝜃 + 𝐾𝑝𝜃�̇�𝜃) − �̂�𝑆𝜃tanh (𝐒𝜃)

−𝐾1𝜃|𝑆𝜃|
1
2sign (𝑆𝜃) − 𝐾2𝜃∫ sign (𝑆𝜃)𝑑𝜏]

𝑢𝜓 = 𝐼𝑧[−ℵ1𝑧ℵ𝑧�̇�휃̇ + ℵ𝑧𝑘𝑑𝜓�̇�
2 + �̈�𝑑

−(𝐾𝑑𝜓)
−1
((𝑎𝜓 + 𝐾𝑖𝜓) 𝑒𝜓 + 𝐾𝑝𝜓�̇�𝜓) − �̂�𝑆𝜓tanh (𝐒𝜓)

−𝐾1𝜓|𝑆𝜓|
1
2sign (𝑆𝜓)𝐾2𝜓 − sign ∫ (𝑆𝜓)𝑑𝜏]

 

(4.62) 

Bizim durumumuzda, Denklem (4.61) ve Denklem (4.62)’de önerilen kontrol 

sisteminin sonlu zamanlı kararlılığını incelemek için aşağıdaki Lyapunov 

fonksiyonunu dikkate alıyoruz: 

 𝑉4𝑗 = 𝑉3𝑗 + 𝑉𝑆𝑇 (4.63) 

Denklem (4.63)’ün zamana göre birinci türevi: 

 �̇�4𝑗 = �̇�3𝑗 + �̇�𝑆𝑇 (4.64) 

Bölüm 4.4’te �̇�3j’nin negatif olduğu ispatlanmıştı. �̇�𝑆𝑇(𝑆𝑗)’nin negatif olduğunu 

ispatlamak için standart süper büküm algoritmasını kullanıyoruz [222]. 



132 

 

 
�̇�1𝑗 = −𝐾1𝑗|𝑆𝑗|

1
2sign (𝑆1𝑗) + 𝑆2𝑗

�̇�2𝑗 = −𝐾2𝑗sign (𝑆1𝑗) + 𝜌𝑗

 (4.65) 

burada 𝑆1𝑗 ∈ ℝ, 𝑆2𝑗 ∈ ℝ, ve 𝜌𝑗 pertürbasyonunun tekdüze sınırlı olduğu 

varsayılmaktadır, öyle ki tüm 𝑡 ve 𝑥 için, 𝑥 = [Π, Ξ] iken, |𝜌𝑗| ≤ 𝒟𝑗 ’yi sağlar. 

Süper büküm algoritmasının kararlılığını ve sonlu zamanlı yakınsamasını analiz 

etmek için aşağıdaki Denklem (4.66)’da, [219]’da sunulan aday Lyapunov 

fonksiyonunu kullanıyoruz. 

 𝑉𝑆𝑇(𝑆𝑗) = Υ𝑗
𝑇𝐻𝑗Υ𝑗 (4.66) 

burada Υ𝑗
𝑇 = [|𝑆1𝑗|

1

2
𝑠𝑖𝑔𝑛 (𝑆1𝑗) , 𝑆2𝑗] ve 𝐻 özel simetrik ve kesin pozitif bir 

matristir. 

Teorem 4.5.2: Önerilen Lyapunov fonksiyonu 𝑆1𝑗 = 0 durumu dışında sürekli ve 

türevlenebilirdir. 𝐾1𝑗 , 𝐾2𝑗 pozitif olduğu için, 𝑉𝑆𝑇(𝑆𝑗) ’nin türevi 𝑆1𝑗 ≠ 0 iken kesin 

negatiftir. Bununla birlikte, sistem (4.65)’in çözümü 𝑆1𝑗 = 𝑆2𝑗 = 0 denge 

noktasına ulaşmadan önce 𝑆2𝑗 ≠ 0 iken 𝑆1𝑗 = 0 doğrusunu kat eder. 

İspat: Denklem (4.65)’te simetrik ve kesin pozitif bir matris (𝐻𝑗 = 𝐻𝑗
𝑇 > 0) ve 𝜖 >

0 olduğunu varsayıyoruz, böylece dayanıklı kararlılık analizi aşağıdaki Doğrusal 

Matris Eşitsizliği kullanılarak gerçekleştirilebilir. 

 [
𝐴𝑗
𝑇𝐻𝑗 + 𝐻𝑗𝐴𝑗 + 𝜖𝐻𝑗 +𝒟𝑗

2𝐶𝑗
𝑇𝐶𝑗 𝐻𝑗𝐵𝑗

𝐵𝑗
𝑇𝐻𝑗 −1

] ≤ 0 (4.67) 

burada,  

𝐴𝑗 = [
−(0.5)𝐾1𝑗 (0.5)

−𝐾2𝑗 0
] , 𝐶𝑗 = [1 0], 𝐵𝑗 = [

0
1
] 

Denklem (4.65)’teki sistem için güçlü Lyapunov fonksiyonu, kesin pozitif ama 

radyal olarak sınırsız olan Denklem (4.66)’daki biçimde ele alındığında aşağıdaki 

eşitsizlik elde edilir (bkz. [222]). 

 Λ𝑗𝑚𝑖𝑛(𝐻𝑗) ∥ Υ𝑗 ∥
2≤ 𝑉𝑆𝑇 ≤ Λ𝑗𝑚𝑎𝑥(𝐻𝑗) ∥ Υ𝑗 ∥

2 (4.68) 
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burada ∥ Υ𝑗 ∥2
2= |𝑆1𝑗| + 𝑆2𝑗

2  , Υ𝑗 ’nin Öklid normunu, Λ𝑗min ve Λ𝑗max ise sırasıyla 𝐻𝑗 

matrisinin minimum ve maksimum özdeğerlerini temsil etmektedir. 

Denklem (4.65)’teki sistemi Υ𝑗 vektörünü kullanarak aşağıdaki gibi yeniden 

yazabiliriz: 

 Υ̇1𝑗 =
1

|Υ1𝑗|
(𝐴𝑗Υ𝑗 + 𝐵𝑗�̃�𝑗(𝑡)) (4.69) 

burada dönüştürülmüş pertürbasyon �̃�𝑗(𝑡, Υ𝑗) = |Υ1𝑗| 𝜌𝑗(𝑡, 𝑆𝑗), |�̃�𝑗(𝑡, Υ𝑗)| ≤

𝒟𝑗|Υ1𝑗|’yi sağlar. Sonuç olarak, 𝜔𝑗(�̃�𝑗, Υ𝑗) = −�̃�𝑗
2(𝑡, Υ𝑗) + 𝒟𝑗

2Υ1𝑗
2 ≥ 0. 

�̇�𝑆𝑇’nin zamana göre birinci türevi Denklem (4.70)’deki diferansiyel eşitsizliği 

sağlar. 

�̇�𝑆𝑇 =
1

|Υ1𝑗|
[Υ𝑗�̃�𝑗]

𝑇 [
𝐴𝑗
𝑇𝐻𝑗 + 𝐻𝑗𝐴𝑗 𝐻𝑗𝐵𝑗

𝐵𝑗
𝑇𝐻𝑗 0

] [Υ𝑗�̃�𝑗]

≤
1

|Υ1𝑗|
{[Υ𝑗�̃�𝑗]

𝑇 [
𝐴𝑗
𝑇𝐻𝑗 +𝐻𝑗𝐴𝑗 𝐻𝑗𝐵𝑗

𝐵𝑗
𝑇𝐻𝑗 0

] [Υ𝑗�̃�𝑗] + 𝜔(�̃�𝑗, Υ𝑗)}

≤
1

|Υ1𝑗|
[Υ𝑗�̃�𝑗]

𝑇 [
𝐴𝑗
𝑇𝐻𝑗 + 𝐻𝑗𝐴𝑗 +𝒟𝑗

2𝐶𝑗
𝑇𝐶𝑗 𝐻𝑗𝐵𝑗

𝐵𝑗
𝑇𝐻𝑗 −1

] [Υ𝑗�̃�𝑗]

≤
1

|Υ1𝑗|
[Υ𝑗�̃�𝑗]

𝑇 [
𝐴𝑗
𝑇𝐻𝑗 + 𝐻𝑗𝐴𝑗 + 𝜖𝐻𝑗 − 𝜖𝐻𝑗 + 𝒟𝑗

2𝐶𝑗
𝑇𝐶𝑗 𝐻𝑗𝐵𝑗

𝐵𝑗
𝑇𝐻𝑗 −1

] [Υ𝑗�̃�𝑗]

≤ −
𝜖

|Υ1𝑗|
Υ𝑗
𝑇𝐻𝑗Υ𝑗

 (4.70) 

Böylece: 

 �̇�𝑆𝑇(𝑆𝑗) ≤ −
𝜖

|Υ1𝑗|
Υ𝑗
𝑇𝐻𝑗Υ𝑗 = −

𝜖

|Υ1𝑗|
𝑉𝑆𝑇(𝑆𝑗) (4.71) 

Denklem (4.68)’den aşağıdaki eşitsizliğe ulaşıyoruz: 

 |Υ1𝑗| ≤ ∥∥Υ𝑗∥∥2 ≤
𝑉𝑆𝑇
1/2
(Υ𝑗)

Λ𝑚𝑖𝑛
1/2
{𝐻𝑗}

 (4.72) 

Buna göre �̇�𝑆𝑇’nin aşağıdaki koşulu sağladığı sonucuna varabiliriz: 
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 �̇�𝑆𝑇 ≤ −𝛼𝑉𝑆𝑇
1/2
(Υ𝑗) (4.73) 

burada,  

 𝛼𝑗 = 𝜖Λmin
1/2
{𝐻𝑗} (4.74) 

Teorem. 4.5.3: Süper bükümlü kontrol parametreleri 𝐾1𝑗 ve 𝐾2𝑗 sıfırdan farklı 

pozitif sabitlerdir ve 𝐾2𝑗 > 𝒟𝑗 ve 𝐾1𝑗
2 > 4𝐾2𝑗 olarak seçilmişlerdir. 

İspat: 𝐾1𝑗 ve 𝐾2𝑗 pozitif kazançlar olduğu için, Denklem (4.67)’deki (Aj, Bj, Cj) 

sistemi gözlemlenebilir ve kontrol edilebilirdir; dolayısıyla, [177]’de verilen daire 

kriterlerini kullanmak yerine, 𝐾1𝑗 ve 𝐾2𝑗 kazançlarına ilişkin koşulu, [223]’te 

verilen ve Denklem (4.67)’deki Doğrusal Matris Eşitsizliğinin, ancak ve ancak 

𝑃𝑗(𝑠) = 𝒟𝑗𝐶𝑗(𝑠𝐼 − 𝐴𝑗)
−1𝐵𝑗 ile tanımlanan doğrusal sistemin genişlemeyen olması 

durumunda sağlandığını gösteren sınırlı-gerçel lemmayı kullanarak elde 

edebiliriz. Bu, şu anlama gelir: 

 max
𝜔
|𝑃𝑗(𝑗 𝜔)| < 1 (4.75) 

Böylece, aşağıdaki koşul ortaya çıkmaktadır:  

 max
𝜔
|𝐺𝑗(𝑗 𝜔)| <

1

𝒟𝑗
 (4.76) 

burada,  

 𝐺𝑗(𝑠) = 𝐶𝑗(𝑠𝐼 − 𝐴𝑗)
−1𝐵𝑗 =

1
2

𝑠2 +
1
2𝐾1𝑗𝑠 +

1
2𝐾2𝑗

 (4.77) 

Yukarıdaki eşitsizlik, kazanç değerleri tarafından sağlanması gereken iki koşulla 

sonuçlanır. Bunlardan birini aşağıdaki şekilde seçerek: 

 max
𝜔
|𝐺(𝑖 𝜔)| =

1

𝐾2𝑗
    eğer   𝐾1𝑗

2 > 4𝐾2𝑗 (4.78) 

𝐾1𝑗 ve 𝐾2𝑗 kazançları için koşulları aşağıdaki gibi belirleyebiliriz: 

 
𝐾2𝑗 > 𝒟𝑗

𝐾1𝑗
2 > 4𝐾2𝑗

 (4.79) 
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Yukarıdaki sonuç, 𝑆𝑗 = [𝑆1𝑗 , 𝑆2𝑗]
𝑇 vektörünün sıfıra yakınsayarak (𝑇𝑠𝑡) sınırlı, 

sonlu yerleşme süresinde orjine ulaşmasını garanti eder. Denklem (4.73)’teki 

diferansiyeli çözerek yerleşme süresi formülünü türetmek mümkündür: 

 𝑇𝑠𝑡 =
2𝑉𝑆𝑇

1/2
(Υ𝑗(0))

𝛼𝑗
 (4.80) 

burada 𝛼𝑗 Denklem (4.74)’te verilmiştir ve Υ𝑗(0), Υ𝑗 ’nin başlangıç değeridir. Bu 

durumda, Denklem (4.65)’teki sistemdeki tüm yörüngeler tüm pertürbasyonlar 

için sınırlı sürede orjine yakınsamaktadır. 

Son olarak, Denklem (4.73) ve (4.55)’ten şunu yazabiliriz:  

 �̇�4𝑗 = �̇�3𝑗 + �̇�𝑆𝑇(𝑆𝑗) ≤ 0 (4.81) 

Bölüm 4.4’teki �̇�3𝑗 ve bölüm 4.5’teki �̇�𝑆𝑇(𝑆𝑗) negatif olduğundan, geliştirilen 

STABPIDSMC kontrolörü sistemin kararlılığını sağlar ve izleme hatalarının sonlu 

zamanda sıfıra yakınsamasını garanti eder. 

4.6 Sonuçlar Ve Tartışma 

Çalışmanın bu bölümünde, önerilen kontrol yasalarının etkinliğini göstermek için 

2. Bölüm’de tanımlanan sistemin matematiksel modelini kullanarak farklı koşullar 

altında bir dizi sayısal simülasyon gerçekleştirdik; bunlar Gauss rasgele 

bozucularla parametre belirsizliklerinin ve sabit ve zamana göre değişen harici 

bozucuların olduğu farklı senaryolardır. 

Simülasyon sonuçları, geliştirilen (STABPIDSMC) kontrolörün, Bölüm 4.4'te 

tasarlanan (ABPIDSMC) kontrolörün yanı sıra, M. Labbadi'nin makalesinde 

tanımlanan STISMC kontrolöründen daha iyi performans gösterdiğini ortaya 

koymaktadır [168]. 

Ek B'deki Tablo B. 1, bu çalışmadaki simülasyonlarda kullanılan dört rotorlu 

dinamik parametrelerinin değerlerini göstermektedir. İlk senaryonun sonuçlarına 

geçmeden önce, istenen basamak tepkisi konum sonuçlarıyla başlayalım. Aracın 

başlangıç koşulu olarak [0, 0, 0] (𝑚) alıyoruz; [𝑥, 𝑦, 𝑧]𝑇  = [0.6, 0.6, 0.6]𝑇 ise 𝑇𝑓 =

20𝑠 simülasyon zamanında istenen referanslardır. 
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Şekil 4. 14’te elde edilen sonuçlar, STABPIDSMC’nin, süper büküm tekniğinin 

dahil edilmesi nedeniyle, ABPIDSMC’den yükselme süresi, tepe zamanı ve kararlı 

hal hatası bakımından daha iyi performans gösterdiğini ortaya koymaktadır. Elde 

edilen basamak tepkisinin yükselme süresi, tepe zamanı, yerleşme süresi ve üstten 

aşma karakteristikleri Tablo 4. 4’de gösterilmiştir. 

Tablo 4. 4 Adım-yanıtı karakteristikleri 

 ABPIDSMC  STABPIDSMC 

Değişken x y z  x y z 

Yerleşme zamanı (s) 3.30 3.77 1.90  3.00 3.53 1.75 

Tepe zamanı (s) 11.32 11.13 2.66  6.67 7.23 2.48 

Aşım (%) 0.04 0.03 0.50  0.14 0.3 1.44 

Yükselme zamanı (s) 1.71 2.05 1.17  1.57 1.97 1.11 

 

 

 

 

Şekil 4. 14 Dört rotorlunun adım yanıtları, geliştirilen ABPIDSMC ve 
STABPIDSMC kontrolcülerinin kullanımıyla. 
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4.6.1 Senaryo 1 Dayanıklılık Analizi (Parametrik Belirsizlikler) 

Önerilen kontrolörün dayanıklılığını değerlendirmek için, bu senaryoda dönme ve 

ötelenme alt sistemlerinin sürükleme ve sürtünme aerodinamik katsayılarının 

değişimi Şekil 4. 15’te gösterildiği gibi Gauss rasgele biçimiyle gerçekleştirilmiştir. 

Bu senaryoda, 𝑡 =  10𝑠’de tüm 𝑚 kütlesine ve dört rotorlu aracın 𝐼𝑥𝑥, 𝐼𝑦𝑦, 𝐼𝑧𝑧 

eylemsizlik momentlerinin nominal değerlerine sırasıyla +%30 ve 

+%50 parametre belirsizlikleri dahil edilmiştir. Başlangıç koşulu olarak 

[0, 0, 0] (𝑚) alıyoruz; [𝑥, 𝑦, 𝑧]𝑇 = [1.8, 1.2, 1.5]𝑇 , 𝜓𝑑 = 0.5 𝑟𝑎𝑑 ise istenen konum 

referanslarıdır. Senaryo 1’de, tüm sonuçlar Şekil 4. 16’da gösterildiği gibi dört 

rotorlu araç dinamiğine etki eden Gauss rasgele bozucularla gerçekleştirilmiştir. 

Şekil 4. 17(a,b)’de elde edilen sonuçlar, tasarlanan (STABPIDSMC) kontrolörün 

model parametre belirsizliklerinin yanı sıra, sürükleme ve sürtünme aerodinamik 

katsayılarındaki bozucuların varlığında bile yörünge izlemede etkili olduğunu 

doğrulamaktadır. Ayrıca, önerilen kontrolör konum izleme hataları bakımından 

üstün performans göstermektedir. 

 

  

  

Şekil 4. 15 Taklit edilmiş sürükleme ve 
aerodinamik katsayıları 

Şekil 4. 16 Gauss rasgele bozucuları 
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a) Dört rotorlunun konumu 
(𝑥, 𝑦, 𝑧) 

b) Dört rotorlunun yönelimi (𝜙, 휃, 𝜓) 

Şekil 4. 17 Senaryo 1: (ABPIDSMC, STABPIDSMC) sistem zaman tepkileri 

4.6.2 Senaryo 2 Dayanıklılık Analizi (Sabit Bozucular) 

Bu senaryoda, önerilen (STABPIDSMC) kontrolörün performans parametrelerinin 

harici bozucuların varlığında da korunup korunmadığını araştırıyoruz. 

Karşılaştırma prosedürünü uygun şekilde gerçekleştirmek için M. Labbadi'nin 

makalesindeki sabit parametrelerin aynısını kullandık [168]. 

Harici pertürbasyonlar için sabitler şunlardır: 𝑡 = 5 𝑠’de 𝑑𝑥 = 1𝑁; 𝑡 = 15𝑠’de 𝑑𝑦 =

1 𝑁; 𝑡 = 25𝑠’de 𝑑𝑧 =1 N; 𝑡 = 10𝑠’de 𝑑𝜙 = 1 𝑁/(𝑘𝑔 𝑚); 𝑡 = 20𝑠’de 𝑑𝜃 =

1 𝑁/(𝑘𝑔 𝑚); 𝑡 = 30𝑠’de 𝑑𝜓 = 1 𝑁/(𝑘𝑔 𝑚). Aracın başlangıç koşulları olarak 

[0, 0, 0](𝑚) ve [0, 0, 0,5](𝑟𝑎𝑑) alıyoruz. Bu senaryodaki referans yörünge Tablo 4. 

5’te gösterildiği gibi çeşitli türde segmentlerden oluşmaktadır. 
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Tablo 4. 5 Referans yörünge 

Zaman (s) 𝑥𝑑(𝑚) 𝑦𝑑(𝑚) 𝑧𝑑(𝑚) 𝜓𝑑(rad) 

0 − 4𝜋 0.5cos (0.5𝑡) 0.5sin (0.5𝑡) 0.125𝑡 + 1 𝜋/4 

4𝜋 − 20 0.5 0.25𝑡 − 𝜋 0.5𝜋 + 1 𝜋/4 

20 − 30 0.25𝑡 − 4.5 5 − 𝜋 0.5𝜋 + 1 𝜋/4 

30 − 40 3 −0.236t + 8.94 0.5𝜋 + 1 𝜋/4 

40 − 50 3 -0.5 𝑒−0.2𝑡+8.9 𝜋/4 

50 − 80 3 -0.5 𝑒−0.2𝑡+8.9 0 

Şekil 4. 18, Şekil 4. 20 ve Şekil 4. 21’deki simülasyon sonuçları, önerilen 

(STABPIDSMC) kontrol yaklaşımının dört rotorlu sistem sürekli bozuculara ve 

planlanan uçuş yörüngesinde ani değişikliklere maruz kaldığında güçlü bir yol 

izleme ve hızlı takip performansı sağladığını göstermektedir. Şekil 4. 18 (a) 

sistemin istenen konum yörüngesini izleme performansını göstermektedir. 

Görüldüğü üzere, STABPIDSMC yaklaşımı yörüngeyi yüksek doğrulukla izlerken 

kayan kipli kontrolün çatırtı sorununu da ortadan kaldırmaktadır. Ayrıca, yönelim 

performansı Şekil 4. 18 (b)’de gösterilmektedir. Sapma açısı yukarıdaki tabloda 

yer alan referans değerlerini izlemektedir, yalpa ve yunuslama açıları ise Denklem 

(2.59)’da yer alan doğrusal olmayan bağlaşım önleme denklemleri ile hesaplanan 

istenen değerleri sonlu zamanda izlemektedir. Euler açılarının (𝜙 ve Ө) doğrudan 

kontrol edilmemesine karşın, Şekil 4. 20’de gösterilen 3B yörünge izleme sonuçları 

STABPIDSMC kontrol algoritmasının dört rotorlunun ilk başta referanstan uzak 

olsa bile başlangıç konumundan itibaren hedef yörüngeyi izlemesini sağladığını 

göstermektedir. 

Şekil 4. 19 toplam itki 𝑢𝑚 ve üç dönme torkunu (𝑢𝜙, 𝑢Ө, 𝑢𝜓) göstermektedir. Bu 

dört düzgün kontrol giriş işareti daha düşük değerlere sahiptir ve çatırtı sorunuyla 

karşılaşmadıkları gibi, genlikleri de fiziksel olarak uygulanabilirdir. ABPIDSMC 

yaklaşımı, bu çalışmada sunulan STABPIDSMC yöntemi tarafından üretilenlerle 

karşılaştırılabilir kontrol giriş işaretleri üretmektedir. 
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STABPIDSMC’nin adaptif anahtarlama kontrol kazançları (�̂�𝑆𝑗) Şekil 4. 21’de 

gösterilmiştir. Bu kontrol kazançları, konum ve yönelim referanslarının hassas bir 

şekilde izlenmesini sağlar. Süreksiz anahtarlama kontrol eyleminin neden olduğu 

çatırtı olgusu, kontrol parametrelerinin kestirilmesiyle en aza indirilerek daha iyi 

sistem performansı elde edilir. 

  

  

  

a) Dört rotorlunun konumu 
(𝑥, 𝑦, 𝑧) 

b) Dört rotorlunun yönelimi (𝜙, 휃, 𝜓) 

Şekil 4. 18 Senaryo 2: (ABPIDSMC, STISMC ve STABPIDSMC) sistem 
zaman tepkileri 
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Şekil 4. 19 Senaryo 2: ABPIDSMC, STISMC ve STABPIDSMC kontrolörleri 
kontrol giriş işaretleri 

 
 

  

Şekil 4. 20 Senaryo 2: Dört rotorlu dron 3B yörünge izleme 
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Şekil 4. 21 Senaryo 2: STABPIDSMC’ün kestirimli kontrol parametreleri  

4.6.3 Senaryo 3 Dayanıklılık Analizi (Zamana Göre Değişen Bozucular) 

Senaryo 2’de harici bozucuların sabit olduğu varsayılmıştı. Bu bölümde ise, 

[Ø, Ө, 𝜓, 𝑥, 𝑦 ve 𝑧]’de rüzgar hamlesi gibi harici nedenlerden kaynaklanan zamana 

göre değişen bozucuları dikkate alan ikinci bir grup simülasyon sunuyoruz. Dört 

rotorlu sisteme uygulanan bozucuların ifadeleri şu şekildedir: 𝑑𝑗  = 0,5𝑐𝑜𝑠(𝑡). 

Aracın başlangıç koşulları olarak [1, 0.5, 0.5] (𝑚) ve [0, 0, 0.5] (𝑟𝑎𝑑) alıyoruz. 

Bu senaryonun simülasyonlarında kullanılan referans yörünge aşağıdaki 

denklemlerle belirlenmektedir: 

 
𝑥𝑑 = 1 + cos (𝑡)(𝑚),     𝑦𝑑 = 1 + sin (𝑡)(𝑚)
𝑧𝑑 = 1 + 0.5𝑡(𝑚),     𝜓𝑑 = sin (0.5𝑡)(rad)

 (4.82) 

Önerilen kontrolörün süper büküm algoritmalı ve algoritmasız performanslarının 

yanı sıra, STISMC kontrolörünün performansı Şekil 4. 22 - Şekil 4. 25’te 

karşılaştırılmıştır. Önerilen kontrolör, istenen yörüngeyi izleme ve tepki süresi 

bakımından M. Labbadi’nin ortaya koyduğu STISMC’den daha iyi performans 

göstermektedir [168]. 

Şekil 4. 22(a) STABPIDSMC yaklaşımının konum kontrol performansını 

sergilemekte ve dört rotorlunun istenen yörüngeye sonlu bir süre içinde 

yönlendirilebildiğini göstermektedir. 

Şekil 4. 22 (b)’de yönelim yanıtları gösterilmektedir. Sapma açısı istenen 

sinüzoidal planlı dalgayı doğru bir şekilde izlerken, yalpa ve yunuslama açıları 
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(𝛷, Ө) herhangi bir değişiklik olsa bile referans değerleri izlemektedir. 

Şekil 4. 23’te dört rotorlu sistemin dört kontrol giriş işareti gösterilmektedir. 

STISMC ve ABPIDSMC yaklaşımlarına kıyasla, STABPIDSMC kontrol giriş 

işaretleri daha düzgündür ve daha iyi kaliteye sahiptir.  

Şekil 4. 24’te gösterilen yörünge izleme sonuçları, harici bozucuların varlığında 

STABPIDSMC’nin her zaman üstün döngüsel yol izlemeyi garanti ettiğini ortaya 

koymaktadır. 

Daha iyi sistem performansı sağlamak ve bozucular ve sistem belirsizlikleri ortaya 

çıktığında çatırtı olgusunu azaltmak için, anahtarlama kontrol parametresi �̂�𝑠𝑗 ’yi 

kestirmek için adaptif bir strateji geliştirdik. STABPIDSMC parametrelerinin 

kestirimi Şekil 4. 25’te gösterilmektedir. 

  

  

  

a) Dört rotorlunun konumu 
(𝑥, 𝑦, 𝑧) 

b) Dört rotorlunun yönelimi (𝜙, 휃, 𝜓) 

Şekil 4. 22 Senaryo 3: (ABPIDSMC, STISMC ve STABPIDSMC) sistem 
zaman tepkileri 
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Şekil 4. 23 Senaryo 3: ABPIDSMC, STISMC ve STABPIDSMC kontrolörleri 
kontrol giriş işaretleri 

 

  

Şekil 4. 24 Senaryo 3: Dört rotorlu dron 3B yörünge izleme 
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Şekil 4. 25 Senaryo 3: STABPIDSMC’nin kestirimli kontrol parametreleri  

4.6.4 Karşılaştırmalı Analiz 

Önerilen STABPIDSMC’yi STISMC ve ABPIDSMC teknikleriyle karşılaştırmak 

zordur çünkü senaryo 2 ve 3’te gösterilen eğrilerden bazıları bu stratejiler 

arasındaki farkları yeterince göstermemektedir. Dolayısıyla, bu kontrolörler 

arasındaki farkları vurgulama amaçlı karşılaştırma çalışması, mutlak hatanın 

integrali (𝐼𝐴𝐸 = ∫  
𝑇𝑓
0
|𝑒(𝑡)|d𝑡) ve Denklem (4.83)’te verilen kontrol giriş işaretleri 

𝑢𝑖 ’nin türevlerinin mutlak değerlerinin integralinin (IADU) performansları 

kullanılarak gerçekleştirilmiştir. 

Tablo 4. 6, önerilen STABPIDSMC stratejisinin diğer stratejilerden (ABPIDSMC, 

STISMC) daha iyi performans gösterdiğini ve ikinci ve üçüncü senaryolarda en 

küçük mutlak hata integrali (IAE) indeksine sahip olarak üstün performans 

gösterdiğini ve hassaslık bakımından daha iyi bir dinamik sergilediğini ortaya 

koymaktadır.  

Örnek olarak, Senaryo 2’de genel 𝐼𝐴𝐸 indeksi, önerilen STABPIDSMC ile (𝐼𝐴𝐸 =

 2,3226), ABPIDSMC ile (𝐼𝐴𝐸 =  2,3707) ve STISMC ile (IAE = 2,4570) olarak 

elde edilmiştir. Senaryo 3 için, önerilen STABPIDSMC’nin enerji harcaması 

(𝐼𝐴𝐸 =  3,4514) ABPIDSMC (𝐼𝐴𝐸 =  3,5718) ve STISMC’ye (𝐼𝐴𝐸 =  3,7594) 

göre daha azdır. Söz konusu sayısal sonuçlar, geliştirilen STABPIDSMC ile 

sistemin dinamik tepkilerinin düzgün, salınımsız, daha az kararlı hal hatasına 

sahip olduğunu ve sonlu zamanda yakınsadığını açıkça ortaya koymaktadır. Tablo 
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4. 6’da gösterilen sayısal analizden STABPIDSMC tekniğinin parametrik 

belirsizliklere ve zamana göre değişen bozuculara karşı üstün bir dayanıklılık 

sağladığı sonucuna varabiliriz. 

Tablo 4. 6 İntegral Mutlak Hata Performans İndeksleri 

 STISMC ABPIDSMC STABPIDSMC 

Senaryo.2    

𝜙 0.08781 0.02467 0.02444 

휃 0.1076 0.03977 0.03862 

𝜓 0.6373 0.0556 0.05375 

x 0.8008 0.8194 0.7379 

𝑦 0.2896 0.3913 0.3681 

z 1.086 1.040 1.1032 

Total 2.45706 2.37074 2.32601 

Senaryo.3    

𝜙 0.0507 0.02254 0.01167 

휃 0.0661 0.0278 0.01584 

𝜓 0.1663 0.05545 0.0538 

x 1.408 1.424 1.415 

y 1.466 1.319 1.302 

𝑧 0.6023 0.723 0.6531 

Total 3.7594 3.57179 3.45141 

Ayrıca, kontrol sinyallerinin düzgünlüğünü ve çatırtı olgusunu azaltma 

kapasitelerini değerlendirmek için, Şekil 4. 19 ve Şekil 4. 24’te gösterilen kontrol 

sinyalleri için 𝑢𝑚,𝛷,Ө,𝜓 girişlerinin türevlerinin mutlak değerlerinin integrali 

(IADU) kriterleri kullanılmıştır. IADU kriterleri, 𝑡𝑖 ve 𝑡𝑓 ’nin sırasıyla başlangıç ve 

bitiş zamanlarını ifade ettiği aşağıdaki denklemde verilmiştir. 

 IADU = ∫  
𝑡𝑓

𝑡𝑖

|
𝑑𝑢𝑖(𝜏)

𝑑𝜏
| 𝑑𝜏 (4.82) 
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IADU performans indeksi, kontrolün düzgünlüğünü değerlendirmek için etkili bir 

araçtır ve kontrol giriş sinyalinin çatırtıyı azaltma kapasitesini gösterir [135]. 

Tablo 4. 7’den, düzgünlüğün önerilen STABPIDSMC kontrol stratejisi tarafından 

tüm kontrol sinyalleri için geliştirilen STISMC yaklaşımına kıyasla iyileştirildiği 

açıkça görülmektedir. 

Tablo 4. 7 Çatırtı analizi için IADU performans indeksi. 

Kontrol stratejisi IADU Performans indeksi 

 𝑢𝑚 𝑢𝛷 𝑢Ө 𝑢𝜓 

İkinci senaryo     

STISMC 20.56 61.71 82.03 3.567 

STABPISMC 15.22 12.75 38.9 1.607 

Üçüncü senaryo     

STISMC 17.07 97.84 62.33 1.84 

STABPISMC 13.68 25.19 1.248 1.603 

Daha doğru sayısal karşılaştırma sonuçları vermek için, aşağıdaki şekilde 

tanımlanan IADU indeksi için bağıl yüzde farkını (RPD) kullanıyoruz [224]: 

 RPD"metod" % ↓:=
|IADUmetod − IADUönerilen|

IADU"metod" 
. 100 (4.83) 

Denklem (4.83)’ü kullanarak, STABPIDSMC kontrolörün çatırtısının STISMC’ye 

kıyasla Senaryo 2’de 𝑢𝑚 ’de (%25,97), 𝑢𝛷 ’de (%79,33), 𝑢Ө’te (%52,57) ve 𝑢𝜓’te 

(%54,94), Senaryo 3’te 𝑢𝑚’de (%19,85), 𝑢𝛷 ’de (%74,25), 𝑢Ө’te (%97,99) ve 𝑢𝜓’te 

(%12,88) azaldığını görüyoruz. Bu sayısal veriler önerilen kontrol yönteminin 

çatırtı olgusunun etkilerini azaltma hedefine ulaşmadaki başarısını açıkça 

göstermesi bakımından dikkate değerdir.  
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5 
SONUÇ VE ÖNERİLER 

 

Bu tezde, Newton-Euler formalizmi kullanılarak dört rotorluların dinamik bir 

modeli sunulmuştur. Altı hareket serbestlik derecesine sahip bir katı gövde modeli 

geliştirilmiştir ve araç üzerine etki eden ana kuvvetler ve momentler bu modele 

dahil edilmiştir. Ayrıca, rüzgarın etkisi tartışılmış ve bir rüzgar hamlesi modeli 

kullanılarak modele katılmıştır. Ortaya çıkan denklemler nonlineerdir; bu durum 

denklemlerin kontrol ve kestirim algoritmalarında doğrudan uygulanmalarını 

karmaşık hale getirmektedir. Bu sorunu ele almak amacıyla, pratik uygulamalar 

için nispeten basit kontrol yasaları geliştirmeye yardımcı olacak bazı 

basitleştirmeler ve hiyerarşik kontrol mimarileri üzerinde durulmuştur. İkinci 

bölümünde dört rotorlunun genel sistemi durum-uzay biçiminde yeniden yazılmış 

ve rüzgarın sistem üzerindeki kontrolleri ve etkileri gösterilmiştir. 

Bildiğimiz gibi, dört rotorlular eksik tahrikli sistemlerdir. Bu sorunu çözmek 

amacıyla, üçüncü bölümde dört rotorlu sistemler için yaygın olarak kullanılan 

gelişmiş bir kontrol stratejisi olan geri adımlamalı bir kontrol stratejisi 

geliştirilmiştir. Bu strateji, kontrol yasasını tasarlamak için Lyapunov tabanlı bir 

yaklaşım kullanmaktadır ve elde edilen sonuçlar kararlılık ve geçici rejim tepkisi 

bakımından daha iyi bir performans göstermiştir. Sonuçlara bakarak, geri 

adımlamalı kontrolün temel avantajının karmaşık doğrusal olmayan sistemleri 

yönetme ve yüksek performanslı kontrol sağlama yeteneği olduğu görülmüştür. 

Ancak, başlıca dezavantaj, sanal kontrollerin türevini almada iterasyondan 

kaynaklanan “terimlerin patlaması [explosion of terms]” olarak bilinir. Sonuç 

olarak, kontrolörün karmaşıklığı, özellikle yüksek dereceli sistemler için artar ve 

pratikte uygulamayı zorlaştırır. 

Elde edilen sonuçlar, kayan kipli kontrolün sistemi istenen denge durumuna doğru 

yönlendirmek ve kararlılığı sağlamak için kayan kip yüzeyini kullanması sayesinde 

harici bozuculara ve model belirsizliklerine karşı oldukça dayanıklı olduğunu 
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göstermektedir. Kayan kipli kontrol, sistemi istenen duruma doğru hızlı bir şekilde 

yönlendirdiği için hızlı tepki sürelerinin yanı sıra kararlılık ve geçici rejim tepkisi 

bakımından daha iyi bir performans sağlayabilir. Öte yandan, SMC optimum 

performans sağlamak için kontrol parametrelerinin dikkatli bir şekilde 

ayarlanmasını gerektirir. Kayan kipli kontrolde çatırtı, yani farklı kontrol 

durumları arasında hızlı geçişler meydana gelebilir; bu ise yüksek düzeyde kontrol 

etkisi ve düşük performansla sonuçlanarak pratikte ciddi bir sorun teşkil eder. 

Yukarıda sözü edilen dezavantajlardan kaçınmak için, sürekli tanh(X) 

fonksiyonunu kullanarak modifiye edilmiş PIDSMC tasarladık. Bu yaklaşımın 

avantajı kayan kipli kontrolün dayanıklılığını ve hızlı tepki verebilmesini PID 

kontrolün uyarlama ve ayarlama kolaylığı ile birleştirmesidir. Bu hibrit kontrol 

yaklaşımı, özellikle dört rotorlu sistemler gibi karmaşık doğrusal olmayan 

sistemlerin ve büyük bozucuların olduğu uygulamalarda, tek başına PID veya 

kayan kipli kontrole göre daha iyi performans sağlayabilir. Önerilen kontrolörün 

sürekliliği, çatırtı problemini önlemiştir. Kapalı döngü sisteminin asimptotik 

kararlılığı sağlanmıştır. Ayrıca, zamana göre değişen ve sabit bozuculara karşı 

dayanıklılık garanti edilmiştir. Bununla birlikte, modelleme hatalarına karşı yine 

de duyarlı olacağı için optimum performans sağlamak için kontrol parametrelerini 

kestirmek amacıyla adaptif bir kontrol yasası gerekmektedir.  

Sonuç olarak, BsC, SMC ve PIDSMC kontrolörlerinin her birinin güçlü yönleri ve 

kısıtlamaları vardır. Bu kısıtlamaları ortadan kaldırmak ve avantajlarını daha da 

artırmak için, 4. Bölüm’de dört rotorlu sistem için adaptif, sonlu zamanlı, hibrit 

bir kontrolörün geliştirilmesine odaklanıldı. Bu yeni kontrolör, eksik tahrikli 

probleminin üzerinden gelmeyi, etkili yörünge izleme sağlamayı ve harici 

bozucuların varlığında bile sonlu zamanda yakınsama temin etmeyi 

amaçlamaktadır. 

Dört rotorluyu yönelim ve konum dinamikleri sabit veya zamana göre değişen 

bozuculara maruz kaldığında kontrol etmek zordur. Son bölümünde, harici 

bozucuların varlığında bir dronu kontrol etmek için iki dayanıklı yaklaşım 

sunulmuştur. 
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Bölüm 4.2'de geliştirilen kontrolör, konum ve yönelim döngüsü kontrolü için 

dayanıklı bir BSMC sağlamak üzere geri adımlama ile kayan kipli kontrolü 

birleştirdiğimiz hibrit bir stratejidir. Bu strateji için birinde harici bozucular 

bulunan, diğerinde bulunmayan iki senaryo incelenmiştir. Önerilen kontrolörün 

çeşitli parametrelerini kestirmek için adaptif yasalar tasarlanmıştır. ABSMC 

yönelim ve konum izleme bakımından incelenmiştir. MATLAB/Simulink 

kullanılarak elde edilen simülasyon sonuçları, önerilen kontrolörlerin yüksek 

performansını doğrulamış ve geri adımlama ve kayma yöntemlerini içeren adaptif 

yasanın sistem kararlı hal hatalarının dayanıklı bir şekilde sıfıra yakınsamasına yol 

açtığını göstermiştir. Son olarak, bulgular önerilen kontrolörlerin etkinliğini 

doğrulamakta ve üç boyutlu uçuş yolunun mükemmel bir şekilde izlendiğini 

göstermektedir. Ayrıca, bu bulgular ABSMC kontrol yaklaşımının Geribeslemeli 

Doğrusallaştırma ve BSMC stratejilerine kıyasla daha iyi performans ve bozuculara 

dirençlilik gösterdiğini ortaya koymaktadır. 

Bölüm 4.5'te geliştirilen yaklaşım, sistemin eksik tahrikli problemini çözen geri 

adımlama tekniğini kullanan yeni bir kontrol tekniğidir; kayma yüzeyindeki 

tümleşik eylem ve süper büküm algoritması ise kararlı hal hatasını ve çatırtıyı 

gidermeye yardımcı olmuş ve ayrıca sonlu zamanlı bir yakınsamada bozuculara 

karşı duyarsızlığı güçlendirmiştir. Buna ek olarak, adaptasyon yasası bilinmeyen 

belirsizliklerin doğru bir şekilde kestirilmesi için uygulanmıştır. Elde edilen 

STABPIDSMC kontrol sistemi yukarıda bahsedilen zorluğa dayanabildiğini 

kanıtlamıştır. MATLAB/Simulink kullanılarak elde edilen simülasyon sonuçları ve 

bu tezde gerçekleştirilen karşılaştırmalı çalışmalar, önerilen kontrolörün 

etkinliğini doğrulamakta ve üç boyutlu uçuş yolunun mükemmel bir şekilde 

izlendiğini göstermektedir. Ayrıca, sayısal simülasyon sonuçları, geliştirilen 

STABPIDSMC, tekniğinin M. Labbadi’nin makalesinde [168], geliştirilen 

STISMC’ye kıyasla çatırtı problemini her iki senaryoda da (4.2, 4.3) kayda değer 

RPD değerleri ile azalttığını ve genel IAE indeksini Senaryo 4.2’de %5,33 ve 

Senaryo 4.3’te %8,19 azalttığını açıkça göstermektedir. 

Ayrıca, simülasyon bulguları STABPIDSMC’nin ABPIDSMC ve STISMC 

yaklaşımlarından daha iyi performans gösteren ve daha düzgün, salınımsız, daha 
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az kararlı hal hatasına sahip ve sonlu zamanda yakınsayan dinamik tepkiler üreten 

iyi gelişmiş bir strateji olduğunu göstermektedir. 
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Ek A 
DÖRT ROTORLU KONFIGÜRASYONLARI 

 

A.1 Dört Rotorlu Konfigürasyonları 

Dört rotorluların konfigürasyonu iki yapılandırmaya ayrılabilir [225]. Artı (+) 

yapılandırması ve 𝑋 yapılandırması. Artı (+) yapılandırmasında, Şekil A. 1(a)’da 

görüldüğü gibi, dört rotorlunun kolları gövdeye bağlı çerçevenin 𝑏𝑥 ve 𝑏𝑦 eksenleri 

ile hizalanır. Ancak 𝑋 yapılandırmasında, Şekil A. 1 (b)’de görüldüğü gibi, dört 

rotorlu Artı yapılandırmasına göre 𝑏𝑧 ekseni etrafında %45 döndürülmüştür. Her 

iki yapılandırmada da, sapma momentini telafi etmek için iki rotor saat yönünde 

döner, diğeri ise saat yönünün tersine döner. Buna ek olarak, dört rotorlunun ön 

kısmı 𝑏𝑥 eksenindedir. Hover modu olarak da adlandırılan 𝑧 irtifasını kontrol 

etmek için, Şekil A. 1'de gösterildiği gibi dört rotorluda aynı açısal hızlarla tahrik 

edilir. Şekil A. 2'de her iki konfigürasyonda da sapma açısının kontrolü 

gösterilmektedir. Aynı yönde dönen rotorların açısal hızları azaltılır ve diğerleri 

artırılır. Yunuslama açısını eğmek için arka rotorun (veya 𝑋 konfigürasyonundaki 

rotorların) açısal hızı artırılır ve ön rotorunki azaltılır, bkz. Şekil A. 3. Aynı prensip 

yuvarlanma açısını eğmek için de uygulanır, bkz. Şekil A. 4. Yunuslama ve sapma 

açılarının kontrolü ile 𝑥 ve 𝑦 yönlü hareketleri kontrol ederiz. Sabit bir yunuslama 

açısı eğimi dört rotorlu dronun (𝑥) yönlü hareket etmesini sağlar. Yine aynı 

prensibe göre, yana hareket (𝑦) etmek için yuvarlanma açısı kullanılır. Denklem 

(2.50)'de her rotorun açısal hızı 𝑤𝑖, ile rotor düzleminde üretilen dikey kuvvet 

veya itki 𝑇𝑖, arasındaki ilişkiyi hatırlayalım. Buna ek olarak, aerodinamik kuvvetler 

nedeniyle her bir rotorda bir sürükleme momenti oluşur. Sürükleme momentinin 

yönü rotorun dönüş yönünün tersidir. Bu moment (2.50) formülü ile 

verilmektedir. Şekil 2. 1 bir dört rotorlu üzerindeki farklı kuvvetleri ve momentleri 

göstermektedir. Sonuç olarak, rotorların açısal hızları ile dört rotorlunun girdileri 

(kontrol sinyalleri) arasındaki ilişki, konfigürasyonları ile aşağıdaki gibi verilir. 
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[

𝑢𝑚
𝑢Φ
𝑢Θ
𝑢Ψ

] [

𝐾𝑡 𝐾𝑡 𝐾𝑡 𝐾𝑡
0 𝑙𝐾𝑡 0 −𝑙𝐾𝑡
−𝑙𝐾𝑡 0 𝑙𝐾𝑡 0
𝐾𝑔 −𝐾𝑔 𝐾𝑔 −𝐾𝑔

]

⏞                    

  

Artı (+) yapılandırması

[

𝑢𝑚
𝑢Φ
𝑢Θ
𝑢Ψ

]

[
 
 
 
 
 
𝐾𝑡 𝐾𝑡 𝐾𝑡 𝐾𝑡

√2

2
𝑙𝐾𝑡

√2

2
𝑙𝐾𝑡 −

√2

2
𝑙𝐾𝑡 −

√2

2
𝑙𝐾𝑡

−
√2

2
𝑙𝐾𝑡

√2

2
𝑙𝐾𝑡

√2

2
𝑙𝐾𝑡 −

√2

2
𝑙𝐾𝑡

𝐾𝑔 −𝐾𝑔 𝐾𝑔 −𝐾𝑔 ]
 
 
 
 
 

⏞                            
𝑋 yapılandırması

  (A.1.1) 

 

  

a)  (+)yapılandırması b)  (𝑋) yapılandırması 

Şekil A. 1 Dört rotorlunun Artı ve 𝑋 konfigürasyonları sabit uçuş modunda. 
Rotorlar aynı açısal hıza sahiptir. 𝑏𝑥 ekseni ön yönü gösterir. 

  

a) Saat yönünün tersine döndür b) Saat yönünde döndür 

Şekil A. 2 Artı ve X konfigürasyonlarında sapma açısı kontrolü. Okların 
genişliği, rotorların açısal hızıyla orantılıdır. 
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a)  b)  

Şekil A. 3 Artı (+) ve X konfigürasyonlarında eğim açısı kontrolü 

  

a)  b)  

Şekil A. 4 Artı (+) ve X konfigürasyonlarında yuvarlanma açısı kontrolü 
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Ek B 
SİMÜLASYON PARAMETRELERİ 

 

B.1 Modelin Simülasyon Parametrelerine Yapılan Eklemeler 

Tablo B. 1 Dört rotorlu parametreleri 

Parametre Değeri Parametre Değeri 

𝑔(𝑚/𝑠2) 9,81 𝑘2(𝑁/𝑚/𝑠) 5,5670e − 4 

𝐼𝑥𝑥(𝑘𝑔.𝑚
2) 3,827e − 3 𝑘4(𝑁/𝑚/𝑠) 5,5670e − 4 

𝐼𝑧𝑧(𝑘𝑔.𝑚
2) 7,6566e − 3 𝑘6(𝑁/𝑚/𝑠) 5,5670e − 4 

𝑘1(𝑁/𝑚/𝑠) 5,5670e − 4 𝑐𝑑(𝑁.𝑚. 𝑠
2) 3,2320e − 2 

Parametre Değeri Parametre Değeri 

𝑚(𝑘𝑔) 0,486 𝑘3(𝑁/𝑚/𝑠) 5,5670e − 4 

𝐼𝑦𝑦(𝑘𝑔.𝑚
2) 3,827e − 3 𝑘5(𝑁/𝑚/𝑠) 5,5670e − 4 

𝐼𝑟(𝑘𝑔.𝑚
2) 2,8385e − 5 𝑘𝑝(𝑁. 𝑠

2) 2,9842e − 3 

B.2 Kontrol Yasalarının Simülasyon Parametrelerine Yapılan 

Eklemeler 

Tablo B. 2 Kontrol sistemi parametreleri (BsC) 

Parametre Değeri 

𝑐𝑥1, 𝑐𝑦1, 𝑐𝑧1  0,3 

𝑐𝑥2, 𝑐𝑦2, 𝑐𝑧2 0,5 

𝑐Ø1, 𝑐Ө1, 𝑐𝜓1 3 

𝑐Ø2, 𝑐Ө2, 𝑐𝜓2 5 
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Tablo B. 3 Kontrol sistemi parametreleri (SMC) 

Parametre Değeri 

𝑐𝑠𝑥, 𝑐𝑠𝑦, 𝑐𝑠𝑧   1 

𝑐𝑠Ø, 𝑐𝑠Ө, 𝑐𝑠𝜓 1 

𝐾𝑠𝑥, 𝐾𝑠𝑦 , 𝐾𝑠𝑧 4,0073 

𝐾𝑠Ø, 𝐾𝑠Ө, 𝐾𝑠𝜓 96.3155 

Tablo B. 4 Kontrol sistemi parametreleri (PIDSMC) 

Parametre Değeri Parametre Değeri 

𝐾𝑝𝑥, 𝐾𝑝𝑦, 𝐾𝑝𝑧 0,5 𝐾𝑠1, 𝐾𝑠3, 𝐾𝑠5 7 

𝐾𝑖𝑥, 𝐾𝑖𝑦, 𝐾𝑖𝑧 0,0021 𝐾𝑠7, 𝐾𝑠9, 𝐾𝑠11 6.6037 

𝐾𝑑𝑥 , 𝐾𝑑𝑦 , 𝐾𝑑𝑧 0,5301 - - 

Tablo B. 5 Kontrol sistemi parametreleri (ABSMC) 

Parametre Değeri Parametre Değeri 

𝑐0𝑥, 𝑐0𝑦, 𝑐0𝑧 1 𝑟𝑥, 𝑟𝑦, 𝑟𝑧 50,4045 

𝑐0Ø, 𝑐0Ө, 𝑐0𝜓 14,0073 𝑟Ø, 𝑟Ө, 𝑟𝜓 100,3155 

Tablo B. 6 Kontrol sistemi parametreleri (STABPIDSMC) 

Parametre Değeri Parametre Değeri 

α𝑥 , α𝑦, α𝑧 1 𝐾1𝑥, 𝐾1𝑦, 𝐾1𝑧 0,3 

𝐾𝑝𝑥, 𝐾𝑝𝑦, 𝐾𝑝𝑧 0,5 𝐾1Ø, 𝐾1Ө, 𝐾1𝜓 0,6 

𝐾𝑖𝑥, 𝐾𝑖𝑦, 𝐾𝑖𝑧 0,0021 𝐾2𝑥, 𝐾2𝑦, 𝐾2𝑧 100 

𝐾𝑑𝑥 , 𝐾𝑑𝑦 , 𝐾𝑑𝑧 0,5301 𝐾2Ø, 𝐾2Ө, 𝐾2𝜓 200 

𝜆𝑥 , 𝜆𝑦, 𝜆𝑧 0,4 - - 
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