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ÖZET 

      Bu projede proje bütçesiyle Erciyes Üniversitesi Model Uçak Laboratuarında 

oluşturulacak küçük bir insansız helikopter, öncelikle bilgisayar ortamında modellenecektir. 

Sonrasında yine bilgisayar ortamında belli performans kriterlerini (aşım, oturma zamanı ve 

kararlı hal hatası) en iyilemek için kontrol parametreleri (P, I ve D) bir rassal optimizasyon 

yöntemiyle belirlenecektir. Peşinden simülasyon ortamında en iyi uçuş koşullarının elde 

edildiği gösterilecektir. Projenin ikinci aşamasında ise proje bütçesiyle temin edilecek ticari 

otopilotun P, I, ve D parametrelerine bilgisayar ortamında elde edilen değerler girilecek ve 

gerçek uçuş koşullarında da en iyi performansın olduğu elde edildiği gözlemlenecektir. 

     Simülasyon modelinin oluşturulmasında Matlab programından faydalanılacaktır. Otopilot 

parametrelerinin belirlenmesinde rassal bir optimizasyon yöntemi olan Simultaneous 

Perturbation Stochastic Approximation (SPSA) yönteminden faydalanılacaktır. Bu projede bu 

rassal yöntem en iyileme maksadıyla ilk defa literatürde kullanılacaktır. Proje sonunda teorik 

sonuçların pratik sonuçları da iyileştirmesi beklenmektedir. 

 

Anahtar kelimeler: İnsansız Küçük Helikopter, Otopilot, Performans En İyileme 
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ABSTRACT 

      In this project a small unmanned helicopter which will be manufactured in Erciyes 

University Model Aircraft Laboratory using project budget will be modeled in simulation 

environment. After that again in simulation environment in order to make best some certain 

performance criteria (overshoot, settling time, and steady-state error), control system 

parameters (P, I, D) will be determined using a stochatic optimization method. After that in 

simulation environement it will be shown that best results are obtained. At the second stage of 

this project the P, I, D parameters of commercail autopilot purchased using project budget will 

be inserted with values obtained in computer environement. Then, in also real time flights it 

will observed that the flight performance is the best. 

      In order to create simulation model MATLAB software will be benefited. In order to 

determine autopilot parameters a stochatic optimization method namely Simultaneous 

Perturbation Stochastic Approximation (i.e. SPSA) will be used. In this project a stochastic 

optimization method will be first time used in the literature in order to maximize performance. 

At the end of project it is expected that theoretical results improve also practical results. 

 

Keyword: Unmanned Small Helicopter, Autopilot, Performance Maximization 
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GİRİŞ / AMAÇ VE KAPSAM 

     Son yıllarda yaşanan teknolojik gelişmelerin sayesinde insansız hava aracı (İHA) sistemleri 

popülerliği giderek artan bir akademik çalışma ve mühendislik uygulama alanı haline 

gelmiştir. İHA, askeri uygulamalar başta olmak üzere doğal afetler, trafik denetimi, kaçak 

yapılaşma v.b. birçok durumun gözlem ve analizinin hızlı ve güvenli bir şekilde 

gerçekleştirilmesine imkân sağlamaktadır [1-4].    

     Proje yöneticisinin daha önceki çalışmalarında hayli gerçekçi ve karmaşık helikopter 

simülasyon modelleri üretilip (bknz. Referanslar [1-4]) bu modeller birçok çalışmalarında 

(bknz. Referanslar [5-21]) farklı durumlarda kullanıldı. Referanslar [22-24] de küçük İHA 

üretimi ve otopilotlu uçurulumu üzerine bir takım çalışmalar yapılmıştır. Fakat bu 

çalışmalarda otopilot kazançlarının seçimi üzerine profesyonel bir yaklaşım uygulanmamıştır. 

Ayrıca otopilotla helikopter uçurulumu üzerine ülkemizde yeterince çalışma yapılmamıştır.        

Proje ekibi daha önce İHA’lar üzerine birçok çalışma yapmış, yarışmalara katılmış ve başarılı 

sonuçlar elde etmiştir [25-27]. Proje ekibi şu an İHA üzerine bir Tubitak 3001 çalışması 

tamamlamıştır [28-29]. Ayrıca bir Tubitak 3501 [30] projesi ve bir de Tubitak 1001 projesi 

çalışmaları sürdürülmektedir. [31].     

      Birçok amaçla kullanılabilecek insansız küçük helikopterler üzerine ülkemizde yeterince 

arge çalışması yapılmamıştır. Bu proje sayesinde insansız küçük bir helikopter oluşturulacak 

ve tedarik edilecek otopilotun kazanç katsayıları ilk defa performansı en iyileyecek şekilde 

rassal bir optimizasyon yöntemi vasıtasıyla belirlenecektir. Bu da çözüme hızlı bir şekilde 

ulaşılmasını sağlayacaktır. Matlab programı vasıtasıyla simülasyon modeli 

oluşturulabilecektir ve uçuş testlerine geçmeden önce teorik olarak bulunan sonuçların 

performansı en iyilediği gözlemlenecektir. Proje sonucunda teorik ve pratik sonuçların uyum 

içinde olduğu ve kullanılan optimizasyon yönteminin performansı en iyilemede etkili bir yol 

olduğunu gösterme projenin bir diğer önemli amacıdır.    
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GENEL BİLGİLER 

Kullanılan Helikopter Modelleri 

     Kullanılan helikopter modelinin modelleme süreci Referanslar [5,6] de detaylı olarak 

sunulmuştur. Temel modelleme yaklaşımı söyledir: Öncelikle, helikopter gövde, kuyruk 

kısmı, iniş takımı, yarı serbestlik derecesinde çırpınma hareketini gerçekleştiren 4 adet 

paleden meydana gelen ana rotor ve kuyruk rotorunu içeren çoklu vücut yaklaşımı (İngilizce 

bilinen adıyla multibody system) ile ele alınmıştır (Referanslar [5,6] de daha fazla detay 

bulunabilir). Ana rotor giriş aşağı saptırması için bir Pitt-Peters statik giriş akışı 

formülasyonundan yararlanılmıştır. Ayrıca paleler için doğrusal sıkıştırılamaz aerodinamik 

yaklaşımı kullanılmış, öte yandan ise gövde için bir analitik aerodinamik formülasyon yoluna 

gidilmiştir. 

     Modelleme safası fizik prensiplerinden yaralanılmasından oluştuğundan ve buna ilaveten 

modelleme varsayımlarından ötürü, sonuç olarak sonlu sayıda bayağı (adi) diferansiyel 

denklemlerden meydana gelen dinamik modeler elde edilmiştir. Bu matematik model kontrol 

sistemi tasarımı için çok elverişlidir, çünkü modern kontrol teorisinin doğrudan kullanımını 

sağlar ve modern kontrol teorisi adi diferansiyel denklemlerden kolayca elde edilmiş sistem 

dinamiğinin durum uzay modelini kullanır. 

    Şimdiye kadar özetlenen modelleme metodolojisi Maple 16 yazılımda ele alındıktan sonra 

kapalı formda (İngilizce bilinen adıyla implicit form) doğrusal olmayan helikopter modeli 

aşağıdaki gibi elde edilmiştir: 

( , , ) 0f =x x                                                                                                                             (1) 

Yukarıda 18f ∈ , 15∈x  , and 4∈  boyutlarındadır. Ayrıca x and  doğrusal olmayan 

durum değişkeni ve kontrol vektörleridir. f  (18) ve x (15) arasındaki sayısal boyut farklılığı üç 
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adet statik ana rotor aşağı saptırma denklemlerinden kaynaklanmaktadır. İlk denklemdeki 18 

doğrusal olmayan denklem şunlardan oluşmaktadır: 9 tane rijit gövde denklemi, 6 tane pale 

çırpınma denklemi ve 3 tane ana rotor aşağı saptırma denklemi. Bu modeldeki denklemler çok 

fazla sayıda terimden meydana gelmektedir (yüz binin üstünde) ve hızlı hesaplamayla 

kullanımına müsaade etmemektedir. Bundan dolayı derecelendirme planı (ordering scheme) 

adı verilen bir model basitleştirme yöntemi doğrusal olmayan adi diferansiyel denklemlerdeki 

terim sayısını azaltmak için yararlanılmıştır. 

     Derecelendirme planı, bir denklemdeki parametreleri iteratif bir şekilde bu var olan 

denklemdeki diğer parametrelere göre göreceli büyüklüklerine göre eleminasyonunu sağlar. 

Herbir parametrenin büyüklüğü helikopterin uçuşu sırasında durum ve kontrol değişkenlerinin 

alabileceği umulan değerlere dayandırılarak kestirilir (Referanslar [5,6] da ayrıntılı bilgi 

mevcuttur). Şunun işaret edilmesi çok önemlidir ki derecelendirme planı fizik prensipleriyle 

yaratılan denklemlerin sayısını değiştirmez, bu yaklaşım sadece baskın terimleri koruyarak 

denklemleri daha kısa hale getirir.  

     Derecelendirme planından uygulandıktan sonra elde edilen matematik model 18 doğrusal 

olmayan denklemle birlikte hayla oldukça komplekstir. Bu proje çalışmasında kontrol 

sisteminin tasarımı için hesaba katılan temsili yörüngeler düz seviye uçuşlarıdır. Doğrusal 

olmayan hareket denklemleri için düz seviye uçuşu uçuş sınır koşulları kullanıldığında, 12 

adet trim (denge) denklemi bulunur (0=0 şeklindeki denklemler elemine edilmiştir). Bu trim 

denklemleri farklı düz seviye uçuşu koşulları için Matlab kullanılarak fsolve komutundan 

yaralanılarak çözüldü. Trimden sonra matematik model Maple 16 vasıtası ile 

doğrusallaştırılmıştır ve sürekli doğrusal zamandan bağımsız sistemler elde edilmiştir. 

p p p px A x B u= +                                                                                                                         (2)  

Yukarıda px  ve u perturbe edilmiş durum değişkenleri ve kontrolcülerdir. Matrisler pA  ve 
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pB  15x15 ve 15x4 boyutlarında matrislerdir. Durum değişkenleri vektörü 9 tane gövde durum 

değişkeninden ve 6 tane pale çırpınma durum değişkeninden oluşur. Kontrollerin vektörü üç 

ana rotor kontrolünden (kollektif ile boylamasına ve enlemesine dairesel kontroller) ve bir 

tane kuyruk rotoru kontrolünden oluşur. Tablo 1 de üretilen küçük helikopterin geometri 

verileri sunulmuştur. 

  Tablo 1 

Değişken Adı Simgesi ve Boyutu Büyüklüğü 

Ana rotor çapı R, [m] 0.75 

Ana rotor kordu c, [m] 0.045 

Helikopter kütlesi M, [kg] 5 

Yunuslama momenti 

ataleti 

Iyy, [kg.m^2] 3.8494*10^(-3) 

Sapma momenti ataleti Izz, [kg.m^2] 3.8844*10^(-3) 

Yuvarlanma momenti 

ataleti 

Ixx, [kg.m^2] 9.3551*10^(-4) 

Ana rotor pale taşıma 

eğimi 

a0, [ ] 5.73 
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Şekil 1. Farklı Uçuş Koşullarında Uçuş Dinamiği Modları 

 

 

Denklemler (1)’den (4)’e farklı uçuş koşulları için durum-uzay modelleri sunulmuştur. 
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Kullanılan Helikopter Uçuş Kontrol Sistemi 

 
 

Şekil 2. Helikopter Otopilotunun Blok Diyagramı 
 

      Şekil 2’de kullanılan otopilot detaylı yapısı sunulmuştur. 
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GEREÇ VE YÖNTEM 

Alınan Proje Kalemlerinin Kullanılması 

     Proje bütçesiyle alınan malzemeler ile küçük insansız helikopter üretimi 

gerçekleştirilmiştir. Peşinden Maple 16 programı ve hızlı çalışma istasyonu analitik olarak 

yüzbinlerce terimden oluşan helikopter modelinin oluşturulması, basitleştirilmesini olanaklı 

kılmıştır. Maple 16 programında en son adım olarak helikopter doğrusal durum uzay modeli 

trim değerlerinin parametrik fonksiyonu olarak bulunmuştur ve sonrasında bu durum uzay 

modeli Matlab yazılımına aktarılmıştır.  Ayrıca proje bütçesi ile temin edilen otopilot sistemi 

ile otonom uçuşlar gerçekleştirilmiştir. 
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BULGULAR 

 
      Gerçek zamanlı uçuşlarda yüksek kalitede otonom uçuşlar elde edilmiştir. Sonuçlar 

youtube ortamında paylaşılmıştır: 

 

https://www.youtube.com/watch?v=MaInSBpQHAM 

 

https://www.youtube.com/watch?v=vs156z4XMIs 

 

Ayrıca simülasyon ortamında elde edilen sonuçlar ve maliyet optimizasyonu sonuçlarıda 

aşağıda verilmiştir. 

 
 
 

 

 
 

Şekil 3. Maliyet Minimizasyonu 
 
 

 
 

Şekil 4. Yörünge Takibi 
 
 
 

https://www.youtube.com/watch?v=MaInSBpQHAM
https://www.youtube.com/watch?v=vs156z4XMIs
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TARTIŞMA VE SONUÇ 

Bu konferans çalışmasında küçük bir üretilmiş helikopterin otonom performansının 

maksimizasyonu amaçlanmıştır. Bu maksatla üniversite bünyesinde bir helikopter imalatı 

gerçekleştirilmiştir. Optimizasyon sonucu otonom performans %23 iyileştirilmiştir. Proje 

sonuçları ile bir uluslarası bildiri sunulmuş ve bir de yayın yapılmıştır. 
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