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В работе представлен метод синтеза системы управления движением 

квадрокоптера по заданной траектории и приведены результаты летных экспериментов.  

 

Введение. 

В настоящее время возрос интерес к управлению компактными беспилотными 

летательными аппаратами, линейные размеры и масса которых составляют 0.1 – 0.5 

метра и 0.1 – 0.5 кг соответственно [1]. Значительная часть работ посвящена созданию 

платформ [2-4], разработке алгоритмов управления [5-8] планирования пути и 

локализации [9, 10] для мультироторных конфигураций летательных аппаратов, что 

объясняется простотой и гибкостью конструкции, надежностью и управляемостью 

таких изделий. 

Доклад посвящен разработке системы управления квадророторным летательным 

аппаратом (квадрокоптером). В работе используется разработанный авторами метод 

организации вынужденного движения по желаемой траектории в пространстве 

состояний [11, 12]. Летные эксперименты и численное моделирование подтверждают 

работоспособность предлагаемой системы управления в присутствии шумов измерений 

и атмосферных возмущений. 

 

Постановка задачи. 

Объектом управления является квадрокоптер AR.Drone [3], построенный по 

классической для этих аппаратов четырехвинтовой схеме.  Положение аппарата в 

пространстве характеризуется координатами x, y, z центра масс и тремя углами 

ориентации. Общепринятыми являются следующие обозначения: ψ – угол рыскания – 

угол поворота вокруг оси zb   << ; φ – угол крена – угол поворота вокруг оси xb 

 22 // π<<π  ; θ – угол тангажа – угол поворота вокруг оси yb  22 // π<<π  . 

Упрощенные уравнения, описывающие движение квадрокоптера в указанных 

координатах, и ориентация осей xb, yb, zb приведены в [13]: 
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Здесь: m – масса квадрокоптера, g – ускорение силы тяжести, Ixx, Iyy, Izz – моменты 

инерции относительно соответствующих осей квадрокоптера. Точками над знаками 

переменных обозначаются производные по времени. 

Цель управления состоит в переводе аппарата из точки с произвольными 

координатами на траекторию, задаваемую в виде функции в пространстве координат и 

организации последующего движения аппарата вдоль заданной траектории на 

требуемой высоте и скорости. 
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Синтез регулятора. 

Используется предложенная в работе [12] методика определения управляющих 

воздействий, гарантирующая движение аппарата по траектории, определяемой 

уравнениями 
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Введём функции отклонения от желаемых параметров полета 
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Выполнение условий  0;0;0 =S=S=S vzl
 обеспечивает экспоненциальный выход 

на траекторию (3) с постоянными времени  1/kl,  1/kz. Для удержания квадрокоптера на 

заданной траектории условия (6) должны выполняться во всех точках траектории, т. е. 

необходимо 
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При этом знаки равенства в (7) допустимы лишь при тождественном равенстве нулю 

величин Sl, Sz, Sv. Усилим условия (5), положив  
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Здесь 0;0;0 >α>α>α vzl
определяют постоянные времени, с которыми Sl, Sz, Sv 

экспоненциально стремятся к нулю. Дифференцируя (4) и подставляя результаты в (6), 

получим уравнения для вычисления вторых производных координат  
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Здесь и далее нижние индексы при символах функции l означают соответствующие 

частные производные. Введём обозначения  
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Выражая требуемые значения вторых производных по времени координат центра масс 

квадрокоптера и приравнивая к значениям вторых производных в уравнениях (1), 

получим систему уравнений 
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Возведём в квадрат левые и правые части (11) и, сложив их почленно, получим  

величину необходимой суммарной тяги двигателей 

  .
Δ

Δ

Δ

Δ 2

2

2

2

1

1 C+g++m=u 















      (12) 

 Подставляя (12) в систему уравнений (11) и переходя к безразмерным величинам  
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получим систему уравнений, определяющую необходимую ориентацию квадрокоптера 
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После выбора угла рыскания квадрокоптера из соображений ориентации продольной 

оси xb параллельно касательной к траектории (3)  

,sin;cos
2222

yx

x

ref

yx

y

ref

l+l

l
=ψ

l+l

l
=ψ      (15) 

значения углов θref, φref, определяются из (14) соотношениями 
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Фильтр Калмана. 

Входными данными для алгоритма управления являются зашумленные 

реализации координат центра масс квадрокоптера, его углов ориентации и их 

производные. Для нахождения оценок этих величин предлагается использовать 

рекурсивный фильтр Калмана [14]. Исходную модель объекта управления представим в 

виде  
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где W
k 

— нормальный случайный процесс с нулевым средним и ковариационной 

матрицей Q
k
, описывающий погрешности моделирования; V

k
 — белый гауссовский 

шум измерений с нулевым средним и ковариационной матрицей R
k
, описывающий шум 

датчиков; Z
k
 — выход датчиков измерения компонент вектора состояния X

k
 объекта; k 

— шаг дискретизации по времени. Вектор состояния объекта имеет вид 
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Уравнения являются нелинейными, поэтому применим расширенный фильтр 

Калмана, где модель линеаризуется в окрестности рабочей точки ),(
kk

UX̂ с помощью 

разложения в ряд Тейлора  
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где  
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Соответствующие выражения экстраполяции и коррекции РФК имеют вид 
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Экспериментальные результаты. 

Для исследования вопросов устойчивости и качества управления в предложенной 

системе управления проведен ряд экспериментов по управлению полетом 

квадрокоптера в помещении по траекториям различного вида. Выполнено сравнение 

полученных данных с результатами численного моделирования.  

Абсолютные значения положения центра масс аппарата и угла рыскания ψ 

определялись с помощью внешней видеосистемы. Углы ориентации φ и θ аппарата 

вычисляются бортовой навигационной системой как результат комплексирования 

данных акселерометров и гироскопов [3].  

После определения численных значений параметров модели проведены летные 

эксперименты. Движение выполнялось на постоянной высоте и скорости по траектории 

вида 
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На рис. 1 приведены результаты летных экспериментов и  численного 

моделирования замкнутой системы управления при соответствующих параметрах.  

 
a                б 

Рис. 1. Движение квадрокоптера вдоль траектории (21) при n =2, а) координаты центра 

масс: ‘cam’ – данные внешней видеосистемы, ‘model’ – результаты моделирования, 

‘ekf’ – оценка координат в фильтре Калмана;  б) текущая высота z (сплошная линия) и 

отклонение l(x,y) от заданной траектории (пунктирная линия) 
 



Заключение. 

В докладе представлен способ построения системы управления беспилотным 

летательным аппаратом, предназначенной для обеспечения движения по желаемой 

траектории, и приведены результаты летных экспериментов и численного 

моделирования предложенной системы управления. Для оценки переменных состояния 

объекта использованы соотношения на основе расширенного фильтра Калмана. 

Показана работоспособность системы управления при существенной кривизне 

желаемой траектории, наличии шумов измерений и атмосферных возмущений. 
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