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Аннотация

Применение квадрокоптеров в научных и прикладных проектах требу-

ет организации устойчивых систем управления, пригодных для широкого

спектра задач. В работе описана реализация полётного контроллера квад-

рокоптера на основе нелинейных дифференциальных уравнений. Разра-

ботан комплекс аппаратного и программного обеспечения системы управ-

ления траекторным движением четырёхроторного аппарата. Сконструи-

рован квадрокоптер выбранной конфигурации. Модули системы управле-

ния реализованы на основе Robot Operating System. При помощи техни-

ки программно- аппаратного моделирования произведена отладка разра-

ботанной системы. Моделирование с введением характерных для полёта

временных задержек и шумов датчиков системы использовано для под-

бора параметров регулятора. Проведены лётные эксперименты для задач

приведения системы в заданные состояния. Для задачи удержания ориен-

тации среднеквадратическое отклонение равно 0.03 радиана. Для задачи

стабилизации по координате среднеквадратическое отклонение равно 0.01

метра.

Ключевые слова: квадрокоптер, система управления, программно- ап-

паратное моделирование, ROS
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Введение

C развитием микроэлектромеханических систем, беспилотные летатель-

ные аппараты (БПЛА) в последние десятилетия находят широкое приме-

нение в различных областях науки и техники: воздушной перевозке гру-

зов [1], аэрофотосъёмке [2], аэрогеофизической разведке. Особый интерес

представляют четырёхроторные БПЛА, или квадрокоптеры, ввиду ком-

пактности, простого конструктива и манёвренности.

Квадрокоптер имеет 6 степеней свободы и 4 ротора, которые обеспечи-

вают контроль над летательным аппаратом. В таких системах, где количе-

ство управляющих воздействий меньше числа степеней свободы системы,

возникают нелинейные связи между вектором состояния и выходными сиг-

налами. Таким образом, для нелинейных систем, закон управления описы-

вается сложнее, чем для линейных систем.

Несмотря на то, что квадрокоптер является нелинейной системой, регу-

ляторы на основе линейных уравнений, тем не менее, широко применяются

на практике, но эффективны только в случаях малого отклонения от поло-

жения равновесия. Для задач, в которых важны стабилизация БПЛА или

движение по определённой траектории, стоит использовать нелинейные ре-

гуляторы, учитывающие полную физическую модель объекта и гарантиру-

ющие устойчивость в некотором (заданном) диапазоне отклонений. В при-

ложениях, где БПЛА рассматривается как система “квадрокоптер-груз”,

задача разработки нелинейного регулятора становится особенно актуаль-

ной.

Целью данной работы является практическая реализация полётного

контроллера на основе нелинейных устойчивых дифференциальных урав-

нений, описывающих желаемое движение системы [3]. В рамках исследо-

вания предложена и реализована архитектура системы управления тра-

екторным движением квадрокоптера, системы оценки ориентации и про-
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странственных координат, разработана система программно-аппаратного

моделирования полёта, создан прототип малогабаритного летательного ап-

парата, измерены временные задержки между аппаратными и программ-

ными модулями системы. Реализованы модули обмена с бортовой инер-

циальной системой и стационарной видеосистемой получения координат

квадрокоптера, программные модули алгоритма управления с предобра-

боткой и коррекцией входных данных, модуль управления тяговыми двига-

телями. Для тестирования набора подпрограмм применено моделирование

с учётом временных задержек в реальной системе. На примере получен-

ного контроллера рассмотрены задачи стабилизации, удержания заданных

углов ориентации и координаты. Проведены лётные эксперименты.
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1 Литературный обзор

1.1 Системы определения курса и простран-

ственного положения

Для получения необходимых параметров летательного аппарата для

передачи в контроллер используются системы определения курса и про-

странственного положения, состоящие из комплексов МЭМС-датчиков и

алгоритмов обработки данных [4].

В работе [5] для вычисления углов предложен компелементарный фильтр

на кватернионах. Фильтр Калмана для оценки углов ориентации приведён

в [6]. Применение фильтра Калмана для управления четырёхроторным БП-

ЛА показывает более точные результаты, так как задействует математи-

ческую модель объекта управления. Предобработка показаний датчиков

методом градиентного спуска с адаптивным шагом и последующей филь-

трацией Калмана описана в [7].

1.2 Линейные контроллеры

Управление траекторным движением квадрокоптера классическим про-

порционально -интегрально -дифференцирующим (ПИД) регулятором в

условиях малых возмущений рассмотрено в [8].

В работе [9] предложен адаптивный ПИД-регулятор, основанный на ре-

шении задачи полной обратной связи по вектору состояния системы (адап-
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тивное размещение полюсов). Результаты моделирования включали воз-

можность настройки параметров модели в режиме онлайн.

Идея управления нелинейной системой совокупностью линейных кон-

троллеров описана в [10]. Авторы линеаризовали модель квадрокоптера

вблизи ряда особых точек, в окрестности которых управление осуществ-

лялось классическими ПИД-регуляторами. Для настройки параметров со-

ставного регулятора использована нечёткая логика. Данное решение, в

сравнении с обычным ПИД-регулятором, показало большую устойчивость

при внесении ошибки управления в систему.

Описанные линейные алгоритмы применяются в таких распространён-

ных системах, как ST Drone, Piwhawk, INAV.

1.3 Нелинейные контроллеры

Методом бэкстеппинга в работе [11] синтезирован рекурсивный кон-

троллер, основанный на теории устойчивости Ляпунова. Авторами предло-

жено рассматривать БПЛА как совокупность подсистем полного управле-

ния, неполного управления и винтов. Задание требуемых условий на под-

системы позволяет решить задачу управления квадрокоптером методом

вложенных ограничений.

Метод линеаризации обратной связью для управления квадрокоптером

описан в работе [12]. Исходное нелинейное пространство состояний объекта

переводится в линейное. Полученная система стабилизируется линейными

регуляторами, после чего приводится обратным преобразованием к началь-

ному вектору состояния.

В работе [13] описано управление с прогнозирующими моделями, пред-

сказывающими состояние системы на несколько шагов по времени вперёд.

Представленный метод экспериментально проверен для задачи удержания

заданных углов в воздушном потоке при фиксированном положении цен-
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тра масс.

В работе [3] представлен нелинейный контроллер, управляющие воздей-

ствия в котором обеспечивают экспоненциальное затухание возмущений,

оказываемых на квадрокоптер. Задание параметров регулятора позволяет

обеспечить необходимую форму переходных процессов. Приложенные ре-

зультаты моделирования согласуются с теоретическими выводами. В при-

ведённых работах доказательство эффективности управления показано на

результатах моделирования. Таким образом, задача практической реали-

зации нелинейного контроллера остаётся актуальной.
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2 Система управления

2.1 Постановка задачи

Пространственное положение квадрокоптера описывается координата-

ми центра масс аппарата x, y, z в инерциальной системе отсчёта и углами

поворота вокруг осей xb, yb, zb системы отсчёта, жёстко связанной с аппа-

ратом и имеющей начало в точке центра масс квадрокоптера. В литературе

приняты следующие обозначения: ϕ – угол поворота вокруг оси xb (крен),

θ – угол поворота вокруг оси yb (тангаж), ψ – угол поворота вокруг оси zb

(рысканье). Для определения скоростей аппарата к описанным величинам

добавляются их производные по времени. Математическая модель, харак-

теризующая движение квадрокоптера в указанных координатах, задаётся

уравнениями [14]:
mẍ = (sinψ sinϕ+ cosψ cosϕ sin θ)u1,

mÿ = (− cosψ sinϕ+ sinψ cosϕ sin θ)u1,

mz̈ = cosϕ cos θu1 −mg,

(2.1)


Ixxϕ̈ = u2 − (Izz − Iyy)θ̇ψ̇,

Iyyθ̈ = u3 − (Ixx − Izz)ϕ̇ψ̇,

Izzψ̈ = u4,

(2.2)
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гдеm – масса квадрокоптера; g – ускорение свободного падения; Ixx, Iyy, Izz

– моменты инерций относительно главных осей квадрокоптера; u – четы-

рёхмерный вектор управляющих воздействий. Точками над переменными

обозначены производные по времени. Пара систем эквивалентна уравне-

нию:

q̇ = f(q(t), u(t)), (2.3)

где

q = [x, y, z, ẋ, ẏ, ż, ϕ, θ, ψ, ϕ̇, θ̇, ψ̇], (2.4)

– вектор состояния системы, f(q, u) – функция, отражающая модель объ-

екта управления.

2.2 Описание объекта управления

F1
xb

yb

zb

F3

M1

M3 M2

F4

M4

F2

Крен (φ)

Тангаж (θ)

Рысканье (ψ)

l0

Ω1

Ω2Ω3

Ω4

Рис 2.1: Механическая модель квадрокоптера
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Силы и моменты сил, действующие на квадрокоптер, показаны на рис.

2.1. Каждый ротор создаёт силу тяги Fi, направленную вверх, и момент

Mi, направленный в сторону, противоположную вращению винта i. Полная

тяга задаётся соотношением:

F = F1 + F2 + F3 + F4.

В собственной системе координат квадрокоптера, крутящие моменты по

крену и тангажу вычисляются по правилу правой руки. Моменты сил по

осям xb и yb равны соответственно:

Mx = l(F1 + F2 − F3 − F4),

My = l(−F1 + F2 + F3 − F4),

l = l0 sin
π

4
.

Для оси zb тяга моторов не создаёт момента. Однако, по третьему закону

Ньютона, вращение пропеллеров генерирует реактивный момент, направ-

ленный против вращения лопастей каждого из четырёх винтов:

Mz = M1 −M2 +M3 −M4.

Переход от сил, создаваемых каждым ротором, к тяге и моментам полной

системы, записывается в матричном виде как:
F

Mx

My

Mz

 =


1 1 1 1

l l −l −l
l −l −l l

λ −λ λ −λ




F1

F2

F3

F4

 ≜M


F1

F2

F3

F4

 ,

где L – проекция расстояния между центром масс квадрокоптера и осями
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винтов, λ – коэффициент пропорциональности между аэродинамическими

моментами по оси zb и тягами винтов. Таким образом, силы тяги, которые

управляющее воздействие создаёт на каждом двигателе, вычисляются как
F1

F2

F3

F4

 = M−1


F

Mx

My

Mz

 ≡M−1


u1

u2

u3

u4

 .

2.3 Описание алгоритма управления

В работе [3] представлены уравнения на компоненты вектора управ-

ления, которые приводят квадрокоптер в заданное состояние за заданное

время: 
Hxx = −(ax + kx)ẋ− axkx(x− xref)

Hyy = −(ay + ky)ẏ − ayky(y − yref)

Hzz = −(az + kz)ż − azkz(z − zref) + g

ϕref = arctan (Hxx/Hzz)

θref = arctan (−Hyy/
√
H2
xx +H2

zz)



u1 = m
√
H2
xx +H2

yy +H2
zz (2.5)

u2 = Ixx(−(aϕ + kϕ)ϕ̇− aϕkϕ(ϕ− ϕref)) (2.6)

u3 = Iyy(−(aθ + kθ)θ̇ − aϕkϕ(ϕ− ϕref)) (2.7)

u4 = Izz(−(aψ + kψ)ψ̇ − aψkψψ) (2.8)
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где ai, ki – коэффициенты, определяющие скорость переходных процессов.

Из уравнений (2.5)–(2.8) cила u1, направленная по оси zb, и моменты вра-

щения u2, u3 нелинейно зависят от входных переменных состояния квад-

рокоптера.

2.4 Архитектура системы управления

Структура системы управления и связи между элементами представле-

на на рис. 2.2.

ИИМ

Камера

Контроллер
u = f(xf, x� f, αf, wf) Драйвер 

моторов ЭР

x

xf,  ẋf

Нижний уровень

Аналитический 
экстраполятор

Фильтр 
нижних частот

Фильтр 
Калмана №1

Верхний уровень

Аналитический 
экстраполятор

Фильтр 
Калмана №1

a, w αf, wf u pwm

Рис 2.2: Система управления квадрокоптером

Входом системы на нижнем служат показания инерциального измери-

тельного модуля ИИМ. Верхний уровень принимает вычисленный на ниж-

нем уровне вектор ориентации и изображения со стационарной камеры.

Обработанные данные передаются на вход нелинейного контроллера. По-

лученное управление поступает в драйвер моторов, где с учётом матрицы

перехода и силовой характеристики моторов генерируется ШИМ-сигнал,

определяющий скорость вращения роторов, подключенных к электронным

регуляторам хода ЭР. Подробное описание компонент системы приведено
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в следующих разделах.
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3 Система оценки ориентации и ко-

ординат квадрокоптера

3.1 Нижний уровень

Нижний уровень отвечает за конвертацию измерений ИИМ-сенсора в

углы ориентации квадрокоптера и угловые скорости, необходимые для вы-

числения управляющих моментов. Инерциальный модуль включает в себя

тройки гироскопов, акселерометров, магнитометров. Показания датчиков

переводятся в соответствующие компоненты управлений u2-u4 следующим

образом:

ϕ = arctan(
ay√
a2x + a2z

), ϕ̇ = gx,

θ = arctan(
−ax√
a2y + a2z

), θ̇ = gy,

ψ̇ = gz,

где ax, ay, az и gx, gy, gz – измерения акселерометра и гироскопа в собствен-

ной системе координат. Угол рысканья впоследствии определяется через

изображение с камеры по углу поворота маркера.

В условиях реального полёта, на движении квадрокоптера, кроме внеш-

них возмущений, сказываются механические вибрации, воздушные потоки

от винтов, несимметричность конструкции и т. п. Подобные воздействия



16

добавляют к данным высокочастотный шум, который подлежит устране-

нию фильтром нижних частот (ФНЧ), выделяющим полезный сигнал ниже

частоты среза. Передаточная функция фильтра записывается в виде:

qf
q

=
1

Tp+ 1
(3.1)

где T – параметр, определяющий частоту среза фильтра, p – оператор диф-

ференцирования. На рис. 3.1 показаны результаты моделирования приве-

дения курсового угла к значению ϕref = 0.3 при добавлении к углу шума,

распределённого по нормальному закону (µ = 0, σ = 0.01). Постоянная

времени фильтра T = 0.05.

0.0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0
t, с

−0.05

0.00

0.05

0.10

0.15

0.20

0.25

0.30

φ
,р

ад

Рис 3.1: Исходный (cерый), фильтрованный (чёрный) и заданный (пунк-
тир) угол ϕ

Помимо шумов, в системе неизбежно возникают запаздывания в виду

конечной скорости работы каналов передачи данных, различных частот ра-
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боты модулей и дискретизации измеряемых непрерывных величин. Фильтр

нижних частот также добавляет запаздывание по времени, пропорциональ-

ное константе T в секундах. Одним из способов компенсации задержек

является применение аналитического экстраполятора, который позволяет

оценить вектор состояния q для текущего момента времени t, используя

математическую модель квадрокоптера [15]. Оценка выражается как:

q̂k = qk0 +
k+N∑
i=k

f(qim, u
i−N)∆t, (3.2)

qkm = qk0 ,

где q̂k – оценка вектора состояния системы; qk0 – измерение вектора состоя-

ния в текущий момент времени; qim – состояние модели (2.4), инициализи-

рованное значением qkm = qk0 ; N – число шагов, предсказывающее состояние

объекта через N∆t секунд. Для использования экстраполятора требуется

хранить N последних значений управления, поступивших на объект. Оцен-

ка экстраполятора для задачи приведения системы к углу ϕref = 0.3 при

введении чистого запаздывания τ = 0.05 с приведена на рис. 3.2.

Компенсация запаздывания с помощью экстраполятора приводит к уси-

лению шумов по причине того, что к исходному вектору прибавляется

интеграл по N отсчётам, который приводит к накоплению ошибки. Для

устранения отклонений и выбросов относительно вектора состояния, пред-

ложено применить фильтр Калмана, статистически оценивающий разницу

между измерением и оценкой экстраполятора (3.2).

При внедрении в систему управления проведено сравнение фильтров

Калмана второго и четвёртого порядков. Для краткости описаны фильтры

по оси xb, для yb и zb рассуждения аналогичны.

Входом фильтра второго порядка являются значения угловой скорости

w и угла ϕ, полученные как результат экстраполяции вектора состояния



18

0.0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0
t, с

−0.05

0.00

0.05

0.10

0.15

0.20

0.25

0.30

φ
,р

ад

Рис 3.2: Исходный (cерый), экстаролированный (чёрный) и заданный
(пунктир) угол ϕ

после фильтра нижних частот: ẇf = u2/Ixx,

ϕ̇f = wf ,
(3.3)

в дискретном виде wk+1
f = wk

f + uk2/Ixx∆t,

ϕk+1
f = ϕkf + wk

f∆t,
(3.4)

q̂kf = [wf , ϕf ]
T , (3.5)

Фильтр четвёртого порядка принимает экстраполированный вектор состо-

яния, составленный из исходных и пропущенных через ФНЧ углов и угло-



19

вых скоростей: 

ẇ = u2/Ixx,

ẇf + kfwf = kfw,

ϕ̇ = w,

ϕ̇f + kfϕf = kfϕ,

(3.6)

в дискретном виде

wk+1 = wk + uk2/Ixx∆t,

wk+1
f = (1 − kf∆t)w

k
f + kfw

k∆t,

ϕk+1 = ϕk + wk∆t,

ϕk+1
f = (1 − kf∆t)ϕ

k
f + kfϕ

k∆t,

(3.7)

q̂kf = [w,wf , ϕ, ϕf ]
T , (3.8)

где kf = 1/T – коэффициент ФНЧ.

Фильтрация Калмана включает этапы предсказания (3.9) и коррекции

(3.10)-(3.12):

q̂k+1
kf = F kq̂kkf +Bkuk, (3.9)

P k+1 = F kP k(F k)T +Qk, (3.10)

Kk = P k/(P k +Rk), (3.11)

q̂k+1
kf = q̂kkf +Kk[q̂k − q̂kkf ], (3.12)

где q̂kf – значение вектора состояния, полученное из фильтра Калмана; F –

матрица модели; B – матрица функции управления; P , R,Q - ковариацион-

ные матрицы состояния, шума измерений и ошибки модели соответственно.

На рис. 3.3 приведено сравнение двух фильтров Калмана для задачи вы-
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ставления угла ϕref = 0.3 с введением запаздывания τ = 0.05 c без шумов.

Результат добавления гауссова шума (µ = 0, σ = 0.01) показан на рис. 3.4.
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Рис 3.3: Моделирование фильтров второго (слева) и четвёртого (права)
порядков без шумов: исходный (cерый), полученный фильтром Калмана
(чёрный) и заданный (пунктирный) угол ϕ
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Рис 3.4: Моделирование фильтров второго (слева) и четвёртого (права)
порядков c гауссовым шумом: исходный (cерый), полученный фильтром
Калмана (чёрный) и заданный (пунктирный) угол ϕ

Так как фильтр второго порядка получает на вход данные с дополни-

тельной задержкой на постоянную времени ФНЧ, требуется большее число



21

шагов компенсации в экстраполяторе, чем для фильтра четвёртого поряд-

ка, что приводит к большему зашумлению оценки и возможному расхож-

дению сигнала. Поэтому для обработки на нижнем уровне используется

фильтр Калмана с матрицами 4-на-4.

Использование фильтра Калмана сглаживает оценку экстраполятора и,

в отличие от выхода фильтра нижних частот, не имеет систематического

запаздывания относительно исходного сигнала. Поведение оценки опреде-

ляется численными значениями коэффициентов ковариационных матриц.

Задача подбора параметров для фильтра Калмана играет значительную

роль для настройки системы управления. На рис. 3.5 показан переходной

процесс при установлении угла ϕref = 0.3 и при введении чистого запазды-

вания τ = 0.05 с после фильтра Калмана.
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Рис 3.5: Исходный (cерый), полученный из фильтра Калмана (чёрный) и
заданный (пунктирный) угол ϕ
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3.2 Верхний уровень

Задачей верхнего уровня является обработка изображений, поступаю-

щих с камеры, для определения координат и скоростей аппарата, а также

угла рысканья.

Возникающие в процессе определения координат аппарата из видеопо-

тока шумы имеют незначительную амплитуду, поэтому поэтому фильтра-

ция на верхнем уровне используется только для оценки линейной скорости

Аналогично нижнему уровню, временные задержки, связанные с пере-

дачей изображений с камеры по сети, устраняются аналитическим экстра-

полятором (3.2).

Ввиду нелинейности модели (2.3) для сглаживания экстаполированного

вектора состояния предложено применить расширенный фильтр Калмана,

в котором полная математическая модель летательного аппарата линеари-

зуется в окрестности рабочей точки (q̂kekf , u
k) с исользованием разложения

в ряд Тейлора:

q̂k+1
ekf ≈ f(q̂kekf , u

k) + F k[q̂k − q̂kekf ] + ω(k), (3.13)

F k =
∂f(qk, uk)

∂qk

∣∣∣∣
qk=q̂kekf

, (3.14)

где q – полный вектор состояния (2.4). Этап предсказания расширенного

фильтра Калмана отличается от линейного случая (3.9) и записывается

как:

q̂k+1
ekf = f(q̂kekf , u

k). (3.15)

Этап коррекции аналогичен линейному фильтру Калмана и расчитывается

по формулам (3.10)-(3.12).

Результаты численного моделирования задачи стабилизации в точке
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(0.3,0,1) показаны на рис. 3.6, 3.7. Возникающая колебательность обуслов-

лена различной частотой работы модулей камеры 20 Гц и верхнего уровня

100 Гц.
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Рис 3.6: Проекция траектории на ось X: исходная (cерая), оцененная филь-
тром Калмана (чёрная) и заданная (пунктирная) координата
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Рис 3.7: Проекция траектории на ось Z: исходная (cерая), оцененная филь-
тром Калмана (чёрная) и заданная (пунктирная) координата
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4 Результаты

4.1 Экспериментальная установка

В рамках проведения лётных испытаний в лаборатории сконструирован

экспериментальный квадрокоптер, представленный на рис. 4.1. Основными

элементами аппаратного оснащения собранного аппарата являются:

• Одноплатный компьютер Raspberry Pi 3

• Инерциальная система MPU9250

• Электронные регуляторы хода BLHeli

Для имитации сигнала GPS в помещении пространственные координа-

ты определялись стационарной камерой, размещённой у потолка, по спе-

циальному маркеру, прикреплённому к верхней части квадрокоптера. Про-

граммные модули системы управления реализованы на языках С++/Python

на основе Robot Operating System (ROS). Данный фреймворк предостав-

ляет открытый комплекс библиотек для разработки программного обеспе-

чения составных роботизированных систем, а также интерфейс передачи

данных между компонентами системы управления.



26

Рис 4.1: Квадрокоптер для лётных экспериментов

4.2 Измерение задержек в системе управле-

ния

Аппаратные задержки, которые возникают в реальном эксперименте,

приводят к рассогласованию сигналов на входе и на выходе системы управ-

ления. Применение аналитического экстраполятора (3.2) требует точно уста-

новить временное запаздывание, которое необходимо компенсировать. Для

измерения возникающих задержек использованы сигналы с инерциальной

системы и COM-порта, представленном на плате бортового компьютера.

Выходы соответствующих пинов подключались к осциллографу. При до-

бавлении записи в COM-порт в рабочем цикле любой из программ системы

управления, на осциллографе регистрируется временная разница между

получением отсчёта с инерциального датчика и его обработкой выбранным

модулем. Измеренное смещение равно аппаратной задержке τ , возникаю-

щей между заданными компонентами.
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В экспериментах установлено, что полная задержка нижнего уровня,

т.е. разница между временами измерения инерциальной системы и выстав-

ления ШИМ-сигнала на регуляторах хода, составляет около 10 мс (рис.

4.2).

−10 0 10 20 30 40
t, мс

В

Рис 4.2: Осцилограмма задержки передачи данных

Результаты измерения временных задержек между последовательными

модулями:

τ (IMU → ФНЧ) = 1 мс

τ (ФНЧ → Контроллер) = 2 мс

τ (Контроллер → Драйвер моторов) = 3 мс

τ (Драйвер моторов → ESC) = 2 мс
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4.3 Характеристика моторов

Сила тяги и момент пропорциональны квадрату угловой скорости вра-

щения пропеллеров. Скорость вращения приводов винтомоторной группы

квадрокоптера контролируется длительностью высокого уровня сигнала

широтно-импульсной модуляции (ШИМ), являющегося входным для элек-

тронных регуляторов хода. Для передачи на винты значений сил, полу-

ченных из матрицы перехода, необходимо установить зависимость шири-

ны модулирующего сигнала от тяги. Наиболее простым случаем является

линейный характер зависимости:

PWM = kF + b, (4.1)

где PWM – ширина сигнала; F – тяга винтов; k, b – параметры, опреде-

ляющиеся экспериментально. Стенд для нахождения пары коэффициен-

тов и диапазона применимости (4.1) представлен на рис. 4.3. Квадроко-

птер закреплён на весах винтами вниз. При заданной длительности ШИМ-

сигнала возникает соответствующий вес, регистрируемый на опоре. На рис.

4.4 приведён графики зависимости длительности сигнала от создаваемой

силы. Полученная характеристика позволяет выделить линейный участок,

на котором для лётных экспериментов проводился перерасчёт силы тяги в

ширину ШИМ-сигнала.
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Рис 4.3: Стенд измерения зависимости тяги от длительности ШИМ-сигнала
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Рис 4.4: Характеристика приводов квадрокоптера
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4.4 Результаты полётов

4.4.1 Режим стабилизации в горизонтальном положе-

нии

Под режимом стабилизации подразумевается удержание углов ϕref = 0

и θref = 0, то есть удержание квадрокоптера в горизонтальной плоскости

по данным с инерциальной системы без координатного регулирования с

камеры. В этом режиме управление осуществляется по моментам u2, u3,

тогда как u1 = const, u4 = 0. Точность удержания зависит от подбора па-

раметра T фильтра нижних частот, а также коэффициентов a, k сигналов

управлений. Результаты лётных экспериментов для различных сочетаний

значений T ∈ {0.05; 0.15; 0.3} и a, k ∈ {5; 10} приведены на рис. 4.5. Наибо-

лее плавный полёт в режиме стабилизации получилось достичь для тройки

(T, a, k) = (300, 10, 10).
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T = 150, a = k = 5
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Рис 4.5: Удержание угла ориентации ϕref = 0 при различных параметрах
системы управления

4.4.2 Режим удержания заданных углов

При проведении эксперимента для ненулевого смещения угла неизбеж-

но возникает постоянный момент, стремящийся сместить аппарат вдоль

направления наклона вокруг соответствующей оси. Для компенсации опи-

санного эффекта применялась система растяжек вдоль оси наклона, кото-

рые позволяли удерживать аппарат в рабочей области. На рис. 4.6 пред-
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ставлены результаты стабилизации при θref = −0.5. Результат переключе-

ния в полёте заданного угла с 0.2 до -0.2 и наоборот показан на рис. 4.7.

Возникающее смещение текущего измерения от заданного угла связано со

статистической ошибкой управлений (2.6)-(2.7).
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Рис 4.6: Удержание θref = −0.5: оцененный фильтром Калмана (сплошной)
и заданный (пунктир) угол. Среднеквадратическое отклонение 0.03

4.4.3 Режим удержания заданной координаты

Результат удержания высоты zref = 1 при смещённом угле приведён

на рис. 4.8. Переключение высоты со значения zref = 1.2 до zref = 0.8

и обратно показано на рис. 4.9. Статистическая ошибка управления (2.5)

приводит к смещению координаты относительно заданного значения.
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Рис 4.7: Удержание θref при ступенчатом изменении: оцененный фильтром
Калмана (сплошной) и заданный (пунктир) угол
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Рис 4.8: Удержание координаты zref = 1: оцененная фильтром Калмана
(сплошная) и заданная (пунктирная) координата. Среднеквадратическое
отклонение 0.01
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Рис 4.9: Удержание координаты zref при ступенчатом изменеии: оцененная
фильтром Калмана (сплошная) и заданная (пунктирная) координата
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Заключение

Беспилотные летательные аппараты широко применяются в различных

научных и технических приложениях. Полётные регуляторы на основе ли-

нейных уравнений обеспечивают удержание аппарата при малых отклоне-

ниях от положения равновесия, тогда как нелинейные регуляторы обес-

печивают устойчивость аппарата при бóльших отклонениях или в составе

сложных систем. Данная работа описывает практическую реализацию ре-

гулятора на основе нелинейных уравнений. В рамках исследования разра-

ботана структурная схема взаимодействия физических и программных мо-

дулей системы управления с использованием Robot Operating System. По-

лучены результаты программно-аппаратного моделирования с учётом шу-

мов и временных задержек экспериментальной системы. Для проведения

лётных экспериментов сконструирован аппарат выбранной конфигурации.

Результаты полётов подтвердили эффективность разработанной системы

управления.
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