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Аннотация. Рассматривается структурная модель квадрокоптера как объект управления с различными регуляторами. 
Показано преимущество регуляторов с перестраиваемой структурой перед классическими регуляторами, построенными 
на типовых законах управления. При моделировании используются дополнительные координатные и параметрические 
возмущения на систему и фиксируется реакция регуляторов на данные воздействия. 
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Abstract. Unmanned aerial vehicles means a vehicle without a crew on board. Multirotor type aircraft are part of the UAV 
variety. To date, there are a huge number of implementations of aircraft, in view of the widespread development of technologies 
and the reduction in the cost of components that make up the UAV. The versatility of UAVs allows them to be used to solve a 
wide variety of tasks: geodetic surveys, drawing up cadastral plans, monitoring transport infrastructure, energy facilities and 
pipelines, determining the volume of mine workings and dumps, accounting for the movement of bulk cargo, creating maps and 
terrain plans, rescue, reconnaissance and military operations, forest fire detection, aerial photography, etc. The absence of a per-
son on board makes it possible to remove restrictions on the use of UAVs in conditions dangerous to the life and health of the 
crew. Due to the active development of this technology, the use of UAVs in civilian and other tasks is constantly growing, which 
causes a natural need for the safe operation of UAVs. In particular, safe flight in normal operating modes and in critical operating 
modes. One of the ways to solve this problem is the use of specialized control algorithms. In this paper, we consider algorithms 
with a reconfigurable structure that allow you to enter such an operating mode when any disturbances from the outside are not 
perceived by the system within certain limits. The problem is to choose such a control algorithm where the output value of the 
plant would coincide with the reference value in some acceptable limits when external coordinate and parametric disturbances 
change. The relationship between the input and output of the object becomes ambiguous and indefinite, which greatly compli-
cates the solution of the problem. The paper presents the implementation of PID and reconfigurable structure controllers in the 
MATLAB software package. The features of the quadcopter dynamics and the response of the control system to coordinate and 
parametric disturbances are taken into account at the stages of modeling. The object of study in this work is the height controller. 
As a result, graphs of the change in the current height relative to the specified height are given, thereby forming a control error, 
which is processed by the controller. The graphs show the control signals generated by various controllers. The analysis shows 
the immunity of controllers with a variable structural to various kinds of external disturbances. Indicators of the quality of man-
agement were calculated according to the second integral criterion. 
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Введение 
 

Одной из наиболее перспективных и активно раз-
вивающихся междисциплинарных областей, нахо-
дящихся на стыке математических, инженерных и 
компьютерных наук, является область, связанная с 
проектированием и разработкой беспилотных транс-
портных средств различного типа и назначения, в 
частности – беспилотных летательных аппаратов 
(БПЛА). Среди последних широкое распространение 
получили аппараты вертикального взлета и посадки, 
выполненные по мультироторной схеме. Такие 
БПЛА представляют собой унифицированные плат-
формы, которые оборудованы необходимыми датчи-
ками, органами управления, бортовыми вычислите-
лями (полетными контроллерами), а также встроен-
ным программным обеспечением, которое использу-
ется для автоматизации отдельных режимов полета 
и маневров (взлет, посадка, осуществление полета в 
пространстве, изменение угла рыскания и т.д.) [1]. 
Развитие сферы беспилотных технологий позволяет 
использовать летательные аппараты в повседневных 
задачах, что ведет к возникновению потребности в 
безопасном эксплуатировании БПЛА. Зачастую 
главным требованием безопасного полета является 
использование таких алгоритмов управления, кото-
рые бы обеспечивали стабильный полет как в штат-
ных режимах управления, так и в критических ре-
жимах пилотирования аппаратом. К критическим 
режимам пилотирования относятся такие условия 
для полета, которые обусловлены наличием порыви-
стого ветра, турбулентных потоков и других внеш-
них возмущающих воздействий, оказывающих нега-
тивное влияние на БПЛА в воздухе. Регуляторы, ко-
торые построены на базе классических законов 
управления, испытывают сложности по формирова-
нию компенсирующих управляющих воздействий 
для критических режимов пилотирования аппаратом 
[2], в связи с чем требуют более точной настройки 
регулятора или наиболее полной модели объекта 
управления. Нелинейные законы управления, в свою 
очередь, позволяют нивелировать недостатки клас-
сических законов путем переключения по различ-
ным структурам, тем самым достигая меньшего вре-
мени по компенсации внешних возмущений [3].  

Под беспилотными летательными аппаратами 
подразумевается аппарат без экипажа на борту. Ле-
тательные аппараты мультироторного типа являются 
частью разновидности БПЛА. На сегодняшний день 
существует огромное множество реализаций лета-
тельных аппаратов ввиду повсеместного развития 
технологий и удешевления комплектующих, из ко-
торых состоят БПЛА [4]. Универсальность БПЛА 
позволяет применять их для решения самых разно-

образных задач: геодезические изыскания, составле-
ние кадастровых планов, мониторинг транспортной 
инфраструктуры, объектов энергетики и трубопрово-
дов, определение объемов горных выработок и отва-
лов, учет движения сыпучих грузов, создание карт и 
планов местности, спасательные, разведывательные и 
военные операции, обнаружение лесных пожаров, 
аэрофотосъемки и т.п. Отсутствие человека на борту 
позволяет снять ограничения использования БПЛА в 
условиях, опасных для жизни и здоровья экипажа [5]. 

Управление полетом БПЛА, состоящего из базового 
набора комплектующих, осуществляется в полуавтома-
тическом режиме по командам оператора с использова-
нием навигации по опорным точкам или в дистанцион-
ном режиме с помощью пульта управления. Наряду с 
этим существенно возрастает роль программного 
управления БПЛА на базе интеллектуальных автопило-
тов. Это связано с мировой тенденцией увеличения 
уровня автономности БПЛА при решении поставлен-
ных целевых задач, таких как планирование и автома-
тическое управление полетом по заданной траектории. 
Базовое бортовое программное обеспечение обычно 
допускает возможность интеграции сторонних модулей 
по открытым протоколам и программным интерфей-
сам, и эта возможность активно используется исследо-
вателями для расширения возможностей полета [6].  

Мультикоптером (мультиротором) называется 
летательный аппарат, построенный по вертолетной 
схеме с двумя и более несущими винтами [7]. Разли-
чаются мультикоптеры по количеству моторов (или 
по количеству несущих винтов) и по виду реализа-
ции схемы расположения моторов. Моторы соеди-
няются с основным корпусом аппарата с помощью 
лучей и закрепляются на их концах для обеспечения 
свободного хода пропеллеров беспилотника. Основ-
ная часть корпуса называется базой, и на ней распо-
лагается вся аппаратура, необходимая для полета. 
В нее входят: полетный контроллер, регуляторы 
скорости оборотов моторов, датчики инерциальной 
навигации, радиоаппаратура и другие дополнитель-
ные модули [6]. Принцип удержания аппарата в воз-
духе и изменения его координат в пространстве ос-
новывается на базовых физических свойствах и рас-
пространяется на все виды сборок без существенных 
изменений. Принцип управления мультикоптером не 
меняется с точки зрения количества моторов, распо-
ложенных на базе БПЛА, поэтому для удобства рас-
смотрим схему квадрокоптера как одну из разновид-
ностей мультироторных БПЛА. У квадрокоптера 
есть шесть степеней свободы, т.е. он может переме-
щаться поступательно и вращательно относительно 
каждой из трех осей [7]. На рис. 1 изображена свя-
занная система координат для определения положе-
ния аппарата в пространстве. 
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Рис. 1. Подвижная система координат для определения положения квадрокоптера 

Fig. 1. Moving coordinate system for determining the position of the quadcopter 
 

Ориентацию летательного аппарата в простран-
стве задают углы Эйлера: угол тангажа θ, крена φ и 
рысканья ψ, а положение – координаты x, y, z. 

При вращении моторов создается сила, компен-
сирующая силу тяжести, что позволяет удерживать 
аппарат в воздухе. Для предотвращения вращатель-
ного момента моторы попарно вращаются в проти-
воположные стороны. При изменении скорости 
вращения пар двигателей происходит смещение 
квадрокоптера в пространстве. Рассмотрим эти дви-
жения более детально [8]. 

Скорость вращения моторов, при которой лета-
тельный аппарат преодолевает силу тяжести и парит 
в воздухе, обозначим ωh. Тогда движение квадроко-
птера осуществляется за счет изменения скорости 
вращения винтов следующим образом (см. рис. 1): 

‒ движение по оси zb (газ) происходит при одно-
временном увеличении (уменьшении) скорости вра-
щения всех четырёх моторов; 

‒ движение по оси xb (тангаж) осуществляется за 
счет изменения скоростей вращения первого ω1 и 
третьего ω3 моторов. Если ω3 > ωh и ω1 < ωh, а  
ω2 = ω4 = ωh, то движение происходит вдоль оси ݔ௕ 
(в положительном направлении), в противном слу-
чае, когда ω1 > ωh и ω3 < ωh квадрокоптер движется в 
противоположную сторону. 

‒ движение по оси yb (крен) осуществляется за 
счет изменения скоростей вращения второго ω2 и 
четвертого ω4 моторов. Если ω2 > ωh и ω4 < ωh, а  
ω1 = ω3 = ωh, то движение происходит вдоль оси yb (в 
положительном направлении), в противном случае, 
когда ω2 < ωh и ω4 > ωh, квадрокоптер движется в 
противоположную сторону. 

‒ движение вокруг оси zb (рыскание) осуществляет-
ся за счет изменения скоростей вращения моторов, рас-
положенных на одной диагонали. Если ω2 = ω4 > ωh и 
ω1 = ω3 < ωh, то происходит движение вокруг оси zb по 

часовой стрелке, в противном случае, когда ω2 = ω4 < ωh 
и ω1 = ω3 > ωh, квадрокоптер движется против часовой 
стрелки [9]. 

 
Цель работы и современное состояние вопроса 

 
Пропорционально-интегродифференциальный 

(ПИД) закон – это самое распространенное решение 
для задач автоматического управления в различных 
сферах деятельности. ПИД-закон прост в реализации 
и обладает широким полем для настройки регулятора. 
Недостатком данного решения является некоторая 
задержка во времени при формировании управляю-
щих сигналов. В случае когда управление БПЛА про-
изводится в штатном режиме, то данная задержка не-
существенна для стабильного полета, при этом для 
критических режимов полета такое время запаздыва-
ния может привести к аварии летательного аппарата. 
В связи с этим при анализе литературы выявилась 
тенденция по усовершенствованию ПИД-регулятора 
для применения в беспилотных аппаратах или ис-
пользование принципиально других законов управле-
ния. В [10] рассмотрена возможность синтеза систе-
мы управления на базе адаптивных ПИД-регуляторов. 
Целью данной работы является оптимизация пере-
ходного процесса и в результате повышение устойчи-
вости беспилотного летательного аппарата. 

Помимо ПИД-регулирования, также набирает 
популярность использование нейросетевых регуля-
торов. В статье [11] анализируются вопросы матема-
тического моделирования динамики квадрокоптера, 
по результатам анализа строится нейросетевой регу-
лятор. Плюсом данного регулятора является его 
возможность адекватно реагировать на аэродинами-
ческие эффекты, которые весьма трудно полно опи-
сать математически. Однако качество данного типа 
регуляторов сильно зависит от обучающих данных. 
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Примененный в [12] метод основывается на линеари-
зации уравнений обратной связью с применением по-
линомов Баттерворта. Полученная система позволяет 
перемещать аппарат в заданную точку и поворачивать 
его на заданный угол вокруг вертикальной оси. 

Стоит отметить обширное использование линей-
но-квадратичных регуляторов (LQR) в основном для 
решения задач стабилизации БПЛА. В статье [13] 
используется Parrot Rolling Spider в качестве объекта 
управления и представляется его математическое 
моделирование с последующим управлением высо-
той полета беспилотника с использованием LQR-
регуляторов. Также в статье [14] ставится задача 
управления положением БПЛА с использованием 
LQR-контроллеров, и результаты представлены на 
основе имитационного моделирования в MATLAB.  
В статье [15] проводится анализ различных законов 
регулирования, а именно: ПИД-закона, LQR-регулято-
ра и их объединение в замкнутой цепи регулирования. 

Помимо линейных законов регулирования, стоит 
рассмотреть некоторые разновидности нелинейных 
законов регулирования. Использование нелинейно-
сти в управлении позволяет избежать границы не-
определенности от возмущающих воздействий и 
пренебречь точным моделированием системы. 
Например, в статье [16] используется контроллер, 
работающий в скользящем режиме (SMC), который 
показывает улучшенные характеристики по сравне-
нию с пропорционально-дифференциальным регули-
рованием (ПД-регулятор) в сильно ветреных услови-
ях. В работе [17], которая полностью посвящена 
«скользящему» режиму управления, продемонстри-
рованы способы создания такого режима работы си-
стемы, его плюсы и минусы и в том числе условия 
физической реализуемости такого вида управления. 
Данная работа является идейным продолжением работ 
С.В. Емельянова, С.К. Коровина и В.И. Уткина [18], 
которые впервые предложили использовать такие 
нелинейные структуры для управления автоматиче-
скими системами. В дальнейшем данный вид управ-
ления будет являться объектом исследования для по-
строения алгоритмов с переменной структурой. Це-
лью данной работы является построение модели бес-
пилотного аппарата, работающего на базе регулятора 
с переменной структурой, и сравнение его характери-
стик относительно регулятора, построенного по клас-
сической реализации ПИД. 

 
Материалы и методы исследования 

 

А. Математическое моделирование  
динамики движения квадрокоптера 

 
Математическая модель определяется с помощью 

следующих введённых обозначений: 
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                   (1) 

где s – вектор положения центра масс квадрокоптера 
в неподвижной системе координат с координатами  
x, y, z; r – вектор положения центра масс квадроко-
птера для оценки значений углов Эйлера (угол тан-
гажа θ, крена φ и рыскания ψ); q – вектор, содержа-
щий в себе конкатенацию векторов s и r. 

Центр масс связанной системы координат также 
является центром масс квадрокоптера, тогда [19] 
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                          (2) 

где V – линейные скорости в заданной системе; ω – 
угловые скорости в заданной системе. Для перехода из 
связанной системы в абсолютную необходимо вос-
пользоваться матрицей перехода, выраженной в (3): 

cos( )cos( ) cos( )sin( )sin( ) – sin( ) cos( ) cos( )sin( )sin( ) sin( )sin( )
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sin( ) cos( )cos( )                                      

 
 
 
   
 
 

 
(3)

 

Выражение для преобразования угловых скоро-
стей из абсолютной системы координат в связанную 
с квадрокоптером представлено в (4): 

1 sin( ) ( ) cos( ) ( )

0 cos( ) – sin( ) .

sin( ) cos( )
0

cos( ) cos( )

   tg    tg

W               

               

 
     

   
   
   

               (4) 

Следовательно, угловые скорости для связанной 
с квадрокоптером системы координат в матричном 
виде – это произведение матрицы преобразования 
угловых скоростей и вектора угловой скорости в 
данной системе координат (5): 

1   sin( )tg( )   cos( )tg( )

0    cos( )         – sin( ) .

sin( ) cos( )
0              

cos( ) cos( )

x

y
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

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Допустим, что рассматриваемый квадрокоптер 
симметричен относительно осей абсциссы и ордина-
ты, тогда тензор инерции будет составлять диаго-
нальную матрицу, которая состоит только из глав-
ных центральных моментов инерции. Выражение 
для матрицы тензора: 
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Угловая скорость каждого i-го винта порождает 
подъемную силу, направленную по оси вращения 
соответствующего мотора (см. рис. 1) fi. В свою оче-
редь угловая скорость совместно с угловым ускоре-
нием порождает крутящие моменты вокруг оси вра-

щения винта 
iM  так что: 

2 2; ,
ii i M i M if k   b I                        (7) 

где k, b – коэффициенты подъемной силы и крутя-
щего момента моторов соответственно; IM – момент 
инерции винта и ωi – угловая скорость i-го винта. 
Учитывая подъемную силу всех четырех моторов 
квадрокоптера и выражения (7), получаем выраже-
ние для тяги, направленной вдоль оси аппликат в 
связанной с телом системе координат (см. рис. 1): 

4 2

1
.ii

T k


                              (8) 

Таким образом, общий крутящий момент τ состо-
ит из крутящих моментов, направленных по углам 
Эйлера связанной системы координат: 

2 2
4 2

2 2
3 1
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( – )

( – ) ,

iMi

lk

lk








                
       

                   (9) 

где τφ, τθ, τψ – крутящие моменты, направленные по 
углам крена, тангажа и рыскания соответственно; l – 
расстояние от центра масс квадрокоптера до винта. 
Исходя из соотношения (9), увеличение угла крена 
достигается путем увеличения скорости вращения 4-го 
мотора относительно 2-го мотора. Увеличение угла 
тангажа достигается путем увеличения скорости вра-
щения 3-го мотора относительно 1-го, и в свою оче-
редь, изменение угла рыскания достигается в результа-
те изменения скоростей вращения моторов, вращаю-
щихся сонаправленно относительно пары моторов, 
вращающихся в противоположную сторону [20]. 

Для описания динамических свойств рассматри-
ваемого квадрокоптера необходимо воспользоваться 
уравнениями Ньютона–Эйлера. В этом случае в свя-
занной системе координат с учетом выражений (2), 
(3), (5), (8) уравнение примет вид 

( ) ,TmV mV  = R G T                    (10) 

где ( )mV  – компонента для определения центро-

бежной силы; G – гравитационная сила; T – общая 

сила тяги моторов; mV  – сила, необходимая для 
формирования ускорения телу, массой m. В абсо-
лютной системе координат центробежная скорость 
эквивалентна нулю, в таком случае, исходя из выра-
жения (10), уравнение примет вид 

.ms  = G RT                           (11) 
Для связанной системы координат угловые 

ускорения инерции, центростремительные силы и 
гироскопические силы связаны следующим соот-
ношением: 

( ) ,I I                         (12) 

где I  – угловые ускорения инерции; ( )I   – 

центростремительные силы; δ – гироскопические 
силы [21]. Тогда угловые ускорения в абсолютной 
системе координат – это производные по времени 
угловых скоростей из связанной системы и согласно 
выражению (4) 

–1( ).
d

r W
dt

                            (13) 

 
Б. Система управления движением  
и стабилизацией квадрокоптера 

 
Систему управления положением квадрокоптера 

в пространстве на классических законах управления 
(ПИД) можно представить в виде структурной схе-
мы, представленной на рис. 2. 

 

 

Рис. 2. Структурная схема системы автоматического управления положением квадрокоптера 

Fig. 2. Structural diagram of the quadcopter automatic position control system 
 

В представленной структурной схеме приведены 
два регулятора: первый – регулятор положения, 
обеспечивающий компенсацию ошибки регулирова-
ния относительно заданных и полученных коорди-

нат x и y; второй – регулятор стабилизации, обеспе-
чивающий компенсацию ошибки регулирования 
между заданными и полученными величинами углов 
Эйлера и значением высоты. 
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Для формирования управляющего сигнала ПИД-
регулятор составляет следующее соотношение [22]: 

п и д0
,

t d
u k k dt k

dt
                    (14) 

 

где u – сигнал управления; kп, kи, kд – коэффициенты 
при пропорциональной, интегральной и дифферен-
циальной составляющих регулятора соответственно; ε – величина ошибки регулирования. 

Считается, что на объект управления действуют 
координатное f и параметрическое a возмущения. 
Координатное возмущение есть неизвестная величи-
на со стороны нагрузки на объект управления, кото-
рая проявляется в виде неконтролируемых произ-
вольных изменений технологических параметров и 
по характеру изменения во времени может быть им-
пульсной и медленно меняющейся. Параметриче-
ское возмущение есть неизвестная величина из не-
которого ограниченного множества, в результате 
действия которой происходит медленное изменение 
параметров объекта управления. 

Ставится задача выбора такого управления u, при 
котором выходное значение y объекта управления 
совпадало бы с задающим значением или их разница 
была в допустимых пределах при изменении внешних 
возмущающих воздействий  f и a. Под влиянием 
внешних возмущений, информации о которых часто 
недостаточно, взаимосвязь между входом и выходом 
объекта становится неоднозначной и неопределенной, 
что очень затрудняет решение задачи. 

Для подобного класса объектов с неточно извест-
ной моделью в условиях действия неконтролируемых 
возмущений типовые регуляторы (П, И, ПИ, ПИД) 
оказываются неэффективными. Поэтому решение 
подобных задач предлагается искать в классе систем с 
переменной структурой. В этих системах может ис-
пользоваться логический закон управления, заданный 
с помощью разрывных функций координат системы. 
В ряде случаев необходимо изменение самого логи-
ческого закона регулирования, что требует пере-
стройки структуры системы, т.е. изменения не только 
комбинационных связей, но и функциональных [23]. 

Таким образом, постановка рассматриваемой за-
дачи управления заключается в стабилизации регули-
руемой величины при неполной информации об объ-
екте управления и обеспечении свойства инвариант-

ности к внешним возмущающим воздействиям путем 
перестройки внутренней структуры регулятора. 

В общем случае закон управления для систем с 
перестраиваемой структурой выглядит следующим 
образом [24]:  

– ,u h v                                (15) 

где h – информация об ошибке регулирования; Ψ – 
логический закон, принимающий определенное зна-
чение в зависимости от типа объекта управления и 
его текущего состояния; v – дополнительная инфор-
мация о сигнале ошибки. 

В случае когда дополнительная информация об 
ошибке регулирования отсутствует, т.е. v = 0, и h = ε, 
то закон управления формируется следующим обра-
зом: 

,  при 0,
;  

,  при 0,

s
u

s

   
         

              (16) 

где α, β – постоянные коэффициенты различных струк-
тур; s – уравнение прямой переключения между двумя 
структурами, выражаемое в следующем виде: 

,s c                                    (17) 
где c – постоянный коэффициент, при α > β, c > 0; s – 
прямая, вдоль которой происходит переключение от 
одной структуры к другой. 

В случае, когда дополнительная информация 
0,v   то закон управления принимает следующий 

вид [17]: 
0,5

1

12

, при 0 –  
;  ,

– , при 0– ( )

k su s v

k sv k sign s

          
      (18) 

где k1, k2 – постоянные коэффициенты. 
Рассмотрим следующие задачи:  
1. На систему действует координатное возмуще-

ние, вызванное изменением положения квадроко-
птера в пространстве. 

2. На систему действуют координатное и пара-
метрическое возмущения, вызванные изменением 
положения квадрокоптера в пространстве и измене-
нием массы модели. 

В качестве среды моделирования используется 
программный пакет MATLAB. На рис. 3 изображена 
3D-сцена, используемая для симуляции полета 
квадрокоптера. 

 

 
Рис. 3. 3D-сцена для симуляции полета БПЛА 

Fig. 3. 3D-scene for UAV flight simulation 
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Моделирование проводится в два этапа, как пока-
зано на рис. 4. На первом этапе квадрокоптер наби-
рает установленную высоту (рис. 4, а), пролетает 
через промежуточную точку (рис. 4, b) и снижается 
к точке сброса груза (рис. 4, c). В точке (c) осу-
ществляется сброс груза, расположенного на борту 
квадрокоптера. Результатом данного моделирования 
является создание необходимых координатных воз-
мущений для дальнейшего анализа.  

На втором этапе моделирования квадрокоптер 
начинает движение из начальной позиции (а), доле-
тает до промежуточной точки (b) и, находясь в воз-
духе, сбрасывает груз. Масса груза в заданных усло-
виях относится к общим параметрам модели, следо-
вательно, осуществляется параметрическое возму-
щение и реакция системы управления на нее. Далее 
квадрокоптер долетает до метки сброса груза (c), 
снижает высоту, и моделирование прекращается. 

 

 
Рис. 4. Этапы моделирования для создания необходимых возмущений 

Fig. 4. Simulation steps to create the necessary disturbances 
 

Результаты моделирования 
 

Объектом исследования и анализа работы раз-
личных законов управления является регулятор вы-
соты. В дальнейшем все моделирование проводится 
относительно изменений высоты объекта относи-
тельно заданной и регулятора, который формирует 
необходимое управляющее воздействие для компен-

сации координатных и параметрических возмуще-
ний. Согласно выражению (14) на рис. 5 изображена 
блок-схема работы ПИД-регулятора для стабилиза-
ции высоты относительно заданных значений. 

Согласно выражению (16) на рис. 6 изображена 
блок-схема для создания регулятора с перестраивае-
мой структурой, причем коэффициенты двух пере-
ключаемых структур равны 2 и –2 соответственно. 

 

 

Рис. 5. Блок-схема регулятора высоты с ПИД-законом регулирования 

Fig. 5. Block diagram of height controller with PID control 
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Рис. 6. Блок-схема регулятора высоты с перестраиваемой структурой 

Fig. 6. Block diagram of height controller with a reconfigurable structure 
 

На рис. 7 изображена блок-схема регулятора с 
перестраиваемой структурой с дополнительной ин-
формацией об ошибке регулирования согласно вы-
ражению (18). 

В результате моделирования системы и коорди-
натных возмущений на рис. 8 изображены текущие 
значения высот квадрокоптера (сплошная линия) и 
заданное значение высоты при моделировании 
(пунктирная линия).  

На рис. 8, а–c представлены различия работы 
системы относительно рассматриваемых регулято-
ров: регулятор высоты, построенный на ПИД-
законе (рис. 8, а), регулятор высоты, построенный на 
законе с перестраиваемыми структурами (рис. 8, b), 
регулятор высоты, построенный на законе с пере-
страиваемыми структурами с использованием до-
полнительной информации об ошибке регулирова-
ния (рис. 8, c). 

 

 

Рис. 7. Блок-схема регулятора высоты с перестраиваемой структурой  
при наличии дополнительной информации об ошибке регулирования 

Fig. 7. Block diagram of height controller with a reconfigurable structure  
if there is additional information about the control error 

 

 

Рис. 8. Значения текущей высоты и заданной высоты квадрокоптера при координатных возмущениях  
с различными регуляторами; a – регулятор ПИД; b – регулятор с перестраиваемой структурой; c – регулятор  

с перестраиваемой структурой с дополнительной информацией об ошибке регулирования 

Fig. 8. The values of the current height and the specified height of the quadcopter with coordinate disturbances  
with different controllers; a – PID; b – controller with reconfigurable structure; c – controller  

with a reconfigurable structure with additional information about the control error 
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На графиках, представленных на рис. 8, отмеча-
ется заметное запаздывание работы ПИД-регулятора 
(см. рис. 8, а) при изменении высоты квадрокоптера. 
Использование регулятора с перестраиваемой струк-
турой (см. рис. 8, b) позволяет значительно сокра-
тить время запаздывания, но при этом возникает 
статическая ошибка в промежуток времени от 7 до 
20 с. В свою очередь, обеспечение дополнительной 
информацией перестраиваемого регулятора (см. 
рис. 8, c), позволяет свести к нулю время запаздыва-
ния и статическую ошибку, что выражается в пол-
ном соответствии значений высоты квадрокоптера 
относительно заданных значений высот, указанных 
на этапе моделирования. 

На рис. 9 изображены графики управляющих 
воздействий, сформированных ПИД-регулятором и 
предлагаемыми регуляторами с перестраиваемой 
структурой. Сплошной линией обозначается резуль-
тат сформированных управляющих воздействий ре-
гулятором на объект управления, пунктирной лини-
ей обозначается ошибка регулирования. На рис. 9, а 
отмечается заметное отставание управляющих воз-
действий ПИД-регулятором и невозможность сведе-
ния ошибки регулирования к нулю при координат-
ных возмущениях, приведенных на этапах модели-
рования. В свою очередь, регулятор с перестраивае-
мой структурой (рис. 9, b) сокращает время набора 
высоты в соответствии с заданными значениями, но 
при этом заметна значительная статическая ошибка 
(разность между достигнутой и заданной высотами). 
Обращая внимание на результат управления, можно 
сделать вывод, что в момент времени t = 1,7 с регу-
лятор входит в режим переключения между двумя 

структурами, тем самым становясь устойчивым к 
различного рода возмущениям, но при этом выра-
ботка такого сигнала может негативно сказаться на 
исполнительных механизмах системы. На рис. 9, с 
продемонстрирована работа перестраиваемого регу-
лятора с логическим законом, построенным на вы-
ражении (18). Из графиков видно, что высота объек-
та соответствует заданной на протяжении всего вре-
мени моделирования, при этом при формировании 
управляющего возмущения амплитуда переключе-
ний заметно сокращается и ошибка регулирования 
сводится к нулю. 

На рис. 10 изображены графики вырабатываемых 
управляющих сигналов при параметрическом возму-
щающем воздействии на систему. В качестве такого 
воздействия выступает сброс груза в промежуточной 
точке полета в момент времени t = 14,2 с. Заметные 
изменения высоты отсутствуют, поэтому на рис. 10, 
а–c изображены сформированные управляющие воз-
действия соответствующим регулятором. 

На рис. 11, а, b изображено изменение управля-
ющего воздействия в момент времени параметриче-
ского возмущения в увеличенном масштабе. Из ха-
рактера графиков видно, что система с регулятором 
с переменной структурой становится невосприимчи-
вой к подобным возмущениям и ошибка регулиро-
вания не изменяется, в то время как ПИД-регулятор 
с некоторым запаздыванием реагирует на подобное 
возмущение. 

В качестве сравнения и оценки качества работы 
регуляторов был выбран второй интегральный кри-
терий. Значения данного критерия при различных 
типах регуляторов представлены в таблице. 

 

 
 

Рис. 9. Значения управляющих воздействий, сформированных регулятором при координатных возмущениях (сплошная линия), 
и ошибка регулирования (пунктирная линия); a – регулятор ПИД; b – регулятор с перестраиваемой структурой; 

c – регулятор с перестраиваемой структурой с дополнительной информацией об ошибке регулирования 
 

Fig. 9. Values of control effects generated by the controller under coordinate disturbances (solid line) and control error (dashed line);  
a – PID; b – controller with reconfigurable structure, c – controller with a reconfigurable structure  

with additional information about the control error 
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Рис. 10. Значения управляющих воздействий, сформированных регулятором при параметрических возмущениях  
(сплошная линия), и ошибка регулирования (пунктирная линия); a – регулятор ПИД; b – регулятор с перестраиваемой  
структурой; c – регулятор с перестраиваемой структурой с дополнительной информацией об ошибке регулирования 

Fig. 10. Values of control effects generated by the controller under parametric disturbances (solid line) and control error (dashed line): 
a – PID; b – controller with reconfigurable structure; c – controller with a reconfigurable structure  

with additional information about the control error  
 

 

Рис. 11. Значения управляющих воздействий, сформированных регулятором при параметрических возмущениях  
(сплошная линия), и ошибка регулирования (пунктирная линия): a – регулятор ПИД в момент времени t = 14,2 с;  

b – регулятор с перестраиваемой структурой с дополнительной информацией об ошибке регулирования  
в момент времени t = 14,2 с 

Fig. 11. Values of control effects generated by the controller under parametric disturbances (solid line) and control error (dashed line):  
a – PID at the moment t = 14.2 s; b – controller with a reconfigurable structure with additional information  

about the control error at the moment t = 14.2 s  
 

Значения второго интегрального критерия качества рассматриваемых регуляторов 
 

Тип регулятора 
Значение I2  

при количественном возмущении 
Значение I2  

при параметрическом возмущении 
ПИД 4,498 4,637 

С переменной структурой 3,528 3,526 
С переменной структурой  

с дополнительной информацией 
0,058 0,059 

 

Заключение 
 

В результате работы показаны преимущества ре-
гуляторов с перестраиваемой структурой перед регу-
ляторами, построенными по типичным законам 
управления. В таблице представлены расчеты второго 
интегрального критерия для ПИД-регулятора и регу-
ляторов, основанных на перестраиваемой структуре.  

По данным таблицы видно, что при разных 
внешних возмущающих воздействиях регуляторы с 
переменной структурой стабилизируют систему 
быстрее относительно классического ПИД-регу-
лятора (значения ܫଶ меньше значений ܫଶ для ПИД-
регулятора). Также в отличие от ПИД-регулятора 
системы с перестраиваемой структурой становятся 
невосприимчивыми со стороны внешних парамет-



Окунский М.В., Шидловский С.В.  

44 

рических возмущающих воздействий (ܫଶ при коли-
чественном возмущении практически равны ܫଶ	при 
параметрическом воздействии), что позволяет ис-

пользовать систему не только в штатном режиме, 
но и в критических режимах управления квадроко-
птером. 
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