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های کنترلی نظیر کنترل موقعیت، تعقیب مسیر، تعقیب اهداف متحرک و عبور از موانع به کنترل سَمت پهپادها پایه و اساس بسیاری از سیستم 
عملگری مکانیکی، تغییر در مدل یا خارجی، کمکننده سَمت مناسب که توانایی مقابله با اغتشاشات رود. از این رو طراحی یک کنترلشمار می

تواند در کنترل پهپادها مورد هایی است که میهای آن را داشته باشد، از مهمترین بخشکنش میان زیرسیستمپارامتر فیزیکی سیستم و برهم
ده که بدین منظور در ابتدا مدل دینامیکی بررسی قرار گیرد. هدف از این مقاله، بررسی پایدارسازی و کنترل زوایا و سَمت یک کوادروتور بو

اویلر تعیین شده و پارامترهای مورد نیاز مدل مانند ممان اینرسی، ضریب تراست و ضریب گشتاور درگ به -سیستم با استفاده از روش نیوتن
شده و کنترل غیرخطی اصلاح PID کنندهگردد. در ادامه با طراحی کنترلهای آزمایشگاهی و یک نمونه فیزیکی واقعی شناسایی میکمک روش

سازی ها در تعقیب سَمت کوادروتور و تحت شرایط اغتشاش و وجود نویز در سنسورها بررسی و شبیهحالت لغزشی، عملکرد هر کدام از این آن
های کنندهیشگاهی کنترلسازی شده و نتایج آزماهای طراحی شده بر روی یک نمونه واقعی سه درجه آزادی پیادهکنندهشود. در نهایت کنترلمی

PID گردندسازی مقایسه میشده و حالت لغزشی با یکدیگر و با نتایج حاصل از بخش شبیهاصلاح. 
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 Attitude control of the UAV’s is the basis of many control systems such as position control, trajectory 
traking, traking moving targets and obstacle avoidance. Hence, one of the most important parts of the 

UAV's control is designing an appropriate and efficient controller, so that system is able to eliminate or 

reduce external disturbances, mechanical underactuation, changes in the model or physical parameter 
and interactions between its subsystems. In this paper, the attitude control problem is studied. For this 

purpose, the dynamics model of a quadrotor is derived by using Newton-Euler method and the required 

parameters of the model such as moment of inertia, thrust and drag torque coefficient is identified by 
experimental methods and an actual physical sample. Then, modidied PID and sliding mode controllers 

are designed to provide attitude tracking for quadrotor and performance of these controllers is 

investigated in the presence of disturbance and sensors noise. Finally, the designed controllers are 
implemented on a real 3DOF system and the experimental results are compared with the simulation 

results. 
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 مقدمه 1-

اند در دو دهه گذشته کوادروتورها با توانایی پرواز و فرود عمودی خود توانسته

که در محدوده وسیعی از کاربردهای مختلف نظامی، تصویربرداری، نظارت و 

جایی و انتقال محموله مورد استفاده قرار گیرند. مانورپذیری بالا و جابه

ها در میان سایر تا آن ها سبب شدهساختار مکانیکی ساده این پرنده

های عمود پرواز همچون هلیکوپترها، بیشترین توجه و محبوبیت را به پرنده

 خود اختصاص دهند.

جا که مهمترین بخش در میان مانورهای حرکتی یک پرنده، حفظ از آن

باشد؛ همواره اولین گام در تمامی پایداری در حالت شناور خود می

ها ها مربوط به کنترل سَمت و یا ارتفاع آندههای تجربی کنترل پرنآزمایش

های عمود پرواز، به خواهد بود. کنترل سَمت و ارتفاع پهپادها و به ویژه پرنده

های کنترلی همچون کنترل موقعیت، ترین سیستماساس پیچیده عنوان پایه و

رود. بنابراین تعقیب مسیر، تعقیب اهداف متحرک و عبور از موانع به شمار می

کننده سَمت مناسب که توانایی مقابله با اغتشاشات طراحی یک کنترل

http://mjmec.ir/


  

 و همکاران معین دعاخوان شده و حالت لغزشی اصلاح PIDهای کنندهسازی آزمایشگاهی کنترلپیادهکنترل سَمت کوادروتور با 

 

 10شماره  17، دوره 1396 دیمهندسی مکانیک مدرس،  222
 

کنش میان خارجی، تغییر در مدل یا پارامتر فیزیکی سیستم و برهم

تواند هایی است که میترین بخشهای آن را داشته باشد، از اساسیزیرسیستم

 در کنترل کوادروتورها مورد بررسی قرار گیرد.

سازی به طراحی مکانیکی، مدل OS4 در پروهه بر همین اساس، بوعبدلله

دینامیکی و کنترل یک میکروربات پرنده پرداخت و توانایی کنترل دوران 

[. همچنین 1زوایای کوادروتور را در نتایج تجربی خود، مورد بررسی قرار داد ]

و حالت لغزشی  1پس از آن بوعبدلله در مقاله دیگری دو روش کنترل پسگام

ارائه کرد و به بررسی تجربی نتایج بر روی زوایای رول و پیچ و  OS4را برای  

 [.2یاو با مقادیر مطلوب صفر پرداخت ]

کننده بر پایه تحلیل کستیلو و همکارانش با پیشنهاد یک کنترل

لیاپانوف، پایداری کلی سیستم حلقه بسته را اثبات کرده و به کمک 

کننده پیشنهادی را در نترلخود، توانایی ک 2های تجربی بلادرنگآزمایش

 [.3پرواز، فرود و شناوری خودکار نشان دادند ]

اساس تخمین به کنترل یک کوادروتور براحسان داودی در مقاله خود، 

با استفاده از و  3MEMSدست آمده از سنسورهای وضعیت و سَمت به

ترشدن مدل منظور واقعیمعکوس پرداخت. در این مقاله به PIDالگوریتم 

سازی، از یک مجموعه آزمایشگاهی شامل یک بدنه حامل سنسورهای شبیه

دار نصب ای که در دو سمت آن دو موتور ملخسنج و سرعت زاویهشتاب

 .[4]کند، استفاده شده است گردیده و حول یک شفت دوران می

های پارامتری و غیرپارامتری بر نامعینی به منظور غلبه مصطفی محمدی

کننده تطبیقی مدل مرجع را طراحی و موجود در مدل کوادروتور، یک کنترل

های سیستم، اقدام به عنوان خروجیبا در نظرگرفتن زوایای دوران پرنده به

سازی پایدارسازی کوادروتور نموده و نتایج را بر روی یک نمونه تجربی پیاده

 [.5کرده است ]

هانگ، کنترل سَمت کوادروتور را تحت اغتشاشات متغیر با زمان مورد 

یافته را گر توسعهمطالعه قرار داده و به منظور تخمین اغتشاشات، یک مشاهده

کننده حالت لغزشی طراحی گردید طراحی نمود. براساس تخمین، یک کنترل

ایت، عملکرد تا بتواند سَمت و زوایای کوادروتور را پایدار سازد. در نه

 .[6]سازی مورد بررسی قرار گرفت کننده در نتایج شبیهکنترل

بوآدی جهت پایدارسازی و تعقیب مسیر سَمت یک کوادروتور، از یک 

کننده حالت لغزشی تطبیقی مستقیم استفاده نمود. در کار او، قانون کنترل

ده در کننتطبیق براساس اصل طراحی لیاپانوف بدست آمده و عملکرد کنترل

سازی، و تحت شرایط وجود نویز در سنسورها و نامعینی تعدادی از نتایج شبیه

 [.7پارامترها ارائه گردید ]

گذاری تجربی الکسیس و همکارانش در مقاله خود، مساله طراحی و صحه

کننده بهینه در زمان محدود مقید را برای کنترل مانورهای یک کنترل

ها دینامیک غیرخطی رسی کردند. آنوضعیت و سَمت یک کوادروتور بر

کننده سازی کردند و کنترلکوادروتور را در نقاط کاری مختلف خطی

و با  4پیشنهادی خود را تحت شرایط وجود باد، برای مانورهای نقطه تنظیم

 [.8شده سیستم مورد ارزیابی قرار دادند ]های خطیتغییر بین مدل

های مختلف کنترلی، اما کماکان با وجود توسعه و پیشرفت روش

به دلیل عملکرد مناسب خود در فرآیندهای مختلف، و  PIDهای کنندهکنترل

سازی و تنظیم سادهای که دارند )حتی بدون شناخت کامل از قابلیت پیاده

 کنترلی ترین الگوریتمهای مختلفی و به عنوان رایجیک سیستم(، تحت روش
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های آزمایشگاهی و صنعتی مثل کنترل پهپادها مورد استفاده در اکثر پروهه

 گیرد.قرار می

را برای کوادروتور ارائه داده و از  SISOحسین بلندی یک ساختار کنترل 

سنتی که با  PIDکننده سازی تحلیلی جهت تنظیم یک کنترلروش بهینه

ید، استفاده کرده سازی اغتشاشات طراحی گردهدف پایدارسازی و خنثی

 5IAEاست. عملکرد کنترل طراحی شده در حوزه زمان و به کمک تابع هدف 

کننده را نشان سازی کارکرد مناسب کنترلسنجیده شده و نتایج شبیه

سنتی و اصلاح شده را برای  PIDهای کننده[. احمد حسن کنترل9دهد ]می

وره و سه محوره زوایای رول، پیچ و یاو کوادروتور و به صورت یک مح

های پیشنهادی با هدف جبران کنندهسازی کرد. این کنترلسازی و پیادهشبیه

گیری طراحی شده برخی از منابع نامعینی، همچون تغییر و ناپایداری جهت

 [.10است ]

کننده حالت لغزشی به عنوان یکی از مهمترین از طرفی، مزایای کنترل

کننده به منظور ستفاده از این کنترلهای کنترل مقاوم سبب شده که اروش

مقابله با عدم قطعیت در مدل کوادرتور و نویز سنسورها رو به رشد باشد 

[. سومانتری و همکارانش با استفاده از یک سطح لغزش غیرخطی یک 11]

[. 12کننده مقاوم را برای موقعیت و سَمت کوادروتور طراحی کردند ]کنترل

عریف یک لایه مرزی در اطراف سطح لغزش سعی ها در مقاله دیگری با تآن

در کاهش انرهی مصرفی عملگرها داشتند و کارایی کنترل پیشنهادی خود را 

 [.13به صورت آزمایشگاهی مورد بررسی قرار دادند ]

در این مقاله با هدف پایدارسازی و کنترل زوایا و سَمت یک کوادروتور، 

اویلر تعیین شده و پارامترهای -نیوتنابتدا مدل دینامیکی با استفاده از روش 

موردنیاز در مدلسازی سیستم نظیر جرم، ممان اینرسی، ضریب تراست و 

های آزمایشگاهی و یک مدل فیزیکی واقعی ضریب گشتاور درگ توسط روش

شده و کنترل اصلاح PIDکننده گردد. در ادامه با طراحی کنترلمشخص می

ها در تعقیب سَمت کوادروتور ام از آنغیرخطی حالت لغزشی، عملکرد هر کد

و تحت شرایط عدم قطعیت در مدل و وجود نویز در سنسورها بررسی 

های طراحی شده بر روی یک نمونه واقعی کنندهشود. در نهایت، کنترلمی

 PIDهای کنندهسازی شده و نتایج آزمایشگاهی کنترلسه درجه آزادی پیاده

سازی دیگر و با نتایج حاصل از بخش شبیهشده و حالت لغزشی با یکاصلاح

 گردند.مقایسه می

 سینماتیک و دینامیک کوادروتور 2-

شش درجه آزادی هستند که کنترل موقعیت و سَمت  کوادورتورها یک وسیله

گیرد. ها انجام میها، از طریق کنترل سرعت چهار موتور الکتریکی آنآن

معادلات سینماتیکی و دینامیکی یک اصولا به منظور توصیف حرکت و تعیین 

وسیله پرنده، از دو دستگاه مختصات اینرسی و دستگاه مختصات بدنی 

، و 6شود. تصویر شماتیک یک کوادروتور با پیکربندی اسپایدراستفاده می

نشان  1( تعریف شده، در شکل B( و بدنی )Eهای مختصات اینرسی )دستگاه

 است.داده شده 

ای یک جسم در حال محاسبه بردار سرعت زاویه جا که امکاناز آن

گیری از هیچ بردار دیگری وجود ندارد، با استفاده از ماتریس دوران، با مشتق

های بردار سرعت توان مولفه( میz-y-xدوران زوایای اویلر )با ترتیب دوران 

حسب نرخ زوایای اویلر و در دستگاه مختصات بدنی ای کوادروتور را برزاویه

 [:14حاسبه نمود ]م
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Fig. 1 Quadrotor schematic, inertial  reference frame and body fixed reference frame 

 شماتیک کوادروتور، دستگاه مختصات اینرسی و دستگاه مختصات بدنی 1شكل 
 

[

𝜔̇𝑥
𝜔̇𝑦
𝜔̇𝑧

] = [

𝜙̈ − 𝜓̈S𝜃 − 𝜓̇𝜃̇C𝜃

𝜓̈𝑆𝜙𝐶𝜃 + 𝜙̇𝜓̇𝐶𝜙𝐶𝜃 − 𝜃̇𝜓̇𝑆𝜙𝑆𝜃 + 𝜃̈𝐶𝜙 − 𝜙̇𝜃̇𝑆𝜙

𝜓̈𝐶𝜙𝐶𝜃 − 𝜙̇𝜓̇𝑆𝜙𝐶𝜃 − 𝜃̇𝜓̇𝐶𝜙𝑆𝜃 − 𝜃̈𝑆𝜙 − 𝜙̇𝜃̇𝐶𝜙

] 

(1) 
ای های بردار سرعت زاویههای با زوایای کوچک، مولفهکه با فرض دورآن

 آن در دستگاه بدنی برابر با نرخ تغییرات زوایای اویلر است.

نیروها و اثرات آیرودینامیکی مختلفی همچون در هر مجموعه پیشرانش، 

، اثر فلپینگ 1نیروی تراست، نیروی هاب، گشتاور درگ، گشتاور رولینگ

و اثر زمین وجود دارد. نیروی تراست و گشتاور درگ ناشی از چرخش  2هاتیغه

شوند ترین نیروهای آیرودینامیکی روتورها شناخته میروتورها به عنوان اصلی

توانند به دستگاه مختصات بدنی قرار دارند و می zکه همواره در جهت محور 

 [:15ترتیب با روابط زیر تقریب زده شوند ]

(2) 𝑇 = 𝑏Ω2 
(3) 𝜏𝑑 = 𝑑Ω

2 
به ترتیب ضرایب نیروی تراست و گشتاور درگ هر  dو  bدر این روابط 

 هاست.سرعت چرخش آن Ωروتور؛ و 

 با در نظر گرفتن فرضیات زیر: 

 زوایای دوران رول و پیچ کوادروتور کوچک هستند. -

ساختار بدنه کوادروتور یک جسم صلب بوده و ماتریس اینرسی آن در  -

 .بدنی، به شکل قطری است دستگاه مختصات

ها از اثرات آیرودینامیکی نیروی هاب، گشتاور رولینگ، اثر فلپینگ ملخ -

نظر و اثر زمین و نیروی درگ ناشی از حرکت کوادروتور در هوا صرف

 .گرددمی

 شود.میهای روتورها صرف نظر از اثر هیروسکوپی ملخ -

 ابتی است.ضریب تراست و گشتاور درگ هر روتور مقدار ث -

 معادلات دینامیکی کوادروتور بشکل زیر بیان خواهد شد:

{
 
 

 
 𝑋̈ = (𝑆𝜙𝑆𝜓 + 𝐶𝜙𝑆𝜃𝐶𝜓)

𝑢1
𝑚
       

𝑌̈ = (−𝑆𝜙𝐶𝜓 + 𝐶𝜙𝑆𝜃𝑆𝜓)
𝑢1
𝑚
    

𝑍̈ = −𝑔 + 𝐶𝜙𝐶𝜃
𝑢1
𝑚
                      

 

 الف(4-)

{
 
 
 

 
 
 

              

𝜙̈ = 𝜃̇𝜓̇
(𝐼𝑦 − 𝐼𝑧)

𝐼𝑥
+
𝑢2
𝐼𝑥
             

𝜃̈ = 𝜙̇𝜓̇
(𝐼𝑧 − 𝐼𝑥)

𝐼𝑦
+
𝑢3
𝐼𝑦
             

𝜓̈ = 𝜙̇𝜃̇
(𝐼𝑥 − 𝐼𝑦)

𝐼𝑧
+
𝑢4
𝐼𝑧
            

 

 ب(4-)

                                                                                                                                  
1 Rolling moment 
2 Blade flapping 

𝑋در این روابط = [𝑥, y, z, 𝜙, 𝜃, 𝜓, 𝑥̇, ẏ, ż, 𝜙̇, 𝜃̇, 𝜓̇]
T

عنوان بردار به  

𝑢 حالت و = [𝑢1, 𝑢2, 𝑢3, 𝑢4]
T  عنوان بردار ورودی انتخاب شدند که برای به

 :نشان داده شده است "1شکل "یک فریم اسپایدر که در 

{
 
 

 
 𝑢1 = 𝑏(Ω1

2 + Ω2
2 +Ω3

2 + Ω4
2)                                      

𝑢2 = 𝑏(𝑙2(Ω2
2 − Ω4

2) + 𝑙1(Ω3
2 −Ω1

2))                       

𝑢3 = 𝑏(𝑙4(Ω2
2 +Ω4

2) − 𝑙3(Ω3
2 −Ω1

2))                        

𝑢4 = 𝑑(Ω3
2 +Ω4

2 − Ω1
2 − Ω2

2)                                     

 

(5) 

,𝑥]همچنین  𝑦, 𝑧]T  مختصات مرکز جرم کوادروتور نسبت به دستگاه

,𝜙]اینرسی،  𝜃, 𝜓]T های زوایای اویلر تعریف شده، مولفه𝑔  شتاب گرانش

ممان اینرسی آن در دستگاه بدنی و  z, Iy, IxIجرم کوادروتور و  mزمین، 

 باشد.نسبت به محورهای اصلی می

تواند کوادروتور نیز می( سرعت چرخش هر موتور 5با استفاده از رابطه )

 براساس رابطه زیر تعیین شود:

{
 
 
 
 

 
 
 
 Ω1

2 =
1

2(𝑙3 + 𝑙4)
(
𝑙4𝑢1
𝑏

−
𝑢3
𝑏
) −

1

2(𝑙1 + 𝑙2)
(
𝑢2
𝑏
+
𝑙2𝑢4
𝑑
)

Ω2
2 =

1

2(𝑙3 + 𝑙4)
(
𝑙3𝑢1
𝑏

+
𝑢3
𝑏
) +

1

2(𝑙1 + 𝑙2)
(
𝑢2
𝑏
−
𝑙1𝑢4
𝑑
)

Ω3
2 =

1

2(𝑙3 + 𝑙4)
(
𝑙4𝑢1
𝑏

−
𝑢3
𝑏
) +

1

2(𝑙1 + 𝑙2)
(
𝑢2
𝑏
+
𝑙2𝑢4
𝑑
)

Ω4
2 =

1

2(𝑙3 + 𝑙4)
(
𝑙3𝑢1
𝑏

+
𝑢3
𝑏
) +

1

2(𝑙1 + 𝑙2)
(
𝑢2
𝑏
+
𝑙1𝑢4
𝑑
)

 

)6( 

های افقی و عمودی مرکز تراست موتورها فاصله 4lتا  1lکه در این رابطه 

 اند.نیز نشان داده شده "1شکل "از مرکز جرم پرنده است که در 

 "2شکل "در صورتی که یک مدل سه درجه آزادی از کوادروتور همانند 

مرکز جرم خود، حول  در نظر گرفته شود که در آن پرنده به جای دوران حول

ب( 4-کند؛ معادله )مرکز دوران مقیدشده بر روی بستر آزمایشگاهی دوران می

به دلیل اثر گشتاور ناشی از نیروی وزن پرنده حول مرکز دوران بستر 

 آزمایشگاهی، به شکل زیر تغییر خواهد کرد:

{
 
 
 

 
 
 

              

𝜙̈ = 𝜃̇𝜓̇
(𝐼𝑦 − 𝐼𝑧)

𝐼𝑥
+
𝑢2
𝐼𝑥
+
𝑚𝑔𝑙

𝐼𝑥
𝑆𝜙𝐶𝜃 

𝜃̈ = 𝜙̇𝜓̇
(𝐼𝑧 − 𝐼𝑥)

𝐼𝑦
+
𝑢3
𝐼𝑦
+
𝑚𝑔𝑙

𝐼𝑦
 𝐶𝜙𝑆𝜃

𝜓̈ = 𝜙̇𝜃̇
(𝐼𝑥 − 𝐼𝑦)

𝐼𝑧
+
𝑢4
𝐼𝑧
                         

 

(7) 

که در این رابطه فرض بر آن است که مختصات مرکز دوران کوادروتور در 

 باشد. ( l-,0,0)دستگاه مختصات بدنی کواروتور برابر با 
 

 شناسایی پارامترهای سیستم 3-

 سازی سیستم، پارامترهایی همچون جرم، ممانمنظور مدلاین بخش، بهدر 
 

 

C.G 

l1 

l
2
 

l
3
 

l
4
 

x b 

y
b
 

Ω
1
 

Ω
2
 

Ω
3
 

Ω
4
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Fig. 2 Actual physical 3DOF sample of the quadrotor 

 نمونه فیزیکی واقعی سه درجه آزادی از کوادروتور 2شكل 

های اینرسی، ضریب تراست و ضریب گشتاور درگ کوادروتور با روش

 گردند.میگیری آزمایشگاهی اندازه

 گیری مقادیر ممان اینرسی حول محورهای اصلی دوراناندازه 1-3-

منظـور های متداول بهیک از روش 1روش آونگ پیچشی معلق دو سیم

(. این روش 3محاسـبه ممان اینرسی اجسام صلب در صنعت است )شکل 

قادر به محاسبه ممان اینرسی یک جسم صلب حول محور دوران خـود و در 

باشد. بدین ترتیب با نوسان می Lشده با طول مساوی های متصلراستای سیم

توان با استفاده از رابطه زیر ممان اینرسی کوادروتور را در نظر میجسم مورد

 [:16نمود ]دستگاه بدنی و حول سه محور اصلی آن محاسبه 

(8) 𝐼 =
𝑚𝑔𝜏2

4π2
𝑏1𝑏2
𝐿
   

 𝜏نظر؛ و فاصله دو سیم از مرکز جرم جسم مورد 2bو  1bدر این رابطه 

 دوره تناوب هر نوسان است.

نوسان و  20های انجام شده به ازای بدین ترتیب، نتایج حاصل از آزمایش

نشان داده  1حول هر سه محور اصلی کوادروتور در دستگاه بدنی در جدول 

گیری شده اندازه m=1304 gشده و همچنین جرم کوادروتور نمونه برابر با 

 است.
 

 گیری ضریب تراستاندازه 2-3-

 گیری ضریب تراست مجموعه پیشرانش، از یک مکانیزممنظور اندازه به
 

 
Fig. 3 Measuring moment of inertia by bifilar suspension method 

 گیری ممان اینرسی به کمک روش آونگ پیچشی معلق دو سیماندازه 3شكل 

                                                                                                                                  
1 Bifilar Suspension 

 کوادروتور حول محورهای اصلی و در دستگاه مختصات بدنی ممان اینرسی 1جدول 
Table 1 Princpal moment of inertia of the quadrotor body fixed 

reference frame 
 𝜏 (s) L (m) (m) 1b (m) 2b )2(kg.mm I محور

X 1.126 0.98 0.22 0.22 20328 
Y 1.513 1.00 0.14 0.16 16637 

Z 1.884 0.96 0.12 0.23 33117 

گردد. بر این اساس، نشان داده شده استفاده می "4شکل "الاکلنگی که در 

یکی از روتورها در انتهای یک سر از مکانیزم متصل شده و انتهای دیگر آن 

نیروی معادل با تراست تولیدی روتور را بر تواند با حرکت الاکلنگی خود، می

به یک ترازوی دیجیتالی وارد کند. در شرایط سکون، دو طرف مکانیزم در 

 مانند.حالت تعادل با یکدیگر باقی می

به ازای  ها، تراست ناشی از دوران یکی از ملخ"5شکل "بدین ترتیب در 

گیری ی اندازههای مختلف موتور که توسط سنسور دورسنج نوردور سرعت

شیب نمودار حاصل از ضریب  "5 شکل"شود. با توجه به مشاهده می شده،

 .2N.s 6-b = 9.8×10تراست هر مجموعه پیشرانش برابر است با 

 گیری ضریب گشتاور درگاندازه 3-3-

به طور کلی، در انتخاب موتورهای الکتریکی چند پارامتر نقش اصلی را ایفا 

( موتور است. این پارامتر TKین پارامترها ثابت گشتاور )کنند که یکی از امی

دهد مقدار گشتاور تولیدی یک موتور را برحسب جریان مصرفی آن نشان می

[17:] 

(9) 𝜏𝑚 = 𝐾T𝑖 
 ر از این پارامترهای مهم موتورهاعنوان یکی دیگ( نیز بهVKثابت ولتاه )

 

 

Fig. 4 Mechanism of measuring thrust coefficient rotor  
 گیری ضریب تراست روتوراندازهمکانیزم  4شكل 

 

Fig. 5 Graph thrust versus speed of motor  
 نمودار تراست در برابر سرعت موتور 5شكل 



  

 و همکاران معین دعاخوان شده و حالت لغزشی اصلاح PIDهای کنندهسازی آزمایشگاهی کنترلکنترل سَمت کوادروتور با پیاده

 

 222 10شماره  17، دوره 1396 دیمهندسی مکانیک مدرس، 
 

هاست دهنده رابطه بین دور موتور و ولتاه تغذیه آنشود که نشانشناخته می

[17:] 

(10) Ω = 𝐾V𝑉 
 𝜏𝑚جریان مصرفی موتور،  iولتاه ورودی موتور،  Vکه در این روابط 

 سرعت دورانی موتور است. Ωگشتاور الکتریکی تولیدی و 

ها توان ورودی پیچبا صرف نظر از توان هدررفته و سهم اندوکتانس سیم

 و خروجی هر موتور با یکدیگر برابر خواهند بود که در این صورت:

(11) 𝜏𝑚Ω = 𝑖𝑉 

 (:11( تا )9بدین ترتیب با استفاده از روابط )

(12) 𝐾T𝐾V = 1 

 با در نظر گرفتن دینامیک موتورها در حالت پایدار:

(13) 𝜏𝑚 + 𝜏𝐿 = 0 

گشتاور بار مکانیکی وارد بر موتور است که در  𝜏𝐿که در این رابطه 

 ها خواهد بود.ها این گشتاور همان گشتاور درگ ناشی از چرخش ملخپرنده

 که برابر dji 2213Aبا توجه به ثابت ولتاه موتورهای مورد بررسی 

800 rpm/v گیری جریان مصرفی هر موتور در دورهای توان با اندازهاست؛ می

 اور درگ را محاسبه نمود.مختلف، ضریب گشت

دهد که در اثر اتصال ملخ به موتورها به معمولا نتایج تجربی نشان می

درصد مقدار نامی کاهش پیدا  25ها تا عنوان یک بار خارجی، ثابت ولتاه آن

 کند. بنابراین در محاسبه گشتاور مصرفی موتورها از مقدارمی

=600 rpm/vVK گردد.استفاده می 

نشان داده شده که بر  "6شکل "آمده از این آزمایش در نتایج بدست 

 این اساس شیب این نمودار برابر با ضریب گشتاور درگ و مقدار
2N.m.s 7-= 2.07×10 d .خواهد بود 

 کننده سَمت کوادروتورطراحی کنترل 4-

 شدهاصلاح PIDطراحی کنترل  1-4-

های کنترلی است که در اکثر ترین الگوریتمیکی از رایج PIDکننده کنترل

گردد. سادگی طراحی و های فیدبک یا بازخورد از آن استفاده میحلقه

سازی، عملکرد مناسب در فرآیندهای مختلف و قابلیت تنظیم ساده این پیاده

پذیر است، سبب کننده که حتی بدون شناخت از مدل سیستم امکانکنترل

روزه بیش از هزاران ابزار مهندسی کنترل در سراسر جهان توسط شده تا ام

 هایی کنترل شوند.کنندهچنین کنترل

 کنندهآن است که این کنترل PIDهای کنندهمهمترین مشکل کنترل

 

 
Fig. 6 Graph drag torque versus speed of motor  

 نمودار گشتاور درگ در برابر سرعت موتور 6شكل 

های غیرخطی های خطی مناسب بوده و بنابراین سیستمسیستم فقط برای

سازی شوند که نقطه باید حول نقطه تعادل خود و یا یک نقطه کاری خطی

 ( برابر با زوایای رول و پیچ صفر خواهد بود.7تعادل مدل در رابطه )

دلیل عملیات معمولی به PIDهای کنندهطور کلی، ساختار کنترلبه

مشتقگیری از خروجی سیستم دارای مشکلاتی است. در شرایطی که یک 

ورودی پله به سیگنال مرجع سیستم اضافه گردد، خروجی مشتقگیر 

معمولی یک تکانه یا ضربه خواهد بود. این حرکت  PIDهای کنندهکنترل

طی دور کند که تواند باعث اشباع عملگرها شده و سیستم را از منطقه خمی

تنها از سیگنال مشتق خروجی استفاده  PIDبه همین دلیل اکثر ساختارهای 

که علاوه بر سیگنال  PIDکننده [. چنین ساختارهایی از کنترل18کنند ]می

گردند؛ به اساس سیگنال خروجی سیستم نیز طراحی میخطای کنترل، بر

 .[19اصلاح شده مرسوم هستند ] PIDهای کنندهکنترل

منظور کنترل زوایای  به "6شکل "با توجه به نکات ذکر شده، مطابق با 

به یک  Pکننده سَمت کوادروتور ابتدا خطای زاویه با استفاده از یک کنترل

نرخ چرخش مطلوب تبدیل شده و سپس خطای نرخ چرخش مطابق با یک 

لی گردد. این حلقه کنتر، به فرمان موتورها تبدیل میPIDکننده کنترل

 شده است.اصلاح PIDهای کنندهای از ساختارهای کنترلنمونه

زاویه سَمت، جهت تولید یک نرخ زاویه  Pکننده ، کنترل"6شکل "در 

رود که با انتخاب مقادیر بزرگ برای ضریب آن، نرخ مطلوب به کار می

نرخ زوایا،  Pکننده تر خواهد بود. مقدار ضریب کنترلچرخش پرنده نیز سریع

مهمترین نقش را در تنظیم صحیح حرکت پرنده دارد که با انتخاب مقادیر 

تر بوده تا بتوانند پرنده را به نرخ چرخش بزرگ آن، پاسخ موتورها نیز سریع

نرخ زوایا، به منظور جبران نیروهای خارجی  Iکننده مطلوب برساند. کنترل

لانی از نرخ مطلوب خارج کند در تواند پرنده را برای یک مدت زمان طوکه می

کننده با نظر گرفته شده که هر چه مقدار ضریب آن بیشتر باشد؛ کنترل

سرعت بیشتری سعی در حفظ نرخ مطلوب خواهد داشت که البته همین 

 Dکننده عامل، سبب افزایش فراجهش پاسخ سیستم نیز خواهد شد. کنترل

فته شده که انتخاب بالای نرخ زوایا، جهت تعدیل پاسخ پرنده در نظر گر

 تواند سبب ارتعاشات غیرعادی سیستم گردد.ضریب آن می

سازی و معادله خطی "7شکل "بدین ترتیب، با توجه به بلوک دیاگرام 

هورویتز، شرط پایداری -(، و با استفاده از معیار پایداری راث7شده رابطه )

 سیستم حلقه بسته عبارت است از:

(14) 𝐼 <
𝑘𝑝𝑘′𝑝𝑘′𝑑

𝑘′𝑖
+
𝑘′𝑝

2

𝑘′𝑖
+
𝑘′𝑝

𝑘𝑝
 

ممان اینرسی کوادروتور در دستگاه بدنی و حول  Iکه در این رابطه، 

 باشد.( میx,y,zمحورهای اصلی )

 

 طراحی کنترل حالت لغزشی 2-4-

 های کنترل مقاوموان یکی از روشعنتئوری کلاسیک کنترل حالت لغزشی به
 

 
Fig. 7 Modified PID control structure 

 شدهاصلاح PIDساختار کنترل  7شكل 
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ای مطرح گردید. این روش شامل یک فرآیند طراحی دو مرحله 1980از سال 

است که گام اول آن طراحی سطح لغزش مناسبی است که بتواند پایداری هر 

گیرد تضمین کند؛ و مرحله دوم مسیری از سیستم را که بر روی آن قرار می

کنندهی است که بتواند سیستم را به روی سطح لغزش طراحی کنترل

 [.20]اند نظر برسمورد

𝜎̈توان با تعریف ( می7در معادله ) = [𝜙̈, 𝜃̈, 𝜓̈]
T

، معادلات دینامیکی 

 سیستم را به شکل زیر نمایش داد:

(15) 𝜎̈ = 𝑣 ≜ 𝑓(𝑋) + 𝑔(𝑋)𝑢  
در صورتی که در مدل دینامیکی عواملی همچون اغتشاش و یا عدم 

شکل زیر توان به( را می15قطعیت در مدل در نظر گرفته شود، معادله )

 نمایش داد:

(16) 𝜎̈ = 𝑣 + 𝜌 
ها است. بردار خطای بردار اغتشاشات و عدم قطعیت 𝜌که در این رابطه، 

 شکل:سَمت زوایای کوادروتور به

(17) 𝑒 = 𝑋d − 𝑋 
 و بردار سطح لغزش برای هر درجه آزادی:

(18) 𝑠𝑖 = 𝑒̇𝑖 + 𝜆𝑖𝑒𝑖 ,  𝑖 = 1,2,3 
 ضریب ثابت و مثبتی است. 𝜆𝑖شوند که در این روابط، تعریف می

( همگی 7که معادلات دینامیکی هر زیرسیستم در رابطه )با توجه به آن

از مرتبه دو هستند؛ بدیهی است که اگر سیستم بر روی سطح لغزش تعریف 

( قرار گیرد، خطای تعقیب به سمت صفر میل خواهد کرد. 18شده در رابطه )

طراحی شود که بردار سطح لغزش به ای بنابراین، قانون کنترل باید به گونه

 سمت صفر میل کند.

 (:18با توجه به معادله سطح لغزش در )

(19) 𝑠̇𝑖 = 𝑒𝑖̈ + 𝜆𝑖𝑒̇𝑖 ,  𝑖 = 1,2,3 
 (:19( در رابطه )17( و )16و با جایگذاری مشتق دوم خطای تعقیب از )

(20) 𝑠̇𝑖 = 𝜎̈d𝑖 + 𝜆𝑖𝑒̇𝑖 − 𝑣𝑖 − 𝜌𝑖 

 صورت زیر تعریف شود:باید به v(؛ 20با هدف ارضای رابطه )

(21) 𝑣𝑖𝑒𝑞 ≜ 𝑢̂𝑖 = 𝑋̈d𝑖 + 𝜆𝑖𝑒̇𝑖 

و یک ترم شامل نرخ تناسبی و یک ترم تابع  𝑢̂𝑖که در نهایت با توجه به 

 شود:علامت، ورودی کنترلی مطابق زیر طراحی می

(22) 𝑣𝑖 = 𝑢̂𝑖 + 𝑘𝑖s𝑖 + 𝑝𝑖sign(s𝑖) 
 ضرایب ثابت و مثبتی هستند. ipو  ikکه 

های حالت لغزشی وجود پدیده چترینگ کنندهمهمترین مشکل کنترل

ترین شکل، با تعریف یک لایه مرزی در اطراف سطح لغزش است که در ساده

توان پدیده در ورودی کنترلی می signبه جای تابع  satو جاگزینی تابع 

 [:21,13]چترینگ را بهبود بخشید 

(23) 
sat(𝑠𝑖) {

sign(𝑠𝑖)       , |𝑠𝑖| ≥ 𝛽𝑖  
𝑠𝑖
𝛽𝑖
                , |𝑠𝑖| ≤ 𝛽𝑖

 

𝛽𝑖که در این رابطه  > بزرگتر  𝛽𝑖خواهد بود. هرچه مقدار ضریب  0

یابد؛ اما از طرفی این امر، سبب باشد، نوسان ورودی کنترلی بیشتر کاهش می

گردد که به همین دلیل باید یک مقدار کاهش قوام سیستم نیز کاهش می

 تعیین گردد. 𝛽𝑖مناسب نسبی برای 

هستند،  4uو  3u, 2u( که همان 7های کنترلی در معادله )ورودی

 :یر تعیین شوندتوانند براساس روابط زمی

(24) [𝑢2, 𝑢3, 𝑢4]
T = [𝐼𝑥𝑣𝜙, 𝐼𝑦𝑣𝜃 , 𝐼𝑧𝑣𝜓]

T
− [𝛿2, 𝛿3, 𝛿4]

T 

(25) 
[

𝛿2
𝛿3
𝛿4

] = [

𝜃̇𝜓̇(𝐼𝑦 − 𝐼𝑧) − 𝑚𝑔𝑙𝑆𝜙𝐶𝜃

𝜙̇𝜓̇(𝐼𝑧 − 𝐼𝑥) − 𝑚𝑔𝑙𝑆𝜙𝐶𝜃

𝜃̇𝜓̇(𝐼𝑥 − 𝐼𝑦)

] 

( دینامیک حلقه بسته سطح 20( در )22از طرفی با جایگذاری معادله )

 لغزش برابر است با:

(26) s𝑖̇ + 𝑘𝑖s𝑖 + 𝑝𝑖sign(s𝑖) = 0 
 شکل:و با انتخاب تابع لیاپانوف به

(27) 𝑉𝑖 = 0.5𝑠̇𝑖 
کننده طراحی شده را اثبات نمود. با فرض وجود توان پایداری کنترلمی

 و با شرط: 𝜇𝑖مقدار ثابت و مثبت 

(28) |𝜌𝑖| < 𝜇𝑖 ,     𝑝𝑖 > 𝜇𝑖 
 :معین خواهد بود(، همواره منفی 27مشتق تابع لیاپانوف در رابطه )

(29) 𝑉̇𝑖 = 𝑠𝑖(−𝑘𝑖𝑠𝑖 − 𝑝𝑖sign(𝑠𝑖) − 𝜌𝑖) 
که در این مقاله، کوادروتور به صورت یک سیستم سه درجه باتوجه به آن

شود؛ در صورتی آزادی در نظر گرفته شده و تنها کنترل سَمت آن بررسی می

سیستم در که کوادروتورها سیستمی با چهار ورودی کنترلی هستند؛ بنابراین 

های کنترلی پرنده به صورت دستی حالت فراعملگر بوده و باید یکی از ورودی

 تعیین شود.

سازی و بدین ترتیب، در ادامه و در نتایج مربوط به بخش شبیه

که میانگین تراست تمامی موتورهای  1uسازی آزمایشگاهی، ورودی پیاده

گردد و شود، مشخص میپرنده است با مقدار ثابتی که توسط کاربر تعیین می

( براساس قوانین کنترل پیشنهادی محاسبه 4uو  3u, 2uها )سایر ورودی

 خواهند شد.

از طرف دیگر، معمولا در کنترل پهپادها به خصوص در موارد 

زاویه یاو بوده و زاویه یاو مستقیما کنترل  رادیوکنترلی، هدف کنترل نرخ

شود. از این رو در نتایج مربوطه، زوایای رول و پیچ پرنده براساس هر یک نمی

کننده های پیشنهادی؛ و نرخ زاویه یاو تنها توسط یک کنترلکنندهاز کنترل

PID گردند.کننده میمعمولی کنترل 

 سازیشبیه 5-

خش طراحی کنترل سَمت کوادروتور، تحت در این بخش نتایج حاصل از ب

گردد. در سازی و بررسی میشرایط اغتشاش و وجود نویز درسنسورها شبیه

شده برای اصلاح PIDکننده سازی، مقادیر ضرایب کنترلطول روند شبیه

 زوایای رول و پیچ عبارتند از:
𝑘𝑝𝜙 = 𝑘𝑝𝜃 = 6.5 ,  𝑘′𝑝𝜙 = 𝑘′𝑝𝜃 = 1 
𝑘′𝑖𝜙 = 𝑘′𝑖𝜃 = 0.2 ,  𝑘′𝑑𝜙 = 𝑘′𝑑𝜃 = 0.005  

کننده حالت لغزشی برای زوایای رول و پیچ برابر با و پارامترهای کنترل

 اند:مقادیر زیر تعیین شده
𝜆 = [4.5,  4.5]T ,   𝛽 = [5,  5]T  
𝑘 = [25,  35]T  ,   𝑝 = [15,  20]T 

معمولی برای کنترل نرخ  PIDکننده که در هر دو الگوریتم از یک کنترل

 زاویه یاو استفاده شده که ضرایب آن برابر است با:
𝑘𝑝𝜓̇ = 6 ,  𝑘𝑖𝜓̇ = 0.4 ,  𝑘𝑑𝜓̇ = 0.01 

در  10-9ها با در نظر گرفتن نویز سفید با قدرت کنندهعملکرد کنترل

های سیسنوسی که به ترتیب برای سنسور هیروسکوپ؛ و در حضور اغتشاش

اند؛ فرض شده 0.04و  0.04، 0.04، 1های با دامنه 4uتا  1uهای ورودی

 گردد.بررسی می

 هایکننده، عملکرد کنترل"9و  8های شکل"بر این اساس، به ترتیب در 
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PID سازی نشان داده شده شده و حالت لغزشی به کمک نتایج شبیهاصلاح

 است.

کننده حالت لغزشی به دست آمده، عملکرد کنترلبا توجه به نتایج به

کننده مقاوم در تعقیب مسیر و تحت شرایط وجود نویز و عنوان یک کنترل

اصلاح شده است؛ هرچند  PIDتر از روش اغتشاش در سیستم، بسیار مناسب

 شده نیزاصلاح PIDکننده که خطای ناشی از تعقیب مسیر به ازای کنترل

 خطای نسبتا ناچیزی است.

های کنترلی و سرعت موتورهای پرنده، برای هر همچنین نمودار ورودی

نشان داده شده که  "13تا  10های شکل"کننده طراحی شده در دو کنترل

بدین منظور، همانگونه که پیش از این نیز ذکر شد؛ بدلیل بررسی کنترل 

زادی، یکی از ورودی سَمت کوادروتور به صورت یک سیستم سه درجه آ

کنترلی سیستم باید توسط کاربر تعیین گردد که بر همین اساس در طول 

)مجموع تراست تولیدی تمامی  1uها، کنندهسازی کنترلفرآیند شبیه

 شود.نیوتنی در نظر گرفته می 11.76موتورها( به عنوان یک مقدار ثابت 

کننده از نظر ترلهای هر دو کنبا توجه به نتایج بدست آمده، ورودی

حداکثر توان مصرفی ساختار مشابهی دارند، اگرچه ورودی سیستم در 

 کننده حالت لغزشی تا حدی با مشکل چترینگ یا نوسان مواجه است.کنترل

 

 
Fig. 8 Simulation of quadrotor attitude tracking with modified PID 

control 
 شدهاصلاح PIDسازی تعقیب سَمت کوادروتور با کنترل شبیه 8شكل 

 

Fig. 9 Simulation of quadrotor attitude tracking with sliding mode 
control 

 تعقیب سَمت کوادروتور با کنترل حالت لغزشیسازی شبیه 9شكل 

 

Fig. 10 Inputs control of quadrotor with modified PID control 

simulationally 
 شده اصلاح PIDهای کنترلی کوادروتور با کنترل ورودیسازی نتایج شبیه 10شكل 

 

Fig. 11 Speed of each rotor of quadrotor with modified PID control 
simulationally 

 سازیشده به صورت شبیهاصلاح PIDسرعت هر روتور کوادروتور با کنترل  11شكل 

 

Fig. 12 Inputs control of quadrotor with sliding mode control 

simulationally 
 های کنترلی کوادروتور با کنترل حالت لغزشیورودیسازی نتایج شبیه 12شكل 
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Fig. 13 Speed of each rotor of quadrotor with sliding mode control 

simulationally 
 سازیسرعت هر روتور کوادروتور با کنترل حالت لغزشی به صورت شببه 13شكل 

 سازی آزمایشگاهیپیاده 6-

های قبل، بر روی یک های طراحی شده در بخشکنندهدر این قسمت کنترل

سازی شده و نتایج بدست آمده مدل فیزیکی سه درجه آزادی واقعی پیاده

کننده گیرند. بدین منظور، مقادیر ضرایب کنترلمورد تحلیل و بررسی قرار می

PID ردند:گشده برای زوایای رول و پیچ به شکل زیر تنظیم میاصلاح 
𝑘𝑝𝜙 = 𝑘𝑝𝜃 = 6.5 ,  𝑘′𝑝𝜙 = 𝑘′𝑝𝜃 = 0.6 
𝑘′𝑖𝜙 = 𝑘′𝑖𝜃 = 0.2 ,  𝑘′𝑑𝜙 = 𝑘′𝑑𝜃 = 0.005  

کننده حالت لغزشی برای زوایای رول و پیچ همچنین پارامترهای کنترل

 اند:برابر با مقادیر زیر انتخاب شده
𝜆 = [4.5,  4.5]T ,   𝛽 = [3.5,  3.5]T  
𝑘 = [30,  41]T  ,   𝑝 = [10,  14]T 

کننده سازی، در هر دو الگوریتم از یک کنترلکه به مانند بخش شبیه

PID  معمولی برای کنترل نرخ زاویه یاو استفاده شده که ضرایب آن برابر با

 اند:مقادیر زیر تعیین شده
𝑘𝑝𝜓̇ = 6 ,  𝑘𝑖𝜓̇ = 0.4 ,  𝑘𝑑𝜓̇ = 0.01 

های موجود در بخش سازیبر این اساس؛ با درنظر گرفتن خطاها و ساده

توانند به عنوان یک نامعینی یا عدم قطعیت ها میمدلسازی که هر کدام از آن

 PIDهای کنندهدر مدل در نظر گرفته شوند، عملکرد هر کدام از کنترل

های شکل"شده و حالت لغزشی در تعقیب زوایای سَمت کوادروتور در اصلاح

 نشان داده شده است. "15و   14

اند که کننده به نحوی تعیین شدهدر این بخش، ضرایب هر دو کنترل

سیستم بهترین عملکرد را از خود نشان دهد. بدین منظور در ابتدا از ضرایب 

سازی استفاده شد و سپس با تغییرات مداوم مورد استفاده در بخش شبیه

بی شده که کمترین خطای تعقیب مسیر به وجود ها، سعی در انتخاب ضرایآن

های کنترلی و سرعت موتورهای های مورد نظر، نمودار ورودیآید. در آزمایش

شده و حالت لغزشی، در اصلاح PIDکننده پرنده برای هر دو کنترل

نمایش داده شده است. در نتایج آزمایشگاهی، ورودی  "19تا  16های شکل"

1u  به صورت آنلاین یا برخط، توسط کاربر و به کمک رادیوکنترل قابل تنظیم

باشد که مقدار آن، به صورت درصدی از حداکثر میانگین تراست همه می

 نشان داده شده است. "18و  16های شکل"موتورها تعیین و در 

سازی با توجه به نتایج بدست آمده از بخش آزمایشگاهی، و پیاده

ها بر روی یک مدل سه درجه آزادی واقعی از کوادروتور، نتایج کنندهکنترل

گذاری قرار گرفته است. نتایج ها مورد صحهکنندهسازی کنترلبخش شبیه

سازی گواه آن است که دست آمده در این بخش به مانند بخش شبیهبه

کننده غیرخطی و مقاوم کننده حالت لغزشی به عنوان یک کنترلکنترل

ای تعریف شده را دارد؛ اگرچه مشکل این قیب کامل مسیر زاویهقابلیت تع

روش نوسان و چترینگ ورودی کنترلی است. از طرفی با وجود آنکه توانایی 

باشد، اما نیز در تعقیب سَمت کوادروتور قابل قبول می PIDکننده کنترل

 خطای این روش نسبت به روش حالت لغزشی قابل ملاحظه است.

 گیرینتیجه 7-

سازی دینامیکی در این مقاله با هدف کنترل سَمت کوادروتور، پس از مدل

شده و حالت لغزشی طراحی اصلاح PIDهای کنندهاین پرنده، کنترل

 گردند. بدین منظور ابتدا پارامترهای فیزیکی موردنیاز یک مدل فیزیکیمی

 نتایجها در کنندهواقعی از کوادروتور شناسایی شده، و عملکرد کنترل

 

 
Fig. 14 Experiment and implementing modified PID controller for 

quadrotor attitude tracking  
شده به منظور تعقیب سَمت اصلاح PIDکننده سازی کنترلآزمایش و پیاده 14شكل 

 کوادروتور

 

Fig. 15 Experiment and implementing sliding mode controller for 

quadrotor attitude tracking  
کننده حالت لغزشی به منظور تعقیب سَمت سازی کنترلآزمایش و پیاده 15شكل 

 کوادروتور
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Fig. 16 Inputs control of quadrotor with modified PID control 

experimentally 
شده به صورت اصلاح PIDهای کنترلی کوادروتور با کنترل ورودی 16شكل 

 آزمایشگاهی

 

Fig. 17 Speed of each rotor of quadrotor with modified PID control 
experimentally 

 شده به صورت آزمایشگاهیاصلاح PIDسرعت هر روتور کوادروتور با کنترل  17شكل 

 گیرد.مورد ارزیابی قرار میسازی و آزمایشگاهی شبیه

های بالایی که ، به دلیل سادگی و قابلیتPIDهای کنندهاگرچه کنترل

های مورد استفاده در کنندهدارند بیشترین توجه را در میان تمامی کنترل

کننده در تعقیب اند؛ اما عدم توانایی این کنترلصنعت به خود جلب کرده

ها کنندهترین مشکل این کنترلکامل مسیر یک سیستم غیرخطی، مهم

 باشد.می

ترین شدههای حالت لغزشی به عنوان شناختهکنندهاستفاده از کنترل

های غیرخطی، این مزیت را برای یک سیستم کنندهروش در میان کنترل

کند تا علاوه بر تعقیب کامل مسیر طراحی شده، قابلیت دینامیکی ایجاد می

های موجود در مدل و یا اغتشاشات خارجی یتسازی عدم قطعجبران و خنثی

 را داشته باشد.

ها بر روی یک نمونه واقعی یک کنندهدر نهایت، هر کدام از کنترل

کوادروتور که بر روی یک بستر آزمایشگاهی سه درجه آزادی متصل شده 

 سازیتایج بدست آمده از بخش شبیهسازی شده و ناست، پیاده
 

 
Fig. 18 Inputs control of quadrotor with sliding mode control 

experimentally  
 های کنترلی کوادروتور با کنترل حالت لغزشی به صورت آزمایشگاهیورودی 18شكل 

 

Fig. 19 Speed of each rotor of quadrotor with sliding mode control 

experimentally 
 کوادروتور با کنترل حالت لغزشی به صورت آزمایشگاهیسرعت هر روتور  19شكل 

گیرند. گذاری قرار میها توسط نتایج آزمایشگاهی مورد صحهکنندهکنترل

سازی، و چه در بخش آزمایشگاهی، دست آمده چه در بخش شبیهنتایج به

دهنده برتری روش حالت لغزشی در تعقیب کامل مسیر و جبران عدم نشان

 است. PIDهای مدل، نسبت به روش قطعیت
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