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TÓM TẮT 

Bài báo trình bày phương pháp thiết kế bộ điều khiển phi tuyến cho máy bay không người lái. 

Phương pháp này sử dụng mô hình phi tuyến của UAV quadrotor và cấu trúc điều khiển hai vòng 

xếp tầng. Vòng điều khiển tốc độ được sử dụng để điều chỉnh tốc độ của các động cơ, vòng điều 

khiển góc được sử dụng để điều chỉnh góc quay của UAV. Bằng cách sử dụng lý thuyết về hệ thống 

điều khiển theo tầng chứng minh tính ổn định của hệ thống, sử dụng môi trường matlab simulink 

mô phỏng quỹ đạo bay cho UAV. Các kết quả cho thấy, hệ thống điều khiển có thể điều khiển UAV 

từ khi cất cánh, bay với các quỹ đạo khác nhau đến khi hạ cánh một cách ổn định. 

Từ khóa: UAV; Quadrotor; PID; Mô hình hóa. 

1. MỞ ĐẦU 

Máy bay không người lái (UAV) đã trở thành một phần không thể thiếu trong nhiều lĩnh vực, 

bao gồm cả quân sự và dân sự. Những ưu điểm chính bao gồm chi phí thấp, kích thước nhỏ, khả 

năng cất hạ cánh thẳng đứng và khả năng bay thấp hoặc lơ lửng. Việc thiết kế chế độ lái tự động 

cho UAV đối mặt với nhiều thách thức từ lý thuyết đến kỹ thuật. Điều này do tính phức tạp của 

mô hình động học với tính phi tuyến cao, sự kết nối giữa các đầu vào điều khiển và các trạng thái 

ngõ ra ở dạng phương trình vi phân bậc cao. Các nghiên cứu về UAV thường tập trung vào việc 

xây dựng các mô hình toán học và điều khiển để đạt được độ ổn định cơ bản [1]. Các phương pháp 

thông thường để điều khiển chuyến bay tự động thường dựa trên việc thiết kế các bộ điều khiển 

tuyến tính. Các phương pháp này bao gồm bộ điều khiển Đạo hàm tích phân theo tỷ lệ (PID) đơn 

đầu vào (SISO) [2], bộ điều khiển bậc hai tuyến tính (LQR) đầu vào nhiều đầu ra (MIMO) [3] và 

các bộ điều khiển thông minh [4]. Để khắc phục một số hạn chế của các phương pháp tiếp cận 

tuyến tính trước đây, nhiều bộ điều khiển phi tuyến đã được phát triển. Trong số này có bộ điều 

khiển tuyến tính hóa phản hồi [5]. Nhiều nhà nghiên cứu cũng đã phát triển các hệ thống điều khiển 

phi tuyến cho các phương tiện quadrotor mini. Một hệ thống như vậy dựa trên khung máy bay bốn 

cánh đã thể hiện khả năng bay lơ lửng thành công bằng cách sử dụng các bộ điều khiển phi tuyến 

dựa trên độ bão hòa lồng nhau [6]. Cho đến hiện tại xu hướng cải tiến các hệ thống sử dụng PID 

vẫn liên tục phát triển [7]. 

Mục tiêu trong nghiên cứu là thiết kế một bộ điều khiển phi tuyến có các đặc điểm sau: Dựa 

trên mô hình toán học của UAV và xét đến tính phi tuyến của hệ thống trong sự liên kết giữa các 

biến điều khiển và trạng thái. Thiết kế bộ điều khiển có thể xử lý các chế độ bay khác nhau như lơ 

lửng, bay về phía trước, bay ngang, bám quỹ đạo, cất và hạ cánh. Đảm bảo sự ổn định của toàn bộ 

hệ thống vòng kín. 

2. NỘI DUNG CẦN GIẢI QUYẾT 

2.1. Mô hình động học 

Mô hình [8] được sử dụng trong thiết kế điều khiển UAV bao gồm các phương trình sau: 
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Trong đó, m là khối lượng UAV (kg), g là gia tốc trọng trường (m/s2) , U1 là tổng lực của các 

motor (N), U2, U3, U4 là moment góc Roll ( )  , Pitch ( ) , Yaw ( ) . Ix, Iy, Iz (kg/m2) là moment 

quán tính theo trục x, y, z. q, p, r (rad/s) là vận tốc góc theo trục x, y, z. Ω (rad/s) là tổng vận tốc 

góc của rôto. jtp (nms2) là moment quán tính trục z của rôto. 

2.2. Thiết kế bộ điều khiển 

Mục tiêu là thiết kế bộ điều khiển ổn định. Để đạt được mục tiêu này chúng tôi đã tách mô hình 

máy bay thành hai hệ con được kết nối bằng cách xây dựng hai vòng điều khiển UAV. Vòng lặp 

bên trong thực hiện theo dõi tư thế và tạo ra các lực xoắn cần thiết. Vòng ngoài được sử dụng để 

tạo lực đẩy và các góc tham chiếu cần thiết để bám theo quỹ đạo được chỉ định.  

Để biến đổi hệ thống (1) thành hệ thống hai tầng. Đầu tiên xác định một véc tơ điều khiển 
3 như sau: 
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Trong đó, ( ) 3 3. :f  → là một hàm khả nghịch liên tục. là véc tơ điều khiển tương ứng với 

véc tơ lực mong muốn. u là tổng lực đẩy do 4 cánh quạt tạo ra, hướng của nó được xác định bởi tư 

thế UAV và được ký hiệu bởi ( ), ,   . , ,d d d   trong (2) là góc roll, pitch và góc yaw mong 

muốn.   là véc tơ moment xoắn mới. Các thành phần lực theo (2) được viết lại: 
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Trong đó, ( , , )x y z   là các thành phần véc tơ lực dọc theo trục x, y, z cần thiết để theo quỹ 

đạo tham chiếu. Các đầu vào điều khiển mong muốn được tính toán bởi bộ điều khiển vòng ngoài. 

Sau đó được sử dụng để tính độ lớn véc tơ lực mong muốn và tư thế mong muốn

( ) 1, , ( , , )d d x y zu f    −= khi đó: 
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Vì các góc mong muốn ( ), ,d d d   là đầu ra định hướng của hệ thống bên ngoài, các góc này 

không được điều khiển hoặc cung cấp lệnh điều khiển ngay. Chúng được coi là quỹ đạo tham chiếu 

cho bộ điều khiển bên trong. Do đó, sai số được xác định như sau ( ) 6T

e e e = −  với de  = −

và de  = − .  

Thay thế ( ), ,   trong (1) bởi ( ), ,d d de e e    + + + và triển khai các hàm lượng giác: 
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Động lực học tịnh tiến của UAV (1) kết hợp (5) có thể được viết dưới dạng sau: 
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(6) 

Các thành phần của véc tơ ( ) 3, , , , ,d d dh e e e      bao gồm phép nhân và tổng của các hàm 

sin(.) và cos(.). Từ phương trình (1) và (6) có thể viết lại. 
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Nên (7) có thể viết lại 
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Trong đó, ( ) 6,
T

d dv v  = − −  sai số vị trí và vận tốc,   là véc tơ vị trí,  là véc tơ vận 

tốc,  là véc tơ moment xoắn,  là véc tơ chỉ hướng, các ma trận 6 6 6 3,x x  được xác định 
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(9) 

Bộ điều khiển UAV được xây dựng mới dưới dạng điều khiển hai hệ thống con tuyến tính được 

ghép nối bởi một số hạng phi tuyến ( ), ,d nu e [9]. Trong thiết kế phản hồi trạng thái mô hình 
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được sử dụng ở đây được điều khiển độc lập ( ) ( )( ), , ,d de     =  = . Trong trường hợp này 

số hạng phi tuyến ( ), ,d nu e hoạt động như một nhiễu trên hệ con “X” mà hệ thống này phải 

được hướng về 0. Trong trường hợp này véc tơ sai số “e” trong hệ phương trình (8) được coi là 

đầu vào bổ sung cho hệ con “X”. Các luật điều khiển ( ), d  , ( ), de  được tổng hợp sao cho các 

sai số theo dõi “X” và “e” sẽ hội tụ tiệm cận về 0. Để tổng hợp các luật điều khiển ( ), d  =  ,

( ), de  = ta sẽ sử dụng theo [10]. 

Các đầu vào điều khiển ( ), , ,u      được tính toán bằng cách sử dụng (4) là phi tuyến và xem 

xét tính phi tuyến của hệ thống khi liên kết giữa các biến trạng thái. 
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(10) 

Bộ điều khiển tư thế phi tuyến trong (10) hoạt động như một bộ điều khiển tuyến tính ở điều 

kiện bay lơ lửng khi các góc nghiêng nhỏ. Các góc tham chiếu ( ) ( ) ( )( ), ,d d dt t t    được xử lý 

bằng bộ lọc kỹ thuật số bậc hai để giảm nhiễu. 

 

Hình 1. Cấu trúc của bộ điều khiển dựa trên vòng lặp bên trong - bên ngoài. 

3. KẾT QUẢ VÀ THẢO LUẬN 

3.1. Tự động cất cánh, bay quỹ đạo chữ nhật 

 

Hình 2. Quỹ đạo vị trí UAV trong quá trình bám quỹ đạo chữ nhật. 
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Bộ điều khiển phi tuyến tính cho bởi (10) được sử dụng trong thử nghiệm chuyến bay đạt được 

khả năng cất cánh tự động và bay lơ lửng. Các kết quả thử nghiệm, như trong hình 2 cho thấy khả 

năng tự động cất cánh bám chính xác lệnh tham chiếu độ cao, giúp kiểm soát độ cao hiệu quả. 

 

Hình 3. Vận tốc tịnh tiến của UAV trong quá trình bám quỹ đạo chữ nhật. 

 

Hình 4. Trạng thái của UAV trong quá trình bám quỹ đạo hình chữ nhật. 

Hình 3, 4 kết quả thử nghiệm từ chuyến bay đạt được khả năng cất cánh, bay bám quỹ đạo và 

hạ cánh tự động. Các quỹ đạo tham chiếu tư thế được bám chính xác với sai số dưới 0,50. UAV 

cũng đạt được một chuyến bay lơ lửng ổn định. Chuyển động ngang cũng được điều khiển chính 

xác trong quá trình cất cánh và hạ cánh với sai số nhỏ hơn 0.1 m. 

3.2. Bám quỹ đạo xoắn ốc 

Trong thử nghiệm quỹ đạo xoắn ốc đã được thực hiện để chứng minh hiệu quả bám của bộ điều 

khiển phi tuyến. Quỹ đạo tham chiếu được tạo ra bằng cách sử dụng mô hình động học của đường 

xoắn ốc Archimede đã sửa đổi để thu được đường xoắn ốc có khoảng cách phân tách không đổi 

giữa các lần quay liên tiếp nhưng cũng có tốc độ tiếp tuyến không đổi (3 m/s). 

Kết quả từ chuyến bay thử nghiệm trong đó UAV tự động thực hiện bám quỹ đạo xoắn ốc được 

thể hiện trong hình 5, 6 và 7. Có thể thấy rằng, UAV đã bám thành công các quỹ đạo tham chiếu 

bao gồm cả quỹ đạo độ cao để tự động cất cánh và giữ độ cao.  
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Hình 5. Quỹ đạo vị trí UAV trong quá trình bám quỹ đạo xoắn ốc. 

 

Hình 6. Vận tốc tịnh tiến của UAV trong quá trình bám quỹ đạo xoắn ốc. 

 

Hình 7. Trạng thái của UAV trong quá trình bám quỹ đạo xoắn ốc. 

Các kết quả kiểm soát góc nghiêng được hiển thị trong hình 7 cho thấy, bộ điều khiển vòng 

trong được đề xuất cho kết quả bám quỹ đạo xoắn ốc rất tốt sai số giữa tín hiệu ngõ ra và tín hiệu 

đặt rất nhỏ ngay cả trong mô hình chuyển động với quỹ đạo phức tạp. 
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4. KẾT LUẬN 

Nghiên cứu này tiếp cận và giải quyết một số vấn đề chính liên quan đến UAV tự hành. Bài 

báo đề xuất hệ thống điều khiển chuyến bay phi tuyến để đảm bảo tính ổn định của hệ thống. Kết 

quả cho thấy, hệ thống có khả năng điều hướng và bám quỹ đạo hiệu quả với máy bay bốn cánh 

quạt. Các thử nghiệm cũng chỉ ra rằng, hệ thống điều khiển phi tuyến tính hỗ trợ quadrotor theo 

dõi quỹ đạo tham chiếu một cách chính xác, kể cả trong điều kiện tốc độ cao, góc lớn và các chuyển 

động phức tạp. Điều này đánh dấu bước tiến quan trọng trong việc phát triển UAV hoàn toàn tự 

động và khả năng ứng dụng trong thực tế. 

Hướng phát triển tiếp theo có thể cải thiện hệ thống điều khiển đáp ứng các chuyển động bay ở 

tốc độ cao hơn cũng như linh hoạt hơn. Kết hợp các camera điều khiển tối ưu theo quỹ đạo lập sẵn. 
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ABSTRACT 

Design of stable flight of nonlinear controller for quadrotor form UAV 

This article presents a method for designing a nonlinear controller for unmanned aircraft. 

This method uses a nonlinear model of a quadrotor UAV and a cascading two-loop control 

structure. The speed control loop is used to adjust the speed of the motors, the angle control 

loop is used to adjust the rotation angle of the UAV. By using the theory of cascade control 

system, the stability of the system has been proved. Using simulink matlab environment to 

simulate flight trajectory for UAV. The results show that the control system can control the 

UAV from takeoff, flying with different trajectories until landing in a stable way. 

Keywords: UAV; Quadrotor; PID; Modeling. 


