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基于犃犚犕的四旋翼姿态控制器设计

吴承建，沈　捷，陈乾坤
（南京工业大学 电气工程与控制科学学院，南京　２１１８１６）

摘要：四旋翼姿态控制器采用集成了加速度计和陀螺仪的惯性测量单元，实时采集姿态数据，传输给Ｃｏｒｔｅｘ－Ｍ４内核的处理芯片，

利用四元数姿态解算方法，对加速度和角速度数据融合解算处理；采用位置式ＰＩＤ控制算法，控制４个无刷电机的转速，实现控制四旋

翼飞行器的飞行姿态；建立万向云台调试系统，通过实践调试验证该控制器能实现控制四旋翼姿态的稳定性；稳定飞行时，姿态角的平

均振荡范围为５°。

关键词：惯性测量单元 ；ＰＩＤ；四元数；数据融合；姿态角；万向云台调试
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０　引言

近年来，随着芯片、材料等技术的进步，加快了旋翼飞行

器发展速度，在诸如地震灾情探查、电影电视节目录制等方面

发挥着重要的作用。四旋翼飞行器有着相对于传统直升机特有

的优势，包括便捷性、易操作和灵活性等。考虑到四旋翼飞行

器是具有６个输入量、４个输出量的非线性欠驱动系统
［１］，这

使得飞行控制器的设计相对比较困难。本文以四旋翼飞行器的

姿态稳定控制为目标，设计了主控制器硬件，在姿态角与加速

度数据的解算中运用了卡尔曼滤波器，搭建了基于方向节的四

旋翼实物调试系统。通过不断调整给定参数，重复试验，直至

四旋翼能够保持姿态稳定。

１　控制器硬件系统

本文设计的四旋翼控制器采用３２位 ＡＲＭ 微控制器，运

行最高时钟频率为１６８ＭＨｚ，主要处理多传感器实时采集到

的飞行器姿态数据。惯性测量单元集成了陀螺仪和加速度计，

利用ＩＩＣ串行总线采集并输出数据到主控芯片，数据经过处理

后输出４路ＰＷＭ波控制电机。四旋翼飞行器系统结构图如图

１所示。

１１　微控制器芯片

飞行控制器中的核心控制芯片采用ＳＴ意法半导体公司基

于Ｃｏｒｔｅｘ－Ｍ４内核架构开发的ＳＴＭ３２Ｆ４０７ＶＧＴ６，该芯片具

图１　四旋翼控制器结构图

有通信接口资源丰富、功耗较低、成本低和外设功能较全等特

点，并且支持ＦＰＵ浮点运算，提高了数据运算精度
［４］。芯片

将惯性测量单元采集到的加速度与角速度数据解算成姿态角，

经过增量式ＰＩＤ控制算法处理，产生相应占空比的ＰＷＭ 波。

惯性测量单元从采集到传输给主控制芯片耗时约３ｍｓ，因此

对微控制器响应速度有一定的要求。从ＳＴＭ３２Ｆ４０７ＶＧＴ６的

特点来看，丰富的接口资源能够充分的满足上位机、串口、传

感器等对接口的要求。

１２　惯性测量单元

飞行控制器的惯性测量单元实时测量四旋翼飞行器的姿态

数据［２］，本控制器中采用的型号为 ＭＰＵ６０５０，该单元内部集

成了一个三轴 ＭＥＭＳ加速度计和一个三轴 ＭＥＭＳ陀螺仪，通

过ＩＩＣ接口与主控芯片连接。由于数据打包传输，微控制芯片

在接收到数据后必须先进行离散化处理，分化为对应的 犡、

犢、犣轴数据。ＭＰＵ６０５０对陀螺仪和加速度计分别使用了３个

１６位的ＡＤＣ，将测量的模拟量转换为可输出的数字量；为了
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精确跟踪快速和慢速的运动，规定传感器的测量范围可控。初

始时刻预设四旋翼飞行器的地面参考坐标系与惯性测量单元的

坐标系重合，设滚转、俯仰和偏航姿态角［３］为 （α，β，θ）。

陀螺仪测量３个轴上的角速度，通过利用四元数算法将角

速度解算为姿态角度。

１３　无线通信

四旋翼控制器除了与遥控器通信，在调试过程中需要与上

位机通信，在设计过程中综合考虑成本、效率、传输距离等因

素，选择ＮＲＦ２４Ｌ０１作为无线通信模块。该模块集成了晶振、

数字接口、收发器等功能。在计算机端与飞行控制器各连接

ＮＲＦ２４Ｌ０１模块，上位机既可以向四旋翼飞行器发送指令，也

可以将四旋翼飞行器的飞行参数上传至上位机，实时监测飞行

姿态。飞行器需要传输给上位机的参数包括ＰＩＤ参数、加速

度与角速度和姿态角等。

２　控制器软件

２１　四元数算法

四元数是一个四维的复合数，它描述了刚体的定点转动的

过程，包含一个旋转轴和一个旋转角度信息。四旋翼的位姿有

四元数和欧拉角两种表示方式，本文利用四元数算法，并结合

欧拉角坐标转换矩阵，通过对角速度进行四元数解算，得到机

体旋转各个轴上欧拉角分量。

四元数［４］可表示为：

犙


＝ｃｏｓφ
２
＋狌



ｓｉｎφ
２
＝狇０＋狇１犻



＋狇２犼


＋狇３犽


（１）

　　其中：狌


为旋转轴的单位向量，φ为旋转的角度。

取地面参考坐标系为犖 系，机体坐标系为犅系，初始时

两个坐标系重合。四旋翼一次运动过程可等效为刚体定点旋转

过程，如图２所示。四旋翼初始位置如犃点所示，转动角度

后位置如犃′所示。

图２　机体旋转示意图

图中，向量狉

犖 和狉


犅 的变换关系可采用四元数乘法［５］表示：

０

狉
［ ］犖 ＝犙





０

狉
［ ］犅 犙



（２）

　　四元数犙对任意一个向量的作用就是绕着旋转轴旋转角

度。式 （２）可写为：

０

狉
［ ］犖 ＝

× ０ ０ ０

× 狇
２
０＋狇

２
０－狇

２
０－狇

２
０ ２（狇１狇２－狇０狇３） ２（狇０狇２＋狇１狇３）

× ２（狇０狇３＋狇１狇２） 狇
２
０－狇

２
０＋狇

２
０－狇

２
０ ２（狇２狇３－狇０狇１）

× ２（狇１狇３－狇０狇２） ２（狇０狇１－狇２狇３） 狇
２
０－狇

２
０－狇

２
０＋狇

熿

燀

燄

燅
２
０

０

狉
［ ］犅 （３）

　　可由上式得犖 系与犅 系的坐标转换矩阵犇 为：

犇＝

狇
２
０＋狇

２
０－狇

２
０－狇

２
０ ２（狇１狇２－狇０狇３） ２（狇０狇２＋狇１狇３）

２（狇０狇３＋狇１狇２） 狇
２
０－狇

２
０＋狇

２
０－狇

２
０ ２（狇２狇３－狇０狇１）

２（狇１狇３－狇０狇２） ２（狇０狇１－狇２狇３） 狇
２
０－狇

２
０－狇

２
０＋狇

熿

燀

燄

燅
２
０

（４）

　　若欧拉角α、β、θ表示四旋翼姿态角度，可得两坐标系间的

欧拉旋转矩阵［５］为：

犆犖犅 ＝

ｃｏｓθｃｏｓβ －ｓｉｎθｃｏｓα＋ｃｏｓθｓｉｎβｓｉｎα ｓｉｎθｓｉｎα＋ｃｏｓθｓｉｎβｃｏｓα

ｓｉｎθｃｏｓβ ｃｏｓθｃｏｓα＋ｓｉｎθｓｉｎβｓｉｎα －ｃｏｓθｓｉｎα＋ｓｉｎθｓｉｎβｃｏｓα

－ｓｉｎβ ｃｏｓβｓｉｎα ｃｏｓβｃｏｓ

熿

燀

燄

燅α

（５）

　　由于欧拉角转换矩阵等效于四元数转换矩阵，将两个转换

矩阵做等式，求解等式，可得旋转的欧拉角为：

熿

燀

燄

燅

α

β

θ

＝

ａｒｃｔａｎ
２（狇０狇１＋狇２狇３）

１－２（狇
２
１＋狇

２
２）

ａｒｃｓｉｎ（－２狇１狇３＋２狇０狇２）

ａｒｃｔａｎ
２（狇０狇３＋狇１狇２）

１－２（狇
２
２＋狇

２
３

熿

燀

燄

燅）

（６）

　　对 （１）式两边进行求导，最终可得：

ｄ犙


ｄ狋
＝
１

２
犙


×ω

犅 （７）

式中，ω

犅
＝ ０ ω狓 ω狔 ω［ ］狕

犜 ，把上式写为矩阵形式，即：

狇０

狇１

狇２

狇

熿

燀

燄

燅３

＝
１

２

０ －ω狓 －ω狔 －ω狕

ω狓 ０ ω狕 －ω狔

ω狔 －ω狕 ０ ω狓

ω狕 ω狔 －ω狓

熿

燀

燄

燅０

狇０

狇１

狇２

狇

熿

燀

燄

燅３

（８）

　　根据龙格－库塔法
［６］，有：

狇


（狋＋犜）＝狇


（狋）＋犜
ｄ犙


ｄ狋
＝ 犐＋

犜
２
ω


（ ）犅 狇


（狋） （９）

　　其中：犐∈犚
４×４ 为单位矩阵。

狇０（狋＋犜）

狇１（狋＋犜）

狇２（狋＋犜）

狇３（狋＋犜

熿

燀

燄

燅）

＝

狇０（狋）

狇１（狋）

狇２（狋）

狇３（狋

熿

燀

燄

燅）

＋
犜
２

０ －ω狓 －ω狔 －ω狕

ω狓 ０ ω狕 －ω狔

ω狔 －ω狕 ０ ω狓

ω狕 ω狔 －ω狓

熿

燀

燄

燅０

狇０（狋）

狇１（狋）

狇２（狋）

狇３（狋

熿

燀

燄

燅）

（１０）

　　其中：［狇０（狋＋犜） 狇１（狋＋犜） 狇２（狋＋犜） 狇３（狋＋犜）］犜 为

更新后的四元数参数，犜为四元数跟新时间周期。

２２　犘犐犇姿态控制算法

ＰＩＤ控制策略是一种十分经典的控制方法，在各种控制工

程系统里应用十分普遍，而且更适合实践应用。本系统采用双
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闭环串级位置式ＰＩＤ控制策略，在角速度控制器处理数据之

前，对角速度数据进行滑动平均滤波。其结构如图３所示。

图３　ＰＩＤ控制结构图

ＰＩＤ控制使用位置式ＰＩＤ方法
［７］，设姿态角初始值均为

０。设犡、犢、犣轴３个方向的角度差值分别为Δα、Δβ、Δθ，其

中α犱犡 轴方向上角度角的目标值，α为犡 轴方向上角度测量

值，则：

Δα

Δβ
熿

燀

燄

燅Δθ

＝

α犱－α

β犱－β

θ犱－

熿

燀

燄

燅θ

（１１）

　　以 犡 轴方向为例，输入参数为偏差角，ＰＩＤ输出控制

量为：

狌１—狉狅犾犾 ＝ 犓狆１—狉狅犾犾Δα＋犓犻１—狉狅犾犾∑
犿

犼＝０

Δα犼＋

犓犱１—狉狅犾犾（Δα犿 －Δα犿－１） （１２）

式中，犓狆１＿狉狅犾犾、犓犻１＿狉狅犾犾 和犓犱１＿狉狅犾犾 分别为角度闭环的比例、微分

和积分控制系数。同理，犢 轴和犣 轴的ＰＩＤ输出控制量记为

狌１＿狆犻狋、狌１＿狔犪狑。

在角速度控制闭环中，犡、犢 和犣 轴方向上的角速度偏差

表示为：

Δω狉狅犾犾

Δω狆犻狋

Δω狔

熿

燀

燄

燅犪狑

＝

ω犱＿狉狅犾犾－ω狉狅犾犾

ω犱＿狆犻狋－ω狆犻狋

ω犱＿狔犪狑 －ω狔

熿

燀

燄

燅犪狑

（１３）

式中，ω犱＿狉狅犾犾为犡 轴方向上角速度期望值，ω狉狅犾犾为犡 轴方向上角

速度测量值。以犡轴 方向为例，输入参数为偏差角速度，ＰＩＤ

输出控制量为：

狌２—狉狅犾犾 ＝ 犓狆２—狉狅犾犾Δω狉狅犾犾＋犓犻２—狉狅犾犾∑
犿

犼＝０

Δω狉狅犾犾
犼
＋

犓犱２—狉狅犾犾（Δω狉狅犾犾
犿
－Δω狉狅犾犾

犿－１
） （１４）

式中，犓狆２＿狉狅犾犾、犓犻２＿狉狅犾犾 和犓犱２＿狉狅犾犾 分别为角速度闭环的比例、微

分和积分控制系数。同理犢 轴和犣 轴的 ＰＩＤ输出控制量为

狌２＿狆犻狋、狌２＿狔犪狑 。

由 （１３）式和 （１４）式求和，可得犡 轴方向的串级ＰＩＤ

输出控制量：

狌狉狅犾犾 ＝狌１＿狉狅犾犾＋狌２＿狉狅犾犾 （１５）

　　同理犢 轴和犣轴的串级ＰＩＤ输出控制量为狌狆犻狋、狌狔犪狑。

驱动４个无刷电机的控制量分别记为 犕１、犕２、犕３、犕４，记

犜为遥控器油门控制量，则：

犕１

犕２

犕３

犕

熿

燀

燄

燅４

＝

犜－狌狉狅犾犾－狌狆犻狋＋狌狔犪狑

犜－狌狉狅犾犾＋狌狆犻狋－狌狔犪狑

犜＋狌狉狅犾犾＋狌狆犻狋＋狌狔犪狑

犜＋狌狉狅犾犾－狌狆犻狋－狌狔

熿

燀

燄

燅犪狑

（１６）

３　姿态调试

３１　调试系统

飞行控制器与四旋翼机架、电调、电机、桨叶等器件组装

完成［８］，在四旋翼室外试飞之前需要对其进行调试［９］，判定四

旋翼的滚转、俯仰和偏航姿态的稳定性。考虑到四旋翼桨叶高

速旋转具有一定的危险性，因此利用万向云台和四旋翼飞行器

组成姿态调试系统，如图４所示。

图４　姿态调试平台

使用万向云台调试具有很强优势，一方面只对四旋翼机体

施加向下的拉力，不影响飞行姿态，另一方面可以实现小范围

调试同时保证安全。

３２　犘犐犇参数整定

调试过程中，针对四旋翼的姿态需要不断调整ＰＩＤ参数，

犓狆１—狉狅犾犾，犓犻１—狉狅犾犾，犓犱１—狉狅犾犾分别表示角速度闭环的滚转姿态的

ＰＩＤ参数
［１０］。

ＰＩＤ参数整定从犘值开始，犘值是ＰＩＤ中最重要的部分，

直接决定飞行器的飞行结果。首先取犐和犇 值为零，改变滚

转和俯仰的犘值直到飞行器变得难以随意倾斜；根据偏航姿

态，重复改变偏航犘值，直至四旋翼对偏航具有较大的阻尼

力。其次，保证犘值不变和犇 值为零，改变犐值，直至机体

的修正力度较大且机体振荡不变。最后，保持犘 和犐值，改

变滚转和俯仰的犇 值，使用遥控器发送姿态动作指令，直至

四旋翼返回初始位置的动作能够快速响应。根据上述调试方

法，重复调试实验，当ＰＩＤ的参数取表１中的值时，四旋翼的

姿态可以保持平稳。

表１　ＰＩＤ参数

狉狅犾犾 狆犻狋 狔犪狑

犓狆１ ３５ ３０ ８０

犓犻１ １ １ ２

犓犱１ ２ ２ ０

犓狆２ ６０ ６０ ０

犓犻２ １０ １０ ０

犓犱２ ０ ０ ０

３３　调试分析

取上 述 表 １ 中 的 参 数，数 据 采 集 周 期 为 ４０ ｍｓ，

ＮＲＦ２４Ｌ０１无线模块将采集的加速度、角速度和姿态角等数据

上传至上位机并保存，如图５～７所示。

图５中，犡、犢 轴加速度从初始值逐渐趋于零，图６中３

个轴上的角速度减小并趋于相同，图７中姿态角大小在小幅的

范围内振荡，从３个变量的变化趋势中可以推断出四旋翼的随

着时间逐渐趋于稳定。

４　结束语

控制器在设计过程中只采用了 ＭＰＵ６０５０测量单元，这样
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