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基于犘犐犇算法的四旋翼飞行器定点跟踪控制

李　希，陈　洋，陈鹏震
（武汉科技大学 信息科学与工程学院，武汉　４３００８１）

摘要：四旋翼飞行器是一种结构紧凑、飞行方式独特的垂直起降式飞行器，具有欠驱动、强耦合的特点；为实现对飞行器的控制，

使之能从起始位置在一定时间内到达设定目标点并稳定悬停，根据其飞行特点建立动力学模型并在此基础上提出了一种双闭环ＰＩＤ控制

方法；其中，外环实现飞行器的位置控制，使用目标点与反馈回的实际坐标的偏差作为控制器的输入，内环实现飞行器的姿态控制，其

姿态的参考量由外环的输出经逆向求解获得的欧拉角与实际姿态角求得的偏差作为控制器的输入；通过ＰＩＤ算法后输出的姿态控制信

号，经过四旋翼飞行器 “十”字动力学模型解耦得到４个电机的转速控制值，从而完成定点跟踪任务；提出的双闭环ＰＩＤ控制方法在仿

真中获得了验证，为飞行器的进一步研究提供了基础。
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０　引言

随着计算机技术和自动化技术的不断发展，旋翼式飞行器

技术在越来越多的领域有广阔的应用前景，四旋翼飞行器是一

种结构紧凑、飞行方式独特的垂直起降式飞行器，具有欠驱

动、强耦合的特点，通过调节对称分布的四个旋翼转速，实现

对飞行姿态的控制。由于它具有普通无人机没有的优势，如垂

直起降、协调转弯、空中悬停、侧飞、前飞等多种飞行模态，

这决定了它在军用方面可以应用于进行侦查、攻击、通信、监

视等工作，在民用方面可以应用于航拍、交通监控、大气检

测、电力巡检、除冰等工作［１］。

目前，对于四旋翼飞行器的控制系统设计，国内外众多高

校和科研机构进行了相关方面的研究，目前较为常用的控制算

法有：ＰＩＤ控制器
［２］，自抗扰控制器 （ＡＤＲＣ），线性二次型

最优调节控制器 （ＬＱＲ），滑模控制算法 （Ｓｌｉｄｉｎｇ－ｍｏｄｅ），

ＢａｃｋＳｔｅｐｐｉｎｇ控制算法。自抗扰控制器针对动力学模型中的未

建模项，在传统的ＰＩＤ控制器中加入不确定函数和外界干扰，

增强了机体的鲁棒性［３］，由于加入了外界未知干扰导致控制精

度不够。线性二次型最优调节控制器通过构造线性二次型问题

的状态方程，求解不同拉力下各个电机角度以及角速度［４］，该

方法能缩短机体的响应时间，但是需要建立电机模型，过程复

杂，使得控制系统的实时性不足；本文将采用经典的ＰＩＤ控

制器，通过设计双环结构来实现对四旋翼飞行器的跟踪控制。

该方法在四旋翼动力学模型的基础上设计了位置控制器和姿态

控制器，能较好的控制机体的姿态角和移动速度，通过设置合

适的参数也能克服跟踪精度不高的缺点。

本文运用Ｎｅｗｔｏｎ－Ｅｕｌｅｒ公式建立简化的四旋翼飞行器动

力学模型［５６］，并进行简化，运用 ＰＩＤ算法，通过建立位置

环、姿态环双闭环控制系统，实现了对四旋翼飞行器各通道控

制律的设计，并在实验室模型样机上通过Ｓｉｍｕｌｉｎｋ仿真实验，

实现了四旋翼飞行器精确、稳定的定点飞行和稳定悬停，论证

了算法的实时性、准确性。

１　动力学模型

为了建模的方便，先定义两个坐标系：导航坐标系 Ｅ

犡犈 犢犈 犣（ ）犈 和机 体 坐 标 系 Ｂ 犡犫 犢犫 犣（ ）犫 ，如 图 １

所示。

１１　平移动力学模型

为得到飞行器在机体坐标系中的受力犉犅 与在导航系中受

力犉犈 的关系，假设机体按照先犣轴，犢 轴，再犡轴的顺序转

动，这３次转动可表示为３个独立方向余弦矩阵。

绕犣轴转动φ（偏航角）　犆１ ＝

ｃｏｓφ ｓｉｎφ ０

－ｓｉｎφ ｃｏｓφ ０
熿

燀

燄

燅０ ０ １
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图１　四旋翼飞行器动力学建模示意图

绕犢 轴转动γ（横滚角）　犆２ ＝

ｃｏｓγ ０ －ｓｉｎγ

０ １ ０

ｓｉｎγ ０ ｃｏｓ

熿

燀

燄

燅γ

绕犡轴转动θ（俯仰角） 犆３ ＝

１ ０ ０

０ ｃｏｓθ ｓｉｎθ

０ －ｓｉｎθ ｃｏｓ

熿

燀

燄

燅θ
则在此种转动顺序下，可定义：

犉犈 ＝犆
犈
犅犉犅

犉犅 ＝犆
犅
犈犉犈

　　从犈系到犅 系的方向余弦矩阵：

犆犅犈 ＝犆３犆２犆１ ＝

犆φ犆γ 犛φ犆γ －犛γ

犆φ犛γ犛θ－犛φ犆θ 犛φ犛γ犛θ＋犆φ犆θ 犆γ犛θ

犆φ犛γ犆θ＋犛φ犛θ 犛φ犛γ犆θ－犆φ犛θ 犆γ犆

熿

燀

燄

燅θ
式中，犆φ＝ｃｏｓφ，犛φ＝ｓｉｎφ，同下。

从犅系到犈 的方向余弦矩阵为：

犆犅
犈
＝ ［犆犈

犅］犜 ＝犆１
犜犆２

犜犆３
犜
＝

犆犆γ 犆犛γ犛θ－犛犆θ 犆犛γ犆θ＋犛犛θ

犛犆γ 犛犛γ犛θ＋犆犆θ 犛犛γ犆θ－犆犛θ

－犛γ 犆γ犛θ 犆γ犆

熿

燀

燄

燅θ

　　 根据飞行原理，单个旋翼产生的提升力为犉犻 ＝犫ω
２
犻（犻＝

１，２，３，４），扭矩为τ犻 ＝犱ω
２
犻（犻＝１，２，３，４）。式中，犫表示无人机

的升力系数；犱表示无人机的阻力系数。

在机体系犅中，四只旋翼产生的提升力均平行于机体坐

标系犅的狕犫轴，产生的合力方向沿狕犫正方向，狓犫，狔犫轴上分力

大小为０。所以：犉犅 ＝ ［犉犡 犉犢 犉犣］犜 ＝ ［０　０　犫（ω２１＋ω
２
２＋

ω
２
３＋ω

２
４）］

犜

在导航系中机体的升力为：

犉犈 ＝ ［犉犈狓 犉犈狔 犉犈狕］犜 ＝犆犈犅犉犅

犉犈狓 ＝ （犆φ犛γ犆θ＋犛φ犛θ）×犫（ω
２
１＋ω

２
２＋ω

２
３＋ω

２
４）

犉犈狔 ＝ （犛φ犛γ犆θ－犆φ犛θ）×犫（ω
２
１＋ω

２
２＋ω

２
３＋ω

２
４）

犉犈狕 ＝ （犆γ犆θ）×犫（ω
２
１＋ω

２
２＋ω

２
３＋ω

２
４

烅

烄

烆 ）

（１）

　　再加上机体自身的重力犿ｇ，以犘（狓 狔 狕）表示飞行器

在导航系下的质心位置，由牛顿第二定律犉＝犿̈狉能得到平移

动力学模型，如下所示：

狓̈＝ （犆φ犛γ犆θ＋犛φ犛θ）×
犫
犿
（ω２１＋ω

２
２＋ω

２
３＋ω

２
４）

狔̈＝ （犛φ犛γ犆θ－犆φ犛θ）×
犫
犿
（ω２１＋ω

２
２＋ω

２
３＋ω

２
４）

狕̈＝ （犆γ犆θ）×
犫
犿
（ω２１＋ω

２
２＋ω

２
３＋ω

２
４）－

烅

烄

烆
ｇ

（２）

１２　转动动力学模型

四旋翼飞行器在飞行过程中，若忽略空气阻力和旋翼的陀

螺效应，则飞行器在机体系中的转动力矩为：

犕犅 ＝

犕狓

犕狔

犕

熿

燀

燄

燅狕

＝

（犑狔－犑狕）狇狉＋犫犾（ω
２
１－ω

２
３）

（犑狕－犑狓）狆狉＋犫犾（ω
２
２－ω

２
４）

（犑狓－犑狔）狆狇＋犱（ω
２
２＋ω

２
４－ω

２
１－ω

２
３

熿

燀

燄

燅）

（３）

式 （３）中，犑狓、犑狔、犑狕 分别为机体绕机体坐标系狓犫，狔犫，狕犫 轴转

动的转动惯量；假设旋翼质心到机体质心的距离为犾；狆、狇、狉分

别为机体绕机体坐标系犅 的狓犫，狔犫，狕犫 轴转动角速度。

为得到飞行器在机体系中角速度犙犅 ＝［狆 狇 狉］犜 与导航

系中欧拉角速度犙犈 ＝ ［θ γ 
φ］

犜 的关系，假设机体绕犣，犢，

犡轴转动。

犙 →犈 犆１ →
φ

犆２ →
γ

犆３θ
犙犅

根据上图，可推得犙犈 与犙犅 的关系：

犙犅 ＝

θ熿

燀

燄

燅

０

０

＋犆３

０

γ
熿

燀

燄

燅０

＋犆３犆２

０

０



熿

燀

燄

燅φ

＝

熿

燀

燄

燅

１

０

０

θ＋

０

ｃｏｓθ

－ｓｉｎ

熿

燀

燄

燅θ

γ＋

－ｓｉｎγ

ｓｉｎθｃｏｓγ

ｃｏｓγｃｏｓ

熿

燀

燄

燅θ


φ （４）

　　飞行器在悬停或者是匀速运动时，可以认为机体的欧拉角

变化很小，接近 ０度，将θ＝ ０，γ ＝ ０，φ ＝ ０ 代入公式

（４），得：

犙犅 ＝
熿

燀

燄

燅

１

０

０

θ＋
熿

燀

燄

燅

０

１

０

γ＋
熿

燀

燄

燅

０

０

１


φ＝

θ
γ


熿

燀

燄

燅φ

＝犙犈 （５）

　　式 （５）表明，机体在机体系中的角速度等于欧拉角的角

速度，而转动力矩为：

犕 ＝犑
ｄ

ｄ狋
ω＝犑

ｄ２

ｄ狋２
犪狀犵犾犲 （６）

　　式 （６）表明，转动力矩犕 与角速度ω的导数成正比，而

犈系中的转动惯量犑与犅 系中的转动惯量犑相同，所以：

犕犈 ＝犕犅 ＝

犕狓

犕狔

犕

熿

燀

燄

燅狕

＝

（犑狔－犑狕）γφ＋犫犾（ω
２
１－ω

２
３）

（犑狕－犑狓）θφ＋犫犾（ω
２
２－ω

２
４）

（犑狓－犑狔）θγ＋ｄ（ω
２
２＋ω

２
４－ω

２
１－ω

２
３

熿

燀

燄

燅）

（７）

　　由公式 （６）和公式 （７）可得转动动力学模型：

θ̈＝
（犑狔－犑狕）

犑狓
γφ＋

犫犾
犑狓
（ω２１－ω

２
３）

γ̈＝
（犑狕－犑狓）

犑狔
θφ＋

犫犾
犑狔
（ω２２－ω

２
４）

¨
φ＝

（犑狓－犑狔）

犑狕
θγ＋

犱
犑狕
（ω２２＋ω

２
４－ω

２
１－ω

２
３

烅

烄

烆
）

（８）

　　通过改变飞行器电机转速，可以实现各种不同的运动。可

将其合运动分解到四个独立方向，分别为：

１）上下运动 （控制律犝１）。

实现方法：四个电机转速一致，四个旋翼产生的升力大于

或小于自身重力。

２）前后运动和俯仰角θ（控制律犝２）。

实现方法：电机２、４转速不变，电机１，３转速一增一减

且改变值相同。

３）左右运动和横滚角γ（控制律犝３）。

实现方法：电机１、３转速不变，电机２、４转速一增一减
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且改变值相同。

４）偏航运动和偏航角φ（控制律犝４）。

实现方法：电机１、３为一组，电机２、４为一组，一增一

减且改变值相同，机体的旋转方向与转速快的旋翼的旋转方向

相反。

注意：上下、前后、左右运动需抵消机身的反扭矩，使机

身保持平衡，所以改变电机转速实现这几种运动的前提条件是

τ１＋τ３ ＝τ２＋τ４，即ω１
２
＋ω３

２
＝ω２

２
＋ω４

２。

假设１电机朝前为正方向，２电机朝右为正方向，电机１、

３的旋转方向为偏航角的正方向，则每个通道的控制律如下：

犝１ ＝犫（ω
２
１＋ω

２
２＋ω

２
３＋ω

２
４）

犝２ ＝犫（ω
２
１－ω

２
３）

犝３ ＝犫（ω
２
２－ω

２
４）

犝４ ＝犱（ω
２
２＋ω

２
４－ω

２
１－ω

２
３

烅

烄

烆 ）

（９）

　　将公式 （９）代入公式 （２）和公式 （８）中即可得到简化

的动力学模型，如式 （１０）所示。

狓̈＝ （ｃｏｓφｓｉｎγｃｏｓθ＋ｓｉｎφｓｉｎθ）×
犝１
犿

狔̈＝ （ｓｉｎφｓｉｎγｃｏｓθ－ｃｏｓφｓｉｎθ）×
犝１
犿

狕̈＝ （ｃｏｓγｃｏｓθ）×
犝１
犿
－犵

θ̈＝
（犑狔－犑狕）

犑狓
γφ＋

犾犝２
犑狓

γ̈＝
（犑狕－犑狓）

犑狔
θφ＋

犾犝３
犑狔

¨
φ＝

（犑狓－犑狔）

犑狕
θγ＋

犝４
犑

烅

烄

烆 狕

（１０）

２　控制器的设计

根据以上动力学模型的分析可知，可以通过改变四个电机

的转速来控制飞行器的运动状态，机体在空间的移动速度主要

是通过改变相应姿态角的大小来控制的，所以为实现飞行器定

点跟踪，关键在于得到准确的姿态控制信号，控制器的设计如

图２所示。

图２　控制结构示意图

从图２中可看出，该控制器采用双闭环控制结构，姿态控

制作为内环，位置控制为外环，内环的设定值由外环的输出值

通过逆向求解欧拉角得来。输出的姿态控制信号通过 “十”模

型解耦得到４个电机的转速从而控制飞行器的运动状态。

外环控制器的输入为目标点坐标犘狉（狓狉 狔狉 狕狉），飞行

器的实际位置坐标犘（狓 狔 狕）可由ＧＰＳ、气压计作为检测变

送装置反馈给位置ＰＩＤ控制器，由于导航系中，可认为 犡，

犢，犣轴方向上的线加速度与其距离成正比，所以坐标偏差

（狓狉－狓 狔狉－狔 狕狉－狕）经过ＰＩＤ算法后的结果可作为目标

线加速度犪狉 ＝ （̈狓 狔̈ 狕̈）犜 。即可建立如公式 （１１）的飞行器

在导航系下的三个坐标轴坐标量犘的加速度与坐标误差的相

互关系，犓犘、犓犐、犓犇 分别为比例、积分、微分调节系数。

狓̈＝犓犘狓（狓狉－狓）＋犓犐狓∫（狓狉－狓）ｄ狋＋犓犇狓（
狓狉－狓）

狔̈＝犓犘狔（狔狉－狔）＋犓犐狔∫（狔狉－狔）ｄ狋＋犓犇狔（
狔狉－狔）

狕̈＝犓犘狕（狕狉－狕）＋犓犐狕∫（狕狉－狕）ｄ狋＋犓犇狕（
狕狉－狕

烅

烄

烆
）

（１１）

　　外环位置ＰＩＤ控制器的输出作为逆向求解欧拉角模块的

输入。飞行器在定点跟踪的运动过程中，可以仅依靠上下、左

右、前后运动就可完成在空间中从一点到另一点的飞行任务，

所以，为了控制的方便，不妨假设偏航角φ＝０，代入平移动

力学模型公式 （１１）中可得：

狓̈＝ （ｓｉｎγｃｏｓθ）×
犝１
犿

狔̈＝ （－ｓｉｎθ）×
犝１
犿

狕̈＝ （ｃｏｓγｃｏｓθ）×
犝１
犿
－

烅

烄

烆
犵

（１２）

　　由公式 （１２）可解得：

犝１ ＝犿 （̈狓）２＋ （̈狔）
２
＋ （̈狕＋犵）槡 ２

θ狉 ＝ａｒｃｓｉｎ －
犿̈狔
犝（ ）１

γ狉 ＝ａｒｃｓｉｎ －
犿̈狓

犝１ｃｏｓθ（ ）狉
　　而φ狉 ＝０

以上就是利用线加速度逆向求解欧拉角的过程，得到的目

标姿态角Ω狉（θ狉 γ狉 φ狉）作为姿态ＰＩＤ控制器的设定值，其反

馈值为飞行器实际的姿态角Ω（θ γ φ），由陀螺仪和加速度

计联合测量机体绕三轴转动的角速度和三轴的加速度然后通过

姿态解算得来，两者的偏差 （θ狉－θ γ狉－γ φ狉－φ）作为ＰＩＤ

控制 器 的 输 入，姿 态 ＰＩＤ 控 制 器 输 出 信 号 为 犆 ＝

（犲θ 犲γ 犲φ）
犜 。

犲θ ＝犓犘θ（θ狉－θ）＋犓犐θ∫（θ狉－θ）ｄ狋＋犓犇θ（
θ狉－θ）

犲γ ＝犓犘γ（γ狉－γ）＋犓犐γ∫（γ狉－γ）ｄ狋＋犓犇γ（
γ狉－γ）

犲φ ＝犓犘φ（φ狉－φ）＋犓犐φ∫（φ狉－φ）ｄ狋＋犓犇φ（

φ狉－


φ

烅

烄

烆
）

（１３）

　　根据控制律公式 （９）及其实现方法，可得到：

犝１






１ 犝






２ 犝






３ 犝






４

　　

ω
２
１＝

ω
２
２＝

ω
２
３＝

ω
２
４

烅

烄

烆 ＝

犝１
４犫

犝１
４犫

犝１
４犫

犝１
４






















犫

＋犲θ

＋０

－犲θ

＋























０

＋０

＋犲狉

＋０

－犲























狉

－犲φ

＋犲φ

－犲φ

＋犲






















φ

（１４）

利用公式 （１４）即可用３个姿态控制信号得到４个电机的

转速控制信号，这就是 “十”字模型解耦。

然后将转速控制信号相应地转换成各个电机的ＰＷＭ波的

占空比，使电机输出转速，从而使飞行器能在规定时间内完成



　　 计算机测量与控制　 第２４


卷·１１２　　 ·

定点跟踪任务。

３　实验结果与分析

用 Ｍａｔｌａｂ的Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模块搭建上述四旋翼飞行器动力学

模型及其控制器，通过仿真结果验证此方法的可行性。其中飞

行器参数暂定为：

犫＝２．２８９３×１０－５Ｎ·ｓ２

犱＝１．１８９７×１０－６Ｎ·ｓ２

犿＝２．４６７ｋｇ

犾＝０．３８７５ｍ

犑狓 ＝０．０５８８７ｋｇ·ｓ
２

犑狔 ＝０．０５８８７ｋｇ·ｓ
２

犑狕 ＝０．１３１５１ｋｇ·ｓ
２

通过双闭环ＰＩＤ控制器来控制四旋翼飞行器飞行时，假

设无人机静止起飞点坐标及姿态为 （狓，狔，狕，θ，γ，φ）＝ （０，０，０，

０，０，
π
４
），目标点设为（狓，狔，狕，θ，γ，φ）＝ （１，２，２，０，０，０），通过

仿真可得其飞行轨迹曲线及姿态曲线如图３和４所示。

由图３和图４可以看出四旋翼飞行器在４ｓ左右能够很快

的到达设定目标点并能够稳定悬停，图５为飞行器的三维飞行

轨迹图，由此可以看出通过设计出的双闭环ＰＩＤ控制器来控

制飞行器完成指定飞行任务是可行的。

图３　四旋翼飞行器飞行位置坐标曲线

图４　四旋翼飞行器飞行姿态曲线

４　结论

本文通过对飞行器各部分的运动机理进行分析，依据其所

图５　四旋翼飞行器三维飞行轨迹曲线

遵循的基本规律得到动力学模型，并在此基础上对飞行器的定

点跟踪任务进行分析，提出由外环位置环和内环姿态环构成的

双闭环ＰＩＤ控制系统，并通过仿真验证了该系统的可行性。

本文重点在于对飞行器建模和双闭环 ＰＩＤ控制器的分析，对

于通过ＧＰＳ、气压计检测出飞行器的实际坐标位置的方法以

及姿态解算算法 （比如四元数算法）并未做详细分析。另外，

对于ＰＩＤ算法中比例、积分、微分调节系数犓犘、犓犐、犓犇 的

整定是根据飞行器的实际情况和以上的理论分析利用试凑法来

实现的。

但是，从图５的三维飞行轨迹图来看双闭环ＰＩＤ控制系统

并不能控制飞行器沿最优的路径飞行———直线，并且其飞行路

径无法确定，完全是由控制算法控制其飞向目标，所以路径规

划是很有必要的，这也将是下一步努力的方向。
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