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基于四轴飞行器的双闭环 PID控制
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摘 要 针对传统单闭环 PID控制四轴飞行器存在的问题，设计并实现了一种双闭环 PID控制算法。在姿态 PID控制中，角
度作为外环，角速度作为内环，运用姿态解算计算出欧拉角，作为姿态 PID反馈量，进行姿态双闭环 PID控制; 在高度 PID控制
中，高度作为外环，z轴加速度作为内环，运用气压传感器采集的大气压值计算出高度，作为高度 PID反馈量，进行高度双闭环
PID控制。由于油门存在非线性问题，因此运用 Matlab对油门转速曲线进行补偿，使输出的油门值近似线性化。飞行实验结
果表明，四轴飞行器运用双闭环 PID控制不仅反应快、超调量小，而且能够在室外稳定地飞行。
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四轴飞行器是微型飞行器的其中一种，相对于

固定翼飞行器，它的方向控制灵活、抗干扰能力强、
飞行稳定，能够携带一定的负载和有悬停功能，因此

能够很好地进行空中拍摄、监视、侦查等功能，在军
事和民用上具备广泛的运用前景。
四轴飞行器关键技术在于控制策略［1］。由于

智能控制算法在运行复杂的浮点型运算以及矩阵运

算时，微处理器计算能力受限，难以达到飞行控制实

时性的要求; 而 PID 控制简单，易于实现，且技术成
熟，因此目前主流的控制策略主要是围绕传统的
PID控制展开［2—7］。

1 四轴飞行器的结构与基本飞行原理
四轴飞行器结构主要由主控板和呈十字交叉结

构的 4 个电子调速器、电机、旋浆组成，电机由电子
调速器控制，主控板主要负责解算当前飞行姿态、控
制电调等功能。
以十字飞行模式为例，1 号旋翼为头，1、3 号旋

翼逆时针旋转，2、4 号旋翼顺时针旋转，如图 1
所示。
参照飞行状态表 1 变化电机转速，由于四个电

机转速不同，使其与水平面倾斜一定角度，如图 1 所
示。四个电机产生的合力分解为向上的升力与前向
分力。当重力与升力相等时，前向分力驱动四轴飞
行器向倾斜角度的方向水平飞行。空间三轴角度欧
拉角分为仰俯角、横滚角、航向角: 倾斜角是仰俯角
时，向前、向后飞行; 倾斜角是横滚角时，向左、向右

图 1 四轴飞行器结构图
Fig. 1 Structure diagram of quadrocopter

飞行; 而倾斜航向角时，向左、右旋转运动，左( 右)
旋转是由于顺时针两电机产生的反扭矩之和与逆时

针两电机产生的反扭矩之和不等，即不能相互抵消，

机身便在反扭矩作用下绕 Z轴自旋转。

表 1 十字飞行模式飞行状态表
Table 1 Flight state table of the Cross flight mode

欧拉角
飞行

方向

1 号
旋翼

2 号
旋翼

3 号
旋翼

4 号
旋翼

俯仰角
前飞

( 后飞)

等量减小

( 增大)
不变

等量增大

( 减小)
不变

翻滚角
左飞

( 右飞)
不变

等量减小

( 增大)
不变

等量增大

( 减小)

航向角
左( 右)

旋转

等量减小

( 增大)

等量增大

( 减小)

等量减小

( 增大)

等量增大

( 减小)

2 姿态解算
四轴飞行器运用姿态解算计算出空间三轴欧拉

角。结构框架如图 2 所示，陀螺仪采样三轴角速度
值，加速度传感器采样三轴加速度值，而磁力传感器

采样得到三轴地磁场值，将陀螺仪、加速度传感器、
磁力传感器采样后的数据进行标定、滤波、校正后得
到三轴欧拉角度，其中陀螺仪和加速度传感器选用



图 2 姿态解算结构图
Fig. 2 Structure diagram of attitude calculation

MPU6050 芯片，磁力传感器选用 HMC5883L 芯片，
采用 IIC总线与主控板通信。
由于传感器存在器件误差，因此在使用前需要标

定。陀螺仪在静止时，角速度为 0; 但实际情况由于
器件误差并不为 0，因此可在静止时采样 500次数据，
再求平均，得出偏移量，标定陀螺仪数据; 加速度传感

器可依据在静止时，三轴重力加速度平方和的开方为

重力加速度的标定方程，利用最小二乘法求出标定偏

移值和误差值进行标定。而磁力传感器校正，可将器
件静置于桌面旋转一周找出最小值和最大值，通过电

子罗盘校正计算公式计算出标定偏移值和误差值。
由于陀螺仪长时间采集角速度会有飘移，因此

需要使用加速度传感器的值与磁力传感器的值进行

校正。将加速度的测量矢量和磁场的测量矢量与参
考矢量做叉积后相加

ex = ( ay × azref － az × ayref ) + ( my × mzref － mz

× my ref )

ey = ( az × axref － ax × azref ) + ( mz × mxref － mx × mzref )

ez = ( ax × ayref － ay × axref ) + ( mx × myref － my ×
mxref ) ( 1)

式( 1) 中: ex、ey、ez 为两叉积之和，ax、ay、az 为加速

度的测量矢量，mx、my、mz为磁场的测量矢量，axref、
ayref、azref 为加速度的参考矢量，mxref、myref、mzref 为磁

场的参考矢量，参考矢量是通过实时四元数值与本

次测量值计算出来。
再将叉积修正角速度漂移值:

ωx ( t + 1) = ωx ( t) + kpex ( t) + ki∑
t

j = 0
ex ( t)

ωy ( t + 1) = ωy ( t) + kpey ( t) + ki∑
t

j = 0
ey ( t)

ωz ( t + 1) = ωz ( t) + kpez ( t) + ki∑
t

j = 0
ez ( t













)

( 2)

式( 2) 中 ωx ( t) 、ωy ( t) 、ωz ( t) 为角速度，kpex ( t) 为

比例项修正，k i∑
t

j = 0
ex ( t) 为积分修正项。

将校正后的角速度通过二阶毕卡算法转化为四

元数，公式如式( 3) ［8］。

Q( t + 1) = I 1 － Δθ
2( )8

+ ΔΦ[ ]2
× Q( t) ( 3)

式( 3 ) 中 I 为单位向量，Q( t) = ［q0，q1，q2，q3］
T，

Δθ2 =［ωx ( t) T］
2 +［ωy ( t) T］

2 +［ωz ( t) T］
2，T为

更新周期，q0、q1、q2、q3 为四元数。
ΔΦ计算公式如下:

ΔΦ≈

0 － ωx ( t) － ωy ( t) － ωz ( t)
ωx ( t) 0 ωz ( t) － ωy ( t)
ωy ( t) ωz ( t) 0 ωx ( t)
ωz ( t) ωy ( t) － ωx ( t)











0

T

( 4)
再将四元数转化为欧拉角:

ψ = arctan 2( q1 × q2 + q0 × q3 )
1 － 2( q22 + q23

[ ])
φ = arcsin［2 × ( q0 × q2 － q1 × q3) ］

φ = arctan 2 × ( q0 × q1 + q2 × q3 )
1 － 2 × ( q21 + q22

[ ]













)

( 5)

式( 5) 中 ψ为航向角，φ为横滚角，φ为仰俯角。

3 高度计算
高度计算是通过气压传感器采集的大气压值计

算出来，将气压传感器采集值进行校正后，在通过温

度二阶补偿，得到准确的大气压值，最后经过气压转

换为高度公式

Altitude = 44 330 1 －
PressureCurrent( )PressureStart

0. 190 3

( 6)

式 ( 6 ) 中 Altitude 为 计 算 出 来 的 实 际 高 度，
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CurrentPressure为当前气压值，StartPressure为起飞
之前气压值。气压传感器选用 MS5611 芯片，其中
集成了温度传感器和气压传感器，采用 IIC 总线与
主控板通信。

4 PID控制
4. 1 双闭环 PID控制
当四轴飞行器正常飞行时，突遇外力( 风等) 或

磁场干扰，使加速度传感器或磁力传感器采集数据

失真，造成姿态解算出来的欧拉角错误，只用角度单

环情况下，使系统很难稳定运行，因此可以加入角速

度作为内环，角速度由陀螺仪采集数据输出，采集值

一般不存在受外界影响情况，抗干扰能力强，并且角

速度变化灵敏，当受外界干扰时，回复迅速; 同理，高

度环中气压传感器同样也会受到外界干扰，引入 z
轴加速度环可有效避免外界干扰造成的影响，增强

了系统的鲁棒性。
四轴飞行器双闭环 PID 控制，如图 3、图 4 所

示。角度作为外环，角速度作为内环，进行姿态 PID
控制; 当需要定高时，高度作为外环，z 轴加速度作
为内环，进行高度 PID控制。其中，PID输出为油门
值，油门给定电子调速器值，电子调速器控制电机使

空间三轴欧拉角和高度变化。
PID控制算法采用位置式数字 PID控制:

u( t) = kpe( t) + ki ∫
t

0
e( t) dt + kd

de( t)
dt ( 7)

式( 7) 中 u( t) 为 PID输出值，e( t) 为期望值与实际

值之差，∫
t

0
e( t) dt 为积分量，de( t)dt 为微分量，kp、

k i、kd 为比例、积分、微分系数。
在将积分量、微分量离散化得到 PID 计算

公式

u( t) = kpe( t) + ki∑
t

j = 0
e( j) T +

kd
e( t) － e( t － 1)

T ( 8)

式( 8) 中 T为更新时间。
基于公式( 8) ，姿态 PID控制算法

AngelPIDOut( t) = kpe( t) + ki∑
t

j = 0
e( j) T +

kd
e( t) － e( t － 1)

T ( 9)

AngelＲatePIDOut( t) = kp
' e' ( t) + ki

'∑
t

j =0
e' ( j) T +

kd
' e' ( t) － e' ( t － 1)

T
( 10)

式( 9) 为角度环 PID 计算公式，( 10 ) 为角速度环
PID 计算公式。AngelPIDOut( t) 为角度环 PID 输
出，AngelＲatePIDOut( t) 为角速度环 PID 输出，
e( t) = 期 望 角 度 － 实 际 角 度，e' ( t) = Ange-
lPIDOut( t) － 实际角速度。
同理高度 PID控制算法:

图 3 姿态 PID控制总体流程图
Fig. 3 The overall flow chart of attitude PID control

图 4 高度 PID控制总体流程图
Fig. 4 The overall flow chart of altitude PID control
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AltitudePIDOut( t) = kpe( t) + ki∑
t

j = 0
e( j) T +

kd
e( t) － e( t － 1)

T ( 11)

AcceleratePIDOut( t) = k'pe
' ( t) + ki

'∑
t

j = 0
e' ( j) ×

T + k'd
e' ( t) － e' ( t － 1)

T
( 12)

式( 11) 为高度环 PID计算公式，公式( 12) 为加速度
环 PID计算公式，AltitudePIDOut( t) 为高度环 PID
输出，AcceleratePIDOut( t) 为加速度环 PID 输出。
e( t) = 期望高度 － 实际高度，e' ( t) = Altitude-
PIDOut( t) － ( Z轴加速度 － 重力加速度值) 。
4. 2 油门输出计算

PID输出值先经过限幅处理，再输出给油门，防
止某些时刻输出油门值过大，造成过冲，使系统难以

稳定，公式如下
Angelout = AngelPIDOut( t) ( 限制范围 － 100到

100) ( 13)
Altitudeout = AcceleratePIDOut( t) ( 限制范围 －

10 到 10) ( 14)
式中 Angelout 为欧拉角输出值，Altitudeout 为高度输
出值。
最后经过十字飞行模式油门输出公式，计算出

4 个电机输出油门
throttle1out = altitudeout + pitchout + yawout

throttle2out = altitudeout + rollout － yawout

throttlr3out = altitudeout － pitchout + yawout

throttle4out = altitudeout － rollout － yaw










out

( 15)

式( 15) 中 throttle1out到 throttle4out为油门 1 到油门 4
输出值，依据公式( 13 ) 输出的 Angelout 分为三轴角
度: pitchout 为仰俯角输出值，rollout 为横滚角输出
值，yawout 为航向角输出值。
4. 3 油门补偿
以十字飞行模式为例，PID 控制条件为线性环

境，而给出的油门值与转速的关系为非线性，且两对

向电机再同一油门下转速存在差异。运用光电传感
器测出不同油门量对应的转速，通过 matlab 软件绘
制出该曲线，其中一对向电机油门与转速的关系如

图 5 所示，两电机在相同油门下转速存在差异且不
平行，因此将油门曲线分段，并通过计算公式

补偿油门值 = α( 实际油门值 － β) ( 16)
进行油门补偿，式( 16 ) 中 α、β 为补偿偏移系数，得
出曲线如图 5( b) 所示。

图 5 油门-转速曲线图
Fig. 5 Speed curve of the accelerograph

5 测试
本次测试姿态解算更新周期 T≈4 ms，PID控制更

新周期 T≈10 ms，期望值为水平 0度。将四轴飞行器
控制仰俯角的一对电机固定住，另一对边能自由旋转，

即能改变横滚角度，如图 6 所示。将横滚角倾斜到
－70°，遥控器油门迅速推到 1 400，平衡后如图 6所示。

图 6 姿态 PID控制测试
Fig. 6 Attitude PID control test

将四轴飞行器采集的欧拉角值通过无线模块
NＲF24L01 发送到 PC机上，接收的数据显示到上位
机进行分析。上位机显示横滚角波形如图 7 所示，
波形图横坐标单位为 10 ms，纵坐标单位为度。

图 7 双闭环 PID控制横滚角波形图
Fig. 7 Double loop PID control of roll angle waveforms

由图 7 可知，横滚角波形经过一大波一小波震
荡后近似归为期望值零点，且超调量较小，系统很快

进入稳定状态。
其他欧拉角测试结果类似。
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在加入双闭环高度 PID 控制，四轴飞行器在室
外飞行效果如图 8 所示，可以看出飞行器飞行稳定，
达到设计要求。

图 8 室外飞行测试
Fig. 8 Outdoor flight test

6 结论
主要研究了基于四轴飞行器的双闭环 PID控制

算法。在姿态 PID控制和高度 PID控制中分别增加
了内环角速度环和加速度环，不仅抗干扰能力强，并

且回复迅速，增强了系统的鲁棒性。
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Double Closed Loop PID Control Based on Quadrocopter
LU Wei-nan，CAI Qi-zhong，LI Gang，ZHENG Li

( College of Electric and Information Engineering，Guangxi University of Science and Technology，Liuzhou 545006，P. Ｒ. China)

［Abstract］ A double closed loop PID control algorithm is designed and implemented to solve the problems of the
traditional quadrocopter with the use of single closed loop PID control. For attitude PID control，angle serves as
outer ring，angular velocity serves as inner ring，attitude calculation is used to work out the Euler angle，which is
taken as the feedback variable of attitude PID to conduct attitude double closed loop PID control． For altitude PID
control，altitude serves as outer ring，z-axis accelerated velocity serves as inner ring，atmospheric pressure value
collected by pressure sensor is used to work out altitude，which is taken as the feedback variable of altitude PID to
conduct altitude double closed loop PID control. Because there are some nonlinear problems in the accelerograph，
so Matlab is used to compensate revolving speed curve of the accelerograph so that the output accelerograph values
approximate linearization. The result of flight tests shows that the quadrocopter with the use of double closed loop
PID control not only features swift reaction and small overshoot，but also can fly stably outdoor.
［Key words］ double closed loop PID control attitude calculation atmospheric pressure accelerograph
compensation
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