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摘要 

    無人飛行載具近年來在業界與學術界上發展快速，其靈敏性高、機動性佳、體

積小與重量輕等特點在軍事戰略上具發展價值。本論文以四旋翼直升機機身為不穩定之

特性，設計一套自調式模糊 PID 姿態控制系統，用以增加四旋翼直升機之穩定性與安全

性。本系統主要分為硬體及軟體兩個部分，硬體方面為架設在四旋翼直升機上之傾斜感

測器做為姿態回授，Arduino 單晶片作為控制器來即時運算程式；軟體方面以模糊控制

與 PID 控制相結合，通過對誤差及誤差變化即時判別，實現自調整的 PID 參數；智慧型

手機則可藉由藍牙傳輸姿態命令控制四旋翼直升機，使控制直升機更為有趣。實際測試

結果顯示本控制系統能穩定四旋翼直升機的姿態，達到平衡，並驗證此控制理論之可行

性。 

 
關鍵詞：四旋翼直升機、自調式模糊 PID 控制器、無人飛行載具、平衡控制 
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ABSTRACT 

 

Due to the advantages on small size, light structures and high maneuverability, 

Unmanned Aerial Vehicles(UAV) have the merits in military applications. Investigations and 

researches on UAV have become the most popular topics recently. In this study, a self-fuzzy 

PID control system was designed to improve the stability and security of the quadrotor 

helicopter. The system is mainly divided into two parts, the hardware and the software. In the 

hardware, a tilt-sensor was set up on the quadrotor helicopter as a attitude feedback, and 

arduino single chip as a controller to run programs. The software was programmed by the 

theory of fuzzy control combined with PID control, tuning the PID parameters automatically. 

It is interesting to control quadrotor helicopter through the commands transmitted by 

Bluetooth on a smartphone. The feasibility of this control theory was verified by the 

experimental results, which showed that this control system can stabilize the posture of the 

quadrotor helicopter. 
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一、前言 

    四旋翼直升機的結構被認為是一種最簡單和最直觀的穩定控制形式，但由於此形式

必須同時協調四個旋翼的狀態參數，對於駕駛員操作來說是一件非常困難的事，所以四

旋翼直升機始終沒有在大型直升機設計中被採用。 

    四旋翼直升機是一種六自由度的垂直升降機，因此非常適合在靜態和準靜態條件下

飛行，它除了具有一般無人機隱蔽性好、造價低廉、不具傷亡、起降簡單、操作靈活的

優點之外，其特殊的結構還有以下優點。 

1.飛行器體積小，所占空間小，適合多平台，多空間的應用。可以在地面、軍艦上靈活

垂直起降，無需彈射器、發射器進行發射。 

2.具有很強的機動性，能快速、靈活地在各個方向進行機動任務，進而大大縮小回轉半

徑，節省時間，提高效率。 

3.螺旋翼機械結構簡單，四顆旋翼位置緊湊，可有效增加承載，而回轉效應也減小。 

4.結構簡單，易於控制，且能執行各種特殊或危險任務。 

至於四旋翼直升機結構存在控制量較多的問題，則有望通過設計自動飛行控制系統

來解決。關於四旋翼的發展與實際應用，隨著無人飛行載具漸漸受到重視，許多文獻研

究也陸續發表，Madani et al. (2006)發表了使用逆步式控制(Backstepping control)的方式

對四旋翼作控制，Dikmen et al. (2009)利用PD控制器、順模控制器、逆步式控制器做角

度穩定的比較，Salih et al. (2010)對四旋翼建立動態方程式並用PID控制垂直起降；Santos 

et al. (2010)也提出用模糊智能控制器控制四旋翼，以上研究結果對本文都有很大的幫

助。 

 

二、四旋翼直昇機原理 

2-1 四旋翼直升機姿態介紹  

本四旋翼飛行器採用市售泰世330-X做為實驗機種，四個旋翼作為飛行的直接動力

源，旋翼對稱分佈在機體的前後、左右四個方向，四個旋翼處於同一高度平面，且四個
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旋翼的結構和半徑都相同，Rotor1和Rotor3逆時針旋轉；Rotor2和Rotor4順時針旋轉，四

顆馬達安裝在四旋翼的支架端，支架中間的位置則安裝單晶片控制器和傳輸藍芽等外部

設備。四旋翼飛行器的結構形式如圖1所示。 

 

圖 1. 四旋翼直升機結構原理圖 

 

四旋翼直升機是固定在十字交叉結構上由四個獨立馬達驅動的螺旋組成的系統(楊

榮豐，2010)，儘管有四個驅動，但因為四旋翼直升機具有六個坐標輸出，所以仍然是

欠驅動與不穩定的系統(Mandani and Benallegue, 2006)。沿著任意給定的方向作獨立運

動，直升機如果沒有給予足夠多的動力驅動，那麼該直升機就是欠驅動。所以為了實現

所有姿態控制目標，必然存在旋轉力矩與平移系統的耦合。四旋翼直升機大致上可作前

後左右飛行，機體高度上升或降低以及機體本身旋轉。 

將四旋翼直升機的其中任一組旋翼轉速提升或降低，而另一組旋翼保持轉速固定不

變，這樣將會造成機體的角速度不平衡，而角速度不平衡會導致機體產生自旋，如圖2

所示，灰色部分代表機頭方向。 
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圖 2. 機體自旋運動 

 

將四旋翼直升機任一組旋翼中的旋翼轉速改變，會造成向下推力不平衡，屆次可產

生一水平分力將機身做平面飛行，如圖3、圖4所示。 

 

 

 

圖 3. 機體俯仰運動 
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圖 4. 機體滾轉運動 

 

將全部旋翼的轉速提高或降低可達到高度變化，如圖5所示，這個動作的安全性較

高，也比較不易造成機身不平衡。 

 

 

 

 圖 5. 機體高度提升、高度降低 

 

2-2 四旋翼直升機動力學模型 

首先，建立慣性座標系E(OXYZ)和機體座標系B(oxyz)，如圖1所示。 

對該飛行器做如下假設： 

1. 直升機視為剛體，而且完全均勻對稱。 
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2. 原點o與直升機的重心在同一點。 

3. 直升機的螺旋槳是固定不可變形的。 

4. 直升機在各方向的運轉速率、滾轉快慢與四顆馬達的速度是成比例的。 

    在這些條件下，可以把直升機的動力學模型(Dikmen et al., 2009; Salih et al., 2010)描

述成一個固定直升機在空氣中由轉子的轉動而引起的空氣動力特性。 

利用牛頓第二定律，該直升機的動力學方程： 
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式(1)中表示直升機的重心到慣性座標系原點的距離；m表示直升機的總質量； fF 為

四旋翼螺旋槳的合力； gF 為四旋翼機身的重力； 33RJ 表示為座標系B中機體的轉動慣

量，具體表達式如下： 
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式中 xI 、 yI 、 zI 為機體分別繞座標軸 x、 y 、 z三方向的轉動慣量。 

表示為直升機相對於座標系B中的旋轉角速度： 
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在小角度情況下，可以近似為 T  ，即是： 

 

 T                            (4) 
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式中表示為機體座標系的軸與包含直升機縱軸 zo 的垂直平面的夾角，稱之為滾轉角

(Roll)，若直升機向右傾斜，則為正，反之為負；表示為直升機縱軸 )( zo 與水平面

)(OXY 間的夾角，稱之為俯仰角(Pitch)，直升機縱軸指向水平面上方，角為正，反之

為負； 為直升機縱軸在水平面內投影與地面OX 軸之間的夾角，稱之為偏航角(Yaw)，

迎 平面觀察，若由OX 轉至投影線是逆時針旋轉，則 角為正，反之為負。 

    R表示為一個3x3階的方向量餘弦矩陣，即表示從慣性座標系到機體座標系的轉置矩

陣。 
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這 裡 用 C 和 S 分 別 表 示 cos 和 sin 這 兩 個 函 數 ， 對 於 給 定 一 個 列 向 量

  T 
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fF 為4個螺旋槳的合力，其具體表示式如下： 
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2
 ipi KF  ， 4,3,2,1i                     (8) 

式中 pK 為升力係數； i  為旋翼旋轉角速度。 

綜上列各式所述，可得四旋翼直升機的動力模型為： 
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式(9)中 xI 、 yI 、 zI 分別表示直升機在 x、 y 、 z方向的轉動慣量； RI 表示馬達的轉動

慣量；陀螺的轉矩表示為 4321    )(  ug ； 1u 表示四個旋翼產生的總升力

2u 表式俯仰力矩， 3u 表示滾轉力矩， 4u 表示偏航力矩，並且可以用式(10)表示： 
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式(10)中 dK 為拖拉係數。 

 

三、自調式模糊PID控制器設計 

3-1 自調式模糊PID控制器設計  

    一般PID控制器將誤差e的比例(P)、積分(I)和微分(D)通過線性組合構成控制量，對

被控對象進行控制，PID控制器的轉移函數為： 
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其增量式的離散PID控制公式為： 
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式中 pK 為比例常數、 iK 為積分常數、 dK 為微分常數、 samT 為取樣時間。 

    一般PID控制器架構如圖 6 所示；自調式模糊PID系統架構是在常規的PID控制器

的基礎上，以誤差e和誤差變化率ce作為輸入，使用模糊推理對PID控制器參數 pK 、 iK

和 dK 進行調整，以滿足不同e 和ce對控制器參數的要求，進而使四旋翼直升機具有良

好的動、靜態性能，如圖 7 所示。 

 

 

圖 6. PID控制器基本架構 
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圖 7. 自調式模糊PID控制器架構 

 

3-2 模糊理論與自調式模糊理論  

    圖8為基本模糊控制器的架構，其中包含了模糊化、模糊推理及解模糊化等單元

(Santos, Lopez and Morata, 2010)。 

 

圖 8. 模糊控制器之基本架構圖 

    選擇輸入量為誤差e和誤差變化率ce，輸出為PID控制參數的變化量 pK
、 iK 和

dK 。 

輸入誤差e、誤差變化率ce和輸出參數 pK
、 iK 和 dK 之變化範圍定義為模糊集合

的歸屬函數，而歸屬函數曲線形狀又分多種，如梯形、鐘形、三角形等，考慮到對論域

的覆蓋程度和靈敏度以及穩定性，各模糊子集採用三角形的歸屬函數，如圖9、圖10和

圖11所示。 
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圖 9. 誤差e的歸屬函數 

 

 

圖 10. 誤差變化率ce的歸屬函數 

 

圖 11. 輸出 pK 、 iK 、 dK 的歸屬函數 

 

163



 

接著，再根據想要之穩態誤差、頻率響應頻寬、響應之上升時間、最大超越量百分

比以及安定時間來設計我們想要之PID參數，並撰寫其模糊控制器規則表，來得到其PID

控制器中的。如下表1為模糊控制器之規則表。 

 

表 1. 模糊規則表 

   ce 

e 

 NS ZE PS 

NS PB PS PB 

ZE NS NB NS 

PS PB PS PB 

 

    根據模糊規則，對所有輸入語言變數量化後的各種組合，通過模糊邏輯推理方法計

算出每一個狀態的模糊控制輸出，最終產生模糊規則表。 

    在求得控制表後，將控制規則表寫在程式規則庫裡，並編制一個查找控制表的副程

式，實際控制過程中通過查表，帶入下式計算即可得到自調整後的 pK
、 iK

和 dK
值。 
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式中， pK 
、 iK  、 dK 

為前一次的PID控制參數；  , cee 為偏差e與偏差變化率ce對應

於模糊規則表中的值； pq
、 i q 和 dq 為修正過後的係數。 

 

3-3 Android智慧型手機軟體設計 

    本論文藉由最近熱門的智慧型手機作業系統Android來撰寫程式，取代以往複雜又

昂貴的遙控器，透過簡易的藍芽傳輸就能對四旋翼直升機下控制命令，也能回傳四旋翼
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直升機上的姿態感測器數值作即時監控，也讓複雜的控制多了一份趣味。 

    本研究為了不要讓手機端的程式太複雜化，採用MIT App Inventor這套雲端運算開

發平台來編輯程式，這套開發系統原是Google實驗室（Google Lab）的一個子計畫，App 

Inventor是一個完全線上開發的Android程式環境，拋棄複雜的程式碼而使用樂高積木式

的堆疊法來完成您的Android程式，如圖12。對Android初學者或是機器人開發者來說是

一大福音。因為對於想要用手機控制機器人的使用者而言，他們不大需要太華麗的介

面，只要使用基本元件例如按鈕、文字輸入輸出即可。 

 

 

圖 12. 樂高積木式的堆疊法 

 

    我們依照控制四旋翼直升機的一些要素，把需要的元件拉到手機設計的介面視窗

上，其中包含按鈕、藍牙、文字方塊、姿態感測器、計時器等等，並把畫面編排的較好

操作，如圖13所示，也實際操作實體四旋翼直升機，Arduino單晶片控制器在主機上方，

電池黏在機體下方，四個軸下各有輪子可做地面滑行，如圖14所示。 
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圖 13. 自行設計之App人機介面 

 

 

 

圖 14. 330-X四旋翼直昇機實體 

 

 

四、結果與討論 

    本文主要探討四旋翼直升機在外在環境下能否自己保持平衡，經由自調式模糊PID

控制器跟傳統PID控制器做實際比較，發現結合自調式模糊理論之PID更能有效平衡且靈

敏性也較高。 

    本實驗分別以PID與自調式模糊PID兩種不同控制器下，個別先找出一組可平衡之參
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數，接著以兩倍、1/2倍的參數再測試。  
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圖 15. 第一組 PID 參數之響應 
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圖 16. 第二組 PID 參數之響應 
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圖 17. 第三組 PID 參數之響應 

圖15為原始PID參數，大約接近6秒時平衡；圖16為兩倍PID參數，發現有明顯的震

盪現象，安定時間也較長，不易平衡；圖17為1/2倍PID參數，在15秒過後趨近平衡，也

有超越量之問題。 
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圖 18. 第一組Fuzzy參數之響應 
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圖 19. 第二組Fuzzy參數之響應 
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圖 20. 第三組Fuzzy參數之響應 

 

圖18為原始模糊PID控制參數，在5秒左右平衡，並沒有超越量之問題；圖19為兩倍

模糊PID控制參數，雖然沒有超越量，但有晃動情形，推測是Kd的值太大而造成此問題；

圖20為1/2倍模糊PID控制參數，到達平衡時間約為7秒，也沒有超越量之問題。 

 

五、結論 

    由本論文的自調式模糊PID控制器設計，可以得知自調式模糊PID的準確性與可行

性，根據我們的實作數據得知，我們所提出的自調式模糊PID控制器的確能夠改善系統

響應的超越現象，期望在上升時間、安定時間及精確度上也能有所改善。並希望能藉其

自調式模糊能力，提升傳統PID的控制能力與效果，來落實設計理念應用於實務控制中。 
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