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摘要：针对动四旋翼无人飞行器的高动态、高效率驱动问题，对四旋翼无人飞行器驱动系统的硬件设计、动态模型、能量效率等方面

进行了研究，提出了一种基于ATmega88微控制器及 I2C总线技术的多旋翼飞行器驱动系统，利用升力测试平台对驱动系统的动态

性能与能量效率进行了测试，通过系统辨识实验建立了PWM-旋翼升力动态模型，并分析了供电电压对模型参数和系统效率的影

响。实验结果表明，该驱动系统带宽大于10 rad/s，且在每个旋翼300克升力输出时效率高达9 g/W，完全满足四旋翼无人飞行器的

设计需要。
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Design and performance evaluation of quadrotor drive system

SUN Chai-cheng，XV Yu，TAN Zhong-hua，TONG Chang-fei，LI Huai-zhong
（College of Physics and Electronic Information Engineering，Wenzhou University，Wenzhou 325035，China）

Abstract：Aiming at developing high dynamical and high efficient drive system for quadrotor，the hardware design，dynamic model，and
power efficiency of quadrotor drive system were researched，and the quadrotor drive system based on ATmega88 microcontroller and I2C
bus technology was proposed. The dynamic performance and power efficiency of drive system were tested by using lift force test platform.
The dynamic models of rotor thrust were established through system identification experiments，and the influences of supply voltage on
model parameters and power efficiency were discussed. The experimental results indicate that the proposed drive system possesses high
bandwidth of more than10 rad/s and excellent energy efficiency of 9 gram/watt corresponding to 300 gram thrust，thus can fully meet the
design requirements of autonomous flying quadrotor.
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0 引 言

近年来，具备可垂直起降、悬停及低空低速飞行

能力的四旋翼无人飞行器已经成为一种主流的无人

飞行器应用与研究平台，在侦察、搜索救援、交通监

控、灾情监测、航拍、地理测绘、遥测遥感等领域有着

非常广泛的应用前景。

由螺旋桨、无刷直流电机、电子调速器及电池构

成的驱动系统是四旋翼无人飞行器的关键部件，它不

仅产生升力，更通过对各旋翼升力的快速调节提供飞

行器六自由度运动所需的操纵力和力矩。由于具备

开环不稳定、高动态的特性，四旋翼无人飞行器的姿

态需要通过对各旋翼升力的快速调节实现自稳定，这

要求旋翼升力具备快速的动态响应能力。旋翼升力

通常由飞行控制计算机向电子调速器发送转速或

PWM命令实现。前者要求电子调速器实现旋翼转速

的闭环控制［1］，如此可降低电池电压波动对旋翼转速
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的负面影响；然而转速控制难免存在余差。此外，出

于轻量化考虑，现有的电子调速器通常使用精度较差

的内部RC振荡器，这使得控制转速与真实转速之间

存在误差，需要额外的校正［2］。后者直接改变PWM占

空比调整旋翼升力，电子调速器仅进行换向而不构成

转速闭环［3］；在这种开环方式下，旋翼升力具有快速的

动态响应，然而其动态特性不可避免会受电池电压变

化的影响。

在电机方面，当前的四旋翼飞行器通常采用有刷

直流电机［4-5］或无感无刷直流电机［6-7］。有刷直流电机

控制简单，但扭矩较小，需要减速齿轮配合驱动螺旋

桨。无感无刷直流电机扭矩大、效率高，可直接驱动

螺旋桨，可靠性更高。

本研究给出一个基于无感无刷直流电机的四旋

翼无人飞行器驱动系统设计与实现方案并建立了旋

翼升力的动态模型，在此基础上对驱动系统进行详细

的性能测试，并给出实际的自主飞行实验结果。

1 驱动系统设计

1.1 驱动系统总体架构

四旋翼无人飞行器驱动系统总体架构如图 1所

示。四旋翼无人飞行器的驱动系统由螺旋桨、无感无

刷直流电机、电子调速器及电池构成。对角线上的旋

翼 1、旋翼 3逆时针旋转，旋翼 2、旋翼 4顺时针旋转。

飞行器的俯仰力矩由旋翼 1与旋翼 3的升力差产生；

滚转力矩由旋翼2与旋翼4的升力差产生；4个旋翼的

升力之和与反扭力差分别产生升力与偏航力矩；各通

道操纵量与各电机PWM值的关系为：
uq =(u1 - u3)/2 （1）
up =(u4 - u2)/2 （2）

uT =(u1 + u2 + u3 + u4)/4 （3）
ur =(u1 - u2 + u3 - u4)/4 （4）

式中：uq ，up ，uT ，ur —俯仰、滚转、升力、偏航通道的

操纵量；u1 ，u2 ，u3 ，u4 —4个电机的PWM输入。

图1 四旋翼无人飞行器驱动系统总体架构

除了快速的动态特性，效率也是驱动系统设计的

重要指标。根据动量理论，飞行器悬停所需的理想功

率为［8］：

P = T 3 2 / 2ρA （5）
式中：T —升力，ρ—空气密度，A—桨盘面积。

由式（5）可知，在给定悬停重量的前提下，桨盘面

积越大，消耗的功率越小。因此为了提升旋翼效率，

旋翼越大越好。然而大的旋翼需要大扭矩输出的电

机匹配，相应地，电机与机体的尺寸也要做大，因此研

究者需要根据悬停重量、机体尺寸进行综合折衷。

1.2 电子调速器设计

为了实现无感无刷直流电机的电子换向，本研究

设计了由六臂全桥驱动电路、反向感生电动势过零检

测电路、电流检测电路及ATmega88单片机构成的电

子调速器如图2所示。

六臂全桥驱动电路的3个PMOS上臂由单片机的

15.625 kHz PWM输出驱动，3个NMOS下臂由单片机

I/O驱动。

电机转子位置通过检测第三相反向感生电动势

（BEMF，以下简称反电动势）过零点判断；过零事件由

图2 无感无刷直流电机电子调速器硬件电路
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单片机内置的模拟比较器检测，由于各相过零事件是

按顺序产生的，根据当前相位控制模拟通道多路选择

器切换各相电压输入可以实现比较器的复用，如此可

有效简化电路设计。在静止或低速运行时，由于反电

动势很小，过零事件检测存在较大误差，这将导致电

机无法正确换向而启动失败。为解决该问题，本研究

在电机启动阶段采用开环换向策略，等电机产生足够

反电动势后再基于反电动势过零点进行换向。

电机工作电流检测电路将电机工作电流转换成

电压，该电压由单片机ADC采集，用于过流、电机堵转

的检测，以保护电机与MOS管。

ATmega88单片机实现换向、过流检测、与飞控计

算机通讯等功能；通讯接口采用 I2C总线，以方便连接

多个电子调速器，并满足4个电子调速器500 Hz PWM
更新频率所需的通讯带宽要求。

2 驱动系统模型辨识与性能测试

2.1 测试平台

本研究在如图3所示的测试平台上进行驱动系统

的模型辨识与性能测试。测试过程中，旋翼气流朝

上，产生的下压力由计重设备测量，电子调速器同时

以 500 Hz频率输出转速测量值到本地保存。由于设

备限制升力难以实时测量，本研究在获得典型工作点

转速与升力数据的基础上，利用升力与转速平方的正

比关系实时估计各转速下的升力。本研究测试的4种
动力组合如图3所示。

图3 测试平台与相应动力组合

2.2 模型辨识

PWM-升力阶跃响应曲线如图 4所示。从图 4给
出的PWM-升力阶跃响应曲线可以看出，旋翼升力的

动态特性可以很好地用二阶线性模型描述：
T(s)
u(s) = k(Tp1s + 1)(Tp2s + 1) （6）

式中：T —单个旋翼的升力；u —电机的 PWM输入；

k—模型增益；Tp1 ，Tp2 —时间常数。

由实验辨识得到的11.4 V供电电压下4种动力组

合的模型参数如表 1所示，辨识实验以方波信号为激

励源，模型参数由Matlab系统辨识工具箱估计得到。

从表 1可以看出，同一动力组合正反桨对应的模型增

益和带宽存在平均 4.4%和 4.3%的差异，这主要是由

于正、反桨空气动力学特性难以做到完全一致导致

的；电机和桨的转动惯量对模型带宽影响很大，驱动

系统应选用转动惯量尽量小的电机和桨以提高驱动

系统带宽，使得其动态满足四旋翼无人飞行器实时控

制的要求。

表1 11.4 V供电电压下PWM-升力动态模型参数

动力组合

2212 980KV
+EPP1045

4005 690KV
+EPP1245

2212 550KV
+EPP1245

2212 550KV
+APC1447

正桨

反桨

正桨

反桨

正桨

反桨

正桨

反桨

k/g
3.77
3. 90
3.57
3.87
2.87
3.01
3.77
3.80

Tp1/s
0.078 9
0.077 6
0.071 6
0.079 4
0.090 5
0.090 4
0.201 6
0.213 3

Tp2/s
0.008 5
0.005 1
0.009 7
0.002 3
0.019 5
0.011 4
0.016 5
0.013 9

带宽/（rad·s-1）

12.5
12.7
13.5
12.6
10.5
10.8
4.93
4.63

四旋翼飞行器的4个电机由于总工作电流非常大

（10 A以上），只能由未经稳压的锂聚合物电池组直接

供电。在飞行过程中，随着电池电压因放电而逐渐降

低，旋翼升力动态模型的增益和带宽将逐渐下降。针

对 3S锂聚合物电池组，本研究选择 12.4 V、11.4 V、

10.4 V这3个典型的工作电压对各动力组合的模型参

数进行了辨识，结果如图 5所示。在电池电压下降

16. 1%的情况下，各动力组合模型增益和带宽平均降

低 22.1%和 11.7%。因此，在飞行控制器设计中需考

虑这些参数摄动以保证系统鲁棒性。

2.3 效率测试

除了动态响应带宽，能量效率也是评价驱动系统

性能的重要指标，它直接影响飞行器的续航时间与里

程。11.4 V电压下各动力组合的效率测试结果如图6
所示。在相同的升力下，尺寸越大的桨诱导速度越

低，所消耗的功率越小，因此效率越高；由于旋翼消耗

功率与转速三次方成正比，效率随升力增大而降低。

图4 PWM-升力阶跃响应曲线
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3 自主飞行实验及结果分析

3.1 四旋翼飞行器

为了验证驱动系统在实际飞行中的有效性，本研

究在如图7所示的四旋翼无人飞行器上进行了自主飞

行测试。飞行器电机和桨分别采用朗宇X2212 550 kV
电机和EPP1245正反桨，电机对角距离 0.5 m，起飞重

量1.024 kg。飞行器采用基于多源传感器信息融合的

GPS/MEMS SINS/地磁组合导航算法［9］提高飞行状态

信息估计的精度与动态性能。为保证飞控系统在驱

动系统模型参数摄动下的鲁棒性，姿态和速度控制算

法均基于针对系统不确定性的定量反馈理论进行综

合设计［10］。

3.2 自主飞行测试结果

四旋翼无人飞行器自主飞行轨迹如图8所示。在

自主飞行实验中，四旋翼飞行器首先从起降点自主起

飞并爬升到航点1，然后依次穿越航点2、航点3、航点

4并返回航点1，最后自主降落到起降点。由于四旋翼

飞行器本质上具备的开环不稳定及高动态特性，飞控

系统对驱动系统的动态性能有很高要求。自主飞行

实验结果如图9所示，由图9可以看出，驱动系统能很

好地满足自主飞行需要，即使374.5 s飞行器前飞时由

于阵风干扰前飞速度出现1.4 m/s控制误差的情况下，

驱动系统也能快速响应，并在 2 s内通过姿态调整恢

复前飞。整个飞行过程中，轨迹跟踪均方根误差为

0.58 m，远小于GPS误差（2.5 m RMS）。

图5 不同供电电压下模型参数辨识结果

图6 11.4 V供电电压下各动力组合效率测试结果

图8 四旋翼无人飞行器自主飞行轨迹

图9 四旋翼无人飞行器自主飞行实验结果图7 测试用四旋翼自主无人飞行器
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5 结束语

本研究利用ANSYS软件建立了该变桨轴承与轮

毂连接螺栓仿真模型，基于GL规范，分别利用有限元

方法和理论分析方法对该连接螺栓进行了强度分析

和接触面滑移分析。

研究结果表明，接触面之间不会发生使螺栓承受

剪切力的滑移，螺栓的极限强度结果满足设计要求，

极限计算中有限元分析结果和理论分析结果误差仅

为 0.85%，结果基本一致。疲劳损伤小于 1，满足设计

要求。该研究结果为风机变桨轴承和轮毂连接螺栓

设计提供了参考。

（上接第1590页）

4 结束语

本研究给出了一个完整的四旋翼无人飞行器驱动

系统设计与实现方案，在此基础上通过系统辨识实验

建立了旋翼升力的动态模型并对系统进行了综合的性

能测试。

实验结果表明，本研究设计的驱动系统动态带宽

大于10 rad/s，且在每个旋翼300克升力输出时效率高

达9 g/W，航线跟踪均方根误差为 0.58 m，完全满足四

旋翼无人飞行器自主飞行控制的需要，大量的飞行实

验也验证了其稳定性。
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