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一、前言

近年來，因地球暖化或太陽黑子活動加劇等因

素，國際間自然災害頻傳，不管是地震、颱風、土

石流、水患等問題，災害發生第一現場的災情掌握

是一項重要課題，常影響救難人員能否進入第一現

場執行救災行動。在多次的救災行動情境當中，證

明無人飛機的使用是一個有效的方法，常較衛星影

像及載人飛機更能有效掌握災情現況。然而，定翼

式的無人飛機受限於起降場的因素較大，垂直起降
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近年來，地球上自然災害頻傳，不管是地震、颱風、土石流、水患等問題，災害發生時第一現場的災情掌

握，將影響救難人員能否進入第一現場，所以災情現況的即時掌握是一項重要的課題。在多次的救災行動

情境當中，證明無人飛機的使用是一項有效的方法，常較衛星影像及載人飛機更能有效掌握災情現況。然

而，目前多數的多旋翼無人飛行載具大多抗風能力較差，導致雨天時無法使用此載具進行偵蒐行動。本研

究將介紹一種針對遙測系統具護罩式的四旋翼機無人飛行載具其開發設計與製作方式，並藉由抗風測試及

模擬的降雨測試等方式，探討四旋翼飛機在抗風雨能力，驗證此開發的無人飛行載具在 5 級風及小雨情況
也可執行任務。使未來對災害防治、監測、海洋或森林資料的收集探測與保護，以及監控多種災害現場能

現場及廣播等工作，更能獲得即時回報及防救災效能的提升。

The news of disasters were reported frequently, including earth quake, typhoon, fl ooding, etc. The local situation 
at the disasters is the most important information to be known by the rescue personnel. It is proved as an effective 
method even better than satellite and manned aircraft to utilize unmanned vehicle to transfer images from the 
disaster area to collect more information before and during the action of salvage. However, most unmanned vehicle 
of multi-axis rotors can't sustain strong wind and raining weathers, which will be limited in its utilization during the 
investigation. This research is aimed to develop a shrouded quadrotor which may be used in a certain circumstance 
of wind and rain by proving its performance from the designed 5-grade wind and rain condition. This can be used in 
the future disaster prevention, monitoring, ocean/forest data collection and protection, and reconnaissance/broadcast 
from many disaster areas, and enhance the performance of rescuing action.
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的直昇機該是較符合惡劣災害現場的地理情況，但

無人直升機常因飛行時間有限，及操控難度較高等

因素，使用仍有限；近來多軸旋翼的無人飛機漸受

重視，但目前多數的多旋翼無人飛行載具抗風能力

較差，導致在風雨天時無法使用此載具進行偵蒐行

動。

過去在航空器的發展中，多以載人操作為設計

需求，在載具的設計及應用上，須考量到駕駛員本

身的身心狀態，因此不論是飛行的動作極限、飛行

的時間、或是飛行任務的重複性、危險性，都受到

一定程度的限制。然而，在 20 世紀中期各國便致
力於發展利用電腦遙測的飛行載具，也就是現今所

謂的無人飛機，這也使得無人飛行載具成為目前全

球科技發展中迅速崛起中的一項科技產業。

原始的無人飛機只具備簡單的遙控飛行功能，

因此被拿來當作遙控炸彈使用，而隨著電腦技術的

進步，無人飛機開始加入單晶片甚至是微電腦作為

資料運算，強化了感應器的精度，增加了資訊鏈的

傳輸，使得無人飛機從簡單的遙控飛行躍升為具備

自主飛行能力的飛機，不僅在飛行能力上有所進

步，在飛行的距離上也大幅度的提升，整體的任務

範圍可說是沒有地理上限制，也讓無人飛機在應用

上得到了大解放。這些電腦技術上的進步，讓無人

飛機的形式有更多變的發展，舉凡定翼機、旋翼

機、飛行船、四旋翼機，甚至是多旋翼機都有眾多

的產品問世。

本研究將介紹一種針對遙測系統具護罩式的四

旋翼機無人飛行載具之開發設計與製作方式，並探

討四旋翼飛機在抗風雨能力，期望無人飛行載具在

雨天中也可執行任務。使未來對災害防法、監測、

海洋或森林資料的收集探測與保護，以及監控多種

災害現場能現場及廣播等工作，更能獲得即時回報

及防救災效能的提升。　

二、載具設計

四旋翼機顧名思義是由四個旋翼所組成，在實

際的使用中是利用無刷馬達帶動一螺旋槳轉動，而

螺旋槳在轉動的同時，會對系統本身產生一個反方

向的旋轉力矩，因此旋翼機都需要有特定的方式來

平衡該旋轉力矩，四旋翼機便是利用四個旋翼，兩

個正轉，兩個反轉來平衡。在利用四個旋翼平衡的

同時，也可透過控制各個馬達的轉速，產生不同的

旋轉力矩及斥力，進一步的達到姿態控制，如圖 1 
所示。

在了解各個螺旋槳的轉動關係後，便可建立一

動態模型進行分析。分析方式係針對四個旋翼產生

的力與力矩進行體作標與對地作標的座標轉換，求

得各個力與力矩對於姿態之間的對應關係，如圖 2 
所示。
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圖 1. 
四個旋翼的轉動與載具

運動方式之間的關係。

圖 2. 定義載具各項參數值以計算作標轉換。
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再將四個螺旋槳產生的推力，與方程式作比對，可

得到載具運動的六個自由度與馬達出力之間的關

係，如公式 (3) 所示。
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由上述關係可看出，在固定馬達及螺旋槳的情

況下，載具運動的模式與螺旋槳間的相對位置、載

具重量以及馬達出力大小有關，因此我們可以在分

析過程中，不斷的調整尺寸參數，檢視該載具所呈

現的飛行特性以及控制的結果，並回頭重新設計或

進行細部的設計。

三、載具製作

由於本四旋翼載具需應用於戶外長時間的飛

行，因此載具須具備能夠抗風抗雨的能力，所以在

外型設計上，須考量載具本身需具備抗風雨的能

力，因此設計了外罩保護載具所攜帶的電子設備 
(控制晶片、資料傳輸模組、影像傳輸模組、CCD 
鏡頭、電子變速器、電池等)，並且壓縮這些設備
擺放的空間，如圖 3 所示。
在製作上，針對模具的加工法以及複合材料

製作工法進行了研究，利用手積層塗佈法 (Hand 
lay-up placement technique) 以及壓模成形法作為載
具的製作方式。首先利用 CAD 建立載具之立體外
型，並針對各個部件繪製模具並加工，如圖 4 所
示。

材料方面則有複合材料及 ABS 材料可供選
擇，在經過應力測試及重量檢視後，選擇重量輕、

強度適中的玻璃纖維做為製作材料，如圖 5 所示。
以玻璃纖維搭配模具加工法製作後成品如圖 6 所
示。

四、自動駕駛設計

1. 姿態與航向基準系統演算
在飛航系統中，首先最重要的就是取得尤拉

角，也就是慣性座標與載具座標之間的關係，而慣

性座標與載具座標之間的轉換即是由尤拉角組成的

旋轉矩陣，然而，由於在飛行過程中陀螺儀所取得

的角速度受到外在環境的干擾，無法直接透過積分

圖3. 在有限的機身空間需放入控制晶片、資料、影
像傳輸模組、CCD 鏡頭、電子變速器、電池
等許多配件。
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求得尤拉角，因此，以下將介紹由旋轉座標單位正

交的特性預防外在的干擾，並再利用加速規及磁力

計修正誤差，以產生正確的尤拉角。

首先，旋轉矩陣 Cb
n 的微分方程式利用微小角

度分析法可求得如下：

　

        (4)
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而透過省略高階項，可求得旋轉矩陣的迭代方

程式如下：
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由於旋轉矩陣有單位正交化的特性，因此可藉

由此特性來消除部分外在干擾。正交化：

　　

                                    

圖 4. 
載具 3D 繪圖及建
模。

(a) (b)

圖 5.
 (a) 材料試驗機，
(b) 材料測試與結
果。

圖 6. 以玻璃纖維製作完成之載具成品。
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在旋轉矩陣進行單位正交化運算後，接著要解

決的是陀螺儀本身訊號在經由一段時間後會產生飄

移現象，因此必須借助其他感測器的修正，才能求

得準確的姿態角。在此研究中使用的單晶片所涵蓋

的感測器還包含著加速規及磁力計，因此可利用加

速規所取得的重力資訊來修正與水平方向的夾角，

再透過磁力計來修正航向角。

2. 水平方向夾角的修正
gref 為加速規所取得的重力資訊，但在此我們

假設加速規所取得的資料僅有向心加速度會持續影

響加速規的訊號值，因此將所取得的加速規訊號值

扣除向心加速度，即是在載具上加速規所取得的重

力方向訊號值。

gref = Accelerometer +  gyro  V                        (9)

將 gref 向量作為此時實際在水平方向的參考
值，而在此時所估計出來的重力方向如下：
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透過此時所估計出的重力方向與實際的參考值

作外積，可求得水平夾角誤差量：
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3. 航向角的修正
透過磁力計所求的航向角 yawref 作為此時實際

航向角的參考值，而在此時所估計出的航向方向如

下：
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投影到水平面上，
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透過此時所估計出來的航向角與實際航向角作

外積，求得航向角的誤差量：

　　

erroryaw = yaw yawref                                    (14)

最後透過所求的與水平方向夾角及航向角的誤差，

將目前所求的姿態角作修正，即可求得正確的姿態

角。

4. 位置控制
在位置制器方面，根據目標位置與現在位置的

誤差，計算出目標姿態角及總升力。以下方程式為

假設姿態移動在小範圍的前提下，而 T 代表的是
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目標 (target)， T 為目標位置與現在位置之間的航
向。
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之後，根據剛所算出的目標角度，丟進姿態控制

器，可計算出馬達輸出，如圖 7 所示
由上述二圖位置控制器及姿態控制器的結合，

使得載具可藉由目標位置找出前進的姿態，並透過

姿態控制器固定姿態保持平衡。

5. 導引系統演算
Q 代表載具上一個時間點的位置，R 代表載具

現在的位置，P 代表導航點的位置，COG 代表載
具的真實航向，d 代表載具真實航向該修正的角
度。真實航向的角度範圍是零到三百六十度，而 
d 的角度範圍是正負一百八十度，如圖 8 所示。
真實航向修正量計算方式如下：

      

(16)
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( )

( )( ) ( )( )
     tan

( )( ) ( )( )

r r p p
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d p r p d p r p
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五、測試與誤差分析

載具飛行的時間受到螺旋槳效率的影響，因此

測量各種螺旋槳推力及耗電量之間的關係，並計算

各個螺槳相匹配的性能曲線，選擇效率較高的槳，

相對的飛行時間也可延長，如圖 9 與圖 10 所示。
螺槳尺寸確定後，便可組裝完成進行實際飛行

測試，測試包括空機停旋、空機飛行、抗風測試、

抗雨測試，以及耐久度測試。空機停旋為一般的飛

行驗證項目，只要載具能夠以手控的方式穩定飛行

即可，如圖 11 所示。
抗風測試所使用的方法為建立一風扇陣列，並

開關各個風扇，以模擬自然中實際陣風的方式，此

方法與風洞測試不同的地方在於，風洞中的風為穩

定的單向風，而本風扇陣列可以透過改變不同風扇

的正反轉，造成風向與風量的不穩定狀態，甚至會

有渦旋風的產生，相對於風洞測試是較為接近實際

情況的測試方法，如圖 12 所示。

圖 7. 位置控制器架構。

圖 8. 真實航向修正示意圖。
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抗雨測試的目的是要求載具達到防水性，方法

為在測試處上方架設水管噴頭陣列，藉由控制水壓

的大小，改變噴頭的流率，以模擬下雨的情形，而

在抗雨測試中也完成飛行並無故障情形發生，如圖 
13 與圖 14 所示。
在耐久度測試中，是為了測驗載具能否持續長

時間的飛行而不發生儀器故障或是過熱的情況。測

圖 9. 
螺旋槳推力與耗電量關係。

圖 10.
 螺旋槳之性能匹配曲線。

試方式為使用外接電源，持續飛行一小時，並確保

載具能夠穩定飛行，如圖 15 所示。
完成各項測試後便進行自動駕駛之飛行測試，

並將其飛行結果作誤差分析。首先我們將規劃好的

路徑寫入自動駕駛程式中，令載具繞航點自動飛

行，並將飛行的軌跡與預定路線做一比較，可發現

飛行的軌跡偏差量最大不超過 5 m。綠色箭頭處為
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圖 11. 載具飛行測試。
圖 12. 透過風扇陣列模擬自然界中的風向。

圖 13. 
(a) 抗雨測試設
備，(b) 噴頭，
(c) 噴霧錐角。

(a)

(b)

(a) (b) (c)

飛行路徑幾乎無誤差之狀態，而紅色圈內則為超出

預定路線之情況，如圖 16 所示。
另外也進行定點盤旋的高度以及位置誤差分

析，測試方式是給定一定位點與高度，令其定高盤

旋，所測得之位置誤差為半徑 20 公分之圓，而高
度誤差則不超過 40 公分，如圖 17 所示。

圖 14. 抗雨測試實際情況。

圖 15. (a) 外接電源之電源供應器，(b) 耐久度測試
實際情形。

載具位置
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圖 17.
 定高定點盤旋之位
置與高度變化。

圖 16. 
兩次不同路徑之自動導航飛行
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