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基于奇异摄动法的固定翼无人机优化 PID 控制①
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摘　 要　 为了提高固定翼无人机(UAV)飞行控制的精准性与响应速度,降低因固定翼非

线性系统耦合而造成的控制误差,提出了基于奇异摄动分解的固定翼无人机动力学建模

及控制方法。 首先对固定翼无人机的速度和姿态进行动力学建模,采用小扰动理论将非

线性模型线性化。 对于线性化处理后的固定翼无人机动力学模型,将速度、角度作为慢变

量,角速度作为快变量,转换为奇异摄动模型,再对奇异摄动模型进行快慢分解,得到两个

降阶子系统,即以线速度、角度为状态变量的慢子系统和以角速度为快变量的快子系统。
分别对快、慢子系统设计比例积分微分(PID)控制器,最后,用 Simulink 仿真验证了基于

快、慢分解的优化 PID 方法的可行性以及有效性。
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0　 引 言

固定翼无人机(unmanned aerial vehicle,UAV)
因其巡航时间长、飞行范围广、使用成本低、信息感

知率强等优势,被广泛运用于巡逻侦察、电子干扰、
战场支援、森林灭火以及地形绘制等军民用领域。
由于以上优点,固定翼无人机被普遍认为是未来信

息化发展的重要平台。 然而,不同于旋翼无人机运

动模型,固定翼无人机是典型的具有非完整线性约

束的运动体,其动力学模型具有阶次高、非线性强等

特性,且存在最大、最小空速以及最大航向角速度等

的限制[1],同时风速的干扰是随机和时变的,对于

不同重量和不同重心的固定翼无人机,飞行姿态与

速度的控制效果也不尽相同,因此,固定翼无人机的

控制相较于旋翼等其他无人机控制更为复杂,控制

难度也更大。 采用奇异摄动法能够降低系统阶次、

消除系统刚性问题。 同时由于奇异摄动法的基础是

系统的时间尺度特性,因此它能够同时适用于线性

及非线性系统[2]。
目前,固定翼无人机控制方法主要有比例积分

微分( proportional integral derivative,PID)控制[3-4]、
自适应控制[5]、鲁棒控制[6] 以及多种控制方法融合

等。 对于固定翼飞行策略优化控制问题,众多国内

外优秀学者都有不同的见解、设计与实践。 王力等

人[7]在设计固定翼控制方法时,引入了非线性干扰

观测器对复合干扰进行精确估计,同时设计自适应

二阶 PID 滑模控制器消除了切换控制引起的抖震现

象。 宗群等人[5] 针对固定翼无人机的姿态和速度

控制中存在不确定和外部扰动的问题,设计自适应

超螺旋滑模干扰观测器和控制器,从而实现固定翼

无人机对速度和姿态命令的有限时间精确跟踪。
Raza[8]等人利用输出反馈控制拓扑为非线性固定翼

模型设计鲁棒控制器并且引入不确定性对控制器和
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观测器的鲁棒性进行了评估。 以上各飞行优化方法

使得固定翼无人机在有外部气体扰动的情况下的飞

行姿态和速度控制响应时间和鲁棒性有了很大的提

高。 然而,由于固定翼控制器的设计复杂性,上述优

化控制方法很难应用于实际飞行,当前应用较为广

泛的仍为传统 PID 控制器,因此,本文在传统 PID 控

制上采用奇异摄动方法进行优化,以提高系统的响

应速度和稳定性。
在系统理论与控制工程中,建模是一个基本问

题。 多数物理系统都含有快、慢动态耦合的现象。
早期对这类系统的处理方法是简单地忽略快变模态

从而降低系统的阶数,然而,大量事实证明,基于这

样的简化模型设计的控制效果往往与设计要求相距

甚远。 奇异摄动方法是有效处理这类问题的工具。
其思想是首先忽略快变量以降低系统阶数,然后通

过引入边界层校正来提高近似程度。 这两个降阶的

系统就可以用来近似原系统的动力学行为。 文

献[9]指出在飞机的姿态控制中,角速度的变化远

远快于速度和角度,可以考虑将此类系统建为奇异

摄动模型。
针对传统 PID 控制无法使固定翼无人机达到较

好的控制效果,使用奇异摄动法进行固定翼无人机

PID 优化控制率设计。 仿真结果表明,相较于传统

PID 控制方法,采用奇异摄动法进行快慢分解的双

闭环 PID 控制器能够保证线速度等慢变量响应不变

情况下,大大提高角速度等快变量的响应时间,更快

达到期望控制量。

1　 固定翼无人机奇异摄动系统建模

1. 1　 坐标系的建立与变换

运动中的固定翼飞机,其运动方程可以用独立

的一阶常微分方程组表示。 由于方程组中包含相关

的空气动力、转动惯量等因素,纵向、横向和航向的

运动之间会发生耦合,为了有效地分离耦合变量且

简化非线性方程组,建立合适的坐标系是极其必要

的。
为了描述固定翼无人机的速度和姿态变化,本

文采用地面坐标系和机体坐标系来描述无人机的飞

行状态,并给出相应的变换矩阵。
在地面上选一点为地面坐标系原点 O,OR 轴指

向正北,OS 轴指向正东并在地面上与 OR 轴垂直,
OT 轴指向地心且与面 ORT 垂直,符合右手坐标系。
机体坐标系原点 o 位于固定翼无人机质心处,ox 轴

指向固定翼机头方向,oy 轴垂直于 ox 轴指向飞机右

侧,oz 轴垂直于 oxy 轴指向固定翼机腹,为右手坐标

系。 坐标系示意图如图 1 所示。

图 1　 坐标系示意图

为建立固定翼无人机模型,现将各方向运动由

参数表示,参数及其含义见表 1。

表 1　 机体坐标系下运动参数及其含义

参数名 x 轴 y 轴 z 轴
线速度 u v w
角速度 p q r
气动力 X Y Z

气动力矩 L M N
转动惯量 Ix Iy Iz

同时,固定翼无人机的运动姿态和位置也能够

由地面坐标系相对于机体坐标系的角度变化和坐标

来确定。 在地面坐标系下固定翼无人机的各参数及

其含义见表 2。

表 2　 地面坐标系下运动参数

参数名 R 轴 S 轴 T 轴

姿态角 Φ 滚转角 Θ 俯仰角 Ψ 偏航角
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1. 2　 固定翼无人机动力学建模

为减少不必要的干扰,简化无人机运动学方程

推导,本文将做出如下假设。
(1) 飞机为刚体,不会出现弹性形变,机身任意

两点距离相对不变,飞行时不受到外界干扰。
(2) 惯量积为 0。
(3) 忽略地球自转对飞机的影响,且重力加速

度 g 不随着飞机运动而改变。
可将非线性固定翼运动方程描述为

u̇ = rv - qw + 1
m ( - mgsinΘ + X)

v̇ = pw - ru + 1
m (mgcosΘsinΦ + Y)

ẇ = qu - pv + 1
m (mgcosΘcosΦ + Z)

ṗ = 1
Ix
[( Iy - Iz)qr + L]

q̇ = 1
Iy
[( Iz - Ix)pr + M]

ṙ = 1
Iz
[( Ix - Iy)pq + N]

Φ
·

= p + qsinΦtanΘ + rcosΦtanΘ

Θ
·

= qcosΦ - rsinΦ

Ψ
·

= (qsinΦ + rcosΦ)secΘ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

(1)

采用小扰动理论[10]可将方程组线性化处理,其
理论简化步骤如下。

(1) 将式(1)中所有变量表示为基准值与扰动

值之和,对于构造对称的飞机在水平飞行无干扰情

况下,设定横、航向基准值为 0。
(2) 选定无角速度的对称基准飞行状态(水平

飞行),使得 v0 = w0 = p0 = q0 = r0 = Φ0 = 0,并定义

u0 为基准的飞行速度, θ0 为航迹角。
(3) 假设所有干扰量都很小,其时间导数也很

小。 角度余弦值可视为 1,正弦值为 0。
可获得以扰动增量为变量的线性方程组:

u̇ = - gθcosθ0 + 1
mX

v̇ = - u0r + gΦcosθ0 + 1
mY

ẇ = qu0 - gθsinθ0 + 1
mZ

ṗ = 1
Ix
L

q̇ = 1
Iy
M

ṙ = 1
Iz
N

θ
·

= q
Φ̇ = p + rtanθ0

ψ̇ = rsecθ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

(2)

气动力与气动力矩的表达式如下,其中包含了

系统产生的推力与力矩:

X = 1
2 ρ vT2SaCD

Y = 1
2 ρ vT2SaCY

Z = 1
2 ρ vT2SaCL

L = 1
2 ρ vT2SabCl

M = 1
2 ρ vT2SabCm

N = 1
2 ρ vT2SabCn

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

(3)

其中 ρ 为空气密度,θ0 为俯仰角基准值, vT 为基准

速度(在小扰动线性化后即为 u0),Sa 为机翼面积,b
为机翼长度, C(D,Y,L,l,n,m) 为空气动力系数,通常由

实验测得,其计算方式可参考文献[11]。
1. 3　 奇异摄动模型建立

为满足奇异摄动法进行快慢分解的要求,可将

各变量表示为矩阵与行列式形式,其表示方法如式

(4)所示。
x = [u, v, w,θ, Φ,Ψ] T

z = [p, q, r] T{ (4)

由式(2)可将固定翼动力学模型表示为

ẋ = F1(x)z + f1(x) + u1( t)

ż = Bz + f2(x) + u2( t)
{ (5)
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其中

F1(x) =

0 0 0

(ρ u0
2SaCYp)
2m 0

(ρ u0
2SaCYr)
2m - u0

0 u0 0

0 1 0
1 0 tanθ0

0 0 secθ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

f1(x) =

- gθcosθ0 +
ρ u0

2SaCDa

2m tan -1 w
u

gΦcosθ0 -
ρ u0

2SaCyβ

2m sin -1 v
u0

- gθsinθ0 +
ρ u0

2SaCLα

2m tan -1 w
u

0
0
0

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

B =

ρ u0
2SabClp

2Ix
0

ρ u0
2SabClr

2Ix

0
ρ u0

2SabCmq

2Iy
0

ρ u0
2SabCnp

2Iz
0

ρ u0
2SabCnr

2Iz

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

f2(x) =

ρ u0
2SabClp

2Ix
sin -1 v

u0

ρ u0
2SabCma

2Iy
tan -1 w

u

ρ u0
2SabCnb

2Iz
sin -1 v

u0

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

u1、u2 为控制量。
奇异摄动系统是带有小参数 ε 的系统,时标分

解法在奇异摄动分解领域具有重要的作用。 其原理

为假设一个整体能够分解为快变化(非主导因素)
和慢变化(主导因素)的系统。 快子系统较于慢子

系统的变化速率更快,达到稳定时所采用的时间也

更少。 引入小参数 ε(0 < ε < 1), 令 z = εz1, 可将

式(5)表示为[12]

ẋ = F(x)z1 + f1(x) + u1( t)

εż1 = Gz1 + f2(x) + u2( t)
{ (6)

式(6)即为固定翼无人机的奇异摄动模型,其

中 F(x) = εF1(x),G = εB。
1. 4　 快慢子系统分解

奇异摄动方法能够根据不同的时间尺度,将系

统分解为快子系统与慢子系统,对两个降阶子系统

分别设计控制器以达到预期的控制目标。
显然可见常矩阵 G 为可逆矩阵,假设慢子系统

的时间尺度为 t, 输入为 u2s( t), 则令 ε = 0, 则由

式(6)可求得降阶慢子系统:
z1s = - G -1( f2(xs) + u2s( t)) (7)

将式(7)代入式(6)可得:
ẋs = [ - F(xs)G -1 f2(xs) + f1(xs)]

+ [u1s( t) - F(xs)G -1u2s( t)] (8)
式(8)即为慢子系统数学模型。
由于 z1 = z1s + z1f,u2 = u2s + u2f,在新的时间尺

度 τ(τ = t
ε ) 下,能够近似认为慢变量保持不变,即

ε ż1s = 0, 将式(7)代入下式:
ε( ż1s + ż1f) = G(z1s + z1f) + f2(xs)

+ [u2s( t) + u2f( t)] (9)
可求得快子系统的数学模型为

εż1f = Gz1f + u2f( t) (10)
综上,式(8)、(10)构成了固定翼无人机的快慢

子系统分解模型,其中 x 为线速度与姿态角向量,z
为角速度向量。

2　 优化 PID 控制

2. 1　 传统 PID 控制方法

传统的 PID 控制方法所控制的对象通常为期望

输出 u0( t) 与实际输出 y( t)的差值 e( t),即:
e( t) = u0( t) - y( t) (11)
传统 PID 控制方法将 e( t) 作为控制目标,通过

比例(P)、积分( I)、微分(D) 3 个控制过程进行累

加,从而得到控制量 u( t),即:

u( t) = KPe( t) + KI∫t0 e( t)dt + KD
de( t)
dt (12)

然而,在固定翼模型使用传统 PID 控制时,其对

角速度等快变量的变化控制较为迟缓,调整时间过

长,从而影响飞机舵机的调节能力,导致飞机稳定性

变差。
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2. 2　 基于奇异摄动的 PID 优化控制

本设计采用奇异摄动时标分解方法,将固定翼

无人机的系统飞行控制问题转化为不同的回路,分

别设计控制器,此方法能够大大提高快系统回路的

相应速度,同时提高各回路的控制精确性,其系统结

构图如图 2 所示。

图 2　 基于奇异摄动的优化方法结构框图

　 　 首先,将原方程按照变化速率分解为快慢子系

统,从而针对快子系统 z( t)与慢子系统 x( t)采用奇

异摄动方法求得近似解 xs( t) 与 zf( t)。 接着,根据

求得的快慢系统近似解分别设计相应的 PID 控制

器,从而实现对无人机系统的优化控制。
针对式(8)所表示的慢子系统模型,设计对应

的 PID 控制量 u1( t):

u1( t) = Kspes( t) + Ksi∫t0 es( t)dt + Ksd
des( t)

dt
es( t) = u0s( t) - xs( t)

{
(13)

其中, Ksp、Ksi、Ksd 分别为慢子系统的 P(比例) I(积
分)D(微分)系数, es( t) 为输出误差, us( t) 为系统

控制量, u0s( t) 为慢系统输入期望值, xs( t) 为慢子

系统输出。
同理,针对式(11)能够设计快子系统控制量:

u2( t) = K fpef( t) + K fi∫t0 ef( t)dt + K fd
def( t)

dt
ef( t) = u0f( t) - zf( t)

{ (14)

对式(6)设计原系统 PID 控制方法,其中:
KP = Ksp + K fp

KI = Ksi + K fi

KD = Ksd + K fd

ì

î

í

ïï

ïï
(15)

即可求得固定翼无人机的奇异摄动控制优化

PID 控制模型。

3　 仿真与分析

由文献[11]可获得固定翼无人机的质量、翼
展、面积等数据,再由其风洞实验可获得对应固定翼

无人机的气动力参数等数据。
本文所做的仿真实验在 Simulink 中运行,仿真

目标是实现对机体坐标系下 x 轴的线速度和角速度

进行控制,同时观测其在三维坐标系下的运动轨迹

变化曲线。 其中所涉及的参数及其数值如表 3 所

示。

表 3　 仿真相关参数

m b S Ix Iy
20. 64 1. 96 1. 37 1. 6073 7. 5085
Iz CDα CLα Cmα Cmq

7. 1865 0. 382 6. 947 - 0. 707 - 1. 713
CYβ CYp CYr Clβ Clp

0. 271 4. 275 - 0. 317 - 0. 367 - 1. 662
Clr Cnβ Cnp Cnr ε

0. 195 0. 110 - 0. 184 - 0. 575 0. 01
u0 Θ0 g ρ 　
10 0. 1 9. 8 1. 293 　

设置期望线速度为 30 m / s,角速度为 3 r / s,将
参数代入式(7)可获得具体的快慢子系统,对快慢

子系统分别做 PID 控制器设计,在保证快慢子系统
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分别得到良好的控制情况下,获得的相应 PID 参数

为

KsP = 10, KsI = 1, KsD = 0

K fP = 3, K fI = 1, K fD = 0
{ (16)

整合快慢子系统控制方法,分别得到快慢系统

以及原系统控制率为

u1( t) = 10e( t) + ∫t0 e( t)dt + 0 de( t)
dt

u2( t) = 3e( t) + ∫t0 e( t)dt + 0 de( t)
dt

u( t) = 13e( t) + 2∫t0 e( t)dt + 0 de( t)
dt

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

(17)

将式(6)在 Simulink 中进行仿真得到基于奇异

摄动法的 PID 优化模型 ( singularly perturbed PID
control method,SP)并与传统 PID 控制方法( tradi-
tional PID control method,TP)进行比较,得出的控制

效果如图 3 所示。
图 3 为在固定翼无人机系统中加入 TP 与 SP 算

法所得到的系统 x 轴线速度输出曲线。 可以看到,
采用 SP 控制算法能够达到与 TP 控制方法近乎相

同的控制效果,都能够很快地达到稳态,并且其稳定

时间与超调量都能够得到较为优异的控制。 此验证

说明对于慢子系统的优化控制,基于奇异摄动的优

化方法能够达到与目前常用的 PID 算法一样优异,
对于角速度等快子系统的优化,其控制效果更优,如
图 4 所示。

图 4(a)所示为 TP 方法输出的 x 轴角速度曲线,
图 4(b)为 SP 控制方法输出的角速度曲线,图 4(c)
为两种方法输出对比曲线。 由图可得,对于快变系

统的控制,传统 PID 方法的跳变量较小,所需的调节

时间过长,无法快速地达到期望值;这是由于奇异摄

动法未忽略快子系统变化,而是单独考虑快子系统

的控制方法而造成的。 因此,经奇异摄动方法优化

后的 PID 控制能够在极短的时间内完成接近期望值

的阶跃变化,同时能够极大地缩小调节时间,其对于

角速度等快变量的控制效果要远高于传统 PID。 为

验证 SP 优化后的固定翼位置变化稳定性,本实验

设置期望以 x 轴线速度 30 m / s,z 轴线速度 10 m / s
爬升 5 s 后保持平飞。 图 5(a)为设定的仿真 15 s 的
固定翼速度变化轨迹,图 5(b)为固定翼三轴位置变

化轨迹。

(a) TP 算法线速度输出

(b) SP 优化线速度输出

(c) 两种方法线速度对比图

图 3　 两种算法线速度效果比较

由图 5 可以看出,固定翼无人机在爬升阶段与

平飞阶段能够保持较为平滑的线段,其飞行误差在
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运动中近似接近于0。此仿真表明本优化方法能够

较好地控制固定翼无人机的飞行速度及姿态,对于

位置控制也较为精确,相较于传统的固定翼控制方

法,其理论有效性和先进性得到了证实。

(a) TP 控制角速度输出

(b) SP 角速度输出

(c) 两种算法角速度对比图

图 4　 两种算法角速度效果比较

(a) 固定翼无人机 u、 w 轴线速度变化

(b) 固定翼无人机轨迹变化曲线

图 5　 固定翼速度及位置变化轨迹

4　 结 论

本文针对固定翼无人机进行了动力学建模,后
采用奇异摄动法和 PID 控制方法设计了固定翼无人

机的奇异摄动优化 PID 方法,并与传统 PID 控制方

法进行对比,实现了对固定翼无人机线速度与角速

度输出的控制优化。 仿真结果表明,对于线速度和

角度等慢变量,奇异摄动优化 PID 方法能够做到与

传统 PID 相同较为优异的控制效果;对于角速度等

快变量,奇异摄动优化 PID 方法能够达到更快的响

应速度与更少的调节时间,其对于快变量的控制效

果远远好于传统 PID 控制方法。 对于位置于姿态变

化,本文方法能够进行有效的跟踪控制,同时减少控

制时间,增加控制精度。
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Optimize PID control of fixed-wing UAV based on
singular perturbation method

ZHU Hanzhi, MEI Ping, LIU Yunping, ZHAO Zhongyuan, ZHANG Tingting
(School of Automation, Nanjing University of Informantion Science and Technology, Nanjing 210044)
(College of Command and Control Engineering, Army Engineering University of PLA, Nanjing 210017)

Abstract
In order to improve the accuracy and response speed of fixed-wing unmanned aerial vehicle (UAV) and re-

duce the control error caused by the nonlinear system coupling, this paper proposes a dynamic modeling and control
method for fixed-wing UAVs based on singular perturbation. First, the velocity and posture of the fixed-wing UAV
are modeled, and the nonlinear model is linearized by using the small perturbation theory. Then the model is trans-
formed into singularly perturbed model with linear velocity and posture as slow varables and angular velocity as fast
varables. To get two subsystens, the singularly perturbed model should be decomposed into the slow subsystem with
linear velocity angle as the state variable and the fast subsystem with angular velocity as the fast variable. The pro-
portional integral derivative (PID) controls of the fast and slow subsystems are designed respectively. Finally, the
feasibility and effectiveness of the PID optimization method based on fast and slow decomposition are verified by
Simulink simulation.

Key words: fixed-wing unmanned aerial vehicle (UAV), singular perturbation, proportional integral deriva-
tive (PID) control, dynamic modeling, small perturbation theory
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