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一种微小型无人机带死区变增益

PID自适应控制器的设计与实现

陶 冶 1 房建成 1 盛 蔚 1

摘 要 针对一种常规布局的微小型无人机定点飞行任务中存在的传

感器测量精度不高以及发动机振动引起的抖舵问题, 设计了带死区变增

益 PID 自适应控制器. 文中给出了滚转、航向、俯仰以及位置反馈信号

的融合算法, 有效地实现了对定姿稳定控制以及定高、定航点的轨迹跟

踪控制, 并利用实验验证了纵向、滚转和航向三个通道的稳定性. 实验结

果表明, 所设计的导航、控制系统能有效抑制不确定项的影响, 且可获得

良好的动态跟踪性能.
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Design and Realization of Piecewise PID
Controller with Deadzone for Micro UAV

TAO Ye1 FANG Jian-Cheng1 SHENG Wei1

Abstract In this paper, a piece-wise PID controller is devel-

oped for a micro UAV. In UAV′s fixed-point flight, the measur-

ing precision of transducers needs to be improved and the rudder

quivering problem due to engine shake exists. By applying the

designed fusion algorithm for rolling, coursing, and pitching, the

fixed-attitude stabilized control as well as tracking control of

fixed-height and fixed-destination flight can be effectively real-

ized. The experimental results verify the stability of pitching

and rolling channels and show that the controller has good per-

formance in restraining unfavorable effects from uncertainty. In

addition, dynamic tracking performance is well guaranteed.

Key words Micro UAV, trajectory tracking, control design

随着近年来航空技术与微机电技术的飞速发展, 微小型

无人机系统以其重量轻、体积小、成本低、易于操作等特点,

在越来越多的领域得到了广泛应用. 在微小型无人机上, 由

于任务载荷有限, 大中型无人机系统上的航电设备将不能使

用, 由于硅MEMS 传感器测量精度低, 抗发动机振动能力弱

等原因, 导致对无人机姿态测量不准确, 运动参数变化大, 传

统大飞机上基于高精度测量装置的控制方法无法直接应用

于微小型无人机. 因此, 迫切需要对以低精度硅 MEMS 传

感器作为测量装置的微小型无人机导航、制导与控制系统

(MGNC) 进行深入的研究.

近年来, 国内外不少文献研究了基于硅 MEMS 的微小

型无人机导航、控制系统设计[1−5], 同时提出了许多先进的

导航、控制方法, 如反馈线性化方法与带优化修正函数的无

量化模糊控制器等[4, 6], 这些方法实时性好, 抗干扰能力强,

其共同点是利用实时的性能测量信息在线校正控制量, 进而

改善系统在内部参数发生变化时的控制效果. 但它们或者是

基于精确数学模型, 或者不容易在线对控制量进行校正, 控
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制形式繁琐且计算量较大. 本文针对当前引人关注的低精度

MEMS 惯性器件, 利用 MEMS 陀螺仪短期精度高的特点,

引入传统高精度惯性测量装置所采用的捷联解算基本运动学

原理, 通过对多传感器信息融合得到微小型无人机的运动学

信息, 并在文献 [7−9] 的基础上提出一种有效的带死区变增

益 PID 自适应控制方法, 这种方法通过引入变增益项克服了

姿态角跳动范围大的缺点, 并且能够从算法上消除发动机振

动对系统性能的影响, 在保证系统鲁棒性的同时, 有效地改

善系统的动态和静态性能. 实验结果表明, 本文所设计系统

不仅具有较好的抗侧风干扰能力, 并且能够很好地满足定点

盘旋、定高飞行任务的要求.

1 微小型无人机导航、制导与控制系统总体结构

1.1 MGNC系统硬件组成与工作原理简介

微小型无人机 MGNC 系统安装了 GPS 接收机、三个

单自由度速率MEMS 陀螺仪、三个单自由度MEMS 加速度

计、磁强计和气压高度计, 设计三个基于 ARM9 的导航计算

机, 系统总重量 250 克, 工作原理如图 1 所示. 其中, ARM1

主要负责对 GPS、磁强计 (MC)、气压计的数据采集, 执行

滤波程序后与 ARM3 进行通信; ARM2 主要对惯性测量组

合 (IMU) 进行数据采集与标定, 然后发给 ARM3; ARM3 对

ARM2 传送过来的数据进行捷联解算, 再与 ARM1 传送过

来的 GPS、MC、气压计数据进行信息融合, 提供控制系统所

图 1 MGNC 系统工作原理图

Fig. 1 MGNC system functioning principle

图 2 自行研制的MGNC 系统实物图

Fig. 2 Self-made MGNC system
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需参数, 执行飞控程序, 驱动 PWM 波给数字舵机偏转, 并且

负责与地面站进行通信. MGNC 系统实物如图 2 所示.

1.2 微小型无人机导航、制导与控制系统结构

由于硅MEMS 惯性器件的测量精度低, 且MGNC 系统

工作在高动态、易干扰的环境下, 为了实现MGNC 系统的高

性能, 需要采用信息融合的方法去研究基于硅 MEMS 惯性

器件的高性能的导航与控制, 微小型无人机导航、制导与控

制系统原理框图如图 3 所示.

图 3 无人机导航、制导与控制系统原理

Fig. 3 UAV navigation, guide, and control system principle

图 3 中导航测量装置指的是微小型 MEMS 陀螺仪、加

速度计、气压高度计、GPS 接收机、磁强计等. 陀螺仪与加

速度计采集回来的数据经过捷联解算能够得到载体运动的所

有信息, 由于MEMS 陀螺仪漂移等原因, 纯捷联解算无法满

足飞行任务要求, 文中设计了与其他传感器进行信息融合的

方法. 图 3 中的控制律就是本文设计的带死区变增益 PID 自

适应控制方法研究的内容.

本文所用主要符号定义叙述如下. λ, B, H: 无人机质心

位置 (经度、纬度和飞行高度); v, θ, ψc: 无人机相对地球的

飞行速度 (大小和方向); ψ, ϑ, γ: 无人机飞行姿态 (偏航角、

俯仰角和滚转角); ωb
ibx, ωb

iby, ωb
ibz: 无人机相对惯性空间转动

的角速度在机体各轴上的投影 (陀螺输出); δx, δy, δz: 无人机

的三个舵偏角; N, ae, an, ar, Fr: 无人机的升力、东向加速度

计输出、北向加速度计输出、向心加速度、向心力.

2 传感器姿态测量问题分析

2.1 俯仰角测量与融合

微小型无人机的俯仰角一般可通过两种方法求得: 一种

是利用北向加速度计值与重力加速度之间的函数关系转化而

得到的俯仰角, 另外一种是 IMU 通过捷联解算得到的俯仰

角. 当无人机作匀速平飞运动时前者测量值有较高的精度,

但是当无人机转弯时这种方法无法满足精度要求, 必须采用

捷联解算出来的俯仰角. 其中加速度计测量俯仰角方法可通

过式 (2) 和 (3) 推出 (如图 4 所示). IMU 是指通过三个垂直

摆放的单自由度MEMS 陀螺仪与加速度计通过外围采集电

路与处理单元, 利用运动学原理捷联解算求出无人机的俯仰

角[10]. 融合后的俯仰角 ϑ 可表示为

ϑ = k1ϑacc + k2ϑimu (1)

因为

N sin (ϑacc) = mg (2)

所以

ϑacc = sin−1(an) (3)

其中, an 为北向加速度计输出测量值, ϑacc 为加速度计测量

得到的俯仰角, ϑimu 为捷联解算得到的俯仰角, ϑ 为融合后

的俯仰角.

图 4 无人机纵向平面受力分析

Fig. 4 UAV longitudinal force analysis

2.2 滚转角测量与融合

由于滚转角测量直接关系到无人机的水平飞行, 特别是

对翼身融合类型的飞机影响很大, 很多国外微小型无人机公

司都采用加速度计校正姿态的办法. 本文设计了一种通过

IMU 捷联解算、天向陀螺与 GPS 速度叉乘、重力加速度在

东向加速度计投影值转化的滚转角 (如图 5 所示) 组合的方

法, 融合后的滚转角可表示为

γ = k1γimu + k2γjyro + k3γacc (4)

图 5 无人机侧向平面受力分析

Fig. 5 UAV lateral force analysis

当无人机未作机动时, 可由加速度计近似求出滚转角

γacc = − sin−1

(
ae

cos (ϑacc)

)
(5)

其中, ae 为东向加速度计输出. 但当无人机作机动时, 该方法

不满足空气动力学原理, 测量出的滚转角不是无人机的真实

值. 当无人机转弯机动时, 滚转角可由下式近似求出.

因为

N cos(γ) = mg (6)

N sin(γ) = Fr (7)

所以

ar = g · tan(γ) (8)
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由无人机空气动力学可知

ar = ψ̇ × v (9)

所以

γjyro = tan−1

(
ψ̇ × v

g

)
(10)

飞机水平运动的分力来自于飞机滚转导致升力产生的水

平分量, 若维持其平衡则该水平分力应等于飞机转弯时的离

心力, 对纵向而言飞机升力在垂直方向上的分量应等于其重

力[3, 8]. 但当俯仰角和侧滑角较小时, ψ̇ 的计算可由天向陀螺

仪代替, 该计算方法具有较高的准确性. IMU 捷联解算得到

的滚转角与前面所述俯仰角类似.

2.3 航向角测量与侧偏距计算

在微小型无人机上 GPS 可以直接输出航向, 而且当无

人机飞行速度大于一定值时还具有较高的准确性. 目前单点

式GPS 输出频率一般为 1 Hz 或 4Hz 可选. 本实验系统还集

成了MC, 由于磁航向存在延迟, 特别是在无人机盘旋时, 磁

航向输出无法满足要求, 其中MC 输出频率是 8Hz, 因此纯

IMU 捷联解算输出存在误差积累的问题. 本系统采用当无人

机速度高于一定门限值时相信 GPS 航向, 当无人机平飞时

主要相信磁航向, 当无人机的采样点不在 GPS 和 MC 输出

频率点时采用 IMU 输出的航向. 也可以说, GPS 和 MC 有

输出时则校正 IMU 的航向值. 航向角测量值[11] 可表示为

当 v > v0 时,

ψ = k1 cos(γ)ψmc + k2(1− cos(γ))ψgps + k3ψimu (11)

当 v ≤ v0 时,

ψ = k1 cos(γ)ψmc + k3(1− cos(γ))ψimu (12)

选择合适的权值参数可以得到比较可靠的航向值, 通过

实验还发现这种方法在 GPS 短时间丢星的情况下也可以满

足无人机对航向测量的要求. 横侧向平面控制主要是控制微

小型无人机的航向角 ψ 和侧偏距 Z (如图 6 所示), 由于航向

角的变化范围比较大 (0 ◦ ∼ 359 ◦), 单一的 PID 控制难以满

足要求, 必须进行分段化处理. 侧偏距 (如图 7 所示) 可以通

过下式计算

Z = [(B2 −B1)λ− (λ2 − λ1)B − λ1B2 + λ2B1] /L (13)

其中

L =
√

(λ2 − λ1)2 + (B2 −B1)2 (14)

图 6 无人机侧向飞行控制示意图

Fig. 6 UAV lateral flight control sketch

图 7 无人机侧向距离计算

Fig. 7 UAV lateral distance Z computation

3 微小型无人机控制系统设计

3.1 控制策略的介绍

带死区的变增益 PID 自适应控制是在传统 PID 控制基

础上经过参数自适应与分段化处理而得到的, 带死区的变增

益 PID 自适应控制参数运算方程为:

控制器输出

y = (P1 + P2) · x ·∆e + 1/I ·
(∑

∆e
)

+ D/10 ·∆ė

其中

∆e = rc − r, ∆e =

{
0, |∆e| ≤ |∆e0|
∆e, |∆e| > |∆e0|

∆ė =
d(rc − r)

dt
,

∑
∆e =

∫
∆edt

当 P 取值为 0 时, 比例项失效; 当 D 取值为 0 时, 微分项失

效; 当 I 取值为 1 时, 积分项失效.

从变增益 PID 自适应控制原理可以看出, 控制器的输出

是变比例自适应项、微分项和积分项三个控制输出的加权和.

变增益主要是克服无人机姿态参数测量不精确而引入的分

段处理. 当微小型无人机发动机处于工作状态时, 由于振动

原因将引起无人机发生抖舵现象, 为避免控制作用过于频繁,

消除由于频繁动作所引起的振荡, 本文设计了带死区的 PID

控制算法[9]. 通过实验选择合适的可调参数 ∆e0, 可以消除

微小型无人机抖舵现象, 达到无人机平稳飞行的控制目的.

3.2 微小型无人机控制系统分析与设计

3.2.1 微小型无人机纵向控制原理与设计

一般无人机控制系统分三个通道独立进行设计, 这三个

通道是: 俯仰通道、航向通道和滚转通道, 然后再来考虑三个

通道之间的交耦影响. 俯仰通道稳定回路相应的原理图如图

8 所示.

图 8 俯仰通道制位置式稳定回路原理图

Fig. 8 Pitching channel stabilization loop principle
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在这个回路中, 目前 ωz 的测量采用 Z 轴 MEMS 陀螺

原始输出数据近似, 一般控制与制导回路设计不改变系统内

回路设计, 在稳定回路设计的基础上纵向控制回路如图 9 所

示.

图 9 纵向控制回路原理图

Fig. 9 Longitudinal controlling loop principle

在纵向控制回路中, 因为捷联解算高度通道发散, 单点

GPS 高度误差一般在几十米范围, 对于低空飞行的微小型无

人机一般采用气压高度计输出.

3.2.2 微小型无人机侧向控制原理与设计

微小型无人机的侧向控制方案与纵向类似, 也分为内外

回路的设计, 其中以滚转角或者航向角为内回路进行设计,

具体要根据飞机翼型进行设计. 有的飞机机翼上反角比较大,

副翼在转弯中的作用就很小甚至没有副翼, 这种飞机完全由

方向舵进行侧向控制; 还有一类本文实验所用的常规布局无

人机方向舵所起作用很小, 主要靠副翼进行转弯. 无论哪种

类型无人机垂直天向陀螺都是保证直线飞行的作用, 也是必

须的传感器. 本文设计的侧向控制原理如图 10 所示.

图 10 微小型无人机侧向控制系统原理图

Fig. 10 Micro UAV lateral controlling system principle

微小型无人机的侧向控制方法一般分为压线和定点两

种, 其中压线方式同时控制侧向距离和航向偏差; 而定点方

式仅控制航向偏差,使无人机速度方向始终对准目标方向,一

般适合仅有两个航路点的超视距飞行. 侧向控制系统设计与

实现的关键是滚转和航向姿态的测量以及控制参数的选择.

3.3 微小型无人机带死区的变增益 PID自适应控制律设计

根据上述理论分析设计的控制律[12−16] 如下:

1) 纵向定姿、定高带死区变增益 PID 自适应控制律:

当 ∆ϑ = ϑ− ϑc ≥ th4,

δz = k40(H −Hc) + k41 · th4+

k42 · (∆ϑ− th4) + k43(ω
b
ibz)+

k44(1− cos(γ)) + k45 · ϑ · u(ϑ) (15)

当 ∆ϑ = ϑ− ϑc < th4,

δz = k40(H −Hc) + k41 ·∆ϑ + k43(ω
b
ibz)+

k44(1− cos(γ)) + k45 · ϑ · u(ϑ) (16)

其中

∆ϑ =

{
0, |∆ϑ| ≤ |∆ϑ0|,
∆ϑ, |∆ϑ| > |∆ϑ0|,

u(ϑ) =

{
1, ϑ ≥ 0

0, ϑ < 0

2) 滚转姿态保持带死区变增益自适应控制律:

当 ∆γ = γ − γc > th3,

δx = k30 · th3 + k31(∆γ − th3)+

k32ω
b
ibx + k33ω

b
iby (17)

当 ∆γ = γ − γc < th3,

δx = k30 ·∆γ + k32ω
b
ibx + k33ω

b
iby (18)

其中

∆γ =

{
0, |∆γ| ≤ |∆γ0|
∆γ, |∆γ| > |∆γ0|

γc = kz · Z + kψ · v · (ψ − ψc)

3) 航向通道带死区变增益 PID 控制律:

当 ∆ψ = ψ − ψc > th2,

δy = k20 · th2 + k21(∆ψ − th2) + k22ω
b
iby +

k23(Z − Zc) + k24

∫ t

0

Zdt (19)

当 ∆ψ = ψ − ψc < th2,

δy = k20(ψ − ψc) + k22ω
b
iby + k23(Z − Zc)+

k24

∫ t

0

Zdt (20)

其中

∆ψ =

{
0, |∆ψ| ≤ |∆ψ0|
∆ψ, |∆ψ| > |∆ψ0|

4) 油门 PI 控制律:

δp = k10(v − vc) + k11

∫ t

0

(v − vc)dt (21)

本文角速率反馈采用三个 MEMS 陀螺仪输出 ωb
ibx,

ωb
iby, ωb

ibz, 代替三个姿态角变化律 ψ̇, ϑ̇, γ̇, 主要是考虑到

变换矩阵的姿态角在发动机振动情况下会出现比较剧烈的变

化, 实验表明这种处理更适合微小型无人机的飞行控制.

4 飞行实验研究

本次实验所用的翼身融合无人机 (如图 11 所示) 是自行

设计研制的专门为国土资源部土地观测用飞机, 其特点是采

用电动发动机, 发动机处在工作状态下的飞行时间为半个小

时以上, 翼展 2.5 米, 方向舵主要起增稳作用, 该类型的飞机

转弯主要靠副翼.
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图 11 实验用微小型翼身融合无人机

Fig. 11 Blended wing-body micro UAV used in experiment

通过以上分析与设计,在转台标定实验、地面跑车与联调

通过后, 我们进行了外场自驾飞行实验. 为了确保飞行安全,

我们对无人机的两个通道分别接通. 首先接通俯仰通道, 定

高飞行高度为 140 米, 经过多次调整后取俯仰通道控制器参

数为 k40 = 0.5, k41 = 0.5, k42 = 0.1, k43 = 0.1, k44 = 0.2,

k45 = 0.2, th4 = 30, 俯仰角限幅为 45 ◦, 我们在 50 米左右

时进行切换, 飞机自动驾驶纵向高度曲线如图 12 所示.

图 12 定高飞行高度/俯仰角变化曲线

Fig. 12 Fixed-height flight height/pitching angles curve

从图 12 可以看出, 定高飞行飞机在大约 50 秒钟左右就

从 20 米飞到 120 米, 然后保持平飞, 稳态误差在于参数没有

加入高度积分作用.

第 2 次实验时我们接通无人机所有回路, 并设定为定航

点盘旋飞行状态, 在不改变内回路参数的基础上取滚转通道

控制器参数为 k30 = 0.2, k31 = 0.5, k32 = −0.1, k33 = 0.1,

th3 = 30, 滚转角限幅为 45 ◦. 取航向通道控制器参数为 k20

= 0.2, k21 = 0.5, k22 = 0.1, k23 = 0.2, k24 = 0.1, th2 = 30,

油门通道采用恒定设置 k10 = 0, k11 = 0, 死区取正负 3 ◦ 姿
态偏差. 飞机自动驾驶定航点飞行曲线如图 13 所示.

从实验情况可以看出, 本文所设计的导航控制系统能够

一定程度消除振动影响, 并且在实验环境比较恶劣的条件下,

通过信息融合获得比较平稳的控制参数. 所设计控制器具

有良好的动态品质和跟踪性能, 能够满足微小型无人机的短

时飞行任务要求, 更重要的是带死区变增益 PID 自适应控

制思想层次清晰, 易于在线调整参数, 特别适合基于低精度

MEMS 测量装置的数字控制系统设计.

图 13 定航点盘旋飞行曲线图

Fig. 13 Fixed-point circling flight curve

5 结论

本文研究了一种基于硅MEMS 惯性器件的微小型无人

机带死区变增益 PID 自适应控制方法, 提出的控制方法克服

了现有微小型无人机控制系统设计中存在的问题, 即无人机

易受干扰、传感器测量精度不高以及发动机振动而引起的抖

舵现象. 文中给出了通过捷联解算与信息融合得到无人机较

为平稳准确的运动学信息的方法. 理论结果的有效性通过大

量的飞行实验得到了验证.
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