
第 12 卷  第 1 期                太赫兹科学与电子信息学报                Vo1．12，No．1 

2014 年 2 月       Journal of Terahertz Science and Electronic Information Technology      Feb．，2014 

文章编号：2095-4980(2014)01-0057-05 

小型高速无人机控制耦合分析及补偿控制 
付  伟，孙春贞 

(南京航空航天大学 自动化学院，江苏 南京 210016) 

摘  要：小型高速无人机横侧向转动惯量很小，在控制方向舵时，会在滚转通道产生较大的

滚转角加速度，从而产生剧烈的滚转运动，表现出明显的控制耦合作用，影响小型高速无人机横

侧向控制。本文从系统数学模型出发，了解其产生机理，以及其对无人机控制过程的影响。针对

其中不可忽视的控制耦合力矩作用，采用 PID 控制方法，设计相应的耦合补偿控制律。仿真验证

表明，该耦合补偿控制律能对控制耦合力矩项进行补偿，效果良好。  
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Control coupling analysis and compensation control of small high speed UAV 

FU Wei，SUN Chun-zhen 
(The Institute of Automation，Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing Jangsu 210016，China) 

Abstract：As the lateral inertia of small high speed Unmanned Aerial Vehicle(UAV) is very small, 

larger roll angle acceleration will be produced in the control of rudder roll channel, which results in 

dramatic rolling movement, shows obvious control coupling effect and then affects the lateral control of 

small high speed UAV. The forming mechanism is introduced according to the system mathematical model, 

as well as the UAV control process. Considering the control coupling torque that cannot be ignored, a 

corresponding coupling compensation control law is proposed by using Proportion Integral Derivative(PID) 

control method. Simulation results show that the method proposed can effectively compensate the control 

coupling torque. 
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未来信息战的需求使无人机 (UAV)系统成为当今世界各国武器装备的发展重点 [1],随着近几年国内航空航天

事业的蓬勃发展，无人机飞行过程中的耦合现象及失控模式研究成为了一个热点。小展弦比无人机横侧向转动惯

量很小，其方向舵偏转时，由于滚转控制耦合的作用，会在滚转通道产生很大的滚转角加速度，形成剧烈的滚转

运动，从而给无人机横侧向稳定控制带来很大困难。  
许多学者都曾对飞行器中存在的控制耦合现象进行研究，并取得了不少成果。Richard[2]回顾了X系列、世纪

系列和航天飞机中存在的耦合问题，包括控制耦合，介绍了飞行器飞行过程中耦合产生的原因，不同耦合导致的

不稳定现象，以及相应的解决办法；Johnston等 [3]通过对X-38有效性控制舵的设计和翼伞舱口的配置，着重研究

了控制方向舵时产生的滚转控制耦合效应对飞机静稳定性的影响；Nandan等 [4]采用副翼-方向舵交联方法，消除

了副翼偏转在偏航通道产生侧滑角影响，实现了航向通道的零侧滑约束，保证控制副翼偏转时能达到飞行器稳定

飞行时的最大滚转角速率。  
本文研究的对象是一款小展弦比小型高速无人机，由于其横侧向转动惯量 Ix很小，副翼(ail/δx)效率极高，滚

转运动频率高，并且难以控制，而控制方向舵 (rud/δy)偏转时会在滚转通道产生严重的滚转控制耦合作用，对滚

转运动起加剧或减弱作用，对滚转运动的控制产生影响，从而影响小型高速无人机横侧向稳定性。本文采用经典

PID控制算法 [5]，设计了相应的耦合补偿控制律。仿真验证表明，该耦合补偿控制效果良好，能较大地削弱控制

耦合对滚转通道的影响。  
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1  问题提出 

1.1 数学模型  

首先建立起小型高速无人机的控制系统数学模型 [6]。因无人机的飞行迎角 α 和初始侧滑角 β 很小，因此设定

0α β= ≈ 。因小型高速无人机的俯仰和偏航通道转动惯量 zI 和 yI 基本相等，在分析小型高速无人机运动过程中受

到的力与力矩时，可近似认为 y zI I≈ 。由于一般无人机的 x
zCω 和 y

zCω 都很小 [6]，两者大小相近，可以忽略。推力 P

在无人机平飞过程中保持不变，为一常量，其对 α 和 β 的影响可以不计。根据上述理由，经过合理简化，可以得

到小型高速无人机的一阶微分方程，如式(1)所示：  
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式中变量名称及具体定义见文献[6]。如式 (1)所示，小型高速无人机空中飞行时在三通道中存在控制耦合作

用，其中 x
y xqSlmδ δ , y

x yqSlmδ δ 分别表示控制副翼和方向舵偏转时产生的偏航耦合力矩和滚转耦合力矩。  

由小型高速无人机的数学模型可以看出： y
x x y xc

qSlm Iδω δ= , x
y y x yc

qSlm Iδω δ= 分别是小型高速无人机飞行过程

中，控制方向舵偏转时产生的控制滚转角加速率以及控制副翼偏转时产生的控制偏航角加速率。由于 Ix 很小，约

为 Iy 的 1 11，因此，控制方向舵时会产生很大的滚转角加速率，产生剧烈的滚转运动，相比控制副翼偏转时产生

的偏航运动要剧烈得多，即小型高速无人机中控制方向舵时控制耦合严重。  

1.2 存在的问题  

图1为控制方向舵和副翼偏转时产生的滚转角速率 xω
的变化曲线。  

由图1可见，分别给方向舵和副翼一个0.5 s的单位脉冲

作用，方向舵和副翼在同等舵偏值的情况下，会产生很大

的 滚 转 角 速 率 。 单 位 副 翼 脉 冲 产 生 的 最 大 滚 转 角 速 率 约

16 / s° ，迅速收敛；而单位方向舵脉冲产生的最大滚转角

速率约为 10 / s° ，并且其产生的滚转角速率会有较大振荡，

持续时间较长。这表明，在控制小型高速无人机方向舵偏

转时，会在滚转通道产生明显的控制耦合作用，而且耦合

作用时间长，控制耦合严重。  
由飞控原理可知，当无人机正滚转时，无人机的偏航

通道会出现一个正的侧滑角，为消除该侧滑，无人机方向

舵向左偏转，使无人机产生一个向左的偏航力矩。由偏转

方向舵滚转操纵耦合产生的机理可知，此时会产生一个正

的滚转力矩，加剧无人机的滚转运动。而小型高速无人机

横侧向转动惯量很小，副翼效率很高，其滚转控制本就是小型高速无人机横侧向控制的一个难点，而方向舵偏转

产生的滚转控制耦合对滚转运动的稳定性影响很大，因此，需要考虑设计一种控制耦合补偿控制律，以解决该耦

合对滚转运动的影响。  
 
 
 

Fig.1 xω response curves of unit impulse rudder and aileron

图 1 单位方向舵和副翼脉冲的 xω 响应曲线 
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2  控制耦合补偿分析 

2.1 横侧向控制策略  

本文选用副翼控制滚转，方向舵增稳荷兰滚的横侧向控制策略，并进行相应的横侧向控制律设计，具体的控

制律如式(2)所示：  

( )d
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x x x x x x x

y y
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K
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ω

δ ω ω ω ω

δ ω

⎧ = + + −⎪
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∫                           (2) 

式中： P
xK ,

x
Kω 和 IP

xK 分别为滚转通道阻尼、微分和积分项增益。由式(2)可知，进行滚转控制时，采用了PID控制

方法，通过反馈滚转角速率和滚转角加速率，增加滚转通道阻尼，减小副翼偏转时产生滚转角加速率和滚转角速

率。另外，通过滚转角速率积分的转化来实现副翼舵

面的偏转，大大减缓了副翼偏转率，在控制副翼偏转

时，不会产生很大的滚转角速率，从而实现滚转通道

的稳定控制。  
方向舵仅进行荷兰滚增稳，当方向舵不存在大偏

转的情况下，经过验证，该横侧向控制律能很好地控

制小型高速无人机横侧向姿态，保证无人机飞行过程

中姿态稳定。控制框图如图2所示。  
然而，由于外界环境多变，无人机飞行过程中总

是存在着各种干扰作用，当在外界干扰下产生一个较

大侧滑角时，无人机的方向舵会相应地进行一个较大

的偏转，以消除该侧滑的影响。此时，方向舵偏转时

会产生很大的滚转控制耦合作用，使无人机滚转加剧，

而过大的滚转角速率会对横侧向稳定性产生影响，因

此必须考虑相应的耦合补偿控制策略。  

2.2 耦合补偿分析  

令小型高速无人机高度为1 000 m，以80 m/s的速

度平飞。初始时刻，给无人机一个 4°的侧滑角初值，

图3是改变方向舵操纵交叉导数 y
xmδ 前后，无人机响应

该侧滑角的滚转角速率变化曲线。  

由图3可见，当 y
xmδ 值变为原来的一半后，无人机

产生滚转角速率峰值减小，并且振荡程度变弱，滚转

响应的稳定性变好。这表明，在削弱方向舵操纵交叉

力矩后，控制方向舵偏转时产生的滚转控制耦合现象

变弱。因此，当削弱控制方向舵偏转时产生的操纵交

叉力矩后，可以削弱控制方向舵时产生的滚转控制耦

合力矩作用。  
因此，为了补偿控制耦合，可以考虑通过副翼偏

转来抵消，控制方向舵时在滚转通道产生的滚转控制

耦合力矩作用，即运用方向舵-副翼交联的办法进行控

制耦合补偿。  
但 副 翼 偏 转 时 会 对 偏 航 通 道 的 侧 滑 角 产 生 影 响

[4,7-8]，因此，在采用方向舵-副翼交联的方法时，必须

考虑副翼偏转是否会影响偏航通道的强弱。图4是不同

副翼偏角下的侧滑角响应曲线。  
由图4可以看到，即使控制副翼偏转 15° ，其产生

的侧滑角也不过才 0.65°，表明小型高速无人机中，副翼的偏转对偏航通道的影响很小，方向舵-副翼交联补偿控  

  Fig.3 xω response curves after changing the y
xmδ

  图 3 y
xmδ 改变后 xω 的响应曲线 
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图 4 不同副翼偏角下的侧滑角响应曲线 
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制的方法理论上可行，故本文考虑采用方向舵-副

翼交联方法，期望通过副翼偏转抑 制 控 制 方向舵

时产生的滚 转 控 制 耦合力矩作用。方向舵-副翼交

联的控制耦合补偿原理图如图5所示。  

3  耦合补偿控制律设计 

方向舵-副翼交联，采用前馈方式，当控制方

向舵时，将方向舵的舵偏值以某一比例给定到副翼

上，使副翼进行相应的偏转，用以抵消方向舵偏转

而产生滚转控制耦合力矩。具体如式(3)所示：  

yx yKδδ δΔ =               (3) 

式中：
y

Kδ 为方向舵舵偏量反馈到副翼上的比例项大小。  

表1是产生相同滚转角速率时，副翼和方向舵各自的舵

偏角。可以看到，产生相同幅度的滚转运动，副翼的出舵

面远远小于方向舵，而且它们之间基本上成线性关系。由

此，可以估算出方向舵-副翼交联时，方向舵反馈到副翼通

道的比例大小约为 0.42 。又知，方向舵正偏转时，产生的

是一个负的滚转控制耦合力矩，使无人机负滚转，此时，

必须要使副翼负偏，产生一个正的滚转力矩，才可以削弱

或削除方向舵偏转时产生的滚转控制耦合力矩作用，因此

方 向 舵 -副 翼 交 联 时 是 一 个 负 反 馈 。 据 此 ， 本 文
y

Kδ 取 为

0.42。  
计入控制耦合补偿后，新的横侧向控制律如式(4)所示： 
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∫       (4) 

计入控制耦合补偿后，小型高速无人机横侧向控制律

的结构框图如图6所示。  

4  仿真验证 

选定小型高速无人机飞行在海拔 1 000 m 高处，半油状态，以 80 m/s 的速度平飞，给定无人机 4°的侧滑角。

图 7 是控制耦合补偿前后的滚转角速率响应曲线。  
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

表 1 产生相同滚转时方向舵与副翼的舵偏值 
Table1 Rudder and aileron rudder deflection value  

to produce the same rolling angle rate 

yδ  xδ  xω peak value 

1° 0.42° 2.3°/s 
5° 2.3° 12°/s 

10° 4.3° 23°/s 
15° 6.4° 34°/s 
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Fig.5 Coupling compensation schematic of rudder control  
图 5 控制方向舵时的耦合补偿原理图 

 Fig.6 Lateral control law after coupling compensation
 图 6 计入耦合补偿后的横侧向控制律结构框图 
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Fig.8 Response curves of the sideslip angle 
图 8 侧滑角的响应曲线 
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Fig.7 Response curves of rolling angle rate 
图 7 滚转角速率响应曲线 
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由图 7 可以看到，控制耦合补偿后滚转角速率的峰值减小。这表明，在滚转过程中，通过方向舵-副翼交联

的方法进行控制耦合补偿有效，而且在计入耦合补偿后，滚转角速率响应稳定性变好。其原因是方向舵-副翼交

联后，副翼偏转补偿了方向舵偏转在滚转通道产生的影响，剔除了方向舵偏转时滚转操纵耦合力矩的作用，抑制  
了副翼的偏转，相当于增加了滚转通道的阻尼。  

又知，方向舵-副翼交联后，方向舵偏转时，副翼也会随之偏转，而副翼偏转时也会产生偏航控制耦合的作

用，其对偏航通道也会产生影响，因此必须检验耦合补偿后的偏航通道的响应情况。图8所示即是耦合补偿前后

的侧滑角随时间变化的曲线。可以看到，滚转控制耦合补偿前后，侧滑角的大小和振荡幅度变化很小，这表明通

过副翼偏转补偿控制方向舵时产生的控制耦合，对偏航通道的影响较小。  
综上所述，采用方向舵-副翼交联的控制耦合补偿手段，可以很好地削弱控制方向舵在滚转通道产生的控制

耦合力矩作用，同时不会对航向通道产生较大影响。  

5  结论 

本文针对小型高速无人机方向舵偏转在滚转通道产生的严重控制耦合问题，考虑采用方向舵-副翼交联的方

法，期望通道副翼偏转，以抵消方向舵偏转在滚转通道产生的滚转控制耦合力矩的作用，从而进行控制耦合补偿。

经过仿真验证，对比方向舵-副翼交联前后发现，补偿前后方向舵的效率基本上没有变化，即耦合补偿对偏航通

道的影响不大，但大大削弱了控制方向舵时产生的滚转控制耦合现象，表明了方向舵-副翼交联的控制耦合补偿

方法可行，补偿效果良好。  
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