基于AFSMC算法的四旋翼飞行器控制策略研究
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摘要：针对四旋翼飞行器在飞行过程中，控制系统存在非线性、强耦合、不确定性和鲁棒性差的问题，建立了关于四旋翼飞行器的动力学数学模型，将自适应控制、模糊控制和滑模控制相结合，提出基于自适应模糊滑模控制（AFSMC）的快速平稳控制策略。采用模糊系统推理方法实现理想控制律的逼近。在满足李雅普诺夫稳定性条件的前提下进行控制器的设计和稳定性分析，并结合四旋翼的数学模型和给定参数进行了MATLAB仿真。仿真结果表明，AFSMC控制器相比常规PID控制器具有良好的动态性能和抗干扰能力。
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Research on control strategy of quad rotor based on AFSMC
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Abstract：Aiming at solving the system problems of nonlinear, strong coupling, uncertainty and poor robust with the quadrotor in flight process, this paper establishes the dynamic mathematical model of quadrotor, A fast and stable control strategy based on adaptive fuzzy sliding mode control (AFSMC) is proposed by combining adaptive control, fuzzy control and sliding mode control. The approximation of ideal control law is realized by using fuzzy system inference method. Under the premise of satisfying the Lyapunov stability conditions, we performed to controller design and stability analysis, and MATLAB simulation was carried out with four rotor mathematical model and parameter is given. The simulation results show that the AFSMC controller has good dynamic performance and anti-disturbance ability compared with the conventional PID controller.
Key words：Quad rotor; dynamic model; attitude control; adaptive fuzzy sliding mode control; MATLAB simulation

0引言

随着近年来微机电技术、电池技术、传感器技术、控制理论等相关技术的发展，四旋翼飞行器集众多技术、知识和应用于一身，具有结构简单，机动性优良，能够垂直起降等优点，具有较高的军用和民用价值[1]。越来越多的研究机构、科研院所和高等学校开始使用四旋翼飞行器作为研究对象，进行飞行器导航和位置姿态控制等方面的研究工作。目前四旋翼无人机主要存在三大技术壁垒：飞行控制、云台技术（挂载设备稳定技术）和图像传输技术，其中飞行姿态的稳定控制还存在诸多的问题，具有多变量、非线性、强耦合和干扰敏感的特性[2]。此外，由于飞行过程中，飞行器同时受到多种物理效应的作用，还容易受到气流等外部环境的干扰，模型准确性和传感器精度也将对控制器性能产生影响，这些都使得飞行控制系统设计变得非常困难。因此，研究既能精确控制飞行姿态，又具有较强抗干扰和环境自适应能力的控制系统是四旋翼飞行器飞行控制系统研究的重中之重。
目前对四旋翼复杂模型的主要处理手段是：线性化和直接设计非线性控制器[3]。许多学者尝试采用线性化模型和限定工作点来进行控制，如PID控制、线性二次最优（LQR）控制等，由于忽略了模型非线性因素，所以控制精度不高。近年来开始采用非线性自适应控制[4]、自抗扰控制[5]等取得了良好的控制效果。本文将自适应控制、模糊控制和滑模控制相结合，设计自适应模糊滑模控制器，对飞行器的控制性能进一步优化，使得模型误差存在的条件下，柔化控制系统对模型的依赖性，采用模糊推理实现理想控制律的自适应逼近，通过自适应权重的调节保证整个闭环系统的稳定性、快速性和收敛性，从而达到较理想的控制效果。
1四旋翼控制原理及动力学模型
四旋翼由四个无刷直流电机驱动，如图1所示。它是通过改变旋翼的角速度来控制四旋翼飞行器。每个旋翼产生一个推力和一个力矩，其共同作用构成四旋翼的主推力、俯仰力矩、滚转力矩以及偏航力矩。在四旋翼中，前后旋翼逆时针旋转，左右旋翼顺时针旋转，来抵消静态平稳飞行时的回转效应以及气动力矩。垂直运动是通过总的旋翼推力控制，通过控制前旋翼和后旋翼的转速差来控制向前（或后）运动。这就导致四旋翼沿y轴产生一个俯仰角。通过控制左旋翼和右旋翼的转速差来控制四旋翼向左（或右）运动，沿x轴将产生一个倾斜，形成一个滚转角。偏航运动是利用两套旋翼沿相反的方向旋转来实现。通过增加（或减小）前旋翼和后旋翼的转速同时减小（或增大）侧旋翼的转速来产生偏航角的变化。这样控制的同时保持总推力恒定，使其高度保持不变。其简化后的结构模型和欧拉角示意图如图2和图3所示。
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图1 四旋翼实物模型
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图2  四旋翼结构简化模型
对于四旋翼飞行控制系统研究，首先要建立四旋翼数学模型。首先建立惯性坐标系I(Ex，Ey，Ez)和机体坐标系B(x，y，z)如图2所示。对四旋翼做如下假设[6][7]：

（1）将四旋翼飞行器视为均匀对称的刚体；
（2）四旋翼惯性坐标系I的原点和机体坐标系B的原点重合；
（3）四旋翼在各个方向的运动速率和四个无刷电机的速度成正比；
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图3 欧拉角标示图
四旋翼机体坐标系到惯性坐标系的转换矩阵为：
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式中
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根据牛顿-欧拉方程[8]，在无风或者慢速飞行的情况下，并且忽略四旋翼阻力系数，整理得到四旋翼数学模型如公式（1）所示。
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      （1）
式（1）中，x，y，z分别表示在各轴方向上的位移；θ，φ，ψ分别表示四旋翼绕各个轴的俯仰角，滚转角和偏航角；m表示四旋翼飞行器的总质量；d为旋翼中心距离坐标原点的距离；
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分别代表四旋翼绕各轴转动的转动惯量；
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为由四个转子的角速度决定的系统的控制输入量。
2 四旋翼控制器设计

由于四旋翼大多数参数有很大的不确定性，而且在空中飞行时受到的干扰也多，为了实现四旋翼能够平稳快速的进行稳定飞行，并能准确的跟踪预定的飞行轨迹，本文设计了自适应模糊滑模控制器来控制四旋翼飞行器。

2.1 系统控制策略

由四旋翼飞行器的数学模型式(1)可知，它是一个四输入六输出的多变量、强耦合、非线性的欠驱动控制系统，且系统自身还存在有不确定性。考虑到四旋翼飞行器模型中的非线性部分，本文将模糊控制、滑模控制和自适应控制有机的结合起来，完成了该控制器的设计。其系统控制策略如图4所示。
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图4 系统控制策略图

本文采用串级控制策略，将位置控制作为系统的外环，姿态控制作为系统的内环。串级控制策略不仅去除系统模型的欠驱动性对控制器的设计带来的障碍，还解除了系统中内环姿态控制量与外环位置控制量的耦合。
2.2 自适应模糊滑模控制算法
在自适应模糊滑模控制中从跟踪误差变为滑模函数，模糊控制器的输入不是
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，通过设计模糊规则使滑模面s为零。当四旋翼收到外界干扰而偏离滑模面时，可以利用模糊逼近及自适应控制方法使系统回归滑模面。下面进行自适应模糊滑模控制器设计[9][10]。其控制结构如图5所示。
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图5 自适应模糊滑模控制系统结构

2.2.1 模糊滑模控制器设计
以俯仰角
[image: image29.wmf]q

为例进行分析，将式（1）中俯仰角
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动力学方程写成：
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其中f和g为系统的非线性函数，g>0；d（t）为外加干扰。取
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，定义积分滑模面为
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其中
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通过确定
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可是由于四旋翼参数及模型不准确，所以
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比较难实现，此时可利用模糊推理的方法，实现向理想控制率
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相对于传统的二输入模糊控制器而言，可以采用切换函数
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其中，
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（i=1,2，…，m）分别为输入和输出的模糊集合。采用重心法进行清晰化，得到控制器的输出
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此时取
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为可调参数，
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为模糊基向量，则控制律变为
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其
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根据模糊逼近理论，存在一个最优模糊系统
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其中，
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2.2.2 自适应律设计与稳定性分析
定义
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结合式（4），则式（6）可变为

[image: image72.wmf]))

(

)

(

)

,

(

(

)

,

(

))

(

)

(

)

(

)

,

(

(

)

,

(

)

(

1

1

*

t

s

t

u

t

g

t

g

t

s

t

e

t

d

t

f

t

g

t

u

d

&

&

&

&

&

&

-

=

-

+

+

-

-

=

-

-

q

q

q

q

q

（12）
由式（10）和式（12）得
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定义李雅普诺夫函数:
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其中，
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为了达到
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然而在实际控制过程中，由于切换增益
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其中
[image: image88.wmf])

(

ˆ

t

E

为估计的切换增益。
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其中，
[image: image91.wmf]1

h

、
[image: image92.wmf]2

h

为正常数。则

[image: image93.wmf]E

E

t

g

t

g

t

s

t

s

t

V

&

&

&

&

~

~

)

,

(

~

~

)

,

(

)

(

)

(

)

(

2

1

h

q

h

q

+

+

=

α

α

T
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为使
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综上所述，俯仰通道控制规律如下：
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其他通道设计与俯仰通道类似，至此基于自适应模糊滑模控制（AFSMC）的控制器设计完成。
3 四旋翼飞行器MATLAB仿真研究
根据四旋翼动力学模型在MATLAB中建立仿真模型，验证本文所提出的AFSMC控制器的有效性和可行性。并与经典PID控制进行比较分析。下面给出四旋翼飞行器的各参数如表1所示。
表1 四旋翼飞行器参数表
	变量
	变量含义
	变量值
	单位

	m
	飞行器质量
	1.24
	kg

	d
	飞行器臂长
	0.38
	m

	R
	旋翼半径
	0.12
	m
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3.1 跟踪性能及稳定性仿真

四旋翼在实际飞行过程中，需要实时改变飞行的位置，所以控制系统的稳定性和跟踪性能决定飞行器的精确性和有效性。根据四旋翼动力学模型建立仿真模型，假设四旋翼位置从[0,0,0]开始，经历[0,0,1]、[1,1,1]、[1.2,1.2,1],再回到[1,1,1]位置，四旋翼x,y,z位置变化曲线如图6的（a）、（b）（c）所示。
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（a）x轴方向变化曲线
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（b）y轴方向变化曲线
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（c）高度z变化曲线
图6 位置控制曲线变化图
俯仰角θ、滚转角φ和偏航角ψ变化如图7的（a）、（b）、（c）所示。
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（a）俯仰角θ变化曲线
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（b）滚转角φ变化曲线
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（c）偏航角ψ变化曲线
图7  姿态角控制曲线变化图

四个控制输入(
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)的变化如图8所示。
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图8 四个控制输入变化曲线图

通过图6和图7的仿真曲线分析可知，自适应模糊滑模控制（AFSMC控制）相比于经典PID控制，在响应时间和超调量方面都有一定的优势。能达到较为理想的控制效果。
3.2 扰动性能仿真
四旋翼飞行器在飞行过程中容易受到其他不确定的干扰，会使其偏离平衡的位置，下面进行抗干扰能力仿真，假设四旋翼在15s时受到不确定性的阶跃风力干扰，其位置（x，y，z）控制变化曲线如图8的（a）、（b）、（c）所示。
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（a）x轴方向变化曲线
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（b）y轴方向变化曲线
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（c）高度z变化曲线
图9 抗干扰能力仿真曲线图
通过图（9）仿真曲线可知，在一定的外部干扰的情况下，自适应模糊滑模控制相比于经典PID控制，能够更快的使系统达到稳定。 
4 结语
本文针对具有多变量、非线性、强耦合的四旋翼飞行器，采用自适应模糊滑模控制（AFSMC控制）方法设计四旋翼控制器，滑模控制可以很好地控制非线性系统，利用模糊逼近的特性，柔化控制输入，采用自适应控制实时调整控制信号的准确性，仿真实验表明，自适应模糊滑模控制不仅在跟随性和稳定性方面优于经典的PID控制，而且具有较强的抗干扰能力。但是在实际应用过程中，由于自适应模糊滑模控制算法比较复杂，还有许多的问题需要研究和实践验证。
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