基于AFSMC算法的飞机飞行姿态自适应滑模控制系统
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摘要：传统飞机飞行姿态滑膜控制系统，存在飞机飞行姿态自适应系数稳定性差的问题，在控制过程中会受到多重因素影响，导致飞行姿态可控误差系数增大，需要辅助控制系统修正才能完成飞行姿态的控制操作。针对上述问题，提出基于AFSMC算法的飞机飞行姿态自适应滑模控制系统。系统硬件基于PID自适应滑模控制器，对飞机飞行姿态控制器进行结构设计；软件部分通过引入自适应滑模控制策略，对PID控制器姿态控制变量进行适配；引入AFSMC算法计算姿态控制器当前时间点下的运动控制方程，得到飞行姿态自适应滑模控制的最优量，完成基于AFSMC算法的飞机飞行姿态自适应滑模控制系统设计。实验结果表明，所设计系统能够在不同飞行工况下，对飞机飞行姿态作出准确控制，系统的整体控制精度范围为90%~97.4%，飞机飞行控制稳定性较好，有效提升了系统对飞机飞行姿态的控制准确度。
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Adaptive sliding mode control system for aircraft flight attitude based on AFSMC algorithm
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Abstract: The traditional aircraft attitude sliding film control system has the problem of poor stability of the aircraft attitude adaptive coefficient. It will be affected by multiple factors during the control process, resulting in an increase in the flight attitude controllable error coefficient, and the auxiliary control system needs to be corrected to complete the flight attitude control operation. Aiming at the above problems, an adaptive sliding mode control system of aircraft flight attitude based on AFSMC algorithm is proposed. The system hardware is based on the PID adaptive sliding mode controller, and the aircraft attitude controller is designed; the software part adopts the adaptive sliding mode control strategy to adapt the PID controller attitude control variables; introduces the AFSMC algorithm to calculate the attitude controller The motion control equation at the current time point is used to obtain the optimal amount of flight attitude adaptive sliding mode control, and the design of the aircraft flight attitude adaptive sliding mode control system based on the AFSMC algorithm is completed. The experimental results show that the designed system can accurately control the flight attitude of the aircraft under different flight conditions. The overall control accuracy of the system ranges from 90% to 97.4%. The flight control stability of the aircraft is good, which effectively improves the system’s impact on the aircraft. Control accuracy of flight attitude.
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0引言

近年来，我国飞机飞行姿态控制技术随着微电路控制技术、传感控制技术、数字网络控制技术等诸多相关技术的发展，取得了一系列突破性进展[1]。飞机飞行姿态自适应控制系统是保证飞机飞行姿态保持正确的重要控制系统，飞机飞行姿态控制系统的应用，将电路控制、数据控制、指令分析、数据监测集于一身，飞机飞行姿态控制系统具有控制界面简单，控制数据覆盖面广，控制响应性好等特点[2]。

飞机飞行姿态控制系统在技术层面上存在三大壁垒：姿态控制精度、姿态控制响应与姿态控制稳定，综合对三大壁垒进行分析后，可将其归结于滑模控制问题。针对上述问题，相关领域学者提出了一系列改善方案。文献[3]提出基于高阶微分滑模面的不确定飞机控制系统自适应滑模控制，对飞机姿态控制系统进行坐标变换，并考虑到输入不确定性的存在，基于具有表面和神经网络逼近能力的高阶微分滑模，设计了一种光滑的自适应滑模控制器。该方法控制效果较好，但运行稳定性较差。文献[4]提出基于干扰补偿机制的智能自适应控制策略.设计了耦合多变量干扰观测器作为控制器补偿闭环系统，结合快速超螺旋滑模控制算法和自适应动态规划策略，提出了一种新型鲁棒自适应控制器。该方法运行较稳定，但控制精度较差。
针对滑模控制的多变性、非线性[5]与强耦合[6-8]的特性，提出基于AFSMC算法的飞机飞行姿态自适应滑模控制系统。通过PID控制技术配合AFSMC算法，对系统硬件进行自适应变量结构的优化设计，以控制器的形式对飞行姿态控制信号进行非线性处理，配合AFSMC算法驱动适配，再加以自适应量的模糊策略，提升控制精度，稳定控制效果，降低控制误差，解决飞机飞行滑模控制存在的问题，获得理想的控制效果。

1飞机飞行姿态自适应滑模控制系统整体架构

飞机飞行姿态自适应滑模控制系统包括硬件模块设计及软件流程设计两部分。控制系统整体架构如图1所示。
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图1 控制系统整体架构

如图1所示，控制系统硬件部分通过PID控制技术原理设计了PID自适应滑模控制器，软件部分通过滑模控制策略提升设计系统对多种场景飞行姿态的精准控制，应用AFSMC算法求得最优控制量，并传输至PID自适应滑模控制器，实现飞机飞行姿态自适应滑模控制。
2控制系统的硬件设计

2.1PID控制技术原理

PID 控制技术是众多控制技术中，通过对变量参数的比例关系、积分结构与微分作用计算，完成对线性关系调节控制的一种方法。在实际的应用场景中，普遍应用于线性控制器与非线性控制器的设计中。通过对対作用量输出比例的控制，采用积分控制量[9]与微分控制量[10]对控制变量中的响应系数与调制系数进行拟态差分控制，减小抑制数据造成的误差，提升控制精准与响应速度。通过对控制量下的各项参量的测量与分析，得到较为精准的修正方案，基于此原理，实现PID控制器的设计与调试。PID控制技术原理图，如图2所示。
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图2 PID控制技术原理图
图2中，基于PID控制技术的控制器载入数据为飞机飞行姿态调整控制量，即飞机在飞行过程中，根据飞行高度与机身仰角状态，作出的调整机身仰角的控制指令数据。其中，飞机飞行过程中机身仰角数据来源于分布在飞机各部分的传感器测量结果。翻开控制量为飞机飞行姿态测量数据与当前飞机姿态仰角数据间的误差所对应的角速度。上述参量对应到硬件系统中，分别对应姿态控制转台的X、Y、Z三轴。X轴为实际飞机飞行姿态的角速度；Y轴为飞机姿态控制滚转误差；Z轴为姿态偏航误差。PID控制技术就是对X轴飞行姿态角对应Y轴姿态控制滚转误差与Z轴姿态偏航误差进行参量一致化的控制。

2.2PID自适应滑模控制器设计

基于PID控制技术设计控制系统的控制器，同时为了适应设计系统软件部分AFSMC算法，采用飞机飞行空气动力学与飞行运动学模型数据作为控制器设计基础参量，将控制器数据采集端口设计为四项数据采集模式，可同时对飞行姿态传感器四路信号进行采集；同时为了保证控制信号及时稳定输出，控制器输出端设计为六项输出模式，可将控制信号分为6路同步输出。针对传统控制器在对变量、非线性驱动下的强耦合表现，控制器设计在PID控制技术的基础上，对控制电路的非线性变量与耦合量进行了模糊控制量的优化，修正后的控制器电路能够在滑模控制状态中，实现自适应的效果，配合软件部分的算法，能够更好地应对多场景下的姿态控制。设计控制器电路结构，如图3所示。
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图3 PID控制器电路结构设计图
   图3中，设计为了保证电路对控制信号的稳定，将电路设计为内外两个闭环形态，通过对两个闭环电路[11]的串级控制[12]，实现内环姿态控制信号与外环控制信号间的耦合，消除电路欠驱动状态给控制量削弱。 

3控制系统的软件设计
3.1自适应滑模控制策略
对控制系统的软件控制策略进行定义，定义利用自适应控制算法的特性，对设计硬件进行软件驱动策略的适配，通过适配自适应策略，提升设计系统对多种场景飞行姿态的精准控制。具体策略定义步骤如下：

将控制器输出的滑模控制函数与控制信号跟踪量进行误差测量，得到准确的控制器数据参量；

将控制器数据参量定义为S，其对应值设定为0；
控制器测量到外界扰动信号时，且扰动量对控制量的影响已超出设定量时，控制器将控制信号对应数值拉回初始值，使其与正常控制信号层面平行；
将此状态下的控制仰角设定为0；
引入非线性函数运算机制，对控制信号、控制角度、跟踪误差三组参量进行积分计算；
根据积分计算结果，创建理想控制环境；
在理想环境下对控制量的特征进行规律性分析提取；
根据提取的控制量特征规律，创建控制规律数据库；
通过模糊控制机制，对控制信号进行迭代计算，使其计算结果无限趋近于最佳值；
当迭代计算结果穷尽时，对计算结果进行定义误差的补偿，得到总控制规律，计算终止。
3.2AFSMC算法下系统控制量最优计算
为了进一步提升飞机飞行过程中姿态控制量的稳定性，结合自适应滑模控制策略，设计系统在软件算法应用上选择AFSMC算法。利用AFSMC算法对飞行姿态参量的非线性结构计算，将其与运动结构动量方程进行融合，增强计算量的约束面，使其更加稳定。

通过对飞机飞行状态下，姿态调整操作的阻尼系数，结合非线性结构，可得到姿态控制器当前时间点下的运动控制方程为：
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    （1）
式中，
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代表第n控制层面上的控制系数，
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，分别代表第n控制层上控制量的关联性与抗扰系数，
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代表第n控制层抗扰参量对控制系数的影响。

利用AFSMC算法对飞行姿态参量的非线性结构计算，在计算式(1)两边引入矩阵关系式
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，并对其求解，可得：
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   （2）
由控制器结构可知，控制层计算得到的控制量精度，主要由第K控制层决定，因此在计算k控制层上的参量时，为了保证计算量不受第三方因素扰动影响，设定
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，则式（2）进一步计算后，可得到第k控制的参量决定函数，即控制器飞行姿态自适应控制全局最优函数为：
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为了进一步精简计算流程，提升设计系统的运算机制，设计将此计算过程整合为一个模块，模块的函数定义式为
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，，将定义模块代入式( 3 )，对其进行进一步精简，得到：
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 （4）
至此，飞行姿态自适应滑模控制的最优量计算结束。在计算过程中，算法用到了部分模糊计算理念[13]，通过对姿态运动变量的模糊定义使其具体化，在控制变量坐标空间中，完成最优量的计算[14-15]。基于上述特性，设计系统软件部分设计引入的算法，具有一定的鲁棒性，触发控制量优化的先决条件出发点非理想飞行姿态，因此软件部分算法能够适应各种场景下各种飞行姿态控制量的最优计算[16-17]。

软件流程图如图4所示。
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图4 软件流程图

如图4所示，通过c++实现软件编程，按照上述流程实现软件设计，将飞行姿态最优控制量传输至PID控制器，实现飞机飞行姿态自适应滑模控制。
4实验结果与分析
4.1系统调试数据场景配置
基于AFSMC算法的飞机飞行姿态自适应滑模控制系统的控制数据调试场景配置，采用仿真场景搭建+实例数据导入+测试结果对比分析的模式。通过计算机组与数据计算服务器搭建仿真调试场景硬件平台。硬件平台及软件平台配置如表1所示。

表1仿真调试场景硬件平台及软件平台配置

	计算机数量
	3
	服务器数量
	3

	计算机平台
	Windows 10
	服务器平台
	windows server 2019

	计算机硬件
	
	

	CPU
	I9
	CPU
	I7

	内存
	DDR5 16G
	内存
	DDR5 16G

	存储
	SSD 512
	存储
	8T

	主板芯片组
	Z370
	主板芯片组
	Z390

	处理器直连PCIe 3.0配置
	1X16/2X8/1X8&2X4
	处理器直连PCIe 3.0配置
	1X16/2X8/1X8&2X4

	I/O通道数
	30
	I/O通道数
	30


4.2仿真调试工具配置
仿真调试工具采用Automod仿真测试工具来完成调试场景的创建及调试数据的配置。在Automod仿真测试工具中创建新工程，并在工程设置项中创建DHU.SYS系统配置项，在配置项中创建调试飞机数据，生成仿真飞机模型；定义飞机初始姿态与坐标信息；对调试场景的工程发展逻辑进行定义，并将定义的逻辑文件保存为*.BAT格式的批处理文件。至此完成仿真测试工具的配置。
4.3仿真调试数据项目
在仿真测试工具创建场景中对表2项目进行数据调试结果采集。

表2仿真调试项目

	调试量
	控制响应时间

	调试项目
	左引擎
	右引擎

	
	左后翼
	右后翼

	
	机头传感器
	机尾传感器

	
	机头拉伸
	机头下压

	调试量
	控制精度

	调试项目
	左引擎
	右引擎

	
	左后翼
	右后翼

	
	机头传感器
	机尾传感器

	
	机头拉伸
	机头下压


根据表2调试项目，在调试场景中导入设计系统，并开始仿真调试。对应表2项目采集项目调试值，得到表3。

表3仿真调试项目数值

	调试量
	控制响应时间（ms）

	调试项目
	左引擎
	73ms~85ms
	右引擎
	73ms~85ms

	
	左后翼
	67ms~72ms
	右后翼
	67ms~72ms

	
	机头传感器
	53ms
	机尾传感器
	42ms

	
	机头拉伸
	34ms
	机头下压
	32ms

	调试量
	控制精度(%)

	调试项目
	左引擎
	97.3%
	右引擎
	97.2%

	
	左后翼
	98.6%
	右后翼
	99.6%

	
	机头传感器
	97.2%
	机尾传感器
	98.7%

	
	机头拉伸
	99.4%
	机头下压
	98.6%


4.4调试数据结果分析
将表3数据导入滑模控制精度评估模型，生成各项目控制精度图谱与系统整体控制精度图谱，如图5、图6所示。根据图谱对应数值，对调试结果进行分析。
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（a）左引擎滑模控制精度图谱 （b）右引擎滑模控制精度图谱

（c）左后翼滑模控制精度图谱 （d）右后翼滑模控制精度图谱

（e）机头传感器滑模控制精度图谱

（f）机尾传感器滑模控制精度图谱

（g）机头拉伸滑模控制精度图谱 （h）机头下压滑模控制精度图谱

图5各项目控制精度图谱
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图6系统整体控制精度图谱

图5-a中，设计系统在仿真调试场景中，对飞机左引擎的滑模控制精度的浮动区间为87%~95%，最佳控制精度为95%；

图5-b中，设计系统在仿真调试场景中，对飞机右引擎的滑模控制精度的浮动区间为84%~93%，最佳控制精度为93%；

图5-c中，设计系统在仿真调试场景中，对飞机左后翼的滑模控制精度的浮动区间为81%~98%，最佳控制精度为98%；

图5-d中，设计系统在仿真调试场景中，对飞机右后翼的滑模控制精度的浮动区间为80%~97%，最佳控制精度为97%；

图5-e中，设计系统在仿真调试场景中，对飞机机头传感器的滑模控制精度的浮动区间为80%~99%，最佳控制精度为99%；

图5-f中，设计系统在仿真调试场景中，对飞机机尾传感器的滑模控制精度的浮动区间为87%~95%，最佳控制精度为95%；

图5-g中，设计系统在仿真调试场景中，对飞机机头拉伸的滑模控制精度的浮动区间为74%~97%，最佳控制精度为97%；

图5-h中，设计系统在仿真调试场景中，对飞机机头下压的滑模控制精度的浮动区间为89%~99%，最佳控制精度为99%；

将图5中的曲线数据作为对比指标，指标数据经过误差与扰动两组变量计算，分别以滑模控制误差分布曲线与滑模控制扰动曲线体现在图6中，通过对图6中系统整体滑模控制精度曲线分布区域与走势，可以判定：

基于AFSMC算法的飞机飞行姿态自适应滑模控制系统，控制误差值处于滑模控制误差分布线以上，证明系统控制误差较小；

基于AFSMC算法的飞机飞行姿态自适应滑模控制系统，控制曲线处于扰动曲线以上，证明设计系统具有良好的抗扰动特性；

基于AFSMC算法的飞机飞行姿态自适应滑模控制系统，整体控制曲线走势基本保持平稳；

经过对特殊因素的排除，得到设计系统的整体控制精度范围为90%~97.4%，根据实际飞机飞行姿态自适应滑模控制标准，设计系统符合设计标准，在标准数值下有效解决控制精度低，稳定性差的问题。

5结束语

针对飞机飞行姿态自适应控制系统存在的问题，基于AFSMC算法对控制系统进行设计。通过对PID控制器与软件算法的设计，解决传统控制系统存在的稳定性差、控制精度低的滑模控制问题。为飞机飞行姿态研究与控制系统研发，提供了数据支持。但是，在调试过程中发现，设计系统仍存在一些技术缺陷，如系统的维护问题、智能数据对接问题，有待后续新技术对其完善。
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测量滑模控制函数与控制信号跟踪量误差
通过模糊控制机制迭代计算控制信号，实现误差补偿
构建姿态控制器运动方程
利用AFSMC算法引入矩阵关系式
控制器飞行姿态自适应控制全局最优函数
适应各种场景下各种飞行姿态控制量的最优计算
结束





_1234567908.unknown

_1234567906.unknown

_1234567903.unknown

_1234567904.unknown

_1234567902.unknown

_1234567899.unknown

_1234567900.unknown

_1234567898.unknown

_1234567893.unknown

_1234567895.unknown

_1234567896.unknown

_1234567894.unknown

马达
PID控制器
NOZ

姿态控制转台
姿态调整控制量
反馈控制量
-
+



+
-
L1
L2
L3
TF
DF
DF1



滑模控制策略
PID自适应滑模控制器
AFSMC算法下的最优控制量计算
PID控制技术原理
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