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摘　 要： 针对五自由度气浮台星体模拟器的姿态平台和位移平台，分别设计分数阶滑模控制器和分数阶 ＰＤμ 控制器． 首
先，针对具有重力不平衡力矩和执行机构安装偏差的姿态平台模型，设计了模糊参数自整定的分数阶滑模控制器． 利用

分数阶微分算子的信息记忆性与遗传特性，在传统滑模控制中引入分数阶微分算子，利用模糊推理机制进行开关增益参

数的自整定，使新型控制器具有模糊控制、分数阶微分和滑模控制等多重优点． 利用分数阶 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性定理，证明

了系统的稳定性． 其次，针对与姿态平台有耦合效应的位移平台模型，设计了分数阶 ＰＤμ 控制器；最后，在仿真过程中考

虑执行机构的实际运行特性，以数值仿真的形式进一步说明了所提出控制器的有效性和良好的控制性能．
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　 　 气浮仿真试验平台是卫星等航天器地面仿真 试验的重要组成部分，３ 个自由度以上的多自由

度气浮仿真试验台可以模拟空间飞行器的位置与

姿态运动，能够在地面以全物理仿真的形式对控

制律及视觉测量等多方面空间技术进行验证． 五

自由度气浮台由两个自由度的平移运动和 ３ 个自

由度的姿态运动组成，大量文献对不同形式的平



移运动以及姿态运动进行了研究． 文献［１］对３ 个

自由度的气浮台姿态控制问题进行了研究． 文

献［２］从五自由度气浮台的组成结构入手，对测

量系统、光学系统、控制系统和机械系统等进行了

介绍． 文献［３］对在轨卫星姿态控制地面实验室

平台进行了研究． 文献［４］针对气浮台质量特性

的估计提出了几种算法，并以实验的方式检验了

其方法的有效性； 但是，上述文献并没有考虑气

浮球轴承的球心与姿态平台重心存在偏差的问

题，以及没有考虑执行机构的实际运行特性．
基于分数阶微分算子的鲁棒性与滑模控制优

势产生的分数阶滑模控制，近年来得到了广泛研

究与应用． 文献［５］以两自由度的机械臂系统和

水槽模型系统为例，研究了一类非线性系统的模

糊分数阶滑模控制问题，给出了分数阶和整数阶

两种滑模控制器的设计过程，并在仿真中对比说

明了分数阶滑模的优越特性． 文献［６］利用自适

应神经网络模糊推理机，针对两自由度的机械臂

系统，设计了分数阶模糊自适应滑模控制器，对比

说明了分数阶自适应滑模控制律的优越性． 文献

［７］针对防抱死制动系统，设计了分数阶滑模控

制器和整数阶滑模控制器，并利用仿真验证了分

数阶滑模的良好特性． 总结上述文献及相关文献

可知，分数阶滑模控制器具有分数阶系统与滑模

控制的双重优点，有更好的鲁棒性和抗干扰性，无
论是在理论意义上还是在工程应用上都得到了广

泛研究． 因上述文献中分数阶滑模控制的应用对

象具有一定的特殊性以及文中假设具有一定的特

殊性，所以上述文献的结果并不能简单地应用到

五自由度气浮台的位姿控制中． 而现有文献关于

气浮台控制律设计的文献没有考虑执行机构安装

误差、重心与球心调节偏差，本文在考虑上述模型

误差的基础上，利用分数阶理论设计具有一定鲁

棒性的位姿控制律．

１　 气浮台位姿描述

１􀆰 １　 坐标系定义

五自由度气浮仿真平台结构与文献［２］中的

气浮台类似． 为了能够对气浮台的位移及姿态进

行描述，给出 ３ 个坐标系定义：１） 惯性坐标系

ＯｘＩｙＩｚＩ， 以 ００ 级的大理石平台中心为原点，定义

垂直大理石平台平面向上的方向为 ｚＩ 轴，以平行

大理石相对较长的边为 ｘＩ 轴，相对较短的边为 ｙＩ

轴，且 ＯｘＩｙＩｚＩ 满足右手坐标原则； ２） 参考位移坐

标系 Ｏｘｙｚ，以气浮球轴承的球心为坐标系原点，
其坐标轴与惯性坐标系各轴平行； ３） 气浮台体

坐标系 Ｏｘｂｙｂｚｂ，气浮平台由姿态平台和位移平台

构成，原点定义为姿态平台上的气浮球轴承的球

心，３ 个坐标轴固连于气浮台上，以姿态平台视觉

相机的安装方向为 ｘｂ 轴，以垂直于 ｘｂ 轴平行于姿

态平台的方向为 ｙｂ 轴，ｚｂ 垂直于姿态平台向上，满
足右手规则，该坐标系随着气浮台的旋转运动而运

动，是台上敏感器等设备安装时的基准坐标系．
１􀆰 ２　 气浮台姿态运动学方程

修正的罗德里格 参 数 （ ｍｏｄｉｆｉｅｄ ｒｏｄｒｉｇｕｅｓ
ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ， ＭＲＰｓ）能在 ０°≤ θ ＜ ３６０°无奇异的

全局性描述刚体的姿态运动，定义为［９］

σ ＝ ｅ·ｔａｎ（θ ／ ４） ． （１）
式中： ｅ是欧拉轴；θ是欧拉旋转角；σ ＝ ［σ１ σ２ σ３］Ｔ

是体坐标系相对于惯性坐标系的 ＭＲＰｓ 描述．
ＭＲＰｓ 表示的气浮台姿态运动学方程为

σ̇ ＝ Ｇ（σ）ω． （２）
式中： ω ＝ ［ω １ ω ２ ω ３］ Ｔ 是本体坐标系相对于惯性

坐标系的姿态角速度，并表示于本体坐标系下．
矩阵 Ｇ（σ） 的定义为

Ｇ（σ） ＝ １
２

Ｉ ＋ σ× ＋ σσＴ ＋ １ － σＴσ
２

Ｉæ

è
ç

ö

ø
÷ ． （３）

式中： Ｉ 表示 ３ × ３ 的单位矩阵；σ × 则表示由向量

σ 生成的反对称矩阵，可以表示为

σ× ＝
　 ０ － σ３ 　 σ２

　 σ３ 　 ０ － σ１

－ σ２ 　 σ１ 　 ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

． （４）

１􀆰 ３　 气浮台姿态与位移动力学方程

对气浮台的姿态平台进行质量微元分割，利
用动量定理和牛顿第二运动定律等相关知识可以

推导出气浮台的姿态与位移动力学方程，推导思

路与文献［１０］类似． 本文重点研究在给定控制模

型的基础上设计分数阶滑模控制律，所以此处直

接给出气浮台姿态及位移动力学方程，在建模过

程中考虑了气浮台不可避免的执行机构安装误

差、重心与球心调节偏差，其描述方程分别为

ｍａｒ
×
ｃ ａ０ ＋ Ｊω̇ ＋ ω× Ｊω ＝ ｕ１ ＋ Ｔｄ１ ＋ Ｔｄ２ ＋ Ｔｇ，

（５）
Ｍａ０ ＋ ｍａ（ω

× （ω× ｒｃ） － ｒ ×
ｃ ω̇） ＝ ｕ２ ＋ Ｔｄ３ ．

（６）
式中：ｍａ ∈Ｒ＋ 是气浮台姿态平台总质量；Ｍ是气浮

台姿态平台与位移平台总质量；ｒｃ 是表示在本体坐

标系下重心与球心之间的偏差；ａ０ ∈ Ｒ３ 表示气浮台

加速度矢量；Ｊ∈Ｒ３×３ 是表示在本体坐标系下的气浮

台转动惯量矩阵；Ｔｄ１ ＝ ［Ｔｄ１１ Ｔｄ１２ Ｔｄ１３］Ｔ 定义为外干

扰力矩；Ｔｄ２ ＝ ［Ｔｄ２１ Ｔｄ２２ Ｔｄ２３］Ｔ ＝ ρ ×
τ１ τ１ 定义为姿态平
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台上执行机构安装偏差造成的干扰力矩，ρτ１ ∈ Ｒ３

为姿态平台上执行机构安装偏差带来的姿态控制力

τ１ 的推力偏心矢量；Ｔｇ ＝ ［Ｔｇ１ Ｔｇ２ Ｔｇ３］Ｔ 定义为重力

不平衡力矩矢量；Ｔｄ３ ＝ ［Ｔｄ３１ Ｔｄ３２ Ｔｄ３３］Ｔ ＝ ρ ×
τ２ τ２ 定义

为位移平台上执行机构安装偏差造成的干扰力矩，
ρτ２ ∈ Ｒ３ 为位移平台上执行机构安装偏差带来的位

移控制力 τ２ 的推力偏心矢量；ｕ１ ＝ ［ｕ１１ ｕ１２ ｕ１３］Ｔ 表

示姿态控制力矩；τ２ ＝ ｕ２ ＝ ［ｕ２１ ｕ２２ ｕ２３］Ｔ 表示位移

控制力．
从式（５）、（６） 可以看出，姿态运动与位移运

动之间具有耦合作用． 姿态动力学方程（５） 中，有
位移运动中加速度矢量的影响，这主要是因为位

移控制的执行机构冷气发动机的安装使得作用中

心不能完全通过球心引起的． 位移动力学方程

（６） 中有重心与球心之间的偏差 ｒｃ 的影响，这主

要是由调平衡系统不能完全调节姿态平台重心与

球心重合引起的． 上述 ２ 种因素，在实际气浮台控

制系统中必然存在，只能尽可能减少上述偏差，但
不能完全消除偏差的存在． 在调平衡系统的调节

过程中，利用复摆工作原理对调平衡模块进行调

节，如果重心在球心之上则是一个不稳定的倒立

摆系统，所以应确保重心在球心之下，使得系统是

一个稳定的复摆系统，但是如重心在球心下方距

离过远，则会影响姿态系统的敏感度，影响了姿态

系统的真实性． 重力向量在参考位移坐标系的表

示为 Ｆｇ ＝ ０ｉ ＋ ０ｊ － ｍａｇｋ，重力不平衡力矩则可表

示为 Ｔ′ｇ ＝ ｒｃ × Ｆｇ，利用坐标系的旋转矩阵转换关

系，将 Ｔ′ｇ 按照 ｚ（ψ） → ｙ（θ） → ｘ（ϕ） 转序方式转

换为本体坐标系的表示以符合姿态动力学方程的

描述，转换过程为

Ｔｇ ＝ ｒ ×
ｃ Ｃｂ

０
０

－ ｍａｇ
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ê
êê
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û

ú
ú
úú

＝

　 ｍａｇ
０ － ｃｏｓ ϕｃｏｓ θ ｓｉｎ ϕｃｏｓ θ

　 ｃｏｓ ϕｃｏｓ θ ０ ｓｉｎ θ
－ ｓｉｎ ϕｃｏｓ θ － ｓｉｎ θ ０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ｘｃ
ｙｃ
ｚｃ

é

ë

ê
ê
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ê
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．

（７）
式中 ［ϕ　 θ 　 ψ］ Ｔ 表示的是参考位移坐标系与本

体坐标系转换矩阵的欧拉角．

２　 气浮台姿态和位移控制器设计

从式（２）和式（５）组成的姿态控制系统以及

式（６）组成的位移控制系统方程可以看出，姿态

控制系统相对复杂，所以本文针对姿态控制系统

设计分数阶滑模控制律，并且为体现分数阶控制

的多样性，针对位移控制系统设计分数阶 ＰＤμ 控

制律．
２􀆰 １　 模糊参数自整定的分数阶滑模姿态控制律

针对由式（２）和式（５）组成的气浮台姿态控

制系统， 选取 ＰＤ１＋α型分数阶滑模面为

ｓ ＝ λ１σ ＋ λ２Ｄασ ＋ λ３σ̇ ． （８）
式中： ｓ ＝ ［ ｓ１ 　 ｓ２ 　 ｓ３］ Ｔ；λ １，λ ２，λ ３ ∈ Ｒ ＋ 是比例

增益； Ｄα（·） 是分数阶微分算子， Ｃａｐｕｔｏ 型分数

阶微积分统一定义为［８］

ａＤα
ｔ ｆ（ｔ）＝

１
Γ（ｍ －α）∫

ｔ

０

ｆ（ｍ）（τ）
（ｔ －τ）α－ｍ＋１

ｄτ，ｍ － １ ＜ α ＜ ｍ；

ｄｍ

ｄｔｍ
ｆ（ ｔ），　 　 　 　 　 　 α ＝ ｍ．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（９）
式中： ｍ 为比 α 大的最小整数；伽马函数 Γ（·） 的

定义为 Γ（ｑ） ＝ ∫∞
０
ｅ －ｔ ｔｑ－１ｄｔ； ｄｍ

ｄｔｍ
代表传统意义上的

微分． 当 α ＞ ０时，符号ａＤα
ｔ 表示分数阶微分；而当

α ＜ ０时则表示在区间［ａ，ｔ］ 上的分数阶积分． 下
文中，为简单方便利用符号 Ｄα ｚ 代替表示ａＤα

ｔ ｚ．
在上述分数阶滑模面式（８）的基础上，设计

姿态控制律为

　 ｕ１ ＝ ω × Ｊω ＋ ｍａｒ
×
ｃ ａ０ － ＪＧ －１［λ １λ

－１
３ Ｇω ＋

　 　 　 λ ２λ
－１
３ Ｄα＋１σ ＋ Ｇ̇ω ＋ ｋ１ｓ ＋ ｋ２ｓｇｎ（ｓ）］ ．

（１０）
式中： ｋ１ ∈ Ｒ ＋；ｋ２ ＝ ｄｉａｇ（［ｋ２１ ｋ２２ ｋ２３］） 是对称正

定矩阵；ｓｇｎ（ｓ） ＝ ［ｓｉｇｎ（ ｓ１） ｓｉｇｎ（ ｓ２） ｓｉｇｎ（ ｓ３）］ Ｔ，
ｓｉｇｎ（·） 是符号函数，定义为

ｓｉｇｎ（ ｓ） ＝
１，ｓ ＞ ０；
０， ｓ ＝ ０；
－ １，ｓ ＜ ０．

ì

î

í

ïï

ïï

（１１）

　 　 证明　 选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖ ＝ ０．５ｓＴｓ． （１２）
通过对式（１２）求导，并利用式（５）可以得到

　 Ｖ̇ ＝ ｓＴ ｓ̇ ＝ ｓＴ（λ １σ̇ ＋ λ ２Ｄα＋１σ ＋ λ ３σ̈） ＝

　 　 　 　 　 ｓＴ（λ １Ｇω ＋ λ ２Ｄα＋１σ ＋ λ ３Ｇ̇ω ＋
　 　 　 　 　 λ ３ＧＪ

－１（ｕ１ ＋ Ｔｄ１ ＋ Ｔｄ２ ＋ Ｔｇ －
　 　 　 　 　 ｍａｒ

×
ｃ ａ０ － ω × Ｊω）） ． （１３）

将控制律式（１０）代入式（１３）中，可以进一步得到

　 Ｖ̇ ＝ ｓＴ（λ１Ｇω ＋ λ２Ｄα＋１σ ＋ λ３Ｇ̇ω ＋ λ３ＧＪ
－１（ω× Ｊω ＋

　 　 　 ｍａｒ
×
ｃ ａ０ － ＪＧ－１［λ１λ

－１
３ Ｇω ＋ λ２λ

－１
３ Ｄα＋１σ ＋

　 　 　 Ｇ̇ω ＋ ｋ１ｓ ＋ ｋ２ｓｇｎ（ｓ）］ ＋ Ｔｄ１ ＋ Ｔｄ２ ＋ Ｔｇ －
　 　 　 ｍａｒ

×
ｃ ａ０ －ω

× Ｊω））＝ － ｓＴ（ｋ１ｓ ＋ ｋ２ｓｇｎ（ｓ）） ＋
　 　 　 ｓＴλ ３ＧＪ

－１（Ｔｄ１ ＋ Ｔｄ２ ＋ Ｔｇ） ． （１４）
假设 ‖Ｔｄ１‖ ≤ ｄ１，‖Ｔｄ２‖ ≤ ｄ２，‖Ｔｇ‖ ≤
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ｄ３，当选取 ｋ２ ≥‖λ ３ＧＪ
－１‖（ｄ１ ＋ ｄ２ ＋ ｄ３） 时，对

上式进行化简整理可以得到

Ｖ̇ ＋ ｋ －１
１ ２

１
２ Ｖ

１
２ ≤ ０ ． （１５）

　 　 利用文献［８］中分数阶 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性定理

及文献［１１］中的经典滑模控制引理可知，闭环系

统的状态在有限时间内收敛到滑模面 ｓ ＝ ０． 利用

文献［１２］滑模 ＰＩＤ 控制的结论可以得到 ｌｉｍ
ｔ→∞

σ ＝

σ̇ ＝０，进一步利用矩阵 Ｇ（σ） 的非奇异性，可知

ｌｉｍ
ｔ→∞

ω ＝ ０．

在控制律（１０）中，符号函数的特性会引起系

统控制力矩的抖振，饱和函数可以解决此问题，定
义为

ｓｉｇｎ（ ｓｉ） → ｓａｔ（ ｓｉ） ＝
１，　 ｓｉ ＞ ϕ；

ｓｉ ／ ϕ， ｜ ｓｉ ｜ ≤ ϕ， ϕ ∈ Ｒ ＋；
－ １， ｓｉ ＜ － ϕ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１６）
　 　 引入饱和函数之后， 如果 ｋ２ 过小，系统进入

滑模面的时间会过长，抗干扰能力减弱，稳态精度

提高． 如果 ｋ２ 过大，系统进入滑模面的时间较短，
抗干扰能力增强，稳态精度降低． 因此，开关增益

ｋ２ 的整定，要综合考虑系统的响应时间和稳态精

度，本文采用模糊推理机制进行参数自整定．
２􀆰 ２　 分数阶 ＰＤμ 位移控制律

用 ρ ＝ ［ｘ ｙ ０］ Ｔ 表示当前气浮台在惯性坐标

系中的位置，利用类似传统 ＰＩＤ 控制思想，文中

采用分数阶 ＰＤμ 控制律对气浮台位移进行控制．
设计分数阶 ＰＤμ 控制律为

ｕ２ ＝ δ１ρ ＋ δ２Ｄμρ ． （１７）
式中： δ １，δ ２ ∈ Ｒ ＋；Ｄμ（·） 是分数阶微分算子．

３　 仿真分析

利用 ＭＡＴＬＡＢ 对本文设计的控制律进行验

证，分数阶微分算子 Ｄασ 的数值计算，直接利用

文献［１３］ 的分数阶控制工具箱 ＦＯＭＣＯＮ 进行仿

真． 分析姿态控制律（１０） 的具体形式可知，控制

律的设计需要姿态参数 σ、气浮台加速度矢量 ａ０、
角速度 ω 以及变量的分数阶微分运算． 在工程实

际中，惯性测量单元 ＩＭＵ 包含陀螺仪和加速度

计，分别完成对角速度 ω 和气浮台加速度矢量 ａ０

的测量，并对角速度 ω 进行解算得到姿态参数 σ．
在实际的气浮台控制系统中，采用 ＰＣ１０４ 和

ＤＳＰ２８１２ 双控制核心． 当 ＰＣ１０４ 作为控制核心

时，采用 ｘＰＣ 实时控制系统方式，利用分数阶工

具箱 ＦＯＭＣＯＮ 中的 ｓｉｍｕｌｉｎｋ 仿真模块进行分数

阶运算． 当 ＤＳＰ２８１２ 作为控制核心时，利用分数

阶工具箱 ＦＯＭＣＯＮ 中分数阶微分的数值实现方

式 Ｍ 文件简单转化为 Ｃ 语言进行实现．
在实际的气浮台控制系统中，执行机构由反

作用飞轮和冷气发动机组成，反作用飞轮能够提

供连续控制力矩，但是所提供的控制力矩较小，冷
气发动机能够提供较大的控制力，但是其控制方

式是开关控制，也就是只能控制冷气发动机的开

启与关闭，并不能控制其所提供的控制力大小．
仿真过程中，考虑冷气发动机的实际运行特性，即
考虑其开延迟及关延迟特性 τ １ ＝ τ ２ ＝ １０ ｍｓ，控制

系统的采样周期为 ５０ ｍｓ，姿态控制的成对冷气

发动机中单个提供的最大力矩为 ｕ′１ｉ ＝ １ Ｎ·ｍ，
ｉ ＝１、２、３，最小有效输出冲量 Ｉ１ｉ ＝ ０．０１ Ｎ·ｓ． 位移

控制的冷气发动机所提供的最大力为 ｕ′２ｉ ＝ ２ Ｎ，
ｉ ＝ １、２、３，最小有效输出冲量 Ｉ２ｉ ＝ ０．０２ Ｎ·ｓ． 在采

样时刻根据控制律计算得到的控制量的大小对冷

气发动机进行控制，如果 ｕ１ｉ ≥ ｕ′１ｉ，则在这一个控

制周期内保持冷气发动机为全开状态；如果 ｕ１ｉ ＜
ｕ′１ｉ，则利用占空比计算冷气发动机所需开启的时

间，实现位移控制的冷气发动机与此工作原理

相同．
３􀆰 １　 仿真参数设定

气浮台的转动惯量 Ｊ ＝ Ｊ０ ＋ ΔＪ，仿真参数设

定如下： Ｊ０ ＝ ｄｉａｇ（［９６ ９１ ５０］） ｋｇ·ｍ２，ΔＪ ＝
３％Ｊ， ｒｃ ＝ ［０ ０ ０􀆰 ０１］ Ｔ ｍｍ， ｍａ ＝ ８２􀆰 ５ ｋｇ， Ｍ ＝
１４８􀆰 ６ ｋｇ．

反作用飞轮的转动惯量为

Ｊ′ ＝ ｄｉａｇ（［０􀆰 ００６ ４１　 ０􀆰 ００６ ４１　 ０􀆰 ００６ ４１］）ｋｇ·ｍ２．
反作用飞轮的工作转速范围是± ６ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ，最
大反作用力矩 ０􀆰 １ Ｎ·ｍ．

气浮台初始位置及姿态信息设定为

σ０ ＝ ［ － ０􀆰 １１９ ６　 ０􀆰 ２７４ １　 ０􀆰 ６０３ ５］ Ｔ，
ω０ ＝ ［０􀆰 １　 － ０􀆰 ２　 ０􀆰 ４］ Ｔ ｒａｄ ／ ｓ，

ρ０ ＝ ［０􀆰 ４ － ０􀆰 ６ ０］ Ｔｍ，
ｖ０ ＝ ρ̇０ ＝ ［０　 ０　 ０］ Ｔ ｍ ／ ｓ，

Ｔｄ ＝ ０􀆰 ０１
３ｃｏｓ（０􀆰 ００１ｔ） ＋ ２ｓｉｎ（０􀆰 ００１ｔ）

５ｃｏｓ（０􀆰 ００１ｔ） ＋ ３
４ｃｏｓ（０􀆰 ００１ｔ） － ３ｓｉｎ（０􀆰 ００１ｔ） ＋ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

Ｎ·ｍ．

控制器参数选取如下：
α ＝ ０􀆰 ６，μ ＝ ０􀆰 ５，λ １ ＝ ０􀆰 ４５，λ ２ ＝ ０􀆰 ３，

λ ３ ＝ １，ｋ１ ＝ １􀆰 ６， δ １ ＝ ３，δ ２ ＝ ２２．
模糊推理系统的输入为滑模面 ｓｉ 及其导数

ｓ̇ｉ，输出为 ｋ２ｉ ． 输入对应的模糊语言变量均定义为

｛ＮＢ， ＮＭ， ＮＳ， ＺＥ， ＰＳ， ＰＭ， ＰＢ｝，与其对应的

论域为 ｓｉ ＝ ｛ － ３， － ２， － １，０，１，２，３｝ 和 ｓ̇ｉ ＝ ｛ － ３，
－ ２， － １，０，１，２，３｝ ． 其中，ＮＢ 为负大；ＮＭ 为负
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中；ＮＳ 为负小；ＺＥ 为零；ＰＳ 为正小；ＰＭ 为正中；
ＰＢ 为正大． 输出对应的模糊语言定义为 ｛ Ｐ１，
Ｐ２， Ｐ３，Ｐ４｝，与其对应的论域为 ｋ２ｉ ＝ ｛０􀆰 １， ０􀆰 ８，
１􀆰 ５，２􀆰 ２｝． 其中，Ｐ１ 为正小；Ｐ２ 为正中； Ｐ３ 为正

大；Ｐ４ 为正最大． ｋ２ｉ 利用重心法进行解模糊计算

得到． 又根据滑模趋近到达条件 ｓｉ ｓ̇ｉ ≤０ 可知， 模

糊规则中存在无效不可能的输出，用 ＮＯ 表示．
采用的模糊规则为： Ｉｆ ｓｉ ｉｓ Ａ ａｎｄ ｓ̇ｉ ｉｓ Ｂ， ｔｈｅｎ

ｋ２ｉ ｉｓ Ｃ． 模糊输入输出对应的推理规则和隶属度

函数分别见表 １ 和图 １．
表 １　 模糊规则表

ｋ２ｉ
ｓｉ

ＰＢ ＰＭ ＰＳ ＺＥ ＮＳ ＮＭ ＮＢ

ＮＢ Ｐ４ Ｐ３ Ｐ２ Ｐ１ ＮＯ ＮＯ ＮＯ

ＮＭ Ｐ３ Ｐ３ Ｐ２ Ｐ１ ＮＯ ＮＯ ＮＯ

ＮＳ Ｐ２ Ｐ２ Ｐ２ Ｐ１ ＮＯ ＮＯ ＮＯ

ＺＥ Ｐ１ Ｐ１ Ｐ１ Ｐ１ Ｐ１ Ｐ１ Ｐ１

ＰＳ ＮＯ ＮＯ ＮＯ Ｐ１ Ｐ２ Ｐ２ Ｐ２

ＰＭ ＮＯ ＮＯ ＮＯ Ｐ１ Ｐ２ Ｐ３ Ｐ３

ＰＢ ＮＯ ＮＯ ＮＯ Ｐ１ Ｐ２ Ｐ３ Ｐ４

1.0
0.5
0
-3 -2 -1 0 1 2 3

NB NM NS ZE PS PM PB

P1 P2 P3 P4

0.20.40.6 0.81.01.21.41.61.8 2.02.2

-3 -2 -1 0 1 2 3

s

ds

k2i
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0
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0.5
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图 １　 模糊输入输出隶属度函数

３􀆰 ２　 仿真结果分析

与大理石平台中心相距［４０，－６０］ｃｍ 的气浮

平台，以一定初始姿态与初始角速度进行放飞，在
姿态控制律（１０）和位移控制律（１７）作用下，得到

仿真结果： 图 ２ 是修正罗德里格参数 σ 表示的姿

态信息；图 ３ 是气浮台的角速度信息；图 ４ 姿态控

制律 ｕ１ 的曲线，４ 个子图的横坐标都是时间 ｔ， 为

了能够清晰看到冷气发动机的工作状态，图中只给

出了仿真时间中的部分时间段． 为了能够清晰看到

控制律 ｕ１ 分量的 ＰＷＭ 工作方式，图 ４（ｂ） ～（ｄ）分
别是向量 ｕ１ 各个分量的局部放大图；图 ５ 是气浮

台的位移运动信息；图 ６ 是位移控制律 ｕ２ 曲线． 图
６ 中的 ４ 个子图表达方式与图 ４ 相同，图 ６（ｂ） ～
（ｄ）分别是向量 ｕ２ 各个分量的局部放大图．
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图 ２　 冷气发动机作用下的姿态曲线
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图 ３　 冷气发动机作用下的角速度曲线
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图 ４　 姿态控制律 ｕ１ 曲线

　 　 图 ２ 和图 ３ 表明，分数阶滑模控制器（１０）能快

速实现对姿态的控制，并且具有较高的稳态精度．
图 ４ 表明仿真程序合理，符合冷气发动机的实际运

行特性，能够以开关控制方式很好地对冷气发动机

进行控制；从图 ５ 的子图中可以看出在冷气发动机

的作用下，可以很好地利用 ＰＷＭ 波方式对位移平

台进行控制． 另外一方面，从图 ３ 的子图中可以看

出，角速度在稳态阶段有一定的抖振现象，这是由

于冷气发动机的实际控制力大小不可控引起的，不
能够产生足够小的力来实现对小误差的进一步控

制． 在实际的气浮台系统中，在系统控制误差达到

·５·第 １ 期 邓立为， 等： 五自由度气浮台位置和姿态的分数阶控制



某些给定值时，切换系统的执行机构，利用反作用

飞轮控制，可以解决这种抖振现象，并能进一步提

高系统的控制精度． 图 ５ 表明仿真场景合理，假设

气浮台气膜厚度不变，也就是气浮球轴承中心高度

不变，与理论分析中 ρ０３ ≡ ０ 符合，并且在分数阶

ＰＤμ 控制律作用下能够很好地控制气浮台运动到

期望位置． 图 ６ 位移控制律的结论分析与姿态控

制律的分析类似．
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图 ５　 冷气发动机作用下的位移运动曲线
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图 ６　 位移控制律 ｕ２ 曲线

　 　 为了能够清晰看到气浮台姿态与位移动力学

方程（５）和（６）的耦合效应， 当 ｕ１ ＝ ０ 和 Ｔｄ１ ＝
Ｔｄ２ ＝０ 时，姿态动力学方程仅在重力不平衡力矩

Ｔｇ 和耦合项ｍａｒ
×
ｃ ａ０ 作用下，气浮台姿态的运动状

况如图 ７所示． 当 ｕ２ ＝ ０和 Ｔｄ３ ＝ ０时，位移动力学

方程仅在耦合项 ｍａ（ω
× （ω × ｒｃ） － ｒ ×

ｃ ω̇） 作用下，
气浮台的位移运动状况如图 ８ 所示．
　 　 从图 ７ 可以看出， 气浮台姿态仅在重力不平

衡力矩 Ｔｇ 和耦合项 ｍａｒ
×
ｃ ａ０ 作用下，三轴姿态做

幅值增大的周期性运动． 姿态平台重心在气浮球

轴承球心的正下方，从而使得姿态平台的运动表

现为类似“复摆模型运动” ． 位移平台的运动通过

加速度 ａ０ 形成以耦合项 ｍａｒ
×
ｃ ａ０ 的形式作用在姿

态平台上，影响了姿态平台的控制． 从图 ８ 以及局

部放大子图看出，姿态平台的运动较小地影响着

位移平台．

3

2

1

0

-1

-2

-3
0 20 40 60 80 100

t/s
σ

σ1 σ2 σ3

图 ７　 耦合影响下的姿态曲线
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图 ８　 耦合影响下的位移运动曲线

　 　 为减小图 ３ 中角速度的抖振现象， 当姿态控

制偏差达到一定精度（ ｜ σｉ ｜ ＜ ０􀆰 ００１，ｉ ＝ １、２、３）
时，切换系统的执行机构，利用反作用飞轮对姿态

进行控制． 冷气发动机和反作用飞轮切换作用下

的姿态变化曲线见图 ９，角速度变化曲线见图 １０，
反作用飞轮的转速曲线见图 １１．
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图 ９　 冷气发动机和飞轮切换作用下的姿态曲线
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图 １０　 冷气发动机和飞轮切换作用下的角速度曲线
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图 １１　 反作用飞轮转速曲线

　 　 从图 ９、１０ 和图 ２、３ 对比可知，在姿态参数 σ 达

到一定精度之后，切换系统的执行机构，利用反作用

飞轮进行控制，消除了角速度的抖振现象，并且进一

步提高了系统的控制精度． 从图１１可知，在姿态参数

σ 达到一定精度之后，反作用飞轮开始起作用，在进

一步提高系统的控制精度之后，转速趋于稳定并在

合理转速范围内，符合工程实际要求．

４　 结　 语

本文针对五自由度气浮仿真平台的位置与姿

态控制问题，在具有位姿耦合特性的模型基础上，
分别设计了分数阶 ＰＤμ 律及分数阶滑模控制律．
并以其对足够贴近气浮台实际运行状况的仿真场

景进行仿真，仿真过程及仿真结果表明，所设计的

控制律具有参数整定容易、抗干扰性强、和良好鲁

棒性等优点，具有一定的工程实际应用价值，能够

为气浮台的实际研究提供一定的理论基础．
在气浮平台搭建的同时，研究反作用飞轮与

冷气发动机的切换控制，以及研究具有冗余执行

机构的控制分配问题，是下一步研究的主要内容．
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