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摘要　 航天器交会对接技术是众多空间任务得以开展的关键性技术，在进行空间在轨飞行任务之前，需开

展相应的地面实验研究．首先，基于二维交会对接模型，提出了一种基于势函数法的交会对接控制方法．其

次，考虑与类矩形障碍物的避撞约束以及与心形目标航天器的安全对接区域约束，并采用超二次曲线去描

述该障碍物外形．然后，基于花岗岩气浮平台搭建了二维交会对接地面实验系统，设计了航天器气浮模拟器

以及电磁对接机构，并开展了交会对接地面实验研究．实验结果表明了所搭建实验系统的可行性，同时也验

证了所提出交会对接控制方法的有效性．
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引言

空间交会对接是指追踪航天器调整自身与目

标航天器的相对距离和姿态，逐渐向目标航天器靠

近，最终在空间轨道上连成一个整体．它是许多空

间任务得以成功开展的前提，例如阿波罗登月任

务，航天飞机的飞行任务以及空间站的建造和补给

等［１］ ．此外，在实现空间碎片清理［２－４］，空间站维

修［５，６］ 和重构［７，８］，机器人在轨组装［９，１０］ 等新一代

太空任务中，空间交会对接技术亦起着至关重要的

作用．
为保证空间交会对接过程的安全性，追踪航天

器在与目标航天器刚性连接之前，不能与目标航天

器（除对接机构外）发生碰撞，也不能与障碍物发

生碰撞．近十年来，学者们提出了多种控制算法用

以障碍规避和安全对接，例如：Ｖｉｒｇｉｌｉ⁃Ｌｌｏｐ 等人将

障碍物考虑为圆形，采用模型预测控制（ＭＰＣ）和

逆动力学方法研究了交会对接的障碍规避问

题［１１］；Ｍｏｒｇａｎ 等人采用模型预测控制⁃系列凸规划

（ＭＰＣ⁃ＳＣＰ）方法使追踪航天器成功避开了圆形障

碍物［１２］ ．此外，人工势函数法因其形式简单，计算

量小等优点，受到学者们广泛关注．其中，裴润等人

基于势函数方法，研究了障碍物为球形时的规避问

题［１３］；Ｚａｐｐｕｌｌａ 等人考虑了目标航天器的复杂外

形，实现了两航天器的安全对接［１４］ ．但是，现有大

多研究忽略了障碍物的外形，而只考虑了目标航天

器的外形，或者仅利用追踪航天器与障碍物间的几

何中心距离来表示他们的接近程度，继而通过控制

这一距离来实现规避．实际上，障碍物与目标航天

器一样，都具有复杂的外形，仅将其考虑为质点是

不行的，或者仅考虑为单一的圆包围也是不够的．
由于空间交会对接任务难度大，且资金耗费

高，在进行太空任务之前，必须进行等效的地面模

拟实验，以验证控制系统的有效性．地面实验最难

模拟的是太空的微重力环境，其中，典型的方法有

跌落法［１５］、抛物线飞行法［１６］、吊挂法［１７］、气浮

法［１８］等．气浮法以其易实现、自由度少等优点，受
到学者们广泛关注．其原理如图 １ 所示，即通过气

垫底部的小孔喷出高压气体，使气垫与气浮平台之

间形成一层气膜，从而使气浮模拟器能在气浮平台

上几乎无摩擦运动，以模拟太空中的微重力状态．
例如，Ｗｉｌｄｅｒ 等人基于逆动力学方法研究了追踪航
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天器与旋转目标航天器的交会对接问题［１９］；Ｐａｒｋ
等人基于非线性模型预测控制（ＮＭＰＣ）算法研究

了软对接问题［２０］ ．他们均通过气浮法验证了其控

制器的有效性．

图 １　 气浮法工作原理

Ｆｉｇ．１　 Ｔｈｅ ｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｏｆ ａｉｒ ｃｕｓｈｉｏｎ

本文基于二维交会对接模型，研究两航天器的

交会对接控制问题．特别地，考虑到障碍物和目标

航天器外形的复杂性，将障碍物外形和目标航天器

外形分别考虑为类矩形和心形，并采用超二次曲线

去描述该障碍物外形，然后利用人工势函数方法设

计相应控制器．此外，基于花岗岩气浮平台搭建二

维交会对接地面实验系统，并设计航天器气浮模拟

器以及电磁对接机构，通过地面实验验证所设计控

制器的有效性．

１　 交会对接动力学建模

本节将首先介绍两航天器交会对接的三维动

力学模型；然后，将其简化为二维模型；最后，介绍

本文的交会对接模型以及考虑的路径约束．
１．１　 动力学建模

目前，航天器交会对接问题广泛采用 Ｃｌｏｈｅｓｓｙ⁃
Ｗｉｌｔｓｈｉｒｅ 方程（简称 Ｃ⁃Ｗ 方程）去描述追踪航天器

和目标航天器的相对运动．图 ２ 表示在轨航天器的

几何坐标系统，Ｃ 系统和 Ｔ 系统的坐标原点分别位

于追踪航天器和目标航天器的质心，地心惯性

（ＥＣＩ）系统的坐标原点为地球质心，希尔（Ｈｉｌｌ）系
统坐标原点亦位于航天器的质心，其 ｘ 轴方向为

ＥＣＩ 系统指向 Ｈｉｌｌ 系统方向，ｙ 轴方向为航天器的

速度矢量方向，ｚ 轴方向根据右手定则判断．
本文将目标航天器考虑为静止的．追踪航天器

在 Ｈｉｌｌ 坐标系统下的平动动力学方程采用 Ｃ⁃Ｗ 方

程可表示为［２１，２２］

ｘ̈－３Ω２ｘ－２Ωｙ̇＝
Ｆｘ

ｍ

ｙ̈＋２Ωｘ̇＝
Ｆｙ

ｍ

ｚ̈＋Ω２ ｚ̇＝
Ｆｚ

ｍ
（１）

图 ２　 在轨航天器几何坐标系统

Ｆｉｇ．２　 Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｇｅｏｍｅｔｒｙ ａｎｄ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍｓ

转动动力学方程采用欧拉方程可表示为［２３］

ω̇ｘ ＝
（ Ｉｙｙ－Ｉｚｚ）ωｚωｙ＋Ｔｘ

Ｉｘｘ

ω̇ｙ ＝
（ Ｉｚｚ－Ｉｘｘ）ωｚωｘ＋Ｔｙ

Ｉｙｙ

ω̇ｚ ＝
（ Ｉｘｘ－Ｉｙｙ）ωｙωｘ＋Ｔｚ

Ｉｚｚ

（２）

上述方程中 Ω 表示 Ｈｉｌｌ 坐标系统绕地球转动

的角速度，ω 表示追踪航天器在自身惯性坐标系下

的角速度，ｍ 表示追踪航天器的质量，Ｉ 表示追踪航

天器的转动惯量，Ｆ 和 Ｔ 分别表示推进力和力矩．
当交会对接的相对运动距离远小于轨道周长，

相对运动时间远小于运动周期，假设追踪航天器仅

在 ｘ－ ｙ 平面上运动，则方程 （ １） 和 （ ２） 可简化

为［１９， ２０］

ｘ̈＝
Ｆｘ

ｍ
， ｙ̈＝

Ｆｙ

ｍ
， θ̈＝ Ｔ

Ｉｚ
（３）

其中，ｍ 表示追踪航天器质量，Ｉｚ 表示追踪航天器

绕 ｚ 轴转动的转动惯量，Ｆｘ，Ｆｙ 和 Ｔ 分别表示 ｘ，ｙ
方向的推力和绕 ｚ 轴方向的力矩．
１．２　 任务约束

追踪航天器在逐渐接近目标航天器的整个过

程中，应避开障碍物，且在临近目标航天器时，需考

虑与目标航天器的安全对接区域．本文在设计交会

对接控制律时，仅考虑追踪航天器质心与障碍物

（或目标航天器）的距离，忽略追踪航天器的外形，

３４
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并假设目标航天器处于静止状态；此外，考虑到障

碍物和目标航天器的外形较为复杂，将障碍物外形

简化为类矩形，目标航天器外形简化为由三个半圆

组成的心形［１４］，其交会对接示意图如图 ３ 所示．整
个交会对接过程可分为以下两个阶段：１）追踪航天

器从静止开始出发，越过类矩形障碍物；２）追踪航

天器在安全对接区域，通过对接机构与目标航天器

完成对接．

图 ３　 交会对接示意图

Ｆｉｇ．３　 Ｔｈｅ ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ ａｎｄ ｄｏｃｋｉｎｇ

２　 势能控制器

本节将首先介绍径向欧几里得距离；其次，介
绍用来描述障碍物外形的超二次曲线；然后，推导

图 ３ 模型中，追踪航天器质心与类矩形障碍物和心

形目标航天器的径向欧几里得距离；最后，基于势

函数法设计相应的势能控制器．
２．１　 径向欧几里得距离

对于二次曲线外任意一点到该曲线的径向欧

几里得距离可定义为：假设任意二次曲线的中心为

ｏ，曲线外任意一点为 Ａ，两点的连线与二次曲线相

交于点 Ａ０，则径向欧几里得距离即为 Ａ０Ａ
→ ，如图 ４

所示．
２．２　 超二次曲线

超二次曲线具有表达式简单、对称性强、变换

平滑、回避离散化等优点，并可直接运用解析表达

式，避免运算过程的数值求导．
标准的超二次曲线表达式为

（ ｘ
２

ａ２）
ｓ＋（ ｙ

２

ｂ２ ）
ｓ ＝ １ （４）

其中，ａ、ｂ、ｓ 均为大于零的实数．

图 ４　 径向欧几里得距离

Ｆｉｇ．４　 Ｔｈｅ ｒａｄｉａｌ Ｅｕｃｌｉｄｅａｎ ｄｉｓｔａｎｃｅ

通过方程（４）可知，只需三个参数 ａ，ｂ，ｓ 就可

确定出不同的曲线，并可覆盖整个平面．图 ５ 所示

为几种典型的超二次曲线．

图 ５　 几种典型的超二次曲线

Ｆｉｇ．５　 Ｓｏｍｅ ｔｙｐｉｃａｌ ｓｕｐｅｒ⁃ｑｕａｄｒａｔｉｃ ｃｕｒｖｅｓ

超二次曲线的参数方程可表示为

ｘ＝ ±ａ（ｃｏｓθ·ｃｏｓθ）
１
２ｓ

ｙ＝ ±ｂ（ｓｉｎθ·ｓｉｎθ）
１
２ｓ

{ （５）

２．３　 与障碍物和目标航天器的径向欧几里得距离

参考 ２．１ 节中径向欧几里得距离的定义，本节

中的径向欧几里得距离定义为：追踪航天器质心定

义为 Ａ，障碍物（或目标航天器）外形采用超二次曲

线表示，其曲线中心为 ｏ．因此，求解追踪航天器与

障碍物（或目标航天器）的径向欧几里得距离，可
等效为求曲线外一点到该曲线的径向欧几里得距

离．下面推导追踪航天器与类矩形障碍物和与心形

目标航天器的径向欧几里得距离．
如图 ６ 所示，设类矩形曲线中心为 ｏ１，曲线外

４４
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任意一点为 Ｍ（追踪航天器质心），两点的连线与

类矩形曲线相交于点 Ｎ，点 Ｍ 到类矩形障碍物的

径向欧几里得距离 ｒｃｏ１可表示为

ｒｃｏ１ ＝ ＮＭ→ ｃｏｓα， ＮＭ→ ｓｉｎα( ) Ｔ （６）
其中，

ＮＭ→ ＝ ｏ１Ｍ
→－ ｏ１Ｎ

→ （７）

且ｏ１Ｎ
→

可通过方程（５）表示为

ｏ１Ｎ
→＝ ±ａ（ｃｏｓα·ｃｏｓα）

１
２ｓ，±ｂ（ｓｉｎα·ｓｉｎα）

１
２ｓ( )

（８）
其中，ａ，ｂ，ｓ 表示超二次曲线的三个参数，α 表示曲

线外一点和类矩形曲线中心的连线与 Ｘ 轴的夹角．

图 ６　 与类矩形障碍物的径向欧几里得距离

Ｆｉｇ．６　 Ｔｈｅ ｒａｄｉａｌ Ｅｕｃｌｉｄｅａｎ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｗｉｔｈ ｒｏａｄｂｌｏｃｋ

如图 ７ 所示，设心形曲线中心为 ｏ２，曲线外任

意一点为 Ｐ（追踪航天器质心），两点的连线与心形

曲线相交于点 Ｑ，点 Ｐ 到心形目标航天器的径向欧

几里得距离 ｒｃｏ２可表示为

ｒｃｏ２ ＝ ＱＰ→ ｃｏｓβ， ＱＰ→ ｓｉｎβ( ) Ｔ （９）
其中，

ＱＰ→ ＝ ｏ２Ｐ
→－ｏ２Ｑ

→ （１０）

ｏ２Ｑ
→

可通过极坐标方程表示为

ｏ２Ｑ
→ ＝

２Ｒ１ｓｉｎβ β∈ ０，π
２

é

ë
êê

ö

ø
÷

Ｒ２ β∈ π
２
， ３π

２
é

ë
êê

ù

û
úú

２Ｒ３ｓｉｎβ β∈ ３π
２
， ２πæ

è
ç

ö

ø
÷

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

（１１）

其中，Ｒ１，Ｒ２，Ｒ３ 分别表示心形约束中三个半圆的

半径，β 表示曲线外一点和心形曲线中心的连线与

Ｘ 轴的夹角．

图 ７　 与心形目标航天器的径向欧几里得距离

Ｆｉｇ．７　 Ｔｈｅ ｒａｄｉａｌ Ｅｕｃｌｉｄｅａｎ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｗｉｔｈ ｔａｒｇｅｔ

２．４　 控制器设计

规避障碍物的人工势函数制导主要思想是：首
先，定义一个能反映被控制对象在状态空间中运动

趋势的标量势函数．该函数在期望状态具有全局最

小值，在碰撞位置具有局部最大值，高值势函数区

域的梯度直接反映了施加在被控对象上避开此区

域的斥力大小．其次，通过选择适当的控制律使势

函数的导数为负定，应用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性理论即

可使被控对象的位置和速度均收敛于期望状态［２４］ ．
追踪航天器的期望状态用吸引势函数 φａ 来表

示，所需避开的区域由具有较高值的排斥势函数

φｒ 来表示．势能控制器由引力势函数和排斥势函数

组成，则总的势能函数可表示为［１４］

φ ｔｏｔ ＝ φ ａ ＋ ∑
ｎ

ｉ ＝ ０
φ ｒｉ （１２）

其中，ｎ 表示障碍物数量，φａ 表示引力势函数，φｒｉ表

示第 ｉ 个排斥势函数．
在期望状态点，势能函数具有全局最小值，则

引力势函数可定义为

φａ ＝
ｋａ

２
（ｘｃ－ｘｄ） ＴＱａ（ｘｃ－ｘｄ） （１３）

其中，ｋａ 为正实数，Ｑａ 为正定对称矩阵，ｘｃ 和 ｘｄ 分

别表示追踪航天器的实时状态和期望状态，即 ｘｃ ＝

（ｘｃ，ｙｃ，θｃ） Ｔ，ｘｄ ＝（ｘｄ，ｙｄ，θｄ） Ｔ ．
单个排斥势函数定义为

φｒｉ
＝ １

２
ｋｒ（ｘｃ－ｘｄ） ＴＱｏｉ（ｘｃ－ｘｄ）

ｅｘｐ（ｘｃ－ｘｏｉ） ＴＰｏｉ（ｘｃ－ｘｏｉ）－１
（１４）

其中， ｋｒ 为正 实 数， Ｐｏｉ、 Ｑｏｉ 为 正 定 对 称 矩 阵，
（ｘｃ－ｘｏｉ）表示追踪航天器与相应曲线的径向欧几
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里得距离．则控制律可表示为

ｕ（ｘｃ，ｘ̇ｃ，ｘｄ，ｘ̇ｄ，ｘｏ）＝ －（Ñｘφｔｏｔ－ｋ（ ｘ̇ｄ－ｘ̇ｃ））

（１５）
其中，ｋ 为阻尼矩阵，Ñｘφｔｏｔ为
Ñｘφ ｔｏｔ ＝ ｋａＱａ ｒｃｄ ＋

∑
ｎ

ｉ ＝ １

ｋｒ Ｑｏｉ ｒｃｄ［ｅｘｐ（ｒＴｃｏｉＰｏｉ ｒｃｏｉ） － １］ － ｒＴｃｄＱｏｉ ｒｃｄｅｘｐ（ｒＴｃｏｉＰｏｉ ｒｃｏｉ）Ｐｏｉ ｒｃｏｉ{ }

［ｅｘｐ（ｒＴｃｏｉＰｏｉ ｒｃｏｉ） － １］２

其中，ｒｃｄ表示追踪航天器与期望状态的相对距离；
ｒｃｏｉ表示追踪航天器与第 ｉ 个相应曲线的径向欧几

里得距离．
由于本文将目标航天器视为静止的，则追踪航

天器的期望状态也是固定的，因此，方程（１５）可简

化为

ｕ（ｘｃ，ｘ̇ｃ，ｘｄ，ｘ̇ｄ，ｘｏ）＝ －（Ñｘφｔｏｔ＋ｋｘ̇ｃ） （１６）

３　 实验系统及实验结果

本节基于花岗岩气浮平台搭建了二维交会对

接地面实验系统，设计了航天器气浮模拟器以及电

磁对接机构，通过开展地面实验验证第 ２ 节所设计

势能控制器的有效性．
３．１　 实验系统

如图 ８ 所示，地面实验系统主要包括花岗岩气

浮平台、双目视觉测量系统、图像处理工作站和两

套气浮模拟器．首先，安装在天花板上的双目视觉

测量系统，每 ０．０４ｓ 拍摄一次粘贴在气浮模拟器上

方的荧光标记点，并将拍摄的图像传输至图像处理

工作站；其次，图像处理工作站分析图像，从而获得

气浮模拟器的坐标信息，并通过 ＺｉｇＢｅｅ 无线通讯

模块将信息无线传输至机载工控机；最后，机载工

图 ８　 实验系统

Ｆｉｇ．８　 Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｓｙｓｔｅｍ

控机通过气浮模拟器当前的位置信息实时计算控

制输入，并通过脉宽脉频调制（ＰＷＰＦ） ［２５］ 将其转

化为一系列等效的开关信号，继而通过控制电磁阀

来控制喷嘴的喷气，最终控制气浮模拟器的运动．
为进行两航天器的交会对接地面模拟实验，本

文设计了两套气浮模拟器，如图 ９ 所示．每个气浮

模拟器重约 ９ｋｇ，通过实验测得转动惯量约为０．０５
ｋｇ·ｍ２ ．每个气浮模拟器主要由气路系统、电路系

统和电磁对接机构三大部分组成．电路系统主要包

括电池、开关、电磁阀、继电器（控制电磁阀和电磁

铁各一个）、电磁铁、降压模块和工控机（ ＩＰＣ）．气
路系统主要包括二氧化碳气瓶、减压阀、过滤减压

阀、喷嘴和气垫．其中，喷嘴共 ８ 个，安装示意图如

图 １０ 所示，其中 １－１、２－１、３－１、４－１ 喷嘴可控制气

浮模拟器的位置，１－２ 和 ３－２、２－２ 和 ４－２ 喷嘴成

对喷气可控制气浮模拟器的姿态．此外，单个喷嘴

产生的喷气力约为 ０．０５Ｎ，两侧向喷嘴产生的力矩

约为 ０．００９Ｎ·ｍ．

图 ９　 气浮模拟器

Ｆｉｇ．９　 Ｓｉｍｕｌａｔｏｒ

图 １０　 喷嘴布置图

Ｆｉｇ．１０　 Ｔｈｅ ｈａｒｄｗａｒｅ ｌａｙｏｕｔ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｌｄ－ｇａｓ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ
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考虑到最终对接阶段可能存在初始偏差，本文

设计了一种可校正偏差，并可实现锁紧的电磁对接

机构，模型如图 １１ 所示．该对接机构由对接锥和对

接槽组成，对接锥安装在追踪模拟器上，内部安装

有电磁铁．对接槽安装在目标模拟器上，安装有与

电磁铁相对应的铁块．对接时，当追踪模拟器和目

标模拟器距离达到一定值时，工控机会发出指令，
为电磁铁通电，从而产生吸力吸引铁块，迫使锁紧

滑块卡进锁紧槽内，完成锁紧．当两模拟器需要分

离时，手动拉动锁紧滑块，完成解锁．图 １２ 为通过

３Ｄ 打印技术所获得的对接机构实物．

图 １１　 电磁对接机构模型

Ｆｉｇ．１１　 Ｔｈｅ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃ ｄｏｃｋｉｎｇ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ

图 １２　 电磁对接机构 ３Ｄ 打印实物

Ｆｉｇ．１２　 Ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃ ｄｏｃｋｉｎｇ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｂｙ ３Ｄ ｐｒｉｎｔｉｎｇ

３．２　 数值仿真及实验结果

综合考虑花岗岩气浮平台（２ｍ×２．５ｍ）和两气

浮模拟器的尺寸，确定了追踪模拟器的初始、期望

位置，以及图 ３ 中两约束的中心位置和尺寸参数，
如表 １ 所示．

表 １　 追踪模拟器初始、期望位置及约束参数

Ｔａｂｌｅ １　 Ｉｎｉｔｉａｌ ａｎｄｄｅｓｉｒｅｄ ｓｔａｔｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｃｈａｓｅｒ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ，

ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

Ｐａｒａｍｅｔｅｒ Ｖａｌｕｅ
Ｉｎｉｔｉａｌ ｓｔａｔｅ ｐｃ，０ ＝（０．８０９ｍ，０．２２４ｍ，７°）
Ｄｅｓｉｒｅｄ ｓｔａｔｅ ｐｃ，ｆ ＝（０．２５ｍ，１．４ｍ，９０°）

Ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆｔａｒｇｅｔ ｘｘ ＝（０．２，１．４）ｍ
Ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｏｆ ｔａｒｇｅｔ Ｒ２ ＝ ２Ｒ１ ＝ ２Ｒ３ ＝ ０．２ｍ
Ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｏｂｓｔａｃｌｅ ｘｏｂｃ ＝（０．４５，０．６）ｍ
Ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｏｆ ｏｂｓｔａｃｌｅ ａ＝ ０．１，ｂ＝ ０．２，ｓ＝ ４

为方便实验，首先通过 Ｍａｔｌａｂ 软件进行数值

仿真来辅助参数设计．最终给定方程（１３ ～ １６）中的

系数和系数矩阵如表 ２ 所示．
表 ２　 系数和系数矩阵

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｎｄ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｍａｔｒｉｘ

Ｐａｒａｍｅｔｅｒ Ｖａｌｕｅ
ｋａ，ｋｒ ｋａ ＝ １，ｋｒ ＝ １
ｋ ｄｉａｇ（１０，１０，０．５）
Ｑａ ｄｉａｇ（０．８，０．８，０．１）
Ｑｅ ｄｉａｇ（０．０２，０．０２，０）
Ｐｅ ｄｉａｇ（１５，１５，０）
Ｑｘ ｄｉａｇ（０．０２，０．０２，０）
Ｐｘ ｄｉａｇ（５，５，０）

其中，Ｑｅ、Ｐｅ 和 Ｑｘ、Ｐｘ 分别表示类矩形障碍物和心

形目标航天器的排斥势形状矩阵．
实验的所有参数均与数值仿真相同，得到的实

验与数值仿真结果对比如图 １３ 所示．从图 １３ａ）可
以看出，无论是数值仿真，还是地面实验，追踪模拟

器质心与类矩形障碍物和心形目标模拟器之间的

径向欧几里得距离均大于零，所以，在整个交会对

接过程中，未发生任何碰撞．观察图 １３ｂ） ～ ｄ）可知，
追踪模拟器也成功到达了期望位置（０．２５ｍ，１．４ｍ，
９０°）．因此，说明搭建的地面实验系统是可行的，第
２ 节所设计的势能控制器是有效的．

对比实验轨迹和数值仿真轨迹，可发现 ｘ，ｙ 方

向上位移均存在一定滞后，而姿态略微超前，但整

体趋势基本一样，最终都达到了期望位置．导致差

异的原因主要如下：１）数值仿真的推进力未给定极

大值，而实验中模拟器所能提供的最大推进力为

０．０５Ｎ，当实际所需的推力大于０．０５Ｎ时，也只能提

供 ０．０５Ｎ 的推力，因而导致位移整体滞后；２）模拟
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器的转动惯量由实验测得，必然存在一定测量误

差，从该实验结果可知，实验测得的转动惯量比实

际值略微偏小．

图 １３　 数值仿真及实验结果

Ｆｉｇ．１３　 Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ａｎｄ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

４　 结论

本文研究了两航天器在二维情况下的交会对

接控制问题．考虑到障碍物和目标航天器外形的复

杂性，将其分别简化为类矩形和心形，其中，障碍物

外形采用超二次曲线描述．基于人工势函数法，设
计了相应的势能控制器，并搭建了二维交会对接地

面实验系统，设计了气浮模拟器，通过地面实验验

证了势能控制器的有效性．
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