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摘要 由于目前运载火箭运输能力的局限性,超大型空间结构往往无法采用折叠收拢发射入轨、在轨展开

的方式完成搭建,而在轨组装是实现超大型空间结构的有效途径.本文受Vicsek分形结构启发设计了一种

空间超大型结构,并基于智能航天器集群提出了相应的在轨组装控制策略.首先,针对在轨组装过程中航天

器的位置和姿态运动描述问题,建立了刚性航天器的位置和姿态动力学方程并导出追踪航天器与目标航天

器的相对运动参数.其次,以Vicsek分形结构为基础设计了125个航天器分阶段组装规划,将每个阶段分为

预组装和完全组装两个过程.在预组装环节,控制追踪航天器使其和目标航天器达到较为接近的相对距离

并且保持相对静止;在完成预组装后,控制器驱动追踪航天器缓慢逼近目标航天器,使得两航天器完全对

接.针对预组装环节复合了一个避撞控制器与PD控制器,在缓慢对接环节仅采用了PD控制策略.最后通

过数值仿真验证了所提出的控制策略的有效性.

关键词 在轨组装, PD控制, 位姿控制, Vicsek分形结构
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Abstract Due
 

to
 

the
 

limitation
 

of
 

the
 

capacity
 

of
 

current
 

rockets,
 

the
 

ultra-large
 

space
 

structures
 

can􀆶t
 

be
 

built
 

by
 

in-orbit
 

deployment
 

technique.
 

In-orbit
 

assembly
 

is
 

an
 

effective
 

way
 

to
 

construct
 

these
 

ultra-
large

 

space
 

structures.
 

In
 

this
 

paper,
 

an
 

ultra-large
 

space
 

structure
 

is
 

designed
 

inspired
 

by
 

the
 

Vicsek
 

fractal,
 

and
 

the
 

corresponding
 

in-orbit
 

assembly
 

control
 

strategy
 

is
 

proposed
 

for
 

intelligent
 

spacecraft
 

cluster.
 

To
 

describe
 

the
 

position
 

and
 

attitude
 

motion
 

of
 

spacecraft
 

during
 

in-orbit
 

assembly,
 

the
 

position
 

and
 

attitude
 

dynamics
 

equations
 

of
 

rigid
 

spacecraft
 

are
 

built.
 

Also,
 

the
 

relative
 

motion
 

parameters
 

of
 

the
 

chaser
 

spacecraft
 

and
 

target
 

spacecraft
 

are
 

given.
 

The
 

assembly
 

configuration
 

of
 

125
 

spacecraft
 

is
 

de-
signed

 

based
 

on
 

Vicsek
 

fractal
 

structure
 

which
 

is
 

divided
 

into
 

3
 

stages,
 

and
 

each
 

stage
 

is
 

further
 

divided
 

into
 

two
 

phases:
 

pre-assembly
 

and
 

assembly.
 

In
 

the
 

pre-assembly
 

phase,
 

the
 

chaser
 

spacecraft
 

is
 

expec-
ted

 

to
 

approach
 

the
 

target
 

spacecraft
 

with
 

a
 

small
 

distance
 

and
 

maintain
 

a
 

relatively
 

static
 

state.
 

After
 

completing
 

the
 

pre-assembly,
 

the
 

controller
 

drives
 

the
 

chaser
 

spacecraft
 

to
 

slowly
 

approach
 

the
 

target
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spacecraft,
 

and
 

the
 

chaser
 

spacecraft
 

will
 

dock
 

with
 

target
 

spacecraft.
 

For
 

the
 

pre-assembly
 

phase,
 

the
 

compound
 

controller
 

with
 

collision
 

and
 

PD
 

controller
 

is
 

designed,
 

and
 

only
 

PD
 

control
 

is
 

used
 

for
 

the
 

slow
 

docking
 

phase.
 

Finally,
 

the
 

effectiveness
 

of
 

the
 

control
 

law
 

for
 

the
 

assembly
 

mission
 

is
 

verified
 

by
 

numerical
 

simulation.

Key
 

words in-orbit
 

assembly, PD
 

control, pose
 

control, Vicsek
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configuration

引言
  

太阳帆、大型空间望远镜和大口径天线等大型

空间结构将在深空探测、高精度观测和高容量通信

等未来空间项目中发挥重要作用.由于火箭运载能

力和整流罩的包络原因,此类超大型空间结构一般

不能采用折叠收拢发射入轨、在轨展开的方式搭

建,在轨组装可以有效解决这个问题.在轨组装是

把一个大型空间结构拆分为一组或几组容易构建

的模块,互相独立从地面发射后再在太空中进行组

装从而搭建成完整结构的技术[1].
微小卫星编队飞行和模块化航天器的研究让

标准卫星的功能被一组更小的模块所替代,模块化

航天器在太空中的复杂编队激发了学者们利用分

形几何结构的兴趣[2],并且研究发现 Vicsek分形

几何结构也可以用于部署天线阵列[3-5].分形结构

具有无限迭代、自相似的、具有分形维数点等特点,

这种本身的特性使分形天线具有易于小型化和具

有多频特性的特点[6],Vicsek分形天线阵列的自相

似性有利于实现多波段特性,同时可增加方向性和

控制天线主波束的可能,这给空间通信提供许多好

处.此外,分布式望远镜也被认为是解决超大口径

望远镜技术限制的有效方法,分布式空间光学干涉

技术可以实现等效数十至数百米光学合成孔径[7].
美国宇航局和欧洲航天器分别提出了类地行星发

现者干涉仪(TPF-I)和达尔文计划,中国也提出了

“觅音计划”,均是通过小型望远镜阵列来实现高分

辨率成像[8-10].
  

近些年,学者们提出了多种自主组装概念和方

法.美国国家航空航天局兰利研究中心的Rhodes
等使用102根四面体桁架和12个六边形面板演示

了一种大孔径天线的自动装配过程[11].加州理工

学院的Lee等设计了一种基于在轨展开、空间机器

人和编队飞行技术的100m模块化空间望远镜架

构[12].在美国国防高级研究计划局资助下,劳拉空

间系统公司试图使用空间机械臂系统在轨组装一

个大型天线反射器[13].虽然我国在轨组装技术研

究起步较晚,但是近十几年也提出了一系列任务概

念和在轨组装规划.例如,哈尔滨工业大学崔乃刚、
郭继峰团队[14]采用了两级递阶智能规划算法设计

大型空间桁架结构的在轨装配任务序列.钱学森空

间技术实验室和哈尔滨工业大学联合提出了利用

空间机器人实现一种模块化巨型空间太阳能电站

(SSPS)搭建概念[15].
  

具有自主机动能力的组装模块在近距离操作

过程中,必须要考虑避免碰撞.目前看来,针对无人

机和机器人系统的避撞成果较为丰富,但是在针对

航天器在轨组装的避撞规划研究相对较少.使用超

二次曲面描述组装模块与障碍物,然后利用人工势

函数方法设计相应控制器是航天器避撞的常用方

法[16,17].Morgan等使用分布式模型预测控制解决

了带有时变避撞约束的航天器集群最优导航和构

建问题[18].刘建彪等根据 MROT理论,规划组员

航天器的安全转移路径以规避碰撞危险[19].
  

本文以在轨组装超大型空间结构为目标,受

Vicsek分形图形启发设计了适用于搭建星载天线

以及分布式空间望远镜的超大型空间结构,以125
个刚性航天器为例研究了智能航天器集群在轨组

装动力学与控制问题.考虑中心引力场,分别建立

了追踪航天器和目标航天器的位置和姿态动力学

方程组.以Vicsek分形为基础结构,设计了125个

航天器在轨组装的构型,并且将组装过程分为三阶

段完成,其中每个阶段均由预组装环节和完全组装

环节构成,在预组装环节引入了避撞力,设计了避

撞复合控制器,在完全组装环节采用了纯PD控

制,最后通过数值仿真验证了控制策略的有效性.

1 刚性航天器动力学模型与控制

1.1 相关坐标系以及向量描述
  

如图1所示,Fi 􀰛{Oxiyizi}为地心惯性坐标

系,Fc 􀰛{Cxyz}和Ft 􀰛{Txtytzt}分别是与追踪

航天器和目标航天器固连的本体坐标系.{r,re}和

{rt}分别是表示在Fc 和Ft 坐标系中的相对位置向
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量.本文中,控制器是作用在追踪航天器上,因此追

踪航天器逐渐靠近追踪目标航天器,并与其对接.

图1 坐标系以及相关向量描述

Fig.1 Description
 

of
 

the
 

coordinate
 

frames
 

and
 

defined
 

vectors

1.2 航天器相对惯性系的位置和姿态运动方程
  

追踪航天器质心C 的位置和本体坐标系Fc 相

对于惯性坐标系Fi 的姿态可以通过以下运动学方

程来描述[20]:

r·=v-S(ω)r (1)

σ· =
1
4
[(1-σTσ)I3+2S(σ)+2σσT]ω

(2)

其中r为从地球中心指向追踪航天器的位置矢量,

σ 为描述追踪航天器姿态的修正罗德里格斯参数

(Modified
 

Rodrigues
 

Parameters,
 

MRP);v 和ω
分别为追踪航天器线速度和角速度.这些量均在追

踪航天器本体坐标系Fc 中表示.
  

追踪航天器动力学方程可以描述为:

mv·+mS(ω)v+mμr=fc (3)

Jω· +S(ω)Jω =τc (4)

其中fc 和τc 分别为作用在追踪航天器上控制力和

控制力矩,m 和J分别为追踪航天器的质量和转动

惯量矩阵,μ定义为μ=μg/‖r‖3,其中μg 为地球

的引力常数.对于任意向量x =[x1,x2,x3]T,

S(x)定义为

S(x)=

0 -x3 x2

x3 0 -x1

-x2 x1 0

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

 

(5)
  

同样,无外力和外力矩作用下自由翻滚的目标

航天器的位置和姿态运动方程为:

r·t=vt-S(ωt)rt (6)

σ·t=
1
4
[(1-σT

tσt)I3+2S(σt)+2σtσT
t]ωt

(7)

mtv·t+mtS(ωt)vt+mtμtrt=0 (8)

Jtω·t+S(ωt)Jtωt=0 (9)
其中rt,σt,vt 和ωt 分别为目标航天器的位置矢

量、基于MRP的姿态描述、线速度和角速度;mt 和

Jt 分别为目标航天器的质量和转动惯量矩阵.这
些量均在目标航天器本体坐标系Ft 中表示.其中

μt 定义为μt=μg/‖rt‖3.

1.3 航天器相对运动
  

由于两航天器的位置和姿态等向量分别定义

在两个不同的坐标系下,在计算相对参数时需要把

向量转换到同一坐标系下.从目标航天器本体坐

标系Ft 到追踪航天器本体坐标系Fc 的旋转矩阵

为:

R=I3-
4(1-σT

eσe)
(1+σT

eσe)2
S(σe)+

 8
(1+σT

eσe)2
S2(σe) (10)

其中用 MRP表示的追踪航天器与目标航天器的

相对姿态σe 定义为:

 σe =
σt(σTσ-1)+σ(1-σT

tσt)-2S(σt)σ
1+σT

tσtσTσ+2σT
tσ

(11)

  

根据图1所示,在追踪航天器本体坐标系中,

两航天器之间的相对角速度,相对距离和相对速度

可以分别表示为:

ωe =ω -Rωt ,re =r-Rrt ,ve =v-Rvt

(12)

2 控制器设计与任务规划

2.1 Vicsek分形结构
  

分形几何图形是通过在简单的起始拓扑上执

行的迭代过程生成的.分形图形具有无限迭代、自
相似等特点,在航天器在轨组装领域充分发挥其优

点,有利于提高空间的利用率同时可以提高组装的

效率.匈牙利生物物理学家Tamás
 

Vicsek描述了

在原始拓扑正方形上进行的迭代过程,这种分形称

为Vicsek分形或盒分形.参考图2,这种分形以一

个简单的正方形开始,此时其迭代顺序为零.接下
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来,将正方形分成九个相等的小正方形,保留拐角

的四个正方形和中间正方形或者在拐角处移除四

个正方形.重复上述过程进行迭代,如果迭代过程

进行无限次,则Vicsek分形图形的周长无限长,但
其面积有限.

图2 Vicsek分形的两种形式

Fig.2 Tow
 

forms
 

of
 

Vicsek
 

fractal

2.2 任务规划
  

根据分形理论,以Vicsek分形为基础结构,考
虑每个微型航天器都容纳有效载荷(如天线,望远

镜镜面),这样问题就转化为航天器集群组装完成

分形结构.本研究以125个同构微型航天器为例,

将组装过程分为三个阶段,如图3所示.

图3 基于Vicsek分形的航天器在轨组装各阶段构型

Fig.3 Configuration
 

of
 

spacecraft
 

in-orbit
 

assembly
 

based
 

on
 

Vicsek
 

fractal:
 

(a)Initial
 

state(125
 

quantity);(b)First
 

stage(25
 

groups);
(c)Second

 

stage(5
 

groups);(d)Third
 

stage(final
 

configuration)

对于 Vicsek分形天线,理论上天线的周长可

以是无限长的(忽略每一小节的天线所占面积),但

是在本文提出的航天器组装构型中,航天器的尺寸

是无法忽略的,因此有限面积内无限周长的特性并

不适用,然而尽管增加航天器的数量后构型占用的

面积变大,但是比起天线周长的大幅增加,面积的

增加可以说是比较小的.对于 Vicsek分形分布式

望远镜,每个航天器均为一个小型望远镜,可以利

用分布式空间光学干涉技术用多个小型望远镜对

同个目标实现高分辨率成像观测,同时由于具有足

够多数量的小型望远镜可以对多个目标进行观测,

以提高观测效率.如图3(d)所示在构型包络的正

方形内,没有被航天器填充的空白区域占比较小,

并且航天器设计的尺寸越小同样面积内的填充率

就越高,天线周长也越长,所以这种分形构型可以

提高空间的利用率.
     

如图3(a)所示,初始时刻航天器之间相互分

离,第一个阶段,每5个航天器为一组,一共分为

25组,组内航天器组装为一个形如图3(b)的十字

航天器,组装完成的航天器面积为初始微型航天器

的5倍,组内以及组和组之间所有航天器的形状保

持一致.第二阶段,每5个十字航天器同样按照十

字形组装,一共有5组,组装完成形如图3(c)的航

天器是由25个初始微型航天器组成的复杂航天

器,其面积为上一阶段十字形的5倍,为初始微型

航天器的25倍.最后一个阶段,将第二阶段组装完

成的5个十字航天器完全组装,此时组装完成形如

图3(d)的航天器由起始的125个同构航天器组

成,面积仍旧为上一阶段的5倍.因此在航天器组

装过程中,每一阶段组装完成的航天器均是十字

形,航天器不仅与同一阶段的不同组之间的航天器

几何形状相同,同时与不同阶段航天器的几何形状

相似,从而可以认为具有分形的自相似性.如果需

要增加航天器的数量或增加组装结构面积,可按照

这种组装方式无限迭代下去直至完成所有航天器

的组装.

2.3 控制力与控制力矩设计
  

将每一阶段的组装过程分为两个环节,第一个

环节为控制追踪航天器使其和目标航天器达到一

个较为接近的相对距离并且保持相对静止,称为预

组装环节;第二个环节为控制追踪航天器缓慢逼近

目标航天器,最后使得两航天器完全对接.以组装

的第一阶段为例,组装过程如图4所示.每个组内

都有一个航天器认为是目标航天器(红色标出),其
余四个航天器为追踪航天器(蓝色标出),追踪航天
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器均追踪组内的目标航天器.

图4 在轨组装过程示意图

Fig.4 Schematic
 

diagram
 

of
 

in-orbit
 

assembly:(a)Initial
 

state;
(b)Pre-assembly;(c)Assembly

  

在实际情形下,追踪航天器在逼近期望位置过

程中可能会发生与其他航天器等物体的碰撞,因此

需要在预组装环节加入避撞力,避免碰撞的发生.

fp 为基于以下排斥势场负梯度产生的避撞力.

Urep =∑
N

i=1

ki(‖ri‖2-δ2
0,i)2

(δ2
0,i-d2

0,i)(‖ri‖2-d2
0,i)2

(13)

其中N 是针对当前航天器需要将其他航天器考虑

为障碍的数量,ri 是当前航天器与第i个障碍物的

相对距离,d0,i 和δ0,i 分别代表危险和避撞区域的

半径.ki 定义为

ki=
0

 

‖ri‖ ≥δ0,i

1
 

‖ri‖ <δ0,i (14)

因此,基于以上避撞势力场,fp 可以设计为

fp =-∑
N

i=1

�riUrep

=-∑
N

i=1
ki

ri(‖ri‖2-δ2
0,i)

(‖ri‖2-d2
0,i)3

(15)
  

选用传统的PD控制律加上避撞力的方法对

追踪航天器和目标航天器之间的相对位置以及相

对姿态进行调节,在本文中将作用在追踪航天器上

的主动控制力表示为

f=50Tanh(fPD+fp)

τ=τPD 
 

(16)

其中对于任意向量x=[x1,x2,x3]T,Tanh(x)=
[tanh(x1),tanh(x2),tanh(x3)]T .由 式 (15)可

知,当不添加任何饱和函数时,避撞力在接近到危

险区域半径时,趋向于无穷,但是考虑到作用在航

天器上的控制力不能过大,所以为了避免进一步避

免碰撞的发生,将预组装环节的固定期望位置用关

于时间的一次函数来替代,即

 r-d =
re(0)+

t×[rd -re(0)]
t0

t<t0

rd t≥t0

􀮠

􀮢
􀮡

􀪁􀪁
􀪁􀪁 (17)

因此,修正后的PD控制器表示为

fPD=-kp1(re -r-d)-kd1ve

τPD=-kp2σe1-kd2ωe (18)

其中r-d 为设计的期望相对距离,fp 为避撞力.
当追踪航天器与目标航天器保持在一个期望位

置附近的相对静止状态时(由于避撞力的存在,这个

平衡状态一般不会是re -r-d =0),则可以认为已经

完成预组装环节,此时可以进行下一步对接的任务.
例如,针对预组装位置和组装位置分别为[2;0;0]和

[0.5;0;0]的情况,fc 可以设计为

fc=

-kp1(re1-[0.5;0;0])-kd1ve1,

 ‖re1‖<2.5(m)and‖ve1‖<0.005(m/s)

-kp1(re1-[2;0;0])-kd1ve1+fp,

 otherwise

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁􀪁

􀪁
􀪁􀪁

(19)
  

从上式可以发现一旦 ‖rei‖ 小于2m且两个

航天器几乎相对静止时,避撞将停止工作,即当

‖re1‖<2.5(m)且‖ve1‖<0.005(m/s)时,可

以认为两航天器之间已经完成预组装环节,满足进

行下一步对接的条件.

3 仿真算例
     

初始航天器的尺寸均为边长为0.5m的立方

体,每一阶段航天器的质量与转动惯量见表1所

示.设置系统的初始条件,所有的航天器初始姿态

均为[0;0;0],其他初始条件以第一组航天器为例,

初始位置、初始速度和角速度见表2所示,其中目

标航天器初始位置采用文献[20]中的数据.每往后

一组,组内的航天器除了初始位置的x 轴+50m
以外,其余都保持与上一组相对应的航天器一致,

即初始状态下所有航天器等距在x 轴上一列排

开,每五个航天器为一组并且每个航天器质心与相

邻航天器质心的距离均为10m.设计各阶段航天器

预组装和完全组装的相对期望位置见表3所示.此
外,每一阶段的航天器避撞半径以及控制器增益分

别如表4、表5所示.由表1可得三个阶段的航天器

的质量以及转动惯量逐阶段增大,且不同阶段避撞

力中的危险和避撞半径不一致导致避撞力的变化情

况也不一致,因此为了得到比较好的控制效果,比如

减少振荡,更平滑地从预组装环节向完全组装环节

过渡等,需要调节各阶段追踪航天器的控制器增益.
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表1 航天器质量和转动惯量

Table
 

1 Spacecraft
 

mass
 

and
 

moment
 

of
 

inertia
 

Stage
Stage m/kg J/kg􀅰m2

1 62.5 J=dig(2.3,2.6,2.6)

2 312.5 J=dig(44.25,44.25,75.5)
 

3 1562.5 J=dig(1627.5,1627.5,3190)

表2 组内航天器的初始运动状态(第一组)
Table

 

2 The
 

initial
 

states
 

of
 

the
 

spacecraft
 

motion
 

within
 

the
 

group
 

(the
 

first
 

group)

No.r(0)/m v(0)/m·s-1 ω (0)/rad·s-1

1
7.078×108+20;
7.078×108;
7.078×108

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 [0;0;0][0;0;1.060236643×10-6]

2
7.078×108;
7.078×108;
7.078×108

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 [0.5;0;0] [0.02;0;-0.02]

3
7.078×108+10;
7.078×108;
7.078×108

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 [0;0.5;0] [0;0;0.02]

4
7.078×108+30;
7.078×108;
7.078×108

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 [0;0;-0.5] [0.02;0.02;-0.02]

5
7.078×108+40;
7.078×108;
7.078×108

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥
􀪁
􀪁􀪁 [0.5;0;0] [-0.02;0;0.02]

表3 航天器预组装相对位置和完全组装相对位置

Table
 

3 The
 

relative
 

positions
 

of
 

spacecraft
 

in
 

pre-assembly
 

and
 

assembly
 

configurations

Stage
The

 

relative
 

position
 

in
 

the
 

pre-assembly
 

configuration
 

/m
The

 

relative
 

position
 

in
 

the
 

assembly
 

configuration/m

1
[-2;0;0],[0;2;0]
[0;-2;0],[2;0;0]

[-0.5;0;0],[0;0.5;0]
[0;-0.5;0],[0.5;0;0]

2
[-4;0;0],[0;4;0]
[0;-4;0],[4;0;0]

[-1.5;0;0],[0;1.5;0]
[0;-1.5;0],[1.5;0;0]

3
[-9;0;0],[0;9;0]
[0;-9;0],[9;0;0]

[-4.5;0;0],[0;4.5;0]
[0;-4.5;0],[4.5;0;0]

表4 追踪航天器的控制增益

Table
 

4 Control
 

parameters
 

of
 

chaser
 

spacecraft
Stage Pre-assembly Assembly

1
kp1=2, kd1=5
kp2=2, kd2=5

kp1=0.02,kd1=0.4
kp2=2, kd2=5

2
kp1=2, kd1=5
kp2=1, kd2=10

kp1=0.001,kd1=0.4
kp2=1, kd2=10

3
kp1=1, kd1=10
kp2=1, kd2=10

kp1=0.001,kd1=0.4
kp2=1, kd2=10

表5 避撞半径

Table
 

5 Collision
 

avoidance
 

radii
Stage d0,i/m δ0,i/m

1 3/2 5

2 11/2 6

3 83/2 13

基于选定的初始状态和组装策略,可以得到同

一阶段组与组之间的航天器初始相对运动状态以

及期望相对运动状态均一致,可以认为各组的组装

过程是一个重复任务.
在此初始条件以及控制器参数下的仿真结果

如图5~图14所示.其中如图5~图7所示,蓝色

实线表示当前阶段下所有追踪航天器与位于中间

的航天器的相对位置,红色实线表示当前阶段所有

图5 全过程所有目标航天器与追踪航天器的相对位置(x 轴)
Fig.5 Relative

 

position
 

of
 

all
 

target
 

and
 

chaser
 

spacecraft
 

in
 

the
 

whole
 

mission
 

(x-axis)

图6 全过程所有目标航天器与追踪航天器的相对位置(y 轴)
Fig.6 Relative

 

position
 

of
 

all
 

target
 

and
 

chaser
 

spacecraft
 

in
 

the
 

whole
 

mission
 

(y-axis)

图7 全过程所有目标航天器与追踪航天器的相对位置(z轴)
Fig.7 Relative

 

position
 

of
 

all
 

target
 

and
 

chaser
 

spacecraft
 

in
 

the
 

whole
 

mission
 

(z-axis)
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图8 全过程所有目标航天器与追踪航天器的相对姿态

Fig.8 Relative
 

attitude
 

of
 

all
 

target
 

and
 

chaser
 

spacecraft
 

in
 

the
 

whole
 

mission

图9 所有追踪航天器上的控制力

Fig.9 Control
 

force
 

acting
 

on
 

all
 

chaser
 

spacecraft

图10 所有追踪航天器上的控制力矩

Fig.10 Control
 

torque
 

acting
 

on
 

all
 

chaser
 

spacecraft

图11 航天器相对位置局部放大图(x 轴)
Fig.11 Local

 

enlarged
 

drawing
 

of
 

relative
 

position
 

of
 

spacecraft(x-axis)

图12 第一阶段任意一组组内航天器相对运动轨迹图

Fig.12 The
 

relative
 

motion
 

path
 

of
 

any
 

group
 

of
 

spacecraft
 

in
 

the
 

first
 

stage

图13 第二阶段任意一组组内航天器相对运动轨迹图

Fig.13 The
 

relative
 

motion
 

path
 

of
 

any
 

group
 

of
 

spacecraft
 

in
 

the
 

second
 

stage

图14 第三阶段航天器相对运动轨迹图
Fig.14 The

 

relative
 

motion
 

path
 

of
 

spacecraft
 

in
 

the
 

third
 

stage

目标航天器与位于中间的航天器的相对位置,由于

第一阶段将所有航天器分为25组,因此如图5所

示,时间为0s~2000s时一共有25条红线.图7为

z轴上航天器之间的相对距离,结合表2可知各组

的4号航天器与组内目标航天器在z 轴的方向上

有初始相对速度,因此在0s附近有一个数值变化.
航天器分别在0s,1000s,4500s开启第一阶段,第

04
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二阶段和第三阶段,并且分别在200s,1400s,5535s
左右在各自的阶段开始从预组装环节向完全组装

过渡,即追踪航天器均缓慢地向各自的目标航天器

逼近,并且在此过程中无振荡发生.航天器在400s
左右完成第一阶段的组装,即125个微型航天器组

装成为25个形如图3(b)的十字航天器,约在

3200s左右完成第二阶段组装,此时组装结果为5
个形如图3(c)的较为复杂的十字航天器,最后在

7500s左右组装成为形如图3(d)的航天器,此时认

为125个航天器完成所有组装任务.各阶段之间的

时间以及第三阶段稳定后的时间也表明了设计的

控制器是可以保证航天器到达相对期望位置和姿

态后仍能保持收敛.在200s左右,所有航天器的相

对姿态以及作用在追踪航天器上的控制力矩均达

到了一个很接近0的数并且保持在0附近,因此认

为在200s以后所有航天器均保持姿态同步.由于

避撞力的加入以及期望相对位置的修正,所有航天

器在预组装环节均不会发生碰撞,并且可以较为平

滑地向完全组装过渡.
  

图12~图14为各过程任意一组组内航天器

的相对运动轨迹图,图中的圆圈代表目标航天器,

因此其坐标为[0;0;0],值得注意的是,圆圈的尺寸

和形状不代表航天器的真实尺寸和形状,只是起到

展示航天器相对位置的作用.针对图14即第三阶

段航天器相对运动轨迹图,在初始相对位置上追踪

航天器与目标航天器在y 轴的方向上有大约2m
的位移,原因是组与组之间的航天器初始在x 轴

的方向上有一定的相对距离,即不在同一轨道上,

因此在不加外力的目标航天器之间会产生一定的

相对漂移量,同样漂移量也在图6中4500s(第三阶

段开始)左右存在.

4 结论
  

针对刚性航天器在轨组装的构型以及动力学

与控制问题,本文基于 Vicsek分形结构设计了一

种航天器的组装构型以提高组装效率,同时发挥分

形结构可无限迭代的特点来提高空间的利用率,将

125个同构航天器组装过程分为三个阶段,每个阶

段的构型均满足分形的自相似性.建立了刚性航天

器的位置和姿态动力学方程并导出追踪航天器与

目标航天器的相对参数,为了完成航天器的组装并

且在组装过程中避免碰撞,每个阶段均分为预组装

环节和完全组装环节,其中预组装环节选用避撞复

合PD控制器,在完全组装环节仅采用PD控制.仿
真结果表明:本文对航天器在轨组装的任务规划是

合理的,以及针对组装任务设计的控制器可以有效

避免碰撞的发生,并且能保证所有航天器姿态同

步,最后完成125个航天器的组装.

参考文献

[1] 王明明,
 

罗建军,
 

袁建平,
 

等.
 

空间在轨装配技术

综述[J].
 

航空学报,
 

2021,
 

42(1):
 

523913.

WANG
 

M
 

M,
 

LUO
 

J
 

J,
 

YUAN
 

J
 

P,
 

et
 

al.
 

In-orbit
 

assembly
 

technology:
 

review
 

[J].
 

Acta
 

Aeronautica
 

et
 

Astronautica
 

Sinica,
 

2021,
 

42(1):
 

523913.
 

(in
 

Chinese)
 

[2] PUNZO
 

G,
 

KARAGIANNAKIS
 

P,
 

BENNET
 

D
 

J,
 

et
 

al.
 

Enabling
 

and
 

exploiting
 

self-similar
 

central
 

symmetry
 

formations
 

[J].
 

IEEE
 

Transactions
 

on
 

Aerospace
 

and
 

Electronic
 

Systems,
 

2014,
 

50(1):
 

689-703.
 

[3] PUENTE-BALIARDA
 

C,
 

POUS
 

R.
 

Fractal
 

design
 

of
 

multiband
 

and
 

low
 

side-lobe
 

arrays
 

[J].
 

IEEE
 

Transactions
 

on
 

Antennas
 

and
 

Propagation,
 

1996,
 

44(5):
 

730.
 

[4] WERNER
 

D
 

H
 

,
 

MITTRA
 

R
 

.
 

The
 

theory
 

and
 

de-

sign
 

of
 

fractal
 

antenna
 

arrays
 

[M].
 

New
 

York:
 

Wi-

ley-IEEE
 

Press,
 

2009.
[5] KARAGIANNAKIS

 

P,
 

WEISS
 

S,
 

PUNZO
 

G,
 

et
 

al.
 

Impact
 

of
 

a
 

Purina
 

fractal
 

array
 

geometry
 

on
 

beamforming
 

performance
 

and
 

complexity
 

[C]//

21st
 

European
 

Signal
 

Processing
 

Conference.
 

New
 

York:
 

IEEE,
 

2013.
 

[6] 胡章芳,
 

辛伟,
 

罗元,
 

等.
 

一种新型类 Vicsek分形

多频天线的设计[J].
 

电波科学学报,
 

2016,
 

31(4):
 

760-765.

HU
 

Z
 

F,
 

XIN
 

W,
 

LUO
 

Y,
 

et
 

al.
 

Design
 

of
 

a
 

new
 

Vicsek-like
 

fractal
 

multi-frequency
 

antenna
 

[J].
 

Chinese
 

Journal
 

of
 

Radio
 

Science,
 

2016,
 

31(4):
 

760

-765.
 

(in
 

Chinese)
 

[7] LI
 

Q,
 

LIU
 

L,
 

SHEN
 

J.
 

One
 

novel
 

distributed
 

space
 

telescope
 

with
 

payload
 

formation
 

[J].
 

IEEE
 

Access,
 

2020,
 

8:
 

13949-13957.
 

[8] BEICHMAN
 

C,
 

G􀆕MEZ
 

G,
 

LO
 

M,
 

et
 

al.
 

Search-

ing
 

for
 

life
 

with
 

the
 

Terrestrial
 

Planet
 

Finder:
 

La-

grange
 

point
 

options
 

for
 

a
 

formation
 

flying
 

interfer-

ometer
 

[J].
 

Advances
 

in
 

Space
 

Research,
 

2003,
 

34

14



动 力 学 与 控 制 学 报 2024年第22卷

(3):
 

637-644.
 

[9] FRIDLUND
 

C
 

V
 

M.
 

Darwin-the
 

infrared
 

space
 

in-

terferometry
 

mission
 

[J].
 

ESA
 

Bulletin,
 

2000,
 

103
(3):

 

20-25.
 

[10] 王芸,
 

林栩凌,
 

郭忠凯,
 

等.
 

空间应用激光干涉测

距技术发展综述[J].
 

航天返回与遥感,
 

2021,
 

42
(2):

 

68-78.

WANG
 

Y,
 

LIN
 

X
 

L,
 

GUO
 

Z
 

K,
 

et
 

al.
 

Review
 

of
 

high
 

precision
 

distance
 

metrology
 

in
 

space
 

applica-

tions
 

[J].
 

Spacecraft
 

Recovery
 

&
 

Remote
 

Sensing,
 

2021,
 

42(2):
 

68-78.
 

(in
 

Chinese)
 

[11] RHODES
 

M
 

D,
 

WILL
 

R
 

W,
 

QUACH
 

C
 

C.
 

Verifi-

cation
 

tests
 

of
 

automated
 

robotic
 

assembly
 

of
 

space
 

truss
 

structures
 

[J].
 

Journal
 

of
 

Spacecraft
 

and
 

Rockets,
 

1995,
 

32(4):
 

686-696.
 

[12] LEE
 

N,
 

BACKES
 

P,
 

BURDICK
 

J,
 

et
 

al.
 

Architec-

ture
 

for
 

in-space
 

robotic
 

assembly
 

of
 

a
 

modular
 

space
 

telescope
 

[J].
 

Journal
 

of
 

Astronomical
 

Telescopes,
 

Instruments,
 

and
 

Systems,
 

2016,
 

2:
 

041207.
 

[13] LYMER
 

J,
 

DOGGETT
 

W
 

R,
 

DORSEY
 

J,
 

et
 

al.
 

Commercial
 

application
 

of
 

In-space
 

assembly
 

[C]//

AIAA
 

SPACE
 

2016.
 

Reston,
 

Virginia:
 

AIAA,
 

2016:
 

5236.
 

[14] 郭继峰,
 

王平,
 

程兴,
 

等.
 

一种用于空间在轨装配

的两级递阶智能规划算法[J].
 

宇航学报,
 

2008,
 

29
(3):

 

1059-1063+1069.

GUO
 

J
 

F,
 

WANG
 

P,
 

CHENG
 

X,
 

et
 

al.
 

Two-level
 

hierachical
 

intelligent
 

planning
 

algorithm
 

for
 

on-orbit
 

assembly
 

[J].
 

Journal
 

of
 

Astronautics,
 

2008,
 

29
(3):

 

1059-1063+1069.
 

(in
 

Chinese)
 

[15] CHENG
 

Z
 

G,
 

HOU
 

X
 

B,
 

ZHANG
 

X
 

H,
 

et
 

al.
 

In-

orbit
 

assembly
 

mission
 

for
 

the
 

Space
 

Solar
 

Power
 

Station
 

[J].
 

Acta
 

Astronautica,
 

2016,
 

129:
 

299-

308.
 

[16] 徐兴念,
 

文浩,
 

韦正涛.
 

基于超二次曲线障碍描述

的航天器交会对接地面实验研究[J].
 

动力学与控

制学报,
 

2020,
 

18(2):
 

42-49.

XU
 

X
 

N,
 

WEN
 

H,
 

WEI
 

Z
 

T.
 

Ground-based
 

experi-

ment
 

on
 

spacecraft
 

rendezvous
 

and
 

docking
 

using
 

su-

perquadric
 

curve
 

for
 

obstacle
 

representation
 

[J].
 

Journal
 

of
 

Dynamics
 

and
 

Control,
 

2020,
 

18(2):
 

42

-49.
 

(in
 

Chinese)
 

[17] BADAWY
 

A,
 

MCINNES
 

C
 

R.
 

On-orbit
 

assembly
 

using
 

superquadric
 

potential
 

fields
 

[J].
 

Journal
 

of
 

Guidance,
 

Control,
 

and
 

Dynamics,
 

2008,
 

31(1):
 

30

-43.
 

[18] MORGAN
 

D,
 

CHUNG
 

S
 

J,
 

HADAEGH
 

F
 

Y.
 

Model
 

predictive
 

control
 

of
 

swarms
 

of
 

spacecraft
 

u-

sing
 

sequential
 

convex
 

programming
 

[J].
 

Journal
 

of
 

Guidance,
 

Control,
 

and
 

Dynamics,
 

2014,
 

37(6):
 

1725-1740.
 

[19] 刘建彪,
 

冯刚,
 

陈记争.
 

编队航天器构型重构过程

中的期望轨迹跟踪控制[J].
 

动力学与控制学报,
 

2021,
 

19(2):
 

32-36.

LIU
 

J
 

B,
 

FENG
 

G,
 

CHEN
 

J
 

Z.
 

Desired
 

trajectory
 

tracking
 

control
 

during
 

formation
 

reconstruction
 

of
 

formation
 

spacecraft
 

[J].
 

Journal
 

of
 

Dynamics
 

and
 

Control,
 

2021,
 

19(2):
 

32-36.
 

(in
 

Chinese)
 

[20] SUN
 

L,
 

HUO
 

W,
 

JIAO
 

Z
 

X.
 

Adaptive
 

backstep-

ping
 

control
 

of
 

spacecraft
 

rendezvous
 

and
 

proximity
 

operations
 

with
 

input
 

saturation
 

and
 

full-state
 

con-

straint
 

[J].
 

IEEE
 

Transactions
 

on
 

Industrial
 

Elec-

tronics,
 

2017,
 

64(1):
 

480-492.
 

24


