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基于超二次曲面距离梯度的航天器模块自组装*

黄赛琦 张炜 姜雷霆 文浩†

(南京航空航天大学
 

航空航天结构力学及控制全国重点实验室,南京 210016)

摘要 大型空间结构的部署是未来航天技术发展的关键问题.将模块化航天器作为空间结构子模块进行在

轨组装是主流的解决方案之一.为确保组装任务的安全实施,亟需开展多航天器间接近过程中的精准避碰

操作.现有的航天器在轨组装防碰撞研究大多使用球形包络近似表示航天器形状,无法精确表述航天器外

形轮廓.针对精准防碰撞运动规划需求,提出了一种基于超二次曲面距离梯度的控制方法.相较于球形包络

方法,利用超二次曲面能够更准确地对航天器外形特征进行凸体描述.通过构建优化问题求解航天器间的

最近距离,以实现精准碰撞检测.进而对优化问题进行灵敏度分析,获得最近距离相对于航天器位姿的梯

度,并将其引入人工势函数建立航天器间的避碰组装控制律.最后通过多航天器避碰组装控制数值仿真验

证了该方法的有效性.
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Abstract The
 

deployment
 

of
 

large
 

space
 

structures
 

is
 

a
 

key
 

issue
 

in
 

the
 

future
 

development
 

of
 

space
 

technology.
 

On-orbit
 

assembly
 

using
 

modular
 

spacecraft
 

is
 

one
 

of
 

the
 

mainstream
 

solutions.
 

Ensuring
 

the
 

safety
 

of
 

this
 

mission
 

requires
 

precise
 

collision
 

avoidance
 

control
 

during
 

the
 

close-proximity
 

approach
 

of
 

multiple
 

spacecraft.
 

Most
 

of
 

the
 

existing
 

research
 

on
 

spacecraft
 

on-orbit
 

assembly
 

uses
 

spherical
 

enve-
lopes

 

to
 

approximate
 

the
 

shape
 

of
 

the
 

spacecraft,
 

which
 

cannot
 

accurately
 

describe
 

the
 

geometric
 

features
 

of
 

the
 

spacecraft.
 

To
 

meet
 

the
 

demand
 

for
 

precise
 

collision
 

avoidance
 

in
 

motion
 

planning,
 

a
 

control
 

method
 

based
 

on
 

the
 

distance
 

gradient
 

of
 

superquadrics
 

is
 

proposed.
 

Compared
 

to
 

spherical
 

envelopes,
 

superquadrics
 

provide
 

a
 

more
 

accurate
 

convex
 

representation
 

of
 

a
 

spacecraft's
 

shape.
 

The
 

closest
 

distance
 

between
 

spacecraft
 

is
 

determined
 

by
 

solving
 

an
 

optimization
 

problem,
 

enabling
 

accurate
 

collision
 

detec-
tion.

 

Furthermore,
 

a
 

sensitivity
 

analysis
 

of
 

the
 

optimization
 

problem
 

is
 

carried
 

out
 

to
 

obtain
 

the
 

gradient
 

of
 

the
 

closest
 

distance
 

with
 

respect
 

to
 

the
 

spacecraft's
 

pose.
 

This
 

gradient
 

is
 

then
 

introduced
 

into
 

an
 

arti-
ficial

 

potential
 

function
 

to
 

establish
 

the
 

collision
 

avoidance
 

and
 

assembly
 

control
 

law.
 

Finally,
 

the
 

effec-
tiveness

 

of
 

the
 

proposed
 

method
 

is
 

verified
 

through
 

numerical
 

simulations
 

of
 

multi-spacecraft
 

collision
 

a-
voidance

 

and
 

assembly
 

control.
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引言
  

随着航天技术的飞速进步,在深空探测和载人

航天等领域的重大需求牵引下,新一代空间站、长
基线太空望远镜、空间太阳能电站等大型空间结构

受到越来越多的关注[1-3].然而,由于运载火箭单次

运送能力有限,以空间站为代表的许多超大型航天

器无法通过整体发射、在轨展开的方式实现[4-6].在
轨组装技术则另辟蹊径,将空间结构分为易于搭载

的一组或多组结构模块后独立发射入轨,最终利用

结构模块在轨装配出完整的航天器结构.近年来,
大型空间结构在轨组装技术研究取得了显著进展,

一些新的任务概念不断涌现,如美国的Dragonfly
项目[7],欧盟主导的 MIRROR项目[8]等.

在轨组装可分为“有人参与”和“自主”组装两

种类型.有人参与的在轨组装主要通过地面远程控

制或航天员在轨操作完成,利用空间站外部工作平

台、机械臂和辅助工具进行模块安装,具有较高的

灵活性.然而地面远程控制易受对地通讯时滞和质

量影响,而宇航员在轨操作则面临安全风险以及高

昂维生成本.随着自主交会、对接以及在轨服务技

术的逐渐成熟,自主组装有望成为航天器在轨组装

的主流技术.在轨自主组装有两种主要形式,一是

由专门的空间机器人自动完成结构模块的取运和

装配[10-13],二是利用自主飞行结构模块间的自主交

会、对接实现空间结构组装[14-17].受益于航天器交会

对接领域已有的大量工程实践经验,后一种模式具

有相对较好的技术基础,也是本文关注的重点.
基于自主交会对接的在轨组装涉及大量模块

航天器间的近程机动,如何避免因几何干涉导致的

星间碰撞是关系任务成败的关键问题.一种研究思

路是将任务拆分成多个阶段,通过引入伴飞、对准

等前置机动环节降低对接过程碰撞风险.如Xu等

通过设置安全对接区域,基于分阶段优化制导策略

实现了既定的避碰接近任务[18].Wei等在多阶段

控制策略中加入安全距离的控制约束,从而实现模

块间的避碰[19].另有研究则通过构造以卫星间距

离为参数的人工势函数或者任务约束来实现避碰

控制.如Okasha等提出了一种离散多脉冲技术,

引入基于卫星安全距离的排斥力,实现在轨组装接

近操作期间的避碰控制[20].Zhang等提出了基于

预定义性能的鲁棒控制方法,计算卫星中心点和预

设点的距离,进而构建空间组装任务中的避碰问

题[21].Koenig等不考虑航天器形状,设置安全距离

约束,提出了一种在受扰动情况下航天器编队安全

部署的方案[22].Palacios等基于人工势函数实现航

天器编队飞行中的避碰控制[23].Boyarko等将卫星

间的距离作为构建优化问题的约束,解决了航天器

与翻滚目标的对接问题[24].Foust等受伊斯兰瓷砖

艺术的启发,提出了一种基于异构自主机动模块集

群组装大型空间结构的方案[25].尽管这些研究在

避撞控制和分阶段策略的研究上取得了显著进展,
但大多数研究忽略了航天器的具体外形轮廓,而是

将航天器简化为点或球体进行研究,这种过度简化

会影响避撞控制的精确性.如果针对复杂构型航天

器,采用多个球体对航天器整体包络进行覆盖,碰
撞检测点数量随着航天器构型复杂度提升而增大,
导致距离检测的计算量大幅增加.

  

准确计算航天器间距离及其对位姿参数的导

数对于避碰策略设计具有重要意义.提高碰撞检测

精度的一种途径是将几何近似表示为凸体基元或

其组合,采用 GJK(Gilbert-Johnson-Keerthi)等凸

体间碰撞检测算法计算几何体间距离[26].但当凸

体基元为非严格凸体时,此类方法存在距离相对于

位姿参数导数不连续的问题.为此,已有研究通过

超二次曲面等严格凸体描述航天器外形.例如,

Badawy等基于超二次曲面描述航天器外形,并使

用径向欧几里得距离构建人工势场来实现航天器

的在轨组装[27].Wen等针对带柔性附件航天器机

动及避障问题,设计了航天器位姿运动的无源控制

律,基于径向欧几里得距离实现了防碰撞控制[28].
Chen等利用椭球描述柔性航天器外形包络,使用

径向欧几里得距离构建人工势场,控制柔性航天器

实现在轨组装[29].然而,上述基于径向欧几里得距

离的方法只是对最近距离的近似,即使计算距离为

正,航天器也可能已经发生碰撞.
  

本文采用超二次曲面描述模块航天器几何外

形,结合人工势函数方法实现组装过程的运动控制

和避碰控制.为避免径向欧几里得距离的近似误

差,采用凸优化方法准确求解超二次曲面间的距
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离.通过分析优化结果对凸优化问题参数的灵敏

度,求解超二次曲面间距离相对于航天器位姿参数

的导数,进而利用导数信息确定避碰势函数的梯

度.通过综合基于吸引势函数的运动控制和基于避

碰势函数的避碰控制,构建了模块航天器位姿控制

律.最后通过数值仿真演示验证了所提出的组装运

动及避碰控制方法的有效性.

1 任务描述及力学模型
  

为实现避碰组装控制,首先需要对任务场景和

航天器的运动进行数学描述.本文将整个组装任务

划分为两个阶段,预组装阶段和对接阶段.图1以

两个模块航天器的组装过程为例,展示了这两个阶

段的航天器构型变化.在预组装阶段,航天器将从

分离较远的初始构型[图1(a)]运动到距离较近的

预组装构型[图1(b)];在对接阶段,航天器将进一

步缓慢运动至最终组装构型[图1(c)],并完成对

接锁定.

图1 在轨组装示意图

Fig.1 Three
 

typical
 

configurations
 

in
 

on-orbit
 

assembly
 

process
  

为了便于描述,定义Oi-xiyizi 为航天器i的

连体坐标系,OI-xIyIzI 为地心惯性坐标系,其中

原点Oi 位于航天器i的质心,连体坐标系与航天

器惯性主轴对齐.为简化分析,忽略微重力及空间

环境干扰因素的影响.由于航天器机动时间尺度显

著短于其轨道周期,故本文不计轨道动力学影响.
因此航天器i的动力学方程可以简化为

mip
··

i=Fi

Iiω
·
i+ωi×Iiωi=Mi (1)

其中,mi、Ii、p
··

i 和ωi 分别为航天器i的质量、惯性

矩、加 速 度 和 角 速 度,p
··

i = (p
··i

x,p
··i

y,p
··i

z)T,ωi =
(ωi

x,ωi
y,ωi

z)T;Fi 和Mi 分别为控制力和控制力矩.
为了精确描述航天器i的姿态,采用姿态四元

数qi 对其进行表示.同时,为了实现航天器姿态的

精确控制,采用误差四元数qie 来表示目标姿态四

元数qid与实际姿态四元数qi 之间的偏差,其计算

如下

 qie=q-1
id 􀱋qi

=

qid0 -qid1 -qid2 -qid3

qid1 qid0 -qid3 qid2

qid2 qid3 qid0 -qid1

qid3 -qid2 qid1 qid0

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

T qi0

qi1

qi2

qi3

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

(2)

并对误差四元数元素做如下分解

qie=(qie0,q-Tie)T (3)

其中q-ie=(qie1,qie2,qie3)T 为qie 的子向量,其变化

率满足以下运动学关系

q
-
·

ie=
1
2Qωi (4)

式中矩阵Q 定义为

Q=

qie0 qie3 -qie2

-qie3 qie0 qie1

qie2 -qie1 qie0

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(5)

2 距离计算和灵敏度分析

2.1 超二次曲面间的最近距离计算
  

当采用单个球形包络对复杂构型航天器进行

描述时,存在空间利用率低和距离判断不准确的问

题;若采用多个球形包络对航天器整体描述,碰撞

检测点数量随着航天器构型复杂度提升而增大,导
致在距离检测中大幅增加碰撞检测的计算量.采用

长方体或凸多面体对航天器进行包络虽可行,但当

两个多面体包络间存在平行的外平面时,最近点对

不唯一,导致距离函数对位姿参数的导数不连续,

难以适用于基于梯度的优化算法[30].
  

本文利用超二次曲面对航天器外形轮廓进行
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描述,将航天器间碰撞检测问题转化为分析超二次

曲面间最近距离问题.典型的超二次曲面的函数方

程定义如下:

f(x)=
x1

a  
ε1

+y1

b  
ε1􀭠

􀭡

􀪁
􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁

ε2
ε1

+
z1
c  

ε2
(6)

其中,x=(x1,y1,z1)代表空间任意一点在航天器

连体坐标系下的位置坐标,a、b和c分别代表超二次

曲面在x、y和z轴上的半轴长,ε1 和ε2 是控制超二

次曲面边沿光滑度的参数.图2展示了超二次曲面

形状在不同ε1和ε2组合下的示例.当ε1=ε2=2时

超二次曲面退化为球体,对于其他形式超二次曲

面,最近距离并无解析解,因而不少研究工作采用

径向欧几里得距离[27-29]作为近似替代.
  

以图3所示的超二次曲面A 和B为例,其径向

欧几里得距离为图中WAWB 红色线段的长度.图3
中点OA 和OB 分别为超二次曲面A 和B 的几何中

心,WA 和WB 分别为点OA 和点OB 的连线与超二

次曲面A 和B 的交点.将点OA 在航天器B 的体坐

标系下的坐标记为rOA =(xAB,yAB,zAB),将点OB

在航天器 A 的体坐标系下的坐标表示为rOB =
(xBB,yBB,zBB).两航天器间的径向欧几里得距离

计算公式如下:

 dAB = [1-fA(rOB)
-
1
ε2-fB(rOA)

-
1
ε2]‖rOAOB‖ (7)

其中 ‖rOAOB‖ 表示点OA 和点OB 的欧几里得

距离.

图2 不同参数对应的超二次曲面形状
Fig.2 Shapes

 

of
 

superquadrics
 

with
 

different
 

parameters

图3 超二次曲面间的径向欧几里得距离

Fig.3 Euclidean
 

distance
 

between
 

superquadrics
 

然而,当曲面距离较近时,将径向欧几里得距

离用于碰撞检测可能会得出错误结论.以图3为

例,超二次曲面A 和B 已经产生几何干涉,但径向

欧几里得距离仍为正值.
  

为了精确计算超二次曲面间的最近距离(如图

4所示),构造如下优化问题:

Minimize:
    

d(r,P)=‖rA -rB‖22

subject
 

to:
   

f(r,P)=
fA(xA)-1

fB(xB)-1
􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 =0(8)

式中fi 为描述曲面i的连续可微隐函数,i∈ {A,

B},优化变量r和问题参数P 的表达式为

r=(rT
A,rT

B)T,
 

P=(qT
A,pT

A,qT
B,pT

B)T (9)

其中pi 是曲面i几何中心相对于惯性系的坐标,qi

为曲面i的姿态四元数,向量xi 是超二次曲面i上

任意一点相对该曲面体坐标系的位置坐标向量,ri

表示与xi 对应的惯性系坐标,满足以下关系:

xi(r,P)=R(qi)T·(ri-pi) (10)

式中R(qi)表示惯性系和超二次曲面i连体坐标

系间的方向余弦矩阵.

图4 超二次曲面间最近距离
Fig.4 Minimum

 

distance
 

between
 

superquadrics
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本文采用超二次曲面对复杂航天器进行建模,

其优势在于能够高精度贴合航天器的外形,但超二

次曲面之间的最小距离无法解析求解,需依赖数值

优化方法进行迭代计算.对于超二次曲面之间的最

小距离问题,其迭代收敛过程通常具有O(k)的时

间复杂度,其中k 为优化器达到收敛的迭代次数.
相比之下,球形包络的距离计算仅需一次欧氏距离

减去半径之和,时间复杂度为常数级O(1).

2.2 超二次曲面间距离对位姿的梯度
  

根据链式法,可以通过下式计算函数d(r,P)
对参数P 的灵敏度(梯度)

∂d
∂P=d'+d

·
r' (11)

其中d'表示距离d对参数P的梯度,r'表示位置参

数r对参数P 的Jacobian矩阵,d
·

是距离d 对位置

向量r的梯度.由于式(11)中r'难以直接获得[31],

为此定义如下拉格朗日函数

L(r,P,λ)=d+λTf (12)

其中λ 为拉格朗日乘子向量.
  

将优化问题(8)对应参数P的最优解定义为r-,

相应的最短距离定义为d
-(P)=d(r-,P).在最优解

r=r- 处,Lagrange函数满足Karush-Kuhn-Tucker
条件

肀Lr =d
·
+λTf

·
=0 (13)

定义函数f
-(P)=f(r-,P),则最优解满足

df
-

dP=f'+f
·
r'=0 (14)

将式(13)右乘r-'可得

d
·
r'+λTf

·
r'=0 (15)

把式(14)代入式(15)可知

d
·
r'=λTf' (16)

联合式(11)可知在最优解r=r'处有

∂d
∂P=d'+λTf' (17)

因此最短距离d
-(P)对参数P 的灵敏度(梯度)为

dd
-

dP=d'(r-,P)+λTf'(r-,P) (18)
  

然而,在原始优化问题(8)中,由于存在f 是

非线性约束,可能导致问题的可行域呈现非凸性.
即使目标函数本身是凸的,整体优化问题仍可能是

非凸的,这使得优化过程中的解可能会陷入局部最

小值.由于原始优化问题(8)是非凸优化问题,计算

存在困难且难以收敛,为了更好地计算最近距离优

化问题,将非凸问题转化为等效的凸优化问题.转
化的凸优化问题如下

Minimize:
    

d(r,P)

subject
 

to:
   

f(r,P)≤0 (19)

求解凸优化问题(19),将优化结果引入(18)即
可得到超二次曲面间最近距离对航天器位姿的梯

度向量.
  

本文所研究的航天器模块自组装问题可建模

为一个带非线性不等式约束的非线性规划(NLP)

问题.得益于超二次曲面距离函数的良好几何性

质,相关碰撞避免约束在局部范围内具有近似凸

性.目前,针对此类NLP问题,本文采用原-对偶

内点法,使用求解器IPOPT求解.值得注意的是,

IPOPT 的 核 心 算 法 框 架 依 赖 于 牛 顿 法 对 扰 动

(KKT)条件的求解,而牛顿方向的构造本质上需

要拉格朗日函数关于决策变量的Hessian矩阵.
  

当模块数量庞大时,优化问题的变量和约束急

剧增加,导致计算效率很低.尤其在中小规模NLP
(变量数<100)的求解框架下,若强行扩展至大规

模场景,原本高效的精确 Hessian矩阵会因线性代

数求解成本激增而变得不可行.因此,通过剔除距

离较远的障碍物减少问题规模,简化碰撞检测策

略,提升求解效率.
  

上述 实 验 均 在Intel
 

Core
 

i7-12700K
 

CPU、

32
 

GB
 

RAM、Windows
 

11专业版系统上完成,采
用C++实现,使用IPOPT线性求解器.实际在运

行过程中,优化问题的下一次优化用上一次的解作

为初始猜测,显著提高收敛速度.对于一对典型超

二次曲面(边缘光滑度参数ε1=ε2=20,尺度参数

a=b=c=0.1),在多次独立计算下仍能平均在

2
 

ms内稳定收敛(容差10-8).对于以单个球形包

络表示的刚体,其表面间欧氏距离及对应梯度具有

解析闭式解,仅需一次向量范数与归一化操作.单
次距离与梯度联合计算的平均耗时为0.012

 

μs,计
算时间可忽略不计.

  

尽管球体方法在速度上快出多个数量级,但其

几何表达能力受限,仅能提供粗略的包络信息;而
超二次曲面虽计算成本增加,却能以单一参数化模

型精确逼近复杂刚体轮廓,并支持连续可微的距离
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场,从而支撑高精度动态避障任务.因此,建立分层

几何表示的简化碰撞检测策略,首先通过球形包络

用于快速剔除无碰撞可能的刚体对,超二次曲面则

用于关键刚体对的精细距离评估.

3 基于人工势场法的避碰控制
  

本节使用人工势场法设计避碰控制,基于超二

次曲面间最近距离对航天器位姿的梯度,对航天器

施加排斥力和力矩.全局势函数在期望状态具有全

局最小值,可分解为吸引势函数和排斥势函数[32].

3.1 全局势函数定义
  

利用航天器和目标位置之间的最近距离定义

平移吸引势,误差四元数用于定义转动吸引势,转
动吸引势的目的是使误差四元数最终趋近于(1,0,

0,0)T.因此,当吸引力势函数为全局最小值时,航
天器将位于目标位置和姿态.吸引势函数定义为

Vatt=
k1
2
(pi-pid)T(pi-pid)+

k2
2
(q-Tieq-ie)

(20)

其中k1、k2 分别为平移吸引势和转动吸引势的增

益系数,pi 和pid 分别表示航天器i几何中心位置

和目标位置.对全局势函数中增加排斥势函数,可
以实现平移和转动过程中的避碰.构建排斥势函数

如下:

Vri,j =A0 1-exp(- pi-pid
2)  

e-αd

d
(21)

其中,参数A0 是排斥势函数增益系数,决定了航天

器之间的最大排斥势[33];参数α 是衰减系数,较大

的α值会导致排斥势能在较短的距离内迅速衰减.
全局势函数是航天器的吸引势函数和各个航

天器排斥势函数的线性组合.在存在m-1个其他

航天器的情况下,航天器i的全局势函数如下

Vi=Vatt+Vrep=Vatt+ ∑
m

j=1,j≠i
Vri,j (22)

对于多个障碍物的问题大规模优化问题可以通过

简化算法排除过远的障碍物,减少需要考虑的障碍

数量.

3.2 避碰控制器设计
  

通过计算航天器的全局势函数Vi 相对于位置

pi 的梯度,并引入航天器i的速度项作为阻尼项,

建立航天器i的力控制输入如下:

 Fi=-
∂Vi

∂pi  
T

-Kdp
·
i

 

= -k1 pi-pid  -Kdp
·
i- ∑

m

j=1,j≠i

∂Vri,j

∂di,j

∂di,j

∂pi  
T

(23)

其中pi 是航天器i的位置向量,pid是航天器i的目

标位置向量,p
·
i 是航天器i的速度向量,Kd 是对角

正定阻尼矩阵.∂di,j/∂pi 表示航天器i和航天器j
表面间的最近距离di,j 对航天器i位置pi 的导数.

  

类似地,建立航天器i的力矩控制输入如下

 Mi=-
∂Vi

∂θi  
T

-Kd2ωi

=-k2qie0-Kd2ωi-
1
2Q

T∂Vrep

∂q-ie

= -k2qie0-Kd2ωi-
1
2Q

T ∑
m

j=1,j≠i

∂Vri,j

∂di,j

∂di,j

∂q-ie  
T

(24)

其中ωi 是航天器i的角速度,Kd2 是对角正定阻尼

矩阵.∂di,j/∂qie表示航天器i和航天器j表面间的

最近距离di,j 对航天器i姿态角qie 的导数.
  

根据定义的控制律(23)和(24),推导出闭环控

制系统

mip
··

i=-
∂Vi

∂pi  
T

-Kdp
·
i

Iiω
·
ii=-

∂Vi

∂θi  
T

-Kd2ωi-ωi×Iiωi

(25)

其中,mi 为航天器的质量,Ii 为航天器的惯性矩.

4 数值仿真
  

定义航天器为0.3
 

m×0.3
 

m×1
 

m 的长方

体.航天器超二次曲面边沿光滑度参数ε1 和ε2 均

设置为20.航天器的势函数控制参数设置为k1=
0.5,k2=0.1,A0=8.力和力矩的对角正定阻尼矩

阵为 Kd =diag([4,4,4]),Kd2 =diag([0.1,0.1,

0.1]).所有的航天器初始状态处于静止状态,各
个航天器初始位姿,预组装点位姿和组装点位姿如

表1所示.航天器的避碰及组装任务进行分阶段处

理,航天器需先后到达预组装点和组装点.其中,前
往预组装点阶段采用基于人工势场法的避碰控制

律,待所有航天器相互接近并到达各自预组装点

后,切换到组装阶段,组装过程中则只考虑吸引势.
因此,从预组装点开始到完成组装过程中设置参数

A0 为0.其他控制增益在各个阶段相同.
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表1 各航天器在不同位置的位姿

Table
 

1 The
 

pose
 

of
 

spacecraft
 

in
 

different
 

positions

Spacecraft Initial
 

pose The
 

pose
 

in
 

the
 

pre-assembly
 

point The
 

pose
 

in
 

the
 

assembly
 

point

A
pA=(0,-1

 

m,0)T

qA=(1,0,0,0)
T

pAd=(0.35
 

m,-0.35
 

m,0)T

qAd=(0.707,0,0.707,0)
T

pAd=(0.15
 

m,-0.15
 

m,0)T

qAd=(0.707,0,0.707,0)
T

B
pB=(-0.5

 

m,0,0)T

qB=(0.707,0,0.707,0)
T

pBd=(-0.35
 

m,0.35
 

m,0)T

qBd=(0.707,0,0.707,0)
T

pBd=(-0.15
 

m,0.15
 

m,0)T

qBd=(0.707,0,0.707,0)
T

C
pC=(0.5

 

m,0,0)T

qC=(0.707,0,0.707,0)
T

pCd=(-0.35
 

m,-0.35
 

m,0)T

qCd=(0.707,0,0.707,0)
T

pCd=(-0.15
 

m,-0.15
 

m,0)T

qCd=(0.707,0,0.707,0)
T

D
pD=(0,1

 

m,0)T

qD=(1,0,0,0)
T

pDd=(0.35
 

m,0.35
 

m,0)T

qDd=(0.707,0,0.707,0)
T

pDd=(0.15
 

m,0.15
 

m,0)T

qDd=(0.707,0,0.707,0)
T

  
  

图5 在轨组装仿真位置图像

Fig.5 On-orbit
 

assembly
 

simulation
 

pose
 

image

图6 航天器姿态和目标姿态的欧拉角度差
Fig.6 Euler

 

angular
 

difference
 

between
 

spacecraft
 

attitude
 

and
 

target
 

attitude

图7 航天器和目标位置的距离

Fig.7 Distance
 

between
 

spacecraft
 

and
 

target
 

location

图8 航天器间的最近距离

Fig.8 Minimum
 

distance
 

between
 

spacecraft

仿真实验结果如图5至图8所示.航天器 A、

C、B和D分别用蓝色、红色、橙色和紫色长方体表

示.图5展示了在轨组装任务在0
 

s、10
 

s、30
 

s和

40
 

s时航天器的位姿,其中,图5(c)中各航天器到

达预组装点,图5(d)中各航天器完成组装.图6是

航天器姿态距离目标姿态的角度差距随时间变化

的曲线,图中绕不同轴的欧拉角度数据表明各个航

天器逐渐收敛到目标姿态.图7是航天器位置和目

标位置的距离随时间变化的曲线,图中数据表明各

个航天器最终稳定在目标位置.图8为各航天器间

最近距离的变化曲线,航天器之间的距离始终大于

零.可见,所提出的基于超二次曲面距离梯度的人
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工势场法能有效避免碰撞,航天器能无碰撞地组装

在一起.

5 结论
  

针对航天器精确避碰和在轨组装运动控制问

题,本文设计了一种分阶段避碰组装控制器.该方

法基于超二次曲面对航天器轮廓进行凸体描述,通
过建立凸优化问题求解超二次曲面间的最近距离

及其对位姿的梯度,并基于梯度构建了响应灵敏的

人工势函数,以确保避碰控制力能够始终指向最有

效的避碰方向.通过设计典型的多航天器近距离协

同组装场景进行仿真验证,结果表明,该控制器能

有效引导各模块在复杂机动过程中实现精确可靠

的避碰,并最终完成组装任务.
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