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集群航天器自主拼接控制地面实验系统设计

许传晓， 康国华*， 武俊峰， 陶新勇， 吴佳奇， 周佳艺， 吴 阳
（南京航空航天大学  航天学院，江苏  南京  211100）

摘要：针对地面三自由度气浮平台模拟集群航天器自主拼接实验精度不高和实验系统过于复杂的问题，基于嵌入式系统

和串级 PID 旋翼推进控制设计了一套连续小推力高精度全物理仿真系统。首先根据集群航天器在轨相对动力学，结合

地面仿真环境扰动分析，建立了带扰动修正的地面全物理仿真系统动力学模型；设计了一套位姿解耦旋翼式推进系统，

结合运动捕捉系统和主控上位机与底层下位机平台，设计了基于 μCOS 操作系统的仿真航天器单体和基于串级 PID 算

法的三自由度运动控制系统。后续的双航天器自主拼接气浮实验表明，本文建立的全物理仿真系统动力学模型仿真数

据与实验数据吻合，地面仿真航天器的实测姿态指向控制精度不低于 0. 1°，位置控制精度不低于 1 mm，达到了集群航天

器自主拼接半物理仿真的高精度需求，为大规模卫星集群仿真实验系统的搭建提供了借鉴方案。
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Abstract： To address the issues of low accuracy and excessive complexity in ground-based three-degree-

of-freedom air-floating platform simulations for autonomous spacecraft cluster docking experiments， we de⁃
signed a continuous small-thrust， high-precision full-physical simulation system.  This system was based 
on an embedded architecture and employed cascaded PID rotor propulsion control.  Initially， a dynamic 
model for the ground-based full-physical simulation system， incorporating disturbance correction， was es⁃
tablished.  This model was developed based on the relative on-orbit dynamics of spacecraft clusters and the 
analysis of disturbances present in the ground simulation environment.  A decoupled rotor propulsion sys⁃
tem was then designed， which was integrated with a motion capture system， a master control host comput⁃
er， and a lower control platform.  The simulation spacecraft unit was developed using the μCOS operating 
system， and a three-degree-of-freedom motion control system was implemented based on a cascaded PID 
algorithm.  Subsequent dual-spacecraft autonomous docking air-floating experiments were conducted to val⁃
idate the system.  The experimental results demonstrated that the simulation data generated by the dynam ⁃
ic model of the full-physical simulation system closely matched the experimental data.  Specifically， the 
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measured attitude pointing control accuracy of the ground simulation spacecraft was found to be no less 
than 0. 1°， while the position control accuracy was no less than 1 mm.  These results indicate that the devel⁃
oped system meets the high-precision requirements necessary for semi-physical simulation of autonomous 
spacecraft cluster docking.  Furthermore， the successful implementation of this system provides a reference 
framework for the development of large-scale satellite cluster simulation systems.  The approach described 
in this paper offers a practical solution for overcoming the challenges associated with ground-based simula⁃
tions of spacecraft docking， ensuring both accuracy and system simplicity， which are crucial for advancing 
the study and development of spacecraft cluster operations.
Key words： clustered spacecraft； autonomous docking； full physical simulation system； PID； rotor pro⁃

pulsion control

1 引  言

航天器在轨组装技术是将长时运行大型空

间系统设想变为现实的技术基础［1］。以目前在研

的大型望远镜为例，其尺寸多在百米，质量多在

十几吨以内，通常采用折叠发射 -在轨展开的方

法进行部署［2］，而用于长时运行的大型空间系统，

如长基线望远镜、太阳能电站等，其尺寸可达公

里级，受发射火箭直径及运载能力的限制，传统

的折叠发射 -在轨展开的方式已无法解决此类系

统的部署问题，模块化发射 -在轨组装成为目前

理论上可实施的最优技术路径，而随着在轨模块

化组装技术的不断深入，工作范围更广、运动更

灵活、负载能力更大的空间机器人航天器被优先

考虑使用［3-5］。

利用自由飞行卫星实现大型空间系统的在

轨自主拼接可分为三个环节：卫星自主抓取［6］、卫

星模块搬运［7］和卫星拼接［8］。而为了满足空间任

务的需求，对大型空间系统自主拼接的地面模拟

技术的研究已经成为一项至关重要的工作，为简

化卫星系统的开发和部署提供了一条潜在的途

径，为降低开发成本和技术风险提供了可靠的技

术手段，从而提高微纳卫星在太空中执行复杂任

务的能力［9］。

由于自主拼接技术涉及两个及以上航天器

在轨多个自由度的姿轨耦合控制问题［10］，过程复

杂，因此该类仿真以平面气浮台为主，实验结果

具有较高可信度［11］，国内外有关学者对此进行了

深入研究。2011 年，美国劳伦勒理工大学研究设

计了一款新型六自由度气浮实验台，其实现原理

是利用十二个冷气推进器实现六自由度动态运

动，用来验证纳米卫星的导航制导控制算法［12］；

Josep Virgili-Llop 等人在进行航天器接近和对接

机动的模型预测控制和逆动力学控制实验评估

中［13］也采用了气浮台全物理仿真验证，但其重点

还是在于传统的追逐者与目标点的交会对接方

式；Daniel P. Scharf 等人研发了航天器编队精确

机动的地面演示系统［14］，单个航天器具有自主控

制，并使用喷气式推进系统作为执行机构，精度

很高，而 NASA 的分布式航天器技术计划和星光

项目［15］的技术融合提供了一些编队飞行算法和

软件构建模块［16］，其实验机构为 5 自由度（两平

动，三转动）气浮台，组成结构复杂，成本高昂。

约克大学的 Lucas Santaguida［17］等人设计了一种

基于 PD 控制器的微重力气浮平台，其配备有伪

恒星跟踪器定位系统与路径规划算法，使用三气

足气浮结构与八个单向的喷气式推进器，开展目

标追逐与对接算法研究；Chuanguo Chi 等采用分

布式滑模云预测编队控制算法对气浮平台的运

动控制展开了一系列研究［18］。

我国关于气浮台实验设备的研究起步较

晚，最早的气浮台是由北京控制工程研究所研

制的，主要用于三轴稳定卫星的仿真研究；卢晓

东、崔涛等人研究了非线性时变相似性理论下

的空间拦截仿真，对大理石平台上的高速空间

拦截物理仿真在数学上给出了可行性证明［19］；

徐兴念，文浩等人进行了航天器交会对接地面

实验研究［20］，提出了一种基于势函数法的交会

对接控制方法，并在花岗岩平台搭建了二维交

会对接地面实验系统。哈尔滨工业大学设计的

五自由度气浮平台包含了水平移动、姿态运动

等功能，实现了卫星在任意方向上的位姿机动，
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功能丰富［21］。

从上述国内外研究现状中不难看出，用于模

拟卫星在轨自主拼接的地面实验系统虽然经过

了充分的理论验证和设计时间，但上述系统有的

本身集成度过高，软硬件过于复杂，不同任务复

用性差，有的虽然结构简单，但在控制精度上却

有损失，且功能单一，很难满足复杂拼接任务的

需求。实验系统在系统功能性、复杂性与试验精

度之间很难取得平衡。

因此针对上述问题，本文在深入分析了平

面气浮台的摩擦和倾斜等干扰因素的前提下，

对比分析了航天器在轨动力学模型差异，使得

仿真与实际模型接近。设计了一套基于旋翼推

进的集群航天器自主拼接控制地面实验系统，

模拟实现在轨高精度的拼接过程。本文提出的

试验模型和方法，不仅充分考虑了地面仿真因

素，并且尽可能与在轨模型一致，模块化的设计

具有结构简单但功能丰富，任务复用性强的特

点，搭建的仿真和实验环境完全可以模拟实际

系统，并可利用此系统研究更多的控制算法，具

有良好的工程价值和参考价值，可以为此类试

验提供借鉴。

2 自拼接集群航天器动力学建模

由于本文研究的拼接场景为低轨航天器的

平面自主拼接，且地面试验以平面大理石为仿真

平台，因此首先通过 CW 方程将在轨三维问题转

化为二维平面问题，随后对二维平面问题的扰动

性分析与模型修正。

2. 1　集群航天器在轨相对位姿动力学模型

如图 1 所示，在此场景下，航天器相对距离远

小于地心距，即 δr / r0 ≪ 1，其中 δr为追踪航

天器在目标航天器 A 坐标系下的相对位置矢量，

r0 为目标航天器在地心惯性系下的绝对位置矢

量，满足 CW 方程（Clohessy-Wiltshire 方程）成立

条件，在地心惯性系下两两航天器之间：

ì
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ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ï
ïï
ï

ï

ï

δẍ - 3n2 δx - 2nδẏ = Fx

m

δÿ + 2nδẋ = Fy

m

δz̈ + n2 δz = Fz

m

， （1）

其中：n 表示的是目标航天器在地心惯性系下的

平均角速度。F 为追踪航天器的推进力，m 表示

追踪航天器的质量，δx，δy，δz 表示的是追踪航天

器在目标航天器下的位置坐标。

式（1）的方程给出了航天器的位置关系；对

于姿态模型，不失一般性假设航天器为刚体，其

转动动力学可用欧拉方程表示为：
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ω̇x =
M x + ωz ωy( )Iyy - Izz

Ixx

ω̇ y = M y + ωz ωx ( )Izz - Ixx

Iyy

ω̇ z =
M z + ωx ωy( )Ixx - Iyy

Izz

， （2）

其中：ω 表示的是追踪航天器在地心赤道坐标系

下的三轴角速度，I 为追踪航天器的转动惯量，M

表示追踪航天器的推进力矩。

2. 2　地面仿真系统的扰动分析与建模

地面实验系统的目标是为了尽可能真实地

反映卫星在空间中的运动状态，因此其复杂度与

真实卫星复杂度要相匹配，为了实现这一要求，

模拟星的软硬件系统应尽可能与空间卫星保持

一致，但受到地面实验环境的限制，卫星的运动

状态进行了一定简化，保留了 x 和 y 方向的平移

自由度和 z 方向上的旋转自由度。简化后的模型

在一定程度上能够反映真实卫星的运动状态同

时可以验证运动控制算法的正确性和任务规划

的合理性。其位姿动力学方程为：

图 1　CW 运动坐标系

Fig. 1　CW frame
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δẍ = Fx

m

δÿ = Fy
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. （3）

定义仿真航天器本体坐标系为 ijk，当地水平

参考系为 I 'J 'K '，动捕坐标系为 IJK。大理石平台

平面度为 00 级，但受限于水平调整精度，其存在

着一定的倾斜，假定坐标系 I 'J 'K '与坐标系 IJK
在 I轴方向存在倾斜角 η，将动力学模型建立动捕

坐标系下，则动力学模型可写为：

ì

í

î
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ïï
ï

ï

ï

ï
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ï

ï

ẍ = Fx

m
- fx

ÿ = Fy

m
- fy - g sin η

θ̈ = M z + M 0

Izz

， （4）

其中：fx，fy 分别为 X 方向和 Y 方向的摩擦加速

度，Izz 为航天器与气浮台在 Z 方向的合转动惯

量，M 0 为气浮台受到的摩擦力矩，组合体质心的位

置矢量为 x=[ x，y，0 ]T，组合体质心的速度矢量为

v=[ ẋ，ẏ，0 ]T，组合体 Z轴方向姿态角为 θ，本文所

使用的气浮台有三个气足，定义气足的线速度为

v1 =[ v1x，v1y，0 ]T， v2 =[ v2x，v2y，0 ]T 和 v3 =
[ v3x，v3y，0 ]T，三气足的摩擦力加速度可表示为：

ì

í
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f1 = v1

3 v1
μg cos η

f2 = v2

3 v2
μg cos η

f3 = v3

3 v3
μg cos η

， （5）

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

v1 = v+ ω× r1相对 = v+ ω×[Q ⋅ r1相对 )相对 ]
v2 = v+ ω× r2相对 = v+ ω×[Q ⋅ r2相对 )相对 ]
v3 = v+ ω× r3相对 = v+ ω×[Q ⋅ r3相对 )相对 ]

，

（6）
其中：rn相对 表示的是气足 n 相对于星体质心的矢

量在动捕坐标系下的坐标表示，rn相对 )相对 表示的

是气足 n 相对于星体质心的矢量在本体系下的坐

标表示，ω表示星体绕 Z 轴旋转的角速度，式中

f1 =[ f11，f12，0 ]T， f2 =[ f21，f22，0 ]T， f3 =
[ f31，f32，0 ]T，v1 =[ v11，v12，0 ]T，v2 =[ v21，v22，0 ]T，

v3 =[ v31，v32，0 ]T，Q表示的是本体系和动捕坐标

系间的位姿转换矩阵。

Q=
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úcos θ -sin θ x
sin θ cos θ y

0 0 1
= Q ( θ，x ). （7）

根据图 3 所示的惯性力矩的转换关系，进而

可得到摩擦力矩和摩擦力加速度为：

M 0 =M 1 +M 2 +M 3 =
r1相对 × f1 + r2相对 × f2 + r3相对 × f3

f= f1 + f2 + f3. （8）

则地面仿真系统的动力学模型为：

ì
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ẍ = F x

m
+( f1 + f2 + f3 )I

ÿ = F y

m
+( f1 + f2 + f3 )J - g sin η

θ̈ = M z +( M0 )K

Izz

. （9）

图 2　地面场景坐标系表示

Fig. 2　Ground scene coordinate system representation

图 3　惯性力系转换

Fig. 3　Inertial force system transformation
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3 航天器自主对接地面实验仿真路

径规划

在建立了仿真环境下的动力学模型后，需对

自拼接航天器进行路径规划。以双卫星为例，拼

接过程主要分为两个阶段，对接准备段和对接进

行段，如图 4 所示。

图 4 展示的是双模块对接的任务流程，紫色

六边形为航天器 A，绿色六边形为航天器 B，模块

上安装了三自由度推进器系统，红色箭头表示的

是模块上安装的指示性激光射线，用于帮助读者

更直观看到任务规划阶段模块的调姿过程（彩图

见期刊电子版）。

开始前首先根据任务场景设定组合体对接

完成点，设定完成后航天器 A 与航天器 B 将结

合自身对接起始点计算出自身对接准备点，并

计算出对接准备点的位姿。随后，双模块首先

完成第一阶段（对接准备段）轨迹跟踪到达对接

准备点，在对接准备点处进行姿态修正和位姿

保持，随后第二阶段（对接进行段）完成双模块

组合体对接。

以航天器 B 为例，计算对接准备点的位置坐

标和航天器姿态，如图 5 所示，XTAXTB 为对接目

标矢量，XSAXSB 为与航天器对接面固连的矢量。

XS，XT 为各点在动捕坐标系下的坐标，xs 为各点

在航天器本体系下的坐标，L 为对接准备点的对

接面到对接目标点对接面的直线距离。其中

XTAXTB，XSAXSB，x sA x sB 和 L 已知。

对接准备点计算如下：

首先可求得图中两个角度的值：

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

θ = arctan ( )XTB ( 2 )- XTA ( 2 )
XTB ( 1 )- XTA ( 1 )

γ = arctan ( )x sB ( 2 )- x sA ( 2 )
x sB ( 1 )- x sA ( 1 )

. （10）

进而可求得航天器 B 在对接准备点处的姿

态角和其本体系到当地水平坐标系的姿态旋转

矩阵：

η = θ - γ

R= R ( η )
. （11）

根据图中几何关系求得：

XSB ( 1 )= XTB ( 1 )+ L sin θ

XSB ( 2 )= XTB ( 2 )+ (XTB ( 1 )- XTA ( 1 )) ( )XTB ( 1 )- XSB ( 1 )
( )XTB ( 2 )- XTA ( 2 )

XSA ( 1 )= XTA ( 1 )+ L sin θ

XSA ( 2 )= XTA ( 2 )+ (XTB ( 1 )- XTA ( 1 )) ( )XTA ( 1 )- XSA ( 1 )
( )XTB ( 2 )- XTA ( 2 )

. （12）

根据 C 点在本体系和当地水平坐标系的位 姿转换关系：

图 4　航天器自主拼接过程

Fig. 4　Spacecraft autonomous stitching process

图 5　对接准备点计算

Fig. 5　Docking readiness point calculation

3570



第  24 期 许传晓，等：集群航天器自主拼接控制地面实验系统设计

é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úXSB ( 1 )
XSB ( 2 )

1
= é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúú

R 2 × 2 ( η ) T 2 × 1 ( X 0，Y 0 )
0 1

é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úx sB ( 1 )
x sB ( 2 )

1
.

（13）
可得到 T 2 × 1 ( X 0，Y 0 )，即航天器 B 本体系原

点在当地水平坐标系下的坐标，即为航天器 B 的

在对接准备点处的质心坐标。随后将对接准备

点到对接面的距离等分为步长 1~2 mm 的区间，

将对接准备点到航天器 B 初始点的距离同样等

分为步长 1~2 mm 的区间，综合形成微小路径点

即为航天器 B 的对接轨迹。航天器 A 的对接点

计算同航天器 B。其对接过程路径仿真结果如

下图所示。

4 控制器设计

4. 1　控制系统设计

在控制算法的选择上，选择带有速度环和位

置环串级 PID 算法，这类算法已经在许多论文和

工程实践中得到了广泛应用，其具有快速性和稳

定性特征，本文中模拟航天器单体控制系统框图

如图 7 所示

外环 PID 的输入参数为 x，y 方向位置和 z 轴
角度，其输入参数由轨迹规划程序确定，位姿测

量设备为其提供位置信息和姿态信息，两者数据

更新频率分别为 120 Hz和 50 Hz，负反馈调节，外

环 PID 的运行频率为 12. 5 Hz，其输出作为内环

PID 的输入的一部分。

内环 PID 的输入由外环 PID 输出及轨迹规

划程序中的速度规划组成，经过控制器，坐标变

换后输出为推力器推力大小，内环角速度测量设

计为其提供角速度及 x 轴和 y 轴的线速度，数据

更新频率分别为 50 Hz和 120 Hz，负反馈调节，内

环 PID 的运行频率为 25 Hz。

图 6　地面实验路径规划仿真

Fig. 6　Simulation of path planning for ground experi⁃
ments

图 7　控制器设计

Fig. 7　Controller design
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控制器设计前通过实验，测得电机 x 方向和

y 方向的推力，结合电机到星体中心的力臂同样

可计算出推力器可提供的输出力矩。通过简单

的系统辨识测得单体航天器及大理石平面的主

要参数如表 1 所示。

4. 2　阶跃信号下动力学控制仿真

首先对其施加期望的阶跃信号，此阶跃信

号作为对接路径的平均步长，其调节时间将直

接影响对接控制效果。传统 PID 控制器与串级

PID 控制器对阶跃信号的仿真结果对比如图 8
所示。

可以看出相比于传统 PID 控制算法，串级

PID 控制的超调量显著降低，且稳态误差更小，x

方向与 y 方向控制调节时间可以控制在 1 s 以

内，可以满足路径点更新周期为 1 s 的需求。 z

方向角度控制不涉及更新周期限制，因此其调

节时间不做严格要求，其收敛速度满足后续实

验需求。

5 地面全物理仿真系统设计与实验

5. 1　硬件系统设计

集群仿真航天器单体主要包括仿真航天器

结构件、气浮台气路及对接面、单模块嵌入式系

统电子学模块、推进系统等，其单模块总体结构

如图 9 所示。

推进系统作为执行机构为航天器的地面对

接半物理仿真实验提供动力。

8 台电机为其提供 X，Y 方向的推力和 Z 方向

的转动力矩，图 10 表示的是自拼接集群航天器推

进系统的俯视图，其中 2 号、6 号、4 号和 8 号电机

表 1　航天器及大理石平面参数

Tab. 1　Spacecraft and marble plane parameters

Parameters
Coefficient of sliding friction μ

Acceleration of gravity g/（m·s-2）

Inclination of marble platform η/（∘）

Total mass m/kg
The principal inertia of the Z axis Izz/（kg ⋅ m-2）

Value
0. 001

9. 8
0. 01

40
1. 77

图 8　阶跃信号响应

Fig. 8　Step signal accordingly

图 9　仿真航天器单体

Fig. 9　Simulated spacecraft
图 10　推进系统

Fig. 10　Propelling system
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为推力输出电机，2 号和 6 号电机为±Y 方向推力

电 机 ，4 号 和 8 号 电 机 为 ±X 方 向 推 力 电 机 。

1 号、3 号、5 号和 7 号为力矩输出电机，采用差分

控制，逆时针方向的力矩由 1 号和 5 号电机形成

的力偶实现，顺时针方向的力矩由 3 号和 7 号电

机形成的力偶实现，上述推力器布局能够最大程

度地实现位置控制与姿态控制解耦。

位姿测量系统主要部件为基于红外的多

目视觉动作捕捉系统，经由仿真航天器单体上

的特殊靶点，其可以直接解算目标区域内多个

刚体的相对位姿。内环角速度测量元件为陀

螺仪，其固连在星体内部，使用前需进行初步

校 准 ，整 个 实 验 系 统 的 通 信 架 构 如 图 11
所示。

为了平衡系统复杂度与精度之间的关系，本

文在设计实验系统时遵循以下原则：①模块化设

计。实验系统的控制单元，测量传感器，执行结

构，电源分系统均为单一模块，不同模块间可单

独拆解和快速升级迭代；②接口统一化设计。外

设经通信接口板底层调度后均被转换为通用串

行接口，其他串口外设也可以直连主控计算机，

方便统一管理；③任务分级。通信接口板中运行

的 μCOS-III 实时任务操作系统内置任务优先级

分配，此设计能够直接保证 CPU 优先获取并传

输主要数据，提高测量值的更新速度；④多线程

并行处理。为提高系统的响应速度，主控计算机

采用多线程并行处理，对测量、控制、指令接收等

重要任务使用单独线程，数据帧采用双帧头+尾

校验的方式，使其在速率提升的同时降低误

码率。

5. 2　实验验证

为了验证本实验系统的功能的完整性与

控制的精确性，本文依照空间交会对接的主流

方式设计了与仿真一致的轨迹跟踪实验，两个

气浮台卫星分别具有机动能力，按照设计轨迹

进行对接，实验环境如图 12 所示，两模块的 X，

Y 方向位置随时间的变化曲线、Z 方向角度随

时间的变化曲线如图 13、图 15 所示。两模块

X，Y 方向速度随时间的变化曲线如图 14、图

16 所示。

图 11　实验系统通信架构

Fig. 11　Experimental system communication architecture

图 12　地面实验

Fig. 12　Ground test
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图 13　航天器 A 位姿数据

Fig. 13　Position and attitude data of spacecraft A

图 14　航天器 A 速度数据

Fig. 14　Velocity data from spacecraft A
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图 16 同时给出了对接过程实验实测数据与

仿真数据的结果差值，位置差值小于 0. 03 m、速

度差值小于 0. 05 m/s，角度差值小于 0. 2°，图中

可以看出，实验结果与仿真结果在位置速度上的

趋势基本一致，但由于外部扰动环境的不确定

性，使得实验结果与仿真结果存在一定的差异，

主要差异表现为两点：

一是轨迹跟踪精度差异。原因是：①外扰

动组成较为复杂。大理石平面存在倾角且卫星

三个气足摩擦力存在差异；②动捕系统与陀螺

仪存在测量时延和噪声。在本实验系统中，动

作捕捉系统的位置测量精度为±1 mm，姿态测

量精度为±0. 1°，陀螺仪角速度零偏为 2°/h，角
速度抖动为±0. 06°/s，角度测量精度为 0. 1°，在
此过程中受到 μCOS-III 实时操作系统任务调度

机制的影响，陀螺仪读取周期不固定。动作捕

捉系统通过 UDP 组播的方式由主控计算机直接

从局域网中获取，受路由器带宽限制，数据获取

频率不稳定。③系统的固有参数标定存在内扰

误差。气浮台质量，转动惯量，质心，推力器安

装矩阵均需要进行参数标定，会引入标定误差。

④执行机构存在执行误差。在本实验中执行机

图 15　航天器 B 位姿数据

Fig. 15　Position and attitude data of spacecraft B
图 16　航天器 B 速度数据

Fig. 16　Velocity data from spacecraft B
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构通过差分力偶的方式输出控制力矩，通过对

向差分的方式输出控制力，但在实物中推力器

的输出力仍然受到例如电池电压等其他因素影

响，从而引入误差。

二是在 530 s 处仿真结果与实验结果的误差

较大。此处的误差变动恰好发生在轨迹跟踪的

拐点处，由于此处 x 和 y 方向的期望值发生突

变，外环的突变使得内环的期望突变，使得上一

段路径的“匀速”的平衡态被突然打破，其效果

与图 8 所示的位置速度在针对不同的期望突变

后响应结果相吻合，可以认为等价于控制器在

此处受到了较大干扰，可以看到 530 s 后控制器

迅速削弱期望突变的影响，系统重新收敛并跟

踪新的期望值，且误差随时间逐步逼近于第一

段轨迹的控制误差，这也体现出本系统的鲁棒

性强的优点。

上述问题可通过其他方式进一步优化：①
采用自适应内外环控制器参数，使得内外环更

好地处理期望突变的影响；②在进行路径规划

时，避免出现路径突变点，选择合适的路径规

划步长或平滑路径曲线可以在降低系统噪声

的同时减少出现位姿突变的概率。 ③ 测量结

构的噪声可通过滤波的方式进行预处理，在测

量 值 平 滑 与 相 位 延 迟 之 间 寻 找 合 适 的 滤 波

参数。

5. 3　实验数据分析

评估拼接过程中串级 PID 控制器的控制精

度，需研究主控系统规划结果与实验结果的误

差，图 17 和图 18 分别给出了模块 A 和模块 B 的

控制精度曲线。

以规划结果与实测结果差值的标准差作为

控制精度评估依据，精度结果统计在表 2 中。X，

Y 方向的位置控制精度小于 1 mm，z 方向的角度

控制精度为 0. 1°，总体来看，本控制器的设计满

足 多 卫 星 主 动 对 接 需 求 且 具 有 一 定 的 抗 干

扰性。

表 2　位姿控制精度

Tab. 2　Pose control accuracy

Name of the spacecraft

The position control accuracy in the X direction （10-4）/m

The position control accuracy in the Y direction （10-4）/m

The angular control accuracy in the Z direction/（°）

Spacecraft A

4. 628

4. 580

0. 105 1

Spacecraft B

5. 838

5. 745

0. 053 1
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6 结  论

本文针对地面气浮平台模拟集群航天器自主

拼接实验精度不高的问题，基于嵌入式系统和串级

PID旋翼控制设计了一套高精度全物理仿真系统。

本文创新点在于结合了航天器在轨相对运

动动力学与地面仿真环境扰动，建立了一套较为

完善的三自由度气浮式地面全物理仿真系统的

动力学模型并进行了仿真分析，给出了一套位姿

解耦的连续小推力旋翼式推进系统软硬件平台

设计方案，给出了适用于硬件环境的串级 PID 控

制算法，从数字仿真和地面实验的角度完成了双

航天器自主拼接实验验证，实验结果表明，地面

气浮式航天器的姿态指向控制精度不低于 0. 1°，
位置控制精度不低于 1 mm，解决了集群航天器

自主拼接仿真系统动力学建模不准、活动范围

小、试验精度低的问题，此外，模块化的系统设计

使得后续更容易添加其他的测量单元与执行机

构，本系统的价值在于：①其仿真程度高度逼近

于实际系统，具有一定的工程应用价值；②利用

此实验系统可对星上其他高阶控制算法展开研

究，仿真结果对于实际卫星控制系统设计具有很

高的参考价值。此外，本系统还为后续大规模集

群卫星地面全物理仿真实验和多气浮轴承的大

型航天器单体地面仿真实验，提供了研究基础。

图 18　航天器 B 规划数据与实测对比

Fig. 18　Comparison of spacecraft B planning data and 
measured data

图 17　航天器 A 规划数据与实测对比

Fig. 17　Comparison of spacecraft A planning data and 
measured data
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