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摘要：为了搭建在轨组装的地面模拟实验系统，设计了一种基于冷气推进、能够自由漂浮的三自由度自由飞行机器人模

拟器，并对模拟器的结构设计、气路系统、动力学建模和控制系统进行了研究。采用模块化设计对主体结构进行不同功

能的分区，并结合工作原理对模拟器的承载能力进行了分析和实验验证。然后，采用部分解耦的方式对喷嘴进行了布

置，进一步设计了整个气路系统，并对影响喷嘴推力的因素进行了理论分析和实验验证。最后，采用牛顿－欧拉法建立了

模拟器的动力学方程，联合Ｓｉｍｕｌｉｎｋ和Ａｄａｍｓ，搭建了控制仿真模型并进行了运动仿真。实验结果显示，模拟器能够承

载８００ｋｇ以上的重量，单方向上能够达到８Ｎ的力，整体运行时间能够达到３０ｍｉｎ。模拟器对参考输入有很好的跟踪

效果，能够为超冗余模块化机械臂的地面实验提供可移动载体。
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１　引　言

随着人类对太空的探索，人们一直希望开发
具有大孔径的天基光学望远镜。大孔径空间望远
镜可以通过增加自身直径来提高角分率精度［１－４］。

目前，世界上最先进的望远镜是詹姆斯韦伯太空
望远镜（Ｊａｍｅｓ　Ｗｅｂｂ　Ｓｐａｃｅ　Ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ，ＪＷＳＴ），

其孔径达到６．６ｍ。ＪＷＳＴ是太空望远镜设计的
重大进步，因为它的主镜采用了机械可展开技
术［５］。然而，考虑到运载火箭的直径，以这种方式
建立一个更大孔径的太空望远镜仍是有限制的。

克服这一限制的一种方法是对空间望远镜进行在

轨组装，以实现孔径为１０ｍ或１０ｍ以上的更大
型望远镜的轨道部署。与此同时，空间商业化使
得未来的空间结构越来越多，在轨服务是一种必
然的趋势。采用模块化空间机器人，在完成在轨
组装的同时，还可以对空间设施进行维护和升级。

为了验证模块化智能机器人在轨服务的这一

想法，许多科研机构进行了关于空间机器人模拟
器的 研 究。麻 省 理 工 学 院 （ＭＩＴ）研 究 的

ＳＰＨＥＲＥＳ测试台，主要是为了测试高精度的编
队飞行、对接实验等［６］。２００７年，ＳＰＨＥＲＥＳ在

ＩＳＳ中进行了空间飞行实验［７］。国立雅典理工大
学（ＮＵＴＵＡ）控制实验室（ＣＬＳ）研究了一种机器
人模拟器，主要用来处理空间碎片问题［８］。对于
大型空间望远镜的组装，２００９年萨里大学空间中
心（ＳＳＣ）提出空间望远镜（ＡＡＲｅＳＴ）自动组装的
概念，用微小卫星技术和对接技术等进行空间望
远镜的在轨自动组装［９］。针对我国的空间站建
设，中国科学院沈阳自动化所机器人学国家重点
实验室研究并设计了一种舱内自主机器人模拟器

ＡＡＲ和 ＡＡＲ－２［１０－１１］。搭建地面模拟实验系统，

把模拟器作为实验载体是必不可少的。空气轴承
的平面模拟是众多地面模拟实验方法中的一个，

虽然这种方法存在不能模拟３Ｄ效果的弊端，但

使用空气轴承的平面模拟较为通用和便宜。

Ｓｃｈｗａｒｔｚ等清楚地介绍了航空航天模拟器的功

能和可靠性［１２］。

本课题组设计的超冗余模块化机械臂可以进

行在轨四臂协同操作，完成在轨组装大型空间望

远镜的任务［１３］。为了搭建超冗余模块化机械臂

在轨四臂协同组装的地面模拟实验系统，本文以

此开展工作，设计了一种自由飞行机器人模拟器。

在设计过程中，对自由飞行机器人模拟器进行了

模块化设计，对整个模拟器划分了不同的功能区，

并对重要的结构进行了较为详细的介绍。动力系

统采用冷气推进及解耦方式，对喷嘴进行布置。

文中还对执行器的执行能力进行了理论分析和实

验验证，在此基础上建立了动力学模型。此外，联

合Ｓｉｍｕｌｉｎｋ和Ａｄｍａｓ对模拟器的运动进行了模

拟仿真。通过实验证明了理论分析的正确性，模

拟器的整体设计满足要求。

２　空间机器人模拟器结构设计

２．１　空间机器人模拟主体结构

图１为机器人模拟器的ＣＡＤ图。模拟器主

要由主体桁架部分、底座部分及用于安装机械臂

的前端部分组成。主体桁架部分设计为八边体，

前端设计为锥状，主要是为了更好地分担机械臂

运动时的力和机械臂自身的重力。底座部分主要

用于安装气浮轴承，底座部分可以整体拆卸。考

虑到质量和装配的因素，整个空间机器人模拟器

的结构框架采用铝合金型材搭建。地面模拟器设

计总长为１．６ｍ，高度为１ｍ，宽度为０．９ｍ，整个

结构框架质量约为９６．１７ｋｇ，整个模拟器质量约

为２４７．３７ｋｇ。主体桁架部分划分为三个功能

区，即电控和信息处理模块、姿态控制模块及能源

模块。不同功能区的划分有利于空间机器人的模

块更换，结构清晰紧凑。
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图１　空间机器人模拟器模型

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｓｐａｃｅ　ｒｏｂｏｔ　ｓｉｍｕｌａｔｏｒ

２．２　工作原理及承载能力分析
模拟器能够进行３自由度的运动，分别是绕

Ｚ轴的转动、Ｘ方向的平动和Ｙ 方向的平动。气
浮轴承通过压缩空气与平台形成一层气膜，使整
个模拟器悬浮起来，从而实现重力卸载或无摩擦
的相对运动条件，以模拟在外层空间所受扰动力
小的力学环境［１４］。在移动过程中，通过冷气推进
系统提供动力，推动模拟器沿预定方向进行运动。

图２　气浮轴承

Ｆｉｇ．２　Ｐｈｏｔｏ　ｏｆ　ａｉｒ　ｂｅａｒｉｎｇ

图２所示为气浮轴承，压缩空气通过其底部
小孔喷出，与平台形成气膜。由于气浮轴承是主
要承载模块，所以其承载能力是否足够是需要重
点研究的问题。单个气浮轴承的承载能力计算可
以在文献［１５］中找到详细推算过程，这里根据简
单的工程经验可知：

ｗ＝０．４×Ｐ×Ｓ， （１）
其中：Ｐ为供气压力（工作压力设定为０．４ＭＰａ），

Ｓ为气浮轴承的工作面积（气浮轴承直径为

１００ｍｍ），ｗ为承载能力。计算得到单个轴承的
承载能力约为１２８．１１ｋｇ。为了得到准确的气浮
轴承的承载能力，如表１所示，对单个气浮轴承在

０．４ＭＰａ气压下的承载能力和气膜高度进行了
测验，每次测量５组数据，求平均值并取整。

表１　气浮轴承承载能力的测试结果

Ｔａｂ．１　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｂｅａｒｉｎｇ　ｃａｐａｃｉｔｙ　ｏｆ　ａｉｒ　ｂｅａｒｉｎｇ

气压／ＭＰａ 承载重量／ｋｇ 气膜高度／μｍ

０．４　 ７０　 ２０

０．４　 １００　 １０

０．４　 １３０　 ８

从表１可以看出，在一定工作压力下，随着承
重的增加，气膜高度随之减小。虽然理论上认为
无摩擦力存在，但由于气体仍具有黏度，气膜厚度
与摩擦阻尼力有关，根据下式：

ｆ＝μ×Ａ×ｖ／ｈ， （２）
其中：μ为动力黏度系数，Ａ为气浮轴承的面积，ｖ
为模拟器的移动速度。气膜厚度的减小，会导致
摩擦阻尼增大，需要的动力增大，从而增加燃料的
消耗。
根据三点一平面的原理，气浮轴承是球铰链

接，在３个同时使用的情况下可以实现自定面。
模拟器整体加冗余机械臂后的质量约为３００ｋｇ。
考虑到承载系数和气膜厚度的问题，３个气浮轴
承是不能满足模拟器要求的。当超过３个气浮轴
承的时候，又会因为过平面的问题，导致其中有的
轴承不能起到承载的作用，达不到预期的承载效
果。为了解决过平面问题，采用了如图３所示的
支撑结构。

图３　气浮轴承组装

Ｆｉｇ．３　Ａｉｒ　ｂｅａｒｉｎｇ　ａｓｓｅｍｂｌｙ
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支撑结构下面的３个气浮轴承能够实现自平
面，并使用关节轴承与模拟器底座连接。关节轴承
通过中间的球铰与支撑轴进行连接，能够在前后方
向上进行１８０°转动，其他方向满足１５°转动。由于
气浮高度变化不大，这样的角度转动完全满足需
要。将这样的支撑结构看作一点，通过３个支撑装
置再次实现自平面。该支撑装置在满足承载能力
的同时，也能够保障气膜厚度。

３　气路系统

３．１　推进器的布置
图４所示是喷嘴的布置方式，各个方向喷嘴

的动作情况根据下面公式所示：

Ｆｘ０＝ｆ４－ｆ３＋ｆ１０－ｆ９， （３）

　Ｆｙ０＝ｆ６－ｆ１＋ｆ５－ｆ２＋ｆ１２－ｆ７＋ｆ１１－ｆ８，（４）

Ｔｚ０＝（ｆ１０－ｆ９＋ｆ３－ｆ４）ｄ１＋
（ｆ６－ｆ１＋ｆ５－ｆ２＋ｆ１２－ｆ７＋ｆ１１－ｆ８）ｄ２，（５）
其中ｆｉ对应着ｔｈｉ 方向喷嘴的作用力。在ｔｈ３，

ｔｈ４，ｔｈ９，ｔｈ１０方向上分别安装４个拉瓦尔型喷嘴，
其他方向分别安装２个拉瓦尔型喷嘴，喷嘴装置
如图５所示。

图４　模拟器喷嘴的布置图

Ｆｉｇ．４　Ｌａｙｏｕｔ　ｏｆ　ｓｉｍｕｌａｔｏｒ　ｎｏｚｚｌｅ

图５　喷嘴装置组装

Ｆｉｇ．５　Ｎｏｚｚｌｅ　ａｓｓｅｍｂｌｙ

３．２　气路系统设计

根据整个执行器的布置，进一步设计整个冷

气推进系统。图６为整个气路系统的结构简图。

图６　气路系统的结构简图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ａｉｒ　ｓｙｓｔｅｍ

模拟器的高压气体源选择的是液态ＣＯ２。因

为液态ＣＯ２ 的压强在５ＭＰａ左右，相对于压缩空

气，其压强易于调节。此外，模拟器高压气瓶选择

１５Ｌ的二氧化碳气瓶，单瓶最高能够装９ｋｇ的液

态二氧化碳。但在考虑安全系数后，每个气瓶装

６～７ｋｇ的液态二氧化碳。

图７　模拟器第一代原理样机

Ｆｉｇ．７　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ　ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ　ｏｆ　ｆｉｒｓｔ　ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ　ｓｉｍｕｌａｔｏｒ

在标准大气压下，二氧化碳的摩尔质量为

４４ｇ／ｍｏｌ，二氧化碳的摩尔体积为２２．４Ｌ／ｍｏｌ，

１ｋｇ液体二氧化碳在常温下能转换成５０９．１Ｌ
的二氧化碳气体。在０．４ＭＰａ压力下工作时，单

个气浮轴承的喷气流量为４．１２Ｌ／ｍｉｎ，单个喷嘴

的最大流量为２００Ｌ／ｍｉｎ。如图７所示，在第一

代原理样机上，２个气瓶装有３ＭＰａ，６．８Ｌ的气
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体，设定压力为０．４ＭＰａ；遥控装置控制电磁阀开

启１ｓ，关闭０．５ｓ；在保证只有２个喷嘴开启的状

态下，样机定点旋转运行了３ｍｉｎ。根据占空比，

实际喷气时间为２ｍｉｎ，喷嘴的实际喷气量为：

Ｑ１＝ｐｃ
ｖ１ｎ

ｔｎｎｐａｔｍ＝
３×６．８×２
２×２×０．１＝１０２Ｌ

／ｍｉｎ．（６）

在常温下要５ＭＰａ的压力来保持二氧化碳
为液体，选择３个１５Ｌ钢瓶供气，考虑瓶内气压

１ＭＰａ时停止供气，以及喷嘴的最大喷气量，在
运行模拟器时每次需要开启８个喷嘴。根据克拉
贝龙方程，并且考虑到模拟器不是持续喷气，取

１．５倍系数，根据公式（７）计算出整个系统气体可
以维持３０ｍｉｎ以上的工作时间，满足试验时长［１６］。

ｔ＝ｎｃｖｍ
（ｐ１－ｐ２）
ｎｎＱｎ ＝

３×５０９．１×６×１．５×（５－１）
８×２００ ＝３４．３ｍｉｎ．（７）

高压 ＣＯ２ 通 过 减 压 阀，调 节 到 ０．４～
０．５ＭＰａ。在保证工作要求的情况下，这样的低
压可以减少气体流量。减压后的气体经过过滤阀
后进入低压气容瓶。气容瓶能够储存减压的气
体，保证喷嘴一次性需要的喷气量。在气容瓶中，
气体逐渐与室内温度保持一致。温度对气体比冲
有着很大的影响，并且气温降低会增加气体流量。
随后，气容瓶中的气体经过比例调节阀，该比例阀
能通过的气体流量为３　０００Ｌ／ｍｉｎ。比例作用是
电信号与气压成正比，通过电信号调节气体压力，

最高调节压力为０．９ＭＰａ。比例阀起到实时调节
气体压力和稳定压强的作用。最后采用脉宽调制
（Ｐｕｌｓｅ　Ｗｉｄｔｈ　Ｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ，ＰＷＭ）方法控制电磁
阀的开断时间，从而控制喷嘴的动作时间。

３．３　推力的影响因素分析
喷嘴推力的大小关系到模拟器的运动和控制

精度。气浮模拟器采用的喷嘴是拉瓦尔喷嘴，对
于一个一直缩小的管，是不能将气流加速到超音
速。当气流流动达不到音速流动时，即Ｍａ（马赫
数）＜１时，随着喷嘴孔径变大，速度变小；反之，
当Ｍａ（马赫数）＞１时，随着喷嘴孔径变大，气流
速度会进一步增大，大的出气速度会增加推力。
采用拉瓦尔气嘴，气流在喷嘴喉部能够达到
音速［１７］。

假设气流速度达到马赫数（Ｍａ）为１的超音
速，认为在喷嘴的喉部上端气流压力为停滞压力

Ｐ０，同时假设气体在等能量等熵过程加速，则可
以计算在流速达到１马赫时的气体压力：

Ｐ＊＝Ｐ０· ２
γ（ ）＋１

γ
γ－１， （８）

其中：Ｐ＊为流速在１马赫下的气体压力，Ｐ０ 为停
滞处的气体压力，γ为恒压比热与定容比热的比
值，ＣＯ２ 气体的比热比为１．２８９。对于流体压力，
应该满足：

Ｐ＊

Ｐ０＞
Ｐａｔｍ
Ｐ０
， （９）

其中Ｐａｔｍ为标准大气压力。结合式（８）和式（９）可
以得到：

Ｐ０· ２
γ（ ）＋１

γ
γ－１

＞Ｐａｔｍ． （１０）

通过公式（１０）可以确定Ｐ０ 的最小压力设定
值为０．１８２　６ＭＰａ，从而得到比例阀的最小调节
压力。公式（１１）为推力基本公式：

ＦＴ＝ｍ·ｕｅ＋（Ｐｅ－Ｐａｔｍ）·Ａｅ， （１１）
其中：ｍ 为单位流量质量，ｕｅ为喷嘴喷出的速度，

Ｐｅ为喷出的压力，Ｐｅ＝Ｐ＊，Ａｅ 为喷嘴出口的
面积。
根据推力的基本公式可知，推力大小与气体

流量质量、喷气速度、喷嘴面积和气体调定压力有
关。在考虑这些因素对推力的影响时，尝试着寻
找这些量是否与推力存在着线性关系，因为这对
后面的控制关系具有重要的作用。
在喷射状态下，气体的密度和速度为：

ρ０＝
Ｐ０
Ｒ·Ｔ０

， （１２）

ρ＊＝ρ０·
２
γ（ ）＋１

１
γ－１， （１３）

Ｔ０
Ｔ＊＝ １＋

γ－１
２ Ｍａ（ ）２ ， （１４）

ｃ＝ γＲＴ槡 ＊， （１５）
其中：ρ０，Ｐ０，Ｔ０ 分别是停滞处的气体密度、压力
和气流温度，Ｒ为气体常数，Ｔ＊为喷射出的气流

温度，ｃ为喷射气流的速度，ｃ＝ｕｅ。
假设气流速度为１马赫，根据式（１４）可以求

解喷射出气体温度Ｔ＊，并通过式（１２）和式（１３）
计算气流在两个状态下的密度。已知气流的密度
和速度后，可以根据式（１６）计算出气流的质量，从
而预测瓶内气体消耗尽的时间：

ｍ＝ρ＊·ｃ·Ａｅ． （１６）
将式（８），式（１２）和式（１３）代入到式（１１）中，
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推导得：

ＦＴ＝
Ｐ０
Ｒ·Ｔ０

· ２
γ（ ）＋１

１
γ［ ］－１ ·ｃ·Ａｅ＋

Ｐ０· ２
γ（ ）＋１

γ
γ－１

－Ｐ（ ）ａｔｍ ·Ａｅ． （１７）

从公式（１５）中可以看出，当停滞处压力上升，

推力会随之增大。但如果没有喷射，是不存在推
力的。式（１７）的前半部分就是式（１６）的变换，可
以看出气体的流量质量与调定压力存在着线性依

赖关系。

将式（１６）代入式（１１）得：

ＦＴ＝［（ρ＊·ｃ·ｕｅ）＋（Ｐｅ－Ｐａｔｍ）］·Ａｅ．（１８）

从式（１６）中可以看出，推力与气嘴出口的面
积成线性关系，但模拟器使用的喷嘴是批量生产，

规格统一性好，所以各个喷嘴的出口面积差异不
大，因而喷嘴出口面积对推力的影响将不进一步
考虑。

将式（１２）～式（１５）代入式（１８）中得到：

ＦＴ＝
Ｐ０
Ｒ·Ｔ０

· ２
γ（ ）＋１

１
γ［ ］－１ ·

γＲ
Ｔ０

１＋γ－１２ Ｍ
熿

燀

燄

燅
２ ·Ａｅ＋（Ｐｅ－Ｐａｔｍ）·Ａｅ．

（１９）

从式（１９）中可以得出，温度Ｔ０ 被抵消掉。

从公式（１５）中可以得出，随着温度的降低，气流速
度会降低。从式（１２）和式（１３）中得出，气体温度
降低，气流的密度会增加。两者在对推力影响上
起到相互抵消的作用。另外，模拟器利用了气容
瓶，导致气体温度逐渐等于室内温度，所以温度对
推力的影响较小。上述分析表明，在本气路系统
中，气体的调定压力对喷嘴的推力有影响。

３．４　测试实验与结果
在使用应变片进行推力测量时，首先需要对

应变所对应的力进行标定，因此，搭建了实验标定
平台如图８所示。

标定实验中使用２个质量为０．０９６ｋｇ的质
量块，２个０．０５７ｋｇ的质量块。首先测量没有安
放质量块时的应变数值，该数值对应压电值

－１１．８１ｍＶ，去除悬臂梁自身的影响。然后分别
将质量块安放在悬臂梁的定位点。通过应变仪测
试出应变数值，每一个质量块做５次测量，并取平
均值。测试结果如表２所示：

图８　喷嘴推力测试标定实验平台

Ｆｉｇ．８　Ｎｏｚｚｌｅ　ｔｈｒｕｓｔ　ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ　ｔｅｓｔ　ｐｌａｔｆｏｒｍ

表２　标定测量实验结果

Ｔａｂ．２　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ　ｔｅｓｔ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

质量／ｋｇ 重力／Ｎ
应变数

平均值／ｍＶ

与初值

求差

比值／

（ｍＶ·Ｎ－１）

０．０５７　 ０．５５８　６ －３９．７７ －２７．９ －４９．９４６

０．０９６　 ０．９４１　０ －５９．１４ －４７．２７ －５０．２３４

０．０５７×２　１．１１７　２ －６７．７７ －５５．９ －５０．０３６

０．０９６×２　１．８８１　６ －１０６．６ －９４．７３ －５０．３４５

将计算出的比值取平均值得－５０．１４０ｍＶ，
得到１Ｎ推力对应的压电值。
标定完成后，搭建了推力实验系统，如图９所

示。实验气源为高压液态ＣＯ２，首先，通过调压阀
调压到０．５ＭＰａ，通过直流电箱给定电气比例阀
电压信号来设定通过的气体压强。然后，通过手
动开关电磁阀，控制喷嘴的开断时间。最后，利用
应变仪和计算机进行数据采集。

图９　推力实验平台

Ｆｉｇ．９　Ｔｈｒｕｓｔ　ｔｅｓｔ　ｐｌａｔｆｏｒｍ
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图１０（ａ）所示为测量喷气时间４ｓ时所测得的
压电值。虚线为电压中值－０．０５１　２７Ｖ。将图

１０（ａ）压电数值与标定数据进行计算，可以得到喷
嘴推力的数值，推力中值为１．０２２　５Ｎ。从图１０（ｂ）
可以看出，整个喷射过程中，推力是比较稳定的。
实验测试出单个喷嘴的推力是１．０２２　５Ｎ，根据图５
和图６的喷嘴布置方向，在每个方向上共有８个喷
嘴，所以模拟器能够在单方向达到８Ｎ以上的力。
图１１是４个喷嘴的推力测量值。
在推力测试实验时，分别设定了０．５，０．４，

０．３，０．２ＭＰａ的实验压力。单个喷嘴，每个压力
进行４次推力测试，每次的喷气时间为４ｓ，推力
形式如图１０（ｂ）所示，对每次测定推力大小取中
值。实际调定压力和测试结果如图１２中标注的
方框所示，可以看出实际的调定压力并不是严格
的设定压力，在计算时按照实际的调定压力。

（ａ）测量电压值
（ａ）Ｍｅａｓｕｒｅｄ　ｖｏｌｔａｇｅ　ｖａｌｕｅｓ

（ｂ）喷嘴推力值
（ｂ）Ｎｏｚｚｌｅ　ｔｈｒｕｓｔ　ｖａｌｕｅｓ
图１０　推力测试结果

Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔ　ｏｆ　ｔｈｒｕｓｔ

图１１　测量４个喷嘴的推力值

Ｆｉｇ．１１　Ｔｈｒｕｓｔ　ｖａｌｕｅｓ　ｏｆ　ｆｏｕｒ　ｎｏｚｚｌｅｓ

图１２　系统压力下理论和实测推力值的线性拟合

Ｆｉｇ．１２　Ｌｉｎｅａｒ　ｆｉｔｔｉｎｇ　ｏｆ　ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ　ａｎｄ　ｍｅａｓｕｒｅｄ　ｔｈｒｕｓｔ

ｖａｌｕｅｓ　ｕｎｄｅｒ　ｓｙｓｔｅｍ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

根据式（１９）得出理论推力线性图，将测量推

力结果通过最小二乘法拟合，拟合线２只考虑了

前３次设定压力值下测试值，拟合线１考虑了４

次测量结果。可以看出推力与压力之间存在着线

性关系，并且相关性很强。根据线性关系调定所

需要的气体压力以调定喷嘴推力。从测试结果可

以看出，在０．４～０．５ＭＰａ的压力下，推力没有大

的差别。因此，考虑到满足工作要求和降低能耗

这两 个 因 素，可 以 将 系 统 工 作 压 力 设 定 为

０．４ＭＰａ。此外，相对来说，直线２的线性度更好。

在０．４ＭＰａ压力下，调定压力可以参考直线２。从

理论和实际拟合曲线来看，理论上计算出的喷嘴

力要比实际上测得的更加依赖调定压力值。
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４　动力学分析

４．１　动力学模型
模拟器的运动是一个刚体的平面运动。根据

牛顿第二定律，可以直接写出模拟器在世界坐标
系下的动力学模型：

Ｆｏｘ＝Ｍ·ａｘ， （２０）

Ｆｏｙ＝Ｍ·ａｙ， （２１）

ＴｏＺ＝Ｊ·， （２２）
其中：Ｍ，Ｊ分别是模拟器的质量和绕Ｚ 轴的转动
惯量，ａｘ，ａｙ，分别是模拟器移动和转动的加速
度，Ｆｏｘ，Ｆｏｙ，ＴｏＺ 是世界坐标下各个方向的合力。
在喷嘴布置的基础上简化喷嘴推力，如图１３

所示。根据在３．１节的喷嘴动作情况，只选择ＸＢ
方向的喷嘴为绕Ｚ轴提供动力，而ＹＢ 方向的喷
嘴只提供ＹＢ 方向的作用力。这主要是考虑了力
分配复杂性和耗气量的问题，但这样也会存在部
分耦合的问题。

图１３　模拟器简化喷嘴推力示意图

Ｆｉｇ．１３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｓｉｍｕｌａｔｏｒ　ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ　ｎｏｚｚｌｅ
ｔｈｒｕｓｔ

在模拟器本体坐标系的力学计算为：

ＦＢｘ＝ｆｂ１－ｆｂ６＋ｆｂ２－ｆｂ５， （２３）

ＦＢｙ＝ｆｂ４－ｆｂ３， （２４）

τＢｚ＝（ｆｂ１－ｆｂ６＋ｆｂ２－ｆｂ５）·ｄ． （２５）
通过运动轨迹计算出世界坐标系下的力，该

力需要转换到体坐标系下，转换矩阵为：

Ｒ＝
ｃｏｓφ ｓｉｎφ ０
－ｓｉｎφ ｃｏｓφ ０
熿

燀

燄

燅０ ０ １

， （２６）

ＦＢｘ
ＦＢｙ
τＢ

熿

燀

燄

燅ｚ

＝Ｒ
Ｆｏｘ
Ｆｏｘ
Ｔｏ

熿

燀

燄

燅ｚ

． （２７）

在力转换完成后，还需要将力分配到每个方

向。在分配推力时采用平均分配法。在绕Ｚ轴

转动和Ｘ 方向的平移上，存在共用喷嘴，通过式

（２８）和式（２９）对耦合进行分配，得到：

ｆｘ１＝ｆｘ／２＋τ／（２ｄ）， （２８）

ｆｘ２＝ｆｘ／２－τ／（２ｄ）． （２９）

如果ｆｙ≥０，则ｆ３＝０；ｆ４＝ｆｙ。根据喷嘴布

置，在Ｙ 轴正反方向分别共有８个喷嘴，单个喷

嘴ｆ＝ｆｙ／８。已知单个喷嘴所需的力，就可以知

道这个方向上脉冲的开断时间，下面同理。

如果ｆｙ＜０，则ｆ３＝ｆｙ；ｆ４＝０。单个喷嘴力

ｆ＝ｆｙ／８。

如果ｆｘ１≥０，则ｆ１＝ｆｘ１；ｆ６＝０。在ｆ１ 单个

方向有４个喷嘴，所以单个喷嘴力ｆ＝ｆｘ１／４．

如果ｆｘ１＜０，则ｆ１＝０；ｆ６＝ｆｘ１。单个喷嘴

力ｆ＝ｆｘ１／４。

如果ｆｘ２≥０，则ｆ２＝ｆｘ２；ｆ５＝０。单个喷嘴

力ｆ＝ｆｘ２／４。

如果ｆｘ２＜０，则ｆ２＝０；ｆ５＝ｆｘ２。单个喷嘴

力ｆ＝ｆｘ２／４。

４．２　仿真分析结果

根据动力学模型，通过Ｓｉｍｕｌｉｎｋ和Ａｄｍａｓ进

行联合控制仿真计算，并在仿真中采用了ＰＤ控制

器，结合脉冲脉宽（Ｐｕｌｓｅ－Ｗｉｄｔｈ　Ｐｕｌｓｅ－Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ，

ＰＷＰＦ）方法来控制喷嘴的开断时间，完成模拟器

沿规划轨迹运动。ＰＷＰＦ调节器的原理如图１４

所示。

图１４　脉冲脉宽调节器

Ｆｉｇ．１４　Ｐｕｌｓｅ－ｗｉｄｔｈ　ｐｕｌｓｅ－ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｍｏｄｕｌａｔｏｒ

关于ＰＷＰＦ的原理以及特性等，文献［１８］中

有详细描述，本文所要选择的参数如表４所示。
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表４　脉冲脉宽设计分析总结

Ｔａｂ．４　Ｓｕｍｍａｒｙ　ｏｆ　ｐｕｌｓｅ－ｗｉｄｔｈ　ｐｕｌｓｅ－ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｄｅｓｉｇｎ

ａｎａｌｙｓｉｓ

参数 静态分析 动态分析 建议设定

Ｋｍ １．０＜Ｋｍ＜６．０ Ｎ／Ａ　 １．０＜Ｋｍ＜６．０

τｍ Ｎ／Ａ　 ０．１～０．２　 ０．１～０．２

Ｅｏｎ（ｄ） ＞０．２ Ｎ／Ａ ＞０．２

Ｅｏｆｆ（ｄ－ｈ） ＜０．８ｄ　 Ｎ／Ａ ＜０．８ｄ

根据前面的力学分析和对于ＰＷＰＦ调节器
的分析，在仿真过程中，确定Ｋｍ＝１，τｍ＝０．２，施
密特触发器的Ｅｏｎ＝０．３，ｈ＝０．２４，Ｅｏｆｆ＝０．０６。
建立的仿真模型如图１５所示。根据３．１节

图５的气嘴布置，在Ａｄａｍｓ中对每个ｔｈｉ方向添
加对应的ｆ１～ｆ１２，将每个力设置为输入对象
ｉｎｐｕｔ＿Ｐｌａｎ１到ｉｎｐｕｔ＿Ｐｌａｎ１２，用来接收通过ＰＤ
控制模块分配到每个方向的力，力的分配方式按
照４．１节给出的分配方式，分配的力通过ＰＷＰＦ
的波形调整后，输入到 Ａｄａｍｓ模块中。Ａｄａｍｓ
模块的输出量是Ｘ，Ｙ 方向的加速度和绕Ｚ 轴的
角加速，通过积分模块１／Ｓ，积分得到每个方向的
位置信息，把位置信息反馈回去与期望位置进行
比较，误差计算后输入ＰＤ控制器，进行下一循环
的计算，最终得到仿真结果。

图１５　模拟器运动控制仿真程序

Ｆｉｇ．１５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｐｒｏｇｒａｍ　ｏｆ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｍｏｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｒｏｌ

仿真 预 期 的 ｘ 和 ｙ 轨 迹 分 别 为 Ｘ ＝
ｓｉｎ（０．１×ｔ），ｙ＝ｃｏｓ（０．１×ｔ）－１，角度ｔｈｉ＝
０．１×ｔ仿真时间为１００ｓ，采样步长为０．００１ｓ，图

１６是仿真结果。图１６（ａ）和图１６（ｂ）分别是单方
向的跟踪轨迹，图１６（ｃ）是模拟器跟踪一个圆轨
迹时的仿真结果。

（ａ）Ｘ方向的位移轨迹

（ａ）Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ　ｉｎ　Ｘｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

（ｂ）Ｙ 方向的位移轨迹

（ｂ）Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ　ｉｎ　Ｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

（ｃ）圆轨迹跟踪图

（ｃ）Ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ｔｒａｃｋｉｎｇ　ｏｆ　ａ　ｃｉｒｃｕｌａｒ

图１６　模拟器仿真轨迹

Ｆｉｇ．１６　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ　ｏｆ　ｓｉｍｕｌａｔｏｒ

从仿真结果来看，不考虑干扰过程，模拟器在

整体跟踪过程中，对期望轨迹有较好的跟踪效果，

由于初始阶段，控制器存在着超调量，可以看出在

Ｘ方向上存在着一定的位置跟踪误差，在Ｙ 方向

的跟踪是比较稳定的，随着跟踪的进行，跟踪逐渐

稳定，其中最大跟踪误差为８ｍｍ。
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５　结　论

本文设计了一种基于冷气推进、能够自由漂
浮的三自由度自由飞行机器人模拟器，对模拟器
的结构设计、气路系统及动力学建模进行了研究。
在此基础上，通过Ｓｉｍｕｌｉｎｋ和 Ａｄｍａｓ对模拟器

的运动进行了模拟。实验结果显示，整个模拟器

的承载能力能够达到８００ｋｇ以上，单个方向的推

力能够达到８Ｎ以上，工作时间能够持续３０ｍｉｎ。

仿真结果表明，采用ＰＤ控制器的模拟器可以对

参考输入有很好的跟踪效果，最大误差为０．８％，

基本满足模拟器的设计要求。
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