
 

空间楔形自锁式重复锁紧机构
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摘要：针对宇宙真空环境下，  舱外机械臂或航天员操作下的在轨可更换单元重复锁紧困难的问题，研究了

一种以电动为主、航天员手动操作为辅的空间楔形自锁式重复锁紧机构。设计了锁紧执行机构和驱动机构，确定

了锁紧驱动力、滑移面材料等关键参数。结果表明，10 kg的原型机承载能力达到 350 kg，能够适应舱外机械臂或

EVA操作，受载条件下自锁可靠、定位精度良好，−45～60 ℃ 的真空环境下运动可靠，锁紧和解锁功能正常。
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A Repeated Locking Device for Space Vehicles Based on Wedge Self-locking Principle

KANG Yong，MA Dongtao*，YAN Chunjie，LU Dengbai，MA Hongjiong，XIAO Qiang，SUN Jian
（Lanzhou Institute of Physics，Lanzhou　730000，China）

Abstract： In  the  vacuum，high and low temperatures， space radiation and other  cosmic environments  of  the  universe，
aiming at the problem of repeated locking orbital replacement unit based on manipulator operating，planetary extravehicular
activity （EVA） and the operation of the manipulator cooperating with the operation of the astronaut cabin，a repeated lock-
ing device based on wedge self-locking principle which could be mainly electric or manual operated was put forward in this
paper. Extravehicular activity （EVA） is one of the most dangerous activities of human space exploration. In order to ensure
the safety of astronauts and the success of missions，it is imperative to identify and mitigate the inherent risks and challenges
associated  with  EVAs.  Space  robots  have  high  mission  flexibility，working  ability  and  operational  accuracy， and  have  the
ability to replace astronauts to complete dangerous tasks. Robot operation replaces astronauts' out-of-cabin operations，which
will greatly reduce the danger of astronauts，and save the airlock opening life and gas resources of the aircraft. The lock actu-
ator and lock driver of the repeated locking device for space vehicles based on wedge self-locking principle were meticulous-
ly，comprehensively and cleverly designed. The key technologies of lock driving force and slip surface material were deter-
mined. The results of the load capacity test， life test，manipulator operation matching test and thermal vacuum environment
test showed that the prototype sets with deadweight of 10 kg could bear the weight of 350 kg and could adapt to manipulator
operating and EVA and had the advantages of self-locking and positioning accuracy under load. This device could adapt to
the vacuum temperature of −45～60 ℃ and had the advantages of reliably locking and unlocking movement. In the subse-
quent space docking mechanism or locking mechanism design process，it can be given priority as an alternative configuration.
It can improve the level of China's related space repeatable locking technology，and lay a solid foundation for China's space
industry.
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 0　引言

国际空间站（ISS）开展了大量材料暴露、空间

环境监测、空间生命科学、空间天文和空间地球科

学等领域的实验研究，取得了丰硕的研究成果 [1-4]。
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空间站科学计划涉及空间科学的绝大部分领域，我

国规划了大批面向国际前沿的项目[5]。按照我国

载人航天工程三步走战略，载人空间站实验舱Ⅱ以

应用实验任务为主，实验舱Ⅰ兼有组合体控制任务

和应用实验任务两项功能，航天员在实验舱开展长

期在轨驻留的空间应用和新技术实验[6]。舱外暴

露实验、在轨航天器或平台部件替换维修等任务

需要航天器舱外载荷适配器支持舱外载荷在轨安

装、拆卸，为舱外载荷提供通用化的机械、电能、

信息、热控、流体等部分或全部接口 [7]。随着空间

机械臂、航天员舱外活动（Extra Vehicular Activity，
EVA）技术的发展，通过机械臂或机械臂配合 EVA
进行暴露载荷的安装和更换，极大地提高了舱外暴

露资源的利用效率和灵活性，但同时带来如无法精

确定位、驱动力不足等问题。机械臂的操作精度

有限，EVA 时存在操纵误差，导致载荷无法直接精

确定位。机械臂的功率限制及长臂结构的特性，造

成机械臂输出力有限。舱外活动时处于失重状态

的航天员操作力有限，无法直接完成载荷的锁紧连

通/拆卸。机械臂或机械臂配合 EVA操作下的机

械连接是舱外载荷适配器的基础功能，必须由具体

的重复锁紧机构实现。杨泽川等[8] 综述了空间重

复锁紧技术，详细阐述了机械式锁紧、记忆合金式

锁紧、电磁式锁紧技术的研究进展，对比了不同锁

紧方案的优劣，分析认为，机械式重复锁紧机构多

用于恶劣的空间环境，其作动时间短，具有大承载、

抗冲击特性的机构更具优势。为支持空间飞行器

舱外机械臂操作或机械臂配合 EVA操作，正常情

况下重复锁紧机构采用电机驱动实现锁紧和解锁，

故障或断电情况下，航天员可手动实现锁紧和解锁。

本文对一种能够适应舱外机械臂或 EVA操作，受

载条件下自锁可靠，定位精度良好，能够在−45～
60 ℃ 真空环境下可靠锁紧和解锁的空间楔形自锁

式重复锁紧机构进行了研究。

 1　方案设计

空间楔形自锁式重复锁紧机构按布局位置分

为平台侧剪切孔锁紧楔组件、在轨可更换单元侧

锁紧/解锁单元两部分，如图 1所示。按功能分为

锁紧执行机构和锁紧驱动机构。锁紧执行机构具

体实现锁紧，锁紧驱动机构驱动锁紧执行机构实现

锁紧和解锁。

通过 3个剪切销、孔配合承担平行平面内的

剪切力、扭转力矩；通过 4个运行至四角的锁紧楔

块承担垂直平面内的分离力、倾覆力矩；锁紧楔块 b
的上表面与锁紧楔块 a的下表面为摩擦自锁结构，

实现振动、冲击载荷作用下 6自由度的可靠锁紧

能力。为提高解锁可靠性，以丝杠螺母副为基础进

行解锁，丝杠一端采用输出力矩较大的电机组件进

行驱动，丝杠另一端预留手动工具操作接口，实现

冗余驱动。
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图 1　空间楔形自锁式重复锁紧机构结构图

Fig. 1　Composition diagram of the repeated locking device for
space vehicles based on wedge self-locking principle

 

 1.1　锁紧执行机构

 1.1.1　布局

为了实现可靠锁紧，航天器舱外有效载荷适配

器[7]、空间对接机构 [9] 等通常均匀分布多个锁紧执

行机构，避免由于锁紧点过少造成的连接强度和刚

度差的问题。大型空间对接机构一般不少于 6个，

小型航天器舱外有效载荷适配器一般不少于 2个，

但锁紧点也不宜过多，否则机构复杂且质量大。根

据尺寸包络要求和机构构型，空间楔形自锁式重复

锁紧机构通过 4对锁紧楔块 b、锁紧楔块 a和 3对

剪切销孔作用实现锁紧（见图 1）。
锁紧执行机构由精确定位圆剪切孔、抗剪腰

形剪切孔、抗转腰形剪切孔、锁紧楔块 a、剪切销 a、
剪切销 b、剪切销 c、压紧弹簧、锁紧楔块 b和锁紧

支架组成。

锁紧过程如下：剪切销 a、剪切销 b、剪切销 c
分别插入精确定位圆剪切孔、抗剪腰形剪切孔和

抗转腰形剪切孔内；锁紧驱动机构带动 4个锁紧楔

块 b从中间向两侧直线运动，锁紧楔块 b自锁斜面

运动至与锁紧楔块 a上自锁斜面贴合，并压缩压紧

弹簧，进而压紧平台侧剪切孔锁紧楔组件与在轨可

更换单元侧锁紧/解锁单元，如图 2所示。解锁过

程则相反，通过锁紧驱动机构带动锁紧楔块 b脱离
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锁紧楔块 a，剪切销 a、剪切销 b和剪切销 c分别脱

离精定位圆剪切孔、抗剪腰形剪切孔和抗转腰形

剪切孔，实现解锁和释放。

 1.1.2　锁紧原理

锁紧由销孔定位抗剪、抗扭和楔块摩擦自锁

防分离两部分组成。
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图 2　空间楔形自锁式重复锁紧机构剖视图

Fig. 2　Sectional view of repeated locking device
 

（1）销孔定位抗剪、抗扭

机构解锁状态如图 2（b）所示，此时剪切销 a、
剪切销 b和剪切销 c分别与精确定位圆剪切孔、抗

剪腰形剪切孔和抗转腰形剪切孔脱离，在轨可更换

单元侧锁紧/解锁单元与平台侧剪切孔锁紧楔组件

贴合平面分离无接触。当需要重新锁紧时，在机械

臂或航天员外力作用下，使销插入孔中，形成 3处

销孔配合，如图 2（a）所示，实现在轨可更换单元侧

锁紧/解锁单元与平台侧剪切孔锁紧楔组件贴合平

面内的剪切和扭转方向的锁紧。

（2）楔块摩擦自锁防分离、防倾覆

同样如图 2（b）所示，在解锁状态下，锁紧楔块 b
与锁紧楔块 a脱离。当需要重新锁紧时，在轨可更

换单元侧锁紧/解锁单元的电机组件驱动左旋丝杠

螺母副和右旋丝杠螺母副转动，推动机架 a和机架 b
在光轴的导向下由中间向两侧直线运动，带动 4个

锁紧支架通过压紧弹簧推动锁紧楔块 b上部自锁

斜面插入锁紧楔块 a的自锁斜面下方并与其贴合，

如图 2（a）所示，实现分离方向的锁紧，达到抗拉和

抗倾覆的效果。

当需要解锁时，控制电机组件驱动左旋丝杠螺

母副和右旋丝杠螺母副转动，推动机架 a和机架 b
在光轴的导向下向中心直线运动，带动 4个锁紧支

架将锁紧楔块 b上部自锁斜面与平台侧剪切孔锁

紧楔组件的锁紧楔块 a的下部自锁斜面分离并完

全退出，随后通过外力作用使剪切销从剪切孔中拔

出，完成解锁。

 1.2　锁紧驱动机构

锁紧驱动机构位于在轨可更换单元侧锁紧/解
锁单元内部，可在舱内外通过电动或手动操作驱动。

正常情况下锁紧驱动机构由电机驱动，电动故障及

紧急情况下由航天员手动操作。电动驱动由分系

统发送指令启动电机完成，手动操作通过航天员使

用电动工具或手动转动通用工具完成。锁紧驱动

机构由在轨可更换单元侧锁紧/解锁单元侧电机组

件、丝杠螺母副、光轴、机架 a和机架 b组成，如

图 1、2所示。

 1.2.1　电动驱动

电动驱动分两步：（1）机械臂抓取并安装有空

间楔形自锁式重复锁紧机构在轨可更换单元侧锁紧/
解锁单元的在轨可更换单元，建立机械和电气连接；

机械臂或航天员操作在轨可更换单元使在轨可更

换单元侧锁紧/解锁单元侧剪切销插入空间飞行器

平台侧剪切孔锁紧楔组件剪切孔内。（2）分系统通

过机械臂总线发送锁紧指令，锁紧驱动机构电机组

件驱动内部机构完成锁紧动作。解锁过程相反。
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 1.2.2　手动驱动

当需要进行手动驱动时，航天员手动操作在轨

可更换单元使在轨可更换单元侧锁紧/解锁单元侧

剪切销插入空间飞行器平台侧剪切孔锁紧楔组件

剪切孔内。航天员在舱内或舱外使用电动工具或

手动转动通用工具驱动丝杠螺母副转动，完成锁紧

动作。解锁过程则相反。

 2　关键参数设计

根据空间站暴露载荷在轨承载需求，空间楔形

自锁式重复锁紧机构必须满足以下几点要求：

（1）锁紧机构必须保证在空间站在轨飞行阶段

加速度、角加速度条件下能够承载 160 kg的载荷，

在锁紧状态下载荷适配器主被动端之间接触面角

度偏差不大于 0.1°，相对位置误差不大于 0.5 mm。

（2）锁紧过程中需克服机械臂产生的 30 N随动

阻力。

（3）解锁后，分离所需作用力不大于 50 N、最

大力矩不大于 15 N·m。

（4）锁紧机构在−45～60 ℃ 真空环境下能可靠

锁紧和解锁。

为此，机构的关键参数设计从锁紧/解锁单元

锁紧驱动力设计和滑移面材料选择两方面展开。

 2.1　锁紧驱动力

锁紧驱动力直接决定了对电机最低输出扭矩

的需求，是锁紧机构的关键参数。在锁紧过程中，

通过机械臂操作使在轨可更换单元侧锁紧/解锁单

元剪切销 a、剪切销 b和剪切销 c分别插入平台侧

剪切孔锁紧楔组件的精确定位圆剪切孔、抗剪腰

形剪切孔和抗转腰形剪切孔中，接着机械臂切换随

动模式，再通过锁紧楔块 b上部自锁斜面推动锁紧

楔块 a的自锁斜面实现锁紧。由于锁紧和解锁过

程较缓慢，以准静态过程分析锁紧楔块 b的驱动力，

其受力情况如图 3所示。
  

Fxm

Fx

Fv

Fxm

Fx

Fq Fpm Fh

Fv

α

图 3　锁紧状态受力分析

Fig. 3　The force analysis at locking state
 

Fxm图中，Fq 为弹簧弹力； 为斜面摩擦力；Fx 为

垂直于斜面方向的压力，单个锁紧楔块 b受到的垂

Fpm

α

直方向拉力 Fv 为机械臂随动阻力； 为楔块下底

面与机架的摩擦力。楔块斜面的配合角 为 7°。
总的驱动力 Fq总的需求为：

Fq总 = Fv
fxsinα+ fxcosα+ fpcosα− fp fxsinα

cosα− fxsinα
（1）

α

fp

当 Fv 为 30 N，配合角 为 7°，斜面摩擦系数 fx
为 0.3，平面摩擦系数 为 0.2时。总的驱动力 Fq总

需求为 16.5 N，考虑系统裕度，单个锁紧点的驱动

力设为 18 N。

锁紧过程中，锁紧点的驱动力由在轨可更换单

元侧丝杠螺母副中间驱动锁紧/解锁单元的机架 a、
机架 b提供，如图 1所示。机架 a、机架 b由光轴

导套导向进行直线运动，因此，丝杠螺母副的驱动

力可等效为通过 4个单独的直线导向机构传递。

单个直线导向机构如图 4所示，对机构进行受力分

析，可得丝杠螺母副的驱动力 Fs 需求为：

Fs =
f Fv+Fq总

1− 2 f B
L

（2）

f

式中：Fs 为丝杠螺母副驱动力；B为丝杠螺母副中

心轴线至光轴导套中心轴线距离；L为光轴导套的

跨距；光轴导套的摩擦系数 为 0.2。为了校验空间

楔形自锁式重复锁紧机构的功能及性能，设计研制

了Ⅰ型和Ⅱ型两型尺寸不同的空间楔形自锁式重复

锁紧机构原型机。Ⅰ型 B为 172 mm、L为 108.5 mm
时，Fs 为 61.5 N；Ⅱ型 B为 207 mm、L为 136 mm时，

Fs 为 57.5 N。

基于以上要求，选择丝杠螺母副输出的锁紧驱

动力为 123 N，安全系数为 2。
  
Fq总

FY

FY

Fs

Fsm1 Fsm2Fvm

L

B

Fv

图 4　单个直线导向机构受力分析示意图

Fig. 4　The force analysis
 

FY Fsm1

FY Fsm2

FY

Fvm Fv

其中， 为光轴受到的压力； 为光轴受到

的压力 在左侧滑套与光轴间产生的摩擦力；

为光轴受到的压力 在右侧滑套与光轴间产生的

摩擦力； 为光轴受到的 在左侧滑套与光轴间
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产生的摩擦力。

 2.2　滑移面材料选择

锁紧过程中锁紧楔块 b下底面与机架存在滑

动摩擦，锁紧后锁紧楔块 b上部自锁斜面与锁紧楔

块 a的下部自锁斜面长期贴合，摩擦自锁，处于真

空的工作环境，并承受较大的压力。考虑到真空环

境下材料选用不当会带来干摩擦和冷焊[10] 的风险，

锁紧楔块 b下底面与机架选用真空摩擦系数较小

的自润滑材料，锁紧楔块 b上部自锁斜面选用与金

属摩擦系数较大的有机材料，防止与锁紧楔块 a的

金属材料发生冷焊。

 3　仿真校验

用有限元分析软件 ANSYS Workbench建立空

间楔形自锁式重复锁紧机构力学仿真模型。设置

平台侧剪切孔锁紧楔组件安装接口为固定约束，在

轨可更换单元侧锁紧/解锁单元安装接口与模拟载

荷之间设置为绑定约束，平台侧剪切孔锁紧楔组件、

在轨可更换单元侧锁紧/解锁单元之间的锁紧楔

块 a、锁紧楔块 b接触面设置为滑动可分离约束。

模拟载荷质量设为 120 kg，尺寸为 600 mm×600 mm×
500 mm，质心高为 340 mm。三向加速度不大于

2 m/s2，转动角加速度均不大于 0.8 rad/s2。
对 120 kg载荷进行的力学分析结果表明，最

大应力出现在剪切销、剪切孔处，为 159.29 MPa，
最大位移为 0.30 mm。以超硬铝合金 7A04材料的

屈服强度 400 MPa和聚酰亚胺材料的拉伸强度

115 MPa为应力上限约束，根据线性推算可以计算

出能够承载的载荷最大质量为 350 kg，如图 5所示，

其最大应力亦出现在剪切销、孔处，应力最大值为

398.61 MPa，最大位移量为 0.82 mm。
  

应
力
/M
P
a

承载能力/kg

450

400

350

300

250

200

150
100 150 200 250 300 350 400

数据
线性

图 5　承载能力的线性推算

Fig. 5　Linear calculation of bearing capacity
 

 4　性能实验

为了校验空间楔形自锁式重复锁紧机构的功

能及性能，根据前文的设计方案，设计研制了两型

尺寸不同的空间楔形自锁式重复锁紧机构原型机

并进行了原型机的机械臂操作匹配、承载能力、热真

空以及寿命等一系列性能测试实验和 EVA工效学

评价。Ⅰ型原型机的本体尺寸为 400 mm×400 mm×
108 mm，质量为 10 kg，Ⅱ型原型机的本体尺寸为

470 mm×445 mm×123 mm，质量为 21 kg，两种型号

机构的参数如表 1所列。
 
 

表 1　空间楔形自锁式重复锁紧机构参数表

Tab. 1　Specification for Repeated Locking Device

参数名称 Ⅰ型 Ⅱ型

丝杠螺母副驱动力/N >123 >123
弹簧输出载荷/N 10.5 10.5

丝杠轴线至导套轴线距离/mm 172 207
光轴导套的跨距/mm 108.5 136

 

 4.1　机械臂操作匹配实验

机械臂实验用来验证机械臂操作标准暴露载

荷的协同程序，以及机械臂与空间楔形自锁式重复

锁紧机构、载荷的接口匹配性。实验过程为：机械

臂抓取货物气闸舱载荷转移机构上的标准暴露载

荷（安装有空间楔形自锁式重复锁紧机构），发送解

锁指令，机构执行解锁动作；机械臂转移并安装标

准暴露载荷至暴露平台，机械臂松开标准暴露载荷，

机械臂再次抓取标准暴露载荷并将其转移至载荷

转移机构上。实验结果表明：

（1）机械臂操作Ⅰ、Ⅱ型原型机实现暴露载荷

安装及拆卸协同程序可行。

（2）机械臂与Ⅰ、Ⅱ型原型机的接口匹配良好

（控制模式适用、容差配合合理、信息交互适配）。

（3）机械臂负载中型标准载荷条件下Ⅰ、Ⅱ型

原型机的容差和操作力的适应能力满足机械臂操

作要求。

 4.2　EVA 工效学评价

EVA工效学评价用于验证航天员舱外操作空

间楔形自锁式重复锁紧机构的在轨可更换单元侧

锁紧/解锁单元与平台侧剪切孔锁紧楔组件对接、

分离、锁紧与解锁操作的可行性。实验现场操作

空间依据舱上真实布局进行布置，一高一低两位实

验员分别着舱外航天服进行操作，通过两次人机工

效学实验验证了空间楔形自锁式重复锁紧机构

与航天员系统的接口协调性和操作可行性。对接

和分离、锁紧与解锁操作项目通过了人机工效学

评价。
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 4.3　承载能力实验

承载能力实验用于测试空间楔形自锁式重复

锁紧机构锁紧状态下承载静力学载荷的能力。根

据空间站三向加速度不大于 2 m/s2，转动角加速度

均不大于 0.8 rad/s2 换算出 160 kg在轨可更换单元

的受力为 320 N，力矩为 6.5 N·m，依据在轨期间锁

紧机构安装点处三个方向的单轴受力不大于 500 N、

单轴力矩不大于 35 N·m的条件分别进行实验。实

验方案如图 6所示，由加载支架、扭力杆、砝码、量

规、塞尺、空间楔形自锁式重复锁紧机构等组成。

利用砝码分三个方向（按照空间楔形自锁式重复

锁紧机构定义的坐标系方向）进行力及力矩加载，

从 320 N加至 500 N，从 6.51 N·m加至 35 N·m，保

持 10 min，在保载过程中利用量规、塞尺进行位移

测量。
 
 

加载支架

砝码

（a）作用力加载示意图

（b）力矩加载示意图

空间楔形自
锁式重复锁
紧机构

加载支架

砝码

扭力杆

空间楔形自
锁式重复锁
紧机构

图 6　承载能力实验装置

Fig. 6　Bearing capacity test device
 

当锁紧机构被加载至 500 N、35 N·m时，两种

型号空间楔形自锁式重复锁紧机构在保持时间内

平台侧剪切孔锁紧楔组件与在轨可更换单元侧锁

紧/解锁单元间的最大移动量为 0.25 mm、0.024°，
且无晃动，满足空间站使用要求。

 4.4　热真空环境实验

热真空环境实验是为了测量真空环境下温度

对于空间楔形自锁式重复锁紧机构解锁锁紧性能

的影响。

利用砝码对在轨可更换单元侧锁紧/解锁单元

加载模拟机械臂随动阻力的 30 N载荷，利用测试

设备发送锁紧、解锁指令，由空间楔形自锁式重复

锁紧机构执行解锁、锁紧动作。通过综合测试设

备显示的锁紧解锁状态信号和由真空罐观察窗观

测到的空间楔形自锁式重复锁紧机构的锁紧、解

锁情况，判断空间楔形自锁式重复锁紧机构的锁紧

解锁状态。考虑到真实空间环境对于实验结果的影

响，对锁紧机构在高温、低温进行 3个循环的实验。

整机实验温度为−45～60 ℃，平均升降温速率

不低于 1 ℃/min。当组件监视点温度到达规定的实

验温度范围，对空间楔形自锁式重复锁紧机构进行

功能、性能测试。实验结果如表 2所列，表明空间

楔形自锁式重复锁紧机构能够在真空−45 ℃、60 ℃
温度环境下正常锁紧解锁。

 
 

表 2　空间楔形自锁式重复锁紧机构实验结果

Tab. 2　Test result for Repeated Locking Device

循环次数 温度/℃ 分离负载/N Ⅰ型 Ⅱ型

1 −45 30 正常锁紧解锁 正常锁紧解锁

1 60 30 正常锁紧解锁 正常锁紧解锁

2 −45 30 正常锁紧解锁 正常锁紧解锁

2 60 30 正常锁紧解锁 正常锁紧解锁

3 −45 30 正常锁紧解锁 正常锁紧解锁

3 60 30 正常锁紧解锁 正常锁紧解锁

 

 4.5　寿命实验

寿命实验用来测试空间楔形自锁式重复锁紧

机构的工作寿命。利用实验装置伺服对接和分离

空间楔形自锁式重复锁紧机构的平台侧剪切孔锁

紧楔组件和在轨可更换单元侧锁紧/解锁单元，通

过砝码对在轨可更换单元侧锁紧/解锁单元加载外

负载，利用测试设备发送锁紧、解锁指令，由空间

楔形自锁式重复锁紧机构执行解锁和锁紧动作。

共完成了 500次寿命实验，实验前、实验中、

实验后锁紧解锁功能均正常。实验后零部件的磨

损情况都在可接受范围内，未出现异常磨损现象。

 5　结论

针对适应舱外机械臂或机械臂配合 EVA操作
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的重复锁紧问题，研究了一种新型空间楔形自锁式

重复锁紧机构，求解出关键参数。研究结果表明：

（1）设计的重复锁紧机构能够适应舱外机械臂

或 EVA操作。

（2）设计的重复锁紧机构在高低温、真空环境

下能够通过剪切销孔抗剪和精定位、电机驱动丝

杠螺母副带动 4个锁紧楔块同步运动实现锁紧和

解锁功能。

（3）该重复锁紧机构在三个方向单轴受力和力

矩不大于 500 N和 35 N·m的条件下自锁可靠，定

位精度满足使用要求。

基于以上设计、仿真及实验工作，研制开发的

空间楔形自锁式重复锁紧机构能够实现可靠锁紧

和解锁，可适应舱外机械臂或 EVA操作的重复锁

紧使用场景，具有非常大的工程应用潜力，可应用

于空间站工程、登月工程和深空探测等领域的航

天器。
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