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摘　 要:在飞机大部件数字化对接系统中,通常采用多台数控定位器构成的冗余驱动并联机构作为执行机构,实现飞机大部件

空间位姿的精准调整。 传统调姿控制方法易导致定位器局部负载过大、调姿效率偏低等问题。 为此,开展飞机大部件调姿驱动

力与轨迹协同优化方法研究。 首先,基于螺旋理论推导位置控制轴的合理组合,针对传统轴分配方式引发远距离测点误差失控

的问题,以测量点误差敏感性指数为评价指标实时优选位置轴组合。 仿真结果表明该方法可有效降低飞机大部件的定位误差,
且对远距离测量点的精度提升效果显著。 其次,提出负载均衡的驱动力优化模型,通过罚函数法实现驱动力均衡分配,避免定

位器局部过载与调姿内力过大。 最后,考虑飞机大部件各维度运动特性的各向异性,提出差异化时间参数轨迹规划方法,结合

粒子群算法与二分法优化轨迹参数,解决了传统均质化时间参数导致调姿效率下降的难题。 为验证所提方法的有效性,搭建机

翼部件调姿定位实验平台并开展多组对比实验。 实验结果表明,采用所提调姿控制方法可使测量点平均定位误差降至

0. 27
 

mm,飞机大部件平均调姿内力降至 14. 5
 

N,平均调姿时长缩短 23. 1% 。 研究成果可有效提升飞机大部件调姿的精准性、
平稳性与高效性,为飞机大部件精准柔顺装配提供了技术支撑。
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Abstract:In
 

the
 

digital
 

docking
 

system
 

for
 

large
 

aircraft
 

components,
 

a
 

redundant
 

actuated
 

parallel
 

mechanism
 

composed
 

of
 

multiple
 

numerical
 

control
 

positioners
 

are
 

typically
 

employed
 

as
 

actuators
 

to
 

adjust
 

the
 

spatial
 

posture
 

of
 

aircraft
 

components.
 

Traditional
 

posture
 

control
 

methods
 

may
 

lead
 

to
 

excessive
 

local
 

loads
 

on
 

positioners
 

and
 

reduced
 

posture
 

adjustment
 

efficiency.
 

To
 

address
 

these
 

issues,
 

this
 

study
 

investigates
 

a
 

coordinated
 

optimization
 

method
 

for
 

adjustment
 

driving
 

forces
 

and
 

trajectories.
 

First,
 

a
 

rational
  

combination
 

of
 

position
 

control
 

axes
 

is
 

derived
 

based
 

on
 

screw
 

theory.
 

Aiming
 

at
 

the
 

out-of-control
 

error
 

of
 

distant
 

measurement
 

points
 

caused
 

by
 

traditional
 

position
 

control
 

axis
 

assignment
 

methods,
 

the
 

position
 

axis
 

combination
 

is
 

optimized
 

in
 

real
 

time
 

with
 

the
 

error
 

sensitivity
 

index
 

of
 

measurement
 

points
 

as
 

the
 

evaluation
 

indicator.
 

Simulation
 

results
 

demonstrate
 

that
 

this
 

method
 

can
 

effectively
 

reduce
 

positioning
 

error
 

of
 

large
 

aircraft
 

components,
 

and
 

the
 

accuracy
 

improvement
 

for
 

distant
 

measurement
 

points
 

is
 

particularly
 

significant.
 

Secondly,
 

a
 

load-
balancing

 

driving
 

force
 

optimization
 

method
 

is
 

proposed,
 

and
 

the
 

balanced
 

distribution
 

of
 

driving
 

force
 

is
 

realized
 

via
 

the
 

penalty
 

function
 

method,
 

so
 

as
 

to
 

avoid
 

excessive
 

local
 

load
 

of
 

positioners
 

and
 

large
 

internal
 

force
 

during
 

pose
 

adjustment.
 

Finally,
 

considering
 

the
 

anisotropy
 

of
 

motion
 

characteristics
 

of
 

different
 

dimensions
 

of
 

the
 

aircraft
 

components,
 

a
 

trajectory
 

planning
 

method
 

with
 

differentiated
 

time
 

parameters
 

is
 

proposed,
 

and
 

the
 

trajectory
 

parameters
 

are
 

optimized
 

by
 

combining
 

the
 

particle
 

swarm
 

optimization
 

and
 

the
 

dichotomy,
 

which
 

overcomes
 

the
 

problem
 

of
 

reduced
 

pose
 

adjustment
 

efficiency
 

caused
 

by
 

traditional
 

homogeneous
 

time
 

parameters.
 

To
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validate
 

the
 

effectiveness
 

of
 

the
 

proposed
 

method,
 

an
 

aircraft
 

wing-fuselage
 

alignment
 

experimental
 

platform
 

is
 

built,
 

and
 

multiple
 

groups
 

of
 

comparative
 

experiments
 

are
 

carried
 

out.
 

The
 

experimental
 

results
 

demonstrate
 

that
 

the
 

posture
 

adjustment
 

control
 

method
 

proposed
 

reduces
 

the
 

average
 

positioning
 

error
 

of
 

measurement
 

points
 

to
 

0. 27
 

mm,
 

decreases
 

the
 

average
 

internal
 

force
 

for
 

aircraft
 

components
 

to
 

14. 5
 

N,
 

and
 

shortens
 

the
 

average
 

adjustment
 

time
 

by
 

23. 1% .
 

The
 

research
 

findings
 

can
 

effectively
 

improve
 

the
 

accuracy,
 

smoothness,
 

and
 

efficiency
 

of
 

aircraft
 

component
 

adjustment,
 

providing
 

technical
 

support
 

for
 

precise
 

and
 

compliant
 

assembly
 

of
 

aircraft
 

components.
Keywords:aircraft
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drive;
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planning;
 

parallel
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0　 引　 　 言

　 　 飞机制造是一项跨学科、跨专业的复杂系统工程,通
常被划分为“零件制造-部组件装配-全机试验”三大阶

段。 飞机产品尺寸巨大、结构复杂、组成零件数量多,装
配工作量占整个制造周期的 50%以上[1] 。 其中大部件对

接是作为部装与总装的核心任务之一[2] ,直接决定了飞

机部件的连接精度、气动外形与疲劳寿命。 传统飞机大

部件对接过程中,普遍需针对特定机型专门制造大型型

架,再通过行车将大部件吊装至型架内,工人依靠操作经

验观察配合面间隙,完成对接作业。 该对接方式对工人

的操作经验与技术水平要求严苛,且存在工装通用性差、
定位精度不足、前期准备周期长、人工劳动强度大等突出

弊端,已难以适配新一代飞机高精度、高效率、高可靠性

的制造需求[3] 。
近年来,随着数字化测量技术、工业以太网技术、运

动控制技术以及智能传感技术的迅速发展[4] ,航空制造

企业开始将数字化对接引入大部件装配。 数字化对接以

数字量传递飞机大部件的位姿信息,再利用计算机控制

数字化工装完成飞机大部件的六自由度调姿与定位[5-6] 。
与传统方法相比,数字化对接技术缩短了工装的设计和

制造周期[7] ,提高了飞机大部件定位的精度,装配效率也

大幅提升,成为现代飞机制造的关键技术。
在数字化对接系统中,数控定位器是核心执行单

元[8] 。 数控定位器本质上是一台三轴伺服平台,可在

X / Y / Z 方向按照预定的程序运动,还同时集成了三维力

传感器,可实现位移和驱动力的全闭环控制[9] 。 多个数

控定位器通过球铰与飞机大部件相连[10] ,构成冗余驱动

并联调姿机构。 与一般并联机构相比,冗余驱动并联调

姿机构采用 6 条以上驱动关节,刚度与承载能力显著提

升。 王耀军等[11-12] 的研究表明冗余驱动可以提高平台承

载能力和运动精度、降低机构的关节内力、减少机构工作

的奇异区间。 Nokleby 等[13] 运用螺旋理论系统研究了冗

余并联机器人的力传递效率,指出在保持相同负载水平

时,冗余驱动可降低关节驱动力,提高力传递能力。 上述

研究成果为飞机大部件调姿采用冗余驱动并联机构提供

了理论依据。
当前,冗余驱动并联调姿机构的传统控制方法多为

全位置控制方法,即根据对接任务规划调姿轨迹,通过逆

运动学计算定位器位移曲线,进而驱动电机实现多个定

位器的协同运动[14] 。 然而,在实际调姿过程中,由于各

轴运动误差始终存在,若定位器各轴均采用位置控制,可
能导致定位器产生的较大相互作用力,极易造成飞机大部

件变形或者定位器损坏。 因此,需对部分轴采用位置控

制,其余轴采用力伺服控制。 然而,不同位置控制轴组合

下机构运动性能存在差异,不合理的轴选择方式不仅会增

大定位误差,甚至可能使机构进入奇异位形而失控[15] 。
Driels 等[16]采用机构雅可比矩阵的条件数描述机构的运

动性能,雅可比条件数越小机构的运动精度越高。 然而但

飞机大部件定位偏差通常由测量点误差表征[17] ,机构自身

定位误差无法准确反映部件的实际定位精度。
与此同时,由于冗余驱动调姿机构驱动轴的数量多

于机构的自由度,因此飞机大部件姿态调整时的驱动力

分配具有不确定性。 Chu 等[18] 在飞机大部件调姿混合

控制系统中,使用运用比例 -积分 -微分 ( proportional-
integral-derivative,

 

PID)控制器尽可能降低力控制轴的驱

动力,实验结果表明该控制方法能有效降低调姿内力。
但该驱动力控制策略没有根据调姿机构的动力学模型动

态调整各轴的驱动力,可能导致调姿过程中定位器部分

轴的驱动力过载。 郭志敏等[19] 将内力控制引入调姿机

构,通过构造广义逆矩阵得到关节驱动力的最小二范数

解,较小的驱动力可以提高系统的控制精度以及运动稳

定性。 但这种驱动力分配方式没有考虑定位器各轴负载

能力差异,可能导致定位器驱动力负载失衡,造成定位器

和飞机大部件变形,影响大型构件的调姿精度和设备的

使用寿命。
此外,飞机大部件尺寸大、质量重且支撑点少,调姿

轨迹规划直接影响调姿平稳性与效率。 不合理的调姿轨

迹有可能造成对定位器的冲击,造成定位器变形,并引起

部件的振动,影响部件和设备的安全。 当前轨迹规划主

要是按最小冲击、最优能耗[20] 或最短时间[21] 等准则优化

轨迹参数[22-23] 。 王桂荣等[24] 在对机械臂进行动力学建

模基础上建立了运动学约束下的时间优化目标函数,提
出了一种多策略改进粒子群优化算法,优化后的关节运

动曲线连续无突变、运动时间显著减少。 为了降低能耗,
李茂月等[25] 针对航空发动机叶片复杂曲面测量中效率

与精度难以兼顾的难题,以机械臂运行时间与末端最大
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振动速度为优化目标,采用改进多目标灰狼优化算法进

行轨迹优化,实现测量效率、成像质量与三维重建精度的

协同提升。 然而,飞机大部件各维度动力学特性存在显

著差异,加之定位器各轴机械结构不尽相同,使得部件在

不同运动维度上呈现明显的各向异性[26] 。 传统轨迹规

划方法对各维度采用均质化时间参数,导致调姿过程中

部分运动维度被迫降低响应速度,严重制约了飞机大部

件的调姿效率。
综上可见,现有调姿控制方法难以满足飞机大部件

高效、高精度装配需求。 为此,本文首先基于螺旋理论推

导冗余驱动并联机构的位置控制轴的合理组合,并根据

测量点误差敏感性指数实时优选轴组合,使机构始终保

持最优运动性能;其次,建立调姿机构多体动力学模型,
采用负载均衡策略优化驱动力分配;最后,在驱动力均衡

的基础上,对飞机大部件各维度轨迹参数进行差异化设

计,提升姿态调整效率。 实验结果表明,本文提出的调姿

驱动力与轨迹协同优化方法,在显著提高飞机大部件定

位精度的同时,实现了驱动力分配优化与调姿效率提升。

1　 飞机大部件调姿系统

　 　 如图 1 所示的机翼大部件调姿系统包含 3 个数控定

位器,每个数控定位器具有 X / Y / Z 这 3 个相互垂直的自

由度。 定位器通过由球头和球窝组成的球铰结构与托架

相连,构成冗余驱动并联机构[27] 。 球窝下方安装了三维

力传感器,可实时监测球铰在 X / Y / Z 这 3 个方向上的接

触力[28] 。 通过多个定位器的协同运动,可实现机翼部件

空间六自由度调姿[29] 。 机翼部件固定在托架上,机翼上

布置有多个测量点,通过激光跟踪仪对这些测量点进行

测量,可以获得部件的空间位姿[30] 。

图 1　 飞机大部件调姿系统

Fig. 1　 Adjustment
 

and
 

positioning
 

system
 

for
 

aircraft
 

large
 

components

为描述调姿系统各组件间的空间运动关系,建立

基坐标系与末端坐标系。 其中,基坐标系 Ob-xyz 作为

机翼调姿系统的全局基准坐标系,其 Z 轴与水平面保

持垂直;末端坐标系 O t -xyz 与机翼部件(末端)固连,用
于表征机翼部件的空间位置与姿态。 机翼部件上布设

有若干测量点,这些测量点在末端坐标系下的坐标是

已知的,在基坐标系下的坐标可以通过激光跟踪仪测

量得到。
根据坐标系转换原理,机翼部件上的测量点在基坐

标系下的坐标 Mb
i = [xb

m,i y
b
m,i z

b
m,i]

T 和在末端坐标系下的

坐标 Mt
i = [x t

m,i y
t
m,i z

t
m,i]

T 满足式(1),即:
Mb

i = Rb
tM

t
i + Tb

t (1)
其中, Rb

t 为机翼部件相对于基坐标系的姿态矩阵,
Tb

t 为机翼部件相对于基坐标系的位置向量,具体分别表

示[31] 为:

Rb
t =

cγcβ cγsβsα - sγcα cγsβcα + sγsα
sγcβ sγsβsα - cγcα sγsβcα - cγsα
- sβ cβsα cβcα

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

(2)

Tb
t = [x y z] T (3)

其中, c·代表 cos(·),s·代表 sin(·),(α,β,γ) 代

表机翼部件相对于基坐标系的姿态角,(x,y,z) 为机翼部

件相对于基坐标系的位置。 因此,通过测量 3 个或 3 个以

上机翼测量点在基坐标系下的坐标可以计算出机翼部件

相当于基坐标系的空间位姿 Sb
t = [α β γ x y z] T。

球铰 j 的中心为机翼托架组件和定位器的公共点,
设球 铰 j 的 中 心 在 机 翼 坐 标 系 下 的 坐 标 为 Qt

j =

[x t
q,j y

t
q,j z

t
q,j]

T 为已知量; 在基坐标系下的坐标为 Qb
j =

[xb
q,j y

b
q,j z

b
q,j]

T,可根据伺服控制系统反馈得到。 根据刚体

转动原理,球铰中心在末端的坐标 Qt
j 和在基坐标系下的

坐标 Qb
j 满足式(4),即:

Qb
i = Rb

tQ
t
i + Tb

t (4)
由式(4)可知,通过定位器运动调整球铰中在基坐

标系中的坐标 Qb
i , 可实现机翼的位姿调整和定位。 对于

由 3 个定位器组成的调姿机构而言,若采用全位置控制

方法调整 3 个球铰中心在基坐标系下的坐标,需要移动

驱动定位器的 9 个轴。 因此机翼部件的空间位姿和球头

中心的坐标存在的映射关系为:
Sb

t = f(Qb
1,Qb

2,Qb
3) (5)

由式(5)可以发现,机翼部件姿态调整时,定位器驱

动轴的数量超过了机翼部件的自由度,导致定位器之间

相互制约,产生调姿内力,极易造成调姿部件变形或者定

位器损坏。 因此,为了实现机翼部件的弱应力调姿,需要

选择 6 个轴进行位置控制,用于调整机翼部件位姿,其他

轴使用力伺服进行控制,用于释放过度约束。 通过这种

混合控制的方式,可以降低调姿过程中因驱动轴不协调

而产生的调姿应力。
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2　 调姿系统位置控制轴优选

2. 1　 位置控制轴选择合理性分析

　 　 在空间机构分析中,螺旋理论是一种有效的数学工

具,六维螺旋量可同时表征空间直线的方向与位置。 对

机构进行空间运动分析时,可通过求解机构螺旋系的秩,
判断其所受约束数目与自由度数。 定位器的滑动轴可以

简化为一条经过球铰中心的空间直线 AB,直线 AB 的方

向用矢量 L 表示,直线在空间的位置由直线上某点的位

置矢量 r 决定。 对于直线上任意一点,满足 L0 = r × L,L0

即为直线 AB 对原点的线矩,C = (L;L0) 为直线 AB 的螺

旋表达式,如图 2 所示。

图 2　 空间直线 AB 的螺旋表示

Fig. 2　 Helical
 

representation
 

of
 

spatial
 

line
 

AB

由于定位器 Z 轴需要承受大部件重力,可以确定作

为主动的位置控制。 根据螺旋理论,3 个定位器的 Z 轴

所对应的螺旋系为:
Cz

1 = (0 0 1; yb
q,1 - xb

q,1 0)

Cz
2 = (0 0 1; yb

q,2 - xb
q,2 0)

Cz
3 = (0 0 1; yb

q,3 - xb
q,3 0)

ì

î

í

ï
ï

ïï

(6)

螺旋系 {Cz
1 C

z
2 C

z
3} 的秩为 3,说明 3 个定位器 Z轴只

能限制大部件的 3 个自由度。 因此还需要增加 3 个位置

控制轴,假设增加 3 个 X 轴作为位置控制轴,则调姿机构

位置控制轴所对应的螺旋系为:
Cz

1 = (0 0 1; yb
q,1 - xb

q,1 0)

Cz
2 = (0 0 1; yb

q,2 - xb
q,2 0)

Cz
3 = (0 0 1; yb

q,3 - xb
q,3 0)

Cx
1 = (1 0 0; 0 zbq,1 - yb

q,1)

Cx
2 = (1 0 0; 0 zbq,2 - yb

q,2)

Cx
3 = (1 0 0; 0 zbq,3 - yb

q,3)

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

(7)

该螺旋系的秩最大为 5,无法限制大部件的 6 个自由

度;同理,增加 3 个定位器的 Y 轴作为位置控制轴也无法

限制大部件的 6 个自由度。 因此需要选择两个 X 轴和

一个 Y 轴或两个 Y 轴一个 X 轴作为位置控制轴。 位置控

制轴可能组合有 C3
6 -2 = 18 种。 若选择定位器 i 和定位

器 j 的 X 轴为位置控制轴,再从 3 个 Y 轴中任选一个

Y 轴(例如定位器 k 的 Y 轴)作为位置轴。 调姿机构位置

控制轴螺旋系的行列式不等于 0,则有:
0 0 1; yb

q,1 - xb
q,1 0

0 0 1; yb
q,2 - xb

q,2 0

0 0 1; yb
q,3 - xb

q,3 0

1 0 0; 0 zbq,i - yb
q,i

1 0 0; 0 zbq,j - yb
q,j

0 1 0; - zbq,k 0 yb
q,k

≠ 0,
 

i ≠ j (8)

可以计算出 yb
q,i ≠ yb

q,j。 同理若选择两个 Y 轴一个

X 轴作为位置控制轴,则 xb
q,i ≠ xb

q,j。
2. 2　 基于测量点敏感指数的位置控制轴优选策略

　 　 通过上述分析可知,调姿机构存在多种满足六自由

度约束的位置控制轴组合。 但不同轴组合对应的机构运

动性能存在明显差异。 由于飞机大部件的定位偏差通常

由调姿测量点的误差直接表征,因此可采用测量点误差

敏感性指数对调姿机构运动性能进行分析与评价,进而

确定最优轴组合选取策略。
设飞机大部件上一点 P,该点在末端坐标系下的坐

标为 P t = [x t
p y t

p ztp]
T, 在基坐标系下的坐标为 Pb =

[xb
p y

b
p z

b
p]

T,根据坐标系转换原理,点 P 在基坐标系下的

误差可以表示为:
ΔPb = Δ(Rb

t P
t + Tb

t ) = ΔRb
t P

t + ΔTb
t (9)

式中: ΔPb = [Δxb
p Δyb

p Δzbp]
T;ΔRb

t 是大部件的姿态误差矩

阵;ΔTb
t 是大部件的位置误差向量。 设大部件的姿态角

误差为 Δω = [ΔαΔβΔγ] T,大部件实际姿态矩阵为 Rb′
t ,

大部件相对于理论姿态的姿态角偏差矩阵为 δRb
t , 则

Rb′
t = Rb

t δR
b
t 。 当 Δω 趋近于无穷小时有:

δRb
t =

1 - Δγ Δβ
Δγ 1 - Δα
- Δβ Δα 1

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

(10)

因此大部件的姿态误差矩阵可以表示为:

ΔRb
t = Rb′

t - Rb
t = Rb

t

0 - Δγ Δβ
Δγ 0 - Δα

- Δβ Δα 0

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

(11)

将式(11)代入式(9)得:
Δxb

p

Δyb
p

Δzbp

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

=

Rb
t ·P t × ex eT

x

Rb
t ·P t × ey eT

y

Rb
t ·P t × ez eT

z

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ΔS (12)

式中: ΔS = [Δα Δβ Δγ Δx Δy Δz] T 为大部件的位姿偏

差;{ex,ey,ez} 为基坐标系的单位方向矢量。 设定位器 j
的各轴的运动误差向量为[Δxb

q,j Δyb
q,j Δzbq,j]

T,则与大部件

的位姿偏差 ΔS 之间的映射关系可以表示为:
[Δxb

q,j Δyb
q,j Δzbq,j]

T = [J j,x J j,y J j,z]
TΔS (13)

其中:
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J j,x = [Rb
t ·Qt

j × ex ex
T]

J j,y = [Rb
t ·Qt

j × ey ey
T]

J j,z = [Rb
t ·Qt

j × ez ez
T]

ì

î

í

ï
ï

ïï

(14)

式中: J j,x,J j,y 和 J j,z 分别代表定位器 j的X / Y / Z轴所对应

的雅可比向量。 令 ΔD6 为调姿机构位置控制轴的运动误

差向量,J6 为调姿机构位置控制轴对应的雅可比矩阵,因
此有:

ΔD6 = J6 ΔS (15)
传统运动学理论采用机构雅可比矩阵的条件数描述

机构的运动性能,雅可比条件数越小机构末端的位姿偏

差越小。 调姿机构雅可比矩阵 J6 的条件数用 cond(J6)
表示。 然而在飞机装配过程中,大部件的定位偏差是通

过测量点的误差表征的,根据式(12),测量点的误差可

以表示为:
ΔMb

i = E(Mt
i)ΔS (16)

其中:

E(Mt
i) =

Rb
t ·Mt

i × ex eT
x

Rb
t ·Mt

i × ey eT
y

Rb
t ·Mt

i × ez eT
z

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(17)

因此有:
ΔMb = E(Mt)ΔS (18)
其中:

ΔMb = [ΔMb
1…ΔMb

n]

E(Mt) = [E(Mt
1)…E(Mt

n)] T{ (19)

联立式(15)和(18),有:
ΔD6 = HΔMb (20)

式中: H = J6(E(Mt) TE(Mt)) -1E(Mt) T。 对于线性方

程组 ΔD6 = HΔMb, 系数矩阵 H 的条件数用 cond(H)表

示,它反映解向量 ΔMb 对常数项向量 ΔD6 变化的敏感

性,条件数越大敏感越强。 对于矩阵 H,其条件数等于 H
的 2-范数与 H 的逆的 2-范数的乘积,则:

cond(H) = ‖H‖‖H -1‖ (21)
为了减小定位器的运动误差对测量点误差的影响,

应该使矩阵 H 的条件数具有较小的值。 因此 cond(H)
可以作为测量点的敏感性指数。 cond(H)与调姿机构位

置控制轴的选择以及大部件的姿态矩阵有关。 因此大部

件姿态调整时应根据测量点的误差敏感性指数及时修正

位置控制轴组合,使飞机大部件始终具有最佳的定位

精度。
2. 3　 飞机大部件定位精度分析

　 　 飞机大部件调姿过程中测量点的敏感性指数是实时

变化的,无法得到测量点的坐标解析式,因此难以通过解

析法分析测量点的误差。 蒙特卡洛仿真是一种基于随机

抽样和统计分析的数值计算方法,通过大量重复模拟实

验来估计复杂系统的概率特性,其核心原理是将解析模

型转化为概率模型,通过生成随机数模拟参数的不确定

性,最终通过大数定律收敛到参数特征的近似解。 由

式(15)可以发现,大部件姿态调整时,其定位偏差是由

位置控制轴的误差决定的。 由于在调姿前需要对定位器

的进行校准,可以认为影响位置控制轴的误差的主要因

素是定位器的重复定位精度。 重复定位精度受伺服系统

特性、进给系统的间隙与刚性以及摩擦特性等因素的影

响,一般情况下,重复定位精度是呈正态分布的偶然性误

差。 所选用的定位器的 3 个轴的重复定位不确定度为

0. 05
 

mm。 飞机大部件定位精度分析的其他仿真参数如

表 1 所示。

表 1　 飞机大部件定位精度仿真参数

Table
 

1　 Simulation
 

parameters
 

for
 

positioning
 

accuracy
 

of
  

large
 

aircraft
 

components (mm)

特征 x y z

测量点 1 -600 350 118

测量点 2 -600 -350 118

测量点 3 400 300 115

测量点 4 400 -300 115

测量点 5 1
 

200 250 110

测量点 6 1
 

200 -250 110

球铰中心 1 -350 200 -80

球铰中心 2 -350 -200 -80

球铰中心 3 450 0 -80

　 　 蒙特卡洛仿真时飞机大部件的初始姿态角和目标姿

态角在( -0. 5
 

rad,0. 5
 

rad)区间随机选取,初始位置和目

标位置在( -500
 

mm,500
 

mm)区间随机选取。 当初始姿

态角与目标姿态角的差值小于 0. 2
 

rad 或初始位置与目

标位置的偏差小于 100
 

mm 时,重新选取飞机大部件的初

始位姿和目标位姿。 飞机大部件定位精度蒙特卡洛仿真

的具体过程为:
1)随机产生飞机大部件的初始位姿 SI 和目标位姿

ST;
2)根据测量点的敏感性指数或调姿机构的雅可比矩

阵条件数计算位置控制轴的合理组合,并将调姿过程分

为 n 阶段,其中第 k 阶段飞机大部件的位姿调整量为

δSk;
3)根据定位器的运动不确定度,随机产生调姿机构

位置控制轴的运动误差 Δd̂b
p,j;

4)根据式(15)计算第 k 阶段飞机大部件的位姿偏

差 ΔSk;

5)计算飞机大部件最终的位姿 ŜT = SI + ∑ΔSk;
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6)根据式(2)计算测量点 i 的实际空间坐标 M̂b
i 。

重复步骤 1) ~ 6)共 1
 

000 次,统计测量点的位置误

差,实验结果如图 3 ~ 5 所示。

图 3　 测量点的 X 向标准差与误差均值

Fig. 3　 Standard
 

deviation
 

and
 

mean
 

error
 

in
 

the
 

X
 

direction
 

of
 

measurement
 

points

图 4　 测量点的 Y 向标准差与误差均值

Fig. 4　 Standard
 

deviation
 

and
 

mean
 

error
 

in
 

the
 

Y
 

direction
 

of
 

measurement
 

points

图 5　 测量点的 Z 向标准差与误差均值

Fig. 5　 Standard
 

deviation
 

and
 

mean
 

error
 

in
 

the
 

Z
 

direction
 

of
 

measurement
 

points

通过仿真发现:
1)无论采用何种位置控制轴的选择策略,测量点误

差的均值均远小于其标准差,说明测量点误差的主要来

源是随机因素。 当采用测量点的敏感指数进行位置控制

轴优化时测量点标准差的平均值为 0. 174
 

mm,相比根据

调姿机构的雅可比矩阵条件数进行调姿机构位置控制轴

优化降低了 10. 7% ,能使测量点定位误差控制处于更优

水平。
2)进一步分析表明,靠近末端坐标系原点的测量点

(如测量点 1 ~ 4)标准差差异较小;而测量点距离末端坐

标系原点越远,两种位置控制轴选择策略的效果差异越

显著。 主要原因在于传统雅可比矩阵条件数仅关注机构

末端运动精度,未考虑测量点的空间位置差异,导致远距

离测点误差偏大。 测量点误差敏感性指数直接反映全体

测量点的实际位置偏差,据此优化位置控制轴组合,可有

效解决远距离测点误差失控问题。

3　 调姿驱动力和轨迹协同优化

3. 1　 调姿机构驱动力优化

　 　 由于冗余驱动并联机构驱动轴的数量多于机构的自

由度,因此飞机大部件姿态调整时驱动力的分配具有不

确定性。 非均衡的驱动力分配策略易引发定位器部分轴

输出力异常,产生过大调姿内力,造成大部件变形和定位

器过载,影响大部件的调姿精度和设备的使用寿命。 为

建立驱动力与调姿轨迹的映射关系,需构建调姿机构的

动力学模型。 根据牛顿-欧拉方程,由 3 个定位器构成的

并联机构,在基坐标系下大部件的运动学方程可以表

示为:

∑
3

i = 1
Fb

i + Gm = mab
t (22)

式中: Fb
i = [Fx

i F
y
i F

z
i] 为调姿过程中定位器 i的对大部件

的驱动力;Gm = [0 0 - mg] T 为末端组件的重力矩阵;ab
t

为大部件的加速度。 根据欧拉方程,刚体坐标系下飞机

大部件的角动力学方程为:

∑
3

i = 1
Qt

i × ((Rb
t )

TFb
i ) + Qt

m × ((Rb
t )

TGm) = Iω̇ + ω ×

(Iω) (23)
式中:I 为末端组件的惯性张量矩阵; Qt

m 为末端组件的

重心位置;ω 为大部件的刚体角速度;ω̇ 为大部件的刚体

角加速度。

ω =
α̇ - γ̇sinα

β̇cosα + γ̇sinαcosβ

γ̇cosαcosβ - β̇sinα

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(24)

定位器的驱动力 Fd
i 除用于驱动大部件运动外,还用

于克服自身的摩擦力和惯性力,根据牛顿第二定律建立

定位器的动力学方程,即:
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Fd
i - Fb

i = UiF
N
i + MiA i (25)

式中: Ui、Mi、A i 分别为定位器 i 的摩擦系数矩阵、惯性

系数矩阵和加速度矩阵。
Ui = diag(ux

i ,u
y
i ,u

z
i)

Mi = diag(mx
i + my

i + mz
i,m

y
i + mz

i,m
z
i)

A i = diag(ab
i,x,a

b
i,y,a

b
i,z + g)

ì

î

í

ï
ï

ïï

(26)

式中: ux
i 、u

y
i 、u

z
i 为定位器 i 各向滑动副的摩擦系数;mx

i 、
my

i 、m
z
i 为定位器 i的 X轴平移台、Y轴平移台、Z轴升降台

的质量;ab
i,x、a

b
i,y、a

b
i,z 为定位器 i 各轴输出的加速度,其表

达式为

ab
i =

d2(Rb
tQ

t
i + Tb

t )
dt2

= [ab
i,x a

b
i,y a

b
i,z]

T (27)

式(25)中, FN
i 为定位器 i 各轴受到的负载压力,主

要来大部件对定位器的反作用力以及自各轴平移台的惯

性力,因此 FN
i 可以表示为:

FN
i =

‖[Fy
i F

z
i] + (mx

i + my
i + mz

i)[ab
i,y ab

i,z + g]‖

‖[Fx
i F

z
i] + (my

i + mz
i)[ab

i,x ab
i,z + g]‖

‖[Fx
i F

y
i ] + mz

i[a
b
i,x ab

i,y]‖

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

(28)

式中:‖·‖表示向量·的2-范数。 将式(25)代入式(22)
和(23)得到调姿机构的动力学模型为:

∑
3

i = 1
Fd

i = ∑
3

i = 1
(UiF

N
i + MiA i) + mab

t - Gm

∑
3

i = 1
Q̂t

i(R
b
t )

TFd
i = ∑

3

i = 1
Q̂t

i((Rb
t )

T(UiF
N
i +

　 MiA)) + Iω̇ + ω × (Iω) - Qt
m ×

　 ((Rb
t )

TGm)

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

(29)

式中: Q̂t
i 是 Qt

i 的反斜对称矩阵,可以表示为:

Q̂t
i =

0 - ztq,i y t
q,i

ztq,i 0 - x t
q,i

- y t
q,i x t

q,i 0

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(30)

将式(28)写出矩阵相乘得形式:
H·F = L (31)
其中:

H =
E3 ×3 E3 ×3 E3 ×3

Q̂t
1(R

b
t )

T Q̂t
2(R

b
t )

T Q̂t
3(R

b
t )

T

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

(32)

F = [Fd
1F

d
2F

d
3 ] T = [F1…F9] (33)

L =

∑
3

i = 1
(UiF

N
i + MiAi) + mab

t - Gm

∑
3

i = 1
Q̂ t

i ((Rb
t )

T(UiF
N
i + MiA)) +

　 Iω̇ + ω × (Iω) - Qt
m × ((Rb

t )
TGm)

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú

(34)

式中: E3 ×3 是三阶单位矩阵;F l 代表调姿机构第 l 个轴的

驱动力,式(31) 中包含 6 个等式和 9 个未知数(F l)。 因

此在相同的调姿轨迹下,调姿机构驱动力的分配具有不

确定性,需要根据一定的优化目标对驱动力进行优化。
设调姿机构第 l 轴的额定驱动力为 Fnom

l ,定义 ξl 为第 l 轴
的负载系数。

ξl = F l / F
nom
l (35)

定位器轴的驱动力 F l 越接近额定驱动力,负载系数

越大,调姿机构的稳定性越差,在进行装配驱动力分配

时,应尽可能的均衡各轴的负载系数。 因此,大型构件调

姿驱动力优化模型可以表示为:

min
 

Fit(F) = ∑
9

l = 1
ξ l -

1
9 ∑

9

l = 1
ξ l( )

2

s. t. 　 H·F - L = 0

ì

î

í
ïï

ïï
(36)

上述调姿驱动力优化模型为等式约束的非线性优化

问题,采用罚函数法将约束优化问题转化为无约束优化。
定义罚函数 Qk(F):

Qk(F) = Fit(F) + σ k‖H·F - L‖2 (37)
式中: σ k 为惩罚因子,采用罚函数法进行调姿驱动力优

化的算法流程为:
1)根据经验选取调姿驱动力初值 F0,初始惩罚因子

σ 0,放大系数 c(c > 1),终止准则 ε,令 k = 0;

2)计算罚函数的梯度向量 ▽Qk(Fk) = 0;
3)若 σ k‖H·Fk - L‖2 < ε,则 F̂ = Fk 即为最优驱

动力值,否则 σ k+1 = cσ k, 转至流程 2)。
罚函数法是根据某一时刻的调姿轨迹获得的该时刻

的最优驱动力。 设调姿用时为 te,调姿驱动力优化的时

间间隔为 T,则优化得到的最优驱动力序列可以表示为

F̂m = [ F̂1,m…F̂9,m] T,m = {0,1,…,n},n = floor( te / T), 其

中 floor(·)代表·的整数部分。考虑到拟合的精度和运算

的复杂程度,采用五次多项式进行驱动力的拟合,所构建

的驱动力拟合方程组为:

F̂ j,1 = a j
0 + a j

1T + a j
2T

2 + a j
3T

3 + a j
4T

4 + a j
5T

5

F̂ j,2 = a j
0 + a j

1(2T) + a j
2(2T) 2 + a j

3(2T) 3 +

　 a j
4(2T) 4 + a j

5(2T) 5

︙

F̂ j,n = a j
0 + a j

1(nT) + a j
2(nT) 2 + a j

3(nT) 3 +

　 a j
4(nT) 4 + a j

5(nT) 5

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ïï

(38)

将式(38)写成矩阵相乘的形式,即:
L j = NA j (39)
其中:
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L j = [ F̂ j,1 F̂ j,2…F̂ j,n]
T

N =

1 T … T5

1 2T … (2T) 5

︙ ︙ ⋱ ︙
1 nT … (nT) 5

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

A j = [a j
0 a

j
1…a j

5] T

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

(40)

采用最小二乘法最小化驱动力拟合残差的平方,计
算出系数 A j 的最小二乘解为:

􀭾A j = (NTN) -1NTL j = [􀭹a j
0

􀭹a j
1…􀭹a j

5] T (41)
因此,调姿驱动力的实时解为:
􀭹F j( t) = 􀭹a j

0 + 􀭹a j
1 t + 􀭹a j

2 t
2 + 􀭹a j

3 t
3 + 􀭹a j

4 t
4 + 􀭹a j

5 t
5 (42)

3. 2　 各向异性轨迹规划

　 　 由于调姿机构驱动轴的数量大于末端的自由度,
为了保证调姿过程中各驱动轴之间仍能保持约束

关系,需要采用末端笛卡尔空间轨迹规划方法。 传统

的笛卡尔空间的轨迹规划方法中,飞机大部件各维度

的轨迹采用相同的时间参数进行拟合。 由于大部件各

个维度的动力学特性以及定位器各轴机械构型的差

异,传统的均质时间轨迹规划方法可能无法充分发挥

伺服系统的性能。 因此,对大部件不同维度的轨迹采

用不同的时间参数进行规划,可以提高大部件调姿的

效率。
大部件的调姿轨迹可以分为加速段、匀速段和减速

段,其中加速段和减速段的总时长相同,如图 6 所示。 轨

迹规划的原则是速度和加速度为有限值且连续,因此采

用四次多项式 S( t) 作为大部件加速段和减速段的轨迹

曲线。

图 6　 飞机大部件的调姿轨迹

Fig. 6　 Trajectory
 

for
 

adjusting
 

the
 

posture
 

of
 

large
 

aircraft
 

components

S( t) = [α( t) β( t) γ( t) x( t) y( t) z( t)] T =
[S1( t) S2( t) S3( t) S4( t) S5( t) S6( t)] T =

p0 + p1 t + p2 t2 + p3 t
3 + p4 t

4 (43)
式中: S j( t) 代表大部件第 j 维度的加速段轨迹曲线。
设大部件的姿态调整的总时长为 te,不同方向的轨迹中

匀速段所占的比例为 η u
j ,飞机大部件的初始位姿为 S I,

目标位姿为 ST。 因此调姿轨迹的约束方程为:

S i(0) = SI,i

vi(0) = 0
a i(0) = 0

a i( t
a
i ) = 0

2S i( t
a
i ) + vi( t

a
i )·(η u

i )·te = ST,i

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

(44)

式中: taj = (1 - η u
j ) te / 2 代表飞机大部件第 j 维度加速段

结束的时间;v j( t) 和 a j( t) 分别代表大部件第 j 维度的速

度曲线和加速度曲线;SI,j 和 ST,j 分别代表大部件初始位

姿和目标位姿的第 j 个元素。 因此有:
SI,j = p0,j

p1,j = p2,j = 0

6taj p3,j + 12( taj )
2p4,j = 0

2p0,j + [2( taj )
3 + 3( taj )

2η u
j ]p3,j +

　 [2( taj )
4 + 4( taj )

3η u
j te]p4,j = ST,j

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

(45)

式中: pb,j 代表轨迹参数向量 pb 的第 j 个元素,b ∈ {1,2,
3,4}。 可以计算出[p0,j p3,j p4,j]

T = T j
-1D j, 其中:

T j =
1 0 0
0 6taj 12( taj )

2

2 2( taj )
3 + 3( taj )

2η u
j 2( taj )

4 + 4( taj )
3η u

j te

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(46)

D j = [SI,j 0 ST,j]
T (47)

因此,飞机大部件的轨迹参数 pb 是关于调姿的总时

长 te 和不同方向轨迹匀速段所占比例 η u
i 的函数。

pb,j = f b
p ( te,η

u
j ) (48)

3. 3　 调姿轨迹参数优化

　 　 为了保证伺服系统稳定,定位器 i 在 t 时刻的运动速

度 V i( t) 和驱动力 Fd
i ( t) 不能超过其额定值 Vnom 和 Fnom,

则调姿系统的约束条件为:
V i( t) < Vnom

Fd
i ( t) < Fnom

{ (49)

其中:

V i( t) =
d[Rb

tQ
t
i + Tb

t ]
dt

(50)

将式(48)代入到式(4)和(29) 中,因此定位器 t 时
刻的运动速度 V i( t) 和驱动力 Fd

i ( t) 是关于调姿的总时

长 te 和不同方向轨迹匀速段所占比例 η u
j 的函数。 V i( t)

和 Fd
i ( t) 可以写为:

V i( t) =
h3i -2( t,te,η

u
i )

h3i -1( t,te,η
u
i )

h3i( t,te,η
u
i )

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

Fd
i ( t) =

h3i +7( t,te,η
u
i )

h3i +8( t,te,η
u
i )

h3i +9( t,te,η
u
i )

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

(51)
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则调姿系统保持稳定的约束条件为:
h3i -3+m( t,te,η

u
j ) = Vm

nom - f3i -3+m( t,te,η
u
j ) > 0

h3i +6+m( t,te,η
u
j ) = Fm

nom - f3i +6+m( t,te,η
u
j ) > 0{

(52)
其中:
m ∈ {1,2,3}
Vnom = [V1

nom V2
nom V3

nom] T

Fnom = [F1
nom F2

nom F3
nom] T

ì

î

í

ïï

ïï

(53)

因此,调姿系统保持稳定的条件为:
min

 

hn( t,te,η
u
j ) = Cmin

n (η u
j ) > 0 (54)

式中: 1 ≤ n ≤ 18,Cmin
n (η u

j ) 代表调姿时长为 te、匀速段所

占比例为 η u
j 时 hn( t,te,η

u
j ) 的最小值。 当调姿时长为 te

时,若存在一组 η u
j 使得Cmin

n (η u
j ) > 0,则说明当前轨迹可

以保持系统稳定。 即,当 Cmin
n (η u

j ) 最大值大于 0 时,使得

调姿系统速度和驱动力满足约束条件的 η u
j 是存在的。

Cmin
n (η u

j ) 最大值可通过粒子群算法进行求解,Cmin
n (η u

j )
最大值优化模型为:

max
 

Cmin
n (η u

j ), 1 < j < 6

s. t. 　 0 ≤ η u
j < 1{ (55)

在保证系统稳定的条件下,调姿时间越短越好。 由

于调姿总时长 te 与定位器速度和驱动力负相关,可采用

二分法寻找这种动力学模型下的最短调姿时间。 搜索步

骤为:
1)设 te 的初区间为( t0

min,t0
max ),若 te = t0

min 时 η u
j 存在,

则 t0
min / 2⇒t0

min,t0
min⇒t0

max ; 若 te = t0
max 时 η u

j 不存在, 则

t0
max ⇒t0

min,2t0
max ⇒t0

max ;直至 te = t0
min 时 η u

j 不存在且 te = t0
max

时 η u
j 不存在,此时 k = 0;
2) tkmid = ( tkmin + tkmax ) / 2, 若 te = tkmid 时 η u

j 存在, 则

tkmid⇒tk+1
max ,tkmin⇒tk+1

min ;否则 tkmid⇒tk+1
min ,tkmax ⇒tk+1

max ;
3) k + 1⇒k,重复步骤2),直至 tkmax - tkmin < 0. 1,此时

te = tkmax 为最小调姿时长,粒子群算法优化得的 η u
j 为调姿

轨迹中匀速段所占的比例。
上述步骤中 A⇒B 代表将 A 的赋值给 B。 结合基于

测量点敏感指数的位置控制轴优选策略,飞机大部件调

姿驱动力与轨迹协同优化框图如图 7 所示。

4　 飞机大部件调姿实验

　 　 为验证本文所提调姿控制方法对飞机大部件定位精

度与调姿效率的优化效果,在实验室环境下搭建机翼部

件调姿定位实验平台,并开展机翼模拟件调姿定位试验,
如图 8 所示。

该实验系统主要由数控定位器、三维力传感器、支撑

托架、翼身模拟件及激光跟踪仪构成。 其中,数控定位器

图 7　 飞机大部件调姿驱动力与轨迹协同优化

Fig. 7　 Diagram
 

of
 

adjustment
 

driving
 

force
 

and
 

trajectory
 

cooperative
 

optimization
 

for
 

aircraft
 

large
 

components

图 8　 机翼部件调姿定位实验平台

Fig. 8　 Experimental
 

platform
 

for
 

wing
 

component
 

attitude
 

adjustment

X / Y 轴行程为 500
 

mm,Z 轴行程为 300
 

mm,重复定位精

度为 0. 05
 

mm;X / Y 方向额定驱动力为 500
 

N,Z 方向额

定驱动力为 1 000
 

N。 三维力传感器用于实时检测定位

器施加于机翼部件的作用力,其量程为 1 000
 

N,综合测

量精度为 0. 5% FS。 数控定位器各轴质量 mx
i 、m

y
i 、m

z
i、飞

机大部件惯性张量 I, 基于理论设计模型与材料密度,采
用 Siemens

 

NX 软件计算获取;飞机大部件质量 m 及重心

位置 Qt
m,由三维力传感器实测数据解算得到;各轴滑动
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副的摩擦系数 ux
i 、u

y
i 、u

z
i 与直线导轨的摩擦系数与滑块数

量相关,重预压工况下,单个滑块的摩擦系数取 0. 002 5。
机翼部件上布设有 6 个测量点,通过激光跟踪仪对机翼

测量点进行测量可以获得机翼部件的定位偏差。 伺服系

统用于控制翼身调姿装配过程,其承担的主要任务是根

据位置信息或者力信息驱动定位器运动,从而调整机翼

部件的空间位姿。
实验围绕定位精度优化、负载优化、调姿效率提升三

大核心目标,设计 3 组对比实验。 每组实验重复 8 次,采
用控制变量法验证本文方法的有效性。 机翼部件的初始

位姿覆盖调姿机构的主要工作空间,机翼部件的初始位

姿和目标位姿如表 2 所示。

表 2　 机翼部件的初始位姿与目标位姿

Table
 

2　 Initial
 

pose
 

and
 

target
 

pose
 

of
 

wing
 

components

参数
初始位姿

1 2 3 4 5 6 7 8
目标位姿

x / mm 153. 700 143. 300 172. 500 140. 900 168. 800 88. 800 108. 900 149. 100 200. 0

y / mm 83. 300 -34. 200 56. 300 141. 700 10. 300 -114. 700 32. 500 -2. 700 0

z / mm -2. 200 35. 700 71. 400 67. 100 72. 600 -106. 800 55. 200 10. 600 80. 0

α / rad 0. 262 0. 427 -0. 204 -0. 120 -0. 213 -0. 380 0. 110 0. 350 0

β / rad 0. 187 -0. 134 -0. 124 0. 271 0. 193 -0. 294 0. 154 -0. 261 0

γ / rad -0. 130 0. 203 0. 148 0. 163 -0. 178 0. 143 0. 085 0. 274 0

4. 1　 定位精度对比实验

　 　 飞机大部件调姿过程中,位置控制轴组合直接影响

调姿机构的运动性能,进而决定部件定位精度。 本节通

过对比实验,验证基于测量点误差敏感性指数的轴优选

策略对机翼部件定位精度的提升效果。 所有实验组与对

照组均统一采用本文提出的调姿驱动力与轨迹协同优化

方法完成驱动力分配与轨迹规划。 其中,对照组 1 仅在

初始位姿处依据雅可比矩阵条件数确定位置控制轴,调
姿全过程保持轴组合不变;对照组 2 在调姿过程中依据

雅可比矩阵条件数实时调整位置控制轴组合;实验组在

调姿全过程中基于测量点误差敏感性指数实时优化位置

控制轴组合。 调姿结束后使用激光跟踪仪对机翼部件上

的测量点进行测量,并与测量点的理论坐标进行对比。

测量 1 ~ 6 的偏差 Δx2 + Δy2 + Δz2 如图 9 所示。

图 9　 测量点的位置偏差

Fig. 9　 Position
 

deviation
 

of
 

measurement
 

points

可以发现,相比位置控制轴组合固定的控制模式,采
用基于调姿机构雅可比矩阵条件数的轴组合策略,机翼

测量点平均定位误差降至 0. 36
 

mm,降幅达 33. 6% ;但测

量点 5、 6 的 平 均 定 位 误 差 仍 分 别 高 达 0. 52
 

mm、
0. 49

 

mm。 当根据测量点误差的敏感性指数实时调整机

翼结构姿态调整时位置控制轴的组合,机翼测量点的平

均定位误差降低至 0. 29
 

mm,且各测量点误差无显著差

异,误差分布规律与仿真实验结果一致。 这主要是由于

较小的雅可比矩阵条件数的可以确保调姿机构末端有较

高的位姿精度,但在姿态角误差相同的情况下,测量点与

末端坐标系原点的距离越远,位置误差越大。 而测量点

误差敏感性指数能够全局表征所有测量点的综合位置偏

差,据此实时优化位置控制轴组合,可确保全体测量点均

维持在较低的位置偏差水平。
4. 2　 调姿内力对比实验

　 　 本组实验中采用 4 种驱动力控制方法,每次实验均

采用传统的传统均质时间参数方法进行轨迹规划。 对照

组 1 中定位器为全位置控制,调姿机构的 9 个轴均根据

运动学计算出的位移曲线进行运动,各轴无驱动力调节

策略。 对照组 2 ~ 4,调姿机构均为力位混合控制模式,采
用本文提出的位置控制轴优选策略选择 6 个轴作为位置

控制轴。 其中,对照组 2 中的力控制轴采用 PID 控制器,
以尽可能的降低力控制轴对机翼部件的作用力;照组 3
中采用最小二范数法进行驱动力分配;实验组采用本文

提出的负载均衡策略实现驱动力优化分配。
定义调姿过程中定位器之间的最大相互作用力为调

姿内力,调姿内力是导致定位器和托架变形的主要原因

之一,在调姿过程中调姿内力越小越好。 定位器 i 和定
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位器 j 之间的相互作用力为 F ij 可以表示为:

F ij =
[Fb

i - Fb
j ]·[Qb

i - Qb
j ]

T

2‖Qb
i - Qb

j ‖
,

 

i ≠ j (56)

实验时控制系统每隔 0. 5 s 记录 1 组定位器对机翼

部件的作用力,考虑驱动轴的全局性负载状况,定义驱动

轴 l 的累计负载系数为 Oξ l,即:

Oξ l =
1
n ∑

n

k = 1
ξ l,k (57)

式中: ξ l,k 为计算得到的驱动轴 l 的第 k 次负载系数,n 为

记录的总次数。 实验中机翼部件的调姿内力如图 10 所

示,驱动轴的平均累计系数和最大平均累计系数如图 11
所示。

图 10　 机翼部件的调姿内力

Fig. 10　 Internal
 

forces
 

for
 

posture
 

adjustment
 

of
 

wing
 

components

图 11　 驱动轴的累计负载系数

Fig. 11　 Cumulative
 

load
 

factor
 

of
 

driving
 

axis

实验结果表明:
1)全位置控制模式下,机翼部件的平均调姿内力为

100. 9 N,驱动轴的最大累计负载系数为 0. 95,平均累计

负载系数为 0. 78。 该模式下由于各驱动轴运动相互干

涉,导致定位器之间作用力过大,易引发对接部件变形或

定位器损伤;同时轴负载偏高易造成电机过载,降低系统

运动稳定性。
2)PID 控制器可有效释放冗余轴的过约束,机翼平

均调姿内力降至 31. 9
 

N,驱动轴平均累计负载系数为

0. 52,但最大累计负载系数仍高达 0. 88。 由于负载分配

不均衡,部分的驱动轴承担的负荷远超其他轴,对飞机大

部件调姿的平稳性和准确性产生不利影响。
3)采用最小二范数法进行驱动力分配可以进一步降

低调姿内力和负载系数,机翼部件的平均调姿内力降低

到 17. 8 N,驱动轴平均累计负载系数降至 0. 32。 但因未

考虑负载均衡性,最大累计负载系数仍超过 0. 76,存在

局部过载风险。
4)实验组采用负载均衡策略进行驱动力优化,机翼

部件的平均调姿内力降低至 14. 5
 

N,驱动轴的平均累计

负载系数为 0. 28,驱动轴最大累计负载系数为 0. 58,远
低于其他模式。 因此,该方法可实现驱动力均衡分配,有
效避免局部过载,大幅提升调姿过程的平稳性与运行可

靠性。
4. 3　 轨迹规划实验

　 　 设置 2 种轨迹规划方法,对比调姿时长与累计负载

系数。 所有实验均根据测量点敏感指数的进行位置控制

轴优选并采用负载均衡策略进行驱动力优化。 其中,实
验组采用本文提出的各向异性轨迹规划方法,利用粒子

群算法优化各自由度时间参数,并结合二分法求解最短

调姿时长;对照组采用传统均质化轨迹规划方法,各自由

度匀速段占比保持一致。 机翼部件调姿时长如图 12 所

示,驱动轴的累计负载系数如图 13 所示。

图 12　 机翼部件调姿时长

Fig. 12　 Posture
 

adjustment
 

time
 

of
 

wing
 

component

可以发现,传统轨迹规划采用均质化时间参数,因定

位器各轴(X / Y / Z)传动比、载荷差异导致部分维度被迫

降速;实验组通过差异化时间参数设计,为每个自由度单

独优化匀速段占比,充分发挥各轴伺服性能。 实验组平
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图 13　 不同轨迹规划策略下的累计负载系数

Fig. 13　 Cumulative
 

load
 

factor
 

of
 

different
 

trajectory
planning

 

strategies

均调姿时长为 67. 1
 

s,较对照组(87. 2
 

s)降低 23. 1% ,且
8 组实验中所有案例的实验组时长均短于对照组,证明

各向异性轨迹规划有效突破了传统方法的速度瓶颈,实
现了高效调姿。

由图 13 可以看出,负载均衡策略提供了基础的负载

均衡能力,两种轨迹规划模式下,驱动轴的平均累计负载

系数没有显著差异,而实验组的各向异性轨迹规划通过

差异化的轨迹参数设计,进一步减少了负载突变,使最大

累计负载系数额外降低了 14. 8% ,进一步避免了定位器

局部过载,延长了设备使用寿命。

5　 结　 　 论

　 　 本文针对飞机大部件数字化对接系统中冗余驱动并

联机构存在的定位精度不足、局部负载过大、调姿效率偏

低等问题,开展了调姿驱动力与轨迹协同优化方法研究,
通过理论推导、仿真分析与实验验证,取得的主要研究成

果为:
1)提出基于螺旋理论与测量点误差敏感性指数的位

置控制轴优选方法。 首先基于螺旋理论推导满足六自由

度约束的位置控制轴可行组合,再以测量点误差敏感性

指数为优化指标实时调整轴组合,有效解决了传统雅可

比条件数法因忽略测点空间位置差异而引发的远距离测

点误差失控问题。 实验结果表明,该方法将测量点平均

定位误差降至 0. 27
 

mm,各测点定位误差均匀性显著提

升且无明显偏大测点,为飞机大部件高精度定位提供了

可靠支撑。
2)构建负载均衡的驱动力优化模型。 基于牛顿-欧

拉方程构建调姿机构多体动力学模型,以驱动轴负载系

数均衡为目标,采用罚函数法将约束优化转化为无约束

优化问题,实现调姿驱动力的动态均衡分配,避免定位器

局部过载。 实验验证表明,该方法使飞机大部件平均调

姿内力降至 14. 5
 

N,驱动轴最大累计负载系数降至

0. 58,显著提升了设备运行的平稳性。
3)提出考虑运动各向异性的轨迹规划方法。 采用四

次多项式构建加减速轨迹,针对飞机大部件各维度运动

特性差异,利用粒子群算法优化各维度匀速段比例,并结

合二分法确定最短调姿时间。 实验结果表明,该方法可

使调姿时长平均缩短 23. 1% ,同时降低最大累计负载系

数,实现高效调姿与平稳运行的协同优化。
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