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基于时间动态规划的机身冗余控制对接算法
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摘要  为了提高中机身的对接精度，保证对接效率，减小支撑底板受力变形，提出了一种基于调姿时间动态规划的

机身冗余控制对接算法。根据机身初始位姿以及机身对接精度要求计算机身目标位姿，以姿态调整量和调姿速度

为约束条件计算调姿时间，规划调姿轨迹。通过调姿轨迹计算定位器各轴驱动量，控制电机联动实现中机身调姿对

接。仿真实验结果表明，经过基于调姿时间动态规划的冗余控制对接，飞机机身调姿定位过程中支撑底板无受力变

形，减小调姿时间的同时对接精度相对较高，满足机身对接同轴度要求。
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引  言

飞机各部件装配是飞机制造环节中的重要组成

部分，传统的飞机对接装配主要依靠人工进行。飞

机的中部段尺寸和质量较大，易在重力作用下产生

变形，使用传统方式实现飞机大部件对接，装配效率

和装配精度都比较低。为了使机身对接装配速度更

快、精度更高、满足飞机长寿命和可靠性需求，引入

计算机技术，使用数字化手段和高精度测量设备。

在此基础上，构建智能控制系统，实现中机身轨迹的

智能规划，控制中机身实现对接［1］。

为了提高飞机对接的精度和效率，学者们在飞

机装配技术上进行了大量研究。Wang 等［2］提出一

种基于对称并联机构的圆柱产品姿态调整方法，在

动态约束的前提下，采用多项式方法规划座舱姿态

对准的轨迹。Zha 等［3］提出一种基于激光跟踪器与

工业相机异构设备数据融合的视觉自动机翼⁃机身

对接方法，以监控翼身对接状态。Qi 等［4］提出一种

新的平均迭代标定方法优化机身几何参数，提高了

机身对接系统的精度。Zhu 等［5］提出一种六自由度

飞机机翼位姿自动调整方法，提高机翼调整的效率

和精度。李树军等［6］提出一种建立飞机坐标系和薄

壁大部件的调姿方法，解决了大部件在调姿过程中

因为重力产生的变形问题。这 2 种调姿机构不具备

冗余驱动，刚度较差。朱永国等［7］提出基于理想驱

动力的轨迹规划方法，冗余驱动在一定程度上提高

了飞机对接的精度，但没有实现全主动冗余驱动，调

姿精度不足。王思知等［8］提出一种自动对接算法，

实现定位器逆解，以此控制定位器实现机身自动对

接，该算法的适用性极强，但存在调姿时间过长的缺

点。李世其等［9］研究了并联机构下机身对接存在的

问题，提出调姿机构的轨迹规划方法，采用免疫克隆

选择算法优化调姿轨迹，提高了机身对接精度。朱

永国等［10］提出一种基于激光跟踪仪和机器视觉的翼

身对接装配偏差修正方法，实现飞机对接偏差的动

态修正，但在提升精度的同时降低了装配效率。

为了提高中机身的对接精度并保证一定的装配

效率，在自动化和数字化装配技术的基础上，笔者提

出一种基于调姿时间动态规划的中机身冗余控制对

接方法。以中机身筒段调姿对接为研究对象，利用

激光跟踪仪组建调姿对接部件位姿测量网，与对接

控制软件系统相结合，控制定位器协同运动，实现中

机身对接的同时避免支撑底板受力变形。

1 冗余控制对接系统集成方案

冗余控制对接系统采用模块化思想，整个系统

的集成是不同模块的连接以及相应的控制软件代

码。笔者采用 Visual Studio 开发调姿控制应用软件

和莱卡激光跟踪仪 50178 专用空间测量分析软件，

运动控制部分采用众为兴 AMC1600 运动控制器和

YKD2405PE EtherCAT 总线型步进驱动器完成驱
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动轴的控制。冗余控制对接系统集成方案如图 1
所示。

飞机机身间的对接精度主要通过两机身轴线同

轴度及对接接触面上多个螺栓孔的精确对准来保

证。为了实现机身间的高精度快速对接，对于影响

对接精度的误差源，尽可能在控制算法上实现机身

的高精度对接。因此，提出一种基于激光跟踪仪的

机身对接方案，基于激光跟踪仪测得靶球的空间坐

标，进行机身六自由度对接位姿相对偏差的拟合计

算，并基于偏差量反馈自动控制定位器协同运动完

成机身姿态位置调整。

图 2 为调姿控制系统工作流程。激光跟踪仪测

量初始靶球坐标，在空间测量分析软件中对空间坐

标数据进行轴线拟合，得到两机身的轴线位姿偏差

和局部坐标系的原点坐标。将拟合数据传入冗余控

制对接系统进行调姿运算，计算各定位器驱动轴的

驱动量，并将驱动量通过总线控制的运动控制器传

入驱动器控制定位器协同运动，将机身位姿调整到

理论位置。使用激光跟踪仪再次对靶球进行测量，

拟合轴线位姿偏差，验证是否达到精度要求，位姿

偏差是否在精度允许范围内，达不到精度要求时再

次循环进行调整，直至完成机身位姿调整。

2 多站位高精度测量网构建

针对机身大部件对接装配的特点和测量精度需

求，构建多站位激光跟踪仪高精度测量网络，为冗余

控制对接系统提供统一坐标系的低误差测量数据。

图 3 为测量网络布局和坐标系示意图。以其中一台

激光跟踪仪测量坐标系作为全局坐标系 G，在此基

准坐标系下完成激光跟踪仪和局部坐标系的转化，

移动部件的位姿由机身移动部件局部坐标系 D表

示，固定部件的位姿由机身固定部件坐标系 F表示。

由于激光跟踪仪的主要测量误差来自角度测量

误差，所以通过多站位激光跟踪仪测量网络为每个

测量元素分配不同的权重，降低角度误差，提升激光

跟踪仪的标定精度。激光跟踪仪在不同站位情况下

对多个机身靶标点进行测量，建立各个站位下的误

差方程，根据加权线性最小方差准则，计算各个测量

元素的权重，完成测量网络的标定。

3 基于调姿时间动态规划的冗余控制

对接算法

机身完全主动式调姿必须有高精度的算法才能

保证 4 个定位器之间协同运动，从而避免整个调姿

系统的破坏和支撑底板变形。笔者设计了一种适用

于机身完全主动的冗余控制调姿算法，结合快速调

姿和高精度对接，主要包括基于调姿时间的轨迹规

图 1　冗余控制对接系统集成方案

Fig.1　 Integration scheme of redundant control docking system

图 3　测量网络布局和坐标系示意图

Fig.3　Survey network layout and coordinate system diagram

图 2　调姿控制系统工作流程

Fig.2　Work flow of attitude control system

31



振  动、 测 试 与 诊 断 第  44 卷  

划算法和数控定位器冗余控制调姿算法。

3.1　基于调姿时间的轨迹规划算法　

机身对接需要在特定的工作空间内完成，机身

在工作空间内的姿态和位置调整通过冗余控制对接

系统控制步进电机驱动定位器上的调姿工装移动完

成。为了减小调姿过程中定位器对支撑底板的冲

击，使调姿过程更加平稳，提前规划调姿时间进行轨

迹规划。基于调姿时间的调姿过程分为 2 步：①机

身位置调整；②机身姿态角调整。

机身的目标位姿通过激光跟踪仪测量得到的实

际位姿和装配要求计算得到。假设机身目标位姿为

F ( x，y，z，α，β，γ )，机 身 初 始 位 姿 为 D ( x，y，z， 
α，β，γ )，为了使调姿过程更加平滑，笔者采用五次多

项式对初始调姿轨迹进行规划。五次多项式方程为

L ( t )= l5 t 5 + l4 t 4 + l3 t 3 + l2 t 2 + l1 t+ l0

L ' ( t )= 5l5 t 4 + 4l4 t 3 + 3l3 t 2 + 2l2 t+ l1

L'' ( t )= 20l5 t 3 + 12l4 t 2 + 6l3 t+ 2l2

边界条件为
ì
í
î

L ( 0 )= l0

L (T )= l1
，
ì
í
î

L' ( 0 )=0
L' (T )=0

，
ì
í
î

L'' ( 0 )=0
L'' (T )=0

，

求解得到五次多项式为

L ( t )= 6( lT - l0 )
T 5 t 5 + -15( lT - l0 )

T 4 t 4 +

10( lT - l0 )
T 3 t 3 + l0

其中：T为调姿时间；l0 为初始实际位姿；lT为计算目

标位姿。

将需要调整的参数作为 l0 和 lT代入五次多项式

中，即可得到初始调姿轨迹。

机身调姿时间取决于调姿过程中的始末加速度

和平均速度。由于调姿时间越长，装配效率越低，所

以调姿时间规划是调姿算法研究的重点。为了提高

中机身对接装配效率，笔者没有采用一般算法使用

的二分法寻找最优调姿时间，而是根据位姿调整量

动态规划调姿时间。

基于调姿时间的规划算法具体过程如下：

1） 计算得到机身实际姿态 D ( x，y，z，α，β，γ )，
结合目标姿态 F ( x，y，z，α，β，γ )计算出各个角度的

调整量 ( Δα，Δβ，Δγ )= F ( α，β，γ )- D ( α，β，γ )；
2） 一般调姿过程中要求调整速度小于 0.5 °/s，

记为Vmax，根据多项式特点，对多项式求导后可知最

大速度出现在 t = T/ 2 时，根据最大速度和角度偏

差量，对每一个调整量计算调姿时间

(Tα，Tβ，Tγ )= ( 15Δα
8Vmax

，
15Δβ
8Vmax

，
15Δγ
8Vmax

)

3） 根据调姿时间和多项式得到调姿轨迹。

3.2　数控定位器冗余控制调姿算法　

机身的调姿对接需要定位器协同运动实现，在

工作空间内对机身的轨迹完成规划后，需要将轨迹

转化为定位器的驱动量。本研究中定位器为全驱动

方式，存在冗余驱动，拥有更高的调姿精度。图 4 为

定位器运动示意图。整个调姿过程共有 4 个定位器

的 12 个轴需要控制：航向方向由 4 个定位器的 x轴

提供动力；展向方向由 4 个定位器的 y轴提供动力；

垂直方向由 4 个定位器的 z轴提供动力；横滚、俯仰

及偏摆方向由 x1，x2，x3，x4，y1，y2，y3，y4，z1，z2，z3，z4相

互配合提供动力。

飞机筒段的对接最终通过控制系统控制 4 个定

位器联动实现调姿，定位器和调姿工装通过万向角

件连接在一起，而机身的位姿即为调姿工装的位姿，

因此只要计算出机身调姿过程中的位姿偏差 Δ=
(α，β，γ，l，m，n)，便可计算出各个定位器的驱动量。

冗余控制对接系统的输入为激光跟踪仪靶球点实

测拟合数据，输出为对机身位姿进行调整的定位器

球头 x，y，z方向的驱动量。在激光跟踪仪坐标系

下 ，根 据 调 姿 轨 迹 过 程 中 的 位 姿 变 换 参 数 Δ=
(α，β，γ，l，m，n) 和 定 位 器 球 头 i 点 实 际 坐 标

Pi ' ( xi '，yi '，zi ' )，得到理论坐标 Pi ( xi，yi，zi )，通过驱

动定位器使机身筒段经过平移变换以及绕各轴的旋

转变换回到理论位置［15］。

3.2.1　位置调整　

机身通过位置调整变换后，实测中心点和理论

中心点重合。假设机身对接面理论中心点坐标为

图 4　定位器运动示意图

Fig.4　Positioner motion diagram
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PO ( xO，yO，zO )，实测中心点坐标为PO '( x 'O，y 'O，z 'O )，
完成位置调整后定位器 i点坐标为Pi

M ( xi M，yi M，zi M )。
根据机身位姿偏差计算平移矩阵 T M 为

T M =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú1 0 0 0
0 1 0 0
0 0 1 0
l m n 1

故 [ xi M，yi M，zi M，1]= [ xi '，yi '，zi '，1]T M。

平移变换中 4 个定位器驱动量相同，匀速运动

时不存在支撑底板受力变形情况。因此，4 个定位

器在调姿过程中匀速运动，令 i= C 1，C 2，C 3，C 4，即

可得到 4 个定位器的各轴驱动量。

定位器运动向量矩阵 PC
M 为

PC
M =

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

úxC 1

M - xC 1 '，  yC 1

M - yC 1 '，  zC 1

M - zC 1 '
xC2

M - xC2 '，  yC2

M - yC2 '，  zC2

M - zC2 '
xC 3

M - xC 3 '，  yC 3

M - yC 3 '，  zC 3

M - zC 3 '
xC 4

M - xC 4 '，  yC 4

M - yC 4 '，  zC 4

M - zC 4 '
根据运动向量矩阵得到定位器各轴驱动量分别为

x1
M = x2

M = x3
M = x4

M = xC 1

M - xC 1 '
y1

M = y2
M = y3

M = y4
M = yC 1

M - yC 1 '
z1

M = z2
M = z3

M = z4
M = zC 1

M - zC 1 '
3.2.2　横滚角 α姿态调整

机身完成位置调整后继续绕通过 PC 与 x轴平

行的直线旋转 α，完成绕 x轴的姿态调整，使得两中

机身对接面上的螺栓孔对准。完成横滚角调整后 i

点坐标为 Pi
x ( xi x，yi x，zi x)，旋转矩阵 T x为

T x =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú1 0 0 0
0     cos α sin α 0
0 -sin α cos α 0
0 0 0 1

故 [ xi x，yi x，zi x，1]= [ xi M，yi M，zi M，1]T x。

姿态变换中 4 个定位器各轴驱动量不同，匀速

运动时存在支撑底板受力变形情况。因此，4 个定

位器在调姿过程根据驱动量规划驱动速度，即驱动

量大的速度大，令 i= C 1，C 2，C 3，C 4，得到 4 个定位

器的各轴驱动量。

变化后的定位器运动向量矩阵 P 'C M 为

P 'C M =

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

úxC 1

x - xC 1

M，  yC 1

x - yC 1

M，  zC 1

x - zC 1

M

xC2

x - xC2

M，  yC2

x - yC2

M，  zC2

x - zC2

M

xC 3

x - xC 3

M，  yC 3

x - yC 3

M，  zC 3

x - zC 3

M

xC 4

x - xC 4

M，  yC 4

x - yC 4

M，  zC 4

x - zC 4

M

根据运动向量矩阵得到定位器各轴驱动量分

别为

x1
x = xC 1

x - xC 1

M，  x2
x = xC2

x - xC2

M

x3
x = xC 3

x - xC 3

M，  x4
x = xC 4

x - xC 4

M

y1
x = yC 1

x - yC 1

M，  y2
x = yC2

x - yC2

M

y3
x = yC 3

x - yC 3

M，  y4
x = yC 4

x - yC 4

M

z1
x = zC 1

x - zC 1

M，  z2
x = zC2

x - zC2

M

z3
x = zC 3

x - zC 3

M，  z4
x = zC 4

x - zC 4

M

3.2.3　俯仰角 β姿态调整　

机身筒段完成绕 x轴的横滚角度姿态调整后，

接下来完成机身绕 y轴俯仰角姿态调整。绕 y轴

旋 转 运 动 后 i 点 坐 标 为 Pi
y( xi y，yi y，zi y)，旋 转 矩

阵 T y为

T y =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú
ú

ú

ú

úcos β 0 -sin β 0
0 1 0 0

sin β 0 -cos β 0
0 0 0 1

故 [ xi y，yi y，zi y，1]= [ xi x，yi x，zi x，1]T y。

4 个定位器在调姿过程根据驱动量规划驱动速

度，令 i= C 1，C 2，C 3，C 4，得到 4 个定位器的各轴驱

动量分别为

x1
y = xC 1

y - xC 1

x，  x2
y = xC2

y - xC2

x

x3
y = xC 3

y - xC 3

x，  x4
y = xC 4

y - xC 4

x

y1
y = yC 1

y - yC 1

x，  y2
y = yC2

y - yC2

x

y3
y = yC 3

y - yC 3

x，  y4
y = yC 4

y - yC 4

x

z1
y = zC 1

y - zC 1

x，  z2
y = zC2

y - zC2

x

z3
y = zC 3

y - zC 3

x，  z4
y = zC 4

y - zC 4

x

3.2.4　偏航角 γ姿态调整

机身筒段完成绕 y轴俯仰角姿态调整后，还需

完成机身绕 z轴的偏航角姿态调整，完成绕 z轴旋转

运动后 i点坐标为 Pi
z( xi z，yi z，zi z)，旋转矩阵 T z为

T z =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú
ú

ú

ú

ú    cos γ sin γ 0 0
-sin γ cos γ 0 0

0 0 1 0
0 0 0 1

故 [ xi z，yi z，zi z，1]= [ xi y，yi y，zi y，1]T z。

4 个定位器在调姿过程根据驱动量规划驱动速

度，令 i= C 1，C 2，C 3，C 4，得到 4 个定位器的各轴驱

动量分别为

x1
z = xC 1

z - xC 1

y，  x2
z = xC2

z - xC2

y

x3
z = xC 3

z - xC 3

y，  x4
z = xC 4

z - xC 4

y

y1
z = yC 1

z - yC 1

y，  y2
z = yC2

z - yC2

y

y3
z = yC 3

z - yC 3

y，  y4
z = yC 4

z - yC 4

y

z1
z = zC 1

z - zC 1

y，  z2
z = zC2

z - zC2

y

z3
z = zC 3

z - zC 3

y，  z4
z = zC 4

z - zC 4

y
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4 中机身自动调姿仿真实验

4.1　实验台搭建和靶球标定　

为了对冗余控制调姿算法进行验证，以中国西

飞集团某型号客机为原型，制造 1∶4 缩比模型，使用

飞机机身筒段缩比模型进行机身对接实验。模型包

括机身筒段主体、调姿控制工装和三坐标定位器。

图 5 为某型客机机身筒段缩比模型。其中，三坐标

定位器编号已在图中标出。调姿对接过程采用软件

Visual Studio 2019 代码进行控制，基于  Windows10 
操作系统， E⁃2286M 处理器，内存为 12G，Tesla T4
显卡（12G 显存）。

机身筒段按照真实机身比例制造，由桁架和蒙

皮组成，蒙皮厚度为 0.5 mm。由于蒙皮和圆桁在重

力影响下会发生一定的形变，导致机身筒段在装配

前可能出现不规则的变形，因此需要控形工装保持筒

段形状，这里不做深入研究。当机身筒段放置在调姿

工装上时，由于安装制造误差和放置误差，故机身筒

段和固定筒段轴线存在一定的位姿偏差。为了使两

筒段轴线误差保持在 1 mm内，用 4个定位器协同控制

调姿工装支撑机身筒段完成对接，具体步骤如下：

1） 完成实验台的搭建，在机身筒段和定位器球

头安装靶球座，图 6 为靶球座布置方式示意图；

2） 利用莱卡激光跟踪仪测量靶球点空间坐标，

通过 3 个不共线的测量点实现激光跟踪仪转站，将

单点测量得到的坐标统一到同一激光跟踪仪坐标系

下，为后续计算机身筒段和定位器位姿做准备；

3） 在空间测量分析软件中完成数据处理，将激

光跟踪仪测量得到的空间坐标进行拟合，得到两筒

段的轴线，并将轴线偏差和对接面圆心点坐标输入

到冗余控制对接系统；

4） 通过 C#编程语言完成冗余控制对接系统的

搭建，将基于调姿时间动态规划的冗余控制调姿算

法写入系统，完成调姿轨迹规划和定位器逆解，控制

4 个定位器协同运动，完成机身筒段和固定筒段的

调姿对接；

5） 使用激光跟踪仪再次测量靶球点空间坐标，

完成坐标系的统一，进行数据处理，对测量数据进行

拟合，验证同轴度是否达到精度要求。

4.2　自动调姿仿真验证

对冗余控制调姿系统进行仿真验证，通过控制

4 个定位器将机身筒段运动调整到理想位置后的工

作情况，在将机身筒段放置在调姿工装上时，使用激

光跟踪仪 50178 对靶球进行测量，并使用空间测量

分析软件将坐标统一到激光跟踪仪坐标系下。固定

筒段标定点坐标和初始位置机身筒段标定点坐标如

表 1，2 所示。

使用空间测量分析软件对机身筒段进行拟

合 ，结 果 如 图 7 所 示 。 由 此 得 到 对 接 目 标 位 姿

（-142.734，669.059，-281.960，-2.449°，90.471°，
10.884°）和 机 身 实 际 位 姿（-262.936，644.790，
-303.824，-1.977°，90.362°，10.381°），可计算得到

位姿偏差。

图 6　靶球座布置方式示意图

Fig.6　Schematic diagram of target socket layout

图 5　某型客机机身筒段缩比模型

Fig.5　Reduced scale model of fuselage barrel of a passenger 
aircraft

表 1　固定筒段标定点坐标

Tab.1　Coordinate of fixed cylinder calibration point mm

方向

x

y

z

靶球 1
372.325
215.884

-281.659

靶球 2
321.962
491.831
184.057

靶球 3
221.919

1 029.584
176.524

靶球 4
168.244

1 278.110
-299.203

靶球 5
-40.702

138.414
-281.769

靶球 6
-86.239

405.365
183.786

靶球 7
-189.190

938.857
186.041

靶球 8
-243.426
1 197.854

-273.795
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在初始位姿时，定位器球头测量值如表 3 所示。

根据初始位置时的位姿偏差和定位器球头位姿计算

得到定位器目标位姿，通过冗余控制调姿系统协同

控制定位器将机身筒段送到目标位姿后，通过激光

跟踪仪再次测得采用冗余控制算法调姿后机身筒

段标定点坐标如表 4 所示。

使用空间测量分析软件对完成调姿对接的机身

筒段再次进行拟合，图 8 为自动调姿后机身筒段拟

合结果。得到机身实际位姿（-77.775，-721.720，
-297.630，0.583°，-89.743°，145.794°），此时由于

激 光 跟 踪 仪 位 置 变 动 ，理 想 位 姿 为（-126.395，
-689.296，-297.295，-2.449°，90.471°，10.884°）。

相较于传统的五项式轨迹规划算法，本研究基

于时间的对接算法可以在不超出步进电机参数的情

况下达到最快时间，将对接时间提高了 16%。不采

用冗余控制算法调姿后机身筒段标定点坐标如表 5
所示，实际位姿为（-85.317，-716.704，-303.207，
0.563°，-89.514°，145.253°），在存在步进电机驱动

误差的情况下超出精度要求，故冗余驱动算法提高

了对接精度。

根据仿真结果可以看出，笔者提出的基于调姿

表 2　初始位置机身筒段标定点坐标

Tab.2　Initial coordinates of fuselage barrel calibration point mm

方向

x

y

z

靶球 1
-166.238

113.604
-295.881

靶球 2
-187.260

244.018
53.625

靶球 3
-310.970

905.683
171.055

靶球 4
-369.929
1 140.429

-120.103

靶球 5
-1 269.225

-90.832
-286.768

靶球 6
-1 317.172

175.919
178.403

靶球 7
-1 414.636

712.405
165.678

靶球 8
-1 465.708

980.776
-292.235

表 3　定位器球头测量值

Tab.3　Positioner ball joint measurement mm

方向

x

y

z

定位器 1
-194.481
-103.365
-616.986

定位器 2
-1 161.569

-277.756
-616.372

定位器 3
-1 427.300

1 186.086
-603.987

定位器 4
-459.249
1 364.500

-608.900

图 7　机身筒段拟合

Fig.7　Fuselage barrel fitting

表 4　冗余控制算法调姿后机身筒段标定点坐标

Tab.4　Obtain the coordinates of fuselage barrel calibration point using redundant control docking algorithm  mm

方向

x

y

z

靶球 1

-81.377

-721.720

-820.618

靶球 2

212.392

-286.602

-299.628

靶球 3

-102.589

-764.310

223.672

靶球 4

-365.606

-1 153.335

-295.648

靶球 5

1 029.685

-1 084.485

-713.148

靶球 6

1 065.189

-1 039.291

65.600

靶球 7

621.822

-1 703.385

-4.283

靶球 8

662.690

-1 634.986

-693.625

图 8　自动调姿后机身筒段拟合

Fig.8　Auto attitude adjustment rear fuselage barrel fitting

表 5　不采用冗余控制算法调姿后机身筒段标定点坐标

Tab.5　Obtain the coordinates of fuselage barrel calibration point without using redundant control docking algorithm
mm

方向

x

y

z

靶球 1
87.646

-461.716
119.396

靶球 2
-180.301
-864.279

195.417

靶球 3
-187.165
-864.279
-801.301

靶球 4
120.243

-404.778
-661.023

靶球 5
1 042.360

-1 057.463
85.870

靶球 6
729.194

-1 527.849
163.452

靶球 7
722.689

-1 527.849
-781.041

靶球 8
1 059.681

-1 023.696
-669.119
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时间动态规划的冗余控制调姿算法不仅可以保证机

身筒段的对接精度，且调姿过程平缓，节约调姿

时间。

5 结束语

针对飞机大部件对调姿的对接精度要求，以飞

机筒段和定位器为对象，提出基于调姿时间的冗余

控制算法。该算法结合了激光跟踪仪测量系统，实

时测量机身位姿偏差，采用全驱动冗余控制算法控

制定位器运动，实现中机身对接，保证了同轴度要

求。仿真实验结果表明，该调姿算法在保证精度的

前提下提高了对接效率。
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