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[ 摘要 ]   太阳翼是提供航天器空间电源的主要形

式，太阳翼可靠的对接展开锁定是保证其正常在轨工作

与准确对日定向的关键。太阳翼对接是航天器总装实

施的重要环节。首先简要分析传统太阳翼对接技术；其

次，对并联机器人的技术指标、工作模式、适用工况进行

分析，指出并联机器人可以满足太阳翼对接精度和工况

要求；最后，提出了基于激光跟踪仪的并联机器人太阳

翼对接方法。

关键词： 航天器总装 太阳翼数字化对接 并联

机构 激光跟踪测量

[ABSTRACT]   The solar array to provide the main 
form of space power, solar array reliable docking expan-
sion is crucial to ensure its normal work in orbit to date 
and accurate orientation. solar array is an important part 
of the spacecraft assembly. Firstly, a brief analysis of tra-
ditional solar array docking technology. Secondly, parallel 
mechanism and laser tracker technical indicators operating 
mode analysis, states that this system can meet the solar 
array docking accuracy requirements. Finally, put forward 
the digital docking technology of the solar array based on 
the Parallel mechanism and laser tracker.
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太阳翼是由多个太阳电池板组成的阵列，在空间轨

道上将太阳能转换为电能供航天器使用。目前，使用最

广泛的太阳翼形式是刚性基板的折叠式太阳翼，主要包

括根部铰链、连接架、太阳翼基板等。在航天器发射前，

先把各块基板以折叠方式收拢在一起，从航天器发射到

入轨，太阳电池阵依次经历折叠状态、解锁、展开、锁定

等阶段 [1]。由于担负着为航天器提供能源的重要任务，

太阳翼在发射后是否能顺利展开及正常工作直接影响

航天器发射的成败，太阳翼的对接质量直接关系到发射

后能否顺利展开。

数字化柔性总装是航天器总装集成未来的重要发

展方向，随着并联调姿技术和姿态测量技术的发展，数

字化自动对接成为航天、航空行业解决大型结构高精度

对接、安装的重要手段 [2]。并联机构在航空界已有应用

先例，激光跟踪仪在各个领域都有广泛的应用，但是基

于激光跟踪仪和并联机器人在太阳翼对接过程中的工

程应用国内外鲜有报道 [3-6]。

本文设计了一种基于六自由度并联机器人、激光跟

踪仪的太阳翼数字化对接方法，根据激光跟踪仪精度测

量数据自动驱动并联机器人调姿，实现星体俯仰、偏航、

滚动 3 个指标的单独精确调整，完成太阳翼的高精度、

数字化、高效率对接。

1  传统航天器太阳翼对接方法

航天器与太阳翼对接前，太阳翼需要单体展开悬挂

在展开架上，展开架主要作用为卸载太阳翼的重力，展

开架系统通过机构与太阳翼基板相连，实现太阳翼在展

开架上零重力展开和收拢，太阳翼对接分为太阳翼的安

装和拆卸两个过程。航天器根据太阳翼对接的姿态精

度要求进行姿态调整，为确保太阳翼零重力的展开环

境，以及多次对接与分离的重复性与安全性，展开装置

系统对星体和太阳翼的对接精度有明确要求，即星体位

置和姿态必须满足太阳翼装星条件，如表 1 所示。

传统卫星太阳翼安装过程中，其安装流程如图 1 所
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表1   星体位置和精度要求

序号 项目 要求

1 俯仰 ±0.2mm/m

2 偏航 ±0.2mm/m

3 滚动 ±0.2mm/m

4 SADA 中心高度与理论值偏差 ±5mm

5 星体与模拟墙压紧座高度差 ±1mm

6 星体与模拟墙压紧座水平位置差 ±2mm
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链采用电动缸或者液压缸形式，为并联机器人提供动

力。动平台下方提供 SPS 支链另一端的连接接口，即球

铰座；其上方提供工装适配器的接口；动平台上安装倾

角传感器，可以实现并联机器人的初始化调平工作，倾

角传感器的精度可达 0.01°，换算成俯仰和滚动偏差为

0.17mm/m，满足太阳翼的装星要求。工装适配器是并联

机器人与卫星之间的转换接口，太阳翼对接工况中，不

同型号对 SADA 中心距离地面的高度要求不同，工装适

配器可实现星体高度的粗略调整。

2.1.2  并联机器人技术指标

并联机器人可实现空间 6 自由度的姿态调整，在

并联机器人整体尺寸小于 1.7m×7.5m×1m，且静平台

底盘高度为 300mm 的情况下，可实现 X、Y、Z 3 个方向

±50mm 的平动调整和绕 X 轴、Y 轴、Z 轴 3 个旋转轴

±5°的转动调整。并联机器人可实现多自由度的同时

调姿，也可以实现不影响其他自由度变化的前提下的单

自由度的调姿。结合太阳翼对接过程中卫星姿态的调整

幅度，并联机器人的调姿空间可满足太阳翼对接要求。

通过合理的运动控制算法、对运动速度分析（支链

输入速度和动平台输出速度的关系）、对装配精度和承

载变形的补偿分析、装配完成后的标定等方式，可确保

并联机器人的姿态调整精度优于 ±0.1mm。运动精度

满足太阳翼对接中星体位置和姿态精度的调整要求。

2.1.3  并联机器人调姿工作模式

并联机器人在调姿工作过程中，主要工作模式有以

下几种：

（1）动坐标系相对静坐标系进行姿态调整；

（2）动坐标系相对于动坐标系（初始调平时的动坐

标系）进行调姿；

（3）动坐标系相对于水平坐标系进行调姿（提前建

立水平坐标系）；

（4）以水平坐标系或者静坐标系为基准，指定星体

上某两点，以两点确定的轴为旋转轴进行转动姿态调

整。

2.1.4  并联机器人的优势

并联机构相比与串联机构具有以下优点：

（1）采用并联、闭链杆系结构，在准静态情况下传

示，卫星处于两轴转台或架车上，依据模拟墙的俯仰、偏

航、滚动及压紧座距地面的实测高度，通过经纬仪完成

对星体姿态的测量，按照星体与模拟墙的偏差要求微调

星体，调整流程如下：一次测量完毕后，根据俯仰、偏航

及滚动数据判断调整顺序，原则上先调整偏差最大的指

标，每次调整量为读数值的一半，采取逐次逼近的方法

调整到位，卸装过程（图 2）是安装过程的逆过程，精测

和星体姿态调整过程一致。调整过程中，俯仰、偏航、滚

动 3 个指标互相耦合，每调整完一个指标后，均需对其

他两项指标进行复测，根据结果进行进一步调整。根据

结果进行进一步调整。虽然调整量只有俯仰、偏航和滚

动 3 个变量，但是姿态的调整每一个变量的调整过程繁

杂，对操作者操作技能要求高，耗费时间较长 [7-8]。

2  太阳翼数字化对接系统简介

对接系统为激光跟踪仪和并联机器人集成系统，

主要包括激光跟踪仪（API）、靶球、测量辅具、并联机器

人。各部分主要功能为：（1）激光跟踪仪：建立测量场，

通过测量点的坐标来标定动平台与压紧点组成的坐标

系之间的关系，得到动平台的初始位姿和目标位姿；（2）

靶球：放在靶标点的测量辅具上，用于接受激光跟踪仪

发出的红外激光并发射；（3）测量辅具：放于指定靶标

点上，用于放置靶球；（4）并联机器人：固连星体，根据

轨迹规划调节星体位姿。

2.1  并联机器人

2.1.1  并联机器人结构组成

并联机器人采用 6-SPS 并联结构作为执行机构，主

要包含静平台、SPS 支链、动平台、工装适配器和牵引机

构，示意图如图 3 所示。

静平台是整个机构的机架，其下方布置脚轮和支撑

结构，牵引装置安装至脚轮上可以实现并联机器人的灵

活移动，支撑结构可实现并联机器人的静态锁定；其上

方提供 SPS 支链的连接接口，即虎克铰轴承座。SPS 支
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图1   太阳翼安装工艺流程

Fig.1   Solar wing installation process 

图2   太阳翼卸装工艺流程

Fig.2   Solar wing uninstall process 

卫星靠近展
开架，初定位

卫星精测
调资

太阳翼展开
试验

太阳翼与
卫星分离

图3   并联机器人结构示意图

Fig.3   Parallel mechanism structure
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动构件理论上仅受拉、压载荷的二力杆，故单位质量的

支链结构具有很高的承载能力，系统刚度重量比大；

（2）结构相对简单，容易实现六自由度运动，控制

灵活；

（3）运动部件惯性的大幅度降低有效地改善了伺

服控制器的动态品质，机构响应速度快；

（4）各关节误差部分能够相互抵消，机械本体的精

度较高。

2.2  激光跟踪仪

对接系统集成 API TRACKER III 激光跟踪仪（图

4），具有自动跟踪锁定靶球的功能，可以提供准确的动

态和静态坐标及角度测量，是尺寸测量、安装、定位、校

正、逆向工程等方面功能强大的计算工具。主要技术指

标为：

（1）静态精度 5ppm，动态精度 10ppm，坐标重复性

2.5ppm；

 （2）测量半径优于 30m；

（3）水平测量角度范围：±320°；

 （4）垂直测量角度范围：-80°~+60°；

 （5）角分辨率：0.05''；

（6）长度分辨率：0.1μm。

2.3  数字化对接系统软件

数字化对接系统集成并联机器人控制系统和激光

跟踪仪的数据采集及处理功能，把太阳翼对接工艺纳入

软件流程（图 5），系统实现太阳翼数字化自动对接。

2.4  坐标系定义

太阳翼数字化对接系统共 5 个坐标系，每个坐标系

定义见表 2。

3  太阳翼数字化对接技术

基于并联机器人的姿态精密调整技术和激光跟踪

仪的精密测量技术，采用激光跟踪仪建立测量场、并联

机器人调节星体位姿，激光跟踪仪的测试数据经过解算

直接驱动并联机器人调整星体至目标姿态，实现星体与

太阳翼数字化精密对接。

3.1  基于激光跟踪仪的太阳翼数字化对接方法

基于并联机器人和激光跟踪仪的太阳翼数字化对

接方法见图 6 所示。

（1）激光跟踪仪建立测量场 {O1-X1Y1Z1}，在模拟墙

精调以后，使用激光跟踪仪测量压紧座基座中心孔 A 的

坐标，求出压紧座基座中心孔组成的坐标系 {O2-X2Y2Z2}

的位姿。

（2）使用激光跟踪仪标定测量场的中的地标点，建

立测量场坐标系 {O1-X1Y1Z1} 与地标坐标系 {O0-X0Y0Z0}

之间的关系。

（3）再将星体推入到指定工位后，使用激光跟踪

仪建立测量场 {O1'-X1'Y1'Z1'}，标定测量场中的地标点，

建立测量场坐标系 {O1'-X1'Y1'Z1'} 与地标坐标系 {O0-

X0Y0Z0} 之间的关系。这样可以建立两次测量坐标系之

间的相对位姿关系。

（4）使用激光跟踪仪测量动平台上的靶标点和星

体上对应的压紧座基座中心孔的坐标，得到压紧座基座

表2   太阳翼数字化对接系统坐标系

序号 坐标系 坐标系代号

1 地标坐标系 {O0-X0Y0Z0}

2 模拟墙移走前，激光跟踪仪测量坐标系 {O1-X1Y1Z1}

3 星体移动到指定工位后，测量坐标系 {O1'-X1'Y1'Z1'}

4 压紧座基座中心孔坐标系 {O2-X2Y2Z2}

5 动平台坐标系 {O3-X3Y3Z3}

图4   API激光跟踪仪测量系统

Fig.4   API laser tracker
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Fig.5   Software process
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中心孔坐标系 {O2-X2Y2Z2} 与动平台坐标系 {O3-X3Y3Z3}

的相对位姿关系。

（5）计算动平台的初始位姿和目标位姿，并联机器

人软件系统根据轨迹规划算法进行轨迹规划，从而控制

并联机器人运动，实现星体位姿的变化，最后完成星体

与太阳翼的对接。

3.2  数字化对接过程关键位姿关系获取

3.2.1  模拟墙上压紧座基座中心孔坐标系与动平台

坐标系的位姿关系

（1）指定压紧点的相对位姿关系。

模拟墙精调好后，激光跟踪仪建立测量坐标系 {O1-

X1Y1Z1}，先使用激光跟踪仪测量模拟墙上压紧点坐标，

得到压紧点之间的相对位姿关系。测量指定压紧点 A、

B、C，得到压紧点在测量场下的坐标值 A（x1，y1，z1），B
（x2，y3，z3），C（x3，y3，z3），这样可以计算得到三个压紧

点之间的位置关系 L1、L2、L3。

L1 = LAB =

√
(x1 − x2)

2
+ (y1 − y2)

2
+ (z1 − z2)

2   ，�（1）

L2 = LAC =

√
(x1 − x3)

2
+ (y1 − y3)

2
+ (z1 − z3)

2L1 = LAC =

√
(x1 − x3)

2
+ (y1 − y3)

2
+ (z1 − z3)

2   ，�（2）

L3 = LBC =

√
(x2 − x3)

2
+ (y2 − y3)

2
+ (z2 − z3)

2   。�（3）

在星体调姿过程中，压紧点的相对位置关系不会改

变，即 L1、L2、L3 不会变。

（2）构建压紧点坐标系 {O2-X2Y2Z2}。

根据不共线的 3 个点可以组成一个平面原理，选

取 3 个不共线的压紧点（A，B，C）组成一个平面，如图

7 所示，平面 ABC，选取点 A 为坐标原点，取其中一条线

段 AB 为 X 轴，过点 A 垂直于平面 ABC 为 Z 轴，根据右

手螺旋法则得到 Y 轴，（如果选取压紧点组成直角三角

形，可以直接以直角边作为坐标系的 X 轴和 Y 轴），根据

3 个点之间的距离可以得到 3 个点在构建压紧点坐标

系 下的坐标值。

由三角形公式（4）

(L2 - L1cosα)2 + (L1sinα)2 = L3
2           ，�   （4）

可以得到

cosα =
L1

2
+ L2

2 − L2
3

2L1L2

                       。� （5）

从 而 可 以 得 到 压 紧 点 A、B、C 在 {O2-X2Y2Z2} 坐

标系下的坐标值，分别是：A（0，0，0），B（L1，0，0），C
（L2cosα，L2sinα，0）。

（3）模拟墙上压紧座基座孔坐标系 {O2-X2Y2Z2} 在

测量坐标系 {O1-X1Y1Z1} 下的位姿 T1。

在完成模拟墙精调后，可以得到模拟墙上指定压

紧座基座孔坐标系 {O2-X2Y2Z2} 在测量坐标系下 {O1-

X1Y1Z1} 的坐标，通过建立压紧点坐标系得到压紧点在压

紧点坐标系下的坐标，通过位姿拟合算法得到压紧点坐

标系在测量坐标系下的坐标。

3.2.2  激光跟踪仪两次测量场的位姿关系

由于太阳翼对接装配空间的限制，在撤离模拟墙和

移动星体时需要移动激光跟踪仪的位置，这样需要建立

两次测量坐标系之间的关系，采用在装配空间贴地标点

的方法来建立两次测量坐标系之间的关系。

移动激光跟踪仪之前，标定地标点，得到地标坐标

系 {O0-X0Y0Z0} 与此时测量坐标系 {O1-X1Y1Z1} 之间的关

系。

卫星星体入位后，放置好激光跟踪仪，标定地标点，

得到大地坐标系 {O0-X0Y0Z0} 与此时测量坐标系 {O1'-

X1'Y1'Z1'} 之间的关系 T4，如图 7 所示。

根据激光跟踪仪在不同位置与地标坐标系之间的

位姿关系，可以得到两次激光跟踪仪测量坐标系之间的

位姿关系 T4。

图6   基于激光跟踪仪的太阳翼与星体对接方法
Fig.6   Solar wings and stars docking method based on 

laser tracker
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图7   构建压紧点坐标系

Fig.7   Member pinch point coordinate system
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3.2.3  压紧座基座中心孔坐标系与动平台坐标系的位

姿关系

并联机器人调姿前提是对动平台调姿，需将待装件

的位姿变化转换为动平台的位姿变化；星体与太阳翼对

接需将压紧点坐标系在测量坐标系下的调姿规划转化

为相应的动平台坐标系在测量坐标系下的调姿规划。

（1）星体压紧座中心孔坐标系 {O2-X2Y2Z2} 在测量

坐标系 {O1'-X1'Y1'Z1'} 的位姿 T2。

移走模拟墙后，卫星移动入太阳翼展开架对接工

位，采用激光跟踪仪测量此时卫星上压紧座基座中心孔

A、B、C 的坐标，根据位姿求解算法得到此时星体上压

紧座基座中心孔坐标系在测量坐标系下的位姿 T2；

（2）动平台坐标系 {O3-X3Y3Z3} 在测量坐标系 {O1'-

X1'Y1'Z1'} 的位姿 T3。

卫星移入太阳翼展开架对接工位后，采用激光跟踪

仪测量动平台上 3 个已知理论值的点 A3、B3、C3，同样

根据位姿求解算法得到动平台坐标系 {O3-X3Y3Z3} 在测

量坐标系 {O1-X1Y1Z1} 下的位姿 T3；

（3）压紧点坐标系 {O2-X2Y2Z2} 与动平台坐标系

{O3-X3Y3Z3} 之间位姿关系 T0。

根据相对位姿关系 T2 和 T3 可以得到压紧点坐标

系相对于动平台坐标系的位姿 T0=T2/T3 ；星体与并联

机器人固接后以后，在调姿过程中，压紧点坐标系与动

平台坐标系之间的关系不会改变，永远是 T0。

3.2.4  并联机器人的初始位姿和目标位姿

（1）目标位姿。

模拟墙精调好后，使用激光跟踪仪测量压紧点坐

标值，通过位姿拟合和转化算法得到动平台的位姿，即

并联机器人的目标位姿，为 T1*T0。由于两次测量坐标

系不一样，需要将模拟墙精调好后的位姿转化为 {O1'-

X1'Y1'Z1'} 测量坐标系系下的位姿 T1*T0*T4。

（2）初始位姿。

并联机器人的初始位姿为星体移入工位后，开始调

姿前，使用激光跟踪仪测量压紧点坐标值，通过位姿拟合

和转化得到动平台的位姿，即并联机器人初始位姿 T3。

3.3  基于激光跟踪仪的太阳翼卸装方法

在太阳翼与星体对接空间布置地标点，在完成星体

与太阳翼的连接后，使用激光跟踪仪标定地标点坐标系

与并联机器人坐标系（或者星体坐标系）的相对位姿关

系 T1。

将需要卸装的卫星和并联机器人推入到指定区域，

才用激光跟踪仪测量地标点和并联机器人坐标系（或者

星体坐标系）的相对位姿关系 T2，T1 作为并联机器人

的目标位姿，T2 作为并联机器人的初始位姿，进行调姿

规划，实现星体到指定位姿，最后完成太阳翼与星体的

表3   太阳翼数字化对接技术优点

序号 项目 传统对接工艺 并联机器人 / 激光跟踪仪

1
精度测
量项目

俯仰、滚动、偏航、星
体与模拟墙压紧座高
度差及水平位置差

通过压紧座上的 3 个测
量点就可完全确定星体姿
态

2
姿态
调整

一个自由度调整会
影响其它自由度，调姿
过程需逐步逼近

并联机器人可实现单自
由度调整，调整过程不影响
其他自由度

3
调姿
精度

依赖操作人员的技
能水平

并联机器人的调节精度
为 ±0.1mm

4
工作
人员

调姿过程需要总装
操作人员 8 名

调姿过程需要总装操作
人员 2 名

5
工作
时间

安装过程 5h
卸装过程 4h

安装过程 1h
卸装过程＜ 1h

卸装。

4  太阳翼数字化对接技术应用效果

对比传统太阳翼对接工艺方法，太阳翼数字化对接

方法使太阳翼在测量项目、调姿过程、调节精度、操作人

员、操作时间等方面有明显优化，如表 3 所示，为实现航

天器总装其它大部件产品自动数字化对接打下良好的

基础。

5  结束语

航天器总装过程中基于并联机器人的太阳翼数字化

对接技术，解决了太阳翼对接难题，对接精度高、自动化

程度高、可靠性高，通用性强，其中并联调姿技术、数字化

装配测量技术反映了航天器总装工艺装备研制技术的发

展水平，为后续航天器智能化总装奠定技术基础。
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