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[ 摘要 ]　针对机器人卫星装配阶段舱板与主框架装配精度低、装配干涉力过大的问题，提出了一种融合视觉与力觉

的卫星装配误差在线测量与补偿方法。利用视觉检测装置建立卫星舱板与主框架装配误差在线测量系统，并完成了

双目标定、机器人手眼标定、其他部件相对位姿的标定，提出了卫星舱板与主框架装配误差补偿控制方法，实现了装

配误差实时测量与精确补偿；同时，通过力觉检测装置完成了机器人末端负载辨识与重力补偿，实时测量卫星舱板

与主框架装配干涉力，实现了卫星柔性装配。试验结果表明，采用融合视觉与力觉的卫星装配误差在线测量与补偿

方法后，卫星舱板与主框架装配误差控制在 0.2 mm 以内，装配干涉力小于 50 N，满足了卫星装配的精度需求，证明

本文所提方法的有效性和稳定性。
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李鹏程

  讲师，研究方向为飞机装配、机器

人控制、机器人精度补偿。

生产新模式 [2]。随着工业机器人的不

断发展，其承载能力、定位精度、可靠

性等得到了进一步提升，广泛应用于

搬运码垛、汽车与电子装配等领域 [3]。

基于多机器人的卫星装配可以替代

人工作业方式，实现对不同尺寸、不

同重量、不同类型卫星的自动化、批

量化装配。基于多机器人的卫星装

配需要主机器人通过夹爪与工装完

成对舱板的夹取，由于工业机器人存

在一定的定位误差 [4]，同时主框架与

舱板在工装固定过程中存在一定的

安装误差，导致采用示教重复装配模

式下卫星主框架与舱板的装配精度

变差，且装配完成后舱板与主框架之

间存在较大干涉力，严重制约了卫星

随着卫星星座的大规模部署与

应用，对我国卫星批量化生产的能力

提出了更高的要求。而传统卫星装

配以人工作业为主，单颗卫星总装、

测试周期为 2 ~ 3 个月，所需操作人

员 10 ~ 15 名，极大地制约了卫星的生

产能力 [1]。卫星总装阶段为卫星主

框架与舱板的装配，卫星尺寸跨度大 
（1 m×1 m×1 m ~ 5 m×2 m×1 m），

舱板内侧安装有大量传感器与结构

件，导致待装配舱板重量大 （10 ~ 500 
kg），且要求主框架与舱板的装配精

度优于 0.2 mm，装配干涉力不大于

50 N，使得人工作业模式无法满足卫

星总装的装配效率与装配精度，亟须

开展自动化、批量化、智能化的卫星
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装配自动化、批量化新模式的发展。

在视觉研究方面，根据相机数量

的不同，可以分为单目 [5]、双目 [6] 与多

目视觉系统 [7]；根据相机安装位置与机

器人的相对位置关系不同，分为“眼在

手上”和“眼在手外”两种方式 [8–9] ；根

据系统视觉伺服控制方式的不同，分

为基于位置的视觉伺服 [10]、基于图像

的视觉伺服和混合视觉伺服等 [11–12]。

在视觉装配领域，王斌等 [13] 提出了面

向机器人精密装配的高精度圆片位

姿视觉检测，通过单目相机实现了对

目标的精确检测，快速、准确地引导

机械臂进行待装配圆片和孔的对中

操作；杜福洲等 [14] 针对大尺度部件

对接过程中的相对位姿测量需求，采

用单目视觉采集合作靶标图像，实时

解算大部段间的相对位姿，用于辅助

大尺度部件的装配。在卫星装配领

域，胡瑞钦等 [15] 采用红外相机结合

自制合作靶标，将待装配部件引导至

销钉的锥面导向范围；季旭全等 [16]

提出了基于机器人与视觉引导的星

载设备智能装配方法，利用双目相机

采集视觉靶标与视觉探针，实现了装

配路径的规划与校正。

在力觉研究方面，研究者们利用

安装在机器人上的力传感器来实现机

器人外力感知 [17–18]，通过对机器人末

端负载的重力补偿 [19] 可以测量得到

末端外力的大小与方向。胡瑞钦等 [20]

提出了一种基于力 / 位控制的机器人

柔顺控制方法，实现了航天器大部件

机器人柔顺装配。罗威等 [21] 提出了

一种基于力 – 位图像学习的柔顺装

配方法，将装配过程中的位姿和接触

力信息转化为力 – 位图像，然后通过

对力 – 位图像的分类学习获得不同

初始位姿情况下的柔顺装配动作策

略，从而控制机器人实现柔顺装配。

将视觉与力觉控制应用在卫星

装配领域存在装配精度有待进一步

提高、误差补偿方法有待研究、舱板

与主框架位姿测量难、装配干涉力大

等问题。根据实际卫星装配特点与

需求分析，待装配卫星舱板与主框架

的装配面均有对应销孔、螺纹孔及沉

头孔等特征孔，为了得到卫星舱板与

主框架的位姿，需要测量特征孔的三

维坐标，因此可以采用双目视觉系统

测量舱板与主框架对应特征孔，实现

对舱板与主框架的位姿测量。同时，

为满足双目视觉系统对不同尺寸、不

同型号卫星的测量范围全覆盖，采用

“眼在手上”的形式，将两组双目视

觉系统分别安装在两台辅助工业机

器人法兰盘末端，从而实现对测量范

围的扩展。由于装配误差的影响，卫

星舱板与主框架装配完成后仍存在

较大装配干涉力。因此，在卫星舱板

与主框架装配过程中引入力觉控制，

实时测量装配干涉力信息，进而实现

对装配干涉力的控制。

针对本文卫星装配的特点与要

求，拟采用视觉装配误差测量与力觉

装配干涉力测量相结合的方式，实现

卫星舱板与主框架的高精度装配。

主机器人通过夹爪夹持带舱板的工

装，两台辅助机器人分别携带双目视

觉检测系统完成对卫星主框架与舱

板位姿的测量，计算主框架与舱板装

配位姿误差，进而求解装配误差补偿

的主机器人运动参数，直至装配精度

满足要求，最后采用力觉实时测量装

配干涉力信息，从而实现舱板与主框

架装配面的贴合。

所采用的方案具有以下优点：

（1）采用两台辅助机器人与两

套双目视觉检测系统相结合的方式，

实现了对不同尺寸卫星舱板和主框

架装配误差的精确测量；

（2）建立了卫星舱板与主框架装

配误差补偿机制，实现了高精度装配；

（3）采用视觉与力觉相结合的

方式，通过视觉测量保证卫星舱板与

主框架装配精度，利用力觉测量控制

卫星舱板与主框架贴合装配干涉力；

（4）此方案不需要设计特制靶

标，通过视觉检测卫星舱板与主框架

特征孔实现其位姿精确测量，无需人

工干预。

1 系统组成及工作原理

1.1 系统组成

融合视觉与力觉的卫星装配误

差在线测量与补偿系统由视觉检测

装置和力觉检测装置等共同组成。

视觉检测装置由两台小视场双目视

觉检测装置和 1 台大视场双目视觉

检测装置构成。为了扩展对卫星舱

板与主框架测量范围，两台小视场双

目视觉检测装置分别固定安装在两

台辅助机器人法兰盘末端，用于测量

卫星舱板与主框架的特征孔并求解

位姿；大视场双目视觉检测装置安

装固定在装配系统正上方，可以实现

对配套靶标点的三维坐标测量，用于

建立主机器人基坐标系和标定各坐

标系之间的转换矩阵。力觉检测装

置采用六维力传感器，并安装在主机

器人法兰盘末端，用于测量舱板与主

框架贴合装配过程中的干涉力信息。

1.2 系统工作原理

图 1 为卫星模拟验证件装配效

果以及舱板与主框架特征孔示意图。

根据卫星装配需求，应用该系统

配合卫星装配系统进行装配作业的

主要步骤如下：

（1）小视场双目视觉检测装置

标定与机器人手眼标定，舱板与主机

器人法兰盘相对位姿标定；

（2）规划主机器人与两台辅助

机器人运动路径，确定两台双目视觉

检测装置测量舱板与主框架时的位

姿与机器人运动位置；

（3）两台小视场双目视觉检测

装置测量主框架特征孔，确定主框架

在小视场双目视觉检测装置Ⅰ坐标

系下的位姿；

（4）两台小视场双目视觉检测装

置测量待装配舱板特征孔，并将小视

场双目视觉检测装置Ⅱ坐标系下测

量的特征孔坐标转换至小视场双目

视觉检测装置Ⅰ坐标系下，确定舱板

在小视场双目视觉检测装置Ⅰ坐标
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系下的位姿，并求解舱板坐标系与主

机器人法兰盘坐标系间的转换矩阵；

（5）计算舱板装配时主机器人

运动参数，并进行预装配，即根据位

姿测量结果进行第 1 次装配作业；

（6）执行融合视觉与力觉的卫

星装配误差在线测量与补偿过程，直

至完成装配。

2 系统关键算法

2.1 系统标定方法

2.1.1 双目标定

双目标定主要是为了得到相机

的内参矩阵、畸变系数和左右相机的

相对位置关系。其中相机内参矩阵表

征相机坐标系到像素坐标系的转换关

系；畸变系数用于矫正相机光学系统

制造和安装误差导致的实际成像与理

想成像不符；左右相机标定的目的是

得到右相机相对于左相机的平移向量

与旋转矩阵，从而实现三维测量。

2.1.2 机器人手眼标定

机器人手眼标定主要分为大视

场双目视觉检测装置坐标系与主机

器人基坐标系间的矩阵转换关系标

定，两台小视场双目视觉检测装置坐

标系分别与主机器人基坐标系间的

矩阵转换关系标定、两台小视场双目

视觉检测装置坐标系间的矩阵转换

关系标定。

图 2 为大视场双目视觉检测装置

坐标系与主机器人基坐标系间的矩阵

转换关系标定示意图。定义主机器人

基坐标系为 OB– XBYBZB，大视场双目

视觉检测装置坐标系为 OC – XCYCZC。

在主机器人机械臂末端粘贴靶标点，

分别旋转主机器人 A1 轴与 A2 轴，

并采集靶标点在 OC– XCYCZC 坐标系

下的三维坐标。根据主机器人 D–
H 参数，在 OC– XCYCZC 坐标系下建立

OB – XBYBZB 坐标系，得到 OC – XCYCZC

坐标系与 OB – XBYBZB 坐标系间的矩阵

转换关系 C
BT。

靶标点标定板由标定板与粘贴

在标定板平面上的若干靶标点组

成。定义小视场双目视觉检测装置

Ⅰ坐标系为 OCⅠ–XCⅠYCⅠZCⅠ，小视场双

目视觉检测装置Ⅱ坐标系为 OCⅡ–
XCⅡYCⅡZCⅡ，靶标点标定板坐标系为

OP–XPYPZP。图 3 为 OCⅠ–XCⅠYCⅠZCⅠ 坐

标系、OCⅡ–XCⅡYCⅡZCⅡ 坐标系与 OB–
XBYBZB 坐标系的矩阵转换关系标定

示意图。

通过小视场双目视觉检测装置

与大视场双目视觉检测装置分别对

靶标点标定板进行靶标点三维测量，

并利用测量的靶标点三维坐标分别

在 OCⅠ – XCⅠYCⅠZCⅠ 坐标系与 OC – XCYCZC

坐标系下建立 OP – XPYPZP 坐标系，

求解得到 OP – XPYPZP 坐标系分别与

OCⅠ–XCⅠYCⅠZCⅠ 坐 标 系、OC – XCYCZC 坐

标系间的矩阵转换关系 CI
PT、

C
PT1。同

理，在移动靶标点标定板至小视场

双目视觉检测装置视野范围内，求

解 得 到 OP – XPYPZP 坐 标 系 分 别 与

OCⅡ – XCⅡYCⅡZCⅡ 坐标系、OC – XCYCZC 坐

标系间的转换关系 CII
PT、

C
PT2。

根据坐标系间的矩阵转换关系，

OCⅠ – XCⅠYCⅠZCⅠ坐标系相对于OB – XBYBZB

坐标系的矩阵转换关系 B
CIT 为

B
CIT = CBT –1C

PT1
CI
PT –1 （1）

同理，OCⅡ – XCⅡYCⅡZCⅡ 坐标系相对

于 OB – XBYBZB 坐标系的矩阵转换关

图 1 卫星模拟验证件装配及特征孔示意图

Fig.1 Schematic diagram of satellite simulation verification part assembly and characteristic hole

（a）卫星模拟验证件装配

舱板

主框架

（b）主框架特征孔

销孔

螺纹孔

主框架

沉头孔
舱板

销孔

（c）舱板特征孔

图 2 OC – XCYC ZC 坐标系与 OB–XBYBZB 坐标系标定示意图

Fig.2 Calibration diagram of OC – XCYC ZC coordinate system and OB–XBYBZB coordinate system

OB-XBYBZB

OC-XCYCZC

BTC



60 航空制造技术·2023年第66卷第7期

FORUM论坛

系 CII
BT 为

CⅠⅠ
BT = BCT –1 CPT2 

CII
PT –1 （2）

因此，OCⅡ–XCⅡYCⅡZCⅡ 坐标系相

对于 OCⅠ – XCⅠYCⅠZCⅠ 坐标系的矩阵转

换关系 CⅠⅠ
CⅠT 为

CⅠⅠ
CⅠT = CⅠ

BT –1
CII

BT （3）
2.1.3 舱板与主机器人法兰盘标定

主机器人通过夹爪夹取舱板，受

装夹误差的影响，主机器人法兰盘与

舱板的相对位姿不确定。因此，每次

舱板装配前均需要对舱板与主机器

人法兰盘相对位姿进行测量与标定。

定义主机器人法兰盘坐标系为

OF – XFYFZF，舱板坐标系为 OD – XDYDZD， 
图 4 为 OF – XFYF ZF 坐标系与 OD– XDYD ZD

坐标系间矩阵转换关系标定示意图。

利 用 两 台 小 视 场 双 目 视 觉

检 测 装 置 测 量 舱 板 特 征 孔，在

OCⅠ – XCⅠYCⅠZCⅠ 坐 标 系 下 建 立 OD–
XDYDZD 坐 标 系，得 到 OD–XDYDZD 坐

标系相对于 OCⅠ – XCⅠYCⅠZCⅠ 坐标系的

矩阵转换关系 CI
DT。记录当前 OF–

XFYFZF 坐标系相对于 OB–XBYBZB 坐

标系的矩阵转换关系 B
FT。根据坐标

系间的矩阵转换关系，OD–XDYDZD 坐

标系相对于 OF–XFYFZF 坐标系的转

换关系矩阵 F
DT 为

F
DT = BFT  –1 

CI
BT  CI

DT （4）
2.2 卫星装配误差求解方法

2.2.1 主框架位姿求解

图 5 为两台小视场双目视觉检

测装置测量主框架特征孔 （销孔、螺

纹孔）示意图。每台小视场双目视

觉检测装置均测量 1 个销孔与周围

2 个螺纹孔。

如图 6 所示，小视场双目视觉检

测装置采集主框架特征孔图像，对原

始图像进行如下图像处理步骤。

（1）滤波处理：去除图像部分

噪声；

（2）边缘检测：采用 Canny 边缘

检测方法，提取特征孔轮廓边缘特征；

（3）椭圆拟合：根据最小二乘法

原理，将特征孔轮廓点云进行椭圆拟

合，得到椭圆中心点像素坐标；

（4）椭圆筛选：根据拟合椭圆的

面积、周长等参数，去除误拟合的非

特征孔椭圆。

通过左右相机标定关系，分别得

到 3 个特征孔中心在 OCⅠ – XCⅠYCⅠZCⅠ

坐标系下的三维坐标 P1（x1，y1，z1）、

P2（x2，y2，z2）、P3（x3，y3，z3）和其余

3 个特征孔中心在 OCⅡ – XCⅡYCⅡZCⅡ 坐

标系下的三维坐标 P4（x4，y4，z4）、

P5（x5，y5，z5）、P6（x6，y6，z6）。根据

OCⅠ – XCⅠYCⅠZCⅠ坐标系与OCⅡ – XCⅡYCⅡZCⅡ

坐标系的矩阵转换关系，求解点 P4、

P5 与 P6 在 OCⅠ – XCⅠYCⅠZCⅠ 坐标系下的

三维坐标，得 P'4、P'5 与 P'6。
定 义 主 框 架 坐 标 系 为 OM –  

XMYMZM。根据最小二乘法原理，利用

图 3 坐标系标定示意图

Fig.3 Diagram of coordinate system calibration

OP-XPYPZPOP-XPYPZP

OCI-XCIYCIZCI

OB-XBYBZB

OC-XCYCZC

OCII-XCIIYCIIZCII

CI
PT

CI
BT

P
CT1

CII
CIT B

CT

图 4 OF –XFYF ZF 坐标系与 OD–XDYD ZD 坐标系标定示意图

Fig.4 Calibration diagram of OF –XFYFZF coordinate system and OD–XDYD ZD coordinate system

OB-XBYBZB

OF-XFYFZF

OD-XDYDZD

OCII-XCIIYCIIZCII

OCI-XCIYCIZCI

CI
BT

D
CIT

CII
CIT

D
FT

F
BT

图 5 卫星主框架位姿测量示意图

Fig.5 Diagram of satellite main frame position and attitude measurement

主框架

辅助机器人Ⅱ

小视场双目视觉检测装置Ⅱ

辅助机器人Ⅰ

小视场双目视觉检测装置Ⅰ
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点 P1、P2、P3、P'4、P'5、P'6 拟合平面 N1，

将所有点投影至平面 N1，得到投影点

P"1、P"2、P"3、P"4、P"5、P"6。以 P"1 位

置为原点，P"1 与 P"5 连线方向为 X'M
轴，平面 N1 的法线方向为 Z'M 轴，Y'M
轴通过右手定则确定，在 OCⅠ – XCⅠYCⅠZCⅠ

坐标系下建立 O'M – X'MY'MZ'M 坐标系。

根据建立的 O'M – X'MY'MZ'M 坐标系

与主框架理论坐标系位姿关系，将

O'M – X'MY'MZ'M 坐标系变换至主框架

理论坐标系处，得到 OM – XMYMZM 坐

标系。求解 OM – XMYMZM 坐标系相

对于 OCⅠ – XCⅠYCⅠZCⅠ 坐标系的矩阵转

换关系 CI
MT，则主框架在 OCⅠ – XCⅠYCⅠZCⅠ

坐标系下的位姿采用欧拉角表示为

[CI
M X，

CI
M Y，

CI
M Z，

CI
M A，

CI
M B，

CI
M C]，且后续位

姿均采用欧拉角表示。

2.2.2 主机器人预装配参数求解

图7为舱板位姿测量示意图。根据

主框架位姿求解方法，得到 OD – XDYDZD

坐 标 系 相 对 于 OCⅠ –  XCⅠYCⅠZCⅠ 坐 标

系的转换关系矩阵 CI
DT。记录当前

OF – XFYFZF 坐标系相对于 OB – XBYBZB

坐标系的转换关系矩阵 B
FT1。根据式

（4）得出 OD – XDYDZD 坐标系相对于

OF – XFYFZF 坐标系的矩阵转换关系 F
DT1。

根据舱板与主框架数模装配

位姿关系，当舱板与主框架装配完

成，且间隔固定安全贴合距离时，

理论上 OD – XDYDZD 坐标系相对于

OM – XMYMZM 坐标系的转换关系矩阵

为 M
DTT。则舱板在 OM – XMYMZM 坐标

系下的位姿为 [M
D XT，

M
D YT，

M
D ZT，

M
D AT，

M
D BT，

M
D  CT]，且存在

D

M

T D

M

T D

M

T

D

M

T D

M

T D

M

T

X Y Z D D
A B C

� � � �

� � �

�
�
�

��

0 0

0 0 0

1 2
; ;

; ;

   

  

 （5）
式中，D1 为舱板厚度；D2 为安全贴

合距离。

因此，可得在理论位置时 OD–
XDYDZD 坐标系相对于 OCⅠ–XCⅠYCⅠZCⅠ

坐标系的转换关系矩阵为 CI
DTT。

计算舱板预装配时 OF–XFYFZF

坐标系相对于 OB–XBYBZB 坐标系的

矩阵转换关系 B
FTP 为

CI
BT CI

MT D
MTT = BFTP 

F
DT1 （6）

整理得出
B
FTP = BCIT CI

M T  MDTT  
F
DT1

–1 （7）
通过转换关系矩阵 B

FTP 即得到

舱板预装配时主机器人运动位姿参

数为 [B
F XP，

B
F YP，

B
F ZP，

B
F AP，

B
F BP，

B
F CP]。

2.2.3 装配误差求解

在主机器人运动至位姿参数

[B
F XP，

B
F YP，

B
F ZP，

B
F AP，

B
F BP，

B
F CP] 时，舱板

到达预装配位置。小视场双目特征

检测装置对舱板位姿进行测量，得到

此时 OD–XDYDZD 坐标系相对于 OCⅠ–
XCⅠYCⅠZCⅠ 坐标系的矩阵转换关系 ，根
据矩阵转换关系，得出 OD–XDYDZD 坐

标系相对于 OM–XMYMZM 坐标系的转

换关系矩阵为 M
DT1。

CI
MT  MDT1 = CI

DT2 （8）

整理得出
M
DT1 = CI

MT –1 CI
DT2 （9）

即得到舱板在 OM–XMYMZM 坐标系下

的位姿为 [M
D  X1，

M
DY1，

M
DZ1，

M
DA1，

M
DB1，

M
DC1]。

计算此时舱板与主框架装配误

差为 [ΔX1，ΔY1，ΔZ1，ΔA1，ΔB1，ΔC1]。
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 （10）

2.3 卫星装配位姿误差补偿方法

卫星装配位姿误差补偿方法是

通过测量舱板与主框架的位姿与偏

图 6 卫星主框架特征孔图像

Fig.6 Satellite main frame feature hole image

（a）原始图像 （b）边缘检测

（c）椭圆拟合 （d）椭圆筛选

图 7 卫星舱板位姿测量示意图

Fig.7 Diagram of satellite deck position and attitude measurement

舱板

主框架

辅助机器人Ⅰ

小视场双目视觉检测装置Ⅰ

主机器人

小视场双目视觉检测装置Ⅱ

辅助机器人Ⅱ
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差后，控制主机器人运动实现对舱板

位姿的调整，进而保证卫星舱板与主

框架装配位姿精度。

图 8 为卫星装配位姿误差补偿

流程图。

根据舱板与主框架装配误差，定

义误差补偿舱板在 OM–XMYMZM 坐

标系下的位姿参数为 [M
DXR1，

M
DYR1，

M
DZR1，

M
DAR1，

M
DBR1，

M
DCR1]。
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 （11）

根据式（10），定义误差补偿 OD–
XDYDZD 坐标系相对于 OM–XMYMZM

坐标系的矩阵转换关系为 M
DTR1。

根据式（7），计算误差补偿 OF–
XFYFZF 坐标系相对于 OB–XBYBZB 坐

标系的矩阵转换关系 B
FTR1 为

B
FTR1 = CI

BT CI
MT MDTR1 

F
DT1

–1  （12）
根据矩阵转换关系 ，得到第 1

次卫星装配误差补偿时主机器人运

动位姿参数为 [B
F XR1，

B
FYR1，

B
FZR1，

B
F AR1，

B
FBR1，

B
FCR1]，并控制主机器人进行误

差补偿运动。

根据式（9）和（10），对第 1 次

误差补偿完成后的舱板再次进行位

姿测量与装配误差计算，得到 OD–
XDYDZD 坐标系相对于 OM–XMYMZM

坐标系的矩阵转换关系 M
DT2，舱板在

OM–XMYMZM坐标系下的位姿为 [M
D X2，

M
D Y2，

M
D Z2，

M
D A2，

M
D B2，

M
D C2]。 得 到 舱

板与主框架装配误差为 [ΔX2，ΔY2，

ΔZ2，ΔA2，ΔB2，ΔC2]。
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根据舱板与主框架第 2 次装配

误差测量结果，定义第 2 次误差补偿

舱板在 OM–XMYMZM 坐标系下的位

姿参数，输入 [M.
D XR2，

M.
DYR2，

M.
DZR2，

M.
DAR2，

M.
DBR2，

M.
DCR2] 为
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D
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D
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D
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 （14）

根据式（10），定义第 2 次误差

补偿 OD–XDYDZD 坐标系相对于 OM–
XMYMZM 坐标系的矩阵转换关系 M

DTR2。

根据式（7），计算第 2 次误差

补偿 OF–XFYFZF 坐标系相对于 OB–
XBYBZB 坐标系的矩阵转换关系 B

FTR2。
B
FTR2 = CI

BT  CI
MT MDTR2 

F
DT1

–1 （15）
根据矩阵转换关系 B

FTR2，得到第

2 次卫星装配误差补偿时主机器人

运动位姿参数 [B
F XR2，

B
FYR2，

B
FZR2，

B
F AR2，

B
F BR2，

B
F CR2]，并控制主机器人进行误

差补偿运动。

重复上述卫星装配误差检测与

补偿步骤，直至舱板与主框架装配误

差 [ΔX，ΔY，ΔZ，ΔA，ΔB，ΔC] 小于

所设阈值 [ΔXt，ΔYt，ΔZt，ΔAt，ΔBt，

ΔCt]，即

� � � � � �
� � � � � �
X X Y Y Z Z
A A B B C C
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t t t
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 （16）
当满足式（16），则说明基于视

觉的卫星舱板与主框架装配位姿误

差在线测量与补偿完成。

2.4 力觉感知装配方法

2.4.1 重力补偿

图 9（a）所示为主机器人与六

维力传感器、夹爪、舱板等之间的相

对安装位置示意图。由于重力作用

（仅考虑静态或低速运动情况）六维

力传感器采集的力信息受到夹爪、舱

板等重力和重心位置的影响，不能完

全反映末端装配干涉力情况。因此

为了准确反映舱板与主框架装配干

涉力，需要进行末端重力补偿。

如图 9（b）所示，主机器人携带

夹爪夹持舱板工装，通过变换主机

器人位姿，记录六维力传感器的力信

息，采用重力补偿辨识方法，完成对

末端负载的重力补偿 [22]。

2.4.2 力觉控制装配

在基于视觉的卫星装配误差在

线测量与补偿完成后，需完成舱板与

框架的装配贴合，即舱板沿着当前

OD–XDYDZD 坐标系的ZD 轴方向移动，

直至轴方向装配干涉力 FZD
满足所

图 8 卫星装配位姿误差补偿流程图

Fig.8 Flow chart of satellite assembly position and attitude error compensation

主框架位姿测量

舱板位姿测量

测量舱板位姿

计算装配误差

视觉装配误差补偿完成

计算主机器人预装配位姿参数并运动

是否满足阈值

是

计算误差补偿主机器人位姿参数并运动

否
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设阈值 Ft，即 FZD
≥Ft。

为保证舱板沿着当前 OD–XDYDZD

坐标系的 ZD 轴方向平移，且装配干

涉力 FZD
达到预设阈值 Ft，需给定舱

板平移的目标值与主机器人移动的

贴合目标值为 [B
F XK，

B
FYK，

B
FZK，

B
F AK，

B
FBK，

B
FCK]。
假设最后一次误差补偿完成后，

舱板在 OM–XMYMZM 坐标系下的位姿

参 数 为 [M
D XN，

M
DYN，

M
D ZN，

M
D AN，

M
D BN，

M
D CN]，则舱板平移的贴合目标值为

[M
D XK，

M
DYK，

M
D ZK，

M
D AK，

M
D BK，

M
D CK]。
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式中，D3 为过贴合距离。

得到舱板平移目标值时 OD–
XDYDZD 坐标系相对于 OM –XMYMZM

坐标系的转换关系矩阵为 M
DTK。

根据式 （7），得到舱板平移目标

值时 OF –XFYFZF 坐标系相对于 OB –
XBYBZB 坐标系的矩阵转换关系 B

FTK 为
B
FTK = CI

BT CI
MT MDTK FDT1

–1 （18）
即可计算得到主机器人移动的贴合目

标值 [B
F XK，

B
FYK，

B
FZK，

B
F AK，

B
F BK，

B
F CK]。

根据上述计算得到的主机器人

移动贴合目标值 [B
F XK，

B
FYK，

B
FZK，

B
F AK，

B
F BK，

B
F CK] 控制主机器人运动。同时，

采用力觉检测装置实时采集并计算

ZD 轴方向装配干涉力，并与所设阈

值 Ft 做比较，直至满足条件 FZD
≥Ft，

则控制主机器人停止向贴合目标值

[B
F XK，

B
FYK，

B
FZK，

B
F AK，

B
F BK，

B
F CK] 运动，

即贴合装配完成。

3 装配试验与分析

3.1 试验条件

试验系统平台如图 10 所示，

主机器人为 SIASUN 公司生产的

SR500A，两台辅助机器人为 SIASUN
公司生产的 T90A–30 机器人。主机

器人法兰盘末端安装有 SRI 公司生

产的 M4347K 六维力传感器，两台

辅助机器人法兰盘末端分别安装有

RVBUST 公司生产的 RVC–P5330 小

视场双目视觉检测装置，此装置由左

相机 L 和右相机 R 组成。试验系统

平台正上方固定安装有 SCANTECH
公司生产的大视场双目视觉检测装

置 E-Track。
试验中使用的模拟卫星主框架重

约 100 kg，模拟卫星舱板重约 50 kg，
安装面尺寸为 500 mm×1000 mm，舱

板与主框架四周边缘分别设有φ5 mm
沉头孔与 M5 螺纹孔，安装面边缘设

有两个φ6 mm 销孔，用于检测舱板与

主框架装配精度。试验中 D1、D2、D3

参数分别取 15 mm、10 mm、10 mm。

3.2 装配试验结果与分析

两台辅助机器人分别携带小视

场双目视觉检测装置在不同位姿下

拍摄相机标定板，并进行相机标定，

其标定结果见表 1。
采用上述机器人手眼标定方

法 完 成 OC –XCYCZC 坐 标 系 与 OB–
XBYBZB 坐标系间的转换关系标定，

OCⅠ–XCⅠYCⅠZCⅠ 坐标系、OCⅡ–XCⅡYCⅡZCⅡ

坐标系分别与 OB–XBYBZB 坐标系间

的转换关系标定，OCⅠ–XCⅠYCⅠZCⅠ 坐标

系与 OCⅡ–XCⅡYCⅡZCⅡ 坐标系间的转换

关系标定。采用上述舱板与主机器

人法兰盘标定方法，完成 OD–XDYDZD

坐标系相对于 OF –XFYFZF 坐标系的

转换关系标定。其标定结果见表 2。
两台小视场双目视觉检测装置

检测主框架位姿与舱板当前位姿，计

算得到主机器人预装配位姿参数，控

制主机器人运动至预装配位置。小

视场双目视觉检测装置对舱板位姿

进行测量，求解装配误差。根据卫星

装配误差计算误差补偿主机器人运

动参数，并控制主机器人进行装配误

差补偿运动。重复上述操作，直至舱

图 10 卫星装配试验系统平台

Fig.10 Satellite assembly experiment system platform

主机器人

大视场双目视觉检测装置

辅助机器人

主框架
舱板

六维力传感器

小视场双
目视觉检
测装置

图 9 主机器人末端执行器结构与末端负载重力补偿示意图

Fig.9 Diagram of main robot end actuator structure and end load gravity compensation

机器人法兰盘
六维力传感器

夹爪
舱板工装

舱板

（a）末端执行器结构 （b）末端负载重力补偿



64 航空制造技术·2023年第66卷第7期

FORUM论坛

板与主框架装配误差小于所设阈值，

试验中设置的阈值为 ΔX阈 =ΔY阈 =
ΔZ 阈 = ± 0.05 mm、ΔA阈 =ΔB阈 =ΔC阈 = 
± 0.005°。采用基于视觉的卫星装配

误差测量与补偿，单次试验的卫星装

配位姿误差变化过程如图 11 所示。

从数据变化情况得出，采用上述方法

可以实现对卫星装配误差的补偿，并

且逐步达到所设阈值。

在视觉装配误差补偿后，控制主

机器人沿 OD – XDYDZD 坐标系的 ZD

轴方向平移，六维力传感器实时采集

装配干涉力 FZD
，当 FZD

达到设定的

阈值 Ft 后，控制主机器人停止向贴合

目标运动，其中力控中的干涉力阈值

为 35 N。装配完成后通过六维力传感

器测量装配干涉力，其部分试验测量

结果如图 12 所示。可以得出，采用上

述方法可以实现对卫星装配干涉力的

控制，保证装配干涉力低于 50 N。

图 13 所示为卫星装配完成后，

采用柱式塞规对舱板与主框架的装

配结果进行插销精度测量。由于销

孔直径为 6.00 mm，因此选用塞规直

径为 5.80~6.00 mm，间隔 0.01 mm，

塞规直径精度为 0.001 mm。

图 14 为卫星装配误差补偿测量

结果。可以得出，采用本文所述方法

进行卫星舱板与主框架装配误差检

测与补偿可以保证装配精度优于 0.2 
mm，满足实际卫星装配精度要求。

4 结论

本文针对卫星总装阶段舱板与

表 2 坐标系标定

Table 2 Coordinate system calibration

C
BT CI

BT CII
BT CII

CIT F
DT

0 97 0 15 0 16 177 29

0 07 0 89 0 43 247 18

0 21 0 41 0 88 59

. . . .

. . . .

. . .

� �
� � �
� � � 886 16

0 00 0 00 0 00 1 00

.

. . . .

�

�

�
�
�
�

�

�

�
�
�
�

0 30 0 94 0 18 2310 82

0 94 0 33 0 12 1732 98

0 17 0 13 0 98 17

. . . .

. . . .

. . .

� �
� �
� � 338 29

0 00 0 00 0 00 1 00

.

. . . .

�

�

�
�
�
�

�

�

�
�
�
�

0.19 2095.04

0.97 0.21 0.14 306.38

0.17 0.14 0.98 171

� �
� �
� �

0 97 0 17. .

33.23

0 00 0 00 0 00 1 00. . . .

�

�

�
�
�
�

�

�

�
�
�
�

0.99 0.12 0.02 1276.00

0.12 0.02 664.42

0.02 0.01 0.99 112.9

� �
�

�
0 99.

00

0 00 0 00 0 00 1 00. . . .

�

�

�
�
�
�

�

�

�
�
�
�

0 01 0 99 0 04 34 21

0 99 0 02 0 06 12 92

0 06 0 04 0 99 501 99

0 00

. . . .

. . . .

. . . .

.

�
�

00 00 0 00 1 00. . .

�

�

�
�
�
�

�

�

�
�
�
�

表 1 相机标定参数

Table 1 Camera calibration parameters
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图 11 卫星装配位姿误差补偿过程误差变化

Fig.11 Error variation in satellite assembly position and attitude error compensation process
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主框架装配精度低、装配干涉力过大

的问题，提出了一种融合视觉与力

觉的卫星装配误差在线测量与补偿

方法：通过视觉检测装置在线测量

舱板与主框架装配过程误差，并建立

舱板与主框架装配误差补偿机制，实

现了卫星舱板与主框架高精度装配；

同时通过力觉检测装置实时测量舱

板与主框架装配过程干涉力，实现了

对装配干涉力的控制。本文介绍了

融合视觉与力觉的卫星装配误差在

线测量与补偿系统组成及工作原理，

提出了系统坐标系标定、装配误差测

量、装配误差补偿、力觉控制装配干

涉力等关键内容及算法，最后对试验

平台与测试数据进行了说明分析。

卫星装配试验表明，采用视觉与力觉

相结合的卫星装配误差在线测量与

补偿方法，可以保证卫星舱板与主框

架装配误差在 0.2 mm 以内，且装配

干涉力小于 50 N。所采用的方法可

以满足实际卫星装配的精度需求与

技术要求。
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Online Measurement and Compensation of Satellite Assembly Errors 
Based on Vision and Force Sensing

LI Pengcheng1, ZHANG Qi1, ZHANG Dawei2, WANG Zhongkang1, YE Changjun1, LIU Feng3, TIAN Wei1

(1. Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China;
2. China Academy of Space Technology, Beijing 100081, China;

3. CASIC Space Engineering Development Co., Ltd., Beijing 100854, China)

[ABSTRACT]  Aiming at the problems of low assembly accuracy and large assembly interference force of the deck 
and main frame during the robot satellite assembly stage, an online measurement and compensation method of satellite 
assembly error combining vision and force perception is proposed. An online measurement system for the assembly error of 
the satellite deck and the main frame is established by using the visual inspection device. The binocular calibration, robot 
hand-eye calibration, and relative pose calibration of other components have been completed. A method for compensating 
the assembly error of the satellite deck and main frame is proposed. The real-time measurement and accurate compensation 
of assembly error are realized. The robot  terminal  load identification and gravity compensation are completed by force 
sensing device. The interference force between the satellite deck and the main frame assembly is measured in real-time, 
and the satellite flexible assembly is realized. The experimental results show that the assembly error of the deck and main 
frame is controlled within 0.2 mm and the assembly interference force is less than 50 N after the online measurement and 
compensation of the satellite assembly error with the fusion of vision and force perception is adopted. It meets the precision 
requirements of satellite assembly, and proves the effectiveness and stability of the proposed method.
Keywords: Satellite assembly; Online measurement; Visual inspection; Hand-eye calibration; Force inspection; Multi-robot
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