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部件对接是飞机装配中的重要

内容，部件保持正确的位姿是实现对

接装配的关键和前提 [1]。近年来，数

控定位器越来越多地应用于飞机部

件的调姿对接中，定位器末端与飞机

部件或其工装上工艺球头连接形成

球铰成为常见的部件支撑形式。飞

机部件通过专用工装或行车吊装到

指定装配站位后，驱动定位器使得飞

机部件上各球头准确落入定位器末

端球窝内的过程被称为工艺球头入

位 [2]。为防止入位后球头与球窝相

对位置发生改变，同时为保证飞机部

件的调姿精度，球头与球窝之间的预

留间隙很小，因此驱动定位器使各工

艺球头与对应球窝准确配合十分困

难。

在球头入位过程中，球头与球窝

球心位置的偏差必然产生较大的侧

向装配应力，为获得球头球窝准确的

球心位置，刘春 [3] 提出了基于激光

跟踪仪测量的工艺球头入位方法，通

过激光跟踪仪测量可以获得准确的

球心位置，数字化集成控制系统根据

测得的球心位置将规划好的入位轨

迹传递给伺服控制器，进而驱动各定

位器使得定位器末端球窝球心与球

头球心位置重合，完成飞机部件的入

位。测量入位虽然可行，但激光跟踪

仪测量存在误差，球头入位过程中仍

可能产生较大侧向力，同时该方法需

提前建立相应坐标系以获得球头球

窝之间准确的相对位置关系，整个过

程耗时较长 [4]。

为提高球窝相对球头的定位精

度，Liu 等 [5] 提出了一种基于无标定

视觉伺服的球头入位方法，通过卡尔

曼滤波在线评价雅克比矩阵，避免了

视觉系统复杂的标定过程，使定位器

球窝能自适应靠近球头。视觉伺服

定位极大提高了球头入位精度，但该

方法需要配备额外的视觉测量装备，
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且视觉测量易受现场环境光线的影

响。为此，邱宝贵等 [6] 利用位移传

感器设计了一套球头自适应入位装

置并提出了相应的控制算法，根据位

移传感器数据计算出工艺球头的球

心坐标，然后驱动定位器准确到达球

心坐标位置；相比视觉定位，该方法

具有更好的适应性，但需要对定位器

末端进行特殊设计，增加了机构的复

杂性。

自适应入位通过建立入位系统

与驱动系统的耦合关系来实现定位

器末端对球头位置的主动找正 [7]。

相比直接得出球心位置后驱动定位

器末端球窝靠近球头，自适应法在入

位前不需要知道球头球窝的相对位

置，而是在入位过程中根据球头球窝

当前接触状态的反馈信息进行连续

性主动找正调节，直至球头球窝达到

设计的入位要求。考虑到自适应入

位过程中入位系统与驱动系统之间

复杂的耦合关系，对于带反馈信号的

控制系统，一般需要设计相应的控制

器以提高系统控制性能，目前常用的

非线性控制器有 PID 控制器、阻抗控

制器和滑模控制器。PID 控制 [8] 算

法蕴含了动态控制过程中过去、现在

及将来的主要信息，具有较强的适应

性，但 PID 控制参数不易调节；阻抗

控制 [9] 能够实现系统由无约束到有

约束运动的稳定转换，但在实际中难

以准确得到末端执行器的环境位置

和刚度等，从而无法准确实现对末端

的控制；滑模控制 [10] 是一种非线性

变结构的控制方法，对被控对象的模

型误差及外部干扰不敏感，具有较好

的控制鲁棒性，目前已被广泛应用于

机器人柔性控制系统的设计。

基于以上分析，为解决飞机大部

件工艺球头的准确入位问题，本文提

出了一种基于滑模控制的飞机大部

件工艺球头自适应入位方法，通过

控制球头球窝实际接触力以减小入

位位置偏差，从而使球头准确落入球

窝。本方法主要基于飞机大部件对

接系统自带的力传感元件实现，避免

了复杂的辅助工装设计；同时设计

滑模控制器以提高入位系统控制性

能，搭建入位控制模型并进行仿真和

现场试验，试验结果满足设计的球头

低应力入位要求，验证了本方法的有

效性。

1　基于滑模控制的球头自适应
       入位技术路线

由多定位器构成调姿控制单元

完成对飞机大部件的调姿是飞机部

件对接装配中的常见形式，某部件姿

态调整单元组成见图 1。在调姿对

接前，需要将与飞机部件固连的各工

艺球头准确落入对应球窝形成球铰，

使调姿部件获得稳定支撑。基于上

述实际工程需求，本文提出了基于滑

模控制的球头自适应入位方法。

自适应入位通过驱动定位器使

其末端球窝主动找正球头，在找正过

程中，球头球窝接触力可作为其球心

位置偏差的映射，通过球窝下方固连

的三维力传感器即可实时获取球头

球窝的各向接触力。为提高三维力

传感器测量精度，对传感器原始信号

做限幅和 FIR 混合滤波处理。

球头自适应入位过程包含了驱

动系统与入位系统的强耦合关系，即

通过各向接触力值无法准确得出当

前球头球窝的相对位置关系，因此需

要构建基于力反馈的球头入位闭环

控制系统。将球头球窝侧向接触力

作为定位器 X/Y 向传动系统输入的

一部分，通过分析定位器传动系统组

成得到末端受力与输出位移的关系，

进而驱动定位器补偿当前球心位置

偏差，实现定位器末端球窝对球头的

主动找正 [11]。为减小球头入位时各

向接触力稳态误差，提高入位系统的

控制性能，在球头入位闭环反馈控制

系统中引入滑模控制，并在 Simulink
环境下对构建的力控制系统进行仿

真试验。基于滑模控制的球头自适

应入位技术路线如图 2 所示。

2　三维力传感器力值信号的
      提取与处理

球头自适应入位主要基于三维

力传感器展开，所以力传感器的测量

精度关乎最终球头入位质量。三维

力传感器一般选用电阻应变片作为传

感元件，应变片输出电压较小，后续

电路需要将其放大近 1000 倍才能满

足 A/D 转换电路输入电平的要求 [12]。

由于放大电路和电阻应变片本身存

在热噪声和电磁噪声，使得输出的信

号波动较大，因此需要对三维力传感

器的输出信号做滤波处理。

2.1　常用数字滤波算法

常见的数字滤波方法有算数平

均滤波、递推平均滤波、限幅滤波和

图 1　姿态调整单元组成

Fig.1　Composition of attitude adjustment unit
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其他一些基于 FIR 滤波器的光滑去

噪方法等。

算术平均滤波作为最常用的数

字滤波算法之一，通过在时刻 T 对信

号进行连续 N 次采样，并对采样值

做算术平均运算，作为当前时刻的信

号值。当 N 取较大值时，信号具有

较好的平滑度，此时需要多次采样，

导致信号灵敏度有所下降；当 N 取

较小值时，信号平滑度较差，但灵敏

度较高。由此可见，算术平均滤波对

于要求数据计算速度较快的实时控

制不适用。

递推平均滤波把连续取得的 N
个采样值看成一个队列，将每次采样

到的一个新数据放入队尾，并扔掉原

来队首的一个数据，同时对队列中的

N 个数据进行算术平均运算，获得新

的滤波结果。递推平均滤波平滑度

高，适用于高频振荡系统，但其不易

消除随机脉冲干扰引起的采样值偏

差，同时比较浪费系统内存。

对于随机干扰，限幅滤波是一种

有效的方法，通过比较相邻时刻的两

个采样值，根据经验确定两次采样允

许的最大偏差。如果两次采样值的

差值超过最大偏差范围，则认为发生

了随机干扰，并认为后一次采样值为

非法值，应予删除，同时用前一时刻

采样值代替当前非法值；若未超过

所允许的最大偏差范围，则认为本次

采样值有效，基于限幅滤波的信号采

样值可表示为
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式中，y 为信号采样值；x 为信号原

始值；l– 和 l+ 分别表示限制幅值的下

限和上限，限幅滤波能有效克服因偶

然因素引起的脉冲信号，却无法抑制

周期性的干扰，且平滑度较差。

FIR 即有限长单位冲激响应滤

波器 [13]，是数字滤波器的一种，对于

一个 N 阶的 FIR 滤波器，其输出公

式 y（n）可表示为
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式中，h（k）为滤波器的系数；x（n–
k）为 x（n）延时 k 个周期。系统的

传递函数 H（z）可表示为
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从式（2）可以看出，FIR 滤波器的滤

波过程主要是一组特定的系数与信

号完成卷积的过程；从式（3）可以看

出，在有限的 z平面内有N–1个零点，

同时其 N–1 个极点全部位于 z 平面

等于 0 处，因此 FIR 滤波器也被称为

全零点滤波器，是一个单位脉冲响应

有限长的稳定系统。

2.2　限幅与 FIR 混合滤波试验

综合考虑上述滤波算法的优缺

点，采用限幅与 FIR 滤波相结合的方

法对三维力传感器力值做滤波处理。

考虑对三维力传感器加载的便利性，

选取三维力传感器 Z 向通道进行滤

波试验，在三维力传感器 Z 向加上

10 N 载荷，设置采样频率为 60 Hz，
数据采集量为 200 个。对该组试验

数据进行统计分析，得出原始力值数

据的标准差 δ 为 1.128 N。首先对原

始力值进行限幅滤波处理，限制幅值

为（9.25，10.75），滤波结果如图 3 所

示。分析可知，限幅滤波的原始力值

信号剔除了超差随机信号，保留下

来的滤波信号幅值稳定在一定范围

内，但信号平滑度并没有得到改善，

于是对经限幅滤波后的信号做进一

步 FIR 滤波处理，二次滤波结果如

图 4 所示。

通过分析可知，对原始力值信号

做限幅 FIR 混合滤波后，其信号变化

幅度和平滑度都有了很大提升。进

一步对经混合滤波后的力值数据做

统计分析，得出滤波后的力值数据标

准差 δ′ 为 0.759 N，相比原始力值标

准差减小了 0.369 N，说明经限幅与

图 2　球头自适应入位技术路线

Fig.2　Technique route of ball head adaptive positioning

力值信号
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限幅与FIR混合滤波

球头球窝帖合

球头柔顺入位

图 3　限幅滤波处理效果

Fig.3　Limiting filtering processing effect
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（a）FIR滤波相对限幅滤波的滤波效果 （b）FIR滤波相对原始数据的滤波效果
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FIR 混合滤波处理后的力传感器测

量精度有了大幅提升。

3　球头自适应入位控制技术

在球头自适应入位过程中，定位

器 Z 轴为位置控制轴，使球窝抬升接

近球头。定位器的 X/Y 轴为力控制

轴，通过反馈力的伺服闭环控制，引

导定位器沿球头球窝接触力减小的

方向移动。

3.1　球头自适应入位方案设计

根据实际应用中球头球窝的相

对位置关系和最终入位配合要求，可

将球头入位过程分为 4 个阶段，如图

5 所示。

（1）接近阶段。部件行吊就位

后，定位器与部件之间存在较大位置

偏差，通过手持控制单元驱动定位器

使球窝接近球头，使球头中心在水平

方向上大致落在球窝开口范围内，球

头相对球窝的可入位范围如图 6 所

示。即球头球心 O 在平面 P 上的竖

直投影 O′ 包含于球窝开口圆面 K，

此时的圆面 K 即为球窝相对球头的

可入位范围。

（2）顶升阶段。顶升阶段定位

器 X/Y 方向不动，Z 轴上升，直到球

头球窝开始接触。

（3）进入阶段。在球头球窝开

始接触并进入的阶段，定位器 Z 轴为

位置轴，X/Y 轴为力控制轴，在球窝

继续顶升的过程中，由于球头球窝存

在位置偏差，球窝会受到球头带来的

侧向力，三维力传感器感受到的侧向

力通过力控制器和传动系统后，定位

器开始基于反馈力运动以补偿球头球

窝位置偏差带来的强迫接触力，直至

球头球窝的中心位置在 X/Y 向重合。

（4）贴合阶段。定位器沿 Z 轴

继续做顶升运动，三维力传感器实时

监控球头球窝 Z 向接触力，当接触力

达到设定阈值时，可以认为球头球窝

已完全贴合，此时定位器停止运动，

完成球头入位。

3.2　球头入窝受力模型与理论入位

         轨迹生成

在球头入位过程中，由于没有辅

助测量设备实时监测球头球窝相对位

置，且在球头入位前不知道球头球窝

的各向偏移量，也无法基于定位器各

轴的当前位置计算出球窝相对球头的

理论驱动量，考虑到接触力是球头入

位位置偏差的映射，理想状态下当接

触力为 0 时，说明球头球窝的球心位

置没有偏差，因此基于反馈力引导定

位器运动 [14–16]。首先建立球头入位过

程中的一般受力模型，如图 7 所示。

图 4　FIR 滤波处理效果

Fig.4　FIR filtering effect

图 7　球头球窝接触的一般受力模型

Fig.7　General force model for ball head and 
socket contact

图 5　球头入位过程

Fig.5　Process of ball head positioning

O

O' K

P

图 6　球头可入位理论范围示意图

Fig.6　Schematic diagram of theoretical 
range of ball head positioning
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SH

FN SY
SH

SX

S

理论入位轨迹

为满足飞机大部件支撑结构的

稳固性，球头球窝的制造材料一般选

取高强度结构钢，其刚度较大，且球

头球窝表面较光滑，于是在构建球头

入位的一般受力模型时不考虑球头

与球窝之间的摩擦力。以球头球窝

接触点为原点建立坐标系 O–X/Y/Z，
球窝在接触点所受合力为 FN，球头

所受合力为 FN′ ，由球面接触特性可

知，FN′ 过球头球心 O1。过原点 O 作

辅助线 O–O2 过球窝外圆圆心 O2，进

一步由球窝自身结构特点可知，球头

所受合力 FN′ 在 O–X/Y 平面的分力（即

球窝水平方向所受合力）在 O–O2 连

线上。O–O2 连线与 X 方向夹角为 α，
FN′ 与水平面 O–X/Y 的夹角为 δ，将 FN′
沿 X/Y/Z  3 个方向进行分解可得到

FX、FY 和 FZ，因此 [–FX　–FY　–FZ]T

即为三维力传感器三向通道的理论

输出值。

由二力平衡公理及静力平衡原

理，可知

书书书

ＦＸ ＝ Ｆ′Ｎ × ｃｏｓδ × ｃｏｓα
ＦＹ ＝ Ｆ′Ｎ × ｃｏｓδ × ｓｉｎα
ＦＺ ＝ Ｆ′Ｎ × ｓｉｎδ
ＦＮ ＝ － Ｆ′










Ｎ

 （4）

通过对球头入位进行一般受力

分析可知，若能将 FX 和 FY 控制在较

小水平范围内，即此时球头球窝的侧

向接触力较小，就能实现调姿部件的

柔顺入位。因此，基于力伺服检测并

控制球头球窝侧向接触力达到期望

值，即对定位器 X/Y 向进行显式力控

制 [17–18]。

基于力伺服的球头入位需要给

定定位器末端球窝的理论运动轨迹，

如图 8 所示，其中 FN 为球头球窝接

触力，S 为球头球窝接触点处的切矢；

SH 为球头球窝接触点切矢在水平方

向的投影；SX 为 SH 在 X 方向的投影；

SY 为 SH 在 Y 方向的投影，球头理论

入位轨迹即沿球面接触点处切矢方

向的圆弧。

设 球 头 球 窝 接 触 力 FN=[k1 f　

k2 f　k3 f]
T，球头球窝接触点轨迹切

矢 S=[vxt　vyt　vzt]T，其 中 k1、k2、k3

分别为 X/Y/Z  3 向接触力系数；f 为
设定的力值，设某一时刻球头球窝

接触力 FN =[ f1　f2　f3]
T，则此时可令

k1=1、k2=f2/f1、k3=f3/f1、f=f1，vx、vy、vz

分别为定位器 X/Y/Z  3 向运动速度，

则球头球窝接触点水平方向轨迹切

矢 SH=[vxt　vyt　0]T，由于球头球窝

接触力 FN 过球心，则 FN ⊥ S，即
FN·S=|FN|×|S|×cos〈FN S〉=
   (k1×vx+k2×vy+k3×vz)×f×t=0 （5）
其中 f、t 不为 0，则

k1×vx+k2×vy+k3×vz=0 （6）
同时 FN、S、SH 共面，以球心为坐标

原点，设过原点平面方程为

Ax+By+Dz=0 （7）
由 FN、S 共面有

FN×S=[(k2×vz–k3×vy) i +(k3×vx–
k1×vz) j +(k1×vy–k2×vx) k ]×f×t
 （8）
于是可得到

书书书

Ａ ＝ （ｋ２ × �
�

－ ｋ３ × �
�

）× ｆ × ｔ
Ｂ ＝ （ｋ３ × �

�

－ ｋ１ × �
�

）× ｆ × ｔ
Ｄ ＝ （ｋ１ × �

�

－ ｋ２ × �
�

）× ｆ × ｔ
 （9）

　　同时 SH 在 FN 与 S 组成的平面

内，则有

[(k2×vz–k3×vy)×vx+(k3×vx–
k1×vz)×vy]×f×t2=0 （10）

化简可得到

书书书

�

�

�

�１

�２
×
�

�

 （11）

在球头入位过程中，定位器 Z 轴

为位置控制轴，其运动速度已知，令

vz=v0，则联立式（6）和（11）可以得

到

书书书

�

�

＝
－
�１× �３

�

２
１ ＋ �

２
２

×
�０

�

�

＝
－
�２ × �３

�

２
１ ＋ �

２
２

×
�０

 （12）

　　由此可得到球头理论入位轨迹

表达式为

书书书

�

＝
�

�

×
�

＝
－
�１�３

�

２
１ ＋ �

２
２

×
�０ × �

�

＝
�

�

×
�

＝
－
�２�３

�

２
１ ＋ �

２
２

×
�０ × �

�

＝
�０ ×













�

 （13）

式中，x、y、z 分别为理论入位轨迹在

X/Y/Z  3 个方向的分量。

3.3　球头入位驱动模型构建与仿真

理论入位轨迹是通过计算球头

球窝接触点相对空间接触力的切矢

方向实时生成的，空间接触力由三维

力传感器采集得到，但三维力传感器

测量精度有限，于是实际接触点切矢

方向相对理论切矢方向存在偏差。

同时由于定位器 Z 轴垂直度、球头制

造精度等因素的影响，球头实际入位

轨迹与理论入位轨迹之间很难完全

重合，两者之间存在偏差 ΔL，因此由

胡克定律可得到球头球窝之间的实

际接触力为

FN =Ke×ΔL� （14）
式中，Ke 为定位器沿球头球窝接触

力方向的刚度。

以定位器 X 向运动为例进行力

图 8　球头理论入位轨迹生成示意图

Fig.8　Diagram for generating theoretical insertion trajectory of ball head
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SMC_input
Ctrl Plant

Lx1/6.28

Kx1

1 Kex

1
Lx1/6.28

Kex

+
−

Jx1.s2+Bx1.s
+−

−
+ M.s2+Bx.s

+− +−

定位器X向刚度 定位器X向传动系统滑模控制器
FX ux x1

−+
x1d

位置偏差ex（t）

控分析，考虑 X 向受力有

FX =Kex×ΔLx （15）
式中，Kex 为定位器 X 向刚度；ΔLx 为

球头球窝 X 向轨迹偏差。得到 X 向

接触力后，还需要设计对应的力控制

器以减小入位过程中 X 向接触力的

稳态误差，考虑基于滑模控制算法设

计力控制器。首先设计滑模面，选取

X 向实际入位轨迹与理论入位轨迹

之间的偏差 ΔLx 为跟随误差 ex（t），
设计 X 向滑模面 sx 为

sx=C×ex(t)+ex(t)′=C×(x1d–x1)+(x1d′  –x1′ )
 （16）
式中，C 为正常数；x1d 为定位器 X 向

理论运动轨迹；x1 为定位器 X 向实

际运动轨迹；x1d′ 为定位器 X 向理论

运动速度；x1′ 为定位器 X 向实际运

动速度。

力控制器的输出主要为了使定

位器实际运动轨迹能较好跟随理论

运动轨迹，于是在球头球窝接触时将

定位器抽象为自由刚体，其运动由力

控制器输出引导，同时结合牛顿第二

定律，则 X 向力控制器输出 ux 可表

示为

ux = mx×x1′� （17）
式中，mx 为定位器 X 向惯量。

检验滑模控制器设计的合理性，

取 Lyapunov 函数为

书书书

Ｖ ＝ １２ ｅ�（ ｔ）
２  （18）

在滑模面内有 sx =0，即有

Cex(t)+ex(t)′=0 ex(t)=ex(0)×ex
–Ct

 （19）
可以看出，在滑模面内跟随误差

ex（t）会以指数速度趋近于 0。同时

V ′=ex(t)×ex(t)′=ex(t)×(sx–C×ex(t))
 （20）

滑模面内有 sx =0，则有

V ′= –C×ex(t)2<0 （21）
所以在滑模面内由 Lyapunov 稳

定判据 [19] 可以知道，球头入位 X 向

轨迹偏差 ex（t）会不断收敛。取滑

膜控制趋近律为指数趋近律，即

sx′ = –εsgn(sx)–p×sx，ε>0，p>0 （22）

式中，ε 为趋近速度； p 为趋近项系

数，联立以上各式有

书书书

�

�

＝
�

�

×
�

′１
�

�

＝
�

× （
�１ｄ － �１）＋ （�′１ｄ－ �′１）

�

′
�

＝－ εｓｇｎ（�
�

）－
�

×
�

{
�

 （23）

可以得到定位器 X 向滑模控制

器的输出为

ux=mx×(εsgn(sx)+p×sx+C×

     (x1d′  – x1′ )+x1d″  ) （24）
　　于是可得到定位器 X 向的力控

制框图，如图 9 所示。

定位器 Y 向与 X 向运动形式相

同，在此不详细叙述定位器 Y 向的驱

动模型构建过程，参照 X 向滑模控制

系统可得到定位器 Y 向滑模控制器

输出 uy 为

uy=my×(εsgn(sy)+p×sy+C×

     (y1d′  –y1′ )+y1d″ ) （25）
式中 my 为定位器 Y 向惯量；sy 为 Y
向滑模面；y1d 为定位器 Y 向理论运

动轨迹；y1 为定位器 Y 向实际运动

轨迹；y1d′ 为定位器Y向理论运动速度；

y1′ 为定位器 Y 向实际运动速度。

选择定位器 X 向传动系统为研

究对象，对设计的力控制系统进行仿

真，定位器 X 向传动系统主要由伺服

电机、联轴器、滚珠丝杠、直线导轨和

滑动平台等组成，其机械结构参数如

表 1 所示。

在 Simulink 中搭建定位器 X 向

的力控制模型，其中滑模控制器参数

分别取 mx=128 kg、C=15、p=10、ε =5，
具体如图 10 所示。

分析设计的定位器力控制模型

图 9　X 向力控制结构示意图

Fig.9　Diagram of X-direction force control structure

图 10　定位器 X 向力控制的 Simulink 模型

Fig.10　Simulink model for X-direction force control of locator

表 1　X 向平移台机械结构参数

Table 1　Mechanical structure parameters of X-direction translation platform

机械参数 数值

丝杠扭转刚度 Kx1/（N·mm·rad–1） 6.2×109

丝杠转动阻尼 Bx1/（N·mm·s·rad–1） 60

丝杠转动惯量 Jx1/（kg·mm） 12.8

丝杠导程 Lx1/mm 8.0

定位器 X 向刚度 Kex/（N·mm–1） 1450

定位器 X 向阻尼 Bx/（N·s·mm–1） 98

定位器 X 向惯量 M/kg 128
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图 11　定位器 X 向力控制的单位阶跃响应

Fig.11　Unit step response of locator X-direction force control

图 12　调姿平台

Fig.12　Posture adjustment platform

图 13　球头入位各向力值变化

Fig.13　Changes in anisotropic force values during ball head positioning

图 14　球头入位各向位置变化

Fig.14　Changes in position of ball head in all directions during insertion

动态特性，响应速度和稳态误差是评

价构建的力控系统性能优劣的标准

之一，于是输入单位阶跃信号进行调

试，通过改变滑模控制的指数趋近项

系数 p 即可改变滑模系统的收敛速

度，当系数 p 取 10 时，系统的单位阶

跃响应如图 11 所示。

从仿真结果可以看出，系统达到

稳态的时间约为 0.6 s，达到稳态后

系统超调量极小。因此，基于滑膜控

制的力反馈控制系统不会发生振荡，

系统具有较快的响应速度，同时系统

稳态误差极小，说明设计的力控制器

动态特性较好。

4　试验验证与数据分析

试验主要基于某机身模拟件的

调姿对接展开，如图 12 所示，研究部

件工艺球头的自适应入位过程，评估

本文提出的基于滑模控制的球头自

适应入位方法的可行性和有效性。

4.1　球头自适应入位试验

在球头入位过程中，实时监控定

位器位置和球窝受力的变化，选择数

控定位器 B 对应的球头入位为研究

对象，其入位过程中各方向力值变化

如图13所示。可以看出，在第24 s时，

球头球窝开始接触，入位过程的最大

侧向力约为 14 N，除了力传感器自

身的信号抖动，整个入位过程的接触

力变化较平稳；在第 43 s 时，球头球

窝水平方向位置完全找正，定位器 Z
轴继续顶升，实现球头球窝的完全贴

合，至此球头入位结束。

观察图 14 中的球头入位过程

中各向的位置变化，其中 Z 轴作为

位置控制轴做速度为 1 mm/s 的匀

速顶升运动，X、Y 轴作为力控制轴

其运动由侧向接触力决定，可以看

到入位过程中定位器 X、Y 向运动

曲线变化较平滑，说明设计的球头

入位方案能较好地适应当前驱动环

境，满足球头低应力柔顺入位要求。

4.2　不同相对位置的球头入位试验

分别设置球头球窝在不同相对

1.2
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图 15　不同相对位置的球头入位

Fig.15　Positioning of ball head in different relative position

位置下的入位试验，选取水平方向上

球头球窝的球心相对位置为试验变

量。设置试验组 1 对应的球心相对

位置为 Δx=Δy=10 mm；设置试验组

2 对应的球心相对位置为 Δx=Δy=6 
mm；设置试验组 3 对应的球心相对

位置为 Δx=Δy=2 mm，球头在不同

相对位置下的入位力值变化见图

15。
通过图 15 中不同试验组对应球

头入位过程力值变化可以看出，相对

位置不同会影响球头入位过程中接

触力的变化，相对位置越小，球头入

位过程各向接触力极值越小。由图

15（a）可以发现，定位器 Z 向力值

在第 19~26 s 时基本不变，说明此时

部件所受合力大于其自身重力，故在

球头入位过程中，球头球窝的初始相

对位置不应过大，以防在入位时过大

的接触力使部件产生翻转。

4.3　不同部件姿态的球头入位试验

进一步分析设计的球头自适应

入位方案的鲁棒性，研究部件不同姿

态对球头入位过程的影响。为较好

地模拟机身偏转、俯仰和横滚等不同

姿态，拟通过改变定位器 B 相对三定

位器初始平面的轴向高度使模拟件

呈现不同的位姿，位姿设置见图 16

（d1、d2 分别代表定位器 B 相对三定

位器初始位姿水平面提升的轴向高

度）。不同位姿下球头入位各向力值

变化见图 17。
观察不同位姿条件下入位过程

中侧向接触力的变化，可以看到不同

位姿条件下 X、Y 向入位力值不同，

随着部件偏转姿态角的增加，定位器

X 向接触力增加、Y 向接触力减少。

这说明在球头入位过程中，过大的部

件姿态变化可能导致球头入位过程

中的单边接触力过大，所以在实际应

用中部件的入位姿态应维持在一定

限度内。

5　结论

本文针对大型部件入位难的问

题，提出了一种基于滑模控制的球头

自适应入位方法，并得出了以下 3 点

结论。

（1）三维力传感器原始力值信

号波动较大，很难直接使用，通过限

幅滤波和 FIR 滤波相结合的方法能

很好地抑制原始力值的波动，得到平

稳的力值输出信号。

（2）构建球头入位过程的定位

器驱动模型，对定位器 X/Y 轴采用显

式力控制，基于滑模算法设计定位器

伺服闭环反馈控制系统中的力控制

器，并对控制模型进行仿真。仿真结

果显示系统达到稳态的调整时间约

为 0.6 s，最终稳态误差趋近于 0，验
证了滑模控制器输出能很好地实现

对控制目标的跟随。

（3）搭建部件调姿平台进行球

头自适应入位试验，分析试验数据可

知，球窝最大侧向受力未超过 15 N，

各向接触力值变化较平稳，入位过程

连续且没有出现失稳现象。为验证

本文提出的球头入位方法的鲁棒性，

进一步设计了不同相对位置和不同

部件姿态下的球头入位过程，试验结

果显示设计的球头入位方案能很好

地适应入位环境的变化。各项试验

结果都较好地验证了本文提出的基
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图 17　不同位姿下球头入位力值变化

Fig.17　Changes in ball head positioning force value under different postures

于滑模控制的球头自适应入位的可

行性和有效性。
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柔性装配Flexible Assembly

Adaptive Positioning Method for Ball Head Based on Sliding Mode Control

ZHANG Zhongqing1, LI Shuanggao2, LIU Yang2

(1. Beijing Power Machinery Research Institute, Beijing 100074, China;
2. Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China)

[ABSTRACT]　The accurate placement of the ball head fixed to the aircraft structure into the ball socket at the end 
of numerical control locator is a prerequisite for attitude adjustment and docking of the aircraft structure. Aiming at the 
problem of locating large components accurately, a sliding mode control based ball adaptive positioning method was 
proposed. Firstly, perform amplitude limiting and FIR filtering on the output of the three-dimensional force sensor, and 
perform zero crossing linear regression on its calibration curve to improve the measurement accuracy of the force sensor; 
Secondly, a force guided locator driving model is constructed, and a force controller is designed based on sliding mode 
theory, of which design rationality is verified based on Lyapunov stability criteria; Then, a ball head dimming model based 
on sliding mode control is built in Simulink environment, and the simulation results show that the designed force feedback 
control system has no vibration and fast response speed; Finally, a simulation part of the fuselage is tested to verify that the 
test results meet the designed requirement of ball head low stress placement, which verifies the effectiveness of the method.
Keywords: Aircraft assembly; Ball head positioning; Sliding mode control; FIR filter; Force feedback
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