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航空过盈孔轴零件装配接触力精确感知方法

陆晶佳1，邵剑锋1，2，李泷杲1，黄 翔1，李 根1，候国义1

（1. 南京航空航天大学，南京 210016；
2. 航空工业昌河飞机工业（集团）有限责任公司，景德镇 333001）

[ 摘要 ] 精确接触力感知是实现航空过盈孔轴零件温差法主动柔顺装配的关键，而由负载引起的非接触力（重力和

惯性力）会对受力感知产生干扰，影响装配过程的精度与稳定性。针对此问题，提出了一种基于并联调姿机构关节

力传感器的接触力感知方法。首先，针对调姿机构基座安装倾角，介绍了一种自标定策略。然后，阐述了主动柔顺装

配过程中零件之间的接触力解算方法，并根据力的平移定理和刚体转动原理，建立负载动力学参数辨识模型。接着，

通过 Adams 和 Simulink 联合仿真验证了参数辨识与接触力感知算法的可靠性。最后，在搭建的主动柔顺装配平台

上进行了接触力感知精度验证试验。结果表明，所提方法能够实现负载动力学参数的辨识，精确地进行非接触力补

偿，大幅减小了受力感知误差。
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[ABSTRACT] Accurate contact force perception is key to achieving active compliance assembly of aviation interference 
fit shaft-hole components using the temperature difference method. However, non-contact forces (e.g., gravity and inertial 
forces) induced by the load can interfere with force perception, thereby affecting the accuracy and stability of the assembly 
process. To address this issue, a contact force perception method based on the joint force sensors of a parallel posture 
adjustment mechanism is proposed. First, a self-calibration strategy is introduced to calibrate the mounting tilt angle of 
the posture adjustment mechanism base. Then, the method for calculating the contact force between components during 
active compliance assembly is described, and a load dynamics parameter identification model is established based on the 
principle of force translation and rigid body rotation. Next, the reliability of the parameter identification and contact force 
perception algorithms is verified through cosimulations using Adams and Simulink. Finally, experiments to verify the 
contact force perception accuracy are conducted on an active compliance assembly platform built in the laboratory. The 
results show that the proposed method can accurately identify the load dynamics parameters, achieve precise non-contact 
force compensation, and significantly reduce force perception errors.
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发动机转子、直升机旋翼系统和大型天线座等关键

孔轴结构通常采用过盈配合。装配质量直接决定了设备

的稳定性和使用寿命 [1–2]。温差法是实现过盈配合的主

要方法之一，通过工件整体升降温工艺将过盈配合零件

转化为间隙配合 [3]。在装配过程中，随着温差的减小，零

件之间的配合间隙迅速变小，导致允许装配时间较短。

随着机器人技术、自动化技术和传感器技术的进

步，自动化装配逐渐成为主流。然而，传统的“数字化测

量 + 刚性定位”方法难以满足高精度装配需求 [4]，特别

是在航空领域，过盈孔轴结构的温差法自动化装配需求

尤为突出。为此，主动柔顺装配受到了广泛关注。主动

柔顺装配指机器人在位置控制的基础上，使用力传感器

感知待装配零件之间的接触力，并通过控制算法动态修

正位置，从而完成装配 [5–6]。因此，精确感知零件之间的

接触力对实现主动柔顺装配至关重要 [7]。

在零件装配过程中，力传感器的测量数据包括 3 部

分：零件之间的接触力，末端与零件的负载重力，以及由

运动产生的惯性力 [8]。为实现装配接触力感知，必须对

其他非接触力进行补偿。目前，通过非接触力补偿实现

受力感知方法主要有以下两种。

（1）基于机器学习的方法。随着计算机性能的提升，

人工智能技术得到了迅速发展。Su 等 [9] 通过建立人工

神经网络 （Artificial neural network，ANN）拟合机器人当

前欧拉角姿态与末端工具重力在力传感器中的分量之间

的映射关系，补偿了重力的影响。El Dine 等 [10] 提出了一

种基于循环神经网络 （Recurrent neural network，RNN）

的观测器，利用机器人关节编码器和惯性测量单元 
（Inertial measurement unit，IMU）获取外部负载的位姿、

速度和加速度信息，以实现对非接触力的估计。胡瑞钦

等 [11] 建立了基于反向传播神经网络 （Backpropagation 
neural network，BPNN）的受力预测模型，以机器人末

端的运动状态为输入，预测六维力传感器在无外力作

用下的输出值，通过力传感器的实际测量值与预测值

的差值，实现机器人末端负载的受力感知。尽管使用

神经网络可以实现负载受力感知，但其泛化能力依赖

于大量的训练数据。此外，网络的训练需要消耗大量

的计算资源和时间，且难以提供严格的稳定性证明，这

可能引发严重的安全问题。

（2）基于解析模型的方法。Kim 等 [12] 利用已知的

末端负载质量和质心位置，结合机器人实时姿态，构建

了一种重力解算模型，计算并消除了重力对六维力传感

器测量值的影响。实际上，负载质量和质心位置并非已

知。张立建等 [13] 设计了一种标定与计算方法，通过收

集至少 3 种不同姿态下的传感器数据，确定传感器零

点、基座安装角度、负载重力及重心位置，从而消除这些

因素对外部力和力矩感知的影响。然而，这些方法均未

讨论由负载运动产生的惯性力。由于航空孔轴零件质

量大且系统响应快，在温差法主动柔顺装配过程中，需

要考虑惯性力带来的影响。Kroger 等 [14] 将附加在机器

人末端的六维力传感器和加速度传感器相结合，并利用

已知负载的惯性张量矩阵，实现了对惯性作用所产生的

非接触力的估计。Kubus 等 [15] 首先对附加载荷的惯性

参数进行在线估计，然后使用牛顿 – 欧拉方程计算其产

生的非接触力，通过从力传感器的测量值中减去这部分

非接触力，从而实现受力感知。

以上研究均基于串联机器人，其承载能力有限，无法

适用于大型航空孔轴零件的装配。并联调姿机构因其定

位精度高、动态响应快的优势，被广泛应用于航空装配领

域 [16–17]。常见的并联调姿机构由多个三坐标数控定位器

组成 [18]。此外，前文所述的受力感知方法均需要在末端

与零件之间安装额外的六维力传感器。为此，Wen 等 [19]

基于螺旋理论，通过在 Stewart 机构的 6 个连杆上安装力

传感器测量驱动力，构建了动态重力补偿模型。Chu等 [20]

提出了一种基于分布式力传感器的主动柔顺对接方法，

利用多个三维力传感器作为测力元件，通过动力学模型

计算接触力，但该研究未进行动力学参数辨识。

为了实现航空过盈孔轴零件温差法主动柔顺装配

接触力精确感知，需要建立末端负载的精确动力学模

型。为此，本文提出了一种基于并联调姿机构关节力

传感器的接触力感知方法。首先对力传感器与调姿机

构基座安装倾角进行标定，然后对负载动力学参数进行

在线辨识以提高受力感知精度，最后基于动力学模型补

偿非接触力。为验证辨识和补偿算法的可靠性，使用

Adams 和 Simulink 进行了联合仿真。最后，在实验室

搭建模拟装配平台，进行负载受力感知试验。

1 航空过盈孔轴零件温差法主动柔顺装配系统

1.1 系统介绍

以直升机旋翼系统中的自动倾斜器为例，该装置用

于调节旋翼叶片的迎角，从而实现对飞行姿态和方向的

精确控制。如图 1 所示，自动倾斜器主要由动环、轴承

和不动环组成。在动环与轴承装配过程中，动环作为外

环，轴承外圈作为内环；在不动环与轴承装配过程中，不

动环作为内环，轴承内圈作为外环。采用温差法实现装

配，对装配质量要求极高。

图 2 为直升机自动倾斜器温差法主动柔顺装配模拟

平台。3 台数控定位器通过球铰与末端相连构成冗余闭

链调姿机构。在球铰关节处安装了三维力传感器，用于

测量关节受力。内环模拟件与调姿机构末端相连，本文

统称其为负载，外环模拟件则固定在基座上。
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直升机自动倾斜器温差法主动柔顺装配的技术流

程如下：

（1）零件在完成升降温后重新装夹；

（2）在线辨识负载的动力学参数；

（3）基于测量辅助实现零件的粗对准；

（4）根据动力学模型进行受力感知，使用主动柔顺

完成装配。

1.2 运动学模型

图 3 为并联调姿机构的运动学模型，工具坐标系

Ot – XtYtZt 与末端相固连，随着末端一起运动；基坐标系

Ob – XbYbZb 与基座相固连；bpi = [xp yp zp]
T（i = 1，2，3）表

示基座坐标系下球头的球心坐标；tri = [xr yr zr]
T（i = 1，2，

3）表示球头在工具坐标系下的球心坐标。

在基座坐标系下，根据刚体转换原理，有
bpi = bt R

t ri + btT （1）
式中，b

tT = [xt yt zt]
T 表示工具坐标系原点在基座坐标系

下的三维坐标；b
t R 表示工具坐标系在基座坐标系下的

姿态矩阵，使用欧拉角 Z–Y–X 的旋转顺序进行描述，即

t
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 （2）
根据计算的球头坐标控制 3 个定位器协同运动，实

现末端位姿的调整。

1.3 力传感器与基座安装倾角标定

安装倾角的标定本质上是计算坐标系之间的姿态

转换矩阵，从而将测量坐标系中的数值映射回参考坐标

系。如图 4 所示，定义世界坐标系 Ow – XwYwZw 的 Z 轴

方向与重力方向平行且相反。力传感器安装于三坐标

定位器的末端，由于三坐标定位器存在制造和装配误

差，力传感器的测量坐标系 Osi – XsiYsiZsi（i = 1，2，3）与

调姿机构基座坐标系 Ob – XbYbZb 之间不平行。此外，在

调姿机构基座安装过程中，不会专门针对重力方向进行

设置，基坐标系与世界坐标系之间存在安装倾角。这些

因素都会对负载的受力感知产生影响，因此需要对力传

感器和基座安装倾角进行标定。

图 1 直升机自动倾斜器结构

Fig.1 Schematic diagram of helicopter swashplate structure

不动环

轴承

动环

图 2 航空孔轴结构主动柔顺装配模拟平台

Fig.2 Simulation platform for active compliant assembly of aviation 
shaft-hole structure
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图 4 力传感器与基座安装倾角坐标关系

Fig.4 Coordinate relationship between force sensor and base 
installation angle
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图 3 并联调姿机构运动学模型

Fig.3 Kinematics model of parallel pose adjustment mechanism
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对于力传感器的安装倾角，由于球窝与力传感器之

间通过定位销配合装配，可以认为球窝的姿态与力传感

器一致。通过使用激光跟踪仪测量布置在球窝与基座

靶球孔上的激光靶球，可计算获得力传感器测量坐标系

相对于基坐标系的姿态矩阵 si
bR（i = 1，2，3），实现力传

感器安装倾角标定 [21]。

根据标定参数，将力传感器原始测量数据映射至基

座坐标系，即
bFi = si

bR sFi （3）
式中，sFi = [sFx sFy sFz]T 表示三维力传感器原始测量数

据；bFi 表示基座坐标系下力传感器的测量值。

对于基座的安装倾角，由于基座绕世界坐标系 Z 轴

的旋转对力的测量不会产生影响，因此只讨论其绕 X 轴

和 Y 轴的偏角。定义基座先绕世界坐标系的 Y 轴旋转

角度 θ，再绕 X 轴旋转角度 φ，则基座倾角的姿态矩阵可

表示为
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 （4）
根据基座倾角姿态矩阵，可将世界坐标系下的重力

映射至基座坐标系。在调姿机构静止时，基座坐标系下

力传感器测量值的矢量和等于重力，即
bF = bG = wb R

–1 wG （5）

式中，b bF = Fi
i�
�
1

3

表示基标系下力传感器测量数据的矢

量和；wG = [0 0 –mg]T 和 bG 分别表示世界坐标系和基标

系下的负载重力；m 表示物体质量；g 表示重力加速度。

将式 （4）代入式 （5）中，展开可得
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式中，mg � � �b b bF F Fx y z
2 2 2，基座安装倾角可由式 （7）

计算。
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2 接触力感知方法

2.1 非接触力补偿模型建立

如图 5 所示，在装配作业过程中，力传感器的测量

数据可以表示为

Fs = FG + Fv + Fe （8）

式中，Fs 表示力传感器原始测量数据的矢量和；FG 表

示负载重力和由重力引起的力矩；Fv 表示由负载运

动产生的惯性力/力矩；Fe 表示零件所受到的外部接触

力/力矩。为了精确感知柔顺装配过程中的接触力，必

须对重力和惯性力进行补偿。

通过动力学建模，可以实现对重力和惯性力的准确

估计。典型的动力学建模方法有牛顿 – 欧拉法、拉格朗

日法和凯恩法。对于该并联调姿机构，由于末端连同负

载的质量较大，而球窝的质量相对较小，可以忽略不计，

将其视为单刚体系统。对于单刚体系统，牛顿 – 欧拉法

直观易懂，计算效率高，且适合实时运算。因此，基于力

的平移定理和刚体变换原理，使用牛顿 – 欧拉法在工具

坐标系下对负载进行动力学建模，

t
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式中，trm = [xm ym zm]T 表示工具坐标系下负载的质心坐

标；bx表示基座坐标系下负载的线加速度；tfe 和
tτe 分别

表示工具坐标系下零件所受外力和外力矩；tI 表示负载

在工具坐标系下的惯性张量矩阵，由 3 个惯性矩和 3 个

惯性积参数构成，即

t I �
�

�

�
�
�

�

�

�
�
�

I I I
I I I
I I I

xx xy xz

xy yy yz

xz yz zz

 （11）

式中，tω、tω表示工具坐标系下，末端的角速度和角加速

度。由于末端姿态使用欧拉角描述，需要通过计算转换

到角速度。

t� �
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�
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 （12）

式中，T 为工具坐标系下的欧拉角到轴角的转换矩阵。

图 5 负载受力分析

Fig.5 Load force analysis
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对式 （12）求时间的导数，可得到角加速度。
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其中，
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通过融合三维力传感器数据求解得到的六维力值，减

去基于动力学模型预测的重力和惯性力，从而得到零件所

受的外部接触力。合并式 （9）和 （10）并重新整理可得

t

e

b bF J K F L� � �
�
� i i
i 1

3

G  （16）

式中，tFe 表示工具坐标系下零件所受六维力；J 为惯性

力矩阵；Ki（i = 1，2，3）和 L 分别为用于将球铰关节受

力和重力转换至工具坐标系下力和力矩的矩阵。
tFe = [tfe

T tτe
T]T （17）
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如图 6 所示，在零件的装配过程中，通过导纳控制

实现主动柔顺。末端的运动状态可以从控制器中获取，

若负载的质量、质心位置、惯性积和惯性矩等动力学参数

已知，则可根据式 （16）实时计算出负载的六维受力 tFe。

2.2 动力学参数辨识

由于调姿机构末端存在制造和装配误差，且零件每

次装夹的位姿无法保持一致，通过 CAD 模型获取的负

载动力学参数并不准确。若使用 CAD 参数进行补偿，

会导致受力感知产生偏差。因此，需要对动力学参数进

行在线辨识。

调姿机构处于静止状态时，零件所受外力与惯性力

均为 0，在力传感器安装倾角补偿后，其测量值矢量和

的大小即为重力大小，由此可得负载质量为

m
g

i
i� �
� bF
1

3

 （21）

接着，令末端在自由空间运动，此时零件所受外力

矩为 0，式 （10）可改写为
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根据式 （23）将式 （22）展开可得
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重新整理式 （24）可得
tτ = [M N][y] （25）

式中，M、N 为系数矩阵；y 表示待辨识的质心坐标、惯

性矩和惯性积参数。
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y = [rx ry rz Ixx Iyy Izz Ixy Ixz Iyz]T （28）
式 （25）可简化表示为

ai y = bi （29）
连续采集机器人运动过程中的数据可得

Ax = B （30）
式中，A = [a1

T a2
T … an

T]T，B = [b1
T b2

T … bn
T]T，根据最

图 6 系统控制流程图

Fig.6 System control flow chart

导纳控制器 运动学逆解

动力学补偿 调姿机构

Xd X

Fe x, ω, ω

Fi式（16）

式（1） pi

        注：X和Xd分别表示实际与规划的末端位置；pi表示姿态机构
在关节空间的运动轨迹。
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小二乘原理：

y = (AT A)–1 AT B （31）
由此，完成对负载 10 个动力学参数的辨识。

3 试验验证与数据分析

3.1 仿真验证

由于负载的真实动力学参数以及柔顺装配过程的

实际接触力较难获取，因此，通过仿真的方式来验证辨

识和补偿算法的正确性。首先在 SolidWorks 软件中建

立主动柔顺对接系统模型，然后导入到 Adams 中并设

置约束、驱动、外力输入和关节力输出，如图 7 所示。

使用 Adams 中的机械系统导出联合仿真模块，将

该模块插入 Simulink 中运行，与 Simulink 中建立的轨

迹规划、导纳控制、运动学逆解、接触力解算等模块连

接，实现联合仿真，仿真结构模型如图 8 所示。

3.1.1 辨识仿真

首先设置外力输入为 0，保持位置不变，令末端欧

拉角姿态 α、β、γ 按激励轨迹运行。为确保末端运行完

成轨迹后能回到原位，设计了基于正弦函数的激励轨

迹。为提高辨识精度，使轨迹尽可能达到笛卡尔空间

的行程极限，轨迹的幅值分别设定为 0.0349 rad、0.0698 
rad、0.0524 rad。此外，为使轨迹尽可能覆盖调姿机构的

整个工作空间，令轨迹频率互为质数 [22]。为确保调姿

机构启停无冲击，使用七次多项式进行过渡。最终轨迹

如图 9 所示。

对运动过程中的力/力矩、姿态、角速度、角加速度等

数据进行采样并输出至工作区，然后运行动力学参数辨

识算法，辨识结果如表 1 所示，可以看出质心的辨识误差

仅有 0.0686%，惯性张量的辨识误差也在 0.22% 以内。

3.1.2 力感知仿真

完成辨识后，为了验证补偿效果，通过导纳控制使

图 7 Adams 中的并联柔顺对接平台

Fig.7 Parallel compliant docking platform in Adams

图 8 Adams 与 Simulink 联合仿真框图 
Fig.8 Co-simulation block diagram of Adams and Simulink
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调姿机构切换至主动柔顺模式，对接触力信号进行感知

试验仿真。如图 10 所示，在主动柔顺装配过程中，将调

姿机构的“力 – 位”控制等效为一个“质量 – 弹簧 – 阻尼”

系统，将与环境的接触等效为一个弹簧系统 [23]。

调姿机构的导纳控制模型为

M X X B X X K X Xd d d d d d e r( ) ( ) ( )   � � � � � � �F F
 （32）
式中，Md、Bd、Kd 分别表示控制器的虚拟质量、阻尼和刚

度；Xd、 Xd、 Xd 分别表示规划的末端位置、速度和加速度；

X、 X、 X表示实际的末端位置、速度和加速度。环境力 Fe

可表示为

Fe = Ke(Xe – X) （33）
式中，Ke 表示环境刚度；Xe 表示环境位置。

实际装配过程中，由于粗对准时存在定位误差，调

姿机构规划的位置 Xd 与目标环境位置 Xe 并不一致。

为模拟倒角接触和插合过程，令环境位置的 x 和 y 方

向在调姿机构规划位置的基础上再分别附加一个斜率

为 – 0.2 mm/s 和 – 0.3 mm/s 的斜坡信号，在 1 s 后通过

倒角，分别到达位置 12.8 mm 和 – 11.3 mm，系统进入

插合阶段。插合阶段，在环境位置的 x 轴和 y 轴分别附

加一个斜率为 – 0.01 rad/s 和 – 0.02 rad/s 的斜坡信号，2 
s 后完成插合，总仿真时间 3 s。为验证算法效果，将由

环境反馈的接触力/力矩作为理论值，与解算的负载受

力进行对比，结果如图 11 所示。环境反馈的接触力与

经过动力学补偿后计算所得的负载受力非常吻合，最

大力感知误差 （取绝对值）仅为 1.73×10–3 N，最大力矩

感知误差仅为 1.97×10–3 N·m。仿真结果证明，本文

提出的基于并联机构关节力传感器的动力学参数辨

识和接触力感知算法具有可靠有效性。

3.2 试验验证

为验证本文提出的力感知方法的精度，在实验室搭

建基于并联调姿机构的航空孔轴零件主动柔顺装配模

拟试验平台，如图 12 所示。平台由三坐标定位器、三维

力传感器、调姿机构末端、孔轴零件模拟件和伺服控制

系统组成，其中三维力传感器型号为 ME K3D120，量程

为 500 N，测量精度为 0.1%FS。
3.2.1 倾角标定与参数辨识试验

首先对 3 个力传感器与调姿机构基座安装倾角进

行标定，结果如表 2 所示。

接着，令调姿机构运行上文所设计的激励轨迹，调

姿系统软件界面如图 13 所示，界面中的曲线表示规划

的关节运动轨迹。

在系统的每个控制周期 （10 ms）进行观测数据采

样，使用本文方法进行参数辨识，结果如表 3 所示。

由于末端负载的真实动力学参数较难获取，无法直

接评估参数辨识精度，由式 （16）可知，动力学模型的准

确性直接影响非接触力的补偿效果。在自由空间内运

动时，负载所受六维力的理论值应均为 0，通过评估自

由空间接触力解算误差，可以间接验证倾角补偿和参数

辨识对力感知精度的提升效果。令调姿机构末端按五

次多项式轨迹运动至工作空间内随机生成的目标位姿，

如表 4 所示，末端的初始位姿为 [13 –11 608 0 0 0]。

表 1 动力学参数辨识仿真结果

Table 1 Simulation results of dynamic parameters identification

惯性参数 CAD理论值 辨识值 误差/%

m /kg 47.8111 47.8111 0.0000

rx /m 0.0000 0.0000 0.0000（*）

ry /m – 0.0322 – 0.0322 0.0000

ry /m 0.1458 0.1459 0.0686

Ixx /（kg·m2） 5.5848 5.5824 0.0430

Iyy /（kg·m2） 3.3109 3.3037 0.2175

Izz /（kg·m2） 5.1874 5.1944 0.1349

Ixy /（kg·m2） 0.0000 0.0001 0.0001（*）

Ixz /（kg·m2） 0.0000 0.0000 0.0000（*）

Iyz /（kg·m2） 0.4612 0.4605 0.1518

  注：*为绝对误差。

图 9 姿态激励轨迹

Fig.9 Attitude excitation trajectory
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图 10 主动柔顺装配过程的物理模型

Fig.10 Physical model of active compliant assembly process
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调姿过程中，分别记录了使用 CAD 理论值且无倾

角补偿，使用 CAD 理论值并进行倾角补偿，以及使用辨

识参数并进行倾角补偿 3 种情况下解算的自由空间负

载受力，统计力解算误差 F F Fx y z
2 2 2+ + 的均值和力矩

解算误差 M M Mx y z
2 2 2+ + 的均值 （后文简称误差），结

果如图 14 所示。对计算结果的分析表明，使用 CAD
理论值且不进行倾角补偿情况下，力解算误差均值为

1.0386 N，力矩解算误差均值为 1.4037 N·m ；进行传

感器和调姿机构基座安装倾角补偿后，力解算误差均

值降至 0.5562 N，力矩解算误差均值仍有 1.2567 N·m；

在使用辨识的动力学参数进行补偿后，力解算误差均

值进一步减少至 0.2587 N，力矩解算误差均值也降至

0.1782 N·m。

以第 1 次试验为例进行分析，得到的解算力和力矩

表 2 力传感器与基座安装倾角标定结果

Table 2 Calibration results of installation inclination angle between force sensor and base 

参数 力传感器1 力传感器2 力传感器3 基座

α/rad – 3.6896×10–3 – 8.9628×10–3 – 4.3304×10–3 —

β/rad – 1.6552×10–3 – 2.1028×10–3 2.2284×10–4 – 1.4060×10–3

γ/rad 3.1797×10–3 – 1.6770×10–4 5.6797×10–4 – 1.3930×10–3

图 12 航空孔轴主动柔顺装配模拟试验平台

Fig.12 Simulation experiment platform for active compliant 
assembly of aviation shaft-hole components
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曲线如图 15 所示。可以看出，安装倾角补偿前，接触力

感知误差较大，这可能是由于调姿机构内力和力传感器

安装倾角共同作用下，三维关节力传感器测量值产生了

维间耦合，同时基座安装倾角导致了重力分力的产生。

图 11 主动柔顺过程接触力/力矩解算

Fig.11 Contact force/torque calculation in active compliance process
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表 3 动力学参数辨识试验结果

Table 3 Experimental results of dynamic parameters identification

惯性参数 辨识值 惯性参数 辨识值

m/kg 47.8306 Iyy /（kg·m2） 3.2806

rx /mm – 0.2566 Izz /（kg·m2） 5.1089

ry /mm – 29.091 Ixy /（kg·m2） 0.0000

rz /mm 143.2353 Ixz /（kg·m2） 0.0003

Ixx/（kg·m2） 5.5351 Iyz /（kg·m2） 0.4568

经过对力传感器安装与基座安装倾角的标定与补偿后，

接触力计算误差有所减小。但由于动力学参数的不准确

性，接触力矩的计算误差仍然较大，尤其是在 X 轴方向，

这可能是因为实际重心位置相较于 CAD 值在 Y 轴方向

存在较大偏差，导致由重力产生的力矩没有得到有效补

偿。在使用辨识的动力学参数后，接触力计算误差进一

步减小，非接触力矩补偿效果显著提升。由此证明了倾

角补偿与参数辨识对于提高接触力感知精度的有效性。

3.2.2 已知接触力感知试验

由于装配过程中的零件之间的真实接触力较难获

图 13 调姿系统软件界面

Fig.13 Attitude adjustment system software interface

表 4 调姿机构目标位姿

Table 4 Target pose of posture adjustment mechanism

调姿机构
位姿

序号

1 2 3 4 5 6 7 8

X/mm – 24.0331 – 33.6165 – 28.7052 – 27.9944 61.3438 48.7167 58.1440 58.0745

Y/mm – 48.6089 – 52.3564 29.6159 34.5833 – 42.5170 – 42.0790 37.6802 21.5981

X/mm 566.6235 641.2436 568.6121 653.8856 577.7619 644.2243 571.2575 648.5706

A/rad – 0.0463 – 0.0448 – 0.0549 – 0.0557 0.0397 0.0477 0.0465 0.0518

B/rad – 0.0534 – 0.0546 0.0421 0.0582 – 0.0521 – 0.0392 0.0380 0.0479

C/rad -0.0774 0.0612 – 0.0676 0.0524 – 0.0720 0.0590 – 0.0656 0.0706
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取，考虑手动对零件施加外力，并通过 S 型力传感器进

行测量。S 型力传感器型号为 LKL–101，量程为 500 N，

测量精度为 ± 0.015 N。令调姿机构运行主动柔顺模式，

每个控制周期内采集一次数据，记录 S 型力传感器测量

值与本文方法计算的负载受力的幅值，结果如图 16 所

示。可以看出，解算力与测量力非常吻合，最大误差 （取

绝对值）为 1.3041 N，平均误差为 0.2756 N，仅为负载重

力的 0.0588%。

4 结论

本文针对航空过盈孔轴零件温差法主动柔顺装配

中精确接触力感知需求，提出了一种基于并联调姿机构

关节力传感器的接触力解算方法，并得出以下结论。

（1）针对由末端负载引起的非接触力，基于牛顿 –
欧拉方程构建动力学补偿模型。考虑到从 CAD 模型获

取参数的不准确性，提出了一种动力学参数在线辨识方

法。此外，提供了一种力传感和调姿机构基座安装倾角

的标定与补偿策略，以提高传感器测力的准确性。

（2）通过 Adams 虚拟样机与 Simulink 进行动力学

参数辨识与接触力感知的联合仿真，结果显示参数辨识

误差在 0.22% 以内，最大力感知误差为 1.73×10–3 N，最

大力矩感知误差为 1.97×10–3 N ·m，证明了本文算法

的准确性。

（3）基于主动柔顺装配试验平台，验证了倾角补

偿与参数辨识在提升力感知精度方面的效果。使用辨

识的参数并进行倾角补偿后，自由空间力解算误差从

图 16 接触力和力矩解算数据

Fig.16 Contact force and torque calculation data
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图 14 调姿过程力和力矩解算误差

Fig.14 Force and torque calculation error in attitude adjustment 
process
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Fig.15 Contact force and torque calculation data
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（c）辨识参数加倾角补偿
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1.0386 N 降至 0.2587 N，力矩解算误差由 1.4037 N·m
降至 0.1782 N·m，接触力感知精度显著提高。为了进

一步验证测力精度，设计了利用 S 型力传感器进行已

知接触力感知的试验，结果显示，平均力感知误差为

0.2756 N，仅为负载重力的 0.0588%。

以上各项试验表明，本文提出的方法能够实现零件

装配过程中外部接触力的精确感知，可应用于航空孔轴零

件温差法主动柔顺装配。在未来的工作中，可以进一步探

索激励轨迹的参数优化，提高参数辨识的速度与精度。
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