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飞机外翼对接位姿拟合粒子群优化方法
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摘要： 引入了一种基于特征点约束的飞机外翼对接位姿拟合粒子群优化方法，用于解决外翼对接时位姿拟合误

差大的问题，以提高外翼对接精度。首先，通过建立外翼对接时的空间坐标系，分析外翼作为移动部件时位姿拟

合误差产生的原因以及减小误差的关键点。然后，使用最小二乘法解算位姿调整参数，通过对特征点约束条件

的分析，建立合适的目标函数建立数学模型。再次，引入粒子群算法对位姿调整参数进行优化解算，提高参数精

度，从而减小了位姿拟合误差。最后实验验证了本文方法的可行性和有效性。
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A Particle Swarm Optimization Method for Fitting the Posture of Aircraft 
External Wing Docking
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Abstract: A particle swarm optimization method based on feature point constraints is introduced， for fitting 
the posture of aircraft wing docking. The method is used to solve the problem of large posture fitting errors 
during wing docking and improve the wing docking accuracy. First， a spatial coordinate system for the 
docking of the outer wing is established. And the reasons for the position error and attitude control points of 
the outer wing as a moving component is analyzed. The key points to reduce the error is worked out. Second， 
the least squares method is used to calculate the posture adjustment parameters. And a suitable objective 
function and mathematical model is established by analyzing the constraint conditions of the feature points. 
Once again， the particle swarm optimization algorithm is introduced to optimize the posture adjustment 
parameters calculation. The parameter accuracy is improved， and thereby posture fitting errors is reduced. 
Finally， the feasibility and effectiveness of the proposed method are verified through experiments.
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随着飞机装配工艺不断发展，各种先进装配技

术广泛应用于部件制造、制孔测量和大部件对接等

环节，极大提高了飞机的生产效率［1‑3］。数字化、高

精度设备的应用，使飞机零部件加工一致性得到显

著提高，整机制造水平的重心开始由设计加工阶段

向装配环节转移［4］。

在飞机装配过程中，各种零件、组件及部件需

严格遵循技术规范，通过特定的位置公差实现精准

连接。装配环节作为制造过程的终端环节，直接影

响到飞机的质量标准［5］。方法和设备对确保装配
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品质至关重要，文献［6］引入了基于实测模型关键

特征的虚拟预装配技术，通过在装配过程中精确测

量零件误差与装配累积误差，提升关键部位的控制

精度。文献［7］提出一种基于激光跟踪仪的机器人

末端负载重力辨识与在线补偿方法，优化了工业机

器人的真实装配受力情况，提升了装配效率与工艺

质量。在数字化、大数据等新型技术的驱动下，装

配技术不断被赋予新的活力［8］。

外翼对接装配是保证飞机整体气动外形和飞

行性能的关键工艺，是装配环节的重要组成部分。

外翼装配准确度主要评价指标为外翼与机身的相

对位置，包括安装角、上反角和后掠角等特征点［9］。

传统的飞机外翼对接过程中主要依赖经验或计算

来保证装配准确度，需要人工多次调整。随后，外

翼对接过程引入了位姿测量系统，该系统在飞机上

建立多个位姿控制点，通过调整位姿控制点在允许

公差范围内，保证外翼安装的精度。但是，该方法

依然需要对基准点进行多次调整以满足精度要求，

难以满足产能需求。因此，采用位姿测量系统与柔

性装配技术的方式成为主流，其关键难点在于定位

精度的控制［10‑11］。飞机外翼对接系统由位姿测量

系统、位姿拟合系统和位姿驱动系统组成，分别起

到测量、计算控制和执行驱动的作用［12‑13］，各系统

相互配合完成外翼的自动对接工作。位姿拟合系

统是整个系统的控制中枢，对接时各部件的空间位

置依靠位姿控制点来确定。由于受到各种测量误

差、装配质量等影响，位姿控制点不能准确反映真

实的空间位置，导致在位姿拟合算法中进行空间坐

标转换的位姿调整参数误差较大，影响了外翼对接

装配质量［14］。因此，位姿调整参数作为位姿拟合

算法的基础，尽量提高其参数精度至关重要［15］。

三点法、奇异值分解法和最小二乘法是求解位

姿调整参数的主要方法［16‑21］。三点法通过获取移

动部件上不共线的 3 个位姿控制点解算位姿调整

参数，但是由于存在位姿控制点选取的偶然性，容

易导致位姿调整参数精度变差。奇异值分解法根

据多个位姿控制点的集合求取最小均方误差，将集

合的位姿信息映射到低维空间进行求解计算，使参

数解算过程简单化，但容易导致对精度要求较低的

位姿控制点具有较大的调整余量。最小二乘法属

于迭代算法，其基本原理是通过最小化损失函数的

值来估计参数，从而拟合数据，因为其计算误差小

得到广泛应用。文献［20］提出了一种基于列文伯

格‑马夸尔特（Levenberg‑Marquardt，LM）迭代的最

小二乘法进行大部件位姿矢量拟合的方法，依靠 4
个位姿控制点作为拟合依据，对大部件位姿拟合过

程进行加权计算，提高了位置精度。文献［21］提

出一种基于标准差（Standard deviation，STD）和间

接平差的飞机部件动态调整精度的分析方法，该方

法综合运用间接平差法和加权最小二乘法，引入一

种动态误差耦合计算方法，提高了调姿部件的定位

精度。由于人工智能的兴起，智能优化算法被广泛

用于各类优化问题中。文献［22］设计了一种新型

的机翼‑机身对接定位方法，并采用粒子群和迭代

最近点算法进行位姿参数求解。

尽管上述文献中方法都通过加权赋值的形式

调整不同位姿控制点对精度要求不一致的问题，增

加位姿拟合算法的设计余度，提高了外翼对接精

度。但是，特征点作为衡量装配精度标准的指标，

在确保外翼对接位姿精度中起着至关重要的作

用［23］。上述文献未充分考虑特征点对外翼对接装

配质量的影响，无法充分保证飞机的飞行性能［24］。

针对上述问题，本文引入一种基于特征点约束

的飞机外翼对接位姿拟合粒子群优化方法。实验

验证了本文方法的有效性和可行性。

1 外翼对接位姿拟合数学模型

飞机外翼对接过程核心是外翼调姿，传统的机

翼‑机身对接采用机械式工装完成，效率较低。飞

机外翼对接系统是基于数字化测量和调姿的对接

平台，其组成和运行过程的流程图如图 1 所示。

图 1 中，位姿测量系统、位姿拟合系统和位姿

驱动系统三者相互配合完成了外翼对接过程。位

姿测量系统主要以 iGPS 发射器、激光跟踪仪等为

主要硬件，用于外翼对接前的位姿基准点的标定，

三维坐标值的获取。位姿驱动系统是系统的执行

机构，该系统根据运动学关系，将飞机部件的位姿

调整参数转化为数控定位器的运动参数，由数控定

图 1 飞机外翼对接系统运行流程图

Fig.1 Operation flowchart of aircraft external wing dock‑
ing system
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位器驱动飞机外翼到达目标位姿。位姿拟合系统

则是控制中心，需要依靠位姿测量系统提供位姿信

息，从而解算出位姿调整参数，并通过轨迹规划进

行运动仿真，并且对位姿驱动系统发出驱动指令。

该外翼对接系统的工艺流程可以概括为如下步骤：

（1）构建外翼对接测量网络；

（2）布设位姿基准点；

（3）飞机外翼对接测量方案评估；

（4）构建虚拟对接模型；

（5）飞机外翼目标位置和姿态解算；

（6）基于求解参数进行虚拟对接仿真；

（7）在飞机外翼对接过程中，动态测量外翼的

位置和姿态；

（8）调姿后的位姿测量。

计算位姿基准点的当前坐标与目标坐标的差

值是否符合容差要求，若不满足则重复上述步骤，

否则进入后续装配工作。

1. 1　位姿空间坐标系构建

飞机外翼等部件在对接前的位姿呈现出随机

性，为真实准确地描述各部件的位姿状态，对接过

程必须建立协调统一的坐标系，准确测量并计算

出各部件的空间位置，以便规划各部件的运动

轨迹。

外翼对接过程中可根据需要建立 3 种坐标系，

分别为全局坐标系 G、测量坐标系M和外翼移动

部件坐标系 J，如图 2 所示。

本文以全局坐标系和移动坐标系为例，用于描

述不同坐标系之间的位置转换关系。图 2 中，点 Og

和点 O j 分别为全局坐标系和移动坐标系的原点。

假设移动坐标系的原点 O j在全局坐标系中的坐标

为 P o =[ tx  ty  tz ]T，移动坐标系相对于全局坐标系

的欧拉角分别为 εx、εy和 εz，k 为缩放因子，则移动坐

标 系 到 全 局 坐 标 系 的 转 换 参 数 为 C=
[ εx，εy，εz，tx，ty，tz，k ]T。因此，通过建立合适的公共

基 准 点 求 解 坐 标 之 间 的 位 姿 调 整 参 数 C 为 关

键点。

设公共基准点 Pi 在移动坐标系下的坐标为

P j
i =[ x j

i，y j
i，z j

i ]T，在全局坐标系下的坐标为 P g
i =

[ x g
i，y g

i，zg
i ]T，建立坐标的转换模型为

P g
i = P o + kR g

j P j
i （1）

式中 R g
j 为旋转矩阵，表示为

R g
j =

é

ë

ê

ê
êêê
ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úcosεy cosεz cosεx sinεz + sinεx sinεy cosεz sinεx sinεz + cosεx sinεy cosεz

-cosεy sinεz cosεx cosεz - sinεx sinεy cosεz sinεx sinεz + cosεx sinεy sinεz

sinεy -sinεx cosεy cosεx cosεy

（2）

同理，根据以上关系，可以得到测量部件坐标

系到全局坐标系之间的转换关系为

P g
i = P o + kR g

m P m
i （3）

式中：R g
m 为旋转矩阵；P m

i 为公共基准点在测量部

件坐标系下的空间坐标。

1. 2　位姿控制误差模型

飞机在加工、制造和装配等过程中存在允许误

差，以及位姿测量系统本身固有的测量偏差，这些

问题会导致位姿调整点的实际位置偏离理论位置，

使得系统难以获得准确的位姿调整参数。本文基

于坐标转换模型，利用泰勒公式对式（3）展开分析，
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式中：上标“0”表示为对应参数的近似值，dεx
、dεy

、

dεz
、dk 为对应参数的修正因子；dtx

、dty
、dtz

为测量坐

标系原点在全局坐标系下的坐标偏差量。由此可

得坐标拟合误差存在以下的线性转换模型

L i = B i ∆C （5）
式中：L i 为坐标 P i 的坐标拟合误差；B i 为坐标 P i 的

坐标转换矩阵；∆C为测量坐标系到全局坐标系位

姿调整参数的修正值。式（5）可以重新表示为
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若在外翼移动坐标系内共设置 n 个位姿控制

点 P i ( i = 1，2，…，n )，由于每个公共基准点都满足

图 2 坐标系关系转换示意图

Fig.2 Schematic diagram of coordinate system relationship 
transformation
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以上公式，将坐标拟合误差用矩阵形式进行扩展

L= B∆C （7） 
从式（7）看出，在测量误差修正值 ∆C一定的

情况下，坐标的位姿拟合误差 L与转换系数矩阵 B

成正相关，即与位姿调整参数正相关。

2 基于最小二乘法的位姿调整参数

位姿调整参数是位姿拟合的关键，直接关系到

外翼相对机身的位置姿态，对飞机性能具有重要影

响。为保证位姿调整参数的精度，需要建立准确的

位姿对接协调模型。位姿对接协调模型根据位姿

控制点获得各部件的空间坐标，测量系统需要对空

间坐标进行实时测量和信号输入，并解算得到位姿

调整参数 C。

三点法是常用的位姿调整参数的求解方法，但

是因采用基准点数量较少从而导致求解误差较

大。因此，本文通过在移动坐标系上布置多个位姿

基准点，引入最小二乘法求解位姿转换系数。

假设在装配全局坐标系下的调姿基准点为

P g
i = ( xi  yi  zi )T( i = 1，2，…，n )，外 翼 位 姿 经 过 调

整后，调姿基准点位姿误差为 ∆ρ i ( i = 1，2，…，n )，
假设该算法的目标函数为

F ( P ) = F (∆x，∆y，∆z，εx，εy，εz)= ∑
i = 1

n

ωi ∆ρ2
i （8）

式中 ωi 为调姿基准点的测量不确定度权值。假设

当 前 位 姿 参 数 的 初 值 为 P ( 0 ) =
[ ]∆x0，∆y0，∆z0，εx0，εy0，εz0 ，代入目标函数求导公

式中

F' |P ( )0 = ( F '1，F '2，…，F '6 ) ∣P ( )0 =
|
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|
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∂∆x
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求 得  F'
P ( 0 )

，判 断 是 否 存 在  F'
P ( 0 )

< Emin

（Emin 为所要求的最小误差），若满足上述条件，则

初始位姿向量 P ( 0 ) 即为所求，反之则重新构造迭

代方程

|
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|
|
||
|
|
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P= P ( 0 )

*F'|P ( i ) （10）

式中
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为雅克比矩阵。

通 过 式（10）多 次 迭 代 ，直 至 满 足 条 件

 F'
P ( 0 )

< Emin，即可得到目标位姿参数。

3 基于特征点约束的位姿参数分析

特征点可划分为设计类与工艺类两大类别。

设计类特征点包括机翼的安装角、上反角和后掠角

等姿态特征指标，指向飞机在设计时确定的对接装

配指标，对精度要求高，以保证飞机具备优秀的气

动性能。工艺类特征点则涵盖了保证外翼对接工

艺质量的配合面间隙、间接孔同轴度等。

在飞机的制造装配流程中，误差累积是一个不

可忽视的问题。单纯依赖位姿控制点的测量数据

来进行位姿参数解算，往往难以达到所需的精度。

这是因为外翼作为移动部件相对于机身的位置信

息单纯依赖于数模关系，然而理论位置和实际位置

通常存在误差。因此，本文将特征点作为约束条件

引入到位姿调整参数分析中，以减小位姿拟合

误差。

3. 1　设计类特征点位置误差

飞机上的各个位姿基准点是分析判断设计类

特征点的直接方法，本文研究了反映翼身相对位置

的安装角、上反角和后掠角等 3 种姿态特征，如图

3~5 所示。

图 3 安装角测量示意图

Fig.3 Schematic diagram of installation angle measurement

图 4 上反角测量示意图

Fig.4 Schematic diagram of measuring the upper and 
lower corners

图 5 后掠角测量示意图

Fig.5 Schematic diagram of backswept angle measurement
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翼身对接过程中，机身预先调整至水平状态，

然后调整机翼的姿态并与机身对接。此时的全局

坐标系与大地水平面平行。所以，飞机设计类特征

点可以通过机翼与机身相对位置的位姿控制点的

高度差进行反映。

假设位姿基准点在翼身对接全局坐标系下的

测量坐标为 P i ' = [ x'i y 'i z 'i ] T
，则根据位姿基准

点 1#和 2#确定安装角为

α = arctan 
|

|

|
||
| z'1 - z'2

y '1 - y '2

|

|

|
||
|

（11）

根据位姿基准点 2#、4#、6#和 8#确定上反角为

β = arctan 
|

|
|
||
| z'8 - z'4 + z'6 - z'2

x'1 - x'4 + x'6 - x'2

|

|
|
||
|

（12）

根据位姿基准点 4#和 8#确定后掠角为

γ = arctan 
|

|

|
||
| x'8 - x'4

y '8 - y '4

|

|

|
||
|

（13）

安装角位置偏差过大会严重影响飞机飞行性

能，因此飞机对于机翼安装角精度要求较高。假设

外翼的理论安装角为 α'，根据式（11）可建立约束函

数为

f1( α ) = cos2 α - cos2 α'= cos2( α'+ Δα ) - cos2 α'≈
-Δαsin2α' （14）
Δα 为安装角对接精度，安装角约束条件为

f1 ( α )∈ [ - Δαsin2α'，Δαsin2α'] （15）
同理，可根据上述原理计算出上反角和后掠角

的约束函数和约束条件分别为

f2( β )= cos2 β - cos2 β' = cos2( β' + Δβ )- cos2 β'

≈ -Δβsin2β' （16）
f2 ( β )∈ [ - Δβsin2β'，Δβsin2β'] （17）

f3 ( γ )= cos2 γ - cos2 γ' = cos2(γ' + dγ)- cos2 γ' ≈
-Δγsin2γ' （18）

f3 ( γ )∈ [ - Δγsin2γ'，Δγsin2γ'] （19）
式中：β'和 γ'分别为上反角和后掠角的理论值；∆β

和 ∆γ 表示要求的对接精度。

3. 2　工艺类特征点约束

某型飞机翼身对接面分为上、下翼面，其上翼

面为对接螺栓，下翼面为双排对接销钉孔，在中部

存在对接定位销，见图 6、7。

为保证外翼对接配合面的工艺质量，本文引入

对接平面角度和定位销同轴度两种工艺类特征

点。通过在飞机外翼结构平面采集平面数据拟合

出最优的对接平面，设拟合出来的平面在全局坐标

系下的平面方程为

Ax+ By+ Cz+ D= 0 （20）
用最小二乘法拟合出最优平面模型为

minf (Π ) = ∑
k = 1

t

( Ax+ By+ Cz+ D )2 （21）

假设在外翼装配过程中，机身作为配合部件的

对接平面，外翼作为插入件的对接平面，两个对接

平面用向量进行表示分别为

Π fixed [ A fixed B fixed C fixed D fixed ] （22）
Πmove [ Amove Bmove Cmove Dmove ] （23）

两个平面的法线向量分别为

N fixed =[ A fixed B fixed C fixed ] （24）
Nmove =[ Amove Bmove Cmove ] （25）

在对接过程中，机身作为配合平面保持静止，

而外翼作为插入的对接平面进行了旋转变换和平

图 6 外翼对接机身端示意图

Fig.6 Schematic diagram of external wing docking with fuselage end

图 7 外翼对接机翼端示意图

Fig.7 Schematic diagram of external wing docking 
with wing end
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移变换。外翼插入对接平面的法线向量可以表示

为 R g
j Nmove，配合件的对接平面基准和插入件的对

接平面之间的角度优化模型为

δα ( ν ) = arccos
|| N fixedR g

j Nmove

 N fixed
2 R g

j Nmove
2 （26）

设 插 入 部 件 对 接 平 面 的 采 样 点 集 为 P gb
j =

[ xj  yj  zj ]T，插入部件经过旋转平移变换后，P gb
j 坐

标变换为 P gc
j = R g

j P gb
j + T，则配合部件到对接平

面Π f 之间的距离为

di( ν ) =
|| N fixed ( )R g

j P gb
j + T + D  

fixed

 N fixed
2 （27）

插入部件对接平面的 m 个测量点到对应的配

合部件对接平面的平均距离为

d avg( ν ) =
∑
j = 1

m

di ( ν )

m
（28）

假设外翼上下配合面的间隙分别为 d avg1 和

d avg2，则上下配合面间隙误差为

f4( d ) = ∆d avg = | d avg1 - d avg2 | （29）
约束条件为

∆d avg ∈ [-dmin，dmin ] （30）
3. 3　基于特征点约束的目标函数建立

为更加准确地解算位姿调整参数，真实表征外

翼相对机身的位姿状态，需要在考虑特征点基础上

求解外翼对接最佳目标位姿，以减小同理论位姿的

偏差。

假设位姿控制点在翼身对接全局坐标系下的

当前坐标为 P i，经过位姿调整后，当前坐标 P i 经过

旋转和平移变换后得到拟合值 P 'i。假设根据位姿

拟合算法得到的理论坐标为 P ″i ，则位置偏差模

型为

 minf ( R，t ) = ∑
i = 1

n

 P ″i - P 'i = ∑
i = 1

n

 P ″i -( RP i + t )

（31）
实际对接过程中，不同的特征点约束条件对位

姿拟合算法的影响是不同的。因此，本文根据实际

情况对位姿控制点 P i 赋予权重，表示为

minf ( R，t ) = ∑
i = 1

n

ωi P ″i - P 'i =

∑
i = 1

n

ωi P ″i -( RP i + t ) （32）

假 设 位 姿 控 制 点 P i 的 精 度 要 求 为 N i =
[ ∆x  ∆y  ∆z ]T，则 理 想 条 件 下 的 位 置 偏 差 模 型

f ( R，t )的最优取值 fα 为

 fα = ∑
i = 1

n

ωiN T
i N i （33）

从式（33）看出，fα 与 ωi 线性相关，比例系数为

N T
i N i。对于精度要求较高的位姿调整点，N T

i N i

的数值较低，因此需要较大的权重 ωi 增大位姿基

准点的重要性。对于精度要求较低的位姿基准点

则 需 要 较 低 的 权 重 ωi 来 减 小 位 姿 基 准 点 的 重

要性。

外翼对接装配目标位姿是由两类特征点约束

条件共同组成，基于该目标模型的误差，采用权重

系数的方式构造最终的目标函数。

f (η)= ω 1 f1( α ) + ω 2 f2( β )+ ω 3 f3 (γ)+ ω 4 f4( d )
（34）

外翼位姿优化后的最佳位姿为取值最小时，即

存在 min | f ( η ) |。其中各项装配位置误差均满足

式（15、17、19、30）的要求。

4 基于粒子群优化算法的位姿参数

研究

基于特征点约束条件建立的外翼对接数学模

型复杂程度高，诸如最小二乘法等算法在解算位姿

调整参数时，难以处理特征点约束问题，且容易陷

入局部最优。通过设置最大迭代次数或者增大容

差的方法求解位姿调整参数，将导致位姿拟合误差

增大。外翼对接过程实际上是多目标的优化问题，

因此，本文引入了粒子群优化算法，以便快速求解

多种特征点约束条件下全局的最优位姿调整参数，

提高外翼对接精度。

粒子群算法是个体协作而成的群体与个体间

的互动机制中寻求搜索全局最优解的方法，具有实

现简单、解算效率高、非线性优化性能强等优点。

它将问题的搜索空间类比于鸟类的飞行空间，将每

只鸟抽象为一个“粒子”，并赋予其速度和位置两个

属性。粒子在搜索空间中根据自身的飞行经验和

同伴的飞行经验动态调整速度，从而更新位置，以

找到问题的最优解［25］。该算法首先需要在一个 D
维的搜索空间内确定由 m 个粒子组成的粒子群。

位姿调整函数包含 6 个未知参数，因此搜索空间为

6 维。每个粒子都为一个六维向量，其空间位置可

以表示为

x i = ( xi1，xi2，…，xi6 )        i = 1，2，…，6 （35）
每个粒子还存在相应的速度向量，表示为

v i = ( vi1，vi2，…，vi6 )        i = 1，2，…，6 （36）
粒子的空间位置即为位姿调整函数的一个解，

代入适应度函数中得到适应度值，数值大小用于评

价粒子的优劣，适应度函数即为式（34）所示的目标

函数。在每次迭代过程中，算法根据适应度函数数

值会产生两种不同的最优位置，分别为粒子 i 的具
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有 最 佳 适 应 度 值 的 个 体 历 史 最 优 位 置 P i =
( Pi1，Pi2，…，Pi6 ) 和整个粒子群的全局最优位置

P g = (P g1，P g2，…，P g6)。算法在迭代中的更新公式

表示为

vt + 1
id = ωvt

id + c1 r1 ( pt
id - xt

id)+ c2 r2( pt
gd - xt

gd)（37）
xt + 1

id = xt
id + vt + 1

id （38）
式中：ω 为惯性权重；c1 和 c2 分别为学习因子；r1 和

r2 为 0~1 之间的随机数；上标 t 表示迭代次数；下

标 d 表示维度。

粒子群在解算外翼对接问题中的最优位姿调

整参数时，优化目标还需包括特征点约束函数。常

见的粒子群算法通过惩罚函数法将约束问题转化

为无约束问题来处理，但是存在寻优效率低下等问

题。本文根据基于特征点的约束函数求解全局最

优解。特征点约束问题的目标函数为 fi( x )，i =
1，2，3，4，根据约束条件表示为

ì
í
î

ïï
ïï

gi( )x ≤ 0   i = 1，2，…，n

hj( )x = 0   j = 1，2，…，m
（39）

特征点的约束条件均为范围值，因此简化约束

条件表示为

| fi ( x ) |- εi ≤ 0 （40）
式中 εi 为约束条件的限定范围。

粒子的适应度值根据适应度函数计算得到，但

是在约束问题求解过程中，适应度值并不一定能正

确反映粒子在优化模型中的整体性能，因此，引入

约束可行域作为全局最优解的关键依据［26］。假设

约束可行域存在的解的集合为 F i，则优化问题中

每个约束存在的可行域交集表示为

Q= F 1 ∩ F 2 ∩ … ∩ F n + p （41）
在每次迭代时，粒子需要向交集 Q不断逼近。

同时，为避免函数陷入局部最优，本文对全局最优

解的选择机制进行了重新设计：首先计算粒子到约

束可行域的规范距离 Lj ( xi )，求和得到 L ( xi )，结合

适应度函数挑选最佳的粒子作为当前迭代次的全

局最优解，随着迭代不断朝着最优解逼近。

Lj( xi ) = lj ( xi )
maxlj ( xi )

     i = 1，2，…，m （42） 

L ( xi ) = ∑
j = 1

n + p

Lj( )xi （43）

式 中 ：lj ( xi ) 为 粒 子 到 可 行 域 的 规 范 距 离 ；

maxlj ( xi )， i = 1，2，…，m 为所有粒子到可行域边

界的最大距离。基于约束可行域和目标优化函数

适应值改进全局最优解的选取，如图 8 所示。具体

选择机制为：

（1）若两个粒子均位于约束可行域内，根据适

应度函数计算的适应值选取粒子。

（2）若两个粒子分别位于约束可行域内外，则

选择位于约束可行域内的粒子。

（3）若两个粒子均位于可行域外，则选取规范

距离最小的粒子［26］。

综合上述研究内容，最终得到粒子群优化算法

的位姿调整参数解算流程如图 9 所示。

图 8 全局最优解选择示意图

Fig.8 Schematic diagram of global optimal solution 
selection

图 9 粒子群优化算法流程图

Fig.9 Flowchart of the particle swarm optimization algo‑
rithm

510



第 3 期 郭海利，等：飞机外翼对接位姿拟合粒子群优化方法

为验证本文粒子群优化算法的有效性，本文引

入了 Powell 算法和牛顿迭代算法进行仿真验证。

本文粒子群优化算法的初始化参数可见表 1。
已知全局坐标系到测量坐标系的位姿调整参

数标准值为［-2 345.341，-1 342.334，1 352.347， 
0，0，0］，经过 3 种方法的对比验证，可得实验结果

见表 2。
根据表 2可知，本文的粒子群优化算法具备良好

的精确度，经优化后的算法平移参数仅为［0.002 1，
0.002 9，0.002 7］，旋 转 参 数 为［6.329e-4，

5.998e-4，6.637e-5］，偏差绝对值均为最小的，表

明本文的粒子群算法的有效性。

5 实验验证

5. 1　飞机外翼精准对接系统

本文实验以自动导引运输车（Automated guid‑
ed vehicle，AGV）重载底盘为平台，通过激光跟踪

仪建立空间坐标，在此基础上结合设备自动规划路

径，在飞机总装的过程中实现飞机外翼的转运及自

动对接的功能。系统整体结构可见图 10。系统硬

件部分主要包括工控机、电池模块、全向车平台、六

自由度平台、适配箱、传感器工装盒和手持控制器

等单元组成。系统软件界面由 5 大功能区组成，分

别为手动控制区，对接目标图像区，系统通讯及系

统状态显示区，对接系统主功能区，操作日志区。

飞机外翼对接实验的基本流程如下：

（1）由操作者手持控制器控制 AGV 底盘的移

动，使外翼不断靠近机身，完成粗校准并保存各位

姿基准点的空间位置。

（2）依靠外翼对接调姿算法，不断计算对接时

所需的移动量，使测量点空间位置不断逼近理论

值，进行精校准。

（3）根据测量系统实时计算调姿系统实际位置

与目标位置的偏差，当偏差量小于设定阈值时，结

束调姿过程。

5. 2　实验验证

为验证本文基于特征点约束的飞机外翼对接

位姿拟合粒子群优化方法具有更好的外翼对接精

度，本文引入三点法、未进行特征约束的最小二乘

法进行对比分析。实验由两个主要部分组成：位姿

调整参数实验和位姿拟合算法实验。位姿调整参

数实验旨在验证，通过本文所提出的方法，飞机外

翼精准对接系统能否严格地根据预设参数进行精

确移动。这一步骤至关重要，因为它是确保外翼对

接拟合误差最小化的关键所在。位姿拟合算法实

验则是为了检验在运用本文提出的方法后，外翼对

接的位姿拟合精度是否达到预期标准。通过这两

个实验将全面评估本文方法在飞机外翼对接过程

中的有效性和精确性。

本文以某型飞机为例进行仿真实验，外翼上的

调姿基准点为 8 个，特征点约束有 4 个，分别为安装

角、上反角、后掠角和上下配合面的间隙，见图 11
所示。

5. 2. 1　位姿调整参数实验

假设位姿基准点在全局坐标系下的理论坐标

初始值如表 3 所示，对上述坐标叠加已知的位姿调

整参数作为标准值进行实验仿真分析。

为验证本文方法解算的位姿调整参数准确性，

本文利用蒙特卡洛仿真方法对位姿基准点随机添

表 1 粒子群算法优化参数

Table 1 Particle swarm optimization parameters

初始化参数

迭代次数

学习因子［c1，c2］

惯性权重

随机数［r1，r2］

权重［ω 1，ω 2，ω 3，ω 4］

数值

1 000
［2，2］

0.6
［0.5，0.5］

［0.2，0.2，0.2，0.4］

表 2　位姿调整参数偏差绝对值

Table 2　Absolute deviation values of pose adjustment parameters

位姿调整参数偏差绝对值

Powell算法

牛顿迭代算法

粒子群优化算法

平移参数/mm
ΔX

0.004 5
0.004 9
0.002 1

ΔY

0.003 8
0.003 4
0.002 9

ΔZ

0.002 8
0.003 9
0.002 7

旋转参数/（°）
εx

8.234e-4
8.921e-4
6.329e-4

εy

7.464e-4
8.363e-4
5.998e-4

εz

9.337e-5
9.288e-5
6.637e-5

图 10 设备结构图

Fig.10 Equipment structure diagram
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加均差为 0，方差为 0.2 的正态误差，以模拟测量系

统的测量精度所造成的偏差。实验共进行 50 次，

取平均值作为计算结果，实验结果见表 4。由表 4
可知，本文方法在位姿参数上的位置误差分别为

0.145、0.172 和 0.241 mm，角度偏差仅为 0.005°、
0.007°和 0.013°。本文方法得到的位姿参数结果对

比其他两种方法精度明显较高。此外，本文实验总

共进行 50 次，对 3 种方法进行标准化差计算得

到表 5。

由表 5 可知，在 50 次实验中，3 种方法每次位

姿调整参数解算结果与 50 次计算平均值的偏差很

小，标准差都在 0.1 以下，表明本文提出的方法具

有较高的稳定性。

5. 2. 2　位姿拟合算法实验

根据飞机外翼对接的工艺要求，飞机外翼位置

参数的允许偏差为±0.5 mm 以内，安装角、上反角

和后掠角的角度偏差需要控制在±0.02°以内，外

翼上下配合面的间隙需要控制在 0.1 mm。为验证

本文方法解算的位姿调整参数的精确性，本文进行

了位姿拟合实验进行验证，计算得到 8 个位姿基准

点在 3 个轴向上的位置偏差，实验共进行 10 次，实

验结果取 8 个位姿基准点的平均值，实验结果见图

12~14。

表 4 位姿调整参数解算结果对比

Table 4 Comparison of pose adjustment parameter cal⁃
culation results

位姿调整参数

位置参数/
mm

姿态参数/
（°）

ΔX

ΔY

ΔZ

εx

εy

εz

理论
位姿

200
100

-200
-5

5
5

三点法

200.562
100.368

-200.367
-5.013

5.015
5.025

最小
二乘法

200.478
100.384

-200.394
-5.019

5.021
5.015

本文
方法

200.145
100.172

-200.241
-5.005
-5.007
-5.013

图 11 调姿基准点分布图

Fig.11 Distribution map of attitude adjustment reference 
points

表 3 位姿基准点

Table 3 Pose reference points

位姿基准点/mm
1
2
3
4
5
6
7
8

X 轴

2 023.47
2 123.88
4 366.73
4 358.73
5 633.56
5 733.68
6 479.47
6 593.33

Y 轴

2 344.56
2 375.90
2 478.56
2 483.49
2 485.56
2 474.87
2 507.34
2 575.36

Z 轴

-1 102.43
-1 163.11
-1 146.62
-1 147.99
-1 165.84
-1 158.43
-1 167.34
-1 178.54

表 5 位姿调整参数标准差

Table 5 Standard deviation of pose adjustment parame⁃
ters

位姿调整参数

ΔX/mm
ΔY/mm
ΔZ/mm
εx/（°）
εy/（°）
εz/（°）

三点法

0.000 5
0.000 6
0.000 3
0.029
0.016
0.063

最小二乘法

0.000 3
0.000 8
0.000 5
0.041
0.026
0.093

本文方法

0.000 2
0.000 4
0.001 1
0.026
0.021
0.062

图 12 调姿基准点 X 轴方向坐标偏差

Fig.12 Coordinate deviation in the X-axis of the attitude ad‑
justment reference points

图 13 调姿基准点 Y 轴方向坐标偏差

Fig.13 Coordinate deviation in the Y-axis of the attitude ad‑
justment reference points

图 14 调姿基准点 Z 轴方向坐标偏差

Fig.14 Coordinate deviation in the Z-axis of the attitude ad‑
justment reference points
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由图 12~14 可知，基于特征点的位姿拟合优

化算法相较于未考虑特征点约束条件的位姿拟合

方法更为全面、精确。因此，本文方法中 8 个位姿

基准点的平均位置方位绝对值偏差最小，分别为 X

轴 0.118 mm、Y 轴 0.123 mm 和 Z 轴 0.070 mm，且

远小于±0.5 mm 的公差带范围，满足外翼对接精

度要求。

此外，本文方法根据特征点的约束条件对位姿

拟合算法进行修正，经过实验对比的结果见表 6。

由表 5 和表 6 可知，三点法和最小二乘法仅采

用位姿基准点对飞机外翼对接目标进行单目标位

姿求解，在位姿基准点的 X 轴、Y 轴和 Z 轴方向坐

标偏差未超出，但是在上下配合面的间隙均超差，

分别超出设定值 0.032 和 0.057 mm。本文方法同

时基于特征点约束条件和位姿基准点的装配目标

位姿求解，无论在各方向的坐标偏差，还是特征点

参 数 绝 对 值 均 不 存 在 超 差 现 象 ，仅 为 0.003° 、
0.004°、0.008°和 0.046 mm，远小于其他两种方法，

提高了飞机外翼位姿拟合精度，同时满足位姿基准

点偏差和特征点精度要求。

6 结   论

本文针对外翼对接时位姿拟合误差大的问题，

引入了一种基于特征点约束的飞机外翼对接位姿

拟合粒子群优化方法。实验研究得到了如下结论：

（1）本文根据位姿空间坐标系建立位姿控制误

差模型，通过分析外翼对接时位姿拟合误差产生的

原因，可知位姿拟合误差与位姿调整参数成正比关

系。因此，求解精确的位姿调整参数是优化外翼对

接过程的关键所在。

（2）本文依托位姿基准点的测量网络，采用最

小二乘法解算外翼对接过程的位姿调整参数。然

而，该方法未充分考虑制造装配时累积误差造成的

影响，将会导致外翼对接精度降低。因此，引入特

征点对外翼对接过程实施约束，有助于减小外翼对

接误差。

（3）基于特征点约束条件构建的外翼对接数学

模型复杂程度高，本文引入了粒子群优化算法，快

速求解多种特征点约束条件下全局的最优位姿调

整参数。通过实验对比结果，相较于三点法和最小

二乘法，基于特征点约束的粒子群优化算法位姿解

算精度提高约 56%，使得外翼最终对接精度提高

了约 50%。
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