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摘要：针对飞机翼身对接装配中激光跟踪仪测量光路易遮挡及对接装配准确度之间存在耦合关系

的问题，以叉耳式飞机叉耳翼身对接装配为研究对象，提出基于分布式双目视觉与优先级约束的叉耳式

飞机翼身对接装配偏差解耦建模与修正方法。利用分布式双目相机、激光跟踪仪、数控定位器等构建叉

耳式飞机翼身对接装配偏差检测与修正系统。依据翼身对接装配准确度的重要程度和工艺特点，建立

叉耳式翼身对接装配偏差综合表达式，提出基于装配准确度优先级约束的飞机翼身对接装配偏差修正

方法。将飞机翼身对接装配耦合准确度要求解耦为分阶段离散优化问题，利用李代数参数化量化飞机翼

身相对姿态偏差，利用叉耳配合间隙模型和叉耳孔同轴度模型分别解算间隙修正量和同轴度修正量，实
现了飞机机翼机身对接装配偏差的逐级修正。实验结果表明，与无约束模型装配方法和传统几何参考多

约束模型偏差修正方法相比，翼身相对姿态偏差、叉耳孔同轴度和叉耳配合间隙均得到了改善。
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Abstract： Aiming at the problems that the optical path measured by laser trackers was prone to occlu⁃
sion and the coupling relationship existing in docking assembly accuracy during aircraft wing-fuselage dock⁃
ing assembly， the wing-fuselage docking assembly of fork-ear aircrafts was used as research object， and a 
method was proposed for decoupled modeling and correction for fork-ear type aircraft wing-fuselage dock⁃
ing assembly deviations based on distributed binocular vision and assembly accuracy priority constraint.  A 
deviation detection and correction system was constructed for the wing-fuselage docking assembly of fork-
ear aircrafts， integrating distributed binocular cameras， laser trackers， and numerical control positioners.  
Based on the importance and process characteristics of wing-fuselage docking assembly accuracy， a compre⁃
hensive expression was established for the wing-fuselage docking assembly deviations of fork-ear aircrafts， 
and a correction method was proposed for such assembly deviations， which was based on the priority con⁃
straint of assembly accuracy.  The coupled accuracy requirements were decoupled into a phased discrete op⁃
timization problem for aircraft wing-fuselage docking assembly.  The relative attitude deviation of the air⁃
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craft wing-fuselage was quantified using Lie algebra parameterization.  The clearance correction and coaxial⁃
ity correction amounts were calculated respectively via the fork-ear fit clearance model and the fork-ear hole 
coaxiality model， enabling the step-by-step correction of deviations in aircraft wing-fuselage docking assem ⁃
bly.  Experimental results show that compared with the unconstrained model assembly method and the tradi⁃
tional geometric reference-based multi-constraint model deviation correction method， the wing-fuselage 
relative attitude deviation， fork-ear hole coaxiality， and fork-ear fit clearance are all improved.

Key words： aircraft； assembly； priority constraint； binocular vision； deviation correction

0 引言

飞机装配是飞机制造的重要环节，其装配质

量直接影响飞机的性能和使用寿命［1］。传统翼身

对接方法依赖手动工装，需要人工反复操作调整

与试装，存在效率低、精度差、装配质量难以保证

等不足，已无法满足现代飞机制造的要求。

随着高精度数字化测量技术的快速发展，激

光跟踪仪［2］、激光雷达［3］和室内全球定位系统［4］等

大尺寸测量系统被逐步应用于机械装配领域。在

基于飞机部件关键点位的飞机对接装配领域，

MURALIKRISHNAN 等［5］研究了激光跟踪仪在

大部件尺寸计量中的误差来源、不确定度与航空

部件装配场景的应用。CHEN 等［6］使用激光跟踪

仪、iGPS等研究了飞机测量辅助装配（MAA）对接中

的位姿不确定性与装配质量评估。JAYAWEERA
等［7］使用 Meta MXS交叉传感器研究航空发动机部

件最优位姿并引导机器人装配。MAROPOULOS
等［8］使用激光跟踪仪、坐标测量机等研究了飞机

机翼等大型复杂产品的 MAA 实现路径，为机翼

部件自动化装配提供了可行方案。

为充分利用飞机大部件关键控制点的位置信

息，采用基于关键点的位姿最佳拟合方法能有效

提高装配质量和效率。MBAREK 等［9］使用激光

跟踪仪与定位器研究了机身段装配和翼身对接的

模块化可重构定位。ZHANG 等［10］使用定位器和

激光跟踪仪等设备研究了飞机机翼等大型部件的

位姿对准与精加工系统。DENG 等［11］使用激光

跟踪仪与数控定位器研究了飞机翼身对接装配零

间隙位姿对准的位置校正。MEI 等［12］使用数控

定位器和激光跟踪仪研究了基于最佳拟合策略的

机翼位姿对准方法。

关键点的位置精度对对接装配偏差影响较

大，由于飞机零件存在制造和装配误差，单纯依靠

关键点位的对接方法已不能满足装配精度需求。

为提高飞机大部件对接装配质量，王青等［13］提出

了一种基于机翼-机身接头和水平测量点公差约

束的最优评估方法。LI 等［14］建立了一种基于机

身对接装配共线、共面和对称约束的多目标优化

模型。WU 等［15］将常见的工程约束解耦为 4 个最

小几何参考约束，包括点到点距离、点到线距离、
点到面距离和线到线夹角。LI 等［16］基于实测数

据 构 建 双 误 差 模 型 ，采 用 离 散 粒 子 群 优 化

（DPSO）算法优化目标姿态与位置，采用笛卡儿

空间 S 形曲线进行轨迹规划。
以上研究中几何参考多约束平衡因子与优化

目标的权重因子依赖经验设定，且未考虑多工程

约束耦合效应。根据航空制造工程手册，飞机机

翼-机身（以下简称翼身）对接装配准确度是翼身

对接装配质量的参考指标，主要包括翼机相对姿

态、叉耳配合间隙和叉耳同轴度等装配准确度要

求；各装配准确度之间存在耦合关系，属于耦合约

束装配，且为保证飞机性能，各装配准确度存在主

次顺序。
由于遮挡和空间狭窄，激光跟踪仪等大尺寸

测量系统往往无法直接测量飞机对接装配配合特

征。视觉测量技术具有非接触、高精度和高效率

的特点，近年来不少学者将机器视觉引入飞机大

部件对接装配。张辉等［17］提出一种基于视觉的直

接测量方法，利用单目相机直接识别测量飞机叉

耳交点孔特征。为实现 AGV 车载夹具基座与站

台基座的对准，LIU 等［18］利用单目工业相机、测距

仪和六自由度位姿调整机构构建了部件位姿调整

系统。朱永国等［19］提出一种基于激光跟踪仪和机

器视觉的飞机翼身对接装配偏差动态综合修正方

法。黄小童等［20］融合使用 iGPS、接触式位移传感

器和单目视觉相机，提高了飞机大部件对接装配

精度。为满足叉耳式飞机机翼机身对接装配同轴

度检测要求，LI 等［21］提出一种使用分布式单目视

觉的大型飞机部件组装新型同轴对准方法。
在飞机大部件对接装配复杂测量场景中，受

测量距离和环境影响，单目视觉存在测量效率低，
测量精度不稳定等缺点。双目视觉得益于可重构

景深且在定位精度上远高于单目视觉，被逐步应

用于机械装配领域，ZHANG 等［22］基于张氏标定

法研究了单 -双目协作标定测量体系。 ZHOU
等［23］提出了基于点距离约束和图像空间误差的平
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面靶标双目标定法。ZHU 等［24］采用基于圆形标

定板的多相机立体视觉标定法，结合椭圆锥模型、
罗德里格斯公式，实现翼身对接装配高精度检测。

基于以上分析，本文以叉耳式飞机翼身对接

装配为研究对象，提出基于分布式双目视觉与优

先级约束的叉耳式飞机翼身对接装配偏差解耦建

模与修正方法。

1 叉耳式飞机翼身对接装配偏差检测与修正

1.1　装配偏差数字化高精度检测与修正系统构建

为满足叉耳式飞机翼身对接数字化高精度对

接装配要求，构建图 1 所示的叉耳式飞机翼身对

接装配偏差检测与修正系统。

该系统主要由分布式双目相机、激光跟踪仪、
数控定位器、集成测控系统等组成。在翼身对接

装配前后端面处分别布置 1 组双目相机系统，主
辅接头顶部分别布置 1 组双目相机系统，总计 4 组

双目相机系统。双目相机用于测量飞机机翼-机

身接头孔特征、孔心坐标、配合间隙等；激光跟踪

仪用于构建装配全局坐标系，双目相机联合标定

等；集成测控系统实现翼身装配偏差解算、定位器

运动学逆解及数控定位器驱动等功能；数控定位

器为飞机翼身对接装配的数控执行机构。

1.2　基于优先级约束的装配偏差检测与修正流程

飞机翼身相对姿态直接影响飞机的飞行性能

和机动性能，此外它还会影响叉耳接触面贴合状

态，因此装配过程中应优先保证翼身相对姿态准

确度。叉耳配合面间隙会影响配合面接触压力分

布和连接刚度，间隙不均匀会导致接头无法插入、

接头碰撞或局部过载、松动，需在翼身相对姿态调

整后进行间隙修正，因此叉耳配合间隙约束优先

于叉耳同轴度约束。依据以上分析，叉耳式飞机

翼身对接装配准确度优先次序依次为翼机相对姿

态、叉耳配合间隙和叉耳同轴度。
综合以上分析，提出图 2 所示的基于分布式

双目相机和优先级约束的叉耳式飞机翼身对接装

配偏差检测与修正方法。

1）相机标定与装配全局坐标系联合标定。使

用张氏标定法对双目相机进行标定确定相机内外

参，并联合激光跟踪仪进行全局标定，获得双目相

机坐标系相对于装配全局坐标系的位姿关系。
2）叉耳配合特征提取和测量。利用双目相

机对机翼机身接头进行特征提取和接头孔心点位

测量，得到机翼、机身接头孔心在双目相机坐标系

下坐标和在装配全局坐标系下的坐标。
3）翼身相对姿态偏差解算与修正。利用叉耳

式飞机翼身相对姿态偏差模型解算出翼身相对姿

态偏差，将翼身相对姿态偏差逆解为定位器的驱

动量，实现翼身相对姿态偏差修正。

图 1　飞机翼身对接装配偏差检测与修正系统

Fig.1　Aircraft wing-fuselage docking assembly 
deviation detection and correction system

图 2　基于优先级约束的飞机翼身相对位姿偏差

检测与修正流程

Fig.2　Flow chart of relative pose deviation detection 
and correction for aircraft wing-fuselage based on 

priority constraints
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4）叉耳配合间隙测量与修正。通过翼身接头

顶部的双目相机系统测量叉耳接头配合间隙，获

取接头间隙值，利用叉耳配合间隙模型解算间隙

修正量，将间隙调整量逆解为定位器驱动量，实现

翼身叉耳接头配合间隙修正。

5）叉耳孔同轴度测量与修正。通过翼身接头

前后端面的双目相机系统测量机身与机翼接头孔

心坐标，利用叉耳同轴度模型解算出同轴度修正

量，将同轴度修正量逆解为定位器驱动量，实现翼

身接头同轴度修正。

影响飞机对接装配精度的主要因素包括对接

部件加工误差、温度、双目视觉测量误差、对接装

配准确度耦合。其中，叉耳采用铣削加工，加工精

度高，飞机装配现场一般为恒温，双目视觉测量精

度高，而叉耳配合间隙准确度和叉耳孔同轴度准

确度会受到翼身相对姿态准确度的耦合干扰，导

致翼身相对姿态准确度、叉耳配合间隙准确度和

叉耳孔同轴度准确度难以同时保证。鉴于此，构

建基于翼身相对姿态偏差模型、叉耳配合间隙模

型和叉耳孔同轴度模型的装配准确度优先级约束

模型，将翼身对接装配耦合准确度要求解耦为分

阶段离散优化问题，利用罚函数法和拟牛顿法对

三类模型进行加权分析，兼顾偏差均匀性和偏差

最小化，得到偏差表达式和修正量。

2 翼身相对姿态偏差建模与优化

为减小飞机水平测量点位置误差的影响，以

制造精度较高的机翼、机身接头孔位置信息构建

机翼-机身接头孔等效轴线，基于等效轴线建立机

翼身相对姿态偏差数学表达式。

2.1　机翼-机身接头孔等效轴线构建

如图 3 和图 4 所示，将机身主叉型接头孔心在

装配全局坐标系中的坐标分别记为 P ( 1 )
gf 和 P ( 2 )

gf ，将

机翼主耳型接头孔心坐标分别记为 P ( 1 )
gw 和 P ( 2 )

gw ，将

机身辅叉型接头孔心分别记为 P ( 3 )
gf 和 P ( 4 )

gf ，将机翼

辅耳型接头孔心坐标分别记为 P ( 3 )
gw 和 P ( 4 )

gw 。利用

P ( 1 )
gw ~P ( 4 )

gw 、P ( 1 )
gf ~P ( 4 )

gf 构建机翼-机身接头孔等效轴

线 Lw1、Lw2、L f1、L f2。

建立 Lw1、Lw2、L f1、L f2 的表达式：
ü

ý

þ

ï

ï
ïï
ï

ï

ï
ï
ïï
ï
ï

Lw1 = P ( 1 )
gw - P ( 3 )

gw

Lw2 = P ( 2 )
gw - P ( 4 )

gw

L f1 = P ( 1 )
gf - P ( 3 )

gf

L f2 = P ( 2 )
gf - P ( 4 )

gf  

（1）

将 P ( 1 )
gw ~P ( 4 )

gw 四 点 的 形 心 记 为 P cen
gw ，将 P ( 1 )

gf ~
P ( 4 )

gf 四点的形心记为 P cen
gf ，则 P cen

gw 、P cen
gf 表达式为

ü

ý

þ

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

P cen
gw = 1

4 ∑
i= 1

4

P ( i )
gw

P cen
gf = 1

4 ∑
i= 1

4

P ( i )
gf

（2）

考虑到机翼-机身接头孔的制造误差各不相同，

构建机翼-机身接头孔初始等效轴线向量权重模型：

}P v
w = ωw1 Lw1 + ωw2 Lw2

P v
f = ω f1 L f1 + ω f2 L f2    

（3）

式中：ωw1、ωw2、ω f1、ω f2 分别为 Lw1、Lw2、L f1 和 L f2 的权重；

P v
w、P v

f 分别为机翼和机身接头孔初始等效轴线向量。

2.2　等效轴线偏差优化

为得到式（3）中的权重，需根据翼身接头孔等

效轴线构建各自的目标函数与约束条件。如图 5
所示，将机翼耳型接头孔等效轴线向量 P r

w 定义为

过形心 P cen
gw 且方向平行于 P v

w 的向量；将机身叉型

接头孔等效轴线向量 P r
f 定义为过形心 P cen

gf 且方向

平行于 P v
f 的向量。

结合耳型接头孔心坐标，可得到耳型接头孔

心 P ( 1 )
gw ~P ( 4 )

gw 四点到 P cen
gw 的向量 iP k

w = P ( i )
gw - P cen

gw ，

i= 1，2，3，4。以机翼耳型接头孔心到机翼耳型

接头孔等效轴线的距离差值和最小为优化目标，

构建机翼等效轴线偏差综合表达式：
图 3　飞机机翼-机身前后端面接头孔分布

Fig.3　Wing-fuselage joint holes distribution

图 4　翼身接头孔轴线

Fig.4　Wing-fuselage joint holes axes
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min  fdis1 =
|

|

|

|
||
|

||

|

|

|
||
|

|  1P k
w × P r

w 2

 P r
w 2

-
 2P k

w × P r
w 2

 P r
w 2

+

                    
|

|

|

|
||
|

||

|

|

|
||
|

|  3P k
w × P r

w 2

 P r
w 2

-
 4P k

w × P r
w 2

 P r
w 2

s.t.    ωw1 + ωw2 = 1

      
|

|

|

|
||
|

||

|

|

|
||
|

|  1P k
w × P r

w 2

 P r
w 2

-
 2P k

w × P r
w 2

 P r
w 2

Δ dis1
max

          
|

|

|

|
||
|

||

|

|

|
||
|

|  3P k
w × P r

w 2

 P r
w 2

-
 4P k

w × P r
w 2

 P r
w 2

≤ Δ dis1
max

（4）

式中：Δdis1
max 为耳型接头孔与等效轴线之间允许的最大误差。

同理，根据叉型接头孔心坐标，以机身叉型接头孔

心到机身叉型接头孔等效轴线的距离差值和最小

为优化目标，可构建机身等效轴线偏差综合表达

式 fdis2。

针对目标函数 fdis1 ，构建增广目标函数：
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Fw (ωw，μ )= fdis1 (ωw )+

μ [ hw (ωw )2 + ∑
ε= 1

2

max ( 0，gwε (ωw ) )2 ]

gwε (ωw )=
|

|

|
||
||

|

|
||
| || εP k

w × P r
w ||2

||P r
w ||2

- || ε+1P k
w × P r

w ||2
||P r

w ||2
- Δ dis1

max ≤ 0

（5）
ωw = (ωw1，ωw2 )T  hw (ωw )= ωw1 + ωw2 - 1 

式中：μ为惩罚因子。

利用罚函数法和拟牛顿法可求得权重 ωw1 和

ωw2。将权重代入式（3）可到 P r
w，同理可得 P r

f 。

2.3　飞机翼身相对姿态偏差解算

利用 P r
w 和 P r

f 构建机翼-机身接头孔等效轴线

旋转角轴 u ( ux uy uz )：

u= P r
w × P r

f

||P r
w × P r

f ||2
（6）

将 P r
w 与 P r

f 之间的角度差记为

Δθ= arccos ( P
r
w ⋅ P r

f

|P r
w ||P r

f |
) （7）

对旋转角轴 u与旋转角度 Δθ进行李代数参

数化，通过指数映射得到翼身相对姿态角轴旋转

矩阵 Ru ( Δθ )：
Ru ( Δθ )= exp ( ( )Δθu ∧ )= I+ sin Δθu∧ +

( )1 - cos Δθ ( u∧ )2 （8）
式中：u∧ 为 u的反对称阵；I为单位矩阵。

可得用罗德里格斯公式表示的 Ru ( Δθ )：
R u ( Δθ )=
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úuxuxvΔθ+ cΔθ uxuyvΔθ- u zsΔθ uxu zvΔθ+ u ysΔθ
uxuyvΔθ+ u zsΔθ u yuyvΔθ+ cΔθ u yu zvΔθ- uxsΔθ
uxu zvΔθ- u ysΔθ u yu zvΔθ+ ux sΔθ u zu zvΔθ+ cΔθ

( 9 )
式中：sΔθ表示 sin Δθ，cΔθ表示 cos Δθ，vΔθ表示 1 - cos Δθ。

为计算方便，将式（9）简写为

R u ( Δθ )=
é

ë

ê

ê
êê
ê
ê ù

û

ú

úú
ú
ú

úr11 r12 r13

r21 r22 r23

r31 r32 r33

（10）

将用欧拉角描述的翼身相对姿态旋转矩阵

RZYX表示为
RZYX =
é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úúú

ú

ú

úcΔαcΔβ cΔαsΔβsΔγ- sΔαcΔγ cΔαsΔβcΔγ+ sΔαsΔγ
sΔαcΔβ sΔαsΔβsΔγ+ cΔαcΔγ sΔαsΔβcΔγ- cΔαsΔγ
-sΔβ cΔβsΔγ cΔβcΔγ

（11）
飞机翼身对接装配工程实践中，机翼相对于

机身的初始姿态角往往较小，欧拉角旋转矩阵

RZYX 等效于角轴旋转矩阵 R u ( Δθ )。联立式（10）
和式（11），可得翼身欧拉角偏差表达式：
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Δα= arctan 2( r11，r21 )
Δβ= -arcsin (-r31 )
Δγ= arctan 2( r32，r33 )

（12）

θ< π/4
式中：Δα、Δβ、Δγ为翼身欧拉角偏差。

3 叉耳配合间隙建模与优化

叉耳姿态偏差满足翼身对接装配姿态准确度

要求后，姿态角偏差为微小角度，故可忽略姿态角

偏差对叉耳配合间隙精度的影响。基于此，如图

6、图 7 所示，以翼身接头拟合直线间公垂线距离

在 OXY平面上的投影长度表示叉耳配合间隙。
图 7 中，l ( n )

f 和 l ( n )
w 为翼、身接头拟合直线；J ( n ) 表示

公垂线距离在OXY平面上的投影长度。
主辅叉耳配合间隙误差由耳片名义中平面到

间隙名义中平面的距离 d e 定义：

d e = J ( n ) + J ( n+ 1 )

2 - J ( n ) （13）

n= 2e- 1

图 5　飞机翼身接头孔等效轴线

Fig.5　Wing-fuselage joint holes equivalent axes

·· 532



基于分布式双目视觉与优先级约束的叉耳式飞机翼身对接装配偏差解耦建模与修正——田兴源  朱永国  崔伟  等

式中：n为配合间隙序号；e为配合间隙误差序号。

以间隙误差加权最小为优化目标，构建叉耳

配合间隙综合表达式：
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min fgap = ∑
e= 1

2

ωm de + ∑
e= 3

4

ω a de

s.t.  ωm + ω a = 1

        
|

|

|
||
||

|

|
||
|∑
e= 1

2

ωm de - ∑
e= 3

4

ω a de Δ gap
max

（14）

式中：ωm、ω a 分别为主、辅叉耳配合间隙偏差权重；Δ gap
max 为

主辅叉耳允许的最大配合间隙误差差值。

联合罚函数法和拟牛顿法求解式（14），可求

得 ωm、ω a。利用 ωm、ω a 量化机翼 X方向偏差修正

量 Δx:
Δx= min (ωmd1 + ω ad3,ωmd1 + ω ad4,
ωmd2 + ω ad3，ωmd2 + ω ad4 ) （15）

依据偏差修正量 Δx驱动定位器，修正配合面间隙

偏差，以保证翼身对接装配配合间隙准确度。

4 叉耳孔同轴度建模与优化

如图 8所示，将当前机翼接头端面孔心坐标分

别记为 P ( 1 ) ′gw ~P ( 4 ) ′gw ；C ( 1 )为翼身主叉耳前端面上孔心

同轴度，C ( 2 ) 为翼身主叉耳前端面下孔心同轴度，
C ( 3 ) 为翼身辅叉耳后端面上孔心同轴度，C ( 4 ) 为翼

身辅叉耳后端面下孔心同轴度。

利 用 P ( 1 ) ′gw ~P ( 4 ) ′gw 构 建 向 量 qP f
w = P ( q ) ′gw - P ( q )

gf ，

其中，q∈ ( 1，4 )，则叉耳孔同轴度表达式为

C ( q ) =

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

|| qP f
w |2 -(

qP f
w ⋅ L f1

|| L f1
)2 |           q= 1，2

|| qP f
w |2 -(

qP f
w ⋅ L f2

|| L f2
)2 |           q= 3，4

（16）

以同轴度加权最小为目标，构建叉耳同轴度

综合表达式：
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min fcoax = ∑
q= 1

2

ω v C ( q ) + ∑
q= 3

4

ω b C ( q )

s.t.   ω v + ω b = 1

         
|

|

|
||
|
|
||

|

|
||
|
|
|∑
q= 1

2

ω v C ( q ) - ∑
q= 3

4

ω b C ( q ) < Δ coax
max

（17）

式中：ω v 为主叉耳同轴度权重；ω b 为辅叉耳同轴度权重；

Δ coax
max 为主辅叉耳允许的最大同轴度差值。

联合罚函数法和拟牛顿法求解式（17），可得

到 ω v 和 ω b。 利 用 ω v 与 ω b 量 化 机 翼 同 轴 度 修

正量 C cor：
C cor = min (ω vC ( 1 ) + ω bC ( 3 )，ω vC ( 1 ) + ω bC ( 4 )，

ω vC ( 2 ) + ω bC ( 3 )，ω vC ( 2 ) + ω bC ( 4 ) ) （18）
利用 C cor 求解机翼Y、Z方向修正量 Δy、Δz：

图 6　翼身接头拟合直线间公垂线投影间隙

Fig.6　Wing-fuselage joint fitted lines common 
perpendicular projected clearance

图 7　主辅叉耳间隙

Fig.7　Main-auxiliary fork-ear clearance

图 8　叉耳同轴度

Fig.8　Wing-fuselage fork-ear coaxiality
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Δz=
∑
q= 1

4

( P ( q ) ′gw ( z )- P ( q )
gf ( z ) )

4
Δy= - C 2

cor - Δz2

（19）

依据 Δy和 Δz驱动定位器修正翼身对接装配同

轴度。

5 实验

搭建图 9 所示的叉耳式飞机翼身对接装配偏

差建模与修正实验系统，该实验系统包括 Leica-
AT402 型 号 激 光 跟 踪 仪 、Baslera2A4508-6gm⁃
PRO 工业相机、数控定位器、机身模拟件、机翼模

拟件、软件系统。激光跟踪仪标称测距精度为  
±（15+6L） μm，L为测量距离；Baslera2A4508-
6gmPRO 工业相机像素尺寸为 3.45 μm，经双目

相机标定后局部特征测量精度达 ±0.004 mm。
如图 9 和图 10 所示，翼身模拟件对接部位按照某

型飞机翼身对接部位 1∶1 设计制造，外形进行了简

化 设 计 制 造 。 机 翼 模 拟 件 尺 寸 为 3800 mm×
1800 mm×500 mm；机身模拟件尺寸为 1800 mm×
2100 mm×500 mm；所构建的双目视觉系统测量范

围为 200 mm×90 mm×70 mm；实验室温度为恒温

27 ℃；无振动影响。

叉耳上方双目相机通过万向节爪盘安装于机

身模拟件，叉耳前后端面双目相机固定在双目支

架上；前后端面双目相机采集叉耳孔图像，上方双

目相机采集叉耳配合间隙图像。对比无约束模型

装配方法与传统几何参考多约束模型偏差修正方

法，进行 30 次实验。
5.1　翼身相对姿态偏差修正

前后端面双目相机采集飞机翼身接头图像，
得到图 11、图 12 所示的翼身对合前机身主、辅叉

型接头孔与机翼主、辅耳型接头孔的孔心坐标，利
用式（4）、式（5）和式（12）求解翼身相对姿态偏

差。将翼身相对姿态偏差逆解为定位器的驱动

量，实现翼身相对姿态偏差修正。

5.2　叉耳配合间隙测量与修正

沿翼身对合方向平移机翼至翼身对合保留量

Y=65 mm 处，测量主辅叉耳配合间隙（图 13）。
利用式（13）求解主辅叉耳配合间隙偏差，利用式

（14）求解主辅叉耳配合间隙偏差权重，利用式

图 9　叉耳式飞机翼身对接装配偏差检测与修正系统

Fig.9　Fork-ear aircraftwing-fuselage docking assembly 
deviation detection & correction platform

图 10　翼身叉耳尺寸

Fig.10　Wing-fuselage fork-ear dimensions

图 11　对合前翼身主接头孔心坐标测量值

Fig.11　Wing-fuselage main joint holecenter measured 
coordinates before docking

图 12　对合前翼身辅接头孔心坐标测量值

Fig.12　Wing-fuselage auxiliary joint holecenter 
measured coordinates before docking
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（15）求解主辅叉耳配合间隙偏差修正量 Δx。依

据 Δx驱动定位器，修正配合面间隙偏差。修正后

的主、辅叉耳配合间隙如图 14 所示。

5.3　叉耳同轴度测量与修正

利用前后端面双目相机测量主辅叉耳接头孔

坐标（图 15），利用式（16）求解主辅叉耳孔同轴

度，利用式（19）求解叉耳同轴度修正量。依据同

轴度修正量驱动定位器，实现翼身接头同轴度

修正。

利用式（12）、式（15）和式（19）分别求解各次

实验的翼身相对姿态偏差、叉耳配合间隙修正量

和叉耳同轴度修正量，驱动定位器实现翼身相对

位姿偏差修正。图 16 为对接装配后翼身叉耳对

合图。图 17~图 19 所示为各实验结果。

由图 17 和图 18 可看出，本文提出方法与无约

束模型装配方法和传统几何参考多约束模型偏差

修正方法相比，同轴度下偏差由 0.0170 mm 降至

0.0145 mm；同 轴 度 上 偏 差 由 0.0367 mm 降 至

0.0310 mm；配合间隙下偏差由-0.0628 mm 降至

-0.0368 mm；配合间隙上偏差由 0.0585 mm 降至

0.0389 mm。
由图 19 可看出，本文提出方法与无约束模型

装配方法和传统几何参考多约束模型偏差修正方

法 相 比 ，俯 仰 角 下 偏 差 由 -0.0426° 降 至

-0.0354°；俯仰角上偏差由 0.0491°降至 0.0342°；
偏航角下偏差由-0.0419°降至-0.0289°；偏航角

图 13　对合前主辅叉耳配合间隙

Fig.13　Main-auxiliary fork-ear fitting clearance before 
docking

图 16　翼身对接成功

Fig.16　Successful wing-fuselage docking result

图 14　对合后主辅叉耳配合间隙

Fig.14　Main-auxiliary fork-ear fitting clearance after 
docking

图 15　对接过程中翼身接头孔心坐标与同轴度测量结果

Fig.15　Measurement results of wing-fuselage joint 
holecenter coordinates and coaxiality during docking 

process

图 17　主、辅叉耳同轴度测量结果

Fig.17　Measurement results of main-auxiliary fork-

ears coaxiality
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上偏差由 0.0434°降至 0.0345°；横滚角下偏差由

-0.0407°降至-0.0234°；横滚角上偏差 0.0367°降
至 0.0225°。

综上，本文提出的方法与无约束模型装配方

法和传统几何参考多约束模型偏差修正方法相

比，翼身对接装配精度得到了有效改善。

6 结论

1）依据翼身对接装配准确度的重要程度和工

艺特点，建立叉耳式翼身对接装配偏差综合表达

式，提出基于装配准确度优先级约束的飞机翼身

对接装配偏差修正方法，该方法实现了对接装配

准确度之间耦合关系的解耦与飞机翼身对接装配

偏差的逐级修正。
2）以叉耳式飞机翼身对接装配为研究对象，

通过对比无约束模型装配方法与传统几何参考多

约束模型偏差修正方法得到的测量结果，证明了

基于分布式双目相机和装配准确度优先级约束的

叉耳式飞机翼身对接装配偏差建模与修正方法能

够更好地减小装配误差。
3）本文研究内容聚焦于叉耳式飞机翼身对接

装配，针对叉耳式飞机翼身对接部位提出以上方

法，运用该方法时，对接装配精度不会随着翼身外

形尺寸产生明显差异。
4）得益于分布式双目相机系统具有非接触

性、高可靠性、高抗干扰性和广阔的空间覆盖面积

等特点，本文提出的基于分布式双目相机和装配

准确度优先级约束的叉耳式飞机翼身对接装配偏

差建模与修正方法具有很好的通用性，可适用于

航空航天等各类小批量复杂结构产品的对接装配

控制。
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