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[ 摘要 ]   在机翼精加工过程中，需要对机翼的位姿

进行计算，以指导其调整。通过对翼面水平测量原理的

分析，提出一种基于随机测量点的机翼精加工位姿计算

方法。首先，以翼面水平测量数据为基础，采用以最小

二乘法为目标函数的迭代最近点算法，求解出测量点在

翼面设计模型上的匹配点，形成位姿计算所需的 2 个点

集。然后，运用 Levenberg-Marquardt 算法计算出这 2
个点集间的变换关系，实现位姿参数的求解。最后，为

减少测量点误差对位姿计算的影响，给出了测量点精度

补偿方法。仿真算例表明，该方法具有较高的计算精度，

能够满足实际工程需求。

关键词： 机翼精加工 位姿计算 迭代最近点算

法 Levenberg-Marquardt 算法

[ABSTRACT]   During the process of aircraft wing 
finishing machining, it is required to calculate the posture 
of aircraft wing to guide its adjustment. A new method is 
proposed to calculate the posture for aircraft wing finish-
ing machining through analyzing the level-measuring 
principle of aircraft wing. Firstly, according to the level-
measuring data, the proposed method searches the match-
ing points on the theoretic airfoil surface by using the 
iterative closest point (ICP) algorithm. Two point sets, 
including level-measuring point set and its matching point 
set, are established. Then, Levenberg-Marquardt (L-M) 
algorithm is used to find the rotation and translation rela-
tionships between the two point sets. Finally, in order to 
reduce the influence of measuring point error on posture 
calculating, a accuracy compensation method for measur-
ing points is proposed. Simulation shows that the method 
reaches high precision and can meet the actual engineer-
ing requirements.
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机翼作为具有气动外形要求的关键部件，在其接头

精加工及翼身对接过程中，为提高精加工质量，需要对

机翼的空间位姿参数进行计算，以便指导机翼空间位姿

的调整。文献 [1-5] 中，通过使用激光跟踪仪进行测量，

获得部件上用于表达部件位姿的测量点的测量值，并结

合这些测量点在产品理论姿态下的理论值，采用奇异分

解法或最小二乘法，计算测量点与其理论值间平方和最

小的转换关系，从而得到部件的空间位姿。这种方法已

成功应用于机身的姿态计算，具有计算简单、精度高的

特点，但由于这种方法在实际使用时，需要根据产品数

模在产品上预先布置用于表达位姿的点，并对这些点在

空间中的实际位置进行测量，使得其可能会受到来自产

品结构以及加工平台结构等因素的限制而无法使用，同

时，要实现对产品上确定点的测量，通常要使用到激光

跟踪仪等先进测量设备，对测量设备的要求较高。例如，

就机翼精加工而言，由于其产品对象的曲面封闭结构以

及精加工型架的结构紧凑性，使得在机翼上不易布置位

姿表达点，并使用激光跟踪仪对这些空间点进行测量，

从而造成该方法难以使用。

翼面水平测量是机翼精加工工艺过程中必不可少

的环节，能够起到检验位姿精度以及定性指导位姿调整

的双重作用，但由于这种测量所得的点并非翼面上的预

先布置的确定点，而是依赖于机翼实际位姿的随机点，

此时，无法预知测量点的理论坐标值，因此，前文所述方

法不能适用于该种情况下的机翼位姿精确计算。

为此，本文通过对翼面水平测量原理的分析，提出

一种基于随机测量点的机翼精加工位姿计算方法。该

方法旨在利用翼面水平测量数据，实现位姿参数的求

解，以起到简化精加工工艺流程、提高精加工质量的作

用。

1  原理分析

翼面水平测量数据是本文计算机翼位姿的基础，下

面将通过翼面水平测量原理的分析，对本文机翼位姿参

数计算的基本思想进行阐述。如图 1 所示，Ω、Ω ' 分别

基于随机测量点的机翼精加工位姿计算方法
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表示具有理论位姿与实际位姿的翼面，OXYZ 为全局坐

标系。为描述机翼的空间位姿变化，在机翼部件上建立

一个随动坐标系，该坐标系依机翼位姿改变而改变，如

O1X1Y1Z1 与 O'1X'1Y'1Z'1 分别对应于理论位姿和实际位

姿。在翼面的设计模型上分布有一定数量的关键点，这

些点称为水平测量点，如点 Ai。点 Ai 的正下方设有直

线位移传感器，完成对这些点的测量，其过程为：由直线

位移传感器沿 Z 向运动，当接触到蒙皮后，可通过传感

器读数得出测点的 Z 向高度值，结合直线位移传感器的

位置坐标值（x，y）便可得到测点的空间坐标。由于误

差的存在，机翼上架后，其实际状态并不处于理论姿态，

如 Ω' 所示，因此，直线位移传感器所测得的高度值并非

理论测点 Ai 的高度值，而是实际位姿翼面（即 Ω'）上的

另一个点 B '
i，将 B '

i 称为“伪水平测量点”。考虑到误差

影响的随机性，B '
i 可认为是翼面上随机测量的 1 个点。

以 B'={B1
'，B2

'，…，BN
'} 表示测量点集（i=1，2，…， N），其

中 N 为测量点数目，在不考虑翼面变形及测量误差的情

况下，实测点集 B ' 实际上是理论位姿翼面上的某一对

应点集 B ={B1，B2，…，BN} 经过旋转与平移得到，将 B 称

为 B' 的匹配点集。点集 B 与 B' 间的旋转与平移关系能

够反映出机翼的位姿信息，若能求得点集 B，便能采用

现有的位姿计算方法，求出机翼的实际位姿。

寻求“伪水平测量点”的匹配点的过程可简化为一

个测量数据点集与理论曲面匹配的问题，这个匹配问

题可描述为：将测量点集看作一个刚体，相对于曲面的

CAD 模型（即具有理论位姿时的翼面模型），经过坐标

变换使得测量数据尽可能地包容该模型，并且使得测量

数据与曲面间的距离误差最小，此时，理论曲面上与经

过旋转的测量点最近的点就是原测量点的匹配点。在

现有寻求匹配点算法中，以迭代最近点（Iterative Closest 

Point, ICP）[6-10] 最为常用，该算法基于最小二乘法目标

函数，其基本思想是假定测量点与曲面充分贴合时，点

集中的所有点到曲面的最近距离平方和最小。国内外

学者对 ICP 算法开展了较多应用研究 [10-14]，用于自由曲

面的误差评价及曲面加工余量的优化。本文结合机翼

精加工工艺过程，通过采用 ICP 算法，寻求翼面水平测

量实测点在翼面设计模型上的匹配点，以便为位姿计算

提供完整的信息。

在 求 得 匹 配 点 后，便 可 进 行 位 姿 的 求

解。 机 翼 位 姿 可 采 用 6 个 参 数 表 示，将 其 记 为

，其中 x1、x2、x3 为刚体

的欧拉角，表达刚体由当前姿态到理论姿态的一个变换

序列，x4、x5、x6 为刚体旋转后的平移矢量。以 Bi
' =（Bix

'，

Biy
'，Biz

'）T 及 Bi=（Bix，Biy，Biz）
T 分别表示实测点与其匹

配点的空间坐标值，则这 2 个点与位姿参数间的关系可

表示为：

Bi
' = RBi +T                                               ，� （1）

式中，R 为旋转矩阵，见式（2），其中 ， ，

有

�，              

� （2）

为平移矢量。通过求解式（1），便可

得到 6 个位姿参数，在测量点较多的情况下，为了使其

都参与运算，以尽可能消除测量误差，通常采用构造最

小二乘目标函数的方法进行求解 [1]。

2  位姿计算模型

2.1  位姿参数的简化

采用 6 个参数的刚体姿态表达，是一种通用的表达

方法。然而，由于机翼精加工有其特定的工艺规程，这

会导致机翼处于某种约束下，例如，机翼在位姿调整或

进行精加工前，有一个预定位的过程，会采用精加工型

架上的交点定位器对机翼进行定位，此时，机翼的实际

位姿与理论位姿相比，将会很接近，只在某些位姿参数

上与理论位姿参数存在差异。因此，通过结合机翼精加

工工艺特点，可以有效简化位姿参数的求解。

以实际加工为基础，本文假定在机翼精加工预定位

时，优先保证机翼部件上的某一交点孔（图 2 中红色圆

圈），并采用短销进行精确定位。采用这种定位方式，既

可以保证机翼的预定位精度，也可有效减少位姿求解参

数，其定位效果等价于在机翼与精加工型架之间施加了

一个固定点约束。将固定坐标系设在该固定点处，并假

定具有理论位姿时，固连在机翼上的动坐标系与固定坐

标系重合，那么，在该固定点约束下，机翼的自由度及
图1   水平测量原理图

Fig.1   Principle diagram of level measuring
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位姿参数见图 2。由于存在固定点约束，3 个平移自由

度被限制，机翼实际位姿中只有 3 个旋转参数与理论位

姿存在差异，因此，在机翼实际位姿求解时，只需考虑 3

个旋转参数，其实际位姿可表示为 。

以下内容将以水平测量数据及翼面设计模型为基础，采

用 ICP 算法与 Levenberg-Marquardt 算法，实现匹配点的

寻求及 3 个参数的求解。

2.2  算法原理及步骤

设具有理论位姿的标准曲面（设计翼面）为 S，测量

点为 Pi,0（0 表示初始值，即由直线位移传感器测得的

值），它到曲面 S 的最近距离点为 Bi,0（i=1，2，…, N），其

中，N 为测量点的数量。第 k 次匹配后的点为 Pi,k，为原

测量点经过 k 次旋转所到的新位置，Bi,k 为曲面上对应

的最近点。由 Pi,k、Bi,k 所组成的 2 个点集间的距离可表

示为

      � ，             （3）

当 dk 值最小时，可认为达到最佳匹配，此时，所得的点

Bi,k 即为原测量点 Pi,0 的匹配点。根据假设，不考虑平移

位姿参数，只需对测量点集进行旋转变换，其旋转矩阵

为 R（ X）或 R（ x1，x2，x3）。在已知测量点集及标准曲面

的情况下，求测量点集的匹配点集的算法步骤如下。

（1）算法 1（ICP）。 

步骤 1: 令 k = 0，计算 Bi,0 和 d0；给定精度 ε﹥0；

步骤 2: k = k+1；
步骤 3: 求旋转矩阵 Rk（X），使得如下函数

 达到最小值，采用算法 2 求解；

步骤 4: 计算 ；

步骤 5: 求解 到曲面 S 的最近距离点 ；

步骤 6: 计算目标函数

步骤 7: 令 ，若 ，则停止计算；若

，则转步骤 2，否则转步骤 8；

步骤 8: 即为测量点 的匹配点（i=1，2，…，

N），为求得位姿参数 X, 再次调用算法 2，使目标函数

最小，停止。

以上算法中有 2 个判断停止计算的条件，如步骤

7，分别为：（1） 时，说明经过 k 次迭代

后，Pi,k 有远离曲面的趋势，此时算法不收敛，应该停止

计算需要重新对机翼进行预算定位，提高机翼的预定位

精度，并再次进行水平测量和调用 ICP 算法进行位姿评

估，（2） ，说明经过 k 次迭代后，Pi,k 已

离曲面足够近，实现匹配点的搜索，经过步骤 8 的计算

可求得机翼位姿。

在算法 1 中，每进行一次循环都需要调用算法 2。

给出算法 2 之前，参考文献 [5] 先对其目标函数进行前

处理。算法 2 的目的是实现一个旋转变换的求解，使得

2 个点集 与  （i=1，2，…，N）的距离平方和最小，其目

标函数为：

            。� （4）

将式（4）展开，得到：

      ，�  （5）

其中 、 、 为，

            ，�     （6）

式中， 为矩阵 的第 j 行所组成的行向量，

（ ， ）。式（5）表达的是一个非线性

最小二乘优化问题，可采用Levenberg-Marquardt方法 [15]，

即 L-M 法进行求解。L-M 算法中需要计算 的梯度，

为此，给出式（5）的梯度计算公式：

         ，�   （7）

其中，	

。
 

�           （8）

（2）算法 2（L-M 法）。

步骤 1: 取 和 ，令 ，ε ，给定

；

步骤 2: ε，停算；

步骤 3: 求解方程组 ，得 ；

图2   固定点约束下的机翼自由度

Fig.2   Freedom of aircraft wing under fixed point constraint
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步骤 4: 搜索步长，令 是满足下面不等式的最小非

负整数 ： ，令 。

步骤 5: 令 ， ，更新 ，转到步

骤 2。

在求解匹配点时，算法 1 可能会收敛于某一局部

解，算法求解的初值 X0 对结果有着很重要的影响；此

外，计算过程中，还需要反复调用算法 2，X0 对该算法的

收敛速度也有较大影响。然而，通过 2.1 节的分析可知，

机翼精加工之前存在一个预定位工艺过程，在此之后，

机翼的位姿精度已经很贴近理论值，在这种实际工程背

景下，本文取 作为迭代初值，既能有效

保证算法收敛于全局最优解，也可使算法效率不受大的

影响。

3  测量点精度补偿

采用以最小二乘法为目标函数的 ICP 法寻求测量

点的匹配点，实现位姿参数计算，具有目标函数简单、收

敛速度快的特点。然而，实际加工过程中，由于变形的

存在，测量点的实际位置与其理论位置间有偏差，导致

测量时存在测量误差，并且各测量点的测量精度不一，

例如，由于机翼沿翼展方向的变形累积及刚性变化，机

翼外侧测量点的测量精度较内侧相比会有所降低。若

采用存在误差的测量点与理论位姿曲面进行匹配，势

必会导致误差，因为这些测量点并非理论位姿翼面上的

点。通过分析算法原理及工艺流程可以得出，影响机翼

位姿计算的误差主要包含 2 个部分（不考虑测量系统自

身的测量误差）： （1）部件总装时引入的误差，这类误差

包括零件制造误差、定位误差、铆接变形等，最终会反映

到翼面外形上，称为局部外形偏差； （2）部件在精加工

型架上完成预定位，并释放部分定位器，由于部件自重

变形而引起的误差。如图 3 所示，Δi1、Δi2 分别表示第一

部分误差与第二部分误差， 为理论上的实测值， ' 为

实际测量值，i 表示第 i 个测点。从图 3 中可以看出，由

于 Δi1 及 Δi2 的存在，使得 与 ' 并不重合。

Δi1 可通过翼面外形测量预知其值大小。翼面外形

测量在机翼完成部件总装后进行，主要针对翼面水平测

量点，用于检验翼面的变形情况。Δi2 与部件刚性有关，

很难进行精确预测，可根据产品结构及以往产品的检验

历史数据，大致分析。为减少 Δi1 及 Δi2 对翼面位姿计算

的影响，提出测量点精度补偿量：

Δi1Δi                ，�    （9）

式中，Δi 表示第 i 个测量点的精度补偿量， 调整系数， 

为第 i 个测量点的公差要求， 用于反映 Δi2。由测

量原理分析可知，测点的 x,y 值取决于直线位移传感器

的安装精度，其误差可以忽略，误差较大是其 z 向值，因

此，只需对测点的 z 进行精度补偿。

4  算例分析

为验证算法的有效性，本文给出一个仿真算例，以

一个圆柱面表示机翼翼面，固定点约束为坐标系原点，

翼面上共有 8 个水平测量点，沿 y 轴对称分布，见图 4，

各点坐标值其公差要求见表 1。预先给翼面设定一个

位姿 X ，单位为弧度。

在不考虑误差，即 Δ= 0 的情况下，其实测点坐标值见表

2。

得到水平测量点的实测点后，采用 ICP 算法可求得

其对应的匹配点，见表 2 中的匹配点。利用表 2 中具有

对应关系的两个点集，采用 L-M 算法，可求得部件位姿。
 Δ 时，主要包括 Δi1、Δi2 两部分，其中 Δi1 由实际

测量得到，可直接用于对测量数据的精度补偿，在此不

表1   理论水平测量点坐标值

序
号

坐标值
T 序

号

坐标值
T

x y z x y z

1 300 250 246.061 0.7± 5 -300 250 246.061 0.7±

2 300 750 246.061 1.8± 6 -300 750 246.061 1.8±

3 300 1250 246.061 2.8± 7 -300 1250 246.061 2.8±

4 300 1750 246.061 5.4± 8 -300 1750 246.061 5.4±

图4   位姿计算仿真模型

Fig.4   Simulation model of posture calculating
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予考虑。为仿真 Δi2，在各测点上 z 向增加一个误差扰动，

模拟机翼因自重产生的变形，并通过结合各测点公差要

求及调整系数 示意测点精度补偿方法的使用。Δ
且未进行补偿时，其测量点及其匹配点见表 3 ；Δ 并

取 进

行补偿后，其测量点及其匹配点见表 4，位姿计算结果

见表 5。	 

从表 5中可以看出，当不考虑误差，即认为 Δ= 0时，

位姿计算值与其理论值间的误差很小，几乎完全一致；

当 Δ 且未进行精度补偿时，位姿计算值的误差有所

增大；进行精度补偿后，可提高位姿计算精度。因此，本

文所述的位姿计算方法是一种有效的方法。

5  结论

利用机翼精加工的水平测量，采用迭代最近点算法

（ICP 算法）与 L-M 算法，实现机翼精加工位姿的求解。

仿真算例表明，该方法是一种有效的机翼位姿计算方

法。在采用该方法计算位姿时，应当注意以下 2 点。

（1）本文结合机翼精加工工艺特点，将机翼的 6 个

位姿表达参数简化为 3 个。在实际应用时，可根据加工

的实际情况，对待求解的位姿参数进行适当的调整。

（2）为提高位姿计算精度，需要对测量值进行精度

补偿，其具体补偿量在一定程度上依赖于工程经验，后

期将进一步研究测量值的精度补偿方法。
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表2   Δ = 0时实测点及其匹配点

序
号

实测点 匹配点

x y z x y z

1 300 250 245.094 299.952 249.166 246.046

2 300 750 256.394 308.316 749.217 248.716

3 300 1250 267.778 316.681 1249.269 251.468

4 300 1750 279.246 325.046 1749.323 254.302

5 -300 250 255.754 -300.054 259.424 246.078

6 -300 750 261.659 -291.596 759.381 243.458

7 -300 1250 267.650 -283.141 1259.339 240.922

8 -300 1750 273.726 -274.689 1759.298 238.467

表3   Δ ≠ 0、未进行补偿时实测点及其匹配点

序
号

实测点 匹配点

x y z x y z

1 300 250 244.744 299.990 248.719 246.057

2 300 750 255.344 308.513 748.751 248.780

3 300 1250 266.028 317.035 1248.785 251.586

4 300 1750 276.796 325.556 1748.820 254.477

5 -300 250 255.404 -300.017 259.173 246.066

6 -300 750 260.609 -291.398 759.119 243.398

7 -300 1250 265.900 -282.780 1259.066 240.815

8 -300 1750 271.276 -274.165 1759.014 238.317

表4   Δ ≠ 0、进行补偿后实测点及其匹配点

序
号

实测点 匹配点

x y z x y z

1 300 250 244.744 299.952 248.931 246.046

2 300 750 255.344 308.455 748.970 248.716

3 300 1250 266.028 317.084 1249.014 251.577

4 300 1750 276.796 325.804 1749.073 254.563

5 -300 250 255.404 -299.950 259.441 246.045

6 -300 750 260.609 -291.241 759.388 243.350

7 -300 1250 265.900 -282.589 1259.340 240.759

8 -300 1750 271.276 -274.175 1759.307 238.320

表5   仿真计算结果

                                                   位姿 1x 2x 3x

Δ = 0
计算值 0.01745 0.01745 0.01745

计算误差 51 10−×

Δ ≠ 0

未补
偿

计算值 0.01606 0.01748 0.01742

计算误差 31.4 10−×

补偿
计算值 0.01703 0.01752 0.01752

计算误差 44.2 10−×
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树脂流动超前的现象（图 3）。

为了在数学上解决边界效应中的流体计算问题，

Parna 等 [5] 提出在模具边缘处应用 Navier Stokes 方程，

树脂在纤维中流动采用 Brinkman 方程。为了避免繁复

的计算，Fong 等 [6] 提出利用渗透率的局部均匀性，从而

获得流体在边界处的简化计算方法：

                   ，

式中，kcanal 表示树脂在模具边缘处的渗透率，k f 表示树

脂在附近纤维的渗透率，k 表示树脂在纤维增强材料和

模具边缘处中流动的平均渗透率。

根据以上边界处流体的计算方法，本文提出了一种

减少边界效应的方法：在铺放好预制纤维周围布置短玻

纤维，即通过减少 ec 达到减少边界效应的方法。

3  RTM 改进工艺实例

本文提出了的适合小批量生产或产品试制过程的

RTM 改进工艺如图 4 所示。具体的改进部分如下： （1）

为了消除气泡的产生，基于上文提出的树脂宏微观流动

协调原则和注射试剂无气泡原则，需选择合适的注射压

力（0.08MPa）和纤维的干燥处理方法（60℃，5h），同时

注射前处理混合试剂，以消除气泡；（2）对于纤维滑移

缺陷，需通过重新选择增强纤维厚度，降低注射压力，以

消除纤维滑移缺陷； （3）对于不能重新选择浇口和冒口

位置的模具，需通过在预制纤维周围铺放玻璃短纤消除

干斑。根据以上原则按 RTM 改进工艺进行试验，脱模

后获得合格 RTM 制品。

4   结论

本文应用传统的 RTM 工艺流程获得了有缺陷的复

合材料制件。结合缺陷控制理论进行分析和试验研究，

提出了适合于小批量 RTM 工艺生产或产品试制过程的

缺陷控制 4 原则和一套符合生产实际的 RTM 改进工艺

生产流程。经验证表明：改进的工艺生产流程解决了

RTM 制品中的气泡、滑移和干斑缺陷，对于 RTM 的实

验室研究和工业试制过程均有一定的指导意义。
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