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飞机壁板装配偏差传递与演变及其
优化方法
康永刚，李国茂，宋嗣仁，陈勇刚，华硕果，王仲奇
西北工业大学，陕西  西安  710072

摘 要：壁板的装配准确度直接影响飞机的气动力特性，在装配过程中受到夹紧力、铆接力、回弹力、装配顺序等影响，壁板

将发生不同程度的变形，装配变形与零件偏差、夹具偏差等相互耦合，导致壁板最终的装配准确度难以预测和控制。针对以

上问题，本文对壁板装配过程中偏差的传递与演变规律进行研究，构建了壁板装配偏差传递与演变的刚柔混合模型与壁板

装配准确度的评价准则；采用确定性分析法计算壁板的刚性定位偏差，并通过建立多步夹紧和不同长桁装配顺序下的偏差

状态空间模型，揭示了壁板装配过程中偏差的演变规律，实现了壁板装配偏差的准确预测；提出了基于代理模型和智能优化

算法的长桁装配顺序稳健优化设计方法，通过装配顺序优化使壁板的装配质量得到了整体提升。
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飞机装配是飞机制造过程的主要环节，组件是构成部

件和整机的基础，装配精度对后续部件和整机的装配质量

有着直接的影响。壁板是构成飞机气动外形的重要组件，

其装配质量的好坏直接影响着后续部件和整架飞机的装配

精度，对保证飞机的飞行性能至关重要[1]。由于零件制造

偏差、夹具偏差及装配工艺等多源随机误差的耦合作用，导

致壁板偏差发生传递和演变，这给装配偏差的准确预测、实

时测量和精准控制带来了挑战[2]。

装配偏差是指产品实际装配尺寸与设计尺寸之间的偏

离值，其产生和演变受到多种工艺因素的影响[3]，目前，针

对刚体零件的装配偏差分析与综合理论已相对成熟，但无

法满足薄壁结构件装配偏差分析的需求。刚性假设中基于

确定性分析的偏差模型得到广泛使用，Cai 等[4-5]通过建立

零件在定位点处的约束方程分析了零件偏差、夹具偏差与

零件位姿变动之间的关系。而在线弹性、小变形假设条件

下，基于柔性假设的偏差模型主要有直接有限元法、影响系

数法和多工位状态空间法。Menassa 和 Kashyap 等[6-7]采用

有限元法、分析定位点布局对定位偏差的影响，控制零件在

主定位面的法向变形。Liu 等[8]提出了基于有限元分析的

柔性零件装配偏差分析方法，即影响系数法（MIC），建立了

装配与零件偏差之间的关系。Camelio 等[9]借鉴控制理论

中的状态空间方法，建立了薄壁件多工位偏差传递的状态

空间模型。赵仕伟等[10]建立了柔性后缘可变形机翼气动弹

性系统的状态空间模型，用于计算柔性后缘可变形机翼的

颤振特性和阵风响应。

在装配顺序优化方面，基于时间的方法-时间-测量法

（MTM）规定了一些常见动作所需的基本作业时间。在基

于成本的装配顺序优化方面，施祥玲等[11]针对航天产品装

配公差优化设计问题，提出一种引入装配成本的多目标优

化方案。张海洋等[12]基于装配质量，在确定性优化的基础

上，考虑产品性能在不确定因素影响下的波动，对其进行稳

健性优化设计。

目前，薄壁结构装配偏差刚柔混合建模的研究并不充

分，主要将夹具定位偏差和零件制造偏差进行简单累加，一

同视为刚性建模中确定性分析的输入偏差；且没有考虑夹

紧顺序对偏差传递的影响，即认为零件是同时夹紧的；在偏

差的演变上，将铆接装配引起的壁板变形过程进行简化建

模；装配顺序优化方面，以装配时间和装配成本为评价指标
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并不能保证产品的装配质量，需要综合考虑变形对偏差传

递的影响，对壁板的装配准确度进行预测，并以装配质量稳

健性为评价指标对壁板的装配顺序进行优化。

本文开展了飞机壁板装配偏差传递与演变及其优化方

法的研究。首先，基于装配准确度的评价准则，采用确定性

分析和状态空间法构建壁板的装配偏差模型，并利用蒙特

卡罗法进行求解。其次，基于代理模型和智能优化算法提

出了壁板装配顺序稳健优化设计方法。最后，通过对壁板

装配偏差建模以及装配顺序优化进行实例分析，对比优化

前后装配质量变化，验证本文所提方法的可行性和有效性。

1 偏差分析与建模求解思路
1.1 飞机薄壁件装配偏差源分析

由蒙皮、长桁、框以及角片等壁板组件，通过连接装配

形成的组合式壁板具有壁厚薄、尺寸大、刚性差、结构复杂

的特点，在定位夹紧、连接和释放的过程中极易产生变形，

使偏差的传递过程发生演变。本文结合多点支撑柔性工装

开展飞机壁板装配偏差的研究，如图 1 所示。

壁板具体的装配定位过程为：（1）蒙皮确定性定位点和

过定位点夹紧；（2）长桁定位夹紧，以蒙皮及长桁上预制的

定位孔和蒙皮内型面定位长桁，并将长桁夹紧；（3）蒙皮与

长桁铆接装配，即将长桁按照一定的顺序与蒙皮铆接装配

在一起形成蒙皮-长桁子装配体；（4）框、角片依次完成定位

夹紧和装配铆接，形成壁板。

在壁板装配过程中，受设备精度、生产能力、环境等各

种因素的影响，会产生各种各样的偏差，根据偏差作用规律

的不同，将各类偏差进行分类整理，如图 2 所示。

对于零件和夹具偏差，只有确定性定位点（LP）处的偏

差才会引起定位后零件各关键特征点（CP）的位置偏移。

而定位偏差主要受零件偏差和夹具偏差以及定位策略的影

响，考虑到本文主要研究偏差的传递和演化，因此可将定位

偏差视为零件偏差和夹具偏差综合作用的结果。装配工艺

包括多种因素，不同的定位布局、不同的装配顺序等都会使

零件产生不同的位置偏移。变形偏差产生的因素众多，如

在重力、夹紧力、连接力等作用下极易产生变形，而变形偏

差会改变零件上其余各 CP 偏差的传递方向，即偏差演变。

1.2 建模思路与求解方法

本文采用关键特征点来表征薄壁件的关键几何特性，

达到“以点代面”的效果，通过关键测量点（KMP）[13]偏差的

“均值+标准差”来衡量装配准确度以实现对壁板装配准确

度的检测，偏差的均值 μ反映尺寸的正确性，标准差 σ表示

尺寸的稳定性。

根据飞机壁板装配工艺并结合前面的偏差源分析，确

定性定位采用刚体分析，过定位及铆接装配则考虑被连接

件为柔性体构建壁板的装配偏差模型，并基于蒙特卡罗

（Monte Carlo）模拟法实现模型的求解。即建立以蒙皮制造

偏 差 、长 桁 制 造 偏 差 和 夹 具 偏 差 为 输 入 ，关 键 测 量 点

（KMP）偏差为输出的装配偏差模型，统计计算出关键测量

点装配偏差的均值和标准差特性，实现装配偏差分析。建

模与求解思路如图 3 所示。
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图 1　多点支撑柔性工装

Fig.1　Multi-point support flexible tooling
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图 2　壁板装配偏差源鱼刺图

Fig.2　Panel assembly deviation source fishbone diagram
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为了全文符号统一，结合壁板的装配工艺及特征点分

类对偏差符号做以下规定：为了区分装配过程的不同阶段，

分别采用左上标(0)、(1)、(2)、(3)来表示初始、确定性定位、

夹紧、铆接装配阶段；右下标 L、A、J、M 分别表示确定性定

位 点（LP）、过 定 位 点（AP）、铆 接 点（JP）和 关 键 测 量 点

（KMP）；右上标于不同阶段有不同的符号作为附加定义，

下文再作解释。

2 壁板装配偏差传递与演变建模
2.1 壁板确定性定位偏差分析

壁板组件在定位时通常采用 N-2-1 定位原理进行定位以

减少法向变形，即在主定位面上设置 N 个定位点，现就 N-2-1

定位原理建立具体的计算模型[14]。假设蒙皮在确定性定位时

是由定位孔 H1 和 H2 以及 H1、H2 和 H3 组成的平面实现的，即

“一面两孔”定位，结构如图 4 所示。H1 相当于一面两孔定位

中的圆柱孔，约束 X、Y、Z 三个方向的自由度，H2 约束 X、Z 向

自由度相当于一面两孔定位中的销孔，H3 只约束 Z 向自由度，

H4 和其他定位点作为过定位点对蒙皮进行定位。当采用一

面两孔定位时，6 个确定性定位点在夹具坐标系中可以表示为

P F
L1= [0 P F

H1y 0]T，P F
L2= [0 P F

H2y 0]T，P F
L3= [P F

H3x P F
H3y 0]T，

P F
L4=[0 P F

H1y 0]T，P F
L5=[0 P F

H2y 0]T，P F
L6=[0 P F

H1y 0]T。

按照六点定位的确定性定位原理[4,15]，通过建立零件在定位

点处的约束方程，利用线性变分法建立定位偏差与夹具偏

差的关系

δr F =-J -1ΦRδR （1）

当夹具坐标系与零件坐标系重合时，第 i 个雅克比矩阵

为 J i =[-nF
ix -nF

iy -nF
iz  n

F
iz yF

i - nF
iy z F

i   nF
ix z F

i - nF
iz xF

i   n
F
iy xF

i - nF
ix yF

i ]。

设定位点处夹具偏差在夹具坐标系中为 (0)V F
L ，则由其

引起的零件位置偏移为

δr F= S F× (0)V F
L （2）

式中，S F 表示夹具偏差的敏感度矩阵。联立式（1）和式（2），

并注意到 (0)V F
L =ΦRδR，因此敏感度矩阵 S F =-J -1。

对于零件上确定性定位特征的偏差引起的位置偏移，

可以利用不同坐标系间的相互转换来计算装配单元的定位

偏差，即齐次坐标变换。对于图 4 所示的一面两孔定位，共

有 5 个定位特征，位于主定位面的约束 Z 向自由度的三个定

位特征 l1~l3，以及两个定位孔 h1 和 h2，当零件上的定位特

征存在偏差时，引起的零件位置偏移为

δr P= S P× (0)V P
L=S P

l1×δr G
l1+S P

l2×δr G
l2+S P

l3×δr G
l3+

                             S P
h1×δr G

h1+S P
h2×δr G

h2

（3）

S P 为零件上的定位特征偏差对零件位置偏移的敏感度

矩阵。定位后零件上对应定位特征与夹具接触的点在夹具

坐标系中表示为 P F
1 ~P F

5 ，数值上与 P F
L1~P F

L5 相同，由齐次变

换 T li
G ×T

G
F × P͂

F
i = P͂ li

i (i = 123)；T h1
G ×T G

F × P͂
F
4 = P͂ h1

4 ；T h2
G ×T G

F × P͂
F
5 =

P͂ h2
5 可得 5 个定位特征点相对各自特征坐标系的齐次坐标

矢量，并注意其在各特征坐标系下垂直于相应特征方向的

OG
YG

ZG

XG

OF
YF

ZF

XF
OP

YP
ZP

XP

H1

OH1 XH1

YH1
ZH1

H2

OH2 XH2

YH2
ZH2

H3

OH3 XH3

YH3
ZH3

H4

OH4 XH4

YH4
ZH4

A1

OA1 XA1

YA1
ZA1

M1

OM1 XM1

YM1
ZM1

J1

OJ1 XJ1

YJ1
ZJ1

A2

OA2 XA2

YA2
ZA2

图 4　蒙皮及各坐标系

Fig.4　Skin and each coordinate system
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图 3　建模与求解思路

Fig.3　Modeling and solving ideas

42



康永刚 等： 飞机壁板装配偏差传递与演变及其优化方法

坐标为 0。由齐次坐标变换的性质 T 2
1 =

0T 2
1 × δT 2

1 =
0T 2

1 +
0T 2

1 DD2
1，以及 Zhou Shiyu [16]所提的方法计算并重新排列各项

将其置于式(3)的形式中[17]，可得出 S P
l1~S P

l3，S P
h1~S P

h2。利用式

（2）和式（3）可得夹具偏差和零件偏差引起的零件位置偏

移，将两部分相加可以得到确定性定位后蒙皮的位置偏

移为

δr=δr F+δr P=S F× (0)V F
L+S P× (0)V P

L （4）

设任意 CP 在全局坐标系下的坐标为P G
CP = [P G

CPx P
G
CPy P

G
CPz ]，

夹具坐标系原点为 P G
F =[P G

Fx  P
G
Fy  P

G
Fz ]，则由确定性定位后零

件的位置偏移 δr 可以求出零件上任意一个 CP 在全局坐标

系下的偏差[18]

V G
CP =

(1)SSCP × δr = é
ë
êêêê

ù
û
úúúú

I QCP -QF

0 I
 δr （5）

其中

       QCP =
é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú0 P G
CPz -P G

CPy

-P G
CPz 0 P G

CPx

P G
CPy -P G

CPx 0
，QF =

é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú0 P G
Fz -P G

Fy

-P G
Fz 0 P G

Fx

P G
Fy -P G

Fx 0
。

因此由式(5)可求出任意 CP 在全局坐标系下的偏差为

(1)VCP =
(1)S × δr + (0)V P

CP =
é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú
(1)SA
(1)SJ
(1)SM

δr +
é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú
(0)V P

A
(0)V P

J
(0)V P

M

（6）

2.2 壁板组件多步夹紧偏差传递建模与求解

壁板在确定性定位后对过定位点逐个夹紧时所产生的

变形会不断演变并向后传递。考虑到夹紧操作在时间上的

离散性，故可将零件上每个过定位点的夹紧过程视为一个状

态，并以第 k 个过定位点夹紧时零件上各 CP 的偏差 (2)V (k)
CP 作

为状态矢量，建立如图 5 所示的多步夹紧偏差传递的状态空

间模型，并基于改进的影响系数法对模型进行求解[19]。

壁板多步夹紧的偏差来源于三个方面：（1）上一步夹紧

后各 CP 的偏差；（2）过定位点的夹具偏差；（3）夹紧过程的

随机干扰偏差，因此该状态空间模型为
(2)V (k)

CP= A(k) × (2)V (k-1)
CP +B(k) × (0)V F

Ak+
(0)Vk （7）

式中，A(k)为状态矩阵；B(k)为输入矩阵，设 AP、JP、KMP 的个

数为 n、u、w，则状态矢量表示为 (2)V (k)
CP = [( (2)V (k)

A1 )T( (2)V (k)
J1 )T

( (2)V (k)
M1 )T ]T。状态矩阵和输入矩阵可以通过分析壁板组件的

夹紧过程求取，多步夹紧过程如图 6 所示。

第一个过定位点夹紧：该点处的夹紧变形量为 A1 点处

夹具与蒙皮之间的法向间隙值，设 (0)V F
A1 为 A1 点处的夹具

偏差，此时零件上各 CP 的偏差变为
(2)V (1)

CP=S (1)
CP×n

T
A1× (

(0)V F
A1-

(1)VA1 ) + (1)VCP （8）

第 k 个过定位点夹紧：在第 k 个过定位点进行夹紧时，

前面的 k-1 个过定位点已夹紧，此时零件上各 CP 的偏差为
(2)V (k)

CP = S (k)
CP×n

T
Ak× (

(0)V F
Ak-

(2)V (k-1)
Ak ) + (2)V (k-1)

CP （9）
(2)V (k - 1)

Ak 为第 k-1 个过定位点夹紧后蒙皮在 Ak 点处 

的 偏 差 ，其 包 含 于 (2)V (k- 1)
CP ，同 时 将 (0)V F

Ak 表 示 为 (0)V F
k =

[01 ´ 3(k- 1)  (
(0)V F

Ak )T  01 ´ 3(n- k + u +w) ]
T，并将各 CP 的法矢量表示为

n = diag[nAP nJP nMP ]( )n+ u +w ´ 3( )n+ u +w ，相应地敏感度矩阵表示

为 (2)S (k)
CP =[03(n+ u +w)´(k- 1)  S

(k)
CP   03(n+ u +w)´(n+ u +w - k) ]，于是式(9)可变

形为
(2)V (k)

CP = (I- (2)S (k)
CP×n) × (2)V (k-1)

CP + (2)S (k)
CP×n×

(0)V F
k （10）

从而可得 A(k) = (I- (2)S (k)
CP×n)，B(k)= (2)S (k)

CP × n。

本文将某点沿法向产生变形时，其余各点沿三个坐

标上的位移响应作为敏感度矩阵，(2)S (k)
CP 的求解过程包括：

（1）有限元模型划分网格，选取或近似选取网格节点表示

相应的 CP 点；（2）按照预先设定的定位策略设置边界约

束，分别约束确定性定位点和已经夹紧的 k-1 个过定位

点；（3）在第 k 个过定位点处沿法向施加单位位移，由有

限元计算出零件各 CP 点三个方向上的位移响应，即得

S (k)
CP = [V1x  V1y   VNy  VNz ]

T

，N 为所有 CP 的个数。

2.3 不同长桁装配顺序偏差传递建模与求解

定位夹紧完成后，由于蒙皮和长桁在定位夹紧过程中产

生了偏差，两者之间并不是理想的面面接触，而是离散的点接

触。长桁与蒙皮、框和补偿角片与蒙皮的铆接装配都会使蒙

皮发生变形，本文以蒙皮和长桁的铆接装配为例进行理论分

析和实例验证，其余壁板组件和长桁的分析过程相同。

基于柔性假设的偏差建模理论将薄壁件的装配过程分

为定位、夹紧、铆接、释放回弹 4 个阶段[8]，如图 7 所示。对
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图 6　多步夹紧示意图

Fig.6　Multi-step clamping diagram
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图 5　多步夹紧偏差传递状态空间模型

Fig.5　Multi-step clamping deviation transfer state space model
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于壁板的铆接装配来说，装配过程中的变形主要来源于两

个方面：一是铆接回弹变形；二是铆接翘曲变形。

（1）铆接回弹变形

夹紧力一般沿零件法向施加，在夹紧时长桁上铆接

点的变形沿着该点的法向，变形量为蒙皮和长桁对应铆

接 点 的 法 向 间 隙[20]，即 δV (1)n
J = n(1)

J ( (0)V (1)
J' -

(2)VJ ) 或 δV (k)n
J =

n(k)
J ( (0)V (k)

J' -
(3)V (k)

J ), k≥2。 (0)V (k)
J' 为第 k 根长桁在各铆接点处

的制造偏差，(3)V (k)
J 为子装配体的蒙皮在第 k 根长桁铆接点

处的偏差。引入第 k 根长桁法向刚度矩阵 K (k)
s 和第 k 根长桁

与蒙皮形成的子装配体的刚度矩阵 K (k)
sa ，并通过夹紧力和子

装配体回弹力大小相等方向相反的关系，可得子装配体的

法向回弹引起蒙皮各 CP 的偏移量为

δV (k)
CP =-S (k)

CP ×(K
(k)
sa )-1 ×K (k)

s × δV (k)n
J （11）

令 S (k)=-S (k)
CP ×(K

(k)
sa )-1 ×K (k)

s ，设第 k 根长桁共有 u 个铆接

点，则 S (k) 可通过影响系数法求解：（1）长桁法向刚度矩阵

K (k)
s ：依次对长桁上的 u 个铆接点处沿法向施加单位力，利用

有限元计算并记录此时长桁各铆接点处的法向位移响应，以

求得 D(i)= [d1(i) d2(i) … du(i)]
T

i = 1…,u，把所有铆接点的响应

组成矩阵 D = [ D(1)  D(2) …D(u)]，D-1 即为第 k 根长桁的刚度矩

阵 K (k)
s ；（2）子装配体刚度矩阵 K (k)

sa ：将蒙皮和长桁的有限元

模型在各铆接点处设置绑定约束，其求解与 K (k)
s 一致。（3）子

装配体敏感度矩阵 S (k)
CP：对子装配上的第 i 个铆接点沿法向施

加单位位移，记录其余各 CP 点沿三个方向的位移响应，得

S (k)
CP(i)= [V (k)

CP1x(i)  V
(k)
CP1y(i)  V

(k)
CP1z(i) V (k)

CPNx(i)  V
(k)
CPNy(i)  V

(k)
CPNz(i)]

T

 ，N 为 CP

点的个数且 N=u+w，分别求出各铆接点的响应，即得 S (k)
CP =

[ S (k)
CP(1)   S

(k)
CP(2) … S (k)

CP(u)]
3(u +w)´ u

。

（2）铆接翘曲变形

壁板装配过程更关注整体的弯扭变形，但由于材料、接

触、几何形状的非线性以及大量铆钉，直接有限元法仿真计

算非常困难。为简化有限元模拟并增强实用性，Liu Gang

等[21]忽略了钉孔附近的局部弹塑性变形，将铆接件的翘曲

变形视为等效弯矩作用的结果，变形机理如图 8 所示。

以单排铆钉的铆接来说，假设有 m 个铆钉，则子装配体

两端施加的弯矩为

M t = 2(m - 1)M =
2(m - 1)EAtDL

L
（12）

式中，t 为两板的厚度；A 为沿铆缝的截面面积；E 为两板弹

性模量；铆接引起的上下板件径向位移差值为DL = dDδ/2，d

为铆钉的直径，Dδ为铆钉在内外侧板件中的径向干涉量差

值。通过弯矩等效的方法，利用有限元计算一个铆钉的相

对干涉量，求出应施加的弯矩值大小，将复杂的铆接变形过

程转化为弯矩加载，简化计算。

在整个铆接装配过程中，长桁与蒙皮的铆接装配在时间

上是线性离散的，故可以将每根长桁的装配过程视为一个状

态，以蒙皮上各 CP 的偏差 (3)V (k)
CP 作为状态矢量，建立如图 9 所

示的不同长桁装配顺序下偏差传递的状态空间模型。

长桁不同装配顺序的偏差来源于三个方面：（1）上一根

长桁装配产生的偏差；（2）第 k 根长桁的制造偏差；（3）第 k

根长桁铆接变形。
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图 7　薄壁件铆接装配过程示意图

Fig.7　Thin-wall riveting assembly process diagram
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Fig.9　State space model of deviation transfer under different
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Fig.8　Riveting deformation mechanism
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因此该状态空间模型为
(3)V (k)

CP=C(k) × (3)V (k-1)
CP +D(k) × (0)V (k)

J' +DV (k)
CP （13）

按照前面所述方法计算铆接回弹变形与整体翘曲变

形，可得第 k 根长桁装配后各 CP 的偏差为
(3)V (k)

CP = S (k) × n(k)
J ( (0)V (k)

J' -
(3)V (k)

J )+ (3)V (k- 1)
CP +DV (k)

CP （14）

注意到 (3)V (k)
J 包含于 (3)V (k- 1)

CP ，且 S (k) 可变形为 3(u+w)×

(u+w)的 (3)S (k)
CP，将 n(k)

J 扩充为 n 表示各 CP 的法矢量矩阵，则

式(14)可以写为
(3)V (k)

CP=(I- (3)S (k)
CP ×n) × (3)V (k-1)

CP + (3)S (k)
CP ×n ×

(0)V (k)
J' +

(3)DV (k)
CP

（15）

从而有 C(k)= (I - (3)S (k)
CP × n)， D(k)= (3)S (k)

CP × n

要实现对长桁不同装配顺序状态空间模型的求解就要

计算影响系数矩阵 (3)S (k)
CP 和铆接变形DV (k)

CP，由于不同的装配

顺序下所形成的子装配体的结构不同，因此需要不断地修

改模型并进行大量的有限元计算。为了减少人工操作，提

高计算的效率，本文结合前面的理论分析，利用 MATLAB

和 ABAQUS 二次开发编写了快速求解不同装配顺序下各

子装配体刚度矩阵、敏感度矩阵以及铆接变形的 MATLAB

子程序。ABAQUS 脚本接口与 ABAQUS/CAE 的通信关系

如图 10 所示。

3 壁板装配顺序稳健优化设计
稳健设计[22]的思想是尽量降低产品质量特性对影响因

素变化的敏感性，使质量特性尽量达到目标值的同时使其

散布范围尽量密集。壁板装配顺序稳健设计模型如图 11

所示，为了最小化 KMP 的装配偏差，需要在已知各偏差分

布参数和装配变形规律的情况下设计长桁的装配顺序，使

得输出偏差对不可控的噪声因素最不敏感。

稳健优化设计流程如图 12 所示。首先，对每根长桁和

应装配位置进行编号，用编号的先后次序表示长桁的装配

顺序；然后对每种长桁装配顺序进行编码，并均匀抽取若干

组长桁装配顺序作为训练样本，利用设计的 MATLAB 求解

子程序计算训练样本的刚度矩阵、敏感度矩阵和铆接变形，

构建样本的偏差传递和演变模型，采用蒙特卡罗法模拟计

算 KMP 偏差的均值和标准差，并建立 Kriging 模型来描述

KMP 偏差的均值和标准差与装配顺序之间的关系。最后，

基于遗传算法对 Kriging 模型求解，得出最佳的装配顺序。

（1）基于 Kriging 的装配顺序响应面模型

响应面模型的选择关系到模型能否反映目标与设计变

量的真实关系，而 Kriging 具有平滑效应及估计方差小等特

征，是一种近似精度很高的响应面模型方法，在计算量、易

用性和非线性逼近等方面都具有较好的表现。本文以长桁

的装配顺序为自变量，以 KMP 偏差的均值和标准差为响

应，基于 Kriging 建立 KMP 装配偏差均值和标准差与装配
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图 10　ABAQUS 脚本接口与 ABAQUS/CAE 的通信关系
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Fig.12　Panel assembly sequence robust design process
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顺序的响应面模型[23]。Kriging 模型响应值与自变量之间

的函数关系式为

y(x)= f (x)T β + z(x) （16）

式中，f (x)T β为多项式函数，为模型提供拟合的全局近似，

f (x)=[ f1 (x)  f2 (x)  fk (x)]T；β 为多项式的待定系数阵；z(x)

为期望为 0 且方差为σ2 的静态随机过程。

要基于 Kriging 建立 KMP 装配偏差均值和标准差与装配

顺序的响应面模型，就必须对装配顺序进行数值编码以进行

Kriging 拟合，以 8 根长桁为例，假设每根长桁有自己确定的

编号和确定的装配位置，首先将顺序装配{12345678}

编 码 规 定 为 1，前 6 个 数 字 不 变 ，则 只 存 在 一 种 顺 序 ，即

{12345687}，编码为 2，表示按次序将第 1、2、3、4、5、6、8、

7 号长桁在相应的装配位置处进行铆接装配；前 5 个顺序不变，

则存在 4 种不同的顺序，依次即可实现装配顺序的编码，将装

配顺序转化为十进制数。由于装配顺序为设计变量且为单因

素，因此在进行试验设计时可采取均匀采样的方法，以便于建

立装配顺序与 KMP 偏差均值和标准差的映射关系。

作为一种近似的替代模型，必须对响应面模型的拟合

精度进行评价。常用的是评价指标有决定系数（R2），均方

根误差（RMSE）等，本文采用 RMSE 作为评价指标，具体表

达式如下

RMSE =
1
N∑

i = 1

N

(yi - ŷi )
2 （17）

式中，yi 为通过蒙特卡罗模拟获得 KMP 的装配质量评价指

标，ŷi 为 Kriging 模型的预测值。RMSE 越接近于 0 说明误

差越小，即模型拟合精度越高。

（2）基于遗传算法的装配顺序优化

对于复杂的目标函数，遗传算法相比其他智能优化算

法具有较好的自适应与自组织性，运算过程面向结构对象，

整个过程中没有对函数连续性以及求导可行性的要求，且

不要求映射关系具有确切的表达式，遗传算法优化的流程

如图 13 所示。

适应度值是稳健优化设计中采用损失函数作为稳健设

计的准则函数，用以保证结果的稳健性[24]。对于 n 个 KMP，

稳健优化设计的目标函数为整体的稳健性指标

F(x)=∑
i = 1

n

λ i Ri =∑
i = 1

n

λ i∑
j = 1

3

(μ j + 3σ j ) （18）

式中，Ri 表示所得的装配顺序中至少有 99.73% 的装配样本

在设计范围内，且单个测点的稳健性指标由三个方向上的

偏差构成。x 表示装配顺序的十进制编码，系数 λ i 表示各

KMP 的重要性程度，F(x) 具有望小特性，因此长桁装配顺

序优化的目标函数为

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

minF(x)=∑
i = 1

n

λ i Ri

s.t.:  ∑
i = 1

n

λ i = 1  xÎ[1k!]

（19）

式中，k 为装配的长桁总数。通过遗传算法对模型进行求

解，可得到最佳的装配顺序。

在遗传操作中，由于每种顺序不能有相同的数字出现，

因此采用部分匹配交叉（PMX）进行操作，首先利用单点交

叉随机产生一个交叉点位，将交叉点位以后的序列进行交

叉，最后根据交叉段之间的映射关系消除子代中的重复基

因，交叉概率一般取 0.4~0.99[25]。再采用倒位变异避免因直

接变异产生装配顺序重复的错误个体，倒位变异是通过随

机将个体上的两个或多个基因颠倒顺序来实现的。变异概

率一般取 0.0001~0.2。

4 实例验证与分析
4.1 壁板多阶段装配偏差建模与分析实例

本文以 1 块蒙皮与 8 根长桁的装配为例，将柔性工装的

多个可调立柱简化为主定位平面上的 N 个定位点，建立壁

板装配偏差传递与演变模型，分析各 CP 的偏差变化情况，

并通过蒙特卡罗模拟预测 KMP 装配偏差的均值和标准差；

在装配顺序稳健优化设计案例中介绍稳健设计的详细过

程，验证本文所提方法的可行性和有效性。
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图 13　遗传算法优化流程

Fig.13　Genetic algorithm to optimize flow chart
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壁板装配模型如图 14 所示，蒙皮为圆弧曲面，半径为

2600mm，长度为 2500mm，宽度为 2000mm，厚度为 2mm。长

桁为 Z 形长桁，长度为 2300mm，厚度为 2mm。蒙皮和长桁的

材料均为 7075 铝合金，弹性模量 E=71200Pa，泊松比μ=0.33，

密度ρ=2800kg/m3，单元类型均为 S8R。

蒙皮通过位于主定位面上的三个定位孔实现确定性定

位，对应特征 DP1~DP3，在过定位点 A1~A6 处进行夹紧。

该壁板共有 8 根长桁，每根长桁通过两个定位孔和蒙皮表

面实现定位。蒙皮上设置 12 个 KMP 反映壁板的装配质

量，各点坐标和偏差均在全局坐标系下进行表示。以编码

为 1 的长桁装配顺序{1,2,3,4,5,6,7,8}为例建立壁板装配偏

差传递与演变模型。

（1）刚性偏差建模

采用确定性定位方法由定位点的坐标可得夹具偏差的

敏感度矩阵 S F，以及零件定位特征偏差的敏感度矩阵 S P
D1，

S P
D2，S P

D3，S P
h1，S P

h2，并通过式(6)可以求出确定性定位后蒙皮各

CP 点的偏差。

（2）柔性偏差建模

主要分析过定位夹紧与铆接装配引起的偏差。按 2.2

节介绍的影响系数法可以依次求得每个过定位点的敏感度

矩 阵 (2)S (1)
CP~ (2)S (6)

CP，矩 阵 维 数 为 270×90。 利 用 设 计 的

MATLAB 求解子程序计算所有子装配体的刚度矩阵、敏感

度矩阵和铆接变形，代入状态空间模型中计算出所有长桁

装配完成后各 CP 的偏差。

（3）利用蒙特卡罗法进行装配偏差模型仿真求解

以 (0)V F
L 、(0)V P

L 、(0)V F
A、(0)V P

A、(0)V P
J 、(0)V P

M、(0)VJ' 分别表示 LP、

AP、JP、KMP 和长桁铆接点处的初始偏差。取每个 CP 偏差

沿三个方向的分量均服从正态分布 N(00.52 )，随机产生偏差

源三个坐标分量上的偏差，代入偏差传递与演变模型中。本

文设定偏差样本数量为 5000，利用蒙特卡罗法进行装配偏差

模型仿真求解，得到所有 KMP 沿三个坐标方向的偏差分布，

如图 15 所示为 KMP 沿三个坐标方向仿真结果的均值和标

准差。

从模拟结果可以看出，KMP 沿 Y 方向偏差的均值和标

准差都比较小，而沿 X 向和 Z 向偏差的均值和标准差比较

大，这和实例模型的结构特点有关，可以看出变形对壁板装

配过程中偏差的传递有显著的影响。

4.2 壁板装配顺序规划

首先对每种装配顺序进行编码，通过所建立的装配偏

差模型对均匀抽样的 100 种装配顺序进行计算，得到每种

装配顺序下各 KMP 偏差的均值和标准差，前两个 KMP 偏

差均值和标准差的仿真计算结果如图 16~图 19 所示。

基于样本数据，以长桁装配顺序为自变量，各 KMP 均

值和标准差为响应，分别建立长桁装配顺序与 KMP 均值和
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图 15　各 KMP 仿真结果

Fig.15　Simulation results of each KMP
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Fig.14　Panel assembly model
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标准差的 Kriging 模型，回归模型采用完全二次多项式的形

式，相关函数模型采用高斯函数的形式，分别记为 Mi-EX、

Mi-EY、Mi-EZ (i=1~12)和 Mi-SX、Mi-SY、Mi-SZ(i=1~12)。利用

随机数发生器产生 10 种装配顺序作为检验样本，分别利用

所建立的 Kriging 模型和壁板装配偏差传递与演变模型计

算 10 种装配顺序下各 KMP 均值和标准差，求取 Kriging 模

型 RMSE 值，结果如图 20 所示。

从图中可以看出，各响应面模型的 RSME 均在 9% 以

内，具有较高的拟合精度，能够满足装配顺序稳健优化设计

的要求。因此通过 Kriging 模型建立的长桁装配顺序稳健

优化模型为

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

minF(x)=∑
i = 1

12

λ i (Mi -EX +Mi -EY +Mi -EZ +

                          3 (Mi - SX +Mi - SY +Mi - SZ ))

s.t.:   xÎ[18!]

（20）

取 λ i = 1/12，表示各 KMP 点重要性程度相同，基于建立

的 Kriging 模型和遗传算法对装配顺序进行优化，参数设置

见表 1。

装配顺序优化过程如图 21 所示，在优化到第 50 代时的

适应度值基本达到最小，经最后计算得到的最佳装配顺序

为{87346125}，最优综合稳健性指标为 26.78。

利用蒙特卡罗法模拟计算最佳装配顺序下各 KMP 偏

差的均值和标准差，并与优化前采用{12345678}装配

顺序的模拟结果进行对比，结果如图 22 所示。

从图 22 中可以看出，优化后各 KMP 偏差的均值绝对

值和标准差整体上有所减小，壁板装配的整体稳健性得到

了提高，个别点均值的绝对值和标准差有所升高，但对于壁
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图 17　KMP1 标准差

Fig.17　KMP1 standard deviation

表1 遗传算法参数设置

Table 1 Genetic algorithm parameter setting

参数

种群规模

最大代数

交叉概率

变异概率

数值

50

200

0.4

0.09
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图 19　KMP2 标准差

Fig.19　KMP2 standard deviation
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板的装配来说，我们更关注整体的装配质量，因此所得结果

是令人满意的。

5 结论
通过对飞机壁板装配偏差的建模求解以及装配顺序的

稳健优化设计，本文分析了装配偏差的传递和演变规律。

主要结论如下：

（1）基于多点支撑柔性工装构建了刚柔混合的壁板装

配偏差建模思路，提出了通过 KMP 偏差的“均值与标准差”

进行装配准确度评价的准则。建立了一面两孔薄壁件确定

性定位的刚性偏差模型，建立了壁板多步夹紧和不同长桁

装 配 顺 序 的 偏 差 状 态 空 间 模 型 ，并 利 用 MATLAB 和

ABAQUS 二次开发功能设计了壁板不同装配顺序下刚度

矩阵、敏感度矩阵和铆接变形快速计算子程序，基于改进的

影响系数法对模型进行求解。

（2）以长桁的装配顺序优化为例，基于 Kriging 模型提

出了以壁板整体稳健性指标为目标函数的长桁装配顺序稳

健优化设计模型，并利用遗传算法对模型进行求解。

（3）以某飞机壁板的装配为例，介绍了壁板装配偏差模

型的构建，并利用蒙特卡罗模拟和 Kriging 模型预测 KMP

偏差，再结合遗传算法对长桁的装配顺序进行了优化，优化

后壁板装配的整体稳健性指标得到了提高。
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Transfer and Evolution of Aircraft Fuselage Panel Assembly Deviation and 
Optimization Methods

Kang　Yonggang， Li　Guomao， Song　Siren， Chen　Yonggang， Hua　Shuoguo， Wang　Zhongqi

Northwestern Polytechnical University， Xi’an 710072， China

Abstract: Due to the influence on clamping force, riveting force, resilience force, assembly sequence and other 

parameters in the assembly process of skin and stringer of aircraft wing panel, different degrees of deformation will 

occur. Assembly deformation is coupled with part deviation and fixture deviation, which makes the final assembly 

accuracy of the panel difficult to predict and control. In view of the above problems, this paper studies the transfer and 

evolution of deviation in the process of panel assembly, and constructs the rigid-flexible hybrid model of the transfer and 

evolution of panel assembly deviation and the evaluation criterion of panel assembly accuracy. The rigid positioning 

deviation of the panel is calculated by the deterministic analysis method. By establishing the deviation state space model 

under multi-step clamping and different stringer assembly sequences, the evolution law of the deviation in the panel 

assembly process is revealed, and the accurate prediction of the panel assembly deviation is realized. A robust 

optimization design method of stringer assembly sequence based on surrogate model and intelligent optimization 

algorithm is proposed. The assembly quality of panel is improved by assembly sequence optimization.

Key Words: aircraft assembly; aircraft panel; deviation transmission and evolution; assembly sequence optimization
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