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(57)摘要

本发明涉及一种大推力火箭发动机结构姿

态监测系统与分析方法。本发明的目的是解决现

有火箭发动机结构姿态监测系统与分析方法中

存在大推力火箭发动机试车的强振动环境下，相

机产生的附加位移较大，直接使用数字图像技术

识别的主结构位姿变化偏差较大，致使位姿数据

无法用于结构可靠性评估分析的技术问题，提供

一种大推力火箭发动机结构姿态监测系统与分

析方法。本发明通过两台以上高速摄相机组成三

维视觉测量域，对大推力火箭发动机结构位移进

行全场测量，通过惯导测量及激光跟踪技术，对

高速摄影机及试车台由于振动产生的附加位移

的进行补偿，获得发动机各部位相对发动机对接

端的位姿变化，可实现大推力火箭发动机热试强

振动冲击环境的位姿测量。
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1.一种大推力火箭发动机结构姿态分析方法，其特征在于，基于一种大推力火箭发动

机结构姿态监测系统；

所述大推力火箭发动机结构姿态监测系统包括反光标记点（2）、反光靶球（3）、惯性传

感器（4）、激光跟踪仪（5）、控制采集器（8）和至少两个高速摄影机（6）；

所述惯性传感器（4）设置于待测发动机（7）与试车台对接架（1）的对接端，用于测量待

测发动机（7）对接端的移动速度及位移信息；

所述反光标记点（2）设置于待测发动机（7）的待测部位，用于位置辨识；

所述至少两个高速摄影机（6）均设置于待测发动机（7）周围，用于形成待测发动机（7）

的三维空间视觉测量域；

所述反光靶球（3）设置于待测发动机（7）上，且处于高速摄影机（6）的视觉测量域内；

所述激光跟踪仪（5）设置于远离试车台的位置处，用于实时追踪反光靶球（3）的三维动

态轨迹；

所述控制采集器（8）的输入端同时连接惯性传感器（4）、激光跟踪仪（5）和高速摄影机

（6）的输出端；

包括以下步骤：

1）将待测发动机（7）对接至试车台，通过试车控制测量系统的试车时统同时触发高速

摄影机（6）、激光跟踪仪（5）和惯性传感器（4），通过控制采集器（8）按照相同的频率采集试

车全程的图像数据、反光靶球（3）三维动态轨迹和发动机对接端的移动速度及位移信息；

2）对步骤1）所得图像数据逐帧进行反光标记点（2）检测及反光靶球（3）检测，并根据时

间排序，形成包含高速摄影机（6）自身附加位移及试车台对接架（1）位移的发动机位姿信

息；

3）利用步骤1）所得反光靶球（3）三维动态轨迹，逐帧比对步骤2）所得发动机位姿信息

中的反光靶球（3）位姿信息，以获取逐帧图像数据中高速摄影机（6）的附加位移，利用附加

位移对步骤2）所得发动机位姿信息进行补偿修正；

4）根据步骤1）所得发动机对接端的移动速度及位移信息，修正步骤3）所得结果，以获

取发动机相对于试车台对接架（1）的位姿变化数据，用于发动机冲击载荷结构响应评估。

2.根据权利要求1所述的大推力火箭发动机结构姿态分析方法，其特征在于：步骤4）中

所述的位姿变化数据为位移随时间变化的曲线，该曲线包含轴向X、径向Y和切向Z三个方向

的数据。

3.根据权利要求1或2所述的大推力火箭发动机结构姿态分析方法，其特征在于：所述

反光靶球（3）有多个，其中至少有1个反光靶球（3）处于高速摄影机（6）的视觉测量域内。

4.根据权利要求3所述的大推力火箭发动机结构姿态分析方法，其特征在于：所述待测

部位为待测发动机（7）的涡轮泵和两个喷管。

5.根据权利要求4所述的大推力火箭发动机结构姿态分析方法，其特征在于：所述高速

摄影机（6）有两台，帧率均为1000帧/s。

6.根据权利要求5所述的大推力火箭发动机结构姿态分析方法，其特征在于：所述惯性

传感器（4）有多个。
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一种大推力火箭发动机结构姿态分析方法

技术领域

[0001] 本发明涉及一种大推力火箭发动机，具体涉及一种大推力火箭发动机结构姿态分

析方法。

背景技术

[0002] 火箭发动机试车(即热试车)时的结构位移及姿态变化可以表征发动机的工作状

态及结构响应，是发动机热试的重要数据。关于火箭发动机可靠性评估(预示)分析所需热

试状态的数据目前主要依赖于振动传感器及应变片测量获取，由于测点数量有限，获得的

局部数据不能反映宏观的结构响应及实际的危险部位。而基于数字图像相关技术的结构应

变及位移测量在结构静力试验中有着广泛应用，在火箭发动机热试中也有应用。但由于在

大推力火箭发动机试车的强振动环境下，相机产生的附加位移较大，直接使用数字图像技

术识别的主结构位姿变化偏差较大，致使位姿数据无法用于结构可靠性的评估分析(发动

机冲击载荷结构响应评估分析)。

发明内容

[0003] 本发明的目的是解决现有火箭发动机结构姿态监测系统与分析方法中存在大推

力火箭发动机试车的强振动环境下，相机产生的附加位移较大，直接使用数字图像技术识

别的主结构位姿变化偏差较大，致使位姿数据无法用于结构可靠性评估分析的技术问题，

提供一种大推力火箭发动机结构姿态分析方法。

[0004] 为解决上述技术问题，本发明提供的技术解决方案如下：

[0005] 本发明提供一种大推力火箭发动机结构姿态分析方法，其特殊之处在于，基于大

推力火箭发动机结构姿态监测系统；

[0006] 所述大推力火箭发动机结构姿态监测系统包括反光标记点、反光靶球、惯性传感

器、激光跟踪仪、控制采集器和至少两个高速摄影机；

[0007] 所述惯性传感器设置于待测发动机与试车台对接架的对接端，用于测量待测发动

机对接端的移动速度及位移信息；

[0008] 所述反光标记点设置于待测发动机的待测部位，用于位置辨识；

[0009] 所述至少两个高速摄影机均设置于待测发动机周围，用于形成待测发动机的三维

空间视觉测量域；

[0010] 所述反光靶球设置于待测发动机上，且处于高速摄影机的视觉测量域内；

[0011] 所述激光跟踪仪设置于远离试车台的位置处，用于实时追踪反光靶球的三维动态

轨迹；

[0012] 所述控制采集器的输入端同时连接惯性传感器、激光跟踪仪和高速摄影机的输出

端；

[0013] 包括以下步骤：

[0014] 1)将待测发动机对接至试车台，通过试车控制测量系统的试车时统同时触发高速
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摄影机、激光跟踪仪和惯性传感器，通过控制采集器按照相同的频率采集试车全程的图像

数据、反光靶球三维动态轨迹和发动机对接端的移动速度及位移信息；

[0015] 2)对步骤1)所得图像数据逐帧进行反光标记点检测及反光靶球检测，并根据时间

排序，形成包含高速摄影机自身附加位移及试车台对接架位移的发动机位姿信息；

[0016] 3)利用步骤1)所得反光靶球三维动态轨迹，逐帧比对步骤2)所得发动机位姿信息

中的反光靶球位姿信息，以获取逐帧图像数据中高速摄影机的附加位移，利用附加位移对

步骤2)所得发动机位姿信息进行补偿修正；

[0017] 4)根据步骤1)所得发动机对接端的移动速度及位移信息，修正步骤3)所得结果，

以获取发动机相对于对接架的位姿变化数据，用于发动机冲击载荷结构响应评估。

[0018] 进一步地，步骤4)中所述的位姿变化数据为位移随时间变化的曲线，该曲线包含

轴向X、径向Y和切向Z三个方向的数据。

[0019] 进一步地，所述反光靶球有多个，其中至少有1个反光靶球处于高速摄影机的视觉

测量域内。

[0020] 进一步地，所述待测部位为待测发动机的涡轮泵和两个喷管。

[0021] 进一步地，所述高速摄影机有两台，帧率均为1000帧/s。

[0022] 进一步地，所述惯性传感器有多个。

[0023] 本发明相比现有技术具有的有益效果如下：

[0024] 1、本发明提供的大推力火箭发动机结构姿态分析方法，是结合高速摄影视觉测

量、激光跟踪测量及惯性传感器测量的多技术融合的动力装置热试的结构响应测量技术。

通过两台以上高速摄相机组成三维视觉测量域，对大推力火箭发动机结构位移进行全场测

量，通过惯导测量及激光跟踪技术，对高速摄影机及试车台由于振动产生的附加位移的进

行补偿，从而克服了传统振动和应变传感器测量测点有限及数字图像相关技术在强振动环

境的偏差大的缺点，获得发动机各部位相对发动机对接端的位姿变化，可实现大推力火箭

发动机热试强振动冲击环境的位姿(发动机结构振动位移)测量，可精确获取发动机热态试

车全程结构响应；所测量的结构位移数据可用于评估发动机性能，同时也可直接用于发动

机热试过程的结构响应仿真分析及校核，以预示发动机的结构可靠性。

[0025] 2、利用激光跟踪仪的数据对高速摄影解算的位姿数据进行补偿，可对强振导致的

高速摄影机偏转等附加位移进行补偿，获得更为精准的位姿数据，可降低高速摄影机固定

减振的设计难度。

[0026] 3、由于大推力发动机布局紧凑、结构复杂，高速摄像机形成的测量空间存在测量

盲区，利用激光跟踪仪及惯性传感器测量可对盲区位置的结构位姿信息进行补充测量，获

得三维全息位姿数据。

[0027] 4、通过惯性传感器测量发动机对接端的位姿信息可解算发动机相对于试车台对

接架的相对位姿数据，该数据可直接应用于发动机基于位姿变化的结构响应仿真。

附图说明

[0028] 图1为本发明大推力火箭发动机结构姿态监测系统的结构示意图；

[0029] 图2为采用本发明大推力火箭发动机结构姿态分析方法所得不同阶段的发动机待

测部位的位姿变化数据图，其中，图2(a)为起动段，图2(b)为主级段，图2(c)为关机段，各图
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中，A为待测部位一、B为待测部位二，位姿变化数据为位移随时间变化的曲线，该曲线包含

轴向X、径向Y和切向Z三个方向的数据。

[0030] 附图标记说明：

[0031] 1‑对接架、2‑反光标记点、3‑反光靶球、4‑惯性传感器、5‑激光跟踪仪、6‑高速摄影

机、7‑待测发动机、8‑控制采集器。

具体实施方式

[0032] 下面结合附图和实施例对本发明作进一步地说明。

[0033] 本发明的大推力火箭发动机结构姿态分析方法，在数字图像技术应用基础上增加

了惯性传感器4技术及激光跟踪技术，可对高速摄影机6振动及试车台附加振动进行补偿，

解决热试极端振动环境下发动机全息位姿的准确获取难题，为大推力发动机的研制考核及

结构仿真评估提供可靠数据。

[0034] 本发明的大推力火箭发动机结构姿态监测系统，如图1所示，包括多个反光标记点

2、多个反光靶球3、多个惯性传感器4、多个激光跟踪仪5、控制采集器8和2个1000帧/s的高

速摄影机6；所述惯性传感器4设置于待测发动机7与试车台对接架1的对接端，发动机及试

车台、对接架都是被测目标，用于测量待测发动机7对接端的移动速度及位移信息；多个反

光标记点2设置于待测发动机7的待测部位(发动机关键部位，如涡轮泵和两个喷管)，用于

位置辨识；多个高速摄影机6均设置于待测发动机7周围，经试前标定形成待测发动机7的三

维空间视觉测量域；多个反光靶球3置于待测发动机7上，其中至少有1个反光靶球3处于高

速摄影机6的视觉测量域内；所述激光跟踪仪5可靠固定设置于远离试车台(远离发动机)的

位置处，不受试车台振动的影响，用于实时追踪反光靶球3的三维动态轨迹；所述控制采集

器8的输入端同时连接惯性传感器4、激光跟踪仪5和高速摄影机6的输出端。

[0035] 一种大推力火箭发动机结构姿态分析方法，基于上述大推力火箭发动机结构姿态

监测系统，包括以下步骤：

[0036] 1)将待测发动机7对接至试车台，通过试车控制测量系统的试车时统同时触发高

速摄影机6、激光跟踪仪5和惯性传感器4，通过控制采集器8按照相同的频率采集试车全程

的图像数据、反光靶球3三维动态轨迹和发动机对接端的移动速度及位移信息，获得位姿分

析的原始数据；

[0037] 2)对步骤1)所得图像数据逐帧进行反光标记点2检测及反光靶球3检测，并根据时

间排序，形成包含高速摄影机6自身附加位移及试车台对接架1位移的发动机位姿信息；

[0038] 3)利用步骤1)所得反光靶球3三维动态轨迹，逐帧比对步骤2)所得发动机位姿信

息中的反光靶球3位姿信息，以获取逐帧图像数据中高速摄影机6的附加位移，利用附加位

移对步骤2)所得发动机位姿信息进行补偿修正；

[0039] 4)根据步骤1)所得发动机对接端的移动速度及位移信息，修正步骤3)所得结果，

以获取发动机相对于对接架1的位姿变化数据，位姿变化数据为位移随时间变化的曲线，该

曲线包含轴向X、径向Y和切向Z三个方向的数据，用于发动机冲击载荷结构响应评估。

[0040] 经以上处理获得的发动机主结构关键结构的全程位姿数据，其中起动段、主级段

及关机段的发动机位姿变化，分别如图2(a)、图2(b)和图2(c)所示，均能够与发动机的工作

特性相符，即分析过程所得数据可以验证发动机的工作特性是否满足要求，步骤4)所得发
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动机相对于对接架1的位姿变化数据，可作为发动机冲击载荷结构响应评估(预示)的载荷

输入。

[0041] 最后应说明的是：以上实施例仅用以说明本发明的技术方案，而非对其限制，对于

本领域的普通专业技术人员来说，可以对前述各实施例所记载的具体技术方案进行修改，

或者对其中部分技术特征进行等同替换，而这些修改或者替换，并不使相应技术方案的本

质脱离本发明所保护技术方案的范围。
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图1

图2(a)
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图2(b)

图2(c)
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