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双目视觉绳系支撑飞行器模型位姿动态测量
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摘　要：绳牵引并联机器人（ＷＤＰＲ）为风洞试验提供了一种新型支撑方式，可用于多／六自由度风洞复杂动态试验。针

对该支撑下飞行器模型的大范围运动，发展了一种基于双目视觉的模型位姿动态测量方法。首先，设计了一种编码合作

标志点，合理布置于模型表面，通过图像处理消除绳对标志点成像干扰，进行标志点三维重构；然后，利用绝对定姿算法

求解相对位姿初值，且给出了理论误差分析，并基于双目相机重投影误差构建李代数下的无约束最小二乘优化问题，采

用Ｌ－Ｍ算法进行位姿优化；最后，采用该测量系统分别进行了静态和动态精度验证试验，以及大迎角俯仰振荡等３种

单／多自由度典型运动轨迹测量。试验数据显示，静态角度和位移测量精度分别优于０．０２°／０．０２ｍｍ；动态测量时角度

精度可达到０．１°量级，位移平均误差为０．４ｍｍ。研究结果表明：设计的双目视觉测量系统是有效可行的，可为后续风洞

试验的实际应用提供支持。
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　　风洞试验是飞行器设计研发过程中气动性能
评估和气动布局验证的重要手段，对新型飞行器
的研制具有重要意义。风洞试验中，飞行器模型
的位置和姿态（简称位姿）精度直接影响气动参数
的精准度，因此，对于风洞静态／动态试验，要求对
飞行器模型实现较高精度的位姿测量［１］。

目前已有多种基于不同原理和技术的风洞模

型姿态测量方法，如传统的测量方式，风洞角度机
构、加速度迎角传感器以及光学测角仪等，但其作
用有限，难以较好地满足风洞动态试验的要
求［２－３］。摄影测量是一种光学测量技术，由于其具
有非接触性、高精度、干扰小等优点，非常适合用
于风洞模型测量，已在美国宇航局和其他国内外
研究机构的风洞试验中广泛应用［２－１０］。此外，

Ｊｏｎｅｓ和Ｌｕｎｓｆｏｒｄ利用双目视觉与合作标志点对

高超声速风洞模型姿态变化进行静态测量，精度
优于０．１°［４］；Ｌａｍｂｅｒｔ等使用 ＶＩＣＯＮ商业运动
捕捉系统实现了绳牵引飞行器模型六自由度小范

围运动的位姿测量［５］；张征宇等利用双目视觉配
合标志点对风洞弹体模型迎角进行静态测量［６］，
精度优于０．０１°，但该法仅局限于弹体俯仰角静
态测量；刘巍等基于双目视觉理论提出一种利用
彩色自发光编码标志点的位姿测量方法［７］，实现
风洞副油箱模型位姿动态测量，取得较好效果。
对常规风洞试验而言，现有的位姿测量方法已基
本满足要求，然而针对复杂风洞试验的模型位姿
动态测量还有待继续深入研究。
绳牵引并联机器人（Ｗｉｒｅ－Ｄｒｉｖｅｎ　Ｐａｒａｌｌｅｌ

Ｒｏｂｏｔ，ＷＤＰＲ）是一种新型机构，其经由驱动、传
动部分，通过调整绳索长度可实现模型位姿的控
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制，为风洞试验提供了一种新型支撑方式［１１－１２］。
绳牵引并联支撑具有较好的动态性能，可为多种
风洞复杂动态试验提供稳定支撑。考虑到双目测
量具有精度高、组合视场大且稳定性高等优
点［１３－１４］，因此为提高动态试验下飞行器模型的闭
环控制精度，拟采用双目视觉实现模型的大范围
位姿高精度动态测量。
本文首先对绳牵引并联支撑系统进行简要描

述；其次，详细介绍利用双目视觉实现绳牵引并联
支撑飞行器模型的位姿动态测量方案，并对测量
系统的静态和动态测量精度进行验证；最后，以标
准动态模型（Ｓｔａｎｄａｒｄ　Ｄｙｎａｍｉｃ　Ｍｏｄｅｌ，ＳＤＭ）为
实际测量对象，在绳牵引并联支撑样机上对风洞
试验３种典型运动进行实际动态测量，并进行误
差分析。

１　绳牵引并联机器人支撑系统简介

绳牵引并联机器人支撑系统原理如图１所

示，其具体包含４个部分：① 伺服与运动控制子
系统，采用上位机、可编程多轴运动控制卡、伺服
电机、驱动器等，结合鲁棒控制方法，对模型的运
动轨迹实现高精度控制；② 机械传动子系统，采
用滚珠丝杠及导向滑轮等组件，实现从驱动部分
到飞行器模型位姿之间的运动传递；③ 位姿测量
子系统，采用视觉传感器，实现飞行器模型位姿的
动态测量；④ 绳拉力和气动力测量子系统，用于
实现绳拉力和气动力的实时监测。
系统 坐 标 系 定 义 如 图 １ 所 示，其 中：

Ｏｗｘｗｙｗｚｗ 表示静坐标系，Ｏｍｘｍｙｍｚｍ 表示飞行器
模型坐标系，Ｏｃｘｃｙｃｚｃ 表示相机坐标系；风洞坐
标系与该支撑系统下零位姿状态的飞行器模型坐

标系重合，以模型质心为原点，ｘ轴与飞行器机身
轴线平行，指向与来流方向相反；ｙ轴指向翼展右
方向；ｚ轴垂直向下。风洞坐标系为静坐标系，而
飞行器模型坐标系为动坐标系，此时模型俯仰方
向姿态角即为迎角。

图１　绳牵引并联机器人支撑系统原理示意图

Ｆｉｇ．１　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ　ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ＷＤＰＲ　ｓｕｓｐｅｎｓｉｏｎ　ｓｙｓｔｅｍ

２　模型位姿测量方案

拟采用双目视觉实现绳牵引并联支撑模型复

杂动态运动下的位姿测量。测量方案整体示意图
如图２所示。具体以实际测量对象ＳＤＭ 标模尺
寸外观为依据，设计了一种编码合作标志点，以实

现快速立体匹配；由三角测量原理对标志点三维
重构，使用绝对定姿算法初步估计模型位姿，并基
于双目重投影误差构建李代数下的无约束最小二

乘优化问题，进一步提高测量结果精度。图中

Ｒｃｍ 、ｔｃｍ 分别表示相机坐标系与飞行器模型坐标
系之间的旋转矩阵和位移向量。
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图２　双目视觉测量方案示意图

Ｆｉｇ．２　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｂｉｎｏｃｕｌａｒ　ｖｉｓｉｏｎ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

ｓｃｈｅｍｅ

２．１　标志点设计与布置

双目立体视觉特征匹配过程的复杂算法极大

地增加了双目位姿估计的时间损耗，降低了系统
的实时性［１５－１６］。这里，根据实际测量对象ＳＤＭ
的外观尺寸，设计了一种如图３所示的编码合作
标志点，可通过计算定位圆周围编码圆的个数来
对标志点进行解码。

图３　编码合作标志点

Ｆｉｇ．３　Ｅｎｃｏｄｅｄ　ｍａｒｋｅｒｓ

位姿测量过程中，利用图像处理算法对左右
相机成像的编码标志点解码，可在数据处理层面
迅速实现标志点的立体匹配，如图４所示，这样避
免了立体匹配复杂算法的耗时，有效提升了
实时性。

根据位姿解算需求，编码标志点可合理布置
于模型表面，其中一种布置方式如图５所示。布
置标志点时需注意，模型运动过程中至少要有３
个标志点可同时双目成像，否则无法实现位姿解
算。利用高精度三坐标测量仪对标志点在模型坐
标系下的三维坐标进行标定。

图４　编码标志点识别与快速匹配

Ｆｉｇ．４　Ｅｎｃｏｄｅｄ　ｍａｒｋｅｒｓ　ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｆａｓｔ　ｍａｔｃｈｉｎｇ

图５　编码标志点布置方式

Ｆｉｇ．５　Ｌａｙｏｕｔ　ｏｆ　ｅｎｃｏｄｅｄ　ｍａｒｋｅｒｓ

２．２　标志点识别与三维重构

考虑到相机内参对标志点特征提取精度的影

响，首先需要进行相机标定。这里采用传统标定
方法，可得投影映射：

ｓｕ＝Ｋｐ （１）
式中：ｓ为尺度因子；ｕ为空间点成像二维像素坐
标；ｐ为相机坐标系下的三维空间点；Ｋ 为相机
内参矩阵。
获取原始图像后，需对其进行畸变矫正和立

体校正，以及对标志点进行特征提取与解码。在
驱动飞行器模型做各种运动过程中，会出现牵引
绳遮挡标志点成像的情况，如图６（ａ）所示，由于
牵引绳遮挡，标志点图像被分割成２个区域，影响
成像质量，导致无法正确特征提取与解码。
形态学闭运算可弥合图像较窄的间断，恢复

标志点成像的整体性，其集合运算具体可表
示为［１７］
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Ｒ·Ｓ＝ （ＲＳ）Ｓ
ＲＳ＝ ｔ　Ｒ∩（^Ｓ）ｔ≠｛ ｝
ＲＳ＝ ｔ （^Ｓ）ｔ｛ ｝
烅
烄

烆 Ｒ

（２）

式中：Ｓ为结构元素；Ｒ为待处理图像区域；（^Ｓ）ｔ
为Ｓ原点在ｔ像素时结构元素的转置； 表示空
集；符号·、、分别表示集合的闭运算、膨胀与
腐蚀操作。
闭运算先通过膨胀操作弥合黑色间断，恢复

标志点成像区域的整体性，如图６（ｂ）所示；再通
过腐蚀操作还原标志点成像区域尺寸，如图６（ｃ）
所示；最后利用灰度质心法即可得到标志点成像
区域中心像素坐标。标志点解码只需正确识别编
码圆数量即可，对图６（ａ）中的标志点成像区域均
值滤波，结果如图６（ｄ）所示。黑色间断的灰度值
增强，同时编码圆近圆心区域灰度值没有改变，使
用较低阈值图像分割，即可正确识别编码圆的个
数，实现标志点正确解码，如图６（ｅ）所示，该标志
点为６号标志点。

图６　绳对标志点成像干扰及图像处理结果

Ｆｉｇ．６　Ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ　ｏｆ　ｃａｂｌｅｓ　ｔｏ　ｍａｒｋｅｒｓ　ｉｍａｇｉｎｇ　ａｎｄ

ｉｍａｇｅ　ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ　ｒｅｓｕｌｔｓ

在获取标志点匹配对之后，基于视差与三角
测量原理，如图７所示，可对标志点ｐ进行基于左
相机坐标系下坐标的三维重构。图中：ｃ、ｒ表示
像素坐标系变量，（ｃ，ｒ）与 （ｕ，ｖ）相对应；下标ｌ、

ｒ代表左、右相机。
根据相似三角形关系，可得到标志点在左相

机坐标系下的三维坐标为

ｘ＝ ｂｄ
·ｕｌ，ｙ＝ ｂｄ

·ｖｌ，ｚ＝ ｂｄ
·ｆ （３）

式中：ｆ为光学镜头的焦距；ｂ为双目视觉基线，
其数值等于左右相机投影中心之间的距离；（ｕ，

图７　双目立体视觉三维测量原理

Ｆｉｇ．７　３Ｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ　ｏｆ　ｂｉｎｏｃｕｌａｒ　ｖｉｓｉｏｎ

ｖ）为标志点投影在立体校正后左右成像平面坐
标系上的坐标；ｄ＝ｕｌ－ｕｒ为视差。

２．３　位姿初算

飞行器模型位姿求解的本质是确定当前时刻

飞行器模型坐标系与风洞坐标系之间的相对变换

关系。而双目视觉得到的是左相机坐标系与模型
坐标系之间的变换关系，飞行器模型位姿的计算
表达式为

Ｔｔ ＝ （Ｔ０ｃｍ）－１　Ｔｔｃｍ，Ｔ＝
Ｒ　ｔ
０　［ ］１ （４）

式中：Ｔ表示位姿变换的齐次矩阵，由旋转矩阵Ｒ
和位移向量ｔ组成；Ｔｔ为飞行器模型位姿变化的

齐次矩阵；Ｔ０ｃｍ 、Ｔｔｃｍ 分别对应初始时刻和当前时
刻飞行器模型与左相机之间相对位姿的齐次变换

矩阵。

双目视觉位姿测量可采用绝对定姿算法实现

飞行器模型与左相机相对位姿的快速计算［１８－１９］。

该算法核心是利用２个坐标系中若干匹配点对的
信息来计算坐标系相对关系，最少需要３个不共
线标志点对信息实现相对位姿估算。假设已知３
个标志点ｐ１ 、ｐ２ 、ｐ３ 在左相机坐标系Ｏｃｘｙｚ和
飞行器坐标系Ｏｍｘｙｚ下的坐标分别为 （ｘｃｉ，ｙｃｉ，

ｚｃｉ）、（ｘｍｉ，ｙｍｉ，ｚｍｉ），ｉ＝１，２，３。如图８所示，

３点可构建出一个新的坐标系Ｏｎｘｙｚ，ｐ１ 为坐标

系原点，ｐ１指向ｐ２为ｘｎ轴正方向，３点所在平面

为坐标系Ｏｎｘｙ平面；用ｐ１ｐ→ ４ 、ｐ１ｐ→ ５ 、ｐ１ｐ→ ６ 分别

表示新坐标系ｘｎ、ｙｎ、ｚｎ轴方向的单位向量，其

在左相机坐标系Ｏｃｘｙｚ中的矢量表示形式为
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ｐ１ｐ→ ４ ＝ ｐ１ｐ→ ２

ｐ１ｐ→ ２
＝ａ１ｉ＋ｂ１ｊ＋ｃ１ｋ

ｐ１ｐ→ ６ ＝ ｐ１ｐ→ ２×ｐ１ｐ→ ３

ｐ１ｐ→ ２×ｐ１ｐ→ ３
＝ａ３ｉ＋ｂ３ｊ＋ｃ３ｋ

ｐ１ｐ→ ５ ＝ｐ１ｐ→ ４×ｐ１ｐ→ ６ ＝ａ２ｉ＋ｂ２ｊ＋ｃ２

烅

烄

烆 ｋ

（５）

图８　不共线三点构建的新坐标系

Ｆｉｇ．８　Ｎｅｗ　ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ　ｓｙｓｔｅｍ　ｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄ　ｂｙ　ｔｈｒｅｅ

ｎｏｎ－ｃｏｌｌｉｎｅａｒ　ｐｏｉｎｔｓ

由式（５）可得新坐标系Ｏｎｘｙｚ与左相机坐标
系Ｏｃｘｙｚ之间的旋转矩阵Ｒｃｎ；同理可得新坐标
系Ｏｎｘｙｚ与运动模型坐标系Ｏｍｘｙｚ之间的旋转
矩阵Ｒｍｎ；从而得到模型坐标系Ｏｍｘｙｚ到左相机
坐标系Ｏｃｘｙｚ之间的旋转矩阵Ｒｃｍ 与平移向量

ｔｃｍ

烅
烄

烆

为

Ｒｃｍ ＝Ｒｃｎ·Ｒ－１ｍｎ
ｔｃｍ ＝ｐｃ１－Ｒｃｍ·ｐｍ１

（６）

式中：ｐｃ１ 、ｐｍ１分别为标志点ｐ１在相机坐标系和
飞行器模型坐标系中的三维坐标矢量表示。

２．４　测量误差理论分析

对位姿初值计算结果进行误差分析。设上述

３个标志点ｐ１ 、ｐ２ 、ｐ３在左相机坐标系和飞行器
模型坐标系下的三维坐标测量值分别为ｐ′ｃｉ（ｘｃｉ，

ｙｃｉ，ｚｃｉ），ｐ′ｍｉ（ｘｍｉ，ｙｍｉ，ｚｍｉ），ｉ＝１，２，３；其对应

的测 量 误 差 分 别 为 （Δｃｉｘ，Δｃｉｙ，Δｃｉｚ）、（Δｍｉｘ ，Δｍｉｙ ，

Δｍｉｚ ），则标志点对应的理论向量为

Ｏ→ｐｉ＝Ｏｐ→′ｉ－Δｉ （７）

式中：Δｉ为标志点三维坐标测量误差对应的向
量。新坐标系理论单位向量ｐ１ｐ→ ４ 与实际单位向

量ｐ′１ｐ′→
４ 计算如下：

ｐ１ｐ→ ４ ＝ Ｏｃｐ→ ｃ２－Ｏｃｐ→ ｃ１

Ｏｃｐ→ ｃ２－Ｏｃｐ→ ｃ１
＝ ｐ′１ｐ′→

２－Δｃ２＋Δｃ１

ｐ′１ｐ′→
２－Δｃ２＋Δｃ１

（８）

ｐ′１ｐ′→
４ ＝ Ｏｃｐ′→

２－Ｏｃｐ′→
１

Ｏｃｐ′→
２－Ｏｃｐ′→

１
＝ ｐ′１ｐ′→

２

ｐ′１ｐ′→
２

（９）

由ｐ１ｐ→ ４ 与ｐ′１ｐ′→
４ 计算得到单位向量矢量表

示形式的误差Δｃｐ１ｐ４ 为

Δｃｐ１ｐ４ ＝ｐ′１ｐ
→′４－ｐ１ｐ→ ４ ＝Δａ１ｉ＋Δｂ１ｊ＋Δｃ１ｋ

（１０）

同理可得Δｃｐ１ｐ５ 与Δ
ｃ
ｐ１ｐ６
，进而得到 ΔＲｃｎ 与

ΔＲｍｎ。结合式（６）可以得到最终旋转矩阵误差

ΔＲｃｍ 与平移向量误差Δｔｃｍ 。

２．５　位姿优化

绝对定姿算法可以得到左相机和模型相对

位姿的解析解，然而实际测量中标志点三坐标
仪坐标标定和双目视觉三维重构均存在一定误

差，若单一使用绝对定姿方法计算相对位姿，则
结果存在较大误差，因此需要对位姿初值进一
步优化。这也是使用多个标志点的原因，可利
用多个标志点冗余信息来提高位姿结果优化

精度。
由于测量误差的存在，式（１）无法准确成立，

单个相机下标志点的投影误差可表示为

ｅｉ ＝ｕｉ－１ｓｉ
Ｋｅｘｐ（ξ∧）ｐｉ （１１）

式中：ξ为李代数表示的相对位姿；ｅｘｐ（ξ∧）表示
单个相机与模型之间的相对位姿变换矩阵；ｐｉ为
标志点在模型局部坐标系下的三维坐标。
基于标志点在左右相机二维像素坐标（３Ｄ－

２Ｄ）的重投影误差，构建李代数下的无约束最小
二乘优化问题，将初步解算结果作为迭代初始值，
使用Ｌｅｖｅｎｂｅｒｇ－Ｍａｒｑｕａｒｄｔ优化算法对位姿进一
步优化，即

ξ＊ ＝ａｒｇ　ｍｉｎ
ξ ∑

ｎ

ｉ＝０

（ｕｌｉ－１ｓｉ
Ｋｌｅｘｐ（ξ∧）ｐｉ）＋

（ｕｒｉ－１ｓ′ｉ
Ｋｒｅｘｐ（ξ∧ｒｌ）ｅｘｐ（ξ∧）ｐｉ）

２
（１２）

为简便表示，公式中间隐含着齐次坐标到非
齐次坐标之间的变换，在程序数据层面进行处理；

ｅｘｐ（ξ∧ｒｌ）表示左右相机相对位姿变换矩阵。

３　测量精度验证与分析

为了验证测量方案的可行性，对系统测量精
度进行验证。视觉测量硬件系统由工作站、２　４４８
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像素×２　０４８像素工业相机、８５０ｎｍ 红外光源、

８ｍｍ焦距镜头、红外滤光片、圆点阵列标定板以
及编码合作标志点构成。双目相机是由２台出厂
性能参数完全一致的工业相机构成，软件同步触
发，使用ＵＳＢ３．０进行数据传输，帧频最高可达

１００Ｈｚ。
值得说明的是，动态测量精度比静态精度差，

其中一个主要原因是由模型运动成像拖影造成

的，成像拖影长度与相机曝光时间和模型运动速
度正相关。因此，当双目位姿软件解算速度一定
时，可根据比例关系，适当增大曝光时间，调慢运
动速度，维持测量系统的精度。

３．１　优化算法精度验证

为验证基于式（１２）的优化算法的有效性，
对比了单独采用传统绝对定姿算法的测量结

果。具体通过机械方式调节小型转台，如图９
所示，多次调整并记录标定板模型的旋转角度，
分别采用传统和优化２种算法进行测量，测量
结果如图１０所示。结果表明，与传统算法测量
误差相比，经过位姿优化算法的测量精度得到
明显提高，因此，下文所涉及的静／动态位姿解
算都将采用优化算法。

图９　静态测量精度验证装置

Ｆｉｇ．９　Ｄｅｖｉｃｅ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ａｃｃｕｒａｃｙ
ｖａｌｉｄａｔｉｏｎｓ

图１０　两种算法测量结果对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｂｙ
ｔｗｏ　ａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

３．２　静态测量精度验证

静态测量精度验证使用高精度机械三轴转

台，其旋转精度为０．００５°，位移精度为０．００５ｍｍ。
可将标定板验证模型固定在三轴转台上，通过调
节旋钮可对模型ｘ、ｙ、ｚ方向位移和旋转角度实
现一定的变化，视觉测量系统对模型位姿变化进
行测量，比对测量结果与机械读数。
对模型执行ｘ轴方向移动１０ｍｍ，角度转动

１０°，重复测量１００次的测量结果误差如图１１所
示。由测量结果可得，静态角度测量精度优于

０．０２°，位移测量精度优于０．０２ｍｍ。

图１１　静态角度与位移测量误差

Ｆｉｇ．１１　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｅｒｒｏｒ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃ　ａｎｇｌｅ

ａｎｄ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

３．３　动态测量精度验证

动态测量精度验证使用高精度步进导轨，其
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位移精度为０．０１ｍｍ。如图１２所示，将标定板
模型固定在移动平台上，通过控制器可动态实现
一定位移，视觉测量系统对模型位姿变化进行测
量，比对测量结果与实际位移。
对模型执行ｘ轴方向动态移动１０ｍｍ，运动

速度约为０．３ｍｍ／ｓ，曝光时间设置为１ｍｓ。测量
结果与动态运动阶段测量误差分别如图１３和图１４
所示。由测量结果可知，动态位移最大测量误差小
于０．０４ｍｍ，绝对值平均误差约为０．０２５ｍｍ。由
此可见，在此运动情况下，双目测量系统具备较高
精度的动态测量能力。

图１２　动态测量精度验证装置

Ｆｉｇ．１２　Ｄｅｖｉｃｅ　ｏｆ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ａｃｃｕｒａｃｙ
ｖａｌｉｄａｔｉｏｎｓ

图１３　动态位移测量结果

Ｆｉｇ．１３　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

图１４　动态位移测量误差

Ｆｉｇ．１４　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｅｒｒｏｒ　ｏｆ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

３．４　典型动态轨迹测量

为了进一步验证该双目测量系统在实际工程

应用中的可行性，本文在如图１５所示的绳牵引并
联支撑机构上以ＳＤＭ 标模为测量对象，对风洞
试验３种典型运动轨迹进行实际动态测量。其
中，基于绳牵引并联支撑系统的运动学、动力学分
析［２０］，通过调整绳长可以实现飞行器模型的运动
轨迹控制。

图１５　绳牵引并联支撑样机

Ｆｉｇ．１５　Ｗｉｒｅ－ｄｒｉｖｅｎ　ｐａｒａｌｌｅｌ　ｓｕｓｐｅｎｓｉｏｎ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ

１）飞行器模型做大迎角线性运动。其理论
轨迹可表示为θ＝５·ｔ，俯仰角θ从０°～５０°线性
变化，运动时间约为１０ｓ。俯仰角运动理论轨迹
与实际测量结果如图１６所示。
对比数据可知，俯仰角在０°～３０°运动期间，

绝对值平均误差小于０．３°；在俯仰角逐渐增大至

３０°～５０°时，俯仰角测量误差有所增大，但整体绝
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图１６　大迎角动态运动测量结果

Ｆｉｇ．１６　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｈｉｇｈ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ

ｄｙｎａｍｉｃ　ｍｏｔｉｏｎ

对值平均误差小于０．５°。

２）飞行器模型做大中心迎角下的俯仰振荡

运动。其理论轨迹为θ＝１０°·ｓｉｎ（π
·ｔ
５
）＋３０°，

中心迎角为３０°，振幅为１０°，频率为０．１Ｈｚ。图

１７显示试验过程中该中心迎角下的俯仰振荡运
动状态，具体是采用高速相机进行拍摄，示例给出
零位姿状态，以及上仰和下俯过程中的几个典型
状态。

图１７　俯仰振荡运动侧视图

Ｆｉｇ．１７　Ｓｉｄｅ　ｖｉｅｗｓ　ｏｆ　ｐｉｔｃｈ　ｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ　ｍｏｔｉｏｎ

经双目视觉测定后，俯仰振荡运动的理论曲
线与实际测量结果如图１８所示。对比可知，测量
值与理论轨迹基本吻合，俯仰角测量误差在振荡
峰值附近偏大，但最大测量误差仍小于０．５°，绝
对值平均误差为０．１９°。

３）飞行器模型做升沉、俯仰、滚转三自由度
耦合振荡运动。其理论运动轨迹可分别表示为：

ｚ＝２０·ｓｉｎ（πｔ／１０）、θ＝１０·ｓｉｎ（πｔ／１０）、φ＝

图１８　俯仰振荡测量结果

Ｆｉｇ．１８　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｐｉｔｃｈ　ｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ

１０·ｓｉｎ（πｔ／１０）。升沉振幅为２０ｍｍ，俯仰与滚
转振幅均为１０°；振荡频率均为０．０５Ｈｚ。图１９
显示三自由度耦合运动过程瞬间，示例给出零位
姿状态与３组升沉／俯仰／滚转耦合运动状态。
经双目视觉测定后，三自由度耦合运动的理

论曲线与实际测量结果如图２０所示。经多次试
验验证，可知３种测量结果与理论轨迹均比较吻
合。其中，俯仰角绝对值平均误差为０．３１°；滚转
角绝对值平均误差为０．２３°；与单自由度振荡相
比，耦合振荡时升沉位移误差相对较大，但整体绝
对值平均误差仍可达０．４ｍｍ，相对误差为２％。

图１９　三自由度耦合运动侧视图

Ｆｉｇ．１９　Ｓｉｄｅ　ｖｉｅｗｓ　ｏｆ　ｔｈｒｅｅ　ＤｏＦ　ｃｏｕｐｌｉｎｇ　ｍｏｔｉｏｎ

３．５　试验误差分析

由上述试验结果可知，双目视觉位姿测量系
统具有较高的动态测量精度，基本满足风洞动态
试验的精度要求，但仍存在一定误差，具体原因分
析如下：
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图２０　三自由度耦合运动测量结果

Ｆｉｇ．２０　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｔｈｒｅｅ　ＤｏＦ　ｃｏｕｐｌｉｎｇ
ｍｏｔｉｏｎ

１）立体视觉标定误差。本文立体视觉相机
内外参使用传统标定方法，标定结果存在微小
误差。

２）标志点模型坐标系三维坐标测量误差。
利用高精度三坐标测量仪对标志点坐标标定是人

为操作，不可避免存在一定误差，导致模型实际坐
标系与理论坐标系有所偏差，对位姿解算产生
影响。

３）动态测量过程标志点成像的拖影。由于
相机成像曝光时间和模型运动速度存在，标志点
成像会产生拖影，导致标志点特征提取存在一定
误差。

４）运动控制误差。绳牵引并联支撑原理样
机经由驱动、传动机构，通过绳长变化控制飞行器
模型的位置和姿态，会产生一定的误差累积，进而
影响实际运动精度和测量精度。

４　结　论

本文针对绳牵引并联支撑飞行器模型大范围

动态运动，发展了一种基于双目立体视觉的模型
位姿动态测量方法，相关结论如下：

１）分别进行了静态、动态测量精度验证，结
果显示静态时角度精度优于０．０２°，位移精度优
于０．０２ｍｍ。

２）在绳牵引并联机构样机上对风洞试验３
种典型运动轨迹实际测量，角度精度可达到０．１°
量级，位移绝对值平均误差为０．４ｍｍ。测量精
度基本满足风洞动态试验要求，证明该测量方案

是有效可行的。

３）由测量误差分析可知，可从标定方式或算
法、动态拖影图像处理算法和绳牵引并联机构采
用高精度闭环控制等方面给予改进，以进一步提
高系统测量精度。
该测量方案在实际风洞试验中应用还需进一

步完善，如在标志点周围涂抹丙烯酸或将标志点
改成模型内嵌自发光方式等以减小对流场的干

扰，提高风洞试验精度。
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