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滑翔制导炮弹空中滚转角在线估计
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摘要:滑翔制导炮弹在空中上电进行初始对准时ꎬ滚转角用于建立惯导基准和制导指令分解ꎬ其对准精度对制导炮

弹精确打击至关重要ꎮ 为提高制导炮弹滚转角精度ꎬ提出了一种滑翔段在线估计滚转角误差从而实时修正滚转角

的方法ꎮ 首先ꎬ基于弹体姿态运动学和滚转稳定控制ꎬ利用惯组陀螺信息进行滚转角对准ꎮ 在此基础上ꎬ建立了考

虑滚转角误差的制导控制系统模型ꎬ并基于瞬时平衡原理和制导炮弹飞行特性ꎬ推导出准弹体下横向和法向过载

与滚转角误差之间的数学关系ꎬ从而实现在线修正滚转角ꎮ 最后ꎬ提出了利用微分跟踪器提取弹丸过载信息实现

准弹体下横向和法向过载的估计ꎮ 数值仿真结果表明:在综合因素作用下滚转角的初始对准极差可达 １５.５°ꎬ在考

虑各种偏差条件下ꎬ本方法可将滚转角对准精度提升至 ５°以内ꎬ验证了本方法的有效性和鲁棒性ꎮ 同时ꎬ基于飞行

试验数据的结果也验证了本算法在线估计滚转角误差有效性ꎬ具备工程化应用价值ꎮ
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　 　 制导炮弹结合了常规弹药和导弹的优点ꎬ使身管

火炮武器具备对点目标进行远程低成本精确打击能

力[１－３]ꎮ 在俄乌战场中ꎬ典型的制导炮弹ꎬ如美国 Ｍ９８２
“神剑”制导炮弹和俄罗斯的“红土地”制导炮弹ꎬ得到

了广泛应用ꎮ 制导炮弹通常采用微惯性 /卫星复合制

导方式ꎬ在发射时需要承受身管武器带来的高过载、高
冲击、高转速等恶劣条件ꎬ一般采取发射后上电的工作

方式ꎬ需发射后在空中完成初始对准[４]ꎮ 制导炮弹的

速度和位置信息可快速通过卫星接收机获取ꎬ基于弹

丸无控飞行零攻角特性ꎬ卫星接收机的速度信息可解

算得到俯仰角和偏航角ꎬ但是伴随着弹体旋转ꎬ滚转角

难以获得[５]ꎮ 然而滚转角需用于建立制导炮弹惯性导

航基准和制导指令分解ꎬ因此高精度滚转角预测对于

制导炮弹实现精确打击至关重要ꎮ
针对制导炮弹空中初始姿态获得问题ꎬＭＥＩ

等[６]采用 Ｒｅ￣ｑｕｅｓｔ 算法进行低精度微惯性 /卫星组

合制导的初始对准研究ꎮ 牛春峰等[７] 和徐云等[８]

基于弹体运动学模型研究了弹箭滚转角空中对准算

法ꎮ 在此基础上ꎬ佘浩平等[９] 采用最小二乘估计方

法获得了滚转角的最优估计值ꎮ 杨启帆等[１０] 以重

力引起的弹道弯曲角速度矢量作为基准ꎬ通过单矢

量定姿实现滚转角对准ꎮ 卢宝峰等[１１] 提出了基于

组合导航技术开展大失准角下的对准技术ꎮ 陈凯

等[１２－１３]系统性地总结了制导炮弹空中对准进展ꎬ提
出了“机动法”进行滚转角的对准ꎬ并在飞行试验中

得到验证和应用ꎮ
目前ꎬ学者的研究重点均在初始对准阶级实现

高精度的滚转角对准ꎬ但对滚转角的对准精度无法

在线评估ꎮ 为此ꎬ本文提出一种滑翔段在线估计滚

转角误差从而实时修正滚转角的方法ꎬ通过建立考

虑滚转角误差的制导控制系统模型ꎬ并基于瞬时平

衡原理和制导炮弹飞行特性ꎬ推导准弹体下横向和

法向过载与滚转角误差之间的数学关系ꎬ实现在线

修正滚转角ꎮ 最后ꎬ通过数学仿真和飞行试验数据

验证本算法的有效性ꎮ

１　 制导炮弹姿态初始对准原理

１.１　 俯仰角和偏航角对准原理

滑翔制导炮弹飞行阶段主要包括无控段、对准

段、滑翔段和导引段ꎬ如图 １ 所示ꎮ 无控段主要用于

系统上电初始化ꎬ对准段主要完成初始对准ꎬ滑翔段

主要以增程为主ꎬ导引段主要进行精确打击ꎮ
制导炮弹在无控飞行过程中ꎬ弹体具备强静稳

定性特点ꎬ飞行过程章动较小ꎬ可近视认为俯仰角 ϑ
与弹道倾角 θ 一致ꎬ偏航角 ψ 与弹道偏角 ψＶ 一致ꎬ
即可用卫星接收机的速度信息解算俯仰角和偏航

角ꎮ 将卫星接收机输出的速度信息转换到发射坐标

系下ꎬ可得俯仰角和偏航角为

ϑ≈θ＝ ｔａｎ－１
Ｖｙ

Ｖ２
ｘ＋Ｖ２

ｚ
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(１)

式中:Ｖｘ、Ｖｙ 和 Ｖｚ 为发射系下的弹体速度分量ꎮ

图 １　 制导炮弹飞行过程

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｆｌｉｇｈｔ ｓｔａｇｅｓ ｏｆ ｇｕｉｄｅｄ ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｓ

１.２　 基于滚转稳定的滚转角对准原理

制导炮弹在无控段低速滚转稳定后ꎬ弹体角速

度通常在 ２００(°) / ｓ 以上ꎬ滚转角具备快速时变的特

性ꎮ 若在无控段进行滚转角对准ꎬ会导致滚转角对

准精度较差ꎮ 因此ꎬ为提高滚转角对准精度ꎬ控制系

统可对滚转通道进行消旋处理ꎬ然后通过积分控制

使滚转角保持稳定[１４]ꎮ
在滚转通道稳定的基础上ꎬ根据导弹飞行力学

原理[１５]ꎬ弹体绕质心转动的运动学方程为

ϑ̇＝ωｙｓｉｎγ＋ωｚｃｏｓγ

ψ̇＝ １
ｃｏｓϑ

(ωｙｃｏｓγ－ωｚｓｉｎγ)

ì

î

í

ïï

ïï

(２)

式中:γ 为弹体滚转角ꎬωｙ 和 ωｚ 分别为弹体角速度

相对地面发射坐标在弹体 ｙ 轴和 ｚ 轴投影ꎬ可由微

惯性测量得到ꎮ
对式(２)进行简单推导ꎬ可求解滚转角ꎬ具体如下:

ｓｉｎγ＝
ϑ̇ωｙ－ψ̇ｃｏｓϑωｚ

ω２
ｙ＋ω２

ｚ

ｃｏｓγ＝
ψ̇ｃｏｓϑωｙ＋ϑ̇ωｚ

ω２
ｙ＋ω２

ｚ

γ＝ａｔａｎ２(ｓｉｎγꎬｃｏｓγ)

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

(３)

７７
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制导炮弹通常采用炮目连线方向射击ꎬ侧偏较

小ꎬ偏航角速率可近似为 ０ꎮ 因此ꎬ式(３)中滚转角

可进一步简化为

γ＝ａｔａｎ２(ωｙꎬωｚ) (４)
值得说明的是ꎬ该滚转角对准方案的姿态精度

依赖于陀螺精度ꎮ 目前制导炮弹多采用低成本中低

精度 ＭＥＭＳ 陀螺ꎬ高过载冲击后陀螺漂移变化很

大ꎬ会影响滚转角对准精度ꎮ 在制导炮弹进入滑翔

段后ꎬ由于滚转角对准误差的影响ꎬ偏航通道出现侧

偏ꎬ式(４)成立的假设不再适用ꎬ故不能用该方案进

行滚转角的估计和校正ꎮ

２　 滑翔段滚转角在线估计方法

２.１　 考虑滚转角误差的滑翔段制导控制系统模型

制导炮弹完成初始对准后进入滑翔段ꎬ滑翔段

采用最大升阻比滑翔制导[１６]ꎮ 在滑翔制导指令分

解时ꎬ以对准滚转角为基准ꎬ将准弹体坐标系指令过

载转换到弹体坐标系ꎮ 考虑滚转角对准误差 Δγꎬ过
载指令分解矩阵如下:

ｎ１
ｙｃ

ｎ１
ｚｃ

æ

è

çç

ö

ø

÷÷ ＝
ｃｏｓ γ＋Δγ( ) ｓｉｎ γ＋Δγ( )

－ｓｉｎ γ＋Δγ( ) ｃｏｓ γ＋Δγ( )

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｎ４
ｙｃ

ｎ４
ｚｃ

æ

è

çç

ö

ø

÷÷ (５)

式中:ｎ４
ｙｃ和 ｎ４

ｚｃ为准弹体坐标系下的制导指令ꎬｎ１
ｙｃ和

ｎ１
ｚｃ为弹体坐标系下的制导指令ꎮ

式(５)表明不同滚转角对准误差会对制导炮弹

的飞行弹道产生影响ꎮ 在制导炮弹以炮目连线方向

射击时ꎬ滚转角对准误差会通过滑翔过载指令分解

对偏航通道产生侧偏ꎮ
滑翔段控制系统采用三通道稳定控制ꎬ俯仰通

道和偏航通道采用过载控制ꎬ滚转通道采用滚转角

控制ꎬ控制方程简化如下:
δｘｃ ＝ ｆｘ Δ􀭹γ( )

δｙｃ ＝ ｆｙ Δ􀭹ｎｙ( )

δｚｃ ＝ ｆｚ Δ􀭹ｎｚ( )

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(６)

式中:Δ􀭹γ 为指令滚转角与导航解算滚转角偏差ꎬΔ􀭹ｎｙ

为俯仰通道过载偏差ꎬΔ􀭹ｎｚ 为偏航通道过载偏差ꎮ
２.２　 滚转角在线估计方法

假设俯仰和偏航通道过载跟踪无静差、无延迟ꎬ
即基于瞬时平衡原理ꎬ有:

ｎ１
ｙ

ｎ１
ｚ

æ

è

çç

ö

ø

÷÷ ＝
ｎ１
ｙｃ

ｎ１
ｚｃ

æ

è

çç

ö

ø

÷÷ (７)

式中:ｎ１
ｙ 和 ｎ１

ｚ 为弹体坐标系下实际过载ꎬ可由惯组

加速度计测量得到ꎮ
将弹体系下的实际过载投影至准弹体系时ꎬ有:

ｎ４
ｙ

ｎ４
ｚ

æ

è

çç

ö

ø

÷÷ ＝
ｃｏｓγ －ｓｉｎγ
ｓｉｎγ ｃｏｓγ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｎ１
ｙ

ｎ１
ｚ

æ

è

çç

ö

ø

÷÷ (８)

则结合式(５)、式(７)和式(８)ꎬ可建立考虑滚

转角对准误差的准弹体下过载指令与过载响应的动

力学模型ꎬ具体如下:
ｎ４
ｙ

ｎ４
ｚ

æ

è

çç

ö

ø

÷÷ ＝
ｃｏｓγ －ｓｉｎγ
ｓｉｎγ ｃｏｓγ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｃｏｓ γ＋Δγ( ) ｓｉｎ γ＋Δγ( )

－ｓｉｎ γ＋Δγ( ) ｃｏｓ γ＋Δγ( )

æ

è
ç

ö

ø
÷􀅰

ｎ４
ｙｃ

ｎ４
ｚｃ

æ

è

çç

ö

ø

÷÷ (９)

在制导炮弹滑翔过程中ꎬ准弹体系横向过载 ｎ４
ｚｃ

远小于 ｎ４
ｙｃꎬ且接近 ０ꎬ可近似忽略ꎮ 在此基础上ꎬ

式(９)经过简单推导ꎬ有:
ｎ４
ｙ

ｎ４
ｚ

æ

è

çç

ö

ø

÷÷ ＝ｎ４
ｙｃ

ｃｏｓΔγ
－ｓｉｎΔγ

æ

è
ç

ö

ø
÷ (１０)

进一步可得

Δγ＝ａｔａｎ２(－ｎ４
ｚ ꎬｎ４

ｙ) (１１)
结合弹丸目前滚转角 γｍ 和滚转角对准误差ꎬ

即可得估计的实际滚转角 γｅ 为

γｅ ＝γｍ＋Δγ (１２)
式(１０)揭示了滚转角对准误差对弹体飞行的作

用机理ꎬ即弹体在滑翔段的横偏由滑翔过载指令分量

－ｎ４
ｙｃｓｉｎΔγ 产生ꎬ同时 ｎ４

ｙｃ ｃｏｓΔγ 项表明滚转角对准误

差会降低制导炮弹滑翔效率ꎮ 式(１１)表明ꎬ可以通过

实际准弹体系过载 ｎ４
ｙ 和 ｎ４

ｚ 辨识滚转角对准误差ꎬ再
结合式(１２)则可进行滚转角在线估计ꎮ
２.３　 准弹体系下实际横法向过载估计

本文利用卫星接收机的速度信息进行微分ꎬ并
结合坐标转换可得到准弹体系下实际过载 ｎ４

ｙ 和 ｎ４
ｚ ꎬ

从而辨识滚转角对准误差ꎮ
制导炮弹在发射坐标系下所受过载在各轴的分

量为(ｎ０
ｘ 　 ｎ０

ｙ 　 ｎ０
ｚ ) Ｔꎬ忽略地球自转角速度的影响ꎬ

将准弹体系下的过载(ｎ４
ｘ 　 ｎ４

ｙ 　 ｎ４
ｚ ) Ｔ 投影到发射坐

标系下ꎬ有:
ｎ０
ｘ

ｎ０
ｙ

ｎ０
ｚ

æ

è

ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷÷

＝
ｃｏｓϑｃｏｓψ ｓｉｎϑ －ｃｏｓϑｓｉｎψ
－ｓｉｎϑｃｏｓψ ｃｏｓϑ ｓｉｎϑｓｉｎψ

ｓｉｎψ ０ ｃｏｓψ

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷

ｎ４
ｘ

ｎ４
ｙ

ｎ４
ｚ

æ

è

ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷÷

＋
ｇｘ

ｇｙ

ｇｚ

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷

(１３)
式中:(ｇｘ 　 ｇｙ 　 ｇｚ) Ｔ 为在发射坐标系中的重力加速

度矢量ꎮ

８７
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对式(１３)进行简单推导ꎬ有准弹体下过载为

ｎ４
ｘ

ｎ４
ｙ

ｎ４
ｚ

æ

è

ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷÷

＝
ｃｏｓϑｃｏｓψ －ｓｉｎϑｃｏｓψ ｓｉｎψ

ｓｉｎϑ ｃｏｓϑ ０
－ｃｏｓϑｓｉｎψ ｓｉｎϑｓｉｎψ ｃｏｓψ

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷

ｎ０
ｘ－ｇｘ

ｎ０
ｙ－ｇｙ

ｎ０
ｚ －ｇｚ

æ

è

ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷÷

(１４)
发射坐标系下过载(ｎ０

ｘ 　 ｎ０
ｙ 　 ｎ０

ｚ ) Ｔ 可通过卫星

接收机转换到发射坐标系下的速度(Ｖｘ 　 Ｖｙ 　 Ｖｚ) Ｔ

差分而得ꎮ 为减小卫星接收机噪声对差分结果的影

响ꎬ采用微分跟踪器( ｔｒａｃｋｉｎｇ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｏｒꎬＴＤ)进行

过载信息提取[１７]ꎮ

３　 仿真与飞行试验数据验证

３.１　 初始对准验证

以某型制导炮弹为研究对象进行初始对准算法

验证ꎬ炮口初速为 ３００ ｍ / ｓꎬ射角 ５９°ꎬ卫星接收机

５ ｓ 完成定位ꎬ在 １８ ｓ 完成初始对准ꎬ在弹道顶点

２３ ｓ 处进行最大升阻比滑翔ꎮ 卫星接收机和陀螺的

测量误差项见表 １ꎬ同时考虑发射条件偏差、弹体结

构参数和气动参数偏差和大气扰动等偏差项ꎬ开展

２００ 条蒙特卡洛弹道仿真进行初始对准算法验证ꎮ
为方便进行对准精度评估ꎬ采用初始对准的姿态角

与弹道姿态角的差值作为对准误差角ꎮ 仿真结果见

图 ２ꎬ统计结果见表 ２ꎮ
表 １　 测量误差

Ｔａｂｌｅ １　 Ｍｅａｓｕｒｅ ｅｒｒｏｒ

卫星测速精度

/ (ｍ􀅰ｓ－１)
陀螺零偏

/ ((°)􀅰ｓ－１)
陀螺噪声

/ ((°)􀅰ｓ－１)
陀螺刻度因子

误差 / ｐｐｍ

０.９(３σ) １００(３σ) １００(３σ) １ ０００(３σ)

图 ２　 弹道仿真结果和初始对准姿态角误差

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ａｎｄ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｅｒｒｏｒ ｏｆ ｃｏａｒｓｅ ａｌｉｇｎｍｅｎｔ

表 ２　 初始对准误差统计结果

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｌｉｇｎｍｅｎｔ

姿态角 误差均值 / (°) 误差标准差 / (°) 误差极值 / (°)

俯仰角 ０.２９ ０.９２ ２.４３

偏航角 －０.０２ ２.５９ ５.４８

滚转角 －０.３３ ４.８９ －１５.５３

　 　 仿真结果表明:对准俯仰角、偏航角和滚转角的

标准差分别为 ０.９２°、２.５９°和 ４.８９°ꎬ对准俯仰角、偏
航角 和 滚 转 角 的 极 差 分 别 为 ２. ４３°、 ５. ４８° 和

－１５.５３°ꎮ 仿真结果验证了本文初始对准算法的可

行性ꎬ但也表明滚转角对准精度相对于俯仰角和偏

航角的波动较大ꎮ 导致这种波动的原因是陀螺的测

量精度ꎬ而非对准方法ꎮ

９７
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３.２　 滚转角在线估计算法性能验证

采用 ３.１ 节中仿真条件ꎬ开展本文所提出的滚

转角在线估计算法的有效性验证ꎮ 在 ３.１ 节滚转角

初始对准误差极值的基础上ꎬ假设滚转角初始对准

误差为 ２０°以加严考核ꎮ 飞行弹道在 １８ ｓ 完成初始

对准ꎬ在 ２３ ｓ 滑翔飞行ꎬ在 ４０ ｓ 开展一次滚转角在

线估计ꎮ
在有效性验证中ꎬ暂不考虑卫星接收机的速度

定位误差和其他偏差项ꎬ仿真结果如图 ３ 和图 ４ 所

示ꎮ 图 ３ 中辨识滚转角误差为在线估计算法估计出

的滚转角误差ꎬ真实滚转角误差为弹体实际滚转角

与弹体导航滚转角之间的差值ꎮ

图 ３　 算法估计的滚转角误差

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｅｓｔｉｍａｔｉｎｇ ｒｏｌｌ ｅｒｒｏｒ

图 ４　 弹道偏角随时间变化曲线

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ ａｎｇｌｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｔｉｍｅ

图 ３ 表明在 ４０ ｓ 进行滚转角在线估计并校正

后ꎬ滚转角误差由初始对准导致的 ２０°降低至 ３°ꎬ且
辨识滚转角误差与真实滚转角误差趋于一致ꎬ验证

了本算法的有效性ꎮ 图 ４ 中滚转角在线校正后ꎬ弹
道偏角出现明显变化ꎬ体现了滚转角改变后对弹丸

偏航通道的影响ꎮ
考虑 ３.１ 节中的误差项和卫星定位测速精度ꎬ

开展 ２００ 条弹道仿真进行本算法的鲁棒性验证ꎬ仿
真结果见图 ５ 和图 ６ꎮ

图 ５　 辨识滚转角误差

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ｅｓｔｉｍａｔｉｎｇ ｒｏｌｌ ｅｒｒｏｒｓ ｕｎｄｅｒ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

图 ６　 真实滚转角误差曲线

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｔｒｕｅ ｒｏｌｌ ｅｒｒｏｒｓ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

图 ５ 和图 ６ 表明ꎬ在考虑各种偏差条件下ꎬ采用

本文所提算法进行滚转角再对准后ꎬ可将滚转预测

角精度提升至 ５°以内ꎬ验证了本算法的鲁棒性ꎮ
３.３　 飞行试验数据验证

采用某型滑翔制导炮弹的飞行试验弹载记录仪

数据ꎬ开展本文所提滚转角在线估计算方法验证ꎮ
飞行弹道在 ３８ ｓ 进入滑翔段ꎬ基于记录仪中卫星数

据和制导控制相关数据ꎬ开展飞行中 ４０~１００ ｓ 时段

的滚转角误差辨识ꎮ 飞行实验数据如图 ７ 所示ꎬ其
中弹载记录仪中俯仰角和偏航角见图 ７(ａ)ꎬ卫星接

收机速度见图 ７(ｂ)ꎬ将卫星速度转换到发射坐标

系ꎬ并采用微分跟踪器求取发射坐标系过载的处理

结果见图 ７(ｃ) ~图 ７( ｆ)ꎮ 采用本文算法辨识弹丸

滑翔过程中的滚转角误差结果见图 ８ꎮ
从图 ８ 可以看出ꎬ基于飞行试验数据的辨识滚

转角误差在 １.５°以内ꎬ表明该算法在实际外界干扰

和卫星测量精度条件下ꎬ具备较好的滚转角误差在

线辨识精度ꎬ进一步验证了本算法的有效性ꎮ

０８
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图 ７　 飞行试验数据及微分跟踪器跟踪曲线

Ｆｉｇ􀆰 ７　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｆｌｉｇｈｔ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｄａｔａ ａｎｄ ＴＤ ｔｒａｃｋｉｎｇ

图 ８　 基于试验的辨识滚转角误差曲线

Ｆｉｇ􀆰 ８　 Ｅｓｔｉｍａｔｉｎｇ ｒｏｌｌ ａｎｇｌｅ ｅｒｒｏｒ ｂａｓｅｄ ｏｎ
ｆｌｉｇｈｔ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｄａｔａ

４　 结论

为提高制导炮弹滚转角精度和解决滚转角对准

后无法修正的问题ꎬ根据瞬时平衡原理ꎬ结合制导炮

弹飞行特性ꎬ提出了一种在线修正滚转角的方法ꎬ并
通过数学仿真和飞行试验数据进行有效性验证ꎬ得
到的主要结论如下:

①在考虑卫星接收机、陀螺的测量误差和外界

各种偏差下ꎬ滚转角预测值的标准差和极差分别为

４.８９°和 １５.５°ꎮ
②对准滚转角误差越大ꎬ滑翔效率越低ꎬ飞行射

程减小ꎬ同时横偏越大ꎮ
③通过滚转角在线修正ꎬ可有效修正弹丸飞行

１８
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姿态ꎬ改变弹丸飞行速度和轨迹ꎮ
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