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低成本无人机载空地导弹姿态测量误差研究
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摘　 要：框架式陀螺仪可显著降低空地导弹成本，然而陀螺误差问题制约了空地导弹对目标的捕获概

率和制导精度。 提出一种基于泰勒级数公式的陀螺误差补偿方法，详细分析了陀螺仪输出误差源，建
立了无人机载空地导弹陀螺仪输出误差模型，推导了导弹姿态角与陀螺仪输出的数学关系式。 通过

陀螺仪在三轴转台上的半实物仿真试验，验证了所建立的陀螺误差模型正确性和有效性。 提出的误

差补偿方法可将无人机载空地导弹偏航姿态角误差和倾斜姿态角误差在 ２０ ｓ 内分别控制在 ０．４°和 １°
以内，且补偿方法简单实用，已经在工程上得到了应用。
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　 　 无人机携带对地打击武器主要有空地导弹、炸
弹和火箭弹。 相比于炸弹、火箭弹，空地导弹具有机

动性强、射程远等优点［１］。 在近几次局部地区冲突

和反恐战争中空地导弹发挥了重要作用，且成为高

消耗的武器产品。 ２０１６ 年仅中东地区的无人机载

空地导弹使用次数就达到 １２ ８９６ 次，２０１７ 年达到

１７ ８６１ 次，而且呈现出逐年稳步增长的趋势［２］。 因

此，各军事强国迫切希望降低空地导弹的成本，提升

作战效能。
微机械陀螺仪（ＭＥＭＳ 陀螺仪）具有成本低、体

积小、功耗低等特点，成为空地导弹降低成本的首

选［３⁃４］，但是国内 ＭＥＭＳ 技术起步较晚，尽管在基础

理论、加工技术等方面取得明显的进步，但与国外同

类产品相比，国产化产品的力学环境适应性还存在

较大差距［３］。 在实际导弹型号研制中发现国产的

ＭＥＭＳ 测姿系统仍然难以适应弹载冲击、振动环境。
框架式陀螺仪因高可靠、低成本、环境适应性好

等特点［５］，被广泛应用于无人机载低成本空地导

弹，来测量弹体姿态角信息，而导弹姿态测量误差是

影响导弹导引头捕获和命中目标的重要因素［６］。
然而当采用框架式陀螺仪测量弹体姿态时，由于姿

态角的定义轴和陀螺仪测量轴不一致，会产生支架

误差，特别是当无人机载导弹发射后在俯仰平面存

在大机动时（俯仰姿态角变化范围为＋６° ～ －８０°），
姿态测量误差急剧增大，导致导弹末端导引头不能

捕获目标。 因此，研究框架式陀螺仪误差产生的机

理，并提出相应的补偿方法，是降低导弹姿态测量误

差，进而实现空地导弹低成本的重要技术途径。
框架式陀螺仪一般由转子、内环和外环组成。

其工作原理是依靠陀螺仪定轴性以及低摩擦力矩的

轴承保证转子、内环和外环能够灵活转动。 因此其

误差源主要包括由摩擦力矩带来的陀螺漂移和其固

有的支架误差，其中支架误差是主要误差源。
陀螺支架误差是由于导弹的俯仰角、偏航角与

倾斜角的定义轴与安装在导弹上的陀螺仪相应的输

出轴不重合而产生的一种几何误差。 导弹的姿态角

是以地面发射坐标系为基准定义的，而二自由度框

架式陀螺仪输出的信号是导弹相对陀螺外框、内框

的转角，在导弹飞行过程中，陀螺仪的外框轴和内框

轴的方向随着导弹姿态的变化而时刻变化着，从而

导致姿态角定义轴与陀螺仪输出轴不重合。 支架误

差与陀螺仪在导弹上的安装方式、导弹发射初始角

度、导弹飞行姿态变化有关。
关劲等［７］ 建立了炮兵指挥车方位引出装置框

架误差模型，提出了借助定位定向装置输出的补偿

方法。 但该方法不适合无人机载空地导弹框架式陀
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螺仪支架误差的补偿。
本文基于方向余弦阵方法［８］ 详细推导了无人

机载空地导弹燃气陀螺仪支架误差模型，分析了影

响支架误差的因素，结合无人机载空地导弹姿态变

化范围的特点，基于泰勒级数，推导了导弹姿态角与

陀螺仪内外框输出的数学表达式，给出了支架误差

补偿关系式，并提出了工程上易于实现的误差补偿

方法，最后通过系统转台陀螺仪实物试验验证了陀

螺仪模型的正确性及补偿方法的有效性。

１　 陀螺仪支架误差模型

１．１　 坐标系定义

本文采用的坐标定义如下［９］：
１） 发射坐标系 Ｏ′ｘｙｚ：与地球固联，原点 Ｏ′ 通

常取导弹发射点在地面上的投影点；Ｏ′ｘ 轴在水平

面内，指向目标或目标在地面上的投影为正；Ｏ′ｙ 轴

位于含 Ｏ′ｘ 轴的铅垂面内，向上为正；Ｏ′ｚ 轴按右手

定则确定。
２） 弹体坐标系［８］Ｏｘ１ｙ１ｚ１：原点 Ｏ 取在导弹的

质心上；Ｏｘ１ 轴与弹体纵轴重合，指向弹体头部为

正；Ｏｙ１ 轴位于弹体纵向对称平面内，垂直于Ｏｘ１ 轴，
向上为正；Ｏｚ１ 轴垂直于 ｘ１Ｏｙ１ 平面，与Ｏｘ１，Ｏｙ１ 轴组

成右手坐标系。
３） 陀螺启动坐标系 Ｏｘ０ｙ０ｚ０：原点 Ｏ 取在陀螺

转子的质心上；Ｏｘ０ 轴与陀螺仪启动时刻外框轴重

合，指向弹体头部为正；Ｏｙ０ 轴与陀螺仪启动时刻内

框轴重合；Ｏｚ０ 轴与转子轴重合，与 Ｏｘ０，Ｏｙ０ 轴组成

右手坐标系。
４） 陀螺坐标系 Ｏｘ２ｙ２ｚ２：原点 Ｏ 取在陀螺转子

的质心上；Ｏｘ２ 轴与外框轴重合；Ｏｙ２ 轴与内框轴重

合；Ｏｚ２ 轴与转子轴重合，指向转子转动方向为正，
并与 Ｏｘ２，Ｏｙ２ 轴组成右手坐标系。
１．２　 陀螺仪在导弹上的安装方式

二自由度框架式陀螺仪只要在框轴上装有电位

计即可敏感 ２ 个角度。 典型无人机载空地导弹上仅

装有 ２ 个陀螺仪，其中一个利用外框轴上的电位计

测量俯仰角；另一个利用外框轴上的电位计测量偏

航角，内框轴上的电位计测量滚转角。
倾斜偏航陀螺仪安装方式如图 １ａ）所示，俯仰

陀螺仪安装方式如图 １ｂ）所示。

图 １　 陀螺仪安装方式

１．３　 陀螺仪测姿模型

弹体坐标系 Ｏｘ１ｙ１ｚ１ 和发射坐标系Ｏ′ｘｙｚ之间的

关系可用 ３ 个姿态角（θ，ϕ，γ） 来描述，将发射坐标

系按照“ＹＺＸ” 的转序，经过 ３ 次初等变换即可得到

弹体坐标系，用姿态矩阵 Ａ 来表示。
陀螺启动坐标系Ｏｘ０ｙ０ｚ０ 和发射坐标系Ｏ′ｘｙｚ之

间的关系可用 ３ 个初始姿态角（θ ０，ϕ０，γ ０） 来描述，
将发射坐标系按照“ＹＺＸ” 的转序，经过 ３ 次初等变

换矩阵即可得到陀螺启动坐标系，用姿态矩阵 Ｂ 来

表示。
陀螺坐标系与陀螺启动坐标系亦可用 ３ 个陀螺

角（α，β，ε） 来描述，将陀螺启动坐标系按照转子

轴、内框、外框的转序，经过 ３ 次初等变换矩阵得到

弹体坐标系，用姿态矩阵 Ｃ 来表示，其中，α，β 为陀

螺仪直接测量的角度，ε 为转子转过的角度，无法测

量得到。
陀螺启动坐标系和弹体坐标系的关系由陀螺仪

在弹体上的安装方式决定，弹体坐标系到陀螺启动

坐标系的姿态转换矩阵用 Ｅ 来表示。
姿态转换矩阵的关系如图 ２ 所示，其中 Ｅ′ 为 Ｅ

的逆矩阵，Ｂ′ 为 Ｂ 的逆矩阵。

图 ２　 姿态转换矩阵关系图

由图 ３ 易得

Ｃ ＝ ＥＡＢ′Ｅ′ （１）
　 　 由此可得出陀螺内外框架输出角与弹体姿态角

及初始弹体姿态角的关系。
以图 １ａ）所示的倾斜偏航陀螺仪安装方式为

例，其中各矩阵分别是

·８７３·
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　 　 由公式（１）可构造出陀螺仪输出与导弹姿态角

和初始姿态角的传递函数，即陀螺仪输出为弹体姿

态角和初始姿态角的函数。 陀螺仪输出角度记为

θｍ，ϕｍ，γｍ ，则
θｍ ＝ ａｒｃｔａｎ［（ｓｉｎγ０ｓｉｎϕ０ － ｃｏｓγ０ｃｏｓϕ０ｓｉｎθ０）·
　 ｃｏｓϕｃｏｓθ － （ｓｉｎγ０ｃｏｓϕ０ ＋ ｃｏｓγ０ｓｉｎϕ０ｓｉｎθ０）·
　 ｓｉｎϕｃｏｓθ ＋ ｃｏｓθ０ｃｏｓγ０ｓｉｎθ］ ／ ［（ｓｉｎγ０ｃｏｓϕ０ ＋
　 ｃｏｓγ０ｓｉｎϕ０ｓｉｎθ０）·（ｓｉｎγｃｏｓϕ ＋ ｃｏｓγｓｉｎϕｓｉｎθ） ＋
　 （ｓｉｎγ０ｓｉｎϕ０ － ｃｏｓγ０ｃｏｓϕ０ｓｉｎθ０）·（ｓｉｎγｓｉｎϕ －
　 ｃｏｓγｃｏｓϕｓｉｎθ） ＋ ｃｏｓθ０ｃｏｓγ０ｃｏｓθｃｏｓγ］
ϕｍ ＝ ａｒｃｔａｎ［（ｃｏｓγ０ｃｏｓϕ０ － ｓｉｎγ０ｓｉｎϕ０ｓｉｎθ０）·
　 ｓｉｎϕｃｏｓθ － （ｃｏｓγ０ｃｏｓϕ０ ＋ ｓｉｎγ０ｃｏｓϕ０ｓｉｎθ０）·
　 ｃｏｓϕｃｏｓθ ＋ ｃｏｓθ０ｓｉｎγ０ｓｉｎθ］ ／ ［（ｃｏｓγ０ｓｉｎϕ０ ＋
　 ｓｉｎγ０ｃｏｓϕ０ｓｉｎθ０）·（ｃｏｓγｓｉｎϕ ＋ ｓｉｎγｃｏｓϕｓｉｎθ） ＋
　 （ｃｏｓγ０ｃｏｓϕ０ － ｓｉｎγ０ｓｉｎϕ０ｓｉｎθ０）·（ｃｏｓγｃｏｓϕ －
　 ｓｉｎγｓｉｎϕｓｉｎθ） ＋ ｃｏｓθ０ｓｉｎγ０ｃｏｓθｓｉｎγ］
γｍ ＝ ａｒｃｓｉｎ［（ｃｏｓγ０ｓｉｎϕ０ ＋ ｓｉｎγ０ｃｏｓϕ０ｓｉｎθ０）·
　 （ｓｉｎγｓｉｎϕ － ｃｏｓγｃｏｓϕｓｉｎθ） ＋
　 （ｃｏｓγ０ｃｏｓϕ０ － ｓｉｎγ０ｓｉｎϕ０ｓｉｎθ０）·
　 （ｓｉｎγｃｏｓϕ ＋ ｃｏｓγｓｉｎϕｓｉｎθ） －
　 ｃｏｓθ０ｓｉｎγ０ｃｏｓγｃｏｓθ］ （２）
１．４　 陀螺仪漂移

由于工程实用陀螺仪转子、框架支承之间存在

摩擦，陀螺仪输出有漂移。 漂移可根据陀螺仪简化

方程求出：
｜ α̇ ｜ × Ｈ ＝ Ｍ （３）

式中： α̇ 为陀螺仪的漂移率；Ｈ 为陀螺转子角动量；
Ｍ 为外力矩。

外力矩主要有摩擦力矩、电位计摩擦力矩以及

转子静不平衡力矩等。

２　 陀螺仪误差仿真与试验对比

２．１　 仿真与试验条件

设计导弹初始姿态角为零、弹体做正弦运动；初
始姿态角不为零、弹体做正弦运动；初始姿态角为无

人机载导弹典型值、弹体做无人机载导弹典型运动

３ 种条件进行数字仿真和半实物仿真［９］ 验证对比。
半实物仿真结构图如图 ３ 所示。 构建的半实物仿真

试验平台如图 ４ 所示。 半实物仿真时，首先由仿真

计算机给出导弹飞行状态姿态变化规律并作为转台

运动的输入指令，其次，陀螺仪在气瓶的驱动下转子

高速运转，在电源的驱动下电位计输出测量角度，再
次，对陀螺仪的输出进行补偿后即测量的姿态信息，
最后，与仿真计算机输出的姿态指令差异即为陀螺

仪测量的误差。

图 ３　 半实物仿真结构图

·９７３·
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图 ４　 半实物仿真试验平台

２．２　 初始姿态为零、弹体正弦运动

取导弹发射时 ３ 个初始姿态角为 θ ０ ＝ ϕ０ ＝ γ ０ ＝
０ ，倾斜、偏航姿态角按 ０．３ Ｈｚ ／ １０°正弦运动，俯仰

按 ０．１ Ｈｚ ／ ７０°正弦运动，由于仿真工装的限制，半实

物仿真时仅安装倾斜偏航陀螺仪，计算的陀螺仪输

出角与实际倾斜偏航陀螺仪输出角如图 ５～６ 所示。

图 ５　 偏航通道输出

图 ６　 倾斜通道输出

由图 ５ 和图 ６ 可以看出，当初始姿态角为 ０ 时，
俯仰平面内的大机动导致倾斜陀螺仪输出支架误差

明显增大，最大误差达到 ９°，偏航陀螺仪的支架误

差达到 ６°。 理论计算值与陀螺实际输出值一致，最
大误差 １°，如 １．４ 节所述，这是由于陀螺仪输出有漂

移误差。

２．３　 初始姿态不全为零、弹体正弦运动

若初始姿态角不全为 ０，倾斜、偏航姿态角按

２ Ｈｚ ／ ３°正弦运动，俯仰按 ０．１ Ｈｚ ／ ７０°正弦运动，半
实物仿真时依然仅安装倾斜偏航陀螺仪，计算的陀

螺仪输出角与实际陀螺仪输出角如图 ７～８ 所示。

图 ７　 偏航通道输出

图 ８　 倾斜通道输出

由图 ７ 和图 ８ 可以看出倾斜陀螺仪的支架误差

达到 １０°，偏航陀螺仪的支架误差达到 １１°。 当初始

姿态角不为零时，陀螺仪输出支架误差会增大，理论

计算与陀螺实际输出一致表明支架误差模型推导

正确。
２．４　 典型无人机载导弹发射飞行条件

若以典型的无人机载导弹飞行姿态为初始姿

态， θ ０ ＝ － ２°，ϕ０ ＝ － ４°，γ ０ ＝ － １０° ，半实物仿真时先

安装倾斜偏航陀螺仪进行试验和数据采集，然后换

装俯仰陀螺仪再进行试验，弹体姿态角与陀螺仪的

输出曲线如图 ９～１１ 所示。
从图中可以看出倾斜陀螺仪的支架误差甚至达

到 ３０°，偏航陀螺仪的支架误差达到 ９°，俯仰陀螺仪

的支架误差基本上保持在 ２°。 由（２）式可以看出，
俯仰陀螺仪输出和俯仰姿态角表达式可近似为
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图 ９　 偏航姿态　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １０　 滚转姿态　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １１　 俯仰姿态

ｔａｎθｍ ＝ ｔａｎθｃｏｓγ － ｔａｎϕｓｉｎγ ／ ｃｏｓθ （４）
　 　 由于无人机载导弹全程倾斜稳定飞行，由图 １０
可以看出，滚转角接近 ０，因此俯仰陀螺支架误差

较小。

３　 陀螺仪补偿措施与试验验证

３．１　 补偿措施

（２）式描述了陀螺仪输出与导弹姿态角及初始

姿态角之间的关系，通过陀螺仪输出和装订的导弹

初始姿态角可求出姿态角，但其难点在于（２）式中

矩阵 Ｃ 包含未知的变量 ε ，从而无法通过矩阵元素

相等原理求出其精确解。 对此，本文根据无人机载

导弹的弹道特性，通过理论计算及验证试验发现：对
于无人机载导弹，俯仰陀螺仪的支架误差可忽略，俯
仰姿态角可通过俯仰陀螺仪输出及俯仰初始角直接

得到。 基于上述特点，偏航姿态角和倾斜姿态角可

采用泰勒级数公式的思路按下列步骤取得精确解。
将（２）式展开后可知，偏航姿态角可通过 ３ 个

初始姿态角和俯仰姿态角以及陀螺仪的输出描述，
展开后可写为

ｋ１ｃｏｓϕ ＋ ｋ２ｓｉｎϕ ＋ ｋ３ ＝ ０ （５）
式中： ｋ１，ｋ２ 和 ｋ３ 为 ３ 个初始姿态角，俯仰姿态角及

陀螺仪输出的函数，并且为已知量。
ｋ１ ＝ － ｓｉｎϕｃｏｓγ ＋ ｓｉｎθｃｏｓθ０ｓｉｎγ０

ｋ２ ＝ ｃｏｓθｃｏｓϕ０ｓｉｎθ０ｓｉｎγ０ ＋ ｃｏｓθｓｉｎϕ０ｃｏｓγ０

ｋ３ ＝ － ｃｏｓθｃｏｓϕ０ｃｏｓγ０

　 　 ｓｉｎｘ，ｃｏｓｘ 泰勒级数可描述为

ｓｉｎｘ ＝ ∑
∞

ｎ ＝ ０

（ － １） ｎ

（２ｎ ＋ １）！
ｘ２ｎ＋１

ｃｏｓｘ ＝ ∑
∞

ｎ ＝ ０

（ － １） ｎ

（２ｎ）！
ｘ２ｎ

式中， ｎ 为自然数，ｘ ∈ － π
２
，π
２

é

ë
êê

ù

û
úú 。

将（５） 式泰勒级数展开，根据无人机载空地导

弹偏航姿态角变化小的特点，略去高阶多项式得

ｋ１ １ － ϕ２

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ ｋ２ϕ ＋ ｋ３ ＝ ０ （６）

　 　 由此得到

ϕ ＝ （ｋ２ ± ｋ２
２ ＋ ２·ｋ１·（ｋ１ ＋ ｋ３） ） ／ ｋ１

　 　 根据导弹飞行过程中 ３ 个姿态角的范围以及陀

螺仪启动时刻姿态角范围，不难确定方程式（５）始

终有解。 分析可知，ｋ１ 始终是一个接近－１ 的负数

（最大值为－０．３４），ｋ２ 也是一个绝对值不超过 ０．０２
的小数。 因此，根据偏航角的范围，选取 ϕ 为需要

的解是合理的，试验数据也证明了这一点。
同理可求出倾斜姿态角。

３．２　 试验验证

将典型无人机载导弹飞行姿态注入安装陀螺仪

的三轴转台，陀螺仪输出及补偿后的姿态和转台姿

态对比见图 １２ 和图 １３。

图 １２　 偏航姿态角对比
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图 １３　 滚转姿态角对比

由图 １２ 和图 １３ 可以看出，陀螺仪输出经过补

偿后，能够反映转台实际姿态角。 其中偏航姿态角

２０ ｓ 内误差不大于 ０．４°，滚转姿态角 ２０ ｓ 内误差不

大于 １°，这与无人机载导弹要求的滚转角测量误差

不大于 ２．５°，偏航姿态角误差不大于 １．５°相比，能够

满足无人机载导弹的使用要求，补偿措施有效。

４　 结　 论

由前述分析可知：
１） 对于无人机载空地导弹而言，采用框架式陀

螺仪测量姿态时，陀螺支架误差是主要误差源，在有

初始滚转角和偏航角条件下，姿态误差最大可达

６°，会影响导弹对目标的捕获和命中精度。
２） 陀螺仪安装方式、初始姿态角和载体的姿态

变化均会引起陀螺仪支架误差的增加，其产生支架

误差的本质原因为飞行力学定义的姿态角和框架式

陀螺仪输出角度不一致。
３） 基于泰勒级数展开的支架误差补偿方法能

够有效地减小无人机载空地导弹姿态测量误差，试
验结果表明补偿后姿态测量误差可以达到 ０．４°以
内，能够满足无人机载空地导弹使用。
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