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《精确制导技术》专题文章导读
贾宏光

中国科学院长春光学精密机械与物理研究所 新技术室

从第二次世界大战末期Ｖ２火箭开始，精确制导技术逐渐成为武器系统核心研究领域之一。２０世纪６０７０年代，精

确制导技术在美国、前苏联及欧洲各个发达国家获得了空前发展，各种精确制导武器系统实现了实用化。我国在引进前

苏联ＳＡＭ２导弹系统的基础上，也逐渐开展了各种精确制导技术及武器系统的研究、研制工作。近年来，随着国民经济

的快速发展，国家对国防科研的大力投入，许多高校、研究所在＂９７３＂、＂８６３＂及各专项基金的支持下开展了从基础研究、

预研，直到装备研制等全面、系列化的研究工作，取得了多项突出研究成果。同传统的武器系统相比，以精确制导技术为

核心的武器系统具有效能高、打击效果好、附带损伤小、后勤压力小等多项突出优点，同时具有科技含量高、研制周期长、

武器系统价格昂贵等特点。可以说，精确制导技术是一个国家国防工业、乃至综合国力的体现。随着科技进步，精确制

导技术，特别是导弹技术向打击的快速性、精确性、高抗干扰能力、高可靠性方向发展。精确制导领域涉及的内容很多，

系统仿真技术、捷联惯导技术、电动舵机技术是其中的几项关键技术。本专题是中国科学院长春光学精密机械与物理研

究所新技术室科研人员在中国科学院三期创新项目支持下在以上几个方面开展研究工作的总结：文一《捷联式光学导引

头的稳定、跟踪原理与系统仿真》建立了捷联式光学导引头的数学模型，详细地分析了各种误差的影响，通过仿真分析表

明，气动弹性干扰对捷联式光学导引头和平台式光学导引头具有明显不同的影响，是前者跟踪误差的主要来源。文二

《基于快速仿真原型的飞行器半物理仿真系统》设计了基于快速仿真原型技术的大闭环半物理飞行实时仿真系统。首次

基于层次化、模块化的建模原则在 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ环境下建立了飞行器数学仿真模型，并通过实际飞行数据进行了有

效的验证。文三《捷联惯导系统姿态解算的实现》则详细地论述了捷联惯导解算的硬件实现过程，并讨论了与硬件结构、

算法相关的误差、解算周期等问题。文四《基于四元数法的捷联式惯性导航系统姿态解算》在验证四元数法的正确性和

有效性的基础上提出了提高采样频率和采用高阶计算算法来进一步减小姿态解算误差的方法，并通过数字化仿真与转

台实验验证了算法的正确性，给出了解算误差。文五《电动舵机伺服系统的模型辨识及其校正》基于全数字化电动舵机

的特点，提出了一种频率特性自动测试方法，在此基础上对电动舵机系统的模型进行辨识，并对系统进行串联校正。上

述文章不仅从理论上，而且从工程实现角度出发讨论了导弹中捷联制导、控制及执行等方面的一些关键问题，在此希望

能够对从事精确制导技术研究的科研人员有所帮助，并请读者提出宝贵意见。
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捷联式光学导引头的稳定、跟踪原理与系统仿真

张　跃，刘　波，!胜利

（中国科学院 长春光学精密机械与物理研究所，吉林 长春１３００３３）

摘要：为研究捷联式光学导引头在系统中的应用，建立了该类导引头的数学模型。应用力学与空间飞行原理，针对捷联

式俯仰、方位双框架光学导引头特点，研究其稳定和跟踪工作原理。进行了空间视线的坐标描述与变换，建立了载体扰

动下导引头光轴稳定条件和导航解算算法。在此基础上，根据气动弹性振动一阶振型，并结合导引头模型进行系统飞行

仿真分析。结果表明：采用远程稳定捷联式导引头方案，在有、无气动弹性干扰下的视线角偏差分别为０．５°和０．００５°，气

动弹性的干扰使跟踪图像出现了抖动，导引头易丢失目标而无法实现跟踪功能；在一定视场条件下，通过对视线角速率

的提取与低通滤波处理，有、无气动弹性干扰下输出的制导信号波动基本相同，末制导ＣＥＰ约为１ｍ。模型全面体现了

捷联式导引头的稳定、跟踪原理以及噪声和干扰对其工作过程的影响。
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１　引　言

　　随着高精度惯性组合导航技术的发展以及高

性能微处理机的进步，捷联式寻的制导及其数字

控制技术成为小型、快速、低成本导引头的重要研

究方向。捷联式寻的制导利用固联于载体基座上

的陀螺或直接利用飞行器自动驾驶仪陀螺来测量

载体的运动角速率，并结合框架轴上的测角器得

到的信息，形成平台的稳定信号。

２０世纪７０年代开始，国外对捷联式寻的制

导技术开展了广泛而深入地研究，并提出了捷联

式导引头的基本技术方案和原理［１２］，抖动自适应

等许多专项技术已经突破，目前捷联式导引头已

有应用［３］。国内对该项技术的发展高度重视，已

有关于数字稳定平台控制等方面的研究［４５］，而对

其系统性和总体性能的研究尚未进行。

采用惯性导航自动驾驶仪的陀螺来实现捷

联式导引头的远程稳定，省略了万向支架内框架

上的两个陀螺，使得制导与飞行控制逐渐融合，一

体化设计增强，但系统性影响因素也在增加。因

而，有必要探索飞行器空间视线、运动参数、飞行

干扰、导引头机电平台等系统的关系及工作原理；

另一方面，由于导引头速率回路采用远程稳定控

制，无法直接补偿飞行器气动弹性在导引头处的

振动干扰，因此，有必要对捷联式导引头跟踪精度

的影响因素、视线角速率提取方法等进行研究。

２　稳定平台结构与捷联式基本原理

　　 在随飞行器飞行过程中，导引头应能消除飞

行器角运动对光轴指向稳定所造成的影响，保证

光轴快速平稳地跟踪目标，光学导引头稳定系统

多采用万向支架式平台。本方案采用二轴稳定平

台，内框架设计为俯仰转动，外框架设计为方位转

动，省略的滚转框用飞行器倾斜通道稳定控制来

代替。光学系统和电视摄像机安装在内框架上，

通过直流力矩电机驱动框架轴转动，用光电编码

器获取框架角位置。速率陀螺安装在惯性导航自

动驾驶仪舱内，通过对飞行器载体角速率和相对
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框架角速率的坐标变换，构成捷联式速率稳定回

路［１］。

由摄像机、图像处理和稳定回路构成跟踪回

路，实现对目标的跟踪。比例导引视线角速率由

光轴角速率和跟踪角偏差变化率两部分构成。

考虑各通道的空间耦合，捷联式导引头俯仰

通道控制原理框图如图１所示。

图１　捷联式导引头俯仰通道控制框图

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒａｐｄｏｗｎｓｅｅｋｅｒｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｆｏｒｐｉｔｃｈｃｏｎｔｒｏｌ

３　导引头模型的建立

３．１　位置回路原理与模型

导引头用于在自寻的飞行中建立目标视线并

维持对其跟踪，可定义由飞行器（犅）到目标（犜）的

位移矢量犛犜犅为视线（ＬＯＳ），用目标和弹体在惯

性坐标系（犈）中的相对速度狏犈
犜犅＝狏

犈
犜－狏

犈
犅，通过

定义视线坐标系（犗）和惯性坐标系来衡量计算惯

性视线角速率ω
犗犈。

导引弹道的研究以经典力学定律为基础，弹

体和目标的运动视为质点运动，比例导引法为惯

性空间两点特定的飞行规律，其弹道为可控质点

的运动学轨迹。因此，比例导引飞行获取视线角

速率时，没有考虑飞行器作为刚体的旋转运动，并

认为导引头建立的测量视线与矢量犛犜犅视线重

合。

构造视线的单位矢量为［６］：

狌犜犅＝
犛犜犅

｜犛犜犅｜
， （１）

视线角速率矢量由两矢量的矢积得出：

ω
犗犈＝

１

｜犛犜犅｜
狌犜犅×狏

犈
犜犅 ． （２）

对于近程飞行，地面坐标可看作惯性坐标系，

将式（２）转换至弹体坐标系，从而形成导引指令：

［ω
犗犈］犅＝

１

｜犛犜犅｜
［犜］犅犈［狌犜犅］

犈［狏犈
犜犅］． （３）

视线角速率［ω
犗犈］犅 体现了飞行器与目标相

对运动时在弹体坐标系中的视线变化规律，可作

为导引头视线角速率提取时的设计参考。

视线的单位矢量狌犜犅可在不同的坐标系中量

测，但它们之间有着确定的对应关系。设单位矢

量狌犜犅在地面坐标系中为［狌犜犅］
犈，导引头测量坐标

系中的量测为［狌犜犅］
犛。

视线单位矢量在地面坐标系中的分量与视线

角关系为：

　　

［狌犜犅］
犈
狓＝｜［狌犜犅］

犈
｜ｃｏｓ狇狕ｃｏｓ（－狇狔）＝

ｃｏｓ狇狕ｃｏｓ（－狇狔）

［狌犜犅］
犈
狔＝｜［狌犜犅］

犈
｜ｓｉｎ狇狕＝ｓｉｎ狇狕

［狌犜犅］
犈
狕＝｜［狌犜犅］

犈
｜ｃｏｓ狇狕ｓｉｎ（－狇狔）＝

ｃｏｓ狇狕ｓｉｎ（－狇狔

烅

烄

烆 ）

， （４）
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　　解此方程组，得视线的欧拉角：

　

狇狕＝ａｒｃｔａｎ
［狌犜犅］

犈
狔

（［狌犜犅］
犈
狓）
２＋（［狌犜犅］

犈
狕）槡（ ）２

狇狔＝ａｒｃｔａｎ
－［狌犜犅］

犈
狕

［狌犜犅］
犈（ ）

烅

烄

烆 狓

， （５）

在实际弹道应用中，可用式（６）计算：

　

狇狕＝ａｒｃｔａｎ
［犛犜犅］

犈
狔

（［犛犜犅］
犈
狓）
２＋（［犛犜犅］

犈
狕）槡（ ）２

狇狔＝ａｒｃｔａｎ
－［犛犜犅］

犈
狕

［犛犜犅］
犈（ ）

烅

烄

烆 狓

， （６）

如图２所示，定义导引头量测视线偏差角为：

　　
ε狕＝ａｒｃｔａｎ ［狌犜犅］

犛
狔 ［狌犜犅］）（ 犛

狓

ε狔＝ａｒｃｔａｎ －［狌犜犅］
犛
狕 ［狌犜犅］）（

烅
烄

烆
犛
狓

， （７）

　　视线单位矢量各分量与偏差角的关系：

　　　

［狌犜犅］
犛
狓＝

１

ｔａｎ２ε狕＋ｔａｎ
２
ε狔＋槡 １

［狌犜犅］
犛
狔＝

ｔａｎε狕

ｔａｎ２ε狕＋ｔａｎ
２
ε狔＋槡 １

［狌犜犅］
犛
狕＝

ｔａｎε狔

ｔａｎ２ε狕＋ｔａｎ
２
ε狔＋槡

烅

烄

烆 １

． （８）

图２　导引头中的视线偏差角关系

Ｆｉｇ．２　ＥｒｒｏｒａｎｇｌｅｏｆＬＯＳｉｎｓｔｒａｐｄｏｗｎｓｅｅｋｅｒ

如图３所示可得出导引头位置回路视线角

参数变换关系与原理，其中，［犜］犅犈是地面坐标系

到弹体坐标系的转换矩阵，由关于飞行器的偏航

角Ψ、俯仰角和倾斜角γ的初等旋转坐标变换

得出；［犜］犛犅是弹体坐标系到导引头测量坐标系的

转换矩阵，由平台框架角φ狉狔和φ狉狕旋转得出。

当导引头具有视线偏差角ε狔、ε狕 时，位置回路

产生跟踪信号，平台框架角φ狉狔和φ狉狕旋转，驱使光

轴指向目标，以消除偏差角。

图３　导引头中的视线偏差角递推原理

Ｆｉｇ．３　ＴｒａｎｓｆｏｒｍｆｒｏｍａｎｇｌｅｏｆＬＯＳｔｏｂｏｒｅｓｉｇｈｔｅｒ

ｒｏｒｉｎｓｔｒａｐｄｏｗｎｓｅｅｋｅｒ

３．２　速率回路原理与模型

根据经典力学理论，飞行器在空间的运动可

视为刚体质心的平动和绕质心转动的合成运动。

弹体转动角速率以直接带动耦合的方式经导引头

框架转动轴传递到内框架，测量光轴也随之受到

扰动。为保证测量光轴［犛犗犜］
犛 在惯性空间对目

标角度指向不变，需对测量光轴进行稳定。

将导引头测量坐标系中的光轴主矢量［犛犗犜］
犛

＝［１·犻犛，０·犼犛，０·犽犛］转至弹体坐标系，并用单

位矢量［狌犗犜］
犅 的分量表示为：

　［狌犗犜］
犅＝［狌犗犜］

犅
狓犻犅＋［狌犗犜］

犅
狔犼犅＋［狌犗犜］

犅
狕犽犅＝

ｃｏｓφ狉狕ｃｏｓφ狉狔犻犅＋ｓｉｎφ狉狕犼犅＋

ｃｏｓφ狉狕ｓｉｎ（－φ狉狔）犽犅． （９）

弹体坐标系作为动坐标系，其角速度矢量

［ω］
犅 表示为：

［ω］
犅＝ω狓１犻犅＋ω狔１犼犅＋ω狕１犽犅， （１０）

其中，ω狓１、ω狔１、ω狕１为弹体转动的惯性角速率［ω］
犅

在弹体坐标系各轴上的分量，被自驾仪３个轴的

速率陀螺仪所感知。

要保证测量光轴在惯性空间或地面坐标系中

的稳定指向，则应使式（１１）成立：

ｄ［［狌犗犜］
犅］犈

ｄ狋
＝０， （１１）

利用惯性坐标系中的矢量对时间的绝对导数和相

对导数关系，得到：

　
ｄ［［狌犗犜］

犅］犈

ｄ狋
＝
［狌犗犜］

犅

狋
＋［ω］

犅×［狌犗犜］
犅， （１２）

对式（１２）运算后，得到光轴分别在俯仰和方位上
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的稳定条件［４，７］：


φ狉狕＋ω狓１ｓｉｎφ狉狔＋ω狕１ｃｏｓφ狉狔＝０

ｃｏｓφ狉狕

φ狉狔－ω狓１ｓｉｎφ狉狕ｃｏｓφ狉狔＋ω狔１ｃｏｓφ狉狕＋

ω狕１ｓｉｎφ狉狕ｓｉｎφ狉狔＝

烅

烄

烆 ０

，

（１３）

这两个量在非捷联式导引头中相当于平台内框架

上的二轴速率陀螺仪所测得的角速率值。当位置

回路指令为零时，两轴框架角速率指令φ狉狕应能对

俯仰产生影响的弹体角速率进行补偿，φ狉狔在引入

正割补偿后应能对方位产生影响的弹体角速率进

行补偿。

由此可得到弹体角速率和框架角速率对测量

光轴的影响关系，见图４。

图４　弹体角速率与光轴角速率的关系

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎａｎｇｕｌａｒｒａｔｅｏｆｍｉｓｓｉｌｅ

ｂｏｄｙａｎｄａｎｇｕｌａｒｒａｔｅｏｆｂｏｒｅｓｉｇｈｔ

［犜］犛２为外框架到导引头测量坐标系的转换

矩阵，［犜］犛３为内框架到导引头测量坐标系的转换

矩阵。

在捷联式导引头中不可忽略的一个问题是飞

行器气动弹性的影响因素，由于惯性器件的位置

不在载体头部，不能敏感头部附加的弹性角运动，

对此影响也无法稳定补偿。因此，在捷联式导引

头中，应对此影响进行研究。

飞行器刚体与弹性的一阶振型在俯仰通道的

简化传递函数及对导引头处角速率的影响原理框

图见图５。

图５　弹体刚性与弹性传递函数

Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｎｓｆｅｒｆｕｎｃｔｉｏｎｓｏｆｒｉｇｉｄａｎｄｅｌａｓｔｉｃｍｉｓｓｉｌｅｂｏｄｉｅｓ

３．３　四元数的导航解算

规范化四元数等价于圆心角或球面上的一段

大圆弧，根据理论力学，可用其表示刚体的某一位

置，四元数的转动可表示刚体的任意有限转动。

用四元数表示的坐标变换公式［８］为：

狉犲＝犙
·狉犻·犙， （１４）

四元数矢量狉在犻系表示为狉犻，通过四元数犙

将犻系矢量狉犻绕空间某轴ξ旋转θ角，转至犲系

成为新矢量狉犲。某转轴与转角用非规范化四元数

表示为：

犙＝狇０＋狇１犻＋狇２犼＋狇３犽， （１５）

则有表达式：

狉犲１

狉犲２

狉犲

熿

燀

燄

燅３

＝［犙］
犲犻

狉犻１

狉犻２

狉犻

熿

燀

燄

燅３

， （１６）

用欧拉角表示的弹体坐标系与地面坐标系的变换

矩阵［犜］犅犈，令其相等，得到：

［犙］
犲犻＝［犜］犅犈， （１７）

从而得出：

　　　　

ｓｉｎ＝２（狇１狇２＋狇０狇３）

ｔａｎψ＝
－２（狇１狇３－狇０狇２）

狇
２
０＋狇

２
１－狇

２
２－狇

２
３

ｔａｎγ＝
－２（狇２狇３－狇０狇１）

狇
２
０－狇

２
１＋狇

２
２－狇

烅

烄

烆 ２
３

， （１８）

四元数表示在动系中的旋转运动学方程为：

ω＝２犙
－１ｄ犙
ｄ狋
， （１９）

其中，若令：

ω＝ω狓１犻犅＋ω狔１犼犅＋ω狕１犽犅，

则进行四元数运算有

狇０

狇１

狇２

狇

熿

燀

燄

燅３

＝
１

２

狇０ －狇１ －狇２ －狇３

狇１ 狇０ －狇３ 狇２

狇２ 狇３ 狇０ －狇１

狇３ －狇２ 狇１ 狇

熿

燀

燄

燅０

０

ω狓１

ω狔１

ω狕

熿

燀

燄

燅１

， （２０）

根据上述原理，得到导航计算框图６。

由于零偏和噪声的存在，会对速率回路补偿

指令产生影响，导航计算得到的弹体姿态角也会

带来误差，影响开机工作指向的精度。
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图６　导航解算框图

Ｆｉｇ．６　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｆｏｒｎａｖｉｇａｔｉｏｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

４　仿真结果与分析

　　 为了考察气动弹性振动对捷联式导引头跟

踪能力和命中精度等方面的影响，根据以上论述

结果建立各数学模块，进行捷联式导引头导弹系

统飞行过程仿真，同时考虑了速率陀螺噪声和零

漂的影响，其分别为０．０２°／ｓ和０．０１５°／ｓ。假设

固定目标分别在近区２５．５ｋｍ和远区３０ｋｍ，图

７所示为导引头６０ｓ开机的末制导弹道。

图７　末制导弹道

Ｆｉｇ．７　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｔｅｒｍｉｎａｌｇｕｉｄａｎｃｅ

图８的上、下两幅曲线分别为无气动弹性干

扰和有气动弹性干扰情况下，导引头探测目标视

线角偏差随时间变化的仿真结果，其中弹体头部

气动弹性角速率为３０°／ｓ，扰动频率８．７Ｈｚ。可

以看出，无气动弹性干扰时，视线角偏差仅受陀螺

噪声的影响，误差很小，峰值约为０．００５°；而有气

动弹性干扰的结果表明，导引头受到了较大的扰

动，平台不能进行稳定，跟踪图像出现了抖动，峰

值约为０．５°。

图９上、下两幅曲线分别为无气动弹性干扰

和有气动弹性干扰时，导引头输出的视线角速率

仿真结果，捷联式导引头视线角速率由远程陀螺

图８有无气动弹性干扰下的视线角偏差

Ｆｉｇ．８　ＥｒｒｏｒａｎｇｌｅｏｆＬＯＳｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔａｅｒｏｅ

ｌａｓｔｉｃｉｔｙｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

测得的弹体角速率、相对框架角速率和视线角偏

差导数三项构成。由于视线角速率的提取经过了

滤波处理，在有气动弹性干扰和无气动弹性干扰

的情况下，用于比例导引的视线角速率波动基本

相同。

图９　有无气动弹性干扰下的视线角速率

Ｆｉｇ．９　ＡｎｇｌｅｒａｔｅｓｏｆＬＯＳｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔａｅｒｏｅ

ｌａｓｔｉｃｉｔｙｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

　　表１为捷联式导引头导弹命中精度的仿真结

果，分别考虑了无气动弹性干扰、单频气动弹性干

扰和多频气动弹性干扰的情况。数值表明，各种

情况下的命中精度基本相同。导引头给出的视线

角速率形成比例导引法的制导指令，所以只要视

线角速率的输出具有相同的精度，则导弹在飞行

过程中就具有相同的飞行参数，从而具有误差约

表１　命中精度

Ｔａｂ．１　Ａｃｃｕｒａｃｙｏｆｈｉｔ

近区２５５００／ｍ 远区３００００／ｍ
无气动弹性干扰 ２５５００．５ ２９９９９．４

单频气动弹性干扰 ２５５００．９ ２９９９８．１

多频气动弹性干扰 ２５５００．９ ２９９９８．６
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为１ｍ命中结果，这一结论与图９所示的结果相

符。

５　结　论

　　本文应用力学与空间飞行原理，针对捷联式

导引头的特点，与飞行系统工作原理和参数相衔

接，建立了俯仰、方位双框架导引头的位置回路、

速率回路以及基于四元数法的导航模型；研究了

气动弹性振动对导引头工作的影响，通过系统飞

行仿真，考查了捷联式导引头应用的可行性。

结果表明，捷联式导引头由于惯导的远程陀

螺不能感应头部附加振动而无法给予补偿，在有、

无气动弹性干扰下，视线角偏差分别为０．５°和

０．００５°，有气动弹性模型的跟踪图像出现较大抖

动，导引头易丢失目标而失去跟踪功能；在一定视

场条件下，通过对视线角速率的提取与低通滤波，

在有、无气动弹性干扰的情况下，用于比例导引的

制导信号波动基本相同，从而使末制导命中精度

误差约为１ｍ。

光学系统设计、图像抖动处理、视线角速率提

取以及伺服稳定方法等问题将是捷联式导引头所

面临的系统性课题。
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