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基于地磁与卫星组合的高旋弹丸滚转角
高频测量及系统误差计算研究
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摇 摇 摘要: 为了研究地磁与卫星组合测量的系统误差并提高其测量频率,利用高旋弹丸的飞行特

性,建立了基于小攻角及单轴旋转假设的弹丸滚转角及其角速率的高频测量方法,并推导了其滚转

角及其角速率计算的系统误差方程。 通过建立以俯仰角为变量的仿真模型,完成了组合测量系统

在全域范围内实时变化的系统误差计算。 经 6 自由度(DOF)外弹道仿真验证,在排除弹轴与地磁

矢量的较小夹角区域后,其整体滚转角误差小于 依 5毅,角速率误差小于 依 5毅 / s. 在中小射角发射条

件下,地磁与卫星组合的滚转角计算方法能够满足高旋弹丸的高频高精度的滚转角测量。
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High鄄frequency Measurement and Calculation Study of
Systematic Errors of High鄄rolling Projectile Roll Angle

Based on a Combination of MR / GNSS
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(Ministerial Key Laboratory of ZNDY, Nanjing University of Science and Technology, Nanjing 210094, Jiangsu, China)

Abstract: In order to study the systematic errors of MR / GNSS measurement system and improve its meas鄄
uring frequency, a high鄄frequency measuring method for the projectile roll angle and angular rate, which
is based on the assumptions of small angle鄄of鄄attack and single axis rotation, is established by using the
flight characteristics of high鄄spin projectile. The systematic error equations of roll angle and angular rate
are derived. The real鄄time systematic error of this combined measuring system in the global scope is cal鄄
culated by establishing the simulation model with pitch angle as a variable. The results of 6鄄DOF exterior
ballistic simulation show that the overall roll angle error is less than 依 5毅 and the angular rate error is less
than 依 5毅 / s after the region of smaller angle between projectile axis and geomagnetic vector is excluded.
In the condition of medium or small launching angle, the roll angle calculation method based on MR /
GNSS can meet the needs of high鄄frequency and high鄄accuracy roll angle measurement for the high鄄 spin
projectile.
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0摇 引言

弹丸姿态角的测量是弹道修正弹的关键技术之

一[1]。 目前弹丸姿态角的测量方法有很多,其中包

括卫星、陀螺、加速度计及磁探测等方法。 然而单一

的测量模式,都会因自身问题而限制系统的全姿态

角测量及测量精度,例如:卫星更新频率低且不能测

量弹丸滚转角; 陀螺系统误差随时间而累积且不能

抗高过载;加速度计无法适用于高动态环境;磁探测

需要引入一个或两个外部已知角。 卫星能提供速度

倾角与偏角,并能提供位置信息补偿磁测量,而地磁

信息能基于此完成滚转角的计算。 因此,基于地磁

与卫星组合的弹丸滚转角计算将可能成为一种有效

姿态角测量方法。
目前关于地磁与卫星组合测量弹丸姿态角

方案的研究中,杨小军等 [2] 与牛春峰等 [3] 采用卡

尔曼滤波方法对弹丸的位置与姿态参数进行状

态估计,但均采用了简化的弹道模型;史连艳

等 [4 - 5] 对该方案的可行性及制导精度进行了简

单分析,并在后续研究中利用拟牛顿法来进行姿

态解算。 以上研究均未全局考虑组合测量的系

统误差。 裴东兴等 [6] 基于单轴假设,利用地磁计

算了弹丸的炮口角速率。 针对无法通过实弹及

半实物仿真实验的方法来验证地磁与卫星组合

测量弹丸滚转角的可行性及精度问题,本文基于

小攻角及单轴旋转假设,建立了地磁与卫星组合

的弹丸滚转角及其角速率的计算方法,并推导了

该假设下滚转角及其角速率的系统误差。 通过

建立以俯仰角为变量的系统误差仿真参数模型,
完成全弹道域实时变化的弹丸滚转角及其角速

率的系统误差计算,并通过 4 个方向的独立 6 自

由度(DOF)外弹道仿真,验证了系统误差仿真计

算的正确性及高频计算的可行性。

1摇 地磁与卫星组合的姿态测量原理

1郾 1摇 基于地磁的姿态测量原理

地磁测量单元捷联安装在弹体上,磁传感器的

敏感轴方向与弹体坐标系方向一致。 在弹丸飞行过

程中,通过弹载地磁测量单元实时测量地磁数据,可
以得到地磁与弹体姿态角的关系方程为
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式中:hnx、 hny、 hnz为导航系(北东地坐标系)下的地

磁分量;hbx、 hby、 hbz为地磁矢量在弹体坐标系的投

影;鬃、 兹、 酌 分别为导航系到弹体系按 z、y、x 轴顺序

旋转而得的偏航角、俯仰角和滚转角。
由(1)式可知,对于单一地磁矢量组成的坐标

转换方程,求解姿态角时存在无数解,无法得到唯一

解。 因此,仅仅依靠地磁测量模块实时测量弹体坐

标系下的地磁信息,无法完成姿态角的解算。
1郾 2摇 地磁与卫星组合的弹丸滚转角测量原理

由外弹道知识可知,在弹丸飞行过程中,弹
丸稳定飞行的上升阶段及下降阶段,满足弹丸攻

角为小攻角 (攻角为 琢 t,琢 t 抑( a2 + b2 ) 0郾 5 ) 的条

件,而在大射角的初始阶段与弹道顶部阶段,可
能出现大攻角 [7] 。 在弹轴与速度坐标系下,满足

如下关系式:
兹抑a + 兹V,

鬃抑b + 鬃V
{ ,

(2)

式中:a、b 分别为高低攻角和侧滑角;兹V、鬃V分别为

弹道倾角和弹道偏角。
利用弹载卫星设备,可实时测量弹丸所在位置

的经度、纬度、高度及速度信息。 在速度与导航坐标

系中,利用卫星提供的速度信息,即可得到弹道倾角

与弹道偏角,其计算公式如下:

兹V = arctan(vz / v2x + v2y),

鬃V = arctan(vy / vx
{ ),

(3)

式中:vx为北向速度;vy为东向速度;vz为地向速度。
基于弹丸的小攻角假设可得,高低攻角和侧滑

角 a、b 为小量。 因此,可以直接利用弹道倾角和偏
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角 兹V、鬃V 代替弹丸的俯仰角和偏航角 兹、鬃. 即可认

为弹道倾角和偏角为带有测量误差的俯仰角和偏航

角。
已知俯仰角和偏航角,利用(1)式可得弹丸滚

转角的计算公式

酌 (= arctan
nhby -mhbz

mhby + nhb
)

z
, (4)

式中:m 与 n 为中间变量,定义为

m = - sin 鬃hnx + cos 鬃hny,

n = cos 鬃sin 兹hnx + sin 鬃sin 兹hny + cos 兹hnz
{ .

1郾 3摇 组合测量系统误差模型

由(4)式可得弹丸滚转角的另一种函数表达形

式,如下式:
酌 = F(hby,hbz,hnx,hny,hnz,兹,鬃) . (5)

在利用(5)式计算弹丸的滚转角时,基于小攻

角的假设,采用弹道倾角和偏角代替弹丸俯仰角和

偏航角,即认为弹道倾角和偏角为带有测量误差的

俯仰角和偏航角。 令俯仰角与偏航角的角增量误差

为 啄兹 与 啄鬃,即
啄兹 = 兹 - 兹V,

啄鬃 = 鬃 - 鬃V
{ .

(6)

(5)式可以得到滚转角的误差方程为

啄酌抑鄣F
鄣鬃啄鬃 + 鄣F

鄣兹啄兹, (7)

式中:

摇 摇 摇
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从(7)式可以看出,基于小攻角假设的弹丸滚

转角计算误差,与参考磁分量 hnx、hny、hnz、俯仰角 兹
和偏航角 鬃 及其增量误差 啄兹、啄鬃 相关。

在这一节中,基于弹丸的小攻角假设,完成了地

磁与卫星组合计算弹丸滚转角的数学推导,并推导

出该假设下的系统误差解析式。

2摇 组合测量系统的高频测量

2郾 1摇 高旋弹丸的高频测量原理

对于高速旋转弹丸,在弹丸飞行的全弹道过程

中,弹丸的滚转角速率远远大于俯仰角及偏航角速

率(酌·垌兹
·
和 鬃

·
),即在一个短的时间内,可以假设弹

丸仅仅只有滚转角的变化,由(1)式整理可得

hby = Asin (酌 + 琢),

hbz = Acos (酌 + 琢{ ),
(8)

式中:A 与 琢 为中间变量,定义为

A = A2
1 cos2(鬃 + 琢1) + A2

2 sin2(兹 + 琢2),

A1 = h2
nx + h2

ny,

A2 = A2
1 sin2(鬃 + 琢1) + h2

nz;

琢 (= arctan
A1cos (鬃 + 琢1)
A2sin(兹 + 琢2

)) ,

琢1 (= arctan
hnx

hn
)

y
,

琢2 (= arctan
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A1sin(鬃 + 琢1
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由(8)式可令滚转平面地磁输出为

hby = Asin (2仔ft + 渍),

hbz = Acos (2仔ft + 渍{ ),
(9)

式中:A 为磁测量幅值;f 为磁测量变化频率;t 为磁

测量时间序列;渍 为初始偏移角。
基于单轴旋转假设,由(8)式和(9)式可得其滚

转角速率为

酌·抑2仔f . (10)
因此,由(9)式与(10)式可近似计算 酌·. 在卫星

没有更新速度信息的短时间内,通过积分获得滚转

角更新,从而获得高频的滚转角测量。
2郾 2摇 高频测量误差模型

由(8)式和(9)式可得,滚转平面的地磁输出函

数为幅值与周期变化的三角函数,其频率为

f = (酌· + 琢·) / 2仔. (11)
由(11)式可知,基于单轴旋转假设的滚转角速

率计算误差即为 琢·. 令俯仰角与偏航角的角速率分

别为 兹
·
与 鬃

·
,由(8)式中 琢 的关系式可得

琢· = 鄣琢
鄣鬃鬃

·
+ 鄣琢
鄣兹兹

·
, (12)
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式中:

鄣琢
鄣鬃 =

A1

A2A2
[ - sin (鬃 + 琢1)sin(兹 + 琢2)(A2

1 + h2
nz) +

摇 摇 hnzA1cos (兹 + 琢2)cos2(鬃 + 琢1)],

鄣琢
鄣兹 = 1

A2[ - A1A2cos (鬃 + 琢1)cos (兹 + 琢2)]

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï .

(13)
由(12)式和(13)式可以看出,基于单轴旋转假

设的弹丸滚转角速率计算误差 琢· 的影响因素包含:
参考磁分量 hnx、hny、hnz,俯仰角 兹 和偏航角 鬃 及其

角速率 兹
·
、鬃

·
.

在这一节中,基于高速旋转弹丸的单轴旋转假

设,完成了弹丸滚转平面磁测量频率变化计算滚转

角速率的数学推导,并推导出了该假设下的系统误

差解析式。

3摇 组合测量的系统误差研究

3郾 1摇 系统误差变量的取值

由 6DOF 外弹道理论可知,俯仰角和偏航角增

量 啄兹、啄鬃 及其角速率 兹
·
、鬃

·
误差的值并非固定,而是

随外弹道飞行阶段变化而变化,即:弹丸飞行稳定上

升阶段至弹道顶点,攻角逐渐增大;由弹道顶点至弹

丸下降阶段,攻角又逐渐减小。 弹丸的飞行阶段不

仅可以用时间描述,还可用俯仰角描述。 因此,在研

究小攻角及单旋转假设的系统误差时,可利用6DOF
仿真数据,建立以俯仰角为变量的误差变量 啄兹、啄鬃

及 兹
·
、鬃

·
的仿真参数值。

以南京某地 E118郾 85毅、N32郾 03毅地磁场为例,俯
仰角及偏航角分别以步长 驻 变化,建立其系统误差

的仿真参数。 其仿真条件如表 1 所示,得到误差变

量 啄兹、 啄鬃 及 兹
·
、鬃

·
的值如图 1 和图 2 所示。

表 1摇 系统误差仿真参数

Tab. 1摇 Simulation parameters of systematic errors

地磁分量 姿态角

hnx / nT hny / nT hnz / nT 鬃 / (毅) 兹 / (毅) 驻 / (毅)

32 908郾 6 - 3 062郾 1 36 990郾 3 - 180 ~ 180 - 70 ~ 50 1

摇 摇 由外弹道知识可知,射角越大其最大攻角也就

越大。 从图 1 可看出,在 55毅射角下,俯仰角与偏航

角误差值的取值范围分别为: - 1毅 < 啄兹 < 1毅 与
- 1毅 < 啄鬃 < 5毅. 从图 2 可看出,高速旋转弹丸的俯

图 1摇 俯仰角和偏航角误差参数

Fig. 1摇 Errors of pitch and yaw angles
摇

图 2摇 俯仰角和偏航角角速率参数

Fig. 2摇 Pitch and yaw angular velocities
摇

仰角及偏航角角速率取值范围为: - 2郾 5毅 / s < 兹
·

<

0毅 / s 与 - 1郾 0毅 / s < 鬃
·
< 0郾 5毅 / s,远远小于滚转角速率

(初始角速率约为 86 000毅 / s, 落地角速率约为

48 000毅 / s)。
3郾 2摇 组合测量系统的误差计算

利用 3郾 1 节的系统误差变量值,建立以俯仰角

为变量的误差变量 啄兹、 啄鬃 及 兹
·
、鬃

·
的仿真参数值,

再利用(7)式与(12)式即可完成全射向角区域(偏
航角及偏航角取值见表 1)的系统误差计算,如图 3
和图 4 所示。

图 3 为小攻角假设条件下,组合测量系统在全

域范围内的滚转角误差等值线图。 从图 3 可看出,
在小攻角假设条件下,地磁与卫星组合的弹丸滚转

角计算误差范围为:绝大部分区域满足 < 依 5毅. 图 4
为单轴旋转假设条件下,组合测量系统在全域范围

内的滚转角速率误差等值线图。 从图 4 可看出,在
单轴旋转假设条件下,弹丸滚转角速率计算误差范

围为:绝大部分区域满足 < 依 5毅 / s.
图 3 与图 4 中均有两个相同的区域出现较大的
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图 3摇 小攻角假设下的滚转角系统误差

Fig. 3摇 Systematic errors of roll angle under the
assumption of small angle of attack

摇

图 4摇 单轴旋转假设下的滚转角速率系统误差

Fig. 4摇 Systematic errors of projectile roll angle rate under
the assumption of single axial rotation

摇

误差,该区域中心位置为:鬃抑 - 5毅抑D,兹抑 - 48毅抑
- I 与 鬃抑175毅抑D + 仔,兹抑48毅抑I(D 为磁偏角,I
为磁倾角)。 当 鬃 = D,兹 = - I 或 鬃 = D + 仔,兹 = I 时,
即弹轴与地磁矢量在同一直线上时,无法利用地磁

信息计算任何角度。 而当弹轴与地磁矢量有较小的

夹角时,即使较小的俯仰角和偏航角误差及较小的

俯仰角和偏航角角速率,也会带来较大的滚转角及

其角速率误差。 因此,在弹轴与地磁矢量有较小的

夹角时,小攻角假设与单轴旋转假设下的滚转角及

其角速率计算误差较大。 排除该区域后,其整体滚

转角误差小于 依 5毅,角速率误差小于 依 5毅 / s.

4摇 弹道仿真验证

为了检验在小攻角和单轴旋转假设下组合的滚

转角计算误差,以某型高旋弹丸为例,进行 6DOF 外

弹道仿真研究。 外弹道仿真分别以正东(鬃 = 90毅)、
正南(鬃 = 180毅或 - 180毅)、正西(鬃 = - 90毅)及正北

(鬃 = 0毅)4 个射向角发射,射角均为 55毅;地磁与卫

星组合计算滚转角的频率为 10 Hz(假定卫星速率

数据更新频率为 10 Hz);滚转平面的地磁旋转速率

输出频率为 200 Hz(模拟地磁采集频率最高可以达

到 5 MHz,即可满足 200 Hz 的计算),计算方法为取

该周期内的频率 f 的均值。 最终滚转角计算误差仿

真结果如图 5 所示。

图 5摇 组合滚转角计算误差

Fig. 5摇 Calculated error of combined roll angle
摇

图 5 为在小攻角及单轴旋转假设条件下,组合

测量系统频率为 200 Hz 时,组合计算的弹丸滚转角

与 6DOF 外弹道仿真的差值。 比较图 5 与图 3 可

知,单次 6DOF 仿真的滚转角误差在全域仿真的滚

转角误差范围内。 图 5 中正南与正北方向相比正东

与正西方向的滚转角误差大,对比图 3 可知:正东与

正西角度轨迹需穿越弹轴与地磁矢量较小的夹角区

域。 图 5 中,正南方向 兹 = 50毅附近与正北方向 兹 =
- 40毅附近的组合滚转角计算误差的波动较大,对比

图 4 可知:该区域用于高频计算滚转角的角速率误

差较大。
由上面分析可知,6DOF 外弹道仿真结果验证

了基于小攻角假设的组合测量方法以及基于单轴

旋转假设的高频计算方法的可行性,同时也验证

了建立以俯仰角为变量的系统误差计算模型的正

确性。

5摇 结论

利用高速旋转弹丸的外弹道飞行特性,即在中

小射角下,满足小攻角与单轴旋转假设的特性,建立

了地磁与卫星组合的弹丸滚转角及其角速率计算方

法。 根据其计算原理,分别推导了地磁与卫星组合

的弹丸滚转角及其角速度的系统误差方程。 通过

6DOF 外弹道仿真验证,可以得出如下结论:
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1) 在中小射角下,排除弹轴与地磁矢量小夹角

的区域时,地磁与卫星组合测量的弹丸滚转角系统

误差小于 依 5毅,弹丸滚转角速率的系统误差小于

依 5毅 / s.
2) 利用单轴旋转假设,建立了通过测量弹丸滚

转平面的地磁旋转速率计算弹丸滚转角的方法,并
以此获得了地磁与卫星组合的高频测量方法。 该计

算方法具有误差不随时间累积的优点,满足弹丸滚

转角测量高频高精度的要求。
3) 本文推导的地磁与卫星组合测量弹丸滚转

角系统误差的解析式,及建立的以俯仰角为变量的

系统误差参数的仿真计算方法,能较为准确地计算

全射向角范围的系统误差。
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