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被动式半捷联平台的动力学模型及其稳定性分析
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摇 摇 摘要: 在某些高速滚转的制导炮弹中,捷联式惯性测量系统无法同时满足测试精度与量程的

要求。 被动式半捷联平台可以通过隔离弹体滚转运动有效解决这一问题。 通过对弹体及被动式半

捷联平台进行力学分析建立了半捷联平台内筒的动力学模型,通过 4 阶龙格-库塔法对动力学模

型进行了数值求解,得出不同弹体俯仰角下平台内筒的滚动角度和角速率值。 在三轴高速转台上

进行了地面半实物仿真实验,转台实验结果与数值计算结果相符。 计算及实验结果表明弹体飞行

俯仰角越小,平台内筒的滚动角度和角速率就越小,被动式半捷联平台就越稳定。 本研究适用于常

规弹药的制导化改造,具有一定的工程应用价值。
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Abstract: To solve the problem of that the traditional inertial navigation system can爷t be used in the high
speed rolling guided projectile, a partial strapdown platform with special structure is introduced. This
platform can keep the micro inertial measurement unit (MIMU) stabilize on the roll axis and remain
strapdown on the pitch and yaw axes. The principle of compound pendulum is considered in the design of
platform. The stability of the platform is related to the restoring torque of the mass eccentricity. A me鄄
chanical dynamics model is established by mechanical analysis of projectile and partial strapdown plat鄄
form. The roll angle and angular velocity of the platform爷s inner shell at different pitching angles are ob鄄
tained by applying the Runge鄄Kutta method to solve the differential equations of motion. The experiment
is done in three鄄axis flight simulation test platform. The mechanical dynamics model is verified. The re鄄
sults show that the smaller the missile flight pitching is, the smaller the angle and the angular rate of the
partial strapdown platform爷s inner shell rolling are, and the more stable the partial strapdown platform is.
Key words: ordnance science and technology; inertial measurement system; guided projectile; partial
strapdown platform
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0摇 引言

被动式半捷联平台的研究是为了解决捷联式惯

性导航系统在某些高速滚转飞行的制导炮弹中无法

有效应用的问题。 弹体的高速滚转会使得微机电系

统(MEMS)陀螺仪无法有效测量滚转角速率,从而

不能准确地建立姿态矩阵[1 - 2]。 被动式半捷联平台

是一种采用机械装置实现与弹体滚转隔离的惯性平

台,被动式半捷联平台可以使微惯性测量单元

(MIMU)在滚转方向保持稳定,而在俯仰和偏航方

向保持捷联。 影响被动式半捷联平台性能的因素有

很多,其中弹体的飞行俯仰角是一个非常重要的影

响因素,研究弹体飞行俯仰角的变化与被动式半捷

联平台的稳定性关系具有重要的工程意义。
目前应用于小口径常规火箭弹的滚转稳定方案

通常是采用伺服电机在滚转轴稳定惯导系统,这种

方案由于伺服电机的引入从而导致其抗过载能力较

差。 Imbault 等介绍了美国桑迪亚国家实验室研发

的一种微小型滚转稳定式惯性测量系统,可应用于

低过载、高转速火箭弹的姿态测量[3]。 王晨等对一

种火箭弹大动态单轴平台惯导系统的姿态算法进行

了研究[4]。
无陀螺捷联惯导系统可以应用于高速滚转制导

炮弹的姿态测量,但测量精度较低。 在无陀螺捷联

惯导系统中引入磁传感器对于测量弹体姿态有一定

帮助,但磁传感器通常容易受到外界干扰而产生较

大的误差。 美国的 ANSR 炮弹使用的是由 6 个加速

度计和一个三轴磁传感器组成的捷联式惯性导航系

统,Ohlmeyer 等对此系统做了介绍[5]。 由 MEMS 传

感器组成的低成本 MIMU 和磁传感器的组合系统被

用于滚转炮弹姿态的测试,Davis 对此作了研究[6]。
刘朝华等研究了利用 MEMS 加速度计测量弹体滚

转角的方法[7]。 李枚等针对振动和高速自旋的环

境对微惯性测量单元与地磁传感器组合导航方法进

行了研究[8]。
本文给出的被动式半捷联平台,采用了由质量

偏心结构提供回复力矩的设计实现平台在弹体滚转

轴的稳定。 该平台可以给 MIMU 提供合适的应用环

境。 这种方案避免了伺服电机的使用, 同时 MIMU
由适用于高过载环境下的 MEMS 工艺制造的三正

交陀螺仪和三正交加速度计组成,从而可以提高系

统整体的抗过载能力,同时这种平台可以满足制导

炮弹对惯性测量系统的小体积和低成本的要求。
本文对被动式半捷联平台进行了动力学建模,

得到了平台内筒的运动微分方程。 通过软件仿真计

算和高速转台实验研究了弹体飞行俯仰角对平台稳

定性的影响。 主要内容包括:被动式半捷联平台组

成及工作原理,动力学建模,方程的数值求解和地面

半实物仿真实验。

1摇 平台组成及工作原理

本文给出的被动式半捷联平台的设计利用了复

摆在重力作用下的运动原理。 其核心是采用了质量

块偏心安装的结构获得回复力矩来平衡由弹体的滚

转运动对平台引起的摩擦力矩从而让平台获得稳

定。 如图 1 所示为复摆运动原理图,当复摆受外力

矩作用离开竖直方向的平衡位置后,由于复摆受到

重力作用的原因,会产生回到平衡位置的回复力矩,
从而维持复摆稳定在平衡位置附近。 图 2 为被动式

半捷联平台的结构剖面图,平台主要由发射过载转

移装置、轴承、质量块、MIMU、电池和解算电路板组

成。 两个深沟球轴承支撑起一个内筒,内筒内部用

来安装 MIMU、解算电路板、电池和质量块。 质量块

用来降低内筒相对弹轴的质心位置。 发射过载转移

装置用来承受在发射瞬间内筒向后的冲击力。 弹体

在飞行过程中高速滚转时,平台内筒利用质量偏心

产生的回复力矩通过轴承与弹体滚转轴保持隔离。

图 1摇 复摆运动原理示意图

Fig. 1摇 Schematic diagram of compound pendulum motion

图 2摇 平台结构剖面图

Fig. 2摇 Sectional drawing of platform
摇

被动式半捷联惯性测量系统的工作原理如图 3
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所示,弹体飞行的俯仰角为 琢( t),弹体高速滚转,半
捷联平台安装在弹体内部,平台内部安装有 MIMU
和解算模块,平台和弹体之间相对转速信息通过光

电编码器测出并由无线传输装置传送至平台内部的

解算模块。

图 3摇 被动式半捷联惯性测量系统工作示意图

Fig. 3摇 Schematic diagram of the partial strapdown
inertial measurement system

摇

2摇 平台的动力学模型建立

首先分析弹体在飞行过程中的受力情况,假设

弹体飞行时的攻角很小,弹体的受力情况如图 4 所

示,弹体在空中主要受到竖直向下的重力、垂直于弹轴

方向的升力、分别沿弹轴前后两个方向的推力和阻力

的作用。 另外,弹体在竖直方向的加速度为 av(t),其
大小由重力和升力在竖直方向的分力的合力决定。

图 4摇 炮弹飞行时受力示意图

Fig. 4摇 Force condition of the flying projectile
摇

根据弹体在飞行时的受力情况和运动状态可以

分析得出安装在其内部的被动式半捷联平台内筒的

受力情况。 如图 5 所示,在弹体飞行过程中,由于炮

弹的旋转运动,使得弹体与半捷联平台内筒之间会

通过轴承滚动产生摩擦力的作用。 在竖直方向上,
半捷联式平台内筒受到重力作用。 在径向上,由于

炮弹受到空气升力的作用,半捷联平台内筒会受到

轴承对其支撑力的作用。 在轴向上,由于炮弹受到

推力和空气阻力的作用,半捷联平台内筒也会受到

轴承对其支撑力的作用。 这里两个支撑力分别构成

了轴承的轴向载荷与径向载荷。 图 5 中,C 为内筒

质心,l 为摆的等效摆长。

图 5摇 平台内筒受力示意图

Fig. 5摇 Force condition of the platform爷s inner cylinder
摇

根据图 4 弹体和图 5 平台内筒的受力情况,结
合需要解决的问题,建立了如图 6 所示的简化力学

模型。 图 6(a)中,一个转动惯量为 I0、质量为 m、摆
长为 l 的摆,在摩擦力矩 Mf 和重力 G 的作用下产生

的摆动角度为 兹( t) . 摆的支撑体(实际为弹体)在
竖直方向上受到重力 Gp 的作用,同时还受到支撑力

Fs(实际为升力)的作用,摆的支撑体在 Gp 和 Fs 的

作用下在竖直方向形成加速度 av ( t) . 另外,
图 6(a)中的摆与弹体俯仰角的关系为如图 6(b)所
示,摆的摆动平面始终与俯仰角为 琢( t)的直线(实
际为弹体轴向)垂直。

根据图 5 所示的内筒受力分析和图 6 所示的简

化的力学模型来建立平台内筒的动力学方程。 图 6
中摆受到的总的力矩和 M 等于摩擦力矩 Mf 与重力

回复力矩 Mg 的矢量和:
M =Mf -Mg, (1)

式中:Mg 与重力加速度 g、弹体在竖直方向的加速

度 av( t)、摆动角度 兹( t)、摆长 l 和弹体俯仰角 琢( t)
之间的关系表达式为

Mg =m[g - av( t)]sin 兹( t) lcos 琢( t) . (2)
从(2)式中可以看出,当俯仰角 琢( t)为 90毅时,

回复力矩 Mg 为 0.
轴承的摩擦力矩 Mf 的 SKF 表达式[9]为

Mf =Mrr +Msl +Msc +Md, (3)
式中:Mrr为滚动摩擦力矩;Msl为滑动摩擦力矩;Msc

为密封件摩擦力矩;Md为阻力损失、搅动、泼溅等的

摩擦力矩。 其中 Mrr 和 Msl 与弹体俯仰角的变化相

关。 俯仰角的变化会导致轴承轴向负荷与径向负荷

发生变化,而轴向负荷变化会导致滚珠与轴承轴向

接触面之间的滚动摩擦力矩和滑动摩擦力矩变化,
径向负荷变化会导致滚转与轴承径向接触面的滚动

摩擦力矩与径向摩擦力矩发生变化,最终导致 Mrr与

Msl的变化。 其变化关系为:随着俯仰角的增大, Mrr

和 Msl的值会先增大,当俯仰角增大到一定值时,Mrr
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图 6摇 简化的力学模型

Fig. 6摇 Simplified mechanical model
摇

和 Msl会达到最大值,此时当俯仰角再继续增大时,
Mrr和 Msl又会逐渐减小。

由牛顿第二定律知,外力矩沿固定轴分量的代

数和等于对该轴的转动惯量与角加速度的乘积,因
此总的力矩和 M 还可以表示为

M = I0 兹
··
( t) . (4)

结合(1)式与(4)式得到

I0 兹
··
( t) =Mf -Mg . (5)

将(2)式带入(5)式得到被动式半捷联平台内

筒的动力学方程:

I0 兹
··
( t) -Mf +m[g - av( t)]sin 兹( t) lcos 琢( t) = 0.

(6)
(6)式描述了被动式半捷联平台内筒转动角度

兹( t)与弹体俯仰角 琢( t)、弹体在竖直方向的加速度

av( t)、轴承的摩擦力矩 Mf、平台内筒转动惯量 I0、
内筒质量 m、重力加速度 g 以及等效摆长 l 之间的

关系。 由于(6)式为二阶齐次非线性常微分方程,
无法用解析法对其进行求解,为了对平台的稳定性

做进一步的研究,需要借助 Matlab 用数值积分法对

方程进行求解。

3摇 俯仰角对平台稳定性影响的计算仿真

在进行数值计算之前,需要先把(6)式简化成

一阶微分方程组。 引入辅助变量 y1 = 兹( t), y2 =
dy1

dt ,代入(6)式得到一阶微分方程组:

dy1

dt = y2,

dy2

dt =
Mf

I0
- m
I0
[g - av( t)]sin y1 lcos 琢( t)

ì

î

í

ï
ï

ï
ï .

(7)

方程组(7)式中,假设下落加速度 av ( t) = 0,g
为恒定值,计算所需其他参数采用某被动式半捷联

平台实验样机的实际参数,如表 1 所示。

表 1摇 半捷联平台计算参数
Tab. 1摇 Parameters of partial strapdown platform

参数名 数值

I0 / (kg·m2) 0郾 000 3
m / kg 0郾 5
l / m 0郾 003

g / (N·m - 2) 9郾 8
av( t) / (N·m - 2) 0

摇 摇 由半捷联平台内筒的力学模型可知,在俯仰角

琢( t) < 90毅时,质量偏心可以形成复摆运动效应,因
此仿真时将 琢( t)值分别取 0毅、15毅、30毅、45毅、60毅和
75毅,轴承摩擦力矩 Mf 的大小与俯仰角 琢( t)相关,
不同 琢( t)对应的 Mf 的计算值如表 2 所示。

表 2摇 不同 琢(t)下 Mf 的计算值
Tab. 2摇 Calculated values of friction torque Mf

with different 琢(t)
琢( t) Mf / (N·m)
0毅 0郾 000 317
15毅 0郾 000 388
30毅 0郾 000 435
45毅 0郾 000 465
60毅 0郾 000 475
75毅 0郾 000 468

摇 摇 将表 1 和表 2 中的参数代入方程组(7)式中,
并设初值 y1 (0) = 0,y2 (0) = 0,在 Matlab 中利用

4 阶龙格-库塔法进行计算求解得到如图 7 所示的

不同俯仰角下 兹
·
( t)和 兹( t)解。

图 7(a) ~ 图 7( f)分别显示了俯仰角 琢( t)在

0毅 ~ 75毅时被动式半捷联平台内筒滚转角速率 兹
·
( t)

和角度 兹( t)的时间曲线。 从图 7(a) ~ 图 7( f)中的

兹
·
( t)的曲线可以看出,兹

·
( t)的计算值正负对称,符
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图 7摇 仿真曲线图

Fig. 7摇 Simulation results
摇

合复摆的运动规律。 从 兹( t)的曲线可以看出,兹( t)
的计算值都在正区间内,这是由于在求解方程时假

定兹( t)和 兹
·
( t)初值为 0,并且轴承摩擦力矩方向总

是朝着轴承的旋转方向。 从图 7(a) ~ 图 7( f)中可

以看出,兹
·
( t)和 兹( t)的幅值和周期都随俯仰角 琢( t)

的增大而增大,因此俯仰角 琢( t)越小,平台越稳定。

4摇 地面半实物仿真实验

为了对所建立的被动式半捷联平台的动力学模

型以及图 7 中的计算结果进行验证,在三轴高速转

台上对被动式半捷联平台样机进行了地面半实物仿

真实验。 用转台在滚转方向的高速旋转模拟弹体的

高速滚转,转台在俯仰方向的变化模拟弹体的俯仰

角变化。 将被动式半捷联平台样机安装在转台内

部,通过安装在平台内筒的角速率传感器测量得到

内筒的摆动角速率 兹
·
( t)值,同时通过积分得到摆动

角度 兹( t)值。

图 8摇 高速转台实验

Fig. 8摇 Experiment on the high鄄speed turntable

设置转台滚转方向保持 10 r / s 的高转速,俯仰

方向分别设置在 0毅、15毅、30毅、45毅、60毅和 75毅. 实验

情况如图 8 所示,实验得到平台内筒的摆动角速率

0441



摇 第 9 期 被动式半捷联平台的动力学模型及其稳定性分析

兹
·
( t)和角度 兹( t)的曲线图如图 9 所示。

图 9(a) ~图 9( f)分别为转台俯仰方向设置在

0毅 ~ 75毅时被动式半捷联平台内筒的摆动角速率

兹
·
(t)和角度 兹(t)的实测曲线。 从图 9(a) ~ 图 9(f)

可以看出,平台内筒在做复摆摆动运动,且摆动角速

率 兹
·
( t)与角度 兹( t)随着俯仰角的增大而增大。 将

图 9 中的实验结果与图 7 中的仿真结果进行对比,

转台实验结果与仿真计算结果中角速率 兹
·
( t)和角

度兹( t)波形周期的差别不明显,并且波形幅值随俯

仰角的增大而增大的规律也相符。 但由于实验所用

的被动式半捷联平台样机存在一定的机械加工误

差,以及转台与平台之间存在一定的安装误差,导致

实验结果与计算结果也存在一些差别,比如图 9(a)
摇 摇

中角速率波形的第二个波峰、图 9(d)中角速率波形

的第一、二个波峰以及图 9(f)中角速率波形的第一

个波谷都存在一定的抖动,这是由于受到机械误差

和转台震动影响轴承摩擦力矩瞬间发生跳变造成

的。 另外图 9(e)和图 9( f)中角速率曲线分别出现

了两个峰值相差较大的情况,产生这个变化的主要

是因为随着俯仰角的增大,轴承的启动扭矩变大,而
轴承启动扭矩的变大导致轴承在从静止到转动的过

程中所需克服的静摩擦力矩增大。 当轴承开始正常

转动后,轴承摩擦力矩恢复为正常的 Mf,从而使后

面的角速率曲线又恢复正常。 总体上转台实验曲线

结果与计算求解曲线结果规律相吻合,验证了所建

立的平台动力学模型,得出俯仰角越小,被动式半捷

联平台越稳定的规律。

图 9摇 高速转台实验结果

Fig. 9摇 Test results of the high鄄speed turntable
摇
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5摇 结论

本文介绍了一种适用于高速滚转制导炮弹的被

动式半捷联平台。 通过对弹体及平台进行力学分

析,建立了半捷联平台内筒的动力学模型,通过数值

计算得出了不同弹体俯仰角下半捷联式平台内筒的

滚动角度和角速率,并在三轴高速转台上进行了半

实物仿真实验验证。 转台实验结果与仿真结果都说

明弹体俯仰角的大小对半捷联式平台有直接的影

响,弹体俯仰角越小,半捷联式平台越稳定。 本研究

对被动式半捷联平台的适用条件研究做出了一定的

理论贡献,对于解决制导炮弹上惯性测量系统的应

用问题具有一定的指导意义。
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