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摘　要：以 “红土地”国产化导引头为例，详细介绍了动力陀螺式激光导引头

的结构组成、工作流程和跟踪原理，并阐述了激光导引头数学模型及建模过程。

针对其动力陀螺稳定平台特性，研究了其在火箭弹、空地导弹、航空炸弹等平

台的应用。针对采用倾斜稳定三通道控制的非旋转弹提出的导引头输出斜率补

偿算法，可有效降低导引头输出斜率散布；针对采用双通道控制的旋转弹提出

的导引头转速自适应算法，在弹体转速０～１０ｒ／ｓ范围内实现了动力陀螺稳定平

台式激光导引头的自适应工作。斜率补偿和转速自适应两种算法均已通过仿真

试验考核以及地面联试与飞行试验验证，实现了工程应用。
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０引言

以 “红土地”为代表的动力陀螺式激光导

引头是目前工程应用最为广泛的激光导引头。

该导引头最早应用在末制导炮弹领域，近些年

其改进型也应用到了火箭弹、空地导弹及航空

炸弹领域。通常弹体的控制策略分为倾斜稳定

三通道控制和旋转双通道控制两种方式。本文

基于采用倾斜稳定三通道控制的非旋转弹和采

用双通道控制的旋转弹，提出了导引头输出斜

率补偿算法和导引头转速自适应算法。这两种

关键算法能够有效提升整弹的命中精度。

本文首先介绍动力陀螺式激光导引头的跟

踪原理及建模方法，然后对提高整弹命中精度

的两种关键算法进行阐述。

１动力陀螺式激光导引头的结构组成

动力陀螺式激光导引头由带滤光镜的球面

整流罩、位标器（透射式光学系统、光电探测

器、万向支架、转子及平衡环、章动阻尼器、

加速机构、制动器、电爆管等）、电子部件、

壳体等组成（见图１）。

图１动力陀螺式激光导引头的结构图

２动力陀螺式激光导引头的跟踪原理

及建模

２１　跟踪原理

动力陀螺式激光导引头基于动力陀螺的定

轴性稳定光轴，利用陀螺的进动性实现对目标

的跟踪，实时、连续测量并输出视线角速度信

号。激光导引头将双通道陀螺作为视线角速度

测量器。它是一个陀螺跟踪装置，能使位标器

物镜的光轴与弹目线重合。位标器接收目标反

射的激光脉冲信号。当目标位于位标器视界内

时，从目标反射的激光脉冲信号被导引头光学

系统在光学接收器光敏区聚焦成散射光斑。当

光轴与瞄准线之间角度失调时，光斑偏离四象

限光敏区的中心。从每个光敏区量取的电信号

与光斑落入光敏区部分的能量成正比。

导引头的电路在每个照射脉冲信号周期产

生与散射光斑能量中心相对光学接收装置敏感

区中心的位移量成正比的控制信号。在目标跟

踪过程中，该控制信号与导弹相对于目标的转

动角速度成正比。在此信号的作用下，导引头

产生修正力矩，导致陀螺向目标方向进动，使

失调角趋于零。导引头跟踪回路的原理框图如

图２所示。

图２导引头跟踪回路的原理框图

图２中，狇为导引头到目标的视线角；狇光

为位标器光轴角位置；狇′为视线误差角；犓１

为信号放大、处理回路增益系数；犓２ 为进动

线圈（力矩变换器）增益系数；狌、犻为信号放

大、处理回路的输出（电压和电流）；犕１ 为进

动电流犻在进动线圈中产生的电磁力矩；１／

犎犛为位标器陀螺的积分常数。

导引头跟踪回路原理简述如下：导引头测

得的视线误差角狇′经信号放大、处理回路处理

后，以进动电流的形式输入进动线圈；进动线

圈中产生的电磁场与位标器陀螺上永久磁铁的

磁场相互作用，形成进动（修正）力矩，从而修
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正位标器光轴的角位置狇光向减小狇′的方向运

动。这样就完成了导引头的跟踪任务。

在导引头跟踪目标的过程中产生了输出信

号：

狌＝犓１·狇′ （１）

在稳定跟踪条件下，狇′正比于视线偏转角速

度。这样就实现了导引头测量视线角速度的功

能。

将斜坡信号、正弦信号、三角波信号等作

为输入信号，计算跟踪回路的输出信号，并分

析导引头跟踪回路的性能。

斜坡信号的数学模型为

狇＝犽狋 （２）

式中，犽为斜坡信号的斜率。

正弦信号的数学模型为

狇＝ｓｉｎω狋 （３）

式中，ω为正弦信号的角频率。

三角波信号的数学模型为

狇＝狇０＋犽狋 （４）

式中，犽为三角波信号的斜率，且

犽＝
犮　狋∈（２狀－１）犜

－犮　狋∈（２狀＋１）
烅
烄

烆 犜
（５）

导引头输入信号与输出信号的比较曲线如

图３～图５所示。

图３导引头跟踪斜坡信号的对比曲线

２２　激光导引头数学模型的建立

为了实现比例导引规律，在导引头中一般

以目标线为基准，给出目标线的转动角速度信

号ｄ狇／ｄ狋，使导弹速度矢量的旋转角速度ｄθ／ｄ狋

＝犓ｄ狇／ｄ狋，以便实现比例系数为犓 的比例导

引。这就要求导引头光轴相对目标线稳定，同

时又能控制导引头光轴跟踪目标线运动。动力

图４导引头跟踪正弦信号的对比曲线

图５导引头跟踪三角波信号的对比曲线

陀螺式激光导引头用陀螺系统来完成以上要

求。

２．２．１　内轴系的定义

动力陀螺式激光导引头在导弹上的安装方

式是不唯一的，因此内轴系的定义方式也是不

唯一的。但导引头光轴在导引头未解锁时与弹

轴完全重合。为了使描述导引头的数学模型简

单清晰，同时又不失一般性，在导引头锁定状

态下选择导引头陀螺系统的外框轴与弹体的Ｚ

轴重合，导引头陀螺系统的内框轴与弹体的Ｙ

轴重合。这样可以作出以下定义：内轴系的犡

轴（犡狀）为导引头陀螺系统的转子轴；内轴系的

犢轴（犢狀）为导引头陀螺系统的内框轴；内轴系

的犣轴（犣狀）按右手直角坐标系确定。

２．２．２　内轴系与其它基础坐标系之间的关系

２．２．２．１　内轴系与大地系之间的关系

内轴系相对大地系的姿态通常由三个角度

（犲、Ψ犲、γ犲）来确定。内轴系与大地系之间的

坐标转换矩阵为

犔［狀，０］＝犃［γ犲］犅［犲］犆［Ψ犲］ （６）

其中，

犃［狓］＝

１ ０ ０

０ ｃｏｓ狓 ｓｉｎ狓

０ －ｓｉｎ狓 ｃｏｓ

熿

燀

燄

燅狓

（７）
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犅［狓］＝

ｃｏｓ狓 ｓｉｎ狓 ０

－ｓｉｎ狓 ｃｏｓ狓 ０

熿

燀

燄

燅０ ０ １

（８）

犆［狓］＝

ｃｏｓ狓 ０ －ｓｉｎ狓

０ １ ０

ｓｉｎ狓 ０ ｃｏｓ

熿

燀

燄

燅狓

（９）

２．２．２．２　内轴系与弹体系之间的关系

内轴系与弹体系之间的关系通常由两个框

架角（θ犵 和Ψ犵）来确定。内轴系与弹体系之间

的坐标变换矩阵为

犔［１，狀］＝犅［θ犵］犆［Ψ犵］ （１０）

２．２．３　失调角的定义

失调角是指目标线与导引头光轴之间的角

度关系。这一关系一般由两个角度（θ狊 和Ψ狊）

来描述。

２．２．４　导引头的转动角速度

动力陀螺式激光导引头的最主要功能就是

测量目标线与导引头光轴之间的角偏差（即失

调角）。当目标位标器测得失调角时，导引头

系统将该失调角信号经过放大器、力矩马达和

进动陀螺等环节放大，产生与目标线转动角速

度成比例的导引头进动角速度。通过导引头光

轴进动对目标线进行跟踪来消除此角偏差，便

实现了导引头对目标的跟踪功能。

３动力陀螺式激光导引头的关键算法

３１　导引头输出斜率补偿算法

在工程实际中，激光导引头测量并提供导

弹与目标之间的瞄准线角速度信息。作为导引

头测量精度的最重要的特性指标之一，导引头

输出斜率随着温度的变化往往存在着一定的函

数分布规律。例如，在常温状态（２０℃）下，导

引头输出斜率为 犡１ ±１０％；在高温状态

（５０℃）下，导引头输出斜率为犡２±１０％；在

低温状态（－４０℃）下，导引头输出斜率为犡３

±１０％。犡１、犡２、犡３之间的分布规律可通过

大量的工程测试得到。

目前，该类型激光导引头输出斜率散布特

性未采用合适的工程归一化算法处理。设计控

制系统时，需设计具有很强冗余度的导航比

犖，以保证导弹在一定的导引头输出斜率散布

范围内依然能够命中目标。但是该方案在工程

实践中已经逐步暴露出固有缺陷，因此提出以

下激光导引头输出斜率温度补偿算法：

（１）首先进行各温度点的导引头输出斜率

测试，确定－４０℃、－２０℃、０℃、２０℃、５０℃

温度特征点下的导引头输出斜率犓－４０、犓－２０、

犓０、犓２０、犓５０的统计中值。

（２）对于０℃及以下的情况，根据三个温

度特征点－４０℃、－２０℃、０℃下的导引头输

出斜率犓－４０、犓－２０、犓０，可按以下方法确定

一条抛物线。

设抛物线狔＝犪１狓
２＋犫１狓＋犮１ 过三点（－

４０，犓－４０）、（－２０，犓－２０）和（０，犓０），可得抛

物线参数：

犪１＝
犓－４０－２犓－２０＋犓０

８００
（１１）

犫１＝
犓－４０－４犓－２０＋３犓０

４０
（１２）

犮１＝犓０ （１３）

鉴于犪１、犫１、犮１ 取值太小（接近于０），

截位误差较大，所以将抛物线等效为

犓狇２＿犮狕 ＝
犃１犜

２
犺 ＋犅１犜犺＋犆１
１００００．０

（１４）

其中，

犃１＝犪１×１００００

＝
犓－４０－２犓－２０＋犓０

８００
１００００ （１５）

犅１＝犫１×１００００

＝
犓－４０－４犓－２０＋３犓０

４０
×１００００ （１６）

犆１＝犮１×１００００＝犓０×１００００ （１７）

式中，犜犺 为导弹温度（℃）；犓狇２＿犮狕为任意温度

下导引头的输出斜率值。

（３）同理，对于０℃及以上的情况，根据

三个温度特征点０℃、２０℃、５０℃下的导引

头输出斜率 犓０、犓２０、犓５０可确定以下抛物

线：

犓狇２＿犮狕 ＝
犃２犜

２
犺 ＋犅２犜犺＋犆２
１００００．０

（１８）

犃２＝
２犓５０－５犓２０＋３犓０

３０００
×１００００ （１９）

２３
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　犅２＝
－４２犓０＋５０犓２０－８犓０

６００
×１００００ （２０）

犆２＝犮２×１００００＝犓０×１００００ （２１）

式中，犜犺 为导弹温度（℃）；犓狇２＿犮狕为任意温度

下导引头的输出斜率值。

（４）假设设计比例导引回路导航比为 犖

时，应用导引头输出斜率犓狇２为２０℃条件下

的导引头输出斜率（１．６０），则在任意温度条

件下对导引头输出斜率按式（２２）进行温度

补偿。

犗犓狓狕＝
１．６０

犓狇２＿犮狕
（２２）

表１列出了任意温度下的导引头输出斜

率温度补偿系数及相关参数。温度补偿归一

化后，导引头输出斜率被补偿到设计技术要

求的常温中值附近。

表１任意温度下的导引头输出斜率温度补偿系数及相关参数

温度／℃ 导引头输出斜率值
导引头输出斜率

温度补偿系数

导引头输出斜率

温度补偿结果

－４０ １．３０００ １．２３０７６９ １．６

－３０ １．３６７１ １．１７０３６１ １．６

－２０ １．４５００ １．１０３４４８ １．６

－１０ １．５３９９ １．０３９０２９ １．６

０ １．６０００ １ １．６

１０ １．６３４１ ０．９７９１３２ １．６

２０ １．６５００ ０．９６９６９７ １．６

３０ １．７５９１ ０．９３８０ １．６

４０ １．７８１２ ０．９２６３ １．６

５０ １．８０００ ０．９１６７ １．６

３２　导引头转速自适应算法

我国从俄罗斯引进的 “红土地”激光末制

导炮弹采用旋转体制，末制导段弹体中值转速

为６．６ｒ／ｓ。首先分析激光导引头如何适应弹

体６．６ｒ／ｓ的转速。导引头探测器安装与进动

线圈的对应关系如图６所示。

导引头直接输出俯仰和偏航两路驱动电压

犝狔、犝狕与四象限输出犝犐、犝犐犐、犝犐犐犐、犝犐犞之间

的对应关系如下：

犝狔 ＝犓
犝犐＋犝犐犐－犝犐犐犐－犝犐犞
犝犐＋犝犐犐＋犝犐犐犐＋犝犐犞

（２３）

犝狕 ＝犓
犝犐－犝犐犐－犝犐犐犐＋犝犐犞
犝犐＋犝犐犐＋犝犐犐犐＋犝犐犞

（２４）

图６激光导引头探测器安装与进动线圈的对应关系

犝狔 和犝狕直接驱动进动线圈让导引头陀螺转轴

偏转。驱动方向是陀螺转轴指向目标，实现稳

定跟踪。

假设当前探测器正向指向正上方，且目标

在正下方，那么探测器、进动线圈、陀螺转子

轴的进动轨迹如图７所示。

由于弹体稳定转速为６．６ｒ／ｓ，且陀螺转

子轴进动周期为０．０４ｓ，因此陀螺转子轴从初

始进动方向到终止进动方向，旋转了９５°（见图

７）。由于探测器安装超前于进动线圈４７．５°（见

图６），所以陀螺转子轴一个进动周期在惯性

坐标系下的进动方向正好指向目标，从而实现

了对转速６．６ｒ／ｓ的适应。此外，由图７可知，

激光导引头陀螺转子轴在惯性坐标系下的进动

轨迹是曲线。

３３
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图７激光导引头适应６．６ｒ／ｓ的实现

　　由前面的分析可见，对于自旋的武器系

统，现有的激光导引头采用固定超前角的方法

来适应某一特定转速。但对于飞行中自旋转速

发生变化的弹体来说，采用该方法时导引头并

不能真实反映目标视线角速度，从而影响了命

中精度。

因此提出一种导引头转速自适应算法来实

现导引头对０～１０ｒ／ｓ范围内弹体转速的自适

应。具体措施如下：

（１）取消导引头的预制超前角，将导引头

探测器的刻划线与进动线圈同轴安装。

（２）通过弹载的惯性器件或滚转陀螺仪获

知炮弹的转速，将转速信息引入导引头进动坐

标位置的计算中，并将弹旋转的因素从导引头

进动角速度计算中剔除，始终保证驱动方向在

准弹体系下指向目标，从而达到自适应弹旋转

的功能。定义新驱动电压为犝狔＂、犝狕＂：

犝狔＂＝犝狔·ｃｏｓ［ω狓·３６０·（狋－狋０）］

＋犝狕·ｓｉｎ［ω狓·３６０·（狋－狋０）］ （２５）

犝狕＂＝犝狔·ｃｏｓ［ω狓·３６０·（狋－狋０）］

＋犝狕·ｓｉｎ［ω狓·３６０·（狋－狋０）］ （２６）

式中，狋０为光电上升沿时刻。

假设当前探测器正向指向正上方，且目标

在正下方，那么探测器、进动线圈、陀螺转子

轴的进动轨迹如图８所示。采用该算法时，激

光导引头陀螺转子轴在惯性坐标系下的进动轨

迹是直线的，进动效率更高。

图８转速自适应激光导引头的进动效果示意图

４结束语

本文介绍了动力陀螺式激光导引头的跟踪

原理及数学建模方法。提出的导引头输出斜率

补偿算法可有效降低导引头输出斜率散布，并

已经应用于某型空地导弹型号产品生产中。经

使用验证，该方法可进一步提高导弹命中精

度。本文提出的导引头转速自适应算法已经在

某新型末制导炮弹型号研制中实施。靶试飞行

试验结果表明，激光导引头可根据输入的转速

信息进行自适应调整，在０～１５ｒ／ｓ范围内正

常工作，验证了该项技术的有效性。

由于具有技术成熟、价格低廉、性能稳定

的优点，动力陀螺式激光导引头应用范围广泛

且应用量巨大。此外，经过数字化、小型化等

设计，该激光导引头已经从传统的末制导炮弹

领域拓展应用到火箭弹、空地导弹、航空炸弹

等领域。现代战争作战场景、作战任务等越来

越复杂，该激光导引头也逐步暴露出诸多问

题。未来应该对其精确指向、搜索扫描、跟踪

能力、抗干扰能力、重复检测、保障维护等方

面进行适应性改进，从而综合提升其能力。
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