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TÓM TẮT 

Bài báo đề xuất phương án xác định góc liệng thiết bị bay xoay thân sử dụng khối cảm biến 

con quay đo véc-tơ tốc độ góc đặt trên đế ổn định một trục. Xây dựng mô hình mô phỏng với các 

tham số kỹ thuật cơ bản của cảm biến con quay MPU3300 và cảm biến góc RFC-4801-636-111-

202. Kết quả mô phỏng thực hiện trên phần mềm Matlab/Simulink minh chứng tính đúng đắn của 

phương án. 

Từ khóa: Góc liệng; Cảm biến vi cơ điện tử;  Đế ổn định; Thiết bị bay; Khối đo vec-tơ tốc độ góc. 

1. MỞ ĐẦU 

Ngày nay, để xác định các góc tư thế thiết bị bay có thể sử dụng khối cảm biến con quay đo 

véc-tơ tốc độ góc có kích thước nhỏ, giá thành thấp. Với phương án này, khối cảm biến con quay 

được gắn trực tiếp lên thân tên lửa. Tín hiệu từ các con quay đo tốc độ góc được đưa vào  xử lý 

trong khối thuật toán xác định tư thế để tính toán các góc tư thế cần thiết. Tuy nhiên, với các thiết 

bị bay có tốc độ xoay thân lớn tốc độ đầu vào các con quay có thể vượt qua dải đo của chúng. 

Ngoài ra, với thiết bị bay xoay thân tốc độ cao sai số hệ số tỷ lệ các con quay đo tốc độ góc ảnh 

hưởng mạnh đến độ chính xác xác định góc liệng [1-4, 10]. Để loại bỏ ảnh hưởng chuyển động 

xoay thân của thiết bị bay, nhóm tác giả đề xuất phương án khối cảm biến con quay đo véc-tơ tốc 

độ góc được đặt lên đế ổn định một trục. Trục của đế ổn định được đặt sao cho trục quay của nó 

trùng với trục xoay thân của thiết bị bay. Tín hiệu đo được từ các con quay trong khối cảm biến 

con quay đo véc-tơ tốc độ góc cho phép xác định góc tư thế của đế ổn định. Góc liệng thiết bị 

bay được xác định bằng tổng góc liệng đế ổn định với góc tương đối của tên lửa so với đế. 

2. PHƯƠNG ÁN XÁC ĐỊNH GÓC LIỆNG THIẾT BỊ BAY TRÊN CƠ SỞ CẢM BIẾN 

CON QUAY ĐO TỐC ĐỘ GÓC ĐẶT TRÊN ĐẾ ỔN ĐỊNH MỘT TRỤC 

Bài toán đặt ra là cần xác định góc liệng   của thiết bị bay xoay thân so với hệ tọa độ cố định 

gắn với trái đất 0 0 0X Y Z . Nội dung bài báo nghiên cứu chuyển động của thiết bị bay xoay thân 

tốc độ cao với thời gian bay ngắn (nhỏ hơn 30 s) nên hệ tọa độ 0 0 0X Y Z  coi như hệ tọa độ đứng 

yên trong không gian quán tính. Việc xác định các góc liệng thiết bị bay được thực hiện thông 

qua việc xác định góc liệng của đế ổn định một trục và góc quay tương đối của thiết bị bay so với 

đế nhờ cảm biến góc. Đế ổn định được đỡ nhờ các ổ trục và chính nhờ các ổ trục này mà khối 

cảm biến con quay đo véc-tơ tốc độ góc được cách ly khỏi chuyển động xoay thân của thiết bị 

bay (hình 1). Góc tư thế của đế so với hệ tọa độ cố định gắn với trái đất 0 0 0X Y Z  được xác định 

bởi ba góc: góc hướng P , góc chúc ngóc P  và góc liệng P . Do trục dọc của đế được đặt 

trùng với trục quay của thiết bị bay nên góc hướng và góc chúc ngóc của chúng bằng nhau 

( P = , P = ). Cảm biến góc sẽ đo góc lệch của thiết bị bay so với đế ổn định 

P   = − . Dựa vào thuật toán định hướng có thể xác định các góc hướng P , góc chúc ngóc 
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P  và góc liệng P  so với hệ tọa độ 0 0 0X Y Z  [5-10]. Do đó, các góc hướng, góc chúc ngóc và 

góc liệng thiết bị bay có thể được xác định nhờ các biểu thức tương ứng sau: ˆ ˆ
P = , ˆ ˆ

P = , 

ˆ ˆ ˆ
P  = +  . 
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Hình 1. Sơ đồ động học thiết bị xác định góc tư thế tên lửa: 

1 - Đế ổn định; 2 - Khối đo vector vận tốc góc; 3 - Ổ đỡ đế ổn định; 

4 - Cảm biến góc; 5 - Vỏ tên lửa. 

Dựa vào định luật II Newton, phương trình chuyển động quay của đế quanh trục quay của nó 

có thể viết dưới dạng: 

cos sin( ) ( )
2P P

nl

X X P ms P

d
J mgl N sign M      + + = − +  (1) 

Trong đó: J  - Mô men quán tính của đế theo trục quay của nó; 
PX  - Vận tốc góc tuyệt đối 

của đế theo trục của đế PX ;   - Hệ số mô men do ma sát của không khí; l  - Khoảng cách trọng 

tâm đế đến trục PX ; ms  - Hệ số mô men ma sát ổ bi với trục đế ổn định; N - Độ lớn lực tác 

động của trục đế lên ổ bi; d - Đường kính ổ bi; 
nlM - Mô men nhiễu loạn tác động lên đế theo 

trục PX . Thành phần mô men nhiễu loạn
nlM  có giá trị nhỏ hơn nhiều các thành phần còn lại. 

Thành phần ma sát không khí có thể coi là đại lượng rất nhỏ nên thành phần này ở phương trình 

(1) có thể bỏ qua khi khảo sát. 

Tốc độ thay đổi góc liệng P  của đế có thể được tính theo các tốc độ góc tuyệt đối của nó 

trên các trục ,P PX Y  công thức [5, 6, 9]: 
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( cos sin )
P P PP X Y P Z Ptg      = − −  (2) 

Do trục đế ổn định trùng với trục dọc thiết bị bay nên vận tốc quay đế theo các trục PY , PZ  

bằng với vận tốc quay theo trục bY  và bZ  của hệ toạ độ liên kết gắn với thiết bị bay. Điều này 

có nghĩa là các biểu thức sau thỏa mãn ;
P b P bY Y Z Z   = = . Giả sử rằng, chỉ có thành phần tốc 

độ góc quay 
PX của thiết bị bay nằm ngoài dải đo của cảm biến tốc độ góc. Các tốc độ góc quay 

bY , 
bZ  nằm trong dải đo của các con quay trong khối cảm biến con quay đo véc-tơ tốc độ góc. 

Chính vì vậy, nếu ax( ; )
P b bX Y Zm    thì có nghĩa là tốc độ góc quay của đế nằm trong dải 

đo của các con quay. Như vậy, trong trường hợp này tư thế của đế có thể xác định nhờ thuật toán 

xác định tư thế và từ đó có thể xác định được các góc tư thế của thiết bị bay.  

Tiếp theo ta khảo sát trường hợp với độ lớn của 
PX  lớn hơn nhiều độ lớn tốc độ góc theo 

các trục PY , PZ  hay ax( ; )
P b bX Y Zm   . 

Từ phương trình (2) với góc chúc ngóc giới hạn (góc 
060  ) ta có thể coi 

PP X  . Khi 

đó phương trình (1) được viết về dạng sau: 

cos sin( ) ( )
2

P P ms P

d
J mgl N sign     + = −  (3) 

Tốc độ góc liệng của thiết bị bay có thể xác định thông qua các tốc độ góc quay quanh các 

trục ,b bX Y của hệ tọa độ liên kết như sau [5, 6, 9]: 

( cos sin )
b b bX Y Ztg      = − −  (4) 

do ax( ; )
b b bX Y Zm    nên 

bX  .  

Ở trạng thái ban đầu, đế ổn định đứng yên nên 0P =  và do đó 0P −  . Do đó, phương 

trình (3) có thể viết dưới dạng: 

cos sin( )
2

P P ms

d
J mgl N   + =  (5) 

Khi coi góc P  nhỏ, phương trình (5) có thể viết dưới dạng sau: 

cos
2

P P ms

d
J mgl N  + =  (6) 

Với các điều kiện góc liệng và vận tốc góc liệng của đế ở thời điểm ban đầu 

(0) 0, (0) 0P P = =  nghiệm của phương trình (6) có dạng: 

cos
cos( )

2 cos 2 cos

ms ms
p

Nd Ndmgl
t

mgl J mgl

 


 
= −  (7) 

Từ công thức trên cho ta thấy, tốc độ góc quay đế phụ thuộc vào hệ số ma sát và các tham số 

hình học, vật liệu của đế ổn định. Để đảm bảo tốc độ góc quay của đế nằm trong dải đo của các 

cảm biến trong khối cảm biến con quay đo véc-tơ tốc độ góc cần lựa chọn hệ số ma sát và các 

tham số về khối lượng, kích thước của đế phù hợp. 
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3. KHẢO SÁT, MÔ PHỎNG THUẬT TOÁN XÁC ĐỊNH GÓC LIỆNG 
CỦA THIẾT BỊ BAY XOAY THÂN 

Để mô phỏng hoạt động của thuật toán xác định tư thế cần khởi tạo các góc hướng  , góc 

chúc ngóc   và góc liệng   và các vận tốc tương ứng của chúng , ,   . Dựa vào các góc và 

vận tốc góc được khởi tạo này có thể xác định được vận tốc của thiết bị bay xoay thân tốc độ cao 
trong hệ tọa độ liên kết theo biểu thức sau [5, 6, 9]: 

sin ;

sin cos cos ;

sin cos cos

x

y

z

   

     

     

= +

= +

= − +

 

Trục của đế ổn định đặt trùng với trục dọc thiết bị bay nên vận tốc góc theo trục ,P PY Z  của 

đế ổn định bằng vận tốc góc theo trục Y, Z hệ tọa độ liên kết của thiết bị bay 

;
P b P bY Y Z Z   = = . 

Khi thiết bị bay xoay thân sẽ có chuyển động tương đối của nó so với đế ổn định nên sẽ xuất 
hiện mô men ma sát ở ổ trục của đế. Dưới tác dụng của mô men ma sát tác động lên đế làm cho 

nó quay với vận tốc 
PX . Các giá trị tốc độ góc , ,

P P PX Y Z   là đầu vào của khối cảm biến con 

quay đo véc-tơ tốc độ góc gắn trên đế ổn định. Đầu ra của các con quay đo tốc độ góc là các giá 

trị vận tốc góc đánh giá ˆ ˆ ˆ, ,
P P PX Y Z    và chúng được đưa đến làm đầu vào của khối thuật toán 

xác định tư thế.  

Ở thời điểm ban đầu, thiết bị bay được đặt trên mặt đất, trục hệ tọa độ gắn với đế P P PX Y Z  

trùng với trục tương ứng của hệ tọa độ cơ sở T T TX Y Z  cố định trên mặt đất. Đầu ra của con quay 

đo tốc độ góc trên khối cảm biến con quay đo véc-tơ tốc độ góc cho phép xác định vector tốc độ 

góc tuyệt đối của hệ tọa độ cơ sở T T TX Y Z  gắn với trái đất ˆ T . Tín hiệu đầu ra của con quay ở 

giai đoạn này phụ thuộc vào vĩ độ vị trí đặt đế  , các góc tư thế của hệ tọa độ cơ sở 0 0 0, ,   so 

với hệ tọa độ địa lý địa phương, độ lớn tốc độ quay trái đất   theo biểu thức 

0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0

cos cos sin cos sin 0

cos cos sin sin sin cos cos cos sin sin sin cos cos

sin cos sin cos sin sin cos sin sin sin cos cos cos

T

    

              

             

 



−  
  

= − + +  
  + − − +  

 

Thuật toán xác định tư thế thực hiện nhờ việc giải hệ phương trình vi phân sau [5, 6, 10]: 

2

2

P
I I aP

T
I I aT

T I I

P P

T T

P T P





=

=

=

 (8) 

Trong đó: 
P
a  - Vận tốc chuyển động tuyệt đối của đế ổn định được xác định nhờ sử dụng ba 

con quay đo tốc độ góc trên thiết bị định phương đặt trên đế ổn định; TP - Quaternion đặc trưng 

cho chuyển động tương đối của đế ổn định so với hệ tọa độ cơ sở T T TX Y Z  gắn với trái đất; IP - 

Quaternion đặc trưng cho chuyển động trong không gian tuyệt đối của đế ổn định; IT - 

Quaternion đặc trưng cho vị trí hệ tọa độ cơ sở T T TX Y Z trong không gian quán tính; T T
aT = - 

Vận tốc góc tuyệt đối của trái đất trong hệ tọa độ cơ sở T T TX Y Z . 
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Góc liệng của thiết bị bay   được tính bằng tổng góc liệng của đế cộng với tín hiệu góc quay 

giữa thiết bị bay so với đế đế nhận được từ cảm biến góc ˆ ˆ ˆ
P  = +  . 

,

,

,

 

 

 

X

Y

Z





 P

P

P

X

Y Y

Z Z



 

 

=

=1

pJ s
( )psign  −-

( cos sin )p Xp Yp p Zp ptg      = − − 
p

-

ˆ
P ̂

+

EncoderEncoder
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Hình 2. Sơ đồ mô phỏng phương án xác định góc liệng thiết bị bay xoay thân. 

  

Hình 3. Sự thay đổi tốc độ góc liệng đế ổn định. Hình 4. Sự thay đổi của góc liệng đế ổn định. 

 

Hình 5. Sai số xác định góc liệng thiết bị bay. 
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Hình 2 thể hiện sơ đồ mô phỏng phương án xác định góc liệng thiết bị bay xoay thân. Trong 

đó: Khối Gyro là khối đo vector vận tốc góc MPU3300 có các tham số kỹ thuật cơ bản sau: dải 

đo  450 ;o  Độ trôi không 
15

,
o

h
 độ phi tuyến 0,2%, sai số hệ số tỷ lệ 2%; Khả năng chống va 

đập 10 g; Ảnh hưởng chéo giữa các trục; Cảm biến góc Encoder trong mô hình được chọn là cảm 

biến góc không tiếp xúc RFC-4801-636-111-202 có các tham số kỹ thuật cơ bản sau: dải đo liên 

tục đến 360o, độ tuyến tính 0,1%, sai số lặp 0,1o; Chuyển động góc thiết bị bay xoay thân được 

thực hiện theo quy luật:  

( ) 0,1sin(0,015 ); ( ) 0,05sin(0,01 ); ( ) 20 0,1sin(0,2 )t t t t t t t   = = = +  

Đế ổn định một trục được thiết kế là đĩa hình bán trụ làm bằng thép, độ dày d = 2 cm, bán 

kính r = 4 cm. Với các tham số này khối lượng của đĩa m = 0,39 kg, độ lệch tâm của đế 

1,8 cm,l =  mô men quán tính của đế 4 26,25.10  kg.m ;J −=  Hệ số mô men ma sát 0,002;ms =  

Đường kính d = 0,01 m; Lực tác động trục của đế ổn định lên ổ bi N = 100 N. 

Kết quả mô phỏng sự thay đổi góc, tốc độ góc liệng đế ổn định được thể hiện trên hình 3, 

hình 4. Các kết quả mô phỏng nhận được cho thấy biên độ dao động của đế ổn định nhỏ hơn 0,03 

rad, còn vận tốc góc quay của nó nằm trong dải 0,015 rad/s. Như vậy, với phương án đưa ra tốc 

độ quay đầu vào của các con quay nhỏ hơn nhiều so với tốc độ quay của thiết bị bay. 

Với những dữ liệu đầu vào, sai số xác định góc liệng thiết bị bay được thể hiện trên hình 5. 

Hình 5 cho thấy sai số xác định góc liệng trong thời gian 30 giây luôn nhỏ hơn 0,01 rad (xấp xỉ 

bằng 0,57o). Như vậy, khi sử dụng con quay MPU3300 trong khối cảm biến con quay đo véc-tơ 

tốc độ góc và cảm biến góc RFC-4801-636-111-202 cho phương án đưa ra cho phép xác định 

góc liệng với sai số nhỏ hơn 0,57o. 

4. KẾT LUẬN 

Để loại bỏ ảnh hưởng xoay thân tốc độ cao của thiết bị bay trong bài báo đưa ra phương án 

xác định góc liệng bằng cách đặt khối cảm biến con quay đo véc-tơ tốc độ góc lên đế ổn định. 

Đưa ra thuật toán xác định góc liệng bằng cách kết hợp thông tin góc liệng đế ổn định, thông tin 

góc quay giữa thiết bị bay và đế ổn định một trục. Xây dựng mô hình, tiến hành mô phỏng đánh 

giá thuật toán cho phương án đưa ra với khối cảm biến con quay đo véc-tơ tốc độ góc sử dụng 

con quay MPU3300 và cảm biến góc RFC-4801-636-111-202. Kết quả mô phỏng đánh giá góc 

liệng trong trường hợp thiết bị bay xoay thân tốc độ cao xoay thân với tốc độ 10 vòng/s với sai số 

nhỏ hơn 0,57o. Đây là cơ sở để nhóm nghiên cứu sẽ nghiên cứu đưa sản phẩm vào thử nghiệm 

thực tế trên một chủng loại thiết bị bay có điều khiển cho hướng nghiên cứu tiếp theo.  
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ABSTRACT 

Study on the method of determining the roll angle of a rotation flying device 

by using angular velocity sensors combined with a single-axis stabilizer platform 

The article proposes a method to determine the roll angle of a rotating flying device by 

using gyro sensors placed on a single-axis stabilizer. Build simulation model with basic 

technical parameters of gyro sensor MPU3300 and angle sensor RFC-4801-636-111-202. 

Simulation results performed on Matlab/Simulink software demonstrate the correctness of 

the method. 

Keywords: Roll angle; Pitch angle; Unmanned aerial vehicle; Micromechanical sensor; Stabilizer platform; Gyro sensor. 


