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战斗机末端机动的非线性模型预测控制规避策略
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摘　要：利用非线性模型预测控制的思想建立了战斗机末端规避导弹的机动策略求解方法。根据导弹
与战机的空战态势，建立了导弹与战机的相对运动微分方程；将导弹的导引律引入到导弹运动模型中，与飞

机模型一起构建了系统预测模型，并对飞机和导弹的运动约束进行了分析。通过对导弹结构限制和战术特

性的分析，给出了飞机机动规避导弹的性能指标，进而建立了机动规避导弹的最优控制模型。利用高斯伪谱

法对模型进行求解，采用滚动优化策略实现了对机动规避策略的闭环求解。针对导弹气动参数和导航比未

知以及相对测量量具有噪声的问题，利用极大似然法对导弹的气动参数和导航比进行估计，实现了对系统预

测模型的反馈校正。仿真结果表明，此方法能够实现对导弹的机动规避。
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　　目前，对战斗机机动规避的研究常用的方法有
最优控制理论、非线性规划法、微分对策［１］等，这些

方法得到战斗机机动的最优控制指令或者近似最

优控制指令。文献［２］对各种态势下的周期机动
策略及抛射诱饵弹策略进行了系统研究，得出了战

斗机躲避导弹袭击的最佳策略是做非常规机动并

同时发射诱饵弹；文献［３］研究了导弹导引律未知
情况下的战斗机的规避路径的开环求解方法；文献

［４］利用协同进化理论研究了导弹和战斗机追逃
策略的协同进化问题，将最优规避问题推广为追逃

对抗；文献［５］基于 ＬＱ微分对策方法对最优规避

参数的决策问题进行了研究，提出将 Ｈａｍｉｌｔｏｎ
Ｙａｃｃｏｂｉ伴随向量与共轭法相结合的共轭决策方
法。Ｉｍａｄｏ和Ｍｉｗａ［６］将战斗机导弹的追逃问题转
化为ＢＶＰ问题，并以最大化脱靶距离 ＭＤ和最大
化导引头偏离角为性能指标在二维平面内对该问

题进行了求解。之后，又在三维坐标内对该问题进

行了研究［７］，并与 Ｈｉｇｈｇ桶形机动进行了对比分
析。Ｏｎｇ和Ｐｉｅｒｓｏｎ［８］采用直接打靶法对二维平面
内战斗机导弹的追逃问题进行了求解，得到最优的

开环解。Ｒａｉｖｉｏ和Ｒａｎｔａ［９］在２００２年，同样以最大
脱靶距离为指标，采用多重直接打靶法在三维空间
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内对该问题进行了求解。Ｋａｒｅｌａｈｔｉ等［１０］详细阐述

了基于滚动时间优化的反馈导弹逃逸轨迹优化算

法，并采用变步长方法，延长了时间窗同时有效限

制了决策变量的增长，并对最大化脱靶距离、拦截

时间、接近速度、导弹控制能量、导弹导引头离轴

角、视线角速率等进行了优化计算。

在当前的研究中，系统模型都是在完全信息状

态下建立的，而在实战中，导弹的状态信息和导引

律信息都是不完全确定的。而且，现有的研究大都

是采用开环控制的思想，由此得到的控制策略无法

保证其实时有效。针对以上问题，本文提出一种基

于非线性模型预测控制（ＮｏｎｌｉｎｅａｒＭｏｄｅｌＰｒｅｄｉｃｔ
Ｃｏｎｔｒｏｌ，ＮＭＰＣ）思想的闭环求解思路。通过采用滚
动优化的思想保证控制的时效性；采用最大似然法

对来袭导弹的导引参数和气动参数进行辨识，以解

决导弹参数未知的问题；同时控制指令的闭环求解

增强了控制策略的鲁棒性。

１　非线性模型预测控制的基本思想

相对于通常的最优控制算法，预测控制优化不

是采用一个不变的全局优化目标，而是采用有限时

域的优化策略。在每一采样时刻，优化性能指标值

涉及从该时刻到未来有限的时刻。因此，预测控制

在每一时刻有一个相对于该时刻的性能指标。虽

然各个不同时刻的性能指标的相对形式是相同的，

每一步实现是开环优化，但因为其包含的时间区域

不同，从控制的全过程看，实现的是闭环优化。同

时，预测控制的优化过程不是一次离线进行，而是

反复在线进行，这就要求在每一个时刻求解一个优

化问题，使得新的优化是建立在实际过程的基础

上，比只依靠模型的一次优化更能适应实际过程，

能够有效地克服模型不精确、时变等因素的影响，

因而具有较强的鲁棒性［１１－１２］。

图１　非线性模型预测控制原理图
Ｆｉｇ．１　ＩｌｌｕｓｔｒａｔｉｖｅｄｉａｇｒａｍｏｆＮＭＰＣ

图１描述了ＮＭＰＣ的基本原理。从图中可以
看出，ＮＭＰＣ需要解决三个关键问题：预测模型，误
差反馈校正和滚动优化。预测模型利用已知数据

完成对系统未来行为的预测；误差反馈校正利用预

测输出和实际输出的误差进行在线反馈校正，及时

弥补预测模型输出误差增大的趋势，以提高抗干扰

和克服不确定性的能力；滚动优化随着时间的变化

在有限的时域内根据获得的最新信息，在线反复进

行优化计算，及时校正因模型失配、时变和干扰等

引起的不确定性，提高预测控制的鲁棒性［１３］。

２　系统预测模型

２．１　战斗机模型
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其中 ｘａ，ｙａ分别为战斗机的水平面坐标，ｈａ
为飞行高度，其余三个状态变量为航迹倾角 θａ、
航迹偏航角φａ和速度Ｖａ，Ｔａｍａｘ（ｈａ，Ｍ（ｈａ，Ｖａ））为
战斗机当前高度和速度下战斗机发动机的最大推

力，并假设推力方向通过战斗机重心且与战斗机

纵轴重合。战斗机的控制量为αａ，μａ，η分别为战
斗机的迎角、滚转角和油门大小，且η∈［０，１］。

方程中的Ｌａ为在气流作用下战斗机机翼产
生的升力，其垂直于战斗机纵轴向上，该升力的大

小可由下式计算

Ｌａ＝ｑＶａ，ｈ( )ａ ＳａＣＬ αａ，Ｍ ｈａ，ｖ( )( )ａ （２）
其中，ＣＬ αａ，Ｍ ｈａ，ｖ( )( )ａ 为战斗机的升力系

数，Ｓａ为战斗机的参考机翼面积，动压表示为

ｑＶａ，ｈ( )ａ ＝
１
２ρｈ( )ａ Ｖ

２
ａ （３）

战斗机模型中的 Ｄａ为战斗机受到的阻
力，且

Ｄａ＝ｑＶａ，ｈ( )ａ ＳａＣＤ ＣＬ αａ，Ｍ ｈａ，ｖ( )( )( )ａ （４）
其中ＣＤ ＣＬ αａ，Ｍ ｈａ，ｖ( )( )( )ａ 为阻力系数。

２．２　导弹模型
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在上述状态方程中，导弹的运动方程的定义

类似于战斗机，其中状态变量［ｘｍ，ｙｍ，ｈｍ，Ｖｍ，θｍ，
φｍ］分别为导弹的三维坐标、速度、航迹倾角、航
迹偏航角。ｎｐ，ｎｙ为导弹俯仰和偏航加速度，均
与导弹的运动速度方向正交，是导弹的控制量。

Ｔｍ为导弹发动机推力，导弹发动机的工作时
间一般都很短（近距导弹一般在３～５ｓ），可以认
为在战斗机实施机动规避时 Ｔｍ（ｔ）＝０；Ｄｍ为导
弹受到的空气阻力，这与导弹的气动特性有关，对

于逃逸方来讲，这是不可知的信息，为了对系统模

型进行准确描述，也便于对模型进行反馈校正，用

下式描述

Ｄｍ＝ａ０ｍｍＶ
２
ｍ （９）

代入式（６）得
ｄＶｍ
ｄｔ＝－ａ０Ｖ

２
ｍ－ｇｓｉｎθｍ （１０）

２．３　相对运动模型

为了将导弹模型、飞机模型进行统一建模分

析，并计算导弹的控制指令，需要对导弹和飞机的

相对运动模型进行分析建模，图２给出了导弹与
飞机的相对运动态势图。导弹与飞机的相对运动

状态一般取为［ｒ，θｒ，φｒ］，其微分方程为

ｒ＝ ｘｍ－ｘ( )ａ
２＋ ｙｍ－ｙ( )ａ

２＋ ｚｍ－ｚ( )ａ槡
２

（１１）

ｄｒ
ｄｔ＝

ｘｍ－ｘ( )ａ ｘｍ－ｘ( )ａ ＋ ｙｍ－ｙ( )ａ ｙｍ－ｙ( )ａ
ｒ

＋
ｚｍ－ｚ( )ａ ｚｍ－ｚ( )ａ

ｒ （１２）

根据图２，由几何关系可推得

ｄθｒ
ｄｔ＝

１
ｒ
　
　
－ １－ｓｉｎ２ φｒ－φ( )ａ ｃｏｓ

２θ槡 ａ·Ｖａ{ ·

ｓｉｎθｒ－ａｒｃｔａｎ
ｔａｎθａ

ｃｏｓφｒ－φ( )( )( )
ａ

＋

１－ｓｉｎ２ φｒ－φ( )ｍ ｃｏｓ
２θ槡 ｍ·Ｖｍ· （１３）

ｓｉｎθｒ－ａｒｃｔａｎ
ｔａｎθｍ

ｃｏｓφｒ－φ( )( )( ) }
ｍ

ｄφｒ
ｄｔ＝

１
ｒｃｏｓθｒ

（－Ｖａ·ｓｉｎφｒ－φ( )ａ ·ｃｏｓθａ

＋Ｖｍ·ｓｉｎφｒ－φ( )ｍ ·ｃｏｓθｍ） （１４）

图２　弹目态势图
Ｆｉｇ．２　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｍｉｓｓｉｌｅｆｉｇｈｔｅｒｓｉｔｕａｔｉｏｎ

２．４　比例导引律

比例导引是目前大多数导弹采用的导引方

法，其导引指令的计算方法［１４］为

ｄθｍ
ｄｔ＝Ｋ

ｄθｒ
ｄｔ （１５）

ｄφｍ
ｄｔ＝Ｋ

ｄφｒ
ｄｔ （１６）

其中，Ｋ为导航比。
用式（１５）和式（１６）替代导弹模型中的式

（７）和式（８），即可得到采用比例导引的导弹
模型。

３　滚动优化

滚 动 优 化 （Ｒｅｃｅｄｉｎｇ ＨｏｒｉｚｏｎｔａｌＣｏｎｔｒｏｌ，
ＲＨＣ）是ＮＭＰＣ的核心，其思想是在有限的时域
内，通过求解一个优化问题，得到系统的最优控制

序列，从而实现在整个控制时域内系统的在线闭

环控制。图３给出了战斗机对抗导弹的机动规避
问题的在线ＲＨＣ闭环求解流程。

３．１　优化模型

战斗机对抗导弹的机动规避最优控制模型可

以由下式描述：

Ｊ（ｕ）＝φｘｆ，ｔ( )
ｆ ＋∫

ｔｆ

ｔ０
Ｌｘ，ｕ，( )ｔｄｔ （１７）

ｓ．ｔ．　ｘ＝ｆ（ｘ，ｕ，ｔ）　ｘ（ｔ０）＝ｘ０ （１８）
ｇ（ｘ，ｕ，ｕ，̈ｕ）≤０ （１９）
ｈ（ｘｆ）＝０ （２０）

其中，系统模型（１８）由式（１）、（５）、（１０）、
（１５）、（１６）、（１２）、（１３）、（１４）构成，状态向量
ｘ＝（ｘａ，ｙａ，ｈａ，Ｖａ，θａ，φａ，ｘｍ，ｙｍ，ｈｍ，Ｖｍ，θｍ，φｍ，ｒ，
θｒ，φｒ），控制向量 ｕ＝（η，αａ，μａ），分别表示战斗

·５８·
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图３　滚动优化流程
Ｆｉｇ．３　ＦｌｏｗｏｆＲＨＣ

机的油门、迎角和滚转角。式（１９）表示战斗机和
导弹受飞行包线、敏捷性等限制，其表达式如式

（２１）～（３３）所述。

３．２　约束分析

３．２．１　战斗机模型约束
由于式（１）描述的战斗机的质点运动方程中

没有精确地描述战斗机的三轴角速度运动情况，

因此需要对战斗机的质点运动方程附加一些约束

因数。

１）控制量约束
０≤α≤αｍａｘ，０≤η≤１，－μｍａｘ≤μ≤μｍａｘ（２１）
２）俯仰和滚转角速度约束
α＋θ

·

ａｃｏｓμ＋φａｃｏｓθａｓｉｎμ －Ｑｍａｘ≤０（２２）
μ －μｍａｘ≤０ （２３）

其中最大俯仰角速度Ｑｍａｘ和最大滚转角速度
μｍａｘ为战斗机的特性决定。
３）迎角和滚转角加速度约束

α̈ －̈αｍａｘ≤０ （２４）
μ̈ －̈μｍａｘ≤０ （２５）

其中最大迎角加速度 α̈ｍａｘ和滚转角加速度
μ̈ｍａｘ由战斗机特性决定，通常设为常数。
４）战斗机飞行高度约束

ｈａ，ｍｉｎ－ｈａ≤０ （２６）
５）战斗机受到的过载限制

ｎａ α，ｈａ，Ｖ( )ａ －ｎａ，ｍａｘ≤０ （２７）
式（２７）定义了在当前状态下，为保证战斗机

不失速的最大迎角限制，其中过载定义为：

ｎａ＝
Ｌａ
ｍａｇ

（２８）

３．２．２　导弹模型约束
导弹的主要约束是过载约束

ｎＰ ≤ｎｍ，ｍａｘ，ｎｙ≤ｎｍ，ｍａｘ （２９）
由式（７）和式（８）可得

ｎｐ＝
Ｖｍθ

·

ｍ

ｇ ＋ｃｏｓθｍ （３０）

ｎｙ＝
Ｖｍφｍｃｏｓθｍ
ｇ （３１）

即得

Ｖｍθ
·

ｍ

ｇ ＋ｃｏｓθｍ ≤ｎｍ，ｍａｘ （３２）

Ｖｍφｍｃｏｓθｍ
ｇ ≤ｎｍ，ｍａｘ （３３）

３．３　性能指标

要成功实现战斗机对抗导弹的机动逃逸，可

以从导弹的攻击限制入手，也就是考虑将最大化

脱靶距离、拦截时间、接近速度、导弹控制能量、导

弹导引头离轴角、视线角速率等作为最优化

指标［１０］。

１）最大化脱靶距离
脱靶距离（ｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅ）就是战斗机和导弹

的最近距离，也就是战斗机和导弹接近速度为０
时两者之间的距离。对于逃逸的战斗机而言，最

终目标就是要使导弹的脱靶距离大于其杀伤半

径。因此，对于导弹和战斗机的追击－逃逸问题，
最直接的优化指标可取为

Ｊ（ｕ）＝ｒ（ｔｆ） （３４）
其中导弹和战斗机间的距离按式（１１）计算。

终端时刻ｔｆ为接近速度为０（即相对速度与
两者矢距正交）的时刻，有

Ｖｒ ｔ( )ｆ ＝０ （３５）
接近速度表示为

Ｖｃ＝
ｄｒ
ｄｔ （３６）

当采用ＲＨＣ进行控制策略的解算时，为了达
到脱靶距离的最大化，应在每一个时域窗口内，使

得导弹与飞机的距离最大，即每一个时域内，性能

指标按下式选取：

珓Ｊｋ（ｕ）＝ｒ（ｔｋ＋Ｔ） （３７）
其中，下标ｋ表示第ｋ个时域窗口，Ｔ表示时域窗
口的时间长度，ｔｋ表示第 ｋ个时域窗口的起始
时刻。

２）最大化拦截时间

·６８·
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拦截时间（ｃａｐｔｕｒｅｔｉｍｅ）通常是指导弹接近
战斗机，进入导弹杀伤范围所需的时间。对于导

弹和战斗机的追击—逃逸问题，通过最大化拦截

时间，一方面可以增加导弹的能量消耗，另一方面

在导弹的速度优势不大，且距离较远时，能够有效

实现逃逸，而且导弹在工作到一定时间后，会启动

自毁装置。最大化拦截时间的最优化指标定义为

Ｊ（ｕ）＝ｔｆ （３８）
而终端时刻ｔｆ为满足以下条件时的时间

ｒｔ( )ｆ －ｒｆ＝０ （３９）
其中Ｒｆ为导弹的最大杀伤半径。而终端时刻约
束采用式（３９）确定。

与最大化脱靶距离相似，在每一个时域窗口

中，最大化拦截时间的性能指标应按下式计算：

珓Ｊｋ（ｕ）＝ ｒｔｋ＋( )Ｔ －ｒ[ ]ｆ ／Ｖｒ ｔｋ＋( )Ｔ （４０）
式中，ｔｋ，Ｔ与式（３７）中的相同；ｒｆ表示导弹

战斗部的有效作用半径。

３）最大化视线角速率
由于导弹的导引头始终对准目标，目标视线

转动角速度越大，要求导引头的转动角速度越大，

当导弹和目标的距离小于一定值后，目标视线转

动角速度将超过导引头的跟踪角速度，此时导弹

将丢失目标，因而不能实现控制飞行。同时目标

视线转动角速度的大小，直接反映了导弹的需用

过载指令的大小，因此，最大化视线角速率可以最

大化导弹的过载指令，从而有效地消耗导弹的

能量。

视线角速率的计算公式如式（１３）和（１４）所
示。则最优化性能指标的计算公式为

Ｊ（ｕ）＝ｃ１θ
·

ｒ ｔ( )ｆ ＋ｃ２φｒ ｔ( )ｆ （４１）
其中，ｃ１和ｃ２为权重系数。
在每一个时域窗口内，性能指标按下式计算：

Ｊ（ｕ）＝ｃ１θ
·

ｒ ｔｋ＋( )Ｔ ＋ｃ２φｒ ｔｋ＋( )Ｔ （４２）

３．４　模型求解

对于该最优控制问题，很难获得其解析解，本

文通过采用数值解法中的直接配点法———高斯伪

谱法（ＧａｕｓｓＰｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌＭｅｔｈｏｄ，ＧＰＭ）进行模
型的求解。ＧＰＭ是由Ｂｅｎｓｏｎ在２００５年提出的一
种数值法，因其具有收敛速度快和求解精度高的

优点，在求解非线性最优控制问题中得到了广泛

应用［１５］。采用 ＧＰＭ可将式（１７）～（２０）转化为
如下离散形式［１６］：

ｍｉｎＪＮ ＝
ｔｆ－ｔ０
２ ∑

Ｎ

ｋ＝０
ωｋ·ｇ（Ｘｋ，Ｕｋ，τｋ）

＋Φ ｘ（ｔ０），ｔ( )
０ （４３）

ｓ．ｔ．　ψｋ－
ｔｆ－ｔ０
２ ｆ（Ｘｋ，Ｕｋ，τｋ）＝０ （４４）

Ｘ０＝ｘ（ｔ０）　ＸＮ＝ｘ（ｔｆ）

ｓ（Ｘｋ，Ｕｋ，τｋ）≤０

ｋ＝０，１，２，…，
{

Ｎ

（４５）

其中，ＪＮ为性能指标；ψｋ－
ｔｆ－ｔ０
２ ｆ（Ｘｋ，Ｕｋ，

τｋ）为系统状态方程，ｓ（Ｘｋ，Ｕｋ，τｋ）≤０为路径约
束；Ｘｋ和Ｕｋ分别为状态量和控制量（ｋ＝０，１，２，
…，Ｎ），Ｘ０和ＸＮ分别为初始状态和终端状态。

通过运用ＧＰＭ进行模型离散化，最优控制问
题转化为寻找最优Ｘｋ和Ｕｋ（ｋ＝０，１，２，…，Ｎ）和
ｔｆ使得性能指标 Ｊ

Ｎ取得极小值的 ＮＬＰ问题。可
以采用序列二次规划［１７］（ＳｅｑｕｅｎｔｉａｌＱｕａｄｒａｔｉｃ
Ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＳＱＰ）等多种算法进行求解。

４　反馈校正

在实际作战过程中，对于导弹的气动参数和

比例导引参数，逃逸方是不可能完全了解和掌握

的，这就造成了２．３节中所建模型与导弹真实运
动的误差。为了减少这种误差的影响，需要根据

实时测量的信息对模型进行校正。本文通过采用

最大似然函数法对导弹的气动参数和导航比进行

辨识［１８］，实现对模型的校正。似然函数如式

（４６）所示。
Λ（ｘ）＝ｐ（Ｚｎ｜λ）＝ｐｚ（１），…，ｚ（ｎ）｜[ ]λ

＝∏
ｎ

ｉ＝１
ｐ［ｚ（ｉ）｜λ］ （４６）

其中：

ｐｚ（ｉ）[ ]λ ＝ １
２槡( )π ３σθｒσφｒσｒ

· ｅ－
１

２σ２ｒ［ｚｒ（ｉ）－ｒ（ｉ，λ）］２

　·ｅ
－ １
２σ２θｒ

［ｚθｒ（ｉ）－θｒ（ｉ，λ）］
２－

１
２σ２φｒ

［ｚφｒ（ｉ）－φｒ（ｉ，λ）］
２

（４７）
λ＝ ａ０，[ ]Ｋ （４８）

ｚｒ（ｉ）＝ｒ（ｉ）＋ｗｒ（ｉ）

ｚθｒ（ｉ）＝θｒ（ｉ）＋ｗθｒ（ｉ）

ｚφｒ（ｉ）＝φｒ（ｉ）＋ｗφｒ（ｉ
{

）

（４９）

ａ０的物理意义如式（１０）中所示，Ｋ表示比例
导引的导航比；ｚｒ，ｚθｒ，ｚφｒ表示相对量的实际测量
值；ｗｒ，ｗθｒ，ｗφｒ分别表示相对距离、视线俯仰角和
视线方位角的测量噪声，其概率分布如下式所示：

ｗｒ（ｉ）～Ｎ（０，σ
２
ｒ）

ｗθｒ（ｉ）～Ｎ（０，σ
２
θｒ）

ｗφｒ（ｉ）～Ｎ（０，σ
２
φｒ

{
）

（５０）

·７８·
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则参数λ可按下式进行估计：

λ^＝ａｒｇｍａｘ
λ
Λ（λ）＝ａｒｇｍｉｎ

λ
Ｌ（λ） （５１）

其中：

Ｌ（λ）＝－ｌｎΛ（λ）＝ １
２σ２ｒ
∑
ｎ

ｉ＝１
ｚｒ（ｉ）－ｒ（ｉ，λ[ ]）

＋ １
２σ２θｒ
∑
ｎ

ｉ＝１
ｚθｒ（ｉ）－θｒ（ｉ，λ[ ]）

＋ １
２σ２φｒ
∑
ｎ

ｉ＝１
ｚφｒ（ｉ）－φｒ（ｉ，λ[ ]）

按照式（５１），采用共轭梯度法进行寻优即可
对导弹的气动参数和导航比进行估计，继而实现

对系统模型的校正。

５　数值仿真

通过数字仿真验证所提方法的有效性，战斗

机航空动力学参数取自 Ｆ－１６Ａ的简化模型，其
动力学参数引自文献［１９］。

战斗机性能参数设置如下：

Ｔｍａｘ＝５４５９７Ｎ，Ｓ＝２７．８８ｍ
２，ｍ＝９２９８ｋｇ，θｍａｘ

＝６０°，αｍａｘ＝３２°，Ｑｍａｘ＝２５°／ｓ，̈αｍａｘ＝４０°／ｓ
２，ｎａ，ｍａｘ

＝９，ｈａ，ｍｉｎ＝５００ｍ，̈μｍａｘ＝１２０°／ｓ
２

导弹相关参数：

ｎｍ，ｍａｘ＝５０，ａ０＝０．０００６６６ｍ
－１，Ｋ＝４

设测量噪声服从零均值正态分布，其方差

取为：

σ２ｒ＝５０，σ
２
θｒ＝σ

２
φｒ＝０．１

表１列出了模型的初始参数。此时导弹已发
射，且导弹的发动机已停止工作。

在仿真时，假设导弹的最大工作时间为３０ｓ，
即认为在 ３０ｓ内，若导弹为击中飞机，则导弹自
爆，因此将仿真时间设为３２ｓ，滚动时域窗口 Ｔ＝
２ｓ，选取不同的性能指标进行仿真。仿真程序在
采用ＩｎｔｅｌＣｏｒｅｉ３３．２ＧＨｚ、２Ｇ内存的双核计算机
平台上运行，ＲＨＣ单次计算时间小于０．１ｓ，可满
足实时需求。仿真结果如下：

表１　初始参数
Ｔａｂ．１　Ｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒ

战斗机参数 导弹参数

ｘａ １２０００ ｘｍ ０

ｙａ １０００ ｙｍ ０
ｈａ ６０００ ｈｍ ５０００
Ｖａ ４００ Ｖｍ １２００
θａ ０ θｍ ０
φａ ６０ φｍ ３０

　　１）最大化脱靶距离如图４所示。

（ａ）战斗机与导弹的三维轨迹

（ｂ）战斗机与导弹相对距离的变化

（ｃ）油门杆指令

（ｄ）迎角指令

（ｅ）滚转角指令
图４　最大化脱靶距离仿真结果

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｍａｘｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅ
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　　 ２）最大化拦截时间如图５所示：

（ａ）战斗机与导弹的三维轨迹

（ｂ）战斗机与导弹相对距离的变化

（ｃ）油门杆指令

（ｄ）迎角指令

（ｅ）滚转角指令
图５　最大化拦截时间仿真结果

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｍａｘｃａｐｔｕｒｅｔｉｍｅ

　　３）最大化视线角速率如图６所示：

（ａ）战斗机与导弹的三维轨迹

（ｂ）战斗机与导弹相对距离的变化

（ｃ）油门杆指令

（ｄ）迎角指令

（ｅ）滚转角指令
图６　最大化视线角速率仿真结果

Ｆｉｇ．６　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｍａｘｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔｒａｔｅ

由仿真结果可以看出，当采用最大化脱靶距

离作为性能指标时，导弹的最终脱靶距离为９８ｍ；
采用最大化拦截时间为性能指标时，最终脱靶距

离为４７ｍ；采用最大化视线角速率为性能指标时，
脱靶距离为１０７ｍ。这说明采用该方法可以实现
战斗机对导弹的末端机动规避。

采用最大化脱靶距离和最大化拦截时间作为

性能指标时，战斗机和导弹的最小距离均在

·９８·
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３０５ｓ左右达到最小，而采用最大化视线角速率
作为性能指标时，在２２．６ｓ左右达到最小距离。

由图４（ａ）、图５（ａ）和图６（ａ）可以看出，战
斗机在规避导弹时，均先采用先爬升再下降的策

略，这是因为在末端规避过程中，导弹处于无动力

状态，爬高可以使得导弹不断损失动能，减小导弹

速度。由图４（ｃ）、图５（ｃ）和图６（ｃ）可以看出，
在规避导弹的过程中，战斗机的油门一直处于最

大状态，以保证战斗机有足够的机动能力来实现

机动规避。

６　结论

１）提出了基于 ＮＭＰＣ的飞机末端规避导弹
的机动策略求解模型，利用极大似然法处理了系

统预测模型的不准确性和存在测量噪声的情况，

数字仿真结果表明了所提方法的有效性。

２）战斗机在要实现对导弹的机动规避，应采
取先爬高在下降的策略，即先降低导弹的动能，进

而获取速度优势。

３）在机动规避导弹的过程中，战斗机的油门
应一直处于最大位置。
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