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基于雷达导引头角度跟踪特性的战斗机机动控制方法

郝振兴, 杨 柳, 罗继勋, 胡朝晖
(空军工程大学航空航天工程学院,西安,710038)

摘要 通过分析导弹导引头角度自动跟踪系统的跟踪特性,明确了跟踪误差产生机理及对跟踪

系统的影响,提出了战斗机规避导弹攻击的机动控制目标。以二维平面内导弹攻击为例,建立

了导弹与战斗机的相对追逃运动模型。基于动态逆理论,对中断导引头角度跟踪的机动控制方

法进行分析,推导了战斗机的规避机动控制律。通过仿真验证了该方法的有效性。
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AnEvasiveManeuverControlMethodBasedonthe
CharacteristicsofRadarAngleTrackingSystem
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Abstract:Optimalevasionfromguidedmissilesiscrucialforthesubsistenceoffightersinaircombat.Based
ontheradarseekersystemcharacteristicsofautomaticangletrackingsystem,thetrackingerrorproduc-
tionmechanismisresearched,andamaneuvercontrolobjectiveofavoidingthemissileattackisputfor-
ward.Takingthemissileattackingontwo􀆼dimensionalplaneforexample,thepursuit􀆼evasionmodelsof
themissileandthefighterarebuiltup.Andthen,theanalyticalformofevasivemaneuvercontrollawis
derivedbasedonnonlineardynamicinversion.Thesimulationresultsshowthattheeffectivenessofthea-
bovedesignedmethodisverified
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  现代空战对抗中,规避来袭导弹攻击对于提高

战斗机的生存能力,获取空战胜利具有重要意义[1]。
目前,研究战斗机规避导弹攻击的机动控制方法主

要是利用导弹制导系统的时间延迟、动力性能限制、
存在导引盲区等不足之处[2],来选取脱靶距离、拦截

时间、接近速度、导弹控制能量、导弹导引头离轴角、

视线角速率等作为优化指标[3􀆼5],采取微分对策[6]、
平均后退控制[7],量子粒子群算法[8]、神经网络[9]等

方法来寻优求解,从而得到战斗机的机动控制量和

最优规避轨迹。
但是随着导弹性能的增强,上述机动控制方法

的规避效果都受到了极大的限制。本文则在文献



[10]的研究基础上,通过分析雷达主动弹跟踪目标

过程中的角度信息处理系统的特性,研究其角度鉴

别跟踪误差对导弹攻击制导的影响,据此提出一种

破坏导弹导引头角度自动跟踪通道获取目标角度信

息的机动控制方法,从而使得来袭导弹导引头不能

稳定跟踪目标而转为搜索状态,为战斗机进一步通

过机动摆脱导弹攻击创造条件,达到提高战斗机生

存力的目的。

1 规避机动的依据

1.1 雷达导引头角度信息处理系统

主动式雷达导引头是第4代空空导弹的核心组

件,当前世界各国主要装备的中远距空空导弹也都

采用主动雷达制导[11]。导弹攻击目标过程中,其雷

达导引头通过从目标辐射或反射到导弹上的电磁波

中提取高精度的目标位置信息(距离、角度、速度),
送至制导计算机,形成制导指令,控制导弹飞行直至

准确的命中目标。其中角度信息的获取对于目标跟

踪至关重要。
雷达导引头的角度信息处理系统由测角系统和

天线伺服系统组成,导引头借助测角系统测量目标

反射或辐射信号的到达角,经过角鉴别得到角误差

信息,然后送到导引头的天线伺服系统中,驱动天线

朝减小角误差的方向转动,从而实现导引头对目标

的精确跟踪。角度跟踪回路见图1。

图1 角度跟踪回路

Fig.1 Angletrackingloop

  图1中角鉴别,即测量天线轴线对目标位置的

偏角,得到角度误差。角跟踪环滤波器接收从角鉴

别器传输来的近乎连续的轴线偏角数据流,由此得

出视轴偏角、角速度和角加速度的最佳估值。天线

控制规则的功能就是利用滤波估值产生天线转速命

令,使天线视轴对准目标。天线稳定环则起着保证

天线跟踪目标位置稳定性的作用。
雷达导引头角度信息处理系统通常与天线伺服

系统密切相关,所以得到角度跟踪系统的典型框见

图2,角误差解调(接收)通道是主通道,具有陀螺反

馈的驱动通道是反馈通道。

  图2中,q(t)、θ(t)和e(t)分别为视线角、天

线指向角和误差角;ζ
·
(t)为弹体扰动角速率;u(t)

为比例于视线角速度的输出电压。

图2 角度跟踪系统原理框图

Fig.2 Principlediagramofangletrackingsystem

1.2 雷达导引头角度跟踪系统的跟踪特性分析

根据雷达导引头角度跟踪原理分析可以看出接

收通道进行跟踪误差鉴别是跟踪环路的关键环节,
决定着跟踪环路的性能和精度。所以通过角度鉴别

误差对角度跟踪系统的跟踪特性进行分析。角度跟

踪系统是一个复合负反馈系统,首先由角度跟踪系

统的典型框图得到跟踪系统的简化模型见图3。

图3 角度跟踪系统简化模型

Fig.3 Thesimplifiedmodelofangletrackingsystem

  跟踪环路主通道,即接收通道(角鉴别器)的传

递函数为:

HR(s)=KRWR(s)=
KR

TRs+1
u(t) (1)

式中:KR 为解调系数;TR 为解调时常数。
反馈通道中的各传递函数表达式见文献[11]。

经过推导得到角度跟踪系统的传递函数为:

U(s)=
KR

T2s2+2ξTs+1
sQ(s) (2)

分析式(2)可以看出导引头角度跟踪系统属于

典型的二阶控制系统,对于二阶输入有稳态误差,对
于三阶及以上输入发散。也即是当该系统所跟踪的

角度回波信号三阶变化量不为零时,二阶角度跟踪

环路则会产生不断积累变大的跟踪误差,当该跟踪

误差超出图4所示的角鉴别器的误差鉴别线性区

域,也就是跟踪误差超过导引头的跟踪空域分裂门

2θ0 的一半时,就可以认为雷达导引头的自动角度

跟踪状态将被迫中断,而转为搜索模式,从而导致导

弹导引头无法获得准确的目标角度信息,这对于需

要精确角度信息进行制导指令解算的空空导弹而

言,将严重增大其制导误差。

  根据上述导弹导引头角度跟踪系统特性分析,
得到战斗机规避导弹攻击的机动控制目标为确保相

对角度的三阶变化量不为0,即导引头测得的目标
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角度回波信号φr 具有下面的形式:

∂3φr

∂t3 ≠
0 (3)

图4 角误差曲线

Fig.4 Thecurveofangletrackingerror

2 导弹􀆼战斗机相对运动模型建立

为了简化问题,作如下假设:①导弹和战斗机均

视为质点,导弹采用比例导引律制导;②忽略气动阻

力,导弹和战斗机的纵向加速度为0;③战斗机的空

间机动可分解为水平和俯仰2个互相垂直的平面来

研究,在中远距空空导弹来袭的态势下,忽略导弹和

目标之间的高差,只考虑在水平面内导弹攻击情况

下的战斗机规避机动控制方法。
导弹􀆼战斗机平面相对运动关系见图5。

图5 导弹与战斗机的相对位置

Fig.5 Therelativepositionofmissileandfighter

  图5中,VT ,Vm 分别为战斗机和导弹的速度

矢量;R 代表导弹到战斗机的距离矢量;σT ,σm 分

别为战斗机和导弹的航迹方位角;ηT ,ηm 分别为

战斗机和导弹的速度矢量前置角;q为弹目视线角。
导弹与战斗机的相对距离可由二者的即时位置

坐标 (xm,ym)和 (xT,yT)确定。可以表示为:

|R
➝

|= (xT -xm)2+(yT -ym)2 (4)
建立导弹和战斗机的相对运动模型如下:

R
·

=VTcosηT -Vmcosηm (5)

Rq
·

=Vmsinηm -VTsinηT (6)

q=ηT +σT =ηm +σm (7)

令ω=q
·
,Vm =R

·
,分别为目标视线旋转角速

度和导弹与战斗机的接近速度。
导弹采用比例导引,导航比为 K ,导引律表达

式如下:

σ
·

m =Kq
·

=Kω (8)

导弹侧向过载可表示为:

nmc =
KVmω

g
(9)

3 基于非线性动态逆方法的规避机动
控制律设计

3.1 非线性动态逆方法简介

利用非线性动态逆方法设计战斗机机动控制律

可以实现规避轨迹与控制的一体化优化[12]。动态

逆方法,本质上是将一个系统的非线性部分通过引

入一个适当的非线性输入来加以抵消,并用一个期

望的动态模型来代替。动态逆方法研究的控制对象

用如下所示的微分方程组来描述:

x
·
(t)=f(x)+g(x)u (10)

y(t)=h(x) (11)
式中:状态变量x(t)∈Rn ;系统输入u(t)∈Rm ;
系统输出y(t)∈Rp 。

假设对于所有的x 取值,g(x)均为可逆的,则
为了使控制对象的输出y(t)跟踪指定轨迹,可以构

造合适的控制信号uC(t),以产生期望的动态输出

y
·

des(t)。动态逆控制律形式可以表示为:

uC(t)=G-1(x)(y
·

des(t)-F(x)) (12)
控制器设计的任务就是构造一个合适的控制信

号uC(t),以 得 到 如 下 所 示 的 期 望 动 态 输 出

y
·

des(t):

y
·

des(t)=K(yC(t),ymeas(t)) (13)
式中:K 代表控制器符号,期望控制输出信号yC 和

获得的实际测量信号ymeas 分别为控制器的输入。
非线性动态逆控制方案见图6。

图6 非线性动态逆控制方案

Fig.6 Controlblockofnonlineardynamicinversion

  根据文献[13]得到构建期望动态输出y
·

des(t)
信号的步骤如下:

第1步 定义误差函数为:

e(t)=yC(t)-ymeas(t) (14)
第2步 把式(14)各项对时间求导,得到:

y
·

meas(t)=y
·

C(t)-e
·
(t) (15)

第3步 设计控制器 K ,使误差e(t)趋为0,
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同时保证式(16)所描述的系统满足渐进稳定,即:

e
·
(t)=-Ke(t) (16)

第4步 在系统存在完美动态逆的情况下,系

统输出能够跟随期望的动态信号,即y
·

meas(t)=

y
·

des(t)。所以得到信号y
·

des(t)的最终表达式为:

y
·

des(t)=y
·

C(t)+Ke(t) (17)
文中所设计机动控制律所需的控制信号uC(t)

是在上述构建步骤中,通过设计控制器K 的过程求

取的。

3.2 基于非线性动态逆的规避机动控制器

战斗机规避导弹攻击的机动控制目标就是要使

导弹在跟踪战斗机过程中其速度矢量前置角ηm 的

三阶导数不为0。针对的控制对象为导弹和战斗机

的相对运动模型,所以在设计动态逆控制器过程中,

令ydes(t)=η¨m ,则期望动态输出信号y
·

des(t)不为

零即是控制目标。

η¨m 的表达式由式(7)中的ηm 对时间求导得:

η¨m =q¨-σ̈m =ω
·

-σ̈m = 1-K( )ω
·
(18)

又由式(6)2端对时间求导并化简可得:

ω
·

=-
2R
·

ω
R + V

·

msinηm -V
·

TsinηT[ ]R-1-

cosηm

R nmc +
cosηT

R nTc (19)

所以将式(19)代入式(18),并考虑导弹和战斗

机纵向加速度为0的假设可得:

η¨m = 1-K( ) (-2R
·

ω -
nmccosηm +nTccosηT)R-1 (20)
式中:nTc 为战斗机的横向过载,也就是要构造的机

动控制器的控制信号uC(t)。
下面的任务就是根据3.1节提到的构造期望的

动态输出y
·

des(t)=η
…

m ≠0的步骤,来推导出满足要

求的控制信号nTc 。
根据式(14)定义误差函数,其中实际测量信号

ymeas=ηm t( ) ,期望控制输出信号yC 为:

yC =ηmC t( ) =c0sinω0t+ηm0( ) (21)
式中:c0,ω0 为设定参数;ηm0 为初始偏角。

则有:

e(t)=F(ηmC,ηm)=ηmC t( ) -ηm t( ) (22)
对误差函数求导过程中,考虑ydes(t)=η¨m 为二

阶系 统,则 在 反 馈 跟 踪 控 制 系 统 中,误 差 函 数

F(ηmC,ηm)也为二阶,可以由以下偏微分方程进行

描述:

∂2F
∂t2 +λ1

∂F
∂t+λ0F(ηmC,ηm)=0 (23)

将式(22)代入上式可得:

 η¨mC t( ) -η¨m t( ) +λ1 η
·

mC t( ) -η
·

m t( )[ ] +
    λ0 ηmC t( ) -ηmT t( )[ ] =0 (24)

再将式(7)和式(18)代入上式得:

η¨mC t( ) -(1-K)(-2R
·

ω -nmccosηm +nTccosηT)R-1+

λ1 η
·

mC t( ) - 1-K( )ω[ ] +λ0 ηmC t( ) -ηm t( )[ ] =0 (25)
由式(25)化简可得:

nTc = η¨mC t( )R 1-K( ) -1+(2R
·

ω +nmccosηm)[ ] cos-1ηT +

R λ1 η
·

mC t( ) - 1-K( )ω[ ] +λ0 ηmC t( ) -ηm t( )[ ]{ }

1-K( ) cosηT
(26)

上式中涉及的未知参数λ0,λ1 通过设计控制

器K 的过程进行求解。则要使式(22)表示的误差

趋于0,同时保证式(23)所描述的系统满足渐进稳

定。系数λ0,λ1 应满足如下条件:

λ0 ≥0

λ1 ≥2 λ0
{ (27)

然后根据文献[19]提到的参数求解方法选取如

下形式的关于未知参数λ0,λ1 的泛函:

J =J λ0,λ1( ) =∫
tf

t0
ηmC t( ) -ηm t( )[ ] 2dt (28)

在整个控制过程中,从初始时刻t0 到终端时刻

tf 使上述泛函取最小,J 在最小值点处根据式(29)

求得λ0,λ1,即:

∂Jλ0,λ1( )

∂λ0
=0

∂Jλ0,λ1( )

∂λ1
=0

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

(29)

由式(26)和式(29)便得到了战斗机的横向过载

控制指令,考虑到战斗机的过载还受到约束条件

nTc ∈ -nTmax,nTmax[ ] 的限制,因此,最终经过修

正的战斗机控制指令表示如下:

nTc =
nTc

sign(nTc)nTmax
{

,nTc ≤nTmax

,nfc ≥nTmax

(30)

4 仿真分析

仿真采用的某型雷达制导空空导弹的主要参数

如下:最大飞行时间为30s,最大过载为35g,导航

比K=3,导引头的跟踪空域分裂门为2θ0=6°。战

斗机的主要参数为最大横向过载nTmax=5.5g。
另外按照式(21)所选取的期望控制输出信号的参
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数为:c0=16,ω0=0.1π,ηm0=0。解算得到的控制

指令中的参数分别为:λ0=0.1s-1、λ1=0.1s-2。
本文以导弹导引头的角度跟踪误差超过导引头

跟踪空域分裂门的一半为仿真截止条件,当达到此

条件时,即认为导弹的角度跟踪系统中断跟踪,转为

搜索状态。为了验证文中所研究的机动控制律的有

效性,对导弹迎头和尾追攻击2种情况数值仿真。
迎头攻击时,导弹与战斗机的初始参数见表1。

表1 迎头攻击初始参数

Tab.1 Theinitialparameterofheadingattack

x/km y/km V/(m·s-1) σ/(°)
导弹 0  0  1200  20  

战斗机 20  20  400  240  

  仿真结果见图7~图9。

图7 战斗机的横向指令过载

Fig.7 Therelativetrajectoryofmissileandfighter

图8 自动角度跟踪系统的跟踪误差

Fig.8 Thelateraloverloadcommandoffighter

图9 导弹与战斗机的相对轨迹

Fig.9 Thetrackingerrorofautoangletrackingsystem

  尾追攻击时下,导弹与战斗机的初始参数见表2。

表2 尾追攻击初始参数

Tab.2 Theinitialparameterofsternattack

x/km y/km V/(m·s-1) σ/(°)
导弹 0 0 1200 20

战斗机 8 9  400 10

  仿真结果见图10~图12。

图10 战斗机的横向指令过载

Fig.10 Therelativetrajectoryofmissileandfighter

图11 自动角度跟踪系统的跟踪误差

Fig.11 Thelateraloverloadcommandoffighter

图12 导弹与战斗机的相对轨迹

Fig.12 Thetrackingerrorofautoangletrackingsystem

  由迎头和尾追攻击情况下的仿真结果可以看

出,通过控制战斗机的横向过载,可以使得导弹导引

头的自动角度跟踪系统的跟踪误差超过其跟踪空域

分裂门的一半,使得其角度跟踪状态被迫中断。由

图7和图10可以看出,为了实现该本文提出的机动

方法,战斗机在控制过程中伴随着横向过载的极限

变化,这是因为战斗机的横向过载受到限制,其所能

达到的最大机动小于指令机动。

5 结语

本文根据战斗机进行中远距空战对抗的现实需

要,提出了一种基于雷达导引头角度跟踪特性的规

避机动控制方法。通过对雷达导引头角度跟踪系统

的分析,得到战斗机规避导弹攻击的机动控制目标,
然后利用非线性动态逆方法设计了战斗机的规避机

动控制律。仿真结果表明,战斗机采取此机动方法,
能够实现中断导弹导引头角度跟踪的目的,从而影

响导弹的精确制导能力,提高战斗机的生存能力。
但是通过仿真结果也可以看出,来袭导弹雷达

导引头的跟踪误差是随着时间逐渐积累的,当战机

与导弹相距较近时采取该机动方法将来不及破坏导
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引头的跟踪状态,因此,在下一步的工作中,将重点

考虑以下方面:分析该机动方法的适用范围及边界

条件,为飞行员提供有效的战术依据;研究三维空间

机动方法,增强战斗机规避导弹攻击的效果。
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