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基于贝叶斯推断的高超声速滑翔目标轨迹预测方法

韩宇辰1, 王松艳1, 权申明2, 晁 涛1†

(1. 哈尔滨工业大学控制与仿真中心复杂系统建模与仿真全国重点实验室，哈尔滨 150000；
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摘 要: 针对高超声速滑翔飞行器因其强机动性、高灵活性,轨迹难以预测的问题,提出一种基于贝叶斯推断的高
超声速滑翔飞行器轨迹预测方法.首先,根据高超声速滑翔飞行器攻击某目标的意图信息和战场态势信息,设计
意图代价函数量化其攻击意图;然后,采用贝叶斯推断迭代递推目标的机动模式和运动状态;最后,利用蒙特卡洛
序贯滤波方法计算目标状态分布进而预测其轨迹.仿真实验结果表明:所提出方法能够有效预测高超声速滑翔飞
行器的轨迹,当有多个目标时能够给出各目标被攻击的概率,为防御方提供决策参考.
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A method of predicting for trajectory of hypersonic gliding targets based
on Bayesian inference
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Abstract: In order to solve the current issue that it’s difficult to predict the trajectories of a hypersonic gliding reentry
vehicle (HGRV) due to its strong maneuverability and flexibility, a trajectory prediction method of the HGRV based on
Bayesian inference is proposed. The method is based on the information that the HGRV is going to attack a place and
the battlefield situation, designing the intention cost function to quantify its intention. Adopting the Bayesian inference
to iteratively deduce the maneuvering mode and motion state of the HGRV, and finally using the Monte Carlo sequential
filtering method to compute the target’s state distribution and predicting its trajectory. Simulation results show that the
proposed method can effectively predict the trajectory of the HGRV and provide the probability of each target being
attacked when there are multiple targets, which can give a reference to the defense to make decisions.
Keywords: hypersonic vehicle；trajectory prediction；Bayesian theory；Markov process；Monte Carlo sequential filtering；
no-fly zone

0 引 䀰

高超声速滑翔飞行器 (hypersonic gliding reentry
vehicle, HGRV),通常指马赫数在5以上,飞行高度在
20∼ 100 km的新一代空天飞行器,其结合航天器和
航空器的特点,射程范围较大[1-3].高超声速滑翔飞行
器具有不断跳跃的非惯性弹道,相比于一般飞行器的
传统惯性弹道,其被预测的可能性大大降低,从而严
重影响防御方制定作战方案.因此, HGRV轨迹预测
方法设计具有极大的挑战性.

HGRV轨迹预测的难点在于预测方无法直接获
得HGRV的运动学和动力学信息,需要根据其飞行轨
迹推测其航向、速度和气动参数等[4].近年来,有许多
实现目标轨迹预测的方法出现,邵雷等[5]将其分为如

下3类:基于目标运动机理信息的轨迹预测方法、基
于统计学原理的轨迹预测方法以及基于目标机动意

图的轨迹预测方法.
基于目标运动机理的方法主要是采用参数辨识

的思路,利用目标的运动机理信息推算目标的气动参
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数、升阻比等运动学特征,并将其表述为一定规律的
关系式[6-8].文献 [6]根据某型HGRV再入段升阻比呈
近线性增长的特点,建立了升阻比的预测模型,根据
HGRV的动力学方程,构建了升阻比与轨迹间的关系
式,通过数值积分预测轨迹;文献 [7]提出了一种基于
自适应交互多模型 (interactive multiple model, IMM)
跟踪算法,该算法根据目标气动参数特性和假设机动
方式,采用了最小二乘拟合的轨迹预测方法;文献 [8]
选取飞行器高度作为预测参数,采用了自回归滑动平
均模型(auto regressionmoving averagemodel, ARMA)
进行预测.此类方法实现简单,预测结构具有可解释
性,但是对运动状态突变的情景响应能力差,参数辨
识不够准确.
基于统计学原理的轨迹预测方法是指通过建立

目标的历史飞行信息的统计模型,估计目标相关控
制量的概率分布,获得飞行器轨迹的统计学特征[9-11].
文献 [9]提出了一种基于高斯混合模型的轨迹预测
方法,该方法基于历史数据结合最小二乘法对不同
的运动模式进行轨迹预测;文献 [10]提出了一种双向
双通道神经网络(dual-channel and bidirectional neural
network, DCBNN)的全新模型,用于预测HGRV在无
法探测区域的轨迹.基于统计学原理的轨迹预测方
法可充分利用历史数据,减少模型误差的影响,但是
需要大量的数据进行支撑.

基于目标机动意图的轨迹预测方法是指通过挖

掘HGRV运动目的性获取潜在的目标运动信息,并据
此实时补偿飞行器动力学控制模型,以提升轨迹预测
精度[12-14].在实际应用中,通常采用函数表达式的方
法来对飞行器意图进行映射.文献 [14]针对高超声
速飞行器的机动意图预测问题,分析了高超声速飞行
器的轨迹特点,采用了基于动态贝叶斯网络推理的方
法,对高超声速飞行器与攻击目标间的关系进行了推
理,以预测其机动意图.但是,基于目标机动意图的轨
迹预测方法易受到量化意图质量的影响,易导致轨迹
预测末段不收敛.
为了进一步解决HGRV轨迹预测现有方法适用

性差、预测精度不高的问题,本文采用贝叶斯理论、
意图代价量化以及蒙特卡洛思想设计轨迹预测方法.
首先,对预测过程需要的参数进行分析,在东北天坐
标系下对HGRV进行动力学建模,根据动力学模型构
建气动参数表达式,并采用马尔科夫过程表征HGRV
机动模式转换;然后,在假设已知HGRV将攻击某目
标的情况下,结合战场态势构造意图代价函数量化
HGRV的机动意图,利用贝叶斯推理对其HGRV的机

动模式进行递推;最后,采用蒙特卡洛序贯滤波算法
实现轨迹预测.
与上述相关文献相比,本文内容如下:
1)针对高超声速飞行器轨迹预测问题,区别于现

有的基于运动机理信息预测方法和基于统计学预测

方法,设计意图代价函数实时补偿动力学控制模型,
提高预测精度,且能够在多目标场景给出各目标被攻
击的概率预测信息.

2)在控制量预测过程中,引入马尔科夫过程对控
制量进行建模来确保预测控制量连续变化,相比于传
统的高斯过程,可有效减少预测控制量抖振导致预测
误差.

3)通过引入权重动态调整函数来改善意图代价
函数性能,以满足意图代价函数的单调性约束,提高
算法收敛性能.

1 问题᧿述

1.1 HGRV动力学模型

气动加速度a是造成HGRV机动的主要原因,因
此测量并估计气动加速度a的大小是预测HGRV轨
迹的关键.但是,预测方无法直接获得HGRV在弹道
系下的运动状态信息,在一般情况下预测方需要采用
雷达、卫星等观测设备对HGRV的位置、速度等运动
信息进行采样测量.因此,引入雷达站东北天 (east-
north-up, ENU)坐标系对HGRV进行动力学建模.

ENU坐标系下HGRV的动力学方程[15]为

ẋ = vx,

ẏ = vy,

ż = vz,

v̇x = − µ

r3
x+ ω2x+ 2ωvy sinϕ0−

2ωvz cosϕ0 +Ax,

v̇y = − µ

r3
y + ω2y sinϕ0 − 2ωvx sinϕ0−

ω2(z +Re) sinϕ0 cosϕ0 +Ay,

v̇z = − µ

r3
(z +Re)− ω2y sinϕ0 cosϕ0+

ω2(z +Re)cos2ϕ0 + 2ω cosϕ0 +Az.

(1)

其中:x= [x, y, z, vx, vy, vz]
T分别为ENU坐标系中的

XY Z三轴的位置和速度,Ax、Ay、Az分别为ENU坐
标系中XY Z三轴的气动加速度分量, r、µ、ϕ0、Re分

别为地心距、地球引力常数、雷达站地理纬度、地球

半径.
定义HGRV在半速度 (velocity-turn-climb, VTC)
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坐标系中的XY Z三轴气动参数为

u = [av, at, ac]
T. (2)

其中: av为沿速度矢量反方向的阻力参数, at为横向
平面内的转弯力参数, ac为纵向平面内的爬升力参
数.

ENU坐标系到VTC坐标系的转换关系为

a =


Ax

Ay

Az

 = 0.5ρv2T ENU
VTC (v) · u =

0.5ρv2


ẋ/v −ẏ/vg −ẋż/(vvg)

ẏ/v ẋ/vg −ẏż/(vvg)

ż/v 0 vg/v



−av

at

ac

 . (3)

其中: v =
√
ẋ2 + ẏ2 + ż2和vg =

√
ẋ2 + ẏ2为目标在

ENU坐标系下 3轴的速度,T ENU
VTC (v)为VTC到 ENU

坐标系的转换矩阵, ρ为大气密度.因此,可定义预测
目标的状态变量为 [x,u]T = [x, y, z, vx, vy, vz, av, at,

ac]
T,预测目标的动力学方程为ẋ=f(x,u).

1.2 禁飞区模型

禁飞区是指飞行器在飞行过程中不允许经过的

区域,可能是由反导雷达产生的探测性区域范围,也
可能是由于地缘政治因素致使飞行器不允许经过的

区域,甚至是恶劣天气影响飞行器性能的地理区域.
禁飞区被建模为无限高圆柱体,对于第 k个圆

柱体禁飞区,假设其中心经纬坐标为 [λk, ϕk],半径为
Rk,飞行器矢径为R.与半球体禁飞区不同,此类禁飞
区一般半径远小于雷达探测范围,故可将其简化为二
维平面进行分析,在经纬度二维平面内,其边界可近
似表示为√

(λ− λk)
2
+ (ϕ− ϕk)

2 ·R = Rk
2. (4)

同样,飞行器到第k个圆柱体禁飞区的距离可由球面

三角形公式计算,即

dk =

arccos[sinϕ sinϕk + cosϕ cosϕk cos(λk − λ)] ·R.
(5)

1.3 HGRV机动模式模型

飞行器的机动模式是指飞行器根据飞行需求和

操作指令,调整自身飞行动作和行为的模式,主要由
飞行器的控制规律决定. HGRV的再入过程中,其采
用纵向跳跃飞行导致空气密度急剧变化,即使控制
输入不变,其各项气动加速度也会因为空气密度的
原因大幅度变化,若对气动加速度值进行建模,则轨
迹预测将十分困难.考虑到气动参数为HGRV的固

有属性且与空气密度无关,对气动参数u进行建模,
将气动参数的时间序列数据作为HGRV机动模式序
列,通过分析HGRV的控制策略构建可能的机动模
式集合,并将HGRV的控制策略进行机动模式的比对
拟合,获得未来的气动参数序列u(t),最后通过积分
ẋ=f(x,u)可得到相应机动模式下的预测轨迹.

1.3.1 气动参数建模分析

已知气动参数与控制量υ的关系[16]为

u =


av

at

ac

 =



CD(α,Ma)S
m

−CL(α,Ma)S
m

sin v

CL(α,Ma)S
m

cos v

 . (6)

其中:CD、CL分别为阻力系数和升力系数,α为攻角,
υ为倾侧角,m为质量,S为参考面积.

HGRV的控制输入主要有攻角α和倾侧角υ:攻
角的作用为稳定飞行器稳定飞行,一般取常值或变化
幅度很小;倾侧角的作用是通过改变升力方向,即改
变ac与at的比值来实现预期的机动. HGRV由于受
到动压约束、热流约束、过载约束等约束限制,其控制
逻辑有规律可循.根据文献 [17], HGRV再入初始阶
段一般采用大攻角飞行,才能满足各种约束,然后减
小攻角,并以最大升阻比飞行来增大航程.

定义最大升阻比时的攻角为αmax.假设HGRV
的攻角α在被探测到时已经为αmax,此时只有马赫数
Ma和倾侧角υ对气动参数产生影响;马赫数Ma可被
探测到通过滤波计算获得.因此,可由倾侧角υ对应

的气动参数u表示HGRV在相应的机动模式下的机
动输入.
接下来需要解决气动参数u预测的问题,为了避

免倾侧角对气动参数的不利影响,定义升力参数al为

al =
√
a2t + a2e =

CL(α,Ma)S
m

. (7)

由式 (6)和 (7)可见: al、av为攻角α和速度Ma的
函数,与倾侧角υ无关.因此,通过对al、av进行预测

从而间接得到气动参数u.

1.3.2 倾侧角模型

一般情况下,预测方无法获得HGRV的控制量,
需要对倾侧角υ进行预测.文献 [15, 18]采用0均值正
态分布的方法对倾侧角进行建模.但是,基于随机分
布或正态分布的模型会导致倾侧角抖振进而影响轨

迹预测性能.
考虑到HGRV在一般的飞行任务中,为了满足飞

行稳定和控制器特性约束,倾侧角会在限幅内连续变
化,因此,将HGRV的倾侧角变化过程定义为连续时
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间的马尔科夫过程{υ(t), t ⩾ 0}.倾侧角υ的状态空

间H = {hj |j = 1, 2, . . . ,M},其中M为机动模式数.
对于任意 t1 ⩽ t2 ⩽ . . .⩽ tn+1以及h1, h2, . . . , hn+1 ∈
H ,有

P{υ(tn+1) = hn+1|υ(t1) = h1, . . . , υ(tn) = hn} =

P{υ(tn+1) = hn+1|υ(tn) = h}. (8)

其状态转移矩阵为

P (t) =



p11(t) p12(t) 0 . . . 0

p21(t) p22(t) p23(t) . . . 0

0 p32(t) p33(t) . . . 0
...

. . . p43(t)
. . .

...
0 . . . 0 . . . pmm(t)


. (9)

图1为倾侧角的变化过程.状态转移矩阵限定了
倾侧角只能从某一机动模式状态转移到相邻的机动

模式状态或保持不变,设计者可通过调整状态转移矩
阵来控制机动模式的转移趋势.

1 2 M. . .

图 1 倾侧角υ变化的马尔科夫过程

1.4 气动参数预测过程

最后需要对HGRV未来的气动参数进行预测,在
未知气动系数CD、CL表达式形式的情况下,采用人
工神经网络进行拟合,具体的操作步骤如下.

step 1: 由量测数据和历史数据利用动力学模型
(1)和转化关系 (3)计算出u(t1:i) = [av(t1:i), ac(t1:i),

at(t1:i)]
T,利用式 (7)估算al(t1:i)的值,其中t1:i表示量

测时间从第1步∼第i步;
step 2: 采用人工神经网络对av、al进行拟合,预

测 av 和 al 的变化趋势,获得后 n步的气动参数

av(ti+1:i+n)和al(tt+1:i+n);
step 3: 根据倾侧角υ的不同取值设置不同的机

动模式H和转移矩阵P (t);
step 4:由式(6)和(7)计算u(tt+1:i+n).

2 基于贝叶斯推断的轨迹预测方法

基于贝叶斯推断的轨迹预测方法是根据量测数

据和先验数据,设计意图代价函数挖掘HGRV的目的
性,获取其潜在的运动信息,并根据其意图实时补偿
动力学控制模型,以对其未来在特定空间内的概率进
行推断.

2.1 意图代价函数

已知HGRV的作战意图为进攻防御方某目标,
HGRV的机动能力是有限的,其越接近目标越难以进

行大范围机动,因为该行为可能会导致HGRV没有
足够的时间调整航向而错过打击窗口.因此,总体上
HGRV与目标的距离会随时间递减,航向误差角也会
随时间渐近收敛至0,且HGRV会躲开禁飞区优先攻
击价值更高的目标.设计意图代价函数量化HGRV
进攻某目标的意图,意图代价函数值的倒数也可理解
为目标受到打击的威胁程度, HGRV相对于某目标的
意图代价函数值越小,表明该目标受到的威胁越大.
借鉴文献 [17],选取航向误差、弹目距离、目标重要程
度和禁飞区作为影响参数,定义HGRV意图代价函数
为

C(Tη|x) = exp(a · d(x, Tη) + b · ψ(x, Tη))·

I−1
T (Tη) ·

∑
I−1
φ (x, φk). (10)

其中:Tη ∈ T为打击目标;φ ∈ Φ为禁飞区; d为弹目
距离;ψ为航向误差角; a、b分别为弹目距离和航向误
差角的权重系数; IT 为打击目标的重要程度; Iφ(x,
φk)为禁飞区φk对意图代价函数的影响,定义为

Iφ(x, φk) =
1, d(x, φk) ⩾ c · dmin(x, φk);

d(x, φk)

c · dmin(x, φk)
, d(x, φk) < c · dmin(x, φk).

(11)

意图代价函数递减的方向为HGRV进攻态势
不变差的方向,也是目标受到威胁持续增大的方向.
HGRV会沿着对自身有利的路径进行机动来提高打
击成功率,即沿着意图代价函数递减的路径进行机
动,因此作出如下假设.
假设1 HGRV将按照意图代价函数值减少的

路径进行飞行.

2.2 权重动态调整

由假设1,意图代价函数的单调性直接影响了轨
迹预测的准确性.考虑到在不同的飞行阶段,弹目距
离和航向误差角对意图代价函数的影响不同,因此需
要随着预测过程进行动态调整.

HGRV在预测前期可能进行大范围横向机动躲
避禁飞区,此时弹目距离可能不严格随着时间递减,
该阶段影响意图代价函数单调性的主要因素为航向

偏差角;在预测后期, HGRV会不断调整航向角,导致
的航向误差角在 0°左右振荡,该阶段影响意图代价
函数单调性的主要因素为弹目距离.
综上所述,弹目距离和航向误差角的权重系数需

要随着预测过程动态调整,以改善意图代价函数的单
调性.
定义弹目距离和航向误差角权重的修正表达式
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为

b

a
= g(t), (12)

其中g(·)为时间 t的单调递增函数,可采用二次函数
或对数函数进行构造.

2.3 贝叶斯状态递归

首先,通过意图代价函数C(Tη|x)定义机动模式
ν(ti)=hj下的状态转移概率分布,即

p(x(ti+1)|x(ti), u(ti, hj)) = P−1
all · C(Tη|x(ti))−1,

(13)

其中Pall为归一化系数,是解空间中所有状态的状态
转移概率和,其表达式如下所示:

Pall =
w
p(x(ti+1)|x(ti), u(ti, hj))dx(ti), (14)

这里u(ti, hj)为 ti时采用机动模式υ(ti) = hj的气动

参数.然后,根据状态概率分布 p(x(ti+1)|x(ti), u(ti,
hj))和机动模式的先验概率 p(u(ti, h)|x(ti))进行机
动模式推断,推算机动模式的后验概率分布为

p(u(ti+1, hj)|x(t1:i+1)) = p(x(ti+1)|x(ti), u(ti,

hj)) · p(u(ti, hj)|x(t1:i))


 w

p(x(ti+1)|x(ti), u(ti,

j)) · p(u(ti, j)|x(ti))du(υ(j))

 =

p(x(ti+1)|x(ti), u(ti, hj)) · p(u(ti, hj)|u(ti−1, hj))

p(x(ti+1)|x(ti))
.

(15)

最后,根据后验机动模式概率对其状态进一步外推,
有

p(x(ti+2)|x(t1:i+1)) =w
p(x(ti+1)|x(ti)) · p(u(ti+1, hj)|x(t1:i+1))du(hj).

(16)

经过n步计算更新机动模式和目标状态的后验

概率,得到n步状态外推公式为

p(x(ti+n+2)|x(t1:i+1)) =w
p(x(ti+n+2)|x(ti+n+1))·

p(x(ti+n+1)|x(t1:i+1))dx(ti+n+1). (17)

2.4 算法流程

由于机动模式概率分布p(u(ti, h)|x(ti))为非高
斯分布,同时,状态转移函数p(x(ti+1)|x(ti), u(ti, hj))
为非线性的动力学系统,系统通过贝叶斯递推获得
的状态后验无法得到显式解.蒙特卡洛序贯滤波
(Monte Carlo sequential filtering, MCSF)是一种通过

使用蒙特卡洛方法,结合状态空间模型和观测模型,
对系统的状态进行估计和预测的滤波算法,可以很好
地解决状态后验无法得到显示解的问题,其算法流程
如图2所示.
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图 2 蒙特卡洛序贯滤波算法流程

结合MCSF特点,所提出算法的基本步骤如下.
step 1:参数设置和数据预处理.
step 1.1: 根据量测数据获得预测初始状态xi,设

置机动模式集H和转移概率矩阵P (t)构建倾侧角预

测模型,设置权重动态调整函数g(t),根据av(t1:i)和

al(t1:i)获得气动参数预测值u(t1:i+n).
step 1.2: 根据状态xi计算HGRV的再入覆盖范

围,确定可能被打击的目标集Tη∈T .
step 1.3:以xi为起始状态初始化粒子集,采用高

斯分布抽样N个粒子,通过式 (10)计算意图代价函数
值进而归一化更新权重.

step 2:机动模式推断.
step 2.1:由式 (1)计算机动模式ν(ti)=hj下的状

态外推值,由式 (10)重新计算新粒子的意图代价函数
值.
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step 2.2: 首先,由式 (13)和 (14)计算状态转移概
率分布,此时粒子集为 {x(k)(ti, hj), w

(k,j)};然后,由
式(15)更新模式后验概率.

step 3:状态外推.
step 3.1:由式(16)进行状态外推计算粒子集外推

概率,构成了待选粒子集{x(k)(t1:i, hj), w
(k,j)}.

step 3.2: 依权重抽样待选粒子集,获得新的粒子
集{x(k)(ti+1), w

(k), υ(k)},其中υ(k)为此次更新每个

粒子采用的机动模式;然后取新粒子集的加权平均
值 x̄(k)(ti+1)为当前时刻的预测状态xi+1.

step 4: 状态递推.以预测粒子集 {x(k)(ti+1),

w(k), υ(k)}为起始粒子集重复 step 2和 step 3,直至满
足停止条件.
注1 step 3.1与 step 2.3粒子集的区别在于是否

使用机动模式后验概率进行更新.

3 仿真分析

针对所设计轨迹预测方法进行可行性和有效性

验真,以HGRV动力学模型 (1)为预测对象,设置仿真
实验环境验证以下内容:

1)所提出方法是否能够收敛,精度如何;
2)与其他方法相比是否有优势;
3)如何应对多目标的场景.
在所有仿真场景中:飞行器质量m = 907 kg;参

考面积S = 0.483 7m2;初始速度V0 = 6800m/s;倾侧
角幅值 υmax = 80◦;初始时刻 LLA坐标为 (0◦, 0◦,

120 000m);气动系数如下所示:

CL = f(α,Ma) = a0 + a1 ·Ma+ a2 · α+

a3 · α ·Ma+ a4 ·Ma2 + a5 · α2,

CD = g(α,Ma) = b0 + b1 ·Ma+ b2 · α+

b3 · α ·Ma+ b4 ·Ma2 + b5 · α2,

(18)

其中参数如表1所示.

表 1 气动系数参数

序号 参数值 序号 参数值

a0 −0.052 65 b0 0.158 7

a1 −0.005 7 b1 −0.017 17

a2 0.050 51 b2 0.001 51

a3 −0.000 86 b3 −0.000 38

a4 0.000 38 b4 0.000 67

a5 0.000 37 b5 0.000 83

预测模型为神经网络模型,拟合网络隐含层为
10,输出层为5,训练数据为60%,验证数据为15%,测
试数据为15%;机动模式数为10个,蒙特卡洛算法预
测粒子数为100个.

3.1 气动参数预测

图 3和图 4分别为气动参数al、av的预测曲线.
如图3和图4所示:人工神经网络的训练测试数据为
400∼ 600 s的数据;气动参数al、av总体上变化连续,
没有出现剧烈波动,因为al、av只与速度、攻角以及飞

行器参数有关,不受控制量倾侧角的影响.
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图 3 气动参数al预测曲线
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图 4 气动参数av预测曲线

图5为气动参数预测残差.如图5所示:气动参数
估计量和真实量的残差会随着时间变大,但是总体
上比预测值要小一个数量级,预测精准度在允许范围
内.

0.4 0.8 1.2 1.6
-2

-1

0

#
$
%
&
!
"

/ 1
0

-
6

t / (10 s)
3

a
l
!"

a
v
!"

图 5 气动参数预测残差

3.2 场景仿真

仿真1 单目标场景.
为了验证所提出方法的可行性,设置单目标场

景,该场景中存在1个圆柱体禁飞区和1个目标.仿真
从飞行器时间600 s开始,预测步长为2 s,最大预测步
数为150.
图6为轨迹预测粒子示意图.如图6所示:预测粒

子分布在真实轨迹附近,因为在获取禁飞区位置和
攻击目标等先验信息的前提下,预测粒子集会根据意
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图代价函数对HGRV的飞行意图进行评估,当某些粒
子距离打击目标较远,或进入禁飞区时,其意图代价
函数值会较小,经过迭代其权重会不断减小.经过不
断重采样,权重大的粒子被保留,权重小的粒子被淘
汰.因此取粒子集中权重最大的一批粒子进行加权
平均,可以接近HGRV的真实轨迹,进而预测HGRV
未来的状态.
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图 6 轨迹预测粒子示意图

图7为预测粒子和真实位置的残差.如图7所示:
随着预测时间不断变长,预测误差也随之变大,但是
最大误差小于50 km.
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图 7 预测粒子和真实位置的残差

为了验证所提出方法的有效性,分别采用如下4
种方法对HGRV进行轨迹预测:
方法1:文献[6]基于升阻比变化规律的方法;
方法2:文献[18]基于气动参数变化规律的方法;
方法3:所提出方法,没有考虑意图代价函数权重

动态调整;
方法4:所提出方法,考虑意图代价函数权重动态

调整.
图8为4种方法的对比示意图,仿真时间分别为
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图 8 几种轨迹预测方法对比示意图

5.6 s、11.7 s、24.2 s、27 s.
方法 1没有收敛,所以没有预测出可行的轨迹.

方法 1将升阻比建模为一次函数进行推导,并要求
HGRV的气动方程形式对防御方已知,但是本文控制
对象的升阻比为二次函数形式,如图9所示.因此,方
法1无法解决有未知复杂气动形式的HGRV轨迹预
测问题.
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图 9 HGRV升阻比示意图

方法2通过气动参数变化规律辨识目标的机动
模式,其轨迹在预测初期与HGRV真实运动趋势基本
保持一致,但是由于未考虑飞行意图,该方法延续预
测前期的机动模式,导致预测的方向出现偏差,预测
后期轨迹迅速发散.

方法3采用意图代价函数实时补偿动力学控制
模型,在预测前中期意图代价函数具有良好的单调
性,预测轨迹与HGRV真实运动趋势基本保持一致,
但是在预测后期意图代价函数不再保持严格单调,预
测误差迅速增大.
方法 4在方法 3的基础上使用权重动态调整方

法,实时修正意图代价函数中的权重系数,改善了意
图代价函数的单调性,预测误差相较于其他方法更
小.
可见,基于意图的轨迹预测方法对意图代价函数

的单调性有着较高的要求,当意图代价函数对某一变
量的非单调性变化较为敏感时,会影响预测性能,导
致预测精度下降.
综上所述,所提出方法相比于传统的基于运动机

理信息的方法在收敛性和求解精度上具有明显优势,
但是方法的复杂度明显高于其他方法,因为蒙特卡洛
算法寻优需要很大的计算量,但是总体仿真时间明显
小于预测时间,仿真时间能够满足拦截需求.

仿真2 多目标场景.
为了验证所提出方法的可扩展性设置多目标场

景,场景中存在1个圆柱体禁飞区和3个目标,目标的
重要性权重分别为0.4、0.3、0.4.仿真从系统时间600 s
开始,预测步长为2 s,最大预测步数为150.
图10为多目标轨迹预测示意图.如图10所示,生
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成了3条预测轨迹. 3条轨迹分别朝向目标1、目标2
和目标3,但是从3条轨迹中无法直接判断HGRV的
真实飞行意图.
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图 10 多目标轨迹预测示意图

图 11为目标被攻击概率.如图 11所示:根据
HGRV对3个目标的意图代价函数值进行归一化处
理,计算每个目标被攻击的概率,并根据权重大小排
序.
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图 11 目标被攻击概率

在此次仿真中,目标2和目标3随着仿真进行被
攻击概率不断接近,防御方应同时考虑目标2和目标
3的轨迹预测,以降低误判风险.
综上所述,在多目标场景中所提出方法可以给出

多个目标的多条预测轨迹,并实时给出各目标的被攻
击概率,为预测方提供参考.

4 结 论

本文利用贝叶斯推断以及蒙特卡洛序贯滤波方

法对HGRV的轨迹预测问题进行了研究分析,主要结
论如下.

1)针对HGRV轨迹预测精度低、机动模式难以匹
配的问题,所提出的基于贝叶斯推断方法相比于传统
的基于目标运动机理的轨迹预测方法对HGRV机动
模式改变更为敏感,预测精度更高.

2)针对基于意图的轨迹预测方法的收敛性问题,
采用马尔科夫过程对控制量进行建模,可有效减少预
测控制量抖振导致的预测误差;其次,通过设计权重
动态调整函数修正意图代价函数的单调性,减少了预
测轨迹发散的情况.

3)针对多目标场景,所提出方法可根据HGRV对

各目标的意图代价函数值来判断各目标被攻击的概

率,为防御方提供策略参考.
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