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高超声速飞行器低可探测性滑翔弹道优化方法
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摘　要：为进一步提高高超声速飞行器的突防性能，提出高超声速飞行器低可探测性滑翔弹道优化方
法。考虑飞行器１８０°×３６０°方向的雷达散射截面，针对原数据尖峰多、收敛难的难题，运用高斯滤波法对其
进行预处理，既不改变原数据趋势又加以平滑，提高优化问题收敛性能。为使计算所用雷达散射截面数据具

备较强的保真性，采用三次样条插值方法调用离散数据计算实时雷达散射截面。完成了高超声速飞行器低

可探测性滑翔弹道优化问题的建模，以探测概率为目标函数，运用ｈｐ自适应Ｒａｄａｕ伪谱法优化求解，采用逐
步计算策略进一步提高优化效率和收敛性能。与传统最短飞行时间弹道对比表明，该方法有效降低了飞行

器被雷达发现的概率。
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　　高超声速滑翔飞行器具有大射程、高速突防、
再入段可机动等优点［１］，是当前国内外研究的重

点。与此同时，部分大国越来越重视对超声速进

攻武器的防御，开展一系列有关拦截超声速飞行

器的研究和试验。为了迎接这些潜在的挑战，使

得高超声速武器具备更强的突防能力，必须着眼

于现在和未来，研究如何有效克服这些威胁。隐

身技术作为现如今提高武器突防性能最有效的技

术之一，必将是首要选择［２］。

大多文献研究的是无人驾驶战斗机的低可探

测飞行航迹规划问题［３－９］，针对高超声速飞行器

低可探测性弹道优化问题的研究很少，但文献中

对无人机雷达散射截面（ＲａｄａｒＣｒｏｓｓＳｅｃｔｉｏｎ，
ＲＣＳ）数据处理的方法和如何在动力学模型中考
虑隐身指标的方法都可以作为本次研究的参考。

大部分文献仅考虑了平面内的低可探测航迹规

划［３，５－８］，郝震等［４］、陈瞡等［９］综合考虑航迹规划

和姿态控制，优化得到了具备隐身能力的飞行器

三维航迹。

ＲＣＳ数据随方位角变化十分剧烈，这使得
ＲＣＳ数据的处理是低可探测弹道设计中的一个
难点。文献中对飞行器 ＲＣＳ的处理可大致分为
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两种：一是种采用简化的 ＲＣＳ分布模型［３－８］，如

圆模型［６］、椭圆模型［７］和蝴蝶模型［５］等；另一种

是采用拟合函数拟合原始 ＲＣＳ数据［９－１０］。第一

种处理方法与实际的ＲＣＳ数据分布差距很大；第
二种相对贴切实际数据，但是拟合依然会对原始

ＲＣＳ数据特征造成较大的影响。
飞行器轨迹优化描述成数学问题，即在非线

性条件下，含有状态、控制和终端约束的最优控制

问题［１１］。最优控制问题的解决方法通常分为直

接法和间接法两种。伪谱法作为一种直接法，融

合了两种方法的优点，获得数值解的同时能得到

变量的精确信息，能以较好的效率计算最优控制

问题［１２］，是求解最优控制问题普遍采用的一种方

法。得益于其简单的结构，较高的精度和收敛速

度，Ｒａｄａｕ伪谱法得到了快速发展［１３］。ｈｐ自适应
伪谱法将Ｒａｄａｕ伪谱法与ｈｐ型有限元法结合，在
计算过程中自适应调整配点数和插值多项式的阶

数，能够获得更高精度的解［１２］。

针对文献中ＲＣＳ处理方法导致 ＲＣＳ特征失
真严重的问题，本文将基于 １８０°×３６０°方向的
ＲＣＳ数据，采用三次样条插值来获取飞行器飞行
过程中实时的 ＲＣＳ。原始 ＲＣＳ数据随方向变化
十分剧烈，不利于收敛，故采用高斯滤波方法对其

进行平滑处理，即光滑数据又保留其变化趋势，提

高收敛性能。完成了面向低可探测性弹道优化问

题的建模和仿真验证，通过坐标转换方法将雷达

探测模型和飞行动力学模型耦合。以探测概率为

目标函数，运用 ｈｐ自适应 Ｒａｄａｕ伪谱法优化求
解，获得具备低可探测性能的滑翔弹道。

１　雷达散射截面仿真与处理

１．１　雷达散射截面仿真

ＣＳＴ（ＣｏｍｐｕｔｅｒＳｉｍｕｌａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ）微波工
作室是一款功能强大的电磁仿真软件，其高频渐

进求解器（ＡｓｙｍｐｔｏｔｉｃＳｏｌｖｅｒ，简称Ａ求解器）基于
弹跳射线算法，考虑了目标边缘的衍射效应，对于

电大目标ＲＣＳ仿真具有较高的精度和效率。
运用Ａ求解器对飞行器进行全方位角单站

ＲＣＳ仿真。计算状态：雷达波频率为８ＧＨｚ，单站
水平极化，材料设置为理想电导体，计算方位角为

θｃ∈［０°，１８０°］、φｃ∈［０°，３６０°］，每一度取一个
值。结果如图１所示。

可以看出，飞行器的整个 ＲＣＳ云图存在许多
“毛刺”，不同方位的ＲＣＳ值差距很大。在飞行器
的尾部、腹部、左右两侧以及顶部区域，ＲＣＳ值远
高于其他区域。

图１　高超声速飞行器及其ＲＣＳ云图
Ｆｉｇ．１　ＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅａｎｄｉｔｓＲＣＳｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

飞行器飞越雷达时，它的侧面（φｃ＝９０°）必
定要经过雷达。从ＲＣＳ云图可以发现，飞行器侧
面除了ｙ轴附近的一小块区域ＲＣＳ较低之外（图
中黑色线框区域），其余部位的 ＲＣＳ很大（２０～
４０ｄＢｍ２）。可以预测，飞行器以低可探测性轨迹
飞越雷达时，应当调整姿态，使得侧面低 ＲＣＳ区
域面向雷达。

１．２　ＲＣＳ数据光滑处理

飞行器的ＲＣＳ随方位角变化剧烈，优化过程
中直接通过插值方法调用这样的数据将极大地影

响收敛性能。从拦截目标的角度讲，雷达需要对

目标进行一定时间步长的追踪方可锁定拦截，毛

刺带来的短时间概率变化对雷达追踪效果影响较

小，主要的影响因素为ＲＣＳ的整体趋势。故在保
证ＲＣＳ变化趋势一致的情况下，考虑将原始数据
进行光滑处理。ＲＣＳ数据犹如存在噪音的信号，
可利用高斯滤波对数据进行光滑处理。

高斯滤波是一种低通的加权滤波，对于数据光

滑十分有效。高斯滤波原理认为，某一方位的ＲＣＳ
数值不仅与本身有关，还应当受到其相邻区域内

ＲＣＳ的影响，这种影响通过加权平均的方式来体
现，权值由距该点的距离决定。高斯滤波函数为：

ｇ（ｘ，ｙ）＝ １
２πσ２

ｅ－
ｘ２＋ｙ２

２σ２ （１）

式中，σ为标准差，ｘ与 ｙ的平方和表示影响域内
其他点与中心点的距离。假设需要滤波的离散数

据为Ｎ２维，影响域为ｎ２，则离散高斯卷积核计算
公式为：

　ｇｉ，ｊ＝
１
２πσ２

ｅ－
（ｉ－ｎ／２）２＋（ｊ－ｎ／２）２

２σ２ 　ｉ，ｊ＝１，２，…，ｎ （２）

由于权系数之和必须为１，对高斯卷积核进
行归一化获得所需的权重系数为：

·７１·
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ｗｉ，ｊ＝
ｇｉ，ｊ

∑
ｎ

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝１
ｇｉ，ｊ

（３）

对应点的滤波值计算方法为：

珟σｉ，ｊ＝∑
ｎ

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝１
ｗｉ，ｊ·σｉ，ｊ （４）

考虑１８０×１８０个点的 ＲＣＳ数据（利用对称
性），选择高斯核函数的影响域为１８０，方差为２，
获得滤波结果如图 ２所示。可以看出，采用高斯
滤波法光滑效果十分明显，并且很好地保留了原

ＲＣＳ数据的变化趋势。

（ａ）原始数据
（ａ）Ｏｒｉｇｉｎａｌｄａｔａ

（ｂ）光滑数据
（ｂ）Ｓｍｏｏｔｈｅｄｄａｔａ

图２　高斯滤波法光滑数据
Ｆｉｇ．２　ＧａｕｓｓｉａｎｆｉｌｔｅｒｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓｍｏｏｔｈｉｎｇｔｈｅＲＣＳｄａｔａ

为评估滤波处理对结果的影响程度，以本文

优化出的低可探测弹道为基准，对基于原始 ＲＣＳ
数据所得概率曲线与滤波后所得的概率曲线进行

对比分析，如图 ３所示。

图３　滤波对概率的影响
Ｆｉｇ．３　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｆｉｌｔｅｒｉｎｇｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ

从图３中可以看出，两条概率曲线基本吻合，
不同的是基于原始数据的概率曲线在高概率区波

动剧烈，峰值较基于光滑数据的概率曲线高出

０２左右，显然这是毛刺的影响所致。但高出的
各个峰值的持续时间很短，在２～５ｓ之间，远低
于防御系统雷达的反应时间（例如，俄罗斯的

ＳＡ－６系统的反应时间为２０～２２ｓ［１０］）。所以，本
文进行毛刺光滑处理对结果的低可探测性能影响

不大。

２　飞行器动力学模型和雷达威胁模型

２．１　气动力模型

采用修正牛顿公式的面元方法，对模型的气

动特性进行计算。计算攻角范围为 －２０°～２０°
（每一度计算一次）、马赫数范围为２～１６（每间隔
１计算一次）。计算出不同马赫数下升力系数随
攻角变化曲线如图 ４所示，图中曲线从上至下依
次对应马赫数为２～１６。

图４　不同马赫数下升力系数随攻角变化曲线
Ｆｉｇ．４　Ｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖｅｒｓｕｓａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

·８１·
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从图 ４可以看出，在给定范围内，马赫数对
气动力系数的影响远小于攻角的影响，故对于马

赫数变化带来的影响不予考虑，认为气动力系数

仅是攻角的函数。本次研究采用马赫数为１０的
气动数据，利用最小二乘法进行拟合，拟合函

数为：

ＣＬ＝Ｃ
０
Ｌ＋Ｃ

１
Ｌα＋Ｃ

２
Ｌα
２＋Ｃ３Ｌα

３

ＣＤ＝Ｃ
０
Ｄ＋Ｃ

１
Ｄα＋Ｃ

２
Ｄα{ ２

（５）

式中，ＣＬ为升力系数，ＣＤ为阻力系数，α为攻角，
其余系数的值参见表 １。

表１　拟合函数系数值
Ｔａｂ．１　Ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖａｌｕｅｏｆｆｉｔｔｉｎｇｆｕｎｃｔｉｏｎ

升力系数 阻力系数

Ｃ０Ｌ －０．０３９４１ Ｃ０Ｄ ０．１０９３

Ｃ１Ｌ ４．７４１ Ｃ１Ｄ －０．８５５９

Ｃ２Ｌ １．７８８ Ｃ２Ｄ １０．７４７

Ｃ３Ｌ １７．０１

２．２　弹道模型

假设地球为均质圆球，不考虑地球自转和公

转，滑翔飞行器的质点运动方程如下［１４］：

ｒ＝Ｖｓｉｎθ

λ
·＝Ｖｃｏｓθｓｉｎσｒｃｏｓφ

φ＝Ｖｃｏｓθｃｏｓσｒ

Ｖ·＝－Ｄｍ －ｇｓｉｎθ

θ
·＝ Ｌ

ｍｃｏｓν－ｇｃｏｓθ＋
Ｖ２
ｒｃｏｓ( )θ／Ｖ

σ＝ Ｌｓｉｎν
ｍｃｏｓθ

＋Ｖ
２

ｒｃｏｓθｓｉｎσｔａｎ( )φ



















 ／Ｖ

（６）

式中，ν为倾侧角，ｍ＝１５００ｋｇ为飞行器质量，Ｌ
和Ｄ分别为升力和阻力。状态变量见表 ２，其中
θ、σ和ν的定义如下。

θ：飞行器速度方向与当地水平面的夹角，速
度方向指向水平面上方时为正。

表２　运动方程状态变量
Ｔａｂ．２　Ｓｔａｔｅｖａｒｉａｂｌｅｓｉｎｅｑｕａｔｉｏｎｏｆｍｏｔｉｏｎ

位置状态变量 速度状态变量

ｒ 地心距 Ｖ 速度大小

λ 地理经度 θ 速度倾角

φ 地理纬度 σ 速度偏角

　　σ：当地正北方向与飞行器速度矢量在当地
水平面投影的夹角，从正北方向顺时针转至速度

投影位置为正。

ν：飞行器速度矢量所在铅垂面与升力方向的
夹角，从飞行器的头部向后看时升力方向左倾

为正。

２．３　雷达威胁模型

２．３．１　雷达散射截面计算模型
飞行的ＲＣＳ特征和雷达与飞行器的相对位

置有关，分别用 φｒ和 θｒ两个雷达方位角来描述
雷达在飞行器体坐标系下的位置。两个方位角的

符号定义为：从ｚ轴正向看φｒ逆时针旋转为正，θｒ
位于ｘ１ｙ１平面上方为正，如图 ５所示。ｒ、θｒ和
计算方位角φｃ、θｃ之间关系为：

φｃ＝９０°＋ｒ
θｃ＝９０°－θ{

ｒ

（７）

图５　体坐标系下的雷达姿态角
Ｆｉｇ．５　Ｒａｄａｒａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｉｎｔｈｅｂｏｄｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

为了计算出 ｒ和 θｒ两个方位角，需要将飞
行器的飞行状态和两个方位角进行耦合。采用坐

标转换的方法，耦合思路为：选择一基准坐标系，

计算出基准坐标系下雷达相对于飞行器的单位矢

量ｘ，通过坐标转换得到体坐标系下雷达相对于
飞行器的单位矢量 ｘｂ，最后利用三角函数关系求
得ｒ和θｒ。具体如下：
１）选择基准坐标系。选择地心坐标系为基

准坐标系。通过飞行器和雷达所在位置的经度、

纬度和地心距计算它们在地心坐标系下的坐标

（Ｘ，Ｙ，Ｚ）和（Ｘｓ，Ｙｓ，Ｚｓ）。则雷达相对于飞行器位
置的单位向量为：

　ｘ＝
（Ｘｓ－Ｘ，Ｙｓ－Ｙ，Ｚｓ－Ｚ）

（Ｘｓ－Ｘ）
２＋（Ｙｓ－Ｙ）

２＋（Ｚｓ－Ｚ）槡
２
（８）

２）坐标转换。首先从地心坐标系转换至当
地坐标系，再从当地坐标系转换至速度坐标系，最

后由速度坐标系转换至体坐标系，对应的坐标转

换矩阵分别为 ＤＥ，ＶＤ，ＢＶ，得到体坐标系下雷达
相对于飞行器位置的单位向量如下。

·９１·
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ｘｂ＝ＢＶＶＤＤＥｘ （９）
３）计算ｒ和θｒ。令ｘｂ＝（ｘｂ，ｙｂ，ｚｂ），利用数

据的对称特性可计算出ｒ和θｒ：

ｒ＝ａｒｃｔａｎ（
ｘｂ
ｚｂ
）

θｒ＝ａｒｃｔａｎ
ｙｂ
ｘ２ｂ＋ｚ

２
槡

( )









ｂ

（１０）

得到ｒ和θｒ两个姿态角之后，利用式（７）计
算出φｃ、θｃ，基于离散数据进行三次样条插值，计
算出飞行器在当前位置下的ＲＣＳ。
２．３．２　探测概率模型

只有当雷达探测到飞行器时，才会对飞行器

构成威胁。一般将雷达威胁模型定义为探测概

率，公式如下［８］：

Ｐ＝ １
［１＋（ｃ１Ｒ

４／σ）ｃ２］
（１１）

式中，Ｒ为雷达和飞机之间的距离，单位为 ｍ。σ
为飞行器 ＲＣＳ，单位为 ｍ２。ｃ１，ｃ２为与雷达有关
的常数。

对于ｃ１，ｃ２两个常数的取值要能表征雷达探
测的特点：当Ｒ大于雷达的最大探测距离Ｒｍａｘ时，
Ｐ恒为零；当Ｒ小于最小探测距离 Ｒｍｉｎ时，飞行器
无论以哪种姿态面向雷达，均会被雷达探测到，即

Ｐ恒为１；当Ｒｍｉｎ＜Ｒ＜Ｒｍａｘ时，探测概率Ｐ由Ｒ和
σ共同决定。经过分析，ｃ１＝２４６９×１０

－２２，ｃ２＝
１１，此时雷达探测概率与 Ｒ和 σ之间的关系如
图６所示，它很好地反映了雷达探测概率的特性。

图６　探测概率与Ｒ和σ的关系
Ｆｉｇ．６　ＤｅｔｅｃｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｖｅｒｓｕｓσａｎｄＲ

３　低可探测弹道优化设计

３．１　低可探测弹道优化模型

再入段飞行需满足作战任务要求，即使得飞

行器在约束之内，到达指定作战空域，同时对飞行

器末端攻击速度亦有限制。数学描述为对终端位

置参数：地心距、地心经度、地心纬度和终端速度

进行约束［１５］：

Φ１－３（ｔｆ）＝Φ１－３ｆ
Ｖ（ｔｆ）≥Ｖ{

ｆ

（１２）

受到主动段关机点状态和攻击目标方位的影

响，飞行器再入段的初始状态存在如下约束：

Φ（ｔ０）＝Φ０ （１３）
飞行器实际飞行过程中，攻角和倾侧角应当

是连续变化的，同时受到过载和控制系统的限制，

它们的变化率应当小于某一值，即

ｕｍｉｎ≤ｕ≤ｕｍａｘ
ｕｍｉｎ≤ｕ≤ｕ{

ｍａｘ

（１４）

低可探测性轨迹优化的目的是找到一条从起

始点到终点的飞行轨迹，飞行器在该轨迹上飞行，

雷达探测到它的概率最小［９］。建立弹道优化的

目标函数：

Ｊ＝ω１（ｔｆ－ｔ０）＋ω２∫
ｔｆ

ｔ０
Ｐｄｔ （１５）

其中，（ｔｆ－ｔ０）为飞行器总飞行时间，∫
ｔｆ

ｔ０
Ｐｄｔ为探

测概率对路径的积分，ω１、ω２为权重系数。
高超声速低可探测性滑翔弹道优化问题的求

解框架，如图７所示。

图７　低可探测滑翔弹道优化问题求解框架
Ｆｉｇ．７　Ｓｏｌｖｉｎｇｆｒａｍｅｗｏｒｋｆｏｒｌｏｗｄｅｔｅｃｔａｂｌｅ
ｇｌｉｄｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍ

３．２　弹道优化仿真

分别以飞行时间最短和探测概率对路径的积

分最小为性能指标，优化得到最短飞行时间弹道

（ＭｉｎｉｍｕｍＴｉｍｅＴｒａｊｅｃｔｏｒｙ，ＭＴＴ）和低可探测性弹
道（ＬｏｗＯｂｓｅｒｖａｂｌｅＴｒａｊｅｃｔｏｒｙ，ＬＯＴ）。对比两种
弹道，验证低可探测性滑翔弹道优化方法的有

效性。

３２１　最短飞行时间弹道
１）问题分析。对于最短飞行时间弹道，飞行

器为实现飞行时间最短的目的，飞行轨迹应该位

·０２·
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于始端和终端连线的纵平面内。

２）参数设置。仿真相关参数设置如表 ３

所示。

表３　相关参数设置
Ｔａｂ．３　Ｒｅｌａｔｅｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓｓｅｔｔｉｎｇ

参数设置

初始约束

　

ｈ０＝８０ｋｍ，λ０＝０°，φ０＝０°

Ｖ０＝４５００ｍ／ｓ

θ０＝０°，σ０＝９０°

过程约束

　
－２０°＜α＜２０°，－２°／ｓ＜α＜２°／ｓ
－６０°＜ν＜６０°，－５°／ｓ＜ν＜５°／ｓ

终端约束

　

ｈｆ＝２０ｋｍ，λｆ＝３８°，φｆ＝０°

Ｖｆ＞１０００ｍ／ｓ

雷达参数

　

ｈｓ＝０ｋｍ，λｓ＝３０°，φｓ＝０．５°

ｃ１＝２．４６９×１０
－２２，ｃ２＝１．１

单站雷达，ｆ＝１０ＧＨｚ

性能指标为飞行时间最短，即到达终端的时

间最小，目标函数为：

Ｊ＝ｔｆ （１６）
３２２　低可探测性弹道

在最短飞行时间弹道的基础上，以最小探测

概率为优化目标函数。为了提高优化的效率和收

敛性，采用以下逐步计算的方法：首先对光滑后的

ＲＣＳ数据进行多项式拟合，利用拟合函数进行低
可探测弹道优化，得到一组解；然后基于离散的光

滑数据，采用三次样条插值函数计算ＲＣＳ，将上一
步所得解作为初始猜测，仿真得到低可探测性优

化弹道。

１）问题分析。为达到低可探测目的，飞行器
应当尽可能远地绕飞雷达，但受到飞行能量的限

制，它不得不经过雷达威胁区域。在雷达威胁区

域，飞行器应当通过姿态调整将低 ＲＣＳ方向面对
雷达。

２）参数设置。在最短飞行时间优化问题的
基础上，目标函数修改为：

Ｊ＝∫
ｔｆ

ｔ０
Ｐｄｔ （１７）

３２３　优化结果
结果如图８所示，图８（ｂ）中六角星为雷达，

黑色虚线圆为雷达的探测范围。从图８（ａ）中可
以看出，飞行轨迹为典型的滑翔跳跃弹道。

两种弹道均满足了给定的约束条件，不同的

是飞行轨迹、终端速度、飞行时间、雷达方位角轨

迹（雷达方位角在 ＲＣＳ云图上的轨迹）和探测概
率等，下面对这几个方面进行对比分析。

飞行轨迹：如图 ８（ｂ）所示，ＭＴＴ位于纵平面
内以减少飞行时间；ＬＯＴ对雷达进行了绕飞，绕飞
既可以增加飞行器与雷达之间的距离，同时又方

便飞行器在飞越雷达时调整姿态将低 ＲＣＳ方位
面向雷达。结果与之前的分析相一致，从而证明

了结果的可靠性。绕飞带来了一定的航程损失，

约为６６９ｋｍ，相比于４２２５ｋｍ的射程，损失并不
算大。

终端速度：如图 ８（ｃ）所示，ＭＴＴ的终端速度
为１２４２ｍ／ｓ，ＬＯＴ的则为１０００ｍ／ｓ，可见 ＬＯＴ在
满足终端约束的前提下尽可能远距离绕飞雷达，

证明了本文提出方法的合理性。绕飞带来的速度

损失为２４２ｍ／ｓ，约为终端速度的１／５。
雷达方位角轨迹：如图 ８（ｄ）所示，ＭＴＴ的雷

达方位角轨迹经过了飞行器侧面的高 ＲＣＳ区域，
而ＬＯＴ的则避过了高 ＲＣＳ区域，从 ＲＣＳ较小的
区域经过，这与之前的预测（１２节）是一致的。
从图 ８（ｆ）中可以看出，在经度为３０°左右的时候，
飞行器侧面刚好面向雷达，飞行器倾侧角从－１３°
左右增至－５°左右，即飞行器通过调整姿态角使
得侧面低ＲＣＳ区域面向雷达。

探测概率：如图 ８（ｅ）所示，ＭＴＴ的探测概率
峰值已经接近１，而 ＬＯＴ的仅有０．４左右。在雷
达威胁区域，ＭＴＴ的概率曲线基本一直位于 ＬＯＴ
的上方，探测概率是ＬＯＴ的２～５倍。

时间对比：假设 Ｐ≥０１时认为飞行器处于
暴露状态。表４给出了 ＭＴＴ和 ＬＯＴ的暴露时间
和飞行时间对比结果。相比于 ＭＴＴ，ＬＯＴ多耗时
１０１ｓ，但是暴露时间却少了２３８ｓ，暴露时间比例
约是ＭＴＴ的１／４。

上述对比说明，通过低可探测性弹道优化，虽

带来一定的航程损失和速度损失，但是能够有效

减小高超声速滑翔飞行器被发现的概率，提高其

突防性能。

·１２·
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（ａ）高度随经度变化曲线
（ａ）Ｈｅｉｇｈｔｖｅｒｓｕｓｌｏｎｇｉｔｕｄｅ

（ｂ）轨迹地面投影
（ｂ）Ｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋ

（ｃ）速度随经度变化曲线
（ｃ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｒｓｕｓｌｏｎｇｉｔｕｄｅ

（ｄ）雷达方位角轨迹
（ｄ）ＲａｄａｒａｚｉｍｕｔｈｔｒａｃｋｏｎｔｈｅＲＣＳｃｏｎｔｏｕｒｍａｐ

（ｅ）探测概率随经度变化曲线
（ｅ）Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｖｅｒｓｕｓｌｏｎｇｉｔｕｄｅ

（ｆ）ＬＯＴ飞行轨迹控制量
（ｆ）ＣｏｎｔｒｏｌｑｕａｎｔｉｔｙｏｆＬＯＴｖｅｒｓｕｓｌｏｎｇｉｔｕｄｅ

图８　优化结果
Ｆｉｇ．８　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ
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表４　暴露时间和飞行时间对比
Ｔａｂ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｘｐｏｓｕｒｅｔｉｍｅａｎｄｆｌｉｇｈｔｔｉｍｅ

暴露时间／ｓ 飞行时间／ｓ
暴露时间

所占比例／％
ＭＴＴ ３２３ １４２１ ２２．７３

ＬＯＴ ８５ １５２２ ５．５８

４　结论

本文提出了一种高超声速飞行器低可探测性

滑翔弹道优化方法。基于飞行器１８０°×３６０°方
向的ＲＣＳ，采用插值方法计算飞行器在飞行过程
中的实时ＲＣＳ，最大限度地保留原始 ＲＣＳ数据的
特征。运用高斯滤波法对 ＲＣＳ进行光滑处理，既
不改变原数据趋势又加以平滑，提高优化问题收

敛性能。完成了高超声速飞行器低可探测性滑翔

弹道优化问题的建模，以探测概率为目标函数，运

用ｈｐ自适应Ｒａｄａｕ伪谱法优化求解，采用逐步计
算策略进一步提高优化效率和收敛性能。与传统

最短飞行时间弹道对比表明，该方法能够有效降

低雷达对飞行器的威胁。研究的成果在一定程度

上为未来高超声速飞行器弹道方案设计提供理论

和技术上的支持。

同时研究依然存在不足，比如仅考虑了单个

雷达的情况、弹道的过程约束也过于简单等，下一

步的工作将要考虑雷达组网下的低可探测性轨迹

优化，并加入过载、气动热和动压等过程约束，同

时可以进一步考虑激波和电离效应对 ＲＣＳ的
影响。
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