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战斗机隐蔽接敌轨迹优化方法

付昭旺，于　雷，李战武，李　飞
（空军工程大学 航空航天工程学院　陕西 西安　７１００３８）

摘　要：针对空战对抗的隐蔽作战需求，对战斗机隐蔽接敌方法进行研究。基于战斗机雷达反射截面积
的动态特性建立雷达探测威胁模型，以空战态势参数为状态建立接敌引导模型，以给定目标发现概率为暴露

阈值进行威胁约束，以最小化接敌过程中累积被发现概率为性能指标，将战斗机隐蔽接敌问题建立为隐蔽性

约束下的最优控制问题模型。为保证算法的实时性和有效性，引入滚动时域控制策略进行在线优化，并采用

高斯伪谱法进行数值求解。仿真实验表明，通过路径约束和性能指标双重约束，能有效增强战斗机接敌的隐

蔽性，算法实时性能满足战斗机控制的需求。
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　　随着信息域对抗需求的日益提升，信息控制
与反控制逐渐成为空战对抗的焦点，战斗机的隐

身能力在空战对抗中的优势日益凸显［１］。良好

的隐身能力能够压制敌方决策和行动能力，从而

获得作战优势。战斗机隐身性能的发挥，不仅需

要解决材料和外形隐身设计问题，同时需要研究

其战术使用问题，只有技术手段和战术手段有机

结合并综合使用，才能最大限度发挥战斗机的隐

蔽作战能力。战斗机隐蔽接敌是指战斗机通过机

动来主动规避目标探测威胁，战术隐蔽接敌属于

轨迹优化问题，即根据敌我态势变化求得隐蔽性

最优的接敌轨迹。文献［２－３］分别对战术飞行
轨迹优化的一般模型和数值求解方法进行了综

述，文献［４］研究了针对动态目标的战术轨迹优

化模型，并给出了基于非线性规划的求解方法。

文献［５－６］对低空突防的轨迹优化问题进行了
研究，但是仅考虑了地面静态威胁，没有考虑威胁

的动态性。文献［７］提出了一种基于马尔科夫决
策强化学习的隐蔽接敌策略，考虑了动态威胁约

束，但是由于飞行策略的有效性与样本数量直接

相关，状态采样面临维数灾问题，算法有效性和计

算效率难以兼顾。

基于此，本文提出一种在线控制的隐蔽接敌

轨迹优化方法，将隐蔽接敌问题转化为隐蔽性约

束下的轨迹优化问题。以空战态势参数为状态建

立战斗机引导模型，将轨迹优化问题建立为终端

时刻未知的最优控制问题模型，并基于目标探测

威胁给出路径约束和隐蔽指标约束，为满足实时
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性需求，采用滚动时域控制（ＲｅｃｅｄｉｎｇＨｏｒｉｚｏｎ
Ｃｏｎｔｒｏｌ，ＲＨＣ）及基于高斯伪谱法的数值解法进行
模型求解。

１　空中目标探测威胁建模

１．１　雷达发现概率模型

将机载雷达作为战斗机的探测威胁进行建

模，雷达作用距离方程为［８］

Ｒｍａｘ＝
Ｐｔ·Ｇ

２
ｔ·λ

２·σ
（４π）３·（ＳＮＲ）ｍｉｎ·Ｎ·[ ]Ｌ

１
４

（１）

式中，Ｐｔ为雷达发射机功率，Ｇｔ为定向天线发射
功率，λ为雷达辐射波的波长，σ为目标雷达反射
截面积（ＲａｄａｒＣｒｏｓｓＳｅｃｔｉｏｎ，ＲＣＳ），（ＳＮＲ）ｍｉｎ为

发现概率Ｐ^ｄ对应的雷达最小可检测性噪比，Ｎ表
示系统噪声功率，Ｌ表示雷达系统传播路径损耗。

根据文献［８］对雷达方程进行简化，将方程
中与雷达波传播路径无关的参数采用雷达“系统

特征常数”来代替，定义为

Ｃｓ＝
Ｐｔ·Ｇ

２
ｔ·λ

２

（４π）３（ＳＮＲ）ｍｉｎ·Ｎ
（２）

通常，（ＳＮＲ）ｍｉｎ是在Ｐ^ｄ下指定的，针对 ＲＣＳ
为 σ

（Ｐ^ｄ）
的目标，如果雷达的最大探测距离为

Ｒｍａｘ（Ｐ^），则根据定义有
Ｃｓ（Ｐ^ｄ）＝Ｃ１／（ＳＮＲ）ｍｉｎ（Ｐ^ｄ） （３）

式中，Ｃ１＝
Ｐｔ·Ｇ

２
ｔ·λ

２

（４π）３Ｎ
称为第一特征常数，代入

可得

Ｃｓ（Ｐ^ｄ）＝ Ｌ·Ｒ
４
ｍａｘ（Ｐ^ｄ( )） ／σ（Ｐ^ｄ） （４）

因此，雷达第一特征常数可表示为

Ｃ１＝ Ｒ
４
ｍａｘ（Ｐ^ｄ）（ＳＮＲ）ｍｉｎ（Ｐ^ｄ）( )Ｌ／σ Ｐ^( )ｄ （５）

根据雷达探测原理，雷达对距离Ｒ处ＲＣＳ为
σ的目标的探测回波信噪比为

ＳＮＲ＝（Ｃ１·σ）／（Ｒ
４·Ｌ） （６）

假设ＲＣＳ服从Ｓｗｅｆｌｉｎｇ－１波动模型，设雷达
虚警概率为Ｐｆｄ，可得雷达对目标的发现概率为

Ｐｄ＝Ｐ
１

１＋ＳＮＲ

ｆａ （７）
显然，雷达性能一定时，雷达发现概率主要与

目标暴露的ＲＣＳ值密切相关。

１．２　战斗机ＲＣＳ分布特性

战斗机ＲＣＳ是一个涉及多方面因素的复杂变
量，分布特性较为复杂，战斗机ＲＣＳ大小与战斗机
的暴露姿态相关，可以认为是俯仰角θ和方位角φ
的非线性函数［９］。如图１所示为典型战斗机ＲＣＳ
分布的模拟曲线（飞机机头为０°方向）。

图１　典型战斗机ＲＣＳ分布（水平面）
Ｆｉｇ．１　ＲＣＳｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｙｐｉｃａｌｆｉｇｈｔｅｒ

由于战斗机的 ＲＣＳ与暴露姿态相关，因此，
在探测雷达性能一定时，依据战斗机相对于探测

雷达的姿态角就能预估该状态下被探测的概率。

１．３　战斗机暴露姿态角计算

以Ａ和Ｒ分别表示战斗机和探测雷达，给出
Ａ与Ｒ的空间关系如图２所示，Ｒ所在的飞机坐
标系记为ＯＲＸＦＹＦＺＦ，不考虑雷达安装角，Ａ的飞
机坐标系记为ＯＡＸＦＹＦＺＦ，φａ、θａ和μａ分别为Ａ的
航向角、俯仰角和滚转角，ｒ、ｕ和 υ分别为 Ｒ相对
于Ａ的距离、方位角和俯仰角。

图２　目标与探测雷达的空间关系
Ｆｉｇ．２　Ｓｐａｃｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆｔａｒｇｅｔａｎｄｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒａｄａｒ

设ＯＡＸＥＹＥＺＥ和ＯＲＸＥＹＥＺＥ分别为 Ａ和 Ｒ所
在的地理坐标系，记ＯＡＸＦＹＦＺＦ到ＯＡＸＥＹＥＺＥ的转
换矩阵为Ｔｅ，ｆ（μａ，θａ，φａ）。为简便计，忽略地球
曲率的影响，则ＯＲＸＥＹＥＺＥ和ＯＡＸＥＹＥＺＥ的坐标轴
指向相同，两者仅存在平移关系，且 ＯＡＸＥＹＥＺＥ向
ＯＲＸＥＹＥＺＥ转换的坐标平移量为

Ｐａ＝

ｘａ
ｙａ
ｚ









ａ

＝－Ｔｅ，ｆ（μａ，θａ，φａ）
ｒｃｏｓυｃｏｓｕ
ｒｓｉｎυ

－ｒｃｏｓυｓｉｎ









ｕ
（８）

将 ＯＡＸＦＹＦＺＦ 下的自由矢量 Ｘａ 转换到
ＯＲＸＥＹＥＺＥ下的表达式为

Ｘｅ＝Ｔｅ，ｆ（μａ，γａ，χａ）Ｘａ＋Ｐａ （９）

·３５·
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在ＯＡＸＦＹＦＺＦ取Ｐ（１，０，０），Ｑ（０，０，１）两点，
由式（９）可求得其在ＯＲＸＥＹＥＺＥ中坐标分别为

ΧＰ＝

ｘａ＋ｃｏｓφａｃｏｓθａ
ｙａ＋ｓｉｎθａ

ｚａ－ｓｉｎφａｃｏｓθ









ａ

（１０）

　ΧＱ＝

ｘａ＋ｓｉｎφａｃｏｓμａ＋ｓｉｎθａｃｏｓφａｓｉｎμａ
ｙａ－ｃｏｓθａｓｉｎμａ

ｚａ＋ｃｏｓφａｃｏｓμａ－ｓｉｎφａｓｉｎθａｓｉｎμ









ａ

（１１）

以ｎＡＰ和ｎＡＱ分别表示ＯＲＸＥＹＥＺＥ下ＯＡ和Ｐ、
ＯＡ和Ｑ构成的矢量ＯＡ

→ Ｐ和ＯＡ
→ Ｑ，则 ＯＲＸＥＹＥＺＥ下

机体平面的法向量ｎ⊥为
ｎ⊥ ＝ｎＡＱ×ｎＡＰ （１２）

其中，

ｎＡＱ＝ ｃｏｓφａｃｏｓθａ，ｓｉｎθａ，－ｓｉｎφａｃｏｓθ[ ]ａ

ｎＡＰ＝

ｓｉｎφａｃｏｓμａ＋ｓｉｎθａｃｏｓφａｓｉｎμａ
ｃｏｓθａｓｉｎμａ

ｃｏｓφａｃｏｓμａ－ｓｉｎφａｓｉｎθａｓｉｎμ









ａ

根据矢量运算法则，可得

θｒ＝ａｒｃｃｏｓ
ｎＡＲ·ｎ⊥
ｎＡＲ · ｎ( )

⊥
（１３）

其中，ｎＡＲ为 ＯＲＸＥＹＥＺＥ下 ＯＡ和 ＯＲ形成的矢量，
显然，ｎＡＲ＝Ｐａ。

记ｎＡＰ和ｎＡＲ构成的夹角为β，可得

β＝ａｒｃｃｏｓ
ｎＡＰ·ｎＡＲ
ｎＡＰ · ｎ( )

ＡＲ
（１４）

又，根据空间角的余弦定理有

ｃｏｓ（φｒ）＝ｃｏｓ（β）ｃｏｓ（θｒ） （１５）
则可得

φｒ＝ａｒｃｃｏｓ ｃｏｓ（β）／ｃｏｓ（θｒ( )） （１６）
由φｒ和 θｒ，以查表的方式访问战斗机 ＲＣＳ

数据库，即可快速获取战斗机暴露的ＲＣＳ。

２　基于态势参数的战斗机引导模型

２．１　战斗机运动模型

基于平稳大气假设，在选定的“北、天、东”地

理坐标系中，战斗机Ａ的三自由度运动模型为
ｘａ＝ｖａｃｏｓγａｃｏｓχａ，ｙａ＝ｖａｓｉｎγａ，ｚａ＝ｖａｃｏｓγａｓｉｎχａ

ｖａ＝
１
ｍａ
ηａＴａｍａｘｃｏｓαａ－Ｄ( )ａ －ｇｓｉｎγａ

χａ＝
ｓｉｎμａ

ｍａｖａｃｏｓγａ
ηａＴａｍａｘｓｉｎαａ＋Ｌ( )ａ

γａ＝
ｃｏｓμａ
ｍａｖａ

ηａＴａｍａｘｓｉｎαａ＋Ｌ( )ａ －
ｇ
ｖａ
ｃｏｓγ















ａ

（１７）
式中，（ｘａ，ｙａ，ｚａ）表示战斗机的位置坐标；ｖａ、χａ和
γａ分别为速度、航迹偏航角和航迹倾角；Ｔａｍａｘ为飞
机当前高度和速度下的最大推力，假设推力与飞机

纵轴重合；飞机的控制量分别为攻角αａ、滚转角μａ
和推力系数 ηａ；ｍａ为战斗机质量；ｇ为重力加速
度；Ｌａ为在气流作用下飞机机翼产生的升力，其垂
直于飞机纵轴向上；Ｄａ为飞机受到的阻力。

２．２　目标运动模型

同样，在选定的“北、天、东”地理坐标系中，

目标Ｔ的运动方程可表示为
ｘｔ＝ｖｔｃｏｓγｔｃｏｓχｔ
ｙｔ＝ｖｔｓｉｎγｔ
ｚｔ＝ｖｔｃｏｓγｔｓｉｎχ

{
ｔ

（１８）

式中，（ｘｔ，ｙｔ，ｚｔ）为目标位置；目标飞行状态参数
分别取为速度 ｖｔ、航迹偏航角 χｔ和航迹倾角 γｔ，
目标飞行状态参数由友机通过数据链传递。

２．３　基于态势参数的引导模型

Ｔ与Ａ的相对运动模型可表示为
ｘ＝ｖｔｃｏｓγｔｃｏｓχｔ－ｖａｃｏｓγａｃｏｓχａ
ｙ＝ｖｉｓｉｎγｉ－ｖａｓｉｎγａ
ｚ＝ｖｉｃｏｓγｉｓｉｎχｉ－ｖａｃｏｓγａｓｉｎχ

{
ａ

（１９）

为描述接敌过程的空战态势，将式（１９）变换
到以Ａ为原点的球面坐标系中，Ａ和 Ｔ的相对运
动关系如图３所示。

图３　Ａ和Ｔ的相对运动
Ｆｉｇ．３　ＲｅｌａｔｉｖｅｍｏｔｉｏｎｆｏｒＡａｎｄＴ

图３中，ＡＸＦＹＦＺＦ为 Ａ的“升力 Ｙ”飞机坐标
系，ＯｅＸｅＹｅＺｅ为选定的地理坐标系，ｒ、ｕ和 υ分别
为目标Ｔ的距离、方位角和俯仰角，ｈ表示Ｔ的高
差，ｑ表示Ｔ相对于 Ａ的水平进入角。规定 ｈ以
目标在上为正；规定 ｕ和 ｑ以相对于目标线逆时
针方向为正；υ以目标在上为正；则有 ｕ∈［－π，
π］，υ∈［－π／２，π／２］，ｑ∈［０，２π］。

根据理论力学的运动学关系有

ｒ
υ










ｕ
＝

ｃｏｓυｃｏｓｕ ｓｉｎυ －ｃｏｓυｓｉｎｕ
－ｓｉｎυｃｏｓｕ／ｒ ｃｏｓυ／ｒ ｓｉｎυｓｉｎｕ／ｒ
ｓｉｎｕ／ｒｃｏｓυ ０ ｃｏｓｕ／ｒｃｏｓ









υ

ｘ
ｙ










ｚ

（２０）
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根据目标水平进入角的定义，易得

ｑ＝ １
ｒｃｏｓυ

（ｖｔｃｏｓγｔｓｉｎｑ－ｖａｃｏｓγａｓｉｎｕ） （２１）

根据目标高差的定义有

ｈ＝ｖｔｓｉｎγｔ－ｖａｓｉｎγａ （２２）
选取ｘ＝［ｒ，ｕ，υ，ｈ，ｑ，ｖａ，χａ，γａ］

Ｔ为引导状

态，则战斗机引导模型可表示为

ｒ＝ｃｏｓυｃｏｓｕｖｔｃｏｓγｔｃｏｓχｔ－ｖａｃｏｓγａｃｏｓχ( )ａ ＋ｓｉｎυ·
ｖｔｓｉｎγｔ－ｖａｓｉｎγ( )ａ －ｃｏｓυｓｉｎｕｖｔｃｏｓγｔｓｉｎχｔ－ｖａｃｏｓγａｓｉｎχ( )ａ

ｕ＝－ｓｉｎｕｒｃｏｓυ
ｖｔｃｏｓγｔｃｏｓχｔ－ｖａｃｏｓγａｃｏｓχ( )ａ

　＋ｃｏｓｕｒｃｏｓυ
ｖｔｃｏｓγｔｓｉｎχｔ－ｖａｃｏｓγａｓｉｎχ( )ａ

υ＝－ｓｉｎυｃｏｓｕｒ ｖｔｃｏｓγｔｃｏｓχｔ－ｖａｃｏｓγａｃｏｓχ( )ａ

　＋ｃｏｓυｒ ｖｔｓｉｎγｔ－ｖａｓｉｎγ( )ａ

　＋ｓｉｎυｓｉｎｕｒ ｖｔｃｏｓγｔｓｉｎχｔ－ｖａｃｏｓγａｓｉｎχ( )ａ
ｈ＝ｖｔｓｉｎγｔ－ｖａｓｉｎγａ
ｑ＝ １
ｒｃｏｓυ

ｖｔｃｏｓγｔｓｉｎｑ－ｖａｃｏｓγａｓｉｎ( )ｕ

ｖａ＝
１
ｍａ
ηａＴａｍａｘｃｏｓαａ－Ｄ( )ａ －ｇｓｉｎγａ

χａ＝
１

ｍａｖａｃｏｓγａ
ηａＴａｍａｘｓｉｎαａ＋Ｌ( )ａｓｉｎμａ

γａ＝
１
ｍａｖａ

ηａＴａｍａｘｓｉｎαａ＋Ｌ( )ａｃｏｓμａ－
ｇ
ｖａ
ｃｏｓγ

































ａ

（２３）

３　隐蔽接敌轨迹优化模型

３．１　轨迹优化问题描述

隐蔽接敌轨迹优化问题可建立为如下终端时

刻自由的最优控制问题模型：

ｍｉｎＪ（ｕ）＝Φ（ｘ（ｔ０），ｔ０，ｘ（ｔｆ），ｔｆ）

＋∫
ｔｆ

ｔ０
ｇ（ｘ（ｔ），ｕ（ｔ），ｔ）ｄｔ

ｓ．ｔ．ｘ＝ｆ（ｘ（ｔ），ｕ（ｔ），ｔ）　ｔ∈［ｔ０，ｔｆ］

　ｃ（ｘ（ｔ），ｕ（ｔ），ｔ）≤０
　ｍｉｎ≤（ｘ（ｔ０），ｔ０，ｘ（ｔｆ），ｔｆ）≤ｍａｘ

（２４）

式中，ｘ（ｔ）＝［ｒ，ｕ，υ，ｈ，ε，ｑ，ｖａ，χａ，γａ］
Ｔ为系统状

态向量；ｘ＝ｆ（ｘ（ｔ），ｕ（ｔ），ｔ），ｔ∈［ｔ０，ｔｆ］为系统状
态方程；ｕ（ｔ）＝［αａ，μａ，ηａ］

Ｔ为系统控制变量；

Ｊ（ｕ）为指标函数；Φ（·）为终端性能指标，与终
端时间ｔｆ和终端状态ｘ（ｔｆ）有关；ｇ（·）为动态性
能指标，为向量 ｘ（ｔ）、ｕ（ｔ）和 ｔ构成的标量函数；
（ｘ（ｔ０），ｔ０，ｘ（ｔｆ），ｔｆ）为边界约束；ｃ（ｘ（ｔ），
ｕ（ｔ），ｔ）为路径约束；ｔ０和 ｘ（ｔ０）分别为初始时间

和初始状态；ｔｆ和ｘ（ｔｆ）为终端时刻和终端状态。

３．２　状态方程的无量纲化

为提高模型求解速度和精度，需对模型进行

无量纲化处理，无量纲参量取为

ｒ＝ｒ
ｇｔ２ｃ
　珔ｕ＝２ｕπ

　珔υ＝２υπ
　珋ｑ＝ｑ２π

　珔ｈ＝ｈ
ｇｔ２ｃ
　

珋ｖａ＝
ｖａ
ｇｔｃ
　珋χａ＝

χａ
π
　珔γａ＝

２γａ
π
　珔αａ＝

２αａ
π
　

珔μａ＝
２μａ
π
　珋ｖｔ＝

ｖｔ
ｇｔｃ
　珋χｔ＝

χｔ
π
　珔γｔ＝

２γｔ
π

（２５）

式中，ｔｃ为时间常量。

３．３　性能指标函数

隐蔽接敌并非指绝对意义上的隐蔽性，而是

在一定约束下最小化接敌过程的目标探测威胁。

对于接敌隐蔽性，采用最小化累积被发现概率作

为性能指标：

Ｊｓ（ｕ）＝
１
ｔｆ－ｔ０∫

ｔｆ

ｔ０
ｐｄ（ｔ）ｄｔ （２６）

式中，ｐｄ为探测雷达对战斗机的发现概率，根据式
（７）计算，其余变量定义同上。

同时，考虑接敌的快速性，建立如下指标

函数：

Ｊｔ（ｕ）＝
１
Ｔｍ∫

ｔｆ

ｔ０
ｄｔ＝

ｔｆ－ｔ０
Ｔｍ

（２７）

式中，Ｔｍ为最大可用时间；其余变量定义同上。
为保证接敌的可操作性，控制损耗也应考虑，

以载机旋转角速度来构建控制损耗的指标函数：

Ｊｅ（ｕ）＝
１

Ｃｍ·（ｔｆ－ｔ０）∫
ｔｆ

ｔ０
（ａ２（ｔ）＋μ２（ｔ））ｄｔ

（２８）
式中，Ｃｍ为最大可用控制损耗；ａ（ｔ）和 μ（ｔ）分别
为横向加速度和滚转角速度。

综合上述指标，建立如下指标函数：

Ｊ（ｕ）＝ω１Ｊｓ（ｕ）＋ω２Ｊｔ（ｕ）＋ω３Ｊｃ（ｕ）

（２９）
式中，ωｉ（ｉ＝１，２，３）为加权因子，用于调节隐蔽
性、快速性和经济性的权重。

３．４　隐蔽接敌的约束分析

３．４．１　暴露威胁约束
采用最小化累积被发现概率为性能指标进行

隐蔽接敌，可以减小战斗机被探测雷达发现的总

概率，但是难以保证接敌过程的隐蔽性，尤其是在

综合考虑多项指标时，优化结果可能存在一段高

发现概率的接敌轨迹，将大大降低隐蔽接敌的战

术执行效果，因此，需对接敌轨迹作进一步约束。

·５５·
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由式（１）可得，给定发现概率Ｐ^ｄ，雷达对ＲＣＳ
值为σ的目标的最大作用距离为

ＲＰ^ｄｍａｘ［（Ｃｓσ）／Ｌ］
１
４ （３０）

取合适的Ｐ^ｄ作为雷达发现概率的阈值，则

ＲＰ^ｄｍａｘ可定义为目标临界暴露距离，若目标与探测

雷达的距离 ｒ≤ ＲＰ^ｄｍａｘ，则认为目标将以不低于Ｐ^ｄ
的概率被雷达发现。为保证接敌时探测雷达对目

标发现概率小于设定阈值 Ｐ^ｄ，则 必 须 保

证ｒ＞ＲＰ^ｄｍａｘ。
由于机载雷达设计固有性能的限制，其探测

角域范围有限，因此，如果战斗机超出探测雷达的

探测角域范围，则认为Ｐｄ＝０。设探测雷达的最大
探测方位角和最大探测俯仰角分别为 ψｍａｘ和
ｍａｘ，则可得战斗机接敌过程的暴露威胁约束为

ＰＤ∈Ｐｄｓ∪Ｐｄｃ∪Ｐｄｏ （３１）
Ｐｄｓ＝ ψｍａｘ＜ｑ＜２π－ψｍａｘ{ }　 ，Ｐｄｃ＝

｜ｈ｜
ｒ ＞ｓｉｎ（ｍａｘ＋γｔ{ }）

Ｐｄｏ＝ ｒ∈ Ｒ珔Ｐｄｍａｘ，＋( )∞ ，ｑ≤ψｍａｘ，
｜ｈ｜
ｒ ＜ｓｉｎ（ｍａｘ＋γｔ{ }）

∪ ｒ∈ Ｒ珔Ｐｄｍａｘ，＋( )∞ ，ｑ≥２π－ψｍａｘ，
｜ｈ｜
ｒ ＜ｓｉｎ（ｍａｘ＋γｔ{ }










）

（３２）
３．４．２　终端约束

隐蔽接敌的目标是对敌实施火力打击。因此，

将终端约束取为Ａ，达成导弹发射条件。导弹发射
需要同时满足飞行状态约束和火控边界条件。

飞行状态约束为

ｖａ≥ｖｍｉｎ
－αｍａｘ≤αａ≤αｍａｘ
－μｍａｘ≤μａ≤μ

{
ｍａｘ

（３３）

式中，ｖｍｉｎ、αｍａｘ和 μｍａｘ分别为导弹发射的最小速
度、最大允许攻角和滚转角。

火控边界条件的约束为

ｒ＜ＲａＬ
ｕ ＜ζｍａｘ
ｈ＜ｈｍａｘ( )

{
ｒ

（３４）

式中，ＲａＬ、ζｍａｘ和 ｈｍａｘ( )ｒ分别为导弹最大的发射
距离、发射离轴角和允许高差。

３．４．３　控制量约束
为了保证控制的有效性，需要对控制量进行约

束，且需同时约束控制量的取值范围及其变化率：

αａｍｉｎ≤αａ≤αａｍａｘ
－μａｍａｘ≤μａ≤μａｍａｘ
０≤ηａ≤１
－Δα≤ αａ≤Δα
－Δμ≤ μａ≤Δμ
－Δη≤ ηａ≤Δ













η

（３５）

式中，αａｍｉｎ和αａｍａｘ分别为飞机的最小、最大攻角，
μａｍａｘ为飞机的最大滚转角，Δα、Δμ和Δη分别为
攻角，滚转角和油门位置的最大变化率。

４　滚动时域控制及其数值解法

４．１　滚动时域控制方法

轨迹优化需要为战斗机提供实时控制指令，

为此，引入 ＲＨＣ［１０］进行滚动优化，轨迹优化的
ＲＨＣ方法如图４所示。

图４　轨迹优化的ＲＨＣ方法
Ｆｉｇ．４　ＲＨＣｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ＲＨＣ中，选择合适的性能指标函数非常关
键。由于轨迹优化的终端时刻是未知的，但是在规

划时域ｔ∈［ｔｋ，ｔｋ＋Ｔ］内，剩余飞行时间可通过双
方接近速度估计得出，记Ｖｒ＝ｒ为双方接近速度。

对于接敌的隐蔽性，取剩余时间累积被探测

概率最小为性能指标：

珓Ｊｓ( )ｕ＝∫
ｔｋ＋Ｔ

ｔｋ
ｐｄ（ｔ）ｄｔ

　 ＋ｐｄ（ｔｋ＋Ｔ）·
（ｒ（ｔｋ＋Ｔ）－ｒｆ）
Ｖｒ（ｔｋ＋Ｔ）

（３６）

对于引导的快速性，取剩余的接敌时间最短：

　珓Ｊｔ（ｕ）＝（ｒ（ｔｋ＋Ｔ）－ｒｆ）／Ｖｒ（ｔｋ＋Ｔ） （３７）
对于引导的经济性，指标函数选取为剩余时

间内战斗机的累积控制损耗最小：

珓Ｊｅ（ｕ）＝∫
ｔｋ＋Ｔ

ｔｋ
（αａ（ｔ）＋βμ（ｔ））ｄｔ＋

　（αａ（ｔｋ＋Ｔ）＋βμ（ｔｋ＋Ｔ））
ｒ（ｔｋ＋Ｔ）－ｒｆ
Ｖｒ（ｔｋ＋Ｔ）

（３８）
则在每一个滚动时域内，指标函数取为

珓Ｊ（ｕ）＝ω１珓Ｊｓ（ｕ）＋ω２珓Ｊｔ（ｕ）＋ω３珓Ｊｅ（ｕ）（３９）
式中，ωｉ（ｉ＝１，２，３）为指标加权因子。

４．２　基于高斯伪谱法的数值求解

由于轨迹优化模型是非线性的，难以通过解

析法获得最优解，需要采用数值解法进行求解。

·６５·
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高斯伪谱法［１１］（ＧａｕｓｓＰｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌＭｅｔｈｏｄ，
ＧＰＭ）是解决非线性最优控制问题的一种高效的
数值解法。通过 ＧＰＭ进行离散处理［１２］，可以将

最优控制问题转换为非线性规划问题，进而采用

序列二次规划［１３］等多种算法进行求解。

采用ＧＰＭ可将式（２４）所示的最优控制问题
转化为如下离散形式：

ｍｉｎＪＮ ＝Φ Ｘ０，ｔ( )
０ ＋
ｔｆ－ｔ０
２ ∑

Ｎ

ｋ＝１
ωｋｇ（Ｘｋ，Ｕｋ，τｋ；ｔ０，ｔｆ）

ｓ．ｔ．∑
Ｎ

ｉ＝０
ＤｋｉＸｉ－

ｔｆ－ｔ０
２ ｆ（Ｘｋ，Ｕｋ，τｋ；ｔ０，ｔｆ）＝０

　Ｘｆ－Ｘ０＋
ｔｆ－ｔ０
２ ·∑

Ｎ

ｋ＝１
ωｋ·ｆＸｋ，Ｕｋ，τｋ；ｔ０，ｔ( )

ｆ ＝０，

　（Ｘ０，ｔ０，Ｘｆ，ｔｆ）＝０，ｃ（Ｘｋ，Ｕｋ，τｋ；ｔ０，ｔｆ）≤０
　ｉ＝０，１，…，Ｎ；ｋ＝１，…，Ｎ （４０）

约束条件中，第一、二、三、四项分别为系统状

态约束、终端状态约束、边界条件、路径约束。

５　仿真分析

为验证模型的有效性，给定作战场景进行仿

真。假设Ａ在友机 Ｂ的信息支持下对 Ｔ实施隐
蔽接敌，直至Ａ对 Ｔ达成导弹攻击条件。Ａ的航
空动力学参数取自 Ｆ－１６Ａ的简化模型［１４］。为

简便，采用如图１所示的ＲＣＳ分布为Ａ的ＲＣＳ数
据库，不考虑俯仰对姿态的影响。Ｔ的雷达性能
参数设为：Ｒ珋ｐｄｍａｘ＝１２０ｋｍ（σ＝５ｍ

２，珋ｐｄ＝０．８），ψｍａｘ
＝６０°，ｍａｘ＝１０°。假设 Ｂ向 Ａ传递 Ｔ状态信息
的周期为１ｓ，仿真步长取为 ｄｔ＝１ｓ。为充分验证
接敌的隐蔽性，将初始态势设为迎头接敌，Ｔ的运
动形式自由设定。将 珋ｐｄ＝０．８下的暴露距离 Ｒ珔

Ｐｄ
ｍａｘ

作为暴露威胁约束，性能指标权重设为 ω１＝０．７，
ω２＝０．２，ω３＝０．１，ＲＨＣ时域窗口取为Ｔ＝４ｓ。引
导终端约束设为：ｒ（ｔｆ）≤３０ｋｍ，ｕ（ｔｆ）≤３０°，ｈ
（ｔｆ）≤６ｋｍ。在Ｍａｔｌａｂ下采用由Ｒａｏ于２００９年发
布的ＧＰＯＰＳ［１５］软件包进行仿真，仿真结果如图５
～图９所示。

图５　优化的接敌轨迹
Ｆｉｇ．５　Ｏｐｔｉｍａｌａｐｐｒｏａｃｈｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

图６　Ａ的控制量优化结果
Ｆｉｇ．６　ＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｒｅｓｕｌｔｏｆＡ

图７　Ａ飞行状态参数变化曲线
Ｆｉｇ．７　ＦｌｙｉｎｇｓｔａｔｅｐａｒａｍｅｔｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆＡ

图８　Ａ与Ｔ的态势参数变化
Ｆｉｇ．８　ＳｉｔｕａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎｆｏｒＡａｎｄＴ

由仿真结果可以看出，接敌起始阶段，Ａ通过
轨迹和姿态控制来规避 Ｔ的探测威胁，使得 Ｔ对
其发现概率始终小于暴露阈值，在 ｔ＝４０２ｓ时，Ａ
进入Ｔ的探测盲区，从盲区接敌直至达成导弹攻
击条件，整个接敌时间为１２４２ｓ。从图６和图７可
以看出，轨迹优化的控制量和 Ａ的飞行状态变化

·７５·
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图９　目标发现概率变化曲线
Ｆｉｇ．９　Ｔａｒｇｅｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅ

都比较平稳，说明优化的轨迹具有良好的可飞性。

为了分析算法的实时性，使程序在 Ｐｅｎｔｉｕｍ４
２．０ＧＨｚ、１Ｇ内存的微型计算机平台上运行，结果
表明，基于ＲＨＣ策略在线优化的单次计算时间小
于０．１ｓ，说明优化方法能满足战斗机引导控制的
实时性需求。

根据轨迹优化模型可知，接敌的快速性与初

始态势和指标权重选取密切相关，由于仿真的初

始态势为迎头接敌，且隐蔽性指标权重较大，出于

隐蔽性需求，战斗机接敌时间偏长，在不同初始态

势下，可以通过权重设置来调整接敌的快速性和

隐蔽性。

６　结论

本文针对空战对抗的隐蔽作战需求，对战斗

机隐蔽接敌轨迹控制方法进行研究。将战斗机隐

蔽接敌问题建立为隐蔽性约束下的最优控制问题

模型。仿真结果表明，所提出的隐蔽接敌方法能

有效降低战斗机的暴露概率，提升战斗机的隐蔽

接敌能力，通过引入滚动时域控制策略进行滚动

优化，算法的实时性能满足战斗机引导的控制需

求。本文的研究对于充分发挥隐身战机的战术隐

身性能、提高其隐蔽作战能力具有一定的工程应

用价值，同时，本文的引导方法非常适合推广应用

于隐身无人机的自主隐蔽攻击。
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