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摘　要：为了在分离模块航天器研制过程中充分考虑各类不确定性因素的影响，以此对全寿命周期成本、
收益以及系统稳健性和灵活性进行综合评价和设计优化，本文对新概念航天器———分离模块航天器概念设

计阶段的不确定性多学科设计优化（ＵＭＤＯ）进行了研究。首先，对 ＵＭＤＯ方法进行了概述，对分离模块航天
器ＵＭＤＯ的主要流程进行了介绍。其次，对分离模块航天器系统的体系结构和评价准则进行了定义，对学科
模型、成本模型和收益模型进行了建模，并对其不确定性因素进行了提取和建模。最后以虚拟对地遥感分离

模块航天器的概念阶段总体设计为例，对其ＵＭＤＯ数学问题进行了表述，采用ＵＭＤＯ优化过程对优化问题进
行了组织与求解。优化结果表明，通过ＵＭＤＯ方法进行设计优化，能够有效提高不确定性因素影响下的设计
方案期望净收益及其稳健性，验证了分离模块航天器不确定性多学科设计优化的可行性和有效性。
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　　针对传统单颗航天器和卫星星座在快速任务
响应、在轨故障维修和系统重构升级等方面存在

的不足，２００５年美国科学家提出了一种全新的分
离模块航天器的概念，将传统整体式航天器分解

为可组合的分离模块，在轨运行期间通过无线数

据连接和无线能量传输，构成一个功能完整的虚

拟航天器系统。分离模块航天器不同于卫星星座

和编队，它不是常规的功能完备的多颗卫星的集

合体，而是异构型模块化航天器（如：独立的电源

模块、有效载荷模块、通信模块等）星簇，具有很

强的机动性和灵活性。分离模块航天器概念的提

出引起了美国政府特别是军方的高度重视，
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ＤＡＲＰＡ迅速制定了分离模块航天器系统研制计
划———“Ｆ６”，即“未来、快速、灵活、模块化、自由
飞行、通过信息交换进行集成的航天器”，并投入

了大量经费不遗余力地推进［１－２］。分离模块航天

器在生存性、灵活性、响应性、经济性等方面具有

的优势主要体现在能够灵活应对研制、发射、在轨

运行过程中的不确定性因素影响，从而提高航天

器的效益，降低风险与成本。因此，在该新概念航

天器的研制过程中，应将其在各类不确定性因素

影响下的成本、性能以及系统具有的稳健性和灵

活性进行综合评价，进而优化设计总体方案［３］。

对于考虑不确定性因素影响的由多个耦合学

科组成的航天器系统总体设计优化问题，不确定

性多 学 科 设 计 优 化 方 法 （ＵｎｃｅｒｔａｉｎｔｙＢａｓｅｄ
ＭｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙＤｅｓｉｇｎＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ＵＭＤＯ）是有
效的解决途径［４］，其核心思想是通过综合考虑各

个学科间的耦合作用，充分考虑不确定性因素的

传递影响，获取性能最优、稳健可靠的系统整体最

优解。

本文对分离模块航天器概念阶段总体设计的

不确定性多学科设计优化进行了初步研究。针对

分离模块航天器这一新概念航天器，对其体系结

构和评价准则进行了定义，对其总体设计进行了

系统建模，对总体设计中存在的不确定性因素进

行了分析与建模。应用 ＵＭＤＯ方法，对该航天器
总体的 ＵＭＤＯ数学问题进行了表述，并以 ＵＭＤＯ
优化过程对优化问题进行了组织求解，最终获得

了不确定性因素影响下的系统综合效益最优的优

化方案。

１　不确定性多学科设计优化方法概述

复杂系统不确定性设计优化问题可表述
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（１）
其中，Ｘ为设计变量，ｆ为确定性条件下的优化目
标，Ｙ为状态变量，Ｙｒｏｂｕｓｔ为有稳健性设计要求的状
态变量，ｐ为系统参数。ΔＸ为 Ｘ的变化容差。
μ和σ分别为系统输出变量“”在不确定性设
计变量和系统参数影响下的均值和标准差。ｋ
和ｗ分别为优化目标“”的加权因子和比例因

子，用于多目标优化加权求和中对各个目标进行

调整。ｇ和 ｈ分别表示不等式和等式约束，ε为
趋于零的非负小量，Ｐｒ｛｝表示约束条件“”成
立的可靠度。由上式可以看出，通过将有稳健性

设计要求的状态变量 Ｙｒｏｂｕｓｔ的标准差 σｒｏｂｕｓｔ加入优
化目标，同时在约束条件中加入可靠性约束要求，

可以达到设计优化方案稳健、可靠的目的。

ＵＭＤＯ即针对式（１）中复杂系统不确定性设
计优化问题，充分考虑学科间的耦合关系，通过

ＵＭＤＯ优化过程集成学科模型、不确定性分析方
法和搜索策略，并采用试验设计和近似建模方法

等降低问题复杂性，协调优化获取总体设计稳健

可靠的最优解。其一般求解流程如图１所示。由
图１可知，分离模块航天器总体 ＵＭＤＯ包括两大
部分：

图１　分离模块航天器总体ＵＭＤＯ流程
Ｆｉｇ．１　ＵＭＤＯｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｆｒａｃｔｉｏｎａｔｅｄｍｏｄｕｌａｒｉｚｅｄｃｌｕｓｔｅｒｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

（１）不确定性系统建模
不确定性系统建模包括对航天器系统进行建

模，以及对其中不确定性因素进行提取和建模。

航天器系统建模指对研究的对象及其组成学科进

行建模，对其设计优化问题进行数学抽象和表述。

特别是对于分离模块航天器这一新概念航天器而

言，其设计模型和评价指标与传统航天器有很大

不同，因此系统建模的正确性非常重要。不确定

性建模指对航天器系统总体设计中存在的不确定

性因素进行提取，采用不确定性数学方法对其进

行描述和量化。本文在第２节和第３节将对分离
模块航天器系统建模和不确定性因素建模进行详

细讨论。

（２）ＵＭＤＯ优化过程
ＵＭＤＯ优化过程是指将系统分析、试验设计

与近似建模、设计空间搜索、不确定性分析等运算

过程组合而成的可执行序列。与传统确定性

ＭＤＯ相比，ＵＭＤＯ的最大区别在于不确定性分析

·０１·
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环节，以此获得在设计变量和系统参数的不确定

性影响下，系统性能和约束的不确定性分布特性，

进而对设计方案的稳健性和可靠性进行分析。本

文采用传统单级 ＵＭＤＯ优化过程对分离模块航
天器总体ＵＭＤＯ问题进行组织求解，具体步骤在
４２小节进行介绍。

２　分离模块航天器系统建模

２１　体系结构定义

为了准确表述分离模块航天器的体系结构，

国内外广泛采用了以下几个术语对其进行分层定

义（如图２所示）：
组件（Ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ）：亦称为可分离式组件，是

分离式航天器的最小单元。根据航天器模块分离

粒度的不同，这些组件可以代表某个分系统或者

某个具体的仪器设备（如有效载荷）。

图２　分离模块航天器系统体系结构
Ｆｉｇ．２　Ｆｒａｃｔｉｏｎａｔｅｄｍｏｄｕｌａｒｉｚｅｄｃｌｕｓｔｅｒｓｐａｃｅｃｒａｆｔａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ

模块（Ｍｏｄｕｌｅ）：由多个组件及其必备的支撑
平台（包括结构、热控等分系统），构成的一个可

自由飞行的航天器单元。

星 簇 （Ｃｌｕｓｔｅｒ）：亦 称 为 星 簇 体 系

（Ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ），指由多个模块编队飞行构成的一
个分离模块航天器系统。

在设计过程中，一个具体的分离模块航天器

系统及其发射方案，被称为一个设计方案

（Ｄｅｓｉｇｎ）。
对于可分离式组件，美国轨道科学公司根据

美国国防高级研究计划局（ＤＡＲＰＡ）的Ｆ６项目计
划要求提出了研究方案［６－７］，主要包括以下组件：

（１）任务载荷，如对地观测载荷（ＥＯ）；（２）测控组
件，通过中继卫星实现对星簇进行近连续测控，如

ＴＤＲＳＳ接收机；（３）高带宽下传通信组件（ＨＢＤ），
提供大容量数据的高速下传；（４）大容量数据存
储组件（ＳＳＲ），如存储载荷产生大量数据的硬盘；
（５）任务数据处理器组件（ＭＤＰ），如专门处理复

杂任务数据的高性能计算机。本论文也采用上述

五种可分离式组件方案进行研究，各组件具体参

数如表１所示。
表１　可分离组件主要参数

Ｔａｂ．１　Ｆｒａｃｔｉｏｎａｔｅｄｃｏｍｐｏｎｅｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

组件
质量

（ｋｇ）
功耗

（Ｗ）
成本

（ＭＳ｜）
技术成熟度

（ＴＲＬ）

平均故障间隔

时间（ＭＴＴＦ）
（月）

ＥＯ ４０ １５ １５ ９ ７２
ＴＤＲＳＳ ４ ２５ ５ ５ ８４
ＨＢＤ １０ ２５ ２ ９ ７２
ＳＳＲ ８ １００ ２ ７ ７２
ＭＤＰ ８ １８ １ ６ ８４

　　由于航天器模块划分粒度（分离模块数量）、
可分离式组件在各个模块的分布、各个模块的运

载发射方案等因素对航天器整体质量、成本、灵活

性、快速响应性等属性均有很大影响，因此目前国

外对此展开了研究［８－１１］，并得出了一些结论，如：

对于通信卫星，模块分离程度的提高（粒度减小）

能够增加分离式航天器的综合效用，而导航卫星

却与此相反［９］；对于遥感卫星，以美国国防气象

卫星为例，当分离式航天器采用２～３个模块的体
系结构，其净现值效益比传统整体式航天器高出

１０％～２０％，而当模块数量达到４～５，净现值效
益会明显降低，甚至出现负值［１１］。基于该结论，

为了便于讨论，本文仅对模块数量为３的体系结
构进行考虑。

对于星簇多个模块的发射方案，本文采用了

美国 ６个运载器作为备选方案，具体包括：
ＭｉｎｏｔａｕｒＩ、ＴａｕｒｕｓＳｔａｎｄａｒｄ、ＴａｕｒｕｓＸＬ、Ｐｅｇａｓｕｓ
ＸＬ、ＤｅｌｔａＩＩ和 ＡｔｈｅｎａＩＩ，其发射能力（近地轨道
发射质量）、可靠性、发射成本（ＦＹ０８）等如表２所
示，其他具体参数参见文献［１２］。

表２　运载器主要参数
Ｔａｂ．２　Ｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

运载器 运载能力（ｋｇ） 单发成本（ＭＳ｜） 可靠性

ＰｅｇａｓｕｓＸＬ ４５０ ２２ ０９３５
ＭｉｎｏｔａｕｒＩ ５８０ ２３ ０９５１

ＴａｕｒｕｓＳｔａｎｄａｒｄ １１３０ ２８ ０９４４
ＴａｕｒｕｓＸＬ １３９０ ３１ ０９４４
ＡｔｈｅｎａＩＩ １７００ ４４ ０８８８
ＤｅｌｔａＩＩ ２５００ ４８ ０９８８

２２　评价准则定义

为了综合评价分离模块航天器，特别是其在

任务灵活性、快速响应性、性能稳健性等方面的优

势，除了传统的收益、成本等指标外，目前广泛采

用的非传统评价指标还包括：可维护性、可扩展

性、稳健性、灵活性和响应性等。在多个评价指标
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情况下，对设计方案进行优化或对多个方案进行

比较都存在较大困难，因此文献［１３］引入了多属
性决策空间搜索方法（ＭＡＴＥ），通过将各个指标
对应属性值（除成本外）转化为相应效用值，然后

基于多属性效用理论将多个效用值合为一个综合

效用值，以此作为一个评价指标对分离式航天器

的综合效用进行评价，并与成本共同构成设计方

案的二维决策空间。文献［１４］提出了不确定性
条件下系统全寿命周期成本的评价指标，该指标

将全寿命周期成本作为随机变量处理，通过在各

种不确定性条件下（组件失效或发射失败等）对

系统进行全寿命周期蒙特卡洛仿真，由此评估系

统的稳健性、灵活性和响应性等多个属性指标，并

将其对应价值转化为货币值融入系统全寿命成本

中，由此获得全寿命周期成本的分布特征。该指

标在Ｆ６项目的第一阶段进一步得到了研究，以此
为基础加入航天器系统应用效益价值，提出了风

险调节净收益评价指标［３］。该指标能够综合体

现航天器系统的成本、效益和风险以及其他多个

非传统评价属性，且单个评价指标便于系统的优

化（单目标优化）和决策，因此本文也采用该指标

用于系统的评价，计算方法在总体设计系统模型

中进行介绍。

２３　总体设计系统建模

２３１　学科模型
根据任务要求建立总体设计学科模型如下：

（１）轨道。轨道为太阳同步回归圆轨道。以
轨道高度ｈ为设计变量，对其他轨道根数、受晒情
况、对地覆盖特性（包括对目标区域观测覆盖范

围和地面通信覆盖范围）等进行计算，具体公式

参见［１５］。
（２）可分离组件。可分离组件的质量、功耗、

成本、技术成熟度和可靠性参数如表１所示。分
离式航天器星簇中至少有一个模块携带有效载荷

对地观测组件ＥＯ，性能参数假设如下：单幅照片
像素 ８０００×８０００，ＣＣＤ微元为 ８μｍ，每个像素
２比特；相机对地观测视场角为１９°；每天下传照
片数量是轨道、通信链路的函数；数据下传模式有

以下４种：①载荷模块具有 ＥＯ组件、ＳＳＲ组件和
ＨＢＤ组件，通过本模块直接下传；②如果①无法
下传所有数据，或者载荷模块仅具备 ＥＯ和 ＳＳＲ
组件，则在星簇中通过其他模块携带的ＨＢＤ进行
下传；③如果前两步无法下传所有数据，或者载荷
模块仅具备 ＥＯ组件，则在星簇中通过其他具备
ＳＳＲ和ＨＢＤ组件的模块进行下传；④如果前三步
均无法下传所有数据，或者载荷模块仅具备 ＥＯ

组件，则在星簇中通过单独携带 ＳＳＲ组件和单独
携带ＨＢＤ组件的模块配合进行下传。

（３）模块平台。模块平台各个分系统的设计
与建模均采用目前已有的典型小卫星设计模型。

在概念设计与分析阶段，根据模块平台携带的有

效载荷———可分离式组件，参考［１５］采用经验估
计关系式对模块整星质量、功耗等指标进行估算。

２３２　成本模型
分离模块航天器成本主要考虑三大部分：模

块研制成本、发射与运营成本、在轨故障维修成

本。本文没有考虑地面设备成本、航天器软件开

发成本和航天器保险。

（１）模块研制成本
考虑批量生产，单元模块的成本估算如下，

Ｃｍｏｄｕｌｅｉ１＝ＮＲＥｍｏｄｕｌｅｉ１＋ＲＥＣｍｏｄｕｌｅｉ１ （２）
ＣｍｏｄｕｌｅｉＱ＝ＲＥＣｍｏｄｕｌｅｉ１×Ｑ

（ｌｎＬＲｍｏｄｕｌｅ／ｌｎ２） （３）
其中，Ｃｍｏｄｕｌｅｉ１是第 ｉ类模块中第一个模块的研制
成本，包括非重复成本 ＮＲＥｍｏｄｕｌｅｉ１和重复成本
ＲＥＣｍｏｄｕｌｅｉ１两部分。ＣｍｏｄｕｌｅｉＱ是同类型第 Ｑ个模块
的成本，ＬＲｍｏｄｕｌｅ是该模块研制生产的学习率，本文
取值为０８５。模块非重复成本和重复成本通过
模块所携带组件成本进行估算，成本估算公式参

考小卫星成本模型（ＳＳＣＭ０７）［１６］。
计算中采用的成本数据是以２００８年美元为

单位折算，考虑通货膨胀，则

ＣｍｏｄｕｌｅｉＱｉｎｆｌａｔｅｄ＝ＣｍｏｄｕｌｅｉＱ×（１＋Ｒｉｎｆｌａｔｉｏｎ）
（ｌａｔｅｒｙｅａｒ－２００８）

（４）
其中，Ｒｉｎｆｌａｔｉｏｎ为年膨胀率，本文取为４％，ｌａｔｅｒｙｅａｒ
为模块研制年份。

所有模块的研制成本为

ＣＭ ＝ ∑
Ｎｍｏｄｕｌｅｔｙｐｅ

ｉ＝１
∑

Ｎｍｏｄｕｌｅｔｙｐｅｉ

ｊ＝１
Ｃｍｏｄｕｌｅｉｊｉｎｆｌａｔｅｄ （５）

其中，Ｎｍｏｄｕｌｅｔｙｐｅ为分离式航天器所包含的模块类
型总数，Ｎｍｏｄｕｌｅｔｙｐｅｉ为第ｉ类模块的数量。

（２）发射与运营成本
单个模块均为小卫星级别，由其发射质量决

定的发射成本部分与单发成本相比很小，因此本

文仅考虑单发成本。

Ｃｌａｕｎｃｈ ＝∑
Ｎｌａｕｎｃｈ

ｉ＝１
Ｃｉｌａｕｎｃｈ （６）

其中，Ｎｌａｕｎｃｈ为总共预计发射次数，Ｃ
ｉ
ｌａｕｎｃｈ为第 ｉ次

发射的发射成本。备选发射运载器及其发射能力、

成本和可靠性等指标参见表２。
对于本文中的近地轨道对地观测任务，近似

定义每个模块每年的运营成本为２ＭＳ｜。
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Ｃｏｐｓ＝ ∑
Ｎｍｏｄｕｌｅｔｙｐｅ

ｉ＝１
∑

Ｎｍｏｄｕｌｅｔｙｐｅｉ

ｊ＝１
２ＭＳ｜×Ｔｉｊ （７）

其中，Ｔｉｊ为第ｉ类型第 ｊ模块的在轨运行总时间
（单位：年）。

（３）风险成本
由于航天器研制、发射和在轨运行过程中存

在各种不确定性因素可能导致任务延期、发射失

败、在轨故障等问题，因此考虑将这些不确定性因

素带来的风险转化为以资金度量的风险成本

Ｃｒｉｓｋ，以此对设计方案的稳健性和可靠性进行度
量。本文主要考虑发射失败和在轨故障维修。

①发射失败
如果发射失败，则该次发射所携带的模块全

部进行重新研制，并需要重新发射。假设重新发射

的模块和运载器不变，且不考虑保险，则发射失败

风险成本为

　Ｃｌａｕｎｃｈｆａｉｌｕｒｅ

＝ ∑
ｉ∈Ｉｌａｕｎｃｈｆａｉｌｕｒｅ

Ｃｉｌａｕｎｃｈ＋ ∑
ｉ∈Ｉｌａｕｎｃｈｆａｉｌｕｒｅ

∑
ｊ∈ＩＭｔｙｐｅｉＬｆａｉｌ

∑
ＮＭｔｙｐｅｊｉＬｆａｉｌ

ｋ＝１
Ｃｍｏｄｕｌｅｊｋｉｎｆｌａｔｅｄ

（８）
其中，Ｉｌａｕｎｃｈｆａｉｌｕｒｅ是发射失败运载器对应的发射编
号，ＩＭｔｙｐｅｉＬｆａｉｌ和ＮＭｔｙｐｅｊｉＬｆａｉｌ分别为发射失败运载器
ｉ所携带的模块类型编号及其数量。

②在轨故障维修
如果分离式航天器某个模块在轨出现故障，

采用发射同型模块将故障模块进行在轨更换的方

式实现故障维修，则在轨故障维修成本为该新模

块的研制成本与发射成本之和，如下式所示：

Ｃｏｐｓｆａｉｌｕｒｅ ＝ ∑
Ｎｏｐｓｆａｉｌｕｒｅ

ｉ＝１
Ｃｉｌａｕｎｃｈｏｐｓｆａｉｌｕｒｅ

＋ ∑
ｉ∈ＩＭｔｙｐｅｉｏｐｓｆａｉｌ

∑
ＮＭｔｙｐｅｉｏｐｓｆａｉｌ

ｊ＝１
Ｃｍｏｄｕｌｅｉｊｉｎｆｌａｔｅｄ

（９）
其中，Ｎｏｐｓｆａｉｌｕｒｅ是在轨运行故障模块更换所需发射
次数，ＩＭｔｙｐｅｉｏｐｓｆａｉｌ和ＮＭｔｙｐｅｉｏｐｓｆａｉｌ分别为在轨运行故
障模块类型编号及其对应故障模块数量。

Ｃｒｉｓｋ ＝Ｃｌａｕｎｃｈｆａｉｌｕｒｅ＋Ｃｏｐｓｆａｉｌｕｒｅ （１０）
综上，分离模块航天器总成本为

Ｃ＝ＣＭ ＋Ｃｌａｕｎｃｈ＋Ｃｏｐｓ＋Ｃｒｉｓｋ （１１）
２３３　收益模型
洛马公司提出根据下传数据量及其固定单位

价格计算收益［１１］。借鉴该方法本文定义收益模型

如下：

Ｒｒｅｖｅｎｕｅ ＝Ｎｉｍａｇｅｄａｔａ×Ｐｉｍａｇｅｐｒｉｃｅ （１２）
其中，Ｎｉｍａｇｅｄａｔａ为下传照片数据量，Ｐｉｍａｇｅｐｒｉｃｅ为照片
市场价格，由对地分辨率、画幅大小决定。

根据成本模型（含风险成本）和收益模型可

以进一步定义风险调节净收益如下：

Ｎｅｔ＝Ｒｒｅｖｅｎｕｅ－Ｃ （１３）

３　分离模块航天器系统不确定性因素建模

本文对分离模块航天器设计中涉及的不确定

性变量作为随机变量处理，通过概率方法进行建

模。

３１　组件 ／模块不确定性

主要考虑各个模块包括的可分离组件和模块

平台的可靠性。本文采用指数寿命模型对各组件

和模块的失效分布密度函数进行建模，定义如下：

ｆ（ｔ）＝λｅ－λｔ （１４）
其中，λ为失效率，θ＝１／λ是平均故障间隔时间
（ＭＴＴＦ）。各个可分离组件平均故障间隔时间如
表１所示。模块平台所有分系统可靠性采用平台
总体平均故障间隔时间表示，本文假设为６０月（５
年）。

由于地球扁率、低轨大气影响、入轨精度等诸

多因素，使轨道高度存在一定的漂移，由此对观测

精度产生影响。假设轨道高度为截尾正态分布，系

数为ａ＝５００，ｂ＝６００，标准差为０５ｋｍ［５］。

３２　成本模型不确定性

假设可分离组件研制成本（决定模块研制成

本的主要因素）和发射成本为正态分布，则各项

成本期望值如表 １和表 ２所示，标准差系数为
１％。根据２３２小节成本模型估算所得全寿命
周期成本后，考虑研制周期、市场、政策等不确定

性因素综合影响，进一步设置全寿命周期的２０％
作为余量，以此估算最终的全寿命周期总成本。

３３　发射运载器不确定性

发射运载器不确定性主要考虑运载器的可靠

性。假设每次发射任务为独立随机事件，每次任

务的可靠性如表２所示。

４　分离模块航天器系统ＵＭＤＯ

本文以执行对地遥感任务的虚拟分离模块航

天器为对象，对其不确定性多学科设计优化进行

研究。

对该地球遥感航天器设计任务定义如下：太

阳同步回归圆轨道，轨道高度范围 ５００～６００ｋｍ
（以保证采用表１中 ＥＯ组件条件下的对地观测
精度要求）。在轨运行寿命５年。航天器由３个
模块组成，至少包括１个有效载荷组件（ＥＯ）、１
个测控组件（ＴＤＲＳＳ）、１个高带宽下传通信组件

·３１·
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（ＨＢＤ）、１个大容量数据存储组件（ＳＳＲ）和１个
任务数据处理器组件（ＭＤＰ）。每个模块包含不
超过３个上述可分离组件。每个模块平台包括所
有支撑有效载荷（即所携带的分离组件）正常工

作的分系统，如结构、电源、姿轨控、热控、测控

（与地面直接测控，不通过中继卫星，以此与

ＴＤＲＳＳ测控组件区别）、星上计算机和星间通讯。

４１　优化问题描述

（１）优化目标
根据系统评价准则的分析，本文采用风险调

节净收益评价指标作为优化目标，在不确定性因

素影响条件下该指标期望值越大越好，该指标的

标准方差越小越好。

（２）设计变量
设计变量为航天器各个模块携带组件的类型

和数量，以及所有模块的发射方案，具体如下：

ｘｉ＝［ｎｉ１，ｎｉ２，ｎｉ３，ｎｉ４，ｎｉ５］，　ｉ＝１，２，３；

ｎｉｊ∈｛０，１，２，３｝，　ｉ＝１，２，３；ｊ＝１，２，…，５

（１５）
ｌ＝［ｌ１，ｌ２，ｌ３］，ｌｉ∈｛１，２，３，４，５，６｝，　ｉ＝１，２，３

（１６）
ｓ＝［ｓ１，ｓ２，ｓ３］，ｓｉ∈｛１，２，３｝，　ｉ＝１，２，３

（１７）
ｈ∈［５００，６００］ｋｍ （１８）

其中，设计变量向量 ｘｉ表示模块 ｉ包含的可分离
组件类型和数量，ｎｉｊ表示第 ｉ个模块包含第 ｊ类
（编号依次对应表１中可分离组件）可分离组件
的数量，取值范围为｛０，１，２，３｝，０表示不具有该
类组件。设计变量向量ｌ表示航天器３个模块的
发射运载器，ｌｉ表示发射第 ｉ个模块的运载器类
型，取值范围为｛１，２，３，４，５，６｝，编号依次对应表
２中的运载器。设计变量向量 ｓ表示各个模块的
发射批次，ｓｉ表示第ｉ个模块的发射批次编号，取
值范围为｛１，２，３｝。本文不考虑发射顺序，具有
相同批次编号的模块表示由同一个运载器同批发

射。ｈ为轨道高度，连续变量，上下限为［５００，
６００］ｋｍ。综上，总体设计变量向量为

Ｘ＝｛ｘ１，ｘ２，ｘ３，ｌ，ｓ，ｈ｝ （１９）
（３）约束条件
本文主要针对分离模块航天器的体系结构与

模块发射方案进行设计优化，学科模型均进行了

简化，主要采用基于经验的估算公式进行计算，因

此对学科没有提出具体约束条件，如：轨道星蚀

率、结构可靠性、电磁兼容、地面覆盖等，而主要是

基于前文中对本次对地遥感分离模块航天器设计

优化任务的描述对体系结构和发射方案提出约束

条件。

假设分离模块航天器至少包含每类可分离组

件各一个，则

∑
３

ｉ＝１
ｎｉｊ≥１，　ｊ＝１，２，３，４，５ （２０）

假设每个模块所携带可分离组件数量不超过

３个，则

∑
５

ｊ＝１
ｎｉｊ≤３，　ｉ＝１，２，３ （２１）

由于只考虑发射批次，不考虑发射顺序，则不

妨假设第一个模块属于编号为１的发射批次，则
ｓ１ ＝１，
［ｓ２，ｓ３］∈｛［１，１］，［１，２］，［２，１］，［２，２］，［２，３］｝

（２２）
综合对优化目标和约束条件的分析，对小卫

星总体不确定性设计优化问题表述如下：

ｆｉｎｄ　Ｘ＝｛ｘ１，ｘ２，ｘ３，ｌ，ｓ，ｈ｝

ｍｉｎ　ｆ（Ｘ，ｐ）＝－
ｋ１
ｗ１
μＮｅｔ＋

ｋ２
ｗ２
σＮｅｔ

ｓ．ｔ．　∑
３

ｉ＝１
ｎｉｊ≥１，　ｊ＝１，２，３，４，５

　　　∑
５

ｊ＝１
ｎｉｊ≤３，　ｉ＝１，２，３

　　　ｎｉｊ∈｛０，１，２，３｝，　ｉ＝１，２，３；ｊ＝１，２，…，５

　　　ｌｉ∈｛１，２，３，４，５，６｝，　ｉ＝１，２，３

　　　ｓ１＝１，［ｓ２，ｓ３］∈｛［１，１］，［１，２］，［２，１］，［２，２］，［２，３］｝

　　　ｈ∈［５００，６００























］

（２３）
其中，ｐ为总体设计优化过程中的系统参数向量，
如：各个可分离组件主要参数发射运载器主要参

数以及学科模型估计关系式中的常系数等。μＮｅｔ
为风险调节净收益的期望值，σＮｅｔ为风险调节净
收益的标准方差。取加权因子ｋ１＝ｋ２＝０５（两个
子目标同等重要），比例因子ｗ１＝１００，ｗ２＝１００。
约束条件没有可靠性要求，因此该不确定性优化

问题实际为稳健优化问题。

４２　ＵＭＤＯ优化过程组织与实现

由前文分析可知，本文中航天器学科模型主

要为经验估算公式，不涉及高精度复杂模型，计算

量小，因此可以直接采用传统双层 ＵＭＤＯ优化过
程进行组织求解［１７］，且无需采用近似方法对模型

进行简化，ＵＭＤＯ优化过程组织流程如图３所示。
由图可知，该 ＵＭＤＯ优化过程包括双层循环：上
层优化循环和下层不确定性分析循环。考虑本文
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优化问题为离散变量与连续变量混合，且以离散

变量为主，因此优化方法采用适于求解非线性混

合离散变量优化问题的组合型法 ＭＤＣＰ［１８］。在
不确定性分析中，考虑本文优化问题中只涉及分

析优化目标的期望值和标准方差，没有可靠性约

束分析问题，而且学科模型计算量低，因此采用分

析精度相对准确的蒙特卡洛仿真分析方法。

图３　传统双层ＵＭＤＯ优化过程
Ｆｉｇ．３　ＴｈｅｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌｄｏｕｂｌｅｌｏｏｐＵＭＤＯｐｒｏｃｅｄｕｒｅ

４３　优化结果与分析

采用前文介绍 ＵＭＤＯ优化过程对优化问题
通过Ｍａｔｌａｂ编程集成求解，优化结果如表 ３所
示。其中，起始方案设置为文献［６］中的 ＰＦ０２４８
方案。

表３　分离模块航天器总体ＵＭＤＯ优化结果

Ｔａｂ．３　ＵＭＤＯｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆｒａｃｔｉｏｎａｔｅｄ

　　　　ｍｏｄｕｌａｒｉｚｅｄｃｌｕｓｔｅｒｓｐａｃｅｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍｓｄｅｓｉｇｎ

参数名称 起始方案 优化结果

设计

变量

模块１方案 ［１，０，０，０，０］［１，０，０，０，０］
模块２方案 ［０，１，１，０，１］［０，１，０，０，１］
模块３方案 ［０，０，０，１，０］［０，０，１，１，０］
运载器方案 ［１，１，１］ ［２，２，２］
发射批次方案 ［１，１，２］ ［１，１，１］
轨道高度／ｋｍ ５５０ ５１０

目标
μＮｅｔ／ＭＳ｜ ７４ １８９
σＮｅｔ／ＭＳ｜ ８５ ９６

其它

参数

μＣｏｓｔ／ＭＳ｜ ２４２ ２１６
σＣｏｓｔ／ＭＳ｜ ４４ ４０

循环次数 － ２１

　　由表３可以看出，通过２１次迭代循环收敛得
到最优方案。优化后方案的轨道高度由起始方案

５５０ｋｍ降低为５１０ｋｍ，从而使相同相机参数条件
下能够获得更高成像精度，由此有利于提高收益；

初始模块２携带的 ＴＤＲＳＳ组件优化后调整到模
块３，由此将通信组件分散到不同模块，提高与地
面通信的可靠度；３个模块由分２批发射优化调
整为１批发射，由此降低发射成本，但同时也增大
了发射失败的风险。上述多种因素的优化调整综

合作用于优化目标，使得优化后方案比起始方案

的风险调节净收益期望值提高约１５５％，优化效
果显著，但是风险调节净收益标准方差也随之提

高了１３％，方案稳健性有所降低。在起始方案和
最优方案分别进行蒙特卡洛仿真，仿真次数各

１００次，仿真结果如图４所示。图中横轴为全寿
命周期成本，纵轴为净收益，离散点代表在不确定

性因素影响下的不同采样点仿真结果，椭圆曲线

范围表示方案不确定性分布特征，其中以成本与收

益的期望值为椭圆中心，以成本与收益的标准方差

和协方差确定椭圆形状与大小（５０％置信度）。

图４　起始方案与最优方案蒙特卡洛仿真结果
Ｆｉｇ．４　ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓａｔｔｈｅｉｎｉｔｉａｌａｎｄｏｐｔｉｍｕｍｄｅｓｉｇｎ

式（２３）所述优化问题实际为两目标优化问
题，需同时提高风险调节净收益期望值和降低风

险调节净收益标准方差。本文采用将两个目标线

性相加的方法将多目标问题化为单目标问题进行

求解，因此在给定权重系数条件下获得了一个优

化方案。实际上，对于多目标优化问题，优化结果

为Ｐａｒｅｔｏ非劣解集而非一个最优点，决策者通过
不同偏好在非劣解集中进行方案选择。本文优化

迭代过程中亦获得了若干非劣解，选择其中风险

调节净收益标准方差最小的方案（记为优化方案

Ｂ）与表３中所列出的最优方案（记为优化方案
Ａ）进行比较，如表４所示，两者蒙特卡洛仿真结

表４　ＵＭＤＯ多目标优化两个非劣解比较
Ｔａｂ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｗｏｎｏｎｅｄｏｍｉｎａｔｅｄｅｓｉｇｎｓｉｎ

ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

参数名称 优化方案Ａ 优化方案Ｂ

设计

变量

模块１方案 ［１，０，０，０，０］［１，０，０，０，０］
模块２方案 ［０，０，１，１，０］［０，０，１，２，０］
模块３方案 ［０，１，０，０，１］［０，１，０，０，２］
运载器方案 ［２，２，２］ ［２，２，２］
发射批次方案 ［１，１，１］ ［１，１，１］
轨道高度／ｋｍ ５１０ ５１０

目标
μＮｅｔ／ＭＳ｜ １８９ １２８
σＮｅｔ／ＭＳ｜ ９６ ６７

其它

参数

μＣｏｓｔ／ＭＳ｜ ２１６ ２２０
σＣｏｓｔ／ＭＳ｜ ４０ ３８

·５１·
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果如图５所示。除了模块２和模块３方案不同
外，２个优化方案其他设计变量均相同。由表 ４
可以看出，方案Ａ比方案Ｂ的风险调节净收益期
望值高４８％，但是其风险调节净收益标准方差也
比方案Ｂ高４３％，表示方案Ａ在具有高预期收益
的同时，也具有高可变性，对于追求方案稳健性的

决策者可能更倾向于方案Ｂ。

图５　两个非劣解优化方案蒙特卡洛仿真结果
Ｆｉｇ．５　ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓａｔｔｗｏｎｏｎｄｏｍｉｎａｔｅ

ｄｅｓｉｇｎｓｉｎｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

５　结 论

本文对分离模块航天器概念阶段总体设计的

不确定性多学科设计优化进行了初步研究。对分

离模块航天器系统进行了建模，包括体系结构定

义、评价准则定义、总体设计学科模型建模、成本

和收益模型建模，并对总体设计中存在的不确定

性因素进行了提取与建模。以虚拟对地遥感分离

模块航天器为对象，根据任务需求，对其不确定性

设计优化问题进行了数学表述，并采用传统双层

ＵＭＤＯ优化过程进行了组织求解，最终获得了不
确定性因素影响下风险调节净收益及其稳健性综

合最优的方案。虽然本文对学科模型、成本与收

益模型、不确定性因素模型都进行了极大简化，结

果精度和可信度均有待商榷，且全文中采用的数

据均来源于欧美公开文献，没有直接采用我国实

际数据，但是本文提出的分离模块航天器不确定

性多学科设计优化思路以及在算例分析中取得的

显著效果可以为我国将来进行该新概念航天器的

进一步研究提供有益的参考。
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