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摘　要：针对高超声速滑翔飞行器弹道多目标优化问题，综合考虑计算效率和精度，结合分解进化算法
与配点法提出一种混合求解策略。根据滑翔飞行器动力学模型和弹道设计中需要考虑的约束条件，建立飞

行器多目标弹道优化模型。利用控制量离散化方法将多目标弹道优化问题转化为带约束的多目标参数优化

问题，并采用罚函数法处理约束条件，随后利用分解多目标进化算法进行求解。为了提高弹道优化的精度，

将椭球聚合法与配点法相结合，以多目标进化算法得到的Ｐａｒｅｔｏ解作为初始解进行迭代求解。通过典型的复
杂约束多目标弹道优化的算例表明，所提出的混合求解策略能够获得满足复杂约束要求的 Ｐａｒｅｔｏ最优解集，
实现有效的多目标弹道优化。
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　　高超声速滑翔飞行器（ＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃＧｌｉｄｅｒ
Ｖｅｈｉｃｌｅ，ＨＧＶ）具有高速度、高机动、长航程等诸
多优势，成为未来飞行器发展的一个重要方向，具

有广阔的军事应用前景［１］。

弹道优化技术是高超声速滑翔飞行器的关键

技术之一。随着研究的不断深入，在进行高超声

速滑翔飞行器弹道设计之中，不仅要考虑飞行器

在飞行过程中受到的气动热、动压、过载、控制量、

终端约束等复杂约束条件的限制，还需要考虑面

向具体作战任务的要求，如航路点、禁飞区等。面

对诸多性能指标，设计者往往不能追求单个指标

最优，而是需要同时考虑多个相关的性能指标，利

用多目标优化方法进行求解，获得Ｐａｒｅｔｏ最优解，
从而对各个指标进行权衡和折中［２］。

对于高超声速滑翔飞行器的多目标弹道优化

问题而言，工程上常用的方法是利用偏好（权重）

信息，将多个目标聚合为单个目标，并采用成熟的

单目标优化算法进行求解。主要优化方法包括加

权法、理想点法、物理规划法、主要目标法等［３］。雍

恩米等［４］应用物理规划法设计再入飞行最优攻角；

谢愈等［２］将物理规划法应用于高超声速飞行器多

目标复杂约束滑翔弹道优化设计，结合高斯伪谱法
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获得了满足设计者偏好的满意解。上述基于偏好

的方法每次只能优化得到一个解，无法得到整个

Ｐａｒｅｔｏ前沿（ＰａｒｅｔｏＦｒｏｎｔ，ＰＦ）。为了获得多个
Ｐａｒｅｔｏ最优解（ＰａｒｅｔｏＳｅｔ，ＰＳ），通常需要采用多目
标优化方法来进行设计。主要优化方法包括各种

多目标进化算法、多目标粒子群算法等［５］。例如，

陈刚、王明光等［６－７］将多目标遗传算法 ＮＳＧＡ－ＩＩ
成功应用于可重复使用运载火箭最优再入弹道优

化设计；丰志伟等［８］应用分解多目标进化算法

（ＭｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎＥｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙＡｌｇｏｒｉｔｈｍ
ｂａｓｅｄｏｎＤｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，ＭＯＥＡ／Ｄ）求解火星再入
飞行器一体化多目标优化设计问题。

滑翔飞行器弹道优化问题是一个带有复杂约

束的最优控制问题，本文综合考虑计算效率和精

度，提出一种结合进化算法和配点法的混合、分层

多目标优化策略。为了获得具有较高精度的全局

最优解，将多目标弹道优化问题的求解分为两步：

①使用较少节点对弹道优化问题进行离散化处
理，采用 ＭＯＥＡ／Ｄ进行多目标优化计算，获得
Ｐａｒｅｔｏ前沿和全局最优解集；②以多目标最优解
作为基于二代小波节点自适应配点法［９］的初始

解进行精细优化，获得较高精度的弹道。特别是，

在ＭＯＥＡ／Ｄ和自适应配点法中采用了椭球聚合
法［１０］将多个目标函数聚合为单个目标函数。

１　滑翔飞行器多目标弹道优化模型

１．１　再入动力学方程

以地心距 ｒ、经度 λ和纬度 描述飞行器位
置，以速度大小Ｖ、速度倾角θ和速度偏角σ描述
飞行器速度，建立的滑翔飞行器三自由度运动方

程［１１］可表示为

Ｖ·＝－Ｘｍ－ｇｓｉｎθ＋

　　ω２ｅｒｃｏｓ（ｓｉｎθｃｏｓ－ｃｏｓθｃｏｓσｓｉｎ）

θ·＝ＹｃｏｓνｍＶ ＋
Ｖ
ｒ－
ｇ( )Ｖ ｃｏｓθ＋２ωｅｃｏｓｓｉｎσ＋

　　
ω２ｅｒｃｏｓ
Ｖ （ｃｏｓθｃｏｓ＋ｓｉｎθｃｏｓσｓｉｎ）

σ＝ＬｓｉｎνｍＶｃｏｓθ
＋Ｖｃｏｓθｓｉｎσｔａｎｒ ＋

　　ω２ｅｒ
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　　２ωｅ（ｃｏｓｔａｎθｃｏｓσ－ｓｉｎ）
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λ·＝Ｖｃｏｓθｓｉｎσｒｃｏｓ
ｒ＝Ｖｓｉｎ
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（１）

其中：Ｘ为阻力，Ｙ为升力，Ｌ为侧向力，ｍ为飞行
器质量，ｇ为引力加速度；速度倾角 θ为速度矢量
与当地水平面的夹角，速度偏角 σ为速度矢量在
当地水平面投影与正北方向的夹角；ωｅ为地球自
转角速度，ν为侧倾角。由于滑翔飞行器为面对
称升力体，通常采用倾斜转弯（ＢａｎｋＴｏＴｕｒｎ，
ＢＴＴ）技术，在上述运动方程中假设侧滑角为零。

１．２　约束条件分析

滑翔飞行器多目标弹道设计约束条件［１２］包

括：热流、动压、过载、平衡滑翔、禁飞区、航路点等

过程约束；弹道末端需满足的终端状态约束；对攻

角、侧倾角的控制量约束。

１）气动热、过载和动压约束：为了保证飞行
器结构安全，对沿弹道飞行的热流密度、动压、过

载等进行限制。

驻点热流密度约束为

Ｑ·＝ｋｓρ
ｎＶｍ＜Ｑ·ｍａｘ （２）

其中：Ｑ· 表示热流，单位为ｋＷ／ｍ２；ｋｓ为取决于飞
行器头部形状的热流传递系数；ρ为大气密度；ｍ、
ｎ为常数，对于高超声速再入问题，可取 ｍ＝３或
ｍ＝３１５，ｎ＝０５。

过载约束为

ｎｙ＝
Ｙｃｏｓα＋Ｘｓｉｎα

ｍｇ０
＜ｎｙｍａｘ （３）

式中，α为攻角。
动压约束为

ｑ＝１２ρＶ
２＜ｑｍａｘ （４）

２）拟平衡滑翔约束：为保证弹道平稳，沿弹
道飞行器可获得的最大升力须能够平衡其他

力，即

Ｙｍａｘ＞ｍｇ－ｍ
Ｖ２
ｒ （５）

３）禁飞区约束：禁飞区指飞行需要规避的区
域，包括躲避雷达探测等。为便于计算，假设禁飞

区为无限高圆柱，弹道点与禁飞区中心在地面投

影的最短距离满足如下约束

　　　 Ｒ０·ａｒｃｃｏｓ［ｓｉｎｓｉｎｎｆｚ＋
ｃｏｓｃｏｓｎｆｚｃｏｓ（λ－λｎｆｚ）］ ＞Ｒｎｆｚ （６）

其中，λｎｆｚ和ｎｆｚ分别表示禁飞区中心经纬度，Ｒｎｆｚ
表示禁飞区半径。

４）控制量约束：由于受执行机构能力限制，
攻角、侧倾角等物理量的幅值存在约束边界

α∈［αｍｉｎ，αｍａｘ］

ν∈［νｍｉｎ，νｍａｘ{ ］
（７）

·５８·
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５）终端约束：本文主要开展最大射程优化，
不约束滑翔段终点的位置和速度。

１．３　性能指标

按照飞行任务的不同，可选择不同的性能指

标。常用的优化目标有终端射程最大、飞行时间

最短、总加热量最小等。如取终端射程最大为优

化指标，则

Ｊ＝ｍｉｎ［－Ｌ（ｔｆ）］ （８）
当选择总加热量最小作为性能指标时，则

Ｊ＝ｍｉｎ∫
ｔｆ

ｔ０
Ｑ·ｄｔ （９）

２　多目标优化问题的混合求解策略

多目标弹道优化问题的核心是获得一组较为

精确的Ｐａｒｅｔｏ全局最优解集。为此，本文提出结
合分解多目标进化算法和配点法的混合求解策

略。为了保证两种多目标优化方法求解问题的一

致性，均采用椭球聚合法［１０］将多目标优化问题转

化为单目标优化问题。

２．１　混合求解策略

混合求解策略优化流程如图１所示。具体计
算过程如下：

图１　混合求解策略流程图
Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｈｙｂｒｉｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙ

１）定义多目标弹道优化问题：定义状态方
程，确定控制量、优化目标和约束条件。

２）弹道优化问题的离散：分别采用打靶法
（仅离散控制量）和配点法（同时离散控制量和状

态量）将弹道优化问题转化为多目标优化问题。

３）全局多目标最优解集的构造：采用ＭＯＥＡ／
Ｄ对控制量离散方法得到的多目标优化问题进行
优化计算。设置合理的优化参数，如种群规模和

迭代步数，获得全局多目标最优解。

４）最优解集的精细优化：采用非线性规划算

法对配点法得到的优化问题进行求解，以ＭＯＥＡ／
Ｄ得到的控制量和状态量作为初始解进行优化迭
代，采用自适应配点法进行网格自适应加密以提

高求解精度。

需要说明的是：①为了求得全局最优解，首先
采用进化算法求解，考虑计算效率问题，采用打靶

法仅离散控制量，以降低设计变量的个数；②为了
获得较精细的弹道，利用配点法和椭球聚合法将

多目标弹道优化问题转化为单目标的非线性规划

问题，利用非线性规划算法进行求解，并进行节点

自适应加密。

２．２　椭球聚合法

在上述混合求解策略中，利用非线性规划求

解多目标问题时，需要用聚合公式将多目标优化

问题转化为一组单目标优化问题。为了保持目标

函数的连续性，本文采用椭球聚合公式［１０］。该方

法使用具有特定方向和较大偏心率的椭球（椭

圆）与可达目标区域 Ω的最优边界相切，并寻找
边界上的切点，从而在一定条件下给出 ＰＦ的
近似。

对于极小化问题而言，在大多数情况下，ＰＦ
是可达目标区域左下边界Ω的一部分。椭球聚
合公式使用 Ｎ个椭球（椭圆）与上述边界Ω相
切。通过位于边界Ω上的切点给出 ＰＦ的近似。
该方法要求椭球具有一个较大的长轴和若干个较

小的短轴。椭球的中心一般位于可达目标区域的

左下侧，通过控制椭球长轴的方向来获得不同的

边界点，如图２所示。在一般情况下，当长轴方向
均匀分布时，椭球聚合法可以产生近似均匀分布

的ＰＦ。具体的做法是：将长轴方向与一组均匀分
布的权重矢量相关联。

图２　旋转椭球方法
Ｆｉｇ．２　Ｒｏｔａｔｅｄｅｌｌｉｐｓｏｉｄｍｅｔｈｏｄ

根据上述思想，将多目标优化问题处理为 Ｎ
个单目标优化问题。令 λ表示权重矢量，Ｒ（λ）

·６８·
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表示将第一个目标函数 Ｆ１的坐标轴旋转到权重
矢量λ方向的坐标变换矩阵。椭球与边界Ω的
切点是式（１０）所示单目标优化问题的全局最
优解。

ｍｉｎｇＲＥ（ｘａ，Ｒ（λ），ｚ）＝
Ｆ～２１
ａ２
＋∑

ｍ

ｉ＝２
Ｆ～２ｉ

ｓ．ｔ．　ｘ∈Ω （１０）
其中，

Ｆ～＝Ｒ（λ）（Ｆ－ｚ） （１１）
ｚ ＝（ｚ１，…，ｚｍ）

Ｔ是椭球的中心，ａ是半长轴与
半短轴之比。

２．３　分解多目标进化算法

分解多目标进化算法 ＭＯＥＡ／Ｄ由 Ｚｈａｎｇ和
Ｌｉ于２００７年提出［１３］，该算法将多目标优化问题

转化为多个单目标优化子问题，对子问题采用进

化算法以合作的方式同时进行优化。因此，其具

有进化机制简单、收敛速度快、ＰＦ近似均匀等
优点。

以椭球聚合公式为例，将原始多目标优化问

题分解成 Ｎ个标量优化问题。令 λ１，…，λＮ为
均匀分布的一组权重矢量，ｚ为参考点，则第ｊ个
子问题的目标函数为

ｇＲＥ（ｘａ，Ｒ（λ），ｚ）＝
Ｆ～２１
ａ２
＋∑

ｍ

ｉ＝２
Ｆ～２ｉ （１２）

因为ｇＲＥ关于λ连续，所以当权重矢量 λｉ和
λｊ相互接近时，子问题ｇＲＥ（ｘａ，Ｒ（λｉ），ｚ）的优
化解应该接近 ｇＲＥ（ｘａ，Ｒ（λｊ），ｚ）的优化解。
因此与权重矢量λｉ相邻的关于ｇＲＥ的信息能够对
子问题ｇＲＥ（ｘａ，Ｒ（λｉ），ｚ）的优化起到辅助作
用。ＭＯＥＡ／Ｄ包括初始化、更新和停止三个过
程，具体步骤见文献［１３］。

在ＭＯＥＡ／Ｄ中，通常采用欧式距离测量两个
权重矢量之间的邻近性，并用于确定矢量λｉ的邻
居。获得较为精确的参考点 ｚ通常需要求解多
个单目标优化问题，比较耗时，因此该算法首先进

行初始化，然后在迭代过程中进行更新。这样可

以使得理想点的更新随着迭代优化而进行，节省

了计算时间。

２．４　自适应配点法

针对轨迹优化问题中精度和效率之间的矛

盾，丰志伟等曾提出基于二代小波的节点自适应

加密方法［９］。该方法采用 ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ方法将原
轨迹优化问题转化为非线性规划问题，并采用非

线性规划算法求解；根据控制或状态函数的小波

系数幅值确定自适应加密的节点，并进行序列

优化。

基于二代小波的节点自适应算法输入参数包

括：初始分辨率水平 Ｊ０（控制初始节点个数）；最
大分辨率水平Ｊｍａｘ（控制背景节点个数，即最小节
点间隔）；小波系数幅值的阈值 ε。终止条件：前
后两次节点位置相同或达到预定的迭代次数。计

算流程如下：

１）根据初始分辨率 Ｊ０生成均匀节点 Ｇ
Ｊ０（或

｛τｉ｝）以及该均匀节点上的状态函数 ｘ和控制函
数ｕ的初始猜测；
２）利用非线性规划算法优化由原轨迹优化

问题转化得到的非线性规划问题，得到状态函数

ｘ和最优控制函数ｕ；
３）根据节点自适应算法确定下一步优化的

自适应节点，若存在多个控制函数，则将这些控制

函数分别得到的自适应节点进行合并；

４）利用前一次优化计算的解 ｘ和 ｕ，利用小
波插值计算新的自适应节点上的初始猜测，并进

行循环迭代，直到满足终止条件。

需要说明的是，小波系数幅值的阈值通常

可取为 ε＝γ（ｕｍａｘ－ｕｍｉｎ）。对于间断函数，γ可
取０００５～００１；对于连续函数，γ可取０００１～
０００５。　

３　仿真分析

３．１　仿真条件和参数

以 通 用 航 空 飞 行 器［１４］ （Ｃｏｍｍｏｎ Ａｅｒｏ
Ｖｅｈｉｃｌｅ，ＣＡＶ）气动性能为例进行多目标弹道优
化，通过拟合可得到ＣＡＶ－Ｈ模型的气动系数
ＣＬ＝（０．０５０９－０．０００６Ｍａ）α

ＣＤ＝（０．１３４５－０．０１２１Ｍａ＋３．７１５５×１０
－４Ｍａ２）＋

　　（０．００１１－５．６８１５×１０－５Ｍａ＋１．６３０９×
　　１０－６Ｍａ２）α










２

（１３）
优化指标包括射程最大和总加热量最小。考

虑的约束条件包括驻点热流密度、动压、过载以及

禁飞区约束，仿真参数设置如表１所示。
利用本文提出的混合优化算法，将攻角和侧

倾角离散为１５个点，加上终端时间共３１个设计
变量。

在ＭＯＥＡ／Ｄ优化过程中采用旋转椭球聚合
公式，种群规模（子问题个数）为３００，迭代步数为
１０００，邻居规模为２０。采用３００个均匀分布的权
重矢量，每个权重矢量的分量为正值，和为１。节
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表１　弹道优化约束条件
Ｔａｂ．１　Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

约束条件 约束大小

过程约束

ｑｍａｘ＝６５ｋＰａ，Ｑ
·
ｙｍａｘ＝２００００ｋＷ／ｍ

２，ｎｙｍａｘ＝３ｇ

控制量：α∈［０，２０°］，ν∈［－８５°，８５°］
禁飞区（圆柱形）：中心点坐标λ１＝５０°，

１＝２°；半径５００ｋｍ

端点约束

起始点：Ｖ０＝６５００ｍ／ｓ，θ０＝０°，σ０＝９０°，

０＝λ０＝０°，ｈ０＝８０ｋｍ

终端点：Ｖｆ＝１５００ｍ／ｓ，θｆ∈［－２°，２°］，σｆ∈

［８０°，１００°］，λｆ∈［－２°，２°］，ｈｆ≥２５ｋｍ

点自适应算法中，为了节省时间，将优化子问题数

目取为２１，小波系数幅值的阈值取 εｉ＝０００１·
（ｕｉｍａｘ－ｕｉｍｉｎ）。针对每个子问题，取 ＭＯＥＡ／Ｄ优
化结果中相应权重系数对应的子问题的解（控制

量和飞行时间）进行积分得到状态变量，并作为

配点法中的初始解。采用序列二次规划算法

ＳＮＯＰＴ［１５］求解非线性规划问题。

３．２　弹道约束条件处理

由于ＭＯＥＡ／Ｄ无法直接处理多目标弹道优
化问题中存在的复杂非线性约束，需要对约束进

行处理。对于不等式约束，在聚合目标 ｇｔｅ（ｘλ）
中引入惩罚项，ＭＯＥＡ／Ｄ算法更新新解时不仅考
虑了解的聚合目标，而且还融合了约束违约程度。

采用罚函数的 ＭＯＥＡ／Ｄ在求解控制 －结构一体
化设计中得到了成功应用［１６］。

假设第ｉ个约束 ｇｉ（ｘ）≤０，ｉ＝１，…，ｎｃ的违
约度［１７］定义为

Ｗｉ（ｘ）＝ｍａｘ［０，ｇｉ（ｘ）］，ｉ＝１，…，ｎｃ （１４）
如果Ｗｉ（ｘ）＝０，则 ｘ可行，否则不可行。将

目标函数修改为

Ｆ′（ｘ）＝［ｆ１（ｘ）＋ａＷ，…，ｆｍ（ｘ）＋ａＷ］
Ｔ

＝［ｆ′１（ｘ），…，ｆ′ｍ（ｘ）］
Ｔ （１５）

其中

Ｗ＝ｍａｘ［Ｗ１，…，Ｗｎｃ］ （１６）
ｎｃ是约束的个数，参数ａ＞０。

３．３　优化结果分析

利用进化算法得到的近似ＰＦ如图３所示，从
图中可以看出，最大射程解在图中以“”标示，此
时射程为１３７９９ｋｍ，总加热量为１８１７３ＭＪ／ｍ２；最
小总加热量解以“△”标示，此时总加热量为
１０７４５ＭＪ／ｍ２，射程为１０９３０ｋｍ。两个目标具有
明显的冲突性，即射程最大时，总加热量也最大，反

之亦然。为了进一步对比分析，图４给出了三条多
目标优化典型弹道（两条单目标最优弹道；一条典

型折中解，图３中以“□”标示）对应的控制量以及
主要弹道参数。从图４曲线可以看出，最大射程弹
道的攻角为最大升阻比攻角；最小总加热量弹道攻

角较大，且高度在纵平面大幅跳跃。

图３　最大射程－最小总加热量两目标ＰＦ
Ｆｉｇ．３　ＰＦｆｏｒｍａｘｉｍｉｚｉｎｇｄｏｗｎｒａｎｇｅａｎｄ

ｍｉｎｉｍｉｚｉｎｇｔｏｔａｌｈｅａｔｉｎｇ

（ａ）高度
（ａ）Ｈｅｉｇｈｔ

（ｂ）速度倾角
（ｂ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｐａｎｇｌｅ

·８８·
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（ｃ）驻点热流密度
（ｃ）Ｈｅａｔｉｎｇｒａｔｅｏｆｓｔａｇｎａｔｉｏｎｐｏｉｎｔ

（ｄ）攻角
（ｄ）Ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

（ｅ）侧倾角
（ｅ）Ｂａｎｋａｎｇｌｅ

图４　多目标优化弹道典型解（ＭＯＥＡ／Ｄ）
Ｆｉｇ．４　Ｔｙｐｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅ
ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ（ＭＯＥＡ／Ｄ）

采用自适应配点法优化得到的近似 ＰＦ如
图５所示，与进化算法 ＭＯＥＡ／Ｄ优化得到的近似
ＰＦ相比，近似 ＰＦ得到较好的改善。在最大射程
解附近，ＭＯＥＡ／Ｄ较接近配点法获得的解，而在
最小总加热量解附近其偏差较大。由此说明采用

１５个点近似攻角和侧倾角来优化最大射程是足
够的，但是为了优化最小总加热量弹道，需要增加

设计变量的个数。

图５　两种方法的ＰＦ对比
Ｆｉｇ．５　ＰＦｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｗｏｍｅｔｈｏｄｓ

自适应配点法优化得到的攻角和侧倾角曲线

如图６所示。整体规律与进化算法得到的解一
致，但是最小总加热量解攻角曲线更复杂。

（ａ）攻角
（ａ）Ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

（ｂ）侧倾角
（ｂ）Ｂａｎｋａｎｇｌｅ

图６　多目标优化弹道典型解（自适应配点法）
Ｆｉｇ．６　Ｔｙｐｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ（ａｄａｐｔｉｖｅｃｏｌｌｏｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ）

４　结论

针对滑翔飞行器多目标弹道优化设计问题，

综合考虑计算效率和精度，结合分解多目标进化

算法和自适应配点法提出一种分层、混合优化方

·９８·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４２卷

法。以美国ＣＡＶ－Ｈ为例进行仿真分析，计算结
果验证了所提混合优化方法的有效性，不论是

ＭＯＥＡ／Ｄ还是配点法，均能够得到较均匀分布的
Ｐａｒｅｔｏ前沿。
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