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改进增广径向基在远程制导火箭优化设计中的应用

蔡伟伟，田镜文，赵　一，李国盛，武泽平，杨乐平
（国防科技大学 空天科学学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：为提高远程制导火箭的性能和设计效率，建立了远程制导火箭多学科参数化模型，实现制导火
箭高精度性能仿真。提出了基于改进增广径向基的序列近似优化方法，通过各向异性技术提高增广径向基

模型的泛化能力，采用递归演化实验设计和快速交叉验证提高近似建模效率，并应用非精确搜索策略进行序

列采样，结合算例验证了所提出方法的有效性。开展了远程制导火箭序列近似优化设计，在满足设计约束的
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前提下，最大射程相较优化前提高了１６．７％。
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　　远程制导火箭（ｌｏｎｇｒａｎｇｅｇｕｉｄｅｄｒｏｃｋｅｔ，
ＬＧＲ）自诞生以来，在历次实战中显示出强大威
力，已成为各国竞相研制的武器系统之一［１－３］。

远程制导火箭相较于战术导弹成本更低，且拥有

远超常规火箭弹的射程范围、杀伤威力以及打击

精度，已广泛融入现代化武器装备体系。随着武

器现代化水平的提高，远程制导火箭高性能、低成

本、高可靠的设计需求日趋迫切，对现有设计方法

提出了更高要求。

远程制导火箭是由多个分系统构成的复杂系

统，其设计过程具有多学科、强耦合、非线性、高耗

时等特点［４］。然而，现有的优化设计方法与复杂

多学科仿真模型结合效率较低，很大程度上限制

了远程制导火箭优化设计的工程适用性。因此，

通过近似建模技术降低计算复杂度，提升总体设

计优化效率，对提高远程制导火箭性能具有重要

意义［５－６］。

基于近似模型的优化设计，也称为序列近似

优化（ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ＳＡＯ）
方法，已被广泛应用于复杂系统优化设计领域。

序列近似优化方法的主要内容包括实验设计、近

似建模和序列采样等。实验设计为近似模型提供
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训练样本集，近似模型作为原耗时模型的替代用

来快速准确地预测模型输出，序列采样则可用于

提高模型精度以及寻找最优解等。常用的近似模

型包括多项式混沌展开 （ｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｃｈａｏｔｉｃ
ｅｘｐａｎｓｉｏｎ，ＰＣＥ）、径 向 基 函 数 （ｒａｄｉａｌｂａｓｉｓ
ｆｕｎｃｔｉｏｎ，ＲＢＦ）、克里金（Ｋｒｉｇｉｎｇ）、支持向量回归
（ｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ，ＳＶＲ）方法等［７－８］。基

于近似模型和样本的现有状态，序列采样可以对

训练样本进行扩充。常用的采样准则包括潜在最

优性准则［９］、信赖域准则［１０］、改进期望准则［１１］

（ｅｘｐｅｃｔｅｄｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ，ＥＩ）、改进概率准则［１２］

（ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ，ＰＩ）等。
序列近似优化方法在飞行器优化设计领域

得到了广泛应用。例如，胡嘉欣等［１３］基于径向

基神经网络和遗传算法提高了机翼结构优化的

设计效率。张海瑞等［１４］基于克里金模型和期望

改善准则提出了气动 －弹道一体化飞行器外形
优化设计方法。陈树生等［１５］基于代理模型全局

优化和伴随梯度局部优化的方法，对宽速域高

超声速飞行器的布局参数和剖面形状进行了分

步优化。宋少倩等［１６］引入基于局部增强加点策

略的 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型，以航程最优进行固体火箭发
动机优化设计。Ｔｏｌａ等［１７］综合考虑了内弹道热

载荷和机械载荷下推进剂装药的完整性，实现

了固体发动机药柱的优化设计。Ｈｅｂｂａｌ等［１８］基

于加法标度函数和高斯过程建立多保真度近似

模型，并将其应用于飞行器气动外形优化设计。

Ｗｕ等［１９］开发了一种基于 ＲＢＦ的设计方法来评
估固体火箭发动机（ｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｍｏｔｏｒ，ＳＲＭ）的
一般设计参数。然而，上述研究主要集中在优

化气动或发动机等单一学科上，难以直接适用

于远程制导火箭多学科总体优化设计。远程制

导火箭多学科优化设计需要综合考虑各学科间

的耦合关系，所涉及的变量较多，优化问题维度

较高。对现有序列近似优化方法的采样效率、

模型泛化性能、算法寻优能力等提出了更高的

要求。因此，需要更高效、适应性更强的序列近

似优化方法来实现制导火箭多学科集成优化

设计。

本文针对远程制导火箭序列近似优化问

题，建立了制导火箭多学科参数化仿真模型，提

出了基于改进增广径向基的序列近似优化方

法，实现了复杂优化问题的高效求解并得到了

性能良好的制导火箭优化设计。通过飞行弹道

仿真，与初始设计结果分析对比验证了所提出

方法的有效性。

１　远程制导火箭总体性能计算模型

１．１　远程制导火箭多学科模型

１．１．１　几何参数化模型
远程制导火箭弹身为圆形截面，按特征分为

头部和弹体两个部分。头部外形参数主要包括头

部直径、长度和母线参数等，其中母线参数采用样

条曲线描述。弹体参数主要包括长度和截面参

数。气动面参数包括翼型参数和翼面参数，研究

对象为六边形翼，翼平面形状为梯形。此外，采用

弹翼前缘端点与头部顶点相对位置描述弹翼沿弹

身纵向位置，采用弹翼位置角和安装角描述弹翼

沿弹身的周向位置。翼面偏转角用相对于翼面铰

链的旋转角表示。

本文按照弹身和气动面对远程制导火箭几

何外形进行参数化描述，同时利用弹身和气动

面组合实现全弹几何参数化建模。研究对象采

用正常式“
!

－
!

”型气动布局，弹身为圆柱形，

尾翼沿圆周方向均匀分布且为六边形翼型。参

数化模型采用 ＣＥＲＯ软件构建，远程制导火箭
几何参数如图１所示。

（ａ）主视图
（ａ）Ｍａｉｎｖｉｅｗ

（ｂ）左视图
（ｂ）Ｌｅｆｔｖｉｅｗ

　　　　　　 （ｃ）翼面
（ｃ）Ｗｉｎｇｓｕｒｆａｃｅ

　　

（ｄ）翼型
（ｄ）Ａｉｒｆｏｉｌ

图１　远程制导火箭几何结构
Ｆｉｇ．１　ＧｅｏｍｅｔｒｉｃｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＬＧＲ

１．１．２　气动特性模型
气动特性对远程制导火箭总体性能具有重要

·６４１·
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影响，总体设计阶段多采用估算法计算气动特性。

气动估算法的基本思想是将远程制导火箭分解为

弹身和弹翼组合体，并对各部件分别进行气动计

算。计算后附加考虑部件之间的影响并叠加各部

件气动力。远程制导火箭气动特性主要考虑升力

及阻力，全弹升力系数 ＣＬ及阻力系数 ＣＤ 由
式（１）和式（２）分别表示。

ＣＬ＝（ＣＬ）Ｂｏｄｙ＋（ＣＬ）Ｗｉｎｇ （１）
ＣＤ＝（ＣＤ）Ｂｏｄｙ＋（ＣＤ）Ｗｉｎｇ （２）

其中，（Ｃ·）Ｂｏｄｙ和（Ｃ·）Ｗｉｎｇ分别表示弹身和尾翼
的气动系数。

采用Ｄａｔｃｏｍ软件进行气动力估算，将外形输
入参数转换为四边形网格并输出。输入主要包括

外形参数、飞行工况、参考量和控制参数等。飞行

工况主要包括马赫数、攻角和飞行高度等。

Ｄａｔｃｏｍ输出包括输入信息和气动系数等。
１．１．３　质量计算模型

质量模型是表征远程制导火箭起飞质量、有

效载荷以及主要设计参数间关系的方程组。取制

导火箭顶点作为弹体坐标系原点；Ｘ轴指向弹体
尾部为正，与制导火箭纵轴重合；Ｙ轴向上为正，
重合于制导火箭垂直对称面；Ｚ轴顺航向向左为
正，与制导火箭水平面重合。按上述坐标系计算

制导火箭质心，并取瞬时质心为原点计算转动

惯量。

１．１．４　动力系统模型
远程制导火箭采用固体火箭发动机作为动

力系统，发动机几何参数主要包括燃烧室圆筒

段长度、喷管喉径、药柱翼深、翼长、翼宽以及翼

倾角等。发动机工作过程涉及燃烧流动和传

热，其内部工作过程十分复杂，采用如式（３）所
示的零维内弹道方程组对动力系统性能进行

描述。

Ｖｃ
ｄ珋ρｃ
ｄｔ＝ρｐＳ珋ｒ－φ２Γ

珔ＰｃＡｔ
Ｒ珔Ｔ槡 ｃ

Ｖｃ
ｄ珔Ｐｃ
ｄｔ＝ρｐＳ珋ｒχｋＲＴｐ－φ２Γ

珔ＰｃＡｔ
Ｒ珔Ｔ槡 ｃ

ｋＲ珔Ｔｃ

ｄＶｃ
ｄｔ＝Ｓ珋ｒ

珔Ｐｃ＝珋ρｃＲ珔Ｔｃ
珋ｒ＝ａ珔Ｐｎｃ
ｄＳ
ｄｔ＝ｆ（ｔ



















 ）

（３）

其中，Ｖｃ为燃烧室总自由容积，珋ρｃ为燃气平均密
度，ρｐ为推进剂密度，Ｓ为装药总燃面面积，珋ｒ为平

均燃速，φ２为流量修正系数，Γ为比热比的函数，
珔Ｐｃ为发动机平均压强，Ａｔ为喉部面积，Ｒ为气体
常数，珔Ｔｃ为平均温度，χ为散热系数，ｋ为比热比，
Ｔｐ为推进剂定压燃烧温度，ａ为燃速系数，ｎ为燃
速压强指数。

根据所构建的零维内弹道计算模型求解发

动机喷管质量流率 ｍ、推力 Ｆ、总冲 Ｉ及比冲 Ｉｓｐ
等重要参数，具体计算过程及相应假设可参考

文献［２０］。　
１．１．５　弹道仿真模型

弹道仿真即对设计方案的飞行性能进行仿真

模拟，是验证总体方案设计合理性的重要环节。

弹道学科模型将制导火箭视为质点，以三自由度

弹道方程组进行弹道解算。弹体质心运动规律可

描述为：

ｘ＝［Ｖ，θ，ｘ，ｙ，ｍ，ｔ］ （４）
式中，Ｖ，θ，ｘ，ｙ，ｍ，ｔ分别为远程制导火箭在弹道
坐标系下的飞行速度、弹道倾角、横坐标、纵坐标、

质量以及飞行时间。

结合弹体受力情况，速度系下弹体质点运动

方程为：

ｄＶ
ｄｔ＝

Ｐｃｏｓ（α）－Ｄ－ｍｇｓｉｎ（Θ）
ｍ

ｄΘ
ｄｔ＝

Ｐｓｉｎ（α）＋Ｌ
ｍＶ ＋ Ｖ

ｒ－
ｇ( )Ｖ ｃｏｓ（Θ）

ｄｒ
ｄｔ＝Ｖｓｉｎ（Θ）

ｄβε
ｄｔ＝

Ｖ
ｒｃｏｓ（Θ）

ｄｍ
ｄｔ＝－



















 ｍ

（５）

其中，α为仰角，Ｐ为发动机推力，Ｄ为气动阻力，
Ｌ为气动升力，ｇ为重力加速度，ｍ为质量流率，Θ
为当地速度倾角，βε为射程角，ｒ为弹道上任意点
的地心距。该式为典型常微分方程组，在给定攻

角序列后，可计算得到不同工况下的气动升阻力

数据，并可结合质量和动力特性求解全弹道飞行

数据。

１．２　学科模块集成

远程制导火箭总体方案涉及几何、气动、质

量、动力和弹道等多个学科，其中几何参数化模型

为气动和质量学科提供参数基础，动力学科采用

固体发动机零维内弹道计算模型，弹道学科采用

三自由度弹道仿真模型。同时考虑大气参数与程

序攻角序列等，基于总体方案对远程制导火箭进

行飞行仿真得到飞行性能数据，具体仿真数据的

传播过程如图２所示。

·７４１·
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图２　多学科仿真数据的传播过程
Ｆｉｇ．２　Ｄｉｓｓｅｍｉｎａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄａｔａ

　　按照学科划分，对远程制导火箭总体方案进
行简要介绍。首先明确方案设计约束，总体方案

中涉及的约束较少，主要包括飞行高度低于

１００ｋｍ、发动机质量不超过４５００ｋｇ、弹道末端马
赫数应大于２、落速倾角应小于 －７５°等。发动机
为单室单推力固体火箭发动机，平均推力为

２００ｋＮ，工作时间为４０ｓ左右；发动机采用“椭球
形”等壁厚封头，前后封头开口直径均为２００ｍｍ；
喷管喉径为１２０ｍｍ，出口外径为２９０ｍｍ，长度为
３３０ｍｍ。装药构型为翼柱型，翼槽数为９。飞行
仿真中，地球模型简化为无自转圆球，攻角序列数

量为６。最终得到的总体方案各学科具体参数如
表１所示。

根据给定初始条件执行仿真程序，得到总

体方案弹道曲线以及飞行参数变化曲线，如图３
所示。从图３（ａ）可以看出，最大飞行高度约为
８０ｋｍ，射程约为９４０ｋｍ。飞行过程中，发动机
推力、攻角、速度倾角、马赫数、法向过载、静稳

定裕度、配平舵偏角、驻点热流密度、动压随时

间变化曲线如图３（ｂ）～（ｊ）所示。发动机工作
时间约为４５ｓ，点火后，发动机推力急剧增加并
在工作时间内维持在２００ｋＮ左右直至降为零。
飞行最大法向过载约为 ４ｇ，最大动压约为
２２０ｋＰａ，均在可承受范围内。经过多次机动后，
制导火箭以２２左右末端马赫数以及 －８０°左右
速度倾角命中目标，这说明方案满足总体设计

约束，具有合理性。

表１　远程制导火箭总体方案参数设置
Ｔａｂ．１　ＯｖｅｒａｌｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇｓｆｏｒＬＧＲ

变量来源 设计变量 初始方案

几何外形

头锥长度／ｍｍ ３４００．００

尾翼根弦长／ｍｍ ５５０．００

尾翼安装位置／ｍｍ ３４０．００

半翼展位置／ｍｍ ９１０．００

动力参数

圆筒段长度／ｍｍ ５９５０．００

喉径／ｍｍ １２０．００

膨胀比 １５．００

药柱翼长／ｍｍ ７４０．００

药柱翼倾角／（°） １０．００

药柱翼宽／ｍｍ １０．００

外切圆直径／ｍｍ ７２０．００

弹道参数

发射速度倾角／（°） ５０．００

攻角持续时间１／ｓ ２０．００

攻角１／（°） ５．００

攻角持续时间２／ｓ ４０．００

攻角２／（°） －１０．００

攻角持续时间３／ｓ ２０．００

攻角３／（°） １８．００

攻角持续时间４／ｓ ４００．００

攻角４／（°） ２０．００

攻角持续时间５／ｓ ７０．００

攻角５／（°） ８．５０

攻角持续时间６／ｓ ５．００

攻角６／（°） ２０．００
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（ａ）射程－射高
（ａ）Ｒａｎｇｅｓｈｏｏｔｈｅｉｇｈｔ

（ｂ）时间－发动机推力
（ｂ）Ｔｉｍｅｅｎｇｉｎｅｔｈｒｕｓｔ

（ｃ）时间－攻角序列
（ｃ）Ｔｉｍｅａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｓ

（ｄ）时间－速度倾角
（ｄ）Ｔｉｍｅｓｐｅｅｄｄｉｐａｎｇｌｅ

（ｅ）时间－马赫数
（ｅ）ＴｉｍｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

（ｆ）时间－法向过载
（ｆ）Ｔｉｍｅｎｏｒｍａｌｏｖｅｒｌｏａｄ

（ｇ）时间－静稳定裕度
（ｇ）Ｔｉｍｅｓｔａｔｉｃｓｔａｂｉｌｉｔｙｍａｒｇｉｎ

（ｈ）时间－配平舵偏角
（ｈ）Ｔｉｍｅｂａｌａｎｃｅｒｕｄｄｅｒａｎｇｌｅ
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（ｉ）时间－驻点热流密度
（ｉ）Ｔｉｍｅｓｔａｇｎａｔｉｏｎｈｅａｔｆｌｕｘ

（ｊ）时间－动压
（ｊ）Ｔｉｍｅ－ｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

图３　初始方案飞行性能曲线
Ｆｉｇ．３　Ｆｌｉｇｈｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｕｒｖｅｏｆｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｐｌａｎ

２　基于改进增广径向基的序列近似优化
方法

　　序列近似优化方法被广泛应用于高耗时仿真
模型的优化设计中，下面提出基于改进增广径向

基的序列近似优化方法，具体包括实验设计、近似

建模和序列采样等。应用实验设计方法生成少量

样本建立精度相对较低的初始近似模型，采用新

增样本对训练集进行逐步扩充，动态更新近似模

型。新增样本点在对已有近似模型进行精度校验

的同时，还可逐步提高模型精度，从而实现全局最

优解的高效预测。

２．１　递归演化ＬＨＤ方法

序列近似优化过程中，广泛采用拉丁超立方

设计（Ｌａｔｉｎｈｙｐｅｒｃｕｂｅｄｅｓｉｇｎ，ＬＨＤ）作为实验设
计方法。基于远程制导火箭优化设计所需的变量

和范围，通过ＬＨＤ可获得给定数量的实验样本。
将样本带入仿真模型获得输出，从而为远程制导

火箭近似建模提供训练集。然而，现有ＬＨＤ方法
大多难以兼顾设计效果和计算效率，且多为样本

数量需事先给定的一次性采样方法。近似模型的

精度与训练数据规模密切相关，样本冗余会导致

资源浪费和过度训练，样本不足则难以保证模型

预测精度。因此，动态生成均匀性良好的实验设

计对提高远程制导火箭近似建模效率至关重要。

本文引入递归演化拉丁超立方设计［２１］

（ｒｅｃｕｒｓｉｖｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙＬＨＤ，ＲＥＬＨＤ）方法开展实
验设计，该方法采用排列信息继承算法更新和优

化现有设计，通过递归拆分算法将样本集划分为

多个较小的子集以提高计算效率并进行序列扩

充。在实际建模过程中，可首先生成数量较小的

样本，之后通过 ＲＥＬＨＤ进行序列扩充来逐步实
现理想样本数的实验设计。该方法扩充过程如图４
所示，从图４中可以看出，现有样本点位置保持不
变，新增样本在未采样区域进行均匀填充。该方

法能够以较小计算代价实现样本的线性序列扩

充，同时兼顾新增样本和已有样本的空间均匀性。

（ａ）初始设计
（ａ）Ｉｎｉｔｉａｌｄｅｓｉｇｎ

　 （ｂ）首轮扩充
（ｂ）Ｆｉｒｓｔｅｘｐａｎｓｉｏｎ

　 （ｃ）第二轮扩充
（ｃ）Ｓｅｃｏｎｄｅｘｐａｎｓｉｏｎ

图４　ＲＥＬＨＤ实验设计二维示例
Ｆｉｇ．４　ＴｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｅｘａｍｐｌｅｏｆＲＥＬＨＤ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄｅｓｉｇｎ

２．２　改进增广径向基模型

远程制导火箭优化设计涉及大量高耗时仿真

模型的调用，采用近似模型作为仿真模型的替代

可有效提高设计效率。常见近似模型中，不同基

函数应用于不同问题表现差异明显，模型基函数

的选取很大程度上决定了模型的泛化性能。例

如，ＰＣＥ更适用于线性模型的全局预测，而 ＲＢＦ
在处理非线性问题时具有明显优势。由于不同模

型的基本原理、基函数选择及其参数训练方法不

同，建立的近似模型精度存在显著差异。因此，利

用不同基函数的特点构建混合近似模型，提高近

似模型获取远程制导火箭系统信息的能力具有重

要意义。为了利用不同基函数提高近似模型的泛

化能力，使序列近似优化更适用于远程制导火箭

多学科、非线性、高耗时的特点，构造基于 ＰＣＥ增
广的ＲＢＦ如下：

ｆ＾（ｘ）＝∑
ｍ

ｊ＝１
λｊＰ

１（ｘ）＋∑
ｎ

ｉ＝１
ωｉφｉ（ｘ） （６）

其中，λｊ和ωｉ分别为ＰＣＥ和ＲＢＦ的系数，Ｐ
１（ｘ）

和φｉ（ｘ）为对应基函数。注意到，φｉ（ｘ）为 Ｇａｕｓｓ
基函数。

φｉ（ｘ）＝ｅｘｐ（－ ｘ－ｘｉ
２／ｃ２ｉ） （７）
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式中，ｃｉ为第ｉ个基函数的形状参数。
通过求解式（８）来计算系数λ和ω。

Φ Ｐ１

Ｐ[ ]Ｏ ω[ ]λ ＝ ｙ[ ]０ （８）

式中，Ｐ１和 Ｐ分别为 Ｐ１ｊ（ｘ）和 Ｐｉｊ组成的系数
矩阵。

由于样本的空间分布不均匀，基于样本密度

选择合适的形状参数可以有效提高元模型的精

度。采用样本的局部密度来表征样本的稀疏性，

其表示如式（９）所示。

ρ（ｘ）＝∑
Ｎ

ｉ＝１
ρｉ（ｘ）

ρｉ（ｘ）＝ｅｘｐ－
ｘ－ｘｉ ２
珋ｃ２( ){
ｉ

（９）

其中，珋ｃｉ与形状参数类似，表示样本对局部密度的
影响。将训练样本的影响体积归一化，得到每个

样本和维度对应的形状参数参考核宽度：

珋ｃｉｊ＝
ｎＶ槡 ｉｊ　ｉ＝１，２，…，ｎ；ｊ＝１，２，…，ｄ

ｓ．ｔ．∑
ｎ

ｉ＝１
∑
ｄ

ｊ＝１
Ｖｉｊ＝１ （１０）

式中，Ｖｉｊ为训练样本的影响体积。最终的核宽度
由比例因子λｊ乘以 珋ｃｉｊ得到。

ｃｉｊ＝λｊ珋ｃｉｊ　ｊ＝１，２，…，ｄ （１１）
因此，式（７）中的各向异性表达式可构造为：

珘φｉ（ｘ）＝ｅｘｐ－∑
ｄ

ｊ＝１

ｘｊ－ｘｉ，ｊ
２

ｃ２( )
ｉｊ

　ｉ＝１，２，…，ｎ

（１２）
最终各向异性方法改进的增广径向基模

型为：

ｆ槇^（ｘ）＝∑
ｍ

ｊ＝１
λｊＰ

１
ｊ（ｘ）＋∑

ｎ

ｉ＝１
ｗｉ珘φｉ（ｘ） （１３）

采用快速交叉验证方法对模型的泛化误差进

行评估，该方法的预测误差Δｙ如式（１４）所示，详
细推导过程可参考文献［２２］。

Δｙ＝Ｙｐｒｅ，ｒ－Ｙｒ＝－［（Ｌｒ×ｒ）
－１］－１ωｒ （１４）

式中，Ｙｐｒｅ，ｒ和Ｙｒ分别为ｒ个训练样本的预测值和
实际输出，ωｒ为对应权重系数。

２．３　非精确搜索采样准则

采样准则是序列近似优化的核心步骤之一，

其基本原理是优化式（１５）以确定下一个样本。

ｍｉｎ：Ｆ［ｆ＾ｋ（ｘ），Ｘ］ （１５）

式中，ｆ＾ｋ（ｘ）为第 ｋ次序列采样时的近似模型，Ｘ
为全样本集，Ｆ［·］为基于当前模型和样本点所
得的加点准则。

在优化初期，序列采样主要在未知区域进行，

以提高模型的准确性。随着元模型的精度逐渐提

高，填充准则的主要功能变成了预测最优结果。

考虑元模型和最优解的定位不准确，优化早期对

填充准则的搜索对整个优化过程意义不大，本文

采用基于非精确搜索的采样准则。该准则不需要

准确搜索最优点，只需要选取与现有样本存在一

定距离且性能有所提升的样本点。同时，引入外

部精英库的概念来存储多个较优个体：初代精英

库设置为初始实验设计，后续精英库更新过程中，

样本数量始终保持不变。非精确搜索的采样过程

如图 ５所 示。该 操 作 可 以 引 入 差 分 进 化
（ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｅｖｏｌｕｔｉｏｎ，ＤＥ）算法的搜索机制［２３］，

使采样点具有一定的随机性，增加其全局探索能

力。同时，非精确搜索逐渐提高了采样点的性能。

此外，使用精英库初始化进化算法能够使它们在

更少的进化代数中满足终止条件。

图５　基于非精确搜索的采样过程
Ｆｉｇ．５　Ｓａｍｐｌｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｂａｓｅｄｏｎｉｎａｃｃｕｒａｔｅｓｅａｒｃｈ

２．４　算法流程与验证

提出了一种基于改进增广径向基的序列近似

优化方法。通过递归演化实验设计获取均匀性良

好的初始设计，通过各向异性和快速交叉验证改

进的增广径向基实现近似模型快速构建，通过非

精确采样准则进行高效自适应采样，所提方法的

主要步骤如下。

步骤１：根据设计变量的范围，采用 ＲＥＬＨＤ
进行初始采样。

步骤２：调用高精度仿真模型，得到每个采样
点对应的目标函数和约束条件，形成训练样本集

［ｘｉ，ｙｉ］和序列采样数ｋ＝０的初始精英库。
步骤３：基于样本集构造目标函数和约束条

件的近似模型ｆ＾ｋ（ｘ）。
步骤４：将精英池设置为 ＤＥ的初始总体，参

考最优值为 ｙＮ，并使用 ＤＥ对下一个采样点 ｘｋ＋Ｎ
进行不准确采样。
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步骤５：在ｘｋ＋Ｎ处运行高精度仿真模型，得到
填充点的输出ｙｋ＋Ｎ。

步骤６：更新精英池，如果是ｙｋ＋Ｎ＜ｙ１，则更新
ｘ１＝ｘｋ＋Ｎ，ｙ１＝ｙｋ＋Ｎ，并重新排序精英池以使其成
为ｙ１＜ｙ２＜…＜ｙＮ，否则，不更新精英库。

步骤７：确定 ｘｋ＋Ｎ到现有采样点的距离以及

ｙｋ＋Ｎ和 ｆ
＾
（ｘｂｅｓｔ）之间的相对误差小于给定的精

度ε。
步骤８：当同时满足收敛条件或序列采样频

率达到给定的最大值时，转到步骤９，否则转到步
骤３。

步骤９：优化终止，输出［ｘＮ，ｙＮ］作为近似最
优解。

为了验证所提方法的性能，选择４个具有代
表性的优化基准案例进行测试。测试函数维度从

６～２０不等，其细节如表２所示，具体表达式参考
文献［２４］。选择３种具有代表性的序列近似优
化算法作为参照组，包括高效全局优化［１１］

（ｅｆｆｉｃｉｅｎｔｇｌｏｂａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ＥＧＯ）、混合自适应
元模型［２５］（ｈｙｂｒｉｄａｄａｐｔｉｖｅｍｅｔａｍｏｄｅｌ，ＨＡＭ）和
基于代理模型的并行计算全局优化［１］（ｓｕｒｒｏｇａｔｅ
ｂａｓｅｄｇｌｏｂａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｗｉｔｈｐａｒａｌｌｅｌｃｏｍｐｕｔｉｎｇ，
ＳＧＯＰ）。上述所有算法在每个例子中独立运行
１０次，以消除随机因素的影响。算法参数设置
如下：示例的种群大小设置为５０；将实际模型计
算的最大数量设置为５００；初始样本大小设置为
测试函数维度的３倍。如果优化找到目标最优
解或达到真函数计算的最大次数，则优化算法

将终止。

表２　测试算例简介
Ｔａｂ．２　Ｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎｏｆｔｅｓｔｃａｓｅｓ

测试

函数
维度 设计域

理论

最优解

目标

最优解

ＨＮ６ ６ ［０，１］６ －３．３２２ －３．３００

ＰａＦ １０ ［２．１，９．９］１０ －４５．８００ －４５．３４２

Ｆ１６ １６ ［－１，１］１６ ２５．８７５ ２６．０００

ＳＳＦ ２０ ［－１０，１０］２０ ０ ０．００１

各种算法的优化结果如表３所示。表３中每
个函数的第一行是从算法的１０次运行中获得的
最优解的平均值，第二行是１０次运行的真实模型
计算的平均次数。对于每个函数，从４个算法中
获得的真实模型调用的最佳平均值和最少数量用

黑体突出显示，表示在本例中具有最佳精度、效率

性能的算法。在该示例中，存在算法在５００个真
实模型计算中没有找到所设置的最优目标值的情

况。实际模型计算次数后括号中的数字表示相应

算法在１０次优化中失败的次数，即未找到目标最
优解的次数。从表３中所示的最优解和真实模型
调用次数的数据可以看出，所提出的方法在最优

解和实际模型计算次数方面都具有明显优势。

表３　测试函数优化结果对比

Ｔａｂ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｅｓｔｆｕｎｃｔｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

测试

函数
平均值 ＥＧＯ ＨＡＭ ＳＧＯＰ

本文

方法

ＨＮ６

优化

结果
３．２４８ －３．２７４ －３．３１０ －３．３１３

迭代

次数
４０６．２（７） ２１６．３（３） ６９．８ ７４．１

ＰａＦ

优化

结果
－４４．８３ －４４．８６ －４５．４１ －４５．５７

迭代

次数
５００．０（１０）５００．０（１０） ３７６．３ ３１０．０

Ｆ１６

优化

结果
２６．１３ ２６．２３ ２５．９６ ２５．９２

迭代

次数
５００．０（１０）４７４．９（９） １０６．１ １２５．７

ＳＳＦ

优化

结果
５８．５０ １．６６１

８．６×
１０－１４

６．４×
１０－６

迭代

次数
５００．０（１０）５００．０（１０） ２４３．０ ２２０．５

３　远程制导火箭序列近似优化设计

下面基于所提出的序列近似优化方法对远程

制导火箭序列优化设计问题开展研究，并进行飞

行弹道仿真与结果对比分析。

３．１　优化问题

３．１．１　目标函数
总体优化问题的确定，即设定优化目标函数、

设计变量和约束条件等，是开展远程制导火箭总

体优化设计的前提。其中，目标函数的选取直接

影响优化结果的实用价值。优化过程中，需要对

设计目标统筹兼顾，在满足约束前提下实现最优

设计。远程制导火箭射程远、飞行时间长，其主要

任务是给予对方远距离高价值目标精确打击，射

程是其重要性能指标之一。因此，选择远程制导

火箭射程Ｒｆ作为优化目标函数。
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３．１．２　设计变量
总体优化并不是将模型涉及的所有参数都作

为设计变量进行优化，选取的设计变量应对远程

制导火箭性能具有重要影响，同时降低选取变量

之间的耦合度。综合考虑，远程制导火箭设计变

量及取值范围如表４所示，表中未涉及的参数设
为定值。

表４　远程制导火箭优化设计变量
Ｔａｂ．４　ＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｖａｒｉａｂｌｅｓｆｏｒＬＧＲ

变量来源 设计变量 下限 上限

几何外形

头锥长度／ｍｍ １０００ ３５００

尾翼根弦长／ｍｍ ５５０ １０００

尾翼安装位置／ｍｍ １００ ６００

尾翼展位置／ｍｍ ５００ １２００

动力参数

圆筒段长度／ｍｍ ４０００ ６０００

喉径／ｍｍ ９０ １２０

膨胀比 ６ ２０

药柱翼长／ｍｍ ５００ ７５０

药柱翼倾角／（°） １０ ３５

药柱翼宽／ｍｍ １０ ５０

外切圆直径／ｍｍ ５５０ ７２０

弹道参数

发射速度倾角／（°） 　４５ 　８５

攻角持续时间１／ｓ ２ ２０

攻角１／（°） －５ ５

攻角持续时间２／ｓ ２０ ５０

攻角２／（°） －１０ １０

攻角持续时间３／ｓ ０ １００

攻角３／（°） －２０ ２０

攻角持续时间４／ｓ ２０ ６００

攻角４／（°） －１０ ２０

攻角持续时间５／ｓ ２０ ２００

攻角５／（°） －１０ ２０

攻角持续时间６／ｓ ０ １００

攻角６／（°） －２０ ２０

３．１．３　约束条件
约束条件是模型优化过程中必须满足的前

提，主要为设计变量和响应指标约束。在确定目

标函数及设计变量后，从应用需求和工程实际出

发，确定约束条件如下：

１）发动机质量约束：发动机总质量 ｍｍｏｔｏｒ≤
４５００ｋｇ。　

２）飞行高度约束：飞行最大高度 Ｈｍａｘ≤
１００ｋｍ。　

３）马赫数约束：考虑气动加热问题，最大马
赫数Ｍａｍａｘ≤１５，为保证突防能力与打击效果，末
端马赫数Ｍａｅｎｄ≥２。
４）稳定度约束：静稳定裕度η≥０．２。
５）飞行角度约束：飞行攻角最大绝对值

αｍａｘ≤２０°，配平舵偏角 δｍａｘ≤２０°，考虑打击
效果及避免触地弹跳，落速倾角Θｆ≤－７５°。
６）过载约束：考虑结构载荷，最大法向过载

ｎｙｍａｘ≤７ｇ，最大轴向过载 ｎａｍａｘ≤３０ｇ。
７）动压约束：考虑结构强度，最大动压ｑｍａｘ≤

２５０ｋＰａ。
８）热流密度约束：驻点热流密度 ｑｗｍａｘ≤

３０ＭＷ／ｍ２。　
对设计变量进行优化，使设计在满足约束前

提下，获得最大纵向射程，远程制导火箭总体设计

优化问题定义为：

ｍａｘ［Ｒｆ＝Ｆ（Ｘ）］

ｓ．ｔ．
ｍｍｏｔｏｒ≤４５００ｋｇ

Ｈｍａｘ≤１００ｋｍ

Ｍａｍａｘ≤１５

Ｍａｅｎｄ≥２

η≥０．２
αｍａｘ≤２０°

δｍａｘ≤２０°

Θｆ≤－７５°

ｎｙｍａｘ≤７ｇ

ｎａｍａｘ≤３０ｇ

ｑｍａｘ≤２５０ｋＰａ

ｑｗｍａｘ≤３０ＭＷ／ｍ























 ２

（１６）

式（１６）为多维约束优化问题，应用弹道计算程序
进行优化面临求解困难。为简化计算复杂度，下

面基于动态近似建模方法，应用序列近似优化方

法对上述问题进行求解。

３．２　优化结果及分析

序列近似优化过程中，目标函数值迭代过程

如图６所示。由图可知，优化结果迭代约６２０步
收敛。通过优化，射程从初始的 ９４０ｋｍ上升至
１０９７ｋｍ，增长１６７％左右，发动机总质量由初
始方案的４４００ｋｇ下降至４３７３ｋｇ。初始方案和
优化方案的设计变量和飞行性能仿真结果对比如

表５和图７所示。
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图６　目标函数迭代过程
Ｆｉｇ．６　Ｏｂｊｅｃｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎｉｔｅｒａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

表５　远程制导火箭优化设计结果

Ｔａｂ．５　ＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＬＧＲ

变量来源 设计变量 初始方案 优化方案

几何

外形

头锥长度／ｍｍ ３４００．００ ３４９９．６７

尾翼根弦长／ｍｍ ５５０．００ ５５０．１０

尾翼安装位置／ｍｍ ３４０．００ ２２４．８９

半翼展位置／ｍｍ ９１０．００ ６７４．２４

动力

参数

圆筒段长度／ｍｍ ５９５０．００ ５９９９．７３

喉径／ｍｍ １２０．００ １１９．９９

膨胀比 １５．００ １３．２９

药柱翼长／ｍｍ ７４０．００ ７４９．９８

药柱翼倾角／（°） １０．００ １０．００

药柱翼宽／ｍｍ １０．００ １８．６１

外切圆直径／ｍｍ ７２０．００ ７１９．５２

弹道

参数

发射速度倾角／（°） 　５０．００ 　５２．３３

攻角持续时间１／ｓ ２０．００ １５．７１

攻角１／（°） ５．００ ５．００

攻角持续时间２／ｓ ４０．００ ３９．１８

攻角２／（°） －１０．００ －９．９９

攻角持续时间３／ｓ ２０．００ １６．２３

攻角３／（°） １８．００ １５．８５

攻角持续时间４／ｓ ４００．００ ４２９．６７

攻角４／（°） ２０．００ １９．９９

攻角持续时间５／ｓ ７０．００ ７８．３２

攻角５／（°） ８．５０ １９．９９

攻角持续时间６／ｓ ５．００ ２７．６４

攻角６／（°） ２０．００ －２．８６

观察初始方案与优化方案的具体参数和飞行

性能，进行设计性能对比分析。由表５可知，几何
外形参数中，优化方案的头锥长度明显增加，尾翼

安装位置与半翼展位置前移，气动性能提升；动力

系统参数中，药柱翼宽增加以获得更大燃面从而

提高发动机推力，其余参数变化不大；飞行弹道参

数中，发射速度倾角略微增加，攻角序列存在较大

变化。由图７可知，制导火箭最大飞行高度提升
至１００ｋｍ左右，发动机推力略微增加，落速倾角
与末端马赫数略有提升，最大法向过载显著增加，

（ａ）射程－射高
（ａ）Ｒａｎｇｅｓｈｏｏｔｈｅｉｇｈｔ

（ｂ）时间－发动机推力
（ｂ）Ｔｉｍｅｅｎｇｉｎｅｔｈｒｕｓｔ

（ｃ）时间－攻角
（ｃ）Ｔｉｍｅａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｓ

（ｄ）时间－速度倾角
（ｄ）Ｔｉｍｅｓｐｅｅｄｄｉｐａｎｇｌｅ
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（ｅ）时间－马赫数
（ｅ）ＴｉｍｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

（ｆ）时间－法向过载
（ｆ）Ｔｉｍｅｎｏｒｍａｌｏｖｅｒｌｏａｄ

（ｇ）时间－静稳定裕度
（ｇ）Ｔｉｍｅｓｔａｔｉｃｓｔａｂｉｌｉｔｙｍａｒｇｉｎ

（ｈ）时间－配平舵偏角
（ｈ）Ｔｉｍｅｂａｌａｎｃｅｒｕｄｄｅｒａｎｇｌｅ

（ｉ）时间－驻点热流密度
（ｉ）Ｔｉｍｅｓｔａｇｎａｔｉｏｎｈｅａｔｆｌｕｘ

（ｊ）时间－动压
（ｊ）Ｔｉｍｅｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

图７　初始方案与优化方案飞行性能比较
Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｌｉｇｈｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎ

ｉｎｉｔｉａｌａｎｄｏｐｔｉｍｉｚｅｄｐｌａｎｓ

动压变化较小，飞行性能变化与参数分析结果较

为一致。

４　结论

１）建立了远程制导火箭总体性能分析模型。
按照几何、气动、质量、动力和弹道等学科，构建远

程制导火箭总体性能计算模型，给出初始方案并

完成弹道仿真。

２）提出了基于改进增广径向基的序列近似优
化方法，通过递归演化实验设计和快速交叉验证提

高近似建模效率，并基于非精确策略进行自适应采

样，算例结果显示所提出方法具有明显优势。

３）针对远程制导火箭多学科优化问题，采用
所提方法得到了满足约束且性能优越的优化设计

方案，射程由初 始 设 计 的 ９４０ｋｍ 上 升 至
１０９７ｋｍ，提高约１６７％。
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