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摘　要：以低成本探空火箭为研究对象，基于不同学科仿真模块建立探空火箭多学科仿真模型，实现多
学科耦合的火箭飞行性能仿真。针对探空火箭飞行性能的不确定性传播问题，提出一种基于动态扩充采样

和代理模型的不确定性传播分析方法。基于物理分析建立了火箭飞行性能的不确定性偏差模型，通过有界

扩充拉丁超立方设计方法实现偏差参数的动态采样，通过逆累积分布变化法获得满足指定分布的偏差样本。

利用改进增广径向基函数模型进行飞行性能特征参数近似建模，通过调用少数样本点建立探空火箭飞行性

能特征参数的近似预测模型。通过与蒙特卡罗模拟方法得到的火箭飞行性能特征参数进行对比，验证了文

中方法可以在指定分布的偏差模型下通过调用少数仿真样本实现飞行性能参数统计值的快速、准确预测。

关键词：探空火箭；多学科仿真；有界扩充拉丁超立方设计；改进增广径向基函数；不确定性传播
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　　低成本探空火箭的研制对准确获取临近空间
大气环境原位探测数据、提升中远程导弹武器打

击精度具有极其重要的意义。当前临近空间大气

环境原位探测手段较为缺乏［１］，自膨胀落球技术

取得突破后，落球探测方法得以迅速发展，并催生

了低成本的标枪型火箭［２］。得益于原位探测功
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能，标枪型探空火箭成为临近空间大气探测不可

或缺的重要手段［３］。

然而，标枪型探空火箭多为无控自稳定火

箭，在执行飞行任务时可能受大气风场变化、设

计缺陷及制造误差的影响，发生失稳或飞行高

度不满足设计指标的现象。因此，有必要对探

空火箭飞行性能参数进行不确定性量化分析。

通过计算不同飞行环境和火箭参数偏差对探空

火箭实际飞行性能的影响，评估在实际飞行过

程中的不确定性影响下，火箭的弹道最大高度、

飞行过程中的最大攻角、侧滑角和最大动压等

飞行性能参数是否满足设计要求，从而为实际

飞行任务提供可靠参考。

探空火箭飞行性能不确定性量化问题可具体

分为不确定性建模和不确定性分析。其中，不确

定性建模包括系统参数建模和不确定性参数建

模，不确定性分析包括不确定性传播和灵敏度分

析等［４］。本研究针对探空火箭飞行时大气环境

和发动机参数偏差，开展不确定性传播分析方法

的研究。传统不确定性传播分析方法包括采样

法、局部展开法等。采样法主要指蒙特卡罗模拟

（ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＭＣＳ）技术及其变体［５］；

局部展开法应用混沌多项式（ｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｃｈａｏｓ
ｅｘｐａｎｓｉｏｎ，ＰＣＥ）表示随机变量［６］，但该种方法的

计算量随维度上升会急剧增加。

不确定性传播需要量化输入不确定性对输出

产生的影响。探空火箭系统具有复杂的结构和强

耦合性，使用仿真模型计算其飞行性能会导致巨

大的计算负担，因此常常使用效率更高的近似模

型来替代仿真模型以提高计算效率。根据实施方

式的不同，可以将不确定性传播的近似方法分为

嵌入式和非嵌入式方法［７］。嵌入式方法是指将

近似模型嵌入系统方程中，通过修改原模型并加

入不确定性项来进行建模。非嵌入式方法将系统

视为黑箱模型，在不修改系统的情况下，通过分析

模型的输入和输出来进行计算。非嵌入式方法避

免了方法与对象之间的耦合关系，具有更广阔的

应用前景［８］。

综上所述，评估探空火箭在不确定性影响下

飞行性能可否满足任务设计指标具有现实意义。

同时，传统的分析方法会面临大量迭代重复、计算

量庞大、“维度诅咒”以及仿真高耗时等问题［９］。

对此，本研究提出了基于动态扩充采样和代理模

型的探空火箭性能不确定性传播分析方法。该方

法基于动态扩充采样减少高耗时仿真模型的调用

次数，并通过近似建模技术提升了低成本探空火

箭飞行性能不确定性传播分析的效率。

１　探空火箭多学科耦合计算模型

１．１　几何构型模型

探空火箭采用一级动力和一级载荷方案，从

前到后依次为载荷级（标枪级）、级间段、固体火

箭发动机和尾舱。动力级和标枪级采用气动分离

方案，在发动机工作结束后，采用动力级和标枪级

截面差产生的气动阻力差完成分离。标枪级依靠

惯性继续飞行至弹道顶点后释放膨胀落球。根据

总体指标和低成本需求，确定标枪型探空火箭总

体布局如图１所示。

图１　探空火箭总体布局
Ｆｉｇ．１　Ｏｖｅｒａｌｌｌａｙｏｕｔｏｆｓｏｕｎｄｉｎｇｒｏｃｋｅｔ

火箭利用翼柱型药柱的单室单推固体发动机

提供动力，依靠静稳定尾翼实现全程零攻角飞行。

在动力级燃药耗尽时，依靠气动阻力差实现标枪

级和动力级的分离，减少火箭在惯性段飞行时气

动阻力造成的速度损失，同时简化两级的分离结

构、降低火箭的造价。探空火箭的主要设计参数

如表１所示。

表１　探空火箭主要参数
Ｔａｂ．１　Ｍａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｓｏｕｎｄｉｎｇｒｏｃｋｅｔ

参数来源 参数名称 尺寸 单位

标枪级
标枪级长度 １２７０ ｍｍ

标枪级直径 ８５ ｍｍ

级间段 级间段长度 １９０ ｍｍ

发动机

圆筒段长度 １６００ ｍｍ

发动机直径 ２５５ ｍｍ

参考燃速 １８．７ ｍｍ／ｓ

药柱翼长 ２００ ｍｍ

药柱翼宽 １６ ｍｍ

喷管
喷管喉径 ６９ ｍｍ

喷管扩张比 １１

稳定尾翼

根弦长 ６００ ｍｍ

梢弦长 ２００ ｍｍ

翼展长 ３００ ｍｍ

后掠长 ５００ ｍｍ

·１４·
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１．２　气动特性计算模型

气动特性对探空火箭总体性能具有重要影

响。根据飞行弹道估算，确定分离前的弹道高度

范围为０～１０ｋｍ，马赫数范围为０～６０；标枪级
火箭的弹道高度在５ｋｍ以上，马赫数范围为０～
６０。针对所得飞行工况范围，利用计算流体力学
（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）进行火箭流
场仿真，仿真计算的方法和条件设置如表２所示。

表２　ＣＦＤ参数设置
Ｔａｂ．２　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｓｅｔｔｉｎｇｏｆＣＦＤ

项目 设置

求解器 密度基稳态求解器

离散格式 二阶迎风格式

湍流模型
斯帕拉特－阿尔马拉斯
（ＳＡ）单方程湍流模型

流体属性 可压缩理想空气

边界条件 速度入口、压力出口

采用笛卡儿网格并局部加密，计算得到火

箭不同高度、不同马赫数以及不同姿态角时的

气动力系数和气动力矩系数，网格结构如图 ２
所示。流体计算域的前后边界距离箭体头部均

（ａ）标枪级头部网格划分
（ａ）Ｇｒｉｄｄｉｖｉｓｉｏｎｏｆｓｐｅａｒｈｅａｄ

（ｂ）标枪级网格划分
（ｂ）Ｇｒｉｄｄｉｖｉｓｉｏｎｏｆｊａｖｅｌｉｎｓｔａｇｅ

（ｃ）级间段网格划分
（ｃ）Ｇｒｉｄｄｉｖｉｓｉｏｎｏｆｉｎｔｅｒｓｔａｇｅ

（ｄ）全箭网格划分
（ｄ）Ｇｒｉｄｄｉｖｉｓｉｏｎｏｆｅｎｔｉｒｅｒｏｃｋｅｔ

图２　结构网格示意图
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｇｒｉｄ

为５倍箭长，即整个流场的计算区间设置为箭
体头部的前方５倍弹长到弹体尾部后方４倍弹
长。为展示网格结构，图 ２对网格进行了放大
处理。为了保障网格的质量和计算精度，在弹

体附近区域采用了 Ｏ形网格设计，并对模型表
面特别是头部和尾翼附近区域进行了精密加密

处理，其中第一层厚度为０１ｍｍ，网格总数约为
３００万。

１．３　动力系统计算模型

本研究中，低成本探空火箭采用一级固体火

箭发动机作为动力系统，药柱类型为翼柱型，推进

剂类型为三组元丁羟复合推进剂，其结构示意如

图３所示。

图３　固体发动机结构示意图
Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｍｏｔｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

固体发动机工作过程涉及燃烧流动和传热，

·２４·
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内部工作过程十分复杂，为了准确描述这些复杂

的过程，需要采用合适的发动机内弹道数学模型。

已有的数学模型包括零维、一维、二维和三维内弹

道方程。为满足快速仿真要求，本研究采用如

式（１）所示的零维内弹道方程组对动力系统性能
进行描述［１０］。

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



















 ）

（１）

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为燃烧室平均压强；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

机喷管质量流量 ｍ，其计算公式如式（２）所示。

ｍ＝
φｍΓｐ０Ａｔ
χＲＴ槡 ０

＝
φｍｐ０Ａｔ
ｃ

（２）

式中，χＲＴ０是考虑了散热系数的点火药力，φｍ为

质量流率损失系数，ｐ０为喷管中的滞止压强，ｃ

为特征速度。推力的计算如式（３）所示。
Ｆ＝ηＣＦＣＦ珔ＰｃＡｔ （３）

式中，ＣＦ为推力系数，ηＣＦ为推力系数效率。推力
系数ＣＦ由式（４）计算：

　ＣＦ＝Γ·
２γ
γ－１

１－π
γ－１
γ( )

槡 ｅ ＋ζｅ（πｅ－πａ） （４）

式中，γ为比热比，ζｅ为膨胀比，πｅ为喷管出口压
强与燃烧室平均压强 珔Ｐｃ的比值，πａ为环境压强
与燃烧室平均压强 珔Ｐｃ的比值。其中燃烧室平均
压强根据零维内弹道方程（１）确定。

１．４　六自由度弹道仿真模型

本研究采用半速度坐标系中六自由度无控弹

道仿真动力学模型进行低成本探空火箭弹道计

算，其质心动力学方程表示为式（５）。

ｍｖ＝Ｐｅｃｏｓαｃｏｓβ－ＣｘｑＳ－ｍｇｓｉｎθｃｏｓσ

ｍνθ
·ｃｏｓσ＝Ｐｅ（ｓｉｎαｃｏｓν＋ｃｏｓαｓｉｎβｓｉｎν）＋

　 　 ＣｙｑＳｃｏｓν－ＣｚｑＳｓｉｎν－ｍｇｃｏｓθ－ｍνσ
　 ＝Ｐｅ（ｓｉｎαｓｉｎν－ｃｏｓαｓｉｎβｃｏｓν）＋

　 　 ＣｙｑＳｓｉｎν＋ＣｚｑＳｃｏｓν－ｍｇｓｉｎθｓｉｎ













σ
（５）

其中，ｍ、ｖ、θ、σ、ν、α和 β分别为探空火箭质量、
速度、速度倾角、航迹偏航角、倾侧角、攻角和侧滑

角，Ｐｅ为发动机推力，Ｃｘ、Ｃｙ和 Ｃｚ为三个方向的
气动力系数，ｑ＝０５ρｖ２为动压，ｇ为重力加速度。

弹体坐标系中的绕质心动力学方程为式（６）。
Ｉｘ１ωｘ１＋（Ｉｚ１－Ｉｙ１）ωｙ１ωｚ１＝Ｍｘ１
Ｉｙ１ωｙ１＋（Ｉｘ１－Ｉｚ１）ωｚ１ωｘ１＝Ｍｙ１
Ｉｚ１ωｚ１＋（Ｉｙ１－Ｉｘ１）ωｘ１ωｙ１＝Ｍｚ

{
１

（６）

其中，Ｉｘ１、Ｉｙ１和 Ｉｚ１分别为三个方向的转动惯量，
ωｘ１、ωｙ１和 ωｚ１分别为绕三轴的角速度，Ｍｘ１、Ｍｙ１和
Ｍｚ１分别为三个方向的力矩。

质心运动学方程如式（７）所示。
ｘ＝νｃｏｓθｃｏｓσ
ｙ＝νｓｉｎθｃｏｓσ
ｚ＝－νｓｉｎ

{
σ

（７）

绕质心运动学方程如式（８）所示。

φ＝ １ｃｏｓψ
（ωｙ１ｓｉｎξ＋ωｚ１ｃｏｓξ）

ψ
·＝ωｙ１ｃｏｓξ－ωｚ１ｓｉｎξ

ξ
·＝ωｘ１＋ｔａｎψ（ωｙ１ｓｉｎξ＋ωｚ１ｃｏｓξ










）

（８）

式中，φ为箭体俯仰角，ψ为箭体偏航角，ξ为箭体
滚转角。

补充方程如式（９）所示。

　

－ｓｉｎαｃｏｓβ＝ｓｉｎψｓｉｎξｃｏｓσｃｏｓ（φ－θ）－
　　ｃｏｓξｃｏｓσｓｉｎ（φ－θ）－ｓｉｎσｃｏｓψｓｉｎξ
ｓｉｎβ＝ｓｉｎψｃｏｓξｃｏｓσｃｏｓ（φ－θ）＋
　　ｓｉｎξｃｏｓσｓｉｎ（φ－θ）－ｓｉｎσｃｏｓψｃｏｓξ
ｓｉｎνｃｏｓσ＝ｃｏｓαｃｏｓψｓｉｎξ－ｓｉｎαｓｉｎψ

ｈ＝ ｘ２＋（ｙ＋Ｒ）２＋ｚ槡
２－Ｒ

ｍ＝ｍ０－

















ｍｔ

（９）

１．５　多学科模块集成与仿真

低成本探空火箭总体方案涉及几何、气动、动

力和弹道等多个学科。其中几何构型为 ＣＦＤ气
动仿真提供参数基础，动力学科采用固体发动机

零维内弹道计算模型，弹道学科采用六自由度无

控弹道仿真模型。对此，本研究整合并调用多学

科专业计算工具，构建探空火箭多学科联合仿真

·３４·
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流程，实现探空火箭飞行性能的快速、多学科耦合

仿真计算，其仿真流程如图４所示。

图４　探空火箭多学科仿真流程
Ｆｉｇ．４　Ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆ

ｓｏｕｎｄｉｎｇｒｏｃｋｅｔ

根据１．１节的火箭总体参数，对探空火箭
进行多学科联合仿真。其中，基于 ＣＦＤ气动仿
真软件和探空火箭气动构型，结合火箭飞行工

况计算得到的火箭零攻角阻力系数 Ｃｄ随大地
高度 Ｈ、马赫数变化如图 ５、图 ６所示，标枪级
和全箭的升力、力矩系数如表３、表４所示。考
虑到４０ｋｍ以上大气密度不到海平面大气密
度的３‰，所以４０ｋｍ高度以上的升、阻力系数
和力矩系数通过三次样条法对数据进行外插

计算。

图５　全箭阻力系数
Ｆｉｇ．５　Ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｅｎｔｉｒｅｒｏｃｋｅｔ

图６　标枪级阻力系数
Ｆｉｇ．６　Ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｊａｖｅｌｉｎｓｔａｇｅ

表３　全箭升力、力矩系数
Ｔａｂ．３　Ｌｉｆｔａｎｄｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｅｎｔｉｒｅｒｏｃｋｅｔ

高度／ｋｍ 马赫数 力矩系数 升力系数

１．００１ ２．７５６ －０．６９２０７ １．４６４６９

２．０１４ ４．１３７ －０．３７１５９ １．０９７２０

３．００３ ５．２４２ －０．２０４８８ ０．９６５３６

３．７８４ ５．９７０ －０．１３７５４ ０．９０１８５

表４　标枪级升力、力矩系数
Ｔａｂ．４　Ｌｉｆｔａｎｄｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｊａｖｅｌｉｎｓｔａｇｅ

高度／ｋｍ 马赫数 力矩系数 升力系数

３．７８４ ５．９７０ －０．１２７０３ １．０４４６４

１０．９７０ ５．５５２ －０．１４３６５ １．０８２６１

１５．６８０ ５．２１３ －０．１５７８１ １．１１２６４

２０．１５１ ５．０００ －０．１６７１８ １．１３１４７

２５．８７０ ４．７３６ －０．１８２６４ １．１１０７５

３０．０１８ ４．５７４ －０．１９２２４ １．１３０１６

３５．３９１ ４．３２６ －０．２０３０９ １．１５７６７

４０．５９５ ４．０７３ －０．２１６１４ １．１９０３１

探空火箭采用一级动力方案，固体发动机为

翼柱型药柱的单室单推力型，其不同温度时推力

仿真曲线如图７所示。

图７　发动机推力－时间曲线
Ｆｉｇ．７　Ｔｈｒｕｓｔｔｉｍｅｃｕｒｖｅｏｆｅｎｇｉｎｅ

·４４·
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基于探空火箭总体参数，利用多学科联合仿

真模型进行火箭六自由度弹道仿真，其大地高度、

马赫数六自由度仿真曲线如图８所示，攻角、侧滑
角六自由度仿真曲线如图９所示。

（ａ）大地高度仿真曲线
（ａ）Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｇｅｏｄｅｔｉｃａｌｔｉｔｕｄｅ

（ｂ）马赫数仿真曲线
（ｂ）ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

图８　大地高度、马赫数六自由度仿真曲线
Ｆｉｇ．８　ＧｅｏｄｅｔｉｃａｌｔｉｔｕｄｅａｎｄＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ
ｓｉｘｄｅｇｒｅｅｏｆｆｒｅｅｄｏｍｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅ

（ａ）攻角仿真曲线
（ａ）Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

（ｂ）侧滑角仿真曲线
（ｂ）Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅ

图９　攻角、侧滑角六自由度仿真曲线
Ｆｉｇ．９　Ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋａｎｄｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅ
ｓｉｘｄｅｇｒｅｅｏｆｆｒｅｅｄｏｍｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅ

２　基于ＢＲＥＬＨＤ和ＡＲＢＦ模型的不确定
性传播分析方法

　　基于近似模型的不确定性分析方法中，不确
定性传播通过量化随机输入系统对输出的影响，

描述输出的统计分布。现有传播分析方法难以判

断算法收敛性，且大多不适用于随机输入存在多

种分布的情形。对此，本研究提出一种基于动态

扩充采样和代理模型的不确定性传播分析方法，

统一不同输入变量的概率分布形式，有效判断算

法收敛程度，显著提高飞行器不确定性传播分析

效率。

２．１　有界扩充拉丁超立方实验设计方法

近似建模过程中，广泛采用拉丁超立方设计

（Ｌａｔｉｎｈｙｐｅｒｃｕｂｅｄｅｓｉｇｎ，ＬＨＤ）作为实验设计方法。
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，针对如何动态生成

均匀性良好的实验设计问题，有学者［１１－１２］提出一

种递归演化拉丁超立方设计（ｒｅｃｕｒｓｉｖｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎ
ｐｅｒｍｕｔａｔｉｏｎＬａｔｉｎｈｙｐｅｒｃｕｂｅｄｅｓｉｇｎ，ＲＥＬＨＤ）方法，
实现样本规模动态线性扩充，解决了最优样本规模

难以提前预估的难题，提出了面向不同随机变量均

匀采样的有界序列扩充改进方案，从而实现不同随

机变量训练数据高效获取。

ＲＥＬＨＤ方法中采样点被设置为可以到达设计
空间的边界，该方法的２维采样扩充示例如图１０（ａ）

·５４·
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所示。图中的黑色圆点和红色圆点分别表示初始设

计和演化设计中的样本点。给定初始样本数为ｐ，此
时填充演化空间所需的种子数量为ｐ－１。

然而，针对飞行器不确定性传播分析问题，输

入变量往往不符合均匀分布，难以通过简单设置使

样本达到设计边界。因此，对ＲＥＬＨＤ中的扩充方
法进行改进，使其更适用于不确定性传播问题。扩

充过程中，初始的ｐ个样本会将整个设计空间划分
为ｐ＋１份。上述情况下，要完成整个演化空间的
填充则需要ｐ＋１个种子，具体示意如图１０（ｂ）所
示，可见由于初始空间未到达边界，整个采样空间

划分数相较于图１０（ａ）中空间划分数增加了１。

（ａ）ＲＥＬＨＤ方法的２维
采样扩充示例

（ａ）Ｅｘａｍｐｌｅｏｆ２Ｄｓａｍｐｌｉｎｇ
ｅｘｐａｎｓｉｏｎｕｓｉｎｇｔｈｅ
ＲＥＬＨＤｍｅｔｈｏｄ

　　

（ｂ）改进ＲＥＬＨＤ
扩充方法

（ｂ）ＩｍｐｒｏｖｅｄＲＥＬＨＤ
ｅｘｐａｎｓｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

　

　

图１０　不确定条件下演化空间对比
Ｆｉｇ．１０　Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙｓｐａｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｕｎｄｅｒ

ｕｎｃｅｒｔａｉｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

对于飞行器不确定性传播分析问题的样本点

扩充方式，其样本空间一维投影如图１１所示，由
于每轮扩充后的总长度仅比上一轮多出间隔的１
倍，这种扩充方式的总区间长度是有边界的，因此

将其叫作有界扩充ＬＨＤ方法。

图１１　有界扩充一维投影示意
Ｆｉｇ．１１　Ｏｎｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆ

ｂｏｕｎｄｅｄｅｘｐａｎｓｉｏｎ

针对有界扩充 ＬＨＤ方法的有界性展开证
明：设初始样本点个数为 ｐ，样本初始间隔为 δ１，
则初始样本包含ｐ－１个间隔，即设计域宽为（ｐ－

１）×δ１。扩充 ｋ次后，由图１１可知，第 ｋ次的总
宽度相较于第ｋ－１次只增加δｋ－１，则扩充ｋ次后
的总长度与第ｋ－１次扩充后的总长度关系为：

Ｌｋ ＝Ｌｋ－１＋δｋ－１　　　
＝Ｌｋ－２＋δｋ－１＋δｋ－２
　　

＝Ｌ１＋∑
ｋ－１

ｉ＝１
δｉ （１０）

又因δｉ＝
１
２δｉ－１，式（１０）转化为：

Ｌｋ ＝Ｌ１＋∑
ｋ－１

ｉ＝１
δｉ＝Ｌ１＋∑

ｋ－２

ｉ＝０

δ１
２ｉ

（１１）

通过等比数列求和可得：

∑
ｋ－２

ｉ＝０

δ１
２ｉ
＝ ２－ １

２ｋ－( )２ δ１ （１２）

则：

Ｌｋ＝（ｐ－１）δ１＋ ２－
１
２ｋ( )－２ δ１ （１３）

极限状态下：

ｌｉｍ
ｋ→＋∞
（Ｌｋ）＝（ｐ＋１）δ１－ ｌｉｍ

ｋ→＋∞

１
２ｋ( )[ ]－２ δ１＝（ｐ＋１）δ１

（１４）
结合上述证明可知，所提出的扩充方式有界，

将其命名为 ＲＥＬＨＤ的有界扩充型（ｂｏｕｎｄｅｄ
ＲＥＬＨＤ，ＢＲＥＬＨＤ）。

应用数值算例，比较增强随机进化算法

（ｅｎｈａｎｃｅｄｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＥＳＥ）、
平移传播算法（ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎａｌｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ，
ＴＰＡ）和 ｌｈｓｄｅｓｉｇｎ三种常见流行算法与 ＢＲＥＬＨＤ
算法在样本空间均匀性和计算效率上的差异。以

上算法均在相同配置的计算机上独立运行。为降

低随机影响，以每种算法独立运行５０次的平均值
作为最终结果。

表５中考虑了 Ｖｉａｎａ等［１３］提出的采样设置

问题。ＢＲＥＬＨＤ以小样本 ＥＳＥ的结果作为初始
设计并进行序列扩充，更适合大中型样本设计。

因此，主要研究维度ｄ范围为２～８的大中型采样
问题以实现ＢＲＥＬＨＤ的快速合理评估。

表５　ＬＨＤ的采样设置

Ｔａｂ．５　ＳａｍｐｌｉｎｇｓｅｔｔｉｎｇｓｏｆＬＨＤ

样本规模
ｄ

２ ４ ６ ８ １０ １２

小型采样问题 １２ ３０ ５６ ９０ １３２ １８２

中型采样问题 ２０ ７０ １６８ ３３０ ５７２ ９１０

大型采样问题 １２０ ３００ ５６０ ９００ １３２０ １８２０

·６４·



　第１期 田磊，等：探空火箭飞行性能动态近似建模及偏差分析方法

　　图１２给出了大中型采样问题空间均匀性能
的比较结果。可以看出：ｌｈｓｄｅｓｉｇｎ的性能最差且
随机性较强；ＴＰＡ在维度较低且样本数量较大时
表现良好，随着维度的增加，其竞争力下降；在大

多数情况下，ＥＳＥ与 ＢＲＥＬＨＤ有着相似的空间均
匀性，且明显优于其他两种方法；ＢＲＥＬＨＤ在绝
大多数问题上有着较优的表现，其优势随着样本

数和维度的增加而更加明显。

（ａ）中型采样问题的比较
（ａ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍｅｄｉｕｍｓｉｚｅｄｓａｍｐｌｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍｓ

（ｂ）大型采样问题的比较
（ｂ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌａｒｇｅｓｃａｌｅｓａｍｐｌｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍｓ

图１２　大中型采样问题对比
Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍｅｄｉｕｍａｎｄｌａｒｇｅｓｃａｌｅ

ｓａｍｐｌｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍｓ

由于ＢＲＥＬＨＤ和 ＥＳＥ的空间均匀质量在大
多情况下较为接近，且 ＢＲＥＬＨＤ方法的初始样本
是通过 ＥＳＥ生成，因此需对 ＢＲＥＬＨＤ和 ＥＳＥ的
计算效率进行对比，以验证ＢＲＥＬＨＤ性能。

图１３显示了不同维度下（２，５，１０，２０）、样本
数为１００和２００时计算效率的比较结果。从图中
可以看出，得益于 ＬＨＤ的直接构造，ＴＰＡ和
ｌｈｓｄｅｓｉｇｎ相较于 ＢＲＥＬＨＤ耗时更少。然而，ＴＰＡ
和ｌｈｓｄｅｓｉｇｎ的空间均匀性往往并不令人满意。
在满足良好均匀性的前提下，ＢＲＥＬＨＤ的计算效

率要明显优于ＥＳＥ，且随着维数的增加，ＢＲＥＬＨＤ
的优势愈发明显。

（ａ）不同维度下１００个样本的比较
（ａ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ１００ｓａｍｐｌｅｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓ

（ｂ）不同维度下２００个样本的比较
（ｂ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ２００ｓａｍｐｌｅｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓ

图１３　不同维度下算法耗时的比较
Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｌｇｏｒｉｔｈｍｅｘｅｃｕｔｉｏｎｔｉｍｅｉｎ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓ

２．２　改进增广径向基函数近似模型

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。因此，为了利用不同基函数特点提高模型

预测精度，构造基于 ＰＣＥ的增广径向基函数［１４］

（ａｕｇｍｅｎｔｅｄｒａｄｉａｌｂａｓｉｓｆｕｎｃｔｉｏｎ，ＡＲＢＦ）如下：

ｆ＾（ｘ）＝∑
ｍ

ｊ＝１
λｊＱｊ（ｘ）＋∑

ｎ

ｉ＝１
ωｉφｉ（ｘ） （１５）

式中，λｊ和ωｉ分别为ＰＣＥ和 ＲＢＦ的系数，Ｑｊ（ｘ）
和φｉ（ｘ）为对应基函数。注意到，φｉ（ｘ）为 Ｇａｕｓｓ
基函数，如

φｉ（ｘ）＝ｅｘｐ（－ ｘ－ｘｉ
２／ｃ２ｉ） （１６）

式中，ｃｉ为第ｉ个基函数的形状参数。
通过求解式（１７）来计算系数λ和ω：

Φ Ｑ[ ]Ｐ Ｏ
ω[ ]λ ＝ ｙ[ ]０ （１７）

·７４·
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式中：Φ、Ｑ和Ｐ分别为φｉ（ｘ）、Ｑｊ（ｘ）和Ｐｉｊ组成的
系数矩阵，Ｐｉｊ为Ｑｉ（ｘ）与 Ｑｊ（ｘ）的加权内积项；Ｏ
为元素均为０的矩阵。

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，

其表示如下：

ρ（ｘ）＝∑
Ｎ

ｉ＝１
ρｉ（ｘ）

ρｉ（ｘ）＝ｅｘｐ－
ｘ－ｘｉ ２
珋ｃ２( ){
ｉ

（１８）

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 Ｖｉｊ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为：

　珋ｃｉｊ＝
ｎＶ槡 ｉｊ　 ｉ＝１，２，…，ｎ；ｊ＝１，２，…，ｄ

ｓ．ｔ．∑
ｎ

ｉ＝１
∑
ｄ

ｊ＝１
Ｖｉｊ＝１ （１９）

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 （２０）

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

（２１）
最终各向异性方法改进的增广径向基函数模

型为：

ｆ槇^（ｘ）＝∑
ｍ

ｊ＝１
λｊＱｊ（ｘ）＋∑

ｎ

ｉ＝１
ｗｉ珘φｉ（ｘ） （２２）

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（２３）所示。
Δｙ＝Ｙｐｒｅ，ｒ－Ｙｒ＝－［（Ｌｒ×ｒ）

－１］－１ωｒ （２３）
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；Ｌｒ×ｒ为由 Φ、Ｑ、Ｏ
和Ｐ组成并变换得到的系数矩阵，具体推导见文
献［１４］。

为验证近似模型的有效性，分别用三个标准

算例进行测试，并与目前常用方法进行比较。算

例信息如表６所示。为揭示问题维度对模型精度
的影响，将训练样本数设置为设计变量的１０倍和
２０倍。所有测试近似模型的训练样本均由
ＲＥＬＨＤ方法生成。为全面评估模型准确性，将测
试样本数设置为问题维度的１０４倍。采用测试样
本的均方根误差（ｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒ，ＲＭＳＥ）
评估不同近似模型性能：

ＲＭＳＥ＝ １
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１
［ｙ（ｘｉ）－ｙ^（ｘｉ）］槡

２ （２４）

式中，ｘｉ为第 ｉ个样本点，Ｎ为测试样本大小，

ｙ（ｘｉ）为样本ｘｉ的真实响应，^ｙ（ｘｉ）为近似模型获
得的预测输出。

表６　三个基准测试函数
Ｔａｂ．６　Ｔｈｒｅｅｂｅｎｃｈｍａｒｋｔｅｓｔｆｕｎｃｔｉｏｎｓ

测试函数 函数表达式

ｄｅｔｐｅｐ１０ｅｘｐ
ｆ１（ｘ）＝１００［ｅｘｐ（－２／ｘ

１．７５
１ ）＋ｅｘｐ（－２／ｘ

１．５
２ ）＋

ｅｘｐ（－２／ｘ１．２５３ ）］

ｄｅｔｐｅｐ１０８ｄ

ｆ２（ｘ）＝４（ｘ１－２＋８ｘ２－８ｘ
２
２）
２＋（３－４ｘ２）

２＋

１６ ｘ３＋槡 １（２ｘ３－１）
２＋

∑
８

ｉ＝４
ｉｌｎ（１＋∑

ｉ

ｊ＝３
ｘｊ）

Ｓｃｈｗｅｆｅｌ ｆ３（ｘ）＝４１８．９８２９ｄ－∑
ｄ

ｉ＝１
ｘｉ（ｓｉｎ ｘ槡 ｉ）

测试函数 变量范围 ｄ

ｄｅｔｐｅｐ１０ｅｘｐ ｘｉ∈［０，１］ ３

ｄｅｔｐｅｐ１０８ｄ ｘｉ∈［０，１］ ８

Ｓｃｈｗｅｆｅｌ ｘｉ∈［－５００，５００］ １０

统计重复１０次测试的 ＲＭＳＥ，以降低随机误
差影响，计算其平均值，测试结果如表７和图１４
所示，将ＡＲＢＦ与其他近似模型测试的 ＲＭＳＥ值
进行比较。随着训练样本量的增长，大多数近似

模型更接近真实模型，ＡＲＢＦ方法在不同基准函
数的精度和稳定性方面比其他常用近似模型表现

出更好性能。在高度非线性基准函数中，大多数

近似模型无法逼近真实模型，而 ＡＲＢＦ可得到较
好结果，表明ＡＲＢＦ近似模型在逼近非线性模型
时具有十分优越的性能。

表７　测试函数结果
Ｔａｂ．７　Ｔｅｓｔｆｕｎｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

测试函数 Ｎ ＡＲＢＦ ＲＢＦ

ｄｅｔｐｅｐ１０ｅｘｐ
１０×ｄ ０．３６８ ０．９２０

２０×ｄ ０．０９７ ０．３２２

ｄｅｔｐｅｐ１０８ｄ
１０×ｄ ０．６４９ ７．８６２

２０×ｄ ０．１７７ ２．９０１

Ｓｃｈｗｅｆｅｌ
１０×ｄ ０．２１２ ５．３９６

２０×ｄ ０．０８３ １．１１４

测试函数 Ｋｒｉｇｉｎｇ ＰＣＥ ＳＶＲ

ｄｅｔｐｅｐ１０ｅｘｐ
０．５７３ ３．５６０ １．１６０

０．１９１ ０．９３２ ０．４８７

ｄｅｔｐｅｐ１０８ｄ
１．０３２ ６．６９１ ５．８６４

０．２７４ ３．３４１ １．０７８

Ｓｃｈｗｅｆｅｌ
６．８３ ３．８７４ ６．１２３

２．７２２ １．２４２ ２．４７６

·８４·
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（ａ）ｄｅｔｐｅｐ１０ｅｘｐ（１０×ｄ）

（ｂ）ｄｅｔｐｅｐ１０ｅｘｐ（２０×ｄ）

（ｃ）ｄｅｔｐｅｐ１０８ｄ（１０×ｄ）

（ｄ）ｄｅｔｐｅｐ１０８ｄ（２０×ｄ）

（ｅ）Ｓｃｈｗｅｆｅｌ（１０×ｄ）

（ｆ）Ｓｃｈｗｅｆｅｌ（２０×ｄ）

图１４　不同近似模型的ＲＭＳＥ结果箱型图
Ｆｉｇ．１４　ＢｏｘｐｌｏｔｏｆＲＭＳＥｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓ

２．３　算法流程

目前的实验设计和近似建模方法通常对样本

集的分布类型有一定的要求，例如通常要求样本

来自常见的均匀分布。然而，在不确定性问题的

研究中，很难满足这种要求。为了提高基于近似

模型的不确定性传播方法的适用性，引入了逆累

积分布变换方法，该方法可以将来自任意区间均

匀分布的样本转换为符合不同概率分布的样本。

逆累积分布变换方法通常被认为是一种非均

匀概率密度的采样方法，用于生成符合指定概率

密度分布的样本集。下面以标准正态分布为例来

说明该方法的基本流程。对于服从概率密度函数

ｇ（ｘ）＝ｅ－ｘ２／槡π的随机变量 ｘ，其累积分布函数
（ｃｕｍｕｌａｔｉｖｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｆｕｎｃｔｉｏｎ，ＣＤＦ）如式（２５）
所示：

Ｇ（ｘ）＝∫
ｘ

－∞
ｇ（ｔ）ｄｔ＝∫

ｘ

－∞

ｅ－ｔ２

槡π
ｄｔ （２５）

使用累积分布函数Ｇ（ｘ），可以将服从指定概
率密度函数的随机变量集映射为均匀分布在区间

［０，１］中的随机变量集。相反，逆累积分布函数

·９４·
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（ｉｎｖｅｒｓｅｃｕｍｕｌａｔｉｖｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｆｕｎｃｔｉｏｎ，ＩＣＤＦ）
Ｇ－１（ｘ）可以将区间［０，１］中的随机变量集映射到
服从指定概率密度函数的任意区间的随机变量

集。基于这种转换，可以采用常规实验设计方法

生成近似模型所需的样本集。归一化和 ＩＣＤＦ变
换采样集的过程如图１５所示。

图１５　采样集的变换过程
Ｆｉｇ．１５　Ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｈｅｓａｍｐｌｉｎｇｓｅｔ

　　基于ＡＲＢＦ近似建模的不确定性传播分析方
法（ＡＲＢＦｂａｓｅｄｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ，ＡＲＢＦ
ＵＰ）的算法流程如下。

步骤１：使用 ＢＲＥＬＨＤ方法生成初始实验设
计，采样点数设为ｐ，则根据式（１４）和样本归一化

值，初始的设计点间隔δ取值为 １
ｐ＋１。

步骤２：通过ＩＣＤＦ将初始设计变换为符合实
际概率分布的采样点。

步骤３：将采样点代入仿真模型并获得输出，
生成训练样本。

步骤４：基于训练样本构建 ＡＲＢＦ近似模型，
计算样本点处近似模型的预测值，与仿真进行对

比，计算仿真值与预测值间的相对均方根误差 ε。
当ε＜００１时，认为模型精度满足需求。ε的计
算公式为：

ε＝
∑
ｘｋ∈ＥＮ

［ｙｋ－ｆ
＾
Ｎ－１（ｘｋ）］

２

∑
ｙｋ∈ＥＮ

（ｙｋ－珋ｙＮ）
槡

２
（２６）

其中，ＥＮ为新扩充的样本集，ｘｋ和ｙｋ分别为新扩

充样本集第 ｋ个输入向量和仿真值，ｆ＾Ｎ－１（ｘｋ）为
未扩充样本前建立的近似模型，珋ｙＮ为样本集中仿
真值的均值。

步骤５：若精度要求不满足，则基于 ＢＲＥＬＨＤ
对训练样本集进行扩充，扩充过程中，ｐ个样本会
将整个设计空间划分为ｐ＋１份，其余的扩充机制
与递归演化拉丁超立方实验设计方法［１１－１２］保持

一致。扩充完成后，转至步骤２，直至精度满足。
步骤６：若满足精度需求，则基于所构建的

ＡＲＢＦ近似模型进行不确定性传播分析。
在这个流程中，首先通过 ＩＣＤＦ将初始设计

样本转换为符合实际概率分布的采样点，可以更

准确地反映真实系统的特性。然后，通过使用

ＡＲＢＦ近似模型来快速预测输出，并根据需要对
训练样本进行扩充以提高模型精度。最后，基于

构建的ＡＲＢＦ近似模型，使用蒙特卡罗仿真方法
进行不确定性传播分析，以评估系统输出的不确

定性。整个算法的流程如图１６所示。

图１６　基于增广径向基函数的不确定传播分析方法
Ｆｉｇ．１６　Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄ
ｂａｓｅｄｏｎａｕｇｍｅｎｔｅｄｒａｄｉａｌｂａｓｉｓｆｕｎｃｔｉｏｎｓ

３　探空火箭飞行性能不确定性传播分析

在火箭系统的分析和设计过程中，面对大

气环境的变化和发动机参数偏差等因素的影

响，飞行器的性能指标可能会发生变化，从而导

致轨迹偏差、故障甚至失效。因此针对上述不

确定性参数偏差，提出一种高效的不确定性传

播分析方法对火箭飞行性能的不确定性评估具

有重要意义。

３．１　探空火箭不确定参数偏差建模

在火箭发射和飞行过程中，火箭飞行性能主

要受大气密度、大气风场和发动机参数不确定性

偏差的影响，因此本研究针对这些参数进行偏差

建模。

·０５·
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３．１．１　大气密度偏差建模
大气密度不是一成不变的，相反，随着时间的

变化，大气密度会有一定程度的改变。而大气密

度改变直接影响着火箭所受气动力的大小，进而

会影响火箭的飞行弹道和飞行姿态。查阅相关文

献得知，同一高度下大气密度在不同时间的变化

范围一般在１０％左右［１５］，因此在六自由度弹道

程序的大气密度插值模块中引入大气密度变化系

数。其取值服从均值为０、标准差为００３３的正
态分布，以此近似模拟 １０％的大气密度随机偏
差，进而可以通过大气密度变化系数的改变来模

拟六自由度仿真中大气密度场的改变。

３．１．２　基于实测数据的大气风场模型
本研究中大气风场模型为基于实测数据建立

的大气风场分段插值模型。共收集了 ４年内
１３１０组不同时刻发射场附近大气风速、风向在不
同高度的观测数据。选取了５组时间跨度较大的
观测数据，如图１７所示。同时，统计了１３１０组
大气观测数据不同高度处风速、风向的均值及标

准差，如图１８所示。由观测数据可知，虽然观测
时刻不同，但大气风速随高度的分布表现出较为

一致的规律：在０～１２ｋｍ，随着高度增大，大气风
速呈增大趋势；在１２～２０ｋｍ，随着高度增大，大
气风速呈减小趋势；在２０～３０ｋｍ，大气风速呈增

（ａ）大气风速样本观测数据
（ａ）Ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎａｌｄａｔａｏｆａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｗｉｎｄｓｐｅｅｄｓａｍｐｌｅｓ

（ｂ）大气风向样本观测数据
（ｂ）Ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎａｌｄａｔａｏｆａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｗｉｎｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓａｍｐｌｅｓ

图１７　大气风场变化样本观测数据
Ｆｉｇ．１７　Ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎａｌｄａｔａｏｆａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃ

ｗｉｎｄｆｉｅｌｄｖａｒｉａｔｉｏｎｓａｍｐｌｅｓ

（ａ）风速观测数据均值
（ａ）Ｍｅａｎｏｆｗｉｎｄｓｐｅｅｄｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎａｌｄａｔａ

（ｂ）风速观测数据标准差
（ｂ）Ｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｗｉｎｄｓｐｅｅｄｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｄａｔａ

（ｃ）风向观测数据均值
（ｃ）Ｍｅａｎｏｆｗｉｎｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎａｌｄａｔａ

（ｄ）风向观测数据标准差
（ｄ）Ｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｗｉｎｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｄａｔａ

图１８　大气风场观测数据统计值
Ｆｉｇ．１８　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｖａｌｕｅｓｏｆａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｗｉｎｄ

ｆｉｅｌｄｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｄａｔａ

大趋势但增速较小。经分析，这与大气对流层、平

流层的分布有关。大气风向均值在１５０°以上，且
在０～２０ｋｍ，风向均值大于２００°，表明观测地点
多为西南风。

考虑到高空大气稀薄，对火箭飞行产生的气

·１５·
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动力影响减小，当高度大于３０ｋｍ时，大气风速、
风向取值与３０ｋｍ处观测数据相同，为常值风场。
利用上述基于大气风场观测数据的风场模型，在

进行探空火箭六自由度弹道仿真时，可随机加入

基于某观测时刻的大气风场，以模拟现实环境中

大气风场的随机变化。

３．１．３　发动机参数偏差建模
在实际飞行过程中，发动机某些参数的不确

定变化会对发动机推力变化产生较大的影响，进

而影响火箭实际的飞行弹道，因此有必要对发动

机的不确定参数进行偏差建模以评估发动机参数

变化对火箭飞行弹道的影响。基于固体发动机原

理可知，发动机加工总装完成后，由于发射时环境

状态的不同，装药的燃速、特征速度、喷管的烧蚀

速率会产生较小的随机变化，导致发动机推力改

变。因此本研究针对装药燃速ι、特征速度Ｃｘ 和
喷管烧蚀速率 ｖ进行偏差建模。假设上述参数
符合正态分布，取当前修正后的发动机装药燃速、

特征速度、喷管烧蚀速率为均值，取参数值的５％
为三倍标准差，则各参数具体分布情况如表 ８
所示。

表８　发动机偏差参数分布
Ｔａｂ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｅｎｇｉｎｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数名称 符号 单位 均值 标准差 分布

装药燃速 ι ｍｍ／ｓ２１．１６４ ０．３５３ 正态分布

特征速度 Ｃｘ ｍ／ｓ １５８０ ２６．３３３ 正态分布

喷管烧蚀速率 ｖ ｍｍ／ｓ０．４００ ０．００７ 正态分布

３．２　探空火箭弹道性能不确定性传播分析

下面基于文中提出的方法对探空火箭飞行性

能进行不确定性传播分析。所得结果与 ＭＣＳ方
法对比，以验证提出方法的有效性。对于总体方

案设定的初始条件，将３．１节的不确定性耦合到
多学科联合仿真模型中，应用 ＭＣＳ方法进行
５０００次随机采样，对样本进行六自由度弹道仿
真。由于引入不确定性，弹道仿真结果会出现一

定偏差，得到弹道最大高度、最大攻角、最大侧滑

角和最大动压飞行性能分布如图１９所示。
表９给出了仿真结果的分布特征，包括均值、

标准差和变异系数 ｃｖ。使用变异系数 ｃｖ表征数
据的离散程度，ｃｖ计算公式如下：

ｃｖ＝
σｄａｔａ
μｄａｔａ
×１００％ （２７）

式中，σｄａｔａ和μｄａｔａ分别表示数据的标准差和均值。
本研究中的探空火箭为无控自稳定火箭，其

（ａ）最大高度分布
（ａ）Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍａｘｉｍｕｍａｌｔｉｔｕｄｅ

（ｂ）最大攻角分布
（ｂ）Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍａｘｉｍｕｍａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

（ｃ）最大侧滑角分布
（ｃ）Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍａｘｉｍｕｍｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅ

（ｄ）最大动压分布
（ｄ）Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍａｘｉｍｕｍｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

图１９　探空火箭飞行性能分布
Ｆｉｇ．１９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｏｕｎｄｉｎｇｒｏｃｋｅｔｆｌｉｇｈｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

设计高度要求不低于１１５ｋｍ。从分布直方图可
以看出，火箭弹道最大高度在１１０～１４０ｋｍ之间，
且主要分布在１２０～１３０ｋｍ之间。经统计，９９７％
的样本点仿真弹道最大高度大于１１５ｋｍ，因此认
为探空火箭的飞行高度可以满足设计需求。此

·２５·
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表９　输出参数分布特征
Ｔａｂ．９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｏｕｔｐｕｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 最大高度 最大攻角

均值 １２６．２４２ｋｍ １．４２４°

标准差 ４．３３１ｋｍ ０．９８０°

变异系数 ３．４３％ ６８．９０％

参数名称 最大侧滑角 最大动压

均值 ３．４７３×１０－４（°） １．５８２ＭＰａ

标准差 ０．２８３×１０－４（°） ０．０４２ＭＰａ

变异系数 ８．１６％ ２．６６％

注：表中均值和标准差均只保留了三位小数，变异系数是由原始

数据计算而来。

外，其最大攻角和最大侧滑角均分布在０～５°之
间，特别是最大侧滑角不会大于１°，说明火箭在
飞行过程中可以满足稳定性需求。注意到最大攻

角和最大侧滑角的变异系数分别为 ６８９％和
８１６％，说明其分布受不确定性影响较大。火箭
最大动压分布在１４７～１７１ＭＰａ之间，表明火箭
在飞行过程中对结构强度和防热有较高的要求。

经气动热仿真显示，两级火箭在４ｋｍ、Ｍａ＝６分
离点时面临最严苛的气动热环境。图２０展示了
两级火箭在分离点时的表面温度分布，箭体温度

均在１８００Ｋ以上，其中相对高温区主要集中在
标枪级火箭头部（１９３０Ｋ）、级间连接扩张群段
（１９６０Ｋ）、动力级火箭箭体表面（１９５０Ｋ）、标枪
级火箭尾翼根部（１９３０Ｋ）和助推级火箭根部
（１９７０Ｋ）。考虑到该工况工作时间较短，将采用
绝热涂层的方式在不改变总体质量的情况下，提

高火箭的热防护能力。

图２０　分离点箭体表面温度
Ｆｉｇ．２０　Ｓｅｐａｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｂｏｄｙｓｕｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

应用ＭＣＳ方法获得 ５０００个样本点进行探
空火箭六自由度高耗时弹道仿真，计算不同采样

点数下弹道最大高度、最大攻角、最大侧滑角和最

大动压的均值和标准差，如图 ２１和图２２所示。
可见在采样点数大于１０００时，弹道特征参数的
均值和标准差基本收敛，足以衡量探空火箭飞行

性能的动态分布。为确保精度，选择ＭＣＳ采样点
数为５０００时的统计结果作为真值与近似建模结
果进行对比。

基于 ＢＲＥＬＨＤ方法进行动态扩充采样，利
用 ＡＲＢＦ模型进行参数建模，初始采样点数为
４０。发现当采样点数为 ２００时，近似模型的相
对均 方 根 误 差 ε满 足 收 敛 条 件。为 验 证
ＢＲＥＬＨＤ方法和逆累积分布变换法的有效性，
以大气密度正态偏差的样本为例，２００组
ＢＲＥＬＨＤ方法采样点逆累积分布变换后统计直
方图如图２３所示，可见采样点取值较好地符合正

（ａ）最大高度仿真均值统计
（ａ）Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｍｅａｎｓｉｍｕｌａｔｅｄｍａｘｉｍｕｍａｌｔｉｔｕｄｅ

（ｂ）最大攻角仿真均值统计
（ｂ）Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｍｅａｎｓｉｍｕｌａｔｅｄｍａｘａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

（ｃ）最大侧滑角仿真均值统计
（ｃ）Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｍｅａｎｓｉｍｕｌａｔｅｄｍａｘｉｍｕｍｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅ
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（ｄ）最大动压仿真均值统计
（ｄ）Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｍｅａｎｓｉｍｕｌａｔｅｄｍａｘｉｍｕｍｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

图２１　不同采样数下弹道参数均值变化
Ｆｉｇ．２１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｍｅａｎｂａｌｌｉｓｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓａｍｐｌｅｓｉｚｅｓ

态分布规律，且由于不会在样本边界取值，逆变换

后的样本值不会取到正负无穷，满足了生成正态

分布偏差的仿真需求。

为验证方法有效性，针对探空火箭飞行性能

参数统计值，将扩充过程中样本点数为 ４０、８０、
１２０、１６０和２００时建立的ＡＲＢＦ近似模型预测结

（ａ）最大高度仿真标准差统计
（ａ）Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆ

ｓｉｍｕｌａｔｅｄｍａｘｉｍｕｍａｌｔｉｔｕｄｅ

（ｂ）最大攻角仿真标准差统计
（ｂ）Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆ
ｓｉｍｕｌａｔｅｄｍａｘｉｍｕｍａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

（ｃ）最大侧滑角仿真标准差统计
（ｃ）Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆ
ｓｉｍｕｌａｔｅｄｍａｘｉｍｕｍｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅ

（ｄ）最大动压仿真标准差统计
（ｄ）Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆ
ｓｉｍｕｌａｔｅｄｍａｘｉｍｕｍｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

图２２　不同采样数下弹道参数标准差变化
Ｆｉｇ．２２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｂａｌｌｉｓｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｔａｎｄａｒｄ

ｄｅｖｉａｔｉｏｎｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓａｍｐｌｅｓｉｚｅｓ

图２３　采样点取值分布
Ｆｉｇ．２３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓａｍｐｌｉｎｇｐｏｉｎｔｖａｌｕｅｓ

果与５０００次 ＭＣＳ方法仿真结果进行对比。最
终得到不同样本点数下弹道最大高度、最大攻角、

最大侧滑角和最大动压飞行性能参数预测结果和

·４５·
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ＭＣＳ方法仿真结果，其对比如图２４、图２５所示，
具体的统计值大小（保留三位小数）如表 １０所
示。从图表中可以看出，基于２００组采样点建立
的ＡＲＢＦ近似模型的预测结果统计值与 ＭＣＳ方
法进行５０００次飞行仿真所得到结果较为接近。
从图中的误差带和表１０中的数据对比可知，飞行
性能参数统计均值的预测精度可以达到１％甚至
１‰量级，标准差的预测精度也可以控制在１０％
以内，表明利用２００组飞行仿真样本建立的近似
模型可实现探空火箭飞行性能参数统计值的高精

（ａ）最大高度均值统计与预测值对比
（ａ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍａｘｉｍｕｍｈｅｉｇｈｔｍｅａｎ

ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓａｎｄｐｒｅｄｉｃｔｅｄｖａｌｕｅｓ

（ｂ）最大攻角均值统计与预测值对比
（ｂ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍａｘｉｍｕｍａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｍｅａｎ

ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓａｎｄｐｒｅｄｉｃｔｅｄｖａｌｕｅｓ

（ｃ）最大侧滑角均值统计与预测值对比
（ｃ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍａｘｉｍｕｍｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅｍｅａｎ

ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓａｎｄｐｒｅｄｉｃｔｅｄｖａｌｕｅｓ

（ｄ）最大动压均值统计与预测值对比
（ｄ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍａｘｉｍｕｍｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｍｅａｎ

ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓａｎｄｐｒｅｄｉｃｔｅｄｖａｌｕｅｓ

图２４　ＭＣＳ与近似建模方法飞行性能统计均值对比
Ｆｉｇ．２４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｌｉｇｈｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｍｅａｎｓ
ｂｅｔｗｅｅｎＭＣＳａｎｄａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓ

度预测，其精度可达到基于５０００次蒙特卡罗仿
真所获得的结果。随着样本数的增加，ＡＲＢＦ近
似模型通过ＢＲＥＬＨＤ方法实现动态更新，便于判
断预测结果的可行性。至此验证了本研究算法的

准确性与高效性。

（ａ）最大高度标准差统计与预测值对比
（ａ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍａｘｉｍｕｍｈｅｉｇｈｔｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎ

ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓａｎｄｐｒｅｄｉｃｔｅｄｖａｌｕｅｓ

（ｂ）最大攻角标准差统计与预测值对比
（ｂ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍａｘｉｍｕｍａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｓｔａｎｄａｒｄ

ｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｔａｔｉｓｔｉｃｓａｎｄｐｒｅｄｉｃｔｅｄｖａｌｕｅｓ
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（ｃ）最大侧滑角标准差统计与预测值对比
（ｃ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍａｘｉｍｕｍｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅｓｔａｎｄａｒｄ

ｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｔａｔｉｓｔｉｃｓａｎｄｐｒｅｄｉｃｔｅｄｖａｌｕｅｓ

（ｄ）最大动压标准差统计与预测值对比
（ｄ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍａｘｉｍｕｍｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｓｔａｎｄａｒｄ

ｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｔａｔｉｓｔｉｃｓａｎｄｐｒｅｄｉｃｔｅｄｖａｌｕｅｓ

图２５　ＭＣＳ与近似建模方法飞行性能统计标准差对比
Ｆｉｇ．２５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｌｉｇｈｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌ

ｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｂｅｔｗｅｅｎＭＣＳａｎｄ
ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓ

４　结论

本研究通过分析火箭各学科间的耦合关系和

各学科仿真特点，以探空火箭为研究对象建立了

低成本探空火箭的多学科联合仿真流程，通过梳

理各仿真模块间的工作流程，实现探空火箭飞行

性能的高效计算。

而后，针对探空火箭飞行性能不确定性传播

分析问题，开展了基于动态扩充采样和代理模型

的不确定性传播分析方法的研究。针对如何动态

生成均匀性良好的实验设计问题以及在飞行器不

确定性传播分析过程中输入变量往往不符合均匀

分布的问题，提出了面向不同分布随机变量均匀

采样的有界序列扩充拉丁超立方实验设计方案，

实现了不同随机变量训练数据高效获取。

进一步，为了提升近似模型在面对不同问题

时的泛化性能，兼顾ＰＣＥ和ＲＢＦ模型的优势，建

表１０　探空火箭飞行性能不确定性传播分析结果比较

Ｔａｂ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓ

ｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｔｈｅｓｏｕｎｄｉｎｇｒｏｃｋｅｔ

飞行参数 方法 采样数 均值 标准差

最大

高度

ＡＲＢＦ

ＭＣＳ

４０ １２６．９１３ｋｍ ３．３８６ｋｍ

８０ １２６．９１２ｋｍ ３．６３５ｋｍ

１２０ １２６．８８６ｋｍ ３．６７３ｋｍ

１６０ １２７．０８５ｋｍ ３．７５２ｋｍ

２００ １２７．０５８ｋｍ ３．８２５ｋｍ

５０００ １２７．０８５ｋｍ ３．９１４ｋｍ

最大

攻角

ＡＲＢＦ

ＭＣＳ

４０ １．６３８° １．１０７°

８０ １．６７６° １．１９４°

１２０ １．６５７° １．６８５°

１６０ １．５５８° １．３００°

２００ １．５３４° １．０９５°

５０００ １．５１１° １．１７８°

最大

侧滑角

ＡＲＢＦ

ＭＣＳ

４０ ３．５７６×１０－４（°） ０．０５９×１０－４（°）

８０ ３．５６６×１０－４（°） ０．０５１×１０－４（°）

１２０ ３．５６７×１０－４（°） ０．０６０×１０－４（°）

１６０ ３．５６６×１０－４（°） ０．０５１×１０－４（°）

２００ ３．５６９×１０－４（°） ０．０５０×１０－４（°）

５０００３．５６８×１０－４（°） ０．０５１×１０－４（°）

最大

动压

ＡＲＢＦ

ＭＣＳ

４０ １５．８７２×１０５Ｐａ ０．３３３×１０５Ｐａ

８０ １５．８８３×１０５Ｐａ ０．３６７×１０５Ｐａ

１２０ １５．８６９×１０５Ｐａ ０．３６９×１０５Ｐａ

１６０ １５．８７８×１０５Ｐａ ０．３８６×１０５Ｐａ

２００ １５．８９０×１０５Ｐａ ０．４００×１０５Ｐａ

５０００ １５．８８６×１０５Ｐａ ０．３９９×１０５Ｐａ

立了改进增广径向基混合近似模型，并将其应用

到探空火箭的不确定性传播分析问题中。通过确

定影响探空火箭飞行性能的偏差参数建立不确定

性偏差模型，基于ＢＲＥＬＨＤ方法对偏差参数进行
动态扩充采样并建立改进增广径向基混合近似

模型。

最后，通过近似模型对火箭飞行性能特征参

数的均值、标准差进行预测并与传统ＭＣＳ方法的
结果进行算法精度对比。仿真结果表明，利用文

中提出的方法，调用 ２００次飞行仿真模型建立
ＡＲＢＦ近似模型，其预测精度与传统蒙特卡罗方
法调用５０００次飞行仿真模型获得的结果精度相
近，证明了本研究提出的探空火箭飞行性能不确

·６５·
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定性传播方法的有效性。
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