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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，在满足设计约束的前提下，最大射程相较优化前提高了 16.7%。 

关键词：远程制导火箭；代理模型；多学科优化设计；序列近似优化 

中图分类号：V421.1      文献标识码：A      

Application of improved augmented radial basis functions in 

optimization design of remote guided rocket 
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(College of Aerospace Science and Engineering, National University of Defense Technology, Changsha, Hunan, P. R. China, 

410073) 

Abstract:  To improve the design performance of long-range guided rockets, a multidisciplinary parametric model of 

long-range guided rockets was first established to achieve high-precision performance simulation of guided rockets. A sequence 

approximation optimization method based on an improved augmented radial basis function was proposed, which enhanced the 

generalization ability of the augmented radial basis function model through anisotropic techniques. Recursive evolution 

experimental design and fast cross-validation were used to improve the efficiency of approximation modeling, and an imprecise 

search strategy was applied for sequence sampling. The effectiveness of the proposed optimization method is verified through 

numerical examples. A sequence approximate optimization design of the long-range guided rocket was carried out, and the 

maximum range increase by 16.7% compared to before optimization while satisfying design constraints.  
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远程制导火箭（Long-range Guided Rocket, 

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（Polynomial Chaotic 

Expansion, PCE）、径向基函数（Radial Basis 

Function, RBF）、克里金（Kriging）、支持向量

回归方法（Support Vector Regression, SVR）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

（Expected Improvement, EI）[11]、改进概率准则

（Probability of Improvement, PI）[12]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，胡嘉欣等人[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。张海瑞等人[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。陈树生等人[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。

宋少倩等人 [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等人[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等人[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等人
[19]开发了一种基于RBF的设计方法来评估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。 
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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示

意如图 1 所示。 

翼周向

位置

上翼尖距

上厚度

上翼面长

下翼尖距 下翼面长

下厚度

翼纵向位置

头锥长度 中部长度

翼后

掠角

翼根弦长

翼梢弦长

翼半

展长

中部直径

 

 

图 1  远程制导火箭几何结构示意图 

Fig.1  Geometric structure diagram of LGR 

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
LC 及阻力系数

DC 由

式(1)和式(2)分别表示为： 

 ( ) ( )L L Body L WingC C C   (1) 

 ( ) ( )D D Body D WingC C C   (2) 

其中， ( )BodyC 和 ( )WingC 分别表示弹身和尾翼气

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

倾角等参数。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)的零

维内弹道方程组对动力系统性能进行描述： 

2

2

( )

c c t
c p

c

c c t
c p p c

c

c

c c c

n

c

d P A
V Sr

dt RT

dP P A
V Sr kRT kRT

dt RT

dV
Sr

dt

P RT

r aP

dS
f t

dt


 

  




  



   



 





 





 (3) 

式(3)中，
cV 为燃烧室总自由容积；

c 为燃气平

均密度；
p 为推进剂密度； S 为装药总燃面面

积；r 为平均燃速；
2 为流量修正系数；为比

热比的函数；
cP 为发动机平均压强；

tA 为喉部面

积；R 为气体常数；
cT 为平均温度； 为散热系

数； k 为比热比，满足
p vk c c ；

pT 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 、推力F 、总冲 I 及比冲 spI

等重要参数，具体计算过程及相应假设可见参考

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

由飞行速度、弹道倾角、横坐标、纵坐标以及飞
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行时间描述为： 

  , , , , ,V x y m tx  (4) 

式中，V , , 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： 

 

cos( ) sin( )

sin( )
cos( )

sin( )

cos( )

dV P D mg

dt m

d P L V g

dt mV r V

dr
V

dt

d V

dt r

dm
m

dt



 

 







 



  

     











 



 (5) 

式(5)中，P 为发动机推力，X 为气动阻力，Y 为

气动升力，g 为重力加速度，m 为质量流率，

为当地速度倾角，
 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，具体仿真流程

如图2所示。 

 

图 2  多学科仿真流程示意图 

Fig.2  Multidisciplinary simulation flowchart of LGR 

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以及弹道末端

马赫数应大于2且落速倾角应小于-75°等。发动

机为单室单推力固体火箭发动机，平均推力

200kN左右，工作时间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120mm，出口外径290mm，长

度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)中可以看出，最大飞行高度约80km，射

程约为940km。飞行过程中，发动机推力、飞行

攻角、速度倾角、马赫数以及法向过载等参数随

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左右，最大动压约为220kPa，均在

可承受范围内。经过多次机动后，制导火箭以末

端马赫数2.2左右以及-80°左右落角命中目标，

说明方案满足总体设计约束，具有合理性。 

表 1  制导火箭总体方案参数设置 

Tab.1  Overall parameter settings for LGR 

参数名称 初始设计 

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 

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 

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 

大气参数质心运动

推力

质量计算模型

气动力

尾翼控制力

程序攻角序列瞬时平衡假设

动力系统模型

气动特性模型

弹道仿真模型

几何参数化模型

( , , )X Y Z

( , )i it

q

m

P

( , , )cx cy czF F F

( , )v h

v
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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 

    

(a) 射程-射高 

(a) Range-height 

(b) 时间-发动机推力 

(b) Time-thrust 

(c) 攻角序列 

(c) Sequence of attack angles 

(d) 时间-速度倾角 

(d) Time-speed dip angle 

    

(e) 时间-马赫数 

(e) Time-mach number 

(f) 时间-法向过载 

(f) Time-normal overload 

(g) 时间-静稳定裕度 

(g) Time-static stability 

margin 

(h) 时间-配平舵偏角 

(h) Time-balance rudder 

angle 

  

 

 

(i) 时间-驻点热流密度 

(i) Time-stagnation heat flux 

(j) 时间-动压 

(j) Time-dynamic pressure 
 

 

图 3  初始方案飞行性能曲线图 

Fig.3  Flight performance curve of the initial plan 
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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。首先应用实验设计方法

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

（Latin Hypercube Design, 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（Recursive 

Evolutionary LHD, RELHD）[21]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) Initial design 

(b) 首轮扩充 

(b)First expansion 

(c) 第二轮扩充 

(c) Second expansion 

图 4  递归演化实验设计二维示例 

Fig.4  Two-dimensional example of RELHD 

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： 

 
1 1

( ) ( ) ( )ˆ
m n

j j i i

j i

f  
 

  x x x  (6) 

其中，
j 和

i 分别为 PCE 和 RBF 的系数， ( )j x

和 ( )i x 为对应基函数。注意到， ( )i x 为 Gauss

基函数如 

  2 2( ) exp /i i ic   x x x  (7) 

式中，
ic 为第 i 个基函数的形状参数。 

通过求解式(8)来计算系数 和  

 
     

     
     0

Φ y

P O




 (8) 

其中， 和 P 分别为 ( )j x 和
ijP 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

示如下。 

2

2
1

( ) ( ), ( ) expi

i
N

i

i i

x x
  

c
  



 
    

 


x x x  (9) 

其中
ic 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
2

ijc 为： 
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1 1

, 1,2 ; 1,2

1

n
ij i

j

j

n d

i ij

c V  i n j d

 s.t. V 

  

 
 (10) 

式中
ijV 为训练样本的影响体积。最终的核宽度由

比例因子
j 乘以 2

ijc 得到 

 , 1,2, ,ij j ijc c j d   (11) 

因此，式(7)中的各向异性表达式可构造为： 

2

, ,

2
1

( ) exp( ), 1,2, ,
d

j i j

i

j ij

x x
i n

c





  x  (12) 

最终各向异性方法改进的增广径向基模型

为： 

 
1 1

ˆ ( ) ( ) ( )
m n

j j i i

j i

f  w 
 

  x x 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 y 如式(14)，详细

推导过程可参考文献[22]。 

  
1

1

, ( )pre r r r r rΔ 


 

   y Y Y L  (14) 

其中，
,pre rY 和

rY 分别为 r 个训练样本的预测值和

实际输出，
r 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 : ( ,ˆ )kF f 
 

x X  (15) 

其中，ˆ ( )kf 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，而是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。非精确搜索的示意如图5

所示。该操作可以引入差分进化算法（Differential 

Evolution, DE）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  基于不精确搜索的采样过程示意 

Fig.5  Sampling process based on inaccurate search 

2.4  算法流程与验证 

本文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

出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[ , ]i iyx 和序列采样数为 0k  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 ˆ ( )kf x ; 

步骤4：将精英池设置为DE的初始总体，参

考最优值为
Ny ，并使用DE对下一个采样点

k Nx 

进行不准确的采样； 

步骤5：在
k Nx 

处运行高精度仿真模型，得

到填充点的输出
k Ny 

； 

步骤6：更新精英池，如果是
1k Ny y  ，则

更新
1 k Nx x  ，

1 k Ny y  ，并重新排序精英池

以使其成为
1 2 Ny y y   。否则，不更新精英

库； 

步骤7：确定
k Nx 

到现有采样点的距离以及

k Ny 
和 ˆ ( )bestf x 之间的相对误差小于给定的精度

Y(1)

Y(2)

Y(3)

Y(4)

Y(5)

 

Y(n)

近
似
模
型
预
测
值

迭代次数

不精确搜索
停止判据

精确搜索
停止点

不精确搜索
停止范围

精英库



8 

 ； 

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9）。否则转到3）。 

步骤9：优化终止，输出[ , ]N Nx y 作为近似最

优解。 

为了验证所提出方法的性能，选择了四个具

有代表性的优化基准案例进行测试。测试函数维

度从6到20不等，其细节如表2所示，具体表达式

见参考文献[24]。选择三种具有代表性的SAO算法

作为算法性能的比较，包括EGO[11]、HAM[25]和

SGOP[1]。上述所有算法在每个例子中独立运行十

次，以消除随机因素的影响。本文中的算法参数

设置如下：（1）示例的种群大小设置为50；（2）

将实际模型计算的最大数量设置为500；（3）初

始样本大小设置为测试函数维度的三倍。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  Description of test cases 

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 -45.8 -45.342 

F16 16 [-1,1]16 25.875 26.000 

SSF 20 [-10,10]20 0.000 0.001 

各种算法的优化结果如表 3所示。表3中每

个单元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，从四个算法中获

得的真实模型调用的最佳平均值和最少数量以粗

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

在十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  Comparison of test function optimization results 

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 8.6e-14 6.4e-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。 

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  Optimization design variables for LGR 

变量来源 设计变量 单位 下限 上限 
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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 

半展长 
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 

药柱外切圆直径 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 20 100 

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 50 200 

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

4500motorm kg ； 

(2) 飞 行 高 度 约 束 ： 飞 行 最 大 高 度

max 100H km ； 

(3) 马赫数约束：考虑气动加热问题，最大

马赫数
max 15Ma  ，为保证突防能力与打击效果，

末端马赫数 2endMa  ； 

(4)  稳定度约束：静稳定裕度 0.2  ； 

(5) 飞行角度约束：飞行攻角最大绝对值

max| | 20deg  ，配平舵偏角
max| | 20deg  ，考

虑打击效果及避免触地弹跳，落速倾角

75degfΘ   ； 

(6) 过载约束：考虑结构载荷，最大法向过

载
max| | 7yn g ，最大轴向过载

max| | 30an g ； 

(7) 动压约束：考虑结构强度，最大动压

max 250kPaq  ； 

(8) 热 流 密 度 约 束 ： 驻 点 热 流 密 度
2

max 3 /0wq Mw m 。 

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

max

max

2

max

max m

x

a

ma

x

max

max ( )

. .:

4500

100

15, 2

| | 20 , 75

,

250 , /

0.2

,| |

| | 7 | | 30

30

f

mbo

 

y a

r

end

w

f

n

R F

s t

m kg

H km

Ma Ma

deg deg

q kPa Mw

g n g

q m



 











  




  





 





 



X

 (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。初始设计和优化设

计的设计变量和飞行性能仿真结果对比如初始设

计和优化设计的设计变量和飞行性能仿真结果对

比如表 5和图7所示。 

 

图 6  目标函数迭代过程 
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Fig.6  Objective function iteration process 

观察初始设计与优化设计的具体参数和飞行

性能，进行设计性能对比分析。由表 5可知几何

外形参数中，优化设计的头锥长度明显增加，尾

翼安装位置与半翼展位置前移动，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

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。如图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，动压变化较小，飞行性能变化与参数分析结

果较为一致。 

表 5  远程制导火箭优化设计结果 

Tab.5  Optimization design results of LGR 

变量来源 设计变量 单位 下限 上限 初始设计 优化设计 

几何外形 

头锥长度 mm 1000 3500 3400.00 3499.67 

尾翼根弦长 mm 550 1000 550.00 550.10 

尾翼安装位置 mm 100 600 340.00 224.89 

半翼展位置 mm 500 1200 910.00 674.24 

动力参数 

圆筒段长度 mm 4000 6000 5950.00 5999.73 

喉径 mm 90 120 120.00 119.99 

膨胀比 - 6 20 15.00 13.29 

药柱翼长 mm 500 750 740.00 749.98 

药柱翼倾角 ° 10 35 10.00 10.00 

药柱翼宽 mm 10 50 10.00 18.61 

外切圆直径 mm 550 720 720.00 719.52 

弹道参数 

发射速度倾角 ° 45 85 50.00 52.33 

攻角持续时间 1 s 2 20 20.00  15.71 

攻角 1 ° -5 5 5.00  5.00 

攻角持续时间 2 s 20 50 40.00 39.18  

攻角 2 ° -10 10 -10.00 -9.99  

攻角持续时间 3 s 20 100 20.00  16.23  

攻角 3 ° -20 20 18.00  15.85  

攻角持续时间 4 s 20 600 400.00 429.67  

攻角 4 ° -10 20 20.00 19.99  

攻角持续时间 5 s 20 200 70.00  78.32 

攻角 5 ° -10 20 8.50 19.99  

攻角持续时间 6 s 50 200 5.00 27.64 

攻角 6 ° -20 20 20.00 -2.86 

 

    

(a) 射程-射高 (b) 时间-发动机推力 (c) 攻角序列 (d) 时间-速度倾角 
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(a) Range-Height (b) Time-Thrust (c) Sequence of attack angles (d) Time-Speed dip angle 

    

(e) 时间-马赫数 

(e) Time-Mach number 

(f) 时间-法向过载 

(f) Time-normal overload 

(g) 时间-静稳定裕度 

(g) Time-static stability margin 

(h) 时间-配平舵偏角 

(h) Time-balance rudder angle 

  

 

 

(i) 时间-驻点热流密度 

(i) Time-stagnation heat flux 

(j) 时间-动压 

(j) Time-dynamic pressure 
 

 

图 7  初始方案与优化方案飞行性能比较 

Fig.7  Comparison of flight performance between initial and optimized plans 
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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

用所提出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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