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摘 要: 针对助推滑翔变体飞行器弹道方案最优变形求解难、多设计指标相互矛盾等问题，开展助推滑翔变体

飞行器弹道方案多目标设计优化研究。首先构建了助推滑翔变体飞行器全程弹道方案优化框架，通过内外层分别

优化控制参数及弹道方案参数，并建立了以起飞质量最小、射程最大为优化目标的弹道方案多目标优化模型。在

弹道建模中，基于牛顿迭代法建立助推段弹道模型，基于伪谱法建立最优变体再入滑翔段弹道模型。此外，提出了

基于差分进化的多目标近似约束优化方法（MACO-DE），实现助推滑翔变体飞行器弹道方案优化。对比初始方

案，在射程不变情况下，起飞质量至多降低 3.81%，在起飞质量不变情况下，射程至多提升 6.62%，从而验证了全程

弹道模型的合理性与 MACO-DE 方法的有效性。
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Abstract: Aiming at the problems such as the difficulty in optimizing morphing and the contradiction of multiple 
design objectives，the multi-objective approximate optimization for the boost-glide morphing flight vehicle trajectory 
scheme is studied.First，the optimization framework of an all-course trajectory scheme for boost-glide morphing flight 
vehicles is proposed，and the control parameters and trajectory scheme parameters are optimized through the inner and 
outer layers，respectively. Then，a multi-objective optimization model is formulated for the trajectory scheme that 
optimizes a target with the minimum takeoff mass and the maximum flight range.In the trajectory modeling，the boost 
stage trajectory model is constructed based on the Newton iteration method，and the optimal morphing model of reentry 
glide stage trajectory is established based on the pseudo-spectral method. Furthermore，a multi-objective approximate 
constrained optimization method based on differential evolution （MACO-DE） is proposed to optimize the boost-glide 
morphing flight vehicle trajectory scheme.Compared with the initial scheme，the take-off mass can be reduced by 3.81% 
at the same flight range，and the flight range can be improved by 6.62% at the same take-off mass，which demonstrates 
the reasonability of the all-course trajectory scheme and the effectiveness of the MACO-DE.
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0　引言  
助推滑翔式高超声速飞行器具有飞行速度高、

覆盖范围广和突防能力强的特点［1-2］，是世界主要军

事强国的重要发展方向。助推滑翔式弹道可分为

助推段、再入滑翔段和下压攻击段，其中无动力滑

翔阶段，由于飞行速域宽、空域广，固定外形飞行器

难以保证全包线飞行性能［3］。随着新型材料、环境

感知和智能控制等技术的发展，助推滑翔变体飞行

器成为当前研究热点［4］，变体飞行器能够根据飞行

环境与任务需求实时改变飞行器构型，动态保持不

同飞行状态下的最优气动外形。

全程弹道方案优化是助推滑翔飞行器总体性

能评估中亟待解决的关键技术问题之一［5］，是改善

全程飞行适应能力、提升变体飞行收益的主要技术

手段。全程弹道方案优化需要权衡射程、起飞质

量、驻点热流等不同设计指标，且不同设计指标相

互矛盾。而变体技术则导致弹道优化设计维度增

加，增加了弹道优化问题计算复杂度。对于滑翔再

入弹道优化问题，尹中杰等［6］通过优化剖面函数特

征参数的方式将轨迹优化问题转化为参数优化问

题，实现了多约束下的高超声速飞行器滑翔段轨迹

优化。对于考虑变体的飞行器弹道优化问题，LI
等［7］建立了气动神经网络代理模型，用于预测不同

变形和工况下高超声速飞行器的气动特性，实现了

再入滑翔轨迹的最优控制和最佳变形。DAI 等［8］将

可变后掠乘波体的后掠角作为控制量，采用高斯伪

谱法开展了滑翔再入弹道设计优化，并以最大航程

为设计目标，研究结果表明乘波体可通过变后掠翼

的方式提升航程。PENG 等［9］以变形参考马赫数和

分段控制攻角为设计变量，采用多目标智能优化方

法优化变体飞行器再入滑翔段的航程和热流，实现

了增程与热流控制。对于全程弹道方案优化问题，

路意［10］基于 hp 自适应伪谱法分段优化助推段和滑

翔段的弹道，通过研究不同交接班点状态对滑翔弹

道射程的影响实现全程弹道性能挖潜。

多目标智能优化方法能够求解具有多个相互

矛盾设计目标的弹道方案优化问题，并给出一组互

不支配的 Pareto 解集，从而为设计人员提供设计依

据 。 以 第 二 代 非 支 配 遗 传 算 法（Non-dominated 

Sorting Genetic Algorithm II，NSGA-II）［11］和基于目

标 分 解 的 多 目 标 进 化 算 法（Multi-objective 
Evolutionary Algorithm Based on Decomposition，
MOEA/D）［12］为代表的启发式多目标优化方法被广

泛用于实际工程优化中。然而，由于助推滑翔变体

飞行器弹道方案优化存在约束条件众多、仿真计算

耗时的问题，传统启发式多目标优化方法需要反复

调用仿真模型，造成设计优化成本剧增，因此有必

要引入代理模型［13］与约束处理机制［14］开展多目标

约束近似优化方法研究，提升助推滑翔变体飞行器

弹道方案优化效率。

为挖掘助推滑翔变体飞行器弹道设计潜力，本文

开展助推滑翔变体飞行器弹道方案多目标优化研究。

以助推滑翔变体飞行器为研究对象，提出了两层级弹

道方案优化框架，建立了助推滑翔变体飞行器弹道方

程组、基于牛顿迭代的多级固体火箭发动机助推弹道

模型和基于伪谱法的最优变体再入滑翔段弹道模型。

此外，为缓解助推滑翔变体飞行器弹道方案优化面临

的多设计目标、多约束条件和高计算耗时问题，结合

代理模型方法和多目标优化方法，提出了一种基于差

分进化的多目标近似约束优化方法（Multi-objective 
Approximate Constrained Optimization Method Based 
on Differential Evolution，MACO-DE），采用 MACO-

DE方法求解助推滑翔变体飞行器弹道方案优化问题，

从而验证本文建立的弹道模型的合理性和多目标近

似约束优化方法的工程实用性。

１　助 推 滑 翔 变 体 飞 行 器 弹 道 方 案

与建模  

1.1　全程弹道方案优化框架及优化问题

助推滑翔变体飞行器全程弹道如图 1 所示，通

过助推段多级固体火箭发动机依次工作实现能量

积累，再入滑翔段为无动力滑翔，飞行过程中飞行

器自主改变构型以提升覆盖范围，飞行末段为下压

攻击段。滑翔级变体飞行器采用文献［15］提出的

变后掠和展长翼身组合体构型，其机翼的内翼段可

变后掠，外翼段可同时变后掠与展长。下压攻击段

弹道射程相较全程弹道占比较小，本文将下压攻角

段简化保持固定构型零攻角再入。

111



第  41 卷  2024 年第  3 期
上海航天（中英文）

AEROSPACE SHANGHAI （CHINESE & ENGLISH）

助推滑翔变体飞行器弹道方案优化可分为两

个层级，如图 2 所示。外层优化采用多目标约束优

化器求解飞行器弹道方案参数，在满足弹道动压、

热流、最大高度等约束条件前提下，实现起飞质量

最小化和射程最大化；内层优化求解助推段俯仰程

序角以满足终端条件，求解再入滑翔段最优变形以

最大化再入滑翔段射程。

外层优化同时优化助推滑翔变体飞行器的起

飞质量和弹道射程，降低起飞质量的同时提升其全

程弹道射程。该优化问题包含 2 个有优化目标、9 个

设计变量和 6 个约束条件，优化问题如下：

ì
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ï

ï
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ï
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ï

find x= [ ]m gr1，m gr2，m gr3，hE
1，Θ E

1 ，vgα1，vgα2，αg1，αg2

min f ( )x = [ ]m total，-R total

s.t. R total ≥ 6 000 km， hmax ≤ 70 km
|| αb ⋅ qb ≤ 150 deg ⋅ kPa， qg ≤ 50 kPa

Q g ≤ 1 500 kW， ng ≤ 3 g

（1）
式中：x为设计变量；m gr1、m gr2、m gr3 分别为三级固体

火箭发动机装药质量；hE
1 和 Θ E

1 分别为助推段弹道

终端期望高度和当地速度倾角；vgα1、αg1、vgα2、αg2 为

再入滑翔段弹道攻角剖面参数；f ( ⋅ ) 为目标函数；

m total 为起飞质量；R total 为射程；hmax 为弹道最大高度；

| αb ⋅ qb |为助推段弹道攻角与动压之积的绝对值；

qg 为再入滑翔段弹道动压；Q g 为再入滑翔段弹道驻

点热流；ng 为再入滑翔段弹道过载。

1.2　助推滑翔变体飞行器弹道方程

本文考虑地球为旋转椭球，飞行器无侧滑角，

忽略机翼变形过程中质心位置的变化，建立助推滑

翔变体飞行器弹道方程如下：

图 2　助推滑翔变体飞行器弹道方案优化框架

Fig.2　Optimization framework of the boost-glide morphing flight vehicle trajectory scheme

图 1　助推滑翔变体飞行器全程弹道

Fig.1　Schematic diagram of the all-course trajectory for 

boost-glide morphing flight vehicles
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v̇= -D+ T cos α
m

+ g r sin Θ+

gω ( )sin Θ cos ϕ+ cosΘ cos ϕ cos ψ +
ω 2

E r cos ϕ ( )sin Θ cos ϕ- cos θ f sin ϕ cos ψ

Θ̇= L cos σ+ T sin α cos σ
mv

+

( )g r

v
+ v
r

cosΘ+ 2ωE cos ϕ sin ψ+

ω 2
E r cos ϕ
v ( )cosΘ cos ϕ- sin Θ sin ϕ cos ψ +

gω

v ( )cosΘ sin ϕ- sin Θ cos ϕ cos ψ

ψ̇= L sin σ+ T sin α sin σ
mv cosΘ - gω

v cosΘ cos ϕ sin ψ+

v
r

cosΘ sin ψ tan ϕ+ ω 2
E r

v cosΘ sin ψ sin ϕ cos ϕ-

2ωE ( )cos ϕ cos ψ tan Θ- sin ϕ
ṙ= v sin Θ

λ̇= v cosΘ sin ψ
r cos ϕ

ϕ̇= v cosΘ cos ψ
r

（2）
式中：v为飞行器速度；Θ为当地速度倾角；ψ为航向

角；r为地心距；λ为经度；ϕ为纬度；α为攻角；σ为倾

侧角；ωE 为地球自转角速度，取值为 7.292 115×
10-5 rad/s；g r、gω 分别为引力加速度沿地心矢量方向

和地球自转角速度方向的分量；m为飞行器质量；T

为固体火箭发动机推力；D和 L为气动阻力和升力。

1）　质量计算模型　

助推滑翔变体飞行器起飞质量 m total 主要由三

级固体火箭发动机和变体飞行器组成，其中变体飞

行器质量为 5 000 kg，固体火箭发动机质量主要由

装药质量m gr，燃烧室质量m c 和喷管质量m th 组成。

燃烧室质量m c 的计算表达式为

ì
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L c1 = m gr /ρgr - πD 3
t /3re

π ( D t /2 )
m c = m c1 + m c2 + m c3

m c1 = πD tδ c1 ρ cL c1

m c2 = ( )A e - πR r
2 δ c2 ρ c

m c3 = [ ]( )A e - πR r
2 + πD tL c1 δ c3 ρ c3

（3）

式中：re 为封头椭球比，ρgr 为推进剂密度；D t 为发动

机直径；L c1 为燃烧室圆筒段长度；δ c1 为燃烧室圆筒

段壁厚；ρ c 为发动机燃烧室外壳材料密度；A e 为封

头面积；R r 为燃烧室出口孔径；δ c2 为封头壁厚；δ c3 为

绝热层平均厚度；ρ c3 为绝热层材料密度。相关参数

取值参考文献［16］。

喷管为非潜入型圆锥形曲面，扩散段采用双圆

弧形，如图 3 所示，Rr为燃烧室出口孔径，Rth为喷管

喉部半径，Rc1为收敛段喉部曲率半径，Rc2为扩散段

喉部曲率半径，R0 为扩散段末端圆弧半径，Re 为喷

管出口半径，αth1为喷管收敛段收敛半角，αth2为扩散

段初段圆弧圆心角，Lth1为喷管收敛段长度，Lth2为喷

管扩散段长度，Pc为燃烧室的平均压强，Pe为喷管出

口截面压强。

喷管质量m th 计算表达式为

m th = ∫
-L th1

L th2

π [ ]y r( )x
2(δ th1 ρ th1 + δ th2 ρ th2) dx （4）

式中：δ th1、ρ th1 为喷管支撑结构厚度和材料密度；δ th2、

ρ th2 为热防护层厚度和材料密度，y r( x ) 为喷管 x截

面处半径，相关参数取值参考文献［16-17］。

2）　推力计算模型

固体火箭发动机比冲 Isp 的计算表达式为

Isp = k
k- 1 RT 0 ( )1 - ( )P e /P c

k- 1
k （5）

式中：k为比热比；R为燃气气体常数；T 0 为燃烧室

出口总温；P e 为喷管出口截面压强；P c 为燃烧室平

均压强。

固体火箭发动机推力 T的计算表达式为

T= Ispm gr

tw
（6）

式中：tw 为固体火箭发动机工作时间，一级取为

65 s，二级取为 55 s，三级取为 40 s。

图 3　喷管型面

Fig.3　Diagram of the nozzle profile
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3）　气动力计算模型　

变体飞行器的气动力与机翼变形量相关，变形

量包含内翼段后掠角 χ1，外翼段归一化后掠角 χ̄2 和

外翼段展长W，此外，气动力与飞行工况（高度、速

度和攻角）相关。基于文献［18］中高精度气动分析

模型获取不同飞行工况与不同变形量下的气动力

系数，并建立代理近似升力系数（Radial basis func‑
tion，RBF）和阻力系数，计算表达式为

ì
í
î

ïï

ïïïï

C l = f ̂C l( )r，v，α，χ1，χ̄2，W

C d = f ̂Cd( )r，v，α，χ1，χ̄2，W
（7）

式中：f ̂C l( ⋅ ) 为升力系数 RBF 模型；f ̂Cd( ⋅ ) 为阻力系

数 RBF 模型。

1.3　助推段弹道建模

助推段弹道三级固体火箭发动机依次点火，采

用俯仰程序角控制使得助推段弹道满足终端期望

高度与当地速度倾角。基于俯仰程序角将助推段

弹道分为 5 个阶段，分别为：垂直起飞段 t∈[ 0，t1 ]，
攻角转弯段 t∈ ]( t1，t2 ，重力转弯段 t∈ ( t2 ~t3 ]，定俯

仰 角 飞 行 段 t∈ ( t3 ~t4 ] 和 定 俯 仰 角 速 率 飞 行 段

t∈ ( t4 ~t5 ]，各分段时间见表 1。俯仰程序角的表达

式为

φ ( t ) =

ì

í

î

ï

ï
ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

90°， 0 ≤ t≤ t1
α ( )t + θ， t1 < t≤ t2
θ， t2 < t≤ t3
φ | t= t3， t3 < t≤ t4

φ | t= t3 - φ̇ c ⋅ ( )t- t4 ， t4 < t≤ t5

（8）

式中：θ为飞行器速度倾角；φ̇ c 为俯仰角速率；α ( t )
为攻角函数，表达式为

α ( t ) = -αm sin2( π ( )t- t1
k ( )t2 - t + ( )t- t1 ) （9）

式中：αm 为最大负攻角。

采用牛顿迭代法优化俯仰程序角参数 αm 与 φ̇ c，

使得助推段弹道终端高度 h1 与当地速度倾角 Θ 1 与

外层优化器给出的期望终端参数偏差最小，优化问

题的表达式为

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

find [ αm，φ̇ c ]

min ( )h1 - hE1
2 + ( )Θ 1 - Θ E

1
2

s.t. αm ∈[ ]αm，min，αm，max

φ̇ c ∈ [ ]φ̇ c，min，φ̇ c，max

（10）

式中：αm，min、αm，max 为 αm 的取值下界和上界；φ̇ c，min、

φ̇ c，max 为 φ̇ c 的取值下界和上界。

牛顿迭代法流程如图 4 所示，具体叙述如下。

步骤 1 采用拉丁超方试验设计方法在 αm 和 φ̇ c

的设计区间内随机获取 n组样本作为候选样本集，

从候选样本集中随机选取一组样本作为 αm 和 φ̇ c 的

初始值，记为 α ( k )
m 和 φ̇ ( k )

c 。令 k = 0。
步骤 2 基于俯仰程序角与助推滑翔变体飞行

器弹道方程组，求解弹道终端高度 h ( k )
1 与当地速度

倾角 Θ( k )
1 ，并记为 αm 和 φ̇ c 的函数，即：

ì
í
î

ïï

ïïïï

h ( k )
1 = h1 ( )α ( k )

m ，φ̇ ( k )
c

Θ ( k )
1 = Θ 1 ( )α ( k )

m ，φ̇ ( k )
c

（11）

步骤 3 判断 h ( k )
1 与 Θ ( k )

1 是否达到期望终端高

度 hE
1 与当地速度倾角Θ E

1 ，判断表达式为

( h ( k )
1 - hE1 ) 2 + (Θ ( k )

1 - Θ E
1 ) 2 ≤ ε1 （12）

式中：ε1 为实际值与期望值的容差，本文取为 1 ×
10-5。若满足期望容差，即结束牛顿迭代，并输出

h ( k )
1 与 Θ ( k )

1 为设计值；若无法满足期望容差则转到

表 1　俯仰程序角分段时间（单位：s）

Tab.1　Segment time of the pitch program angle

参数

取值

t1

5
t2

25
t3

110
t4

122
t5

160

图 4　牛顿迭代法流程

Fig.4　Flowchart of the Newton iteration method
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步骤 4。
步骤 4 判断当前迭代步的 h ( k )

1 与 Θ ( k )
1 较上一

迭代步的 h ( k- 1 )
1 与 Θ ( k- 1 )

1 的取值变化。若 αm 和 φ̇ c 的

取值变化小于等于步长容差 ε2（取为 0.001），执行步

骤 1，从候选样本集中重新选择初始值；若 αm 和

φ̇ c 的取值变化大于 ε2 则执行步骤 5。
步骤 5 采用差分法计算 h1 与 Θ 1 在 (α ( k )

m ，φ̇ ( k )
c )

处的偏导数，其表达式为

ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

∂h1

∂αm
=
h ( k )

1 - h1 ( )α ( k )
m + Δα ( k )

m ，φ̇ ( k )
c

Δαkm
∂h1

∂φ̇ c
=
h ( k )

1 - h1 ( )α ( k )
m ，φ̇ ( k )

c + Δφ̇ ( k )
c

Δφ̇ ( k )
c

∂Θ 1

∂αm
=
Θ ( k )

1 - Θ 1 ( )α ( k )
m + Δα ( k )

m ，φ̇ ( k )
c

Δαkm
∂Θ 1

∂φ̇ c
=
Θ ( k )

1 - Θ 1 ( )α ( k )
m ，φ̇ ( k )

c + Δφ̇ ( k )
c

Δφ̇ kc

（13）

式中：Δα ( k )
m 为 α ( k )

m 的充分小的增量，Δφ̇ ( k )
c 为 φ̇ ( k )

c 的

充分小的增量。

步骤 6 计算 α ( k+ 1 )
m 和 φ̇ ( k+ 1 )

c ，表达式为

é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúú

α ( k+ 1 )
m

φ̇ ( k+ 1 )
c

= é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúú

α ( k )
m

φ̇ ( k )
c

+

é

ë

ê

ê

ê

ê
êêê
ê

ê

ê
ù

û

ú

ú

ú

úú
ú
ú

ú

ú

ú∂h1

∂αm

∂h1

∂φ̇ c

∂Θ 1

∂αm

∂Θ 1

∂φ̇ c

-1

é
ë
êêêê ù

û
úúúúh ( k )

1

Θ ( k )
1

（14）

令 k= k+ 1，并转到步骤 2。

1.4　变体再入滑翔段弹道建模

为提升变体飞行器再入滑翔过程覆盖能力，飞

行器根据飞行工况自适应改变构型，同时考虑变形

过程和合理性，本文以变形量的微分作为控制量，

并给定控制量取值范围，控制量微分及其取值范围

表达式为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

χ̇1，min ≤ χ̇1 ≤ χ̇1，max

χ̇̄2，min ≤ χ̇̄2 ≤ χ̇̄2，max

Ẇmin ≤ Ẇ≤ Ẇmax

（15）

式中：χ̇1 为内翼段后掠角微分；χ̇̄2 为外翼段归一化后

掠角微分；Ẇ为外翼段展长微分；下标 min 表示取值

下界；下标 max 表示取值上界。

再入滑翔段弹道攻角设置为随速度变化的两

段式剖面，如图 5 所示，vgα1、αg1、vgα2、αg2 为攻角剖面

参数。本文主要研究提升飞行器的最大射程，故假

设倾侧角 σ恒为 0°。

再入滑翔段弹道需满足初始状态和末端状态

约束，表达式为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

h ( )t0 = h1，λ ( )t0 = λ1，ϕ ( )t0 = ϕ 1，v ( )t0 = v1

Θ ( )t0 =Θ 1，ψ ( )t0 = ψ 1，h ( )t f ≥ h lb
2，v ( )t f = v2

χ1 = χ1，0，χ̄2 = χ̄2，0，ζ= ζ0

  （16）

式中：t0 为滑翔起始时刻；λ1 为助推段终端经度；

ϕ 1 为助推段终端纬度；v1 为助推段终端速度；ψ 1 为助

推段终端航向角；t f 为滑翔结束时刻；v2 为再入滑翔

段终端速度；h lb
2 为再入滑翔段终端最低高度；χ1，0 为

内翼段初始后掠角；χ̄2，0 为外翼段初始归一化后掠

角；W 0 为外翼段初始展长。

综上，变体飞行器再入滑翔段弹道的最优控制

问题表达式为

ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

find u ( )t
max R glide = fR[ ]x ( )t0 ，x ( )t f
s.t. h ( )t0 = h1，λ ( )t0 = λ1，ϕ ( )t0 = ϕ 1，

v ( )t0 = v1，Θ ( )t0 = Θ 1，ψ ( )t0 = ψ 1，

h ( )t f ≥ h lb
2，v ( )t f = v2，

χ1 = χ1，0，χ̄2 = χ̄2，0，ζ= ζ0，

χ̇1，min ≤ χ̇1 ≤ χ̇1，max，

χ̇̄2，min ≤ χ̇̄2 ≤ χ̇̄2，max，Ẇmin ≤ Ẇ≤ Ẇmax

  （17）

式中：u ( t ) 为控制量序列；R glide 为再入滑翔段航程；

x ( t0 ) 为滑翔起始时刻的飞行器状态量；x ( t f ) 为滑

翔终止时刻的飞行器状态量。

采用 hp-PattersonRao 伪谱法（hp-PRPM）［19］求

解 式（17）的 最 优 控 制 问 题 ，hp-PRPM 采 用

Legendre-Gauss-Radau（LGR）配点法，根据离散网

格的最大相对误差自适应更新网格区间分段数或

网格内配点数。若离散网格最大相对误差 ekmax 不满

足设定的容许误差 εhp，则对网格进行自适应更新，

更新步骤如下所示。

图 5　攻角剖面

Fig.5　Profile of the angle of attack
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步骤 1 计算离散网格区间的最大相对误差

emax，计算表达式为

ekmax = max
i∈ [ ]1，…，ny

j∈[ ]1，…，Mk + 1

æ

è

ç
çç
ç
ç
ç || X̂ k

i ( )τ̂ kj - X k
i ( )τ̂ kj

1 + max
l∈[ ]1，…，Mk + 1

|| X k
i ( )τ̂ kl

ö

ø

÷
÷÷
÷
÷
÷     （18）

式中：X̂ k为网格区间 Sk内最高Mk次的多项式估计

值；τ̂ kj 为 LGR 配点状态量。

若 ∃q∈[ 1，…，K ]，eqmax > εhp，则执行步骤 2，否
则结束计算。

步骤2 判断不满足容许误差的网格内配点Nq是

否达设定的网格最大配点数N hp，max，若未达最大配点

数，则执行步骤 3，若达到最大配点数，则执行步骤 4。
步骤 3 增大网格区间内配点数，网格的新配

点数N new
q 的表达式［20］为

N new
q = Nq + logNq( eqmax

εhp ) （19）

若 N new
q 仍小于 N hp，max，则执行步骤 1，否则执行

步骤 4。
步骤 4 为保持网格区间分段数更新前后配点

数的一致性，且满足网格区间内最小配点数 N hp，min

要求，将网格区间 Sq自适应分为 Bq个新区间，Bq的

计算表达式为

Bq = max
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
úfloor ( )N new

q

N hp，min
，2 （20）

新区间的配点数为Nmin，执行步骤 2。

2　基于差分进化的多目标近似约束优化

方法  

2.1　算法流程

针对助推 -滑翔变体飞行器弹道方案多目标问

题存在约束条件多和计算耗时高的问题，本文提出

了一种基于差分进化的多目标近似约束优化方法，

MACO-DE 方法的流程如图 6 所示，具体步骤如下

所述。

步骤 1 算法初始化。确定设计变量、目标函

数、约束函数与算法参数。算法参数包括：初始采

样数量N Init，每次迭代全局新增样本数量N global，每次

迭代局部新增样本数量 N local，最大模型调用次数

N fe，缩放因子 F，交叉概率 CR。

步骤 2 初始采样。采用基于 Maximin 的拉丁

超方试验设计方法，在初始设计空间生成初始样

本，计算真实目标函数、约束函数响应值，并保存至

样本点数据库D s。

步骤 3 构造/更新代理模型。基于样本点数

据库D s 中所有样本的目标函数及约束函数响应值，

构造目标函数及约束函数的 Kriging 代理模型，将多

目标优化问题转化为

ì

í

î

ï

ï
ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

find x= [ ]x 1，x2，…，xnv

min ŷ= F̂ ( )x = [ ]f ̂1( )x ，f ̂2( )x ，…，f ̂m( )x
s.t. ĝ j( )x ≤ 0，j= 1，2，…，n c

xLB ≤ x≤ xUB

   （21）

式中：x为 nv 维的设计变量；f ̂i( ⋅ ) 和 ĝ j( ⋅ ) 分别表示

图 6　MACO-DE方法流程

Fig.6　Flowchart of the MACO-DE
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Kriging 代理模型近似的目标函数和约束函数；n c 为

约束函数个数；xLB 为设计变量的取值下界；xUB 为设

计变量的取值上界。

步骤 4 基于非支配关系和拥挤度的父代种群

筛选。

采用快速非支配排序方法计算种群中所有个

体的非支配关系，并分别计算具有相同非支配排序

个体的拥挤度。根据非支配排序和拥挤度对 D s 中

所有样本点进行排序，筛选出父代种群。

步骤 5 差分进化生成子代种群。分别采用

Rand/1 和 Rand/2 进化算子［21］生成子代种群，合并

父代与子代种群作为试验种群Q，基于 Kriging 模型

给出试验种群的目标函数预测值、约束函数预测值

如下：

f ̂ ( x ) = μ̂+ rT ( x ) R-1 ( y- Iμ̂ ) （22）
ĝ ( x ) = μ̂2 + r T

2 ( x ) R 2
-1 ( y2 - I2 μ̂2 ) （23）

步骤 6 基于改进的 Pareto 适应度函数的新增

样本筛选。根据步骤 5 中生成的所有个体及其目标

函数和约束函数 Kriging 模型预测值，计算每个个体

改进的 Pareto 适应度，选取适应度最优的N global 个个

体作为全局新增样本。改进 Pareto 的适应度计算

如下：

Gi = 1 - max
j≠ i

[ min ( f i1 - f j1，⋯，f im - f jm ) ]   （24）

MGi =
ì
í
î

( 1 - Gi )+ 2 × Gmax，    Gi < 1
            Gi，               Gi ≥ 1

   （25）

式中：f im为第 i个个体的第m个目标函数值。

步骤 7 计算全局新增样本的真实目标函数、

约束函数响应值，并保存至样本点数据库Ds。

步骤 8 计算当前 Pareto 前沿，判断全局探索

是否改善 Pareto 前沿。若有改善则返回步骤 3，否
则执行步骤 9。

步骤 9 确定局部搜索区间。使用 k-means 聚

类方法对当前 Pareto 前沿聚类，在分别计算每类中

相邻 Pareto 前沿解之间的欧氏距离，取欧式距离最

大的两个相邻 Pareto 前沿解的设计变量作为局部搜

索区间。

步骤 10 构造 RBF 代理模型。根据欧氏距离

从D s 中选取距离局部搜索区间较近的NRBF 个样本，

构造目标函数及约束函数的局部 RBF 代理模型。

NRBF 的取值与优化问题的维度相关，如下：

NRBF = max é
ë
êêêê

ù
û
úúúú( nv + 1 )( nv + 2 )

2 ，100 （26）

步骤 11 获取局部新增样本。利用序列二次

规 划（Sequence Quadratic Programmin，SQP）算 法

在局部搜索区间对 RBF 代理模型进行优化，选择出

N local 个局部新增样本。

步骤 12 计算局部新增样本的真实目标函数、

约束函数响应值，保存至样本点数据库 D s。计算当

前 Pareto 前沿。

步骤 13 判断是否满足算法终止条件，若满足

则结束优化流程，否则返回步骤 3。

2.2　标准数值算例测试

为 评 估 优 化 方 法 对 理 论 Pareto 前 沿（Pareto 
Front，PF）的探索能力，本文采用逆世代距离（In‑
verted Generational Distance，IGD）［22］指标评估各优

化算法获取的 PF，IGD 的计算表达式如式（27）所

示。 IGD 值越小表明优化得到 PF 越接近理论 PF，

最优性和分布性越好。

IGD =
∑

yPF ∈Y ∗
PF

min
y∈YPF

 d ( )yPF，y

||Y ∗
PF

（27）

式中：Y ∗
PF 为理论 PF；|Y ∗

PF |为理论 PF 中解的数量，

对于具有连续理论 PF 的算例，其 |Y ∗
PF |实际上有无

穷多个，本文在理论 PF 上均匀选取部分点代表理

论 PF，所选理论 PF 点的数量如所示；YPF 为优化算

法求解的 PF；d ( yPF，y)为 yPF 与 y的欧氏距离。

选用 4 个标准多目标约束优化数值算例验证

MACO-DE 方法的综合性能，测试算例来自文献

［23-26］，基本信息见表 2。与考虑约束的 MOEA/
D 方法（Constrained MOEA/D，C-MOEA/D）［26］和

多目标高效全局优化方法（Multi-objective Efficient 
Global Optimization，MOEGO）［27］进行对比测试，其

中 MOEGO 同为基于 Kriging 代理模型的近似优化

方法，验证 MACO-DE 方法的求解效率。

表 2　数值测试算例基本信息

Tab.2　Basic information of the numerical test examples

算例

OSY
CF1
CF2

C2-CDTLZ2

维度 nv

6
8
8
6

目标数m

2
2
2
2

约束数 nc

6
1
1
1

理论 PF 数 |Y ∗
PF |

1 000
21

626
1 014
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统计各数值算例优化结果 IGD 值的最小值

（Best）、均 值（Mean）、最 大 值（Worst）和 标 准 差

（Std.），IGD 值统计结果与优化方法模型调用次数

N fe 见表 3。
由表 3 可知，与 C-MOEA/D 方法相比，MACO-

DE 方法所需计算资源降低 70%，除 CF1 和 CF2 算

例外，IGD 值的各项统计值均更优。与 MOEGO 算

法相比，在计算资源相近条件下，除 CF2 算例，

MACO-DE 方法获取的 Pareto 解集的分布性、最优

性均更优，说明 MACO-DE 方法具有更好的理论

Pareto 前沿辨识能力。

3　弹道方案多目标近似优化结果  

3.1　参数设置

基于助推滑翔变体飞行器全程弹道模型与

MACO-DE 方法求解式（1）所示弹道方案多目标优

化问题。助推滑翔变体飞行器发射点参数见表 4，
助推段俯仰程序角参数和再入滑翔段变形量微分

取值下界和上界见表 5，MACO-DE 方法相关参数

取值见表 6。

3.2　结果与讨论

通过优化求解得到助推滑翔变体飞行器起飞

质量和射程的 Pareto 解集（共计 22 个非支配解），如

图 7 所示。选取设计变量取值范围的中间值或最大

值附近的设计参数作为初始方案，为对比 Pareto 解

集与初始方案的差异，优化前后目标函数、设计变

量与约束条件对比见表 7~表 9。其中，Pareto 解集

中射程不小于初始方案且起飞质量最小的优化解

为优化方案 A，起飞质量不大于初始方案且射程最

大的优化解为优化方案 B。

表 3　MACO-DE、MOEGO 和 C-MOEA/D 方法优化结果

（IGD值）

Tab.3　Optimization results of the MACO-DE、MOEGO，

and C-MOEA/D （IGD values）

优化算法

MACO-DE
N max=300

MOEGO
N max=300

C-MOEA/D
N max=1000

IGD

Best

Mean

Worst

Std.

Best

Mean

Worst

Std.

Best

Mean

Worst

Std.

OSY

10.556 9

22.093 0

49.798 3

16.181 5

40.277 3

97.865 4

151.097 3

36.315 1

24.999 5

40.547 4

73.854 0

17.403 5

CF1

0.127 4

0.181 5

0.209 3

0.032 8

0.176 7

0.230 8

0.305 4

0.043 6

0.211 3

0.253 9

0.278 8

0.020 1

CF2

0.227 6

0.376 4

0.545 8

0.118 9

0.219 2

0.374 0

0.538 0

0.105 5

0.283 9

0.388 5

0.542 0

0.079 1

C2-
CDTLZ2

0.005 3

0.035 0

0.079 1

0.023 0

0.050 0

0.064 1

0.098 9

0.013 8

0.058 9

0.084 4

0.140 6

0.028 9

注：粗体表示同类型指标最优

表 4　发射点参数

Tab.4　Launch parameters

参数

取值

λ/(°)

100.00

ϕ/(°)

40.00

h/km

0.05

v/(m ⋅ s-1)

0

Θ/(°)

90.00

ψ/(°)

90.00

表 5　控制量取值边界

Tab.5　Boundaries of the control parameters

参数

取值

参数

取值

αm,min/(°)

0

αm,max/(°)

25

φ̇ c,min /

[ ]( ° ) /s

-1

φ̇ c,max /

[ ]( ° ) /s

3

χ̇1, min /

[ ]( ° ) /s

-0.135

χ̇1, max /

[ ]( ° ) /s

0.135

χ̇̄2, min /
( s-1 )

-0.005

χ̇̄2, max /
( s-1 )

0.005

Ẇmin /
( m/s )

-0.002 05

Ẇmax /
( m/s )

0.002 05

表 6　MACO-DE方法参数

Tab.6　Parameters of the MACO-DE

参数

取值

N Init

120

N global

4

N local

2

N fe

400

F

0.8

CR

0.8

图 7　助推滑翔变体飞行器弹道方案优化 Pareto解集

Fig.7　Pareto solution set of the boost-glide morphing flight 

vehicle trajectory scheme
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MACO-DE 方法求解得到的 Pareto 解集均能满

足约束条件。优化方案 A 的弹道最大高度提升并

达到约束边界，最终在不降低弹道射程前提下，实

现起飞质量降低 3.81%（1 863.76 kg）。优化方案 B
相较于初始方案，更改了各级固体火箭发动机的级

间装药配比，调整助推段终端参数使得弹道最大高

度达到约束边界，在不增加起飞质量的前提下，射

程提升 6.62%（399.84 km）。

4　结束语  
针对助推滑翔变体飞行器弹道方案优化面临全

程弹道优化模型匮乏、多目标优化求解困难问题，构

建了助推滑翔变体飞行器弹道方案优化模型和约束

多目标近似优化方法，开展助推滑翔变体飞行器弹

道方案多目标近似优化研究，得到如下结论。

1） 提出了一种两层级助推滑翔变体飞行器全

程弹道方案优化框架，建立弹道方案优化问题数学

模型；并搭建助推滑翔变体飞行器弹道模型，通过

牛顿迭代求解助推段弹道控制参数，采用伪谱法求

解再入滑翔段最优变形方案。

2） 提出了基于差分进化的多目标近似约束优

化方法（MACO-DE），结合动态 Kriging 代理模型和

差分进化算法进行高效全局探索，采用 SQP 算法和

RBF 代理模型进行局部搜索，实现优化快速收敛。

3） 开展了助推滑翔变体飞行器弹道方案多目

标近似优化研究，在满足热流、过载等弹道性能约

束下，优化方案相比初始设计方案实现射程不变的

前提下起飞质量至多降低 3.81%，起飞质量不变的

前提下射程至多提升 6.62%。
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