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摘  要:建立了战术导弹多学科系统分析模型,提出了战术导弹多学科设计优化方法。通过系统级总体

设计优化和并行的子系统级发动机设计优化的嵌套循环,得到满足战术导弹总体设计指标的最优发动机设

计方案,即得到内外弹道相匹配的发动机最优推力时间曲线,实现了战术导弹多学科设计优化, 缩短了战术导

弹总体和固体推进学科的设计周期。战术导弹设计优化时不仅考虑了导弹战技性能指标要求, 而且还考虑了

22 个典型攻击目标的运动特性, 增加了导弹最优设计结果的实用性。
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Research on Multidisciplinary Design Optimization of Tactical Missile
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Abstract: The multidisciplinary system analysis models for tactical missile are derived, and the multidisciplinary design optimization

( MDO) methods are established accordingly. MDO methods can gain the optimal design consistent with system design constraints and the

solid rocket motor thrust time curve, which is a best match for exterior trajectory by looping execution between system design optimization

and parallel subsystem solid rocket motor design optimization, thus the design cycle for tactical missile system and solid rocket motor can

be greatly reduced. The tactic-technical specifications, including the motion state of 22 typical targets, are taken into account in the

design optimization process of tactical missile.
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经过近20年的发展,飞行器多学科设计优化(MDO ) Multidisciplinary Design Optimization)理论日趋成

熟,飞行器设计开始大量采用MDO方法
[ 1]
。导弹设计涉及气动、推进、结构、控制和弹道等多个学科,初

步设计阶段包括众多设计变量和设计准则,各分系统相互影响, 耦合问题一般很难写出明确的耦合函数

表达式,可采用/松耦合0方式处理导弹MDO耦合问题
[ 2]
。目前以固体发动机为动力的导弹总体设计大

多采用一体化设计优化方法, 即以外弹道模型为中心,集成气动、结构、控制等学科系统分析模型,一般

不考虑固体发动机装药、喷管和壳体设计,需要导弹总体设计优化和发动机设计优化两个过程的多次协

调与迭代,才能得到满足总体要求的发动机最优设计结果。

1  战术导弹多学科设计问题描述

本文研究的战术导弹特指配备多功能战斗部,用于攻击高价值点目标地面与低空的近程战术导弹。

坦克正常行军时速为 70~ 80km, 防护最薄弱的环节为其顶装甲, 因而战术导弹应直接从坦克目标顶部

实施攻击。武装直升机的优势主要体现在攻击的隐蔽性、突然性和良好的超低空飞行特性和机动性能,

国外现有武装直升机的机动过载为 215~ 315g。武装直升机最佳攻击时机为其从待机集结阵地向发射
阵地转移的过程,此时其飞行高度为 20~ 80m,飞行速度为 20~ 40mPs, 武装直升机选择的发射阵地一般
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距目标在机载武器最大射程的 2P3处。
通过分析确定战术导弹典型攻击目标类型包括:静止、横向和纵向匀速直线运动、蛇形匀速运动、匀

加减速运动坦克P直升机和急跃升降运动直升机。
战术导弹采用三级固体发动机和比例导引制导控制方式,本文研究只考虑固体推进、气动和制导控

制三个学科的设计, 而不考虑导弹其他部件(如导引头、战斗部、惯导组件、热电池、舵机等)的设计。固

体推进学科设计变量包括:各级发动机装药几何参数、喷管喉径、喷管膨胀比;气动学科设计变量包括:

弹翼展长、弦长,舵翼展长、弦长;制导控制学科设计变量包括:方案飞行程序系数和空间修正比例导引

方程系数。依据导弹战技性能指标要求,确定战术导弹的设计准则为:

gm [ g
max
m  m= 1, 2, ,, 35

gn \g
min
n  n= 1, 2, ,, 5

( 1)

式中, gm 分别为:导弹质量、导弹长度、翼展、舵控制力、舵偏角、飞行轴向过载、飞行法向过载、飞行侧向

过载、爬升段时间、最大射程飞行时间、导弹飞行速度、导引头跟踪视场范围和 22个典型目标脱靶量; gn

分别为:导弹静稳定度、助推发动机工作结束导弹飞行速度、增速发动机工作结束导弹飞行速度、导引头

工作距离和攻击坦克最小着角; g
max
m 和g

min
n 分别为设计准值上限和下限。

2  战术导弹多学科系统分析模型

战术导弹多学科设计涉及固体推进、气动、结构、制导控制和弹道 5个学科。各学科有不同精度的

数学模型,在建立战术导弹多学科分析模型时,应根据设计问题的具体需求,选择合适的学科分析模型。

211  固体推进学科系统分析模型

图 1  固体发动机设计系统分析流程

Fig . 1 Systems analysis flow chart of solid motor design

固体发动机设计系统分析模型主要包括:热力

计算模型、性能损失计算模型、通用坐标法、一维准

定常内弹道计算模型和质量特性计算模型, 流程如

图1所示。

给定推进剂配方、初温、燃烧室压强和环境压

强,采用最小自由能法进行发动机热力计算, 得到

燃烧室内燃烧产物成分、绝热燃烧温度、热力学性

质和输运性质, 以及推进剂理论特征速度、发动机

理论比冲、喷管出口截面上燃烧产物成分、温度、压

强和热力性质等。利用经验公式进行两相流损失、

扩散损失、边界层损失、燃烧损失、喷管潜入损失、

化学动力学损失和喷喉烧蚀损失等在内的性能损

失计算,得到发动机实际比冲。采用通用坐标法计算药柱燃面变化规律,采用一维准定常内弹道计算模

型,计算得到燃烧室压强时间曲线。依据药柱设计结果和内弹道性能预估结果, 完善发动机结构设计,

确定燃烧室壳体、绝热层、包复层和喷管结构尺寸,发动机其他部件参照相关工程型号设计。最后进行

发动机质量特性和推力计算, 得到发动机性能参数。

212  气动学科系统分析模型

对采用圆截面弹体和常规气动外形布局的导弹而言, 基于部件组合法和细长体理论的气动工程估

算方法较为成熟,预估精度可控制在 8%以内,能够满足导弹初步设计需求。可将专有的气体动力估算

程序集成到导弹多学科系统分析模型中
[3]
。

213  结构学科系统分析模型

本文研究不涉及各部件结构设计, 结构学科系统分析模型主要指导弹质量特性计算模型。质量方

程分为展开型和导出型质量方程两类。展开型质量方程以导弹各部件质量和为基础,运用强度分析、几
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何尺寸和质量的关系建立质量方程,过程繁琐但质量计算准确度高。导出型质量方程以设计参数和相

对质量系数为基础建立质量方程, 需要确定导弹各基本参数间的联系形式和相对质量系数,依赖于工程

实际经验,虽然计算简单,但具有较大的不确定性。本文在建立战术导弹质量方程时综合应用了上述两

种质量方程,对与设计优化变量相关的部件(如弹翼、舵翼、固体发动机药柱、壳体、绝热层、喷管等)采用

展开型质量方程,以建立设计变量与质量的准确关系; 而其他与设计优化变量无关的部件(如连接机构、

舵机、安全点火装置、裙结构等)采用导出型质量方程。

214  制导控制学科系统分析模型

战术导弹方案飞行由爬升段和平飞段组成,俯仰角程序为:

H
*
=

H0            0 [ t< t 1

H0- ÛH t- t 1       t 1 [ t< t 2

A
*
( 1- kh

h- hp

hmax
e

h- h
p

h
max )  t 2 [ t< tzk

A
*
= mg

5713( CA
y- m

A
zPm

D
z

z C
D
z
y ) qS + P

( 2)

式中, H0 , t1 分别为助推段俯仰角和助推段结束时间; ÛH, t2 分别为过渡段俯仰角变化率和过渡段结束时

间; A
*
为平飞段所需攻角; h, hp , kh 分别为导弹飞行高度、平飞高度和转平飞系数; C

A
y , m

A
z 分别为导弹

升力和俯仰力矩系数斜率, C
D
z

y , m
D
z

z 分别为俯仰控制舵升力和俯仰力矩系数斜率; tzk为方案飞行时间,

hmax= max{ h, hp }。

战术导弹空间比例导引方程为:

nyneed = ky Ûr ÛHr - kyasin( Hv- Hr ) Ûv + kyggcos( Hv- Hr ) cosHv

nzneed = - kz Ûr Û7 r cosHr - kzasin( 7 v- 7 r ) Ûv
( 3)

式中, Hv , 7 v 分别为导弹弹道倾角和弹道偏角, ky , kya , kyg分别为 y 方向导航比、加速度补偿系数和重力

补偿系数, kz , kza分别为 z 方向导航比和加速度补偿系数, nyneed , nzneed分别为导引弹道需用过载。 kygcos

( Hv- Hr )称为有效导航比, 一般取 3~ 6, kza U kya U kyg U015ky U015kz。

导引弹道需用攻角 Aneed、侧滑角 Bneed、俯仰控制舵偏角 Dz need和侧滑控制舵偏角Dy need为:

Aneed =
mgnyneed

5713( CA
y- m

A
zPmD

z
z C

D
z
y ) qS+ P

Bneed =
- mgnz need

5713( CB
z - m

B
yPm

D
y
y C

D
y
z ) qS + P

Dzneed = - Aneedm
A
zPm

D
z
z

Dyneed = - Bneedm
B
yPm

D
y

y

( 4)

式中, C
B
z , m

B
y 分别为导弹侧力和偏航力矩系数斜率, C

D
y

z , m
D
y

y 分别为偏航控制舵侧力和偏航力矩系数斜

率。

215  弹道学科系统分析模型

战术导弹总体设计中不包括各级发动机设计时,将发动机推力简化为平均推力处理,则无法知道各

级发动机的质心和转动惯量, 从而无法计算全弹质心和转动惯量,弹道学科系统分析模型只能采用三自

由度( DOF ) Degree of Freedom)弹道模型, 导弹 3DOF多学科系统分析模型流程如图 2所示。

战术导弹总体设计包括各级发动机设计时,可计算得到各级发动机质心和转动惯量,弹道学科系统

分析模型则可采用六自由度弹道模型, 导弹 6DOF 多学科系统分析模型流程如图 3所示。
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图 2  导弹 3DOF 多学科系统分析模型

Fig. 2 Three degree of freedom multidisciplinary systems analysis model of missile

图 3  导弹 6DOF 多学科系统分析模型

Fig. 3 Six degree of freedom multidisciplinary systems analysis model of missile

3  战术导弹多学科设计优化方法

311  多学科设计优化流程

战术导弹多学科设计涉及固体推进、气动、结构、制导控制和弹道 5个学科, 固体推进学科设计又包

括助推、增速和续航三级发动机设计,从大系统理论讲,导弹总体设计和三级发动机设计可分解为层次

系统求解
[ 1]
。本文将战术导弹多学科设计优化分解为系统级导弹总体设计优化和并行的子系统级发动

机设计优化,具体步骤如下:

( 1) 系统级导弹总体设计优化

采用图3所示的导弹三自由度多学科系统分析模型,不考虑发动机设计,将发动机推力简化为平均

推力处理,设计变量包括:各级发动机平均推力、工作时间,气动外形和制导控制设计变量,通过系统级

设计优化,系统级向子系统给出子系统性能指标期望值(即各级发动机总体设计要求: 总冲、质量、长度

和工作时间等)。
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( 2) 子系统级发动机并行设计优化

采用图 2所示的发动机系统分析模型,进行助推、增速和续航三级发动机并行设计,设计变量包括

各级发动机药型参数、喷管喉径和膨胀比,各子系统设计者在只考虑本子系统约束情况下,使子系统性

能指标与系统级传递下来的性能指标期望值差距最小。

( 3) 控制学科设计优化

采用图4所示的导弹六自由度多学科系统分析模型,基于发动机子系统详细设计结果,只考虑制导

控制系统设计变量, 进行导弹总体评估, 判断导弹设计结果是否满足总体约束、导弹总体设计优化是否

收敛,如不满足重复执行( 1) ~ ( 3)。

战术导弹多学科设计优化流程如图 4所示。

图 4  战术导弹多学科设计优化流程

Fig. 4 Multidisciplinary design optimization flow chart of tactical missile

战术导弹多学科设计优化问题的建立和求解比较复杂,但自动实现导弹总体和发动机设计两个过

程的协调,可以得到导弹总体最优的各级发动机设计结果, 大大缩短导弹总体和固体推进学科的设计周

期。

312  基于物理规划的设计优化模型

战术导弹设计问题可描述为若干设计准则。由于约束条件的限制, 设计空间通常为存在多个极值

点的非连通非凸区域,最优解通常位于约束条件边界, 得到的最优解不一定是工程实际中需要的最优

解,对位于约束边界不可行域的不可行解,可能是工程实际可接受的较最优可行解更优的可行方案。

上述问题的解决可采用物理规划( Physical Programming)方法
[ 4]

, 物理规划方法同等对待设计准则,

没有将设计准则抽象为约束条件和目标函数,而是结合工程实际情况, 定量和定性描述设计问题,将设

计准则分为软( 1- s、2- s、3- s、4- s)和硬( 1- h、2- h、3- h、4- h)两大类,并进行设计准则偏好分类,
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规定物理规划字典顺序, 建立设计准则等级函数, 构造物理规划设计优化模型。物理规划不属于优化方

法,而是一种通过设计准则的映射构造设计优化模型的方法,物理规划设计优化模型可表述为标准设计

优化模型,采用优化方法求解。

将式( 1)中的设计准则:导弹质量、爬升段时间、最大射程飞行时间和22个典型目标脱靶量作为1-

s类软设计准则处理;将导弹长度、翼展、舵控制力、舵偏角、飞行轴向过载、飞行法向过载、飞行侧向过

载、导弹飞行速度、导引头跟踪视场范围作为 1- h 类软设计准则处理; 将导弹压心系数、助推发动机工

作结束导弹飞行速度、增速发动机工作结束导弹飞行速度作为 2- s类软设计准则处理;将导引头工作

距离和坦克攻击最小高低角作为 2- h类软设计准则处理。基于物理规划的系统级导弹总体设计优化

模型为:

min
X
F( X ) = min

X E
25

i= 1
hi g i X + E

3

j= 1
hj gj X

s. t.

g i X [ gi5R  i= 1, ,, 25  1- s

gj X \g j5L  j = 1, ,, 3  2- s

gm X [ gmU  m= 1, ,, 9  1- h

gn X \gnL  n= 1, 2  2- h

XL [ X [ X U

( 5)

将地面平均比冲、体积装填系数和质量比作为 2- s类软设计准则处理; 将发动机总冲、质量、长度

和工作时间作为 3- s类软设计准则处理。基于物理规划的子系统级发动机设计优化模型为:

min
X
F( X ) = min

X E
3

i= 1
hi g i X + E

4

j= 1
hj gj X

s. t.

g i X [ gi5R    i= 1, ,, 3  2- s

gj5L [ g j X [ gj5R  j= 1, ,, 4  3- s

XL [ X [ X U

( 6)

313  基于 iSIGHT的多学科设计优化过程

战术导弹多学科设计优化流程包括系统级总体设计优化过程与 3个并行的发动机设计优化、1个

控制学科设计优化的嵌套循环,涉及 5个学科的 46个设计准则和 42个设计变量, 属于大规模 MDO问

题,本文采用 Engineous软件公司开发的通用仿真设计平台 iSIGHT
[ 5]
及其提供的多种优化算法求解战术

导弹MDO问题。

4  战术导弹多学科设计优化结果

某型战术导弹助推和增速发动机均采用星形药柱,药柱几何参数包括: 药柱长度、星角数、星边夹

角、角度系数、星尖过渡圆弧半径、星根过渡圆弧半径、药柱肉厚;续航发动机采用端面燃烧药柱;弹翼和

舵翼采用/ @ - @0气动布局。采用上述建立的战术导弹多学科系统分析模型和 MDO方法,进行了该型

战术导弹多学科设计优化,经过系统级导弹总体设计优化与子系统级发动机设计优化 55次嵌套循环,

最终得到满足导弹总体要求的助推、增速发动机设计结果, 如表 1所示。表 1还给出了采用传统设计优

化方法得到的导弹设计结果。

与传统方法相比,采用MDO方法得到的设计结果更宜满足导弹总体设计约束条件:

( 1)静稳定度\15%;

( 2)飞行速度 [ 220mPs;
( 3)飞行轴向过载 [ 15g;

( 4)飞行法向P侧向过载 [ 3g;

( 5)导弹轴线与视线夹角 [ 20b;

( 6)典型目标脱靶量 [ 015m。
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表 1 导弹设计优化结果比较

Tab. 1  Comparative results of missile design optimization

设计优化结果比较 传统方法 MDO方法

导弹起飞质量 9516 10012

助推发动机

总冲( kN#s) 2196 2175

质量( kg) 315 313
长度( mm) 345 338

工作时间( s) 0127 0125

增速发动机

总冲( kN#s) 10184 11152

质量( kg) 1215 1414
长度( mm) 445 468

工作时间( s) 115 1165

续航发动机

总冲( kN#s) 18167 20172

质量( kg) 1918 2115
长度( mm) 558 578

工作时间( s) 5814 6016
弹翼质量( kg) 3152 4123
舵翼质量( kg) 1153 2102
导弹静稳定度 1512% 1517%

导弹飞行最大速度( mPs) 22514 21819
导弹飞行轴向最大过载( g) 16122 15102
导弹飞行法向最大过载( g) 3124 3101
导弹飞行侧向最大过载( g) 2182 2185
导弹轴线与视线最大夹角(b) 2412 1819
典型目标最大脱靶量( m) 1126 0148

  传统设计优化方法包括导弹总体设计优化和发动机设计优化两个独立的过程, 导弹总体设计优化

不考虑固体发动机装药、喷管和壳体设计,将发动机推力简化为平均推力处理,以导弹起飞质量最小为

目标函数。与MDO方法相比,传统方法得到的导弹起飞质量设计结果小415% ,但一次设计优化无法得

到满足导弹总体设计约束条件的各级发动机推力时间曲线, 需要导弹总体设计和发动机设计之间多次

迭代协调。

采用MDO方法得到导弹总体最优的发动机推力时间曲线见图 5。

在设计优化过程中发现,战术导弹攻击蛇形运动直升机时的脱靶量最大,飞行侧向过载、导引头跟

踪视场范围、舵控制力和舵偏角等设计准则达到设计约束最大允许值。战术导弹攻击蛇形运动直升机

的飞行弹道见图 6。

    图 5 固体发动机推力时间曲线
Fig. 5 Thrus-t time curve of solid motor

            图 6 战术导弹飞行弹道
Fig. 6  Trajectory of tactical missile
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5  结束语

( 1)实现了战术导弹多学科设计优化,得到战术导弹总体最优的助推、增速、续航发动机设计结果,

缩短了战术导弹总体和推进学科的设计周期;

( 2)子系统级发动机设计优化相互独立,可并行实现,从而进一步提高计算效率;

( 3)本文提出的方法可推广应用于其他导弹、火箭等飞行器总体P发动机多学科设计。
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