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Abstract : The optimization met hod for inverse design of antimissile interceptor was p ut

forward based on p hysical p rogramming , and a multidisciplinary system analysis model was

established. According to t he performance parameters of antimissile interceptor in t he litera2
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　　弹道导弹攻防仿真是开展导弹总体方案论证

和进行效能评估分析的有效手段 ,拦截弹性能分

析及工作过程仿真是开展弹道导弹攻防仿真研究

的前提.拦截弹性能参数估计的准确程度直接影

响弹道导弹性能评价的可信性 ,作为弹道导弹攻

防仿真的技术关键 ,拦截弹性能参数的获取是必

须攻克的技术难题.由于高度涉密 ,拦截弹性能参

数的获取十分困难 ,国外有关拦截弹性能的报道

十分有限 ,且不同来源的资料存在较大偏差 ,使人

们难辨真伪 ,公开报道的资料和数据无法满足拦

截弹性能分析需要.因此 ,开展拦截弹反设计理论

与方法研究 ,对提高攻防仿真水平具有重要意义.

依据文献报道的拦截弹技术参数 ,通过拦截弹实

际设计技术分析 ,将拦截弹作为“灰箱”系统处理 ,

采用反设计优化方法 ,对拦截弹进行复原设计 ,最

终得到合理的拦截弹性能参数.

反设计[1 ]指已知事物相关信息 ,寻求这些信

息的科学性、技术性、先进性、经济性、合理性和国

产化的可能性等 ,通过充分消化和吸收 ,进行改

进、挖潜和再创造.实物反求指在已有实物条件

下 ,通过试验、测绘和详细分折 ,进行再创造 ,包括

功能反求、性能反求、方案、结构、材质、精度、使用
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规范等众多方面的反求 ,其对象可以是零件、部组

件或整机.气动外形反设计方法是以预先设计或

要求的飞行器表面压力分布为目标 ,通过计算不

断修正飞行器外形 ,使其表面压力分布的计算结

果与目标值达到最佳拟合 ,从而得到飞行器外形

的一种设计方法 ,其本质是将气动外形设计转化

为反问题采用优化方法求解 ,该方法在翼型设计

中得到广泛应用[2 ] . 魏志军等[ 3 ] 对“爱国者

PAC23”型低空拦截弹主发动机药柱进行了反设

计.胡泽保等[4 ]参考同类发动机设计 ,对“标准23”

拦截弹发动机参数进行了复原设计.综上所述 ,反

设计优化方法在飞行器气动外形设计、结构设计、

控制系统设计、发动机装药设计和发动机总体设

计中都有不同程度应用 ,针对不同应用对象 ,反设

计优化方法具有不同内涵 ,目前尚未形成完善的

拦截弹反设计优化方法.

本文提出了基于物理规划的拦截弹反设计优

化方法 ,建立了拦截弹多学科系统分析模型 ,开展

了拦截弹反设计优化研究.

1　物理规划

Messac A [5 ]于 1996年提出采用物理规划方

法构造物理规划设计优化模型 ,代替传统设计优

化模型 ,采用优化算法求解.物理规划方法同等对

待设计准则 ,定量和定性描述设计问题 ,将设计准

则分为软和硬两大类 ,并进行设计准则偏好分类 ,

建立设计准则偏好函数 ,将所有软设计准则偏好

函数综合起来得到综合偏好函数 ,将综合偏好函

数作为物理规划设计优化模型的目标函数 ,结合

重新定义的设计约束条件 ,应用优化算法得到最

优解.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

划设计优化模型表述为标准设计优化模型 ,采用

优化算法求解.物理规划作为一种新的处理多目

标设计优化问题的有效方法 ,将整个设计优化过

程置于一个更加灵活、自然的框架中 ,从本质上把

握设计者偏好 ,大大减轻多目标设计优化问题的

计算负担.物理规划将设计准则的偏好分为四种

不同类型 ,每种类型又分为软、硬两种情况 ,如图

1所示.

偏好函数 �g 作为设计准则 g 在正实数空间

的映射函数 ,偏好函数越小代表设计者对该设计

准则的取值越满意 ,设计优化问题描述等价于最

小化偏好函数 ,通过确定设计准则 g的各满意程

度区间来表达设计者的偏好.对软设计准则 ,在可

行域内偏好函数取值随设计准则取值变化 ,表示

对设计准则不同的取值有不同的偏好 ;对硬设计

准则 ,在可行域内偏好函数均取最小值 ,表示只要

求设计准则可行即可.这种映射形式可确保将具

有不同物理意义的各设计准则变换到统一数量级

上.软设计准则偏好函数分区如图 2所示 ,软设计

准则可行域分为极好、较好、一般、较差和极差 5

个区域.

　　偏好函数各个偏好区间内采用分段样条函数

形式 ,软设计准则偏好函数求解伪代码参见文献

[ 6 ] .综合各类软设计准则的偏好函数 ,得到设计

优化问题的综合偏好函数作为物理规划设计优化

问题的目标函数 ,物理规划设计优化问题描述如

(1)式所示.式中 xmax和 xmin为设计变量 x的上下

限 , p为设计参数 , f ( x , p)为目标函数 , g ( x , p)为

约束条件 , ns 为软设计准则数目 , g js
i , g
～ js

i 表示

第 j类软设计准则及其偏好函数 , g jh
i 表示第 j类

图 1　第 i个设计准则偏好分类

Fig. 1　Preference function classification for ith design criterion
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图 2　第 i个软设计准则偏好函数分区

Fig. 2　Preference function regions for ith soft design criterion

硬设计准则 , g js
i5L , g js

i5R , g jh
iL , g jh

iR分别为不同类型设

计准则的约束条件上下限 ,如图 2所示.物理规划

通过综合偏好函数将工程设计问题的多目标优化

转换为单目标优化 , (1)式作为标准的非线性规划

问题 ,采用优化算法求解.

min
x

f ( x , p) = min
x ∑

4

j = 1
∑
ns

i = 1

g
～ js

i ( g js
i ( x , p) )

s. t . 　

g1s
i ( x , p) ≤ g1s

i5R , g2s
i ( x , p) ≥ g2s

i5L , g3s
i5L ≤ g3s

i ( x , p) ≤ g3s
i5R

g4s
i5L ≤ g4s

i ( x , p) ≤ g4s
i5R , g1h

i ( x , p) ≤ g1h
iR , g2h

i ( x , p) ≥ g2h
i L

g3h
i ( x , p) = g3h

iL = g3h
iR , g4h

iL ≤ g4h
i ( x , p) ≤ g4h

iR

xmin ≤ x ≤ xmax

(1)

2　基于物理规划的反设计优化方法

拦截弹反设计的主要目的是得到拦截弹性能

参数 ,进行拦截弹性能反求.拦截弹反设计的主要

步骤包括 :

(1) 依据相关文献报道得到拦截弹信息 ,包

括拦截弹结构布局、气动外形、动力系统、控制系

统和性能参数 ,对已知信息进行分析比较 ,确定拦

截弹已知参数、未知参数和反设计优化的设计准

则 ;

(2) 建立拦截弹多学科分析模型 ,包括动力、

气动、结构、控制、质量与尺寸和弹道六个学科 ;

(3) 基于物理规划方法 ,建立拦截弹反设计

优化模型 ;

(4) 依据反设计优化问题的具体特点 ,选择

相应的反设计优化算法 ,求解拦截弹反设计优化

模型 ,得到拦截弹反设计优化结果 ,包括拦截弹未

知参数和拦截弹性能参数.

基于物理规划的拦截弹反设计优化流程如图

3所示.

　　拦截弹反设计优化模型如 (2)式所示

min
x

f ( x , p) = ∑
I

k = i

αi
gcal

i ( x , p) - gtrue
i

g true
i

s. t . 　xmin ≤ x ≤ xmax

(2)

式中 xmax和 xmin为拦截弹未知参数 x的上下限 , p

为拦截弹已知参数 , f ( x , p)为目标函数 , gcal
i ( x ,

p)为拦截弹第 i 个性能参数计算值 , gt rue
i 为拦截

弹第 i 个性能参数真实值 ,αi 为加权因子. (2)式

所示的拦截弹反设计优化模型属于基于加权因子

的多目标优化设计问题 ,针对加权因子法解决多

目标优化设计问题存在的不足 ,依据具体的物理

特性 ,拦截弹性能参数 gi ( x , p)分别作为 32s ,32
h ,42s和 42h类设计准则处理 ,得到基于物理规划

的拦截弹反设计优化模型如下式所示

min
x

f ( x , p) = min
x ∑

4

j = 3
∑
ns

i = 1
g
～ js

i ( g ji
i ( x , p) )

s. t.

g3s
i5L ≤g3s

i (x , p) ≤g3s
i5R , g4s

i5L ≤g4s
i (x ,p) ≤g4s

i5R

g3h
i (x ,p) = g3h

iL = g3h
iR , g4h

iL ≤g4h
i (x , p) ≤g4h

iR

xmin ≤ x ≤ xmax

(3)
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图 3　基于物理规划的拦截弹反设计优化流程

Fig. 3　Physical programming2based inverse design optimization flow chart for antimissile interceptor

　　在基于物理规划的拦截弹反设计优化模型

中 ,拦截弹性能参数的真实值依据物理规划方法

分为极好、较好、一般、较差和极差 5个区域 ,而不

是某一固定取值 ,这种处理更符合反设计实际情

况 ,因为依据不同的文献报道通常得到拦截弹性

能参数取值为某一区间.

3　拦截弹多学科分析模型

拦截弹多学科分析模型主要包括 :动力系统

计算模型、气动力计算模型、质量与尺寸计算模型

和弹道计算模型.

3 . 1　动力系统计算模型

拦截弹采用固体火箭发动机 ,如果拦截弹所

得信息较少时 ,给定拦截弹发动机真空比冲、工作

时间、推进剂质量和喷管出口外径等基本参数 ,采

用工程计算模型获得发动机推力时间曲线和质量

时间曲线 ;如果拦截弹所得信息较多时 ,采用热力

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等系

统分析模型获得发动机推力时间曲线和质量时间

曲线 ,固体发动机设计系统分析流程如图 4所示.

3 . 2　气动力计算模型

对于采用常规气动外形布局的拦截弹而言 ,

气动工程估算方法发展已很成熟 ,其预估精度在

10 %以内 ,本文研究采用通用导弹气动力计算软

件 DA TCOM [7 ]计算拦截弹的气动特性.在完成

了核心计算程序开发后 ,进一步利用 VC + +进

行了图形界面开发 ,用户可从界面输入参数 ,自动

生成满足程序计算格式要求的文本文件 ,然后调

用核心计算程序进行计算 ,输出结果在源代码提

供的 12个输出单元的基础上又增加了两个输出

单元 ,将用户所关心的气动特性提取出来 ,从而大

大简化了用户的输入输出工作.增加了程序的可

视化功能 ,根据用户输入的几何参数实时显示导

弹的三维模型 ,如图 5所示.同时根据显示的模型

可检验输入参数的正误.在输出窗口中 ,可用曲线

图给出各马赫数下升力系数、阻力系数、压心系

数、轴向力系数、法向力斜率随攻角变化的关系 ,

如图 6所示.

3 . 3　质量与尺寸计算模型

质量计算模型是表征拦截弹起飞质量、结构
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图 4　固体火箭发动机设计系统分析流程

Fig. 4　Flow chart of system analysis for solid rocket motor design

图 5　DA TCOM输入界面

Fig. 5　Input interface for DA TCOM

图 6　DA TCOM输出界面

Fig. 6　Output interface for DA TCOM

特性及各主要设计参数之间关系的数学表达式 ,

又称质量方程 ,是设计优化的基础.质量方程分为

展开型质量方程和导出型质量方程两类.展开型

质量方程以拦截弹各部件质量为基础 ,运用强度

分析、几何尺寸和质量关系建立质量方程 ,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

建立拦截弹各基本参数间的联系 ,依赖于工程经

验 ,虽计算简单 ,但具有较大不确定性.尺寸计算

模型主要用于计算拦截弹质心和转动惯量 ,给定

拦截弹布局结构 ,依据部件展开型质量方程和导

出型质量方程计算结果 ,完成质心和转动惯量计

算.本文在建立拦截弹质量方程时综合应用上述

两种质量方程 ,对与设计变量相关的部件采用展

开型质量方程 ,建立设计变量与质量方程的准确

关系 ;而其它与设计变量无关的部件采用导出型

质量方程.

3 . 4　弹道计算模型

拦截弹弹道计算模型采用三自由度弹道方程.

由于发射轨迹与发射点位置、方向、环境等发射条

件有关 ,不同条件下获得的轨迹参数不同 ,方案设

计时只计算标准发射条件下的轨迹参数.将拦截弹

视为三自由度运动刚体 ,采用质点轨迹方程求解质

心运动轨迹 :首先暂不考虑拦截弹绕质心的转动 ,

将拦截弹当作可操纵质点来研究 ;然后在此基础上

研究拦截弹绕质心的转动运动.这种简化处理方法

基于“力矩瞬时平衡”假设 ,即假定控制系统理想工

作 ,无误差也无时间延迟 ,拦截弹在整个飞行过程

中任一瞬时都处于平衡状态 ,拦截弹绕质心运动的

动力学方程则用力矩平衡关系代替.
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图 7　拦截弹

Fig. 7　Antimissile interceptor

4　拦截弹总体参数反设计优化

高速动能杀伤拦截弹由固体火箭推进系统、

级间段和动能杀伤拦截器 ( KKV)组成 ,固体火箭

推进系统由固体助推火箭、推力矢量控制系统和

可扩张尾裙组成 ,如图 7所示.

　　图 7给出了拦截弹气动外形 ,其中尾裙扩张

角θ未知 ,θ的取值与最大化拦截弹静稳定度有

关.拦截弹助推火箭反设计主要包括推进剂选择、

结构设计和装药设计.推进剂选择 87 %固体含量

的丁羟推进剂[8 ] ,为缩短发动机长度和便于摆动

喷管进行推力矢量控制 ,采用潜入喷管.收敛段采

用椭圆形母线 ,喉部用圆弧连接 ,扩张段采用锥

形.由于喷管较小 ,可采用整体碳2碳材料 ,以减轻

质量.推力矢量控制采用球窝喷管结构形式 ,球窝

喷管固定体和活动体之间的相对运动表面采用球

窝与球头配合 ,使可动部分能够绕着喷管轴线上

一点进行全轴摆动.拦截弹助推火箭具有大推力、

短工作时间、大长径比特点 ,受拦截弹几何尺寸限

制 ,要求具有较高的肉厚系数和体积装填系数 ,同

时考虑到发动机壳体绝热设计要求 ,拦截弹助推

火箭宜采用星形药柱.

拦截弹助推火箭总体参数反设计优化的主要

任务是 :依据已知拦截弹性能参数 ,确定助推火箭

未知参数 ,得到拦截弹助推火箭的性能反设计结

果.拦截弹助推火箭总体参数反设计优化的设计

变量选择 :尾裙扩张角、燃烧室设计平均压强、喷

管膨胀比、星角数、星边角、星形角分数、星尖倒圆

半径、星根倒圆半径和星形装药肉厚.拦截弹助推

火箭总体参数反设计优化的设计准则选择 :最大

射程≈200 km ,最大射高≈150 km ,最大飞行速

度 = 2. 5～2. 8 km/ s ,起飞质量 = 900～1 000 kg ,

静稳定度 = 0 %～5 % ,助推发动机工作时间 =

16～18 s ,助推发动机喉通比 < 0. 50 ,助推发动机

喷管出口直径 < 280 mm ,助推发动机装药残药系

数 < 0. 08.依据物理规划方法 ,需将上述设计准则

分为软和硬两大类 ,软设计准则分为极好、较好、

一般、较差和极差 5个区域.将最大射程 g3s
1 、最大

射高 g3s
2 和助推发动机工作时间 g3s

6 作为 32s 类

设计准则处理 ,最大飞行速度 g4s
3 、起飞质量 g4s

4

和静稳定度 g4s
5 作为 42s类设计准则处理 ,助推发

动机喷管出口直径 g1h
8 作为 12h 类设计准则处

理 ,助推发动机喉通比 g1s
7 和药残药系数 g1s

9 作为

12s类设计准则处理.基于物理规划的拦截弹助推

火箭总体参数反设计优化模型如下式所示

min
x

f ( x) = min
x

f ( x) = ∑
i = 7 ,9

g
～1s

i ( g1s
i ( x) ) + ∑

i = 1 ,2 ,6
g
～3s

i ( g3s
i ( x) ) + ∑

i = 3 ,4 ,5
g
～4s

i ( g4s
i ( x) )

s. t .

196 ≤ g3s
1 ( x) ≤204 ,146 ≤ g3s

2 ( x) ≤154 ,215 ≤ g4s
3 ( x) ≤218

900 ≤ g4s
4 ( x) ≤1 000 ,010 % ≤ g4s

5 ( x) ≤5 % ,16 ≤ g3s
6 ( x) ≤18

g1s
7 ( x) ≤015 , g1h

8 ( x) ≤280 , g1s
9 ( x) ≤0108

xmin ≤ x ≤ xmax

(4)

　　采用基于 L HD 和 Powell 法的混合优化算

法[9 ]求解式 (4)所示的拦截弹助推火箭总体参数

反设计优化问题 ,最优设计结果如表 1所示 ,得到

拦截弹助推火箭推力时间曲线如图8所示 ,总体

表 1　拦截弹助推火箭反设计优化结果

Table 1　Inverse design optimization results for antimissile interceptor

尾裙扩张角 15. 5° 燃烧室设计平均压强 10. 6MPa 喷管膨胀比 9. 6

星角数 6 星边角 40. 5° 星形角分数 0. 88

星尖倒圆半径 8. 5mm 星根倒圆半径 11. 5mm 星形装药肉厚 84. 5mm
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图 8　拦截弹助推器推力时间曲线

Fig. 8　Thrust2time curve for antimissile interceptor

参数反设计结果如图 9中星形所示.

5　结束语

本文基于物理规划方法提出了拦截弹反设计

优化方法 ,建立了拦截弹多学科系统分析模型 ,通

过拦截弹总体参数反设计优化应用研究 ,得到了

拦截弹合理的总体性能参数.本文提出的方法还

可推广应用于其它类型拦截弹的反设计研究 ,为

获取合理的拦截弹性能参数提供了可行途径.

图 9　拦截弹设计准则偏好结构及反设计结果

Fig. 9　Preference regions and inverse design optimization result s for antimissile

interceptor design criterions
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