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摘 � � � 要: 建立了液体火箭发动机系统设计的仿真模型和多目标优化模型, 采用组合优化策略和遗传算

法,针对全流量补燃循环发动机, 进行了不同设计变量和目标函数下发动机性能参数的优化, 求得全局最优

解.计算结果表明, 遗传算法是解决该类问题的有效方法, 可为其它类似发动机的优化提供一定的指导作用.
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Abstract: T he system simulat ion model and the r elevant mult i�object ive optim izat ion

model w er e established fo r a type of liquid propellants rocket engine, by hybrid alg orithm

and genet ic algo rithm. Aiming at FFSC, performance parameters o f engine w ere opt im ized

under kinds o f differ ent design variables and object iv e funct ions, and go t the global opt imum

solut ions. The calculat ion results show ed that g enet ic alg orithm w as the most available

method to solve such a type of problem , also it could be guidance for other similar eng ine op�
t imizat ion.
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� � 液体火箭发动机的设计仿真和优化是一个庞

大而复杂的工程, 是提高工程设计水平的重要基

础和前提.系统仿真能从总体上反映发动机各组

件参数之间的相互关系, 是系统设计的基础. 性能

参数优化使发动机最大限度地满足运载任务的要

求,通过优化可以得到运载器的最佳性能,获得更

高的效益.本文主要针对液体火箭发动机的设计

过程,利用遗传算法对系统参数进行优化.

1 � 数学模型

液体火箭发动机优化的数学模型主要包括发

动机性能计算、发动机循环计算、发动机质量计

算、运载器质量计算、弹道计算和优化方法选择

等.本文把这些计算融入到以下几方面进行相应

的建模.
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1. 1 � 系统设计仿真

发动机系统仿真是建立在参数平衡基础上

的,依据流量、压强、功率平衡原理可建立简单的

发动机物理模型,通过模型根据已选定的参数(如

室压、涡轮泵效率、各组件流阻等)获得系统其它

参数(如各管路流量、涡轮压比、泵扬程等) ,这些

参数将成为系统和组件的设计参数.

在平衡模型的基础上对系统各主要部件建立

计算模型,仿真过程如图 1所示.

图 1 � 发动机系统仿真程序流程图

Fig� 1 � Simulat ion prog ram flow char t of eng ine sy stem

输入数据文件主要包括燃烧室压强、混合比、

喷管面积比、预燃室混合比、燃料/氧化剂泵前压

强、燃料/氧化剂泵转速等.

1. 2 � 质量模型

质量模型是系统优化的核心,其建立的优劣直

接影响优化精度,本文主要围绕运载器整体建立质

量模型.通常运载器质量包括有效载荷质量、运载

器干质量和推进剂质量.运载器干质量又包括发动

机质量、贮箱质量、火箭控制系统质量、整流罩质量

和箭体本身质量等.对优化结果起主要作用的是发

动机质量和贮箱质量.其中,发动机质量模型的建

立是根据泵压式液体火箭发动机的实际特点,考虑

了发动机性能参数、结构尺寸及工艺制造等影响因

素,利用理论推导、统计学及面密度等方法得到的.

质量模型的具体建立过程参考文献[ 1] .

1. 3 � 弹道模型

为了保护宇航员和设备的安全,要求运载器

的过载系数 n不能过大,当达到所允许的最大过

载系数 nmax = 1. 5~ 5. 0
[ 2]
时, 为了保持恒定的过

载系数,运载器的推力必须实现大范围调节.本文

根据载人运载器的上述特点建立主动段弹道方

程,同时还考虑重力和空气阻力的影响.

运载器的飞行环境简化如下: 1)大气为理想

标准大气; 2)控制系统理想, 不存在推力偏心, 不

考虑飞行滚转,整个过程完全按程序飞行; 3)发动

机推力能瞬时进入额定状态
[ 3]

.

根据上述条件, 采用典型的运载器飞行轨

道[ 4] , 在平面自然坐标系中建立用于载人的主动

段弹道方程
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其中, �mp 为运载器推进剂流量; u 为运载器飞行

速度; Cx 为空气阻力系数;  为大气密度; D 为运

载器柱段截面直径; �为运载器俯仰角; m 为 t 时

刻运载器瞬时质量; mp为 t时刻运载器推进剂剩

余量; n为 t 时刻运载器瞬时过载系数; I sy 为发动

机瞬时比冲; S 为飞行器参考面积; g0 为地面重

力加速度.
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2 � 优化方法

遗传算法是模拟生物在自然环境下的遗传和

进化过程而形成的一种自适应全局优化概率搜索

方法.与传统优化方法相比具有如下优点: 1)群体

搜索、全局收敛,避免传统数值方法的局部性; 2)

不用求解目标函数的导数; 3)高度的适应性和鲁

棒性,以及计算的可并行性,搜索效率高.

遗传算法有 4个运行参数需要提前设定: 1)

群体大小,取 50~ 500; 2)终止进化代数, 取100~

300; 3)交叉概率,取 0. 2~ 0. 99; 4)变异概率, 取

0. 001~ 0. 1.

遗传算法按与个体适应度成正比的概率来决

定当前群体中每个个体遗传到下一代群体中的机

会多少.为正确计算这个概率, 要求所有个体的适

应度必须为正数或零,可采用下面两种方法之一将

目标函数 f ( x )变换为个体的适应度函数 F( x ) .

当求目标函数最大值时, 变换方法为

F( x ) =
f ( x ) - Cmin f ( x ) > Cmin

0 f ( x ) � Cmin
(8)

其中, Cmin为一个适当地相对比较小的数.

当求目标函数最小值时, 变换方法为:

F( x ) =
Cmax - f ( x ) f ( x ) < Cmax

0 f ( x )  Cmax
(9)

其中, Cmax是一个适当地相对比较大的数.

采用二进制编码,以发动机质量最小为例阐述

遗传算法的优化过程. 运行参数设定: 种群大小

100,最大世代数 300, 交叉率 0. 7,变异率 0. 03.由

图2~ 4可以看出,初始代中由于个体随机生成,最

佳个体结构的离散性强,具有全局搜索的特性;进

化到150代时, 其基本骨架已经形成, 大部分个体

分布在最优值附近; 最终进化到 300代时,几乎所

有个体都停留在最优值上,得到了较好的优化结

果.实际计算中,最佳个体在 50代时就已经得到,

可见,遗传算法具有可靠的收敛性和较高的精度.

图 2 � 初代时种群中目标函数分布

F ig� 2� Distribution o f objectiv e function in

the 1 st gener ation

3 � 系统参数优化

在发动机设计阶段, 可将燃烧室压强 p c、混

合比 r、喷管面积比!A 作为设计变量.优化时需要

给定设计变量的变化范围,可以参考文献[ 5]中各

类发动机的研制情况, 并通过系统仿真得到相应

的取值范围.变量范围选择时应该考虑下列因素:

1) 室压上限可以通过系统仿真得到,当室压

达到一定数值时, 涡轮输出功率将无法满足系统

要求,系统参数将无法平衡;

2) 当混合比达到某一值时, 发动机比冲最

大,混合比的选择应包含此值;

3) 影响喷管面积比的因素很多, 取决于给定

的运载任务,同时也受箭体外径影响,在现有大推

力发动机中, RD�0120的喷管面积比最大,为 85.

7,其推力水平和 SSME相当.

发动机系统设计时, 将要求达到的技术指标

作为设计目标或者约束条件. 参数优化时,可将这

些设计目标综合起来构成组合目标函数.本文采

用加权组合法及归一化法获得组合目标函数.

f ( x ) = !
n

i = 1

∀i
A i

A 0 i
+ !

m

j = 1

∀j
A 0j

A j
(10)

其中, f ( x )为组合目标函数; n, m 分别为极大、

极小设计目标的个数; ∀为加权因子, 其值大小决
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定于各分目标函数的重要程度,可在 0~ 1之间选

取; A 为设计目标函数; A 0 为设计目标数值变化

的平均值.

优化时可供选择的设计目标为:发动机质量

最小;比冲最大; 密度比冲最大; 推进剂综合密度

最大;冲量质量比最大; 有效载荷最大; 关机时运

载器飞行速度最大等
[ 6]
.

基于仿真程序和遗传算法的发动机系统优化

流程如图 5所示, 当以有效载荷最大或关机时运

载器飞行速度最大为目标函数时, 系统才自动调

用虚框内模块.

图 5� 系统优化流程图

F ig� 5 � Flow char t of system optim izat ion

4 � 结果分析

随着运载任务的不同, 发动机系统设计的性

能目标会有所不同. 本文分别针对 2个、3 个设计

变量,选取单目标函数及组合目标函数,利用遗传

算法进行系统参数优化.

采用的运载器总体任务为: 运载器初始质量

600 t ;运载器起飞过载 1. 35; 最大起飞过载 4. 5;

发动机数量 4 台(对应的单台地面推力 1 986. 5

kN) ,运载器飞行高度大于 400 km.

以氢氧全流量补燃循环为例进行发动机系统

参数的优化, 设计变量范围选取: 10 � p c � 24

MPa; 4� 0 � r � 7� 2; 50 � !A � 100.

以室压、混合比为双设计变量,给定喷管面积

比 60,对应的单目标和组合目标优化结果如表 1、

2所示; 以室压、混合比、面积比为多设计变量,对

应的单目标和组合目标优化结果如表 3、4所示.

当采用组合目标函数时,表中列出了不同加权因

子对应的设计变量的变化范围. 表中所指比冲均

为真空比冲.

表 1 � 双变量单目标优化结果

Table 1 � Optimism result with double variable and

single objective

优化目标 p c / MPa r

发动机质量最小 16. 2 7. 2

冲量质量比最大 16. 17 6. 88

比冲最大 24 4. 49

密度比冲最大 24 7. 2

运载器末速度最大 20. 02 6. 15

有效载荷最大 20. 02 6. 15

表 2 � 双变量双目标优化结果

Table 2 � Optimism result with double variable and

double objective

优化目标 p c / MPa r

比冲最大、发动机质量最小 [ 16. 2, 24] [ 4. 49, 7. 2]

比冲最大、综合密度最大 24 [ 4. 49, 7. 2]

比冲最大、密度比冲最大 24 [ 4. 49, 7. 2]

比冲最大、冲量质量比最大 [ 16. 17, 24] [ 4. 49, 6. 88]

比冲最大、运载器末速度最大 [ 20. 2, 24] [ 4. 49, 6. 15]

比冲最大、有效载荷最大 [ 20. 2, 24] [ 4. 49, 6. 15]

表 3 � 多变量单目标优化结果

Table 3� Optimism result with multivariable and

single objective

优化目标 p c / MPa r !A

发动机质量最小 15. 2 7. 2 50

密度比冲最大 24 7. 2 100

冲量质量比最大 15. 42 6. 59 50

比冲最大 24 4. 49 100

运载器末速度最大 24 6. 66 100

有效载荷最大 24 6. 66 100
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表 4 � 多变量双目标优化结果

Table 4� Optimism result with multivariable and

double objective

优化目标 p c / MPa r !A

比冲最大、

发动机质量最小
[ 15. 2, 24] [ 4. 49, 7. 2] [ 50, 100]

比冲最大、

综合密度最大
24 [ 4. 49, 7. 2] 100

比冲最大、

密度比冲最大
24 [ 4. 49, 7. 2] 100

比冲最大、

冲量质量比最大
[ 15. 42, 24] [ 4. 49, 6. 59] [ 50, 100]

比冲最大、

运载器末速度最大
24 [ 4. 49, 6. 66] 100

比冲最大、

有效载荷最大
24 [ 4. 49, 6. 66] 100

由上述各表可以看出:

1) 选取不同的目标函数值时, 燃烧室压强、

混合比和喷管面积比的数值波动较大, 在设计过

程中应分清各目标函数的主次, 采用正确的目标

函数,以期得到最佳的设计参数;

2) 当采用组合目标函数时, 优化结果完全取

决于加权因子的选取, 合理的加权因子不仅可以

调整各分目标函数值在总目标函数值中的所占比

例,同时也使各变量变化对目标函数值的灵敏度

尽可能趋向一致,比较容易达到预期的优化结果;

( 3) 以关机时运载器飞行速度(或有效载荷)

最大为目标时, 可使运载器的性能最佳,此时对应

的其它目标值不一定最佳,可见,最佳的各分系统

不一定能组成最佳的运载系统, 如果不考虑各分

系统的造价,则以关机时运载器飞行速度(或有效

载荷)最大为目标函数是比较合理的.

5 � 结束语

本文基于液体火箭发动机的设计过程建立了

系统参数平衡模型、发动机质量模型和弹道模型,

编写了系统仿真及优化程序. 以全流量补燃循环

发动机为例,针对不同的目标函数,利用遗传算法

群体搜索、全局收敛的特性,对发动机性能参数进

行优化,避免了求解的局限性,得到了可靠的计算

结果.在优化过程中通过线性加权、归一化法来获

得组合目标函数, 采用此种方法的关键是加权因

子的选取,关于加权因子的选择还有待进一步探

讨.

上述部分结果是基于给定运载任务得到的,

今后还需进一步研究不同运载任务对目标函数的

影响.

本文建立的仿真、优化模型同样适用于其它

类型的发动机.
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