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CBR方法在液体火箭发动机
推力室设计中的应用
史锻，胡小平，于 萌，王正凯

(国防科学技术大学航天科学与工程学院，湖南长沙410073)

摘 要：液体火箭发动机推力室的设计和制造是一项极其复杂的系统工程，其性能参数、

结构形式、组织方式、材料等的选择尤其依赖于设计人员丰富的经验和成功研制型号积累的

设计知识。为实现对以往设计经验和知识的继承，在推力室的设计中引入了基于案例推理

(CBR。case．based reasoning)的方法。基于案例推理的方法作为人工智能领域的一个重要分支，

是指将过去对典型问题的求解事例，按一定的组织方式存储起来，积累成案例库，当用户求

解某一新1'7题时，利用该案例库来指导进行求解的一种策略。根据液体火箭发动机推力室的

设计内容、设计流程以及设计特点，得出推力室性能参数关系图，并基于案例推理的方法提

出了推力室的案例表示方法和案例调整方案，并应用该调整技术实现了具体的案例调整。
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Application of case--based reasoning method in

design ofthrust chamber of liquid rocket engine
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Abstract：The design and manufacture of liquid rocket engine thrust chamber is a very

complicated system engineering．The performance parameters，structure form，organization mode and

selection of materials，in particular，rely on the designer’S experience and design knowledge of

successful development model．To improve the reusability of existing experience in the design of

thrust chamber of liquid rocket engine，the case—based reasoning method was utilized in the design．

Case—based reasoning method is an important branch in the field of artificial intelligence，with
which

the examples to solve typical problems in the past are stored according to a certain way．When a user

wanfs to solve a new problem。the case library iS used to solve the problem．The relation schema for

thrust chamber performance parameters was obtained according to the design content，design process
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and design characteristics of a liquid rocket engine thrust chamber．The case representation method

and case adjustment scheme of the thrust chamber are proposed on the basis of the case—based

reasoning method．The case adjustment was realized by this technology．

Keywords：thrust chamber of liquid rocket engine；case—based reasoning；design

0 引言

在解决一个新问题时，人们往往会先回忆以

前解决该类似问题时使用的方法和经验，从而把

相关的信息和知识复用到该新问题的求解之中。

以选择医生看病为例，人们更愿意选择一个经验

丰富的年老医生，而不是高学历却缺乏长期实践

的年轻医生，这是因为经验丰富的医生有大量的

临床经验，对遇到的新病症，能从以前医治过的

相同病症或相似病症中迅速、准确地找到有效的

治疗方法。

同理，对于液体火箭发动机推力室的设计和

制造这样一项极其复杂的系统工程，其性能参

数、结构形式、组织方式、材料等的选择也尤其

依赖于设计人员丰富的经验和成功研制型号积累

的设计知识。CBR(Case—Based Reasoning，基于

案例的推理)作为人工智能领域的一个重要分

支，是指将过去对典型问题的求解事例，按一定

的组织方式存储起来，积累成案例库，当用户求

解某一新问题时，利用案例库来指导进行求解的

一种策略。将CBR应用到液体火箭发动机推力

室的设计过程当中，能有效地继承、复用和创新

过去的知识和经验，充分发挥速度快、可靠性高

的优点。

1 CBR简介

CBR思想最早是美国耶鲁大学Shanker在

1982年发表的“Dynamic Memory”中提出来的，

并经过多年的研究得到逐步发展，其核心思想

是：在进行新问题求解时，可以使用以前对该问

题或类似问题的经验和知识，即用案例进行推

理。其工作原理示意图如图1所示。

从图1可以知道，CBR的工作过程可以分为

4个步骤，即4R循环：Retrieve，Reuse，Revise，

Retain。这4个步骤分别指案例检索，案例复用、

案例调整和案例保存，其中案例调整是最关键的

步骤。案例调整是指对案例检索出来的相似案例

的部分属性进行调整或修改，使之适合于求解当

前的问题。对于推力室案例的调整，首先要对推

力室的专业知识和设计流程有深入的了解，然后

再根据其特点以及性能参数之间的关系，得出合

理的调整方案。
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图1 CBR工作原理示意图

Fig．1 Working principle of CBR

2 CBR方法在液体火箭发动机推力

室设计中的应用

2．1液体火箭发动机推力室的设计内容及流程

液体火箭发动机推力室的设计内容及流程如

下：

1)根据总体部门对发动机的设计要求，输

人真空推力、真空比冲和推力室的最大外廓尺寸

以及质量限制等，同时针对选定的推进剂组合，

确定混合比，选择燃烧室压力和喷管扩张比(或

喷管出口压力)；

2)进行热力计算，输出真空理论比冲、理

论质量流量、推力系数、特征速度、各截面温度

和压强等参数；

3)根据经验或实验确定燃烧效率和喷管效
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率，从而确定推力室的实际真空比冲、氧化剂流

量、燃料流量以及临界截面半径等，并与设计要

求进行比较，初步确定性能参数；

4)选择燃烧室特征长度、喷管收缩比，确

定燃烧室直径和长度，根据喷管扩张比，设计喷

管型面；

甲甲

5)进行传热、流阻损失和强度等计算或校

核，确定材料、喷注方式和冷却方式。

设计过程可能需要反复迭代和计算，才能满

足总体的要求。

2．2液体火箭发动机推力室性能参数的关系

推力室性能参数之间的关系如图2所示。

图2推力室性能参数关系图

Fig．2 Relation of performance parameters of thrust chamber

各参数和非量化的描述用圆形或方形表示，

圆形表示总体设计要求指标，方形表示对总体设

计要求的指标有影响的参数或者物理量。图中方

形为基本量，六边形为中间量， “+”表示两参

数成正比关系， “一”表示两参数成反比关系，

“0”表示存在相关关系。各物理量含义见表1。

表1物理量含义

符号 含义 符号 含义 符号 含义

， 真空比冲 g。 推进剂流量 77。 燃烧室效率

F 真空推力 8。 收缩比 叼。 喷管效率

L一 推力室最大长度 P， 燃烧室压强 A。 喉部截面积

尺一 最大截面半径 占。 扩张比 尺。 喉部半径

R， 燃烧室半径 A． 喉部上游曲率半径系数 R。 喷管半径

r。 混合比 A： 收敛段曲率半径系数 L。 燃烧室长度

￡+ 特征长度 A， 喉部下游曲率半径系数 三。 喷管长度
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2．3案例表示

形式上S=(础，y，厂)四元组是一个知识表达
系统，其中U表示对象的非空有限集合，称为论

域；A表示属性的非空有限集合，A=CuD，Cn

D=垂，c称为条件属性集，D称为决策属性集；

y=uV。，o∈A，V。是属性。的值域；f：UxA_

是一个信息函数，它为每个对象的每个属：f{生赋予

一个信息值，即V o∈A，戈∈U，f(x，o)E Va。

在CBR中，将u称为案例实体集合，A称

为案例空间，C和D分别为案例属性集合和解元

素集合。对于待求解的目标问题，实际上就是通

过案例属性集合来求解其解元素集合。

将总体设计要求的指标作为案例属性集合，

将案例的设计结果作为解元素集合，对于双组元

液体火箭发动机推力室而言，则考虑在真空条件

下，它的案例属性集合：

C={，，F，￡。。，尺。。，尺。)

根据性能参数关系图，若不考虑喷注方式和

冷却方式，则解元素集合主要包括3个子集，即

推进剂(popellant)、燃烧室(chamber)和喷管

nozzle)，因此可以得出

} 1

。Ipropellant(r。。),chamber(￡，占。护。)，l
lnozzle(s。，Al，A2，A3) J

2．4案例调整

把从案例库中检索到的旧案例的解决方案复

用到新问题或新案例时，需要比较所给问题与旧

案例的不同和相同之处，然后才能回答哪些解可

以复用到新问题当中。对于复杂的求解类问题，

需要对该领域的知识有深入的认识和理解，根据

案例之间的不同来进行调整，既可以是对整个解

元素集合的某一项或几项进行调整，也可以是对

整个解的某些参数进行调整。对于上面定义的液

体火箭发动机推力室的知识系统而言，即可认为

调整应该包括两个方面：解元素调整和解元素参

数调整，如图3所示。

液体火箭发动机推力室的设计是一项十分复

杂的系统工程，各参数或物理量相互耦合。对解

元素进行调整，实质是依据解元素的适用范围，

根据目标案例的条件属性对解元素做出合理的选

择，而这个问题的关键是要找出与解元素相关的

条件属性，亦即解元素的非冗余属性。文献[6]

给出了激活函数以及解元素非冗余属性的定义，

激活函数很好地表征了解元素与其非冗余属性之

间的关系。根据定义以及液体火箭发动机推力室

设计的相关知识和总结，可以得出解元素激活函

数的定义如下：

propellant=fp。Dell。。。(，，F)

chamber=fch。。be，(，，E￡。。，R。)

nozzle=fn。l。(，，L。。，R。。)

inspirator=f。。。i，。t。，(F)

剿调(量乏k
解元素参数调整主要是指对解元素包含的属

性的值进行修改，以期达到符合目标问题条件属

性的目的。

对于单室单推力的液体火箭发动机推力室，

根据设计流程和性能参数关系图，量化参数的调

整按顺序分为3个阶段：

I 幽：首先将比冲作为调整目标，对P。，幺

和r。。进行调整，若仍不满足要求时，可更换推

进剂类型。

II 陋。。，R。。，尺。]：调整外形尺寸，分别是

乞和A，，A，，A，，若仍不满足要求，需要对上一

步进行修改，可以通过p。来调整R。进而调整L
⋯，R。。和R。；或者修改占。，再调整影响比冲的

其他参数。

III 旧：根据I，II阶段的调整，可以采取

增加氧化剂和燃料喷孔数目，改变喷注方式，增

大推进剂流量，更换喷管类型等方法提高燃烧效
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率、喷管效率，从而达到增大推力的目的。

2．5实例应用

某双组元姿控液体火箭发动机对推力室的技

术性能要求如下：

1)真空比冲：，≥3 100 rigs；

2)真空名义推力：445 N；

3)外形尺寸：推力室长度不超过580 ITlm，

喷管最大截面半径不超过180 mm，燃烧室半径

不超过18 mm。

发动机的设计要求通常以文档形式给出，而

将设计要求量化时，有的性能参数未给出设计要

求，有的给出的取值范围不明确，只有上限或下

限。而基于案例推理时，需要规范化的量化设计

要求作为案例相似性的检索依据。因此，需要根

据性能参数之间的关系，结合部分已给出范围的

参数以及发动机的现有发展水平，计算出性能要

求的上下限值，给出较为完整的量化设计要求，

从而实现规范化处理。

2．5．1规范化处理

应用性能参数之间的相关计算公式，结合现

有先进发动机性能参数的水平，如400 N推力量

级的姿轨发动机室压一般取值为0．6～1．0 MPa，

喷管面积扩张比一般取值为40：1～467：1，因此可

以得出对推力室的技术性能要求的规范化处理结

果，如表2所示。

表2性能参数规范化结果

量化参数 妻掌鬈 妻笮霞 詈票篙 詈革莲

2．5．2计算各性能参数权重

应用AHP(Analytic Hierarchy Process)层次

排序法同，按照Saaty提出的1-9的比较尺度分别

进行打分，构造出两两比较判断矩阵，进行归一

化处理，确定各性能参数的权重W，结果见表3。

表3性能参数权重

Tab．3 Weight of performance parameters

根据Saaty引入的随机一致性指标R，，进行

一致性检验，来衡量上述性能参数权重矩阵的不

一致程度。计算得一致性比率CR=0．008 4<0．1，

满足一致性要求。

2．5．3计算相似度

利用“距离”法进行相似度检索[8】，设计阈

值为0．4，检索出的推力室案例如表4所示。

2．5．4案例调整

由上可知，案例4与目标问题最为接近。案

例4为美国马夸特公司生产的R一4D发动机，它

的解元素集合为：

f甲基肼／四氧化二氮frme=1．65，

“一【抛物型喷管(￡。=40：1，A。=2．5，

燃烧室(L*=200 mm，￡。=3．5，Pc=0．68 MPa)1
＼

A2=1．5，A3=0．382) J

下面对案例4进行调整，调整后相似案例的

解就可作为目标问题的解。具体步骤及结果如表

5所示。

通过4步调整，案例4能达到目标问题的要

求。根据案例4的解元素集合，可以得知目标问

题的解为：推进剂甲基肼和四氧化二氮，混合比

1．65，燃烧室特征长度200 mm，燃烧室半径

17．7 mm，室压0．85 MPa；采用抛物型喷管，喷

管面积扩张比300：1，收缩比3：1，喷管出口半

径177．3 mm，收敛段曲率半径44．3 mm，喉部上

游曲率半径15．4 mm，下游曲率半径3．9 mm。
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表4目标案例与相似案例

Tab．4 Target case and similar cases

F ， L— R。 R。purpose 相似度

表5案例调整步骤及结果

Tab．5 Steps and results of case adjustment

3 结论
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