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摘 要：针对大推力液体火箭发动机研制中面临的低频结构动力学频率优化问题，采用

有限元方法及试验模态方法建立了可信的发动机低频动力学模型，对结构的低频动力学特性

进行灵敏度分析，提取对发动机低阶固有频率比较敏感的设计变量。以这些设计变量作为神

经网络的输出，待优化的结构固有频率作为输入，通过改进的神经网络建立了映射关系，最

后优化得到能使固有频率达到目标值的设计变量值。通过有限元验证，优化结果满足要求。

关键词：火箭发动机；结构动力学优化；BP神经网络

中图分类号：V434—34 文献标识码：A 文章编号：1672—9374(2016)04—0053—05

Neural network based structural dynamics

optimization for liquid rocket engine
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(Xi’an Aerospace Propulsion Institute，Xi’an 7 1 0 1 00，China)

Ab髓raet：The finite element method and experimental modal method were adopted to build a

credible low—frequency dynamics model for solving the problem of the frequency optimization in

low—frequency structural dynamics，which must be faced with in development of the high thrust LRE

(1iquid rocket engine)．The sensitivity analysis for low-frequency dynamics characters ofthe structure is

done to find out the design variables sensitive to inherent frequencies at low frequencyof LRE．Taking

these design variables as the outputs ofthe neural network and the structural inherent frequencies under

optimization as the inputs，the mapping relationship between the inputs and outputs is established by

the improved neural network,and the design variables which Can make inherent frequency reach the

target value is obtained by optimization．The verification result ofFEM shows that the design variables

can meet the system requirements．
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O 引吾

在大推力液体火箭发动机的研制过程中，发

动机的结构动力学设计是越来越突出的问题。首

先，为了保障发动机自身不发生结构动力学破

坏，发动机部组件的动力学设计必须考虑避开发

动机的主要激励频率，如发动机的主要燃烧组

件、转动件等引起的系统扰动激励频率等。另外

发动机也是火箭的动力系统，在动力学方面必须

满足火箭动力学设计需要，发动机系统的低阶频

率不能造成对火箭姿态控制系统的不良影响。例

如某液体火箭发动机(图1)的低阶频率与箭体

固有频率接近，飞行过程中在发动机的激励下存

在与箭体固有频率产生谐振的可能，对火箭系统

的安全飞行造成威胁。因此，在不影响发动机性

能和可靠性的前提下，对发动机进行结构动力学

优化，寻找提高其低阶固有频率的最佳途径，以

避开与火箭系统的谐振区就成为发动机研制中一

项重要问题。

图1火箭发动机有限元模型

Fig．1 FEM model of Lille

1基本原理

大型液体火箭发动机非常复杂，结构是由种

类繁多、特点各异的各种结构元件以焊接、铰

接、螺接等连接方式构成，结构紧凑、非对称程

度高111。所以影响其动力学特性的因素既多且复

杂，使液体火箭发动机的动力学优化问题成为典

型的大型复杂系统非线性动力学优化问题。

以Y代表结构的优化目标(动特性参数如固

有频率、振型、响应等)，戈代表设计参数，结构

动态特性与设计参数之间一般存在函数关系

y=f@) (1)

其反函数表示为

x=f。1◇) (2)

对结构模型而言，目标值Y是已知的，如果

可以获得准确的函数关系厂_l，则结构动力学优化

的“逆问题”就归结为求解设计参数目标值戈的

“正问题”。

传统优化方法是在有限元技术的基础上沿着

准则法和数学规划法两个方向发展的【2I。这种方

法对于布局简单、函数关系不复杂的结构优化设

计取得了不错的效果。然而，随着大型化和复杂

化的方向发展，迫切需要寻求一种可以加快优化

速度、提高优化精度的方法，以解决复杂结

构——液体火箭发动机的结构动力学优化问题。

2优化设计过程

2．1优化流程

如前所述，优化已经简化为求解动力学“反

问题”，物理量(如频率、振型等)与模型特征

量(刚度、质量等)之间的映射关系由有限元模

型表达。大多数此类问题的求解过程十分复杂，

有的甚至不能得到问题的解。然而神经网络却很

好地扮演物理量与模型特征量之间“数学模型”

这一角色，它以物理量为因变量作为网络输入，

特征量为自变量作为输出，将“反问题”归结

“正问题”求解，从而避免了以上问题13I。本文将

采用基于神经网络的结构动力学优化方法，其核

心就在于以神经网络映射输入和输出之间的函数

关系厂1，然后根据动力学特性参数的目标值算哪

优化出设计参数的目标值。图2所示即为基于

神经网络的模型修正方法流程图。
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图2基于神经网络的结构优化流程图

Fig．2 How chart for structure optimization

based onNN

2．2神经网络

神经网络从第一个数学MP模型发展至今，

已经产生过几十种模型，当前研究者们已经研究

出多种形式的神经网络模型，而理论最为成熟、

应用最为广泛的当属基于误差反传(Error Back

Propagation，BP)算法的多层前馈网络(Multipe—

Layer Feedfclrward Network)，经证明可以以任意

精度逼近任意的连续函数，已经广泛应用于非线

性建模、函数逼近等14]。

标准BP算法的理论应用于各个行业领域并

解决了实际问题，然而标准BP算法在应用中暴

露出不少内在的缺陷：易形成局部最小而得不到

全局最优；训练次数多使得学习率低，收敛速度

慢；隐层节点的选取缺乏理论指导。因此，对

BP算法进行了改进同：

2．2．1增加动量项

为了提高收敛速度，减少震荡，可以在权值

调整公式中增加一动量项，含有动量项的权值调

整向量表达式为

zlW O)=77艿X+a形(t-1) (3)

式中：d为动量系数；形(￡)为节点t的权值；r／为

学习率；6为梯度；X为节点输出值。

增加动量项即从前一次权值调整量中取出一

部分迭加到本次权值调整量中。a称为动量系数，

一般有a∈(0，1)。动量项反映了以前积累的调整

经验，对于t时刻的调整起滤波作用(如图3和

图4)。当误差曲面出现骤然起伏时，可减小震荡

趋势，提高训练速度。
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图3 tr=O．9时的滤波示意图

Fig．3 Schematic diagram of filtering as a=0．9

图4 a=0．98时的滤波示意图

Fig．4 Schematic diagram of mtermg懿a--0．98

2．2．2 自适应调节学习率

学习率叼也称为步长，在标准BP算法中定

为常数，然而在实际应用中，很难确定一个从始

至终都合适的最佳学习率。．在平坦区域内叼太小

会使训练次数增加，因而希望增大叼值；在误差

变化剧烈的区域，_，7太大会使训练出现震荡，使

迭代次数增加。为加快收敛过程，一个思路就是

自适应改变学习率，使其该大时增大，该小时减

小。

可通过如下方法来调整学习率：设一初始学

习率伽，若经过批处理权值调整后使总误差E总

0

6

2

8

4

O

2

●

，

O

O

O

一～y盎＼k∞

万方数据



56 火箭推进 2016年8月

增大，则本次调整无效；若经过批处理权值调整

后使总误差E总减小，则本次调整有效。

2．3网络训练及测试

神经网络通过样本数据来学习并实现网络输

入和输出之间的映射关系。映射精度则由训练样

本、训练算法和网络拓扑来保证。样本已经按照

正交实验设计准则在设计空间中产生。标准BP

算法使用的是近似最速下降法，然而使用标准

BP算法求解实际问题是不可行的，因为它往往

需要较长的训练时间，甚至是几周的时间来训练

网络，所以人们对提高算法收敛速度研究给予了

极大关注。目前，研究较为成熟，且应用广泛的

算法有加入动量和学习率可变两种方法。本文将

这两种算法同时应用于BP算法中，即学习率可

变的动量BP算法。对BP网络拓扑，单隐层BP

网络在隐含层神经元数足够多的情况下，能以任

意精度逼近任意一个非线性映射，本文采用三层

BP网络。

将正交实验设计产生的样本表【61，以结构动

特性参数(频率)为神经网络的输人，设计参数

为输出代入神经网络进行训练。训练结束后，训

练误差的收敛并不代表着网络已经训练成熟，还

需要进行网络泛化性能的测试，否则就要调整参

数(如学习率、动量因子等)重新进行训练，直

至满足测试精度。当训练进行到4 000步时(图

5)，误差是0．005 425 31，尽管没有达到设定的

目标值10。，但误差已经收敛，可以进行网络测

试以检验其泛化能力。
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图5网络训练误差收敛过程

Fig．5 Convergent process of NN training error

2．4优化结果及验证

随机产生一个由6组数据组成的测试样本，

通过检验神经网络泛化能力，得到测试样本的误

差分布如图6所示．
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图6神经网络测试误差

Fig．6 Testing error of NN

可以看出，测试误差基本集中在10％以内，

平均误差仅为3．7％，所以网络泛化能力很强，

可以满足工程需要，用来替代有限元计算。考虑

目前发动机结构动力学的优化目标，结合简化模

型的特点，设定动力学优化的目标值为[12 Hz

12 Hz 30 Hzl，代入已经训练成熟的神经网络进

行仿真，将得到的优化结果进行测试，结果为

『11．833 Hz 12．14 Hz 30．029 Hz]，与优化目标值

f12 Hz 12 Hz 30 Hz】相比，各阶误差为1．39％，

1．17％和0．01％，因此，优化得到的设计参数结

果是可信的。

3结论

在有限元和结构优化理论的基础上，结合已

建立的结构动力学模型进行了模态分析，以对发

动机固有频率敏感的部件参数为优化设计参数，

采用正交实验方法设计了训练样本，通过加人动

量项和调节学习率的BP神经网络映射出能达到

目标的结构设计参数，并对仿真结果的正确性进

行了验证，取得了良好效果。
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一般来说，由于发动机工作压力的限制，系

统落压比不会很大，因此，发动机的平均比冲不

会出现大幅降低。

提高平均比冲的途径主要有两方面，一是改

进发动机的设计，提高发动机的额定比冲。二是

提高系统初始工作压力，这对系统组件的承压能

力和发动机的高工况适应性提出了更高的要求。

3结束语

双组元落压推进系统具有结构简单、可靠性

高、较高比冲等特点，在高轨卫星具有较好的应

用前景。双组元落压推进系统需解决混合比控制

和大落压比高性能双组元发动机两大关键技术。

为此，需开展氦气溶解特性、混合比控制、发动

机偏工况试车等地面试验研究，为其工程应用提

供坚实的技术支撑。
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