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摘 要：多学科设计优化是一种通过充分探索和利用系统的相互作用机制来设计复杂系

统及其子系统的方法论，是当前复杂系统工程设计中最活跃的研究领域。大推力液氧／煤油补

燃循环发动机设计的多学科本质属性给传统的设计方法带来了新的挑战，在分析液氧／煤油发

动机设计的多学科特征基础上，重点讨论了在液氧／煤油发动机设计中应用MDO技术的关键

问题，综述了国内外相关领域的研究进展，阐明了在大推力液氧／煤油补燃循环发动机设计中
应用MDO的前景。
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Abstract：Multidisciplinary design optimization(MDO)is a methodology，which has gone

through sufficient investigation，takes advantage of the interaction mechanism to design the complex

system and subsystems，and iS most active research filed of complex system engineering design at

present．The multidisciplinary essential attribute of designing high—thrust LOX／Kerosene combustion

cycle liquid rocket engine brings abig challenge to the traditional design approaches．Based on the fully
analysis of the multidisciplinary characteristics of LOX／Kerosene engine design，the key technologies
which are essential to implement the MDO method in LOX／Kerosene engine are discussed．The

research situations at home and abroad are summarized，which shows a bright．future ofadoptingMDO

method to design the high-thrust LOX／Kerosene combustion cycle liquid rocket engine．
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0 引言

多学科设计优化(Muhidisciplinary Design

Optimization，NDO)是一种通过充分探索并利用

工程系统中各学科之间相互作用的协调机制来设

计复杂系统及其子系统的方法论}“。MDO在设计

过程中充分考虑各学科的耦合作用，平衡各学科

冲突，利用多学科优化方法与优化算法来寻求系

统最优解，从而提高产品质量、缩短研制周期。

MDO作为单独的研究领域，于20世纪80

年代后期逐渐形成。航空航天领域最早认识到研

究MDO的必要性和迫切性，并在长期的研究和

应用中极大地发展了MDO理论，取得了显著的

成果。空客公司利用MDO技术对A380机翼进行

优化，使飞机起飞质量减轻了15 900 kgt2】；在美

国空军第三代飞机F一16和F／A一18EPF的改进以

及第四代飞机F一22的设计中f3引，均不同程度地

应用了MDO技术。此外，MDO在复杂工程系统

和涉及多个耦合学科的系统设计中也获得了极大

的关注，在船舶结构设计、无人机外形设计以及

汽车设计等领域得到了广泛应用M，充分展现了

MDO的强大功能。随着研究和应用的深入，

MDO的算法逐渐成熟，并被集成到一些商业软

件中，形成了DOT，ModelCenter以及iSIGHT等

MDO应用软件。

MDO近年来在国内也得到了极大的关注，

主要集中在飞机、导弹以及运载火箭设计等航空

航天总体设计领域18一”，在液体火箭发动机领域

的研究和应用尚不广泛。鉴于MDO技术在解决

复杂系统工程问题方面的强大优势，以及大推力

液氧／煤油补燃循环发动机(以下简称液氧／煤油

发动机)设计的多学科本质属性，将MDO技术

引入液氧／煤油发动机设计领域必将具有十分广阔

的发展空间和现实意义二

1液氧／煤油发动机设计多学科特征

典型复杂系统]二程的MDO数学描述如下：

min F(固僻∈R)

G，(∞≤0(i=1，⋯，D

s．t．{日，(∞=0 q=l，⋯，．7) f11

d “

1石女≤戈^≤戈^ (k=l，⋯，n)

fA。@。∥。)]
。

lA。魄以)J

式中：只∞为目标函数；X为设计变量向量；Y为

状态变量向量；Gi(∞和日，㈤为约束条件；x：和

五：分别为设计变量的下限和上限；A。慨此)为子

学科的学科分析模型；z∥一，x。为各个子学科的

设计变量向量；y∥一，Y。为各个子学科的状态变

革向量，学科间通过这些状态变量耦合。

bottle pump ratio valve

图1 RD一180液氧／煤油补燃循环发动机系统方案

Fig．1 System scheme of RD-180 LOX／Kerosene staged combustion cycle LRE
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图2液氧，煤油补燃循环发动机设计涉及的学科

Fig．2 Subjeets involved in designing LOX／Kerosene

staged combustion cycle LRE

在MDO理论中，学科是一个相对广泛的概

念，表征系统中相对独立、相互之间存在数据交

换的基本模块。以液氧／煤油发动机为例(图1)，

学科既可以指传热、燃烧、结构等专业学科(图

2)，也可以指系统的实际物理部件或子系统，如

预燃室、涡轮泵、推力室等组件。从图1和图2

可以发现，液氧／煤油发动机各个组件之问物理上

的连接和协同关系揭示了其本质的多学科交互耦

合特性，即无论在组件之间还是组件内部的物理

化学过程，都具备多学科交互耦合特点。同时，

以往的研制工作也表明，液氧／煤油发动机的设计

是一项复杂系统工程【12—6j，具备以下特征： ⋯1

系统的尺寸大，子系统分级多，变量多且难以求

解； (2)存在多个子系统，子系统之间存在大

量的独立变量和耦合变量； (3)系统有多个设

计指标，设计指标之间通常存在冲突性； (4)

设计周期长，经费投入多，研制风险大。

2应用MDo技术的关键问题

2．1系统分解

基于MDO思想，将液氧／煤油发动机设计视

为复杂系统工程，首先应将其分解为一系列的子

系统，减少系统复杂性。复杂设计系统可划分为

3类：层次系统、非层次系统以及涵盖层次和非

层次系统的混合层次系统。层次系统是一种“树

状”结构，非层次系统是一种“网状”结构，混

合系统具有“树”和“网”状结构的双重特点，

液氧／煤油发动机设计属于混合系统。

针对飞行器设计为代表的复杂系统工程问

题，NSF机构的Collopy博士提出了复杂工程系

统等级划分思想旧。据此思路，也可将液氧∥噪油

发动机划分为典型的3等级系统或者更多。对于

此类系统划分，Collopy也指出，即使得到了更多

等级的系统划分，但由于系统的复杂性，最底层

的设计人员依然很难确切地获得该层级设计问题

对其他层级的影响模式。为此，Kurtoglu博士提

出了ARROW(Adaptive，Reflective，Robust Work—

flow)方法来降低系统设计的复杂性Ⅲ9]，该方法

通过一套自动化设计工具来控制系统的复杂程

度，从而形成独特多水平等级的抽象设计方案。

2．2系统建模

在系统分解的基础上，为了建立各子系统多

学科优化模型，包括子学科分析模型和优化模

型，首先需要确定优化设计变量、目标函数以及

约束条件。对于液氧／煤油发动机，其子学科设计

本身就是一项复杂的系统工作，若在考虑子学科

之间耦合关系的基础上进行优化设计，计算量将

十分巨大。因此，平衡计算成本和计算精度，建

立合理的系统模型是决定设计成败的关键。主要

有三种建模技术。

1)可变复杂度建模(Variable Complexity

Modeling，VCM)

VCM方法从20世纪90年代开始应用于

MDO领域，该方法主要是为了平衡计算成本、

精度和效率之间的关系。其主要思想是：在优化

中综合使用计算成本高的精确分析方法和计算成

本低的近似分析方法，在迭代过程中主要采用近

似分析方法，并依据精确分析方法来修正近似分

析方法。

设X为设计变量向量，尼表示精确分析模型

结果，f表示近似分析模型结果，定义比例因子：

盯(工)：≤尝
工【X)

在优化循环初始点x。计算五和Z，得到比例

因子，在后续优化循环中，近似分析结果为

f(x)=fss(X)盯(z) (3)

f(x)既包含了精确模型的信息，又采用了近

似模型简化了计算过程，同时在优化各个循环过
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程中，都可以更新比例因子，提高计算精度。

2)不确定性建模

不确定性建模主要针对研究对象的稳健设计

和可靠性设计问题。研究给定系统随机输入变量

的可能分布后，系统输出的概率分布，并确定系

统中不确定性影响的传播情况，从而整体把握系

统不确定性因素，获取最佳优化结果。考虑到系

统不确定性传播的影响，常用基于灵敏度和近似

方法进行分析。为了降低将可靠性分析引入

MDO研究中所带来的计算困难，Du等俐引人序

列优化方法来提高基于可靠性的MDO效率，其

基本思想是将序列可靠性分析循环将可靠性分析

解耦出来，可靠性分析和MDO过程分别基于不

同的MDO算法。

3)参数化建模

MDO过程往往包含大量的数据交换、模型

更新等步骤，是一个反复迭代，逐步寻优的渐进

式流程。若以人工控制MDO过程，将耗费大量

人力资源，不符合MDO研究与应用的初衷。因

此，参数化建模在MDO研究中有着举足轻重的

地位。参数化建模内容包括： (1)几何模型参

数化； (2)学科分析与优化参数化； (3)数据

交换参数化； (4)系统分析与优化参数化。

2．3近似方法

近似方法的本质是通过构造近似函数，将复

杂的学科分析从优化进程中分离，而将近似函数

耦合到优化算法中，得到近似最优解。近似方法

是处理MDO问题复杂性的有效工具，是MDO研

究的关键技术之一，典型的有模型近似和函数近

似两类。

模型近似是指用近似且易于求解的问题代替

原始问题的描述形式，主要出发点为减少设计变

量和约束函数数目，从而缩小问题的规模和提高

优化效率。函数近似则通过一系列近似问题来代

替原优化问题，主要有多项式响应面方法、Kriging

方法和径向基函数神经网络方法等。Kriging方法

在二次响应面的基础上对预测点的误差进行预

测，大大提高了精度。径向基函数神经网络方法

是一种高效的前馈式神经网络，具有最佳逼近和

全局最优特性，结构简单，近年来在MDO领域

也得到广泛应用。

2．4优化策略

优化策略是指MDO问题的数学表述及其在

计算环境中如何实现过程组织的问题，依据优化

层次的分解方式，分为单级优化和多级优化。多

级优化过程将系统优化问题分解为多个子系统的

优化协同问题，各个学科子系统分别进行优化，

并通过某种机制协同，适用于液氧／煤油发动机的
MDO应用，典型的多级算法如下。

1)协同优化算法(Collaborative Optimiza—

tion，CO)

CO算法是斯坦福大学的Kroo教授在一致性

约束算法基础上提出来的一种多级MDO算法1211。

CO算法的主要思想是：将复杂系统设计问题分

解为一个系统级和并行的几个学科级问题，将耦

合状态变量引入设计变量；系统优化后分发第i

个学科设计向量五，经过学科内优化分析得到相

容性最好的全局设计向量z{。并返回至系统级优

化，学科间解的不一致性通过约束C!来协调，最

终经过迭代获得学科问一致的最优设计方案。

CO算法的优点在于结构简单，将多学科优

化设计“化整为零”，各子系统负责本学科设计

优化，系统级负责协调优化学科间不一致性(图

3)，所以CO非常适用于工程领域，能够处理大

规模MDO问题。但是，CO算法的计算结构也存

在缺陷，对于强耦合问题，耦合状态变量的引

人，大大增加了设计变量的维度，．使得系统协同

优化迭代次数增多，因此，CO算法较适用于弱

耦合或松散耦合问题。

图3 CO方法示意图

Fig．3 Diagram of CO method
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2)多目标并行子空间优化算法(Multi—ob—

jective Concurrent Subspace Optimization，MCSSO)

2004年Huang和Bloebaum提出了一种能够

求解多目标优化问题的MCSSO算法【22划】。该算法

的思想是：对于有N个目标的优化问题，将其分

解为N个学科级优化问题，各学科优化获取本学

科优化目标，其他学科目标则作为本学科优化问

题的约束，每完成一次迭代得到一个Pareto解

(见图4)。由于不同设计点对应各学科目标函数

值不同，各学科优化的目标函数约束也不同，因

此从不同出发点可以获取不同的Pareto解，从而

可以得到Pareto解集。

图4 MOCSSo方法结构图

Fig．4 Structure diagram of MOCSSO method

3)两级系统综合优化算法(Bi—level Inte—

grated System Synthesis，BLISS)

1998年，Sobieski等提出了基于GSE的

BLISS算法125I，该算法结构如图5所示，其核心

思想是：当执行学科层优化时，系统设计变量保

持不变，学科优化只需满足本学科约束条件；当

执行系统层优化时，学科设计变量恒定，系统优

化只需满足系统级约束条件，优化系统设计变

量；如此反复进行学科优化与系统优化，直至满

足收敛条件，获得最优解。

BLISS方法通过灵敏度分析将系统层与学科

层优化联系起来(见图5)，在每次迭代过程的学

科优化之前，都需进行系统灵敏度获得系统目标

函数对局部设计变量的微分信息，作为子系统层

设计变量的权重。该解法最大优点是可以在优化

过程进行人工干预，而且子系统可以并行进行优

化。方法的寻优效率依赖于问题的非线性程度，

如果问题是非凸优化，则会随初始点不同，收敛

到不同的局部最优解。

图5 BLISS方法结构图

Fig．5 Structure diagram of BLISS method

3 MDO在液体火箭发动机的工程

应用

到目前为止，MDO技术在液体火箭发动机

领域的应用并不广泛，在液氧／煤油发动机领域的

具体应用就更加少见。从公开发表的文献来看，

多集中在部件级的研究，如燃气发生器、推力室

等【13-16]规则型面的设计优化，涉及传热、流动、

燃烧和结构等多学科的研究，这里选择部分与液

氧／煤油发动机MDO应用面临的相关MDO研究

成果进行论述。

3．1基于MDO的系统设计仿真与优化

液体火箭发动机各组件的设计已经成为高度

专业化的学科技术[131，但由于发动机各组件之间

以及发动机与运载火箭之间的相互作用和相互依

赖关系，需要从总体上进行匹配和协调。即通过

系统设计，使发动机各组件最大程度地相互适

应，并协调发动机与运载火箭的相互关系，从而

使发动机最大限度满足运载火箭的要求。
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由于发动机系统仿真中涉及众多学科，为了

对众多的系统参数进行优化，采用了组合优化策

略(见图6)，即首先通过遗传算法进行全局性搜

索，得到全局优化解的可能域，然后利用序列二

次规划方法进行局部寻优，确定最优解。研究结

果表明，通过组合优化可确保在设计变量的可行

域中找到全局最优点；同时，以燃烧室压强、燃

烧室混合比为设计变量，针对不同的优化目标组

合，能够得到对应的最优设计变量组合。

开始

系统静态特性分析

发动机结构质量计算

用isIGHT计算目标函数

j标是否最畦：≯＼／
0是龠

根据

最优

策略

重新

给定

系统

参数

图6基于仿真程序的发动机系统优化流程

Fig．6 Engine system optimization process based

oR simulation program

3．2燃气发生器身部的MDO研究

燃气发生器是液体火箭发动机的重要组件，

其MDO的研究涉及流动、传热以及结构强度3

个学科(14]。燃气发生器身部材料采用高温合金

GH4169，燃烧工质为氢气和氧气，燃气总温860 K，

总压8．5 MPa，其他参数根据热力计算得到。

考虑到几何约束，用NURBS曲线拟合收缩

段在轴对称平面的构型，提取出5个优化变量，

优化目标为燃气发生器质量最小化和总压恢复系

数最大化。采用单级优化算法MDF和物理规划

方法对多目标进行处理。由于燃气发生器壁面是

传热、流动和结构分析的耦合对象，为了简化分

析，将气动和传热的仿真分析耦合起来，得到燃

气的总压恢复系数和燃气发生器质量，并求解出

内外壁面的温度和压力分布作为结构强度求解边

界条件。

图7为优化型面的局部放大图。优化后，燃

气发生器的流动总压恢复系数变化很小，但质量

减小27％。优化后燃气发生器型面更加光滑，利

于流动，整体壁厚减薄，质量减轻。型面变光滑

后，流动更加顺畅，燃气的总压恢复系数有所提

高。但是，由于厚度变薄，通过壁面热传导而损

失的热量增加，会降低总压恢复系数。两者的综

合作用使得燃气总压恢复系数基本保持不变。

图7优化前后局部对比

Fig．7 Local comparison between optimized

design and original design

3．3液氧离心泵叶轮的MDO研究

文献[15]以液体火箭发动机中液氧离心泵

的叶轮为研究对象，综合采用了多目标遗传算法

和超传递近似法对叶轮的主要结构参数进行设计

优化，优化目标为权衡考虑泵的扬程、效率和泵

叶轮质量的综合效应，属于多目标优化的范畴。

作者根据叶轮结构参数(见图8)，将优化问

题整理为8个设计变量和3个优化目标的MDO

问题。优化结果得到了泵的扬程、效率和叶轮质

量的Pareto前沿。为了最终得到优化解，采用超

传递近似法得到了各优化目标的最佳权系数，在

此基础上将多目标优化处理为单个综合目标，从

而得到了整体最优解。结果表明，泵的扬程由

14 MPa，增加到21．8 MPa，提高了55％；而泵的

效率则由73．9％降低至71．6％；叶轮的质量也由

84．6 kg提高到100 kg，优化设计方案满足Pareto

前沿。

万方数据
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图8液氧离心泵叶轮的结构参数示意图

Fig．8 Schematic of structural parameters of

impeRer of LOX centrifugal pump

3．4再生冷却推力室的MDO研究

针对液体火箭发动机再生冷却推力室结构[1q，

推力室身部采用再生冷却，推力室内部有300个

变肋宽和槽深的纵向沟槽，与外壁共同组成了再

生冷却通道(见图9)。推力室的MDO模型包含

几何型面、质量、流动、传热以及结构应力等学

科，其中各学科的耦合关系可表征为图10所示

的设计结构矩阵。

图9推力室结构示意图

Fig．9 Schematic of thrust chamber structure

图10设计结构矩阵

Fig．10 Design structure matrix

在优化模型中，优化变量为图10所示的6

个结构参数，优化目标为推力室质量、比冲和冷

却通道压降，并通过无量纲线性加权将目标函数

整理为单个评价函数。仿真模型中推力室质量基

于参数化模型的内、外壁逐段差分计算，流场计

算基于二维轴对称Euler模型计算，传热计算基

于经验公式计算。作者基于仿真模型，通过解耦

推力室内壁燃气侧的压力和温度边界，将仿真分

解为两个子系统，即推力室流场的仿真和推力室

内壁传热、结构应力的仿真，从而实现了CO算

法的应用。两个子系统均采用序列二次规划法和

采用2阶响应面模型近似；系统级优化采用遗传

算法并基于iSIGHT平台，实现了3台PC机的双

层并行运算。优化结果改善了冷却通道的构型，

减小了3．96％的压降和4．28％的推力室质量，但

是比冲略有减小。

4结束语

在MOO技术发展的30多年里，在复杂系统

工程设计领域的广泛应用彰显了MDO方法的强

大设计和优化能力，然而在液体火箭发动机设计

领域MDO的应用并不多见。考虑到大推力液氧／

煤油补燃循环发动机设计的多学科本质，在发动

机总体和子系统的设计中应用MDO技术，可充

分激活和协调各个学科之间和学科内部的多学科

特征，发展出一套新的设计方法。现阶段，大量

CAD／CAE商业软件的成熟以及集成化、智能化、

网络化的接口技术破除了协同和处理各个专业学

科的壁垒，设计水平的提高和技术的进步，已经

为我们应用MDO提供了有利的条件，必将推动

MDO技术更大程度的发展和应用。
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