
第４２卷 第２期 国　防　科　技　大　学　学　报 Ｖｏｌ．４２Ｎｏ．２
２０２０年４月 ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＮＡＴＩＯＮＡＬＵＮＩＶＥＲＳＩＴＹＯＦＤＥＦＥＮＳＥＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ Ａｐｒ．２０２０

ｄｏｉ：１０．１１８８７／ｊ．ｃｎ．２０２００２０１０ ｈｔｔｐ：／／ｊｏｕｒｎａｌ．ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

导弹结构热防护一体化设计与优化


徐世南，吴催生
（中国空空导弹研究院，河南 洛阳　４７１０００）

摘　要：针对导弹面临的严酷气动热力环境，基于传统波纹夹芯结构，为导弹设计了一种兼具承载和热
防护功能的一体化结构。建立热－结构耦合计算模型，对一体化结构进行结构承载与热防护性能分析，结果
表明：一体化结构在高温下具有较好的承载能力；增加一体化结构隔热层与内壁厚度有助于提高导弹的热防

护效率。以一体化结构热防护效率最高和质量最小为目标，采用第二代非支配排序遗传算法实现了多目标

优化，并认识到：一体化结构热防护效率与质量相互影响，设计时需要需综合考虑。
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　　导弹超高速飞行时，面临严酷的气动热力环
境，给弹体结构带来重大考验［１－２］。随着新材料、

新科技的不断发展，结构热防护一体化技术为导

弹在超高速飞行时应对严酷环境提供了新的发展

思路［３］。结构热防护一体化技术是热防护系统

在完成防隔热功能的前提下，可同时承受其他飞

行载荷，从而实现承载／防热一体化的技术［４］。

结构热防护一体化技术已经在各类高超声速

飞行器中得到应用。Ｂａｐａｎａｐａｌｌｉ等［５］提出了波纹

夹芯承载／防热一体化结构，该结构由上、下壁板
和中间层的腹板构成，腹板空隙处填充隔热材料，

以此实现高超声速飞行器的热防护。由于在隔热

层较薄时腹板会出现热短路效应，导致热防护失

效，为解决此问题，Ｄａｒｙｎａｂｅｉｇｉ等［６］设计了镂空

结构的腹板。王琪等［７］对波纹夹芯承载／防热一

体化结构进行了热力耦合分析，证明了此结构在

高超声速飞行器中应用的可行性。除波纹夹芯

结构外，蜂窝夹芯结构由于其比强度高，成为研

究热点。吴大方等［８］对此结构进行了热冲击试

验，发现它在高温环境下具有很强的抗变形能

力。许磊［９］对蜂窝夹芯结构工艺进行了研究，

实现了其在导弹天线罩上的研制。赵剑等［１０］对

蜂窝夹芯结构的传热特性进行了实验。此外，

仿生学促进了许多新型承载／防热一体化结构
的发展，如莲藕结构［１１］、甲壳虫结构［１２］等，均具

有很好的承载与防热能力，但制造工艺较为复

杂。为了改进一体化结构的性能，需要对其进

行优化设计。Ｚｈａｏ等［１３］采用模拟退火方法实

现了波纹夹芯一体化结构的轻质化。Ｘｉｅ等［１４］

采用全局收敛移动渐近线法对波纹夹芯一体化
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结构进行了拓扑优化，优化方案中一体化结构

比初始方案中减重 ３７％。张志理等［１５］采用遗

传算法改善了波纹夹芯板的防护性能。刘伟先

等［１６］采用全局响应面法，以结构重量为目标函

数，实现了蜂窝结构的减重优化。

目前，关于高超声速飞行器结构热防护一体

化的研究，主要在壁厚厘米量级以上的飞行器中

展开，而在毫米量级的飞行器上实现应用仍是难

点。导弹壁厚一般在３ｍｍ左右，将现有一体化
结构应用于导弹，由于隔热层厚度降低，热防护性

能变差，腹板的热短路效应加剧，会造成热防护失

效，腹板镂空设计方法也不再适用，承载／防热一
体化在导弹中的应用困难加大，需要对其进行设

计与研究。在各类形式的一体化结构中，波纹夹

芯结构制造工艺较为简单，更具应用优势［１７］。本

文基于波纹夹芯结构，对导弹进行结构热防护一

体化设计；并建立其热力耦合仿真模型，验证其应

用的可行性；进而分析此结构的防热特性，并以热

防护效率最高和结构质量最小为优化目标，进行

多目标优化设计。

１　结构热防护一体化设计与仿真建模

图１　波纹夹芯结构
Ｆｉｇ．１　Ｃｏｒｒｕｇａｔｅｄｃｏｒｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

１．１　一体化设计

波纹夹芯结构如图１所示。将此结构应用
于导弹舱体，如图２所示。外壁为导弹外表面，
承受力／热载荷，通常采用高温合金材料，以抵
抗高温；中间部分为隔热层，由腹板和轻质隔热

材料组成，腹板用来承载，轻质隔热材料填充在

隔热层的空隙中，不负责承载，但可以减缓热量

向内部的传递；内壁为导弹内表面结构，可采用

较高比热容的金属材料，吸收一定热量从而避

免导弹内部结构温度过高。将腹板和连接环相

连接，不仅可以增强承载能力，而且结构壁厚

大，热容高，可使此区域内表面温度有所下降，

降低腹板区域的热短路效应。本设计的隔热层

填充材料采用 ＳＹ１０００［１８］，其余结构部分均采
用钛合金材料，具体材料参数见表１与表２。由
此，保证舱体中间区域满足热防护目标，即可实

现结构热防护一体化。

（ａ）导弹舱体局部
（ａ）Ｐａｒｔｏｆｍｉｓｓｉｌｅｃａｂｉｎ

（ｂ）结构热防护一体化示意
（ｂ）Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｔｈｅｒｍａｌｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ

图２　一体化结构设计
Ｆｉｇ．２　Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｅｓｉｇｎ

表１　ＳＹ１０００材料参数
Ｔａｂ．１　ＳＹ１０００ｍａｔｅｒｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

密度／

（ｋｇ／ｍ３）

热膨胀系数／

℃－１

热传导系数／

（Ｗ·ｍ－１·℃－１）

比热容／

（Ｊ·ｋｇ－１·℃－１）

２００
２．４５·１０－６～

３．０９·１０－６
０．０１６～０．０６４ ７２５～１１００

表２　钛合金材料参数
Ｔａｂ．２　Ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｍａｔｅｒｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

密度／

（ｋｇ／ｍ３）

热传导系数／

（Ｗ·ｍ－１·℃－１）

弹性模量／

（Ｐａ）

热膨胀系数／

（℃－１）

４４００ ６．８～１１．８
７．５·１０１０～

１．０９·１０１１
９．２·１０－６～

１．０６·１０－５

强度极限／

（ＭＰａ）

比热容／

（Ｊ·ｋｇ－１·℃－１）
泊松比

５９０ ６１０～７０２ ０．３

１．２　热－结构耦合模型

由于温度场与应力场相互作用的非线性程度

有限，故可用间接法进行热－结构耦合仿真计算。
基于文献［７］的方法，建立如图３所示的仿真分
析流程。在进行结构热应力分析时，首先对结构

进行瞬态温度历程计算，再选取某时刻的温度值

作为载荷（一般可选温度最大值时刻），最后进行

·９７·
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结构应力应变分析。

结构热应力分析方程为：

（λ＋Ｇ）ｅｘ
＋Ｇ２ｕ－ αＥ１－２μ

（ΔＴ）
ｘ

＋Ｆｘ＝０

（λ＋Ｇ）ｅｙ
＋Ｇ２ｖ－ αＥ１－２μ

（ΔＴ）
ｙ

＋Ｆｙ＝０

（λ＋Ｇ）ｅｚ
＋Ｇ２ω－ αＥ１－２μ

（ΔＴ）
ｚ

＋Ｆｚ











 ＝０

（１）

其中，ｅ＝εｘ＋εｙ＋εｚ，λ＝
μＥ

（１＋μ）（１－２μ）
，Ｇ＝

Ｅ
２（１＋μ）

，εｘ、εｙ、εｚ分别为沿 ｘ、ｙ、ｚ轴热应变；μ

为泊松比；Ｅ为弹性模量；α为热膨胀系数，Ｆｘ、
Ｆｙ、Ｆｚ分别表示单位体积的体积力在 ｘ、ｙ、ｚ轴上
的分量。

图３　热－结构耦合分析方法流程图
Ｆｉｇ．３　Ａｎａｌｙｓｉｓｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｔｈｅｒｍｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌｃｏｕｐｌｉｎｇ

２　结构承载与防热性能分析

２．１　结构热－结构耦合分析

导弹高速飞行时，气动热与气动力载荷共同

作用于弹体。以某型导弹的试验载荷为例，假设

热防护目标为３００℃，导弹舱体尺寸参数如图４
所示；气动热载荷转化为温度载荷，如图５所示，
施加在结构外壁，假设仿真模型无辐射，结构内壁

底部绝热，将得到一个较为保守的仿真结果；将气

动力载荷等效处理为１０００Ｎ·ｍ的弯矩载荷；结
构分析时根据圣维南原理，舱体结构模型两侧轴

向均伸长合适长度，然后施加边界条件和结构载

荷，其中一端采用固定边界条件，另一端施加弯矩

载荷。

热－结构仿真计算时，对网格进行了收敛性
检验，如表３所示。综合计算精度与效率，网格尺
度取０１ｍｍ。

图４　舱体模型
Ｆｉｇ．４　Ｃａｂｉｎｍｏｄｅｌ

图５　温度载荷
Ｆｉｇ．５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｌｏａｄ

表３　网格收敛性检验
Ｔａｂ．３　Ｇｒｉｄｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｔｅｓｔ

编

号

网格尺度／
ｍｍ

距离舱体端部

１６ｍｍ温度／℃
结构最大ｖｏｎＭｉｓｅｓ

应力／ＭＰａ

１ １ ３０１ ３７４

２ ０５ ３００ ３９２

３ ０１ ３００ ３９５

４ ００５ ３００ ３９６

５ ００１ ３００ ３９６

热－结构耦合分析的温度结果如图６所示，
温度呈轴对称分布，并且由端部高温区向中部低

温区逐渐过渡。距离舱体端部１６ｍｍ区间内，内
表面温度超过热防护目标（＞３００℃），但此位置
与连接环连接，可采取进一步热防护，且与连接环

连接后（如图７所示），此区域总厚度增加，热容
增大，舱体内表面实际温度会有所降低。上述区

间以外的内表面温度满足热防护目标，不再需要

额外热防护。

热－结构耦合分析的应力结果如图８所示，
证明该结构具有较好的承载能力。舱体中部应力

较强，结构易发生破坏，属于应力薄弱区域。

·０８·
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图６　温度分布
Ｆｉｇ．６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图７　舱体结构设计
Ｆｉｇ．７　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｄｅｓｉｇｎｏｆｃａｂｉｎ

图８　应力云图
Ｆｉｇ．８　Ｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

２．２　防热特性分析

热防护效率定义：

η＝（Ｔ０－Ｔｉｎ）／Ｔ０×１００％ （２）
式中，Ｔ０为测点外壁温度，Ｔｉｎ为测点内壁温度。

对图 ７中监测点位置进行分析，研究其在

４０ｓ温度最高时刻的热防护特性。舱体半径和长
度对热防护效率的影响如图９所示，其中舱体长
度通过改变隔热层填充区域长度实现。由图可

知，舱体半径和舱体长度对热防护效率影响很小，

说明此设计方案可推广到其他型号导弹。

（ａ）舱体半径
（ａ）Ｒａｄｉｕｓｏｆｍｉｓｓｉｌｅｃａｂｉｎ

（ｂ）舱体长度
（ｂ）Ｌｅｎｇｔｈｏｆｍｉｓｓｉｌｅｃａｂｉｎ

图９　热防护效率
Ｆｉｇ．９　Ｔｈｅｒｍａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

在分别改变所关心参数尺寸，其余尺寸不变

的情况下，研究结构内、外壁和隔热层厚度对热防

护效率的影响，结果如图１０所示。外壁厚度对结
构热防护效率的影响较小，增加隔热层与内壁厚

度有利于提高结构的热防护效率。增加隔热层厚

度，结构隔热能力增强；增加内壁厚度，结构热容

量增加，利于结构吸收更多热量。

３　结构多目标优化设计

增加隔热层与内壁厚度有助于提高结构热防

护效率，但受舱体壁厚尺寸限制，隔热层与内壁厚

·１８·
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图１０　热防护效率
Ｆｉｇ．１０　Ｔｈｅｒｍａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

度增幅有限，且外壁厚度会因此降低，结构承载能

力会受到影响。在实际应用中，不仅仅需要保证

结构热防护效率，也需要实现结构轻质化，否则会

因为导弹重量过重而影响飞行品质，因此需要进

行结构多目标优化设计。

３．１　数学模型

进行导弹结构热防护一体化优化时，结合图４、
图７建立初始设计模型，需要考虑以下几点因素：
１）弹体壁厚为３ｍｍ；
２）结构需要具有较好的承载能力，在力－热联

合载荷下，优化后结构应力小于材料极限强度；

３）考虑实际加工精度，将壁厚尺寸限定为小
数点后一位。

以结构热防护效率最高和质量最小作为优化

设计目标，为便于求解，定义目标函数如下：

ｆ１（ｘ１，ｘ２）＝１－η（ｘ１，ｘ２）／１００

ｆ２（ｘ１，ｘ２）＝ｍ（ｘ１，ｘ２{ ）
（３）

式中，η（ｘ１，ｘ２）为结构热防护效率，ｍ（ｘ１，ｘ２）为
结构质量，ｘ１为结构隔热层厚度，ｘ２为结构内壁
厚度，σ（ｘ１，ｘ２）为结构最大应力。

导弹一体化热防护结构的优化数学模型为：

ｍｉｎ［ｆ１（ｘ１，ｘ２），ｆ２（ｘ１，ｘ２）］

ｓ．ｔ．

σ（ｘ１，ｘ２）≤σ０
ｘ１＋ｘ２＜３

ｘ１∈｛０．１，０．２，…，２．７，２．８｝

ｘ２∈｛０．１，０．２，…，２．７，２．８










｝

（４）

３．２　优化方案

基于文献［１９］的第二代非支配排序遗传算
法（ＮｏｎｄｏｍｉｎａｔｅｄＳｏｒｔｉｎｇＧｅｎｅｔｉｃＡｌｇｏｒｉｔｈｍ－Ⅱ，
ＮＳＧＡ－Ⅱ）进行优化分析，遗传运算采用精英保

留策略，交叉与变异运算采用自适应策略，其中自

适应率为［２０］：

Ｐｃ＝
Ｐｃ１－

（Ｐｃ１－Ｐｃ２）（Ｆ－Ｆａｖｇ）
Ｆｍａｘ－Ｆａｖｇ

Ｆ≥Ｆａｖｇ

Ｐｃ１ Ｆ＜Ｆ{
ａｖｇ

（５）

Ｐｍ＝
Ｐｍ１－

（Ｐｍ１－Ｐｍ２）（Ｆ－Ｆａｖｇ）
Ｆｍａｘ－Ｆａｖｇ

Ｆ≥Ｆａｖｇ

Ｐｍ１ Ｆ＜Ｆ{
ａｖｇ

（６）
式中Ｐｃ１、Ｐｃ２、Ｐｍ１、Ｐｍ２为常数，Ｐｃ、Ｐｍ为自适应交叉和
变异概率，Ｆ为待运算个体自适应值，Ｆｍａｘ和Ｆａｖｇ分
别为每代种群最大个体适应度值和平均适应度值。

Ｐｃ１、Ｐｃ２、Ｐｍ１、Ｐｍ２可分别取０９、０６、０１、０００１
［２０］。

优化流程如图１１所示：首先，随机产生种群
规模为Ｎ的初始父代种群，非支配排序后通过遗
传运算得到种群规模为 Ｎ的第一代子代种群；其
次，从第二代开始，将父代种群与子代种群合并为

种群规模为２Ｎ的临时种群，通过快速非支配排
序和拥挤度计算，并根据非支配关系和个体拥挤

度选取合适的个体组成种群规模为 Ｎ的新父代
种群；最后，通过遗传运算产生新子代种群；依此

类推，直到满足程序终止条件。

图１１　优化流程
Ｆｉｇ．１１　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｌｏｗ

３．３　优化结果分析

以目标函数值为适应度值，通过热 －结构耦

·２８·
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合有限元分析进行适应度值计算，初始种群规模

取１５，遗传运算终止条件为迭代数达到３０［２１］。
表４给出了三个 Ｐａｒｅｔｏ非劣解，各结果的热

防护效率与结构质量，相比于初始设计模型均得

到优化。结果１的热防护效率较好，但是结构质
量大，结果２与结果３的结构质量得到减轻，热防
护效率却有所降低。所以在无其他决策条件的情

况下，无法确定哪个是最优设计方案，这体现了多

目标优化的特点。以结果１为例，其温度与应力
云图如图１２所示，结构在实现防热的同时，承载
能力需求也得到满足，应力薄弱区域在舱体外壁。

当需要进一步提升结构承载能力时，可根据优化

结果对应力薄弱区域的结构进行加强。

表４　Ｐａｒｅｔｏ非劣解
Ｔａｂ．４　Ｐａｒｅｔｏｎｏｎｉｎｆｅｒｉｏｒｒｅｓｕｌｔｓ

外壁

厚度／
ｍｍ

隔热层

厚度／
ｍｍ

内壁

厚度／
ｍｍ

热防

护效率／
％

结构

质量／
ｋｇ

结果１ ０．４ １．４ １．２ ６０ ０．４５７

结果２ ０．２ ２．５ ０．３ ５８ ０．１８９

结果３ ０．２ ２．６ ０．２ ５７ ０．１６５

初始模型 １ １ １ ５５ ０．５５８

（ａ）温度云图
（ａ）Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

（ｂ）应力云图
（ｂ）Ｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图１２　结果１云图
Ｆｉｇ．１２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｒｅｓｕｌｔ１

优化的Ｐａｒｅｔｏ最优化前沿如图１３所示。优
化结果与枚举法拟合曲线相吻合，验证了优化方

法的有效性。Ｐａｒｅｔｏ最优化前沿两端体现了最高
热防护效率设计与最低重量设计，应用中一般会

采用权衡设计，选择 Ｐａｒｅｔｏ最优化前沿中的某个
方案。Ｐａｒｅｔｏ最优化前沿体现出结构热防护效率
与质量相互制约，在优化设计时需要综合考虑结

构热防护效率和结构质量这两个设计因素。

图１３　Ｐａｒｅｔｏ最优化前沿
Ｆｉｇ．１３　Ｐａｒｅｔｏｆｒｏｎｔｒｅｓｕｌｔｓ

４　结论

１）基于波纹夹芯结构，导弹舱体两端与连接
环连接共同承载，舱体内、外壁填充隔热材料，实

现了结构承载与热防护一体化，为结构热防护一

体化在小壁厚飞行器的应用提供了工程指导。

２）对一体化结构进行热防护特性分析发现，
增加隔热层与内壁厚度可提高一体化结构热防护

效率。

３）采用ＮＳＧＡ－Ⅱ优化算法，并引入自适应
策略，进行导弹结构热防护一体优化设计，得到

Ｐａｒｅｔｏ最优化前沿，提高了热防护效率，减轻了结
构质量。研究表明，提高结构热防护效率会造成

结构质量增加，这两个因素相互制约，设计时需要

综合考虑。
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