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[ 摘要 ]   通过在线监测结构响应，实时掌握结构的健康状况，并在此基础上对可能发生的损伤和故障进行预报，以便

能及时采取措施，保证复合材料结构的服役安全。综述了几种重要的结构健康监测方法的研究进展、应用场合与发

展历程，包括：全局状态感知技术（光纤传感监测法）、全局损伤诊断技术（波传播损伤诊断法）、局部损伤诊断方法（机

电阻抗监测法、真空比较监测法、智能涂层法等），讨论了复合材料结构健康监测传感器的安装方法。结合各种技术

的发展历程和优缺点展望了航空航天复合材料结构健康监测技术的发展趋势。
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因此，针对航空航天复合材料结构

的结构特点与应用环境发展健康监

测技术（Structural Health Monitoring, 

SHM）可以在结构运行中采集健康

状况信息，提高航空航天结构的安全

性 [7-11]。将结构健康监测技术与无

损检测技术相结合有助于实现航空

航天结构基于状态维护，并最终为结

构优化设计迭代提供依据。

近年来，国内外多家研究机构及

企业进行了大量有关结构健康监测

的基础研究 [12-16]，并逐步将结构健康

监测技术应用于先进飞行器复合材

料结构安全维护中 [17-18]。NASA 于

1998 年采用光纤光栅传感器感知可

重复使用运载器（RLV X-33）低温

贮箱的状态（包括温度和应变场）。

随后，NASA 又开发了混合诊断工

具 BEAM，并将其应用于航天飞机主

引擎异常检测 [19-21]。洛克希德 · 马

丁公司为获得较高的结构可靠性及

武湛君

大连理工大学航空航天学院教授，

副院长，中国复合材料学会常务理事，

博士，从事飞行器结构 / 材料性能表征

与结构健康监测研究。

与传统金属材料相比，复合材料

具有更高的比强度、比刚度并具有

极强的可设计性，因此广泛应用于

航空航天领域 [1-2]。美国航空航天局

（NASA）兰利研究中心在《航空航天

用先进复合材料发展报告》中指出，

将复合材料应用于机翼机身可实现

减重 24.3% 的目标 [3]。先进复合材

料在航空航天结构中的应用还可以

实现抗腐蚀、减少连接结构等目标。

复合材料的气动剪裁技术可显著提

高结构效率 [4]；整体成形技术可有效

减少连接，提高结构可靠性，降低成

本；复合材料耐腐蚀抗疲劳特点可

降低维护成本。因此复合材料大量

应用于航空航天结构中。部分民用

飞机复合材料占总重量的比例如图

1[2] 所示。

由于材料内部存在复杂的非线

性和分散性因素，复合材料结构的

强度和破坏模式预测十分困难 [5-6]。
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可维修性而在其新一代战斗机 F-35

中安装了先进预测及健康管理系统

（Prognostics & Health Management，

PHM），该系统与地面的联合分布式

信息系统相结合形成了飞机集成健

康管理系统 [22]。在民用航空结构健

康监测领域，美国波音公司开展了大

量探索性工作，构建了飞机结构健

康监测的基本体系结构，在多个机

型上采用结构健康监测技术对结构

的微裂纹进行监测。欧洲空客公司

研究了结构健康监测技术在 A320、

A340、A350、A380 等型号客机上的

实现，并针对飞机不同部件提出了

相应的结构健康监测需求 [20]。由空

客集团主持，历时 6 年（2011~2016）

的飞机智能化项目——（SARISTU，

Smart Intelligent Aircraft Structures）

中针对飞行器损伤诊断技术做了详

细的总结，包括：基于光纤的飞机结

构变形监测技术 [23]，基于超声导波

的损伤监测技术 [24]、多损伤评估技

术（主动式）[25] 和撞击监测技术 [26]

（被动式）、基于机电阻抗的裂纹监

测技术 [27]。英国的 QinetiQ 公司研

发了新型的结构状态监测系统，主要

是针对结构健康监测系统与民用飞

机机翼设计和生产的集成问题与内

置式结构健康监测系统 [28]。这些技

术项目的研究经验显示：在航空航

天复合材料结构运行过程中，结构的

运行状态（形状、温度场、应变场等）

和损伤情况（位置、严重程度、扩展趋

势等）是表征结构健康状况的主要

信息 [29-30]。

针对航空航天复合材料结构健

康监测的关键问题，本文介绍了应用

于航空航天复合材料结构的健康监

测技术，包括结构状态监测和损伤诊

断方法，重点综述了各项技术的研究

现状、关键问题及主要挑战，最后讨

论了航空航天复合材料结构健康监

测技术的发展趋势。

航空航天复合材料结构
健康监测技术研究现状

健康监测技术在航空航天复合

材料结构中的实施流程如下：

（1）在结构运行过程中，首先，

通过状态感知技术获取结构的应变

场、温度场等状态特征，建立结构的

状态模型；

（2）其次，利用损伤诊断技术识

别结构可能存在的损伤特征，包括损

伤 / 撞击位置、大小和扩展趋势等；

（3）再次，根据损伤诊断结果修

改状态模型，并再次迭代；

（4）在结构运行结束之后，根据

状态模型变化历程和损伤特征实施

对结构的无损检测与基于状态维修，

并为结构优化设计积累数据。

健康监测技术结合无损检测技

术将大大增强航空航天结构的在役

安全性、可靠性、耐久性，显著提高结

构的使用效益 [31-32]。为实现这一目

标，需要解决的关键问题包括：

（1）如何开发轻量化状态感知

方法以实现大面积结构全局状态综

合感知；

（2）如何提出损伤识别与撞击

监测方法以实现复杂结构内部损伤

在线诊断；

（3）如何针对复合材料连接结

构发展微裂纹萌生 / 扩展监测技术；

（4）如何设计适用于航空航天

复合材料结构健康监测技术的传感

器安装方法。

从这些关键问题入手，本节综

述了几种重要的结构健康监测方法

的研究进展、应用场合与使用局限，

包括：全局状态感知技术（光纤传感

监测法）、全局损伤诊断技术（波传播

法）和局部损伤诊断方法（机电阻抗

监测法、真空比较监测法、智能涂层

法等），并讨论了复合材料结构健康

监测传感器的安装方法。

1  全局状态感知技术

结构运行状态包括结构的形状、

运行姿态、温度场、应变场、应力场

等。在无损检测技术中，常用点式应

变片和温度传感器在停机状态下检

测结构的应变场和温度场。这种技

术形式的成熟度较高，作为重要的应

变场、温度场重构手段广泛应用于静

力加载、疲劳等试验中。但是这种技

术传感器及其线缆用量较大，检测速

度较慢，无法适应实时数据采集的要

求。为了监测结构在运行状态的实

时变化趋势，研究人员基于光纤传感

器开发了航空航天结构在线状态感

知技术。光纤传感的原理是通过分

析经光纤传感器调制后的光信号特

征（如光的强度、波长、频率、相位、偏

振态等）的变化来获取被测参数（应

变、温度、pH 值等）。光纤传感器具

有灵敏，质量轻、尺寸小、抗电磁干扰

能力强、耐腐蚀等优点 [33]。光纤传感

图1  民用飞机复合材料用量比例

Fig.1  Consumption of the composite materials on civil aircraft
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器在航空航天结构健康监测中的具

体应用包括：结构温度场感知 [34]、结

构腐蚀监测 [35]、结构冲击损伤监测 [36]

等。根据有效测量段的分布情况，光

纤传感器分为准分布式和分布式两

种。由于加工条件的限制，目前应用

在航空航天结构健康监测领域的光

纤传感器多为准分布式光纤传感器。

准分布式光纤光栅传感器具有测量

精度高、事件位置精确定位等优点，

因此，在航空航天复合材料结构状态

感知研究中受到广泛关注。

NASA 从 20 世 纪 80 年 代 开 展

利用应变信息反映飞机机翼形状变

化的应用研究，90 年代中期开始引

入光栅光纤传感技术。21 世纪初，

NASA 开始研究机翼形状测量方法，

研究人员在一根复合材料制成的空

心管上布置了多条弱反射光纤光栅

传感器，并计算弯扭组合状态下的

挠度 [37]。2014 年，NASA 在基于变

形测量的飞机机翼变形主动控制方

面取得了进展 [38]。从 2014 年开始，

NASA 阿姆斯特朗飞行研究中心逐

步开展机翼蒙皮变形测量方面的研

究，将之前的理论与技术积累进一步

发展到工程应用领域，结合最小二

乘、三次样条插值以及计算机数值模

拟等方法，将局部的变形测量值进一

步扩展到整个翼面，并重构整个翼面

的变形状态 [39-40]。在多次往返航天

飞行器项目中，基于布拉格光纤光

栅原理的传感器被认为是进行集成

化健康监测的最佳选择 [41]。DC-XA 

Flight 2 光纤结构健康监测系统如图

2[42] 所示。

国内关于光纤状态监测技术的

研究大多集中在光栅光纤的原理和

应用研究上，针对分布式光纤传感器

在航空航天领域内应用的文献较少。

与光栅光纤相比，分布式光纤的优点

在于测量范围大、安装简单、损耗小、

易于布网、传感单元成本相对较低，

适合于大面积结构状态实时感知 [43]。

2014 年，大连理工大学与西安

飞机强度设计研究所共同开发了基

于分布式光纤传感器的结构状态实

时感知系统，并利用该系统实现了受

载状态下复合材料翼梢小翼的应变

场实时感知，其传感器安装形式及应

变场感知结果如图 3 所示。

如图 3（a）所示，翼梢小翼结构

表面存在一些损伤，分布式光纤传感

器被布置在结构表面，安装形式为表

面粘贴；如图 3（b）所示，利用液压

加载装置在翼梢小翼结构的背面施

加均布载荷；如图 3（c）所示，应变

分布形式对结构局部刚度的变化比

较敏感，基于分布式光纤传感器的应

变状态监测结果准确地反映了翼梢

小翼结构的健康状况。该试验验证

了基于分布式光纤传感器的全局状

态感知技术在实际复合材料航空航

天结构健康监测中的有效性。

基于光纤传感器的结构全局状

态感知技术适用于大面积结构（如机

翼蒙皮、贮箱壁等）的表面应变场重

构。其中光栅光纤传感器在航空航

天结构状态监测领域已有较高的技

术成熟度和广泛的应用，分布式光纤

传感器与光栅光纤传感器相比具有

测点多、分辨率高等优势，因此更适

用于应变场重构等技术领域。

基于光纤传感器的全局状态感

知技术的局限性在于传感器对环境

影响非常敏感，因此在实际应用中往

往受到干扰较大。需要针对航空航

天结构的应用环境进行光信号补偿

或环境因素解耦研究。

2  全局损伤诊断技术

复合材料在生产、运输、加工过

程中不可避免地存在一些微型缺陷，

在使用过程中由于载荷、环境因素或

撞击事件的作用可能出现新的损伤。

这些缺陷和损伤（如脱层、脱胶、界面

裂纹、低速撞击等）往往比较隐蔽，

但是如果未被及时发现，这些微小

的缺陷和损伤将会在载荷和环境的

作用下迅速扩展导致结构突然失效。

因此有必要研究复合材料结构全局

损伤诊断技术。

超声导波在板壳类结构中具有

图2  DC- XA Flight 2 基于光纤的结构状态

监测系统

Fig.2  Optical fiber-based health 

monitoring system on DC- XA Flight 2

（a）翼梢小翼光纤布置 （b）翼梢小翼受载 （c）应变状态监测结果

图3  复合材料翼梢小翼受载条件下状态感知

Fig.3  Condition perception of a composite winglet under loading
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传播距离远、能量集中、便于激励 /

收集等优点。随着复合材料结构在

航空航天领域内的广泛应用，人们开

始注重将超声导波健康监测技术应

用于机翼蒙皮、连接结构、燃料贮箱

等结构中。基于超声导波的结构健

康监测方法的原理如图 4 所示。

如图 4 所示，结构健康监测技术

分为主动式图 4（a）和被动式图 4（b）

两种。主动式结构健康监测基本思

想是首先采用激发传感器将能量导

入监测结构，与此同时传感器在结构

上的其他位置接收结构响应信号，并

对其进行分析，据此对结构的健康状

况进行监测 [44-46]。被动式结构健康

监测技术的基本思想是利用传感器

采集结构在外部作用（如撞击）下发

生的响应（如应变和应力波），采取特

定的算法估计外部载荷及其发生位

置，与渐进性损伤分析模型相配合就

可以获知结构的健康状况 [32,47]。被

动结构健康监测方法只需要信号接

收装置，无需激励装置，一般不能离

线使用。

2.1  基于超声导波的主动式损伤

        诊断技术

导 波 根 据 信 号 收 发 方 式 分 为

Pitch-Catch[48] 和 Pulse-Echo[49] 两种

模式。在 Pitch-Catch 模式中，导波

信号由 A# 传感器激发，由 B# 传感

器接收，之间信号路径为 A-B ；在

Pulse-Echo 模式中，导波信号由 A#

传感器激发，由 A# 传感器自身接收，

信号路径为 A-A。在信号路径上的

结构特性变化将会影响信号特征，在

导波信号中提取这些特征以实现在

全局范围内识别损伤的存在、确定损

伤的位置并对损伤的严重程度进行

定量化评估。基于这种原理，目前国

内外研究人员提出了很多基于导波

的损伤识别方法，包括：相控阵成像

方法 [50-53]、层析成像方法 [52,54]、偏移

成像方法 [54]、延迟叠加成像 [55] 和基

于损伤概率分布（RAPID）成像 [53,56]

等方法。

为了最大限度地发挥基于超声

导波的主动式技术的损伤诊断能力，

需要进行传感器网络设计、信号激发

频率控制、损伤因子选择、信号环境

补偿等方面的研究。针对这些问题

研究人员进行了大量的研究工作。

Gao 等 [57] 研究了如何控制激发

频率以降低复合材料尾翼结构中超

声导波传播的衰减。Kessler[58-59] 阐

述了信号激励频率选择对损伤诊断

精度的影响。大连理工大学结构健

康监测团队与中国商飞北京民用飞

机技术研究中心合作研究了多肋复

合材料结构中不同损伤因子的损伤

定位误差以及信号激发频率对损伤

诊断精度的影响 [60]，大型复合材料

机身壁板演示验证表明，该方法能够

有效识别大于 2cm2 的模拟附着物损

伤，损伤定位误差小于 2cm。Yuan

等基于信号峰值损伤指数对蜂窝夹

芯和碳纤维复合材料中由能量冲击

引起的脱层损伤进行了监测，试验

结果验证了该方法的有效性 [61]。航

空航天结构常处于变温度的工作环

境中，温度的变化对超声导波的传播

特性影响很大，因此会影响基于超声

导波的损伤诊断方法的精度 [61-62]。

Wang 等 [63] 利用构建信号空间的方

式实现了对环境温度影响的补偿，试

验结果证明该补偿方法提高了变温

环境中损伤诊断的精度。

损伤定量化评估技术是结构健

康监测技术领域内的关键问题，关系

到结构剩余寿命预测的准确性，该技

术的顺利实施有助于实现结构基于

状态维修。大连理工大学结构健康

监测团队提出损伤二维形状 / 尺寸

识别方法，该方法借助损伤边界可视

为声波信号激励源的思想，将损伤边

界离散化为结构二维空间中的点，依

次遍历损伤周围各激励传感器激发

导波信号并与损伤作用，提取损伤

全路径（反射与折射路径）散射信号

的到达时间，获得各点的二维位置估

计，同时结合各点位置的二元正态分

布概率以及凸包函数实现损伤形状 /

尺寸的二维特征识别，研究结果如图 

5 所 示 [64]（面 积 6.5m2，粘 贴 320 个

压电传感器，设置 73 个随机损伤）。

针对全尺寸复合材料壁板应用损伤

二维形状 / 尺寸识别方法，实现了多

个损伤的准确识别。

基于对超声导波主动式损伤诊

断技术关键问题的研究，大连理工大

学结构健康监测团队与中航工业北

京航空制造工程研究所合作，应用该

技术进行了 ARJ-21 全尺寸复合材

料尾翼静力加载健康监测试验，分析

了复杂结构形式对超声导波传播特

性的影响 [58, 64-65]，提出了基于超声导波

的复杂结构传感器网络布置方法 [66]、

变温度下复合材料结构健康监测方

法 [67] 以及局部多损伤诊断方法 [68]。

复合材料全尺寸尾翼结构静力加载

（a）主动式结构健康监测 （b）被动式撞击监测

图4  基于超声导波的结构健康监测

Fig.4  Guide wave-based structural health monitoring
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过程中将不可避免地受到外部撞击，

使结构产生目不可检的损伤，如内部

分层、基体开裂、纤维断裂等，这将导

致结构承载能力降低，强度和稳定性

退化，严重时会引起结构的突发性破

坏。因此，实时监测复合材料结构遭

受的外部撞击，评估撞击位置、载荷

大小与历程，对于预测结构剩余寿

命、保障结构安全性、实现基于状态

维修、降低结构维护费等方面具有重

要意义。

实现撞击损伤诊断技术的主要

挑战在于：（1）撞击事件所产生的超

声导波频带较宽，呈现复杂的多模态

特点；（2）航空航天结构内部含有大

量加强筋和翼肋等结构附件，对超声

导波的衰减、散射效果比较明显。因

此，通过简单的信号分析难以准确识

别撞击位置和撞击历程。

斯坦福大学 Chang 教授 [69] 与南

京航空航天大学的袁慎芳教授 [70]

分别根据波的到达时间，利用三角

定位法来估计撞击位置。为了应对

超声导波多模态特性对波达时间

（TOF）定位方法精确度的影响，南卡

罗来纳州立大学 Yuan 教授等利用时

间反转法来确定平板结构的撞击位

置，试验表明利用该方法可准确识别

多个撞击位置 [71]。大连理工大学结

构健康研究团队利用改进的系统辨

识方法 [72] 识别复合材料结构所受撞

击。同时利用基向量法 [73] 实现了对

撞击能量的监测，研究结果表明利用

先进的基向量法和系统辨识技术可

以对复杂结构的撞击事件实现位置

识别和历程监测。

压电晶片陶瓷换能器（PZT）如

果受到结构波动的影响，会在压电效

应的作用下产生电压信号，在受到电

压信号的激励时又会因逆压电效应

而发生变形。因此，PZT 可同时作

为超声导波信号的激励 / 接收装置，

将多个 PZT 传感器布置在结构关键

位置组成传感器网络，可实现对结构

的全方位监测。利用这套传感器网

络既可以通过相互主动激励 / 接收

信号来收集结构健康信息实现主动

式损伤诊断，又可以被动地接收装机

产生的结构响应，实现被动式撞击识

别。主动式损伤诊断方法与被动式

撞击识别方法可以利用一套传感器

损伤诊断试验的试验设置及结果如

图 6 所示 [66]。

如图 6（a）所示，复合材料尾翼

结构被装夹在试验架上，中央翼盒和

翼面终端位置固定，在左右翼面上各

分布着 7 个由液压泵驱动的加载点，

传感器网络布置在翼面加强筋之间，

以监测测静力加载下的加强筋界面

损伤；如图 6（b）所示，在 120% 载

荷条件下加强筋界面出现了大量的

健康状态变化，上翼面的损伤情况比

下翼面严重，这与理论分析结果一

致。复合材料全尺寸尾翼结构静力

加载损伤诊断试验结果验证了超声

导波主动式损伤诊断技术在航空航

天复合材料结构中应用的有效性和

可行性。

2.2  基于超声导波的被动式撞击

        监测技术

航空航天复合材料结构在使用

图5  复合材料机身壁板的损伤定量化监测

Fig.5  Quantitatively monitoring for composite material fuselage damage

（a）健康监测试验设置 （b）尾翼健康监测

图6  ARJ-21全尺寸复合材料尾翼静力加载健康监测试验

Fig.6  Health monitoring experiment of full-scale ARJ-21 composite tail under static loading
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网络实现撞击事件评估、撞击损伤预

报、损伤状态诊断等一系列健康监测

目标。

基于分布式 PZT 传感器网络的

超声导波主 / 被动损伤识别方法具

有效率高、可量化、既可实现主动损

伤诊断又可以进行被动撞击识别等

优点，适于作为航空航天复合材料

结构的全局损伤诊断技术。其关键

问题在于如何排除环境（温度、载荷）

对导波信号的干扰，以实现真实环境

下的全局损伤诊断。

3  局部损伤诊断技术

大型复合材料结构的一些关键

环节往往承受循环载荷，结构本身还

具有复杂的非线性耦合因素，使得这

些局部结构的强度和破坏模式分析

十分困难，因此，必须针对这些结构

开发局部损伤诊断技术，以监测连接

松动、微裂纹萌生等损伤变化趋势。

适用于航空航天复合材料结构的局

部损伤诊断技术包括：基于压电传

感器机电阻抗的裂纹损伤诊断方法、

真空比较监测方法、智能涂层感知方

法等。这些方法具有很强的实用性，

可以为复合材料结构在役损伤诊断

工作提供更充足的信息。这些方法

的原理如图 7[6，74-75] 所示。

下文分别针对这些方法的原理、

适用范围与局限展开讨论。

3.1  机电阻抗法

局部微小裂纹的产生和发展会

影响当地的机电阻抗，因此通过监测

局部阻抗的变化可以表征结构微小

裂纹的萌生状态。各国的科研人员

对这些问题进行了许多研究 [76-77]。

Chaudhry 等 [78] 最早将压电阻抗法用

于航空结构的损伤检测；Castanien

等 [79] 提出交叉耦合电导纳概念，并

利用统计方法分析耦合电导纳的变

化，识别了飞机机身的损伤，Winston

等 [80] 利用压电阻抗法成功地检测喷

气机涡轮引擎的故障；Giurgiutiu 等 [81]

用压电阻抗法对一老化的航空结构

进行了健康状态评估；Lalande[82] 和

Koh[83] 等分别研究了复合材料修复

层和复合粘结智能结构的损伤识别

情况。

3.2  真空比较监测法

由于环境和载荷的共同作用，航

空航天复合材料结构中会不可避免

地出现微裂纹损伤，利用一般监测方

法很难在微裂纹产生初期对其进行

监测。真空比较监测方法（CVM）利

用粘贴在结构表面的传感器薄膜测

试结构表面真空度的变化，以表征结

构表面微裂纹密度。针对该技术的

实用性，美国民航局、波音、空客及美

澳军方等组成的研究小组进行了测

试，试验证明其耐久性达到使用标

准，空客、波音等航空业巨头都表现

出对该技术的兴趣 [74-84]。

3.3  智能涂层法

西安交通大学刘马宝教授提出

了利用纳米技术对飞机上广泛使用

的高性能防腐涂层进行物理改性，用

特殊工艺制成具有“随附损伤特性”

的“智能涂层”传感器，研发了以涂

层为敏感末梢、电阻为损伤监测参

量、用计算机进行巡检的“信息智能

涂层监测系统（ICMS）”。目前该技

术已在中航工业相关研究所和空军

装备研究院等单位进行了试验和考

核，结果表明该技术具有较高的可靠

性 [6,75]。

这几种局部损伤诊断技术的共

同特点是对微小裂纹非常敏感，因此

可以检测复合材料局部微裂、脱层纹

萌生。其局限性在于传感器的监测

范围较小，因此不适于对大面积结构

实行全局监测。

4  结构健康监测传感器的安装方式

为了收集结构本身信息，需要将

健康监测传感器耦合在结构中。传

感器与结构的耦合方式包括：干耦

合式、嵌入结构式和表面粘接式，如

图 8[85] 所示。

干耦合传感器安装方式常见于

管道超声导波损伤识别技术中 [85]，该

安装方式往往需要复杂的紧固件，如

图 8（a）所示，不利于航空航天结构

减重，同时航空航天结构运行时本身

时常伴有的随机振动也给干耦合式

传感器的信号重复性带来一定挑战。

因此，在这种传感器安装方式不常见

于航空航天结构健康监测技术中。

复合材料本身具有极强的可设

计性，因此可以在复合材料生产制造

的过程中将微传感元件集成到结构

当中去，在保证结构使用性能的前提

下使其具有感知功能，这就是嵌入结

构式传感器安装方法的基本思想，如

图 8（b）所示 [86-90]。但是，在现阶段，

为了保证对结构信息的收集效率，健

康结构传感器普遍尺寸较大，预埋

传感器的复合材料结构可能会损失

一部分界面强度，并增加结构的材料

性能分散性。以预埋光纤的复合材

料层合板为例，科研人员研究了嵌

（a）机电阻抗法 （b）真空比较监测法 （c）智能涂层法

图7  局部损伤诊断技术

Fig.7  Local damage detection technology
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入结构式传感器安装方法对结构本

身性能的影响。丁庆东等 [90] 对预埋

光纤和未预埋光纤的两类层合板进

行了力学试验和数值模拟，试验结果

显示：预埋光纤的复合材料层合板

拉伸强度和弹性模量均会略有下降，

90°铺层预埋光纤的复合材料层合

板中会形成一个树脂富集区，对光纤

周围的材料分布有较大的影响。因

此，现阶段在航空航天复合材料结构

中不适合使用嵌入结构式传感器安

装方式。

表面粘贴式是一种常用的传感

器安装方法。如图 8（c）所示，在该

方法中，利用粘合剂将传感器与结构

粘接在一起，以实现传感器位置固定

和应变传递的传感器安装方法。在

这种方法中，粘接剂起到至关重要的

作用，需要保证较高的粘接强度、稳

定性和耐久性，因此，其老化问题就

显得极为重要。另外，由于一些分布

式传感器如主动式损伤诊断和被动

式撞击监测中的压电晶片换能器，需

要线缆传输信号，过多的线缆将会影

响结构减重，也增加了线路故障的风

险。针对这些问题，研究人员提出利

用薄膜将传感器及其粘接剂包覆起

来，利用印刷电路技术还可以将线缆

集成在包覆薄膜中实现对传感器、粘

接剂和信号线路的全面保护。解决

了粘接剂老化和信号线缆等技术问

题之后，表面粘接式传感器安装方法

将更加广泛地应用于航空航天复合

材料结构健康监测技术之中。

5  小结

综上所述，基于光纤传感器的状

态感知技术和基于超声导波的损伤

诊断技术具有对结构影响小、监测范

围大等优点更适于应用于大尺寸结

构全局状态监测和损伤诊断中；基

于传感器机电阻抗、结构表面真空度

和智能涂层的损伤诊断技术对微小

损伤更加敏感，但监测范围较小，更

适于监测结构局部区域可能出现的

微裂纹损伤。

传感器安装方法方面，与干耦合

式和嵌入结构式相比，表面粘接式传

感器安装方法结合传感器薄膜保护

方法更适于作为航空航天复合材料

结构健康监测传感器安装方法。

航空航天复合材料结构
健康监测技术展望

经过多年的发展，结构健康监测

技术在航空航天复合材料领域内的

应用越来越广泛。许多健康监测方

法已经通过了航空航天结构地面验

证阶段。然而，航空航天结构往往需

要承受巨大载荷，工作环境也比一般

结构更加严酷，因此结构健康监测技

术在航空航天复合材料领域走向全

面应用还需要在以下方面进一步改

进。

（1）发展多物理场综合监测技

术，实现结构健康状况多维表征；

（2）研制微型传感器，通过复合

材料结构内部集成传感器元件，实现

航空航天结构智能化；

（3）发展传感器自诊断技术，借

助传感器网络的自感知能力，提高航

空航天结构中健康监测传感器的耐

久性；

（4）研究结构健康监测环境补

偿技术，以应对航空航天结构不断变

化的应用环境；

（5）建立极端环境和高载荷水

平下的复合材料性能预测模型，结合

渐进性损伤分析技术；

（6）发展航空航天复合材料结

构剩余寿命预测技术。

通过对这些问题的改进和研究，

将实现航空航天结构健康状况全面

感知，监测技术全寿命应用，感知元

（a）干耦合式 （b）嵌入结构式

图8  结构健康监测传感器的安装方式

Fig.8  Installation modes of structural health monitoring sensors

（c）表面粘接式（带包覆层）

0°
0°

90° 90°

树脂富集区
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件 - 结构一体化等研究目标，进一步

推进结构健康监测技术在航空航天

领域的应用并最终达到航空航天结

构智能化。

结束语

随着先进复合材料在航空航天

结构中的大量应用，航空航天复合材

料结构的健康状况实时监测需求日

益强烈。

本文综述了航空航天复合材料

结构健康监测技术和方法进展，主要

包括：全局状态感知技术（光纤传感

监测法）、全局损伤诊断技术（波传播

损伤诊断法）、局部损伤诊断方法（机

电阻抗监测法、真空比较监测法、智

能涂层法等）以及传感器网络在复

合材料结构中的安装方法等，分别从

多学科交叉融合和工程应用角度讨

论了航空航天复合材料结构健康监

测技术的发展趋势，总结了各种技术

的优势与应用场合，展望了航空航天

复合材料结构健康监测技术的发展

趋势。

基于光纤传感器的结构全局状

态感知技术适用于大面积结构的状

态重构。其技术局限性在于传感器

对环境影响非常敏感，因此在实际应

用中往往受到干扰较大。需要针对

航空航天结构的应用环境进行光信

号补偿或环境因素解耦研究。

基于分布式 PZT 传感器网络的

超声导波主 / 被动损伤识别方法具

有效率高、可量化，既可实现主动损

伤诊断又可以进行被动撞击识别等

优点，适于作为航空航天复合材料

结构的全局损伤诊断技术。其关键

问题在于如何排除环境（温度、载荷）

对导波信号的干扰，以实现真实环境

下的全局损伤诊断。

这几种局部损伤诊断技术的共

同特点是对微小裂纹非常敏感，因此

可以检测复合材料局部微裂、脱层纹

萌生。其局限性在于传感器的监测

范围较小，因此不适于对大面积结构

实行全局监测。

在现阶段，航空航天复合材料结

构健康监测传感器网络适合采用表

面粘贴结合包覆保护层的方法作为

其安装方式。

总之，在航空航天复合材料结构

的设计、制造、运行、维修中应用结构

健康监测技术，有助提高结构的安全

性与可维修性。针对航空航天复合

材料结构的运行环境和结构特点发

展结构健康监测技术对于研发先进

航空航天结构具有重要意义。解决

了环境补偿、传感器寿命等关键问题

之后该技术将会广泛应用于航空航

天复合材料结构健康监测领域。
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[ABSTRACT]   Advanced composite materials (ACM) have become an important material of the aerospace engineering.
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