
封面文章 COVER STORY

24 航空制造技术·2025年第68卷第21期

引文格式：徐超, 务颖欣, 许素宇, 等. 可重复使用运载器热防护系统健康监测技术研究综述[J]. 航空制造技术, 2025, 68(21): 24–39.
XU Chao, WU Yingxin, XU Suyu, et al. Review of health monitoring technology for thermal protection system of reusable 
launch vehicle[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2025, 68(21): 24–39.

可重复使用运载器热防护系统健康监测 
技术研究综述

徐　超1，务颖欣1，许素宇1，2，王建月1，3

（1. 西北工业大学航天学院，西安 710072；
2. 北京机电工程研究所，北京 100074；

3. 航天材料及工艺研究所，北京 100076）

[ 摘要 ]  可重复使用运载器是实现天地往返运输的重要载具，热防护系统作为关键子系统，其主要功能是在再入大气

过程中保护飞行器在气动加热环境中免遭烧毁和过热，其健康状态直接关系到飞行任务的可靠性和经济性。针对热

防护系统在飞行过程中易发生的故障问题，本文首先以航天飞机、星舰等典型可重复使用运载器为例，分析了其热防

护系统主要损伤模式，包括螺栓松动、结构脱黏和碎片冲击导致的损伤等；然后，对国内外相关热防护系统结构健康

监测技术进行了详细综述，包括热防护系统温度监测、连接螺栓松动监测、结构脱黏监测、结构冲击监测等关键技术的

实现方法及其实用性等；最后，对可重复使用运载器热防护系统结构健康监测技术未来发展趋势和前景进行了展望。
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目前，世界航天已进入以互联

网星座建设、空间资源开发和载人月

球探测为代表的新阶段，频繁出入空

间的需求正在快速增长，这对航天

运输系统提出了更进一步发展的要

求。为实现自由便捷出入空间和高

效利用空间的目标，世界主要航天大

国都相继提出了天地往返运输系统

的发展战略，其核心是要研制可重复

使用运载器（Reusable launch vehicle，
RLV）[1]。可重复使用运载器是指能

从地面起飞完成预定发射任务，随后

全部或部分返回并安全着陆，经过检

修维护与燃料加注后，可快速再次执

行发射任务的运载器。不同于一次性

运载火箭发射后完全废弃，可重复使

用运载器能大幅降低单位有效载荷

发射成本，具有极高的军事和民用价

值 [2]。

可重复使用运载器在再入大气

层时会出现严重的气动加热现象，

为保证运载器机体结构及其内部仪

器设备工作在许可的温度范围内，

一般须在其表面安装热防护系统

（Thermal protection system，TPS）[3]。

相较于一次性运载器多采用烧蚀型

热防护方式，可重复使用运载器须采

用非烧蚀式热防护方式，其组件在工

作过程中不允许发生显著损耗或变

形，部分结构还应具有一定的承载能

力。此外，可重复使用热防护系统应

具备良好的重复使用性和易于维护

的特性，以确保重复使用的任务可靠

性和降低使用成本。因此，发展有效

的热防护系统结构健康监测技术就

具有十分重要的现实意义 [4–6]。
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当前，以美国航天飞机服役时期

的维护技术为代表，对运载器热防护

系统的检测工作仍主要依赖于地面

无损检测手段 [7–10]。虽然无损检测

技术可以在地面很好地检测出热防

护结构的各种损伤，但使用的仪器设

备体积大、检测周期长和部分要求拆

解等，难以满足可重复使用运载器的

快速周转维护要求。

近年来，快速发展的结构健康监

测技术（Structural health monitoring，
SHM）为热防护系统的维护提供了

新思路。结构健康监测是一种结合

了传感器、智能结构和数据分析的原

位实时在线监测技术 [11]。通过将传

感器阵列与热防护结构一体化永久

集成形成监测网络，可在运载器地面

和飞行中采集多种参数，能快速、准

确地识别出热防护系统中的损伤。

因此，应用 SHM 技术能显著提高运

载器的安全性和可靠性、减少检修成

本和停机时间，从而实现在轨服务和

快速周转维护。

基于上述背景，为进一步明确可

重复使用运载器热防护系统结构健

康监测技术的需求和关键技术，本文

首先对航天飞机和星舰等典型可重

复使用运载器热防护系统在飞行过

程中的主要故障问题进行梳理，并总

结了典型的损伤模式。在再入大气

层阶段，热防护系统的温度分布特性

及其动态变化过程是反映热防护系

统功能的主要指标，通过温度监测既

能表征热防护结构健康状态，又有助

于设计人员精确获得再入的热环境

信息。对于采用螺栓进行机械连接

的热防护系统，螺栓等机械连接的松

动是健康监测关注的重点问题；而

对于黏结式热防护结构，防热瓦的脱

黏问题更为重要。上述两类典型故

障模式的实时诊断对维持防护系统

可靠性具有关键作用。此外，针对可

能发生的微流星体或空间碎片撞击

事件，必须建立有效的冲击载荷和损

伤监测机制。因此，本文将围绕上述

4 种热防护系统的健康监测研究工

作进行系统梳理，并对未来热防护系

统健康监测技术的发展趋势和应用

前景进行展望。

1　 热防护系统典型损伤模式
分析

陶瓷防热瓦结构作为典型的可

重复使用被动热防护结构，在航天飞

机、星舰等可重复使用运载器中被大

量使用。美国航天飞机每架覆盖超过

20000 块防热瓦，在长达 30 年、共 135
次飞行任务中，其热防护系统曾多次

发生故障，甚至出现过因热防护系统

破坏而引发的机毁人亡惨剧 [12–14]。 
星舰九次飞行试验中（截至 2025 年

5 月 31 日），热防护系统也多次出现

了脱落、烧蚀等故障。本节根据现有

相关公开资料，对热防护系统典型损

伤模式进行总结，为热防护系统健康

监测研究工作奠定基础。

1.1　 航天飞机热防护系统典型损伤

模式

航天飞机热防护系统的主要连

接方式为黏结式，系统结构包括陶

瓷防热瓦、高温黏结剂、应变隔离衬

垫（Strain isolation pad，SIP） 及 间

隙填充条，如图 1 所示 [15]。防热瓦

表面覆盖高辐射率的黑色涂层，以

增强辐射换热能力；内部采用低导

热率的 LI–900 硅质陶瓷材料，最高

耐温可达 1200 ℃，用以实现隔热目

的。防热瓦底部通过室温硫化硅橡

胶（Room-temperature vulcanizing，

RTV）黏结剂与 SIP 粘接。SIP 作为

热柔性缓冲层，能够有效降低热应力

集中带来的结构失效风险。此外，为

抑制高温气体从瓦块间隙侵入，相邻

防热瓦之间设置了间隙填充条，从而

增强热防护系统密封能力，保障系统

整体热防护完整性 [16–17]。

美国研究人员曾经跟踪研究了

10 年的航天飞机防热瓦结构的损伤

情况，最终发现每次任务后防热瓦都

会出现多处损伤，平均损伤数量达

25 块 [18]。针对 1992—1996 年间的 
20 余次飞行任务，美国的 Morris 等 [19] 
对其飞行后的维护数据进行了详细

分析，结果发现，机身热防护系统每

次任务结束后平均更换 17.2% 的结

构部件，机翼热防护系统每次任务后

平均更换 28% 的零部件。据此，对

航天飞机飞行过程中的损伤模式进

行总结，表 1 给出了具有代表性的航

天飞机防热瓦的故障模式 [14，18–19]。

可以看出，在航天飞机服役早

期，防热瓦的损伤和脱落较为常见，

每次任务后的更换率也较高，后来随

着对防热瓦的不断改进，如黏结剂的

改进、防水剂的更换、表面致密化处

理等，防热瓦的可靠性大大提高。在

1986 年挑战者号事故之后，美国研

究人员也对防热系统进行了改进设

计，一是对大面积的防热瓦采取进一

步的改进措施，二是针对薄弱部位如

机翼前缘和头锥研制新的碳 – 碳增

强材料，后来不断迭代最终形成较成

熟的航天飞机热防护系统。在此后

图 1　航天飞机典型热防护系统结构 [15]

Fig.1　Typical thermal protection system structure of space shuttle[15]

表面涂层
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的飞行任务中，防热系统在正常飞行

的设计工况下遭受较大损坏并造成

严重后果的事件减少，故障基本上来

自于意外损伤，特别是意外撞击，如

上升过程中的脱落部件撞击、在轨期

间的轨道碎片撞击等。撞击部位和

凿痕大小与造成后果密切相关。

1.2　星舰热防护系统典型损伤模式

SpaceX 星舰作为有代表性的先

进可重复使用运载器，对其热防护系

统的损伤模式进行分析具有重要的

理论和工程意义 [20–22]。根据连接方

式不同，星舰的热防护系统主要分为

机械连接式和黏结式两类，图 2（a）[23] 
为星舰 S33 总体热防护系统结构

图。其机械连接式热防护系统如 
图 2（b）所示 [24]，采用销钉固定，覆

盖约 18000 块防热瓦；而黏结式热防

护系统如图 2（c）所示 [24]，主要采用

RTV 胶粘接，防热瓦数量约为 100 余 
块，主要分布于曲面蒙皮、舱段连接

处及少数不规则区域。

具体来看，星舰 S24~S29 的机

械连接式热防护结构从下至上为白

色隔热毡、网格和防热瓦 [23] ；星舰

S30~S34 则在原有热防护结构上进

行改进，在底部新增了一层黑色烧蚀

层作为防护 [24–25]，构成由下至上的 

4 层结构：黑色烧蚀层、白色隔热毡、

网格和防热瓦。相比之下，黏结式热

防护系统相较于机械连接式更为简

单，包括高温黏结剂、防热瓦和间隙

表 1　航天飞机热防护损伤模式

Table 1　Space shuttle thermal protection damage mode

飞行日期及 
航天飞机任务编号

热防护系统损伤模式 损伤原因

1981–04–12， 
哥伦比亚号 STS–1[18]

（1）轨道器右舷侧动发动机舱外有 1 整块瓦脱落， 
此外还有 10 几块为部分脱落

此部位的防热瓦安装时未进行抗拉试验和致密化 
加固，而起飞时刚好遭到从外挂贮箱上掉落的 

冰块或隔热板碎片的撞击

（2）前起落架舱门边缘和机身副翼附近防热瓦出现了不同
程度的裂纹和凹痕

除上述撞击外，还有再入时强烈局部加热和热气层 
冲刷的影响

1982–03–22， 
哥伦比亚号 STS–3[18]

入轨后发现前窗和机头附近脱落了 37 块防热瓦， 
头锥附近关键部位有 6 块丢失

—

1983–04–04， 
挑战者号 STS–6[18] 再入返回时，防热瓦结构的隔热毡发生损坏

推测是氧原子与毡类隔热材料外部石英织物以及 
防热瓦内的防水剂相互作用造成的

1988–09–29， 
发现者号 39B[18]

（1）右侧主起落架门铰轴线靠近翼尖 1.822 m 的 1 处厚防
热瓦结构区域发现 1 个 48.26 cm×20.32 cm×3.81 cm 的凿孔

推测是发射期间固体火箭助推器头部脱落的 
软木塞撞击引起的

（2）少量防热瓦损坏、少量防热毡损坏 —

1988–12–02， 
亚特兰蒂斯号 STS–27[18]

下表面出现大量碎片撞击的凿痕，共有 644 块防热瓦受损，
其中 272 块防热瓦损坏尺寸大于 1/2

推测是上升过程中外部燃料储箱的绝缘材料等 
碎片撞击导致的

1996–06–08， 
发现者号 STS–103[19] 丢失了 1 块升降舵内侧防热瓦 安装时填充条不正确

2005–07–26， 
发现者号 STS–114[14] 在轨时下表面出现了间隙填充条突出的问题 怀疑是安装时的工艺问题

图 2　星舰热防护系统

Fig.2　Starship thermal protection system

（b）机械连接式热防护瓦[24]

（c）黏结式热防护瓦[24]（a）星舰S33热防护结构[23]
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填充条，但其防护效果在一些飞行试

验过程中的表现不及机械连接式。

在星舰的 9 次试飞过程中，共有

4 次成功实现再入大气层，对这 4 次

试飞过程热防护系统损伤模式进行

总结，能够为热防护系统健康监测技

术提供重要参考 [26–27]。表 2[23–24，27]

总结了这 4 次任务中热防护系统的

典型损伤模式及损伤原因。

对于星舰热防护系统，黏结式

防热瓦的脱黏现象在多次飞行过程

中频繁出现，且缺失的防热瓦多处

于舱段连接处。为应对这一问题，

SpaceX 采取了两项主要解决方案：

首先，减少黏结式防热瓦的使用，转

而采用更为牢固的销钉式机械连接；

其次，更换黏结剂，并在缝隙较大的

区域增加填充材料，以解决耐热瓦在

生产过程中产生的容差问题，从而防

止在飞行试验中发生脱落。此外，针

对再入过程中出现的前翼烧蚀问题，

星舰热防护系统经过了多次改进升

级。然而，最终结果表明，即使进行

了这些改进，仍无法根本解决前襟翼

固有设计所导致的温度过高问题。

此外，对于一些使用螺栓连接的

机械连接式热防护系统，如 C–C 复

合材料（Carbon–carbon composites）
热防护系统和新型的结构防热一体

化的金属热防护系统，在外部气动、

冲击等载荷下易发生螺栓松动现象，

导致热防护结构之间出现间隙，高温

气体可能会通过缝隙侵入并破坏机

体结构 [28]。

综上所述，热防护系统作为可重

复使用运载器的关键子系统，在服役

过程中经常发生脱落、脱黏等连接故

障，同时防热瓦易于受到外部撞击发

生裂纹、凿坑等结构损伤。因此，热

防护系统健康监测技术的研究多针

对上述损伤模式展开。

2　热防护系统健康监测技术

2.1　热防护系统温度监测技术

安装热防护系统的目的是将运

载器内部环境的温度限制在一定范

围内，从而避免极端热环境对运载器

结构和内部仪器设备造成破坏性影

响。在运载器再入期间，热防护系统

发生结构或连接损伤后，高温气体有

可能渗透到防热结构中，从而改变热

防护系统正常的温度特性。因此，可

以通过监测防热瓦温度变化来实现

对热防护系统的功能完整性或健康

状态的监测 [29]。另一方面，通过对

防热瓦使用过程中的温度监测，结合

辨识技术，还能实现对再入过程中热

环境的感知。目前，在热防护系统温

度在线监测方面，主要有无线射频和

光纤传感两类技术。

针对热防护系统温度原位监测

的需求，要求部署的传感器必须小、

轻、耐高温且不能反向影响系统的热

力性能，考虑到大量布线会降低系

统的可靠性，无线射频技术受到了

关注 [30–31]。NASA Ames 的 Milos 和

Watters 等 [32–34] 研发了多代被动式和

主动式 SensorTag 微传感器，每个传

感器都包含着一个射频调节芯片，采

用不同的识别号来区分，因此也被称

为“标识传感器 [35]”。被动式标识传

感器主要由铁氧体磁棒、调谐电容、

热保险丝和射频识别芯片组成。它

们被安装在一块氧化铝基板上，如图

3 所示 [33]。图 4 给出了其工作电路

图 [35]，当缝隙温度超过熔断温度时，

热保险丝熔断，串联电容被移除，导

致传感器谐振频率改变。通过外部

读取器读取不同谐振频率，可以判断

缝隙温度是否超过阈值。

主动式标识传感器主要由微控

制器、射频收发器、温度信号采集设

备、电源、存储芯片、读取器和软件组

成，其几何结构如图 5 所示。硬件设

备置于 TPS 防热瓦冷面中心，通过

导线与嵌入防热瓦的传感器（如热电

偶）连接。利用外部设备的无线通信，

任务期间的数据采集要求和指令被

下载到硬件设备上，硬件设备根据指

令获取并存储数据。任务结束后，通

过外部设备读取存储的状态信息，以

监控温度历史。根据电池寿命，传感

器可支持 1 次或多次飞行。

表 2　星舰热防护损伤模式

Table 2　Starship thermal protection damage mode

飞行日期及星舰编号 热防护系统损伤模式 损伤原因

2023–04–20， 
星舰 S28[24,27] 粘贴式防热瓦出现明显脱落现象

胶粘不牢，同时由于提前进入大气层导致再入
速度过高，防热瓦承受更大的热流

2024–06–06， 
星舰 S29[24,27]

再入过程中，右翼隔热瓦陆续脱落，翼根逐渐被烧，在右前翼 
被撕裂情况下飞完全程

推测防热瓦生产过程中公差和实际间隙不一致，
导致超预期的等离子体进入该区域间隙

2024–10–13， 
星舰 S30[23–24]

前翼面中间铰链处被高温等离子体侵入并局部烧穿受损，烧蚀从中
间铰链蔓延至后铰链部位，但蔓延速度较慢，总时长约 2 min

襟翼铰链部位由于未进行防热包覆措施升级，
出现了大范围烧蚀

2024–11–19， 
星舰 S31[23–24]

（1）前襟翼又出现烧穿现象
现有前襟翼热防护结构无法克服再入过程中 

烧蚀问题

（2）两侧无防热瓦位置，出现轻微弯曲现象，但基本完整未破损
为了测试安装回收装置位置的耐高温性， 

星舰两侧拆除了 8 列防热瓦
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基于监测热防护瓦背壁温度能

够反映其损伤状态的原理，西北工业

大学徐超团队 [36] 提出通过构建温度

监测节点、区域节点与热防护系统的

一体化无线温度监测网络，来实现对

热防护瓦系统结构健康状态的实时

监测；温度监测节点部署于在热防

护瓦底部，用于监测底部实时温度数

据，具有小型化、低功耗、无线传输的

特点，如图 6 所示。

当光纤传感器所处位置的应变

或温度发生变化时，经过该区域的光

纤会发生拉伸或收缩，进而影响内部

散射光的特性。通过测量这些变化，

可以获取光纤的物理状态，从而判断

监测对象的健康状态 [37–39]。2006 年，

Hanlon 等 [40] 通过在热防护材料中

嵌入光纤传感器，开发了一种用于持

续采集热防护材料内部温度的监测

系统；首先制作了无光纤和嵌入光

纤传感器的热防护材料，图 7 展示了

光纤的嵌入过程；随后进行了初步

力学测试，以检查光纤传感器与 TPS
材料之间的黏结强度；最终，利用该

光纤传感器技术成功测量了 TPS 材

料样品的温度升高，验证了光纤传感

器在温度监测中的可行性。

基于上述工作，研究人员还提出

了一种面向热防护系统损伤检测的

连续实时健康监测系统，其网络布局

如图 8 所示 [41] ；该系统将热防护系

统划分为极端温度区域、关键区域和

非关键区域，其中面积较小的极端温

度区域和关键区域采用增强碳纤维

板，而面积较大的非关键区域则铺设

了嵌入光纤的防热瓦；每个区域被

进一步划分为多个小区，每个小区配

备相应的微控制器、光纤传感器和电

源，能够检测小区内的破裂损伤，并

测量不同深度位置的温度；为增强

极端区域和关键区域的损伤检测可

靠性，该系统还增加了冗余传感器。

2019 年，Xuan 等 [42] 以传感器布 
置为重点，以温度为主要监测对象，

对 TPS 传感器网络进行了优化设计；

该研究以光纤传感器为研究对象，在

高、中、低温度分别放置多个传感器，

构成一个广泛的健康监测传感器网

络，并对传感器的布局进行了优化。

目前，基于无线射频传感的温度

图 3　被动式标识传感器 [33]

Fig.3　Passive SensorTag[33]

基板长度：1.9 cm

射频识别芯片热保险丝调谐电容铁氧体磁棒氧化铝基板

基板宽度：

0.12 cm

图 4　被动式标识传感器工作电路图 [33]

Fig.4　Passive SensorTag working circuit 
diagram[33]

RFID
microchip

图 5　主动式标识传感器的安装 [32]

Fig.5　Installation of active SensorTag[32]

（a）原理图

外侧：1200 ℃

瓦内的各种
传感器

底部的样机

内侧：125~350 ℃

隔热瓦厚度
2.5~10.2 cm

（c）底视图（不含样机） （d）俯视图（含样机）

（b）俯视图

图 6　温度监测节点 [36]

Fig.6　Temperature monitoring node[36]

温度采集模块

射频收发模块

微处理器模块

数据存储模块
电源模块
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监测技术主要处于地面验证阶段，实

际应用中仍须综合优化传感器的尺

寸、功耗、环境适应性及电池能量等

性能 [30]。光纤传感器因其重量轻、

功耗低且抗电磁干扰能力强 [43]，已

成功应用于温度监测，且更易于在热

防护结构制造过程中或后期集成，实

现对 TPS 材料不同深度的状态参数

监测。然而，光纤的耐高温性能及适

应曲面几何形状的能力仍须进一步

提升，以满足实际应用需求 [44]。

2.2　 热防护系统连接螺栓松动监测

技术

在可重复使用运载器的关键热

结构和防热 / 承载一体化热防护系

统中，螺栓连接被广泛应用于不同组

件的组装。然而，在飞行过程中，外

部气动和冲击等载荷可能导致螺栓

松动，从而损害热防护系统。因此，

螺栓松动监测技术成为 RLV 热防护

系统健康监测的重要组成部分。常

用的螺栓松动监测方法包括机电阻

抗法、超声导波法和振动响应法等。

由于螺栓松动会导致结构机械

阻抗发生变化，通过机电耦合效应会

使贴于结构表面的压电陶瓷的电阻

抗发生变化 [45]，可利用损伤指标来度

量无损和有损状态下电阻抗的变化，

从而识别螺栓松动情况。因此，机

电阻抗法成为一种有效的检测 RLV
热防护系统螺栓松动的方法 [46–47]。 
2017 年，Zhang 等 [48] 提出了一种基

于机电阻抗原理检测热防护系统中

螺栓松动的方法，以两块钢板为试

件，每块钢板由4块∏型钢相连而成，

使用锆钛酸铅（PZT）作为传感器和

执行器，如图 9 所示；利用阻抗分析

仪测得不同螺栓状态下的阻抗信号，

并将信号实部的均方根偏差（Root 
mean square deviation，RMSD）用作

损伤特征；试验结果表明，RMSD 值

与螺栓拧紧力矩之间存在相关性，

从而可以计算特定频率下螺栓的

RMSD 值，以判断螺栓状态，验证了

机电阻抗法对热防护结构中螺栓松

动检测的有效性。

随着螺栓预紧力的增加，界面处

的接触压力相应增强，实际接触面积

也随之扩大。当超声波通过搭接面

时，只有部分入射波能量能够透射通

过搭接区域，而剩余能量则被反射或

耗散 [28]。因此，超声导波的透射能

量常被用作衡量螺栓紧固状态的指

标，广泛应用于螺栓松动检测 [49–50]。

斯坦福大学的 Yang 等 [51–52] 提出了

一种多级损伤的分层健康监测系统，

用于检测 TPS 板中的螺栓连接损伤；

他们设计了一种嵌入式 PZT 传感

器垫圈，以实现包括螺栓松动、外部

冲击和面板损坏在内的多层次监测；

图 10[51] 展示了 TPS 系统中 PZT 嵌

图 7　光纤传感器嵌入防热瓦过程 [40]

Fig.7　Procedure for integrating the fiber optic sensor into the tile[40]

最后，压缩模具

第三步，放置第 2 层
TPS 材料

第二步，将光纤铺在第 1 层
TPS 材料上

首先，放置第 1 层
TPS 材料

图 8　健康监测系统网络布局 [41]

Fig.8　Health monitoring system network layout[41]

处理器通信链路

关键区域

极端温度区域

非关键区域

冗余传感器

NAP（接入点）

图 9　螺栓与 PZT 的位置 [48]

Fig.9　Position of bolts and PZT[48]

Bolt 1Location 3Bolt 3

Bolt 2 Location 4 Location 2

Location 1 of PZT

2Corner 1

4 3

（a）试件俯视图 （b）试件正视图
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入式传感器垫圈的几何结构和安装

位置，该智能垫圈可以激励和接收超

声导波，通过分析透过螺栓连接部超

声导波的衰减特性实现了对热防护

板上、下两处连接螺栓的松动检测。

当螺栓预紧力达到一定值后，透

过的导波能量不再变化，此时其检测

灵敏度会显著降低 [53]。为解决这一

这个问题，Du 等 [54–55] 在 2018 年提

出一种虚拟时间反转方法，其原理如

图 11 所示，可大幅提高螺栓预紧力

监测灵敏度。2024 年，Du 等 [56] 进

一步改进了该方法，通过具有代表性

的单螺栓和多螺栓的螺栓搭接结构

进行试验验证；结果表明，与目前常

用的线性或非线性导波特征的主流

方法相比，改进的虚拟时间反转方法

在监测灵敏度上有了显著提高。此

外，为了研究复杂多螺栓连接结构的

松动螺栓定位，Wu 等 [57] 提出了一

种基于主成分分析法的松动检测方

法，并在一个模拟的双层螺栓连接热

防护系统面板上进行了试验验证，表

明该方法能够有效识别和定位复杂

多螺栓连接结构中的螺栓松动问题，

实现多螺栓松动位置的检测与识别。

振动响应法检测螺栓连接松动

的原理在于，螺栓连接的刚度减小会

导致结构松动损伤后振动信息的变

化。因此，可以通过分析结构动态参

数或振动响应特征的变化来判断螺

栓是否松动 [58]。已有研究表明，测量

结构的固有频率、模态和频率响应函

数等参数可在一定条件下判断螺栓

的紧固状态 [59–60]。2003 年，DeSimio
等 [61] 以一个用螺栓和支架连接在钢

背衬结构上的碳纤维板为试验对象，

记录了 16 种不同结构状态下扫频正

弦激励下的振动响应，通过特征提取

与识别判断结构螺栓的状态，对螺栓

缺失的检测准确率为 97.6%，对缺失螺

栓定位的准确率为 80.1%。2010 年，

Tobe[62] 研究了基于紧固件损伤引起

固有频率变化的损伤检测；该研究的

TPS 试件由 4 个 C–C 承载板组成，每

个承载板通过 12 个螺栓固定的连接

支架连接到金属支撑结构上，背面都

有可拆卸的绝缘毯，如图 12 所示；通

过试验研究了系统因损伤而产生的

低阶模态变化，实现了对连接承载板

和支撑结构中损伤螺栓的定位；试验

结果表明，可以根据前 10 阶固有频

率及其相应振型的变化来确定 TPS
试件中包含损伤螺栓的承载板。

机电阻抗法、超声导波法和振动

响应法在螺栓松动监测方面各有优

势，但当前也存在明显局限。机电阻

抗法的测量范围较小，对远场损伤的

检测敏感性不足 [63]，系统部署代价

较大，限制了它在热防护系统健康监

测中的应用。现有关于超声导波法

的研究多基于实验室环境，在热防护

结构中导波传播机理、高温等实际服

役环境对导波监测性能的影响、系统

的轻量化等方面还存在不少难题。

基于结构振动的损伤监测方法受制

于监测的灵敏度，在识别早期损伤方

面还存在瓶颈 [64]。综上所述，尽管

这些方法在理论上可行，但在实际应

用中仍须克服诸多挑战，以提高监测

的有效性和可靠性。

2.3　热防护系统结构脱黏监测技术

运载器在执行任务的过程中面

临着复杂且极端的空天服役环境，粘

贴在机体表面的防热瓦极易发生脱

黏甚至脱落，若不能及时发现并修复

或更换受损的防热瓦，运载器就可能

被高温气流烧穿，造成灾难性事故。

因此，热防护系统的脱黏监测对保证

运载器的飞行安全具有重要意义。

目前，业界主要采用机电阻抗、导波

和光纤等结构健康监测技术来检测

防热瓦的脱黏损伤。

基于机电阻抗的脱黏监测技术

的原理是，首先对防热瓦施加激励信

号，激励信号会引发试件材料内部的

受激振动；随后，采集并分析振动响

应所反馈的阻抗信号，并将之与无缺

陷试件的阻抗信号进行比较，从而确

定试件内部是否存在脱黏缺陷 [65]。美

国弗吉尼亚理工学院和州立大学的

Grisso 等 [66–67] 开展了基于机电阻抗的 
航天飞机防热瓦脱黏损伤检测试验，

以期从机身内部监测防热瓦的健康

图 10　PZT 嵌入式传感器垫圈 [51]

Fig.10　PZT–embedded sensor washer[51]

1/4 in.

1/4 in.

图 11　基于时反方法的螺栓松动检测 
原理示意图 [54]

Fig.11　Schematic diagram of bolt loosening 
detection technology based on time  

reversal method[54]

Step 1 Step 2

Step 3

Step 4

RRS

Step 5

PZT B

PZT B
PZT A

PZT A

RRS

健康状态

松动状态

图 12　TPS 试件 [62]

Fig.12　TPS specimen[62]

（a）试件俯视图

（c）试件侧视图

（b）C–C 板后视图
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状态；试验装置如图 13 [66] 所示，4 块

防热瓦通过硅树脂胶粘剂粘贴在一

块薄板上，薄板模拟机身结构，防热

瓦与薄板之间夹有一层 Nomex 芳纶

毛毡，薄板的另一面则粘贴了压电传

感器 PZT ；试验发现，损伤主要来源

于毛毡与薄板之间黏结层的分层，研

究者逐步加重损伤，并使用阻抗分析

仪获取 PZT 晶片的实频曲线，通过

计算均方根偏差来量化脱黏的严重

程度。

导波在传播过程中会受到脱黏

的影响，使其时域信号发生变化，因

此可以通过对比导波信号来判断是

否经过脱黏区域 [68]。2009 年，Kundu
等 [69] 研究了 Lamb 波作为结构健康

监测工具在热防护系统中预测冲击点

和检测分层的适用性；研究者设计了

一种 TPS 试件，该试件由陶瓷多孔砖

与 2.2 mm 厚的铝合金板粘合而成，如 
图 14 所示 [69] ；为了在试件中产生导

波，研究者将 1 个发射器和 1 个接收

器放置在不含任何瓷砖的铝板一侧，

如图 15 所示 [69] ；通过在试样制造过

程中去除所选界面区域的粘合剂，模

拟瓷砖与铝板之间的分层；通过分析

传播导波所产生的声学特征，可以有

效区分脱黏区域与未脱黏区域，从而

实现对脱黏分层缺陷的检测。2021年， 
南京航空航天大学的 Liu 等 [70] 采用

局域波数法对脱黏 TPS 中导波的波

数变化进行了数值研究，结果表明，

TPS 脱黏区的导波波数小于 TPS 黏

结区的导波波数；为验证通过导波波

数变化特征识别不同尺寸脱黏的可

行性，研究者进行了有限元仿真；仿

真结果显示，所有脱黏点均可被成功

识别，进一步证明了局部波数法在识

别 TPS 脱黏点方面的有效性。

此外，郑辉等 [71] 提出了一种基

于导波的 C/C 热防护系统损伤监测

的试验方法，传感器布置如图 16 所

示；通过设计氧 – 乙炔火焰喷流装置

模拟再入环境下的高温气流（温度约

1800 ℃），对 C/C 热防护结构施加热

图 13　机电阻抗法检测防热瓦脱黏损伤 [66]

Fig.13　Electromechanical impedance method to detect the debonding damage of heat-proof tile[66]

（a）防热瓦 （b）PZT 晶片粘贴位置
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图 15　发射器、接收器和样本的方向 [69]

Fig.15　Orientations of the transmitter, receiver and the specimen[69]
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图 14　TPS 模型的几何结构 [69]

Fig.14　Geometry of the TPS model[69]
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图 16　TPS 传感器布置示意图 [71]

Fig.16　Schematic diagram of TPS sensor layout[71]
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流激励以产生损伤，同时利用热电偶

采集 TPS 典型位置的温度情况；随

后，通过粘贴在结构表面的 PZT 压

电传感器阵列激励并采集导波信号，

分析损伤对导波的影响；试验结果

表明，损伤产生后 TPS 上导波幅值

和波速发生明显变化，通过对导波信

号在损伤前后的变化程度进行量化，

可以反映 TPS 损伤程度，验证了导

波技术在高温环境下对 TPS 热损伤

的识别与定位能力。

基于光纤的脱黏检测技术通常

采用弯曲试验进行研究与验证。当

结构发生弯曲时，依据平面假设，未

脱黏区域的应变应呈现连续、线性的

变化。然而，脱黏后，结构的刚度和

弹性模量会发生变化，导致应变的重

新分布。通过光纤测量这种应变的

差异，可以判断结构的脱黏情况 [72]。

2020 年，单一男等 [73–74] 针对一种隔

热泡沫胶结铝合金结构，利用铺设的

光纤传感器网络研究了对脱黏损伤

的识别效果；研究者分别进行了悬

臂梁弯曲试验和悬臂板弯曲试验，试

验件和加载装置如图 17 所示；为了

模拟脱黏损伤，研究者去除了泡沫试

片，并利用光纤解调仪对光纤传感器

进行解调；结果显示，在脱黏区域附

近，光纤的应变差值幅值较大，因此

可以通过确定差值曲线的波峰位置

来有效识别脱黏损伤的位置。

在多层防热结构脱黏监测领域，

机电阻抗法、超声导波法和光纤传感

器技术均展现出一定的损伤识别能

力，并在多项地面试验中得以验证。

机电阻抗法具有灵敏度高和响应快

速的优势，能够通过分析局部振动阻

抗特征有效识别脱黏缺陷，适合对关

键部位进行实时监测；然而，该方法

对温度变化较为敏感 [75]，实际应用

中需要复杂的温度补偿算法以确保

准确性。超声导波法依靠导波在结

构中的传播特性进行监测，能够覆盖

较大范围并实现远距离无损检测，适

合大面积防热结构的在线监测；但

导波信号易受结构几何形状和温度

变化的影响，使得其信号解读和缺陷

定位相对复杂 [76]。光纤传感器技术

具有高灵敏度和抗电磁干扰能力，可

实现对结构应变和温度的高精度测

量，适合长距离布设和分布式监测；

然而，光纤对未直接经过路径的脱黏

缺陷难以检测，且在高温环境中如何

区分机械应变和热应变仍存在技术

瓶颈 [77–78]。

综上所述，尽管这 3 种技术在实

验室环境中表现良好，但在实际复杂

条件下，诸如温度变化和环境干扰等

问题尚未得到充分解决，亟须进一步

研究与技术优化，以提升其综合性能

和应用可靠性。

2.4　热防护系统结构冲击监测技术

可重复使用运载器在执行运载

任务时需要频繁进出空间，面临微流

星体或轨道碎片等外来物体撞击的

潜在损伤风险 [79]。此外，发射过程中

结构脱落导致的撞击损伤同样不可

忽视。例如，哥伦比亚号航天飞机在

发射时，外部燃料箱表面脱落的泡沫

材料击中了左翼前缘的增强碳 – 碳

隔热板，最终引发了严重事故 [80]。因

此，热防护系统的结构健康监测任务

之一便是监测外部结构的冲击。目

前，冲击监测技术主要依赖于加速度

传感器、声发射传感器等，这些传感

器能够实时捕捉冲击事件，提供重要

数据以评估结构的完整性和安全性，

从而为运载器的安全运行提供保障。

2007 年，Hundhausen 等 [81] 研究 
了用于识别金属复合材料热防护系

统面板瞬态冲击载荷的试验方法；

参考 X–33 的 TPS 设计，针对一种通 
过金属支架连接到机身的 TPS 金属

面板，使用电动冲击锤在面板上 9 个

点进行冲击，同时使用三轴加速计在

面板上的 4 个位置（点 1、2、3 和 4）
测量响应（x、y 和 z 方向），如图 18 
所示；通过数据采集系统获取每个

加速度计的响应和相应的输入，从

而确定频率响应函数（Frequency 

图 17　试验件和试验加载装置 [73]

Fig.17　Test piece and test loading device[73]

1

（a）悬臂梁示意图

（c）悬臂梁加载装置

（b）悬臂板示意图

（d）悬臂板加载装置
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图 18　传感器位置和试验装置 [81]

Fig.18　Sensor location and experimental 
setup[81]
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response function，FRF）矩阵；收集

的时域响应数据与 FRF 矩阵结合使

用，以识别作用在系统上的载荷；最

终成功定位了 9 个冲击位置，冲击力

大小的最大误差为 4.02%，验证了该

方法能够高精度检测、定位和量化瞬

态冲击载荷。

在哥伦比亚航天飞机事件后，

NASA开发了一种机翼前缘撞击检测

系统 [82–83]（Wing leading-edge impact-
detection system，WLEIDS），如图 19
所示。该系统机载设备包含 132 个

加速度计和 44 个电阻式温度传感

器，安装在增强碳纤维面板后面的翼

梁中。每 3 个加速度计和 1 个温度

传感器构成一组传感器单元，与无线

通信单元相连。无线通信单元由电

池供电，通过射频与航天飞机内部的

计算机进行通信。该设备被布置在

发现号轨道飞行器上，并在 STS–114
任务的飞行中监测到少量的冲击碰

撞事件，为后来的热防护系统健康监

测提供了参考。

当防热结构的外部受到瞬态冲

击时，内部会产生应力重分布并形成

瞬态弹性波。通过声发射传感器采

集这些冲击信号，并对之进行分析处

理，可以获取冲击源的相关信息，实

现对冲击事件的有效监测。自哥伦比

亚号航天飞机事件以来，针对机翼前

缘热防护结构的冲击监测技术，在多

年来开发的声发射测试方法的基础

上，NASA 对增强碳纤维前缘材料及

典型铝机翼结构上的梭形瓦材料进

行了大量冲击试验 [84–85]。这些试验

评估了多种撞击材料和条件的影响，

包括低速泡沫冲击试验（图 20）[84]、超

高速冲击试验（图 21）[85] 和翼梁结构

差异对波传播的影响（图 22）[85]。测

试结果成功验证了基于声发射技术

监测和定位航天飞机机翼结构冲击

事件的可行性，显示了它在航天器安

全性评估中的重要应用潜力。

针对黏结式多层防热结构的冲

击监测，目前也进行了深入探索。

2009 年，Kundu 等 [69] 基于声发射技

术设计了落球试验，进行冲击检测；

将弹性球投掷到瓷砖板上以模拟冲

击事件，为避免球在板上多次反弹，

瓷砖板被放置在略微倾斜的位置，如

图 23（a）所示 [69] ；压电传感器放置

在瓷砖板另一侧的金属表面上，具体

的放置位置如图 23（b）所示 [69] ；黑

色圆圈表示放置在圆弧上的 9 个接

收传感器，而白色和灰色圆圈则表示

落球的位置；由于各向异性陶瓷瓦

显著影响板中的导波速度，首先让球

落在白色圆圈上，以测量不同方向的

导波速度，然后再让球落在灰色圆圈

上，接收传感器记录信号以检测冲击

点；通过最小化目标函数，研究者获

得了良好的检测结果，验证了声发射

技术在监测热防护结构冲击事件中

图 19　WLEIDS 组成 [82]

Fig.19　Components of WLEIDS[82]

加速度计
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温度传感器
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图 20　机翼前缘碰撞试验品的示意图 [84]

Fig.20　A drawing of the wing leading edge impact test article[84]
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图 21　超高速撞击对增强碳 – 碳材料面板造成的损坏 [85]

Fig.21　Damage to RCC （reinforced carbin–carbon） panels from hypervelocity impacts[85]
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的可行性。

2013 年，Hoschke 等 [79，86] 提出一

种智能传感器网络，如图 24 所示 [79] ； 
其中，每个伪三角区域代表一片防热

瓦，在每片瓦中，圆形元件代表压电

声发射传感器，方形元件代表光路开

关，连接光路开关的是光学传感器；

研究者利用该智能网络进行了防热

瓦冲击损伤探测和评估试验，首先利

用压电声发射传感器网络对冲击进

行检测和近似定位，接着利用嵌入在

防热瓦中的光学传感纤维测量防热

瓦的温度，通过热成像技术评估碰撞

损伤的影响。

2023 年，唐伍强 [87] 针对热防护

结构在复杂飞行条件下可能遭遇的

瞬态冲击问题，提出一种结合混合核

极限学习机（Hybrid kernel extreme 
learning machine，HKELM）的冲击定

位方法；以曲面热防护结构为对象，

其上布设 16 个压电传感器，用于采

集不同冲击位置激发下的响应信号；

冲击加载采用自制自由落体冲击装

置在多个预设位置进行，具体布置和

试验所用热防护结构如图 25 所示；

该试验提取了各通道传感器信号的

特征向量，构建数据集，并将之输入

到 HKELM 分类模型进行位置识别，

如图 26 所示；结果表明，该方法可准

确定位常温下 9 个冲击点，最大定位

误差小于 5 mm ；对于高温及热振耦

合振动环境下的冲击测试数据，冲击

位置的预测误差会有所增加，但由于

网络模型具有良好的泛化性能，冲击

位置的平均预测误差约为 40 mm。

加速度传感器通常只能测量低

频段的振动信息，而可重复使用运载

器在频繁进出复杂空间环境时所承

受的冲击类型多样且复杂，这使得单

纯依赖加速度计的监测存在明显局

限性。而声发射传感器与压电传感

器虽然能够捕捉高频瞬态弹性波信

号，但易受环境噪声干扰，对数据的

准确解析依赖于丰富的数据库支持

和现场检测经验。此外，声发射传感

图 22　航天飞机测试时传感器位置的布局 [85]

Fig.22　Layout of transducer locations during the shuttle tests[85]
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图 23　落球试验装置和传感器布置 [69]

Fig.23　Drop test apparatus and sensor arrangement[69]

（a）落球冲击试验装置 （b）压电传感器布置

图 24　智能网络传感器布局 [79]

Fig.24　Intelligent network sensor layout[79]
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器通常侧重于冲击源的定位，难以直

接量化损伤的程度和性质 [79，86]。

3　结论

可重复使用运载器作为“航班

化”航天运输新时代的重要支撑装

备，其健康监测与管理技术受到了国

内外研究人员的广泛关注。本文通

过对可重复使用运载器热防护系统

典型损伤模式和国内外热防护系统

的健康监测工作进行系统梳理，得出

如下结论。

（1）热防护系统作为可重复使

用运载器的关键子系统，在服役过程

中经常发生脱黏、脱落等连接故障，

同时防热瓦容易受到外部撞击而发

生裂纹、凿坑等结构损伤。因此，开

展热防护系统的健康监测技术研究

十分迫切。

（2）在温度在线监测方面，无线

射频传感器相比于有线传感器，成功

解决了热防护结构中大量布线的问

题。然而，这类传感器在功耗、轻量

化、环境适应性和电磁兼容性等方面

仍需进一步优化。此外，光纤传感器

因易于集成在防热结构中而具备良

好的一体化潜力，但在设计时须充分

考虑其耐高温的要求。

（3）在连接螺栓松动监测方面，

机电阻抗法的远场检测能力有限，超

声导波法受温度影响较大，而振动响

应法的灵敏度较低。这 3 种方法都

需要在结构上布置大量传感器和导

线，可靠性问题值得重视。

（4）在结构脱黏监测方面，机电

阻抗法、超声导波法和光纤传感器的

有效性已在地面试验中得到验证。

然而，大部分研究未考虑温度、化学

等多物理场耦合问题，这些方法在复

杂环境的实际应用受到限制。

（5）在结构冲击监测方面，目前

主要依赖于加速度传感器和声发射

传感器。加速度传感器的监测频段

有限，而声发射传感器易受环境噪声

干扰，而且当前研究一般聚焦于冲击

定位，缺乏对冲击损伤量化的探索。

4　展望

综上所述，尽管国内外针对热防

护系统的健康监测已开展了大量研

究，但总体而言，距离大规模成熟应

用仍有一定差距。为进一步推动热

防护系统的健康监测技术的研究与

应用，本文提出以下研究展望。

（1）极端力热环境下热防护系

统结构损伤模式和性能演化研究是

开展热防护系统健康评估的理论基

础，须进一步探究力热等外部环境因

素对热防护系统损伤的作用机制、损

伤演化和性能退化规律。

（2）由于可重复使用运载器具

有快速周转的特性，热防护系统健康

监测所用传感器面临极端恶劣环境

的挑战。因此，必须考虑传感器的环

境适应性、稳定性和可靠性是否满足

要求，研制可在复杂环境下满足在线

应用的健康监测传感器仍是需重点

发力的方向。

（3）目前提出的热防护系统监

测策略多以单一参数测量为主，很难

全面评估热防护系统的健康状态。

后续，需要重点发展温度 – 应变 – 声

发射 – 烧蚀等多参数融合的健康监

测系统或网络，实现热防护系统健康

监测和管理系统集成。

（4）当前的热防护系统健康监

测技术多集中于损伤有无的检测，较

少关注损伤的定位、量化，以及对热

防护系统剩余可用寿命的评估方法。

未来，结合人工智能、多源数据和数

字孪生的创新性智能诊断和评估方

法的研发将是发展重点。

（5）针对可重复使用运载器热

图 25　曲面热防护试验件 [87]

Fig.25　Curved surface thermal protection test piece[87]
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Fig.26　Impact point and piezoelectric sensor position distribution[87]

（a）训练集冲击点位置 （b）测试集冲击点和传感器分布

44
0.

00

44
0.

00
50

.0
0

20
.0

0

270.00
X/mm X/mm

Y/mm Y/mm

25.00
25.00

270.00



封面文章 COVER STORY

36 航空制造技术·2025年第68卷第21期

防护系统健康监测技术的研究工作，

目前还主要停留在理论、仿真研究和

实验室验证阶段，因此适当进行现场

或机载测试以推动技术的成熟和应

用是非常必要的。
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Review of Health Monitoring Technology for Thermal Protection System of 
Reusable Launch Vehicle

XU Chao1, WU Yingxin1, XU Suyu1,2, WANG Jianyue1,3

(1. School of Astronautics, Northwestern Polytechnical University, Xi’an 710072, China; 
2. Beijing Institute of Mechanical and Electrical Engineering, Beijing 100074, China; 

3. Institute of Aerospace Materials and Technology, Beijing 100076, China)

[ABSTRACT]  Reusable launch vehicles are critical assets for achieving round-trip space transportation in the world. As a 
key subsystem, the thermal protection system serves the main function of protecting vehicle from burning and overheating in 
the aerodynamic heating environment during atmospheric re-entry. Its health condition is directly related to the reliability and 
cost-effectiveness of the flight mission. In response to failures that thermal protection systems are prone to during flight, this 
article first analyzes typical damage modes of thermal protection systems in space shuttles and Starships, such as bolt loosening, 
structural debonding, and damage caused by impacts from micrometeoroids or space debris. Then, it provides a detailed overview 
of structural health monitoring technologies related to thermal protection systems, including the thermal protection system 
temperature monitoring, connection bolt loose monitoring, structural debonding monitoring, structural impact monitoring and 
implementation methods of other key technologies and their practicality. Finally, the future development trends and prospects of 
structural health monitoring technology for reusable launch vehicle thermal protection system are discussed.
Keywords:  Reusable launch vehicle; Thermal protection system; Temperature monitoring; Bolt loosening monitoring; 

Debonding monitoring; Impact monitoring
（责编　逸飞）
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