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摘 要： 固体火箭发动机的健康状况在很大程度上取决于装药的实时状态，因此对装药状态进行监测是确保固体发动机结构完整

性和使用可靠性的重要基础。本文从环境状态监测、化学状态监测、力学状态监测以及监测数据综合应用 4 个方面综述了相关的研

究进展，指出了装药状态监测的必要性，多方面总结了装药状态监测取得的研究成果与存在的不足，并针对监测技术手段及监测数

据应用等方面提出了发展构想。分析认为，监测技术应聚焦在嵌入式传感器相容性技术、新理念传感技术以及长寿命技术等方面，

监测数据应用方面应大力建设数据库、诊断和预测健康管理系统，以期借助有限元模型更新方法推动固体火箭发动机全寿命数字孪

生技术的发展。
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0 引 言

固体火箭发动机具有结构简单、可靠性高、使用方

便、易于长期贮存等突出优点，作为导弹武器系统的动

力装置，在近程战术武器和远程战略武器中都获得了

广泛的应用。固体火箭发动机自生产之日起会经历生

产、贮存、运输和使用环境载荷的考验。各个过程中存

在自然环境因素（温度、湿度等）、诱导环境因素（振动、

冲击等）和复合环境因素。上述诸多因素会直接影响

到固体火箭发动机的健康状况。而固体火箭发动机的

健康状况在很大程度上取决于装药的状态［1］。固体发

动机装药的失效机制主要有 3 种［2］：机械损伤、化学老

化以及组分迁移。这些失效形式可能会导致几类故障

模式。2 种最常见的故障模式是推进剂材料的开裂和

壳体与推进剂材料之间的脱粘。其中机械损伤可能导

致推进剂孔隙率增加，从而使得薄弱点出现裂纹；而化

学老化使得黏结剂降低应变能力，导致发动机装药在

经受外载时出现裂纹［3］。当固体火箭发动机点火时，

内部压强的快速上升使微裂纹迅速扩展，致使内孔开

裂，进而导致燃烧表面异常。组分迁移可能导致装药

在 经 受 外 载 时 衬 层 发 生 界 面 脱 粘 ，从 而 导 致 外 壳 烧

穿。此外，推进剂装药性能劣化限制了发动机的使用

寿命，需要对其量化以确保固体发动机正常使用。因

此，固体火箭发动机装药状态的实时监测对其安全性

和可靠性具有重要意义［4-6］。如何安全、便捷、准确地

对其进行监控已成为一个重要而又困难的问题。当前

最为主流的检测方式为外置式固体火箭发动机无损检

测技术，但是其只能对已出现的缺陷进行分析且价格

昂贵，无法满足实时、自感知的固体火箭发动机健康监

测的需求，因此，在未产生宏观缺陷时对固体火箭发动

机装药的状态进行监测是现今国内外研究的主流。

本文针对固体发动机装药状态监测技术，从环境

状态监测、化学状态监测、力学状态监测以及监测数据

综合应用 4 个方面对其研究进展进行阐述。

1 环境状态监测

导弹发动机长期贮存期间，贮存环境的温度、湿度
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及运输过程中的加速度等载荷会对发动机结构完整性

产 生 累 积 影 响 。 采 集 环 境 数 据 可 掌 握 发 动 机 受 载 历

程，更准确地评估发动机状态。当前环境载荷监测主

要集中于温度、湿度以及振动数据的采集和分析方面。

1.1 温度监测

已知发动机储存地点的环境温度具有季节性和日

间变化。日间变化（高频分量）的时间周期为 24 h，季

节变化（低频分量）的时间周期为 1 年［7］。由于壳体与

药柱的热膨胀系数和热扩散系数不同，当环境温度和

发动机内部温度产生差异时，发动机中会因温度梯度

分布而传热并在粘弹性药柱中产生热应力和热应变，

因此温度循环变化最终直接体现在药柱热应力和热应

变的循环变化。循环热应力分 2 步获得：（a）给温度定

边界条件后，可以得到药柱中的温度分布；（b）由于几

何约束和热梯度，产生了热应变，从而产生了热应力。

Mahmoudi［8］估计了在周期性温度边界条件下无

壳 体 的 药 柱 中 的 热 应 力 并 得 到 解 析 解 。 Tunç 等［9］计

算了在周期性及任意温度边界条件下的药柱热应力和

变形。Heller 等［7］使用概率方法研究了因环境温度变

化 而 导 致 的 固 体 推 进 剂 药 柱 失 效 。 他 们 考 虑 了 热 负

荷、强度和应变能力的统计变异性，并且热负荷的功率

谱 是 从 10 年 的 时 间‐温 度 数 据 中 得 出 的 。 结 果 显 示 ，

白天夜间的温度变化导致了壳体处的显著热梯度，而

季 节 性 温 度 变 化 则 导 致 了 孔 径 处 的 高 切 向 应 力 和 药

柱‐壳体界面处的径向应力。同样基于概率失效准则，

Gligorijevic 等［10］表 明 环 境 温 度 可 能 导 致 在 短 时 间 内

出现显著的累积损伤，进而导致药柱内出现裂纹。上

述热应力的每个循环（加载/卸载）都与环境温度有关，

并会对热黏弹性药柱造成小的损伤。重复循环热应力

造成的累积损伤将导致药柱失效。环境温度的变化可

以通过测量季节温度变化和日间温度变化来表示，从

而降低了计算成本。

1.2 湿度监测

环境水分或水的扩散/吸收可能会严重影响复合

固体推进剂的力学性能和推进剂‐衬层界面的黏结性

能。在推进剂制备的混合过程中，高氯酸铵（AP）最容

易受到水分污染，因为它是一种可溶于水的吸湿性无

机盐。由于 AP 颗粒受潮后直径的平均尺寸增加使得

相应的颗粒有效表面积减少，这直接导致了燃烧效率

的降低。在固化过程中，吸收的水分与固化剂发生反

应，导致固化不完全，使得推进剂在固化后无法达到所

需的抗拉强度［11］。在典型的贮存条件下，药柱内部水

蒸 气 浓 度 相 当 于 约 15% 的 相 对 湿 度 ，而 贮 存 环 境 在

24 ℃下的相对湿度为约为 30%［12］。在较高湿度环境

中贮存时，扩散的湿气及水蒸气与聚合物发生反应，发

生交联断裂（水解），导致推进剂的质量分子分布发生

变化，强度和刚度降低。因此对发动机贮存环境中的

湿度监测尤为重要。

1.3 振动监测

固体推进剂发动机在转运及运输过程中，会受到

不同频率的环境振动，结构完整性容易受到破坏，破坏

的主要形式是推进剂力学性能变化引起的药柱损伤和

推进剂/衬层结合界面失效，这将会导致裂纹和脱粘。

因此分析振动载荷下的应力应变场对固体发动机具有

重 要 意 义 。20 世 纪 60 年 代 ，美 国 学 者 提 出 大 型 固 体

发动机振动测试中的一个主要问题是开发一种将加速

度计嵌入黏弹性推进剂中的方法。最终选定的配置使

用了 24 个三轴加速度计，其中 14 个嵌入在推进剂中，

10 个安装在推进剂表面上［13］。Huang 等［14］针对舰载

导弹固体发动机环境监测系统的需求，提出了基于微

控制器和 MEMS 传感器的环境监测系统方案，并给出

了硬件单元和典型的硬件电路。而后基于监测到的温

度和振动数据，利用 ABAQUS 软件分析了温度和低频

振 动 载 荷 对 固 体 火 箭 发 动 机（SRM）应 力 和 应 变 的 影

响 ，结 果 表 明 ，低 频 振 动 会 导 致 药 柱 应 力 应 变 波 动 增

加 ，并 且 界 面 处 的 应 力 应 变 变 化 大 于 内 孔［15］。 Cao
等［16］对 固 体 发 动 机 运 输 过 程 中 的 振 动 加 速 度 进 行 了

监测，后有效消除了原始振动数据的噪声和趋势项，最

后将得到的振动特征频率应用于有限元分析。结果表

明 ，被 监 测 的 固 体 发 动 机 在 运 输 过 程 中 主 要 承 受 0.2 
Hz 和 15 Hz 的 低 频 振 动 ，药 柱 应 力 集 中 于 推 进 剂/衬
层 结 合 面 的 头 部 和 尾 部 以 及 药 柱 根 部 下 方 。 Srivas‐
tava 等［17］针 对 不 同 的 环 境 条 件 ，对 复 合 材 料 壳 体 的

SRM 进行了静、动态测试，发现动态环境对药柱、界面

和复合材料壳体的结构完整性没有影响，都能承受所

有的环境条件。综合来看，国内外已经具备了固体发

动机典型历程振动信号的监测技术手段，并且评估方

式都是将提取的振动特征数据输入有限元模型中进行

应力应变分析，然而振动与发动机装药实际应力以及

失效的关系仍需要通过大量实验进行总结。

2 化学状态监测

端羟基聚丁二烯（HTPB）基复合固体推进剂的老

化可以通过模量、拉伸强度或拉伸应变等力学性能测

量 来 表 征［18］，但 是 与 力 学 测 试 相 比 ，化 学 测 试 的 实 验
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成本更少。其次，由于固体发动机内部通常是被密封

住的，因此从发动机内部取出力学测试推进剂样品是

困难且危险的。此外，用于力学测试的哑铃型单轴拉

伸试验的试件［19］尺寸为 10 mm×25 mm×120 mm，如

图 1 所 示 。 图 2 为 用 于 化 学 测 试 的 推 进 剂 试 样 ，其 尺

寸仅为 1 mm× 2 mm×2 mm，质 量 大 约 3 g［20］。 可 以

看 出 用 于 化 学 测 试 的 推 进 剂 试 样 比 用 于 力 学 性 能 测

试 的 试 件 尺 寸 和 质 量 更 小 ，因 此 对 真 实 发 动 机 装 药

微 量 取 样 进 行 化 学 测 试 相 对 力 学 测 试 更 加 容 易

实现。

化学性质中，如可溶性部分描述了未氧化交联的

聚合物基质部分，交联密度则描述了已经氧化交联的

聚合物基质部分，可以通过力学性能来跟踪并作为老

化评估参数。交联密度首先可以通过推进剂内的可溶

性 部 分 进 行 分 析 ，而 后 带 入 Charlesby‐Pinner 方 程［21］

计算评估，如式（1）。

D =
( )1 - S × é

ë
ù
û

2 - ( )S + S

( )S + S
（1）

式 中 ，S 代 表 通 过 从 推 进 剂 样 品 中 提 取 获 得 的 可 溶 性

部分；D 表示交联密度，%。

固体发动机推进剂装药微量取样的方法还是会影

响其安全性，因此出现了无损无创化学分析方法。光

谱 技 术 是 通 过 测 量 物 质 与 光 的 相 互 作 用 来 进 行 检 测

的。它利用物质对不同波长或频率的光的吸收、发射、

散射等特性，通过分析光与物质相互作用后的变化，来

获取物质的组成、结构、浓度等信息。这种检测方法无

需对物质进行接触或破坏，具有无损无创性的特点，因

此被认为是固体推进剂分析的有力工具，特别是用于

确 定 成 分 比 、推 进 剂 老 化 、孔 洞 和 形 状 不 规 则 性 的 检

测［22］。漫反射红外傅立叶变换光谱（DRIFTS）法是一

种能够对弱吸收物质表现出很大敏感性的技术。它具

有广泛的应用领域，其中之一就是在研究材料退化方

面［23-24］的 应 用 。 此 外 ，将 DRIFTS 技 术 集 成 到 推 进 剂

老化研究中也是可能的。Chelouche 等［25］通过将主成

分分析（PCA）和傅里叶变换红外光谱（FTIR）相结合 ，

研究了推进剂老化的化学稳定性，并通过推进剂老化

实验建立了动力学模型，基于所获得的动力学参数，对

推 进 剂 的 贮 存 寿 命 进 行 了 准 确 评 估 。Feigley［26］曾 用

带 有 反 射 探 针 和 光 纤 的 近 红 外 声 光 可 调 谐 滤 波 器

（AOTF）多通道光谱仪对不同位置推进剂进行非接触

式扫描，监测了推进剂由于降解二苯胺（DPA）浓度变

化而发生的变化。

固体推进剂在老化过程中，会发生一系列复杂反

应，生成包括 NO ₂、NO、HCl 等在内的气体，如果能够

通过检测气体成分的含量变化监测推进剂的老化，就

可以在不破坏发动机的情况下，了解发动机内部推进

剂的健康状态，这样不但能够节省成本，也可以为固体

发动机寿命预估以及延寿提供技术保障，因此，开展推

进剂老化气氛监测方面的研究具有很高的军事和经济

效 益 。 美 国 桑 迪 亚 国 家 实 验 室［27］开 发 了 一 种 光 学 传

感 器 系 统 ，用 于 自 主 监 测 高 能 材 料 老 化 产 生 的 NO2

及 其 演 变 。 传 感 器 材 料 是 苝 /PMMA 膜 ，通 过 蓝 色

LED 光 源 激 发 并 由 CCD 光 谱 仪 检 测 荧 光 。 由 于 NO2

与 苝 会 发 生 不 可 逆 反 应 从 而 产 生 非 荧 光 硝 基 苝 ，因

此 可 通 过 荧 光 强 度 随 时 间 的 损 失 率 评 估 NO2 浓 度 水

平 。 结 果 发 现 推 进 剂 释 放 NO2 的 浓 度 在 0.01‰ 到
图 2  提取前可溶性组分试样的照片［20］

Fig.2  A photo of soluble fraction test samples before extraction［20］

图 1　完成单轴试验后哑铃型试件的照片［19］

Fig. 1　 A photo of dumbbell shaped samples after uniaxial 
tests were completed［19］
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0.1‰ 之 间 。 传 感 器 系 统 实 验 进 一 步 表 明 ，推 进 剂 会

在 25 d 的 老 化 时 间 内 释 放 出 NO2，并 在 活 跃 期 和 休

眠期之间循环。

当前，化学微传感器领域的先进发展已经产生了

新的应用，这些微传感器设备具备替代或补充传统化

学分析仪器的潜力。美国陆军航空与导弹研究、开发

与 工 程 中 心（AMRDEC）［28］基 于 纳 米 技 术 研 究 了 一 种

表面增强拉曼散射（SERS）法，其原理是通过激发纳米

多孔金属表面（纳米球）上的表面等离子体激元来增强

拉 曼 散 射 光 ，从 而 依 靠 这 种 技 术 开 发 新 型 智 能 传 感

器 ，用 于 检 测 推 进 剂 中 的 化 学 量 。 另 一 种 叫 做 伏 安

法 ，是 一 种 用 于 检 测 定 量 溶 解 在 液 体 中 物 质 的 成 熟

技 术 。 基 于 伏 安 法 ，开 发 了 新 型 智 能 传 感 器 ，用 于 检

测 推 进 剂 化 学 老 化 反 应 产 生 的 物 质 。AMRDEC 进 行

了对功能化单壁碳纳米管（SWCNTs）的探索性研究，

该 研 究 的 目 的 是 评 估 固 体 推 进 剂 的 降 解 情 况 ，以 此

来 评 估 发 动 机 的 寿 命 。 在 研 究 中 ，SWCNTs 被 用 作

关 键 的 传 感 元 件 ，通 过 对 其 性 能 和 反 应 进 行 分 析 ，可

以 获 取 关 于 固 体 推 进 剂 的 降 解 程 度 。 AMRDEC 与

NASA‐Ames 团 队 合 作 ，研 发 了 一 套 完 整 的 SWCNT
传感系统，系统结构如图 3 所示。这套低功率纳米传

感 系 统 的 开 发 旨 在 能 够 以 十 亿 分 之 一 的 灵 敏 度 范 围

内检测各种电活性化学分析物［29］。再后来 AMRDEC
对 纳 米 多 孔 膜 、碳 纳 米 管 和 光 谱 配 置 传 感 技 术 在 监

测 推 进 剂 降 解 方 面 的 应 用 进 行 了 总 结 。 其 中 纳 米 多

孔 膜 传 感 器 是 利 用 纳 米 多 孔 氧 化 铝 膜（图 4）过 滤 掉

推 进 剂 降 解 过 程 中 释 放 出 的 CO、NO、NO2 等 气 体 分

子 ，将 N2O 气 体 分 子 积 累 起 来 ，用 于 估 算 推 进 剂 稳 定

剂 的 寿 命 。 光 纤 光 谱（FOS）传 感 器 使 用 非 侵 入 式 光

纤 测 量 体 积 后 向 散 射 光 谱（图 5）从 而 监 测 推 进 剂 中

稳 定 剂 的 浓 度 水 平［30］。 阿 拉 巴 马 农 工 大 学 的 Farley
等［31］进 行 了 一 项 研 究 ，他 们 使 用 了 一 种 灵 敏 的 拉 曼

光 谱 技 术 来 检 测 固 体 推 进 剂 中 的 稳 定 剂 甲 基 硝 基 苯

胺（MNA），他们提出了一种方案，即在导弹的发动机

中植入一条小型光纤探测线，无需拆卸导弹，在几秒钟

内就可以进行测试。

Daoud 等［32］使用 microPHAZIRTM 近红外手持平

台（图 6）对 CL‐01 复合固体火箭推进剂进行了实时监

测，该技术实时地量化 CL‐01 固体火箭推进剂的主要化

学成分及其健康状况，并且不会产生化学废物和残留

物 ，从 此 将 结 构 健 康 管 理（SHM）与 化 学 健 康 管 理

（CHM）相结合。这项新技术的引入将有效地减少监测

和使用寿命延长计划（SLEP）所需的成本。Chelouche
等［33］通过主成分分析和傅立叶变换红外光谱相结合，

建立新的方法来准确评估均质固体推进剂的实际和等

效老化时间，并通过 6，8，10 和 12 个月的实测试验进

一步证实了该模型的准确性。可见统计工具和分析技

术的结合为建立有效的化学性质实验方法和准确预测

图 3　完整的 SWCNT 传感系统［29］

Fig.3　Complete NASA‐Ames SWCNT sensor package［29］

图 4　纳米多孔氧化铝膜的 SEM 图像［30］

Fig.4　SEM image of nanoporous alumina membrane［30］
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提供了重要思路。应用这些化学监测手段制造微传感

器应用之前，还需要进行化学量与力学性能参数阈值

的 对 应 研 究 ，然 而 国 内 外 在 这 方 面 的 研 究 还 较 为 欠

缺。同时，化学状态监测的长期稳定性仍是研究者们

需要克服的重要问题。

3 力学状态监测

对于固体发动机装药的力学状态和特性，常用数值

计算的方法来确定，尽管应力具有奇异性以及非线性行

为，近年来推进剂损伤演化理论、非线性本构理论以及

界面力学等方面研究的发展为力学状态的准确评估奠

定了重要基础。然而，材料的不连续性、几何形状的不

规则性以及材料因老化而性能变化等因素，使生产发动

机中应力状态的数值评估变得更加复杂。实际发动机

装药结构力学监测手段的发展能够对装药力学状态数

值计算的准确性进行验证，从而为极端条件下装药结构

完整性的评估奠定基础。除了验证外，力学状态的监测

还为发动机装药结构、材料改进的逆分 析 技 术 提 供 可

能 性 ，从 而 将 传 感 器 数 据 转 化 为 有 用 信 息 的 计 算 模

型。另外力学状态监测的力学量作为位置和时间的函

数，其演化规律能够检测裂纹和校准老化模型。监测采

集到的力学特性随时间的变化成为发动机重要的数据

库，可以为基于机器学习的寿命预测提供训练样本［34］。

固体发动机装药内部的力学状态变化是由几个因

素 产 生 的［36］：（1）固 体 发 动 机 药 柱 固 化 后 需 要 从 固 化

温度降至贮存温度，而由于壳体与药柱的热膨胀系数

和热扩散系数不同，壳体抑制了推进剂药柱的冷却收

缩，致使发动机药柱在出厂时就存在热载荷，其表现为

在壳体和药柱黏结界面处推进剂药柱存在径向的拉应

力，在药柱界面的终端处存在剪应力，而在发动机药柱

中 孔 处 由 于 体 积 收 缩 、内 孔 直 径 增 大 存 在 环 向 拉 伸 ；

（2）发动机在运输时承受振动载荷；（3）由于推进剂是

一种粘弹材料，发动机在静态贮存时一方面药柱因重

力的作用而产生蠕变，另一方面固化降温的残余应力

还 会 产 生 松 弛 ；（4）推 进 剂 在 长 期 贮 存 中 材 料 产 生 化

学老化及物理老化，老化直接体现在其力学特性的变

化 ；（5）贮 存 和 运 输 时 温 度 变 化 一 方 面 影 响 推 进 剂 的

模量，另一方面影响着推进剂的松弛和蠕变的变形率；

（6）上述的原因交织在一起可能会导致推进剂或界面

损伤的演化，例如孔隙率的变化；（7）当药柱出现宏观

破坏，如宏观裂纹以及界面脱粘时，整个药柱的应力场

将会受到影响，应力释放与应力集中共同存在。

3.1 界面应力监测技术

要了解发动机内部力学状态，最简单的方法就是

在其内部嵌入传感器，以测量特征信号并导出力学量，

内部嵌入传感器本身就会对结构的完整性造成破坏，

因此在发动机中协调传感器的因素，如数量、大小、硬

度等都会受到严格限制。此外，传感器很难放置在最

需 要 测 量 的 位 置 ，例 如 最 容 易 产 生 裂 纹 的 内 孔 附 近 。

从本质上讲，希望将传感器放置在均匀应变的区域，远

图 5　用于测量火箭发动机内稳定剂浓度水平的光纤后向散射光谱系统的概念草图［30］

Fig.5　Conceptual sketch of fiber optic back scattering spectroscopic system used for measuring the concentration level of stabi‐
lizer MNA inside a rocket motor［30］

图 6　microPHAZIRTM 近红外手持平台［32］

Fig.6　microPHAZIRTM NIR miniature handheld platform［32］
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离感兴趣的点，然后计算或推断实际需要的信息。总

而言之，黏结界面应力监测系统在装药结构完整性、安

全性、长期稳定性、化学兼容性和布置便利性等方面都

需要满足要求。

正应力传感器的发展历史可以追溯到 20 世纪 60
年代末期。当时 ，美国科学家 Miller［37］提出了测量全

尺寸发动机的应力‐应变状态是非常必要的。应力‐应
变状态的测量能够在后续设计药柱时对结构能力进行

分 析 评 估 。 为 了 实 现 这 一 目 的 ，Miller 初 步 阐 述 了 贯

穿 壳 体 黏 结 应 力 计 的 使 用 方 法 。 Burton［38］阐 述 了 贯

穿壳体黏结应力计测量理论，并在推进剂固化和随后

的热测试过程中，使用该应力计监测推进剂壳体界面

处的径向应力。换能器中使用的箔片应变计需要一个

薄金属膜片才能具有可接受的信噪比，然而对于相同

的载荷条件，由于推进剂模量的温度相关性会使得薄

隔膜发生不同的变形，使得应力的测量随温度和时间

发生变化。半导体应变计具有较高的应变系数，因此

可以设计更厚的膜片，这使得半导体应变计具有良好

的信噪比特性。半导体应变片的使用也使传感器的尺

寸变得更小，对推进剂应力场的干扰更小。因此半导

体应变片的使用，提高了应力传感器的精度［39］。

由于贯穿壳体应力计测量发动机界面应力的问题

一直没有得到有效解决，加上半导体应变片传感器的

快速发展，1997 年，Micron Instruments 公司研发的双

黏结界面应力和温度（DBST）传感器应运而生，如图 7
所示，其在发动机力学状态监测研究中具有里程碑意

义。其主要功能就是监测发动机壳体或绝热层与推进

剂 界 面 的 径 向 应 力 以 及 温 度［40］。 英 国 的 Buswell，以

及美国 Micron Instruments 公司的 Chelner［41］对 DBST
传感器的特点，如工作温度范围、精度、灵敏度、非侵入

性、长期测量稳定性等方面都进行了考虑，从而完善了

传感器的设计制造与实验，并在不影响发动机结构完

整性的基础上成功地应用于无喷管增压发动机。经过

两年的改进与实验，2002 年，Chelner［42］总结了 DBST
传感器第一阶段期间取得的重大进展，他指出该传感

器在 90% 满刻度拉伸载荷下超过八个月不会蠕变，证

明了 DBST 的稳定性。

Micron Instruments 公司［43-44］对 DSBT 传感器进行

了设计更改。例如，改进了电气连接出口处的密封性，

加固了传感器壁，为了便于形成良好的密封面，对后盖

也进行了改进，如图 8a 所示。其还在传感区域内增加

了一个方向的应变片，用于测量剪切应力，如图 8b 所

示。桥接模块的连接改为一个微型可重复使用的连接

器，如图 8c 所示。他们还将校准后的传感器粘在背面

弯曲的垫片上，以匹配发动机壳体的形状，如图 8d 所

示 。 于 此 同 时 ，Newton Consultancy 公 司 的 Buswell
等［45］提出基于 DBST 的非侵入式微机电（MEMS）传感

器，其多样化信息采集为评估发动机结构完整性提供更

有效工具。由于 DBST 传感器是嵌入在发动机界面的，

传感器必须通过导线连接到外部才能传输信息，并且这

些电缆和连接器是当前系统中的薄弱环节，因此电线管

理是一个重要问题。Miller 等［46］提出将 DBST 传感器

监测技术、环境监测与 RFID 技术进行集成，并阐述相

关 技 术 细 节 ，从 而 实 现 数 据 的 无 线 传 输 。 到 了 2012
年 ，Micron Instruments 的 Chelner 等［47］发 文 探 讨 了

DBST 未来可能的发展，认为下一代传感器是超微型多

功能数字黏结应力传感器，可监测温度、湿度、加速度、

正应力、剪切应力和化学量等多种参数，具有更高的灵

敏度，更强的抗干扰能力，可同时监测多种状态参数。

在信号调理方面，采用多路复用、模数转化、数字滤波

及自动补偿等技术，设计制造智能传感器，如图 9 所示。

在通信方面，采用无线通讯方式，构建无线传感器网络

监测黏结应力，布置更加灵活，数据采集传输更方便。

基于 DBST 传感器的固体火箭发动机健康监测的

具体校准、应用以及相关算法细节仍在研究中。荷兰

TNO Prins Maurits Laboratory［48］发 文 介 绍 了 一 项 工

作 的 初 步 结 果 ，他 们 将 DBST 传 感 器 和 监 测 药 柱 氧 含

量的化学传感器埋入一系列模拟发动机，对这些发动

机进行温度循环以诱导物理/机械老化以及长期等温

热贮存以诱导化学老化。结果表明，传感器使用 4 年

后灵敏度变化小于 0.5%，发动机应力水平随着温度循

a.　the front and side 
of the sensor

b.　the reverse side 
of the sensor

图 7　DBST 传感器［40］

Fig.7　DBST Sensors［40］
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环而显著降低。该团队在上述实验基础上又在同条件

下对试验件进行了机械老化和化学老化测试，还开展

了发动机数值模拟，将计算结果和实验结果进行了比

较［49-50］。与此同时德国的 Tussiwand 等［51］应用 DBST
传感器测量了模拟发动机药柱在+60 ℃和-40 ℃之间

热负荷循环过程中的结构响应。热循环结束时，在药

柱中切割出一条尺寸超过发动机爆炸计算临界值的尖

锐 椭 圆 形 孔 裂 纹 。 结 果 表 明 ，使 用 DBST 可 以 检 测 出

内孔处产生的裂纹。

2013 年 ，Le 等［52］采 用 有 限 元 模 型 研 究 了 固 体 火

箭发动机在冷却过程中脱粘对绝热层‐推进剂界面径

向应力分布的影响。建立了脱粘角度、界面应力传感

器数量和所需传感器精度之间关系，提出了 2 种检测

脱粘的方法。该团队 2016 年采用相同的分析方法研

究了在不同储存温度下，内孔裂纹对固体火箭发动机

界面应力分布的影响，获得裂纹深度和传感器数据之

间的定量关系，从而能够通过传感器检测发动机中孔

裂纹的大小［53］。2016 年中国海军航空工程学院董可

海 等［54］利 用 元 器 件 微 应 变 引 起 感 应 电 阻 变 化 从 而 引

起电输出变化的基本原理，研制了界面应力温度传感

器 如 图 10a，直 径 为 15 mm，厚 度 为 2.5 mm。 并 搭 建

了实时监测系统，如图 10b。该团队后针对公路运输

载荷进行了数据采集与分析。

图 9　智能传感器面包板［47］

Fig.9　Smart Sensor Bread Board［47］

a.　DBST sensor body

c.　BCU connector

b.　strain gauge layout

d.　DBST sensor bonded to gasket
图 8　DSBT 传感器的改进设计［43］

Fig.8　Improved Design of DSBT Sensor［43］
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在界面应力传感器使用方面，2021 年，Marqui［55］

基于三维有限元方法对固体火箭发动机在温度载荷作

用下不同缺陷如裂纹和脱粘状态进行界面应力分析，

得到缺陷类型、大小、位置与传感器数量、数据之间的

关系。2021 年 Liu 等［56］提出一种深度神经网络架构，

评估固体火箭发动机在内孔裂纹和脱粘共存情况下的

界面应力响应，从而通过界面应力传感器数据获取发动

机缺陷的位置、类型及大小。Miller 等［57-58］将 DBST 传

感器嵌入模拟发动机界面，使用的发动机及其 X 射线如

图 11。在温度循环载荷下通过传感器数据估计了发动

机的无应力温度以及模量，并得出等效老化 4.5 年后模

量变化 20% 的结论。Micron Instruments 公司［59-60］通

过数值方法（图 12），确定了基于膜片的法向及剪切应

力温度（NSST）传感器在组合应力载荷下主要材料及

形状参数，验证了 NSST 传感器的设计潜能。

经过 30 余年的研究，研究者们已经将设计特征和

制造标准融入界面应力传感器主体中，以最大程度地

减少传感器材料蠕变以及因环境发生的退化，保证了

其 稳 定 性 ，并 且 已 经 证 明 了 以 DBST 为 主 的 传 感 器 能

够 在 功 率 限 制 范 围 内 测 量 应 力 和 温 度 ，保 证 了 安 全

性。但是，由于当前研究采用的界面应力传感器均为

刚性体，并且嵌入发动机时直接与推进剂黏结与接触，

其黏结性能以及对应力应变场产生的影响考虑的还不

够深入。由以上也可以看出，国外的研究重心主要集

中于应力传感器的研制、性能测试、功能改进以及数据

处理等方面，然而对于真实固体发动机在固化降温、贮

存以及弹射点火（过载）等典型载荷下，应力测试的实

验研究较少，无法得到应力数据与典型载荷的真实规

律。因此，嵌入应力传感器的发动机界面力学特性研

究以及真实发动机的应力测试实验研究还需要进一步

发展。

3.2 基于柔性传感的监测技术

由于 DBST 等黏结界面应力传感器材料模量远大

于固体发动机埋置部分的材料模量，埋入传感器和界

面不相容会影响周围的应力应变场及界面强度，柔性

传感器应运而生。2018 年印度的 Sankar 等［61］通过将

嵌入聚偏氟乙烯（PVDF）和 2 电极片制成电容传感器，

通过加压测试了其电容信号的线性度，后将其嵌入到

推进剂当中，如图 13 所示，在常温固化时监测了电容

信号变化 ，证明了 PVDF 传感器能够跟踪推进剂固化

过程中应变变化。虽然这种传感器厚度仅有 50 μm，

但由于 PVDF 材料具有很强的温度敏感性 ，如何进行

温度补偿是其应用的一项重要挑战。

2020 年武汉大学屈文忠等［62］提出了一种基于柔
图 11　模拟发动机的照片和 X 射线图片［54］

Fig.11　Simulated motor photos and X‐ray images［54］

图 12  界面嵌入 NSST 传感器的数值模型［60］

Fig.12  Numerical model of interface embedded NSST sensor［60］

a.　interface sensor b.　monitoring system construction

图 10　界面传感器及其监测系统搭建［54］

Fig.10　Interface sensors and their monitoring system construction［54］
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性传感器的界面应力测试方法，分别将柔性压阻传感

器与柔性电容传感器（图 14a），预先埋入装药结构试

件 界 面 中 ，通 过 拉 伸 机 进 行 扯 离 实 验 和 剪 切 实 验 ，如

图 14b 所示，初步验证了嵌入式柔性传感器监测和表

征装药结构试件界面应力的可行性以及装药结构界面

应力监测系统的可靠性。当前，在医学工程领域中假

肢关节所用到的界面应力柔性传感器（图 15）［63］以及

柔性电子皮肤所用到的大应变柔性传感器（图 16）［64］

的发展为其应用于发动机力学状态监测提供新的理念

与 技 术 窗 口 ，将 为 固 体 发 动 机 健 康 监 测 带 来 新 的

机遇。

3.3 基于光纤传感的监测技术

光纤传感器有着诸多优点，例如体积小、重量轻，

其直径可达数百微米量级，将其嵌入固体发动机中后

无需拆卸，并且多个传感点可以刻在单个光纤上，因此

近些年其在结构健康监测领域发展较快。然而对于固

体发动机，其仅在复合材料壳体监测领域有着较为广泛

的研究，在发动机装药方面研究还较为不足。2013 年，

Riziotis 等［65］将裸聚合物光纤和护套电缆纵向结合到推

进剂中（图 17）之外，还首次提出将聚合物光纤与嵌入式

应变敏感闭环光纤段结合。研究发现光纤具有远高于

10% 的应变和应力的监测能力，证明利用聚合物光纤开

发导弹结构健康监测传感平台具有广阔应用前景。

图 16　大应变柔性传感器［64］

Fig.16　Flexible large strain sensor［64］

图 15　界面应力柔性传感器［63］

Fig.15　Flexible interface stress sensor［63］

图 13  嵌入 PVDF 传感器的推进剂试件［61］

Fig.13  Propellant specimens embedded with PVDF sensors［61］

a.　flexible sensor

b.　embedding of sensors

图 14　柔性传感器及其应用［62］

Fig.14　Flexible sensors and their applications［62］
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2017 年，常新龙等［66］通过有限元模拟了光纤嵌入

发动机燃烧室壁内在轴向以及非轴向拉伸下的响应。

结果表明，所提出的传感系统可以测量 SRM 中的黏结

应力（径向应力）。2018 年，该团队将光纤布拉格光栅

（FBG）埋入模拟发动机，实验监测了推进剂的固化及

脱模过程，发现波长变化可以监测推进剂的固化程度，

并且传感器对药柱的拉压应力非常敏感［67］。同年，该

团队设计了一种聚合物封装的 FBG 传感器，将其埋入

HTPB 推进剂/衬层界面黏接试件中，通过实验研究了

应 力 响 应 规 律 ，结 果 表 明 FBG 传 感 器 的 线 性 度 、灵 敏

度 及 稳 定 性 较 好［68］。 2023 年 ，张 芸 山 等［69］采 用 飞 秒

激光直写技术对高对比度短飞秒光栅阵列进行写入，

解决了固体发动机中应力集中引起的光栅啁啾现象，

突破了 SRM 中光纤传感器植入的关键技术，实现了固

体发动机在长期储存过程中的壳体压力测试和内部应

变监测。由于光纤与推进剂的模量有较大差异导致二

者变形协调性差，因此光纤传感器在固体发动机装药

力学状态监测的发展应聚焦在物理参数解耦［70］、提取

可靠性以及长期存活性等方面的研究上。

3.4 主动激励监测技术

当在结构中通过布置激励换能器主动激励，并通

过传感器接收信号，这种手段被称为主动传感。主动

监测能够在所需要的时候进行实时在线监测，而无需

持续进行，因此更节省人力物力；对于结构损伤敏感的

参数，其能够通过优化传感器布置位置并改变激励信

号 更 好 地 获 取 响 应 信 号 。2015 年 ，Lopatin 等［71］设 计

了基于磁感应激励的主动传感器系统，该系统通过光

纤布拉格光栅来测量药柱内孔布置的磁致伸缩材料在

磁场激励下的变形情况，从而监测推进剂老化，其基本

原理如图 18。该方法目前实验只是在试件级，但由于

不会在发动机引入电线，因此有着良好发展前景。

2019 年 ，段 磊 光 等［72］将 压 电 晶 片 有 源 传 感 器

（PWAS）粘 贴 在 不 同 老 化 时 间 的 推 进 剂 表 面 ，通 过 机

电阻抗方法对推进剂老化性能进行了表征，初步验证

了 压 电 阻 抗 方 法 表 征 推 进 剂 老 化 的 可 行 性 。 其 在

2022 年构建了机电阻抗与推进剂模量的理论关系，后

将 PWAS 嵌 入 到 模 拟 圆 管 发 动 机 衬 层 界 面 ，如 图 19，

通 过 机 电 阻 抗 方 法 对 发 动 机 药 柱 老 化 性 能 进 行 了 表

征，并与同批老化推进剂试件的初始模量进行了比较

分 析［73］。 2022 年 ，申 岩 峰 等［74］采 用 了 带 有 子 谐 振 器

的 PWAS 对推进剂进行了监测可行性研究，实验总体

装置如图 20 所示。从理论上导出子谐振器 PWAS 阻

抗解析解，通过数值模拟证明了新传感器产生额外共

振峰值的有效性，后基于光谱振幅和频率变化特征的

EMIS 损伤指数用于量化粘弹材料老化。同年，屈文忠

等［75］通 过 自 激 励 非 线 性 超 声 方 法 对 固 体 推 进 剂 在 载

荷作用下的脱湿损伤进行了监测，得到非线性超声参

数与应变之间的对应关系。可以看出主动激励监测技

图 18　主动激励传感的基本形式［71］

Fig.18　The basic form of active excitation sensing［71］

a.　good binding

b.　poor binding

图 17　POF 与推进剂结合的样品结合的光学显微镜照片［65］

Fig.17　 Optical microscopy of samples with binding of POF 
and propellant［65］
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术均需要与推进剂直接接触，并且其测试或诊断的量

主要集中于材料自身的力学参数，当前还无法对装药

受载状态进行测试。

4 固体火箭发动机监测数据的综合应用

使用传感器必须考虑的一个问题是将传感器数据

转化为有用信息的计算模型。大多数开发传感器和数

据传输方法的公司都不熟悉 SRM 行业的独特环境或

要求。这些能力的整合是成功发展健康监测能力所必

需的。由于多数传感器都是嵌入式的，因此发动机中

能够布置传感器的数量受限。此外，传感器不太可能

被放置在最所需的位置（比如内孔附近）。因此，如何

在减少传感器对发动机影响的同时最大限度地获取发

动机内部的状态信息，如何使用发动机内部状态信息，

从而分析得到发动机实际健康信息，解决发动机寿命

问题同样是目前学者们考虑的一个重要问题。

4.1 诊断评估与预测

AMRDEC 长 期 开 发 名 为 远 程 战 备 资 产 预 测 和 诊

断系统（RRAPDS）的健康监测系统［76］。通过集成的健

康监测系统实时测量温度、湿度、冲击、振动和腐蚀（化

学品）参数。然后，该系统的数据可以用于开发部件健

康和完整性的诊断和预测模型，并确定导弹在发射时

是否能成功运行。2005 年，AMRDEC 的 Stephen 等［77］

描述了使用 RRAPDS 中传感器数据和损伤机制预测导

弹发动机可靠性的方法，通过概率模型量化健康监测

数据和有限元模型中存在的所有不确定性，从而提供

现实的可靠性评估。2008 年 AMRDEC 开发了一种集

成的固体推进剂寿命预测分析工具 mLIFE™［78］。该工

具不仅集成了许多不同的寿命预测方法，如热应力诱

导蠕变和线性损伤累积，还添加了使用有限元分析、非

线 性 损 伤 累 积 、化 学 过 程 效 应 和 概 率 分 析 的 额 外 模

块。该软件以分层模块化格式设计，允许更新的模块

（lifing 模型、融合算法、数据管理库等）与现有预测以

及计算模型集成或融合。其他功能包括直观的图形界

面，该界面结合了用于管理数据（输入和输出）、可视化

和报告生成等工具。Orbital ATK 公司 Hyde 认为分析

和实验相结合从而评估及预测发动机老化需要的实际

数据的基本类型为：诱导载荷，机械性能和化学性能。

其中机械性能数据分为 2 类：材料响应数据和材料失

效数据。而原位传感器无法获取上述类型数据，但是

其对于模型验证来说非常重要，可以基于现场材料特

性 数 据 进 行 验 证 或 校 准［79］。 B. GENOV 等［80］提 出 一

种综合分析方法，综合分析方法流程如图 21 所示，具

体做法是对同一批次贮存的导弹进行抽样，对样品进

行 诸 如 化 学 分 析 、稳 定 性 实 验 、力 学 实 验 等 破 坏 性 实

验，获取化学性能参数、稳定性参数以及力学性能参数

等结果数据。对相同样品进行诸如 X 射线以及超声波

无损检测，获取缺陷的位置及扩展规律、推进剂的孔隙

率、界面黏结性能以及根据超声评估的老化性能等信

息。后将破坏性实验数据和无损检测信息进行数据融

合，结合经过训练后的可靠性数据，对这一批次的导弹

进行可靠性评估，如符合要求则进行后续的延寿研究工

作，如不符合则需综合考虑其可修复性及成本效益提出

高效的维修方案。其将传统的破坏性标准化分析方法

和非破坏性无损检测系统监控方法相结合，结合后能够

提高其可靠性并且信息能够相互补偿。

笔者根据资料总结了发动机监测数据在结构完整

性分析和寿命评估应用构想如图 22 所示，在多个方面

图 20  带谐振器 PWAS 阻抗实验装置［74］

Fig.20  PWAS impedance experimental device with resonator［74］

图 19　布置有压电晶片的模拟固体发动机照片［73］

Fig.19　Photo of a Simulated SRM equipped with PWAS［73］
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都需要不同类型的监测数据。由于以推进剂为典型分

析对象其材料特性会随贮存时间发生老化退化，表现

在强度、模量以及化学性质等。这种退化除了时间的

影响外还有环境载荷，如温度、湿度、气压等，因此环境

载荷的监测能够有效判断材料特性退化。要了解材料

特性准确的退化程度就需要监测特性的手段，如化学

监测以及模量监测。材料特性退化建立模型统称为老

化模型，最终要输入计算机进行结构完整性计算。材

料除了自身特性的退化外，其因为受到长期不同形式

外载，材料会发生以损伤为主导的失效，如以重力为诱

图 21　固体火箭发动机装药使用寿命评估的综合分析过程［80］

Fig.21　Comprehensive analysis process for evaluating the service life of SRM propellant［80］
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导载荷会发生蠕变，以温度变化为诱导载荷会产生热

应力。而发动机所处的环境直接影响诱导载荷，因此

有必要监测环境温度、振动等。上述损伤都是受力影

响的，因此需要对发动机进行力学测量，实际力学状态

的掌握能够更准确计算损伤。考虑更真实的损伤模型

和老化模型后对于结构完整性的计算也必然会更加准

确，将力学测量结果和计算结果进行比较和验证，如果

是一致的，证明计算准确，可以与无损检测结果等进行

综合特性分析。如果结果不一致，说明计算模型中还

存在某些参数是不准的，可以通过测量数据反分析进

行 参 数 修 正 ，即 本 文 4.2 节 应 用 。 因 此 监 测 获 取 的 数

据为建立老化和损伤模型提供了必要的数据支持，而

完整的老化和损伤模型又是发动机结构完整性精确计

算的重要基础。最后结合无损检测手段从而对发动机

真实健康状态与寿命进行诊断与评估。

发动机健康监测系统用于评估和诊断只能针对材

料和组件当前状态具备相应能力，而系统故障在系统

中也是存在的，并且在经历故障或系统性能受到影响

之前是无法被发现的。预测是指根据影响未来状态的

假 设 边 界 条 件 来 处 理 和 预 测 材 料 或 组 件 未 来 状 态 的

能力。

当系统的行为随时间变化且对未来行为的不准确

预测风险无法接受时，需要使用诊断和预测健康管理

（PHM）系统。诊断的重要性不容小觑，因为它们用于

确认和验证 PHM 系统，并通常在 PHM 系统开发之前

进行。PHM 系统通常是通过过去和当前的系统行为

基于趋势外推法预测未来的系统行为。然而，通常这

种方法是不准确的，对未来的误判可能导致重大事故。

Orbital ATK 的 DeVries 等［81］使 用 系 统 的 工 程 方

法来开发固体火箭发动机的 PHM 系统。在了解导致

发动机变化的根本原因的理论基础上，基于多学科系

统工程方法来开发机械 PHM 系统来对寿命进行精确

预测。系统工程方法就是结合了数学模型预测和包含

力学演化理论的力学模型预测，其原理如图 23。

4.2 有限元模型更新

对 发 动 机 建 立 有 限 元 模 型 进 行 结 构 完 整 性 分 析

时，由于建模中引入了各种假设、理想化、离散化和参

数化，所获得的数值模型可能并不总是反映实际的结

构行为。可以通过结合动静态结构监测实验研究和有

限 元 模 型 更 新（FEMU）方 法 ，对 有 限 元 模 型 中 不 准 确

的参数进行反演修正，尽量减少实际和预测结构性能

之间的差异［82］。

图 22　监测数据在评估中的应用构想

Fig.22　Application concept of monitoring data in evaluation
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用于更新有限元模型的实验方法及其结果主要包

括静态和动态结构测试或作为结构健康监测的一部分

获取的数据和结果。基于监测数据的有限元模型更新

在混凝土、桥梁以及建筑领域有着非常久的发展，并且

研究已经较为深入［83-85］，虽然在使用 FEMU 过程中存

在不确定性［87］，但它仍是目前结构健康监测数据应用

最有潜力的应用发展途径之一，是以虚实交互为主导

的数字孪生技术的基础。

基于结构健康监测数据的 FEMU 在固体发动机以

及固体推进剂领域目前还没有学者提出并展开研究，

原因有 2 个：一是固体发动机静态力学监测手段还非

常有限，其只能通过将传感器埋入的方法进行，这对于

传感器的体积、协调性、稳定性、安全性都有很高的要

求 ，当 前 仅 有 DBST 传 感 器 成 功 应 用 于 发 动 机 界 面 应

力的监测；二是由于固体推进剂的高阻尼特性使得动

态力学参数的测量获取成为困难。因此当前只有对固

体推进剂试件借助如数字图像相关技术的测试工具进

行参数修正实现 FEMU［88］。随着传感技术的提升，发

动机健康监测数据获取逐渐得到发展，因此基于监测

数 据 的 固 体 发 动 机 FEMU 在 未 来 有 着 广 阔 的 研 究 前

景。笔者根据 FEMU 在其他领域的应用，整理出在固

发中进行参数反演从而实现 FEMU 的思路。

当固体发动机在载荷下力学监测数据与有限元计

算结果偏差较大时，可以认为由于以固体推进剂药柱

为主的结构为复杂的粘弹材料，材料参数随发动机经

历的复杂载荷工况及真实应力状态而发生变化，并难

以通过实验准确获取药柱粘弹参数，最终导致监测结

果与计算结果出现较大差异，因此有必要通过实际监

测结果来对材料参数进行修正，从而完成 FEMU 过程。

对材料进行参数反演修正可以分为 2 类方法：（1）基于

神经网络的发动机参数修正方法，如：对所有材料参数

在特征载荷下进行敏感度分析［89］，选择最敏感的几类

材 料 参 数 作 为 待 修 正 参 数 。 根 据 均 匀 设 计 理 论［90］对

待修正参数进行设计，获得待修正材料参数均匀设计

表 ，将 表 内 的 所 有 待 修 正 材 料 参 数 带 入 发 动 机 有 限

元 模 型 中 或 利 用 响 应 面 法［91］进 行 计 算 ，得 到 与 真 实

发 动 机 健 康 监 测 相 同 点 位 的 计 算 响 应 ；后 以 计 算 响

应 为 输 入 ，材 料 参 数 为 输 出 ，训 练 得 到 神 经 网 络 。 将

各 点 位 真 实 响 应 带 入 训 练 好 的 神 经 网 络 ，得 到 修 正

后 的 材 料 参 数 。 将 修 正 后 材 料 参 数 带 入 有 限 元 模 型

进 行 同 载 荷 有 限 元 计 算 ，得 到 修 正 后 计 算 响 应 ，后 与

真 实 响 应 进 行 差 异 性 分 析 ，若 差 异 超 过 阈 值 则 需 加

密 材 料 参 数 重 新 构 建 神 经 网 络 ，若 小 于 等 于 阈 值 则

修 正 结 束 ，更 新 过 程 如 图 24。（2）基 于 计 算 优 化 算 法

的 固 体 发 动 机 药 柱 材 料 参 数 修 正 方 法［92］：对 所 有 材

料 参 数 在 特 征 载 荷 下 进 行 敏 感 度 分 析 ，选 择 最 敏 感

的 材 料 参 数 作 为 待 修 正 参 数 。 根 据 均 匀 设 计 理 论 对

待 修 正 参 数 进 行 设 计 ，获 得 待 修 正 材 料 参 数 均 匀 设

计 表 。 将 表 内 的 所 有 待 修 正 材 料 参 数 带 入 发 动 机 有

限 元 模 型 中 或 利 用 响 应 面 法 进 行 计 算 ，得 到 与 真 实

发 动 机 健 康 监 测 相 同 点 位 的 计 算 响 应 ；根 据 计 算 响

应 和 实 测 响 应 构 建 目 标 函 数 ，后 将 表 内 各 组 参 数 通

过 计 算 优 化 算 法 进 行 迭 代 ，进 行 判 断 得 出 迭 代 结 果 ，

完 成 参 数 的 更 新 。 直 至 最 后 参 数 更 新 的 值 进 行 计 算

得 到 的 响 应 与 实 测 响 应 小 于 等 于 阈 值 则 迭 代 结 束 ，

更新过程如图 25。

图 23　基于系统工程方法的寿命预测

Fig.23　Life prediction based on system engineering methods
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5 结 论

固体火箭发动机装药状态监测研究未来具有十分

广阔的研究前景，然而由于我国起步较晚，发动机健康

监测系统的研制进展缓慢。当前研究遇到的难点主要

是：系统硬件制造工艺水平不高；传感器应用性研究不

够深入；数据库系统不容易开发等。本文通过对近年

来国内外固体火箭发动机装药状态监测的发展水平及

关键技术进行跟踪研究，提出几点开展固体火箭发动

机健康监测领域研究建议。

固体火箭发动机装药状态监测技术发展方面：

（1）相容性技术研究。传感器嵌入对发动机装药

界面黏结强度影响、推进剂与传感器本体或黏结剂化

学 作 用 问 题 等 ，都 对 传 感 器 正 确 、安 全 嵌 入 造 成 了 困

扰。因此，需要开展内嵌式传感器与发动机相容性技

术研究，从而保证在不破坏发动机完整性的前提下对

其进行监测；

（2）新理念传感技术开发。目前用于固体发动机

装药的传感器多为内嵌或粘贴式，并且多数都需要有

电流输入，考虑安全等因素目前真实发动机使用的概

率 较 小 。 应 注 重 新 理 念 传 感 技 术 的 开 发 如 MEMS 技

术，无线传输技术和非接触感知技术等。

（3）长寿命技术研究。由于固体发动机健康监测

系统的工作历程需要伴随发动机固化、长期贮存、长途

运输、勤务处理和点火发射的整个阶段，因此，监测系

统的能量供应、大容量信息存储也是未来需要攻克的

图 25　基于计算优化算法的固体发动机药柱材料参数修正方法更新过程

Fig.25　Update process of material parameters for SRM propellant based on computational optimization algorithm

图 24　基于神经网络的固体发动机药柱材料参数修正方法更新过程

Fig.24　Update process of material parameters for SRM propellant based on neural network
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关键技术。

固体火箭发动机监测数据的综合应用发展方面：

（1）数据库技术研究。固体火箭发动机装药状态

监测系统中数据调用、逻辑诊断、诊断信息存储等都要

依靠数据库来进行。数据库的应用提供了实现固体火

箭发动机健康监测自动化的条件，通过多源传感数据

的融合，极大地提高了所监测信息的价值。由此可见，

数据库技术是健康监测系统能够成功运行的关键，对

发动机损伤信息的存储、分析和评估起着重要作用。

（2）PHM 系 统 。 由 于 PHM 系 统 的 构 建 涉 及 到 结

构 完 整 性 分 析 、传 感 技 术 、数 据 技 术 等 多 个 方 面 的 研

究，当前 PHM 系统还只停留在概念层面。在了解导致

固体发动机装药状态变化根本原因及理论的基础上，

基于多学科系统工程方法开发机械 PHM 系统，是对发

动机装药寿命精确预测的关键。

（3）数字孪生技术。数字孪生技术依靠大量实测

数据，借助基于固体发动机装药的有限元模型更新技

术， 能够实现“以实修虚”。而当前的人工智能、大数

据技术的发展，为数字孪生技术“以虚映实”提供重要

的计算工具。
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Research Progress on Monitoring of Solid Rocket Motor Propellant Grain Status

DUAN Lei⁃guang1， WANG Xue⁃ren2， QIANG Hong⁃fu2， WANG Zhe⁃jun3

（1. Basic Department， Rocket Force University of Engineering， Xi'an 710025， China； 2. Zhijian Laboratory， Rocket Force University of Engineering， Xi'an 
710025， China； 3. School of Missile Engineering， Rocket Force University of Engineering， Xi'an 710025， China）

Abstract： The health condition of solid rocket motors largely depends on the real‐time status of the propellant. Therefore， moni‐
toring the propellant status is an important foundation for ensuring the structural integrity and reliability of solid rocket motors . 
We provides a comprehensive review of research progress in the monitoring of propellant status from four aspects： environmen‐
tal status monitoring， chemical status monitoring， mechanical status monitoring， and integrated application of monitoring data. 
The necessity of propellant status monitoring is highlighted， and the research achievements and shortcomings in propellant status 
monitoring are summarized from multiple perspectives. Furthermore， development ideas are proposed for monitoring technology 
and the application of monitoring data. The analysis suggests that real‐time monitoring technology should focus on embedded 
sensor compatibility， new sensing technology， and long‐life technology. In terms of the application of monitoring data， efforts 
should be made to establish databases， diagnostic and predictive health management systems， in order to promote the develop‐
ment of digital twin technology for the full life of solid rocket motors using finite element model updating methods.
Key words： solid rocket motor；propellant charge；structural health monitoring；mechanical status monitoring
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