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【摘要】针对高超声速飞行器重复使用及流热声多场耦合下的结构强度失效问题，本文开
展典型热结构材料多物理场耦合参数测试技术研究。基于 150 mm×150 mm×40 mm组合式 TPS
基元结构（钛合金底板+30 mm热防护材料），采用电磁振动台、石英灯辐射加热与行波管噪声
系统，完成 10轮次振动+750℃热载+165 dB噪声循环加载，建立 32点温度与 12点加速度高密
度测试体系。结果表明：C组隔热最优且稳定，背面温升<70℃；A-1一阶共振频率变化率≤6%；
D组表面凸起，A-3 预置损伤件填充物脱落，验证了方法对损伤演化的敏感性。研究形成高温
强噪环境下非接触与接触融合的多参数测试规范，为热结构动力学响应预测与强度评定提供试
验依据。
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1.引言

高超声速飞行器等航空装备已成为国防

竞争制高点，但其长寿命、重复使用、小时级

气动加热及流热声振多物理场耦合的极端服

役环境，使结构强度失效成为制约研制的瓶颈。

传统弹箭热试验技术难以复现真实耦合载荷，

导致设计-验证闭环缺失。亟需发展流热声多

场耦合环境模拟、高温多参数测试与强度评估

一体化技术，以支撑先进发动机与可重复使用

飞行器结构完整性验证，破解非线性耦合破坏

难题，抢占战略前沿技术制高点。

申昱博[1]等构建电磁-流体-热-结构耦合

模型，阐明干式空心电抗器多物理场应力分布

及关键参数规律，并验证仿真可靠性，但未纳

入材料老化、热循环退化及过载、短路等极端

工况影响。马迅[2]等研究了发动机活塞在热-
结构耦合作用下的应力与变形，分析了不同载

荷条件下活塞的温度场、应力分布及位移响应，

但其模型简化了销孔、燃烧室偏置等结构细节，

未考虑材料非线性和高温疲劳寿命的影响。邹

学锋[3]等综述了高超声速飞行器在多场耦合

环境下的结构动强度问题，系统分析了热/力/
声/振等载荷特征及其对轻质结构的影响，但

当前理论模型尚不完善，缺乏统一标准，试验

手段在加载能力、环境模拟、测量精度等方面

仍存在明显不足。谭冉[4]等研究了金属薄壁结

构在多物理场载荷下的非线性动力学响应，分

析了温度与声压对结构屈曲、模态、应力响应

及疲劳寿命的影响，但其研究对象较为简化，

未考虑复杂边界、材料老化及多场耦合非线性

效应[5-9]对结构长期可靠性的影响。薛永刚

[10]等基于统计能量分析研究了复杂三板耦合

系统的高频载荷识别问题，分析了系统内损耗

因子与耦合损耗因子，并通过试验验证了高频

段载荷识别的准确性，但其方法在低频段误差

较大，且未深入探讨非理想耦合对识别精度的

影响。刘云钦[11]等研究了高超声速飞行器的

流-热-固耦合实时仿真技术[12-14]，建立了

CFD/CSD耦合模型，结合多工况离线解集与

实时插值方法，实现了对 X-43A 飞行器结构

变形、攻角和净推力等参数的动态仿真。桂业

伟[15]等综述了高超声速飞行器流-热-固耦合

问题的研究现状，系统梳理了耦合建模方法、

分析策略及软件平台发展，指出当前耦合模拟

在工程应用中仍面临精度与效率的矛盾。张强

[16]则分析了高超声速飞行器的飞行试验测控

需求，强调其对遥测、外测和安控系统的高要

求。然而，上述研究普遍面临多物理场耦合精

度不足、实时计算效率受限、试验环境模拟能

力弱等问题，亟需进一步提升模型鲁棒性与工

程适用性。

高超声速热防护[17-20]研究呈“耦合-一
体化-智能”趋势，孙学文[21]建立化学非平衡-
烧蚀/结构耦合模型，经风洞验证，精度高。
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黄盛[22]提出皱褶芯材主动冷却底板，换热提

升 3倍，减重 7%。康瑾[23]以改进灰狼-RBF
网络，40样本即获 99.87%可靠度，评估提速

两个量级。苟建军[24]指出再生冷却与热电转

换一体化是长航时瓶颈突破方向，并呼吁机-
发协同热管理平台。Jack J.McNamara与 Peretz
P.Friedmann[25]综述了高超声速气动弹性/热
气动弹性研究进展，分析了耦合建模、实验与

数值方法，但指出高保真工具与降阶模型仍不

成熟，亟需突破。Ashley[26]等提出并系统发

展了活塞理论，用于简化高马赫数下翼面颤振、

突风响应等非定常气动弹性分析，大幅削减计

算量，但指出其精度受限于厚度-马赫乘积，

且对三维翼尖、热-黏效应等情形仍存误差。

Culler[27]等研究了高超声速板的热-流-固双

向耦合模型，分析了耦合程度对颤振边界、非

线性响应及计算代价的影响，并验证了准静态

与时间平均法的高效性，但指出其精度受限于

活塞理论，对强变形及后颤振阶段仍需高阶气

动力模型。黄杰[28]等提出 CNA-TPS新概念，

通过紧耦合流-热分析验证其在减热与降温方

面的优势，并探讨几何参数影响，但指出未评

估气动性能，且未考虑材料响应与结构变形耦

合。Earl A. Thornton等研究了高超声速气流中

受热面板的热-流-固耦合响应，分析了结构变

形对气动力与热环境的影响，但尚未深入探讨

复杂三维结构和长时间热疲劳效应[29,30]。吴

东[31]等研究了高超声速飞行器碳基结构的高

温应变测量技术，但尚未解决更高温区长期稳

定性与多向异性误差控制的难题。魏衍强[32]
等研究了高温热载环境下飞行器结构的振动

优化问题，分析了热-振耦合对固有频率的影

响，但是优化结果仍受限于材料模型精度和制

造约束。秦强[33]等系统梳理了高超声速飞行

器热-结构试验体系，分析了热防护、热强度

等典型试验科目的发展现状，但指出国内在高

温参数测量、多场耦合模拟等方面与国外仍存

在差距。Martinez[34]等研究了波纹夹芯热防

护结构的热力耦合行为，分析了等效热-力模

型与三维有限元结果差异在 5%以内，但未涉

及瞬态热冲击下的非线性响应。赵文峰[35]等
针对电弧加热试验，提出 F-P光纤应变测量技

术，响应灵敏但高温稳定性不足。承桃[36]基

于 Abaqus-Isight平台，建立热力耦合优化框架，

实现舵面结构布局与尺寸协同减重。综上，当

前研究在测量-优化-评价-密封各环节形成互

补，为可重复使用热结构提供了从材料、设计

到试验的完整技术链。

本文针对高超声速飞行器热防护结构在

重复使用、多场耦合载荷下强度退化与失效问

题，提出了基于组合式 TPS 基元的一体化试

验与测试方法。通过构建 150 mm×150 mm×40
mm钛合金-热防护材料复合结构，设计并实施

了 10轮次“振动-热-噪声”耦合加载试验，复现

真实服役环境。研究了不同材料在750℃热载、

165 dB 强噪及 Y/Z 向振动联合作用下的热防

护性能、结构刚度变化与损伤演化规律，验证

试验方法对性能退化的敏感性，形成高温强噪

环境下多参数测试技术规范。

2.热防护材料性能综合测试系统

试 验 件 采 用 组 合 式 TPS （ Thermal
Protection System）结构，由钛合金底板与热

防护材料构成，整体尺寸为 150 mm*150
mm*40 mm，属于基元级构件。其中，钛合金

底板厚度为 10 mm，热防护材料层厚度为 30
mm。共制备试验件 14件，依据热防护材料种

类分为 5组，前 4组每组 3件，第 5组 2件，

具体编号见表 1。试验件中，热防护材料与钛

合金底板之间采用粘接方式连接，底板与试验

工装之间通过螺栓连接。每轮循环试验共搭载

8 件试验件，累计开展 10轮循环试验。试验

件坐标系定义如下：厚度方向为 Y 轴，长度

方向为 X 轴，宽度方向为 Z轴。热防护材料

安装方式及底板测试工装如图 1所示。

图 1.TPS平板试验件安装及测试工装

表 1.试验件分组编号表

组别 第一组 第二组 第三组 第四组 第五组

编号
A-1 B-1 C-1 E-1 D-1
A-2 B-2 C-2 E-2 D-2
A-3 B-3 C-3 E-3 /
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2.1测试工装及仿真

本试验共设置 10 个循环加载阶段，前 5
个循环沿 Y向施加振动激励，后 5个循环沿 Z
向施加振动激励。试验采用 8T电动振动台作

为加载平台，分别利用其垂直台体和滑台实现

对试验件的 Y 向与 Z 向激励。为确保振动载

荷的有效传递并避免频响失真，专门设计并研

制了一套高刚性试验夹具，其第一阶固有频率

不低于试验件主要共振频率的 3倍，从而有效

隔离夹具自身模态对试验结果的影响。

Y 向振动工况采用振动台垂向台体施加

激励。试验件通过专用夹具安装于台体，二者

间以 8.8 级钢制 C 型粗牙M10 螺栓圆形分布

紧固，施加拧紧力矩 59 N·m；夹具与台体则

借助 8.8级 C型粗牙M12螺栓-螺母圆形阵列

连接，拧紧力矩 90 N·m。Z 向振动工况利用

滑台施加激励，试验件仍由同一夹具承载，与

夹具间保持上述M10螺栓（59 N·m）连接方

式；夹具与滑台间改为矩形阵列布置的 M12
螺栓、螺母（8.8级，90 N·m）固定。

每次试验件更换后，均采用定力矩扳手对

所有螺栓的拧紧力矩进行复验与修正，以保证

边界条件的重复性。夹具本体选用 2024铝合

金整体加工成形，其首阶固有频率经有限元计

算为 1808 Hz，高于试件主共振频率的 3倍，

满足刚度设计要求。夹具结构、安装孔位及振

动特性模态云图分别示于图 2、图 3与图 4。

图 2.试验支持夹具结构

图 3.试验夹具安装孔

图 4.试验夹具一阶模态振型

2.2试验项目及流程

试验采用多轮循环加载方案，共开展 10
个循环。各循环所用试验件编号及其在夹具上

的布设位置见图 5；单个循环由 3个连续加载

阶段构成，对应的试验项目与执行顺序汇总于

表 2。

（a）第一轮 （b）第二轮

（c）第三轮 （d）第四轮

（e）第五轮 （f）第六轮
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（g）第七轮 （h）第八轮

（i）第九轮 （j）第十轮

图 5.每轮循环试验件编号及其对应安装位置

表 2.试验项目及顺序

轮次 阶段 时间 试验项目 测量参数

1~5
1 0s-250s 常温 Y向振动+噪声试验 加速度

2 250s-1450s 热+Y向振动+噪联合试验 温度、加速度

3 1450s-2500s 常温 Y向振动+噪声试验 温度、加速度

6~10
1 0s-250s 常温 Z向振动+噪声试验 加速度

2 250s-1450s 热+Z向振动+噪联合试验 温度、加速度

3 1450s-2500s 常温 Z向振动+噪声试验 温度、加速度

图 6.每轮循环试验载荷加载历程曲线

试验流程严格遵循图 5 所示的试验件编

排次序展开：首先，在初始状态下对各试验件

开展模态测试，以获取其基础振动特性；随后，

依据图 6所规定的载荷加载历程，依次实施分

级加载。

3.多场耦合参数测试实验

3.1试验载荷及加载顺序

（1）试验载荷情况

试验按双阶段、五循环制实施：前 5循环

采用 Y向振动+噪声、热+Y向振动+噪声、Y
向振动+噪声三阶段载荷序列；后 5循环改为

Z向，序列结构不变。除振动方向外，各阶段

振动、热及噪声载荷谱全程恒定，具体载荷条

件如下。

①振动载荷

振动载荷形式为基础激励的随机载荷，通

过 8T电磁振动台来施加，激励方向分别为 Y
向和 Z 向，总均方根 10.8g，控制频率范围

8Hz-2000Hz，具体的载荷谱如表 3所示。

表 3.振动载荷谱

方向 总均方根 g 频率范围 Hz 功率谱密度 g2/Hz 试验时间 s

Y向、Z向 10.8
8-100 3dB/oct

全程100-1000 0.08
1000-2000 -6dB/oct

振动载荷控制采用两点平均控制，Z向振

动试验中，控点位置分别位于夹具上安装边的

中心位置，同时在垂台表面粘贴加速度计作为

监测点；Y向振动试验中，同样采用两点平均

控制，同时在滑台端部粘贴加速度计作为参考

点，以上控点位置如图 7所示。

实测振动控制谱形均处于允差带内，总均

方根值略高于 10.76g，差异源于微弱电磁干扰，
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各循环控制稳定，谱形见图 8。

图 7.Z/Y向振动控点位置

(a)试验现场图 (b)振动载荷控制谱形图

图 8.现场试验及振动载荷图

②热载荷

热载荷由石英灯辐射施加，设计 4个独立

温区（T1-T4），控点均位于 TPS板中心，每

个温区采用相同的控温曲线，见表 4；定义 TPS
表面为正面，金属底板为背面，四温区石英灯

加热器布置见图 9。
表 4.热载荷条件

时间 s 温度℃
0~250 20
250~550 20~750
550~1150 750
1150~1450 750~20
1450~2500 20

（a）四温区控点布置示意图

（b）四温区控制石英灯加热器

图 9.温区控点布置及加热器示意图

③噪声载荷

试验采用掠入射噪声加载方式，采用《军

用装备实验室环境试验方法第 17部分噪声试

验》（GJB150.17A-2009）给出的噪声激励谱

及允差，单次循环不同阶段噪声载荷量级如表

5所示。

表 5.单次循环不同阶段噪声载荷量级

时间 s 总声压级 dB
0-650 165

650-1150 150
1150-2500 165
在行波管试验段侧面对应于试验件两端

的位置处安装 2个高温高声强传声器，上游噪

声测点编号为 M1，下游噪声测点为 M2，采

用 2点平均闭环控制的方法进行声场控制，传

声器安装位置如图 10所示。

图 10.传声器安装位置示意图

每 一 轮 循 环 试 验 中 ， 噪 声 分 为

OSPAL=150dB（低量级）和 OSPAL=165dB
（高量级）两个量级，试验过程中，两个量级

的噪声控制效果分别如图 11所示。

（a）低量级噪声三分之一倍频程控制谱

（b）高量级噪声三分之一倍频程控制谱

图 11.高/低量级噪声控制效果

由上图可知，在低量级噪声阶段，噪声总

声压级控制在 150.2dB，50Hz~1250Hz带宽内

各三分之一倍频程大部分在允差范围内，只有

中心频率为 50Hz的频带声压级略有超出；在

高量级噪声阶段，噪声总声压级控制在

164.1dB左右，略低于 165dB的总声压级要求，
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50Hz~1200Hz 带宽内各三分之一倍频程均在

允差范围内。

（2）载荷加载顺序

整个试验过程中热、振动、噪声各自用独

立闭环控制系统实现独立加载，图 12为热+Y
向振动+噪声联合控制方案，每循环分为三个

阶段，加载顺序及流程如下：

①第一阶段试验件载荷条件为振动+噪声，

加载时间为 250s，具体加载步骤为：

a.开启振动台，对试验件施加振动载荷，

加载台阶设为 50%量级、80%量级，当加载量

级达到 50%后，保载；

b.开始加载噪声载荷，噪声加载台阶设为

-15dB、-10dB、-5dB，当量级达到 150dB后，

保载 5s；
c.继续提高振动量级直至 100%量级，保

载，提高噪声量级直至 165dB 满量级，保载

250s。
②第二阶段试验件载荷条件为热+振动+

噪声，加载时间为 1200s，具体加载步骤为：

a.第一阶段完成后即按照温度控制曲线

要求进行温度加载，即 0~300s内温度从室温

加载到 750℃，随后保载 600s，然后在

600s~900s温度从 750℃降到室温；

b.整个过程中保持振动载荷不变；

c.当第二阶段加载时间到 400s时，调整噪

声量级至 150dB，500s后，量级升高为 165dB。
③第三阶段试验件载荷条件为振动+噪声，

加载时间为 1050s，具体步骤为：

a.保载振动、噪声载荷 1050s；
b.卸载，先卸载噪声载荷，然后卸载振动

载荷。

此外，除振动激励方向改变外，前 5个循

环和后 5个循环在加载顺序上没有区别，每一

轮试验前均采用低量级振动激励来检测各测

量通道是否正常，同时对试验件的加速度主要

峰值频率进行记录。

图 12.热/Y向振动/噪声加载控制系统

3.2试验步骤及参数测量

（1）试验步骤

具体试验过程分为试验准备、调试及正式

试验三个阶段，试验准备及调试步骤如下：

a.试验件外观检查、编号、拍照记录；

b.在试验件上布设热电偶及加速度传感器；

c.连接声场测量链路，校准传声器，空场

调试；

d.试验件精准就位后，完成全测量链路贯

通与系统级联调。调试按四级递进实施：首先

开展单振动预校，施加–6dB、200s的基准激

励，重点校核振动加载-控制闭环与加速度测

量链的幅相精度；继而执行单噪声预校，在

140dB、≤60s条件下验证声场测控系统的线性

度与稳定性；随后进行振-声耦合调试，同步

施加–3dB 振级与–3dB声级，评估双物理场协

同下控制与测量链的互扰水平；最终实施热-
振-声综合调试，于–3dB 振级、–3dB 声级与

50℃温场耦合环境中，系统检验三物理场加载、

控制及测量链的协调一致性与可靠性，为正式

试验提供可重复的基准状态。

（a）试验现场概况图

（b）测试流程图

图 13.试验现场及测试流程图
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正式试验步骤如下：

a.按照试验载荷加载顺序开展正式试验；

b.试验过程中按照要求开展各阶段载荷

加载及参数测量；

c.试验完成后拆除试验件外部加速度计、

热电偶及相关测量线路；

d.试验件检查、拍照、试验件装箱，试验

现场工作结束。

试验现场概况及测试流程如图 13所示。

（2）试验参数测试

试验的参数测试主要包含三项：分别为噪

声测试、温度测试及加速度测试，各项具体阐

释如下。

①噪声测量试验

整个试验过程中测量行波管内的声场，并

作为反馈对试验声场进行闭环控制，如图 14
所示，声测量采用 B&K4182型高温高声强传

声器。

图 14.声场加载及闭环控制连接框图

声场数据测量与处理方法如下：

a.试验开始后全程采用声学采集系统采

集声场数据，采样率 25.6kHz；
b.采用线性谱平均方法分析给出各工况

下各声测量点的三分之一倍频程谱，分析频率

范围 25Hz~10kHz。
②温度测量试验

在第二阶段温度加载时即开始温度测量，

直到各加载温度自然冷却至室温后，停止测量。

选用 K型热电偶，采样速率设定为 2Hz，温度

测点共 32 个，在 TPS 正面共计 16 个测点，

其中 A-1、B-1、C-1、D-1试验件正面中心点

为温度控制点，其余为测量点，背面共计 16
个测点，全部为测量点。每件试验件中心点位

于试验件几何中心，角点距离试验件边缘

20mm，具体位置与编号如图 15所示。

（a）正面

（b）背面

图 15.温度测点位置及编号

③加速度测量试验

测试采用激光测振仪和加速度传感器组

合测量方式，在 TPS 正面布置 4 个激光测振

点，位置如图 16（a）所示，各测点位于 TPS
中心，编号分别为 acc-1、acc-2、acc-3、acc-4。
在 TPS 背面布置 8 个加速度测点，采用加速

度传感器进行测量，各测点均位于背板中心，

激光测振选用 Scan-Basis型激光测振仪，加速

度传感器选用 PCB357B14型单轴向加速度计，

具体测量位置及编号如图 16（b）所示。

（a）激光测振点位置及编号

（b）加速度传感器粘贴位置及编号

图 16.激光测振与加速度传感器位置及编号

加速度数据测量及处理方法如下：

a.试验过程中对各测点的加速度响应进

行全程监测，采样率 8192Hz；
b.采用线性谱平均方法给出各工况下全

部测点的加速度响应的均方根值；

c.试验过程中一直监测试验件加速度响

应值和峰值频率的变化。

3.3试验件检查

在试验过程中，分别在第二轮试验、第五

轮、第七轮和第十轮试验前后对全部试验件进

行了目视外观检查并拍照。第六轮试验开始前，

为标定传感器粘贴工艺（120℃恒温 2小时）

对试验件的影响，对经过淋雨等自然环境考核

后的四组试验件（A-2、B-2、C-2、E-2）进行
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了称重标定，如表 6所示，试验件质量无明显

改变。

表 6.试验件质量变化情况

试验件编号 A-2 B-2 C-2 E-2
淋雨前重量/g 1195.7 1265.7 1336.8 1222.0
进烘箱前重量/g 1197.9 1267.5 1338.7 1223.4
出烘箱后重量/g 1197.5 1267.2 1337.5 1223.3
4.实验结果分析

4.1加速度测量结果分析

为研究不同载荷条件下试验件的振动特

性的变化规律，观察不同轮次下试验件共振频

率随加载历程的变化，这里选取参与了全部十

轮试验的 A-1试验件进行频率影响特性分析，

A-1 试验件的一阶共振频率测量结果如图 17
所示。
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图 17.A-1试验件各轮次试验中频率变化图
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（b）A-1后五轮测试

图 18.A-1试验件监测点加速度均方根值变化

曲线

由图可知，试验过程中试验件的一阶共振

频率随温度的加载发生改变，当正面温度从常

温升至 750℃时，热逐渐传递至试验件安装底

座，热膨胀导致螺栓连接部位接触刚度发生改

变，该过程中试验件的支撑刚度随温度的持续

加载而增大，因此一阶共振频率升高。随着温

度的卸载和自然冷却，试验件安装底座的温度

逐渐恢复至常温，此过程中试验件一阶共振频

率开始下降，热对支撑刚度的影响消失。结果

表明：对于 A-1试验而言，各轮次试验前后，

试验件的一阶共振频率变化不大，除第三轮和

第十轮一阶共振频率变化率分别为 6.01%和

5.06%外，在其他轮次中，A-1 试验后的一阶

共振频率相比较试验前状态变化率均不超过

5%。有关 A-1 试验件各监测点的加速度均方

根值如图 18所示。

从图中可以看出，前四轮试验中试验件

A-1加速度均方根值变化趋势基本一致，在第

四监测点，由于噪声量级由 165dB降至 150dB，
因此该阶段均方根值迅速下降，总的来看，在

试验加载历程结束后，A-1试验件的刚度略有

降低，由此导致其加速度响应均方根值略有升

高。同理，后五轮试验中当噪声由 165dB降为

150dB时，加速度均方根值出现大幅下降，对

比分析可知，当振动激励量级相同时，振动激

励方向由 Z向变为 Y向后，A-1试验件的加速

度均方根值大幅下降，原因在于 Z向弯曲为试

验件的主振动方向。

4.2温度测量结果分析

为探究不同材料试验件的隔热性能，通过

不同试验件在同一轮试验中的背面温度响应

对比，分析各轮试验中试验件背面中心点的温

度变化历程，给出不同材料之间的隔热性能差

异，如图 19所示。

由图易知，B、D两种隔热瓦背面中心点

的升温曲线偏高，A组隔热瓦次之，相比较而

言 C组隔热瓦的背面中心点温度最低。提取上

述四轮试验中背面中心点的温度测量峰值相

对分布特征如图 20所示，A组试验件背面中

心点温度不超过 91℃，B 组和 D 组试验件背

面中心点温度均超过 100℃，最高能达到

140℃，C组试验件背面中心点温度大部分不

超过 70℃，随着重复试验轮次的叠加，各组

试验件背面中心点的温度峰值略有增加，考虑

到每轮试验中温度控制存在的差异性，总体而

言多轮重复试验中试验件背面的温度峰值比

较稳定，C组试验件隔热性能最好也最稳定。
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图 19.四种材料第 3/4/6/7轮背面温度历程曲线
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图 20.不同轮次中试验件背面温度峰值对比图

5.结论

本文通过以上研究，经过十轮循环测试后

（5种材料总计 14 件试验件），得出如下结

论：

（1）在多轮次重复综合环境考核下，大

部分试验件的热防护性能没有表现出明显的

降低，D组试验件在热/振动/噪声环境下出现

表面凸起现象，A组试验件预置损伤后在该综

合环境下出现填充物脱落现象。

（2）在多轮重复综合环境考核下，各组

材料热防护性能表现稳定，未出现显著衰减。

其中，C组试验件在隔热效果方面优于其他隔

热瓦材料，且其隔热性能在各轮试验中始终保

持一致，展现出良好的热稳定性与可靠性，具

备进一步工程化应用潜力。

（3）试验件因刚度较高，一阶共振频率

处于高位，在热-振-声耦合环境下结构响应幅

值整体偏低；其振动特性演化与温度呈显著相

关性，多轮试验后共振频率相对初始状态漂移

微小，显示良好热-动稳定性。

未来工作将重点围绕损伤机制与工程化

验证展开，构建 D组表面凸起及 A 组填充物

脱落的寿命预测模型，量化综合环境损伤阈值；

优化C组材料体系并实施全尺寸热-振-声耦合

试验，完成可重复使用运载器热防护系统装机

考核；同时开发原位温度-频率健康监测算法，

实现共振漂移在线补偿与寿命评估，基于所有

研究工作以探索更广泛的工程应用。
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