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“一代材料、一代工艺、一代装备”，航空航天高端装备的升级换代

很大程度上依赖于新材料的设计与成形制造。

近年来，随着“材料基因工程、集成计算、智能制造”等新技术的突

破，航空航天结构件的材料设计、成形制造正逐步从成分与工艺的顺

序迭代、正交试验和最终力学性能验证，向基于微观组织和力学性能

的材料工艺一体化智能设计方向发展。以轻质合金为例，开发一种密

度低、强度高、模量高的新材料，过去依赖大量成分、工艺正交试验，不

但周期长，而且成本高。然而通过基于“成分—工艺—组织—性能”相

关性的多场耦合、多尺度、全工艺流程集成计算材料工程 (ICME)模型，

结合人工智能新算法，可实现新合金、新工艺的高效、智能设计。

新一代航空航天结构对轻量化、梯度化、结构功能一体化的需求

日益迫切，对零部件在成形制造中的组织结构、质量性能、成形精度等

提出更高要求。随着数字化、智能化与成形制造的深度融合，一体化智

能制造技术不但能够实现材料成分与成形一体化，而且能够实现结构

设计与成形一体化、控形控性一体化，满足航空航天等领域高端装备

发展对构件尺度、服役性能和成形精度的突破需求。整体结构在减重、

减少零件数量和装配工作量、提高构件整体性能方面具有明显优势，

已成为先进飞机和发动机的主要结构形式。因此，新材料零 / 构件高

性能制造的重大技术需求牵引着相关基础研究，在新材料的组织结构

与性能表征、成形成性的宏 / 微观机理与调控方法、制造工艺与装备等

方面带来一系列新的科学技术问题，赋予制造技术新的生命力。

《航空制造技术》是传播科技成果和科技文化的优质平台，我们组

织“一体化成形制造”专题，邀请业界专家共同讨论材料的组织性能与

形状尺寸的一体化控制成形过程中的新材料、新工艺、新技术的结合，

为满足航空、航天、国防等领域相关方向的科研生产与技术革新做一

些探索和分享。

在国内各学术团队的关心与支持下，“一体化成形制造”专题将分

上下两期正刊出版，持续为航空制造科研人员与工程技术人员推荐优

秀研究成果、研究进展和前沿动态，以期为促进航空制造一体化成形

“卡脖子”技术难题的解决提供思路。同时，作为《航空制造技术》期

刊编委，希望能够帮助期刊吸引优势学科领域的稿件资源，进一步促

进期刊的多模态、专业化发展。

一体化成形制造一体化成形制造专 题 策 划

客座主编 王俊升

北京理工大学教授、博士生

导师。主要研究方向为材

料设计与制造的集成计算

(ICME)模型开发、人工智

能(AI)优化方法、X射线CT

图像分析算法，专注于航空

航天轻质铝合金、镁合金等

结构材料一体化设计与制

备，通过3D微观组织实现

控形控性一体化，并将AI和

ICME、XCT相结合实现轻

合金材料的智能制造。共发

表学术论文150余篇，授权

40余项专利。
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高质量纳米结构单元

（NBBs，如纳米线、纳米管

和纳米片）的可控组装是

其优异机械性能跨尺度传

递的关键一环。将 NBBs
与聚合物基质整合为宏观

组装体是制造高性能纳米

复合材料的重要途径。然

而，NBBs 在聚合物基质

中的分布和取向不可控、

随机性高，这往往导致纳

米复合材料的机械性能不

尽人意，远低于 NBBs 的

预期理论值。

在自然界中，生物体

通过精确控制 NBBs 的大

小、形状、界面和排列方式

实现强韧化生物复合材料

的构筑，引起了研究人员

广泛重视。近年来，中国

科学技术大学俞书宏院士

领导的仿生材料研究团队

围绕层状结构材料的基元

调控与界面设计，创制了

一系列强韧化、功能化的

仿生层状纳米复合材料，

有效推动了仿生结构材料

领域的发展。

近日，该团队针对纳

米片基元在组装过程中存

在结构紊乱的关键问题，

基于纳米片定向组装和致

密化填充的设计理念，提

随着传感和计算模块

在边缘基础设施的广泛部

署，自然场景的高速感知、

计算和重建至关重要。现

有端侧视觉智能大多为感

算分离范式，即通过传感

器感知和采集光信号，转

换为电信号后进行智能任

务的计算。光和电之间的

频繁转换，以及后摩尔时

代电子计算性能发展趋势

的减缓，制约了端侧智能

处理的速度和带宽。

针对边缘系统面临

的感算瓶颈，清华大学电

子工程系方璐课题组提出

了面向自然场景的感算

一体全光智能计算架构，

研制了并行化全光感算阵

列（OPCA）芯片，突破了

非相干光场矩阵计算的难

题，摒弃了“光感知 - 电

计算”的感算分离范式，以

“光入 - 光出”端到端的

计算实现全光机器视觉，

将非相干光场智能处理

的速度提升至纳秒量级，

支持每秒千亿像素规模

的自然光场处理。近日，

相关研究成果以“Parallel 
photonic chip for nano-
second end-to-end image 
processing, transmission, 
and reconstruction”为题发

表在Optica 上。

研究人员建立了空

谱域多维全光神经网络，

突破了非相干光场智能感

算难题，提出了全光片上

谐振神经元模型，研制了

全光感算一体阵列芯片

OPCA，支撑自然场景光场

信号的并行感知与高速计

算。在此基础上，研究人

员将感知、计算和重建融

为一体，实现了端到端的

全光编解码和光场重建任

务，在纳秒时间尺度上可

完成对自然场景的端到端

重建。在视觉智能分类任

务上，OPCA 芯片实测响

应时间为 6.0 ns，视觉处理

带宽达 THz，即每秒可处

理千亿像素规模，相比传

统相机采集、存储、智能处

理感算分离系统，速度提

升 6 个数量级，带宽提升

2~3 个数量级。

以 OPCA 芯 片 为 代

表的感算一体全光机器

视觉，标志着智能光计算

技术向端侧应用领域的

发展迈出了重要的一步。

OPCA 芯片未来将大规模

地与智能光计算芯片集

成，突破光电 / 电光转换带

来的速度和功耗桎梏，实

现从光感知到光处理的端

到端全光智能感算。左图

为 OPCA 芯片进行图像处

理。 （本刊记者   大漠）

在材料科学领域，共

晶合金（CEAs）凭借其卓

越的流动性和铸造性，已

成为制造大型结构件的首

选材料。近期，上海大学

材料学院的钟云波教授团

队成功制备出了一种独特

的蚕茧状纳米位错网结构

（CNN-D）共晶合金，突

破传统共晶材料的强塑性

记录。该成果以“Strong-
yet-ductile eutectic alloys 
employing cocoon-l ike 
nanometer-sized dislocation 
cells” 为 题，发 表 在

Advanced Materials 上。

共 晶 高 熵 合 金

（EHEAs）由于共晶反应

在凝固过程中不存在固液

两相区（糊状区），而是通

过均匀双相层片的耦合生

长，有效抑制了化学成分

偏析、缩孔等铸造缺陷。

团队以 CEAs 为研究对象，

使用成分简单的 NiFeAl
合金代替多主元合金，在

兼顾制备工艺和制造成本

的基础上达到了性能的协

同提升。

以 Ni-32.88Fe-9.53Al
（质 量 分 数，%） CEA 为

研究对象，通过流动性试

验发现，相比于 EHEAs，

CEA 不仅在流动性和铸

造性方面表现出显著的优

越性，还具有良好的可操

作性和经济性。与传统

的 TWIP 和 TRIP 效应不

同的是，这种强化策略在

FCC/B2 共晶层片中同样

表现出色，这是因为分布

在 FCC 相的大量 CNN-D
纳米结构诱导了平面滑

移，并通过界面传递到脆

硬的 B2 相，由此产生的滑

移带细化和位错密度的动

态积累显著提高了应变硬

化能力并维持了稳定的流

变应力。因此，这种易于

铸造的简单共晶合金展现

出令人惊讶的高强度和高

延展性组合。

研究团队通过纳米析

出相工程设计在传统三元

共晶 NiFeAl 合金中制备

出一种蚕茧状的超级位错

网结构，平均孔洞直径小

到 26 nm，实现了前所未有

的共晶结构细化，因而顺

序激活了多重新型的强韧

化机制，实现了金属间化

合物的室温塑化，克服了

低温脆性，为开发低廉、实

用、高性能的耐低温合金

材料开辟了全新途径。

 （本刊记者   大漠）   

上海大学钟云波团队上海大学钟云波团队
实现超级位错网结构共晶合金实现超级位错网结构共晶合金

双限域策略构筑高性能层状纳米双限域策略构筑高性能层状纳米

复合材料获新突破复合材料获新突破
出“双限域”共组装策略，

最终实现近乎完美的微纳

层状结构。

相关成果以“Highly 
regular layered structure 
via dual-spatially-confined 
alignment of nanosheets 
enables high-performance 
nanocomposites”为题发表

在Advanced Materials。这

种双限域策略有望将不同

尺寸或功能的高质量纳米

片有序集成，为可控构筑

高性能或多功能纳米复合

材料奠定方法基础。

对层状纳米复合材料

而言，提高纳米片取向度、

优化界面设计是提高其力

学性能的关键。然而，大

宽厚比（LAR）的纳米片

在定向组装过程中常会出

现孔隙和褶皱等缺陷，而

小宽厚比（SAR）的纳米

片由于高的空间自由度而

难以实现定向排列。基于

此，研究人员以氧化石墨

烯（GO）和锂皂石（Lap）
作为两种典型的纳米片，

结合海藻酸钠 / 钙基体

（CA），在湿纺和结构致密

化系列过程中，充分发挥

大小片空间协同作用，实

现规整的层状结构。其

中，在微观尺度上，湿纺通

道的微米级限域空间诱导

LAR 纳米片对齐。在纳米

尺度上，相邻 LAR 纳米片

在组装过程中逐渐缩小的

间距作为纳米级限域空间

诱导 SAR 纳米片定向排

列。相对运动的 SAR 纳

米片促进起皱的 LAR 纳

米片平坦化，从而减少宏

观组装体的褶皱和空隙等

缺陷。

试验数据表明，GO-

Lap/CA 纳米复合材料在

经过 100000 次弯曲循环

后，其拉伸强度仍保持原

始值的 90%，表明规整的

微观结构能够带来力学性

能的提升。从纳米到宏观

的多尺度力学分析进一步

表明，规整的微纳层状结

构可以实现高效的应力传

递，将纳米尺度优异的性

能传递到宏观结构。相较

于常规的自蒸发和喷涂组

装，双限域策略所制备的

层状纳米复合材料具有优

异的综合力学性能。

总体上，该研究将为

纳米片基元的精准层状组

装与组装体性能功能探索

优化提供新思路。

 （本刊记者  大漠）

清华大学在感算一体全光机器视觉研究领域取得新进展清华大学在感算一体全光机器视觉研究领域取得新进展
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由于镍基单晶高温

合金 [001] 取向具有优异

的综合性能且为合金择优

生长方向，因此单晶涡轮

叶片轴向通常沿着合金

的 [001] 取向。然而，目前

工业上用于单晶叶片生长

的选晶法技术无法确保叶

片轴向取向严格沿着合金

的 [001] 取向，叶片轴向总

会与合金 [001] 取向存在

一定的取向偏离度。尽管

工业界常将一次取向偏离

[001] 方向 15°以内的叶

片定为取向合格叶片，但

是不同取向偏离的单晶叶

片在服役过程中却表现出

极大的寿命差异，这种差

异尤以处在中温高应力服

役条件的榫头、叶根和气

冷通道等部位最为明显。

因此，研究近 [001] 取向单

晶高温合金中温高应力蠕

变行为，澄清其取向敏感

性机理，有助于阐明单晶

叶片在实际服役过程中的

损伤行为，为工业界单晶

叶片制备及一次取向精确

控制提供理论支持。

日前，来自西北工业

大学材料学院、凝固技术

国家重点实验室的杨文

超教授团队通过研究近

[001] 取向单晶高温合金

在中温蠕变过程中的取向

转动行为，揭示了近 [001]
取向试样的取向转动路

径，量化了取向偏离方向

对中温蠕变不同阶段的影

响，评估了不同滑移系对

中温蠕变寿命及蠕变应变

的贡献，揭示了镍基单晶

高温合金在近 [001] 取向

中温蠕变行为的取向敏感

机理。研究发现，蠕变三

阶段具有不同的主导滑移

系，尽管近 [001] 取向试样

具有相近的取向偏离角，

但由于主导滑移系的开动

和取向转动路径不同，导

致 偏 向 [001]-[111] 边 界

的样品产生了更大的取向

转动程度，进而造成了更

大的变形不均匀，使得试

样局部应力集中加剧，最

终 导 致 偏 向 [001]-[111]
边界样品具有较差的蠕变

寿命。相关研究成果以

“Unveiling the orientation 
sensitivity of creep life 
i n n e a r [001] o r i e n t e d 
Ni-based single crystal 
superalloys at intermediate 
temperatures”为题发表

于 International Journal of 
Plasticity 上。

下图为单晶叶片取向

偏离度及对中温蠕变寿命

的影响。

� （本刊记者   大漠）

近日，西安交通大学

秦立果团队和杨森团队仿

照生物界中的鲍鱼壳的结

构制备，采用磁辅助 3D 打

印技术制备出在三维方向

适应应力分布的复合材

料，经调控，该复合材料具

有局部定制化弹性模量的

同时兼具耐磨特性。研究

发现，以此复合材料作为

传感器的封装耐磨性能远

超同类。团队创新性地在

打印体系内加入由磁诱导

制备的二维纳米链条作为

增强相，在不增加柔性基

底刚度的同时，克服其摩

擦系数高及耐磨性差的难

题。

在长时间的寿命试验

中，定制化的传感器表现

出了优异的抗磨损性能，

定制化的封装层可以推广

至更多的柔性穿戴器件。

在传感层方面，这项研究

利用分子动力学揭示了液

态金属本征亲柔性基底的

特点，通过机械外力破除

其氧化层使其更好地与基

底粘接，实现可控的液态

金属打印。这一工作为可

穿戴设备长期服役带来了

一种新的设计方法，可以

有效地保护传感器延长其

使用寿命，推动柔性穿戴

设备领域发展。研究成果

以“Magnetically assisted 
3D p r i n t i n g o f  u l t r a -
antiwear flexible sensor”
为 题 发 表 在 Advanced 
Functional Materials。

上图为磁辅助墨水书

写制备耐磨柔性传感器示

意图。

 （本刊记者   大漠）

西工大 ：镍基单晶高温合金近 [001]
取向中温蠕变取向敏感机理
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西交大在 3D打印超耐磨柔性西交大在 3D打印超耐磨柔性
传感器领域取得进展传感器领域取得进展

近 日，上 海 交 大 张

文 明 教 授 团 队 在 The 
Innovation 上发表了题

为“An intelligent spinal 
soft robot with self-sensing 
adaptability”的研究论文，

提出了一种具有自感知 -

适应能力的软体机器人，

利用正逆压电效应，设计

了具有“传感 - 驱动”功

能一体化集成的仿生脊

椎，赋予了软体机器人一

定的运动能力和对不同环

境的感知能力。

环境适应性是软体机

器人实现高效运动的重要

特征。然而，现有软体机

器人的感知系统与驱动系

统相对独立，存在本征的

感驱信息误差，使得两者

协同控制效果受限。设计

和开发一种像生物体一样

具有独立决策和自发调节

能力的智能软体机器人仍

颇具挑战。针对上述问题，

课题组仿照生物体运动器

官（脊椎和软组织肌肉），

利用压电效应的可逆性，

设计了感驱一体的仿生脊

椎。研究人员利用气动折

纸驱动器作为人工肌肉，

实现了一种具有自我感知

上海交大提出具有自我感知适应能力的仿生脊椎软体机器人上海交大提出具有自我感知适应能力的仿生脊椎软体机器人
适应能力的智能软体机器

人，该仿生脊椎利用可逆

的物理效应，能够为软体

机器人提供躯干支撑、驱

动辅助和感知调节等功

能。

在“自 感 知 – 适 应”

能力的作用下，仿生脊椎

软体机器人能够流畅地完

成从环境识别、自我决策

到主动调节的闭环工作流

程，从而高效

地完成任务。

为了验证仿

生脊椎的可

靠性，团队设

计了一个具

有全向运动

及自我避障

意识的软体

两栖机器人。

通过调节机

器人的运动姿态以及人工

肌肉间的协同驱动能够控

制机器人实现前进、后退

以及转向运动。机器人展

示出对于障碍物的感知与

规避能力，以及在水陆两

栖多地形任务中的较高效

率，验证了仿生脊椎设计

的可拓展性以及功能元件

和系统的高简洁性。

具有协同效应的感驱

一体仿生脊椎不仅最大程

度地减少了系统冗余，还

构建了从感知识别到决策

响应之间的桥梁。该研究

能有效激发未来高智能、

全天候、低成本的智能软

体机器人研发。

下图为仿生脊椎软体

机器人执行避障及水陆两

栖多地形任务。

� （本刊记者　大漠）
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激光沉积制造零件表面粗糙度预测及
控制方法研究*

杨 光1，李昕彤1，王雨时1，任宇航2，王向明3

（1. 沈阳航空航天大学，沈阳 110136；
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[ 摘要 ]　针对激光沉积制造（LDM）成形零件表面粗糙度高、成形质量差，以及打印后必须进行机加工等后处理的问

题，自主搭建成形平台，使用“小光斑、小层厚、小粉末粒径”的工艺方法打印具有不同倾斜角度的薄壁零件，并考虑

熔道搭接、层间抬升量及成形角度的影响，基于增材制造分层切片原理，给出了不同几何特征下典型薄壁零件的理论

表面粗糙度预测模型，通过实际打印薄壁零件对其进行三维共聚焦观测表面形貌和粗糙度，测量验证了所提出的表

面粗糙度预测模型的正确性，并在此基础上提出了激光沉积制造零件表面粗糙度的控制策略。

关键词： 激光沉积制造（LDM）；Ti–6Al–4V；薄壁件；表面粗糙度；预测模型

DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2024.14.014

杨 光

  教授，博士生导师，博士，主要从事

增材制造、激光沉积制造、激光加工、激

光选区熔化成形、激光焊接等研究。

工艺参数和物理过程的影响 [9]。为

了提高增材制造零件的表面质量，国

内外学者进行了大量的研究工作。

Zhu 等 [10] 通过试验表明，粉末聚焦

在基底下方，激光聚焦在基底上方可

以获得较好的表面质量。Kulkarni[11]

和 Majhi[12] 等的研究表明，降低各沉

积层高度或优化重叠比例可以提高

表面质量。Alimardani 等 [13] 还研究

了激光功率和激光扫描速度对 AISI 
303L 薄壁表面质量的影响，结果表

明，提高扫描速度、适当的激光功率

可以在整个成形过程中保持熔池温

度，可有效提高表面质量。Tan 等 [14]

建立了粉末颗粒与熔池边缘的相互

作用模型，研究粘附颗粒的形成机

制。Gharbi 等 [15–16] 研究表明，高斯

光束分布产生深度较大的熔池和较

激光沉积制造 （Laser deposition 
manufacturing，LDM）技术是一种快

速制造近净成形三维金属试样的技

术，具有稀释率低、热影响区小、冷却

速度快、自动化程度高等优点 [1–3]。

LDM 可用于成形几何构型复杂的功

能梯度试样或修复复杂结构部件，

这是传统方法难以实现的。然而，

LDM 技术受到工艺参数和各种物理

过程的制约，这些参数相互作用，导

致 LDM 工艺在各种状态下的制造

受限，使成形零件产生裂纹、冶金缺

陷和表面质量差 [4–6]。增材制造零件

的表面质量差对成品试样的几何精

度和力学性能有负面影响 [7]。为了

达到合格的表面质量，往往会增加几

个后处理步骤，这增加了时间和操作

成本 [8]。沉积件的表面质量主要受
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小高度的沉积层，有利于粉末颗粒的

熔化和外侧粘粉的减少。Gradl 等 [17]

发现，零件表面纹理、粗糙度和波纹

度随合金种类、参数和 LDM 熔池的

不同而变化。Zhang 等 [18] 利用数字

条纹投影技术原位观测了熔合区域

的表面纹理和不同工艺参数下沉积

层平均高度下降的成形特征。Strano
等 [19] 分析了不同成形角度零件上表

面粗糙度与倾斜角度之间的相关性，

发现在较小的倾斜角度下，台阶效应

是影响表面质量的主要因素，而在

较大的倾斜角度下，部分颗粒的团

聚是主要因素。Gruber 等 [20] 使用

基准演示器比较了 3 种不同增材制

造工艺 （激光粉末床融合 （LPBF）、
电子束熔化 （EBM）和激光熔化沉

积 （LMD））的尺寸精度和公差并得

出结论，不同的工艺参数组合可能导

致在同一工艺中出现显著不同的尺

寸精度，工艺参数对表面质量和尺寸

精度影响较大。

本文基于 LDM 工艺原理，根据

在打印过程中观察到的熔道形貌、粉

末粘附和台阶效应分别建立了多道

单层搭接、单道多层垂直和倾斜薄壁

零件的粗糙度理论预测模型。创新

性地使用了“小光斑、小层厚、小粉

末粒径”这一工艺方法进行典型零

件打印，揭示了工艺参数、成形几何

特征与零件表面粗糙度之间的定量

关系，不仅可以降低试验成本，还可

以摆脱设备与材料的限制，大大缩短

了生产时间，为 LDM 制件的表面粗

糙度预测提供了理论依据，并且经试

验验证了工艺模型的准确性，为直接

增材制造典型零部件的工艺路线提

供了一定的指导作用。

1 试验方法及材料

激光沉积制造系统由实验室自

主搭建，使用凯普林 1500T 连续光纤

激光器，通过芯径为 600 μm 的 QBH
光纤输出头与激光沉积头连接，保证

波长范围为 （1080±10）  nm，发散角

NA 为 0.22°，光斑汇聚直径为 1 mm
的高质量光束输出。粉末原料由普

非克 PFKL–PF–01A–2 送粉器通过

氩气输送到三喷嘴同轴送粉头，送粉

管内加装石英管保证粉末的汇聚性

且不易发生堵粉，适用于 15 ~ 53 μm
小粒径粉末送入，奔日 980MDC 数

控系统作为控制系统共同组成，图 1
为成形平台及样品制备示意图。

以气雾化 Ti–6Al–4V 钛合金粉

末为原料，为提高成形精度和表面质

量，使用常规选区激光熔化工艺打

印用途的钛合金粉末，粒径范围为

15~53 μm，粉末成分如表 1 所示。

试验过程中，Ti–6Al–4V 钛合金

粉末经 120 ℃真空环境下干燥，保护

气为高纯氩气，载气流量为 3 L/min，
喷嘴尖端到粉末流焦点的距离为 20 
mm，光斑直径为 1 mm，采用往复扫

描的试验策略，为保证成形过程的稳

定性，利用层间冷却减小热累积对沉

积宽度的负面影响。设置每沉积一

层，冷却 5 s，再进行下一层沉积，以

此往复。针对试样上表面形貌进行

观测并建立理论模型，打印沿 x、y 方

向的 20 mm×20 mm 工件，打印策略

为蛇形扫描打印。由于层间形貌不

同，叠加沉积后会对上表面形貌预测

产生影响，从而导致理论预测模型无

法真实体现工件打印成形后的表面

质量，为了避免这一现象，对每个样

件进行 8 层沉积打印。在对侧表面

形貌进行观测和理论模型建立过程

中，打印沿 x、z 方向的 50 mm×100 
mm 的样件进行表面粗糙度测试和

后续理论模型的建立和验证。

2 试样微观形貌及缺陷

2.1 上表面形貌及缺陷

基于光学显微镜观测出的伪彩

色渲染图片，可以在未进行表面粗糙

度测量的情况下，对打印成形的零件

表面进行观测，从而分析在“小光斑、

小层厚、小粉末粒径”的工艺条件下，

影响表面粗糙度的主要因素及产生

的原因。图 2 中亮色的位置为搭接

道次中凸起的部分，颜色较深的位置

为搭接后形成的峰谷，在定向能量沉

积过程中，粉末粘附是影响表面粗糙

度的重要因素，观察 4 个搭接率（不

同的偏移量产生不同的搭接率）的

上表面形貌，根据粘粉 3 个等级 （粉

末粘粉、颗粒粘粉、团聚粘粉）的情

况对表面形貌进行划分。如图 2（a）

图 1 成形平台及样品制备示意图

Fig.1 Schematic diagram of the forming platform and the sample preparation

（a）成形平台 （b）样品制备示意图

Powder-feed head

Laser head

CNC system
control box

Water-cooled machine

Powder feeder

Laser device

Subatrate

Laser head

Powder-feed head

Laser beam Thin-wall

980MDC

Laser deposition machinePowder feederAr gas
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所示，在搭接率较小 （偏移量较大）

的情况下，可以观测到很明显的团

聚粘粉 （尺寸约 150 ~ 180 μm）现象。

随着搭接率的提升 （图 2（b）），在相

同扫描面积内，搭接的道次增加，粉

末出现除了团聚粘粉之外的颗粒粘

粉 （尺寸约 80 ~ 120 μm）现象。继续

提升搭接率 （图 2（c））可以发现熔

道的边缘变得模糊，相邻道次之间存

在垂直于扫描方向的横向的峰谷，导

致试样表面粗糙度变大。当搭接率

较小的时候，粉末粘附可以通过钢刷

进行简单地刮擦，绝大部分小尺寸的

粉末粘附没有形成有效的冶金结合，

很容易去除。但由于热累积的作用，

小尺寸的粉末粘附会逐渐堆积形成

大尺寸的颗粒粘粉和团聚粘粉，难以

去除，导致试样上表面质量变差。由

此可以发现，搭接率对上表面粗糙度

的影响要大于有一定随机特征的粉

末粘附，所以在进行上表面粗糙度理

论模型预测过程中，将打印过程中的

偏移量及熔道宽度作为主要的参数

变量进行建模。

2.2 侧表面形貌及缺陷

激光共聚焦显微镜可以通过较

大的景深对表面形貌进行更清晰、明

显地观测，红色、黄色为表面的峰值

区域，蓝色、黑色为表面的峰谷区域，

通过对侧表面形貌观测，会发现熔道

出现明显地不连续现象，沿构建方向

的层厚相对一致，但是沿扫描方向，

轮廓峰值与谷底值呈规律性地出现，

且在熔道之间可以观察到粉末粘附、

颗粒粘附、团聚粘附 3 种粘粉情况。

图 3（a）为构建单道多层薄壁件靠

近基板位置及靠近顶部成形位置，由

于温度累积不同，出现的粘粉形式也

有显著不同，在靠近基板位置大部分

为颗粒粘附，少量的粉末粘附，随着

构件的尺寸不断变高，试样的散热现

象变差，粉末的粘粉形式逐渐转变为

团聚粘附。通过对图 3（b）的观察

分析可以发现，打印中段趋于温度平

衡阶段，粉末的粘附现象得到明显改

善，熔道的层层累加产生的台阶效应

为 LDM 零件侧表面粗糙度的产生

原因，因此在进行侧表面粗糙度理论

预测模型的建立中主要考虑熔道的

几何形状、熔道高度及重熔层高度等

参数。

2.3 薄壁件内部微观组织形貌及

   无损检测

通过工艺参数探索及内部微观

组织观测，目前使用实验室自主搭

建沉积设备成形的 Ti–6Al–4V 零部

件致密度≥99.8%，可以达到增材制

图 2 不同偏移量的试样上表面形貌

Fig.2 Upper surface topography of the parts with different offsets

（c）0.6 mm （d）0.5 mm

（a）0.8 mm （b）0.7 mm

200 µm

Particle adhesion

Agglomeration adhesion

Powder adhesion

Particle adhesion

200 µm

Agglomeration adhesion

200 µm

Agglomeration adhesion

200 µm

Particle adhesion

图 3 单道多层垂直侧表面形貌

Fig.3 Surface topography of single-channel multilayer vertical side

（a）顶部和底部 （b）中部

160 μm

160 μm

320 μm

顶部

底部

表 1 Ti–6A1–4V 钛合金粉末的化学成分（质量分数）

         Table 1 Chemical composition of Ti–6A1–4V titanium alloy powder (mass fraction) %

Al V Fe H O N C Ti

5.9 4.2 0.21 0.19 0.08 0.004 0.011 余量
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造零件的致密度要求，不会因为打

印中出现的孔隙或者缺陷导致零部

件力学性能恶化。如图 4（a）所示，

微观组织形貌可以清晰显示出层间

抬升高度及重熔区域，没有明显的

气孔和未熔合孔隙等；图 4（b）为

使用 PVAM300 超声波扫描显微镜

进行探伤扫描结果，样件尺寸为 50 
mm×150 mm，检测区域内均未见明

显气孔及熔合不良等内部缺陷。

3 表面粗糙度理论预测模型

3.1 熔道宽度预测

在沉积过程中，无论是单道多层

形成的薄壁试样，还是多道单层及多

道多层形成的带有特定形状的试样，

都是由单道进行沉积而成的，沉积层

的上表面粗糙度主要由成形熔道的

形貌和熔道的搭接情况决定，形貌的

主要表征是熔道的熔宽，所以对熔宽

进行预测计算。在已知研究中，激光

光斑直径对熔宽影响很小，故不考虑

光斑直径对熔宽的影响。打印过程中，

熔道半径 r 为 [21]

r P
T T k C v

�
� �

5

10 2
0

�
�( )( )

s p
e� �  

 （1）

式中，ξ为粉末对激光的吸收率，

ξ = 0.35；P 为激光功率，P = 450 W；k 为

材料的导热系数，k = 37 W·m–1·K–1；

Ts 为 Ti–6Al–4V 粉 末 的 熔 点，Ts = 
1878 K；T0 为打印前的初始温度，

T0 = 373.15 K；ρ为材料的密度，ρ = 4.5 
g·cm–3；Cp 为材料的比热容， Cp = 670 
J·kg–1·K–1；v 为激光扫描速度，v = 15 
mm·s–1 ；e 取 2.71828。从式 （1）中

可以看出，熔道半径与激光功率成正

比例关系，与扫描速度成反比例关系。

代入本次试验的工艺参数计算实际熔

宽，故本次模型中，熔道半径 r = 676.5 
μm，在之后的计算中 r 为定量。

3.2 熔道搭接曲线建模

在打印过程中为了实现熔道的

搭接会在垂直于单道扫描路径的轨

迹上进行偏移，使用偏移量 Δx 来表

示单道之间的偏移量，试样的上表

面粘粉现象具有一定规律，但对于

上表面粗糙度最重要的还是要考虑

熔道形貌及相邻两熔道搭接程度的

影响 [19]。熔道搭接的示意图如图 5
所示，其中，R 为熔道圆弧理论半径；

θ为熔道成形特征角度。熔道的截

面简化为标准圆的一部分，设熔道

宽度为 2r，熔道高度为 H，扫描间距

为 Δx。设熔道圆弧曲线上的点满足

x2 + y2 = R2，把圆弧上的点代入圆的方

程得

R r
H

H
� �

2

2 2
 （2）

在图 5（a）所示的坐标系中，单

一熔道的曲线方程为 [22]

y f x� � � � � �( ) ( )R x r H R2 2
2

 （3）
图 5（a）所示熔道搭接示意图中

的阴影区域为相邻熔道的搭接区域，

搭接区域发生重熔，设重熔的深度为

h，两个熔道的搭接交点在圆弧曲线

上，故搭接深度可代入式 （3），即

f r R H Rh ��
�
�

�
�
� � � � �

� �x x
2 4

2

2

 （4）
对图 5（a）进行分析，表面粗糙

度的主要计算部分为 Q 点上部构成

“峰、谷”的部分，为了简化计算过程，

可以将熔道搭接的截面图向 x 轴负

方向平移熔道半径与偏移量差值的

一半，并向 y 轴的负方向偏移重熔高

度 h，得到可以直接进行计算的上表

面粗糙度有效曲线示意图，如图 5（b）
所示，平移后有效的表面粗糙度曲线

表达式为

y R H h R� � � � � �2 2
( )x r

 （5）
3.3 试样上表面粗糙度预测模型

根据打印过程的可重复性，在对

CNC 程序进行编程后，可以假设接

下来的打印过程是可重复的，在进行

单道打印后水平进行以∆ x 为周期的

偏移打印程序，故在计算上表面粗糙

度时按照单一周期内熔道搭接曲线

进行计算。

在一定测量长度 L 范围内，表面

粗糙度计算公式为

R
L

L

a
d� �

1

1
0

y x x( )  （6）

根据式 （6）可得试样的上表面
粗糙度为

R
R x

R
x

R x
Ra

� � �
�
�

�
�
�

� 2

2

180

1

2 2

arcsin

cos arcsin

�

�
�

          （7）
3.4 试样垂直侧表面粗糙度预测模型

在增材制造的逐层堆积过程中，
图 4 LDM 试样内部微观组织

Fig.4 Internal microstructure of LDM sample

（a）薄壁件内部微观组织形貌

（b）超声探伤扫描结果

5 mm

200 μm

图 5 上表面粗糙度预测模型示意图

Fig.5 Schematic diagram of upper surface 
roughness prediction model

（a）熔道搭接截面

（b）有效熔道搭接

y

R
θ

x

Hatch distance ∆x

x

y

Q
h

Hatch distance ∆x

Melting
height H

Melting width 2r
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顶部熔池的形状主要由熔池的表

面张力与自身重力共同决定 [23–24]，

根据毛细理论可以推导得到，对于

Ti – 6Al – 4V 钛合金形成半圆柱状熔

池形貌的毛细管半径 к–1 = 5.9 mm，

远大于试验中所使用的小尺寸熔池

激光沉积制造成形薄壁过程中的熔

池半径，因此薄壁构件的顶部熔池呈

现出半圆柱状的形貌，结合打印过程

中不同的层厚及熔宽对试样垂直侧

表面模型进行建模，如图 6 所示。

几何模型中定义了层高 Δz、熔
道宽度 WW、有效熔宽 EW、重熔高

度 RH 和熔道倾角 θ，均为新的几何特

征量。对沉积层进行分析，并将其与

标准圆的几何特征进行比较，所示的

尺寸用 2r 和 Δz 参数化，通过式（8）~
（10）可以得到对应的层几何参数。

�z r� � �
�
�

�
�
�2

2
sin

�
 （8）

EW � � �
�
�

�
�
�2

2
r cos

�
 （9）

RH � � � �
�
�

�
�
�

�

�
�

�

�
�r 1

2
sin

�
 （10）

根据打印过程的可重复性，可以

假设单道多层熔道沉积曲线是以 Δz
为周期的周期函数，故在计算表面粗

糙度时只需要选取一个周期内的曲

线进行计算。

在一定测量长度 L 范围内，可以

将原有的沉积曲线进行逆时针旋转

90°，再根据熔道的圆心进行平移、建

立新的单道多层熔道沉积曲线，在重

新建模后形成的 P' 点以下为垂直侧

表面粗糙度有效区域，根据建模过程

中涉及的熔道成形角、熔道高度、重

熔区有效半径得到图 7 所示的单道

多层熔道沉积曲线及表面粗糙度计

算模型，此时可得试样的垂直侧表面

粗糙度为

R
l

l

a
WW EW d' � ��

1

0

x （11）

式中，l 为一定测量长度 L 对应的具

体长度数值。

3.5 试样倾斜侧表面粗糙度预测模型

在进行激光沉积制造倾斜侧壁

的过程中，通常会针对成形角度在打

印前设定在 x 轴方向的偏移量及 z 轴
方向的层间抬升量，这两个关键参数

决定最终的零件成形角度，因此倾斜

侧表面最大深度计算公式为

h R R x r x r
2
� � � � � � �[ ( ) ( ) tan ] cos

2 2
2 � � �

       h R R x r x r
2
� � � � � � �[ ( ) ( ) tan ] cos

2 2
2 � � �  （12）

如图 8 所示，在打印过程中由于

熔道的层间搭接及重熔区的出现，会

有部分熔池出现滑移，使最终的成形

效果及预设的打印程序与图 8（a）
不一致，成形件会沿着所预设的成形

角度进行垂直方向的零件生长，如

图 8（c）所示，因此建立图 8（b）所

示的预测模型，此时倾斜侧壁零件可

以通过垂直侧表面粗糙度的计算公

式 （式（11））进行计算，结合粗糙度

计算公式 （式 （6）），不考虑粘粉影响

时，侧表面的粗糙度公式为

R
R x

R
xa

'' � � �
� 2

2

2

180

1

2

arcsin

( )

�

�
R h

 （13）

4 表面粗糙度检测结果与
  模型验证

4.1 试样三维形貌及表面粗糙度

   检测结果

4.1.1 上表面三维形貌及表面粗糙度

试样上表面三维微观形貌结构

特征如图 9 所示，试样 a ~ d 的实际

搭接宽度分别为 （0.80±0.03）  mm、

（0.69±0.04）  mm、（0.60±0.04） 
mm、（0.48±0.08）  mm，通过凯视迈

激光光谱共聚焦显微镜 KC–X1000
检测试样的表面粗糙度结果如表 2
所示。可以看出，试样 a 的上表面熔

道清晰可见，存在非常明显的团聚粘

粉现象，此时由于熔道偏移量大重熔

区域小，出现轮廓谷的深度很大，粗

糙度的值较高 （图 9（a））；通过降

低偏移量提高搭接率，试样 b 的粗糙

度 Ra 值有所下降，此时团聚粘粉的

尺寸下降，但是出现频率增加 （图 9
（b））；继续降低偏移量，试样 c 的团

图 6 单道多层熔道截面示意图

Fig.6 Schematic diagram of single-channel multi-layer melt channel cross-section

Weld width WW(2r)
Effetive width EW
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Rising height Δz
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Weld width WW(2r)
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Layer angle θ

（a）饱满熔道沉积截面 （b）扁平熔道沉积截面

图 7 单道多层熔道沉积曲线及表面粗糙度示意图

Fig.7 Schematic diagram of single-channel multi-layer deposition curve and surface roughness
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聚粘粉现象有明显好转，逐渐转化为

颗粒粘粉，并且在熔道搭接过程中轮

廓峰的出现具有遗传效应，会导致沿

着偏移方向重复出现较大的轮廓波

动（图 9（c））；随着打印偏移量降低

为 0.5 mm，此时零件上表面粗糙度

Ra 最小，降低到 10.5 μm，只有少量

的粉末粘粉，熔道均匀，峰谷的出现

频率进一步提高，但是峰谷的轮廓值

降低（图 9（d））。
4.1.2 垂直侧表面三维形貌及表面

   粗糙度

垂直侧表面部分三维形貌如图

10 所示，此时试样 a ~ d 实际打印宽

度分别为 （1.38±0.03）  mm、（1.36± 
0.04）  mm、（1.35±0.04）  mm、（1.35± 
0.02）  mm，垂直薄壁件侧壁表面粗

糙度检测结果如表 3 所示。由于沉

积打印的过程特性，熔道在竖直方向

表 2 试样上表面粗糙度检测结果

              Table 2 Test results of upper surface roughness of samples μm

粗糙度 试样 a 试样 b 试样 c 试样 d

Ra 15.095 14.425 11.549 10.5

Rp 49.685 55.633 37.685 38.562

Rq 19.019 18.923 14.031 12.918

Rv – 69.109 – 32.231 – 23.756 – 30.508

Rz 118.794 87.864 61.441 69.071

Sa 14.465 15.608 13.573 13.465

Sz 372.159 390.844 403.255 383.857

图 8 等效倾斜侧表面粗糙度示意图

Fig.8 Schematic diagram of equivalent inclined side surface roughness

（a）理论模型 （b）预测模型 （c）倾斜薄壁 
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规律性出现层间的台阶效应，在层间

抬升量为 0.12 mm 时 （试样 a），会在

打印程序完成 10 层循环后出现收缩

线，使最终的表面粗糙度检测结果较

大，并且抬升量较小时，熔道重熔区

域较大致使侧表面的单一熔道出现

不均匀的现象，随着层间抬升量逐渐

增大，熔道的重熔区域减小，在竖直

侧表面形成的表面逐渐趋于一致，峰

谷轮廓的出现逐渐减小 （试样 d），表
面粗糙度 Ra 降低到 12.214 μm。

4.1.3 倾斜侧表面三维形貌及表面

   粗糙度

如图 11 所示，沉积成形 60° ~ 85°

图 9 不同偏移量的试样上表面三维微观形貌

Fig.9 Three-dimensional micromorphology of the upper surface of the sample with different offsets
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倾斜薄壁件过程中，发现随着成形角

度的提升，实际成形角度越接近理论

成形角度，此时试样实际成形角度分

别为 61°±0.5°、65°±0.3°、70°±0.3°、
75°±0.2°、80°±0.1°、85°±0.1°。 在

沉积成形 60° 斜臂过程中，由于单臂

熔池尺寸较小，每层偏移量占熔池尺

寸接近 40%，成形效果较差。打印斜

臂前增加底部单臂对散热有不良影

响，但更易前期成形。相比原 LDM
制件壁厚显著减小，表面质量显著提

高。打印过程中 x 正向与 x 负向相

同偏移量下出现一侧打印易漏光现

象，进行坐标轴调整后角度易出现偏

差。打印过程中热累积现象加剧，采

用450 W– 430 W– 400 W– 380 W– 350 
W 功率动态下降方式保证成形质量。

在增加底部基台后，前期打印成形效果

较好，但在第 2 个角度循环内依旧出现

漏光现象，且更加严重。直接打印斜

臂过程中，会在早期出现漏光现象，且

均出现在 x 正向偏移方向，通过分析发

现，x 正方向光粉耦合还存在问题。

65° 倾斜试样三维微观形貌结构

特征如图 12 所示，试样倾斜侧表面

的三维微观形貌依旧会出现类似台

阶效应导致的阶梯状形貌特征，由于

打印程序将连贯的倾斜表面切片成

非连续的层状沉积层，会在层间出现

较大的偏移轮廓误差，表面粗糙度相

比于垂直侧表面会出现比较大的阶

跃，这是由于粉末会更多地粘附在已

经成形的倾斜试样表面，并且由于保

护气及载气送粉的影响，粉末不均匀

地附着在试样表面。65° 倾斜试样侧

图 10 不同层间抬升量的垂直侧表面三维微观形貌

Fig.10 Three-dimensional micromorphology of vertical surface with different interlayer lifts
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表面粗糙度检测结果如表 4 所示，此

时由于部分重熔，会使试样表面轮廓

谷的值增大，轮廓峰的值有所减小，

打印过程不够稳定，使最终成形的侧

表面粗糙度值较高。

4.2 模型验证与误差分析

通过验证不同激光功率下单一

熔道宽度发生变化时的零件表面粗

糙度，发现随着激光功率的增加，单

位时间内能量输入增大，使得熔道的

表 3 试样垂直侧表面粗糙度检测结果

    Table 3 Test results of  surface roughness on vertical side of samples μm

粗糙度 试样 a 试样 b 试样 c 试样 d

Ra 24.281 18.856 14.948 12.214

Rp 94.861 81.392 49.122 83.702

Rq 30.816 25.480 18.743 16.664

Rv – 101.813 – 94.606 – 41.086 – 80.290

Rz 196.674 175.999 90.208 163.992

Sa 21.356 18.950 18.739 20.925

Sz 518.452 352.800 352.976 632.229

图 11 单道多层倾斜侧表面形貌

Fig.11 Single-channel multi-layer inclined side surface morphology
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（d）70°侧视图 （e）75°

15°
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25°

（a）60°

30°
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重熔效果明显，表面粗糙度降低。但

是当激光功率过高时，使用的小颗粒

粉末在进入熔池前就发生气化，使打

印过程中出现比较高的粉末粘附现

象。在进行水平粗糙度预测的过程

中，实际打印过程中的偏移量过低会

出现热累积增加，短时间试样内部温

度较高，使没有进入熔池的粉末被成

形件表面所捕获，造成粉末粘附或者

团聚粘附，降低了水平打印平面的表

面粗糙度。稍微增大打印过程中的

偏移量会使熔道更加平整，热累积降

低，粉末的粘附情况减弱，有效降低

零件的表面粗糙度。但随着偏移量

的进一步增大，会导致峰谷轮廓的大

量出现，成为表面粗糙度的主要产生

原因。在垂直侧表面粗糙度的实际测

量中，随着层间抬升量的不断提高，层

间打印离焦量会发生变化，使打印熔

池与成形表面形成正离焦，并不能有

效熔化粉末进行单道多层地累积。倾

斜侧表面由于打印策略的影响，不同

角度打印过程中都会出现比较严重的

粉末粘附现象，致使预测的理论粗糙度

值普遍低于实际测量值。

如图 13 所示，表面粗糙度预测

值与试验值变化规律一致。不同扫

描策略和打印成形特征下，试验值与

预测值变化趋势有一定误差，主要是

由离焦现象及不同程度的粉末粘附

现象引起的，预测误差在 4.5% ~ 15%
之间。层间抬升量过大和成形角度

过小都会导致零件的表面粗糙度升

高，降低最终的粗糙度预测误差。

4.3 激光沉积制造零件表面粗糙度

   控制策略

通过建立表面粗糙度理论预测

模型和进行实际打印后对典型薄壁

零件进行粗糙度测量，可以提出对于

LDM 零件表面粗糙度的控制策略。

首先要通过工艺试验确定单一熔道

打印的理想工艺窗口，在关注打印零

件上表面粗糙度的过程中，熔道的偏

移量成为影响表面粗糙度的主要原

因，综合考虑通过实际打印和粗糙度

预测模型，本文中在使用“小光斑、小

层厚、小粉末粒径”这一工艺方法条

件下，通过调整不同工艺参数并结合

式 （1）熔道半径理论预测模型，得到

单一熔道的最佳宽度为 1.353 mm，

控制偏移量为 0.5 mm 时零件上表面

粗糙度最小，Ra = 10.5 μm，面粗糙度

Sz = 383.857 μm，偏移量约占单一熔道

的 36.95%，此时零件熔道饱满，不易出

现明显的颗粒粘粉和粉末粘粉现象。

在进行垂直侧表面粗糙度的预测和打

印过程中，层间抬升量为 0.15 mm 时

侧壁粗糙度最小，Ra = 12.214 μm，面粗

糙度 Sz = 632.229 μm，层间抬升量约占

实际成形熔道高度的 83.3%，此时侧

壁表面几乎没有粉末粘附，表面质量

较高并趋于一致。在进行倾斜薄壁

件打印过程中，成形角度是影响表面

粗糙度的主要原因，控制打印过程中

水平偏移量小于等于单一熔道宽度

的 40% 能够得到较好的倾斜薄壁件

成形效果。通过调整打印策略，控制

成形角度为 65° 时表面粗糙度最小，

表 4 65° 倾斜试样侧表面粗糙度检测结果

Table 4 Surface roughness test results of 
 65° inclined specimen side μm

粗糙度 值

Ra 20.394

Rp 42.504

Rq 24.240

Rv –57.972

Rz 100.476

Sa 22.815

Sz 217.457

图 12 65° 倾斜试样三维微观形貌

Fig.12 Three-dimensional microstructure of 
65° inclined specimen
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图 13 模型验证与测量结果

Fig.13 Model validation and measurement results
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Ra = 20.394 μm，面粗糙度 Sz = 217.457 
μm，此时台阶效应产生的阶梯状形

貌得到明显改善，并且由于激光的重

熔效应，部分粉末粘附被熔化，使得

面粗糙度值小于垂直薄壁侧表面粗

糙度。

5 结论

通过激光共聚焦显微镜观察不

同打印策略下的试样三维微观形貌，

分析不同成形表面的粗糙度产生原

因，结合熔道搭接以及单道多层重熔

原理得到不同工艺参数下的粗糙度

理论预测模型，针对不同成形特征的

工艺提出优化策略，主要结论如下。

（1）试样的上表面粗糙度主要受

不同程度的粘粉所影响，在熔宽不变

的情况下，通过调整扫描策略改变搭

接率，形成粉末粘粉、颗粒粘粉、团聚

粘粉这 3 种情况，轮廓峰谷的出现主

要由偏移量产生。垂直侧表面受熔

道层间重熔的影响，随着层间抬升量

的变化侧表面形貌发生变化，收缩线

也会随着层间抬升量与熔道高度协

调控制，减少出现的频率，同时还能

够减少垂直侧表面峰谷轮廓的出现。

斜侧面粘粉比垂直侧面更严重，粉末

存在部分未完全熔化，以及少数熔池

偏移形成的沉积形貌和较多的粉末

粘附，致使斜侧表面质量更差。

（2）上表面粗糙度主要由熔道

搭接进行计算，建立搭接有效模型，

并将函数图像进行平移，计算“峰谷

之间最大高度差”，得到上表面粗糙

度预测模型。根据熔道宽度和层间

抬升高度建立垂直侧表面粗糙度预

测模型，考虑实际熔道宽度和初始预

测熔道宽度之间的差别，将侧表面

粗糙度的峰谷转化为水平表面的峰

谷进行计算。根据打印过程及打印

结果，将斜臂侧表面熔道建模进行优

化，由水平方向平移、垂直方向抬升

转化为倾斜状态下垂直侧表面熔道

沉积，使侧表面粗糙度理论预测模型

统一，计算更加直接准确。

（3）将熔道搭接与台阶效应相

结合，通过将构件的轮廓形状进行

建模，对几何模型进行旋转或平移，

得到最终的表面粗糙度预测模型，粗

糙度预测模型的主要参数为熔道偏

移量、层间抬升量和倾斜角度，熔道

偏移量为 0.5 mm 时，零件上表面粗

糙度为 10.5 μm；层间抬升量为 0.15 
mm 时，垂直侧表面粗糙度为 12.214 
μm；成形角度为 60° 时倾斜侧表面粗

糙度理论误差最大，粉末粘附现象是

产生较大误差的主要原因。当成形

角度为 65° 时，通过优化后打印的表

面粗糙度值 Ra=20.394 μm，面粗糙度

Sz=217.457 μm。

（4）在不同打印策略和工艺参

数条件下理论粗糙度预测值与试验

值的变化规律基本一致，上表面粗糙

度的理论预测误差小于 10%，垂直

侧面粗糙度预测误差小于 7.5%，倾

斜侧表面粗糙度预测误差值不超过

15%，因此最终得到的理论预测模型

可用于预测不同工艺条件下不同成

形特征的 Ti–6Al–4V 金属粉末 LDM
成形件表面粗糙度。
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Research on Surface Roughness Prediction and Control Method of Laser 
Deposition Manufacturing Parts

YANG Guang1, LI Xintong1, WANG Yushi1, REN Yuhang2, WANG Xiangming3

(1. Shenyang Aerospace University, Shenyang 110136, China;
2. Key Laboratory of Fundamental Science for National Defense of Aeronautical Digital Manufacturing Process, 

Shenyang Aerospace University, Shenyang 110136, China;
3. AVIC Shenyang Aircraft Design and Research Institute, Shenyang 110035, China)

[ABSTRACT]  Aiming at the problems of high surface roughness, poor forming quality, and post-processing such as 
machining after printing of laser deposition manufacturing (LDM) formed parts, the forming platform is built independently 
to print thin-walled parts with different inclination angles by using the process method of “small spot, small layer thickness 
and small powder particle size”. Based on the principle of layered slicing of additive manufacturing, the theoretical surface 
roughness prediction model of typical thin-walled parts under different geometric characteristics is given. On this basis, the 
control strategy of surface roughness of laser deposition manufacturing parts is proposed. The results show that it is feasible 
to obtain the prediction model of the mathematical model by rotating and translating the surface roughness prediction 
model of the component by combining the fusion lap with the step effect. The main parameters of the roughness prediction 
model are the fusion lap offset, the interlayer lift and the tilt angle. When the fusion lap offset is 0.5 mm, the upper surface 
roughness of the part is 10.5 μm. When the interlayer lifting amount is 0.15 mm, the surface roughness of the vertical side 
is 12.214 μm, and the theoretical error of the surface roughness of the inclined side with the forming angle of 60° is the 
largest. The powder adhesion phenomenon is the main reason for the large error.
Keywords: Laser deposition manufacturing (LDM); Ti–6Al–4V; Thin-walled parts; Surface roughness; Prediction model

（责编  七七）
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轻质复合材料仿生夹芯结构研究进展*
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[ 摘要 ]　轻质复合材料夹芯结构由薄而强的面板和轻质多孔的芯子组成，其芯子结构的多样性推动着夹芯结构的发

展。在自然界中，各类生物在长期的进化过程中形成了最适宜其生存和繁衍的生物结构，其中高强度结构启发了科

研人员对夹芯结构芯子进行仿生设计。本文对水中动物、陆地动物、飞行动物以及植物果实、根茎、叶脉的仿生夹芯

结构研究现状进行了综述，阐述了仿生复合材料夹芯结构芯子及拓扑结构的设计理念。介绍了复合材料仿生夹芯结

构对力学性能的改进和在相关工程中的应用。最后，基于仿生复合材料夹芯结构的发展现状，提出了科学挑战，并进

行了展望。
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  教授，博士，研究方向为复合材料

夹芯板设计、铺放成型工艺等。

的着陆架均采用蜂窝夹芯结构，吸收

着陆时的冲击能量进而降低冲击力。

这些实例充分展示了轻质高强夹芯

结构在现代科技领域中的广泛应用

和重要作用。

复合材料夹芯板的芯子多为轻

质多孔材料，可以提高结构的抗剪切

能力，因此夹芯结构相较于传统均质

结构具有较高的比刚度和比强度。

在普通的静态或动态加载条件下夹

芯结构主要承载能力由上下面板提

供，因此对面板的材料性能和几何非

对称性设计可以提高复合材料夹芯

结构的承载能力 [7]。对芯子的几何

构型、材料性能、梯度系数等特性进

行优化设计，使夹芯结构不仅可以满

足承载要求，还可实现负泊松比、传

热、隔音、吸波隐身等多功能前沿需

求。典型的芯子结构包括蜂窝夹芯

结构 [8]、点阵夹芯结构 [9]、褶皱夹芯

结构 [10]、格栅夹芯结构 [11]、泡沫夹芯

轻质高强夹芯结构一直是航空

航天、交通运输、建筑等相关领域中

实现结构减重的重要形式，夹芯结构

中的面板主要负责承受弯曲载荷，

而芯子则起到支撑面板和传递载荷

的作用，有着典型的轻重量、高刚度

和高强度特征 [1–2]。轻质夹芯结构

最早在二战时期的飞机机翼中得到

应用，当时主要使用木质芯子制作夹

芯结构件。21 世纪初，欧美国家相

继启动了结构轻量化的研发工程，例

如：航天卫星、海军战舰等。随着航

空航天、武器装备等尖端技术的迅猛

发展，对结构轻量化、多功能化发展

的迫切需求，推动了以复合材料作

为基材的新型轻质夹芯结构的快速

发展与广泛应用。图 1 所示为波音

公司研发的波音 787 客机 [3]，全机复

合材料夹芯板的使用量超过了 50%； 
2002 年欧洲生产的新一代 Pendolino
高速列车 [4]，车头和车身均大量使用

泡沫夹层结构；瑞典 Visby Class 隐

身护卫舰作为世界上第一艘按照全

隐身规范制造的战舰 [5]，大部分结构

由玻璃纤维和碳纤维复合材料夹芯

结构组成；嫦娥三号和五号探测器 [6]
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结构 [12]、波纹夹芯结构 [13] 等。熊健

等 [14] 总结了轻质复合材料夹芯结构

的设计、制备、力学性能研究现状和

未来发展趋势及应用领域。邓云飞

等 [15] 阐述了复合材料褶皱夹芯结构

的构型优化方案及制备工艺，归纳了

褶皱夹芯结构的力学性能及多功能

的研究现状，并对褶皱夹芯结构的重

点研究方向进行了展望。

仿生学作为探索自然智慧与人

工创造结合的前沿领域，正逐步引领

材料科学迈向新的高峰。它通过对

生物体结构和功能的深入研究和模

仿，旨在创造出既具备自然界中的生

物材料优异特性，又满足人类工程应

用需求的先进结构。在这一领域中，

仿生夹芯结构因其独特的创新性和

实用性而受到了广泛关注。复合材

料仿生夹芯结构通过对自然界中生

物体的分层、梯度、多孔、螺旋等特性

的模仿，实现了性能与设计的完美融

合。例如，模仿日本甲虫的螺旋结构，

通过增强芯层的稳定性，不仅优化了

整体结构，而且显著提升了结构的抗

弯曲性能；仿生蜂窝和骨小梁的梯

度结构，从材料一端到另一端力学性

能的逐渐变化，使得材料能够适应不

同的力学需求，保持优异的性能；仿

生海绵和木材的多孔结构，不仅实现

了轻质和高比强度的特点，而且具有

良好的能量吸收能力，在减振、隔热、

吸音等方面有着广泛的应用；此外，

仿生甲虫羽翅和豪猪刺中的负泊松

比结构，在受到压缩时材料横向膨

胀，为提高能量吸收和抗压性能提供

了新的解决方案。随着复合材料制

备技术的发展，仿生夹芯结构的研究

和应用已经取得了显著的进步。这

些轻质仿生夹芯结构的研发，不仅是

对自然界的深刻理解，也是材料科学

领域的重大突破。通过深入研究和

模仿生物体的独特结构，仿生夹芯结

构在力学性能和适应性方面都有了

质的飞跃，为人类工程应用提供了更

为广阔的空间。

基于近年来复合材料仿生夹芯

结构的研究进展，本文概述了各类仿

生夹芯结构设计的研究现状，分析了

芯子的拓扑构型及其力学性能，并探

讨了这些结构在工程应用中的潜力。

最后，对复合材料仿生夹芯结构的研

究现状进行了总结，并对未来的研究

方向进行了展望。

1 动物仿生夹芯结构

夹层结构的设计可以追溯到“仿

生”科学，在自然界中，生物在长期

的进化过程中形成了最适宜生存和

繁衍的环境结构，因此，国内外许多

学者越来越重视从生物和自然的实

例中汲取灵感，开展仿生结构的设计

研究，并取得了一定的成果 [16]。

1.1 水中动物仿生

高刚度的芯子是夹芯结构的重要

组成部分，在芯子的设计过程中引入

功能性基元，在微观与宏观尺度上对

材料结构进行改造，将使芯子的物理

性能得到显著提升。单个芯子胞元的

性能提升有限，将多个胞元在空间内

有序或无序排列，引发基元间的耦合，

从而使得芯子性能得到显著提高。

受到鱼骨与青蛙骨骼的启发，李

响等 [17] 将仿生概念与层次概念相结

合，仿生设计出梯度层级类蜂窝结

构，如图 2 所示。由于蜂窝结构的多

孔特性，使其面内承载能力远小于面

外承载能力。梯度层级类蜂窝结构

相当于在蜂窝胞元内增加了一系列

稳定的三角形结构，解决了当单胞壁

厚较薄时共面结构坍塌问题。推导

了组合型蜂窝夹芯结构 x 和 y 方向

的等效弹性模量，并通过压缩试验和

图 1 复合材料夹芯结构的应用

Fig.1 Application of composite sandwich 
structures

（a）波音787材料分布[3]

（b）Pendolino高速列车[4]

（c）瑞典海军Visby Class隐身护卫舰[5]

（d）嫦娥五号着陆支架[6]

Carbon laminate
Carbon sandwich

Other composites
Aluminium
Titanium

图 2 组合型类蜂窝层级结构仿生设计 [17]

Fig.2 Bionic design of combinatorial honeycomb-like hierarchical structure[17]
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数值仿真验证了等效力学参数的正

确性。

Yang 等 [18] 针对不对称扭曲的 S
形墨鱼骨结构，利用互补的三维（3D）

结构和四维 （4D）力学分析结合参

数化力学建模进行了墨鱼骨的仿生

结构设计，如图 3（a）所示，结果表

明，该仿生夹芯结构比八柱点阵及聚

合物泡沫金属芯子显示出更好的力

学性能和能量吸收效果，通过层内的

波纹壁和多层结构实现高强度和高

吸能 （图 3（b））。为了进一步证明仿

墨鱼骨材料的优越性，Mao 等 [19] 通

过 3D 打印设计和制造机械高效的

仿生墨鱼骨夹芯结构，并与图 3（c）
中不同成分、不同孔隙率的多孔结构

进行了比较；仿墨鱼骨多孔结构的

比强度和能量吸收是聚合物泡沫的

20和 25倍，金属泡沫的 2.5和 3.5倍。

甚至，这种结构还被推算出能够承受

其自身重量的 20000 倍。

龟类等两栖动物的甲壳是一种

典型的轻质、高韧性、结构一体化的

复合夹芯结构，能抵抗各种静载荷和

冲击载荷，这正是航空航天、交通运

输等领域轻量化、高强度防护结构设

计所追求的目标。杨爽 [20] 研究了龟

壳角质层夹芯结构特点，对角质层多

尺度微结构特征和拉伸力学性能进

行试验研究，结果表明，独特的角质

层夹层结构具有轻质、高比强度、高

韧性等优异的力学性能。Pei 等 [21]

基于龟甲的角蛋白皮、松质骨和脊椎

的微观结构，设计了一种由平板、核

心和背板组成的仿生夹芯结构，如

图 4 所示。质量和体积相同，在 100 
m/s 的冲击载荷条件下，仿生龟甲夹芯

结构的装甲有着显著的抗冲击能力，

该仿生龟甲夹芯结构为后续航空航天

应用防护装备提供了借鉴。受石鳖鳞

片镶嵌组织的启发，Connors 等 [22] 利

用参数化建模和多材料 3D 打印技

术，制作了一种合成柔性鳞片装甲模

拟物，并评估了方向依赖的灵活性和

保护能力。

通过对鱼骨、青蛙骨骼和龟类甲

壳等生物结构的仿生研究，研究人员

设计出了一系列具有优异力学性能

和能量吸收效果的仿生夹芯结构。

这些结构借鉴了生物结构的轻质、高

强度、高韧性等特点，为航空航天、交

通运输等领域的轻量化、高强度防护

结构设计提供了新思路。通过层次

概念和梯度层级类蜂窝结构的设计，

解决了共面结构坍塌问题，提高了结

构的稳定性。仿生墨鱼骨夹芯结构、

仿龟甲夹芯结构等在力学性能和能

量吸收方面表现出色，为防护装备的

设计提供了有益参考。仿生鳞片装

甲模拟物的研究也展示了方向依赖

的灵活性和保护能力。

1.2 陆地动物仿生

豪猪的背刺和甲虫的角质层是

图 3 仿生墨鱼骨夹芯结构设计

Fig.3 Design of bionic cuttlefish bone sandwich structure

（b）结构的应力-应变曲线和吸能比较[18]

（a）显微CT图像重建的双层模型的三维结构[18]
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自然界中两种独特的结构，它们在生

物进化过程中形成了独特的力学性

能和能量吸收能力，为提高能量吸收

和抗压性能提供了新的解决方案，为

材料科学和工程领域提供了丰富的

设计灵感。

豪猪的背刺又轻又硬，具有致密

的外壳 （皮层）和泡沫状的核心，皮

层承受了大部分的压缩载荷，而泡沫

状的核心则增强了临界屈曲强度、屈

曲应变、弹性应变和能量吸收能力，

尽管其长细比高，但具有极好的抗

屈曲和抗弯曲性能。Tee 等 [23] 借助

nTopology 软件实现了复杂几何图

形的仿生设计方案，并仿照真实豪猪

背刺中的闭孔泡沫，基于实心圆柱体

中生成的随机点创建整个泡沫结构，

如图 5（a）所示，该仿生结构在骨组

织工程生物支架中具有潜在的应用

价值。根据上述特征，Ghazlan 等 [24]

参考了豪猪背刺的蜂窝结构特征，设

计了参数易于调整的周期性仿生夹

芯结构，如图 5（b）所示，与原始蜂

窝夹芯结构进行爆破仿真对比，结果

表明，凹度设计是有必要的，能够促

进上子单元的屈曲，而凸度设计则为

下子单元提供了承载能力；凹形区

域的设计有利于爆破面附近的快速

塌陷，从而延迟峰值反作用力的影

响；特别是在爆破压力较高且存在

失效风险的情况下，凸形区域的设计

更有利于有效地抵抗爆破面的破坏。

甲虫的角质层具有不同硬度梯度

的多级层状结构，这种结构用作抵御

捕食者撞击的防御装甲。以往的研究

显示，甲虫角质层的结构通常由表皮

层、外角质层和内角质层组成 [25]。通

常，外角质层更坚固，可以有效避免

冲击对角质层造成的损伤；而内角

质层则更具弹性，有利于吸收冲击能

量，防止损伤扩展。最新研究表明，

古藤茯苓内层比外层更坚硬。研究

人员首次证明，较硬的内层角质层能

够提高角质层的机械性能 [26]。此外，

马玉秋等 [27] 根据鞘翅的断面微观结

构提出了两种仿生芯体结构，并选择

双螺旋层合板作为面板，将面板与芯

子结合形成新型仿生夹芯结构。所

设计的仿前翅复合材料夹芯结构相

比蜂窝夹芯结构具有更优异的韧性，

如图 6（a）所示。Du 等 [28] 利用扫描

电子显微镜观察了鞘翅的显微结构，

并基于观察结果，建立了一种具有不

同填充层次顺序的仿生蜂窝状结构，

如图 6（b）所示。研究人员进一步

比较了不同填充单元尺寸的不同仿

生模型的能量吸收能力。结果表明，

随着填充孔尺寸的增大，仿生蜂窝结

构的吸收能明显增加。Zhang 等 [29]

采用有限元分析的方法研究了面板

厚度、边缘厚度、小梁半径和拐角半

径 4 个结构参数对仿生甲虫前翅夹

芯板力学和保温性能的影响规律。

Cai 等 [30] 对甲虫前翅的微观结构进

行了表征，并基于这些结构特征，提

出并制造了一种抗冲击仿生结构，该

仿生夹芯结构具有良好的抗冲击性

能，可用于实际工程应用。Meng 等 [31]

从甲虫前翅壳的双层形态中获得灵

感，提出了元胞镶嵌方案，设计了一

系列具有双曲特征的格栅结构，如图

6（c）所示，在压缩载荷条件下，格栅

结构展现出显著的扭转效应，对于缓

冲板和能量吸收装置的设计具有重

要的参考价值。目前，甲虫鞘翅的研

究已取得不少成果，但较小尺度鞘翅

的结构特征仍有待进一步探索。

豪猪的背刺和甲虫的角质层展

示了优异的生物结构设计，通过借鉴

生物结构，研究人员成功设计出具有

优异性能的仿生夹芯结构和多级层

图 4 乌龟壳仿生设计 [21]

Fig.4 Bionic design of turtle shell[21]

图 5 豪猪刺仿生设计

Fig.5 Bionic design of porcupine spine

（b）六边形网状仿生细胞结构[24]
单位：mm

（a）随机泡沫仿生结构[23]
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状结构等。这些仿生设计不仅在骨

组织工程和生物支架领域具有潜在

应用，还在防御装甲和工程材料方面

展现出广阔的应用前景。通过结合

先进的仿生设计软件和有限元分析

等方法，研究人员不断优化仿生结构

的设计，提高其性能和适用性。

在日常啄食和防御过程中，鸟类

的喙频繁受到外部冲击载荷的作用。

喙的特殊结构能够吸收冲击能量，保

护鸟类的大脑和身体免受损伤。鸟

的喙部是设计能量吸收生物结构的

一个很好的候选者。Deng 等 [32] 以

啄木鸟喙的微波结构为灵感，提出

了一种新型仿生正弦夹芯结构，如图

7（a）所示。在相同质量条件下，仿

生正弦蜂窝比传统蜂窝产生更多的

褶皱，从而显著提高了其吸能效果。

Kueh 等 [33] 以啄木鸟头部的喙、颅骨、

舌骨和海绵骨为仿生材料，设计了顶

部和底部为碳纤维增强聚合物层压

侧拱形结构和铝蜂窝组成的仿生夹

芯梁。Zhang 等 [34] 以啄木鸟的喙、舌

骨等结构为设计模板，研制了一种新

型生物仿生夹芯板，该夹芯板采用金

属纤维层压板面板和双芯结构，旨在

改善其低速冲击性能。Sabah 等 [35–37]

在创新设计夹层梁时从啄木鸟头部

构造中获得了丰富的灵感，将碳纤维

复合材料 （CFRP）面板、铝蜂窝和橡

胶结合在一起，获得了比传统夹层

梁高出数倍的抗冲击性能。在反复

冲击载荷环境下，该结构的比能量

吸收提高了 1.25 倍。为便于实际

操作，绘制了梁的失效机制图 （图 7
（b）[37]）。通过对鸟喙结构的仿生研

究所设计出的仿生夹芯结构，能够提

高材料的吸能效果，改善结构的抗冲

击性能，为设计更轻、更坚固的材料

和结构提供了新思路。

2 植物仿生夹芯结构

2.1 植物果实仿生

植物果实能启发人们设计具有

显著能量吸收能力的新型结构，例如

柚子，其独特的海绵状果皮层即使从

高空坠落也不会造成明显的外部损

伤。同样地，榴莲撞击地面时，其外

壳的特殊刺结构能很好地吸收撞击

能量，而坚果则展现出优异的抗冲击

性和抗穿刺性。还有椰子壳、丝瓜

络都具有优异的力学性能以及良好

的缓冲性能。Li 等 [38] 以柚子皮为

灵感，通过一步发泡工艺和不同织物

图 6 甲虫前翅仿生设计

Fig.6 Bionic design of beetle forewing
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（a）基于白星花金龟鞘翅结构设计的轻质仿生结构[27]

（c）双曲特征的格栅结构[31]

（b）受甲虫前翅结构启发设计的抗压性能高的甲虫板[28]
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图 7 鸟喙仿生设计

Fig.7 Bionic design of bird’s beak

（a）鸟喙仿生夹芯结构设计构型[32] （b）仿生鸟喙夹芯梁失效机制[37]
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图 8 椰子果皮微观示意图 [40–41]

Fig.8 Microscopic schematic of coconut pericarp[40–41]
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结构的组合，制备出了仿生泡沫复合

材料，该结构能显著提高能量吸收能

力。在后续研究中，Li 等 [39] 进一步

对柚子皮进行了仿生研究，采用柱状

晶格模具和两步发泡技术，设计了一

种由聚酰胺非织造布作为表面增强

层，双层间隔布作为底层吸能层的有

效缓冲复合材料夹层结构。

椰子壳是一种具有优异抗冲击

性能的典型天然材料，由外果皮、纤

维状中果皮和坚硬的内果皮 3 层构

成。当椰子掉落时，3 层果壁能够保

护其免受冲击破坏，如图 8 所示，前

两层主要起到耗散能量和缓冲巨大

冲击力的作用；成熟的内果皮具有

独特的结构，能够巧妙地将负荷转移

到纤维素结晶纳米结构上；在纤维

破裂的过程中，这些纤维会消耗冲

击能量，从而有效防止果实破裂，并

提高果实的韧性 [40–41]。椰壳结构的

优势在于 3 层不同结构和功能的椰

壳，这为研究多尺度分层椰壳结构的

抗冲击性控制提供了一个很好的范

例。受此启发，卢传浩 [42] 基于椰子

果皮纤维的微观观察，设计了仿生多

级能量吸收结构，并优化了仿生结构

的参数。任毅如等 [43] 结合竹子的梯

度结构和椰子树的同心胞结构，提

出了两种单向梯度和两种双向梯度

同心仿生负泊松比拉胀内凹蜂窝结

构 （ARH），并对其进行了碰撞仿真

试验。结果表明：梯度同心设计方

法不仅可诱导结构进行渐进抗冲击

行为，而且其较低的等效壁厚可增加

吸能；与传统的 ARH 相比，梯度同

心 ARH 有更高的平台应力和比吸

能，且平台应力的上升和压溃变形模

式均呈梯度变化。Ha 等 [44] 提出了

用于商品包装的仿造榴莲壳结构特

征的仿生结构，该结构包括厚厚的泡

沫，外面则覆盖着一层由另一种材料

制成的薄层。白海龙等 [45] 提取了丝
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瓜络的缓冲特性结构，以热塑性聚氨

酯 （TPU）为原料，通过 3D 打印技术

设计并制备了丝瓜络的仿生结构，如

图 9 所示，该结构能有效减小临界载

荷并提高缓冲性能。

上述研究表明植物果实结构在

吸收能量、减缓冲击力以及提高抗冲

击性和抗穿刺性方面表现出优异的

性能。通过仿生设计出的夹芯结构

能够有效提高材料的能量吸收能力，

改善结构的缓冲性能，同时实现轻量

化设计。特别是椰子壳的 3 层结构

和椰壳纤维在破裂过程中消耗冲击

能量的机制为多尺度分层结构的抗

冲击性控制提供了有益启示。

2.2 植物茎秆 / 树干仿生

茎秆 / 树干能够输送养料和支

撑植物，一般具有轻质高强的力学

特征。挪威云杉是目前存活最久的

树木之一，其茎结构具有支撑和疏导

作用，是具有特殊功能的优良植物结

构。棕榈树的茎被描述为具有许多

节点的锥状柱子，该节点增强了抗弯

和抗压强度。受茎秆 / 树干结构启

发，研究人员设计出了多种具有优异

力学特性的夹芯结构。如图 10 所示，

Hu 等 [46] 受挪威云杉茎的微结构启

发，采用选择性激光熔化 （SLM）技

术设计并制造了 4 种轻质夹层结构。

结果表明，具有梯度结构的夹层结构

表现出最高的比吸收能和极限强度。

此外，这种结构的应力分布最均匀，

并具有优异的抗压性能。Liu 等 [47]

以棕榈树干中的纤维束形状和分布

为灵感，对单细胞、双细胞和三细胞

纤维增强混凝土（FRC）和铝方管进

行了仿生设计和制作。Ha 等 [48] 模

拟椰子树形状的管状波纹结构，设计

了一种锥形的波纹管结构，相比于常

规圆管和锥形管具有更加稳定的变

形，并且具有比正弦波纹管更高的吸

能效率。纤维素是树干木质部的主要

成分，起骨架支撑作用，秦施埼等 [49]

借助 3D 打印技术对其进行了仿生设

计和制造，构建了木材细胞壁螺旋结

构，该螺旋交叉结构可用于提高成型

结构的综合性能。

在自然界中，竹子是一种典型的

轻质量、高刚度、高强度、性能稳定的

植物，经常受到外界的风、雨、雪等多

向载荷的影响，并承受自身茎秆的重

力，经常发生弯曲、扭转和压缩变形，

这与竹子自身特殊的空间结构密切

相关。Sato 等 [50] 研究发现竹子优异

图 9 丝瓜络仿生设计 [45]

Fig.9 Bionic design of loofah[45]

内层

夹层

外层

芯层

图 10 挪威云杉茎仿生设计 [46]

Fig.10 Bionic design of Norway spruce stems[46]
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的柔韧性与竹子管状结构相关，以弹

性理论为基础，对增强纤维在中空

圆柱形复合材料中的最优分布规律

进行了分析，研究结果对功能梯度材

料仿生优化研究具有一定借鉴意义。

于鹏山等 [51] 受自然界毛竹微观结构

的启发，通过在内外管之间引入了双

菱形肋，设计出了初始峰值力小、比

能量吸收大、压缩效率高的仿生薄壁

圆管新结构，如图 11（a）所示，新型

的仿竹薄壁圆管与传统双圆管相比，

比吸能提高了 85.85%，压缩力效率

提高了 89.96%；随着双菱形肋骨数

目的增加，结构的比吸能逐渐增加，

初始峰值力也随之提高，如图 11（b）
所示。赵知辛等 [52] 将仿竹结构应

用于起落架的滑筒中，该结构可以显

著提高结构的承载能力和能量吸收

以及对复杂地形的适应性。徐玉凯

等 [53] 研究了不同截面竹子的性质，

设计了一种仿生夹层动臂结构，经过

仿生设计后，在满足强度要求的前提

下，动臂重量减轻了 17.03%，实现了

装载机动臂的轻量化。

植物茎秆 / 树干的结构启发研

究人员设计出了具有优异力学特性

的夹芯结构。这些仿生设计不仅提

高了材料的比吸收能和极限强度，还

改善了应力分布均匀性，增强了抗压

性能。仿生设计出的新型夹芯结构

在工程领域具有广泛的应用前景，能

够提高结构的承载能力、能量吸收性

能和适应性等。

2.3 植物叶脉仿生

荷叶、王莲具有相对规则的微脉

夹层结构，以表层 – 多孔核结构为基

础，规则地分布晶格微脉，主要是刚

度大、强度高的纤维，纹路直径远大

于纤维面板的厚度，可使其结构刚度

变大，强度增高。Peng 等 [54] 受荷叶

微脉夹层结构组织的启发，设计了格

栅增强泡沫外骨骼背板的夹层结构，

如图 12 所示，在该格栅强化泡沫夹

层构造中，正交格栅相当于荷叶组

织中的格纹，负责提高结构的刚度

和强度，泡沫作为组织中的核心，负

责提供功能和结构弯曲性能。王海

任等 [55] 以某叶脉仿生芯层结构为

研究对象，改变结构中不同位置的壁

厚，引入面内和面外梯度，设计了一

种双向梯度夹芯圆板。研究发现，设

计合理的双向梯度仿生夹芯圆板能

有效减小后面板挠度和增加芯层能

量吸收。Gao 等 [56] 根据叶脉结构对

机床立柱的内部加强筋进行了重新

排列，设计了一种仿生立柱，该叶脉

仿生结构提高了机床立柱的静态和

动态性能。

综上所述，植物在生存过程中，

要受到各种各样的外界载荷，逐渐形

成了独特的轻质高强结构，以满足生

存的需要。天然材料通过排列、分布、

尺寸、方位等基本的特征变化，构成

复杂巧妙的组织结构，并赋予了优异

的力学性能，启发研究人员在确保整

体结构力学性能的同时进一步减轻

图 11 竹子仿生设计 [51]

Fig.11 Bionic design of bamboo[51]

（b）初始峰值力、比吸能和压缩力效率对比

（a）仿竹薄壁圆管设计
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结构重量。随着科学技术的进一步

发展，生物体中优异的性能也会随着

仿生技术的发展应用于工程实践中，

为人们创造更大的借鉴价值。

3 工程领域内的仿生夹芯
  结构设计与应用

3.1 基于力学性能的仿生夹芯结构

   设计及应用

仿生设计主要是面向应用，最终

目的是解决人类生产生活中的实际

问题，指导工程结构材料的制造，如

目前广泛使用的蜂窝板、甲虫板和防

弹衣等。如图 13（a）所示，受螳螂

虾独特结构的启发，研究人员制造出

一种具有优异的抗冲击性和能量吸

收能力的夹芯板，可用作汽车中的防

撞结构 [57]。基于分形分布叶脉的树

叶，研究人员提出了一种结合拓扑优

化技术的高抗压刚度仿生夹芯板，研

究结果表明，将仿生思想与拓扑优化

技术相结合，是一种设计出具有良好

力学性能的工程材料的有效技术 [58]。

一些极端条件下的工程应用对夹芯

板提出了更高的要求，夹芯板的芯层

结构可根据不同的应用条件设计成

不同的形式，以满足不同力学性能的

需要。

玻璃在人们的生活中需求量很

大，但存在固有的韧性差、抗冲击性

能低等缺点。钢化和夹层作为提高

玻璃抗冲击性能的传统方法，但并不

能有效地解决玻璃易碎的问题。Yin
等 [59] 利用鱼鳞和节肢动物的角质层

的微结构制作玻璃的层压结构，制备

了高强度、韧性和透明的玻璃，如图

13（b）所示，利用激光雕刻技术，制

造出了 4 种仿生结构的玻璃：交叉

层、布利甘层、分段布利甘层和珍珠

层。仿生夹层玻璃的冲击试验表明，

通过调节玻璃构件的尺寸并采用普

通层和构件层相结合的混合设计，可

以显著提高玻璃的机械性能。

随着军事技术的飞速发展，轻质

坚固防弹衣的设计和制造引起了广

泛关注。迄今为止，鱼鳞、珍珠、海螺、

甲壳类、外骨骼和皮质骨已被研究用

于防弹部件，研究表明，鱼鳞片的片

图 12 叶脉仿生设计 [54]

Fig.12 Bionic design of leaf vein[54]

TC4结构

填料

T700碳纤维

图 13 仿生夹芯结构的应用

Fig.13 Application of bionic core structures

（c）仿生鳞片防弹机理[60] （d）仿生虾鳌夹芯结构[62]
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状重叠结构能够有效地将外部破坏

力分散到更大的区域，骨质层坚固耐

用，可抵御局部穿孔，而嵌入的胶原

层则通过类似于纤维增强复合材料

中的裂缝缓解机制，来提高材料的弹

性与韧性，如图 13（c）所示 [60]。朱

德举等 [61] 基于鱼鳞的多级结构和叠

加方式，设计并制备了一种由圆弧面

双层复合鱼鳞构成的柔性防护装备，

考虑到实际应用环境，利用鱼鳞的独

特结构设计了柔韧的防弹衣。为了

满足军事防护领域对多种功能的整

合需求，受到螳螂虾的虾鳌撞击区正

弦结构和周期区螺旋结构的启发，研

究人员将两种结构巧妙地耦合在一

起，如图 13（d）所示，杨欣等 [62] 制

备了一种新型波纹结构夹芯板，可用

于提高飞机外壳的耐撞性。

3.2 基于多功能化的仿生夹芯结构

   设计及应用

低频噪声因具有很强的穿透性，

一直是环境污染的重要组成部分，传

统的轻质多孔材料难以有效抑制其

传播。如何打破质量定律的限制，实

现低频噪声的吸声隔音，不仅是当前

研究的热点，也是亟待解决的工程问

题 [63]。如图 14（a）所示，Gai 等 [64]

结合了蜂窝夹层结构的轻量化特点

和亥姆霍兹共振特性，提出了一种蜂

窝夹层声学超材料，并通过阻抗管试

验测试了蜂窝状夹层声学超材料的

隔声性能，确认了优异的隔音能力。

结果表明，蜂窝夹层声学超材料结构

参数的合理设计可以有效解决薄层

轻量化结构对低频噪声抑制的问题。

仿生多孔结构通过增强入射电

磁波的多次反射和散射，实现了对雷

达波的吸收和损耗，是吸波隐身的高

效结构。由于多孔结构的设计和形

态控制相对容易实现，因此形成了一

类典型的优良吸波结构，包括微球、

气凝胶和蜂窝结构。如图 14（b）所

示，Luo 等 [65] 设计了一种双层蜂窝

状微波吸收系统，该系统采用夹层结

构，其蜂窝芯涂有炭黑和环氧树脂的

混合物，顶层采用阻抗匹配层，底层

采用片状羰基铁粉 （FCIP）薄膜；比

较了单层蜂窝芯体和双层蜂窝芯体

作为蜂窝夹层结构吸波材料的吸波

性能。结果表明，双层蜂窝芯体经过

壁厚、直径长度等参数调整后，有效

吸收带宽可达 13.1 GHz，在 8.7 ~ 16.4 
GHz 范围内最大反射损耗可达 22.5 
dB，有效提高了系统的吸波能力。

Khurram 等 [66] 在两种不同厚度的蜂

窝芯的涂层材料中使用了不同的碳

粉填料含量，并发现 15% 和 10% 是

最佳填料含量，在 2 ~ 18 GHz 频段的

宽频率范围内在 5 mm 和 20 mm 蜂

窝中获得最大反射损耗。

在航空航天、电力系统、交通运

输等重大工程领域，主要结构件通常

需要承受极高的热流密度和压力载

荷 [67]。例如，热保护系统 （TPS）需重

量轻，动态声压下具有高强度，并能

在高超音速飞行期间承受空气动力

加热。受生物分层结构的启发，将夹

层结构引入到 TPS 的设计中，以提高

结构的承载能力和散热能力。Blosser
等 [68] 提出了在金属 TPS 面板中使用

蜂窝夹层结构，该结构可以在 1073 K
的高温下使用。然而，将蜂窝芯材焊

接到面板上是一个很大的挑战，不易

于制造。因此，Le 等 [69] 基于孔雀螳

螂虾的齿指棒的微观结构，设计了单

向波纹芯夹层结构 （UCS）和双向波

纹芯夹层结构 （BCS），如图 15 所示，

在模拟气动加热的条件下，对两种波

纹夹芯结构进行热机械分析，并给出

总挠度和热应力的数据。结果表明，

在一定的升温速率下，波纹芯的最小

厚度为 0.2 mm，这不仅显著降低了夹

层结构的重量，还保证了挠度极限，

可以代替面积重量相近的蜂窝夹层

结构作为金属热防护板的蒙皮结构。

图 14 蜂窝夹层结构声学超材料  
Fig.14 Acoustic metamaterial of honeycomb sandwich structures

（a）仿生蜂窝夹层声学超材料[64]

（b）单层与双层蜂窝夹层结构的反射损耗[65]
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总体而言，夹芯结构的仿生设计

为工程结构设计和制造提供了源源

不断的创新灵感。然而，生物体的身

体结构经过亿万年的自然选择和演

化，已经达到了力学性能与功能化的

完美统一，如何通过模仿自然结构来

实现优良力学性能与功能化统一，以

及如何对仿生结构进行精确的模仿

和优化，这些都是工程结构设计与制

造领域所面临的严峻挑战。

4 总结与展望

本文综述了近年来轻质复合材

料仿生夹芯结构的研究现状，并探讨

了生物体独特的结构对于力学性能

的重要影响。其中，水中生物、陆地

生物、植物果实、植物根茎和植物叶

脉等具有分层、梯度、多孔、正弦、螺

旋、负泊松比等结构。这些结构中，

分层结构可以提高材料的抗冲击性；

梯度结构可以增强材料的刚度和强

度；多孔结构能降低材料的密度并

提高比强度；正弦和螺旋结构有助

于增强材料的抗疲劳性能；负泊松

比结构则能提高材料的弹性和抗压

性能。这些结构特性对轻质高强特

性的形成起到了重要作用。

相较于传统夹芯结构，仿生夹芯

结构不仅拥有更优越的机械性能，还

具备更广泛的应用场景。然而，由于

生物结构的复杂性和高度优化性，仿

生夹芯结构的设计与制备仍然面临

着诸多挑战。因此，实现生物高性能

化的策略可以启发研究人员设计和

制造具有显著机械性能的结构材料，

例如高强度、高抗冲击性和轻质的夹

芯结构。然而，仿生夹芯结构的设计

和制备仍然面临着许多挑战。

（1）生物材料以其独特的结构

和功能特性在材料科学和工程领域

占据重要地位。这些特性对于材料

的力学性能和功能性至关重要。然

而，许多生物材料的化学组成、结构、

界面特性以及在生活条件下的机械

和功能特性仍有待于探索。因此，对

具有优异性能的生物材料的机理进

行更深入研究是极其重要的。这不

仅有助于推动人工材料的设计与发

展，还能更好地模仿和利用自然界的

奇迹，以应对人类面临的各种挑战和

问题。

（2）虽然材料科学和制造技术

的进步已经使得人工合成复合材料

的仿生结构性能超越了其天然对应

物，但大多数人造仿生夹芯结构的芯

体不规则性限制了其制造成型的能

力。3D 打印技术虽然为制造复杂结

构提供了可能性，但目前仍难以实现

大规模和低成本的工业化生产。因此，

开发新的成型技术和制造工艺是实现

仿生夹芯结构大规模应用的关键。

（3）生物体可以对外界刺激做

出积极的反应。因此，不仅要模仿生

物体优异的力学性能，还要模仿能量

传递性能，这对下一代多功能复合材

料夹芯结构的设计提出了更高的要

求。这意味着仿生夹芯结构不仅要

模仿生物体的力学性能，还要模仿其

能量传递和响应特性，要求材料能够

在不同环境和应力条件下自我调节

和优化性能。

（4）生物材料通常具有多物理

场的特性，这对其力学性能和功能特

性具有重要影响。因此，建立多物

理场的建模和仿真方法对于理解和

预测仿生夹芯结构的性能至关重要。

同时，需要综合运用计算力学、材料

科学、生物学等多个学科的知识，发

展多物理场的建模和仿真技术，以揭

示生物材料的微观结构和宏观性能

之间的关系，为仿生夹芯结构的设计

和优化提供理论指导。 
随着科技的飞速发展和研究的

不断深入，仿生复合材料夹芯结构的

未来发展前景广阔，但也面临着众多

挑战。这些挑战涉及结构设计、生产

制造、力学性能优化、环境适应性和

多功能性等多个方面。为了精确地

模仿自然界中生物材料的结构和功

能，设计者们需要深入理解生物材料

的宏观结构和微观构造，并将这些特

性转移到人工材料中。开发新的合

成方法和加工技术对于实现复杂结

构的精确控制和大规模生产至关重

要。同时，通过材料设计和结构优化

来提高材料的力学性能，如强度、刚

度、韧性和抗疲劳性能，需要深入研

图 15 波纹芯夹层结构 [69]

Fig.15 Corrugated sandwich structures[69]

（a）仿生孔雀螳螂虾单向和双向波纹夹层结构

（b）加热状态下单向和双向夹层板的挠曲线
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究材料的微观结构与宏观性能之间

的关系。此外，轻质复合材料仿生夹

芯结构的环境适应性、自修复、多尺

度模型的建立与验证、界面相互作用

的优化都是当前研究的重点。为了

实现这些目标，需要跨学科的合作，

共同解决研究过程中遇到的复杂问

题。通过这些努力，可以逐步克服挑

战，推动轻质复合材料仿生夹芯结构

在航空航天、武器装备、建筑、体育器

材等领域的广泛应用，为实现可持续

发展和技术创新做出贡献。

未来，仿生复合材料夹芯结构的

研究和应用将为人类社会的发展带

来巨大的潜力和价值，有望在多个领

域实现突破和创新，为人类的发展和

进步做出更大的贡献。
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Research Progress on Biomimetic Sandwich Structures of Lightweight Composites

CAO Zhongliang, YANG Sixin, ZHU Hao, GU Fuwei, HU Kejun
(Jiangsu University of Technology, Changzhou  213001, China)

[ABSTRACT] Lightweight composite sandwich structures consist of thin and strong panels and lightweight porous cores, 
and diversity of their core structures drives the development of sandwich structures. In nature, various types of organisms 
have formed the most suitable biological structure for their survival and reproduction during the long-term evolution 
process, in which the high-strength structure has inspired researchers to carry out biomimetic design of sandwich structure 
cores. In this paper, research status of biomimetic core structure of water animals, land animals, flying animals, as well 
as plant fruits, roots, stems, and leaf veins is reviewed, and design concepts of biomimetic composite sandwich structure 
cores and topologies are described. The improvement of mechanical properties of bionic composite sandwich structure and 
its application in related engineering are introduced. Finally, based on the current development status of bionic composite 
sandwich structures, scientific challenges are presented and outlook is given.
Keywords: Composites; Sandwich structures; Bionic structures; Mechanical properties; Topology structure

（责编  大漠）
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碳纤维树脂基复合材料回转体的网格结构
优化研究

王显峰，林国军，李星泽，刘 浩
（南京航空航天大学，南京 210016）

[ 摘要 ]　针对复杂回转体的网格结构参数进行优化，以最大载荷质量比为优化目标，筋条几何参数及数量为设计变

量，ABAQUS 有限元屈曲分析为手段，确定模型结构承载效率的评价指标，进行单因素分析。其中，纵筋数量、纵筋

宽度、筋条高度 3 种因素对模型承载效率影响较为显著。环筋数量与环筋宽度对模型承载效率的影响显著性较低，

并结合实际制造条件分析得出用于正交试验的因素范围。利用数理上的正交性原理设计了 L16（45）正交表与适用

于复杂网格结构的正交试验方案。通过数值模拟，得到 16 组试验结果，并对试验结果进行极差分析。发现各因素对

目标值影响程度的排序均为：纵筋宽度 > 筋条高度 > 纵筋数量 > 环筋数量 > 环筋宽度，并得出最优参数组合。最后

对最优参数组合进行试验验证，找出使用最优参数组合的回转体所能承受最大载荷的理论值与实际值之间的差异，

并分析差异出现的原因。

关键词： 网格结构；屈曲分析；承载效率；正交试验；自动铺放
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  教授，博士，研究方向为复合材料

成型技术。

和张卫红 [8] 等提出了板壳加筋结构

的系统优化方法，对壳结构与筋条布

局进行拓扑优化并在此基础上对加

筋壳进行了尺寸和形状优化。意大

利的 Sano 等 [9] 对机身结构进行了网

格加强优化，机身形状为非对称双曲

率网格加强结构，与本文所用不规则

结构相似。荷兰 ATG 公司的 Maes
等 [10] 通过分析网格结构节点位置的

特点，提出了一种较为有效的网格结

构优化方法，相比于传统的试错法，

该方法可实现大于 20% 的结构减重

设计，并且该方法成功地在阿里安 6
号运载火箭的级间段得以应用。

梁东平 [11] 和黄蔚 [12] 等利用遗

传算法对网格加筋板进行布局优化

研究，将环筋与纵筋的高度、宽度、厚

度及排布作为设计变量，通过参数化

自 20 世纪 70 年代开始，随着复

合材料网格结构的应用范围逐渐增

加，其优异的性能被国内外航空航天

领域学者、专家广泛关注。同时，作

为新兴的结构形式，其力学性能及结

构形式也相继被国内外学者深入研

究 [1]。

Jaunky 等 [2–3] 以网格最小质量

为设计目标，以筋条高度、宽度、间

距、蒙皮铺层和网格构型为设计变

量，在整体屈曲约束下，利用遗传算

法的离散优化器优化得到设计变量

最佳值。Vasiliev[4]、Totaro[5]、何景轩 [6]

等同样以网格质量最小为优化目标，

以缠绕角度、筋条高度、筋条间距比

等为优化变量，利用模拟分析法对网

格结构尺寸进行优化，推导出在特定

外载荷下的变量最佳组合。Afonso[7]
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的等效平铺刚度进行计算，之后通过

有限元分析进行验证。荣晓敏等 [13]

利用进化神经网络找到优化变量与

优化目标值之间的非线性关系，代替

了优化过程中的大量有限元计算，并

以遗传算法为优化求解器，最终得到

了一种可解决大型复合材料结构优

化的高效方法。林再文等 [14] 通过对

锥壳的光壳、纵筋与螺旋筋的研究，

发现螺旋筋可大幅提升整个构件的

承载能力。何景轩等 [6] 对轴压载荷

下的复合材料圆柱网格结构进行优

化，通过引入网格整体、局部屈曲及

压缩强度安全系数，优化得到网格结

构参数，此方法针对网格结构优化非

常有效。北京航空航天大学任康熙

等 [15] 针对等格栅圆柱壳结构，在结

构质量不变的情况下，优化筋条的结

构参数，并建立了 CATIA、ABAQUS
从建模到分析的整套优化流程，为网

格加筋结构的设计及优化提供了参

考和依据。

综上，目前国外针对复合材料网

格筋结构的研究已经成熟，并取得了

较为理想的效果。而国内由于复合

材料的研究起步较晚，目前针对复合

材料网格结构大多停留在研究阶段，

并未过多地投入实际使用。综合国

内外的研究发现，针对复合材料网格

结构的应用大多是在圆柱、圆锥等规

则回转体或曲面板上，在复杂、不规

则回转体上的应用并未过多涉及。

网格结构作为一种新兴的复合

材料结构形式，由于其结构的复杂

性和成型工艺的难度较高，试验所

花费的时间较长、成本较高，故在设

计时以数值模拟为主。本文通过建

模、有限元前 / 后处理建立完整的非

线性屈曲分析流程，基于结构参数

进行单因素分析，找到各因素影响规

律，确定变量取值。针对复杂回转体

的网格筋结构参数进行优化，以最大

载荷质量比为优化目标，以筋条尺寸

及数量为设计变量，将连续变量变为

离散变量，利用正交试验找出最优参

数组合。

1 复杂回转体网格筋结构
  分析及方法

1.1 复杂回转体网格筋结构分析

1.1.1 材料

本文选择的材料为江苏恒神股

份有限公司生产的 T800/BH108 碳

纤维树脂基预浸料，材料密度为 1.56 
g/mm3，材料的弹性性能参数如表 1
所示。

1.1.2 复杂回转体结构分析

本文研究的模型为给定的复合

材料复杂回转体网格结构，下端为

直径 1120 mm 的圆，上端为对称分

布的不规则曲线，整体高度为 1010 
mm，壁厚约 3.5 mm。由于构件高度

及直径都远大于壁厚，因此在建模及

分析时，将构件作为薄壳单元处理，

模型具体形状如图 1 所示。主要设

计工况为承受轴向压缩载荷，加载至

上线端框的连接孔处。

筋条分为环筋和纵筋，且筋条分

布位置只在蒙皮区域内，不涉及端框

位置。在蒙皮区域内，环筋由上至下

根据筋条数量不同均匀分布，纵筋以

蒙皮与下端框连接处为基准，呈圆周

状均匀分布，具体形式如图 2 所示。

1.1.3 网格筋结构形式及参数选择

（1）网格筋结构形式选择。

复合材料网格筋结构主要有菱

形、三角形、矩形、三角形与六边形

相间，网格的工艺难度、力学性能及

结构对比如表 2 所示。本文所用复

杂回转体构件的构型基于实际生产

设计，因此在选择网格结构时优先

考虑工艺性及生产效率。菱形和三

角形网格筋结构简单，但菱形结构承

图 1 模型外形示意图

Fig.1 Schematic diagram of model shape

（a）侧视图 （b）仰视图

图 2 筋条结构示意图

Fig.2 Schematic diagram of rib structure

（a）筋条分布 （b）模型整体示意图

表 1 T800/BH108 碳纤维树脂基的弹性性能参数

Table 1 Elastic property parameters of T800/BH108 carbon fiber resin base

E1/GPa E2/GPa μ G12/GPa G13/GPa G23/GPa

120 9 0.3 7 7 7

  注：E1、E2 为复合材料 1、2 方向的弹性模量；μ为复合材料的泊松比；G12、G13、G23 为复合材
料 12、13、23 面的剪切模量。
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载效率较低，在轴压载荷作用下稳定

性差；三角形结构由于在每个节点

处都是 3 根筋条相交，使整体力学性

能及稳定性降低。而三角形与六边

形相间的结构虽稳定性好，但结构及

制造工艺较为复杂，不适用于本文模

型。矩形结构可通过连续纤维缠绕

成型，也可通过铺放成型、手糊成型，

成型方式多变、自动化程度高、生产

效率高，并且整体承载效率较高，环

纵筋交错结构可满足多种工况的承

载要求。但由于本文构件结构的复

杂性，在某些区域并不能确保构型是

规整的矩形结构，因此，本文的网格

结构选择以矩形结构为主的类矩形

结构进行设计优化。

（2）网格筋参数选择。

本文采用矩形网格筋结构形式，

筋条包括环筋、纵筋两种。在蒙皮区

域内，环筋由上至下根据筋条数量不

同均匀分布，纵筋以蒙皮与下端框连

接处为基准，呈圆周状均匀分布，因

此对于筋条的分布参数值使用筋条

数量来表示。考虑工艺实现成本，将

环筋与纵筋设置相同高度。具体筋

条参数为纵筋数量 NL、纵筋宽度 aL、

筋条高度 b、环筋数量 NC、环筋宽度

aC。由于蒙皮外形需要满足装配要

求，且作为承压构件，网格筋的结构

效率远高于蒙皮，因此本文仅针对网

格筋参数进行优化，蒙皮的设计参数

不作为变量。

1.2 网格筋结构分析方法

1.2.1 经典复合材料层合板基本理论

（1）层合板的基本假设。

复合材料由纤维和基体组合制

造而成，其结构如图 3 所示，1 轴表

示单向纤维长度方向； 2 轴表示垂直

于纤维方向； 3 轴表示材料厚度方

向。复合材料由高强度、高模量的纤

维作为增强体通过树脂结合成为整

体。由于纤维材料具有各向异性，且

纤维材料作为增强体与基体之间性

能差距较大，使复合材料呈明显各向

异性的特点。本文所研究的内容均

在复合材料宏观力学的基础上开展。

在研究复合材料相关力学性能

时应遵循以下 3 种基本假设。

直线假设法：层合板垂直于中面 
（复合材料层合板厚度方向上的中间

平面）的法线，在载荷作用下变形后，

该法线仍垂直于变形后的中面，即层

合板截面上剪切应力为 0。
γ23 = 0；γ13 = 0 （1）
等线假设法：层合板受载发生

形变时，垂直于中面的法线长度不

变，即沿 3 方向的应变为 0。
ε33 = 0 （2）
平面应力假设：与单层板中面

垂直的应力远小于面内应力分量。

σ33 = σ13 = σ23 = 0 （3）
（2）经典复合材料层合板合力

及合力矩。

层合板中第 k 层应力表示为
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式中，σi 为对应方向的应力；εi 为对

应方向上的应变；τij 为对应方向的剪

切应力；γij 为对应方向的剪切应变；

κxy 为扭曲率，表示中面在 x 方向的

斜率随 y 方向的变化率，也就是中面

在 y 方向的斜率随 x 方向的变化率；

Qij 为化简后刚度系数，可由材料本

身工程常数获得，如式 （5）所示。
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复合材料层合板是由多层不同

方向的单层板铺叠而成，单层板的

材料方向往往与层合板坐标系不同。

针对不同于坐标系的单层板应力 –

表 2 典型网格结构对比

Table 2 Comparison of typical grid structures

网格形式 工艺难度 力学性能 结构示意图

菱形
可通过纤维缠绕成型，

自动化程度高
缺少环向筋，承载能力差  

三角形
可通过纤维缠绕成型，

节点处堆积较高，影响性能
结构稳定，但节点处 3 筋

条相交，稳定性差
 

矩形
可通过连续纤维缠绕、铺放
成型，工艺实现容易，自动

化程度高

整体承载能力足够，但无
斜向肋，部分工况不适用

 

三角形与
六边形相间

可通过连续纤维缠绕获得，
自动化程度高，但工艺复杂

结构稳定，承载力好

图 3 复合材料结构示意图

Fig.3 Schematic diagram of composite 
structure

3

2 1

纤维

基体
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应变关系可通过坐标转换矩阵进行

转换。假设如图 4 所示，材料方向与

层合板坐标系夹角为 θ。
偏轴状态下，应力与一般正交状

态下的应力转换关系如下。
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式中，T 为转换坐标矩阵，T1、T2 分

别定义为
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综合式（7），偏轴状态下应力 –

应变关系为
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 （8）
层合板的合力与合力矩就是层

合板中各单层板在某一方向上的合

力与合力矩，如图 5 所示。

层合板面内合力为
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层合板的合力矩为
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 （10）
式中，Ni 为层合板面内合力；Mi 为

层合板面内合力矩；t 为层合板的厚

度；Zk 为层合板中面到第 k 层板底部

的距离。将式 （8）代入到式 （9）和

式 （10）中并化简得到
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其中，
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用矩阵的形式表示为
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式中，A 为面内刚度矩阵；B 为耦合

刚度矩阵；D 为弯曲刚度矩阵。

1.2.2 强度失效准则

复合材料的破坏形式较为复杂，

在结构设计中强度破坏准则有 10 多

种，常见的有 Hoffman准则、Puck 准

则、Hashin准则、Tsai–Hill准则、Tsai–
Wu 准则、最大应变准则等，不同构

件、不同工况下适用不同的失效准

则。本文主要应用 Hashin准则，可以

将复合材料纤维与基体之间的失效

有效区分，包括以下 4 种失效模式。

纤维拉伸失效 （σ11≥0）：

(σ2
11/X 2T)

1/2≥1 （15）
纤维压溃 （σ11< 0）：

(σ2
11/X 2C)1/2≥1 （16）

基体开裂 （σ22≥ 0）：

(σ2
22/Y 2T + τ 212/S 212)

1/2≥1 （17）
基体压溃 （σ22< 0）：
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式中，XT、XC为轴向拉伸强度、轴向

压缩强度，MPa；YT、YC为横向拉伸强

度、横向压缩强度，MPa；S12、S23为

横向剪切强度、轴向剪切强度，MPa；
σ11、σ22 别为 1、2 方向应力分量，N；

τ12为1、2 方向切应力分量，N。

1.2.3 非线性屈曲分析

为探究模型结构的实际屈曲极

限，本文采用非线性屈曲分析，需从

分析开始就引入微小干扰，使分析过

程更加接近于实际情况。非线性屈

图 5 层合板的合力与合力矩

Fig.5 Resultant force and resultant moment of laminates
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Fig.4 Off-axis coordinate system
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曲方程为

KT(q)Δq = Δp(q) （19）
式中，KT为模型在某增量步上的切

线刚度矩阵；Δp 为构件当前外在增

量；Δq 为结构当前的位移增量。

在实际工况下，该模型作为连接

段构件，主要承受拉伸、压缩、扭转载

荷，且在实际应用中拉伸及压缩所受

载荷最大。对于薄壳结构，拉伸往往

不是使其发生失效的主要原因，在压

缩载荷下更容易发生屈曲失效，因此

本文主要对模型进行压缩屈曲分析。

2 复杂回转体网格筋结构有
  限元仿真及结构参数分析

2.1 有限元屈曲分析

基于二维 Hashin 失效准则，在 
ABAQUS 中利用用户 USDFLD 子程

序与 Static General 分析步实现复合

材料的非线性屈曲分析，材料在不同

失效模式下的退化模型如表 3 所示。

根据实际压缩工况，本文设置模

型边界条件：上端固定，下端位移边

界条件为位移量 30 mm，如图 6 所示。

有限元分析结果如图 7 所示，由

于载荷直接传递至端框，同时端框与

蒙皮件具有几何不连续性，此处存在

应力集中，因此有限元结果显示端框

区域出现基体损伤。之后随着载荷

位移的增加，模型所受载荷也增加，

直至达到材料强度极限，所承受压缩

载荷开始下降，最终得到模型承受的

轴向压缩载荷随位移变化情况，最大

载荷 Fmax = 1511.02 kN，载荷 – 位移

曲线如图 8 所示。

2.2 单因素对复杂回转体网格筋

   承载能力的影响研究

复合材料网格结构具有轻质、高

强的特点，理论上增加纵筋与环筋的

数量，以及横截面的长度、宽度会使

模型压缩载荷增加，但模型重量也会

增加，增加材料成本 [16–17]。在航天

领域，降低飞行器质量会增加运载能

力、减少推进剂消耗，以及加大飞行

距离或射程，因此使构件具有更高的

承载效率是优化的更好方向。

本文将采用最大屈曲载荷表征

模型的轴向承载能力，同时采用载荷

质量比，即最大屈曲载荷除以模型

总质量来表示整个构件的轴向承载

效率。变量初始值：NL=29 个、aL=7 
mm、b=15 mm、NC=7 个、aC=5 mm。

进行单因素分析时，只对需要分析的

变量取不同值，其他变量值保持不变。

2.2.1 纵筋数量的影响研究

纵筋数量 NL 对模型轴向承载

能力具有最直接的影响。根据工程

经验，初步确定纵筋数量的范围为

25~32 个，有限元分析结果见图 9。
分析有限元模拟数据，模型所受

最大屈曲载荷在 NL 达到 29 个之前增

加较为明显，后续增加较为缓慢，甚至

有下降趋势。这是因为纵筋数量 NL

图 6 模型有限元分析边界条件

Fig.6 Model finite element analysis boundary conditions

Z

Y
X

图 7 非线性屈曲分析

Fig.7 Nonlinear buckling analysis

Z
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应力/MPa
+6.083e+01
+5.576e+01
+5.069e+01
+4.562e+01
+4.055e+01
+3.548e+01
+3.041e+01
+2.535e+01
+2.028e+01
+1.521e+01
+1.014e+01
+5.069e+00
+0.000e+00

表 3 材料 Camanho 退化模型

Table 3 Camanho degradation model of materials

E1 E2 μ G12 G23 G13 FV1 FV2 FV3 FV4

120000 9000 0.3 7000 7000 7000 0 0 0 0

120000 1800 0.045 1540 1540 1540 1 0 0 0

120000 3600 0.045 2800 2800 2800 0 1 0 0

8400 630 0.021 490 490 490 0 0 1 0

8400 1800 0.045 1540 1540 1540 1 0 1 0

16800 1260 0.042 980 980 980 0 0 0 1

16800 3600 0.045 2800 2800 2800 0 1 0 1

  注：FV表示预定义场变量，即引入的初始损伤。FV1为基体拉伸损伤；FV2为基体压缩损伤；
FV3 为纤维拉伸损伤；FV4 为纤维压缩损伤。
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图 8 载荷 – 位移曲线

Fig.8 Load–displacement curve
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的增加必然带来纵筋位置的改变，对

于复杂回转体而言，筋条位置不同也

会给所受载荷分布带来改变，在曲率

较大处排布筋条，会使承载能力增加

的幅度较大，而在曲率较小处排布筋

条所增加的承载能力较少。纵筋数

量 NL 越大，曲率较小处排布的筋条

就越多，回转体承受最大载荷增量变

小，质量增加越多，使载荷质量比增

量减少甚至下降。在 NL=26 时，承载

效率达到拐点，最大值为 43.58 kN/kg，
之后 NL 的增加会使载荷质量比下

降。纵筋优化时，可取NL=26为基点，

取其前后几组数据进行分析。

2.2.2 纵筋宽度的影响研究

根据工程经验及自动化缠绕的

机械限制，纵筋宽度 aL 设定范围为

5~10 mm，分析结果如图 10 所示。

根据有限元模拟结果分析，纵筋宽度

的增加会使模型轴向承载效率下降，

但同时会使整体承载能力上升，对于

纵筋数量及环筋数量，其对承载能力

的提升更加显著，因此在做正交试验

时将其作为考虑因素之一。另根据

实际生产情况，选取 aL 正交试验取

值范围 6~9 mm。

2.2.3 筋条高度的影响研究

在设计优化过程中，考虑到生产

工艺的可行性，故设置相同的环筋高

度和纵筋高度。根据工程经验，设定

筋条高度 b 范围为 12~17 mm，分析

结果如图 11 所示。根据有限元模拟

结果分析，模型的承载能力随着筋条

高度 b 的增加而增加，载荷质量比随

图 9 纵筋数量对载荷与载荷质量比的影响

Fig.9 Effect of the number of longitudinal ribs on load and the ratio of load to mass

1485.67

1499.02 1498.29

1506.01 1505.28
1511.02

1508.23 1510.01

43.44

43.58

43.43
43.4

43.26 43.17

42.97 42.9

25 26 27 28 29 30 31 32

1460

1480

1500

1520

1540

1470

1490

1510

1530

载荷
载荷质量比

42.8

42.9

43.0

43.1

43.2

43.3

43.4

43.5

43.6

载
荷

/k
N

纵筋数量NL/个

载
荷

质
量

比
/（

kN
·

kg
-1
）

图 10 纵筋宽度对载荷与载荷质量比的影响

Fig.10 Effect of longitudinal rib width on load and the ratio of load to mass
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图 11 筋条高度对载荷与载荷质量比的影响

Fig.11 Effect of rib height on load and the ratio of load to mass
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着筋条高度 b 的增加而先增后降，在

b = 14 mm 时承载效率到达最高值。

筋条高度 b 对模型承载效率有着显

著影响，但筋条过高会使承载效率降

低。因此在正交试验选择因素水平

时，以 b = 14 mm 为基准，取相应组数

进行试验分析。

2.2.4 环筋数量的影响研究

根据工程经验，环筋数量 NC 对

模型轴向承载能力影响力较低，确定

环筋数量 NC 的范围为 3~10 个，分

析数据及结果如图 12 所示。可以看

出，随着环筋数量 NC 增加，模型的载

荷质量比下降，因为从施加载荷开始

至载荷最高处，环筋所承受的应力较

小，因此对于本模型，环筋数量 NC 的

增加并不能使结构的轴向承载效率

增加。在正交试验分析时，环筋数量

需作为因素之一，以获得最佳参数组

合。在试验数据中载荷质量比的平

均值为 43.49 kN/kg，基于工程经验

与平均值取值，可选 NC 正交试验因

素水平组为 5~8 个。

2.2.5 环筋宽度的影响研究

环筋宽度 aC 根据工程经验及自

动化缠绕技术限制，设定范围为 4~9 
mm，分析结果如图 13 所示。根据

试验结果分析，环筋宽度 aC 的增加

会使模型轴向承载效率下降，且 aC

的增加并未使承载能力有显著的提

升，与纵筋宽度 aL 相比，aL 每增加 1 
mm，其承载效率平均降低 1.32%，而

aC 每增加 1 mm，其承载效率平均降

低 1.28%。因此在做正交试验时，需

将环筋宽度 aC 作为因素之一，以便

获得最佳参数组合。根据实际生产

情况可选取正交试验因素水平组为

5~8 mm。

3 基于正交试验的网格筋
  结构参数优化 

正交试验是在概率论与数理统

计的基础上，运用标准化的正交表

格，在所有可能的试验中，选择一定

数量且具代表性的因素组合来进行

图 12 环筋数量对载荷与载荷质量比的影响

Fig.12 Effect of the number of ring ribs on load and the ratio of load to mass
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图 13 环筋宽度对载荷与载荷质量比的影响

Fig.13 Effect of ring rib width on load and the ratio of load to mass
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试验，进而分析各因素的影响规律，

并将试验结果进行数学处理的一种

科学方法 [18]。本文分析了网格筋各

结构参数对模型承载效率的影响程

度，结合分析结果与实际生产经验，

找出了参数的合理范围。但在设计

时，各个参数并不是独立存在，而是

存在相互作用关系的。为更好地提

高结构的承载效率，需要对各种参数

组合进行研究，全因素分析工作量大

且耗时较长，因此采用正交试验法，

可在保证试验结果准确性的同时，减

少试验分析次数，从而对各参数组合

进行优化。

3.1 试验因子及水平

本文所优化的网格筋模型采用

矩形网格筋，筋条包括环筋与纵筋。

由单因素试验分析得知，网格筋结构

参数包括纵筋数量、纵筋宽度、筋条

高度、环筋数量、环筋宽度。本文选

取以上 5 种工艺参数为此正交试验

的试验因子，并且每个因子都选出 4
个水平，具体如表 4 所示。

3.2 正交试验及结果分析

3.2.1 正交试验方案

由表 3 选定的因素与水平数可
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表 4 试验因素水平表

Table 4 Experimental factor level table

水平
因素

纵筋数量A/个 纵筋宽度B/mm 筋条高度C/mm 环筋数量D/个 环筋宽度E/mm

1 25 6 14 5 5

2 26 7 15 6 6

3 27 8 16 7 7

4 28 9 17 8 8

表 5 正交试验仿真结果

Table 5 Orthogonal test simulation results

试验
编号

纵筋数量
A/个

纵筋宽度
B/mm

筋条高度
C/mm

环筋数量
D/个

环筋宽度
E/mm

最大载荷
F/kN

载荷质量比
Y/（kN·kg–1）

1 25 6 14 5 5 1466.66 43.91

2 25 7 15 6 6 1486.01 43.32

3 25 8 16 7 7 1496.30 42.39

4 25 9 17 8 8 1507.26 41.52

5 26 6 15 7 8 1492.44 40.03

6 26 7 14 8 7 1490.66 43.84

7 26 8 17 5 6 1516.01 42.23

8 26 9 16 6 5 1518.31 42.18

9 27 6 16 8 6 1498.46 43.56

10 27 7 17 7 5 1510.43 42.55

11 27 8 14 6 8 1495.47 43.10

12 27 9 15 5 7 1509.99 42.30

13 28 6 17 6 7 1508.51 43.10

14 28 7 16 5 8 1509.91 42.90

15 28 8 15 8 5 1510.22 42.78

16 28 9 14 7 6 1500.77 42.40

知，本次试验为 5 因素 4 水平正交试

验，所以选用 L16（45）正交表。仿真

试验结果见表 5。
3.2.2 试验优化结果分析

常用的正交试验分析法有极差

分析法和方差分析法两种，两种方法

均可单独使用，亦可联合运用。本文

使用极差分析法。

通常在同一正交试验中，各因素

对目标函数的作用程度不同，其极差

值也不同，且极差值的大小与对目标

函数的作用程度成正比，表 6 为正交

试验结果的极差分析表。根据表 6
数据绘制模型承载效率的极差关系，

如图 14 所示。可以看出，各结构参

数对模型承载效率的极差影响大小

排序为纵筋宽度 B > 筋条高度 C > 纵

筋数量 A > 环筋数量 D > 环筋宽度

E。对于连接段模型来说，模型承载

效率越高越好，故得出的最佳工艺参

数组合为 A2B1C1D4E3，即纵筋数量

26 个、纵筋宽度 6 mm、筋条高度 14 
mm、环筋数量 8 个、环筋宽度 7 mm。

为验证优化参数的可靠性，依照

网格筋最佳结构参数，重新建模并

进行有限元分析，得到载荷 – 位移曲

线，如图 15 所示。经过分析，得到优

化后模型的最大载荷为 1539.71 kN，

对应模型质量为 34.9 kg，载荷质量

的比值为 44.12 kN/kg，如图 16所示，

优化后的模型载荷相较于正交试验

组的平均载荷增加了 38.62 kN，且

载荷质量比比正交试验组增加 1.24 
kN/kg，同时质量相较于正交试验组

的平均质量减轻了0.3 kg。综合比较，

优化后的模型拥有更好的结构参数

组合，力学性能更优秀，更符合需求。

4 复杂回转体网格筋构件
  制备及性能测试 
4.1 复杂回转体网格筋构件制备工艺

4.1.1 成型方法选择

常见复合材料网格结构成型方

法有人工铺放、纤维缠绕、纤维铺放。

本文选用纤维铺放技术进行复杂回

表 6 极差分析表

Table 6 Range analysis table

因素 纵筋数量 A 纵筋宽度 B 筋条高度 C 环筋数量 D 环筋宽度 E

K1 171.15 174.60 173.25 171.33 171.42 

K2 172.27 172.60 172.43 171.70 171.51 

K3 171.50 170.50 171.02 171.35 171.63 

K4 171.17 168.39 169.40 171.71 171.54 

k1 42.79 43.65 43.31 42.83 42.85 

k2 43.07 43.15 43.11 42.92 42.88 

k3 42.88 42.62 42.75 42.84 42.91 

k4 42.79 42.10 42.35 42.93 42.88 

R 0.28 1.55 0.96 0.09 0.05
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转体网格筋结构成型。将预浸料以

一定方式铺放在模具相应位置，压辊

与模具接触，可通过提供一定的压力

及温度实现产品的制备，最终使制件

拥有更好的成型性能。纤维铺放技

术不仅能使产品拥有更好的成型性

能，且能完成复杂曲面结构产品的生

产，其切断与重送功能也大大提高了

生产效率。

4.1.2 模具准备

在网格筋结构铺放成型过程中，

影响构件质量的重要因素之一是成

型模具。一般根据成型的过程所选

模具不同，可以将网格筋结构成型方

法分为自由成型法、轻质泡沫模具成

型法、硅橡胶模具成型法、金属模具

成型法、石膏模具成型法等。考虑到

模具成本和制备的难易程度，本文采

用硅橡胶 – 金属组合模具成型方法，

如图 17 所示。金属芯模的作用是提

供整个模具的承载刚度，同时用来安

装外围的硅胶模具，最后可在模具两

端安装法兰，为后期模具固定于主轴

配合自动化成型做准备。硅橡胶模

具能够铺覆在硬质金属模具表面，同

时具有良好的耐高温性能。在固化

过程中，硅胶模具会受热膨胀变形，

对肋条产生较大的侧向挤压力，使纤

维更加密实，减少肋条中的孔隙率。

图 14 极差关系

Fig.14 Range relationship
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图 15 载荷 – 位移曲线优化结果

Fig.15 Optimization result of load–
displacement curve
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图 16 初始组与优化组数据对比

Fig.16 Comparison of original and optimized group data
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此外为了便于脱模与模具安装，模具

采用分段式安装。

4.2 制备及性能测试

本文设计的复杂回转体网格筋

结构使用多丝束网格筋铺丝设备及

16 丝束卧式铺丝设备成型，根据网

格结构的形状尺寸，编写了筋条铺放

相应程序并生成数控系统的 NC 代

码。再利用 CATIA 二次开发自动生

成蒙皮自动铺放轨迹点，经过后置处

理生成卧式机床 NC 代码。铺放成

型前，要将模具表面清理干净，涂刷

脱模剂，方便固化成型后脱模。铺放

过程中筋条及端框铺放局部图如图

18 所示，筋条节点处采用的是堆叠

铺放形式。

构件铺放完成之后采用热压罐

工艺固化，如图 19 所示。固化工艺：

从室温加热至 （90±5）  ℃，保温 3 
h；升至 （120±5）  ℃，保温 3 h；升至

（150±5）  ℃，保温4 h；升至（180±5） 
℃，保温 4 h；升至 （195±5）  ℃，保温

5 h；之后随炉冷却降温。固化后产品

如图 20 所示。

固化结束后，会对产品再次进行

一系列的加工，包括边切削、打孔、

去除毛刺等。之后进行多项性能测

试，本文只关注在轴压作用下的最
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图 17 硅橡胶 – 金属组合模具

Fig.17 Silicone rubber–metal combination  
mold

大载荷。通过测试得到最大载荷为

1418.27 kN，而本产品实际制造后

的质量为 35.9 kg，实际载荷质量比

为 39.51 kN/kg。其中实际载荷达到

理论载荷的 92.1%。通过分析，实

际载荷低于理论计算载荷可能存在

的原因：首先，理论计算时选取的是

Hashin失效准则，涉及基体及纤维的

失效，失效强度均为单层板的强度，

但是复合材料结构有分层现象出现，

尤其是在筋条与蒙皮之间存在一定

的分层现象；其次，在实际制造过程

中，由于设备、材料、环境等因素，不

可避免地造成一定的夹杂、重叠、褶

皱等缺陷，使得实际载荷低于理论计

算载荷；此外，对产品进行边切削、

打孔等机械加工也会使实际载荷低

于理论计算载荷。

5 结论 
本文利用有限元屈曲分析方法

对复杂回转体的网格筋结构进行单

因素分析，设计了适用于复杂网格筋

结构的正交试验方案，通过数值模

拟，以及对试验结果进行极差分析，

发现各因素对目标值影响程度的排

序为：纵筋宽度 > 筋条高度 > 纵筋

数量 > 环筋数量 > 环筋宽度，得出

最优参数组合：纵筋数量 26 个、纵筋

宽度 6 mm，筋条高度 14 mm、环筋数

量 8 个、环筋宽度 7 mm。优化后的

模型载荷相较于正交试验组的平均

载荷增加 38.62 kN，且载荷质量比相

较于正交试验组的平均值增加 1.24 
kN/kg，同时质量相较于正交试验组

的平均质量减轻了 0.3 kg。最后对

优化模型进行了试验验证，实际载荷

达到理论载荷的 92.1%，发现使用最

优参数组合的回转体承受最大载荷

理论值与实际值间的差异并分析差

异出现的原因：理论计算时未考虑

复合材料结构不可避免的分层现象

的出现；实际制造过程中由于设备、

材料、环境等因素，不可避免地造成

一定的夹杂、重叠、褶皱等缺陷。
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Optimization of Grid Structure of Carbon Fiber Resin Matrix Composite 
Rotary Body

WANG Xianfeng, LIN Guojun, LI Xingze, LIU Hao
(Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China)

[ABSTRACT]  In this paper,  the grid structure parameters of complex rotary body are optimized, with the maximum 
load-mass ratio as  the optimization objective and the geometric parameters and number of ribs as  the design variables, 
the evaluation index of load bearing efficiency of the model structure was determined, and the single factor analysis was 
carried out by using the buckling analysis of ABAQUS. The number of longitudinal ribs, width of longitudinal ribs and 
height of longitudinal ribs have significant effects on the model’s bearing efficiency. The number and width of ring ribs 
have a low influence on the model’s bearing efficiency. The factor range for orthogonal test is obtained by analyzing actual 
manufacturing conditions. The orthogonal table L16(4

5) is designed by using the principle of orthogonality in mathematics. 
An orthogonal test scheme suitable for complex grid structure is designed. Through numerical simulation, 16 groups of test 
results were obtained, and the test results were analyzed by range analysis. It is found that the order of influence degree of 
each factor on the target value is: Longitudinal rib width > rib height > number of longitudinal rib > number of ring rib > ring 
rib width, and the optimal parameter combination is obtained. Finally,  the optimal parameter combination is verified by 
experiment, and the difference between the theoretical value and the actual value of the maximum load of the rotary body 
using the optimal parameter combination is found, and the reason of the difference is analyzed.
Keywords: Grid structure; Buckling analysis; Bearing efficiency; Orthogonal test; Automatic laying

（责编  七七）
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TiAl合金铸件的热处理组织调控机制*

余 稳1，徐永东1，朱秀荣1，王俊升2，刘 辰1，付 玉1，王荫洋1，李 雷1，韩俊刚1，王 宇1

（1. 中国兵器科学研究院宁波分院，宁波 315103；
2. 北京理工大学，北京 100081）

[ 摘要 ]　TiAl 合金铸态组织粗大，致使其铸件强度低、塑性差，必须通过热处理细化铸态组织。利用 OM 和 SEM 研

究了 Ti–47Al–2Cr–2Nb 合金铸件不同热处理组织演变规律，优化制定了双态和近片层组织热处理工艺，实现了晶粒

细化，揭示了细化机理。结果表明，1185 ℃/6 h/ 炉冷双态组织热处理和 1185 ℃/6 h/ 炉冷+ 1330 ℃/0.25 h/ 炉冷近片

层组织热处理可分别将铸态组织晶粒尺寸细化 75.51% 和 40.21%。双态组织热处理晶粒细化机制是在片层团晶粒

内部析出大量 γ晶粒打断原始粗大的片层团晶粒，γ晶核在片层团晶粒内形核来源于 Al 元素偏析和 γ片层连续粗化。

近片层组织热处理晶粒细化机制是在 α 单相区短时保温时发生了 γ→α 转变，破坏了原始粗大的片层团晶粒。等轴

γ 晶粒对 α 晶粒长大有钉扎作用，使得冷却后形成的片层团晶粒尺寸较小。

关键词： TiAl 合金铸件；热处理；双态组织；近片层组织；晶粒细化

DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2024.14.051

余 稳

  助理研究员，博士，研究方向为 TiAl
基金属间化合物精密成形技术、显微组

织优化、表面处理和力学性能。

工艺复杂、流程长、对设备要求高且

会导致铸件发生变形甚至开裂，因此

只能应用于铸锭而不能应用于实际

铸件。目前关于调控 TiAl 合金铸件

组织的热处理工艺较少，且对合金成

分限制较大。因此，必须对 TiAl 合
金铸件热处理组织演变规律和晶粒

细化机制进行深入研究，从而为 TiAl
合金铸件热处理组织调控提供试验

依据和理论指导。

将热变形 TiAl 合金在不同温

度区间进行热处理可以获得 4 种

不同的典型组织 [11]：刚高于 α 转变

点 Tα 以上的全片层 （Fully lamellar，
FL）组织；Tα 以下 10~20 ℃的近片

层 （Nearly lamellar，NL）组织；Tα 以

下 50 ℃的双态 （Duplex，DP）组织；

刚高于共析转变点 Te 的近 γ（Near 
gamma，NG）组织。其中，DP 和 NL

TiAl合金密度低 [1]、比强度高 [2]、

抗蠕变 [3] 和抗氧化 [4] 性能优异，在

700~900 ℃条件下可部分替代镍基

高温合金用来制造高压压气机和低

压涡轮叶片 [5]，是航空航天领域最

具潜力的轻质高温结构材料。由于

TiAl合金的本征脆性，熔模精密铸造

仍然是制造 TiAl 合金结构件的主要

手段。然而，由于 TiAl 合金在凝固

过程中的冷速很快，铸态组织为粗大

的柱状晶组成的全片层组织，该组织

强度低、塑性差，必须通过热处理对

其进行细化。TiAl 合金的热处理工

艺 （如循环热处理）通常需要先经过

淬火或均匀化预备热处理，然后再经

过多次循环热处理 [6–8]，且每次循环

热处理均需严格控制保温温度和时

间、升温、冷却速率，淬火 + 回火 / 时
效热处理 [9]、淬火 + 循环热处理 [10]
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组织由于含有一定体积分数的等轴
γ 晶粒而具有较小的晶粒尺寸，综

合力学性能较好，是 TiAl 合金铸件

最具实际应用的组织类型。本文以

Ti–47Al–2Cr–2Nb 合金铸件为研究

对象，利用 OM（DM8000 M，Leica）
和 SEM（JSM – IT800，JSM）深入分

析了不同热处理组织演变规律，揭示

了 DP 和 NL 组织热处理晶粒细化机

制，为 TiAl 合金铸件热处理工艺设

计提供了新思路。

1 试验及方法

1.1 试验材料

试验材料为 Ti–47Al–2Cr–2Nb
合金，其原子数分数为 47.01% Al、 
2.02% Cr、2.09% Nb、0.13% O、余量

Ti。首先通过两次真空自耗电弧炉

熔炼和一次真空自耗凝壳炉熔炼制

备母合金锭；然后通过真空自耗凝

壳炉重熔母合金锭后浇注到面层涂

有 Y2O3 的陶瓷型壳中，浇注前型壳

在 800 ℃预热 8 h；最终经喷砂清壳

后获得圆柱形棒材。

1.2 试验方法

为了制定 Ti–47Al–2Cr–2Nb 合

金的热处理制度，利用差示扫描量热

法 （Differential scanning calorimetry，
DSC）试验测试了合金的 Te 和 Tα，测

得 Te 为 1130 ℃，Tα 为 1320 ℃。为

了调控合金的铸态组织，将其在 α + γ
相区及 Tα 附近进行了一系列热处

理试验，使用的设备为真空管式炉，

以及利用线切割从圆柱形棒材上切

取的尺寸为 10 mm×10 mm×5 mm
的块状试样。本文首先根据热变形

TiAl 合金的热处理工艺设计了铸造

TiAl 合金的常规 NL 和 DP 组织热

处理工艺，如图 1（a）所示。然而，

对热处理组织观察发现，常规热处理

工艺对铸态组织晶粒的细化作用较

小，因此，对常规热处理工艺进行了

优化，如图 1（b）所示。其中，1185 
℃/6 h一步热处理是为了获得 DP 组

织，1185 ℃/6 h + 1330 ℃/（1 h、0.5 h、

0.25 h）两步热处理是为了获得 NL
组织。试样随炉升温至保温温度，炉

内气氛为高纯氩气，升温速率为 10 
℃/min，随炉冷却至室温后出炉。

Ti–47Al–2Cr–2Nb 合金的组织

表征通过 OM 和 SEM 完成。对于

OM 试样，观察表面经粗磨、精磨和

机械抛光后，还要经过由 HNO3、HF、
H2O 按体积百分比 5∶3∶92 混合而

成的 Kroll 溶液腐蚀。对于 SEM 试

样，观察表面不需进行腐蚀处理，组

织观察在背散射电子 （BSE）模式下

进行。利用 OM 图片分析不同组织

中片层团晶粒和等轴 γ 晶粒的尺寸

和体积分数。利用 SEM–BSE 图片

分析不同组织中的相组成。

2 结果与讨论

2.1 铸态组织分析

图 2（a）为铸态 OM 低倍组织，

可见合金为主要由片层团晶粒组成

的 FL 组织，这些片层团晶粒展现出

从边缘向中心生长的柱状晶形貌，其

尺寸是不均匀的。图 2（b）为铸态

OM 高倍组织，可见，在合金的铸态

组织中除了片层团晶粒外，还存在少

量等轴 γ晶粒。

图 3（a）为铸态 SEM–BSE低倍

组织，暗衬度区为 Al 元素富集区，是

合金在凝固过程中形成的枝晶偏析。

图 3（b）为铸态 SEM–BSE高倍组织，

该组织表明合金主要由 γ 相（TiAl，
L10 型有序面心正方结构）和 α2 相 

（Ti3Al，D019 型有序六方结构）组成，

另外还含有少量的 B2 相 （成分与

α2 相接近但含有更少量的 Al，有序

体心立方结构），这 3 种相在 SEM–
BSE 原子序数衬度下依次表现为

暗、稍亮和亮 3 种衬度。其中，γ 相

和 α2 相主要以片层形式交替排列组

图 1 热处理工艺曲线

Fig.1 Heat treatment process curve
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图 2 铸态 OM 组织

Fig.2 As-cast OM microstructures
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成片层团晶粒，少量的 B2 相则是以

条状或颗粒状分布在片层团晶界上。

Ti – 47Al – 2Cr – 2Nb合金的凝固路径表

述 为 L→L+β→L+α→α→α+ γ→α2+ γ，
其中L代表液相，β相是高温无序相，

具有体心立方结构。由于凝固冷却

速度很快，高温 β 相未完全转变为 α
相，在低温时有序化为 B2 相。在低

温时，高温无序 α相有序为 α2 相。

2.2 热处理组织演变

2.2.1 常规热处理组织演变

本文首先根据热变形 TiAl 合金

的热处理工艺设计了铸造 TiAl 合金

的 NL 和 DP 组织热处理工艺。对于

热变形 TiAl合金而言，NL 组织热处

理温度通常为 Tα 以下 10 ℃，DP 组

织热处理温度通常为 Tα 以下 50 ℃。

DSC 试验测得 Ti–47Al–2Cr–2Nb
合 金 的 Tα 为 1320 ℃，则 其 NL 和

DP 组织热处理温度应分别为 1310 
℃和 1270 ℃。此外，考虑到铸造

Ti–47Al–2Cr–2Nb 合金中不存在由

热变形产生的高密度晶体缺陷，缺乏
γ相再结晶驱动力，α→γ相转变的发

生仅能通过热处理温度下的平衡相

体积分数进行。根据杠杆定律，降低

热处理温度可以促进 α→γ 相转变，

为了增加 DP 组织中的等轴 γ 晶粒

体积分数以提高对铸态组织的细化

作用，本文额外增加了 3 个热处理温

度点，即 1240 ℃、1200 ℃和 1185 ℃。

尽管 Nb 元素在固相中的扩散能力

较差，但其含量较低，因此本文选取

的保温时间为 4 h。
图 4 为不同热处理后的 OM 组

织。从图 4（a）~（c）可以看出，

在 α + γ 相区热处理时片层团晶粒具

有遗传性，热处理后仍展现出与铸态

组织相同的从边缘向中心生长的柱

状晶形貌；从图 4（d）~（f）可以看

出，1310 ℃和 1270 ℃热处理组织中

的等轴 γ 晶粒主要分布于片层团晶

界上，而 1185 ℃热处理组织中的等

轴 γ 晶粒既分布于片层团晶界上，也

分布于片层团晶粒内部。1240 ℃和

1200 ℃热处理组织中的等轴 γ 晶粒

分布位置与 1270 ℃热处理组织中的

相似，因此，本文没有列出二者的热

处理组织，仅对其组织参数演变规律

和晶粒细化作用进行分析。

图 5（a）为不同热处理温度对

片层团晶粒和等轴 γ 晶粒体积分数

的影响，可见，随热处理温度降低，

片层团晶粒体积分数逐渐降低，等

轴 γ 晶粒体积分数逐渐升高。根据

DP 组织中等轴 γ 晶粒体积分数介于

图 3 铸态 SEM–BSE 组织

Fig.3 As-cast SEM–BSE microstructures

（a）低倍 （b）高倍

150 μm 20 μm

γ片层不连续粗化

B2相

 图 4 不同热处理后的 OM 组织

Fig.4 OM microstructures after different heat treatments
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明，1270 ℃和 1185 ℃热处理不能消

除铸态组织中的枝晶偏析，Al 元素

偏析一部分保持不变，另一部分通过

表 1 不同热处理对铸态组织的细化作用

Table 1 Refinement effect of different heat treatments on as-cast microstructure

合金状态 组织类型 等效晶粒尺寸/μm 相对铸态组织变化率/%

原始铸态 FL 561.03 —

1310 ℃/4 h NL 488.01 –13

1270 ℃/4 h NL 363.78 –35

1240 ℃/4 h NL 340.09 –39

1200 ℃/4 h NL 301.92 –46

1185 ℃/4 h DP 259.15 –54

图 5 不同热处理温度对片层团晶粒和等轴 γ 晶粒体积分数和晶粒尺寸的影响

Fig.5 Effects of different heat treating temperatures on lamellar colony grain and equiaxed γ 
grain volume fractions and sizes
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 图 6 不同热处理后的 SEM–BSE 组织

Fig.6 SEM–BSE microstructures after different heat treatments
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α2→γ 相变转变成 γ 晶粒。图 6（d）
表明，1310 ℃热处理组织中的 α2 片

层是十分连续的，几乎没有观察到 α2

30%~70% 可知 [12]，1310~1200 ℃热处

理获得的均是 NL 组织，而 1185 ℃热

处理获得的是 DP 组织。图 5（b）为

不同热处理温度对片层团晶粒和等

轴 γ晶粒尺寸的影响，可以看出，随热

处理温度降低，片层团晶粒尺寸逐渐

降低，等轴 γ晶粒尺寸逐渐升高。

为了分析不同热处理对整个组

织的晶粒细化作用，对片层团晶粒和

等轴 γ晶粒尺寸进行等效处理，等效

晶粒尺寸为

deq = dl × Vl + dγ × Vγ� （1）
式中，deq 是等效晶粒尺寸；dl 是片层

团晶粒尺寸；Vl 是片层团晶粒体积

分数；dγ 是等轴 γ晶粒尺寸；Vγ 是等

轴 γ晶粒体积分数。根据式 （1）计

算得到的等效晶粒尺寸及不同热处

理对铸态组织的细化作用如表 1 所

示，可以看出，随热处理温度降低，等

效晶粒尺寸逐渐减小，对铸态组织的

细化作用逐渐增加。

不同热处理后的 SEM–BSE 组

织如图 6 所示。图 6（a）表明，1310 
℃热处理消除了合金铸态组织中的

枝晶偏析，Al 元素在整个组织中的

分布变得均匀。图 6（b）和（c）表
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片层的溶解。然而，图 6（e）和 （f）
表明，1270 ℃和 1185 ℃热处理组织

中的 α2 片层是不连续的，α2 片层均

发生了部分溶解，且热处理温度越

低，α2 片层的溶解越多。

2.2.2 优化热处理组织演变

根据以上试验结果可知，在常规

NL 组织热处理温度 1310 ℃时可以

获得 NL 组织，但不利于铸态组织晶

粒细化；在常规 DP 组织热处理温度

1270 ℃时甚至无法获得 DP 组织；只

有当热处理温度降低到 1185 ℃时才

获得了 DP 组织，但该组织中的等轴
γ晶粒体积分数仅有 34.67%，等效晶

粒尺寸仍然较大。因此，对常规热处

理工艺进行了优化，由上文可知，Ti–
47Al–2Cr–2Nb 合金经过 1185 ℃/4 h
热处理后已获得 DP 组织，但由于热

处理温度较低，合金元素的扩散速率

较慢，得到的 DP 组织中等轴 γ 晶粒

体积分数较低，晶粒细化作用有限。

为了使铸态组织得到进一步细化，需

要提高等轴 γ 晶粒体积分数，因此，

对 DP 组织热处理工艺优化考虑延

长热处理时间至 6 h。对于 NL 组织

热处理而言，由于在 α + γ 相区热处

理时片层团晶粒具有遗传性，在热

处理温度保温时没有重新生成 α 晶

粒，铸态组织中粗大的柱状片层团晶

粒取向也没有发生变化，因此得到的

NL 组织晶粒细化作用十分有限。在

优化 NL 组织热处理工艺时，考虑以

1185 ℃/6 h 热处理得到的 DP 组织

为基体，再对其进一步 1330 ℃ （即Tα

以上10 ℃）短时保温热处理。由于

DP 组织中存在大量的等轴 γ 晶粒，

对 α 晶粒的长大有钉扎作用，因此 α
晶粒不会急剧长大，冷却后形成的片

层团晶粒也不会太大。但在 1330 ℃
热处理时的时间不能太长，一旦等轴
γ晶粒完全转变为 α相，则 α晶粒将

会急剧长大，因此将热处理时间设置

为 1 h、0.5 h和 0.25 h。
图 7 为 1185 ℃/6 h 热处理后的

DP 组织。当保温时间增加至 6 h后，

等轴 γ 晶粒体积分数为 55.04%，等

效晶粒尺寸为 137.39 μm，与铸态组

织相比，晶粒尺寸降低了 75.51%，与

保温时间为 4 h 的 DP 组织相比，等

轴 γ 晶粒的体积分数明显增多，分布

于片层团晶粒内部的 γ晶粒数量也更

多 （图 7（a））；由图 7（b）可知，该

组织也由 γ相、α2 相和 B2 相组成，同

时，也观察到了 α2 片层的部分溶解，

与保温时间为 4 h的 DP 组织相比，α2

片层的溶解也明显增多。由于片层

团晶粒内部的 γ晶粒析出数量增多，

片层团晶粒内部的 B2 相数量也增多，

依附于发生部分溶解的 α2 片层。

图 8 显示了将 DP 组织试样在

1330 ℃保温 1 h和 0.5 h后炉冷得到

的 OM组织，可见二者均为片层团晶

粒组成的 FL 组织。原始铸态组织

中粗大的柱状晶已转变为等轴片层

团晶粒，但其尺寸发生了显著长大，

平均晶粒尺寸分别为 1550.28 μm 和

849.46 μm。

将 DP 组织试样在 1330 ℃的保

温时间降低至 0.25 h后，得到了片层

团晶粒尺寸较小的 NL 组织，如图 9
所示。从图 9（a）可以看出，原始铸

图 7 1185 ℃/6 h 热处理后的 DP 组织

Fig.7 DP microstructures after heat treatment at 1185 ℃/6 h

30 μm

B2相

α2晶粒

γ晶粒

（a）OM （b）SEM-BSE

150 μm

片层团晶粒

等轴γ晶粒

图 8 DP 组织试样在 1330 ℃/1 h 和 1330 ℃/0.5 h 热处理后的 OM 组织

Fig.8 OM microstructures of specimen with DP microstructure after heat treatments at 
1330 ℃/1 h and 1330 ℃/0.5 h

（a）1 h （b）0.5 h

500 μm 500 μm

新α2片层

等轴γ晶粒

（a）OM （b）SEM-BSE

500 μm 500 μm

图 9 DP 组织试样 1330 ℃/0.25 h 热处理后的组织

Fig.9 Microstructures of specimen with DP microstructure after heat treatment at 1330 ℃/0.25 h
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态组织中粗大的柱状片层团晶粒变

成了较小尺寸的等轴片层团晶粒，等

轴 γ 晶粒的体积分数为 6.34%，等效

晶粒尺寸为 335.46 μm，与铸态组织

相比，晶粒尺寸降低了 40.21%；从图

9（b）可以看出，DP 组织中的等轴 γ
晶粒几乎完全转变成了片层团晶粒，

只有极少量的等轴 γ 晶粒残留下来。

另外，可以发现在某些等轴 γ 晶粒中

有新 α2 片层析出，但未见 B2 相存在。

表 2 为 1185 ℃/6 h/ 炉 冷 和

1185 ℃/6 h/炉冷 +1330 ℃/0.25 h/炉
冷热处理后获得的 DP 和 NL 组织试

样的室温拉伸性能。与 NL 组织试

样相比，DP 组织试样的强度和塑性

均更高，因此 Ti–47Al–2Cr–2Nb铸件

实际应用时应选择 DP 组织热处理

工艺。由于DP组织的晶粒尺寸较小，

晶界数量更多，对位错运动的阻力更

大，因此强度更高。同时，由于 DP
组织的晶粒尺寸较小，使得分散在每

个晶粒内的位错密度减小，材料的变

形变得比较均匀而不至于造成很大

的应力集中，因此塑性更高。此外，

由于 TiAl 合金的变形主要由 γ 相提

供，与 NL 组织相比，DP 组织中含有

的大量等轴 γ 晶粒在片层团晶粒变

形受阻时可以起到很好的缓解应力

集中和协调变形的作用，而且片层团

晶粒内部 α2 片层发生的部分溶解也

有利于塑性应变的横向传递，这也是

DP 组织试样塑性更高的原因。

2.3 热处理组织调控机制分析

2.3.1 Al 元素偏析和 γ 片层连续

    粗化对 DP 组织晶粒细化的

    影响

Ti–47Al–2Cr–2Nb合金在1185 ℃/6 h
热处理后获得了晶粒细化的 DP 组

织，细 化 机 制 如 图 1 0 所 示。

Ti–47Al–2Cr–2Nb 合金的铸态组织

由从边缘向中心生长的柱状片层团

晶粒组成，如图 10（a）所示，在片层

界面上存在多种缺陷，主要包括界面

台阶、中断片层、有序畴界、120° 旋

转有序界面，分别由数字 1、2、3、4 表

示。当将合金从室温升至 1185 ℃
时，在升温前中期，由于片层界面缺

陷和平直界面之间存在溶质浓度差

的问题，使得缺陷和平直界面之间容

易发生体扩散，进而形成溶质原子扩

散流，由数字 1、2、3、4 代表的缺陷分

别以台阶迁移、端部收缩、界面分解、

界面迁移的方式发生连续粗化，如图

10（b）所示。在升温中后期，γ晶核

开始形成，由于在片层团晶界上存在

较多的组织缺陷，γ 晶核在片层团晶

界上形成比较容易。与之相反，由于

α/γ 片层界面存在 Blackburn 取向关

系：{0001}α//{111}γ、<112
-

0>α//<110>γ，

因此该界面理论上十分平直完整且

晶格匹配度较高，γ 晶核在片层团晶

粒内部形成比较困难。γ 晶核在片

表 2 DP 和 NL 组织试样的室温拉伸性能

Table 2 Tensile properties of specimens with DP and NL microstructures at room temperature

组织类型 抗拉强度Rm/MPa 屈服强度Rp0.2/MPa 伸长率A/%

DP 490 377 2.5

NL 428 353 1.6

层团晶粒内部形成主要来源于两个

方面：一方面来源于铸态组织中的

Al 元素偏析，在 Al 元素偏析的位置

化学自由能大，在此驱动力下 γ 晶核

易于形成；另一方面来源于 γ片层在

α/γ 和 γ/γ 界面上的连续粗化。最终

形成的 γ 晶核同时分布于片层团晶

界上和片层团晶粒内部，如图 10（c）
所示。当合金在 1185 ℃保温时，γ
晶核继续形成并逐渐长大成 γ 晶粒，

通过 Al 元素偏析和片层团晶界上组

织缺陷形成的 γ 晶核随着保温时间

的延长很容易长大成 γ 晶粒；而通

过连续粗化形成的 γ 晶核一部分可

以长大成 γ 晶粒，另一部分则表现为

α 片层的部分溶解和 γ 片层的粗化。

由于等轴 γ 晶粒的大量形成打断了

图 10 DP 组织热处理晶粒细化机制示意图

Fig.10 Schematic diagrams of grain refinement mechanism of DP microstructure 
heat treatment

（a）铸态 （b）升温前中期

（c）升温中后期 （d）1185 ℃保温后冷却
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铸态组织中粗大的柱状片层团晶粒，

因此冷却后组织中的晶粒得到了明

显的细化，如图 10（d）所示。

2.3.2 等轴 γ 晶粒和 α 相区短时热

   处理对 NL 组织晶粒细化的

   影响

对 Ti – 47Al – 2Cr – 2Nb 合 金 在

1185 ℃/6 h 热处理后获得的 DP 组

织进行 1330 ℃/0.25 h的短时热处理

后，获得了晶粒细化的 NL 组织，细

化机制如图 11 所示。图 11（a）为

1185 ℃/6 h 热处理后获得的 DP 组

织，该组织由体积分数近乎相等的

片层团晶粒和等轴 γ 晶粒组成。当

在 1330 ℃保温时，由于处于 α 单相

区内，将发生 γ→α 转变。保温初期，

将发生两种类型的组织转变： （1）片

层团晶粒内部的 γ 片层逐渐溶解转

变为 α 相； （2）新的 α 片层从等轴
γ 晶粒中析出，如图 11（b）所示，随

保温时间的延长，片层团晶粒内部

的 γ 片层完全转变为 α 相，形成等轴

α 晶粒，并逐渐吞并附近的等轴 γ 晶

粒。由于保温时间较短，且有等轴 γ

晶粒的钉扎作用，等轴 α晶粒不会急

剧长大，如图 11（c）所示。最后，在

冷却过程中，γ 片层逐渐从等轴 α 晶

粒中析出形成了等轴片层团晶粒，

而在等轴 γ 晶粒中新形成的 α 片层

则会部分溶解，最终形成了由等轴

片层团晶粒和少量等轴 γ 晶粒组成

的 NL 组织，如图 11（d）所示。由

于在 1330 ℃保温时发生了 γ→α 转

变，破坏了原始粗大的片层团晶粒且

保温时间较短，等轴 γ 晶粒对 α 晶粒

的长大有钉扎作用使得形成的等轴

α 晶粒尺寸较小，因此冷却后形成的

片层团晶粒尺寸也较小。将 1330 ℃
保温时间增加至 0.5 h 和 1 h 后，等

轴 γ 晶粒有充足时间完全转变为 α
相，由于缺少了等轴 γ 晶粒的钉扎，

α 晶粒急剧长大，从而使得在随后冷

却过程中形成的片层团晶粒尺寸也

显著增大。

3 结论

（1）Ti–47Al–2Cr–2Nb 合金铸态

组织由粗大的片层团晶粒组成，在常

规 α + γ 相区热处理时片层团晶粒具

有遗传性，热处理后片层团晶粒取向

不变。随热处理温度降低，等轴 γ 晶

粒的体积分数逐渐增加，热处理组织

由 NL 向 DP 转变。

（2）制定了晶粒细化的 DP 组织

一步热处理工艺 1185 ℃/6 h/炉冷和

NL 组织两步热处理工艺 1185 ℃/6 
h/ 炉冷 +1330 ℃/0.25 h/ 炉冷，可分

别将铸态组织的晶粒尺寸从 561.03 
μm 细化至 137.39 μm 和 335.46 μm。

DP 组织试样的屈服强度略高于 NL
组织试样，DP 组织试样的延伸率相

较于 NL 组织试样有大幅度提升，因

此 Ti–47Al–2Cr–2Nb 铸件实际应用

时应选择 DP 组织热处理工艺。

（3）DP 组织热处理晶粒细化机

制是在片层团晶粒内部析出大量 γ
晶粒，从而打断原始粗大的片层团晶

粒，γ 晶核在片层团晶粒内部形成来

源于铸态组织中 Al 元素偏析和 γ 片

层连续粗化。NL 组织热处理晶粒细

化机制是在 α 单相区短时保温时发

生了 γ→α 转变破坏了原始粗大的片

层团晶粒，且由于保温时间较短，等

轴 γ 晶粒对 α 晶粒长大有钉扎作用

使得形成的等轴 α晶粒尺寸较小，因

此冷却后形成的片层团晶粒尺寸也

较小。
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grains can pin the growth of α grains, so that the lamellar colony grains formed after cooling are smaller.
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RFI 整体成型复合材料帽型加筋壁板
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[ 摘要 ]　复合材料树脂膜熔渗（Resin film infusion，RFI）工艺是复合材料成型工艺中广泛使用的一种整体制造技术，

非常适合制造大型、带加强筋且具有复杂型面的航空结构件。本文选取了一种典型的复合材料帽型加筋壁板，完成

工装结构及工艺流程等整体成型工艺设计，同时对不同树脂膜位置和固化压力下树脂渗透过程进行模拟仿真，并根

据模拟结果选择合理的树脂膜位置和固化压力，最终根据所选方案完成工艺试验验证，典型件表观质量和无损检测

均合格，验证了帽型加筋壁板 RFI 整体成型工艺设计及模拟分析的有效性。
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  高级工程师。

方向流动，树脂浸润路径大为缩短，

在制造大尺寸构件上具有明显优势，

非常适合大型、带加强筋且具有复

杂型面的航空结构件的整体化成型。

相较于热压罐 / 预浸料工艺，RFI工
艺所采用的原材料是干纤维和树脂

膜，在成本上低于相同材料制成的预

浸料，且原材料的保质期也更长 [6]，

同时 RFI 制件还具有纤维含量高、

力学性能优异、制品重现性好、孔隙

率低等优点 [7]。因此，RFI液体成型

技术是一种非常具有发展潜力的复

合材料整体化制造技术。高艳秋等 [8]

针对传统 RFI工艺存在的不足，建立

了新的 RFI工艺树脂流动模型，突破

了 RFI工艺对加筋高度的限制，实现

了任意高度复合材料加筋壁板结构

的 RFI 整体成型。张国利等 [9] 采用

RFI 液体成型工艺制造 T 型加筋壁

板，确定了 T 型加筋 RFI 成型工艺

参数。本文以典型的帽型加筋壁板

复合材料加筋壁板具有承载效

率高、结构刚度好、受力发生屈曲后

剩余承载能力较强等优点，其中帽型

加筋壁板的加强筋切面尺寸较大，加

筋壁板两边与蒙皮一起构成闭合切

面，承受的载荷较大，受压稳定性较

好，因此复合材料帽型加筋壁板是飞

机结构中常用的构件 [1]。大部分复

合材料加筋壁板构件采用热压罐 /
预浸料胶接共固化或二次胶接成型

工艺方法完成制备 [2]。但传统的热

压罐 / 预浸料成型工艺存在工艺过

程烦琐、高额的材料成本、高昂的制

造成本等问题 [3]，限制了复合材料进

一步扩大应用。如何在减轻重量的

同时降低制造成本，提高复合材料的

性价比是目前制造高性能复合材料

面临的主要问题之一 [4]。整体成型

不仅能减少金属连接件，起到减重

的作用，还能减少进热压罐的次数，

降低制造成本。因此，复合材料构

件的整体化制造是新一代复合材料

发展的方向 [5]。复合材料树脂膜熔

渗 （Resin film infusion，RFI）工艺是

复合材料成型工艺中广泛使用的一

种整体化制造技术，其成型原理如图

1 所示，RFI 成型过程中树脂沿厚度
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为研究对象，采用 PAM–RTM 软件

对不同树脂膜位置、不同压力下树脂

渗透过程进行模拟仿真，完成 RFI成
型帽型加筋壁板成型工艺设计，并结

合帽型加筋壁板 RFI 工艺仿真结果

进行验证。

1 成型工艺设计

1.1 原材料

采用中简科技股份有限公司的

ZT7H3194U 碳纤维单向织物 （单层

厚度 0.2 mm）；中航复合材料有限公

司的 QY9512高温双马树脂膜 （单层

厚度 1 mm）及 LCM01增韧膜。

1.2 试验件的制备

选取的典型结构帽型加筋壁板

如图 2 所示，包含蒙皮和 8 根帽型筋

条。蒙皮厚度为 3.8 ~ 4.2 mm，横向宽

度为 1200 mm，纵向宽度为 650 mm，

蒙皮的铺层设计为 [+45/– 45/90/0/ 
+45/0/0/+45/90/– 45]s，共计 20 层；帽

型筋条厚度为 1.85 ~ 2.15 mm，铺层

设计为 [+45/– 45/0/90/– 45]s，共计 10
层； 8 根帽型筋条有 4 种尺寸，4 根

筋条长度为 450 mm，另外 4 根筋条

长度为 500 mm，两种长度的筋条又

各自包含两种截面尺寸，帽型筋条截

面见图 3，两种帽型筋条截面尺寸如

表 1 所示。

1.3 成型工装

复合材料帽型加筋壁板 RFI 整
体成型时，筋条采用阴模成型，筋条

外表面采用钢模，使用龙门架定位钢

模，保证筋条位置的准确性。帽型筋

条内型面采用由橡胶硫化后形成的

口型工艺软模，这种口型工艺软模既

是工装的一部分，用来维持帽型筋条

的形状，也是后续封装真空系统时真

空袋的一部分，筋条内表面无须再封

装真空袋，固化时压力通过软模传递

给筋条，确保筋条受压，工装结构如

图 4 所示，工装表面粗糙度为 Ra1.6 
μm，龙门架的定位精度为 ± 0.1 mm。

1.4 工艺流程

RFI 整体成型帽型加筋壁板工

艺流程设计如图 5 所示，包括以下工

序内容。

（1） 工装制备：检查工装表面

无凹坑、划伤等缺陷，检查工装附件 
（龙门架等）齐全，清洗工装表面至无

油污等，并在工装表面铺贴脱模布。

（2）  软模制备：软模采用 Airpad
橡胶成型，在专用的软模成型模中阴

模成型，在 4 个 R区铺放 2 层 Airpad
橡胶，其余位置为 1 层 Airpad 橡胶，

组合好以后进热压罐硫化，脱模后在

软模表面铺贴脱模布。

（3） 筋条预制体制备： 筋条预制

体在阳模铺叠模上铺叠，按铺层角度

逐层铺叠，铺叠完成以后去除四周余

量，从阳模铺叠模上取下来。

（4）蒙皮预制体制备：在成型工

装上铺叠蒙皮，在每层铺层的余量位

置用胶带将铺层固定在工装上，防止

铺层滑移，铺叠过程中不可出现纤维

架桥、皱褶、屈曲、夹杂物等现象。

（5）组装定位：采用专用的定位

卡板将筋条定位到蒙皮上，定位卡板

为铝材质，轻巧便于搬运。定位卡板

表 1 两种帽型筋条截面尺寸

Table 1 Two types of hat stiffener sizes

帽型筋条 L1/mm L2/mm L3/mm L4/mm L5/mm R1/mm R2/mm

大筋条 16 50 46 56 3 7 3

小筋条 16 18 26 26 3 7 3

图 1 RFI 成型工艺原理示意图

Fig.1 Schematic diagram of RFI molding process principle

真空袋

模具 树脂膜

抽真空
预制体

图 2 典型帽型加筋壁板结构

Fig.2 Typical structure of hat stiffened panel

图 3 帽型加强筋截面示意图 
Fig.3 Section diagram of the hat stiffener

L3

R
2

R 1

L
2

L1

L 5

L 4
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可以同时定位软模和筋条，定位筋条

的卡板距离筋条上表面的理论外型

面 3 ~ 5 mm，卡板距离筋条两侧的里

路外型面 0.5 mm，定位卡板上有一

个可拆卸的马蹄形卡片，定位软模时

装上马蹄形卡片，马蹄形卡片距离

筋条内表面 0.5 mm，如图 6 所示，定

位筋条时取下马蹄形卡片，先采用

马蹄形卡片将软模定位到成型工装

上，再用定位卡板将筋条定位到软

模上，保证筋条位置的准确性，确保

筋条轴线度满足要求； 取下定位卡

板，在蒙皮和筋条上铺放树脂膜，完

成树脂膜铺放后再将钢模和龙门架

组装到工装上。

（6）封装真空袋及气密检测：在

组装完树脂膜后，在树脂模上依次放

置隔离膜、透气毡等工艺辅助材料，

然后封装真空袋，软模作为帽型筋条

内部的真空袋，与蒙皮上的真空袋连

接成整体，随后抽真空并检测真空

度，真空度满足 5 min 内真空泄漏不

超过 0.001 MPa。
（7）固 化 成 型：按 照 QY9512

树脂膜工艺规范固化成型，室温下

抽真空至≤0.085 MPa，然后升温至

（120±5）℃，保温 （30±10） min，开始

施加 0.4~0.9 MPa的压力，继续升温至 
（180±5） ℃，保温 120~140 min，再升

温至 （200±5） ℃，保温 240~260 min，
最后降温至 70 ℃以下，卸压出罐。

（8） 脱模：待工装温度降至 60 
℃以下时，揭掉真空袋除去工艺材

料，拆卸龙门架和钢模，将零件从工

装上取下来。

1.5 树脂渗透方案

RFI 成型工艺中树脂浸润纤维

图 4 帽型加筋壁板 RFI 成型工装

Fig.4 RFI molding tooling of hat stiffened panel 

龙门架

成型
工装 蒙皮 软模

帽型筋条

帽型钢模

图 5 RFI 成型帽型加筋壁板流程图 
Fig.5 Flow of the steps of RFI molding hat stiffened panels

钢模清理

软模制作 整体组装

加强筋预制体制备 蒙皮预制体制备

固化

脱模

真空袋封装及
密封性检测

树脂膜准备
密封材料准备

图 6 定位卡板定位软模

Fig.6 Location pallet positioning the soft mold

定位卡板 马蹄形卡片

软模

龙门架

蒙皮

成型
工装

预制体的过程可视为不可压缩流体

在多孔介质中的流动过程，其树脂渗

透过程需遵循动量守恒、质量守恒及

能量守恒三大基本定律。Darcy 定

律 [10] 可描述流体的动量守恒，这也

是 PAM–RTM模拟计算的基础。

Darcy定律的公式为

V P
�� ��
� � �

K
�  （1）

式中，V 为树脂流动速度；K 为渗透

率张量；μ为树脂黏度；P 为压力。

预制体渗透率 K 是 Darcy 定律

中的关键参数，将直接影响树脂浸润

速度，进而影响成型质量。作为流动

模拟的重要参数之一，K 对树脂流动

特性起着决定性作用 [11]。

为保持树脂渗透过程中树脂质

量平衡，需满足连续性方程，即

·  = 0 （2）
式 （1）和 （2）结合可得树脂渗

透过程的控制方程，即

�� ��

�
�

�

�
� �

K
�

P 0 （3）

树脂浸润纤维预制体内的过程

较复杂，因此为简化整个数值模拟过

程，需对建立的帽型加筋壁板三维实

体模型做以下假设： （1） 树脂浸润过

程可视为等温过程，忽略树脂间的热

传递，以及忽略热压罐中预制体与周

围环境的热交换； （2） 忽略树脂浸润

过程中的黏度变化，视为在一定温度

下的固定量； （3） 忽略纤维预制体在

整个树脂浸润过程中的变形； （4） 树
脂为牛顿流体，在整个树脂浸润过程

中密度保持不变 [12]。

在 RFI成型工艺渗透过程中，处

于不断变化的是树脂渗透前沿的位

置，这是一个瞬态过程。PAM–RTM
中采用有限元 / 控制体积法追踪树

脂渗透前沿，有限元 /控制体积法中，
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网格始终保持最初的状态，而后建立

由各个相邻四面体中心连接组成的

控制体 [13]。控制体内树脂渗透的前

沿位置可由控制系数 F 表征，即

F
V
V

= resin

olcontr

 （4）

式中，Vresin 为控制体内树脂体积；Vcontrol

为控制体体积。

当 F=1 时，控制体内树脂完全浸

润；当 0<F<1 时，控制体部分被树脂

浸润；当 F=0，控制体内无树脂浸润。

利用 ABAQUS/CAE 建立三维

实体模型，模型尺寸与典型帽型加

筋壁板结构尺寸一致，蒙皮尺寸为

1200 mm×650 mm×4 mm，帽型筋条

共有 8 根，4 种尺寸。将该模型导入

HyperMesh中进行网格划分，分别建

立了蒙皮和加强筋的三维实体模型

并划分网格，蒙皮与加强筋实体模型

的网格示意图如图 7 和 8 所示。

将网格划分后的三维实体模型

导入 PAM–RTM 仿真软件中，进行

参数设置。从图 9 树脂膜的动态黏

度曲线可以看出，90 ~ 160 ℃时，树脂

膜的黏度都很低，因此树脂膜的加压

窗口在 90 ~ 160 ℃之间。图 10 为树

脂膜在渗透温度 120 ℃条件下的恒

温黏度曲线，由于树脂膜在 120 ℃时

完全熔化为树脂，此时加压，树脂开

始渗透纤维预制体。本文研究的树

脂渗透时间不超过 15 min，环境室温

几乎不会改变测量过程中树脂的黏

度，因此，在仿真设置参数时将黏度

视为常数。

1.5.1 树脂膜位置对树脂渗透情况

   的影响

为分析 RFI成型工艺过程中树

脂膜位置对树脂渗透情况的影响，分

别模拟树脂膜置于纤维预制体下方

和树脂膜置于纤维预制体上方时的

树脂渗透情况，在模拟时改变树脂注

入口以获得不同的树脂膜位置，考虑

重力加速度并将压力设置为 0.4 MPa。
由帽型加筋壁板的结构可知，当

树脂膜置于纤维预制体下方时，树脂

浸润完蒙皮后很难向上浸润，即树脂

无法浸润至加强筋内 [14]。正常情况

下，树脂渗透情况受树脂黏度和外加

压力影响较大，但即使大幅地加大外

加压力，树脂依旧无法浸润至加强筋

内 [15]。结合试验结果可知，蒙皮和

加强筋的树脂浸润过程基本上是互

不影响的，可以分开模拟，且蒙皮厚

度仅有 4 mm，远低于 RFI 成型工艺

对高度的限制。因此，树脂膜位置和

外加压力对蒙皮浸润质量的影响不

大，对帽型加筋壁板三维整体模型的

模拟可以认为是对加强筋在树脂膜

不同位置下树脂渗透情况的模拟。

对加强筋不同树脂膜位置的树

脂渗透情况进行模拟，加强筋表面树

脂流动过程及树脂浸润完成如图 11
所示。

对比图 11（b）和 （d）可知，树

脂膜位于加强筋上方和下方时树脂

图 7 蒙皮实体模型的网格示意图

Fig.7 Mesh diagram of skin soild model

图 8 加强筋实体模型的网格示意图

Fig.8 Mesh diagram of stiffener soild model

图 9 树脂膜在不同温度下的黏度曲线

Fig.9 Resin isothermal viscosity curve 
under different temperatures
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图 10 树脂膜在渗透温度 120 ℃条件下的

恒温黏度曲线

Fig.10 Constant temperature viscosity curve of 
resin film at permeation temperature of 120 ℃
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图 11 树脂膜位置不同时，加强筋表面树脂

流动过程及树脂浸润完成图

Fig.11 Simulation process and results of resin 
flowing and infusion completion on stiffener 

surface with resin in different position

（a）树脂膜在下时加强筋表面树脂流动过程
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均可以完成对帽型加强筋的浸润，

但树脂膜位于加强筋下方时的浸润

质量更低，图 11（b）中可明显看到

在树脂渗透过程中，加强筋表面仍

存在少量未浸润区域，即气孔缺陷。

由图 11（a）可知，树脂膜位于下方

渗透时，加强筋表面出现较多的蓝

色未浸润区域；而树脂膜置于上表

面时，加强筋表面基本看不到未浸润

区，只出现了较多的绿色未完全浸润

区 （图 11（c））。
如图 12 所示，在厚度方向上树

脂渗透完成时的效果基本一致，均

完全浸润，基本看不到未浸润区域，

仅从渗透完成图无法得出二者浸润

方式的不同。对比图 12（a）和 （c）
可知，相同渗透时间，树脂膜在下时

树脂厚度方向渗透不均匀，加强筋上

部明显存在较多的蓝色未浸润区。

这些现象出现的主要原因是树

脂膜置于加强筋下表面，树脂向上浸

润需依靠外加压力并克服其本身的

重力 [16]。从图 12（b）和 （d）可明

显看出树脂膜位置对于树脂渗透情

况的影响，树脂膜在加强筋下表面

时，树脂受重力影响不易上升，并且

由图 13 压力分布图可知，树脂膜在

不同位置时，注入的压力和树脂渗透

前沿之间的压力差有明显差异，树

脂膜在下时的最大压力为 4.99×105 
Pa，而树脂膜在上时仅为 4.74×105 
Pa。树脂膜置于加强筋下，树脂渗透

时树脂上部无压力 （图 13 （d）），与
之相反，树脂膜置于加强筋上表面，

树脂的浸润反而能依靠其自身重力

获得更好的浸润效果。因此树脂膜

置于加强筋下表面的纤维预制体的

树脂浸润效果较差，且易导致出现气

孔、缺胶等缺陷 [17]。

综上，树脂膜位置对 RFI液体成

型工艺的成型质量有较大影响，树脂

膜置于加强筋下方时树脂浸润质量

较差，易出现气孔、富树脂等缺陷。

1.5.2 压力对树脂渗透情况的影响

压力的选择会影响树脂渗透完

成所需时间，厂家提供的合适压力

为 0.4 ~ 0.8 MPa。为分析 RFI 成型

工艺中压力对树脂渗透过程的影

响，选取的压力为 0.5 MPa、0.6 MPa
和 0.7 MPa，其中，树脂膜位于加强

筋上表面。

本文进行了 0.5 MPa、0.6 MPa、
0.7 MPa这 3 个压力下的树脂压力分

布和渗透完成时间的仿真试验，但仿

真过程截屏只截取了 0.5 MPa 的图，

如图 14 所示。由模拟仿真结果可知，

3 种压力下理论完成渗透所需时间

基本一致，即随着压力的增加，渗透

完成所需时间相差不大。由图 14 可

知，0.5 MPa 时渗透完成所需时间仅

为 0.0146 s，完成渗透所需时间过短，

无法比较出差异。对比试验结果可

知，这 3 种压力下获得的制件表面质

量和内部质量相差无几，即这 3 种压

力下渗透质量一致。这是由于帽型

图 12 树脂膜位置不同时，加强筋厚度方向树脂流动过程及树脂浸润完成图

Fig.12 Simulation process and results of resin flowing and infusion completion in the thickness 
direction of stiffener with resin in different position 

（a）树脂膜在下时厚度方向树脂流动过程
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图 13 树脂膜位置不同时加强筋表面和厚度方向压力分布图

Fig.13 Pressure distribution on the surface and thickness direction of stiffener with resin in 
different position
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（b）树脂膜在下时加强筋表面压力分布
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加强筋的纤维预制体的厚度太薄，只

需给予一定量的压力即可完成渗透

过程，而后增加压力，对树脂渗透完

成所需时间的影响不大 [18]。

2 工艺试验验证

根据上述工艺设计方案和模拟

仿真结果完成了复合材料帽型加筋

壁板的 RFI 整体成型工艺验证，模

拟结果为树脂膜位于筋条上方，并

且固化压力为 0.5 ~ 0.7 MPa 时有

利于筋条成型质量，因此工艺验证

时将树脂膜置于筋条上方，固化压

力设置为 0.6 MPa。工艺验证的复

合材料帽型加筋壁板表面平整无皱

褶、无积胶和贫胶、无干斑等缺陷，

帽型筋条 R 区质量好，无积胶；采用

检验卡板检测筋条轴线度，筋条轴

线度满足±1.2 mm 的要求；使用 5 
MHz 的超声波探伤仪 （超声 A 扫）

检测其内部质量情况，从图 15 的检

测波形图可以看出，表面回波与底

面回波之间无其他波形，且沿检测

路径缓慢移动时，波形无变化。由

此可知，RFI 成型工艺制造的帽型

加筋壁板内无明显缺陷。

3 结论

（1）开展了 RFI 整体成型复合

材料帽型加筋壁板工艺设计，成型工

装采用定位卡板和龙门架定位筋条，

保证了筋条的位置精度，并对制造工

艺流程中的难点和重点问题进行了

研究，保证成型质量。

（2）采用 PAM–RTM 模拟仿真

了树脂膜位置对 RFI 成型工艺中树

脂渗透过程及成型质量的影响，结

果表明，树脂膜位于筋条上方更有

利于获得产品质量满足要求的帽型

加筋壁板。并对固化压力进行了模

拟，结果显示 0.5 MPa、0.6 MPa 和

0.7 MPa 3 种压力下获得的制件表

面质量和内部质量相差无几，增加

压力对树脂渗透完成所需时间的影

响不大。

（3）结合工艺设计方案和模拟

仿真结果设置了验证工艺参数：树

脂膜位于筋条上方，固化压力为 0.6 
MPa。完成工艺验证并制备了 RFI
帽型加筋壁板典型件，对其进行筋条

轴线度和超声无损检测，无损检测结

果显示构件内部无明显缺陷，筋条

轴线度测量结果显示筋条轴线度在
±1.2 mm 的范围内，满足要求。
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Process Design and Verification of RFI Integrated Molding of Composites 
Hat Stiffened Panel

YANG Longying, LIU Zhijie, LIU Yangyang
(AVIC Chengdu Aircraft Industrial (Group) Co., Ltd., Chengdu 610091, China)

[ABSTRACT]  Resin film infiltration (RFI) process is a widely used integrated manufacturing technology in composite 
material molding, which is very suitable for manufacturing large, reinforced, and complex aviation structural components. 
This article selected a typical composite hat stiffened panel, completed the integrated design of the fixture structure and 
process flow, and simulated the resin penetration process under different resin film positions and curing pressures. Based on 
the simulation results, reasonable resin film positions and curing pressures were selected. Finally, process experiments were 
completed according to the selected scheme, and the apparent quality and non-destructive testing of the typical parts were 
qualified, verifying the effectiveness of RFI integrated design and simulation analysis for hat stiffened panel.
Keywords: Composites; Hat stiffened panel; RFI integrated molding; Process design; Simulation; Liquid molding of composites
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铝合金一体化压铸技术研究进展*
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[ 摘要 ]　铝合金密度小、比强度高，广泛应用于航空航天和汽车领域的轻量化成形制造。一体化压铸技术生产大型

复杂薄壁铸件，能有效帮助飞机、汽车减重增程，是重要的一体化成形技术。全面综述铝合金大型一体化压铸技术的

发展，分析免热处理铝合金的成分设计与已开发的铝合金特点，介绍了国内外大型一体化压铸机和压铸模具的研制

情况，归纳总结了一体化压铸件充型、凝固、缺陷、微观组织、热应力和疲劳寿命预测的数值模拟研究现状，对一体化

压铸技术的发展提出展望。
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  博士研究生，研究方向为大型薄壁

复杂铸件一体化压铸成形微观组织表

征、数值模拟与工艺寻优。

1 一体化压铸的提出与发展

汽车领域，结构件轻量化能降低

能耗，提高里程，缩短制动距离，符合

节能减排的趋势。传统的汽车制造

工艺一般包括冲压、焊装、涂装、总装

4 个环节，车身用料复杂，原材料回

收率较低 [5]。特斯拉在 2019 年首次

提出一体化压铸技术，将多个零部件

通过整体压铸成型工艺集成为一个

复杂整体结构件，实现了零部件的集

成化和轻量化制造，如图 1 所示 [6]。

一体化压铸成形过程一般包括

合模、浇注、真空排气、压射、开模、顶

出取件、铸件后处理等工序，有上百

个工艺参数，其中重要的工艺参数有

平均低速、平均高速、最高速度、高速

起点、稳态压力、铸造压力、料柄厚

度、周期时间、压射行程、填充时间、

锁模力、填充阻力、炉温、顶出力、真

轻量化制造可减少航空航天领

域的能源消耗、提升机动性能，降低

燃油车油耗和排放、增加电动车续航

里程，是航空航天和汽车领域的重要

研究方向 [1–2]。铝合金的密度为钢的

1/3 左右，比强度高、耐腐蚀性强，常

作为轻量化材料替代传统材料制造

结构件，能显著减轻飞机、汽车的质

量，在航空航天和汽车领域得到广泛

应用 [3]。

铝合金在减重、提速方面的优势

非常明显。近年来，尤其在大型复杂

薄壁零部件的制造方面，铝合金一体

化压铸技术在航空航天和汽车领域

得到了广泛应用，极大地推动了铝合

金在高端装备制造中的应用，成为轻

量化制造研究的一个重要方向。压

铸机、模具和合金材料并称为压铸三

要素，共同决定了压铸件的质量、效

率和性能 [4]。
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空值等。2020 年，特斯拉在Model Y
上成功应用一体化压铸技术大批量

生产后底板，将零件从 70 个减少至

2个，减少焊点 1600余个 [7]。2024年，

小米汽车也一体化压铸量产了小米

SU7 的后底板。

和传统制造技术相比，一体化压

铸能实现较高的材料利用率，大幅度

减少焊接点位，减少相应冲焊设备的

购置，节约成本；另外，一体化压铸

能将生产过程的工序大幅减少，提升

制造效率与研发周期；零部件几乎

全为铝合金，减少连接材料，由此提

高零部件的回收利用率 [8]。一体化

压铸件的形状复杂、壁厚不均匀、尺

寸大，热处理后易引起零部件尺寸变

形或表面裂纹，对合金材料要求高，

需要具有良好的铸造性能，且铸态下

要具有优良的强度与韧性，节省后续

热处理工序，降低成本，提高大型结

构件的良品率 [9]。

2 一体化压铸免热处理铝合金
  研究进展

合金材料是构成一体化压铸件

质量的基石，不同的合金成分和微观

结构直接影响铸件的力学性能、耐腐

蚀性及加工性能等 [10–11]。热处理是

增强铝合金铸件力学性能的有效方

法，能够改善铝合金铸件的微观组

织，有效提升屈服强度和延伸率 [12]。

随着航空航天和汽车铸件的大型薄

壁化，热处理易造成压铸件变形，增

加后续整形难度以及报废率。针对

大型薄壁压铸件，研究人员提出了免

热处理铝合金材料，材料无需进行热

处理，在铸态条件下就能达到力学性

能要求 [13]。

在压铸铝合金的生产过程中，常

向合金中添加 Si、Fe、Cu 等元素来调

节合金性能。Si 元素的添加能增进

铝合金的流动性，有助于实现复杂结

构的成形，减少缩孔、缩松等铸造缺

陷，形成 Mg2Si 共晶强化相 [14]。Mg
和Mn的加入能大幅提升铝合金的

综合力学性能，同时Mn也能代替 Fe
来促进压铸件脱模 [15–16]。Cu 元素可

以固溶在 α–Al 中形成两种结构的

Al2Cu 相，其中球状颗粒相能显著提

升铝合金的强度，在沿晶界分布的网

状结构会降低铝合金的延伸率 [13，17]。

Ti元素的引入能够在铝基体中生成

稳定的金属间化合物 Al3Ti，在铝熔体

中作为异质形核剂，显著提高铝合金的

铸态组织细化效果，组织细化后的铸态

合金展现出更优异的力学性能 [18]。当

Ti与 B 一起加入时，可形成能作为异

质形核核心的 TiB2 相，显著促进基体

细化，但当 Zr 或 Sc 元素和 Ti – B 同

时存在时，Zr、Sc 和 Ti – B的晶粒细

化效果无法实现，发生中毒现象 [19]。

目前免热处理铝合金主要分为

Al – Si 系和 Al – Mg系，市场上免热处

理铝合金的化学成分如表 1 所示，铸

态下的力学性能如表 2 所示。美国

铝业公司 （Alcoa）在免热处理铝合金

行业布局较早，开发了一系列免热处

理铝合金，其中有 Al – Si 系的 C611，
也有 Al – Mg系的 C446F（560）合金

以及由 C446F 合金改进而来的 A152/
A153 合金，已被广泛应用。铸态下的

C611 合金屈服强度 123 MPa、抗拉强

度 268 MPa、延伸率达 16.2%。铸态

下的 C446F 合金抗拉强度、屈服强度

和延伸率等力学性能均超过经过 T6
热处理工艺的 AlSi10MnMg 合金铸

件，由于其凝固温度范围太宽，导致

压铸过程中的热裂倾向非常高，不适

用于厚度变化明显的复杂零件。美

国铝业公司在上述 C446F 合金的基

础上为改善热裂性能，开发出了新型

镁含量为 3% 的 A152 合金和镁含量

为 4% 的 A153 合金。莱茵菲尔德公

司 （Rheinfelden）还开发了 Magsimal 
59 合金，通过添加 Si 元素改善合金

的热裂性能以及提升铸造过程中的

流动性。另外，Magsimal Plus 的高

强度可实现非常轻薄的设计，与使用

AlSi10MnMg的设计相比，质量最多

可减轻 40%，且该合金具有出色的耐

腐蚀性，通常无需保护涂层；Castaduct 
42 为 Al – Mg 系合金，合金中 Mn 质

量分数较低，Fe 质量分数较高，合金

具有较优的抗粘模性，且生产过程

中易于采用回收铝合金材料，对降低

碳排放有一定的优势。Aural 5 合金 
（374）和 Aural 6 合金 （375），均由麦

格纳公司 （Magna）开发。Aural 5 合

金成分与前文介绍的 C611 合金基

本一致。Aural 6 合金的化学成分与

Castasil 37 合金相似，但该合金不添

加Mo和 Zr，通过少量的Mg来获得

一定的强化效果。特斯拉在 2021 申

请了 Al – Si 系免热处理压铸铝合金

材料的专利，共有 3 个牌号，其硅含

图 1 一体化压铸成形的 Model Y 后底板

Fig.1 Integrated die casting of Model Y rear underbody panel
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量范围较宽。铸态下，截面厚度为 3 
mm 时，该牌号合金的屈服强度约为

130 MPa，折弯角至少约为 20°。
广东鸿图 2015 年发明公开的

Al–Si–Mn–Mg–Re 系压铸铝合金，微

量杂质的单个元素的含量≤0.05%，

且微量杂质的总量≤0.15%。该合金

具有高强度高韧性，无须进行 T6 热

处理，在铸态下就可获得良好力学性

能。铸件由高真空压铸工艺压铸，其

壁厚为 4 mm，铸态下本体抗拉强度

≥230 MPa，屈服强度≥150 MPa，伸
长率≥6%，硬度≥75HB。该合金材

料用于轿车底盘副车架、车门立柱等

关键零部件的制造，可满足轿车轻量

化的发展需求。上海永茂泰 2019 年

发明公开的 Al–Si–Mn–Mg 系压铸

铝合金通过加入强化元素 Zn，并采

用 Sr/ 稀土复合变质剂变质，在铸态

下可获得屈服强度达 160 MPa、抗拉

强度达 270 MPa、延伸率达 7%。立

中集团 2020 年发明公开的铝合金，

力学性能可以达到抗拉强度≥220 
MPa、屈服强度≥110 MPa、伸长率

≥12%，将其应用于汽车电池包壳

体，可一次铸造成形。上海交通大学

轻合金中心丁文江院士、彭立明教授

团队经过多年积累，已成功开发 2 种

合金体系共 5 个亚型的免热处理压

铸铝合金材料。JDA 压铸铝合金材

料在铸态下即可达到优异的力学性

能。JDA1 合金已成功应用于乘用

车、商用车领域十几款支架类受力

结构件。JDA1b 合金由于其优异的

铸态强塑性主要批量应用于一体化

车身结构件。JDA1c 合金由于其较

高的铸态强度，特别是屈服强度，主

要应用于电机壳体等高强要求铸件。

JDA2 体系合金由于高强高韧特性主

表 1 部分免热处理压铸合金化学成分

Table 1 Chemical Composition of some non-heat-treatment aluminum alloys

分类 品牌型号
合金元素 （质量分数）/%

Si Fe Cu Mn Mg Zn Ti Sr 其他 Al

Al–Si 系

Alcoa  C611 EZCastTM 370 6.0 ~ 9.0 <0.15 — 0.4 ~ 0.8 0.15 ~ 0.3 — <0.10 0.01~0.03 — 余

Rheinfelden  Castasil 37  AlSi9MnMoZr 8.5 ~ 10.5 0.15 0.05 0.35 ~ 0.6 0.06 0.07 0.15 0.006~0.025 Mo, Zr 余

Magna  Aural 5  374 6.5 ~ 8.5 0.1 ~ 0.25 0.02 0.35 ~ 0.7 0.1 ~ 0.4 0.03 0.15 0.01 ~ 0.015 — 余

Magna  Aural 6  375 9.5 ~ 11.5 0.1 ~ 0.25 0.02 0.3 ~ 0.7 0.15 0.03 0.04 ~ 0.15 0.01 ~ 0.015 — 余

特斯拉  Tesla Alloy1 6.5 ~ 7.5 ≤0.4 0.4 ~ 0.8 0.35 ~ 0.7 0.1 ~ 0.4 — ≤0.15 0.015 ~ 0.03 V, Cr 余

特斯拉   Tesla Alloy2 6.0 ~ 11.0 ≤0.5 0.3 ~ 0.8 0.35 ~ 0.8 0.15 ~ 0.4 — ≤0.15 0.015 ~ 0.05 V, Cr 余

特斯拉  Tesla Alloy3 6.0 ~ 11.0 ≤0.5 0.3 ~ 0.8 0.35 ~ 0.8 0.1 ~ 0.4 — ≤0.15 0.015 ~ 0.05 V, Cr 余

广东宏图  Al–Si–Mn–Mg–Re系 7.5 ~ 8.5 ≤0.15 ≤0.05 0.3 ~ 0.4 0.2 ~ 0.3 — ≤0.10 0.01 ~ 0.02 Re 余

立中集团  Al–Si–Mn–Fe 9.1 ~ 10.0 ≤0.15 ≤0.03 0.35 ~ 0.6 ≤0.06 ≤0.05 0.06 ~ 0.15 0.015 ~ 0.025

Ni, Sn, Pb, 
Ca, Cr, Na, 
P, Cd, Li, 
Zr, B, Hg, 

Mo

余

上海永茂泰  Al–Si–Mn–Mg系 9.0 ~ 11.0 ≤0.16 0.5 ~ 0.8 0.1 ~ 0.5 1.0 ~ 3.0 — ≤0.0004 Re 余

上海交通大学 JDA1 8.0 ~ 10.0 ≤0.2 0.05 ~ 0.5 0.5 ~ 0.8 0.1 ~ 0.5 — 0.05 ~ 0.2 0.01 ~ 0.05 V, Re 余

Al–Mg系

Alcoa C446F 560 0.25 0.2 — 1.1 ~ 1.4 2.8 ~ 3.6 0.05 0.15 — — 余

Alcoa 560.1 0.25 0.15 — 1.1 ~ 1.4 2.85 ~ 3.60 0.05 0.15 — — 余

Alcoa A152 560 改进版 — — — — 3.0 — — — — 余

Alcoa A153 560 改进版 — — — — 4.0 — — — — 余

Rheinfelden  Magsimal  59  AlMg5Si2Mn 1.8 ~ 2.6 0.2 0.03 0.5 ~ 0.8 5.0 ~ 6.0 0.07 0.2 — Be 余

Rheinfelden  Magsimal Plus  AlMg6Si2MnZr — — — — — — — — — 余

Rheinfelden  Castaduct 42   AlMg4Fe2 0.2 1.5 ~ 1.7 0.2 0.15 4.1 ~ 4.5 3.0 0.2 — Be 余

Rheinfelden  Castaduct 18  AlMg4Zn3Fe2 0.2 1.5 ~ 1.7 0.2 0.15 4.1 ~ 4.5 3.3 ~ 3.6 0.2 — Be, Cr 余

上海交通大学  JDA2b  AlMg7Si3 2.0 ~ 3.6 — — 0.6 ~ 0.9 6.0 ~ 8.0 — 0.15 ~ 0.2 —
Be, Ca, V, 
Zr, Re

余

上海交通大学  JDA2 AlMg5 — — 0.5 ~ 1.5 0.6 ~ 0.9 4.5 ~ 7.5 — 0.1 ~ 0.2 — Be, Re 余
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要应用于底盘类零件，满足铸件较高

冲击、疲劳耐久要求；另外 JDA2 体

系合金存在典型的薄壁效应，在大型

薄壁车身结构件领域应用前景广泛。

3 一体化压铸设备的发展

通过将高性能的铝合金，在高压

下快速充填模具，形成具有精确尺寸

和复杂形状的铸件，一体化压铸设备

及工艺有效地解决了传统制造方法

难以克服的技术难题 [20]。

3.1 一体化压铸机

大型压铸机作为一体化压铸生

产的核心设备，性能直接影响到铸件

的成形速度和精度，决定了生产的效

率和成本。模具作为一体化压铸过

程中材料成形的直接载体，设计和制

造质量不仅决定了铸件的几何尺寸、

表面质量和力学性能，还直接关系到

模具的使用寿命和生产的稳定性 [21]。

在一体化压铸工艺中，对于压铸机、

模具和合金材料的研究和优化已成

为提升压铸技术水平，满足更高质量

要求的关键 [22]。压铸机锁模力是压

铸机向模具施加的力，主要是为了避

免浇注液态金属时模具被压力顶开。

压铸机一般按照锁模力的大小进行

分类，目前大型压铸机研制情况如表

3 所示。

在当前高端制造业的背景下，研

发及制造大型压铸设备所面临的技

术难题尤为复杂，有能力制造大型

压铸机的企业数量较少。力劲科技

长期致力于大型一体化压铸机的生

产，为特斯拉生产了 6000 t 的大型压

铸机，随后又研制出 9000 t 压铸机。

2022 年 9 月，力劲科技与广东鸿图

科技有限公司共同将锁模力提升到

12000 t，标志着大型压铸机领域技

术进步的新里程碑。除了力劲科技

之外，布勒公司在大型压机技术领域

同样表现突出，具备较深厚的技术积

累，开发交付了两模板结构的 8400 
t 和 9200 t 的 Carat 840/920 大型压

铸机。伊之密公司也已成功制造了

7000 t 级压铸机，并于 2022 年完成

了 9000 t 压铸机的研发工作。海天

金属设计并制造了 HDC系列大型冷

室压铸机，锁模力覆盖了180 ~ 8800 
t，并在 2022 年 9 月投入使用了 HDC 
8800 t 压铸试模单元。部分大型压

铸机技术参数如表 4 所示。

3.2 一体化压铸模具

一体化压铸件的形状复杂、尺寸

大、壁厚不均匀、压射速度快、压射流

程长，造成一体化压铸模具工作环境

较恶劣、结构复杂，工作时受到的冲

击大，因此一体化压铸模具的加工难

度大，制造周期长，且设计时要依赖

大量试验和经验 [23]。一体化压铸模

具尺寸达到 1.6 ~ 2 m。压铸模一般

表 2 部分免热处理压铸合金铸态下的力学性能

Table 2 As-cast mechanical properties of some non-heat-treatment die casting aluminum alloys

出品方 合金名称
部件厚度/

mm
屈服强度/

MPa
抗拉强度/

MPa 伸长率/%

Rheinfelden

Magsimal 59

<2 >220 >300 10 ~ 15

2 ~ 4   160 ~ 220 310 ~ 340 12 ~ 18

4 ~ 6  140 ~ 170 250 ~ 320 9 ~ 14

6 ~ 12  120 ~ 145 220 ~ 260 8 ~ 12

Magsimal Plus
2 ~ 4  190 ~ 230 310 ~ 355 8 ~ 13

4 ~ 6  160 ~ 200 280 ~ 340 9 ~ 14

Castasil 37

2 ~ 3  120 ~ 150 260 ~ 300 10 ~ 14

3 ~ 5  100 ~ 130 230 ~ 280 10 ~ 14

5 ~ 7  80 ~ 110 200 ~ 250 10 ~ 14

Castaduct 42
2 ~ 3  125 ~ 135 245 ~ 265 11 ~ 15

3 ~ 4  120 ~ 130 245 ~ 265 12 ~ 16

Alcoa

C611 EZCast ™
2.8  128.8 279 11.6

3  123 268 16.2

C446F 3  150 ~ 156 262 ~ 274 17 ~ 23

A152 EZCast–NHTTM — 142 ~ 150 267 ~ 283 14 ~ 17

A153 EZCast–NHTTM — 160 ~ 175 250 ~ 290 7.5 ~ 17

Magna Aural 5 — 122 262 11.83

特斯拉

Tesla Alloy1 — ≥130 — —

Tesla Alloy2 — ≥130 — —

Tesla Alloy3 — ≥130 — —

广东宏图 — 4 ≥230 ≥150 ≥6

立中集团 — — ≥220 ≥110 ≥12

上海永茂泰 — — 160 270 7

上海交大

JDA1 — 180 ~ 200 300 ~ 330 6 ~ 8

JDA1b — 130 ~ 150 260 ~ 300 12 ~ 15

JDA1c — 220 ~ 250 300 ~ 350 4 ~ 6

JDA2a — 160 ~ 180 300 ~ 320 15 ~ 20

JDA2b — 220 ~ 240 360 ~ 400 10 ~ 15
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由成形部分、模架部分、温控系统、排

溢系统和浇注系统组成 [24]。成形部

分一般由动模、定模型芯和侧滑块组

成，形成压铸件的形状，直接决定零

部件的尺寸精度，是整个压铸模的核

心部件 [25]。模具温度会显著影响压

铸件质量，因此温控系统中需要设计

合理的加热和冷却系统，来控制模具

热平衡。为满足大规模和复杂压铸

零部件的需求，一体化压铸模具钢需

具有良好的综合性能，包括优良的

淬透性、热稳定性、热导率、韧性和

较长的服役寿命。一体化压铸模具

常用的材料为 5CrMnMo、5CrNiMo、
4CrNi4Mo、4Cr3Mo3SiV 和 3CrW8V
等热作模具钢 [26]。

模具厂商通常选择外购模架，而

大型模架的结构与模具相似。当前

市场中，科佳模架制造有限公司占据

了较大的份额，广州型腔和赛维达等

超大型模具生产企业也主要从该公

司采购模架。为了进一步提升产品

质量，减少对外部供应商的依赖，压

铸企业正逐步打通上游模具制造环

节，积极开展一体化压铸模具的开发

与研究。科佳作为大型模架制造的

龙头企业之一，在湖州地区率先生产

大型模架，大型新能源一体化压铸模

架月产能达 6 ~ 7 套。

4 一体化压铸工艺开发及数值
  模拟技术的发展

一体化压铸一个循环的工艺流

程一般分为合模、浇注、开启真空、抽

真空排气、压射液态金属、开模、取出

铸件、喷涂和再次合模等。一体化压

铸工艺参数主要包括浇注温度、模具

温度、压射曲线、定量给料、等待时

间、模具温度、保压压力和保压时间

等，合适的工艺参数能提高零部件的

力学性能，减少缺陷，提高铸件的良

品率，对零部件的生产有显著影响。

在实际生产中，不合适的参数设置会

导致一体化压铸件出现浇不足、缩松

缩孔、卷气等铸造缺陷，降低力学性

能，甚至影响一体化压铸模具的寿

命。采用传统的试错法确定合适的

一体化压铸工艺参数需耗费大量的

人力物力，工艺参数优化的周期长，

目前市场上运用一体化压铸技术进

行大规模生产的企业寥寥可数，特斯

拉实现了一体化压铸后底板和前纵

梁的大规模批量生产。因此，采用数

值模拟方法对一体化压铸过程进行

模拟对充型过程、凝固过程、缺陷预

测，以及微观组织演变和模具热平衡

进行模拟仿真，对优化铸造工艺，获

得高质量一体化铸件具有重要工程

价值。

一体化压铸全流程的数值模拟

主要包括充型、凝固、微观组织、热应

力以及变形等过程 [27]。首先，充型

模拟关注的是液态金属在压力作用

下填充一体化模具型腔的行为及其

与一体化模具壁面的相互作用；其

次，凝固模拟过程着重于液态金属

在型腔内凝固形成固态铸件的过程，

这包括凝固路径、温度梯度以及凝固

速率等因素，预测和优化铸件的微观

表 4 部分大型压铸机技术参数

Table 4 Technical specifications of some large die-casting machines

压铸机型号 锁模力/kN 压射力/kN 锤头直径/mm 射料量/kg 最大铸造面积
（40 MPa）/cm2

HDC 2500 25000 1700 140 ~ 180 31.7 ~ 52.5 6250

HDC 3000 30000 2110 150 ~ 190 41.4 ~ 66.4 7500

HDC 3500 35000 2410 160 ~ 200 52.8 ~ 82.5 8750

HDC 4000 40000 2500 160 ~ 200 60.3 ~ 94.2 1000

HDC 4500 45000 2500 180 ~ 220 76.3 ~ 114 11250

LEAP 4500U 45000 2800 160 ~ 220 60 ~ 114 11250

LEAP 5000U 50000 2800 160 ~ 220 60 ~ 114 11250

LEAP 6000 60000 2920 210 ~ 250 110 ~ 156 15000

LEAP 7000 70000 4000 220 ~ 260 128 ~ 180 17500

LEAP 8000 80000 4800 250 ~ 300 193 ~ 278 20000

LEAP 9000 90000 5340 250 ~ 300 193 ~ 278 22500

Carat 560 56000 4295 170 ~ 240 64 ~ 128 14000

Carat 610 61000 4295 170 ~ 240 64 ~ 128 15250

Carat 840 84000 5412 200 ~ 300 105 ~ 236 21000

Carat 920 92000 5412 200 ~ 300 105 ~ 236 23000

表 3 大型压铸机研制情况

Table 3 Development status of large die-casting machines

锁模力/t 压铸机研制情况

3000 ~ 4000 伊之密 LEAP3500T，海天金属 HDC 3500T

4000 ~ 6000 海天金属 HDC 4500T，力劲 4500T，布勒 Carat 440，布勒 Carat 560

6000 ~ 7000 意得拉 6000T，力劲 6000T，力劲 6800T，海天金属 HDC 6800T，布勒 Carat 610

7000 ~ 8000 伊之密 LEAP7000T，海天金属 HDC 7000T，力劲 7000T

8000 ~ 9000 海天金属 HDC 8800T，布勒 Carat 840

9000 ~ 12000 伊之密 LEAP9000T，力劲 GigaPress 9000T，布勒 Carat 920，力劲 12000T
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结构以及避免缩孔、热裂等缺陷的产

生。微观组织的模拟则进一步深入

到铸件的微观层面，研究凝固过程微

观组织演变过程中枝晶尺寸、析出

相、二次枝晶臂间距等，从而得到工

艺条件对微观组织的影响规律。总

之一体化压铸模具造价高昂，对压铸

模具热平衡模拟与寿命预测具有重

要工程价值。

4.1 宏观充型、凝固和缺陷模拟

一体化压铸生产中，铸件尺寸

大，壁厚不均，液态金属在充型时压

力大，充型速度快，流动常表现为紊

流，会将尚未排出型腔的气体卷入其

中，若残余气体不能及时逸出，将随

着凝固转变为铸件的卷气缺陷。另

外，压铸过程的冷却速度快，凝固过

程中伴随着氧化、热传递、冲击等物

理化学变化，若凝固收缩过程中无法

得到液态金属的补充，还易产生缩松

缩孔等缺陷 [28]。

在压铸宏观数值模拟中，主要

对液态金属的充型过程和凝固过程

进行计算模拟 [29]。将压铸充型过程

中的液态金属作为黏性不可压缩的

牛顿流体，其充型过程中的流动行

为遵循连续性方程、动量守恒方程

和能量守恒方程。压铸充型模拟的

关键问题是流动和压力在 Navier-
Stokes（N – S）方程中的同时求解问

题 [30]。现在常用的计算流程的算法

有 SIMPLE算法 [31]， MAC算法 [32]，美国

LOS Alamos 实验室提出的 SOLA-
VOF 算法与 Boltzmann 算法 [33]。充

型凝固过程中，压室和铸型的界面换

热行为会显著影响液态金属的热量

传递。曹永友 [34] 基于液态金属与铸

型界面传热反算模型，研究得到了压

铸单个循环下界面换热系数存在快

速上升、高值持续、快速下降和低值

维持 4 个阶段，使后续充型过程、凝

固过程的温度场计算更加准确。

铸件缩松缩孔的预测有等温

曲线法、温度梯度法和等固相率法

等 [35]，目前应用最广的是 1981 年提

出的考虑单元的温度梯度 G 和单

元的冷却速度 R 的 Niyama 判据。

Niyama 判据通过计算并比较 G/ R
的极大值与临界值，进而预测该单元

缩孔缩松缺陷 [36]。Kang 等 [37] 提出

了一种 Niyama 判据来预测铸件的

缩松缩孔形成，将该模型从简单铸件

情况推广到复杂薄壁铸件情况。

ProCAST 公司对大型薄壁铸

件的一体化压铸充型过程进行模

拟，铸件尺寸约为 1800 mm×1500 
mm×740 mm，浇 注 质 量 约 为 100 
kg，获得的充型过程中的温度场结

果如图 2 所示 [38]。张伟等 [39] 基于

GPU + CPU 并行的自适应结构化网格

剖分算法，大幅提高计算效率；用不

可压缩格子玻尔兹曼热流求解器，显

著提高了超大规模流体模拟的计算

稳定性。Magma公司对大型一体化

压铸结构件中的充型过程进行模拟，

可以更准确观察到充型过程中模具

型腔内的气体随着金属液充型的走

向和最后滞留的位置，预测了气体缺

陷的分布，如图 3 所示 [40]。

4.2 微观组织模拟

目前针对铝合金一体化压铸微

观组织的模拟报道较少，现有研究大

多对压铸过程开展数值模拟研究。

在压铸铝合金微观组织的数值模拟

方面，模拟微观组织的形核与生长模

型，研究晶粒、树枝晶、共晶、成分偏

析和显微孔洞的演变过程。微观组

织模拟的数值方法包括确定性方法、

随机性方法、相场 （PF）方法。这些

方法中，元胞自动机 （CA）方法和

PF 方法最受研究人员关注。CA 方

图 2 一体化压铸充型过程模拟结果 [38]

Fig.2 Simulation results of integrated die casting filling process[38]

（a）充型开始阶段

（b）充型结束阶段
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法考虑过冷度、溶质浓度的作用，基

于物理基础和生长动力学理论，通过

一定的体系演化规则及管理随机过

程，模拟凝固过程中微观组织的演

变，其计算效率高、尺度大，能满足实

际工程要求 [41]。PF 方法以金兹堡 –
朗道理论为基础，通过相场函数 Φ来

确定计算域中的固液相状态，避免了

跟踪固液相界面，但 PF 方法计算量

大，目前只能模拟较小的计算域 [42]。

Li 等 [43] 考虑了压力下凝固对形核的

热力学机制，建立 CA 模型模拟了枝

晶生长，并基于模拟结果讨论了压力

对铸件组织演变的影响。Chen等 [44]

采用改进的虚拟前沿跟踪方法，消除

了网格各向异性，对三元铝合金的单

枝晶和多枝晶的生长进行模拟。Gu
等 [45] 建立三维 CA 模型，对 Al–7Si–
Mg合金直接生长和氢气孔演变进行

模拟，并通过 X 射线断层扫描和光

学显微镜等表征方法进行验证。Ren
等 [46] 耦合了 CA 模型和 FVM 模型，

实现了对枝晶生长、溶质诱导枝晶重

熔过程的模拟，研究得到枝晶重熔存

在 4 个阶段。Tan 等 [47] 建立了改进

的 CA 模型，对三元 Al–Si–Mg 合金

的初生相枝晶生长过程进行模拟，并

开展阶梯件试验进行验证。Zhang
等 [48] 采用相场格子玻尔兹曼方法，

结合并行计算与自适应网格算法，模

拟了二维和三维的 Al – Cu 合金树枝

晶演化，定量讨论了溶质对流和过冷

对枝晶生长的影响。

4.3 模具热平衡分析及寿命预测

一体化压铸中，模具的成本高，

生产周期长。模具的冷却系统常采

用多路水冷的方案，该方案冷却效率

高，但会造成模具内部温度分布不

均，从而产生热应力，影响模具的使

用寿命 [49]。在实际生产中，随着生

产周期的变动，模具型腔表面温度

会发生剧烈的周期性波动，模具材

料由于热传导的关系，导致型腔表

面不断热膨胀和受冷收缩，在模具

表面产生残余应力 [50]。极端的热应

力变化最终可能会使模具出现热疲

劳失效 [51]。通过模拟一体化压铸模

具的温度场，能对模具的冷却系统和

预热系统等设计方案进行优化，为模

具结构和工艺参数设定等提供理论

指导，具有重要的工程价值 [52]。一

体化压铸模具所承受的热应力分布

的数值模拟结果能有效预测模具使

用寿命，对优化模具设计方案，提高

模具使用寿命提供帮助 [53]。一体化

压铸模具的应力模型一般采用热弹

塑性模型，该模型假定材料在屈服之

前呈线性弹性行为，屈服之后转变为

塑性行为，其中弹性模量和屈服应力

均与温度有关，能实现较好的模拟精

度和稳定性 [54]。对于材料的疲劳失

效，局部应力 – 应变分析法认为材料

首先会发生塑性变形，一定程度后产

生疲劳微小裂纹，并进一步扩大。因

此应变集中处的最大应力和最大应变

决定了压铸模具疲劳强度和寿命 [55]。

虞康 [54] 采用四点关联法和寿命

估算模型 Coffin-Manson 方程对铝

合金压铸模具寿命进行预测，计算出

该压铸模具的寿命约为 100000 模

次。刘明泽等 [56] 通过 ProCAST 软

件对压铸循环热平衡状态的温度场

进行模拟，并将温度场的热载荷作为

初始条件，进一步运用 ABAQUS 软

件对压铸循环中的热应力与热疲劳

寿命进行预测，预测结果与实际疲

劳失效试验结果如图 4 所示。曹永

友 [34] 对一汽铸造模具厂盖板压铸件

进行了模具热平衡预测，得到了连续

30 个循环下盖板铸件表面温度的变

化。Magma公司对轮廓尺寸为 1300 
mm×1500 mm×535 mm 的铸件模

具进行热平衡模拟，对比分析了增加

温控前后模具温度的分布，并根据模

拟结果对模具的油水路进行优化，控

制到最佳的换热系数，模拟结果如图 
5 所示 [40]。

5 结论与展望

（1）免热处理铝合金通过成分

调整和工艺优化，无需后续热处理即

可实现所需力学性能的铝合金材料。

免热处理铝合金在一体化压铸领域

的应用极大地简化了航空航天和汽

车领域零部件的生产流程，降低了能

耗和成本。当前，通过微合金化技术

的应用和晶粒细化方法，免热处理铝

合金的强度、韧性和耐蚀性等综合性

能得到了显著提升。目前，国内外企

业和单位包括特斯拉、莱茵菲尔德、

美国铝业、上海交大和立中集团等单

图 3 Magma 软件预测的缺陷分布模拟结果 [40]

Fig.3 Simulation results of defect 
distribution predicted by Magma software[40]

图 4 模具疲劳寿命预测

Fig.4 Prediction of mold fatigue life

（a）疲劳寿命预测 （b）裂纹产生区域[56]

7.000
6.778
6.555
6.333
6.111
5.889
5.666
5.444
5.222
4.999
4.777
4.555
4.333

lg Nf



732024年第67卷第14期·航空制造技术

一体化成形制造Integrated Forming Manufacturing

位都在开发推广免热处理铝合金，已

在部分新能源车上得到生产应用。

（2）一体化压铸机要求锁模力

大，对理论、经验和压铸机制造工艺

要求非常高，造价昂贵；一体化压铸

模具加工难度大，直接决定铸件质

量，要求具备优良的综合性能，目前

模具厂商一般选择外购模架，并积极

开展一体化压铸模具的自主开发研

究。目前国内外压铸机厂推出了锁

模力大于 6000 t 的大型压铸机，在特

斯拉、沃尔沃、小米等新能源汽车厂

商中得到应用。

（3）压铸过程数值模拟技术是

近年来快速发展的一项关键技术，通

过模拟充型、凝固和微观组织演变和

模具热平衡等过程，帮助设计人员优

化压铸工艺参数和模具设计，替代传

统的试错法，缩短航空航天和汽车领

域零部件的开发周期。当前，随着计

算能力的提高和模拟算法的进步，数

值模拟技术在预测铸件缺陷、优化液

态金属流动和热平衡等方面的计算

效率与计算精度有了明显提高，并在

实际生产中得到一定应用。

（4）一体化压铸的部件尺寸更

大，形状更复杂，对压铸工艺要求高，

需要进一步结合数值模拟技术优化

上百种工艺参数，发展其在航空航天

和汽车领域的应用；材料方面，一体

化压铸需要铸造性能、铸态下力学性

能更好的铝合金材料，要针对不同部

件研制更高力学性能的免热处理铝

合金材料；设备方面，一体化压铸所

需大型压铸机的锁模力会不断提高，

对一体化模具的综合性能提出了更

高的要求。
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[ABSTRACT]  Aluminum alloys, known for their low density and high specific strength, are widely used in aerospace 
and automotive  lightweight applications.  Integrated die casting enables  the production of  large, complex,  thin-walled 
castings, effectively aiding in weight reduction and range extension for aircraft and automobiles. This paper provides a 
comprehensive review of the development of large integrated die casting for aluminum alloys. It analyzes the compositional 
design of non-heat-treatment aluminum alloys and highlights the characteristics of the developed alloys. Additionally,  it 
introduces the progress of domestic and international development of  large integrated die casting machines and molds. 
The current state of numerical simulation research is summarized regarding mold filling, solidification, defects prediction, 
microstructure,  thermal stress, and fatigue  life prediction of  integrated die casting parts. The paper concludes with a 
discussion of future developments in integrated die casting technology.
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窄通道整体叶轮套料电解加工过程稳定性研究*

张 群1，2，赵建社1，2，张昌昊2，王忠恒1，2，柳世豪1，2

（1. 南京航空航天大学，南京 210016；
2. 江苏集萃精密制造研究院有限公司，南京 210016）

[ 摘要 ] 等截面叶片整体叶轮广泛应用在航天及武器装备发动机上，套料电解加工在降低等截面叶片加工成本和提

高加工效率方面具有显著优势。针对窄通道整体叶轮套料电解加工过程中存在的稳定性问题，创新设计了复合阴极

和封闭式流场工装夹具，据此开展了电解加工验证试验。试验结果表明，复合阴极能有效解决叶顶圆和叶根圆叶片

间距差异大带来的不稳定问题，封闭式流场改善了加工区域电解液压力及流速分布均匀性，叶片加工表面质量高、加

工过程稳定，为窄通道整体叶轮优质高效电解加工奠定了技术基础。

关键词： 整体叶轮；套料电解加工；复合阴极；加工稳定性；窄通道

Research on Stability of Electrochemical Trepanning Machining Process for Narrow Channel 
Integral Impeller

ZHANG Qun1, 2, ZHAO Jianshe1, 2, ZHANG Changhao2, WANG Zhongheng1, 2, LIU Shihao1, 2

(1. Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China;
2. JITRI Institute of Precision Manufacturing Co., Ltd., Nanjing 210016, China)

[ABSTRACT] The integral impeller with uniform-section blade is widely used in engines of aerospace and weaponry. 
The electrochemical trepanning machining has obvious advantages in decreasing the machining cost and improving the 
machining efficiency of uniform-section blade. In order to solve the stability problem in the electrochemical trepanning 
machining process of narrow channel integral impeller, the composite cathode and tooling fixtures with closed flow field 
were designed innovatively, and the electrochemical machining verification test was carried out. The results show that the 
composite cathode can effectively solve the instability problem caused by the large difference between the vane spacing 
of the blade tip circle and the blade root circle. The closed flow field improves the distribution uniformity of electrolyte 
pressure and electrolyte velocity in the machining region. The surface quality of blade is high, and the machining process 
is stable, which lays a technical foundation for the high quality and efficient processing of the narrow channel integral 
impeller.
Keywords: Integral impeller; Electrochemical trepanning; Composite cathode; Process stability; Narrow channel
DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2024.14.076

* 基金项目：江苏省重点研发计划项目 （BE2022150）。
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等截面叶片整体叶轮具有体积小、重量轻、可靠性

高、成本低等优点，广泛应用于导弹涡喷发动机 [1] 与液

体火箭发动机中 [2]。然而等截面叶片叶间通道狭窄和

材料可切削性能差的特点，使得采用常规数控铣削加工

时存在刀具可达性差和刀具磨损严重的问题 [3]。采用

电火花加工虽然能克服上述缺点，但是仍存在电极损耗
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严重、加工效率低及表面质量差等问题 [4]。套料电解加

工是基于电化学阳极溶解原理对叶间金属进行去除的

加工方法，相比于上述加工方法，套料电解加工具有加

工不受材料切削性能限制、表面质量好、加工效率高、工

具阴极无损耗等优点 [5–6]，适合于加工窄通道等截面叶

片整体叶轮。

为提高等截面叶片整体叶轮加工稳定性，国内外学

者从流场入手做了大量研究。彭苏皓等 [7] 提出了组合

式片状阴极结构，通过刃边倒角和增设增液缝提高了流

场的均匀性。杨卫东等 [8] 通过修挫阴极片外形改善了

加工区流场的均匀性。Zhu 等 [9] 提出了 O 型全轮廓进

液方式，并通过提高电解液流量改善了流场的均匀性。

首都航天机械有限公司丁宇 [10] 通过增加辅助出液孔提

高了出液口末端的流场分布均匀性。庞延昊天等 [11] 设

计了叶片环形供液和两侧进液两种进液阴极系统，并

通过优化后者的进液孔位置提高了流场的均匀性。张

晓博等 [12] 提出带有边缘引流的正流式流场，并通过优

化引流高度提高了叶片边缘加工区域内流场的均匀性。

Klink 等 [13] 研究了流场仿真中出现的负压与实际加工

中空穴现象之间的关系，并探究了进口压力和振动进给

对空穴现象的影响。Westley 等 [14] 研究了阴极表面平

整度对电解液流动的影响，发现光滑的阴极表面可提高

电解液流动均匀性。Klocke 等 [15] 提出了从叶片全轮廓

供液的正流式套料电解加工流场，提高了电解液沿叶片

全轮廓分布的均匀性。Shimasaki 等 [16] 研究了径向流

动与加工间隙内气泡生成之间的关系，发现径向流动下

过高的电解液流速会使加工间隙内出现空化现象，进而

产生气泡。上述的研究工作主要通过优化阴极结构和

优选流场及其工艺参数来提高加工过程稳定性。

对于窄通道整体叶轮，其叶顶处的叶片间距远大于

叶根处，如果只是采用仿形缩放的片状阴极进行套料电

解加工，其叶间金属很难完全溶解，会导致加工过程不

稳定。为此，本文以某型窄通道整体叶轮为研究对象，

通过改进阴极结构和电解液流场，解决窄通道等截面叶

片整体叶轮的套料电解加工稳定性问题，探索一种经济

高效的加工方法，对于实现航天领域等截面叶片整体叶

轮的低成本、高效率及高表面质量加工具有重要的实际

意义。

1 套料电解加工方法

等截面叶片整体叶轮套料电解加工方法如图 1 所

示。其中，片状阴极的内轮廓与叶片的叶型相仿。在加

工过程中，整体叶轮接直流电源正极，片状阴极接直流

电源负极，在电化学阳极溶解作用下，叶轮毛坯上的金

属以离子形态被溶解，高速流动的电解液带走加工区内

的电解产物和热量，随着片状阴极沿叶片母线方向的不

断进给，叶轮上的叶片逐渐被加工出来。

套料电解加工是非接触式加工，阴极和阳极之间须

保持一定间隙才能稳定加工，而间隙大小受叶间金属的

溶解程度及电解产物和热量的排出程度的影响。在窄

通道整体叶轮套料电解加工中，叶间通道以阴极形状为

基础，并考虑最终加工间隙复制加工得到，因此叶间金

属的溶解程度受阴极结构的影响。电解产物和热量借

助电解液的高速流动排出加工区域，而电解液的流速是

由流场结构设计和进出口压力保证的。因此，为提高套

料电解加工稳定性，需对阴极结构、流场及其工艺参数

进行研究。

2 阴极结构对加工稳定性的影响

图 2 为整体叶轮上相邻叶片套料电解加工示意图。

其中，L1 为相邻叶片之间叶顶处的最小叶片间距；L2 为

叶根处的最小叶片间距；C 为片状阴极溶解出的通道截

面宽度，其大小等于阴极截面宽度加两倍的加工间隙。

由图 2 可知，当 L1>2C 时，叶间会出现不能被片状阴极

图 1 等截面叶片整体叶轮套料电解加工原理

Fig.1 Principle of electrochemical trepanning machining for 
integral impeller with uniform-section blade

电解液流向

进液口

供液腔 片状阴极

+

-直
流
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图 2 整体叶轮上相邻叶片套料电解加工示意图

Fig.2 Schematic diagram of electrochemical trepanning machining 
for adjacent blades on integral impeller

L1
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C叶片3 叶片2
叶片1

楔形块

片状阴极



78 航空制造技术·2024年第67卷第14期

研究论文 RESEARCH

溶解掉的金属，即楔形块。采用片状阴极加工整体叶轮

时，为了不影响已加工叶片，C 须小于叶根处的最小叶

片间距 L2。对于窄通道整体叶轮，其相邻叶片之间叶顶

处的最小叶片间距 L1≥2L2，满足 L1>2C 的条件，导致片

状阴极不能完全溶解其相邻叶片之间的金属，会造成加

工过程中出现楔形块。在电解加工中，电源的正极与工

件直接相连，电源负极与阴极直接相连，楔形块为导电

金属，楔形块掉落之后，若与阴极和工件同时接触会造

成加工短路。

为此，设计了一种既能去除楔形块，又能套出叶片

形状的复合阴极结构 （图 3），该阴极结构有成形部位和

楔形块去除部位两个加工部位。成形部位的内轮廓与

叶片的叶型相仿，用于叶片的成形加工；楔形块去除部

位的外形与楔形块形状相似，用于去除叶间导致楔形块

产生的加工余量，使加工过程中无楔形块产生，从而保

证加工平稳进行。

3 流场对加工稳定性的影响

对于等截面叶片整体叶轮套料电解加工，其流场通

常采用正流式加工 [17]（开放式流场），如图 4 所示，大部

分电解液会从底部和侧壁出液口中流出，仅有部分电解

液会反流至楔形块去除部位加工区，可能会导致楔形块

加工区电解液流速分布不均匀，从而影响加工稳定性。

此外，出液口处压力的突降也可能导致加工区域出现空

穴现象，进一步影响加工稳定性。

为减少和消除上述流场问题，采用正流加背压的封

闭式流场，如图 5 所示。电解液从成形部位加工区流出

后，会先充满集液腔，然后从两侧的出液口流出。

为分析不同流场结构对加工区电解液流速的影响，

采用 COMSOL 仿真平台对开放式流场和封闭式流场

进行仿真。为简化仿真计算过程，对电解液做如下假

设：电解液为理想状态流体，不包含气泡和固体电解产

物；电解液为恒定的、不可压缩的牛顿流体；忽略加工

过程中电解液温升及其产生的能量耗散；加工间隙内电

解液流动处于湍流状态 [18]。在上述假设下，电解液的

流动受连续性方程和 Navier–Stokes 方程的约束。仿真

时，不考虑重力对电解液稳态流动的影响，采用标准 k–ε
两方程湍流模型对上述流道模型进行求解 [19]。标准 k–
ε两方程湍流模型所采用的湍流动能和湍流耗散率约束

图 3 复合阴极结构

Fig.3 Composite cathode structure

楔形块去除部位

成形部位

图 4 开放式流场及流道模型

Fig.4 Open flow field and flow channel model

电解液流向

绝缘层
工件阳极

工具阴极

（a）开放式流场示意图

（b）开放式流场流道模型

进液口

顶部出液口

侧壁出液口

底部出液口
底面

截面A

图 5 封闭式流场及流道模型

Fig.5 Closed flow field and flow channel model

出液口

集液腔

电解液流向密封夹具

出液口

（a）封闭式流场示意图

（b）封闭式流场流道模型

进液口
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底面

截面A
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方程分别为 [20]
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式中，ρ为电解液密度；k 为湍流动能；t 为时间；ui、uj 为

平均相对速度分量；xi、xj 为坐标分量；μ为流体动力黏

度；μt 为湍流黏性系数；σk、σε 分别为湍流动能和湍流耗

散率约束方程的湍流普朗特数；Gk 为平均速度梯度引

起的湍流动能产生项；ε为湍流耗散率；G1ε、G2ε、Cμ 为

模型常数。

流场仿真参数设置如表 1 所示。图 6 为不同流场

中截面 A 的流速分布云图。由图 6（a）可知，在叶背侧

楔形块去除部位加工间隙内，电解液流速沿流程方向快

速降低，而且该加工区电解液出口处存在低流速区。流

速分布不均会造成加工部位的工件溶解速度分布不均。

流速高的部位电解液更新速度快，氢气泡不易聚集，电

解产物可及时排出，电导率较高，工件溶解速度较快；流

速低的部位电解液更新速度慢，氢气泡易聚集，产物排

出困难，电导率较低，工件溶解速度较慢，易导致加工短

路。由图 6（b）可知，采用封闭式流场后，叶背侧楔形

块去除部位加工间隙内的流速分布均匀性和整体流速

均得到提高。

在叶背侧楔形块去除部位加工间隙中间位置设置

采样线，在采样线上等距设置采样点，分析电解液沿流

程的流速分布情况。采样线及采样点编号设置如图 7
所示。

为进一步研究背压对加工区流场分布的影响，设置

封闭式流场出口背压为 0.2 MPa、0.4 MPa、0.6 MPa 并进

行仿真分析，仿真结果如图 8 所示。可以看出，随着

背压的增大，加工间隙内电解液流速的标准差由 3.16 
m/s 降低至 2.36 m/s，流速分布均匀性不断提高，有利于

稳定加工。然而，过度增大背压会导致流场的整体流速

较低。当背压由 0.2 MPa 增大至 0.6 MPa 时，加工间隙

内平均流速由 9.31 m/s 降低至 6.90 m/s，低于开放式流

场的平均流速 7.29 m/s，不利于稳定加工。因此，为保证

表 1 流场仿真参数

Table 1 Flow field simulation parameters

参数 开放式流场 封闭式流场

电解液入口压力/MPa 1.1 1.1

电解液出口压力/MPa 0 0.2

加工间隙/mm 0.1 0.1

G1ε 1.44 1.44

G2ε 1.92 1.92

Cμ 0.09 0.09

σk 1 1

σε 1.3 1.3

图 6 不同流场中截面 A 的流速分布

Fig.6 Velocity distribution of section A in different flow fields
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加工间隙内电解液高速且均匀地流动，所用封闭式流场

的最优背压为 0.4 MPa。
图 9 为不同流场中成形部位底面压强分布云图。

开放式流场的入口压力为 1.1 MPa，出口压力为 0。封

闭式流场的入口压力为 1.1 MPa，背压为 0.4 MPa。由

图 9（a）可知，在开放式流场中，成形部位底面存在负

压区。当负压区某处的压力小于该处流体的饱和蒸汽

压时，会导致该处流体产生空穴。空穴形成的气泡会破

坏该处流体的连续性，造成流动中断，妨碍工件表面的

正常溶解，影响加工稳定性。由图 9（b）可知，使用封

闭式流场时，背压改善了成形部位底面的流场压力突变

情况，消除了成形部位底面存在的负压区。

通过仿真可知，相比于开放式流场，封闭式流场提

高了加工部位流场的均匀性，消除了成形部位底面加工

区存在的负压区，更利于窄通道整体叶轮的稳定加工。

4 试验验证

4.1 试验准备

验证试验采用与仿真相同的加工参数，分别采用片

状阴极和复合阴极开展了窄通道整体叶轮套料电解加

工试验，主要试验参数如表 2 所示。工件材料和阴极材

料均为 2Cr13，电解液为硝酸钠溶液。试验装置由阴极

夹持装置、绝缘密封装置、分度装置和工件夹紧装置组

成，如图 10 所示。

4.2 阴极结构对工艺稳定性的影响

使用片状阴极加工窄通道整体叶轮时，叶间会出现

楔形块 （图 11）。楔形块会随机地停留在电解液流道中，

表 2 主要试验参数

Table 2 Main test parameters

项目 数值或条件

出液形式 开放式/封闭式

加工电压/V 26.5

电解液入口压力/MPa 1.1

电解液出口压力/MPa 0/0.4

电解液温度/℃ 25

初始加工间隙/mm 0.2

电解液电导率/（S/m） 8.1

进给速度/（mm/min） 1.8

图 8 不同背压下采样线流速分布

Fig.8 Velocity distribution of sampling lines under different back 
pressures
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图 9 不同流场下成形部位底面压强分布

Fig.9 Pressure distribution of forming parts in 
different flow fields
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图 10 窄通道整体叶轮套料电解加工试验装置

Fig.10 Test device of electrochemical trepanning machining for 
narrow channel integral impeller
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随时会引起加工短路。使用复合阴极加工时，由于去除

了叶间导致楔形块产生的加工余量，使得加工过程中无

楔形块产生，加工过程稳定。上述试验结果验证了复合

阴极在提高窄通道整体叶轮套料电解加工稳定性方面

的有效性。

4.3 流场对工艺稳定性的影响

流场分布的均匀性直接影响加工稳定性。使用开

放式流场加工时，其加工区域流场分布不均，导致加工

过程常出现过流甚至短路现象，叶片加工表面质量较

差，如图 12（a）所示；采用封闭式流场加工时，背压改

善了流场分布均匀性，使得加工过程平稳，加工出的叶

片表面质量较好，如图 12（b）所示。上述试验结果验

证了封闭式流场在提高窄通道整体叶轮套料电解加工

稳定性方面的有效性。

对比试验后，采用复合阴极和封闭式流场开展了

连续加工试验，共计加工了 41 个叶片，未出现过流、短

路等异常情况，加工过程稳定。采用海克斯康 Global 

S7107 三坐标测量机对加工出的叶片进行检测，在叶

片上设置 6 条采样线，在采样线上等距设置采样点，

如图 13 所示。其中，叶片的弦宽和长度均为 12 mm。

各采样点实测值与理论轮廓值之间的误差如图 14 所

示。可以看出，叶盆、叶背以及进排气边的加工误差

在 – 0.02 ~ +0.10 mm 之间，满足叶型 ±0.1 mm 的轮廓

度设计要求。对连续加工出的 41 个叶片进行检测，叶

片的加工重复精度在 0.04 mm 以内。试验结果表明，复

合阴极加封闭式流场可显著改善窄通道整体叶轮套料

电解加工稳定性，适合该类零件批量生产使用。

5 结论

（1）针对窄通道整体叶轮套料电解加工稳定性问

题，创新设计了复合阴极结构，既能够实现叶片的精密

成形，又能够在加工过程中去除会导致加工短路的楔形

块，对于提高加工稳定性起到显著作用。

（2）对比验证了开放式流场与封闭式流场对于加

工稳定性的影响，结果表明，封闭式流场加工过程中流

图 11 片状阴极连续加工产生的楔形块

Fig.11 Wedge block produced by continuous machining of sheet 
cathode

图 12 不同流场的加工叶片表面质量

Fig.12 Surface quality of machined blades with different flow fields

（a）开放式流场

（b）封闭式流场

图 13 叶片采样线及等距采样点位置

Fig.13 Position of blade sampling line and equidistant sampling point
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图 14 叶片加工误差分布

Fig.14 Distribution of blade machining error
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场分布更加均匀，加工稳定性更好。

（3）针对某型号窄通道整体叶轮，采用设计的复合

阴极结构和封闭式流场加工了 41 个叶片，加工精度满

足图纸设计要求，加工过程稳定，为该类零件的优质高

效电解加工奠定了技术基础。
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磷酸盐成分对石英纤维增强磷酸盐复合材料力学与

介电性能的影响研究

李 进1，何培刚2

（1. 航空工业直升机设计研究所，景德镇 330001；
2. 哈尔滨工业大学，哈尔滨 150001）

[ 摘要 ] 研究了 P/Al 比、Cr/Al 比对石英纤维增强磷酸盐复合材料物相组成、组织结构、力学性能与介电性能的影响。

结果表明，磷酸盐基体的物相组成主要为 Berlinite 相、低温方石英型 AlPO4 及未反应的 α–Al2O3，基体相的组成比例及

微观结构受 P/Al 比、Cr/P 比影响较大。当 P/Al = 4.1、Cr/P = 0.04 时，复合材料力学性能最佳，拉伸强度为 108.6 MPa，弯
曲强度为 135.3 MPa，断裂韧性 KⅠC 为 6.6 MPa·m1/2，复合材料表现为弱结合界面的塑性断裂特征。分析认为，此时

基体中含有较多粘接性能良好的 Al（H2PO4）3 相，基体表现为光滑平面状结构，有利于基体与纤维形成完整连续的

良好界面层。此外，材料介电性能受 Cr 含量影响较大，除 Cr/P = 0.08 材料外，所制备材料介电性能均可满足高温透

波材料性能要求，拥有广阔的应用前景。

关键词： 磷酸盐；石英纤维织物；力学性能；P/Al 比；Cr/P 比

Effect of Phosphate Composition on Mechanical and Dielectric Properties of Quartz 
Fiber-Reinforced Phosphate Composites

LI Jin1, HE Peigang2

(1. AVIC Helicopter Research and Design Institute, Jingdezhen 330001, China;
2. Harbin Institute of Technology, Harbin 150001, China)

[ABSTRACT] The effects of P/Al ratio and Cr/Al ratio on the phase composition, microstructure, mechanical properties 
and dielectric properties of quartz fiber-reinforced phosphate composites were investigated. The results show that the 
phase composition of the phosphate matrix is mainly composed of Berlinite phase, low-temperature quartz type AlPO4 and 
unreacted α–Al2O3, and the composition ratio and microstructure of the matrix phase are influenced by the P/Al ratio and Cr/
P ratio. When P/Al = 4.1 and Cr/P = 0.04, the composites have the best mechanical properties, with tensile strength of 108.6 
MPa, bending strength of 135.3 MPa and fracture toughness KⅠC of 6.6 MPa·m1/2, and the composites exhibit the plastic 
fracture characteristics of weak bonding interface. It is analyzed that at this time the matrix contains more Al(H2PO4)3 phase 
with good bonding properties, and the matrix exhibits a smooth planar-like structure, which is conducive to the formation 
of a complete and continuous good interfacial layer between the matrix and the fiber. In addition, the dielectric properties of 
the materials are greatly affected by the Cr content, except for Cr/P = 0.08 materials, the dielectric properties of the prepared 
materials can meet the performance requirements of high-temperature wave-transparent materials, and have a broad 
application prospect.
Keywords: Phosphate; Quartz fiber fabric; Mechanical properties; P/Al ratio; Cr/P ratio
DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2024.14.083

引文格式：李进, 何培刚. 磷酸盐成分对石英纤维增强磷酸盐复合材料力学与介电性能的影响研究[J]. 航空制造技术, 2024, 67(14): 
83–92.

   LI Jin, HE Peigang. Effect of phosphate composition on mechanical and dielectric properties of quartz fiber-reinforced 
phosphate composites[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2024, 67(14): 83–92.
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磷酸盐材料是一种粘接性能良好的无机胶黏剂，在

耐火陶瓷黏接剂、耐磨耐高温 / 抗氧化涂层、多孔材料

密封剂、耐火复合材料基体等领域有广泛的应用 [1]。近

年来，磷酸盐材料由于具有介电性能优异、强度高、耐高

温、热膨胀系数低等优势成为高温透波材料领域广受关

注的新型材料 [2–3]。最早于 1995—1996 年，Suzdal’tsev
等 [4] 就以磷酸盐为黏结剂，在低温时进行无压烧结，制

备了磷酸盐 – 氮化硅陶瓷复合材料，材料的介电性能随

温度的变化很小。值得注意的是，纤维增强磷酸盐复合

材料的固化成型工艺与一般陶瓷基复合材料有显著区

别，其制备过程中不需要高温高压的环境，成型方法与

树脂基复合材料接近，未来有望兼容 RTM、3D 打印等

新兴成型工艺方法 [5–7]。相比于其他无机非金属透波材

料，纤维增强磷酸盐陶瓷基复合材料在保证材料的介电

性能和力学性能基础上具有低温制备、高温使用、生产

周期短、成本低等优点，在高温透波材料领域拥有广阔

的应用前景。

目前我国针对纤维增强磷酸盐作为高温透波材料

的研究还处于初级阶段，在保证磷酸盐高温介电性能的

前提下，材料力学性能受基体性能限制，表现较差 [8–9]。

并且成分、制备工艺对磷酸盐基体的物相结构与性能的

影响机制尚不清晰。因而阐明磷酸盐材料成分与工艺

过程对低温聚合机制与高温演化过程的影响，优化复合

磷酸盐基体组成，制备出介电 – 机械综合性能优异的磷

酸盐复合材料成为目前研究重点 [10–11]。

本文通过研究基体的磷 / 铝 （P/Al）摩尔比、铬 / 磷
（Cr/P）摩尔比对复合材料物相组成、组织结构、力学性

能和介电性能的影响，阐明磷酸盐成分对材料聚合过程

与高温演化过程的影响机理，为调节磷酸盐聚合物反应

参数，优化复合材料基体组成提供数据支持，进而为提

高石英纤维增强磷酸盐复合材料的力学性能提供参考

和依据。

1 试验及方法

1.1 原材料

本文制备磷酸铝浆料所用原料及制备复合材料所

用二维石英纤维布的规格与来源如表 1 所示。

1.2 纤维增强磷酸盐复合材料的制备

纤维增强磷酸盐复合材料的制备选用手糊预浸料、

模压的方式，具体可分为磷酸盐基体浆料的制备与复合

材料的制备两步。

（1）磷酸盐基体浆料的制备过程。将一定浓度的

磷酸溶液与氢氧化铝按一定 P/Al 比倒入三颈烧瓶中，

在冷凝回流装置中 100 ℃反应 12 ~ 24 h 至溶液澄清。

按一定 Cr/P 比加入 CrO3，并加入甲醇还原得到磷酸盐

溶液。而后将磷酸盐溶液转移至放有 ZrO2 陶瓷磨球的

球磨罐中，按设置好的试验剂量将一定量的 Al2O3 填料

和 ZnO 固化剂混合后加入到磷酸盐溶液中。加料完成

后，将球磨罐密封好，放在混料机上球磨混料 24 h 即可

得到磷酸盐基体浆料。

（2）复合材料样品制备过程。首先将石英纤维布

裁剪成 15 cm×15 cm 的正方形，然后 300 ℃处理 2 h
以除去纤维表面浸润剂；而后采用手糊法将预处理好

的石英纤维布用磷酸盐基体浆料浸渍并按纤维束平行

铺放得到磷酸盐纤维预浸料，最后采用模压成型的方

式，将装有预浸料的模具放入烘箱中，在 250 ℃温度下

加热固化，最后脱模即可制得石英纤维增强磷酸盐复

合材料的成型板材。

1.3 性能测试

1.3.1 X 射线衍射（XRD）分析

在Empyrean型X射线衍射仪（荷兰 Panalytical公司）

上进行磷酸盐基体的物相检测。其中靶材选用 Cu–Kα
（λ = 0.15406 nm），加速电压和加载电流分别为 40 kV 和

100 mA。扫描步长和扫描速度分别为 0.02° 和 8 °/min。
1.3.2 扫描电镜（SEM）分析

在 Helios Nanolab600i 型场发射环境扫描电镜（美

国 FEI 公司）上观测基体和复合材料的显微形貌，辅以

配套的能量分散谱仪 （EDS）对基体元素分布情况进行

检测。在测试前使用 Gatan 离子喷镀仪对试样表面喷

金增加导电性，喷金过程中电流为30 mA，时间为300 s。
喷金处理后，试样表面呈现出均匀明亮的金黄色。

1.3.3 拉伸强度和拉伸模量测试

在 Instron–5569 型电子万能试验机上测定复合材料

拉伸强度，拉伸试样为直条状，试样宽 10 mm、厚 3 mm、长

120 mm，加载速率为 2 mm/min，采样间隔为 50 ms。加载

前，夹持 25 mm 引伸计测量试样应变，由应力 – 应变曲

线求得试样拉伸模量。每组测试 4 个试样，取平均值。

表 1 原材料规格及来源

Table 1 Raw material specifications and sources

原材料
名称

化学式
质量

分数/% 生产厂家

磷酸 H3PO4 85 天津市耀华化学试剂有限责任公司

氢氧化铝 Al(OH)3 99.5 天津市天力化学试剂有限公司

氧化铬 CrO3 99.5 天津市天力化学试剂有限公司

甲醇 CH3OH 99.5 天津市富宇精细化工有限公司

氧化铝 Al2O3 99.5 天津市天力化学试剂有限公司

氧化锌 ZnO 99.9 天津市天力化学试剂有限公司

石英
纤维布

SiO2 99.98 湖北菲利华石英玻璃股份有限公司
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1.3.4 弯曲强度测试

采用三点弯曲法在 Instron–5569 型电子万能试验

机上测定复合材料弯曲强度，试样宽 4 mm、厚 3 mm、长

36 ~ 40 mm，跨距 30 mm，沿 Z 向加载，加载方向如图 1
所示，加载速率 0.5 mm/min，每组测试 4 个试样，取平均

值。抗弯强度的计算公式为

�
f

a�
3

2
2

P L
bh

 （1）

式中，σf 为弯曲强度，MPa；Pa 为断裂载荷，N； L 为跨距，

mm；b 为试样宽度，mm；h 为试样厚度，mm。

1.3.5 断裂韧性测试

复合材料断裂韧性同样在 Instron–5569 型电子

万能试验机上测定，测试方法为单边切口梁法 （SENB
法），试样尺寸为宽 3 mm、厚 4 mm、长 36 ~ 40 mm，预制

缺口深度约为 2 mm，跨距为 20 mm，用金刚石刀片在

内圆切割机上完成缺口切割，缺口宽度约为 0.2 mm。沿 Y
方向加载不易出现分层现象，更能充分体现纤维的增韧效

果，加载方向如图 2 所示，加载速率为 0.5 mm/min，每组

测试 4 个试样，取平均值。

断裂韧性 KⅠC 的计算公式为

K S
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bhIC
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 （3）
式中，KⅠC 为断裂韧性，MPa·m1/2；Pb为最大载荷，N；a
为缺口深度，mm。

1.3.6 介电性能测试

采用电子科技大学生产的介电性能测试仪对复合

材料的介电常数和介电损耗进行测试，测试方法为“高

Q 腔”法，测试频率为 7 ~ 18 GHz，样品规格为 Φ50 mm，

厚度为 2 mm。

2 结果与讨论

2.1 不同 P/Al 摩尔比对复合材料组织结构和力学性能

   的影响

不同 P/Al 比对磷酸盐基体的组成和性质有重要影

响，进而影响最终制备的复合材料性能，为了研究不同

P/Al 比的基体对复合材料组织结构和性能的影响，制备

了不同 P/Al 摩尔比的磷酸盐聚合物复合材料，保持磷

酸浓度为 45%，Cr/P 摩尔比为 0.04，Al2O3 添加量为磷

酸质量分数的 85%，ZnO 添加量为磷酸质量分数的 2%。

图 3为不同 P/Al比基体固化后的XRD 衍射图谱。可知，

不同 P/Al 比磷酸盐基体固化后的相组成主要为 AlPO4

（PDF#11–0500）、Berlinite 相、Al（H2PO4）3 相及未反应

完全的刚玉型 α–Al2O3。其中，AlPO4 为低温方石英型

结构 [12]，属于正交晶系；Berlinite 为一种磷铝矿结构，

正 AlPO4 盐，六方晶系，由氧原子桥接 [PO4] 四面体和

[AlO4]四面体组成的共价网络结构 [13]。由图3可以看出，

当 P/Al 比由 3.5 变化为 3.7，磷酸盐的主相发生了明显

改变，由低温方石英型 AlPO4 转变为 Berlinite 相，并且

随着 P/Al 比的增大，低温方石英型 AlPO4 衍射峰逐渐

减弱，Berlinite 衍射峰增强，推测是由于较高的 P/Al 比使

得基体拥有过量磷酸的存在，有利于高温下与填料间的

反应，利于原子间的扩散重排，使得结构中存在缺陷的

低温方石英相磷酸铝减少。值得注意的是，当 P/Al = 4.1
时，固化后的基体中出现了大量 Al（H2PO4）3 相，推测

图 1 弯曲载荷加载方向示意图

Fig.1 Schematic diagram of loading direction of bending load

（a）复合材料石英纤维的排布方向 （b）加载方向
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P2 P3

Quartz fiber cloth

MatrixMatrix

Quartz fiber cloth
Z

X
Y

图 2 断裂韧性载荷加载方向示意图

Fig.2 Schematic diagram of loading direction of fracture 
toughness load

（a）复合材料石英纤维的排布方向 （b）加载方向

Matrix

Quartz fiber cloth
Z

X
Y

Y
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P2 P3Quartz fiber 
cloth
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图 3 不同 P/Al 比磷酸盐基体固化后的 XRD 图谱

Fig.3 XRD patterns of cured phosphate matrix with different 
P/Al ratios
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是由于过量磷酸与 Al2O3 反应生成的。但随着 P/Al 比
的继续增大，Al（H2PO4）3 相消失可能是由于更高的酸

性使其与填料进一步反应，使得 Al（H2PO4）3 消失完全

转变为 AlPO4 相。此外，P/Al 比从 3.5 增加到 4.5 的变

化过程中，基体保持了明显的晶体特征，结晶度高，未表

现出非晶相，由此可知基体经过 250 ℃固化后，可得到

完整的陶瓷相。

图 4 为不同 P/Al 比磷酸盐固化后基体的显微形貌，

可以看出磷酸盐基体的典型形貌，整体由连续分布的

AlPO4 包裹未完全反应的 Al2O3 陶瓷颗粒组成。固化的

基体整体连续致密，无微裂纹，但也存在一定的孔隙，这

是由于基体浆料在固化过程中水分的蒸发造成的。由

图 5 中 P、Cr 元素在选区内的分布可知，磷酸盐在区域

内的元素分布均匀并无偏聚，表明基体在固化过程中反

应均匀。并且值得注意的是，当 P/Al = 3.5 时，AlPO4 粘

结 Al2O3 形成的基体呈明显的颗粒状，且存在大量微观

孔洞，这可能是由于制样过程中基体断裂，低温方石英

型 AlPO4 粘结力不足而使得断裂过程中 Al2O3 颗粒脱

落所致；当 P/Al 比从 3.5 增大到 4.1，基体颗粒状形貌

逐渐模糊，逐渐呈现出平整的平面状形貌；当 P/Al = 4.1
时，已观察不到明显的凸起颗粒；而当P/Al比继续从 4.3
增大到 4.5 时，颗粒状形貌重新出现，基体呈现出粗糙

图 4 不同 P/Al 比磷酸盐聚合物基体固化后的显微形貌

Fig.4 Microscopic morphology of cured phosphate matrix with 
different P/Al ratios

（a）P/Al=3.5 （b）P/Al=3.7

5 μm 5 μm

（c）P/Al=3.9 （d）P/Al=4.1

5 μm 5 μm

（e）P/Al=4.3 （f）P/Al=4.5

5 μm 5 μm

图 5 P/Al = 3.7 时磷酸盐基体固化后的 SEM–EDS 图

Fig.5 SEM–EDS image of the cured phosphate matrix at P/Al = 3.7

1 μm

（a）基体的SEM图及EDS图谱区域

（b）Cr元素 （c）Al元素

（d）P元素 （e）O元素

结构，但基本微观上没有出现类似 P/Al = 3.5 时的孔洞

结构，基体连续致密，整体与 P/Al = 3.7 时的形貌相似。

由上可知材料在 P/Al = 4.1 时平面状材料结构拥有更为

连续致密的微观结构。而由图 6 纤维增强磷酸盐复合

材料的显微形貌可以看到，经向与纬向编织的石英纤维

束之间被磷酸盐基体填充致密，孔隙较少，表明基体对

石英纤维的浸润性较好，在压力作用下能够形成紧密堆

积，有利于提高磷酸盐基体的内聚强度和形成良好的界

面结合强度。值得一提的是，P/Al 比为 3.7 ~ 4.1 时纤维

与基体的界面更为连续，而当 P/Al 比为 3.5 和 4.5 时界

面处存在少量孔洞与缺陷，这与基体结构表现一致，因

而可见平面状连续基体结构更有利于纤维与基体间的

结合与载荷传递。但总体来看制备出的复合材料纤维

无明显的翘曲、脱粘、剥离现象，质量较好。

图 7 为不同 P/Al 比石英纤维增强磷酸盐复合材料

的力学性能。图 7（a）和（b）分别为不同 P/Al 比复合

材料的拉伸强度和拉伸模量，可以看出，随着 P/Al 比的增

大，复合材料的拉伸强度和拉伸模量均表现出先增大

后减小的趋势，当 P/Al = 4.1 时，复合材料的拉伸强度和

拉伸模量达到最大，分别为 108.6 MPa 和 23.4 GPa，相
比于 P/Al = 3.5 时，拉伸强度增加 22.4%，拉伸模量增加

40.1%，并且拉伸强度性能稳定、离散度较小，表现出明
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显的性能优势。

综合物相和显微组织结构的分析可知，从物相组成

上来说，基体中 Berlinite 相含量增多有助于基体强度的

提高，这是因为 Berlinite 相能够在 Al2O3 颗粒之间形成

强的键合 [14]，提高基体强度。而当 P/Al = 4.1 时，基体中

还保留了一定量的 Al（H2PO4）3 相，因 Al（H2PO4）3 相

优异的粘接性能 [15]，少量 Al（H2PO4）3 相的存在对复

合材料纤维与基体结合力的提高有积极意义。从显微

组织结构上来说，平面状的基体形貌相比于颗粒状，能

够最大限度地增加基体与纤维的接触面积，有利于磷酸

盐基体与纤维形成完整连续的良好界面层，有利于纤维

与基体间的载荷传递。因此，随着 P/Al 比的增大，复合

材料的拉伸强度和拉伸模量表现出先增大后减小的趋

势，当 P/Al = 4.1 时，复合材料的拉伸强度和拉伸模量性

能最好。

从图 7（c）可以看出，曲线表现为典型的纤维与

基体间弱结合界面的复合材料塑性断裂特征，纤维表

现出良好的增韧效果。整体断裂可分为 4 个阶段：OL
段为线弹性变形阶段，模量为定值，当到达 L 点时，基

体开始萌生新的裂纹；LP 段，随着应力的提高，基体不

断产生裂纹使材料模量下降；PM 段，应力继续提高，

裂纹也越来越大，部分纤维断裂，模量继续下降，当应

力达到 M 点后达到复合材料的强度极限；MN 段，此

阶段未断裂的纤维仍能承担一部分载荷，纤维脱粘、拔

图 6 不同 P/Al 比石英纤维增强磷酸盐复合材料的显微形貌

Fig.6 Microscopic morphology of quartz fiber-reinforced phosphate 
composites with different P/Al ratios

（a）P/Al=3.5 （b）P/Al=3.7

（c）P/Al=3.9 （d）P/Al=4.1

（e）P/Al=4.3 （f）P/Al=4.5

40 μm 40 μm

40 μm 40 μm

40 μm 40 μm

图 7 不同 P/Al 比纤维磷酸盐复合材料的力学性能

Fig.7 Mechanical properties of fiber-reinforced phosphate composites with different P/Al ratios
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出，复合材料逐层断裂，所能承担的应力快速下降，最

终完全断裂。

图 7（d）为不同 P/Al 比复合材料的弯曲强度，可

以看出，不同 P/Al 比复合材料的弯曲强度值表现出明

显的差距，其中，当 P/Al 为 4.1 和 4.3 时，弯曲强度较

高，尤其是当 P/Al = 4.1 时，弯曲强度为 135.3 MPa，相比

于 P/Al = 4.3 时的 100.0 MPa，弯曲强度增加 35.3%；相

比于弯曲强度最小，P/Al = 4.5 时的 45.5 MPa，增加了约

2 倍，仍显示出明显的性能优势。与拉伸强度测试结果

的相似性和规律性不同的是，弯曲强度测试结果出现了

两极分化，这可能是由于弯曲试验比拉伸试验力学环境

更加复杂，除了轴向拉应力外，还包括压缩、剪切等多种

受力模式，因此需要材料具有良好的综合力学性能。而

P/Al = 4.1 时，基体中 AlPO4 主要为强度较好的 Berlinite
相，并且由于 Al（H2PO4）3 相以及平面状的显微形貌，

使得复合材料拥有良好的基体结合状态。

图 7（e）和（f）分别为不同 P/Al 比复合材料的断

裂韧性和断裂功，可以看出，当 P/Al = 4.1 时，复合材料

的韧性最好，断裂韧性 KⅠC 为 6.6 MPa·m1/2，断裂功为

3393 J/m2。除了 P/Al=4.5 外，其他不同 P/Al 比复合材料

的 K ⅠC 在 3~5 MPa·m1/2 左右，断裂功在 1500~3500 
J/m2 左右。一般浸渍烧结工艺制备的石英纤维增强石

英材料的断裂韧性 KⅠC 为 2 MPa·m1/2 左右，与之相比，

石英纤维增强磷酸盐复合材料的断裂韧性有了显著提

高，复合材料表现出更高的可靠性。与前述结果相似，

材料在 P/Al = 4.1 时表现出最佳的性能，但值得注意的

是，P/Al = 4.5 时，弯曲强度和断裂韧性下降较快，可能

是因为 P/Al 比过大，基体浆料酸性较大，对纤维的腐蚀

损伤造成的。

图 8（a）为不同 P/Al 比复合材料带缺口试样弯曲

载荷 – 位移曲线，可以看出试样的失效方式均表现为韧

性断裂特征。图 8（b）为弯曲试样失效的宏观照片，可

以看出试样没有明显的断口。但当 P/Al 为 3.5 和 4.5 时，

试样发生明显的开裂，并且试样的拉伸侧和压缩侧均存

在裂纹，说明试样的开裂形式为拉断与剪切破坏，此外，

开裂区域及整个试样表面并未发生分层，表明复合材料

的层间结合强度较高。综上，纤维增强磷酸盐复合材料

在 P/Al = 4.1 时表现出最佳的机械性能。

2.2 不同 Cr/P 摩尔比对复合材料组织结构和力学

   性能的影响

Cr3+ 虽然在磷酸盐聚合物基体中占比较少，但其不

同添加量对基体的组成和性质有着不可忽视的作用，为

了探究 Cr3+ 含量对复合材料组织结构和性能的影响，制

备了不同 Cr/P 摩尔比的磷酸盐复合材料，P/Al 摩尔比

选用 2.1 节中力学性能最佳的配比 （P/Al =4.1），并控制

填料含量，制备工艺不变。

图 9 为不同 Cr/P 比基体固化后的 XRD 图谱。可

以看出，由于 Cr3+ 含量较少，XRD 图谱中并未寻到含

Cr3+ 的各类无机盐的特征峰，物相仍以磷酸铝和残余

Al2O3 为主，磷酸铝盐表现为 Berlinite 相和低温方石英

型 AlPO4 相。在 Cr/P 比的整个变化范围内 Berlinite 相

图 8 不同 P/Al 比纤维增强磷酸盐复合材料的失效方式

Fig.8 Failure modes of fiber-reinforced phosphate composites with 
different P/Al ratios
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Fig.9 XRD patterns of cured phosphate matrix with different Cr/P 
ratios
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的衍射峰都是最强的，说明 Berlinite 相在基体中的含量

较多，当 Cr/P<0.06 时，基体中还含有 Al（H2PO4）3 相，

并且含量随着 Cr/P 比的增加而增加，但当 Cr/P = 0.06
时，Al（H2PO4）3 相消失，说明 Cr3+ 会参与磷酸盐固化

过程，影响反应过程从而影响基体物相组成。同样的，

不同 Cr/P 比的基体固化后结晶度高，未表现出非晶相，

说明 Cr/P 比不同的基体经 250 ℃固化后可得到完整的

陶瓷相。

图 10、11 为不同 Cr/P 比磷酸盐基体及石英纤维增

强磷酸盐复合材料固化后的显微形貌。由图 10 可以看

出，固化的基体较为连续致密，无微裂纹，但基体中存在

固化过程水分蒸发形成的气孔。值得注意的是，随着

Cr 添加量的增加基体形貌由凹凸不平的颗粒状形貌逐

渐向相对平整光滑的平面状形貌过渡，有利于基体与纤

维的复合，说明基体溶液中 Cr3+ 的加入，在一定程度上

改变了基体浆料的固化特性。由图 11 可以看出，Cr/P
比为 0.02 ~ 0.06 时基体对纤维的粘接性更高，纤维间结

合更紧密，基体对石英纤维的浸润性较好，在压力作用

下能够形成紧密堆积，有利于提高磷酸盐基体的内聚强

度和形成良好的界面结合强度。

图 12 为不同 Cr/P 比磷酸盐聚合物复合材料的力

学性能。图 12（a）和（b）分别为不同 Cr/P 比复合材

料的拉伸强度和拉伸模量，可以看出，随着 Cr 加入量

的增加，复合材料拉伸性能呈现先增加后减小的趋势。

不添加 Cr 制备的复合材料的拉伸强度和拉伸模量分

别为 83.9 MPa 和 17.4 GPa，与添加 Cr 的复合材料差

距明显，与 Cr/P = 0.04 相比，强度下降约 22.7%，模量下

降约 25.6%。以上结果表明，Cr 的加入能够显著提高

磷酸盐聚合物复合材料的机械性能，其作用机理推测

是 Cr3+ 能够提高磷酸铝溶液的稳定性，改善基体溶液

的浸润性，同时使固化后替代 Al 的占位进入磷酸铝网

络结构中改善基体键合强度与固化特性，从而提高复

合材料的力学性能。值得一提的是，当 Cr/P = 0.04 时，

复合材料的拉伸强度和拉伸模量达到最大值，分别为

108.6 MPa 和 23.4 GPa。
图 12（c）为不同 Cr/P 比复合材料弯曲强度，可以

看出复合材料的弯曲强度变化趋势与拉伸强度基本一

致，同样在 Cr/P = 0.04 时达到最大的弯曲强度，为 135.3 
MPa，相比于未添加 Cr 的复合材料的弯曲强度增加

56.6%。图 12（d）和（e）分别为不同 Cr/P 比复合材料

断裂韧性和断裂功，随着 Cr/P 比的增大，复合材料的断

裂韧性和断裂功也呈现先增大后减小的趋势，同样在

Cr/P = 0.04 时，复合材料韧性最好，断裂韧性 KⅠC 为 6.6 
MPa·m1/2，断裂功为 3393 J/m2，其他添加 Cr 的复合材

图 10 不同 Cr/P 比磷酸盐基体固化后的显微形貌

Fig.10 Microscopic morphology of cured phosphate matrix with 
different Cr/P ratios
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图 11 不同 Cr/P 比石英纤维增强磷酸盐聚合物复合材料的显微形貌

Fig.11 Microscopic morphology of quartz fiber-reinforced 
phosphate composites with different Cr/P ratios
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图 12 不同 Cr/P 比纤维增强磷酸盐复合材料的力学性能

Fig.12 Mechanical properties of fiber-reinforced phosphate composites with different Cr/P ratios
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图 13 不同 Cr/P 比纤维增强磷酸盐复合材料的失效方式

Fig.13 Failure modes of fiber-reinforced phosphate composites with 
different Cr/P ratios
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料的断裂韧性 KⅠC 都在 5.0 MPa·m1/2 以上，断裂功也在

2500 J/m2 以上。

综上，在制备过程中少量引入 Cr3+ 能够显著提高复

合材料的强度与韧性，且在 Cr/P = 0.04 时，复合材料的

强度与韧性均达到最大，综合力学性能较好。

图 13 为不同 Cr/P 比纤维增强磷酸盐复合材料的

失效方式。图 13（a）为不同 Cr/P 比复合材料带缺口

试样弯曲载荷 – 位移曲线，可以看出试样的失效方式均

表现为韧性断裂特征。而从弯曲试样断裂的宏观照片

图 13（b）中可以看出，试样均无明显断口，侧面也看不

到明显的裂纹，也未观察到分层现象，说明复合材料在

达到能够承受最大载荷后，仍然具有一定承载能力，能

够承受较大的变形，材料具有较高的可靠性。

2.3 P/Al 摩尔比、Cr/P 摩尔比对复合材料介电性能的

   影响

图 14 为不同 P/Al 比复合材料的介电常数和介

电损耗随频率变化曲线。从图 14（a）可以看出，不

同 P/Al 比复合材料的介电常数在 3.4 ~ 3.8 之间，并且

在 7 ~ 18 GHz 频率范围内，介电常数稳定，随频率的增

加介电常数略有下降。P/Al = 4.1 时，介电常数较高，

在 3.8 左右；P/Al = 3.5 时，介电常数最低，在 3.4 左右。

由图 14（b）可以看出，在 7~ 18 GHz 频率范围内，不

同 P/Al 比复合材料的介电损耗随频率的增加而先增大

后减小，其中，在低频范围内，损耗波动较小，在高频范
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围内，损耗波动较大。P/Al = 4.1 时，介电损耗较高，在

6.54×10–3~7.35×10–3 范围内波动；P/Al = 3.5 时次之，

损耗在 5.33×10–3~6.44×10–3 范围内波动；其他 P/Al 比
复合材料的介电损耗基本在 4.40×10–3~5.68×10–3 范

围内波动。总体来说，复合材料的介电常数要比对应的

基体和增强体的本征介电常数小，这是因为复合材料制

备过程未经过烧结致密，其中的孔隙结构会降低复合

材料的介电常数。而当 P/Al = 3.5 时介电常数 εr 为最低

值，主要是由于材料主相为方石英相磷酸铝，方石英相

磷酸铝 （εr = 5.1，tanδ = 0.005，tanδ为损耗角正切值）较

Berlinite 相 （εr = 6.6，tanδ = 0.0229）拥有较好介电性能。

而 P/Al = 4.1 时复合材料的介电常数和介电损耗较高，

可能与复合材料中的 Al（H2PO4）3 相存在有关，一方面

由于体系中羟基的存在会导致介电性能变差；另一方面

较强的粘结性能会减少材料微观孔隙，使得介电常数与

损耗增加。对于天线罩用高温透波材料，要求其介电常

数和介电损耗应该分别在 1~4 和 10–3~10–4 范围内，因

此，制备复合材料所用到的材料均可满足介电要求，具

有良好的介电性能。

图 15 为不同 Cr/P 比复合材料的介电常数和介电

损耗随频率变化曲线。由 15（a）可知，在 7~ 18 GHz
频率范围内，不同 Cr/P 比复合材料的介电常数稳定，随

频率的增加介电常数略有下降。当 Cr/P = 0 时，复合材

料介电常数最低，在 3.3 ~ 3.4 之间；Cr/P = 0.04 时，复合

材料介电常数最高，在 3.7 ~ 3.8 之间；其他 Cr/P 比复合材

料的介电常数基本稳定在 3.5 ~ 3.6 之间，但总体介电常数

满足透波材料要求。但由图 15（b）可以看出，在 7~ 18 
GHz 频率范围内，复合材料的介电损耗受 Cr 含量影响

较为明显，随着 Cr/P 比的增大，复合材料的介电损耗不

断增大，推测这主要是由于 Cr 的掺入，使磷酸盐材料的

结构中成分发生变化从而影响材料极化强度进而影响

材料介电性能。并且不同 Cr/P 比复合材料在低频范围

内损耗波动较小，在高频范围内损耗波动较大。值得一

提的是，当 Cr/P = 0.08 时，介电损耗较高，在 8.36×10–3~ 
1.15×10–2 范围内波动，已不满足材料应用要求。

综上，复合材料介电性能受 Cr/P 比影响较大，Cr
含量的增多会增大复合材料的介电常数和介电损耗，

过多的引入 Cr3+ 甚至会使复合材料的介电损耗高于

图 14 不同 P/Al 比复合材料的介电常数和介电损耗随频率变化曲线

Fig.14 Variation of dielectric constant and dielectric loss with 
frequency for different P/Al ratio composites
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图 15 不同 Cr/P 比复合材料介电常数和介电损耗随频率变化曲线

Fig.15 Variation of dielectric constant and dielectric loss with 
frequency for different Cr/P ratio composites
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1.0×10–2，显著影响材料透波性能。

3 结论

（1）磷酸盐基体的主要物相组成为 Berlinite 相、低

温方石英型 AlPO4 及未反应的 α–Al2O3 相，当 P/Al = 4.1
时基体中还含有 Al（H2PO4）3 相，这对提升磷酸盐粘

结性能进而提高复合材料力学性能有积极的作用。Cr3+

参与到了溶液反应和固化反应中，起到了调节溶液和基

体性质的作用。整体基体的显微形貌由连续 AlPO4 相

包覆粘接 Al2O3 颗粒组成，随着 P/Al 比和 Cr/P 比的提

高，基体表现为颗粒状像光滑平面状形貌变化趋势，制

备的复合材料显微形貌均致密均匀。

（2）不同 P/Al 比和 Cr/P 比对复合材料力学性能有

很大影响，P/Al 比的提高会增加 Berlinite 相的含量，提

高 Al2O3 颗粒之间的键合强度，进而提高复合材料机械

性能，但过高的 P/Al 则会使基体对纤维腐蚀损伤，对复

合材料性能造成负面影响。而 Cr3+ 的引入能够改变材

料网络结构中键合状态，提高复合材料的强度与韧性，

当 P/Al = 4.1、Cr/P = 0.04 时，复合材料力学性能最佳，拉

伸强度为 108.6 MPa，拉伸模量为 23.4 GPa，弯曲强度

为 135.3 MPa，断裂韧性 KⅠC 为 6.6 MPa·m1/2，断裂功为

3393 J/m2。

（3）不同 P/Al 比复合材料的介电常数在 3.4~3.8 之

间，介电损耗在 4.40×10–3~7.35×10–3 之间，能够满足透

波材料应用需求。但复合材料介电性能对Cr3+ 更为敏感，

Cr3+ 的增加会增大复合材料介电损耗影响其透波性能。
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面向某太阳能无人机机翼的梁结构设计制造与验证

齐朝辉1，朱胜利1，杨殿国1，王晓阳1，2

（1. 航空工业第一飞机设计研究院，西安 710089；
2. 西北工业大学，西安 710129）

[ 摘要 ] 太阳能无人机机翼具有典型的低翼载荷、大柔度、大展弦比特征，翼梁作为机翼的主承力结构，其承载能力

与重量要求十分严格。如何提高翼梁结构承载效率，达到承载能力与重量的综合平衡，并实现大尺寸复合材料翼梁

的整体化设计与制造，是太阳能无人机翼梁结构研究中的关键技术问题。本文首先针对太阳能无人机复合材料翼梁

设计提出了一种快速选型及优化设计方法，该方法通过计算梁不同截面的承载能力来确定设计参数，同时考虑了铺

层对称性、应变约束及稳定性约束，能够避免在方案阶段建立全机有限元模型并进行反复迭代计算，从而提高了翼梁

结构的设计效率。其次，针对大尺寸复合材料圆管梁结构，提出了一种新型的专用成型方法，基于阴模成型实现了翼

梁整体化制造并保证了制件成型质量，为类似的大型复合材料结构的制造工艺提供了参考。最后，开展了 2 m 量级

圆管梁静力试验，典型截面的应变结果与设计结果误差不超过 10%，验证了此快速优化设计方法的适用性。

关键词： 复合材料；翼梁；太阳能无人机；结构设计；有限元法；铺层

Structural Design, Manufacturing and Verification of Composite Material Wing Beam for 
Solar-Powered UAV

QI Zhaohui1, ZHU Shengli1, YANG Dianguo1, WANG Xiaoyang1, 2

(1. AVIC The First Aircraft Institute, Xi’an 710089, China;
2. Northwestern Polytechnical University, Xi’an 710129, China)

[ABSTRACT] Solar-powered drones are equipped with wings that possess typical characteristics of low wing loading, 
high flexibility, and high aspect ratio. As the main load-bearing structure of the wing, the wing spar has very strict 
requirements on its load capacity and weight. The key technical issues in the research of solar-powered drone spar structures 
were how to improve the load efficiency of the spar structure, achieve a comprehensive balance between load capacity and 
weight, and realize the integrated design and manufacturing of large-scale composite material spars. This paper proposes 
a fast structural configuration selection and optimization design method for the composite material spar design of solar-
powered drones. This method determines the design parameters by calculating the load capacity of the spar cross-section, 
and considers the ply symmetry, strain constraint, and stability constraint at the same time. It can avoid building a full-
scale finite element model and performing iterative calculations at the scheme stage, thus improving the design efficiency 
of the spar structure. Secondly, for the large-scale composite material tubular spar structure, a dedicated molding method 
is proposed, which realizes the integrated manufacturing of the spar and ensures the quality of the molded parts, providing 
a reference for the manufacturing process of similar large-scale composite material structures. Finally, a static test of a 
2 m-scale tubular spar is carried out, and the strain results of the typical cross-section are within 10% error of the design 
results, verifying the applicability of this fast optimization design method.
Keywords: Composite materials; Wing spar; Solar-powered UAV; Structural design; Finite element method; Lay up
DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2024.14.093

引文格式：齐朝辉, 朱胜利, 杨殿国, 等. 面向某太阳能无人机机翼的梁结构设计制造与验证[J]. 航空制造技术, 2024, 67(14): 93–101, 108.
  QI Zhaohui, ZHU Shengli, YANG Dianguo, et al. Structural design, manufacturing and verification of composite material 

wing beam for solar-powered UAV[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2024, 67(14): 93–101, 108.



94 航空制造技术·2024年第67卷第14期

研究论文 RESEARCH

近年来，高空长航时太阳能无人机发展迅猛，随着

太阳能推进系统、电池技术、材料科学的进步，高空长航

时太阳能无人机的载荷能力、航行时间不断提升，逐渐

具备一定的商用价值 [1]。为提高升限、延长留空时间 [2]、

减小能量消耗，太阳能无人机结构的重量控制面临新的

挑战。来自不同国家及机构的太阳能无人机结构特征

各有区别，共同点如下。

（1）大量采用复合材料来满足太阳能无人机苛刻

的重量要求，复合材料使用率基本接近 100%[3]。

（2）采用大展弦比设计降低诱导阻力，从而提供更

高的整机升阻比及更低的翼载荷 [4]。

（3）为满足太阳能板铺设及结构轻量化需求 [5]，一

般采用轻质柔性蒙皮，且蒙皮不承载，载荷主要通过主

梁承担。

对于大展弦比无人机而言，翼梁作为机翼的主承力

结构，几乎承受机翼的全部载荷，对飞机的飞行性能至

关重要，因此复合材料翼梁的设计是太阳能无人机结构

设计的核心，当前应用较为成功的翼梁结构形式有圆管

梁及夹芯板方管梁两种，其各自代表的型号见图 1。

典型太阳能无人机型号中，复合材料圆管梁使用最

多，主要代表包括空客的“Zephyr”，其结构如图 1（a）
所示。此外，美国 NASA“Helios”系列飞机 [6] 及中

国“彩虹”太阳能无人机等也均采用了圆管翼梁。空客

“Zephyr”系列的最新型号“Zephyr S”翼展达到 25 m、

起飞重量 62~65 kg、有效载荷 5 kg，保持着平流层连续

飞行 64 d 的最长纪录。

“Solar Impulse”太阳能载人飞机翼梁则采用蜂窝

夹芯板方管梁结构，如图 1（b）所示，方形管梁的对接

接头采用了承弯承剪耳片对接。历经两代发展 [7]，“Solar 
Impulse 2”于 2016 年达成了仅用太阳能完成环球飞

行的设计目标，其翼展达到了 72 m，起飞重量约 2400 
kg[7]。“X–HALE”[8] 无人机也采用方管梁的类似结构，

上下缘贴合翼型外型面，从而实现最大的抗弯刚度，机

翼中间采用铝合金接合段对接。

在太阳能无人机翼梁的优化设计方面，国内外学者

做了较多研究工作，但研究对象及方法各有不同。昌敏

等 [9] 研究了太阳能无人机复合材料梁典型截面承载能

力的理论计算方法，并计算了不同参数组合的截面应

力，提出仅考虑正应力约束，工字梁承载效率高于方形

梁及圆管梁，但工字梁承扭能力较差，一般不使用，同时

提出一种基于数值计算、展向分区、优化铺层的翼梁设

计流程，但设计中未考虑结构稳定性。曹岩等 [10] 对比

了不同梁的特征，结论和文献 [9] 相符，并通过有限元

法对蜂窝夹芯方梁结构的设计参数组合进行了计算，但

是并未涉及屈曲及铺层的设计。英国索尔福德大学的

Alsahlani 等 [11] 也利用与文献 [9] 中类似的解析方法计

算分析了梁截面，研究了失效的区域，并给出了计算方

法。北京航空航天大学的 Zhang 等 [12] 针对泡沫夹芯方

管梁，先优化截面铺层层数再优化夹芯参数，完成了两

阶优化并开展了试验，结果表明，夹芯结构相比于层压

板结构可以减少刚度溢出和增加临界屈曲载荷，并改善

了太阳能无人机的飞行效率，但在铺层优化时，未考虑

翼梁整体尺寸变量及部分铺层约束要求。

本文提出了一种太阳能无人机复合材料翼梁的设

计方法，避免了设计前期建立全机有限元模型的反复迭

代计算，在满足铺层对称性和限制应变约束、稳定性约

束的前提下实现了太阳能无人机翼梁结构选型及参数

的快速优化设计。本文针对大尺寸复合材料圆管梁进

行研究并提出了一种新型的专用工艺方法，制造出合格

样件并进行了试验。

1 机翼结构及设计

本文研究的超大展弦比柔性机翼采用碳纤维复合

材料翼梁、复合材料桁架肋、芳纶柔性蒙皮的典型复合
图 1 两种太阳能无人机结构

Fig.1 Two kinds of solar-powered UAV structures

（b）“Sloar Impulse”太阳能飞机

（a）空客“Zephyr”太阳能无人机
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材料轻质结构，薄膜蒙皮承受气动载荷，翼肋将气动载

荷引起的弯矩、剪力和扭矩传递到主梁，由其全部承受。

主梁位于距离机翼前缘约 30% 平均气动弦长位置处，

基本在机翼的气动压心线上，从而尽可能减少附加扭

矩。对于大展弦比太阳能无人机机翼结构而言，由于翼

载荷低，以及动力电机、机身等部件对机翼的卸载作用，

使得机翼剪力较小，但由于机翼翼展大，所以机翼根部

弯矩大，因此本文以抗弯作为设计中主要考虑的载荷，

另一方面，由于铺层对称性可能影响零件变形并导致内

应力，本文同时考虑了铺层的对称性。

复合材料结构设计中首先需要满足强度要求，对于

强度约束，工程计算中一般采用应变限制；考虑到屈曲

问题，还需限制屈曲载荷值下限；为研究结构全部的承

载特性，还需考虑破坏载荷。全部约束由式 （1）描述。

L L
L L
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�

�

�

�
�
�

�
�
�
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max
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max

� �
� �


[ ]

[ ]

 （1）

式中，Ldmg、Lblk 分别为梁发生破坏、屈曲时的载荷，必须

高于外部载荷的最大值 Lmax；[ε] 为翼梁任意一点的应变

值的集合，在工程中，一般要大于限制的最小的压缩应

变 εmin，小于限制的最大拉伸应变 εmax。

一般来说，应变值范围的确定与材料性能及工程要

求有关系，本文取应变的上下限为 ±3500 με，对于截面

对称的梁结构，由于在纯弯矩作用下，最大拉应变和最

大应变值十分接近，一般考虑受压部分即可。在满足上

述约束条件时，使得设计结构达到最轻为设计目标。

2 翼梁承载能力分析

2.1 计算方法

对于匀质材料而言，通过计算截面形状的惯性矩即

可得到截面的抗弯刚度，并可以根据外部载荷计算截面

不同点的应力、应变值。

圆形、方形典型截面的设计变量如图 2 所示。

惯性矩 IA 的基本计算公式为

IA
A
y A� � 2

d  （2）

式中，y 为截面任意点的纵向坐标；A 为截面几何区域。

通过材料的杨氏模量可计算出对应弯矩下截面的

应力、应变。而对于复合材料层压板结构，根据复合材

料层压板理论，通过层压板的单层力学性能和铺层方案

计算出层压板的等效模量 Ex，其方向垂直于梁的截面，

计算方法为 [12]

E
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� �
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式中，t 为层压板总厚度；Aij 为总铺层结构的面内刚度

矩阵值 [13]，计算方式为

A Qij ij k
k

n

t�
�
�

1
 （4）

式中，i、j 取 1、2、6。折算刚度矩阵 Qij 由单层铺层材料

的基础力学参数决定；tk 则为第 k 层铺层的厚度 [13]。

对于可以分为多个层压板计算的截面形式，可以通过

截面各部分的 Ex 和对应部分的惯性矩 IA 计算总截面

抗弯能力表征值I total，即
[11]

I Itotal �
�
� i i
i

n

E
1

 （5）

式中，Ei 代表截面的第 i 部分层压板的 Ex；Ii 为截面第 i
部分层压板对应的惯性矩 IA。对于连续形状的截面，可

以写为积分形式，即

I total � � y E AxA

2
d  （6）

此时的 Ex 为对应位置的层压板等效模量。当确定

了截面的限制应变 ε，则可以根据式 （7）计算出截面对

应的弯矩载荷值 Mx。

M I
x Y
�
� total  （7）

式中，Mx 是截面上承载的弯矩；Y 为截面应变最大或最

小点距离形心的纵向高度。

2.2 梁截面方案承载特性解析计算分析

在复合材料薄壁结构中，屈曲的发生常在材料强度

极限之前，对于太阳能无人机的大展弦比机翼，梁的屈

曲问题需要重点考虑。圆管梁由于拉压面都为曲面，有

效提高了其抗屈曲能力；对于方形梁而言，面板则可以

采用夹芯结构提升抗屈曲能力，相比无夹芯结构，能够

有效提高其屈曲特征值。因此后续的研究选择层压板

圆管梁和夹芯板方管梁作为研究对象。

本文针对这两种典型构型的梁截面，利用 2.1 节中

的方法计算其应变对应载荷。考虑外形几何限制、工艺

要求等因素，设计圆管梁截面直径 D = 240 mm，夹芯方

管梁边长为 L= 240 mm，四边圆角内径 r = 24 mm，外

径 R = 32 mm，芯材厚度为 8 mm，腹板和上下板铺层

相同，截面形状见图 3。为了尽量降低机翼的变形，提

高刚度和强度，材料的选用遵循轻质、高强、高模量的

图 2 截面及其设计参数

Fig.2 Section and design parameters

D t

x
y

b

h
x

y

t2

t1

（a）圆形截面 （b）方形截面
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原则。本文选择具有较高纤维方向模量的 M40J 单向

带预浸料；考虑到结构局部加强、切削加工及铺层成型

的要求，还需有织物参与铺层，综合成本及材料性能，

选用 W3021 织物预浸料；夹芯结构材料选择芳纶纸蜂

窝，在相同密度时，芳纶纸蜂窝比常用的 PMI 泡沫夹

芯材料具有更高的支撑方向模量。材料参数见表 1 和

2，截取样段长度 1000 mm。

通过计算不同铺层对应的载荷来研究不同截面梁

的承载特性，并为后续展向铺层设计做基础工作。其中

不同厚度对应的铺层利用文献 [14] 中的方法生成，其基

本思路：先生成多种铺层比例交叉融合的铺层库，再对

铺层顺序根据约束条件进行筛选，根据设计指标确定最

优核心层组，最后基于此层组进行加层和丢层，形成完

整铺层库。本文基于此方法对生成的铺层库进行设计，

从而保证铺层对称性并提高了结构稳定性，生成的铺层

库结果见表 3，两种不同截面梁的铺层均从中选取。

针对两种不同截面，通过式 （5） ~（7）计算其不同

铺层在设计应变下的载荷值，其中I total1、Mx1 对应圆管

梁，I total2、Mx2 对应夹芯板方管梁。如图 3（a）所示，圆

管梁的I total1 为

I total d d1
2 2 3

8
� � �� �y E E t y D tExA x S xA S �

 （8）

对于图 3（b）所示带圆角的蜂窝夹芯板方管梁，由

于夹芯材料相比面板材料在面内方向杨氏模量极小，所

以对整体抗弯刚度几乎没有贡献，分析时可以忽略芯

材，只考虑两层面板，即在计算I total2 时仅求和内外面板

对应的项，从而简化计算，与非夹芯结构的计算方法相

同。将截面分为内外 （S2、S1）两部分，对每部分的 1/4
进行分段线积分并求和，I total2 计算化简结果为

I total2
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 （9）
计算结果统计见表 4。

2.3 梁截面方案承载特性仿真分析

为进一步验证解析法的计算精度，并研究梁的屈曲

和破坏载荷，本文通过 ABAQUS 有限元分析软件对梁

样段模型进行计算分析。样段的约束方式为一端固支，

在悬臂梁的另一端施加纯弯矩载荷，模拟翼梁实际受载

状态。层压板圆管梁采用 S4R 壳单元模拟；夹芯方管

梁则采用 SC8R 单元模拟层压板面板，将蜂窝夹芯视为

各向异性匀质材料，用 C3D8R 体单元进行模拟，单元共

节点约束，厚度方向单元数 4个。在分析中，做如下假设：

（1）夹芯和面板的胶接面足够牢固，不会先于面板发生

失效； （2）蜂窝单元大小相比整体尺寸足够小，可以忽
表 1 单层复合材料弹性力学参数

Table 1 Elastic parameters of single layer composite

材料
ρ/

（kg/m3）
t/mm E1/MPa E2/MPa μ G12/MPa

W3021 1560 0.21 59600 64100 0.058 3780

M40J 1600 0.145 201000 7940 0.274 3880

  注：ρ为密度；t 为厚度；μ为泊松比；E1、E2 为 1、2 方向的弹性
模量；G12 为 12 面内的剪切模量。

表 2 芳纶纸蜂窝芯材料等效弹性力学工程常数

Table 2 Equivalent elastic engineering constant of aramid paper 
honeycomb core material

E1/MPa E2/MPa E3/MPa μ12 μ13 μ23 G12/MPa

1 1 148 0.37 0.01 0.01 3.6

  注：E3 为 3 方向的弹性模量；μ12、μ13、μ23 分别为 12、13、23 面内的
泊松比。

图 3 样段截面示意图

Fig.3 Cross-section diagram

t

t

t

 

D=240 mm

S

dS

θ

l=224 mm
L=240 mm

r=24 mm

L-2R

S1

S2
l-2r

R=32 mm

（a）圆管梁截面 （b）夹芯方管梁截面

表 3 铺层库

Table 3 Lay up library

t/mm 铺层方式/（°）

1.87 ±45/0/90/–45/45/0/0/45/–45/90/0/±45

1.58 ±45/0/90/–45/0/0/45/90/0/±45

1.435 ±45/0/90/–45/0/45/90/0/±45

1.29 ±45/0/90/–45/45/90/0/±45

1 ±45/0/90/90/0/±45

0.855 ±45/0/90/0/±45

0.71 ±45/0/0/±45

0.565 ±45/0/±45

0.42 ±45/±45

0.21 ±45
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略其尺寸影响。

针对两种结构选取不同铺层参数进行 Dynamic-
Explicit 非线性分析，研究其承载特性。得到其在限制

应变、屈曲及破坏时的载荷，其中破坏行为由 Hashin 准

则 [15] 定义，材料破坏相关参数见表 5，加载时载荷由 0
加载至最大弯矩，载荷采样单元位置处于样段中点上缘

以排除边界条件影响。分析结果云图见图 4。
不同铺层厚度对应的截面积见表 6，解析法、有限

元法得到的限制应变载荷见图 5。圆管梁取样点的平

均误差为 3.86%，而夹芯方管梁为 3.45%。可见，解析法

精度与有限元结果误差极小，考虑到计算方便，限制应

变载荷采用解析法结果。

不同截面积、不同截面构型在不同限制条件下的载

荷见图 6。可以看出，在采用同一铺层库时，夹芯板方

管梁的屈曲出现在较高面板厚度及以上，而圆管梁则出

现在 1 mm 厚度以下。分析认为，对于圆管梁而言，随

着铺层厚度降低，厚度与尺寸之比更小，屈曲更容易发

生在材料破坏之前；而夹芯方管梁则相反，由于夹芯材

料的支撑作用，厚面板更容易先发生屈曲，薄面板材料

则更容易先发生破坏。计算发现，夹芯方管梁在屈曲之

后还能继续承载直至结构破坏，圆管梁在屈曲之后几乎

立刻失去承载能力，继而完全失效，说明夹芯方管梁后

表 4 计算结果统计

Table 4 Calculation result statistics

厚度t/mm 等效模量Ex/MPa I total1/（108 N·m2） I total2/（108 N·m2） Mx1/（N·m） Mx2/（N·m）

1.87 80986 23.170 8.2214 57924 20553

1.58 90333 21.836 7.7481 54590 19370

1.435 79150 17.377 6.1659 43442 15415

1.29 65454 12.918 4.5837 32295 11459

1 73778 11.287 4.0052 28218 10013

0.855 83411 10.911 3.8715 27277 9679

0.71 90884 9.8722 3.5030 24680 8758

0.565 62178 5.3747 1.9071 13437 4768

0.42 13560 0.8713 0.30917 2178 773

0.21 13560 0.4357 0.15459 1089 386

表 5 材料破坏相关参数

                Table 5 Related parameters of material failure MPa

材料
纵向拉
伸强度

横向拉
伸强度

纵向压
缩强度

横向压
缩强度

纵向剪
切强度

横向剪
切强度

W3021 780 771 633 654 75 75

M40J 2316 41.7 1281 154 76.8 76.8

屈曲承载能力更强。

结合表 6 分析图 6，分别比较夹芯板方管梁和圆管

梁任一截面积对应的 3 条载荷曲线中的最低值，此值为

当前截面积对应的铺层的承载能力。从理论计算来说，

虽然方形截面有利于提高抗弯刚度，但如图 6 所示，用

L1、L2 将图按截面积分为低、中、高 3 个区域，分析结果

中仅在右边较高面板厚度时承载能力有优势，在中间厚

度时和圆管梁承载能力区别不大，在厚度较低时反而不

如圆管梁。

究其原因，夹芯板方管梁由于双侧面板的存在，在

相同载荷的前提下，单侧面板厚度低，铺层数量少，导致

面内刚度矩阵的优化空间小，造成面板整体模量较低，

限制应变载荷小；另一方面，蜂窝夹芯的存在虽然提高

了结构抗屈曲能力，但低面板厚度时屈曲载荷溢出，最

终承载能力还是由应变限制决定，且蜂窝芯与其粘接胶

膜共同造成了重量的大幅增加，因此不是优选方案。

3 总体铺层参数设计及制造工艺方案实施

3.1 总体铺层参数设计

在结构参数设计时，基于第 2 节中的计算方法得到

图 6 曲线，即得到不同铺层参数的限制应变载荷、屈曲

载荷及破坏载荷，可以得知不同铺层和截面对应的失效

形式，从而得到其承载能力。

与机翼的展向弯矩图进行对比，可以确定展向铺层

设计方案，如图 7 所示，其中结构安全系数取 1.3（图

中各数值表示机翼展向范围对应的铺层厚度）。对于

图 7 中翼梁根部的最大设计载荷，比对图 6 可知，在应

变限制条件下，圆管梁根部铺层厚度为 1.58 mm，可选

铺层有 8 组，且 1.2 mm 铺层厚度以下具有明显承载优
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表 6 铺层厚度与截面积对应表

Table 6 Lamination thickness and cross-sectional area correspondence table

构型
铺层厚度 t

1.87 mm 1.58 mm 1.435 mm 1.29 mm 1 mm 0.855 mm 0.71 mm 0.565 mm 0.42 mm 0.21 mm

夹芯方管梁截面积/mm2 3292 2781 2526 2271 1760 1505 1250 994 739 370

圆管梁截面积/mm2 1410 1191 1063 973 754 641 535 422 317 159

图 4 不同承载状态的有限元分析云图

Fig.4 Contour plot of finite element analysis in different bearing states

（a）夹芯方管梁应变分布云图

（c）夹芯方管梁破坏位移云图

（f）圆管梁屈曲过程（10×变形缩放）

（d）圆管梁破坏位移云图

正应变

正应变

（e）夹芯方管梁屈曲过程（10×变形缩放）

正应变

（b）圆管梁应变分布云图

正应变

位移/mm
位移/mm

势。在此载荷以下，夹芯板方管梁可选铺层参数仅有

4 组，且根部载荷裕度大，中间过渡也不平滑。因此圆

管梁在设计空间、承载能力、重量方面都具有明显的优

势，此参数即为后续工艺制造的结构参数。

3.2 制造工艺方案及实施

根据图 7 的设计结果，圆管梁越靠近尖部，铺层厚

度越薄，越容易发生变形和损坏，对制造工艺提出了较

高的要求。

复合材料零件成型方法较多，其中碳纤维管的常见

成型工艺有缠绕、卷制、模压、拉挤成型等。传统碳纤维

管的卷制、缠绕工艺成型方法一般需要将预浸料铺于阳

模表面后固化成型，对于大型复合材料圆管梁部件的成

型，可能存在脱模困难、外表面精度不满足要求的问题，

纤维方向也无法完全满足设计要求。而模压成型工艺

模具及机械成本较高，拉挤成型也难以适用。

本文针对大型复合材料圆管梁结构提出专用成型
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工艺方法，如图 8 和 9 所示。采用柱状 EPS 泡沫作为

管梁内部芯模，芯模外部包裹离型风管真空袋，真空袋

外侧包裹铺层后，合紧上下外侧阴模，端口密封。之后

利用端口加压孔对风管真空袋进行内部加压，模具整体

抽真空，将预浸料铺层压在外侧模具内壁，使预浸料铺

层与外侧模具之间的气体排出，以减少成品缺陷。将模

具与预浸料铺层整体置于大型烘箱中加温固化。中间

的 EPS 泡沫芯模在 120 ℃时融化，无须抽芯，从而降低

了零件损坏率。通过保证模具加工精度、控制密封质量、

调节工艺参数，提高成品质量，达到设计要求。

试制成品如图 10 所示，经测量圆柱度、直线度、表

面粗糙度可知，成品件能够满足大尺寸管梁加工质量要

求。采用本文的阴模成型方法，能够良好地满足纤维取

向的要求，由于内部加压，外部贴合模具，保证了装配面

精度，同时降低了孔隙率，零件成型质量高。经无损检

测，成型样件能够满足 HB 7224—1995 复合材料构件

通用技术条件规定的 A 级缺陷标准。

4 试验验证

4.1 样件加载试验

利用 3.2 节中的方法制造试验件并进行试验验证。

图 11 中绿色部分为厚度 1.58 mm 的完整层铺层。蓝色、

图 5 解析法及有限元法 3500 με 限制应变下载荷值对比

Fig.5 Comparison of analytical method and finite element method 
for load values at 3500 με

解析计算限制应变载荷（圆管梁）
有限元限制应变载荷（圆管梁）

解析计算限制应变载荷（夹芯方管梁）
有限元限制应变载荷（夹芯方管梁）
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图 6 承载能力统计

Fig.6 Statistical chart of bearing capacity

最大设计载荷

L1 L2

解析计算限制应变载荷（圆管梁）
有限元屈曲载荷（圆管梁）
有限元破坏载荷（圆管梁）

有限元屈曲载荷（夹芯方管梁）
有限元破坏载荷（夹芯方管梁）

解析计算限制应变载荷（夹芯方管梁）
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图 7 展向弯矩及铺层示意图

Fig.7 Spanwise bending moment and lamination diagram

1.3倍弯矩
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0.42 mm

0.565 mm

0.71 mm

1.29 mm
0.855 mm

1.435 mm

1.58 mm
图 8 成型工艺方案示意图

Fig.8 Schematic diagram of molding process

预浸料铺层

离型风管真空袋

外部阴模

加压
真空

EPS泡沫芯模

图 9 工艺装备安装图

Fig.9 Process equipment installation diagram

透气毡
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密封结构

加压孔

离型风管真空袋

预浸料铺层
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紫色部分分别为实际结构中挂载段及对接段增强区。

如图 12 所示，在试验件样段不同截面圆周的上下左右

4 个位置各布置一组 3 个不同方向的应变片，与梁轴线

夹角分别为 45°、90°、0°。
如图 13 所示，试验时，试验件右端通过支持夹具

固定在承力墙上，试验加载端通过专用夹具固定，使用

MTS FlexTest 32 通道协调加载系统、RT–ETS–1152 通

用数据采集系统进行加载试验及数据采集。加载误差

小于 1%，数据采集系统误差小于 0.1%。

为方便试验中加载操作及数据处理，参考实际载荷

量级，选择 10000 N·m 弯矩及 –230 N 剪力作为参考载

荷值，以此值为 100% 进行加载。实际加载到 100% 时

的载荷值：Fz = 230.71 N，Mx = 10011.89 N·m。

加载过程分为两步。

（1）分别按照 10%、7% 的梯度加载至 60% 和 67%

并记录数据，最后按照 10% 的梯度卸载并记录数据，卸

载完成后等待 120 s 再测量位移和应变数据。

（2）加载完成后继续按照 3% 的梯度加载至 70%
并记录数据，之后按照连续加载的方式加载至试验件破

坏，并记录数据。

4.2 试验结果

加载过程中样件未出现异响，全程未见屈曲。加载

直至断裂，断裂位置出现在右侧基本铺层区域，断面如图

14 所示，纤维发生断裂和脱出，断裂截面垂直于轴线。

完整层段应变 – 载荷曲线见图 15，可见，随着载荷

的增大，材料应变呈现出近似线性增加，试验应变结果

和解析法计算结果误差不超过 10%。

试验结果证明，上述方法设计的根部样段达到了设

计要求。分析认为，试验和理论计算的误差主要来源于

实际加载状态和理论分析状态的区别。同时，试验中圆

图 10 成品样件

Fig.10 Finished beam samples

（a）全尺寸圆管梁成品样件

（b）圆管梁样段试验件

图 11 试验件设计及加载示意图

Fig.11 Schematic diagram of specimen design and loading

固定端
约束

Fz

Fy

y x

Mx

My

z

t=1.58 mm

图 12 梁样段试验件

Fig.12 Beam segment specimen

图 13 试验现场

Fig.13 Test site

试验件 连接夹具

三角架

图 14 试验件断面形貌及断裂位置

Fig.14 Cross-section morphology and fracture location of specimen

（a）试验件断面形貌

（b）试验件断裂位置
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管梁根部样段未发生屈曲，验证了 2.3 节中仿真分析的

正确性。 

5 结论及展望

5.1 结论

（1）提出了一种复合材料翼梁的结构快速设计方

法，基于研究不同梁截面的承载能力，避免了设计前期

建立复杂优化模型或有限元模型反复迭代。针对本文

算例，在考虑铺层对称性、应变约束条件、屈曲约束条件

的前提下完成了截面构型选型及圆管梁参数的优化设

计，为太阳能无人机的梁结构设计提供了参考。研究表

明，在本研究的载荷量级下，圆管梁相比夹芯方管梁具

有铺层设计空间大、重量轻的构型优势，但后屈曲承载

能力不如夹芯方管梁。

（2）针对大尺寸复合材料圆管梁结构进行研究并

设计了一种新型的专用制造工艺方案，通过结合泡沫芯

模与外部阴模，加压固化成型，制造了符合设计质量要

求的样件，为类似的复合材料大型结构提供了参考。制

造试验件对翼梁根部设计参数进行了试验验证，试验结

果在线性范围内与理论计算结果的误差不超过 10%，试

验中未出现屈曲，验证了设计方法的可行性和准确性。

分析认为，试验误差主要来源于实际加载状态和理论分

析状态的区别。

5.2 展望

（1）设计技术方面。大展弦比太阳能无人机复合材

料翼梁结构精细化程度高、重量要求苛刻，常规设计方

法往往难以满足要求。需要研究专用设计流程与规范，

基于复合材料结构的多层级耦合优化，可引入复合材料

翼盒弯扭耦合效应，针对性放宽铺层设计约束条件，从

而进一步开发材料潜力，提高结构的承载效率。

（2）材料技术方面。对于重量敏感、载荷量级低的

太阳能无人机复合材料结构，亟须通过降低预浸料厚

度，提高铺层总层数来改善铺层设计空间，从而需要进一

步发展小丝束碳纤维技术。然而小丝束碳纤维目前应用

面小、价格高昂，丝束的减小也为预浸过程调配等方面带

来工艺难点，尚待整个产业链的进一步发展支撑。

（3）制造工艺方面。对于超薄、多层预浸料的复合

材料零件来说，精度控制难度增大，放开铺层设计时，还

需要深入研究成型过程的变形抑制技术。同时层数增多

导致生产效率降低，针对性发展自动铺丝、自动铺带设备

等的研制，能够推进基于超薄预浸料的复合材料制造工

艺的成熟，进一步支持太阳能无人机的未来发展与应用。
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镍基高温合金GH4169端铣加工表面形貌研究*

段春争，吕启东，韩世凯
（大连理工大学，大连 116024）

[ 摘要 ] 研究镍基高温合金 GH4169 端铣加工表面形貌影响因素，对控制 GH4169 的加工表面粗糙度和提高

GH4169 加工质量有着重要意义。基于单因素端铣试验，探明了铣削速度、铣削深度、每齿进给量及铣削宽度对表

面粗糙度和三维表面形貌的影响机理及规律。研究表明，对表面粗糙度的影响程度由大到小依次为每齿进给量、铣

削宽度、铣削速度、铣削深度；加工表面呈现出纵横相间的纹理，且对表面纹理深度的影响程度由大到小依次为铣

削速度、铣削深度、每齿进给量、铣削宽度；结合加工表面粗糙度与三维表面形貌选取最佳加工参数：铣削速度

V=100 m/min，铣削深度 t = 0.1 mm，每齿进给量 fz = 0.025 mm/z，铣削宽度 aw = 5 mm。

关键词： 镍基高温合金 GH4169；端铣加工；工艺参数；表面粗糙度；表面形貌

Study on Surface Morphology of Nickel-Based Superalloy GH4169 by End-Milling

DUAN Chunzheng, LÜ Qidong, HAN Shikai
(Dalian University of Technology, Dalian 116024, China)

[ABSTRACT] It is of great significance to study the influencing factors of the surface topography of nickel-based 
superalloy GH4169 processed by end-milling to control the surface roughness and improve the machining quality of 
GH4169. Based on single-factor end-milling experiments, the effects of milling speed, milling depth, feed per tooth and 
milling width on surface roughness and 3D surface topography were investigated. The results show that the influence 
degree on surface roughness is as follows: Feed per tooth, milling width, milling speed, milling depth, etc. The machined 
surface mostly presents the texture of vertical and horizontal phase, and the degree of influence on the surface texture depth 
is as follows: Milling speed, milling depth, feed per tooth, milling width; Combined with the processing surface roughness 
and 3D surface topography, the best processing parameters are: Milling speed V =100 m/min, milling depth t = 0.1 mm, feed 
per tooth fz = 0.025 mm/z, milling width aw = 5 mm.
Keywords: Nickel-based superalloy GH4169; End-milling; Process parameters; Surface roughness; Surface morphology
DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2024.14.102

* 基金项目：国家自然科学基金 （51775083）。

引文格式：段春争, 吕启东, 韩世凯. 镍基高温合金GH4169端铣加工表面形貌研究[J]. 航空制造技术, 2024, 67(14): 102–108.
  DUAN Chunzheng, LÜ Qidong, HAN Shikai. Study on surface morphology of nickel-based superalloy GH4169 by end-

milling[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2024, 67(14): 102–108.

镍基高温合金 GH4169 的主要合金元素是铜、镍、

钼，具有较高的高温强度、组织稳定性、抗氧化性、耐腐

蚀性及良好的焊接性能，是制造航空发动机零部件的主

要材料之一 [1–2]。对航空发动机的使用故障进行分析，

发现航空发动机的主要失效形式是疲劳损坏 [3–4]。疲劳

损坏主要集中在工件表面，工件表面微小的凹陷和凸起

极易引起应力集中，加快工件的疲劳损坏，从而缩短工

件的使用周期。因此对镍基高温合金 GH4169 加工过

程中表面形貌进行分析研究具有重要意义。

国内外学者对 GH4169 加工表面的表面形貌进行

了多方面的研究 [5]。杜劲等 [6] 研究了切削速度对切

削 GH4169 表面粗糙度的影响，研究结果表明，低速切
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削时，切削速度对表面粗糙度的影响不大，但是当切削

速度大于 200 m/min 时，GH4169 的表面粗糙度随着速

度的增加而增加。Pawade[7] 和 Xu[8] 等通过高速切削

Inconel 718 研究了切削用量对其表面粗糙度的影响，研

究结果表明，切削参数中进给量对加工表面的表面粗糙

度影响最大，切削深度对加工表面的表面粗糙度影响

最小。Yazid 等 [9] 使用涂层硬质合金刀具切削 Inconel 
718，研究了不同切削用量、不同润滑和冷却方式对表面

粗糙度的影响，发现微量润滑方式所获得的加工表面粗

糙度要小于干切削所获得表面的表面粗糙度；当切削速

度在 90 ~150 m/min 之间时，表面粗糙度随着切削速度

的增加而增加。

现有的大部分研究分析了切削参数对表面粗糙度

的影响规律，而忽略了切削参数对表面纹理深度的影响

规律。由于加工表面的纹理深度会严重影响到零部件

的装配质量，本文将采用单因素试验探究不同的切削参

数对 GH4169 端铣加工表面的粗糙度及表面纹理的影

响机理与规律，为 GH4169 加工过程中表面质量的保证

和表面粗糙度的控制提供试验依据。

1 试验及方法

采用 OKUMA MB56–VA 高速机进行镍基高温合

金 GH4169 的端铣加工试验，如图 1 所示，试验中刀柄

采用 WARLAK 公司生产的 EXN03R–20–C20–150L–3T
刀杆，刀片采用 LNMU0303X–SD600 刀片，切削液选

用乳化液。试验过程分为粗加工和精加工两步工序，

其中，粗加工获取后续精加工的加工基准面并且去除

材料表面的热处理层，精加工采用端铣参数如表 1 所

示。铣削试验完成后，采用美国 ZYGO 公司生产的

NewView9000 型 3D 表面形貌仪采集不同铣削参数下

的表面形貌，如图 2 所示。

2 结果与讨论

2.1 表面粗糙度分析

根据单因素端铣加工试验结果 （表 2），得到铣削速

度 V 对加工表面粗糙度的影响曲线，如图 3 所示。可

以看出，当铣削速度从 10 m/min 增加到 60 m/min，表面

粗糙度随着铣削速度的增大而线性增大；曲线在 60 
m/min 处出现拐点，随后表面粗糙度随着铣削速度的增

大而减小，但是随着铣削速度的进一步增加，其减小趋

势逐渐变缓。原因是当铣削速度小于 60 m/min 时，随

着铣削速度的增加，铣削温度也增加，刀具的切削性能

变差，导致表面质量恶化。而当铣削速度大于 60 m/min
时，铣削速度的增加大大减少了切屑对加工表面的划刻

刮伤，此时表面粗糙度随着铣削速度的增加而减小。

图 4 为铣削深度 t 对加工表面粗糙度的影响曲线。

可以看出，铣削深度在 0.05~1.0 mm 范围内变化时，加

工表面的表面粗糙度随着切削深度的增加而不断增大，

并且随着铣削深度的增加，其增加的趋势变缓。原因是

随着铣削深度的增加，铣削力及加工表面的铣削变形增

大，因此加工表面的表面粗糙度随着切削深度的增加而

增加。

表 1 端铣试验参数

Table 1 End-milling test parameters

参数 值

铣削速度V/（m/min） 10，20，40，60，80，100

铣削深度t/mm 0.05，0.07，0.09，0.1，0.2，0.5，1.0

每齿进给量 fz /（mm/z） 0.01，0.025，0.05，0.1，0.15，0.2

铣削宽度aw /mm 1，2，5，8，10

图 1 单因素端铣试验

Fig.1 Single factor end-milling test
图 2 表面形貌测量试验

Fig.2 Surface topography measurement test
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表 2 单因素试验结果

Table 2 Results of single factor experiment

序号
铣削速度V/
（m/min）

铣削深度t/
mm

每齿进给量 fz/
（mm/z）

铣削宽度aw/
mm

表面粗糙度

轮廓算数平均偏差 Ra/μm 轮廓最大高度 Rz/μm

1 10 0.2 0.1 5 0.449 3.795

2 20 0.2 0.1 5 0.7415 6.684

3 40 0.2 0.1 5 1.135 8.951

4 60 0.2 0.1 5 1.718 11.732

5 80 0.2 0.1 5 0.3235 15.28

6 100 0.2 0.1 5 0.2935 4.882

7 25 0.05 0.1 5 0.131 1.47

8 25 0.07 0.1 5 0.153 1.88

9 25 0.09 0.1 5 0.357 3.901

10 25 0.1 0.1 5 0.4685 5.546

11 25 0.2 0.1 5 0.620 6.091

12 25 0.5 0.1 5 0.682 8.107

13 25 1.0 0.1 5 0.78 12.666

14 25 0.2 0.01 5 0.275 5.199

15 25 0.2 0.025 5 0.275 6.62

16 25 0.2 0.05 5 0.389 7.466

17 25 0.2 0.1 5 0.620 6.091

18 25 0.2 0.15 5 0.928 8.197

19 25 0.2 0.2 5 1.677 10.695

20 25 0.2 0.1 1 0.681 8.961

21 25 0.2 0.1 2 0.691 5.020

22 25 0.2 0.1 5 0.733 4.754

23 25 0.2 0.1 8 0.799 7.177

24 25 0.2 0.1 10 1.215 23.509
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图 3 铣削速度与表面粗糙度关系

（t = 0.2 mm, fz = 0.1 mm/z, aw = 5 mm）

Fig.3 Relationship between milling speed and surface roughness 
(t = 0.2 mm, fz = 0.1 mm/z, aw = 5 mm)

图 4 铣削深度与表面粗糙度关系

（V = 25 m/min, fz = 0.1 mm/z, aw = 5 mm）

Fig.4 Relationship between milling depth and surface roughness
(V = 25 m/min, fz = 0.1 mm/z, aw = 5 mm)
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图 5 为每齿进给量 fz 对加工表面粗糙度的影响曲

线，可见表面粗糙度随着每齿进给量的增加呈指数性增

加。原因是随着每齿进给量的增加，铣刀的挠性变形增

大，积屑瘤和鳞刺的高度也增加，导致表面质量恶化。

图 6 为铣削宽度 aw 对加工表面粗糙度的影响曲线，

随着铣削宽度的增加，表面粗糙度呈指数性增加。这是

由于在端铣过程中，铣刀未参与铣削的铣削刃对已加工

表面有修整的作用，但随着铣削宽度的增加，铣刀未参

与切削的切削刃逐渐减少，对加工表面的修正作用也越

小，导致表面粗糙度增大。

2.2 表面纹理分析

端铣加工利用铣刀端部齿进行切削，加工表面完全

复制了铣刀的铣削刃形状及刀具的切削轨迹。并且铣

削过程中存在较大的径向铣削力，铣刀在铣削过程中会

产生挠性变形，如图 7 所示。产生挠性变形的铣刀与加

工平面之间有一个较小的夹角，导致工件加工表面对应

切削轨迹的位置产生周期性沟壑状划痕，划痕的深度随

着铣刀挠性变形的增大而增大。并且铣削过程中未参

与铣削的铣削刃在对已加工表面进行修整的同时也会

形成较浅的沟痕，从而形成纵横相间的表面纹理，如图

8 所示。

铣削速度变化时的加工表面形貌如图 9 所示。可

以看出，当铣削速度由 10 m/min 增大到 80 m/min，加工

表面的纹理逐渐变深，但是随着铣削速度的进一步增

加，加工表面的纹理开始变浅。这是由于当铣削速度从

10 m/min 增加到 80 m/min 时，铣削力随着速度的增加

而增加 [10]，此时刀具的挠性变形也增大，导致加工表面

形成了较深的沟壑纹理。当铣削速度进一步增加时，铣

削力随着铣削速度的增加而减小，此时刀具的挠性变形

也减小，加工表面的沟壑纹理变浅。

铣削深度变化时的表面形貌如图 10 所示。可以看

出，随着铣削深度的增大，加工表面的纹理深度逐渐增

加。原因为切削力随着铣削深度的增加而增大，刀具的

挠性变形增大，从而导致加工表面形成了更深的纹理。

图 11 为每齿进给量变化时的表面形貌。可以看出，

随着每齿进给量的增大，加工表面的纹理深度逐渐增

大，但增大趋势不明显。因为随着每齿进给量的增加，

切削力增大的同时，铣刀底部受力面积逐渐增加，导致

刀具的挠性变形小幅度地增大。因此，随着每齿进给量

的增加，加工表面的纹理深度虽然有所增加但增加趋势

较为缓慢。

图 5 每齿进给量与表面粗糙度关系

（V = 25 m/min, t = 0.2 mm, aw = 5 mm）

Fig.5 Relationship between feed per tooth and surface roughness
(V = 25 m/min, t = 0.2 mm, aw = 5 mm)
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图 6 铣刀直径 20 mm 时，铣削宽度与表面粗糙度关系

（V = 25 m/min, t = 0.2 mm, fz = 0.1 mm/z）

Fig.6 When the cutter diameter is 20 mm, the surface roughness 
changes with the milling width (V = 25 m/min, t = 0.2 mm, 

fz = 0.1 mm/z)
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Fig.7 Flexible deformation produced by the milling cutter
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图 9 不同切削速度下的加工表面形貌（t = 0.2 mm, fz = 0.1 mm/z, aw = 5 mm）

Fig.9 Machined surface morphology at different cutting speeds (t = 0.2 mm, fz = 0.1 mm/z, aw = 5 mm)
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图 10 不同切削深度下的加工表面形貌（V = 25 m/min, fz = 0.1 mm/z, aw = 5 mm）

Fig.10 Machined surface morphology at different cutting depths (V = 25 m/min, fz = 0.1 mm/z, aw = 5 mm)
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图 12 为铣削宽度变化时的表面形貌。可以看出，

随着铣削宽度的增加，加工表面的纹理深度先减小后增

加。这是由于当铣削宽度较小时，未参与铣削的铣削刃

在已加工表面上划刻形成周期性的沟壑纹理，随着铣削

宽度的增加，由于划刻作用形成的沟壑纹理减少，同时

加工表面的纹理深度也随着铣削宽度的增加而减小。

但是随着铣削宽度的进一步增加，铣削力和铣刀的挠性

变形逐渐增加，在铣削过程中形成了较深的纹理，导致

图 11 不同每齿进给量下的加工表面形貌（V = 25 m/min, t = 0.2 mm, aw = 5 mm）

Fig.11 Machined surface morphology at different feed rates per tooth (V = 25 m/min, t = 0.2 mm, aw = 5 mm)
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图 12 铣刀直径 20 mm 时，不同铣削宽度下的加工表面形貌（V = 25 m/min, t = 0.2 mm, fz = 0.1 mm/z）

Fig.12 When the cutter diameter is 20 mm, the machined surface morphology under different milling widths (V = 25 m/min, t = 0.2 mm, fz = 0.1 mm/z)
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加工表面的纹理深度随着铣削宽度的增加而增加。

3 结论

（1）在研究的铣削参数范围内，GH4169 端铣加工

参数对表面粗糙度的影响程度由大到小依次为每齿

进给量 > 铣削宽度 > 铣削速度 > 铣削深度。

（2） GH4169 端铣加工时，加工表面会形成周期性

沟壑状纹理。在研究的铣削参数范围内，对表面形貌质

量的影响程度由大到小依次为铣削速度 > 铣削深度 >
每齿进给量 > 铣削宽度。

（3）通过单因素试验，总结出最佳的切削参数：铣

削速度 V = 100 m/min，铣削深度 t = 0.1 mm，每齿进给量

fz = 0.025 mm/z，铣削宽度 aw = 5 mm（铣刀直径为 20 mm）。
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柔性工装装夹下复合材料薄壁件铣边变形预测*

张洪浩1，廖文和1，2，李鹏程1，田 威1，吴 超1，张 霖1

（1. 南京航空航天大学，南京 210016；
2. 南京理工大学，南京 210094）

[ 摘要 ] 针对复合材料薄壁件在阵列式柔性工装装夹下进行铣边加工的变形问题，通过有限元软件 ABAQUS 对其

铣削过程进行模拟仿真。研究了 POGO 柱间距、POGO 柱到边沿的边距，以及复材薄壁件主要纤维角度对铣边变形

的影响规律。提出了柔性装夹时的薄壁件变形预测方法，可以有效预测间距、边距、角度等参数影响下的薄壁件的变

形，对薄壁件边沿自重变形预测的误差值最大为 3.6%，对薄壁件边沿外力变形预测的误差值最大为 2.70%。

关键词： 柔性工装；复合材料；薄壁件；铣边加工；有限元仿真

Prediction of Edge-Milling Distortion of Composite Thin-Walled Workpiece in 
Flexible Tooling System

ZHANG Honghao1, LIAO Wenhe1, 2, LI Pengcheng1, TIAN Wei1, WU Chao1, ZHANG Lin1

(1. Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China;
2. Nanjing University of Science and Technology, Nanjing 210094, China)

[ABSTRACT] Aiming at the edge-milling distortion problem of the composite thin-walled workpiece, which is clamped 
on the flexible tooling system, the milling process is simulated by finite element method with commercial software 
ABAQUS. The influence of POGO column spacing, POGO column to edge margin, and the main fiber angle of composite 
thin-walled parts on the milling deformation is studied. A method for predicting the deformation of thin-walled parts during 
flexible clamping is proposed. This method can effectively predict the deformation of thin-walled parts under the influence 
of parameters such as spacing, margins, and angles. The method has a maximum error value of 3.6% for the prediction of 
the edge weight deformation of thin-walled parts, and a maximum error value of 2.70% for the prediction of the external 
force deformation of the edge of the thin-walled parts.
Keywords: Flexible tooling system; Composite material; Thin-walled workpiece; Edge-milling; Finite element simulation
DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2024.14.109

* 基金项目：国防基础科研项目重点项目 （JCKY2019606B001）；江苏省重点研发项目 （SBE2021031001）。

引文格式：张洪浩, 廖文和, 李鹏程, 等. 柔性工装装夹下复合材料薄壁件铣边变形预测[J]. 航空制造技术, 2024, 67(14): 109–115.
  ZHANG Honghao, LIAO Wenhe, LI Pengcheng, et al. Prediction of edge-milling distortion of composite thin-walled 

workpiece in flexible tooling system[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2024, 67(14): 109–115.

为提升飞机作战性能和战场生存能力，飞机主结构

对轻量化设计和增加有效载荷的需求日益迫切，而复合

材料以可设计性、轻质、高强、抗疲劳、耐腐蚀、易修补等

优点成为飞机结构的首选材料，并进一步使飞机复杂结

构大部件一体化成形制造成为必然，这也使得复合材料

在飞机制造中的用量日趋增加 [1]。

目前大型复杂复合材料构件成型精度差，在成型过

程中通常在构件边缘留有余量，固化之后再进行铣削去

除 （铣边），以满足与其他零部件的装配及连接要求。然

而，复合材料由纤维和基体复合而成，其力学性能呈现

出明显的各向异性，层间强度低，且碳纤维硬度高、强

度大，为铣边带来了极大困难，铣削过程中极易出现撕
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裂、毛刺、分层、烧伤等加工缺陷 [2]。其次，飞机大型复

合材料构件产品具有尺寸大、结构复杂、壁厚不均匀、品

种多、加工区域可达性差等特点，生产中几乎不能采用现

有的通用数控机床完成大型复杂复合材料构件的铣边任

务，且人工铣边效率低、精度差，造成产品报废率高 [3]。

此外，在传统的生产模式中，大型复合材料构件产

品的铣边均采用固定实体模具，每个产品在生产过程中

均需要专用模具，而且这些固定实体模具尺寸规格大、

制造周期长、存放占用场地大、利用率低，一旦飞机外形

设计有微小改动，就要重新制作模具，导致大量工时的

耗费，使整个零件的生产开发成本提高。采用柔性工装

进行加工是解决此问题的最佳方法 [4]。

国外对阵列式柔性工装的研究已较为深入且

成熟，西班牙 M-Torres 公司开发的飞机柔性装配工

具 TORRESTOOL 阵列式柔性工装，以及与之配套的

TORRESMILL 龙门铣床已被大量应用于实际飞机生

产，达到提高飞机零部件的生产效率、降低成本的目的 [5]。

国内也对阵列式柔性工装技术进行了一定研究，清华大

学的陆俊百等 [6] 设计制造了基于机器人驱动的阵列式

柔性工装系统，并研究了柔性工装支承的运行优化方

法，但并未涉及复合材料铣边加工的相关研究内容。北

京航空航天大学的胡福文等 [7] 对蒙皮柔性夹持数控切

边工艺进行了研究，提出了多点夹持下的工艺设计方

法，然而并未对柔性工装布局优化方面的内容进行研

究。南京航空航天大学的朱明华 [8] 提出了面向蒙皮切

边定位的动态多点定位方法，不过同样缺少柔性工装的

布局优化相关的研究。国内有关柔性工装的研究还较

为初步，大多处于应用研究和试验上，且并未涉及复合

材料薄壁件铣边加工的相关内容。

本文在以上研究的基础上，利用有限元法进一步研

究复合材料铣边加工过程中 POGO 柱间距、POGO 柱

到零件边沿距离及复合材料纤维角度对铣边变形的影

响规律，提出铣边变形预测方法，为解决柔性工装布局

优化提供重要依据。

1 柔性工装系统组成

针对大型复合材料薄壁件铣边的特殊性，本文开发

了面向复合材料铣边的阵列式柔性工装系统，其基本结

构如图１所示。

POGO 柱移动单元可以在柔性工装底座上沿 Y 方

向运动，POGO 柱 Y 向最小间距 400 mm；单根 POGO
柱可以在各移动单元上沿 X 方向运动，POGO 柱 X 向

最小间距 200 mm，并可以伸缩改变顶端吸盘的 Z 向高

度。在 3 个方向的运动组合下，POGO 柱顶点可以形成

拟合待装夹复合材料工件底部曲面的 5×4 个支承点，

并与薄壁件底部紧密贴合。

2 铣边变形有限元模型创建

在柔性工装使用有限数量的 POGO 柱对工件进行

吸附装夹的情况下，由于铣边加工时切削力等外力引起

的薄壁件变形与柔性工装支承分布之间的关系，采用有

限元仿真的方法研究复合材料薄壁件铣边变形规律，为

优化柔性工装支承分布提供依据。

本文中，实际需要采用柔性工装进行铣边加工的

复材薄壁件零件尺寸较多，其中最大的零件尺寸达到 4 
m×2 m，最小的零件尺寸仅为 2 m×1 m。

为研究相同材料、不同尺寸的薄壁件零件铣边变形

的共性，将柔性工装系统简化为图 2 所示的复合材料薄

壁件及离散分布的支承柱。因为只研究复材薄壁件在

铣边过程中的变形，且支承柱本身的变形相比复材薄壁

件变形可以忽略不计，因此可认为支承为刚体，在有限

元仿真中将支承简化为直径 100 mm 的解析刚性部件。

支承柱以 4×4 等间距排布，其上表面与复材薄壁

件下表面之间设置为表面接触，接触属性的切向行为

中摩擦采用“罚”公式，根据复材摩擦系数相关研究文

献，取摩擦系数为 0.3[9]。在复材薄壁件下表面施加垂

直向下的表面载荷，以作为支承柱真空吸盘的吸力，大

图 1 柔性工装示意图

Fig.1 Schematic diagram of flexible tooling system
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Fig.2 Simplified model of flexible tooling system
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小为 0.07 MPa。由于吸附力应当只施加在支承柱与薄

壁件表面接触的圆形区域内，故调用 ABAQUS 提供的

UTRACLOAD 子程序接口，对表面载荷有效区域进行

设置，具体方法：计算节点坐标距离各个支承柱顶部圆

心坐标的距离，当距离小于 50 mm 时，设置该节点载荷

α为 0.07 MPa，载荷方向为 Z 的负方向，此外的节点的

载荷大小设置为 0。在本文所进行的仿真试验中，采取

让真空吸盘同时起到定位以及支承作用的方式，仅通过

真空吸附力达到限制工件水平方向自由度的目的。

复合材料铺层顺序按照某实际产品中使用的铺层

方式，采用厚度 0.341 mm 的双向碳布材料 1 与厚度

0.166 mm 的单向碳布材料 2 混合铺层，共 13 层。实际

产品固化后厚度测量值为 2.898 mm，整体密度为 319.7 
kg/m3。其中第 1、4、7、10、13 层为材料 1，其余为材料 2；
第 1、7、13 层夹角 45°，其余层 0°。具体铺层方式见图 3。
铺层中使用的两种材料及其力学性能见表 1[10]。

铣边加工的过程中，水平方向的分力 Fx 和 Fy 为主

要铣削力，在 ABAQUS 中设置切削力 F，加载于最左侧

两个支承柱的中点宽度 0.05 mm 的区域内，类型为表面

载荷，与边之间的夹角为 ψ，本文采用瞬时切削力进行

仿真，取 ψ=45°，铣削力加载方式如图 4 所示。

薄壁件的截面属性设置为复合壳，网格尺寸设置为

20 mm，为支承柱附加刚性约束，分析步为静力学 – 通

用。采用 ABAQUS/STANDARD 模式进行仿真分析。

3 仿真结果

由于复合材料薄壁件在柔性工装上装夹时，支承之

间的部分处于悬空状态，因此存在两个主要变形，即复

合材料构件的自重变形及外力载荷引起的外力变形。

3.1 自重变形仿真

对支承间距 400 ~ 800 mm 时由于薄壁件自重而引

起的变形进行仿真，以初步研究支承间距对于复材薄壁

件变形的影响趋势。

对复材薄壁件施加整体自重载荷，此时薄壁件由于

自重导致的变形情况如图 5（a）所示，其中“×”的位

置是支承，A、B 两点为薄壁件两条边上支承之间悬空区

域的中点，此时支承距离两条边的距离相同。复材薄壁

件整体的最大自重变形，以及薄壁件边沿 A、B 两点处

的自重变形与支承柱间距的关系如图 5（b）所示。可

以看出，自重引起的最大变形出现在 4 个支承之间悬空

区域的中心位置，且与支承间距呈现出近似满足二次多

项式关系。此外，复材壁板件边沿 A、B 两点处的变形

并不相等，其中 B 点处的变形较大，主要原因是该类型

复材薄壁件铺层时，双向碳布材料 1 经纬方向力学性能

相同，而单向碳纤维材料 2 经纬方向力学性能不同，且

材料 2 全部朝向相同方向，导致复材薄壁件整体力学性

能呈现各向异性。复材薄壁件的纤维角度示意图如图

6 所示。

由图 6 可知，A、B 分别为相互垂直的边 1、2 上的点；

θ为边与纤维方向之间的夹角，可以看出，B 所在边纤

维角度为 A 所在边的纤维角度加 90°。当 θ = 0 时，薄壁

件铺层状态与图 5 中自重变形仿真时薄壁件状态相同。

因该类型复合材料存在各向异性特点，对主要纤维方向

θ和自重变形的关系进行研究。通过在 ABAQUS 软件

中为复材铺层方向附加旋转角度，即可改变主要纤维方

向的朝向，进行纤维方向对自重变形影响的仿真研究，

其结果如图 7 所示。

由图 7 可以看出，纤维角度对复材薄壁件内部区域
表 1 复合材料力学性能 [10]

Table 1 Mechanical properties of composite materials[10]

性能 材料 1 材料 2

经向压缩强度/MPa 410 700

经向压缩模量/GPa 60 110

纬向压缩强度/MPa 400 180

纬向压缩模量/GPa 60 9.5

面内剪切强度/MPa 80 80

面内剪切模量/GPa 5.0 5.0

图 3 复材薄壁件铺层方式

Fig.3 Laying method of thin-walled composite parts
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图 4 铣削力加载方式

Fig.4 Milling force loading mode
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的最大变形影响较小，变形变化量在 0.005 mm 以内。

边沿上 A、B 两点处的自重变形与纤维角度关系以纤维

角度 45° 为对称线轴对称，从图 6 可知，B 点处纤维角

度为 θA + 90°，故可认为边沿处的自重变形与纤维方向

与边沿的夹角以 180° 为周期的规律变化。对于 A 点来

说，由于变形与角度相关，且在 0° 时自重变形最小，90°
时最大，故可以用近似公式表示，即

Δedge–g = Ae sin(2θ – π/2) + δπ/4 （1）
式中，Ae 为与复合材料性能有关的系数；δπ/4 为纤维角

度 45° 时的边沿自重变形。

3.2 铣边变形仿真

薄壁件铣边中的另一主要变形为外力载荷引起的

变形。通过在两排支承正中央A点处施加45°方向载荷，

模拟铣边过程中的切削力，在不施加重力载荷的情况

下，对支承间距 400 ~ 800 mm、支承到边沿 70 ~ 140 mm
时边沿水平方向最大变形进行仿真，以研究支承间距、

边距 （指最外侧支承到复材薄壁件边沿的垂直距离）对

加工点变形的影响。

首先，研究了载荷大小对铣边变形的影响，选取支

承间距 400 mm、500 mm、600 mm 3 种支承分布，分别施

加大小不同的载荷，其仿真结果如图 8 所示。可以看出，

在各个间距下载荷与水平变形之间都呈现明显的线性

关系，因此在之后的仿真研究中，只选取外力载荷 100 
N 作为标准，其他外力载荷下的变形量可以由 100 N 的

变形计算得到。

其次，对间距、边距对水平变形的影响进行仿真。

对间距 400~800 mm，以及边距 70~140 mm 的各个分

布组合夹持下的薄壁件施加外力载荷 100 N。仿真结

果如图 9 所示。可以看出，水平变形与间距、边距呈正

相关关系，得到的图像近似存在起伏的倾斜平面，最大

图 5 自重变形仿真结果

Fig.5 Simulation results of self-weight deformation
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图 6 纤维角度示意图

Fig.6 Fiber angle diagram
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图 7 纤维角度 – 自重变形关系

Fig.7 Relationship between fiber angle and self-weight deformation
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变形出现在间距 800 mm、边距 140 mm 的组合下，为

0.008645 mm，最小变形出现在间距 400 mm、边距 70 
mm 的组合下，为 0.007445 mm，二者相差 0.0012 mm。

为更具体研究间距、边距对水平变形的影响，在间距 600 
mm 处与边距 100 mm 处分别做截面，得到仅间距、边距

对水平变形的影响，其结果如图 10 所示。可以看出，二

者都呈现近似线性的正相关关系，但存在一定的起伏，

有可能是有限元软件会将受力转换到各节点上进行计

算，而网格尺寸一致的情况下，由于间距、边距不同导致

其变形出现一定偏差，其具体原因有待进一步研究。铣

边变形与边沿处自重变形相同，会受纤维方向影响。通

过在 ABAQUS 软件中部件属性内修改铺层方向的附加

旋转角，针对 0 ~ 180° 各纤维角度对铣边变形的影响进

行了仿真研究，结果如图 11 所示。

主要纤维角度对水平方向变形的影响曲线近似正

弦曲线，在 45° 时，即外力方向与主要纤维方向相同时，

铣边变形最小；在 135° 时，即外力方向垂直于主要纤维

方向时，铣边变形最大。因复材薄壁件主要纤维方向与

受力方向的夹角不同，产生不同的变形量 （Δθ），因此采

用正弦函数近似描述该关系，即

Δθ = k2 sin(2θ – π) + δπ/2 （2）
式中，k2 为与复合材料性能有关的系数；δπ/2 为纤维角度

90° 时外力载荷引起的变形。

4 复合材料薄壁件变形预测拟合方程

基于 3.1节与 3.2节中的仿真数据，综合间距、边距、

纤维方向等参数，对复合材料薄壁件变形的整体影响关

系进行研究，建立薄壁件铣边变形拟合方程，以实现对

任何支承分布下该铺层方式薄壁件的变形预测。

4.1 自重引起的变形

基于仿真数据规律，构建以下预测方程：
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图 9 间距–边距仿真结果

Fig.9 Simulation results of support spacing–edge distance
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图 11 纤维角度–水平变形图

Fig.11 Relationship between fiber angle and horizontal deformation
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Fig.10 Effect of spacing–edge distance on horizontal deformation
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预测方程的具体构造方法如下：Δmax–g 为复材薄壁

件因重力引起的最大变形，由图 5 可以看出，间距与最

大变形近似多项式关系，故采用多项式 amdi
m

n

m=0
对其进

行拟合，am（m = 0，…，n）为间距 di
m 项的系数，采用相

关软件可以快速计算拟合结果；Δedge–g 为边沿自重变

形，其同时受到间距以及纤维角度的影响，且由图 7 可

知，边沿自重变形图像可以写作如式 （1）所示的周期

为 180° 的三角函数 Ae sin（2θ – π/2） + δπ/4，同时，由图 5
可以看出，间距与边沿处自重变形也近似多项式关系，

令式 （1）中系数 Ae 等于多项式 bpdi
p

q

p=0
，δπ/4 等于多项式

δkdi
k

q

k=0
，必须首先确定两个多项式在各个间距下的值。

而纤维角度 0 时，点 B 处的变形等于纤维角度 90° 时点

A 的变形，将此时的变形代入式 （3），则有
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式中，ΔA，0 与 ΔB，0 分别为纤维方向 0° 时 A、B 点处自重

变形。

通过已有数据，对式 （4）和 （5）中各参数进行拟合，

最后得到的参数值如表 2 所示。

为验证预测方程的准确性，设置如表 3 所示的 3 组

参数，在前文已进行过仿真计算的间距与角度组合的基

础上，分别为只改变间距、只改变角度、两个参数都改变，

通过式 （3）的预测方程及有限元仿真的方法进行计算。

通过表 3 可以看出，建立的薄壁件自重变形预测方

程能一定程度上符合仿真结果，边沿变形预测值与仿真

值的误差最大为 3.6%。而最大变形预测值误差达到了

6.71%，主要原因是最大变形预测方程忽略了角度的影

响，故最大误差较大。自重变形预测方程对边沿变形的

预测则有较好的效果。

4.2 外力载荷引起的边沿变形

基于仿真数据规律，构建预测方程为

Δ = F[(adi + bde + c) ·sin(2θ – π) + (mdi + nde + q)] （6）
预测方程的具体构造方法：水平方向最大变形 Δ受

到纤维角度影响，由图 11 可知，水平变形曲线可以写作

式 （2）所示的周期为 180° 的三角函数 k2sin（2θ – π）+ 
δπ/2，同时由于图 9 中曲面近似为平面，采用平面方程进

行拟合，使式 （2）中系数 k2 等于 （adi + bde + c），δπ/2 等于 
（mdi + nde + q），这两个参数受支承间距与边距影响。

与自重预测方程相同，同理可得
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式中，Δ0 与 Δ45 分别为受力点 0、45° 时的水平方向变形。

使用已有数据对式 （6）和 （7）中各参数进行拟合，

最后得到的参数值如表 4 所示。

为验证预测方程的准确性，设置如表 5 所示的 4 组

参数，在前文已进行过仿真计算的间距、边距与角度组

合的基础上，分别为只改变间距、只改变边界、只改变角

度及 3 个参数都改变，通过式 （5）的预测方程及有限元

仿真的方法分别进行计算。

从表 5 可以看出，铣边变形预测方程可以较好地预

测任意间距、边距以及纤维角度组合下的边沿变形，与

表 3 自重变形预测值与仿真值对比

Table 3 Comparison between predicted and simulated self-weight 
deformation values

参数 第 1 组 第 2 组 第 3 组

间距/mm 900 600 900

角度/（°） 0 45 45

最大变形 – 预测值/mm 0.3196 0.0505 0.3196

最大变形 – 仿真值/mm 0.3106 0.0479 0.2995

最大变形预测误差/% 2.9 5.43 6.71

边沿变形 – 预测值/mm 0.0600 0.0215 0.1317

边沿变形 – 仿真值/mm 0.0579 0.0223 0.1340

边沿变形预测误差/% 3.6 3.59 1.72

表 2 自重变形预测方程拟合参数

Table 2 Fitting parameters of self-weight deformation prediction 
equation

参数 拟合值 参数 拟合值

n 5 b1 3.16E–05

q 4 b2 –7.30E–08

a0 – 1.91E–01 b3 8.96E–12

a1 1.73E–03 b4 1.53E–13

a2 – 6.12E–06 δ0 4.15E–04

a3 1.06E–08 δ1 –1.52E–05

a4 – 8.67E–12 δ2 1.12E–07

a5 3.21E–15 δ3 –3.14E–10

b0 – 4.39E–03 δ4 4.31E–13
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仿真结果的误差在 3% 以内，可以认为铣边变形预测方

程具有较高的准确性。

5 结论

基于有限元方法对多点式柔性工装夹持复合材料

薄壁件进行铣边加工的过程中，柔性工装支承分布对边

沿变形产生的影响进行了仿真研究，并提出了薄壁件铣

边变形的预测方法。

（1）薄壁件最大自重变形出现在相近 4 个支承之

间的悬空区域的中心，且变形值随支承间距增大而增

大；薄壁件边沿自重变形会随纤维方向与边沿之间的

夹角以 180° 为周期变化，并在纤维角度为 90° 时变形

量最大。

（2）铣边变形同时受纤维角度与支承间距、边距影

响，并在纤维角度与受力方向垂直时变形最大，在本文

的仿真试验中该角度为 135°；支承间距、边距对铣边变

形的影响可以采取近似线性关系进行处理。

（3）本文提出的铣边变形预测方法可以较为准确

地预测柔性工装各支承分布下薄壁件相应的最大自重

变形、边沿自重变形及铣边变形大小，预测值与仿真值

间最大误差分别为 6.71%、3.6%、2.70%。
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表 4 铣边变形预测方程拟合参数

Table 4 Fitting parameters of milling edge deformation prediction 
equation

参数 拟合值 参数 拟合值

a 2.1367E–9 m 1.0720E–8

b 2.0506E–8 n 1.1005E–7

c 4.7488E–6 q 6.3176E–5

表 5 铣边变形预测值与仿真值对比

Table 5 Comparison of predicted value and simulation value of 
milling edge deformation

序号
间距/
mm

边距/
mm

角度/
（°）

计算值/
mm

仿真值/
mm

误差/
%

第 1 组 900 100 0 0.0084 0.0085 1.18

第 2 组 600 60 0 0.0076 0.0077 1.30

第 3 组 600 100 45 0.0073 0.0074 1.35

第 4 组 900 60 45 0.0072 0.0074 2.70
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“精密铸造”专题

 选题背景

铝、镁、钛等轻型合金和高温合金构件的近净

成形铸造技术（Near net shape casting）可以大

幅度提高合金溶液的填充性能，精确控制其充型和

凝固过程，实现铸件的完整充型及组织和尺寸精确

控制，从而达到抑制铸造缺陷，提高铸件质量的目

标，是实现空天高端装备产品轻量化、复杂构件整

体化以及提高材料利用率和整体效率的关键。《航

空制造技术》“精密铸造”专题拟于2024年出

版，从空天领域内的铝合金、镁合金、钛合金和高

温合金精密铸造等方面，向领域内专家学者征稿。

 征稿范围

铸造基本理论与成形规律；合金熔炼及纯净化处理

技术； 特种精密铸造方法；可熔型芯技术；计算

机辅助设计和铸造工艺优化仿真技术；特种合金浇

铸工艺、设备和凝固工艺过程控制技术；大型薄壁

复杂整体精密铸件的成型与尺寸控制。

 投稿要求

1. 综述文章或研究论文均可，论文要体现出创

新性，论点明确，论证充分，结论可靠。

2. 保证论文的原创性，无抄袭、剽窃或侵权等

行为，不一稿多投。

3. 针对本专题投稿，请提前与学术编辑联系。 
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本征稿于2024年10月15日截止。
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