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[ 摘要 ] 机翼缘条是连接飞机机翼与中央翼盒的重要结构件，其制造精度要求较高。喷丸强化后，该零件在喷丸残

余应力的作用下会产生弯曲变形，需要通过优化不同位置的喷丸强化参数以减小弯曲变形量。首先，在喷丸强度的

许可范围内进行了喷丸强化试验，并通过 X 衍射测量，建立喷丸参数与喷丸残余应力场间的函数关系；其次，设计

Box-Behnken 试验，通过等效喷丸变形模拟方法，得到了不同喷丸参数下机翼缘条的变形量，建立了缘条变形量与喷

丸参数间的函数关系，根据 Box-Behnken 试验分析，结合工程条件得出了一组最优的喷丸强化参数；利用该组最优

喷丸参数进行缘条的变形模拟和喷丸强化试验，发现喷丸变形的模拟与试验结果均较小，从而验证了缘条零件变形

模拟和喷丸参数优化的有效性。
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高工，精益中心副主任，长期从事

喷丸技术研究，参与了国内多个重要型

号关键技术攻关，解决了制约我国先进

飞机喷丸成形及强化的瓶颈技术难题。

喷丸强化工艺广泛应用于航空

航天和汽车等领域中结构件的表面

处理，在喷丸强化工艺中通过高速弹

丸撞击工件表面，在表层形成均匀的

残余压应力，可以有效地提高工件的

疲劳寿命 [1-3]。

喷丸残余压应力可以阻止裂纹

的萌生和发展，同时对于非对称结构

件，其在均匀残余压应力的作用下会

产生一定的整体变形，需要调整不同

位置的喷丸强度以减小整体变形量。

飞机的机翼缘条是连接飞机机翼和

中央翼的重要结构件，如图 1 所示，

呈非对称结构，制造精度要求较高，

喷丸强化后会产生整体弯曲变形。

喷丸变形的直接诱因是喷丸残

余应力，可以通过解析计算 [4-5]、数值

模拟 [6-7] 和试验等方法建立喷丸参

数与喷丸残余应力之间的关系。喷

丸试验后可以利用 X 射线衍射等 [8-9]

方法测量喷丸残余应力，结合不同喷

丸参数下的残余应力测量值可以建

立喷丸参数与喷丸残余应力之间的

关系。

可 以 利 用 有 限 元 模 拟 方 法 分

析喷丸残余应力作用下的工件变

形。为便于计算，一般采用等效模拟

的方法，具体有等效热载荷法 [10-11]、

面内挤压法 [12] 及直接应力法 [13-14]。

Gariépy 等 [13] 研究了大尺寸零件的喷

丸变形模拟方法，通过将弹丸撞击模

拟获得的平均应力场引入大尺寸零

件的有限元模型中模拟零件的变形。

本文首先通过试验方法建立喷

丸参数与喷丸应力场间的关系，进而

通过有限元模拟的方法得到机翼缘

条在不同喷丸应力场作用下的变形，

从而得到与最小变形量对应的喷丸
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应力场，并根据喷丸参数与应力场的

关系得到优化的喷丸参数，以获得最

小的喷丸变形，并与机翼缘条喷丸强

化的试验值进行比较。

喷丸强化应力场

为方便喷丸应力场的计算，拟采

用近似函数表征平均喷丸应力场，使

近似应力场与实际喷丸应力场具有

相同的成形效果。弹丸撞击产生的

喷丸应力沿板料厚度方向的分布规

律与余弦函数相似，如图 2 所示。在

此将板料沿厚度方向分为喷丸应力

层和弯曲变形层，在喷丸应力层中用

余弦函数近似表示，在弯曲层中用线

性函数近似表示，以分段函数的形式

写为：

σpeen
i (z) =

{
Ai cos (wiz − ϕi) 0 � z � ei

kiz + bi ei < z � hσpeen
i (z) =

{
Ai cos (wiz − ϕi) 0 � z � ei

kiz + bi ei < z � hσpeen
i (z) =

{
Ai cos (wiz − ϕi) 0 � z � ei

kiz + bi ei < z � h

                                             ，� （1）

式中，Ai、ωi、φi、ki 和 bi 为控制参数，

ei 表示喷丸应力层的深度，h 表示板

料厚度。

当利用上述近似函数表示喷丸

诱导应力时，由于喷丸诱导应力对应

于四周被完全约束的板料构型，弯曲

层中的面内变形可以被忽略，只考虑

喷丸应力层中的诱导应力，则喷丸诱

导应力场可以写为：

σind
i (z) =

{
Ai cos (wiz − ϕi) 0 � z � ei

0 ei < z � hσind
i (z) =

{
Ai cos (wiz − ϕi) 0 � z � ei

0 ei < z � hσind
i (z) =

{
Ai cos (wiz − ϕi) 0 � z � ei

0 ei < z � hσind
i (z) =

{
Ai cos (wiz − ϕi) 0 � z � ei

0 ei < z � h ，

� （2）

式中，参数 ω i 和 φ i 可以用压应力层

的深度 ei 和最大压应力的位置 mi 表

示为：

wi =
π

2 (ei − mi)     ，� （3）

ϕi =
πmi

2 (ei − mi)     ，� （4）

则压应力层中的诱导应力场也可以

表示为：

σind
i (z) = Ai cos

π (z − mi)
2 (ei − mi)

 。�（5）

缘条喷丸变形模拟与参数优化

由于某飞机下缘条零件的几何

实体外形轮廓比较复杂，为了保证计

算的可行性并合理节省计算成本，方

便网格划分，进行有限元模拟时，对

几何模型做了适当的简化，如图 3 所

示。采用壳单元代替实体单元进行

建模，将各处的厚度赋给壳单元模

型。下缘条零件结构可分为腹板、R

根部及立筋 3 部分，如图 1 所示。提

取腹板的上表面和立筋的侧面进行

组合得到下缘条零件的壳体模型，将

得到的下缘条零件的壳体模型导入

ABAQUS 中，腹板壳单元和立筋壳

单元采用 ABAQUS 软件自身提供的

Tie 方式组合到一起。

参考 Gariépy 等 [13] 的模拟方法，

采用 3 层结构的复合材料常规壳单

元，外侧两个分层用来定义初始应力

场，中间层用于调整模型的厚度，每

一层设定 9 个辛普森积分点。

该 缘 条 的 喷 丸 强 度 要 求 为

0.15~0.25mm（A）。 缘 条 R 根 部 采

用固定的喷丸强度 0.15mm（A），弹

丸喷射角度为 90°。腹板下表面、上

表面及立筋表面上的喷丸强度需要

进行优化组合。Box-Behnken 试验

设计是一种可以评价指标和因素间

的非线性关系的试验设计方法。在

喷 丸 强 度 的 选 用 范 围，根 据 Box-

Behnken 的中心组合试验设计原理

对各因素进行 3 水平模拟试验设计，

试验设计方案如表 1 所示。

喷丸试验

1  试验材料

缘条零件的材料为 2026-T3511

铝合金，通过单向拉伸试验获得材

料室温下的力学性能，弹性模量为

72.51GPa，屈 服 强 度 为 351.75MPa，

抗 拉 强 度 为 583.82MPa，延 伸 率 为

16.48%。

2  喷丸强化残余应力的测量

采用气动式喷丸机对缘条零件

的初始毛坯料进行表面强化处理，

设备型号为 Pr Trat 4G7 4Sm，弹丸的

规格为 ASH230，机床的喷嘴直径为

10mm，弹丸流量为 10kg/min，喷嘴移

图3  机翼缘条的简化模型和有限元模型

Fig.3  Simplified model and finite element 

model of the wing flange

（a）简化的几何模型

（b）有限元壳单元模型

图1  某飞机下缘条零件

Fig.1  Flange part of a certain type of 

aircraft

腹板

R 根部

立筋

图2  余弦函数表示的喷丸诱导应力

Fig.2  Shot peening induced stress 

expressed with cosine function
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动速度设定为 800mm/min，机床喷嘴

与零件表面之间的距离为 500mm。

在缘条零件的不同区域分别采用不

同的喷丸压力和喷射角度进行喷丸

强化处理，利用 A 型 Almen 试片来

监测喷丸强度，具体参数见表 2。

喷 丸 后 采 用 PROTO 公 司 的

iXRD 组合式 X 射线残余应力分析

仪测量试件喷丸后的残余应力，为了

得到沿试件厚度方向不同深度的残

余应力值，采用相应的电解抛光设备

进行电解抛光剥层。X 射线残余应

力分析仪额定功率为 300W，测试方

法采用同倾法，设定测试条件，靶材

为 Co Kα，管电压为 20kV，管电流为

4mA，X 射线曝光时间设定为 2s，曝

光 10 次，使用 1mm×3mm 光缝。

3  喷丸强化变形的测量

分别将喷丸前和喷丸后缘条零

件置于检验工装上（图 4），利用塞尺

检测缘条零件与相对应的检验工装

之间的间隙，通过对比喷丸强化前后

间隙变化来确定缘条的喷丸强化变

形量。

结果分析与讨论

1  喷丸参数与喷丸应力

利用式（5）拟合通过 X 射线衍

射方法测得的不同喷丸参数下的喷

丸残余应力，如图 5 所示。可以看出

式（5）能较好地表达喷丸应力值沿

深度方向的变化。

喷射角度为 45° 条件下，对拟合

所得的式（5）中的参数 A、e 及 m 再

次以喷丸压力 P 为变量进行拟合，所

得关系为：

A(P)=-300P2-94.6P-245.6    ，� （6）

e(P)=-10P3+9.186P2-2.593P+0.4893，

� （7）

m(P)=-347.4P4+411.5P3-178.4P2

                 +33.52P-2.209     ，� （8）

上述 3 个关系式的拟合精度参数 R2

分别为 0.9902、0.9149、1。

也可以得喷射角度为 45° 时喷

丸强度与喷丸压力间的关系：

I(P)=-1.057P2+1.156P+0.01574�。（9）

该 关 系 式 的 拟 合 精 度 参 数 R2

为 0.999。 当 喷 丸 强 度 的 许 用 范

围 为 0.15~0.25mm（A） 时，可 以

计算得到喷丸压力的许用范围为

0.13~0.27MPa。

2  喷丸参数优化

根据拟合所得的喷丸应力场参

数与喷丸压力之间的关系，可以计算

得到表 1 中不同参数下的喷丸应力

值，将喷丸应力导入有限元模型模拟

缘条的喷丸变形。以缘条变形后 z
方向的最大位移 H 作为不同喷丸参

数下的缘条变形响应值，考察该响应

值与各喷丸参数间的关系。

通过响应面分析，得到了响应值

H 与不同区域的喷丸压力之间的关

系：

H=0.65159-0.026816P1+0.22958P2+

表2  喷丸强化残余应力测量试件的

工艺参数

区域
标号

喷丸压力
/MPa

喷射角度 /（°） 喷丸强度
/mm（A）

A 0.15 90 0.192

B 0.20 45 0.204

C 0.25 45 0.240

D 0.30 45 0.268

E 0.35 45 0.289

F 0.40 45 0.310

表1  Box-Behnken模拟试验设计参数

No. P₁ P₂ P₃

1 0.25 0.15 0.15 

2 0.25 0.10 0.20 

3 0.25 0.20 0.10 

4 0.25 0.20 0.20 

5 0.25 0.10 0.10 

6 0.30 0.15 0.10 

7 0.20 0.15 0.20 

8 0.20 0.15 0.15 

9 0.15 0.15 0.15 

10 0.20 0.15 0.10 

11 0.20 0.20 0.15 

12 0.30 0.15 0.20 

13 0.20 0.10 0.15 

14 0.30 0.20 0.15 

15 0.30 0.10 0.15 

注：P1 为腹板下表面的喷丸压力；P2 为腹
板上表面的喷丸压力；P3 为缘条立筋表面的
喷丸压力。 图4  机翼缘条试验件

Fig.4  Wing flanges for test 

（a）喷丸前试件 （b）喷丸后试件

图5  不同喷丸参数下的喷丸应力场试验值与拟合值

Fig.5  Experimental value and fitting value of shot peening stress field under different parameters

（a）A、B、C 区域

深度 /mm

0

-50

-100

-150

-200

-250

-3000      0.05     0.10    0.15     0.20    0.25    0.30

试验 0.15MPa，90°
试验 0.20MPa，45°
试验 0.25MPa，45°
拟合 0.15MPa，90°
拟合 0.20MPa，45°
拟合 0.25MPa，45°

应
力

/M
Pa

（b）D、E、F 区域

深度 /mm

0
-50

-100
-150
-200
-250
-300
-350

0      0.05     0.10     0.15    0.20     0.25    0.30

试验 0.30MPa，45°
试验 0.35MPa，45°
试验 0.40MPa，45°
拟合 0.30MPa，45°
拟合 0.35MPa，45°
拟合 0.40MPa，45°

应
力

/M
Pa



2016 年第 17 期·航空制造技术 31

专  稿FEATURE

0.21958P3-1.5P1P2-0.1P1P3+0.2P2P3-

1.63895P1
2+1.30974P2

2+2.50974P3
2   。

� （10）

如图 6（a）所示为缘条变形量

与腹板下表面喷丸参数间的关系，可

以看出，随着腹板下表面喷丸压力的

增大，缘条的变形量减小。图 6（b）、

（c）分别为缘条变形量与腹板上表

面及立筋表面喷丸压力间的关系，随

着这两个区域喷丸压力的增大，缘条

的变形量增大。

由不同区域中喷丸参数对缘条

变形量的影响规律来看，缘条的中性

层位于腹板的上下表面之间。处于

中性层下侧的腹板下表面上的喷丸

强度与缘条的弯曲变形量呈反比关

系，而其他两个区域的喷丸强度与之

呈正比关系。与腹板上表面到中性

层的距离相比，立筋到中性层的距离

较大，所以缘条的变形量对立筋表面

喷丸参数的变化较为敏感。

图 6 中 竖 直 虚 线 所 限 定 的 范

围 为 喷 丸 压 力 的 许 用 范 围。 通过

响应面分析，并结合喷丸压力的许

用范围，得到了一组能使缘条变形

最 小 的 喷 丸 参 数，即 P1=0.27MPa、

P2=0.13MPa、P3=0.13MPa，相应的变形

量 H=0.60mm。

根据实际的工艺条件，选取所

获得的最优参数临近的喷丸参数作

为 试 验 参 数，分 别 为 P1=0.25MPa、

P2=0.15MPa、P3=0.15MPa，相应的变

形量 H=0.64mm。

3  模拟结果与试验结果比较

优 化 参 数 P1=0.25MPa、

P2=0.15MPa、P3=0.15MPa 下 的 模 拟

结果如图 7 所示，为下缘条在 z 方向

的位移场，缘条整体向立筋方向弯曲

变形。

沿零件长度方向的直边边缘和

曲边边缘测量其在 z 方向的变形量。

将模拟变形量与试验值进行比较，如

图 8 所示，从图中可以看出，模拟获

得的变形趋势与试验结果相符；模

拟变形量稍大于试验值；零件曲边

的模拟变形量与试验值相符性较好，

说明通过喷丸变形模拟能够较好地

预测零件的喷丸变形。利用优化的

喷丸参数强化后的机翼缘条零件的

成形精度满足设计精度要求。

结论

通 过 喷 丸 强 化 应 力 的 测 量 试

验，建立了 ASH230 弹丸撞击 2026-

T3511 铝合金材料产生的残余应力

与喷丸压力等参数间的函数关系。

通过喷丸变形的等效有限元模

拟，建立了机翼缘条的最大变形量与

喷丸参数间的函数关系，得出了使机

图8  零件z方向变形量试验测量与模拟对比

Fig.8  Part deformation comparison of the experimental measurement and the simulation 

in the z direction
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图7  有限元模拟的缘条在z方向的位移

Fig.7  Displacement in the z direction of flange in finite element simulation
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（c）缘条变形量与立筋表面
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图6  缘条变形量与不同部位喷丸参数间的关系

Fig.6  Relationship between deformation of the wing flange and peening parameters of different parts 
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Simulation and Optimization of Shot Peening Deformation for 
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[ABSTRACT]  The aircraft wing flange is an important structure used to connect wing and central wing box, of which man-
ufacturing accuracy is required to be higher. Thus, bending deformations induced by residual stress after shot peening need to 
be reduced through optimizing shot peening parameters at different positions of the aircraft wing flange. Firstly, shot peening 
experiment is carried out within the permitted scope of the shot peening intensity, and relationships between peening param-
eters and peening residual stress measured by X-ray diffraction are established through experimental results. Secondly, based 
on the Box-Behnken design, the amount of wing flange deformation by means of equivalent finite element simulation method 
under the condition of different peening parameters is obtained, meanwhile the relationship between the deformation and peen-
ing parameters is established. And then, according to the analysis of the Box-Behnken experiment and combining with the 
engineering conditions, a set of optimal shot peening parameters is obtained. Finally, when using this set of optimal shot peen-
ing parameters, the amount of deformation of wing flange simulation and experiment after shot peening are both smaller than 
before, thus the effectiveness of simulation and parameter optimization has been verified. 
Keywords:  Shot peening deformation; Residual stress; Aircraft wing flange; Finite element simulation; Parameter optimization
� （责编　李丹）

翼缘条喷丸强化变形量最小的喷丸

强化参数，并通过缘条的喷丸强化试

验验证了模拟的有效性。
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