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大型客机的研发及制造，对轻

质、高强的先进复合材料具有迫切

的应用需求。纤维金属层板（Fiber 

Metal Laminates，FMLs）[1-2] 是一种

由金属薄板和纤维复合材料交替铺

层后，在一定的温度和压力下固化而

成的层间混杂复合材料。FMLs 综合

了传统纤维复合材料和金属材料的

特点，具有高的比强度和比刚度、优

良的疲劳性能以及高的损伤容限，这

些优势使得 FMLs 在航空航天工业

中获得了广泛的应用 [3]。作为第二

代 FMLs，Glare 层板是由 0.3~0.5mm

的铝合金薄板与玻璃纤维增强环氧

树脂预浸料（0.2~0.3mm）交替层压

而成，密度低且具有突出的抗拉 - 压

疲劳性能及较高的缺口断裂性能 [4]。

Glare 层板因其优良的疲劳性能及高

的损伤容限，而且减重效果突出，成

为大型飞机机身、机翼蒙皮结构的

重要选材 [5]。然而，Glare 层板的失

效机制复杂、成型难度高、刚度较低

等问题限制了该材料的应用 [6-7]。基

于碳纤维发展新型 TiGr 层板是提高

FMLs 刚度的重要手段。本团队长期

开展了钛 - 碳纤维增强聚酰亚胺体

系、钛 - 碳纤维增强聚醚醚酮等体系

TiGr 层板制备与性能研究 [8-9]，发现

尽管 TiGr 层板的性能优异、耐温性

好，但制造成本高，无法完全替代现

有的 Glare 层板。

采用新型铝锂合金替代传统

2024-T3 铝合金，研制了玻璃纤维 -

铝锂合金层板（NFMLs）[10]，这是改

善 Glare 层板刚度的可行方法。利

用新型铝锂合金低密度、高比强度、

高比刚度、低疲劳裂纹扩展速率等特

点 [11-12]，可进一步提高 Glare 层板的

刚度及损伤容限。研究结果表明，

NFMLs 较传统 Glare 层板，其刚度

可提高 8%~12%，疲劳性能显著改

善 [13]。同时，铝锂合金成本的降低

以及其成形和热处理强化工艺的日

趋完善，将为铝锂合金在 FMLs 上的

应用创造更有利的条件 [14]。

除了材料体系的设计，FMLs 因

其复杂的界面及其纤维层有限的破

坏应变成型难度大，是限制此类材料
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广泛应用的另一重要因素 [15]，也是

FMLs 研究的热点问题 [16-18]。陶杰

等 [19] 在 Glare 层板的成型方法方面

已开展了大量研究工作。在成型性

能方面，Glare 层板的成型窗口小，纤

维的铺层方向对 FMLs 的强度及模量

有显著影响，沿纤维方向时 FMLs 具

有更高的抵抗变形能力 [20]。在滚弯

成形方面，以 3/2 结构 Glare 层板为

例，当成型曲率半径大于 120mm 时，

纤维破坏几率很小；曲率继续增大将

导致基体开裂，但无分层现象，滚弯

成形对 Glare 层板的界面破坏较小。

同时，本文作者还与 Russig 等 [21]、Hu

等 [22] 等团队同步开展了 Glare 层板

的喷丸成形方法研究。研究中发现，

由于 Glare 的金属层较薄，更适合于

尺寸较小的陶瓷丸。若采用大尺寸

铸钢丸将会使表层金属产生缺陷，并

引起树脂基体与金属间的分层及纤

维的断裂。尽管 Glare 在喷丸成形

后，其残余应力的分布特点同金属材

料较为一致，但纤维的铺层方向对其

喷丸成形性能有较大影响 [23]。同时，

相对于金属材料，FMLs 喷丸成形过

程发生的失效行为更为复杂，包括受

喷丸面金属层与纤维层的分层失效、

受喷丸面周围纤维的断裂和取向变

化等。总体而言，Glare 层板在纤维

方向的喷丸曲率可达到 300~400mm，

TiGr 层板也可达到 500~700mm，该成

型极限已可以满足飞机机身、机翼蒙

皮除前缘外的曲率要求 [24]。

上述成型方法，均针对已制备的

Glare 层板，考虑的是后续成型问题。

事实上，Glare 层板简单曲率构件可通

过自成形方法进行成型和制造。自

成形技术是将 Glare 层板在具有目标

形状尺寸的模具中铺贴、热压罐固化，

以在 Glare 层板制备的同时获得有曲

率的形状 [25-26]，目前已广泛应用于飞

机机身、机翼壁板等构件的成型。而

对于 Glare 目前最具应用价值的机翼

前缘等构件，其曲率更大、成型难度更

高、残余应力的分布或更加复杂，并易

于导致显著的回弹及分层失效。同时，

对于采用的铝锂合金基板，也具有不

同于传统铝合金的成形特性，增加了

NFMLs 自成形的复杂性。因此，本文

针对 NFMLs 最具工程应用价值的机

翼前缘典型构件，开展自成形技术研

究，探索自成形工艺的可行性，并揭示

成型特性及回弹规律。

试验材料及方法

1  试验材料

选用的试验材料为面向我国大

型商用飞机最新研制的新型铝锂合

金，由美国 Alcoa 公司研制。该材料

属于广泛应用于航空航天器的 Al-

Cu-Li 系合金 [27]。

试验选取 0.3mm 厚，T3 态的新

型铝锂合金作为金属基板，合金的元

素成分见表 1。

选用由新万兴碳纤维复合材料

有限公司提供的 E302-2 高温环氧

树脂为基体，其密度为 1.21g/cm3，

拉伸强度为 75.06MPa，弹性模量为

3.25GPa，延伸率为 2.60%。选用南

京玻璃纤维研究设计院提供的 HS4

高强玻璃纤维作为预浸料的增强体，

其基本性能为：密度 2.53g/cm3，拉伸

强度 4.60GPa，弹性模量 86.42GPa，

延伸率 5.30%。

2  NFMLs成型工艺

试验选取某大型飞机平尾前缘

1∶1典型件作为本试验的目标构件，

对 3/2 结构正交铺层 NFMLs 进行阴

模成型。所设计的模具如图 1 所示，

构件展开尺寸为 750mm×350mm。

图 2 所示为 3/2 结构正交铺层层板

铺层设计。

NFMLs 的铺贴如图 3 所示。首
                               表1  铝锂合金元素成分表                               %

组分 含量 组分 含量

Li 0.70 Zr 0.11

Cu 3.71 Mn 0.29

Mg 0.70 Zn 0.32

Ag 0.34 Al 余量

图1  NFMLs自成形模具示意图

Fig.1  Self-forming mould of NFMLs

图2  3/2结构正交层板的铺层设计

Fig.2  Laminating designs of 3/2 cross-ply laminate

铝锂层

纤维层 /90°

纤维层 /0°
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先在模具中铺脱模布，以易于脱模并

避免溢胶导致的工装污染；成型曲

率大的部位，用柔性的芯棒进行按

压；最上层铺设透气毡和真空袋，以

保障抽真空系统的实施；热电偶端

部接触层板边缘，以保证固化温度的

准确性。由图 3（a）可知，尽管成型

曲率较大，但铺贴后，金属层与模具

基本贴合。

在抽真空过程中，铝锂合金基

板在垂直层板方向严重阻碍空气

的抽出，故每铺 2 层预浸料后需

进 行 预 抽 真 空 处 理（-0.092MPa，

10min）。铺贴完成后，再次抽真空

至 -0.092MPa，检查真空袋的密封

性。利用真空袋对层板预抽真空后

可完全贴膜，如图 3（b）所示。最后

在 ASC Econo-clave 9×3 热压罐中

热压固化，首先以 3℃ /min 匀速升温

至环氧树脂的预固化温度 125℃，保

温 15min，使树脂充分、均匀流动；通

过压缩空气加压至 0.8MPa，并继续

以 3℃ /min 升高温度至环氧树脂的

固化温度 180℃，保温 150min，使树

脂完全固化；最后，随炉降温至 80℃

后停止加压并取出层板。在整个热

压过程中，始终保持真空袋内的负压

不小于 0.092MPa。采用自成形制备

的 NFMLs 构件如图 4 所示。

3  NFMLs自成形构件的检测分析

     方法

对成型后的 NFMLs 需进行无损

检测，以探测其内部可能存在的缺

陷，包括最易发生的分层、脱粘及纤

维断裂等。C 型超声波扫描检测技

术的自动化程度高、检测速度快、检

测结果直观可靠、可定量分析并具有

良好的穿透性，特别对分层、脱粘类

缺陷具有较高的灵敏度和可靠性，可

作为该类材料无损探伤的重要手段。

本文采用 CCSMX-01 C 型超声

波扫描仪（图 5）检测成型后构件的

内部缺陷。由于该材料具有复杂的

界面，故采用透射法直观探测其分

层、脱粘等缺陷。由待测层板一侧的

探头通过水柱发射超声波，另一侧探

头接收穿透波（中心频率为 20MHz）。

试验结果与讨论

1  C型超声波扫描分析

图 6 为 本 文 试 验 选 取 的

7500mm×350mm NFMLs 自成形构件

的 C 型超声波扫描图像，信号无显著

衰减，说明未有明显分层、脱粘及气

孔等缺陷存在。

2  成型质量分析

宏观上，所制备的自成形构件，

其表面光洁度及平整度好，无显著分

层或其他缺陷（图 4）。分别截取 3

个剖面以分析 NFMLs 自成形构件的

厚度均匀性，如图 7（a）所示。结果

表明，构件各处的厚度差在 ±0.1mm

以内，未出现树脂因自重流动而导致

的厚度不均匀现象（图 7（b））。

基于截取的剖面 2，采用 SEM 观

察构件不同曲率处的界面形貌。图 8

为构件曲率最大处的截面形貌，金属

/ 纤维层间结合较好，未出现显著的

分层等缺陷。

3  残余应力分析

在 NFMLs 构件自成形前，未对

铝锂合金基板预成型，主要通过合金

自重及真空负压使 NFMLs 各层完全

贴膜。在此条件下，铝锂合金会产生

一定的残余应力并影响 NFMLs 构件

的回弹及服役性能，故需开展残余应

力的分析。

图3  NFMLs自成形过程

Fig.3  Self-forming process of NFMLs

（a）铺贴 （b）预抽真空

图4  NFMLs自成形构件实物

Fig.4  Selfing-forming practicality diagram of NFMLs

图5  C型超声波设备

Fig.5  C-SAM equipment
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采用 μ-x360n X 射线残余应力

分析仪测试 NFMLs 构件的残余应

力，如图 9 所示。X 射线照射到样品

后，通过全二维探测器收集来自样品

360°全方位衍射信息，并在探测器上

形成德拜环；因无应力的德拜环是标

准的圆形，受残余应力作用的样品所

产生的德拜环则发生变形，通过德拜

环的变化并采用 cosα 方法计算出残

余应力。尽管 X 射线法仅能测试铝

锂合金表面深度约 10μm 处的残余

应力，但可作为直观定性分析手段。

基于通过 X 衍射获得各点的德

拜环非常完整（图 10），说明铝锂合金

经过一系列处理工艺后，晶粒尺寸依

然较为均匀。根据各点的德拜环，计

算其残余应力，均介于 -18~50MPa，

但无显著规律；将构件放置一周后，

其残余应力依然介于该范围内。在

NFMLs 自成形构件中，其残余应力主

要来自两个方面：一个方面，由于铝

锂合金与玻璃纤维热膨胀系数的差

异，在树脂固化并冷却后产生金属层

受拉、纤维层受压的残余应力；另一

方面，在通过真空负压使 NFMLs 贴

膜的过程中，铝锂合金发生的弹性变

形也会使材料具有一定的压力。通

过以上试验的结果可见，铝锂合金弹

性形变产生的残余应力并不十分显

著，NFMLs 自成形构件中的残余应

力在可接受的范围内；但残余应力在

NFMLs 中分布复杂，残余应力数值较

小且这种测试方法存在一定的离散

性，本试验并未获得该构件残余应力

分布的规律性结果。

4  回弹分析

尽管 NFMLs 自成形构件在各个

部位的残余应力数值不大，但作为薄

壁结构件，其回弹问题仍需重点关注。

本文采用 ATOS Compact Scan 

5M 蓝光三维扫描仪对 NFMLs 自成

形构件放置不同时间后的形状尺寸

进行测试，以分析其回弹行为，如图

11 所示。首先，根据该构件可能的

变形情况，确定用于后期数据处理时

所参照的基准点，并在基准点处粘

贴标准铝合金样块作为标记物；然

后，在构件外表面喷涂显影剂，使被

测物体表面呈现良好的漫反射状体，

提高扫描质量；同时，均匀粘贴定位

点，以利于扫描定位；最后，通过扫

描仪获取构件的形状信息后，采用

Geomagic Studio 软件进行数据处理。

将刚制备的 NFMLs 构件再次放

至模具中，依然可以完全贴膜，说明

图6  NFMLs自成形构件的C型超声波扫描图像

Fig.6  C-SAM diagram of selfing-forming practicality of NFMLs
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图8  NFMLs自成形构件曲率最大处的截面形貌

Fig.8  Sectional morphology of NFMLs self-formed component with maximum curvature

200μm

图9  NFMLs自成形构件的残余应力测试

Fig.9  Residual stress test of NFMLs self-formed component

（b）取点示意图

取样点

自成形构件

（a）测试过程

图7  NFMLs自成形构件的厚度均匀性分析

Fig.7  Thickness uniformity analysis of NFMLs self-formed component
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在固化后的冷却过程中，构件的回弹

并不显著，如图 12（a）所示。随后，

将此构件在常温下自由放置，随着放

置时间的延长，回弹现象出现，其“张

开”式变形趋势如图 12（b）所示。

在放置 1 周后，构件的回弹现象已十

分显著，由 12（c）可知，个别部位的

变形最大可达 15~20mm。将该构件

继续放置至 4 周时，回弹现象依然存

在，但构件回弹量较小，大部分位置

的位移量均在1mm以内（图12（d））。

综合以上，说明 NFMLs 自成形构件

的应力释放和回弹变形基本在一周

内完成。考虑飞机的实际装配，构件

放置一周以上时间很难避免，而显著

的回弹变形将影响到飞机的装配精

度，并对其整体强度产生不利影响。

依靠自成形工艺本身解决回弹

问题具有一定的难度。NFMLs 自成

形构件中的残余应力极为复杂，很难

通过解析计算或有限元仿真精确预

测其回弹变形量。目前，对于此类情

况，只能结合 NFMLs 回弹特性的系

统研究，并依靠经验性修模予以解

决，而该过程效率低下且成本过高。

结论

（1）采用自成形工艺可实现

NFMLs 机翼前缘等大曲率构件的成

型，且贴模度高、厚度均匀性好、无显

著分层缺陷。

（2）在未进行铝锂合金预成形

的条件下，自成形后的构件未发现较

大残余应力的存在，成形后金属表面

的残余应力仅为 -18~50MPa。

（3）NFMLs 前缘构件在常温下

放置时存在显著的“张开式”回弹现

象，依靠自成形工艺本身解决回弹变

形的问题难度较大，可以考虑在自成

形后采用其他成型方式对 NFMLs 进

行校形。
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Forming Process of Glass Fiber/Aluminum-Lithium Laminates 
Leading Edge Structure
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[ABSTRACT]   Aiming at the large curvature leading edge component, the self-forming characteristic of glass fiber/alu-
minum-lithium super hybrid laminates (NFMLs) was studied. The results demonstrated that self-forming technology was 
feasible to manufacture the large curvature NFMLs component such as the leading edge parts. The investigated component 
exhibited no obvious interlaminar defect, presenting good fittability and thickness uniformity. Meanwhile, the forming pro-
cess hardly resulted in the generation of large residual stress, which provided a reference for the application of super hybrid 
composites in the aircraft wing skin structure.
Keywords:  Super hybrid laminate; Aluminum-lithium alloy; Self-forming; Leading edge component （责编　逸飞）
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