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超塑成形 / 扩散连接（SPF/DB）是一种用于制造大

型、整体轻量化结构的净尺寸先进制造技术 [1-2]。利用

SPF/DB 技术可实现钛合金等具备超塑性材料的单层、

双层、3 层和 4 层空心结构的制造，具有明显的减重效

益 [3]。其中钛合金 SPF/DB 3 层结构由于设计自由度大、

承载效率高、结构整体性好，在航空、航天等领域的应用

不断扩大，如空心叶片、进气道唇口、飞机翼盒等零件，

对飞机、航空发动机以及导弹等航天器的设计和制造具

有重要意义 [4]。

蒙皮表面褶皱作为影响 SPF/DB 3 层结构成形质量

的主要问题之一，与结构参数、成形工艺参数和材料力

学性能密切有关，通过材料选择、结构或工艺优化设计

等方式提高 SPF/DB 3 层结构成形质量是该类结构件

设计和制造中必须考虑的内容。Cheng 等 [5] 通过有限

元模拟方法分析了 SPF/DB 3 层结构表面褶皱的产生过
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程，从成形工艺和结构上提出了抑制表面褶皱的方法；

Hefti[6] 将细晶 Ti-6Al-4V 合金应用于 SPF/DB 结构内层

板，避免了表面褶皱的产生，并应用于飞机热防护结构

的制造；韩晓宁等 [7] 基于工程经验，提出了 SPF/DB 3 层

筒形结构的参数设计经验准则。目前，通过有限元模拟

的方法研究 SPF/DB 结构成形过程，进而优化工艺、提高

质量，已成为国内外学者解决该类结构成形问题的重要

途径 [8-10]。

本文以典型平板 SPF/DB 3 层结构为研究对象，通

过模拟和试验相结合的方法，分析表面褶皱的成因以及

结构几何参数对成形后表面质量的影响规律，旨在为建

立 3 层结构设计和成形工艺设计提供基础支持。

1  有限元模型的建立

典型 SPF/DB 3 层结构如图 1（a）所示，其截面中
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的主要几何参数包括：蒙皮厚度 T1、芯板厚度 T2、瓦楞

角度 θ、扩散连接宽度 d，如图 1（b）所示。

本文有限元模型选取结构参数如表 1 所示；考虑对

称性，本文取某 3 层结构典型截面，建立相应的平面应

变 1/2 几何模型，如图 2 所示。对两侧蒙皮与芯板的扩

散连接位置建立绑定约束，选取典型 3 层空心结构成形

模具横截面作为成形限制条件，设置两侧蒙皮与模具之

间的接触为罚函数接触类型。

通过在内部空腔各个面上施加均匀气压载荷，实现

结构吹胀模拟，载荷曲线如图 3 所示。选取成形温度

910℃，通过材料超塑拉伸试验获得真实应力 - 应变数

据，采用粘塑性本构模型描述材料的超塑变形行为，取

应力单位为 MPa，应变速率单位 s-1，拟合试验数据，求

得该成形温度下本构方程的各参数值。

                           σ = Kε̇mεn  � （1）

其中，材料常数 K 为 802.22，应变速率敏感指数 m 为

0.4826，应变硬化指数 n 为 0.0983。

2  有限元模拟分析

2.1  应力应变分析

图 4 为结构（T1=1.5、θ =90°）气压加载完成时刻的

应力应变分布图。可知，芯板的应力整体高于蒙皮，应

力较大的区域主要集中在蒙皮芯板扩散连接处的外表

面以及芯板靠近扩散连接处，一般称为“三角区”。蒙

皮的变形几乎为零，变形主要集中在芯板，芯板的整体

应变分布均匀，但在三角区存在应变集中情况，该处芯

板发生局部减薄。

2.2  表面褶皱产生的原因分析

3 层结构超塑成形的过程如图 5 所示，在成形初始，

由于扩散连接区蒙皮是在芯板的“拉扯”作用下胀形，

而非扩散连接区蒙皮属于自由胀形，导致两处蒙皮的胀

形速率存在差异，如图 5（a）所示；随着结构成形的发

展，非扩散连接区蒙皮中部首先贴模，如图 5 （b）所示。

此时，若扩散连接区蒙皮与模具内型面间隙较小，随着

成形的进行，非扩散连接区蒙皮贴模面积不断扩展，扩

散连接区蒙皮也更加接近模具型面，最终可通过少量塑
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（a）典型 SPF/DB 3 层结构

（b）3 层结构参数

图1  SPF/DB 3层结构几何参数

Fig.1  Geometric parameters of SPF/DB three-sheet structure 
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图2  平面应变模型

Fig.2  Plane strain model
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图3  气压加载曲线

Fig.3  Air pressure curve of SPF

（a）应力分布

（b）应变分布

图4  超塑成形过程应力应变分布

Fig.4  Stress and strain distribution during SPF
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性变形实现全部蒙皮贴模，如图 5（c）所示。成形后零

件表面光顺无褶皱，如图 6（a）所示。若在图 5（b）所

示时刻，扩散连接区蒙皮与模具内型面间隙较大，则随

着成形进行，非扩散连接区蒙皮贴模面积的扩展使得在

扩散连接区附近“存储”了大量的待成形材料，但可贴

模面积却相对不足，最终扩散连接区蒙皮无法完全贴模

而形成表面褶皱，如图 6（b）所示。褶皱的严重程度用

褶皱深度表征，褶皱深度越大，表明成形表面质量越差。

2.3  几何参数与褶皱深度的关系

图 7 为依据表 1 中几何参数进行成形过程有限元

模拟获得的褶皱深度结果。可以看出，随着外蒙皮厚

度 T1 的增大以及瓦楞角度 θ 的增加，褶皱的深度逐渐

减小。当 T1 ≥ 2mm 且 θ≥60°以及当 T1 ≥ 1.5mm 且

θ≥90°时，成形结构表面均未出现褶皱。

3  几何参数对褶皱影响的理论分析

以一个扩散连接区域局部为例，对其受力情况进行

分析，如图 8 所示。

由气体吹胀成形的特点，空腔内部气体对蒙皮施加

均匀压力 P（扩散连接区施加于芯板内表面），蒙皮受压

向外胀形，通过扩散连接区对未扩散连接的芯板施加拉

力，使其拉起、伸长形成立筋。由牛顿第三定律，立筋对

扩散连接区产生反向拉力 Fm。Fm 的作用使扩散连接区

后续变形受到阻碍，该区蒙皮胀形速率将慢于两侧相邻

的自由蒙皮，该速率差使得扩散连接区域将承受来自两

侧蒙皮的弯矩 Tp 和使其向外变形的作用力 Fp。

因此，在吹胀变形的方向，扩散连接区所受的合力 
F∑为：

            F∑ = Fp 合 + pd - 2Fmcos θ2   � （2）

（a）初始时刻 （b）中间时刻 （c）结束时刻

图5  超塑成形不同阶段结构形态

Fig.5  Structure configurations at different moment during SPF

图6  成形模拟结果

Fig.6  Simulating results of surface quality

（a）无褶皱（T1=1.5、θ=90°） （b）褶皱（T1=0.5、θ=60°）
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图7  几何参数对褶皱深度的影响

Fig.7  Influence of geometry parameters on groove depth

式中，Fp 合为两侧蒙皮对扩散连接区作用力 Fp 的合力，p
为吹胀气压，d 为扩散连接宽度，θ 为该变形时刻相邻

立筋间的夹角。

根据式（1）和式（2），可知蒙皮厚度、瓦楞角度对褶

皱缺陷的影响主要为：

（1）蒙皮厚度增大，使得 F p 合增大，扩散连接区与

非扩散连接区的胀形速率差减小，表面褶皱越不容易产

生；

（2）瓦楞角度增大，中间成形过程中 Fm 在吹胀方向

的合力减小，立筋变形速度变慢，反向拉力 F m 减小，扩

散连接区与非扩散连接区的胀形速率差减小，表面褶皱

越不容易产生。

4  典型件成形试验验证

选 取 两 组 典 型 几 何 参 数（T1=1.5mm/T2=0.5mm/

θ=60°/d=2 和 T1=1.5mm/T2=0.5mm/θ=90°/d=2mm）进

行超塑成形工艺验证试验，主要工序步骤为下料 - 酸洗

- 图形制备 - 封焊 - 扩散连接 - 超塑成形。试验完成后，

通过剖切截面测量实际成形瓦楞角度和表面褶皱深度，

检查结构成形符合性。

剖切后的试验件如图 9 所示，由试验结果可知 60°

瓦楞角度情况下试验件表面出现目视可见的褶皱，90°

瓦楞角度情况下成形后试验件为光滑表面。试验结果

与有限元模拟结果一致。
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图8  扩散连接区受力分析

Fig.8  Force distribution at DB area



1032018年第61卷第10期 ·航空制造技术

研究论文RESEARCH

5  结论

（1）典型 SPF/DB 3 层空心结构平面应变有限元模

型的模拟结果与试验结果基本吻合，可以用于指导 3 层

空心结构参数设计。 

（2）瓦楞角度、蒙皮 / 芯板厚度配比对成形后表面

褶皱有显著影响，结构设计时应重点考虑。

（3）从超塑成形工艺性的角度考虑，提出 3 层空心

结构参数设计准则：当瓦楞角度较大（≥ 90°）时，宜选

择蒙皮 / 芯板厚度配比≥ 3；当瓦楞角度较小（60°~90°）

时，宜选择蒙皮 / 芯板厚度配比≥ 4，此时不易产生表面

褶皱。
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