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编-读-往-来

R E A D E R S   &   E D I T O R S

《航空制造技术》自创刊以来，长期坚持跟踪和报道航空制造业所涉及的特种

加工技术、数字化制造与装配技术、检测技术、表面工程技术等多领域内突出成果

和最新进展，以严谨细致的工作态度、从严从优的审稿要求为相关行业的研究人

员和工程技术人员提供了一批具有前瞻性、创新性和实用性的高质量论文，也为

高校与相关企业的密切合作提供了契机。期刊所推出的电子版、纸质版两种样刊

送达及时，为日常工作带来极大便利。

衷心希望期刊坚持优良传统，服务于国家面向未来航空航天工业发展的重大

战略需求，承担作为核心期刊的学术责任，持续为提供行业技术突破、前沿动态精

益求精、行健致远。

� 西北工业大学　薛红前

    《航空制造技术》持续为广大读者提供了丰富的专业知识、工程技术和国内外

动态信息，特别是为航空工业技术人员构建了重要的学术交流和沟通平台，有效

推动了先进技术开发应用和行业创新发展。

    以装配技术为核心的航空发动机整机制造，集中体现了技术密集型、资金密

集型和高素质劳动力密集型制造领域的重要特征。近年来，《航空制造技术》陆续

发表高水平发动机装配技术论文，使航空发动机整机制造领域获得了行业内外的

广泛关注，显著提升了装配技术影响力，促进了整机制造领域内的学术交流和成

果分享。

� 中国航发上海商用航空发动机制造有限责任公司　李　琳

随着军用和民用航空领域对发动机性能要求的不断提升，新一代航空发动机的工况

条件愈发恶劣，其诸多关键零部件面临高温、高载、高速、腐蚀和冲击等一系列苛刻工况的

考验。聚焦极端工况下航空发动机关键零部件的高温摩擦磨损行为、表面涂层的失效机

理、涂层的改进和开发等，对于推动我国航空发动机制造水平的提高以及行业技术进步起

着举足轻重的作用。

本期论坛以“航空发动机功能涂层”为主题，邀请到中国科学院金属研究所、中国科

学技术大学、北京航空航天大学、内蒙古科技大学、沈阳黎明航空发动机公司等单位的科

研团队阐述航空发动涂层技术的最新研究进展及发展趋势。在此对各位专家学者的支持

表示衷心的感谢！

�                                            学术编辑  崔  静
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简 讯 NEWS

10

近 日，上 海 交 通 大

学密西根学院朱宰亨教

授及其合作者在 Nature 
Communications 上发表了

题为 Inverse design of 3D 
reconfigurable curvilinear 
modular origami structures 
u s i n g  g e o m e t r i c  a n d 
topological reconstructions
的科研论文。

该研究团队提出了

一个可重构机械超材料的

设计框架，能够在任意给

定三维弯曲非周期形状内

逆向设计可重构性，突破

了传统三维可重构超材料

必须使用恒定周期性形状

单胞，导致可重构性单一

的限制。通过人工构造而

非自然形成的材料结构，

超材料的物理特性并不依

赖于材料的分子结构或晶

体结构本身，而是源自于

精巧设计的几何形状和拓

扑结构。近年来不断探索

的一个方向就是使超材料

可重构。可重构超材料的

外表形状和内在排布可调

节，能以被动、主动甚至智

能的方式调整其物理特

性，来适应甚至影响变化

的外部物理环境。

朱宰亨带领研究团

队探索了三维可重构折纸

材料的逆向设计框架。通

过体积映射（Volumetric 
mapping）和收缩的数学方

法，提出可生成空间梯度

单元来适应三维复杂曲线

几何体，并对模块进行几

何和拓扑重建，赋予可重

构超材料给定自由度。由

于适用于任意给定的曲线

非周期形状，这项工作为

三维可重构系统的现实应

用打下基础。

该研究得到国家自然

科学基金、上海市自然科

学基金和上海交通大学招

聘的非中国外籍教师研究

激励计划的资助支持。

 （本刊记者   逸飞）   

高熵陶瓷是一类新

兴的多组分固溶体，通常

含有等摩尔的 5 种或更多

的组元，这些组元随机分

布在陶瓷的长程有序晶体

中。与大多数高熵陶瓷一

样，高熵氧化物陶瓷的晶

格畸变、元素分布、表面重

构和氧空位等可以进一步

改变氧化物陶瓷的力、热、

化学和电学性能。然而，

现阶段对高熵氧化物陶瓷

生长机制的认识有限，使

得如何通过控制其生成动

力学来有效调整其形貌、

结构和性能仍然是一个挑

战。

针对这一问题，西安

交通大学材料科学与工程

学院王红洁教授课题组和

美国北卡莱罗纳州立大

学、上海交通大学高文旆

教授课题组合作，以自制

高熵萤石型氧化物前驱体

为研究对象，运用气相高

分辨原位扫描透射电子显

微技术，发现了聚合物前

驱体形成高熵萤石氧化物

的 4 个阶段，包括低温段

聚合物前驱体的氧化和形

核（1 → 2）、扩

散控制晶粒生

长（1→ 3→ 8）、
自 生 液 相 过

冷 度 控 制 的

晶 粒 生 长

（1 → 4 → 9/ 
1 → 6 → 10），
以及液相辅助

上海交大课题组提出三维可重构上海交大课题组提出三维可重构
曲线模块化折纸结构的逆向设计曲线模块化折纸结构的逆向设计

近日，清华大学航天

航空学院李晓雁教授课

题组与燕山大学田永君

院士团队合作，选择商用

热解碳作为前驱体，在高

压（25 GPa）和窄温度区

间（1050~1150℃）内对前

驱体进行高温高压试验，

成功制备了一种新型的碳

/ 碳复合材料，即纳米金刚

石 / 无序多层石墨烯自生

复合材料。该复合材料是

由平均粒径约 4.8 nm 的超

细纳米金刚石相互独立并

均匀地嵌入无序多层石墨

烯基体中组成的。通过调

控温度，可以获得金刚石

体积百分比为 20%~70%
的复合材料。通过原子级

分辨率的高角环形暗场像

表征和分子动力学模拟，

可以发现纳米金刚石与多

层石墨烯之间形成了非共

格界面，从而揭示了一种

非晶碳向金刚石晶体转变

的机制，主要表现为纳米

晶金刚石的形核和扩散驱

动生长。这种新型的碳 /
碳复合材料的组织结构和

界面使得该复合材料具有

清华大学与燕山大学团队合作在清华大学与燕山大学团队合作在
室温导电超硬材料领域取得重要进展室温导电超硬材料领域取得重要进展

优异的综合性能。这种超

硬、超强且导电的全碳基

复合材料的综合性能优于

目前已知的所有导电陶瓷

和碳 / 碳复合材料，在航空

航天、微纳米电子器件等

国家重大工程领域具有潜

在的应用前景。该研究同

时揭示了非晶碳向金刚石

相变的机制，为进一步探

索通过碳材料相变过程来

合成高性能新材料提供了

重要的启示。

上述研究成果近日以

Ultrastrong conductive in-
situ composite composed of 
nanodiamond incoherently 
embedded in disordered 
multi-layer graphene 为题

发表在 Nature Materials
上。

左图为纳米金刚石 /
无序多层石墨烯复合材料

的微观组织和界面结构。

 （本刊记者    逸飞）

近 日，北 京 工 业 大

学 材 料 与 制 造 学 部 韩

晓东教授团队研究成果

以 Inherent and multiple 
strain hardening imparting 
s y n e r g i s t i c u l t r a h i g h 
strength and ductility in 
a low s tack ing fau l t ed 
heterogeneous high-entropy 
alloy 为 题 发 表 在 Acta 
Materialia 上。

高熵合金具有极高

的成分可调控性，通过调

控可获得高强度、高硬度、

高弹性极限、高耐磨性及

抗腐蚀性等优异性能，展

示出巨大的应用潜力。然

而，与传统金属材料类似，

高熵合金也存在强度 - 塑

性倒置的矛盾关系，其室

温屈服强度通常小于 300 
MPa。

韩晓东团队联合浙

江大学、西澳大利亚大学

研究者提出“异构低堆垛

层错能设计理念”，开发出

高强韧新型非等摩尔比

Co30Cr20Fe18Ni14Mn18
面心立方高熵合金。在高

熵合金塑性变形过程中，

激活异构变形诱导硬化、

形变孪晶、Frank-Read 位

错源和 Lomer-Cottrell 位
错锁等多种协同应变硬化

机制，在多种变形机制的

协同作用下，产生较高的

加工硬化率，使合金在高

强度下兼具高韧性。其屈

服强度达 980 MPa，抗拉

强度为 1385 MPa，断裂伸

长率为 48%，成功地解决

了面心立方高熵合金室温

强度 - 塑性倒置矛盾关

系，为高强韧高熵合金的

设计提供了新思路。

� （本刊记者   逸飞）   

北京工业大学韩晓东团队为北京工业大学韩晓东团队为
高强韧高熵合金的设计提供新思路高强韧高熵合金的设计提供新思路

高熵氧化物陶瓷生成机理研究取得新进展高熵氧化物陶瓷生成机理研究取得新进展

成分均匀化后更高温度下

的熵驱动重结晶和稳定化

（1 → 7 → 11）。 该 研 究

从原子尺度揭示了高熵氧

化物的形成机制，为进一

步设计和制备具有可控形

态、结构和性能的高熵氧

化物陶瓷奠定了基础。

相 关 研 究 成 果 以

Visualizing the formation 
of high-entropy fluorite 
oxides from an amorphous 
p r e c u r s o r  a t  a t o m i c 
resolution 为题在线发表在

ACS Nano 上。西安交通

大学金属材料强度国家重

点实验室为论文第一通讯

单位。该研究得到了国家

自然科学基金、中国博士

后科学基金和北卡罗莱纳

州立大学的共同支持。

左图为高熵氧化物形

成的 4 个阶段。 
 （本刊记者  逸飞）

1.Nucleation from the 
amorphous precursor

2.Diffusion-dominated
grain growth

3.Supercooled liquid-
assisted grain growth

4. Entropy-driven
recrystallization

Increasing temperature
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简 讯 NEWS

基于量子力学的原子

层级模拟计算是材料学中

一种直观有效且常用的研

究方法，该方法可以研究

材料的空间原子结构、电

子结构，以及由此带来的

各种宏观物理、化学性质。

长期以来，材料计算模拟

的发展受到计算尺度的严

重制约。基于传统物理“规

则驱动”的计算技术已难

以从理论框架突破尺度限

制。

针对这一问题，中国

科学院宁波材料技术与工

程研究所柔性磁电功能材

料与器件团队利用并发展

了 AI+ 材料计算模拟方

法。基于“数据驱动”的

AI 是从数据和观测值出

发，寻找数据之间的特征

和关系，从而发现一些定

理和规律。AI 与科学的结

合带来了新的科研范式，

给材料计算模拟带来全

新的思路和视角。Deep-
Potential（DP）是一种具

有代表性的 AI 技术，运用

深度神经网络技术，采用

大量小原胞（数十个原子）

的密度泛函理论计算数据

作为训练集，训练完成的

网络可以高效准确地预

测出大原胞（最高可计算

百万个原子）的总能以及

原子受力，从而实现大时

间空间尺度（μm/ns）的动

力学模拟。

相关工作为未来材

料计算模拟研究提供了全

新范式，为复杂材料体系

的高精度大尺度模拟提供

了具体思路。此外，结合

AI+ 材料计算模拟进行大

尺度及复杂效应的计算，

有望解决一系列复杂材料

体系中的微观机制、宏观

性能等问题。

该研究得到了国家重

点研发计划、国家自然科

学基金、中国科学院前沿

科学重点研究计划以及王

宽诚教育基金的支持。

� （本刊记者   逸飞）

近日，南方科技大学

材料与科学工程系副教授

任富增课题组在新型超耐

磨合金涂层领域取得研

究进展，研究成果发表在

Acta Materialia 上。该研

究提出了一种通过合金在

高温摩擦磨损过程中原位

形成非晶 - 纳米晶复合层

耦合梯度纳米结构实现超

耐磨涂层的新策略，为服役

于极端热力耦合环境下的

自适应耐磨合金涂层设计

提供了新思路。

前期研究表明，非晶-

纳米晶复合结构或纳米梯

度结构的引入可促进应力

在不同区域中的分配，促

进合金的均匀塑性变形，

减少应力集中，进而提高

合金塑性及抗磨损性能。

基于此，任富增课题

组提出一种设计超耐磨合

金涂层的新策略，在高温

摩擦磨损过程中原位形成

非晶 - 纳米晶复合层耦合

梯度纳米结构，从而实现

优异的耐磨性能。

该研究得到了国家自

然科学基金优秀青年科学

基金等项目的资助以及南

方科技大学分析测试中心

的技术支持。

下图为滑动磨损诱导

的非晶 - 纳米晶体复合层

耦合梯度纳米结构与初始

（溅射态）TaMoNb 合金薄

膜纳米柱（Φ=500 nm）的

力学性能比较。

 （本刊记者   逸飞）

12

中科院宁波材料所在 AI+ 材料计算模拟领域
取得系列进展

新型超耐磨合金涂层研究取得新进展新型超耐磨合金涂层研究取得新进展

近 日，中 国 科 学 院

力学所戴兰宏研究团队

选 择 具 有 片 层 结 构 的

AlCoCrFeNi2.1 共晶高熵

合金，通过精心设计多道

次拉拔工艺，成功制备出

一种具有独特梯度片层结

构的共晶高熵合金毫米丝

材。丝材内硬相 B2 片层

与软相 FCC 片层交替相

间分布，从丝材外表面到

芯部，B2 片层几何特征

呈现梯度变化。为了进一

步提高丝材的强塑性协同

能力，研究人员精细控制

了热处理的温度和时间，

以促进丝材部分回复而抑

制动态再结晶的出现。所

研制的共晶高熵合金丝材

不仅具有非常优异的室温

强塑性能（断裂强度 1.85 
GPa，均匀延伸率 12.1%），

同时表现出更为突出的低

温（77 K）强塑性能（断裂

强度 2.52 GPa，均匀延伸

率 14.3%）。通过对变形

前后的丝材进行 EBSD 扫

描和 KAM 分析，研究人员

发现介观尺度梯度非均质

片层结构促使丝材内的几

何必须位错（GND）在变

形过程中沿径向呈现梯度

分布，即几何必须位错密

度从表面区域向中心区域

逐渐减小。这种梯度分布

的几何必须位错密度可以

中科院力学所研发出一种中科院力学所研发出一种
超强共晶高熵合金丝材超强共晶高熵合金丝材

近日，吉尼斯世界纪

录官方宣布，西北工业大

学申请的扑翼式无人机单

次充电飞行时间吉尼斯世

界纪录称号挑战成功，认

定的纪录时间为 2∶34∶38
（突破 154 min）。

2022 年 11 月 15 日

14∶03∶04，在吉尼斯世界

纪录官方认证官和专业计

时员现场见证下，挑战正

式开始，西北工业大学自

主研制的“云鸮”扑翼式

无人机腾空而起。在整个

飞行过程，“云鸮”采用自

主航线飞行。16∶37∶42，
无人机平稳降落。经过

吉尼斯世界纪录严格认

证，挑战通过，超过原纪录              
63 min。本次刷新世界纪

录的“云鸮”扑翼式无人

机采用了高升力大推力柔

性扑动翼设计、高效仿生

驱动系统设计和微型飞控

导航一体化集成等关键技

术，翼展 1.82 m，空载起飞

重量为 1 kg，手抛起飞，滑

翔降落，能够按设定航线

自主飞行，飞行过程中能

实时变更航线。

西北工业大学航空

学院宋笔锋教授团队深耕

仿鸟飞行器研究 20 余年，

在鸟类飞行机理研究、仿

生飞行器设计等方面取得

了丰硕的研究成果。该团

队青年教师薛栋副教授表

示，扑动翼的设计先后迭

代了近 20 轮，经过多轮测

试后，最终得到推力、升力

和功耗等多项指标综合性

能最佳的版本，使得此次

参加挑战的飞行器的扑动

翼具有非常优越的气动特

性。

� （本刊记者   逸飞）

西工大扑翼式无人机单次充电西工大扑翼式无人机单次充电
飞行时间创吉尼斯世界纪录飞行时间创吉尼斯世界纪录

产生显著的应变梯度强化

效应，从而大幅提高丝材

的力学性能。对比分析室

温和液氮低温下丝材微观

变形特征发现，室温下丝

材内 B2 相变形以位错主

导，FCC 相变形则以位错

和层错共同主导；低温下

丝材内 B2 相在变形过程

中开启了大量位错交滑移

网格，而 FCC 相则激活了

细密的三维层错 - 孪晶网

格，多种位错变形机制的

协同激活实现了丝材强塑

性的同步提升。

该研究成果以Ultra-
strong heavy-drawn eutectic 
high entropy alloy wire 为

题发表在Acta Materialia
上。

该项研究得到了国家

自然科学基金重大项目、

基础科学中心项目、中科

院 B 类战略性先导科技专

项等项目资助。

左图为室温下共晶高

熵合金丝材内以位错为主

导的 B2 相变形，由位错和

层错共同主导的 FCC 相

变形。

� （本刊记者　逸飞）
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张志芬

  副教授，博士，研究方向为激光冲

击强化智能制造、在线监测和多源信息

融合。

技术被列为集中攻克的“卡脖子”技

术之一。LSP 作为航空航天领域的

关键延寿技术，研究掌握 LSP 新型技

术的基础与关键问题具有重大的军

事战略意义和长远的国民经济效益。

LSP 的加工质量通过借鉴金属

材料“表面完整性”的评价方法来进

行无损评判 [7]。“表面完整性”包括

金属材料表面的残余应力、表面硬

度、表面轮廓和粗糙度、显微结构变

化及塑性变形等。通过 LSP 使工件

表层材料产生塑性形变，能够显著提

高工件的疲劳寿命。同时，应从表

面完整性的角度出发，通过检测 LSP
加工件表面的残余压应力和表面轮

廓等来评估 LSP 加工质量。根据美

国 SAE 标准技术委员会于 2004 年

发布的航空材料标准 AMS2546，推
荐用 X 射线衍射仪检测被加工工

激光冲击强化过程监测及其质量在线评估：
现状与挑战*

张志芬，秦　锐，都正尧，李　耿，黄　婧，温广瑞
（西安交通大学，西安 710049）

[ 摘要 ]　激光冲击强化（Laser shock peening，LSP）是一种新型抗疲劳延寿制造技术，可应用于航空发动机关键零

部件。现有 LSP 离线检测方法存在“质量盲区”的问题，为提高 LSP 加工质量的一致性、可靠性和稳定性，有必要开

展 LSP 过程多源信息的精确感知和靶材表面完整性在线评估研究。从 LSP 瞬态高能过程所释放的两类重要物理

信息入手，即激光诱导等离子体冲击波（Laser induced plasma shock wave，LIPSW）和激光诱导等离子体光谱（Laser 
induced plasma spectroscopy，LIPS），分别综述了 LSP 动态过程两类信息监测感知的研究现状，以及多源信息融合

（Multi-source information fusion，MSIF）技术在 LSP 领域的研究进展。最后探讨了亟待解决的科学问题和现存的

挑战。

关键词：激光冲击强化；过程监测；激光诱导等离子体冲击波；激光诱导等离子光谱；多源信息融合；在线评估

DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.01/02.014

激 光 冲 击 强 化（Laser shock 
peening，LSP）是一种新型表面强化

技术 [1–2]，通过将高功率密度（GW/cm2

级）和短脉冲（ns 级）的激光作用于

金属材料表面，使其表层发生塑性变

形，进而引入具有一定深度的数百

MPa 残余压应力，可有效提升其力学

性能、耐腐蚀性和疲劳性能，延长其

服役寿命，为攻克极端服役环境下高

端装备关键构件的疲劳难题提供了

一种有效解决途径 [3–5]。美国将该技

术列入第 4 代战机发动机关键技术，

并将其应用在 F119 发动机钛合金

损伤叶片的楔形根部、F–22 飞机机

身孔结构及 T–45 舰载机拦阻杆上，

有效延长了检修周期。日本对核反

应堆压力容器焊缝采用激光冲击强

化 [6]，极大提高了焊缝抗应力腐蚀性

能。在我国十四五规划中，航空航天

引文格式：张志芬 , 秦锐 , 都正尧 , 等 . 激光冲击强化过程监测及其质量在线评估 : 现状与挑战[J]. 航空制造技术 , 2023, 66(1/2): 
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件梯度方向的残余应力，以人工目

视检查材料表面胶带保护层是否烧

蚀。另外，在不同批次生产间隔，采

用 Almen C 试片测量弧高值间接反

映强化效果，并结合工艺试验中的破

损检测方式进行抽样检查。归纳起

来，LSP 加工质量主要依靠加工前的

工艺、加工中的抽检、加工后的目测

这 3 方面来保证。

目前 LSP 加工质量的一致性、稳

定性和可靠性难以保障，体现在以下

3 点： （1）并未对每一个冲击点质量

进行检测，存在“质量盲区”； （2）目

视检查受人为主观影响较大，检测精

度和效率无法保证； （3）受激光能量

浮动、材料内部非均匀性等因素影

响，LSP 的高能瞬态过程具有强随

机性，层裂及烧蚀等宏观缺陷时有发

生，而未检测出的内部缺陷也给航空

装备在日益严苛的环境下服役埋下

了极大的“安全隐患”。因此，开展

LSP 加工过程的实时监测和在线检

测研究，对提高加工质量可靠性和制

造效率、实现航空关键结构件的精密

制造和智能制造具有重要意义。

1　激光诱导等离子体冲击波

激光诱导等离子体冲击波，是在

LSP 高能（GW 量级）、高压（GPa 量

级）及超高应变率（>10–6 /s）的瞬态

过程中，激光作用于金属材料表面的

吸收层使其发生爆炸汽化，产生的高

能高压等离子体受到约束层的限制，

膨胀压缩向材料内部传播引起塑性

变形的冲击波。

根据靶材和介质的不同，在激光

束照射靶材表面时会有一定比例的能

量被反射和吸收，从材料表面向内距

离为 x 处接收到的激光功率密度为 [8]

书书书

　 　 Ｉ（ｘ）＝ Ｉ０Ａｅ∫
ａ

０
β（ｘ）ｄｘ （１） （1）

式中，I0 为入射激光功率密度（GW/
cm2）；A 为靶材的吸收率（%）；β（x）
为激光在介质中的吸收系数。

由于激光冲击的功率密度达到

了 GW/cm2 量级，巨大的能量穿过透

明约束层后会使吸收层瞬间汽化，蒸

汽粒子继续吸收激光能量可形成高

温等离子体 [8]。等离子体是物质的

第 4 态，它将与后续激光继续作用，

被加热膨胀并以超音速逆激光方向

传播，形成离子体冲击波。等离子体

冲击波是激光能量的载体，其中蕴含

LSP 工艺参数的丰富信息 [9]。同时，

冲击波对材料表面的改性是靶材得

到强化的直接原因 [10]。

LSP 过程中产生的等离子体冲

击波带动材料内质点运动，当冲击波

压力大于材料动态屈服极限时，波后

质点无法回到原位置，会形成微观组

织改变并引入残余应力，改善材料性

能 [11]。因此，只有激光冲击波峰值

压力大于 σHEL（Hugoniot 弹性极限）

时，材料才能屈服并产生塑性变形。

图 1 所示为激光诱导等离子体冲击

波峰值压力与材料弹 – 塑性变形的

关系，其中 P 为冲击波峰值压力；εp

为变形量，

书书书

－
２σＨＥＬ
３λ ＋ ２μ为计算所得的边

界量。以 7075 铝合金为例，其材料

σHEL =1.1，则参数设定后的冲击波峰

值压力应大于 1.1 GPa，最佳参数范

围在 2~2.5σHEL 之间。

冲击波峰值压力（P，GPa）的计

算公式为

书书书

　 　 Ｐ ＝ ０． ０１ α
２α槡 ＋ ３槡Ｚ Ｉ槡０ （２） （2）

式中，α为等离子体中热能占其内能

的分数；Z 为约束层与金属靶材的折

合声阻抗（g·cm–2·s–1）；I0 为激光功

率密度（GW/cm2）。其中 Z 与 I0 的

计算公式为

书书书
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式中，τ为激光脉宽，ns；E 为激光束

能量，J；d 为光斑直径，mm。

在冲击波向内传播作用于材料

的同时，部分冲击波穿过约束层向空

气传播，其与材料内部的冲击波具有

一定的关系。这部分冲击波发生迅

速衰减，产生可听声波。因此，根据

冲击波类型的不同，可将激光冲击强

化过程中的冲击波分为两种，第 1 种

是向空气中传播的可听声波，携带着

材料内部冲击波相关的特征信息，频

率在 20 kHz 左右，人耳可听；第 2 种

是向材料内部传播的声发射弹性波，

与材料内部的塑性变形和位错运动

直接相关。针对两种类型的声波感

知监测，国内外学者均开展了一定程

度的研究。

1.1　空气声波感知

张永康等 [12] 发明了一种基于冲

击波波形特征的激光冲击强化在线

检测方法和装置，包括 3 个声传感器

和声波吸收装置，基于声波的振幅和

脉冲宽度对激光冲击强化效果进行

在线检测，可有效提高关键零部件的

激光冲击强化自动化程度和工艺水

平。中国科学院沈阳自动化研究所

的学者建立了空气中冲击声波信号

能量特征参数与 TC16 钛合金试件

表面残余应力的经验公式，开发了一

套激光诱导等离子体声波信号实时

采集分析软件系统，使相关技术逐渐

成熟化并推向工业应用 [13–14]。典型

的空气声波感知监测试验方案如图

2（a）所示 [14]。图 2（b）所示 [14] 为

传感器所采集的空气声波信号，在

LSP 加工过程中，每冲击 1 次，将产

生 1 个呈“三角”形状的波形信号，

具有快速衰减的特征。基于信号波

形特征得到信号的能量特征，最终得

出激光能量与工件残余应力之间的

图 1　冲击波峰值压力与材料变形之间的关系

Fig.1　Relationship between peak pressure 
of shock wave and material deformation
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（a）空气声波采集装置 （b）空气声波信号 （c）激光能量与残余应力经验公式

经验公式如图 2（c）所示 [14]。

空军工程大学邱晨霖等 [15–18] 针

对激光冲击强化过程的声学监测技

术开展了深入研究，基于小波包时频

分析方法得到了等离子体声波信号

的频域特征以及约束层对于声波信

号的影响；研究发现，当激光能量发

生改变，约束层和保护层出现异常

时，声波信号的主要频段峰值频率发

生明显变化，主要频段的能量也随着

变化，并且依据能量特征能够清晰区

分故障状态；研究者随后基于小波

包频域能量特征集合建立了 BP 神

经网络模型，可较好地识别出加工过

程中的异常情况；图 3 所示 [15，18] 为

上述文献中采用的声学监测方案，通

过空气声波信号波形可以看出对于

不同的声学传感器接收的声波信号

差别较大，但均呈现出快速衰减的

特点。江苏大学鲁金忠等 [19] 发明了

一种基于声波频率特性的激光冲击

在线检测方法和装置，利用声波信

号的离散傅里叶变换的频率幅值实

时监测激光器出光不稳定、吸收层

破坏、工件烧蚀及流水约束层覆盖

不足等异常状态。

1.2　内部冲击波感知

利用压电传感技术可以有效感

知金属靶材内部激光诱导冲击波的

动态变化。目前，基于压电技术的

LSP 冲击波动态测量方法主要有两

种，分别采用聚偏二氟乙烯（PVDF）
薄膜压电传感器 [20–21] 和声发射 AE

（Acoustic emission）传感器，如图 4
所示。张永康等 [22] 报道了将 PVDF
薄膜压电传感器粘贴在镁合金靶材

背面，探究了 LSP 过程冲击波在镁

合金内部的动态传播规律。冯爱新

等 [21] 利用 PVDF 压电波形图的微观

趋势变化，分析了镁合金材料内弹塑

性双波的动态传播衰减规律，如图 5
所示。但是，PVDF 传感器提供的实

时信息量有限，未见 PVDF 传感技术

用于 LSP 质量实时评估的研究报道。

相比之下，AE 声发射是一种能捕获

材料内部瞬态弹性波的压电传感技

图 2　基于空气声波的激光冲击强化过程监测 [14]

Fig.2　Monitoring of LSP process based on air acoustic wave[14]

图 3　激光冲击强化的声学监测

Fig.3　Acoustic monitoring of LSP
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术 [23]，声发射监测技术的原理，包括

弹性波的产生、传播和收集过程如图

6（a）所示。在这个过程中，材料内

部的位错及微观断裂均可被感知，其

信息的粒度（采样率 1~10 MHz）和

尺度（微观位错）足够精细，所感知

的频带更宽，软硬件采集系统集成性

好，易于实现工程应用。图 6（b）展

示了本课题组开发的基于声发射的

LSP 实时监控系统，该系统可以实时

采集 LSP 加工过程中产生的 AE 信

号；随后通过图 6（c）所示的微观硬

度测试设备可完成材料表面、横截面

硬度的测量；通过对 LSP 的实时 AE
信号进行处理，提取特征与材料表面

硬度缺陷的关联，实现 LSP 质量实

时评估。

目前，AE 声发射已被应用于机

械设备关键部件的健康监测 [24] 和裂

纹损伤识别 [25] 等。美国通用电气公

司（GE）的 Deaton 等 [26] 公开了一种

基于声发射总能量实时判断激光脉

冲能量及强化程度的专利技术。童
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图 5　基于 PVDF 压电法的 LSP 冲击波动态测量试验 [21]

Fig.5　Dynamic measurement experiment of LSP based on PVDF method[21]

图 6　基于声发射的 LSP 实时监测系统

Fig.6　LSP real-time monitoring system based on acoustic emission

杏林等 [27] 利用 6 路光纤 F–P 声发

射传感探针以及 FBG 光纤光栅应力

计，发明了一种多点立体式测量冲击

波空间分布及力学效应的装置；但

未见基于该装置的 LSP 过程监测研

究报道。WU 等 [28] 将 3 个 AE 探头

呈三角状布置于材料表面，基于 AE
信号能量平均值实现了 LSP 激光能

量的在线监测；但未见到应用于 LSP

残余应力在线预测的相关报道。日

本东京大学的 Takata 等 [6] 提出了一

种针对水下微小（mJ）激光能量的

LSP 声发射监测技术，结合高速摄像

和激光诱导等离子体冲击波传播原

理，分析了声发射信号的响应规律和

产生机理，如图 7 所示。此外，美国

激光冲击技术公司（LSPT）等也公

开报道了多项发明专利，具体情况如

表 1 所示 [26，29–39]。

由于上述检测方案原理、评估

方式均有差异，无法根据目前部分

研究中提供的监测精度来判断监测

方案的优劣。部分检测方案，例如经

验公式拟合法，在目前研究中大多缺

少监测精度相关的信息。因此，统一

监测评估标准，建立 LSP 公开数据

集，在未来具有重要的意义。

2　激光诱导等离子体光谱

激光与靶物质相互作用过程

中，靶材表面迅速接受到大量的激

光能量，当这些能量大于靶材材料的

阈值时，靶材就会熔化、电离。由于

靶材表面的温度很高，此时熔化、电

离的粒子就会迅速向外扩散，在扩散

过程中这些粒子会持续吸收能量，那

些未电离的分子或原子会继续电离，

因此就形成了一个原子、离子和电子

共存的状态，称为等离子体，这就是

激光诱导产生等离子体的原理 [40–41]。

光谱强度是衡量激光等离子体

发射光谱质量的重要指标，与物质浓

度成比例关系，可直观反映不同元素

的等离子体特征谱线强弱。Stark 展

宽是由辐射粒子与带电粒子（离子或

电子）相互作用产生扰动而引起的，

LSP 过程中瞬态压力较高，诱导产生

的等离子体中至少有总密度百分之

一为带电粒子，因此 Stark 展宽效应

非常明显 [42]。但是光谱仪测得的光

谱并不是只有 Stark 展宽，而是由多

种展宽机制复合而成，主要包含自

然展宽、仪器展宽、Doppler 展宽及

Stark 展宽，因此必须考虑这些不同

展宽机制的耦合作用 [43]。自然展宽

激光束
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Fig.4　Measuring equipment based on 
piezoelectric sensing technology
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一般相对其他展宽较小，可以忽略，

剩余 3 种展宽中仪器展宽和 Doppler
展宽的线型呈 Gauss 分布，而 Stark
展宽线型呈 Lorentz 分布，一般通过

光谱仪测得的谱线是二者的卷积，呈

Voigt 分布 [44]。其具体形式为

Gauss 线型：
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Lorentz 线型：
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Voigt 线型：
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式中，Gmax 和 Lmax 分别表示 Gass 线

型和 Lorentz 线型的最大值；WG 和

WL 分别为 Gauss 线型和 Lorentz 线

型的半高宽（FWHM）。光谱谱线的

展宽特性是一类物理意义明确的监

测参数，与等离子体动态过程高度相

关。美国 GE 公司的 Wu 等 [29] 通过

谱线展宽与 Lorentz 线型和 Gauss 线

型的接近程度，监测 LSP 过程中可

能存在的无水约束等不适当的工艺

操作。此外，基于激光诱导等离子体

光谱的监测技术也被广泛应用于具

有高精度和高质量的激光加工制造

领域中，以实时优化加工参数、控制

加工质量和提升加工效率，进而形成

完整的闭环质量反馈回路。李菲菲 [45]

成功利用等离子体电子温度和电子

密度来实时评估飞秒激光加工热效

应。电子温度和电子密度对激光加

工的成形质量和组织性能十分敏感，

因此被用于激光增材制造过程中的

工艺参数控制 [46]、元素分析 [47] 和熔

池温度监测 [48]。Lednev 等 [49] 使用

激光诱导击穿光谱（LIBS）首次证明

了在增材制造过程中进行原位定量

多元素分析的可行性。而针对激光

焊接，Zhang 等 [50] 研究了光谱强度

与焊缝强度系数之间的相关性，并

基于此实时预测焊缝的抗拉性能。

此外，基于等离子体光谱信号的在

线监测手段已经在其他基于激光加

工的科学研究中得到了验证，包括

激光清洗 [51]、激光切割 [52] 和激光钻

孔 [53]。

LSP 动态过程中高能量激光束

诱导产生的等离子体辐射光谱信号，

是 LSP 过程监测的重要信息源之一。

该信息源是高功率密度的脉冲激光

表 1　国内外主要机构 LSP 在线监测

Table 1　LSP on-line monitoring of major institutions in China and abroad

机构 监测信号 特征 监测目的
专利
时间

文献

美国 GE

等离子体光谱 线谱展宽
评估 LSP 工艺参数及操作的

稳定性，保护层烧穿
2007 [29]

等离子体光谱
455.38 nm 线谱

谱峰强度
保护层烧穿 2011 [30]

光电二极管主动
连续激光

水约束层
厚度

水约束层厚度一致性 2008 [31]

声发射
声发射
总能量

激光脉冲能量及强化程度 2010 [26]

美国 LSPT 激光能量、
光谱、声波

— 残余应力及疲劳寿命 2001 [32–34]

中国科学院
沈阳自动化所

能量计、光束
质量分析仪

残余应力
分布模型

预测残余应力 2019 [35–36]

中国航空制造
技术研究院

声压、等离子
体羽图像

— 评估强化效果 2013 [37]

北京航空材料
研究院

激光干涉仪
探测材料
表面振动

应力波强度
激光冲击强化评估，

内部缺陷检测
2019 [38]

中国科学院
力学研究所

能量计、光电
探头

激光能量、
脉宽

激光工艺参数监测 2012 [39]
图 7　水中 LSP 声发射监测技术试验 [6]

Fig.7　Experiment on acoustic emission 
monitoring technology of LSP in water[6]
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与金属材料相互作用，在样品材料表

面附近形成高能、高压、致密、明亮的

等离子体。该过程存在“快”和“弱”

两个特点，“快”是由于 LSP 激光脉

冲持续时间约为 10~20 ns，一次冲击

过程可能只需几百 ms，这期间等离

子体中处于激发态的原子和离子从

高能级跃迁到低能级或基态，释放出

特征频率的光子，即为相应原子和离

子的特征发射谱线，整个过程持续仅

有几十 μs。而由于热电子的韧致辐

射和电子 – 离子复合辐射，出现强的

连续谱，一般仅持续几 μs ；如果想深

入分析 LSP 过程激光诱导等离子体

的动态特性，其采样率至少要达到 ns
量级，对光谱半高宽分辨率要求也很

高；但是市场上较为成熟的轻量化

光谱仪，包括海洋 Ocean Optic 光谱

仪和 Aventis 光谱仪，其采样率最快

只能到 ms 级。只有中阶梯光栅光

谱仪配合 ICCD 或者条纹相机，才能

同时满足时间分辨和光谱分辨的要

求。但前者设备昂贵且笨重，不易实

现工程化应用；后者依旧是国际国

内的研究难点，国内只有中国科学院

西安光学精密机械研究所等少数几

家单位有能力自行研制。“弱”是由

于 LSP 加工中在靶材表面增加了约

束层，介质一般为水或玻璃，作用是

抑制等离子体的膨胀，增强反射冲击

波强度，提高强化效果。等离子体光

谱通过介质水再向外辐射，受水及杂

质对光谱的散射、折射和吸收作用影

响，其连续背景谱和谱峰强度极大减

弱。这一现象也被很多学者通过试

验研究证实，而且流水层越厚，光谱

特征谱线越弱。这一特点则对光谱

仪的灵敏度、探测面积及增益等方面

提出了更高的要求。

基于激光诱导等离子体光谱技

术的监测研究仍以专利为主，具体

信息见表 2[29–30，32–34，54–59]。美国 GE、
LSPT 公司公开发表了基于等离子

体光谱辐射的 LSP 过程监测专利技

术 [32–34，54]，但仅检索到 GE 公司在

损伤叶片 LSP 修复中进行了光谱监

测的实际应用研究。江苏大学姚红

兵等 [55–56] 通过 Andor 公司中阶梯

Mechelle 光谱仪、DG465 延时器在

采集门宽 80 μs 设置下实现了对强

激光诱导 Al 等离子体光谱辐射的快

速、高精度采集，得到了等离子体电

子密度随多脉冲强激光诱导次数增

加而逐渐下降的演化规律，其试验仅

在空气环境下进行，未添加水约束，

不存在光谱“弱”的难题。

美国 GE 公司在 LSP 光谱监测

方面申请了多项专利。Trantow 等 [54]

基于 LSP 过程的背景谱黑体辐射，

集成光谱强度与光谱温度特征对连

续 LSP 加工过程进行监测，并在带

缺口的损伤叶片 LSP 修复中开展了

实际应用验证研究；Wu 等 [29] 通过

监测计算线谱展宽与特定谱线宽度

的拟合程度方法，可实时评估 LSP
工艺参数及操作的适当性与稳定性。

以上专利方法结合了等离子体自身

的物理特性，计算简便，但未查到针

对 LSP 表面质量预测的进一步研究

报道。国内针对激光诱导等离子体

光谱监测技术也有初步的研究报道。

江苏大学孟春梅 [59] 开展了激光诱导

等离子体发射光谱在激光冲击与清

洗过程中的基础研究，搭建了激光冲

击试验平台，针对激光冲击过程等离

子体光谱信息，初步得到了诱导次数

以及激光能量与光谱参数之间的相

关规律；但未考虑实际加工中的水

约束层，以及吸收保护层对光谱信号

的影响及辐射规律。本课题组前期

综合运用两种不同类型和性能的光

谱仪，包括 Ocean Optics–HR4000 光

纤光谱仪和 Princeton SP2750 高分

辨光谱仪，同步实时采集 LSP 过程

光谱信息，并开展了 LSP 过程异常

监测试验，图 8 为试验设备，图 9 为

所得到的光谱信号。

3　多源信息融合

多源信息融合技术（Multi-sourse 
information fusion，MSIF）是一种对

表 2　基于激光诱导等离子体光谱技术的 LSP 监测

Table 2　LSP monitoring based on laser induced plasma spectroscopy

作者或机构 光谱特征 特征描述 监测目的 时间 文献

美国 GE

光谱强度
表征光谱线能量的

物理量
评估测试工件的强化
效果和高周疲劳寿命

2000 [54]

455.38 nm 线谱
谱峰强度

谱线的能量 保护层烧穿 2005 [30]

线谱展宽
光谱曲线最大强度的
一半处所对应的两个

波长之差

评估 LSP 工艺参数及
操作的稳定性；
保护层烧穿

2009 [29]

美国 LSPT 光谱强度
表征光谱线能量的

物理量
残余应力及疲劳寿命 2001 [32–34]

姚红兵

展宽线型
光谱曲线最大强度的
一半处所对应的两个

波长之差
评估强化效果 2012 [58]

谱线相对强度、
半高全宽

光谱线能量 材料表面强化效果 2013 [57]

电子温度
等离子体运动产生

动能时的温度
工艺参数稳定性 2016 [55–56]

孟春梅
Al 和 Cu 谱线

强度
表征光谱线能量的

物理量
材料表面强化效果 2011 [59]
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六轴联动机械臂

HR4000光谱仪探头

Nd：YAG型激光器

SP2750光谱仪探头

SP2750光谱仪

试验试件

来自多个信息源的不确定性时空信

息进行基于多方向、多层次与多级别

的综合处理，从而提高信息精度和改

善信息质量的理论和方法 [60]。根据

信息融合的抽象层次，其可分为 3 种

类型：数据级融合、特征级融合及决

策级融合 [61]。其中，数据级融合是

最低级别的融合，对融合技术要求较

低，多见于同类型数据，如屈梁生院

士在 20 世纪 80 年代创新性提出的

“全息谱”概念，融合了多个方向的

振动信息，实现了大型转子故障的准

确诊断，广泛应用于石化行业；特征级

融合是将从观测量中提取到的特征向

量进行整合和转换，然后再根据融合

后的特征给出判别结果，可用于同类

或异类信息；决策级融合是最高级别

的融合，在各传感器已经完成决策的

基础上，根据融合准则形成一个更加

全面和精确的最终决策。这 3 种不同

层次的融合方法对比如表 3 所示。

激光冲击强化是一种声、光、电

等多场耦合的极端制造方法，单一传

感技术，如声发射、等离子体光谱及

振动等无法实现对激光冲击强化这

一瞬态、复杂过程的准确描述，只有

发挥多源异类传感技术之间的交叉

互补优势，才能更综合、全面而精确

地表征 LSP 过程及质量。2001 年

美国 LSPT 公司开发了激光能量、光

谱和声波融合下的 LSP 监测专利技

术 [32–34]，将其与工件的残余应力和

疲劳寿命相关联。中国航空制造技

术研究院在多源信息融合监测方面

发明了多项前瞻性的专利技术，2008
年梁建民等 [62] 同时利用传声器和位

移传感器获取爆炸冲击波声信号和

叶片的振动信号，开发了一套叶片冲

击处理质量实时监测系统装置； 2013
年巩水利等 [37] 通过实时测量的冲击

波声波信号和等离子体羽图像信息，

对激光冲击强化金属工件产生的高

幅残余压应力进行在线评估。以上

专利技术只给出了创新思路，停留在

异类信息的获取及监测层面，多源异

类信息融合的研究深度不足，利用机

器学习建模的理论方法和应用研究

报道较少且仅限于浅层神经网络 [63]。

异类监测信息的深度融合面临

着诸多挑战，主要表现在异类信息的

多态及粒度差异性、丰富及冗余性、

互补及耦合性等。该技术在其他领

域深入研究的报道较多。针对异类

信息粒度差异大的问题，Zhang 等 [64]

提出了一种电弧电压、电弧声音及

等离子体光谱异类信息的周期内同

步配准方法，并基于构建的光谱—声

音—电压 SVM—CV 特征层融合模

型，实现了对多类焊接缺陷的分类

预测；针对决策层融合过程中各证

据体相冲突的问题，陈元超 [65] 结合

Jousselme 距离函数和 Pignistic 概率

距离，构造了一种用于判别证据冲突

的新指标，提出冲突新证据的有效融

合方法。针对多态信息决策层融合

问题，苏宇 [66] 提出了一种基于犹豫

模糊 TOPSIS 的齿轮箱振动和电流

异类信息融合诊断模型，以不同分类

器的概率输出作为犹豫模糊数据，通

过最大偏差模型即时计算振动和电

流信息的权重分配，利用改进型贴近

度系数实现了决策层融合及齿轮故

障诊断。

相比于数据级和特征级融合，决

策级融合方法和理论发展更快，也更

适用于多源异构数据的融合。根据
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图 8　LSP 过程光谱监测试验设备

Fig.8　Experimental equipment of LSP process 
spectrum monitoring

图 9　HR4000 及 SP2750 光谱仪分别采集到的光谱信号

Fig.9　Spectral signals collected by HR4000 and SP2750 spectrometers 
respectively

表 3　信息融合的不同层次及特点

Table 3　Characteristics of information fusion methods at three levels

融合层次 容错能力 优点 缺点

数据级 最差 保留较多原始数据信息
数据处理成本大，具有盲目性

和冗余性

特征级 较差
通信宽带压力小，数据适当压缩，

运算成本较小
复杂环境下稳定性较差，数据

信息丢失

决策级 较好
运算成本小，时效性好，传感器

依赖性小
数据预处理技术和先验知识

要求高，融合稳定性差
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融合算法及规则不同，决策级融合

可大致概括为概率理论方法和人工

智能方法。基于概率模型的方法包

括加权平均法 [67]、贝叶斯 Bayes 估

计 [68]、隐 Markov 链 [69] 和 Dempster–
Shafer（D–S）证据理论 [70–71] 等；基于

人工智能的融合方法有模糊积分 [72]、

神经网络 [73] 和粗糙集理论 [68] 等。

其中 D–S 证据理论被研究及应用较

多。其最关键的技术是基本概率赋

值参数的获取以及合成规则的建立，

前者实现了对异类传感局部决策可

信度及重要性的定量评价，为融合提

供证据体；后者决定了各证据体按

照怎样的合成规则进行组合得出最

终决策。通过分类模型预测异类

传感的局部决策是一种较常用的

基本概率赋值参数获取方法，Chen
等 [74–75] 先后尝试利用 BP 神经网络

预测模型及模糊集理论与支持向量

机相结合的预测模型对基本概率赋

值进行获取，得到局部决策的概率分

配。董海鹰等 [76] 通过 BP 神经网络

和模糊综合评判来构造 D–S 证据理

论中的概率分配，对转辙机进行故障

诊断。目前针对 D–S 证据理论基本

概率赋值的获取还未形成统一、高效

的科学方法，更多依赖模型获取，而

模型的泛化能力及预测精度则直接

决定了最终融合诊断的准确度，因

此，研究最优局部决策模型对合理的

基本概率赋值获取及高效可靠的决

策级融合尤为重要。

来自多个传感器的信息可能是

冲突的，不确定或模糊的，甚至不完

整的。在 D–S 证据理论合并规则中，

要求所使用的证据必须相互独立，当

证据体之间出现高度冲突时，往往得

不到最优的融合决策，有时甚至是

错误的，这与实际问题相悖。针对

消除 D–S 证据理论合成规则中的悖

论，有效处理冲突证据的探索研究已

颇受关注。如 2001 年提出的 DSmT
（Dezert-smarandache theory），是将

“自相矛盾，似是而非”推理方法用于

数据决策融合的一种新理论 [77]，被

认为是经典 D–S 证据理论的延伸和

扩展，能够突破 D–S 框架的限制，可

以解决由信度函数所表示的任意独

立信息源的数据融合问题。DSmT
重点是面向不精确、高度冲突和不确

定的证据融合问题，在航空、军事及

控制领域中的应用研究已有相关报

道 [78–80]。D–S 证据理论在融合中体

现了“少数服从多数”的合成规则。

而基于人工智能的模糊积分融合方

法 [71，81] 则更强调“专家的权威”。如

果将两类方法进行组合集成，综合概

率理论及人工智能的算法优点，实现

其优势互补可大大提高融合决策的

准确度。

信息融合理论和方法的研究在

机械故障诊断领域的发展是快速且

相对成熟的，文献 [82–83] 探究了冲

突证据体的合成规则问题。相比之

下，在激光冲击强化领域，甚至扩大

至激光加工领域，信息融合的方法和

应用研究仍处于初级阶段。其原因

可能是 LSP 技术门槛高、造价大，主

要用于军用领域，民用场景有限，需

求面窄；而且加工量一般也是小批

量；加之，该技术属于新兴的极端制

造技术，具有突出的多学科交叉特

色，存在诸多科学难题待解决、监测

技术难度大、过程信息获取难、未形

成代表性的行业标准等问题。表 4
总结对比了激光诱导等离子体冲击

波及光谱监测技术的优缺点。前两

项可归为声学监测，后两项属于光谱

类信息，虽然采样率差异较大，但信

号形态类似，学科跨度不大，更利于

从数据级—特征级去开展信息融合

工作。而声 – 光多源异类信息的融

合问题则需要从特征级—决策级开

展研究。随着近年来深度学习及数

据挖掘技术的日趋成熟，可充分利用

海量数据驱动的方法，去关联并预测

实时冲击质量，优化工艺和过程，跨

越多学科交叉带来的难点，是一种另

辟蹊径的解决方法。同时，也应关注

海量数据驱动所引出的一些新问题，

如海量数据的存储、清洗及质量保

障，克服在线处理负担的轻量化深度

学习模型等。

4　结论

（1）针对 LSP 瞬态过程冲击波

监测的研究仍有未解决的基础问题

和关键技术，如宽频多模态弹性波在

表 4　激光诱导等离子体冲击波及光谱的监测技术对比

Table 4　Comparison of monitoring technologies of laser-induced plasma shock 
wave and spectrum

监测对象 主要传感类型 时间分辨率 特点

激光诱导空气
声波传播及衰减

声压传感
（北京声华等）

ms 级
（SF： 20~40 kHz）

采集装置成本低，易推广应用；
时间分辨率低，与内部应力和
硬度的相关性偏弱

激光诱导内部
冲击弹性波传播，

反射及衰减

声发射传感（美国
PAC、日本富士等）

ns 级
（SF： 1~10 MHz）

采集装置成本低且商业化成
熟，易推广应用；时间分辨率
高，与冲击波特性直接关联，内
部应力和动态弹塑性变形的相
关性较强

激光诱导等离子
体辐射强度及

电子特性

等离子体光谱仪
（Ocean Optic、

Aventis、Andor 等）
ms

监测效果直接依赖设备的像素
分辨率和时间分辨率，与保护
层破损及烧蚀等宏观缺陷相关
性更强

激光诱导等离子
体瞬态膨胀，电离

及辐射寿命

中阶梯光谱仪 +ICCD
（Andor、LTB 等）

ns 或 ps

监测设备成本较高，多为实验
室探究，时间分辨率及空间分
辨率均较高，利于分析等离子
体的瞬态行为规律
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薄板内的动态衰减规律、声发射弹性

波多阶模态的精确分离、LSP 过程多

源声发射的动态信息融合、弹性波非

线性衰减特征的深度挖掘等。以上

问题的解决需要结合弹性力学、模拟

仿真、声发射信号处理、弹性波理论

及机器学习等多学科的方法和知识。

（2）针对 LSP 瞬态过程等离子

体光谱低成本、超快监测的迫切需

求，其中未解决的关键技术有兼顾时

间分辨率与灵敏度的超快光电传感

系统、高噪声下微弱信号特征提取及

光谱信息的深度挖掘等。激光冲击

强化技术作为一种新型技术，其中尚

有诸多的科学问题未解决，最核心的

是激光与金属材料的相互作用机理，

以及据此延伸出的其他一系列科学

难题，其中涉及物理、光学、金属学等

多学科理论，导致工艺研究、模拟研

究、监测研究形成各自的孤岛，亟须

打破学科壁垒，形成合力攻克难题。

（3）异类监测信息的深度融合

面临的挑战主要表现在异类信息的

多态及粒度差异性、丰富及冗余性、

互补及耦合性，尤其是如何使各类传

感信息的优势突出，减少“冲突”和

“平均”对有效信息的淹没，以及在

LSP 这一特定场景下的应用尚未形

成系统性研究成果。同时，面对海量

的声发射数据和光谱数据，开展多源

异构数据的深度融合方法，以及深度

学习及信息融合在 LSP 质量在线监

测、检测及预测中的应用研究，也需

要引入多个交叉学科的研究方法和

成果，推动 LSP 领域的智能化发展；

反过来也能对相似的学科和问题起

到一定的带动性作用，共生共长。

攻克上述科学难题和关键技术，

将丰富金属材料冲击波衰减理论，完

善多源异构数据融合理论和方法，补

充对 LSP 瞬态过程不同能量场的科

学认知。同时，通过实时预测每个冲

击点的质量，消除“质量盲区”，逐点、

逐片检测，减少“质量隐患”，并完善

金属 LSP 的表面质量无损、在线检

测方法，对提升航空装备制造智能化

程度，确保其在极端环境下的服役安

全性、可靠性具有重要意义。
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Monitoring and On-Line Quality Evaluation in Laser Shock Peening Process: 
Current Status and Challenges

ZHANG Zhifen, QIN Rui, DU Zhengyao, LI Geng, HUANG Jing, WEN Guangrui
(Xi’an Jiaotong University, Xi’an 710049, China)

[ABSTRACT]　Laser shock peening (LSP) is a new anti-fatigue life extension technology applied to the key parts 
of aeroengines. The existing offline detection methods have the problem of “quality blind spot”. To improve the 
consistency, reliability and stability of LSP processing quality, it is necessary to carry out accurate perception of multi-
source information of LSP process and online evaluation of target surface integrity. This paper starts with two kinds of 
important physical information released by the transient high-energy process of LSP. Namely, laser induced plasma shock 
wave (LIPSW) and laser induced plasma spectroscopy (LIPS). The status of monitoring and perception of two kinds of 
information in LSP dynamic process and the research progress of multi-source information fusion technology in LSP field 
are summarized. Finally, the urgent scientific problems and existing challenges are analyzed.
Keywords: Laser shock peening; Process monitoring; Laser induced plasma shock wave; Laser induced plasma spectroscopy; 
                   Multi-source information fusion; On-line evaluation
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航空复合材料结构铆接技术综述*

曹增强 1，2，张铭豪 1，谭学才 3，郭程翔 1，左都全 1，4
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4. 中国民用航空飞行学院，广汉 618307）

[ 摘要 ]　当前复合材料已成为飞机结构最主要的材料之一，然而我国复合材料应用与世界先进水平相比还存在一定

差距，典型特征是复合材料用量占比较低。和金属结构相比，连接是复合材料结构制造与装配的薄弱环节，复合材料

各向异性、脆性等特点决定了其连接面临的问题更复杂。复合材料结构采用铆接对于飞机减重、控制制造成本具有

积极作用，但复合材料铆接易产生损伤，限制了其在关键连接部位应用。对航空复合材料结构铆接技术的应用进行

了系统介绍，包括铆接工艺及方法、复材铆接结构形式和复材铆接所用紧固件；指出铆接过程中复合材料产生损伤

的 3 个主要方面：制孔过程的损伤，铆接过程复合材料结构表面承受的冲击损伤，以及镦头成形、钉杆膨胀时对复合

材料的挤压损伤；重点针对安装过程对复合材料造成的冲击损伤、铆钉膨胀对复合材料造成的挤压损伤进行分析并

提出相应的解决措施，主要从减小钉杆膨胀对复材的挤压程度、对复合材料采取保护措施两个方面入手；对比研究

结论认为，制定合理的工艺规范、采用先进的铆接工艺方法和重视垫圈的保护作用可以有效抑制复材铆接损伤、提高

复材铆接质量。最后，对复合材料铆接技术的发展提出了展望。

关键词：复合材料；机械连接；铆接工艺；损伤；电磁铆接

DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.01/02.026
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碳纤维增强树脂基复合材料

（CFRP）具有比强度高、可设计性强、

优异的耐疲劳和耐腐蚀性以及高阻

尼等特点，在飞机制造中得到广泛

的应用。复合材料用量已成为评价

飞机结构先进性的重要指标。统计

数据显示，采用复合材料结构的前

机身段相比金属结构，可减轻质量

31.5%，减少零件 61.5%，减少紧固件

61.3%，复合材料垂直安定面可减轻

质量 32.24%[1]。复合材料的应用极

大促进了飞机整体化结构设计与制

造技术的发展，在降低飞机重量的同

时提高了结构的整体性。随着分离

面的减少，结构连接部位随之减少，

但尚存的分离面传递载荷更大、受力

情况更为复杂。此外由于检查、拆

装、维护的需要以及工艺的限制，设

计和工艺分离面仍不可避免，这就使

得分离面的连接愈加重要和关键 [2]，

在复合材料使用占比不断提升的趋

势下，连接接头设计成为复合材料结

构设计的关键。复合材料结构的连

接方式主要有胶接、机械连接和混合

连接。胶接载荷分布均匀，但可靠性

低，破损 – 安全性差 [3] ；机械连接主

* 基金项目：国家自然科学基金面上项目（52275165）；中国博士后科学基金面上项目（2022M722592）；
陕西省重点产业链卡脖子揭榜挂帅项目（610140222900000090027）。
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要包括螺栓连接和铆钉连接，具有可

传递较大载荷、可靠性高、对环境不

敏感等优点，其应用最为广泛 [4]。然

而，机械连接破坏了复合材料结构的

完整性，纤维在连接孔的不连续导致

孔周应力分布复杂和应力集中严重。

为了弥补制孔后层合板强度下降的

缺陷，层合板局部一般需要加厚处

理，加之紧固件本身的重量，导致整

体结构重量进一步增加。

相比铆接，螺栓连接除了能拆

卸、可传递更大载荷外等优点外，复

合材料连接的钉孔间隙易于控制，可

避免安装损伤。近年来学者们的研

究重点也集中在复合材料螺栓连接，

对复合材料螺接的安装损伤 [5–6]、力

学行为和结构破坏失效机理等 [7–8]

展开了大量研究，对干涉配合 [9]、衬

套螺栓 [10] 及复杂外界环境下 [11] 对

连接性能的影响也开展了细致的工

作。

而复材结构采用传统的铆接工

艺，由于钉杆膨胀不均匀和铆接过程

的冲击等因素，极易造成复合材料结

构损伤，大大限制了铆接技术在复合

材料连接上的应用。笔者和航空工

业成飞合作的某项目对某机型复材

结构铆接损伤进行了统计分析，发现

使用普通铆接方法按照现有工艺规

范操作，50% 以上的铆钉孔周围复材

都会有损伤。损伤作为不可预知的破

坏因子会在结构承载服役过程中迅速

扩展，降低整个复合材料连接结构的

强度和疲劳寿命，造成结构的失效或

者断裂，最终引发灾难性后果 [12]。因

此，设计人员会尽量避免采用铆接而

选用螺接。但为便于装配制造，目前

我国在制飞机实际结构如翼面、口盖

及舱门等部位，仍采用一定数量的铆

钉连接。此外，随着我国航空制造业

的蓬勃发展，多材料、多结构混用在

降低产品自重的同时为产品设计提

供更多的选择，已经成为轻量化技术

发展的趋势 [13]，而采用铆接对于飞

机减重和控制制造成本具有积极的

作用。

如何抑制复合材料铆接损伤、提

升铆接连接性能，以及对于复合材料

结构，铆接能否代替螺栓连接成为设

计人员关切的问题。针对新型号研

制过程中对轻质、高强、长寿命以及

功能高效化整体结构的迫切需求，本

文从航空复合材料结构铆接所用紧

固件、方法、工艺等方面进行了系统

分析，并提出了应用发展的方向。

1　航空复合材料结构铆接

1.1　复合材料机械连接技术

复合材料的机械连接是借助紧

固件将复合材料结构与构件之间（如

桁条与蒙皮之间），以及复合材料与

金属结构连接成一个整体的连接方

法。对于大型运输飞机来说，采用紧

固件连接更容易满足结构完整性的

要求 [14]。紧固件通常有螺栓和铆钉

两大类，螺栓进一步可分为普通螺

栓、高锁螺栓和锥形螺栓等，铆钉可

分为普通铆钉、环槽铆钉和抽芯铆钉

等单面施铆的盲铆钉，两类紧固件应

用对比如表 1 所示。

在航空金属结构连接广泛应用

的干涉配合连接技术，能够显著降低

应力集中、提高连接结构强度和疲劳

寿命 [15]。随着研究的深入，在复合

材料连接上使用上述技术也发现了

类似效果 [16]，然而复合材料纤维脆

性和纤基界面强度低等特点，使其在

安装力作用下极易发生分层、脱胶等

损伤，若干涉量选取不当反而会大幅

降低接头连接强度与疲劳寿命 [17]。

所以在复合材料机械连接中，设计人

员对干涉量的选择特别谨慎，一般采

用小干涉量甚至间隙配合的连接方

式规避潜在的风险。螺栓连接干涉

量通过调整钉孔间隙即可控制，而铆

钉钉杆膨胀不均匀，干涉量的确定更

为困难，且只有铆接后才能检测最终

的干涉量。此外，铆钉的膨胀容易对

复材引入更为严重的初始损伤。因

此当前复合材料的连接主要采用螺

栓连接和胶接，配合一定数量的铆钉

连接及混合连接。

1.2　铆接原理及工艺方式

铆接是飞机装配制造中应用最

广的连接方式，铆接装配工作量占整

机制造工作量的 20% 以上 [18]，铆接

的主要方式包括锤铆、压铆、拉铆及

电磁铆接等，又依据铆钉加载端的选

择分为正铆和反铆。锤铆或风动铆

接一般由铆工手持工具 / 风动铆枪

多次冲击铆钉后形成镦头，操作灵

活、设备成本低、应用最为广泛，但铆

接质量严重依赖操作人员的技术水

平；压铆一般采用压铆机或自动钻

铆设备完成，一致性好、稳定性高，常

用于壁板结构等开敞性好的工况环

境；近年来，电磁铆接作为一种新兴

的铆接技术，在大直径铆钉铆接、钛

合金等难成形材料铆钉铆接和复合

材料结构铆接中优势明显，逐渐得到

越来越多的应用 [19–20]。

表 1　铆钉连接与螺栓连接对比

Table 1　Comparison between rivet connection and bolt connection

技术细节 铆钉连接 螺栓连接

连接区域
1~3 mm 层板厚度，不可拆卸结构，
可用于对平整性有要求的区域

应用范围广，大部分可拆卸

安装工艺 钻、铆工艺繁琐，干涉量难以控制 安装方便，钉孔间隙可控

连接强度 连接强度低，铆缝疲劳性能差 可承载、传递较大载荷

安装质量 依赖工人熟练度，铆接变形大 一致性、可靠性好，便于检查

生产效率
劳动强度大、噪音振动大，适于

自动化安装
操作工艺易掌握，辅助工具设备多

使用成本 单钉质量轻，价格便宜 重量大，部分对制造要求高的螺栓价格昂贵
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Fsb
（铆接回弹力）Fsq

Fsq（压铆力）

铆接准备阶段 钉孔填充阶段 镦头成形阶段 回弹阶段

被连接件2

被连接件1
顶铁

铆钉

铆模

铆接过程一般包括定位、夹紧、

制孔（锪窝）、施铆和松开等工序，整

个铆接循环由铆模接触铆钉开始，至

镦头完全成形，铆模离开为止。以平

锥头铆钉压铆过程为例，依据钉杆材

料流动趋势将压铆过程简化为 4 个

阶段（图 1）[21] ：铆接准备阶段、钉孔

填充阶段、镦头成形阶段以及回弹阶

段。学者们对铆接塑性变形过程中

钉、孔受力情况开展了大量研究，通

过上限法、主应力法、有限元法和试

验分析法等 [22] 为铆接力的选取提供

了理论依据。复合材料几乎没有塑

性，在钉孔填充、镦头成形阶段钉杆

的挤压极易造成复材的损伤，同时铆

接力的选取较金属也更加严格。

1.3　复合材料结构铆接形式

工程实际中，复合材料铆接结构

通常有多种搭配形式，以双层结构为

例，通常可分为金属 / 复材叠层、复

材 / 金属叠层和复材 / 复材叠层。在

具体铆接形式上，针对不同的结构和

功能要求可以选择凸头铆钉或沉头

铆钉，一般认为只要允许采用凸头铆

钉，就尽量不用沉头铆钉 [23]，沉头铆

接的锪窝工艺繁琐且连接区域需要

适当加厚或强化以弥补强度的下降。

但出于结构平整性和飞机气动性的

考虑，飞机鸭翼、副翼、襟翼和垂尾方

向舵的楔形部位的复合材料连接广

泛使用了单面或双面埋头铆接的形

式，典型结构如图 2 所示。

与平面壁板结构相比，斜面或曲

面结构的复合材料铆接在工艺方法

和实际操作上存在一定困难，铆接过

程中复合材料面板更容易受到冲击，

镦头不均匀成形、倾斜的现象也更加

明显。代瑛 [24] 和曹增强 [25] 等针对

飞机典型复合材料楔形埋头结构开

展了相关研究，利用电磁铆接方法和

特制的斜面铆模解决了复合材料斜

面铆接难题，并通过试验给出了相关

的工艺规范。孙万等 [26] 对斜面制孔

锪窝工艺进行了改进，并通过电磁铆

接方法实现了复合材料斜面夹层结

构的胶铆混合连接，有效提高了结构

的密封效果和疲劳性能。沈阳航空

航空大学的李振宇 [27] 与高岩 [28] 依

据现有工艺，对复合材料楔形双面埋

头结构压铆的仿真分析、工艺方法和

工艺参数进行了研究，对比了压铆和

锤铆两种铆接方法，并对当前生产过

程中实际工艺参数进行了改进。从

上述研究可以看出，现在实际生产过

程中复合材料斜面铆接甚至是曲面

铆接的需求很大，但现有工艺规范仍

大多以平板结构给出操作指南，研究

人员虽然通过试验不断调整工艺方

法并取得了一定的效果，但这些工艺

规范针对性过强，还未能形成普遍认

可的标准。此外，在更深层次的复合

材料铆接埋头结构损伤机理和力学

行为的研究中，相关的报道较螺栓埋

头结构的研究仍然偏少 [29–30]。

1.4　复合材料结构用铆钉的选择

除过环槽钉、单面抽钉等特殊的

铆钉紧固件，普通铆钉按照钉杆镦粗

和钉杆局部变形可分为实心铆钉和

半空心铆钉 [18]。半空心铆钉包括空

尾铆钉和半管状铆钉，这类铆钉仅在

钉尾变形而主杆部分基本不膨胀，可

以有效避免复合材料孔壁的损伤。

在复合材料铆接铆钉材料的选取上，

由于碳纤维可导电，且与大多数合金

存在较大的电位差，在环境介质形成

的电解液作用下，极易引起金属的电

化学腐蚀。英国韦布里季工厂通过

试验评价了腐蚀环境下连接 CFRP
的铝合金铆钉、不锈钢铆钉和蒙乃尔

（Monel）合金铆钉的抗腐蚀性能，结

果表明铝合金铆钉受到了明显的腐

蚀 [31]。

从表 2[32] 可以看出，钛合金具有

高比强度，和碳纤维电位又比较接近，

是最理想的铆钉材料。复合材料结构

铆接目前主要采用纯钛（TA1）或钛

铌合金（Ti45Nb）铆钉。纯钛铆钉曾

是我国复材结构使用最多的铆钉，但

在塑性指标上还需做出改进 [18]，而钛
图 2　典型复合材料铆接结构形式

Fig.2　Typical composite riveting structures

图 1　铆钉成形过程 [21]

Fig.1　Rivet forming process[21]

钛合金铆钉

钛合金铆钉

复合材料蒙皮
复合材料

楔形夹层碳毡

复合材料面板

复合材料面板

复合材料肋

钛合金铆钉

钛合金铆钉

复合材料

（a）复合材料夹层楔形剖面
示意图

（b）方向舵铆接结构示意图 （c）腹鳍铆接结构示意图

（d）复合材料楔形结构实物照片 （e）鸭翼铆接结构示意图 （f）内侧副翼铆接结构示意图
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铌合金具有良好的塑性和高温性能

且无磁性，与钢铆钉相比，钛铌铆

钉比强度高的同时还可降低 26%
的重量 [33]。美国于 1974 年将钛铌

合金列入 AMS 4982 规范，各种先

进军民用飞机广泛使用钛铌合金

铆钉，现已完全取代纯钛铆钉 [34]，

空客和波音的各种机型也大量使

用这种铆钉。我国“十一五”期间

开展了钛铌合金的应用研究，并确

定钛铌合金为复合材料连接的主

要铆钉材料 [35]，目前已形成了钛铌

铆钉的相关标准（HB 8314—2013、
HB 8315—2013、HB 8366—2013）。
此外，为了兼顾铆钉强度和成形性，

出现了由两种不同材料（钉杆材料为

TC4，钉尾材料为 Ti45Nb）通过摩擦

焊连接的双金属铆钉，但这类铆钉使用

成本较高。当前我国在航空紧固件的

种类、规格及材料方面距离发达国家仍

有一定的差距，在针对复合材料新型紧

固件的研发上还处于起步阶段 [17]。

2　航空复合材料结构铆接
      损伤原因分析

复合材料结构铆接损伤主要分

为制孔过程对复合材料的损伤和铆

接本身安装过程对复合材料的损伤，

这些初始损伤、缺陷在飞机服役过程

中不断积累，最终造成结构失效。制

孔是飞机复合材料结构装配连接过

程中一个必不可少的环节，已有研究

表明，由于制孔原因造成的复合材料

零部件不合格比例占到总体返工结

构件的 60% 左右 [36]，且制孔过程造

成的损伤很难修复，含孔带来应力集

中的影响比金属严重得多 [2]。学者

们对复合材料制孔过程中产生损伤的

原因已有一定认识 [37–38]，并且也为提

高复合材料制孔质量制定了一系列工

艺规范 [39]。生产中普遍会对复合材

料制孔后进行探伤检测，本文重点分

析铆接过程对复合材料造成的损伤。

2.1　安装过程对复合材料造成的

         冲击损伤

现有工艺规范上普遍明确指出

复合材料应当避免锤铆，尽可能采用

压铆。李辉等 [40] 针对复合材料斜面

结构对比分析了锤铆和压铆的铆接

质量，结果表明对比锤铆，采用压铆

不仅没有使得复合材料发生分层损

伤，还提升了铆钉的剪切破坏强度。

然而在实际生产、维修过程中，由于

结构开敞性和经济性等原因，复合材

料铆接仍然大量采用锤铆的方式。

这种一端顶持一端多次锤击铆钉完

成镦头成形的方法，如果顶持不当或

操作失误会将铆接力直接作用在复

合材料层合板表面，铆钉的安装过程

势必会对复合材料表面造成一定的

冲击，区别于鸟撞等高能量冲击，这

种冲击属于低能量冲击。低能量冲

击在复合材料表面不容易出现损坏

的迹象，通过目视很难发现，而内部

可能已发生基体裂纹、纤维断裂和分

层等形式的损伤（图 3[41]），因此带来

的威胁更大。

相比制造缺陷和开孔，冲击损伤

对复合材料结构造成的损伤和强度

的削弱最为严重 [42]，低能量冲击后

引起压缩（CIA）强度、层间强度和剪

切强度严重下降，尤其是在压缩载荷

下，分层会进一步扩展，压缩强度一

般会降低至无损结构的 40%。避免

铆接安装过程对复合材料面板的冲

击损伤，需要对铆接工艺与安装设备

做出改进。

2.2　铆钉膨胀对复合材料造成的

         挤压损伤

铆钉膨胀对复合材料造成的挤

压损伤是设计上限制复合材料铆接

应用的最主要原因之一。铆钉膨胀

带来的挤压损伤包括钉杆材料沿径

向对孔壁造成的挤压损伤和镦头材

料沿轴向变形对层合板表面造成的

挤压损伤。

（1）钉杆材料径向挤压复合材

料孔壁。

图 4 给出了金属 / 复合材料双

埋头叠层结构不同钉孔间隙下的铆

接应力变化过程，在铆接钉孔填充阶

段，铆钉钉杆在两端铆接力挤压下

变形，进而接触复合材料孔壁，导致

孔周产生复杂的应力分布（T 为一个

铆接过程所用时间，t 为其中的某个时

刻）。由于复合材料几乎没有塑性，在

孔壁发生初始的弹性变形后，随着铆钉

材料不断进入钉孔，过大的应力会使层

合板孔周萌生基体压溃、界面滑移、分

层和纤维曲屈、扭转等严重损伤。

值得一提的是，复合材料层间强

度远低于纤维和基体的强度，钉杆的

挤压常导致层间界面处发生分层，图

5 给出了 Abaqus 开启删除 Cohesive
失效单元时，不同钉孔间隙下金属 /
复合材料双埋头叠层结构最大分层

范围，可以看出复材孔壁受到钉杆径

向挤压时，复合材料会在孔周出现严

重的分层现象，其分层损伤范围受到

钉孔间隙的影响。实际检测主要通

过超声扫描来判断复合材料铆接的

分层损伤程度，进而评价复合材料整

体的损伤情况。

（2）镦头材料轴向挤压层合板

表面。

图 3　冲击后在准各向同性层合板中产生的

损伤剖面 [41]

Fig.3　Section cut showing the damage 
created in a quasi-isotropic laminate after 

impact[41]

5000 μm

Impact site

表 2　紧固件材料电位与比强度 [32]

Table 2　Fastener material potential and specific strength[32]

参数 碳纤维 耐蚀不锈钢 钛合金 合金钢 铝合金

电位/V 90~170 –309~ –200 –408~ –280 –608~ –517 –935~ –621

比强度/mm — 10~13 25~30 13~16 15~18
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CFRP

钉杆膨胀
挤压区

钉孔间隙

钉头

镦头
镦头

钉
杆钉孔间隙

钉孔间隙

纤维折断
CFRP

分层 基体裂纹

500 μm

层合板表面
挤压变形区

对于采用凸头铆钉的复合材料

铆接过程，复合材料除了受到钉杆材

料径向挤压造成孔壁的损伤外，在镦

头成形阶段还会受到镦头材料轴向

挤压层合板造成的损伤。当铆模向

下位移持续增加，钉杆会接触到层合

板表面并形成镦头。镦头与层合板

间产生的摩擦力使材料流动方向发

生改变，这时有少量材料流入钉孔而

层合板此时开始承受沿轴向的挤压

力并发生一定程度变形，直至铆模停

止移动。

由于实际生产过程无法完美保

证顶铁与铆枪的对中（特别是开敞

性差的结构或是采用拐弯顶铁的工

况），铆钉成形过程并非理想情况下

的均匀膨胀，镦头也容易出现打偏、

倾斜的现象。如图 6 所示的典型复

合材料铆接损伤剖面，由于工艺参数

选择不合适和操作不当导致的铆接

力传递不同轴，镦头成形过程并不均

匀，在右侧对复合材料层合板上表面

造成了严重的挤压破坏。同时，干涉

不均匀的现象还会出现在复合材料孔

壁部分区域，钉杆过度膨胀形成干涉

甚至造成损伤，而其他区域却存在钉

孔间隙，这种干涉 – 间隙的配合分布

进一步加剧了应力集中，降低了连接

效率，对结构的疲劳性能极为不利。

3　提高航空复合材料铆接
      质量的途径

对于金属结构的铆接，铆接质量

的评价指标主要包括铆接件之间的

间隙；钉头与零件表面的贴合情况；

钉头表面质量及沉头铆钉头相对零

件的凸出量；镦头的尺寸、形状及缺

陷；铆接件的表面质量 [43]。但对于

复合材料铆接，除了上述共性指标

外，铆接质量的评价还应考虑如何抑

制复合材料的损伤。提高复合材料

的铆接质量可从以下两个方面着手：

减小钉杆膨胀对复材的挤压程度和

对复合材料采取保护。其中，采用合

适的铆接方式、增大钉孔间隙等方法

可以降低钉杆变形对复材的挤压损

伤；通过使用限制垫圈和对铆接设

备、工艺的改进，可保护复材免受损

伤。

3.1　制定合理的工艺规范

目前关于复合材料的铆接工艺

规范较多 [44–45]，制造企业执行的标准

也不尽相同。影响铆接质量和结构

强度的工艺参数包括锪窝尺寸、钉孔

间隙、钉杆外伸量、铆接力以及铆钉

和铆模的几何构型等。对于不同的

连接结构和连接形式、铆接方式和铆

图 6　典型复合材料铆接损伤剖面

Fig.6　Typical composite riveting damage profile

图 4　不同钉孔间隙（d = 0.01 mm、0.10 mm 和 0.15 mm）金属/复合材料双埋头叠层结构

铆接过程仿真

Fig.4　Simulation of riveting process of metal/composite double countersunk laminated 
structure with different clearance (d = 0.01 mm, 0.10 mm, 0.15 mm) of connecting hole

图 5　不同钉孔间隙（d = 0.01 mm、0.10 mm 和 0.15 mm）金属/复合材料双埋头叠层结构

最大分层区域对比

Fig.5　Comparison of maximum delamination regions of metal / composite double countersunk 
laminated structures under different clearance (d = 0.01 mm, 0.10 mm, 0.15 mm) of 

connecting hole

t=0.25 T t=0.5 T t=T

（c）d=0.15 mm

（b）d=0.10 mm

（a）d=0.01 mm
t=0.25 T t=0.5 T t=T

t=0.25 T t=0.5 T t=T

（a）d=0.01 mm （b）d=0.10 mm （c）d=0.15 mm

初始孔径 初始孔径 初始孔径
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钉材料，最优的工艺参数也存在较大

差异，同时现有的工艺参数也不尽完

善，研究人员往往通过试验制定针对

特定结构或某种工况环境下的工艺

规范 [24，46]，如 1.3 节所述，针对复合

材料斜面结构的铆接，相关的研究几

乎都是通过改进现有工艺参数以获

得较好的铆接质量。

从复合材料铆接损伤的角度来

看，影响复合材料铆接质量最大的工

艺参数在于钉孔间隙的选择，这也是

复合材料铆接与金属结构铆接工艺

参数选取的最大不同。钉孔间隙决

定了复合材料铆钉连接干涉量的大

小，大量研究表明复合材料结构连接

引入适当的干涉量是有益的，普遍认

为复合材料机械连接的干涉量选择

最大不宜超过 2%[47–48]，而复合材料

铆接的最佳配合间隙和干涉量目前

还没有统一的定论。孔径过大虽然

不会产生预损伤，但会造成铆接时铆

钉在孔内倾斜、错位或无法形成有效

膨胀，使得连接结构在拉伸载荷下铆

钉过早倾斜，产生严重的应力集中，

降低结构抗拉强度；孔径过小会一

定程度上减缓铆钉倾斜，抑制接触区

域的应力集中，提高承载能力，但干

涉量越大，钉杆膨胀对复合材料孔

壁造成的挤压损伤也就越严重 [49]，

如图 4 和 5 所示，钉孔间隙越小，孔

周挤压导致的复合材料单元畸变越

严重，分层范围也越大。2020 年发

布的工艺规范《民用飞机复合材料

制件铆接要求》[50] 中给出孔径应比

铆钉直径大 6%~10%，以 4mm 凸头

铆钉为例（复材 / 复材连接），参考前

人研究及最新的规范，孔径应选择

（4.3±0.05） mm 为宜。在很多企业

标准中，复合材料铆接仍参照金属的

工艺规范选择 0.1 mm 的钉孔间隙，

这就导致飞机在铆接时及服役中钉

孔周围损伤故障率提高。

在铆接力选取得当时，钉杆外伸

量是影响镦头成形尺寸最重要的因

素，而镦头尺寸是最先评价铆接质量

和铆接一致性的标准。过大的外伸

量容易造成镦头打偏，而过小的外伸

量无法形成足够的镦头尺寸，不利于

被连接件的拉脱强度的保持。波音

公司 BAC5063 标准最早规定了复合

材料铆接外伸量选择范围（凸头铆钉

为 1.1~1.2 倍的钉杆直径，埋头铆钉

为 0.6~0.8 倍的钉杆直径）和铆接后

镦头尺寸（镦头直径和高度一般建议

分别为（1.4±0.1） mm 和 0.5~0.65 倍

的钉杆直径），国内的标准也给出了

大致范围或通过公式计算来确定铆

钉的长度 [43–44，51]。除了外伸量，铆模

几何构型（开口角度和深度）同样影

响镦头尺寸和铆接质量 [52–53]，特别是

对钛合金等难成形材料，使用合适的

凹铆模可限制钉杆材料横向流动，避

免镦头开裂。

可以看出，影响复合材料铆接

质量的工艺参数种类复杂繁多，采

用不同的铆接方式和工具，在工艺

上还会引入额外的变量（如自动

钻铆设备铆模的进给速度、预设

位移 [54] 和电磁铆接设备的充放电

电压），单一参数对铆接质量的影响

可能并不适用多个参数组合后的情

况，现有标准给出的工艺参数仍然

有很大的优化空间，生产过程中应

当参考现有标准结合实际情形不断

优化、完善工艺规范，以获得更好的

工程效果。

3.2　采用先进的铆接工艺方法

如前文所述，复合材料铆接采用

锤铆方式铆接质量和一致性依赖工

人技术水平，甚至还会对结构表面造

成冲击损伤。采用自动化设备可以

很好地解决以上问题。电磁铆接是

一种新兴的特种铆接技术，大量研究

表明，采用电磁铆接可以在实现复合

材料铆接需求的同时提升连接强度

和疲劳性能。

20 世纪 70 年代格鲁门宇航公

司应用电磁铆接技术在 F–14 飞机

上成功实现了钛合金—A–286 钢铆

钉—CFRP 的干涉配合连接 [55]，其干

涉量到达了 0.203 mm，在保证镦头

成形的同时没有引起复合材料构件

的挤压损伤，使结构强度得到了显著

提高。Cao 等 [56] 研究表明，电磁铆

接技术配合垫圈可使铆接钉杆膨胀

均匀，减少复合材料层合板的损伤，

试验证明了电磁铆接技术可使铆接

过程的干涉量控制在 2% 以内。Kim
等 [57] 建立了模拟埋头铆接搭接接头

铆接全过程的三维有限元模型并验

证了上述结论的可靠性，通过数值模

拟选择合适的钉孔间隙和垫圈尺寸，

可以实现 CFRP 层合板干涉配合铆

接。曹增强等 [58] 对电磁铆接和普通

锤铆的铆接质量进行了对比，从图 7
中可以看出，锤铆后的铆钉膨胀量不

均匀，近镦头处钉杆膨胀大，钉头处

膨胀小；两个层合板连接处由于铆

钉的挤压，使层合板出现向内弯曲；

而电磁铆接钉杆变形均匀，对复合材

料没有明显可见的损伤。在 CFRP/
Al 搭接复合结构中，通过对剪切和

疲劳性能的测试 [59–60]，证明电磁铆

接技术能够保证稳定连接强度，可用

于复合材料的铆接。曹增强等 [61] 针

对某型号卫星复合材料承力筒结构

采用电磁铆接技术代替螺接减重展

开了研究，结果表明，铆接代替螺接

使结构减重达 1.5 kg，铆接和螺接的

剪切强度相当，其初始破坏强度比螺

接高 17%，最大破坏强度比螺接低

3.3%；铆接拉脱强度略低于螺接，初

始破坏强度和最大破坏强度比螺接

分别低 6.3% 和 9.2%。在抗剪能力

相同的情况下，张旭 [62] 采用 10 mm
的 2A10 铝合金铆钉电磁铆接结构

代替 6 mm 的 30CrMnSi 钢制螺栓连

接结构，从比强度方面对比，铆接结

构抗剪切和拉脱比强度分别可提高

22.6% 和 66.1%，而紧固件重量降低

了 15.8%。因此，采用电磁铆接技术

是提高复材连接性能和降低生产成

本的有效途径。

电磁铆接可使得铆钉成形过程应

变率达到 102~104 s–1，材料的变形方式
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不同于传统铆接的均匀滑移变形，而

是以绝热剪切的形式变形 [58]。应力

波在钉杆中的传播、反射、叠加使得

铆钉在中部膨胀更大。Li 等 [63] 对比

电磁铆接和压铆 Q235 搭接结构，发

现电磁铆接可在剪切面处获得更大

的干涉量，如图 8（a）所示；电磁铆

接后测量干涉量表明，电磁铆接后铆

钉呈两端细中间粗的“鼓形”，钉杆

膨胀均匀，而压铆的方式材料主要堆

积在镦头一侧，呈直径沿轴向递减的

“倒三角”形状（图 7（a））；其他研究

通过试验表明电磁铆接在剪切面上

获得更大的干涉量，有助于提升剪切

强度 [64–65]。对镦头的硬度测量（图 8
（b））表明电磁铆接起到对镦头大部

分区域硬度强化的效果，使剪切性能

和疲劳性能优于压铆。

电磁铆接设备针对不同工况如

筒状结构、壁板结构等发展出了不同

的形式，同时也有系列化的铆枪以满

足不同的使用需求 [66]，针对某些开

敞性差的装配工况，陕西大工旭航电

磁科技有限公司研制了 1.6 kg、3.0 
kg 手持式电磁铆枪以替代风动铆枪

（图9）。除了先进铆接设备的发展外，

新型工艺研究也取得了进展。对于

大直径、难成形的钛合金铆钉，传统

的热铆不适合复合材料的铆接。齐

振超等 [67–68] 将电流辅助方法引入到

复合材料构件钛合金铆钉压铆工艺

中，其原理及装置如图 10 所示（ms

为铆钉试样的质量；mt 为上电极的

质量；mb 为下电极的质量；Rjt、Rjb 为

上、下电极与铆钉间的接触电阻；Rs、

Rt、Rb 为铆钉、上电极、下电极材料

的自身电阻；Rtc 与 Rbc 为上、下电极

电阻；J 为名义电流密度；D 为单脉

冲作用时间；f 为脉冲电流的频率）。

铆钉在电流作用下产生焦耳热作为

金属变形的重要驱动力，在确保复合

材料热容限的前提下，可以显著提升

钛铌铆钉的塑性，成形时屈服强度降

低 10%~20%，干涉量的均匀性提高

了 30%，极大提高了复合材料钛铌铆

钉的铆接质量。

3.3　重视垫圈的保护作用

有学者推荐在复合材料铆接过

程中在镦头成形一侧的结构表面使

用垫圈来减小铆接过程对复合材料

的冲击力、减小镦头成形时对表面的

挤压损伤并限制钉杆膨胀对孔壁造

成的挤压损伤 [69]。Cao 等 [56] 系统地

图 7　复合材料锤铆和电磁铆接效果对比 [58]

Fig.7　Comparison of the effect between composite material hammer riveting and 
electromagnetic riveting[58]

图 8　电磁铆接和压铆质量对比 [63]

Fig.8　Quality comparison between electromagnetic riveting and press riveting[63]

图 9　陕西大工旭航电磁科技有限公司研制的系列化电磁铆枪

Fig.9　Serial electromagnetic riveting equipment developed by NPU Xu Hang 
Electromagnetic Technology Co., Ltd.

图 10　电流辅助铆接装置及原理 [67]

Fig.10　Current assisted riveting device and principle[67]
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研究了垫圈对铆钉膨胀的影响，发现

垫圈的几何构型对铆接质量影响较

大，较大的垫圈外径提高了成形时的

承载面积和承压能力，较小的内径可

以限制镦头附近铆钉的过分膨胀，较

大的垫圈厚度增加了垫圈刚度和承

压能力，将这种特殊设计的垫圈称为

“限制垫圈”，并通过研究推荐了垫圈

的具体尺寸。图 11 给出了垫圈对抑

制复合材料损伤的效果对比。从图

11（a）中可以看出，不使用垫圈时，

镦头成形时局部嵌入层合板上表面

处造成严重的挤压破坏，多个铺层发

生了弯曲、分层等损伤形式；使用垫

圈后，从图 11（b）中可以看出，有效

减少了镦头对层合板表面的挤压破

坏，几乎观察不到明显的铆接损伤。

使用垫圈一方面有效限制了镦头附

近钉杆不均匀膨胀，另一方面通过将

局部轴向挤压力向孔周表面垫圈覆

盖区域分散进而降低孔周表面轴向

应力水平，最终有效减小铆接损伤

程度 [70]。垫圈除了可以抑制铆接过

程中的挤压损伤，对构件的力学性

能也有一定程度的提升，汪林等 [71]

通过对 CFRP/CFRP 不锈钢抽芯铆

接接头的试验发现，在铆出侧增加垫

圈可显著提高复合材料铆接接头的

拉剪强度 70% 以上，主要原因是垫

圈可有效抑制拉脱失效，将失效模式

限制为挤压失效。

左杨杰等 [72] 在此基础上提出了

一种采用垫圈和沉头衬套实现复材无

损铆接的方法，如图 12 所示；该方法

在铆模头部的环形槽上安装了可产生

大变形的乳胶定位套，配合垫圈可为

钉头部分的变形提供一个缓冲约束区

域，使铆钉大量的形变作用力作用在

垫圈内，这样在限制镦头过度膨胀的

同时最大限度地减少了对复合材料构

件的冲击损伤，避免复合材料构件的

铆接损伤。此外，丛志伟 [73] 采取了复

合材料层合板内部嵌入金属预埋件的

方式来进行损伤抑制，如图 13 所示；

该方法将阶梯型预埋件与层合板胶接

后，铆钉的变形膨胀发生在预埋件孔

内，通过有限元仿真发现该方法对复

合材料孔壁损伤有明显抑制作用，并

使层合板翘曲变形减少 60% ；但该

方法增加了工艺复杂性，同时未考虑

孔径扩大对连接强度降低的影响。

4　结论与展望

目前我国航空制造中复合材料

存在应用水平低、用量占比低等问

题，提高连接质量和连接效率是提高

复合材料应用水平的关键路径之一。

复合材料铆接采用传统铆接工艺面

临着安装损伤的困扰，限制了铆接技

术应用的同时也带来了设计、生产成

本的增加。复合材料铆接技术的发

展对实现高质量、高效率、低成本、轻

量化的航空结构连接意义巨大，但在

工程应用中仍面临大量问题与挑战，

有待进一步研究。

（1）工艺规范的细化和完善。

影响铆接过程的工艺参数复杂繁多，

各种参数共同作用影响着结构连接

质量和效率。针对不同的铆接方式、

材料和待施铆结构，现有的标准、工

艺规范应当进一步细化完善，尽可能

限制复合材料的铆接损伤。此外，需

要对复合材料铆接损伤萌生与扩展

机理进行更深入的研究，找到既能抑

制铆接损伤又可保证连接性能的最

优工艺参数，使生产过程中工艺规范

的更新与装配技术、材料科技的发展

（a）未加垫圈时复合材料铆接剖面

（b）使用垫圈时复合材料铆接剖面

弯曲 基体压溃
分层

挤压破坏区

纤维扭折

纤维脱胶

分层

500 μm

500 μm

500 μm

500 μm

图 11　垫圈对复合材料铆接损伤抑制效果对比

Fig.11　Comparison of the effect of washer on composite riveting damage suppression

铆模

定位套

垫圈

顶铁

铆钉
CFRP

图 12　复材构件带限制垫圈铆接示意图 [72]

Fig.12　Riveting method of composite 
structure with limiting washer[72]

图 13　预埋件内置 CFRP 层合板示意图 [73]

Fig.13　Schematic diagram of built-in CFRP 
laminate of embedded parts[73]

CFRP
Embedment

Rivet
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相匹配。

（2）复合材料铆接连接强度提

升。当前复合材料性能不断提升，而

铆钉紧固件的强度却很难有提升的

空间，出现了连接结构强度不匹配的

现象。飞机维修过程中发现很多连

接区域的失效形式主要是铆钉破坏，

对结构和飞行安全造成极大隐患，主

要原因为被连接元件的强度远远大

于铆钉强度。特别是实际应用的纯

钛或钛铌铆钉最大直径只有 4 mm，

当载荷超过铆钉剪切强度时（破坏载

荷为 5 kN 左右）或在长期疲劳载荷

下，铆钉就会被剪断，而此时复合材

料层合板受到的破环并不明显，这并

不符合等强度设计的原则。此外，从

材料的角度出发也需要解决一系列

问题，如抗剪强度是钛铌合金 2 倍的

TB–2 铆钉其成形塑性差，而性能优

越的双金属铆钉的成本更高。今后

随着被连接复合材料构件性能的提

升，如何提升紧固件的力学性能成为

确保结构连接可靠的关键。

（3）“以铆代螺”可行性探索。

航空领域轻量化设计一直是设计人

员不断努力的方向。螺栓连接尽管

能解决复合材料安装损伤问题，但接

头重量大、成本高，使用铆钉连接可

以大幅降低紧固件重量，整体减重效

果十分明显，以铆钉连接代替螺栓连

接的研究已取得一定成果。但是“以

铆代螺”应用在某些不可拆卸的结

构上仍需要解决两个问题，一是符合

等代设计的原则，即更换同等直径的

铆钉后连接结构的力学性能不能降

低，或者紧固件的强度远远大于被连

接结构强度，更换后在减重的同时并

不降低连接性能；二是大直径铆钉

成形工艺的突破，复合材料铆接用铆

钉直径普遍不超过 4 mm，显然螺栓

直径选取范围要广得多，普通的铆接

设备铆接能力无法满足大直径铆钉

铆接成形（特别是钛合金铆钉），必须

采用新型的铆接设备和工艺。未来

随着分离面的减少，需要连接的板厚

和钉径势必都会增大，连接结构更为

复杂，应力集中的影响更为突出。这

些需求对大直径铆钉成形、复合材料

铆接提出了更高的要求，需要进一步

深入研究。
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Overview of Riveting Technology for Aviation Composite Structure

CAO Zengqiang1,2, ZHANG Minghao1, TAN Xuecai3, GUO Chengxiang1, ZUO Duquan1,4

(1. Northwestern Polytechnical University, Xi’an 710072, China;
2. NPU Xu Hang Electromagnetic Technology Co., Ltd., Xi’an 710100, China;

3. Ling Yun Technology Group Co., Ltd., Dangyang 444100, China;
4. Civil Aviation Flight University of China, Guanghan 618307, China)

[ABSTRACT]　Composite materials had become one of the most important materials for aircraft structures. However, 
there is still a certain gap between the application of composite materials in China and the world’s advanced level. 
The typical feature is that the proportion of composite materials is relatively low. Compared with metal structures, 
the connection is the weak link in the assembly and manufacturing of composite structures. The riveting of composite 
structures has a positive effect on aircraft weight reduction and manufacturing cost control, but the riveting of composite 
materials is prone to damage, which limits its application in key connection parts. In this paper, the mechanical connection 
technology of aviation composite structure, especially the application of riveting technology, is systematically introduced, 
including riveting process and method, composite riveting structure and fasteners used in composite riveting. The damage 
of the composite material during riveting mainly includes three aspects: The damage in the hole making process, the impact 
damage on the surface of the composite material structure during riveting, and the extrusion damage to the composite 
material when the upsetting head is formed and the nail rod is expanded. This paper focuses on the impact damage to 
composite materials caused by the installation process and the extrusion damage to composite materials caused by the 
expansion of rivets, and puts forward corresponding solutions, mainly from reducing the extrusion degree of composite 
materials caused by the expansion of nail bars and taking protective measures for composite materials. Combining with the 
comparison of relevant research conclusions, it is concluded that formulating reasonable process specifications, adopting 
advanced riveting process methods and paying attention to the protection of gaskets can effectively suppress the riveting 
damage of composite materials and improve the riveting quality of composite materials. Finally, the development of 
composite riveting technology is prospected.
Keywords: Composite material; Mechanical connection; Riveting process; Damage; Electromagnetic riveting
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随着航空发动机技术与性能不断提升，高

性能表面涂层起到更加重要的作用，从发动机

外部到内部、从低温端到高温端发挥着防护、密

封、抗磨、抗冲击、减震、隔热等功能，从而提高

工作温度和效率，减少燃油消耗，延长热端部件

使用寿命，保障航空发动机安全可靠工作。
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热 障 涂 层（Thermal  bar r ie r  
coatings，TBCs）是实现航空发动

机和燃气轮机热端部件高温防护的

重要手段。TBCs 可以提高热机工

作温度、增强合金基体抗高温氧化

和耐腐蚀能力，从而达到提高热机

效率，减少燃料消耗并延长部件使

用寿命的目的 [1–3]。电子束物理气

相沉积（Electron beam physical vapor 
deposition，EB–PVD）是当前热障涂

层的主流制备技术 [4–5]，尤其适用于导

向叶片和涡轮叶片热障涂层的制备。

近年来，先进航空发动机不断提

升的涡轮前进口温度对热障涂层提出

了更高的性能要求。首先，要求热障

涂层材料具有更高的承温能力。对此，

国际上已经开发出了多种具有潜力

的热障涂层新材料，包括 La2Zr2O7
[6]、

Nd2Zr2O7
[7]、La2（Zr0.7Ce0.3）2O7

[8]、

SrZrO3
[9]、Gd2Zr2O7

[10]、钽酸盐 [11]、稀

土掺杂 YSZ[12]、Al 改性环境障涂层

材料 [13] 等，具有良好的高温相稳定

性和更低的热导率。所开展的性能

测试和试车结果表明，新型热障涂层

材料表现出了较常规 YSZ 涂层更加

优异的高温热防护效果。

其次，要求复杂形状叶片涂层具

有更优的厚度及微观组织可控性。
滕晓丹

  博士研究生，主要研究方向为先进

热障涂层材料及工艺技术。

电子束物理气相沉积叶片热障涂层工艺稳定性
提升技术研究*

滕晓丹 1，彭　徽 2，3，李刘合 1，4，郭洪波 2，3，5，宫声凯 1，2，3

（1. 北京航空航天大学航空发动机研究院，北京 100191；
2. 北京航空航天大学前沿科学技术创新研究院，北京 100191；
3. 高温结构材料与涂层技术工信部重点实验室，北京 100191；
4. 北京航空航天大学机械工程及自动化学院，北京 100191；
5. 北京航空航天大学材料科学与工程学院，北京 100191）

[ 摘要 ]　电子束物理气相沉积（EB–PVD）是航空发动机涡轮叶片涂层的先进制备技术。EB–PVD 的工艺稳定性对

于叶片涂层质量及批产一致性至关重要。本研究针对我国先进航空发动机对高性能热障涂层的应用需求，研制出了

EB–PVD 自动蒸发沉积技术和叶片多自由度涂层沉积技术。工艺验证和性能测试结果表明，所研制的自动蒸发沉积

技术可使涂层过程靶材消耗均匀稳定，涂层质量良好；双坩埚结构配置可进一步满足新一代超高温双层结构热障涂

层工艺需求。所研制的多自由度沉积技术有助于提升叶片涂层厚度均匀性，改善缘板涂层质量，实现涂层厚度和微

观组织的精确调控。利用上述工艺制备的涂层试片抗燃气热冲击性能优异，模拟叶片缘板位置涂层寿命与模拟叶身

位置涂层寿命相近。

关键词：电子束物理气相沉积；热障涂层；工艺稳定性；微观组织；厚度均匀性；燃气热冲击

DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.01/02.040
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以目前国内某在役航空发动机高压

涡轮叶片为例，其对涂层厚度分布要

求较宽，且对叶片缘板涂层未作技术

要求。为了满足新一代航空发动机

叶片涂层对超高温、长寿命服役特性

的需求，参照目前国际上先进民用航

空发动机叶片涂层设计标准，设计部

门对叶身涂层厚度均匀性要求进一

步提高（如涡轮叶片叶身涂层厚度分

布由 80~120 μm 提升至 100~120 μm
等），以提升涂层的热防护效果；同时

对叶片缘板涂层提出了厚度（如叶

身 / 缘板厚度≤ 1.6 ：1）、结合力（如

制备态不低于 50 MPa）及服役寿命

的指标要求。这些技术指标采用目

前传统的 EB–PVD 涂层沉积方式难

以实现。

此外，从工程应用角度，叶片涂

层的批量生产也对 EB–PVD 的工艺

稳定性提出了更高要求。目前国内主

要采用从乌克兰巴顿焊接研究所进

口的 EB–PVD 设备进行热障涂层批

量生产。受设备硬件限制，涂层工艺

控制主要依靠人工操作，工作强度大

的同时给涂层质量稳定性带来挑战。

相比较之下，欧美航空发动机主机厂

商及 OEM 商采用德国 ALD 公司的

EB–PVD 设备制备叶片热障涂层。该

设备可通过辅助监控和电子束扫描控

制等手段实现陶瓷靶材的自动蒸发沉

积，从而降低人工因素引起的波动，提

高批产涂层的质量一致性 [14–15]。

针对先进航空发动机叶片热障

涂层的研制需求，本研究在国家“两

机”重大专项项目支持下，通过对国

产 EB–PVD 设备（EB–PVD 100D，北

航自主研制）升级改造，突破了 EB–
PVD 热障涂层自动蒸发技术及叶片

涂层多自由度沉积技术，实现了 EB–
PVD 热障涂层的工艺稳定性提升。

1　EB–PVD 热障涂层自动
      蒸发沉积技术

1.1　自动蒸发沉积技术

目前，国内采用的 EB–PVD 设

备在沉积热障涂层时依赖人工操作

来控制电子束流在陶瓷靶材表面移

动，实现靶材消耗。这导致靶材蒸发

过程稳定性较低，靶材表面平整度

差，甚至出现液滴喷溅，最终影响涂

层质量和厚度的精确控制。本研究

通过设计水冷旋转坩埚装置并结合

特定的电子束扫描策略实现了陶瓷

靶材的自动蒸发 [16]。图 1 为实现陶

瓷靶材自动蒸发的原理示意图。图

1 中水冷坩埚内的靶材可以在坩埚

的带动下实现匀速旋转，同时采用了

箭头所示路径的电子束扫描策略，即

电子束沿着 1/4 的同心圆弧路径往

复运动。这种扫描策略有效地避免

了人工操作时电子束扫描不均匀导

致靶材局部能量过高引发的喷溅，实

现了靶材均匀蒸发。

图 2 为采用人工操作蒸发后的

靶材表面和旋转坩埚自动蒸发后的

靶材表面对比。可以明显看出，采用

自动蒸发技术后，靶材表面形成均匀

规则的圆周形熔池形貌，平整度更

好。

为了验证上述自动蒸发沉积工

艺的稳定性，对片状样片进行了 EB–
PVD 涂层沉积，沉积时间分别为 t、2t
和 3t。图 3 为自动蒸发沉积技术制

备的涂层厚度随沉积时间的变化情

况。随着沉积时间延长，涂层厚度遵

循线性规律变化。这表明所研制的

自动蒸发工艺涂层沉积速率稳定且

重复性良好，有利于实现叶片涂层厚

度的精确控制。

1.2　多层涂层自动蒸发沉积技术

可满足超高温服役条件下应用

的双层结构涂层是先进航空发动机

热障涂层的发展趋势 [4，17–18]，为满足

这一需求，通过对上述技术进一步改

进，得到图 4 所示制备双层涂层采用

的自动蒸发沉积装置 [19]。图 4 中的

2 个坩埚可以实现自转和公转位置

切换。其中靶材 1 用于制备底层陶

瓷层，靶材 2 用于制备顶层陶瓷层。

涂层沉积时，首先使用挡板遮挡靶

图 1　EB–PVD 靶材自动蒸发原理示意图

Fig.1　Schematic diagram of principle of 
automatic evaporation ingot materials by 

EB–PVD

图 2　蒸发后靶材表面对比

Fig.2　Comparison of ingot surface after 
evaporation

图 3　不同沉积时间制备的涂层厚度示意图

Fig.3　Schematic diagram of coatings 
thickness prepared at different time

（a）人工操作蒸发 （b）自动蒸发沉积

图 4　自动蒸发不同靶材双坩埚装置

Fig.4　Apparatus equipped with two 
crucibles for automatic evaporation of 

different ceramic materials
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样品1

样品2
靶材

蒸气流
（a）多自由度旋转工装装置示意图

（b）模拟叶片叶身和缘板处涂层试片工件架 （c）沉积叶片涂层过程示意图

材 2 的表面，电子束流自动蒸发靶材

1 沉积底层陶瓷层；待底层沉积完成

后，靶材 1 与靶材 2 位置互换，此时挡

板遮挡靶材 1 的表面，电子束将自动

蒸发靶材 2 沉积顶层陶瓷层。靶材 1
与靶材 2 的自动蒸发沉积原理与图 1
给出的靶材自动蒸发原理相同。

图 5 为在涡轮叶片模拟件叶

背处和叶盆处沉积的双层结构陶

瓷涂层截面形貌，其中底层陶瓷层

为 YSZ，顶 层 陶 瓷 层 为 Gd2Zr2O7

（GZO）。由于两种材料熔点不同，

因此在相同的沉积温度条件下两者

的涂层组织存在一定的差异。此外，

从叶背处（图 5（a））和叶盆处（图 5
（b））涂层形貌的对比可以看出，叶

背处的涂层柱状晶尺寸更宽，这与叶

片基体曲率相关；在叶盆生长的柱

晶更容易相互影响，阴影遮蔽效应更

明显，因此导致柱状晶的晶粒尺寸更

为细小。此外，受到靶材致密度影响，

沉积 YSZ 涂层时出现真空波动，使

图 5 中的 YSZ 层呈现出波纹状组织

形貌。尽管 YSZ 层和 GZO 层的涂

层组织差异明显，但可以看出 YSZ/
GZO 层的界面结合良好，涂层柱状

晶生长发达，表明采用所研制的多靶

材自动蒸发沉积技术能够稳定地在

涡轮叶片上制备双层结构涂层，满足

新型热障涂层制备需求。

2　叶片部件涂层微观组织及
      厚度均匀性控制技术

2.1　叶片多自由度沉积方法

目前，国内采用的 EB–PVD 设

备在制备叶片热障涂层时，叶片仅

能实现公转和自转运动。由于 EB–
PVD 的视线效应，叶片缘板平行于

蒸气入射方向，导致该部位的涂层组

织疏松、结合力低、服役寿命短。德

国 ALD 公司的 EB–PVD 设备通过

传动机构设计实现了涂层沉积时叶

片的多自由度运动，通过转动和摆动

相结合，可以提高蒸气入射到叶片缘

板区域的概率，显著提升缘板涂层质

量和叶片涂层厚度均匀性 [20–22]。但

ALD 公司的 EB–PVD 设备是通过在

涂层沉积室内对样品整体辐射加热

的，这导致夹持样品的传动机构也在

近 1000 ℃高温下工作，部件的负载

和损耗重，使用成本较高。

图 6 为利用多自由度运动沉积

方法制备涂层原理示意图，其中，本文

设计了用于国产 EB–PVD 设备（EB–
PVD 100D，北航自主研制）的样品夹

持装置，如图 6（a）所示，该多自由度

运动工装装置能实现 EB–PVD 涂层

过程中叶片匀速转动（转速 ω调整范

围： 0~15 r/min）及摆动（摆动角 α的

调整范围：–90°~ 90°）[23]。EB–PVD
设备通过电子枪产生的电子束直接

加热待沉积的样品，该过程中夹具摆

动运动，受到电子束流辐照加热的时

间较短，夹具处温度远低于样品温

度，实测在 600 ℃左右。这种工作条

件大大降低了对夹具用材料性能的

要求，也延长了维护使用周期。图 6
（b）为用于模拟叶片叶身和缘板处

涂层试片的工件架示意图。图 6（c）
为沉积叶片涂层过程示意图，该装

置显著提升了涂层沉积过程中叶片

缘板的蒸气入射量，改善了缘板涂

层质量，也有利于提高叶片涂层厚

度均匀性。图 7 为典型的涡轮叶片

示意图。为表征涂层厚度的均匀性，

下文对图 7 中的红色线指示的位置

进行涂层厚度值测量。

2.2　多自由度沉积的涂层组织和

         厚度均匀性

使用如图 6（b）所示工装装卡

试片来模拟叶片叶身（样品 1）和缘

图 5　自动蒸发靶材制备叶片 Gd2Zr2O7/YSZ 双层涂层截面形貌

Fig.5　Cross-section morphologies of Gd2Zr2O7/YSZ two-layer thermal barrier 
coatings on blade

20 μm

GZO

YSZ

NiPtAl
Substrate

GZO

YSZ

Substrate

NiPtAl
20 μm

（a）叶背处 （b）叶盆处

图 6　EB–PVD 多自由度运动沉积涂层原理示意图

Fig.6　Schematic diagram of principle of EB–PVD coating deposited by 
multi-degree-of-freedom motion
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缘板
叶背

ab c d

fe g h

叶盆

位置3 位置1
位置2

20 μm

20 μm

20 μm

20 μm

（a）多自由度沉积叶片叶背处涂层 （b）多自由度沉积叶片叶盆处涂层

（c）多自由度沉积叶片缘板处涂层 （d）常规方式制备叶片缘板处涂层

138.76 μm 

87.95 μm 

133.33 μm 

板位置（样品 2）进行 YSZ 涂层沉积

工艺验证。在沉积过程中样品架始

终保持多自由度运动，其中旋转速度

ω为 12 r/min，摆动角 α在 –45°~45°
之间连续变化，摆动速度为 3 r/min。

图 8 为两种涂层样品的表面形

貌和截面形貌。其中样品 1 涂层厚

度约 87.1 μm，顶层柱状晶宽度约 3.8 
μm；样品 2 涂层厚度约 80 μm，顶层

柱状晶宽度约 6 μm。对比图 8（c）
和（d），样品 1 的涂层更厚，这是由于

沉积过程中样品 2 的蒸气入射角（气

相入射方向与样片基板法线方向的

夹角）一直大于样品 1 的蒸气入射

角，垂直于样品 2 表面方向的蒸气通

量少于样品 1，导致样品 2 涂层的垂

直生长速率低于样品 1，最终使样品

2 的厚度低于样品 1。同时，由于在

沉积过程中样品 2 一直保持较大的

蒸气入射角，而气相倾斜入射会促进

涂层柱状晶倾斜生长 [24]，从而导致

生长速率快的倾斜晶粒对周围晶粒

的阴影遮蔽效果更加显著，最终使得

样品 2 涂层顶层的柱状晶更宽。从

图 8（a）和（b）看出两种沉积模式

下涂层表面均呈四面椎体状；从图 8
（c）和（d）看出两种涂层均为典型

的柱状晶结构，说明采用多自由度

沉积可在模拟叶片叶身和缘板位置

获得与常规沉积方式相似的涂层组

织。

2.3　多自由度沉积涡轮叶片涂层

2.3.1　叶片涂层微观形貌

使用多自由度运动方式在高压

涡轮叶片模拟件表面制备 YSZ 涂层

进行验证。涂层沉积时基板预热温

度为 950 ℃，叶片转速 ω为 12 r/min，
摆动角 α 为 – 45°~45°，摆动速度为

3 r/min。图 9 为叶片不同位置的典

型涂层形貌，其中叶背处（图 9（a））
和叶盆处（图 9（b））的涂层柱状晶

组织发达；图 9（c）为叶片缘板处涂

层形貌，涂层为倾斜的柱状晶组织，

较常规沉积方式的叶片缘板涂层（图

9（d））组织改善明显。这表明相较

于常规方式（缘板表面与气相入射方

向基本平行），叶片的多自由度运动

能够改善缘板处的气相入射角，由

于叶身存在遮挡作用，导致气相单

向倾斜入射到缘板表面，最终沉积

图 9　叶片涂层截面形貌对比

Fig.9　Comparison of cross-section morphologies of coating on blade

图 8　多自由度沉积的两种样品涂层形貌

Fig.8　Morphologies of two kinds of sample coatings deposited by 
multi-degree-of-freedom motion

10 μm 10 μm

10 μm 10 μm

（a）样品1表面形貌 （b）样品2表面形貌

（c）样品1截面形貌 （d）样品2截面形貌

图 7　涡轮叶片示意图

Fig.7　Schematic diagram of turbine blade
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得到柱状晶倾斜的涂层。图 9（a）~
（c）分别给出了多自由度沉积方式

得到的叶片叶背、叶盆和缘板处的涂

层厚度值，结果表明叶身（叶盆和叶

背）与缘板涂层厚度比小于 1.6，因
此认为多自由沉积方式不仅改善了

缘板涂层组织，同时提高了缘板涂层

厚度。

2.3.2　叶片涂层厚度均匀性

对多自由度沉积条件下的涂层

叶片进行厚度分布测量，检查图 7 中

红色线指示的 3 个截面，并与常规方

式制备的叶片涂层厚度进行对比，测

量数据经归一化处理后如图 10 所

示。由曲线对比可知，多自由度沉积

叶片的 3 处截面位置涂层厚度分布

规律基本一致，与 ALD 公司公开报

道的叶片涂层厚度均匀性相当；而

采用常规方式制备的叶片涂层厚度均

匀性较多自由度方式存在明显差距，

叶背和进气边多个位置涂层厚度波

动较大（图 10 中 a~e 测量点）。多自

由度旋转沉积和常规沉积两种方式

制备的涂层厚度均匀性结果对比表

明，由于常规方式通过单轴控制叶片

旋转，仅依靠工件的自重进行摆动，

不利于蒸气在叶身各位置的均匀入

射，导致最终叶片叶身厚度均匀性

结果较差，而本文自研的多自由度

旋转沉积方式能够实现制备过程中

叶片稳定可控的旋转和摆动，平衡

叶身各处的蒸气入射概率，从而显

著提高复杂结构叶片的涂层厚度均

匀性。

2.4　多自由度沉积涂层的抗热冲击

         性能

参考 Q/AVIC 06016.2—2013 标

准，对 2.2 节中制备的涂层样品进行

燃气热冲击性能评价。测试时涂层表

面温度为 1250 ℃，保温时间为 5 min，
冷却时间为 90 s，涂层表面剥落面积

超过 10% 时视为失效。

图 11 为两种涂层经 4820 次燃

气热冲击测试失效后的宏观照片。

样品 1 和样品 2 表面均发生局部

剥落，其中样品 1 的剥落面积占比

约 14%，样品 2 的剥落面积占比约

11.0%，两者剥落面积相当。上述结

果表明，多自由度涂层沉积能够显

著提升叶片缘板处涂层的燃气热冲

击寿命，达到与叶身涂层相当的水

平。

图 12 为两种涂层样品燃气热冲

击测试后剥落失效区域的表面形貌，

可以看出两种样品残余涂层未发生

明显烧结，柱头仍呈四面椎体形状，

与制备态形貌相似；经 EDS 测试确

定剥落区域表面成分是以 Al2O3 为

主的混合氧化物，表明涂层剥落位置

为 TGO 界面。

图 13 为两种涂层样品在剥落

界面附近的涂层截面形貌，从中可

以进一步确定两种涂层均在陶瓷

层与 TGO 界面处发生剥离。由于

涂层剥落区域的 TGO 层均与粘结

层结合良好，TGO 层厚度仅为 4~
6 μm，远未达到临界剥落厚度（在多

次热循环测试后，TGO 层厚度超过

约 10 μm 将在局部应力作用下发生

剥落 [4，18，25]），因此可以初步判断涂

层失效的原因为高温燃气导致 YSZ
涂层发生累积相变而引发失效。两

种涂层的失效机理一致，也进一步表

明多自由度方式得到的模拟叶片缘

板涂层能够达到与模拟叶片叶身涂

层相当的抗燃气热冲击寿命，说明多

图 10　多自由度运动、常规及 ALD 3 种

工艺方式制备叶片涂层厚度均匀性对比

Fig.10　Comparison of uniformity of 
blade coatings prepared by three processes 
including multi-degree-of-freedom motion, 

conventional and ALD

图 13　涂层热冲击测试后的截面形貌

Fig.13　Cross-section morphologies of 
coatings after burner rig tests

图 12　涂层热冲击测试后的表面形貌

Fig.12　Surface morphologies of coatings 
after burner rig tests

（a）样品1

（b）样品2

10 μm

10 μm

YSZ

YSZ

TGO

TGO

Bond coating

Bond coating

（a）样品1

（b）样品2

20 μm

20 μm

图 11　多自由度沉积叶片涂层热冲击

测试后照片

Fig.11　Macro-image of coatings deposited by 
multi-degree-of-freedom motion after 

burner rig tests

（a）样品1 （b）样品2
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自由度方式改善了模拟叶片缘板涂

层性能。

3　结论

（1）研制出了 EB–PVD 靶材自

动蒸发沉积技术，可实现靶材自动

平稳蒸发，靶面平整，涂层沉积速率

稳定；在此基础上，进一步研制出

了可满足双层结构涂层的自动蒸发

沉积技术，并进行了叶片涂层验证，

在叶片表面获得柱状晶组织良好的

Gd2Zr2O7/YSZ 双层涂层。

（2）研制出了多自由度涂层沉积

技术，改善了叶片涂层厚度均匀性，其

中叶身与缘板涂层厚度比可以达到

1.6，叶身涂层厚度分布与 ALD 公司

报道数据相当；叶片缘板涂层质量明

显改善，具有明显的柱状晶组织，模拟

缘板位置试片涂层抗燃气热冲击寿命

与模拟叶身位置试片涂层相当。
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王　伟

  博士研究生，研究方向为新型高温

防护涂层。

MCrAlY（M 为 Ni、Co 或 NiCo）
涂层是 20 世纪 80 年代发展起来的

涂层抗氧化性能较差，为提高其服

役 寿 命，研 究 人 员 对 MCrAlY 的

成分和结构进行改性。Lu 等 [8] 在

NiCoCrAlY 涂层表面进行渗铝处

理，得到了外层富 Al 的梯度涂层，

由于 Al 含量的大幅提升，该涂层表

现出更好的抗高温氧化性能。此外，

研究人员还在涂层中引入了 Pt、Ta
等元素进行成分改性，使得涂层的

抗氧化性能及氧化膜的抗剥落性能

均得到有效提高 [9–10]。典型的结构

改性是通过工艺来优化涂层的组织

结构，如 MS 制备的涂层，其结构为

柱状纳米晶，其内部存在大量的晶

界能够显著降低 Al 选择性氧化所

需的临界浓度；AIP 在较低偏压制备

的涂层具有柱状结构，高偏压下涂

层则会呈现层状生长 [11–12]。理想的

氧掺杂对 NiCrAlYN 纳米金属陶瓷涂层抗氧化
性能的影响

王　伟 1，2，武姣姣 1，2，沈明礼 2，朱圣龙 2

（1. 中国科学技术大学，沈阳 110016；
2. 中国科学院金属研究所师昌绪先进材料创新中心，沈阳 110016）

[ 摘要 ]　研究了不同 O 含量掺杂对 NiCrAlYN 纳米金属陶瓷涂层在 1100 ℃下抗氧化性能的影响。采用多弧离子镀

设备，分别在 0、10 sccm、20 sccm O2 流量下制备得到 3 种不同 O 含量的涂层。经 1100 ℃、300 h 的高温测试后，3 组

样品表面均生成了 α–Al2O3 和 NiAl2O4，氧化膜厚度分别为 8.78 μm、7.9 μm 和 5.7 μm。O2 流量为 0 和 10 sccm 涂

层的氧化膜产生明显分层，其中上层为 NiAl2O4，下层为 α–Al2O3；而流量为 20 sccm 涂层的氧化膜并没有发生明

显分层。O 掺杂量的增加能够抑制氧化膜中大颗粒状 Y–Al 氧化物夹杂的形成，降低氧化膜的生长速率。此外，

氧化后未掺杂氧的涂层较含氧涂层退化严重，主要归因于氧掺杂涂层中弥散分布的氧化物颗粒抑制了涂层的退

化。

关键词：多弧离子镀；NiCrAlYN；NiCrAlYNO；纳米金属陶瓷涂层；NiAl2O4

DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.01/02.046

第三代高温防护涂层，不仅具有良

好的抗高温氧化和热腐蚀性能，同

时兼具良好的抗热疲劳性能和韧性，

是一种较为理想的高温防护涂层。

MCrAlY 涂层的制备方法主要有磁控

溅射（Magnetron sputtering，MS）[1]、电

弧离子镀（Arc ion plating，AIP）[2–3]、

电子束物理气相沉积（Electron beam 
physical vapor deposition，EB–PVD）[4]、

超音速火焰喷涂（High velocity oxy-fuel 
spraying，HVOF）[5]、低压等离子喷

涂（Low pressure plasma spraying，
LPPS）[6–7] 等。MCrAlY 涂 层 具 有

良好的综合性能，既可以单独作为

高温防护涂层使用，也可以作为热

障涂层体系中的粘结层来使用。然

而，在更高温度下（≥ 1100 ℃），由于

涂层中 Al 含量不足，传统 MCrAlY

引文格式：王伟 , 武姣姣 , 沈明礼 , 等 . 氧掺杂对 NiCrAlYN 纳米金属陶瓷涂层抗氧化性能的影响[J]. 航空制造技术 , 2023, 
66(1/2): 46–52.
WANG Wei, WU Jiaojiao, SHEN Mingli, et al. Effect of oxygen doping on high-temperature oxidation resistance of 
NiCrAlYN coatings[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2023, 66(1/2): 46–52.
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高温防护涂层应满足： （1）与基体

之间的互扩散较小； （2）维持热生

长氧化物（Thermally grown oxide，
TGO）具有较低的生长速率； （3）生

成的 TGO 应具有良好的抗剥落性

能和耐磨性 [13]。金属陶瓷综合了金

属与陶瓷的优点，既具有金属良好

的热稳定性和韧性，同时又具备陶

瓷材料的耐高温及耐磨损的特性，

展现出巨大的应用潜力。电镀和喷

涂技术是金属陶瓷涂层常用的制备

工艺。Tan 等 [14] 通过电镀在铝化物

涂层中掺杂了 CeO2 颗粒，CeO2 掺杂

对铝化物涂层的氧化动力学具有两

方面的协同作用： （1）CeO2 颗粒抑

制了 θ–Al2O3 向 α–Al2O3 的转变； （2）
溶解在氧化膜中的 Ce4+ 偏聚在氧化

膜晶界处，抑制了 Al3+ 的扩散，从而降

低了氧化膜的生长速率。Bolelli 等 [15]

使用等离子喷涂技术在 NiCrAlY 涂

层中掺入 Al2O3 颗粒，有效提高了

NiCrAlY 涂层常温下的耐磨性。相

较于电镀和喷涂技术，MS 和 AIP 技

术制备金属陶瓷涂层具有显著的优

势。这是因为 MS 和 AIP 在涂层制

备过程中可通过对反应气体的压强

和流量的调整有效控制涂层中陶瓷

相的含量。此外，MS 和 AIP 制备的

涂层陶瓷颗粒分布更加均匀、弥散。

Zhu 等 [16–21] 通过物理气相沉积的方

法，在涂层沉积的过程中通入反应

气体 N2 或 O2 制备的金属陶瓷涂层，

具有热膨胀系数小、晶粒尺寸小等

特点，且抗氧化性能和力学性能上

均得到了一定提升。如通过 AIP 在

NiCrAlYSi 涂层中引入了氮化物颗

粒，可有效降低涂层的热膨胀系数，

且具有更好的抗循环氧化性能 [13]。

虽然研究人员对 NiCrAlY 基纳米金

属陶瓷涂层进行了大量研究，但纳

米金属陶瓷涂层的高温氧化测试温

度始终局限于传统 MCrAlY 涂层的

服役温度（≤ 1050 ℃ [22–23]），关于纳

米金属陶瓷涂层在更高温度下的氧

化特点却鲜有报道。本文将对不同

O 掺杂含量的纳米金属陶瓷涂层在

更高温度下（1100 ℃）的氧化性能

进行研究。

1　试验及方法

1.1　样品制备

试验采用二代单晶 N5 作为基

体材料，使用多弧离子镀（DH–4，
辽宁北宇真空科技有限公司）制备

NiCrAlYN 和 NiCrAlYN+O 纳 米 金

属陶瓷涂层。基体 N5 和涂层制备

所使用靶材的名义成分如表 1 所示。

在制备涂层前，使用线切割将单晶试

棒切成尺寸为φ15 mm×2 mm 的试

片，使用 SiC 砂纸打磨至 2000# 后，

再用丙酮和酒精混合溶液超声清洗

10 min，吹干待用。将试片悬挂在样

品架上并以 10 r/min 的速度自转，靶

材与样品间距为 200 mm。制备涂

层前，先将真空室内背底真空度抽

至 6.0×10–3 Pa 以下。随后通入高

纯 Ar 气至真空度为 2.0~3.0 Pa，在偏

压为 –900 V，20% 占空比的情况下

进行 Ar+ 溅射清洗 3 min，去除样品

表面的污染。样品清洗完成后，关闭

Ar 气，通入高纯 N2 和 O2 作为反应

气体制备纳米金属陶瓷涂层。详细

试验参数如表 2 所示，将 O2 通入量

为 0 的涂层命名为 C（N），通入量为

10 sccm 的涂层命名为 C（N+10O），

通入量为 20 sccm 的涂层命名为

C（N+20O）。制备完成后的样品在

真空退火炉中进行真空退火，退火处

理能够促进涂层中的元素扩散，使涂

层的组织、成分均匀化，愈合制备过

程中涂层产生的孔洞、裂纹等缺陷。

退火时当真空度低于 6.0×10–3 Pa 时

开始加热，升温速率为 7 ℃/min，在
1000 ℃下保温 6 h 后随炉冷却至室

温。恒温氧化测试在 1100 ℃的马弗

炉中进行，氧化时间为 300 h。
1.2　表征方法

采用 X 射线衍射仪（X’ Pert PRO，

PANalytical Co.，加速电压为 40 kV
时， Cu–Kα 辐射）对涂层的制备态、

退火态和氧化态进行物相分析。使

用 扫 描 电 子 显 微 镜（InspectF 50，
FEI Co.）和能谱仪（INCA X–MAX，

Oxford Instruments Co.）对样品的表

面、截面形貌和成分进行分析。

2　结果与讨论

2.1　涂层的制备态、退火态组织结构

图 1（a）~（c）分别是 3 种涂层

沉积态的表面形貌，可知 3 种涂层表

面均呈现出典型的菜花状形貌，存在

明显的大溶滴。图 1（d）~（f）分

别是 3 种涂层沉积态的截面图，涂层

表 1　第二代镍基单晶高温合金 N5 和靶材 NiCrAlY 的名义成分（质量分数）

Table 1　Nominal compositions of N5 single crystal superalloy and NiCrAlY target 
                                                                     (mass fraction) %

表 2　纳米金属陶瓷涂层的制备参数

Table 2　Preparation parameters of nano-cermet coatings

材料 Ni Co Cr Ta Al W Re Mo Y

N5 余量 7.5 7.0 6.5 6.2 5.0 3.0 1.5 —

NiCrAlY 余量 — 27 — 11 — — — 0.5

材料
N2 流量 /

sccm
O2 流量 /

sccm
工作压力 /

10–2 Pa
偏压 /

V
弧流 /

A
沉积时间 /

h
沉积温度 /

℃

NiCrAlYN 50 0 1.7~1.8 –100 200 1 180~200

NiCrAlYNO
50 10 1.8~2.0 –100 200 1 180~200

50 20 3.0~3.5 –100 200 1 180~200
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的平均厚度约为 22 μm，可以看出，

涂层中存在大量纵向和横向裂纹，

这主要是由于 AIP 在沉积过程中靶

面蒸发出大量的大溶滴沉积在样品

表面所造成的，这种缺陷经真空退火

可以完全消除，涂层与基体之间结合

紧密，未见明显的局部分离区（Local 
detachment regions，LDR）。图 2 为

3 种沉积态涂层的 XRD 衍射图谱，

衍射峰明显宽化，表明涂层晶粒尺寸

的细化。可以看出，涂层主要的相组

成为 γ/γ′ 相，没有检测到明显的氮化

物或氧化物的衍射峰。本研究前期

工作表明 N、O 元素的掺杂会在涂层

中形成 3 种亚稳的氮化物 fcc–AlN、

fcc–CrN 和 Cr2N 以及一种刚玉结构

的氧化物（Al，Cr）2O3，可能伴随少

量的 Y2O3 和 NiO[24]。由于 N、O 元

素掺杂量少，生成的陶瓷颗粒含量较

少，因此 XRD 难以检测。

图 3 为 1000 ℃真空退火 6 h 的

样品表面及截面形貌图。从图 3（a）~
（c）3 种样品的表面形貌可以看出，

表面依旧存在大量的溶滴颗粒，与

退火前的样品表面形貌相似。但是

从图 3（d）~（f）3 种样品退火截面

图可以看出，原本沉积态涂层中存在

的大量裂纹孔洞在退火之后明显愈

合，涂层内部变得完整致密。退火

后涂层内部析出大量细小弥散的陶

瓷颗粒，且随着沉积过程中 O 含量

的增多，涂层中出现了陶瓷颗粒聚集

的现象，如 C（N+20O）涂层中出现

了大颗粒陶瓷相的析出，如图 3（f）
中箭头所指，其成分为 Ni–40.48Cr–
18.75Al–5.39N（质量分数，%）。图

4 为 3 种涂层退火态的 XRD 衍射图

谱，衍射峰明显变窄，说明退火过程

中晶粒迅速长大。分析发现，原本沉

积态涂层的 γ/γ′ 主相转变为 γ/γ′、α–
Cr 相以及极少含量的 β–NiAl 相（衍

射峰十分微弱，未在图 4 中标出），

同时在 3 种涂层的衍射图谱中均检

测到微弱的 AlN 衍射峰。经计算沉

积态涂层中可能含有物相在 1000℃
下标准摩尔吉布斯自由能：AlN
为 –179.649 kJ/mol，CrN 为 –20.694 
kJ/mol，Cr2N 为 –31.315 kJ/mol，NiO
为–124.976 kJ/mol，Cr2O3为–803.042 
kJ/mol，Al2O3 为 –1270.513 kJ/mol。
因此在 1000 ℃退火过程中可能会发

生以下反应。

Cr2N+Al→AlN+2Cr （1）
CrN+Al→AlN+CrN+Cr （2）
2NiO+2Al→Ni+Al2O3 （3）
Cr2O3+Al→Cr+Al2O3 （4）
所 以，在 退 火 过 程 中 CrN 和

Cr2N 颗粒会转变为 AlN 颗粒，析出

α–Cr 相，使 AlN 含量增加，因此在图

图 2　3 种沉积态涂层的 XRD 图谱

Fig.2　XRD patterns of three as-deposited 
coatings

图 3　3 种退火态涂层的表面形貌及截面形貌

Fig.3　Surface and cross-sectional morphology of three annealed coatings

图 1　3 种沉积态涂层的表面形貌及截面形貌

Fig.1　Surface morphology and cross-sectional morphology of three as-deposited coatings
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4 退火态 XRD 图谱中能够检测到 α–
Cr 峰和微量的 AlN 峰。同时亚稳的

NiO 和 Cr2O3 颗粒将转变为 Al2O3 颗

粒。

2.2　高温氧化测试

图 5（a）~（c）是 3 种样品在

1100 ℃下恒温氧化 300 h 的表面形

貌。可以看出样品表面氧化膜均发生

了一定程度的剥落，相较于 C（N）和

C（N+10O）涂层，C（N+20O）涂层

表面氧化膜剥落较轻微。C（N+20O）

剥落坑形貌与未剥落区相似。C（N）

和 C（N+10O）涂层表面剥落区则

呈现明显的疏松结构。对三者的剥

落坑进行元素分析，具体成分如表 3
所示。可以看出，随着掺杂 O 元素

的增多，剥落区域的 Ni、Cr 元素的

含量在逐渐减少，同时在剥落坑区域

检测到了基体元素 Co。结合图 6 的

3 种涂层氧化后的掠入射 X 射线衍

射（Grazing incidence X–ray fraction，
GI–XRD）图谱可以推测在 1100 ℃
氧化 300 h 后样品表面均生成了

NiAl2O4 相。除尖晶石外，还在 3 种

样品表面检测到 α–Al2O3 和 γ/γ′ 的
衍射峰，仅在 C（N+20O）的样品表

面检测到微弱的 AlN 信号。在样品

表面并没有观察到 AlN 颗粒，推测

AlN 颗粒可能位于氧化膜的内部或

下方。使用 MDIJade 6 软件对氧化

产物的相对含量进行计算，表面生成

的 Al2O3 与 NiAl2O4 的体积比 C（N）

为 69：31，C（N+10O）为 59.8：40.2，
C（N+20O）为 87.7：12.3。尖晶石相

的生成会随着掺杂 O 含量的增加呈

现先增加后减少的趋势。图 5（d）~
（f）是 3 种涂层在 1100 ℃氧化 300 h
后的截面图，3 种涂层的氧化膜平均

厚度分别为 8.78 μm、7.9 μm 和 5.7 
μm。可以看出 C（N）和 C（N+10O）

涂层均存在较为严重的剥落，虽然 C
（N+20O）涂层样品表面同样存在一

些剥落区域，但是截面上并不存在涂

层和空气界面直接接触的情况。通过

对氧化膜局部放大（图 7（a）~（c））
的观察发现，C（N）和 C（N+10O）

涂层的氧化膜发生了明显的分层，

结合 EDS 和图 6 的 XRD 数据可判

断上层浅灰色氧化物为 NiAl2O4 相。

两者尖晶石层的厚度分别为 1.77 μm
和 2.32 μm。而 C（N+20O）并没有

观察到明显的氧化膜分层，可能是尖

晶石颗粒弥散分布在氧化膜中，这与

MDIJade 6 软件计算 NiAl2O4 相含量

的结果符合。掺杂了 O 元素的涂层

在真空退火过程中，涂层中的亚稳态

氧化物颗粒 Cr2O3 和 NiO 等可与涂

层中的金属 Al 发生式（3）和（4）的

反应，在样品表面生成稳定的 Al2O3

颗粒。但由于 C（N+10O）涂层中

掺杂 O 含量较少，样品表面形成的

Al2O3 颗粒呈孤岛状分布，造成 Al2O3

孤岛附近局部贫 Al，因此在氧化初

期促进了尖晶石相的形成。相反 C
（N+20O）涂层氧化膜表面并没有生

成明显的尖晶石相，可能是由于掺杂

O 含量较多，在真空退火后样品表面

形成了较为完整的 Al2O3 薄膜，有效

地隔绝了涂层与空气的接触，从而抑

制了尖晶石相的生成。由于尖晶石

结构的物质具有较大的生成氧化物

分子体积与所消耗金属原子的体积

比（Pilling-bedworth ratio，PBR）值，

因此在生长过程中会产生较大的内

图 4　3 种退火态涂层的 XRD 图谱

Fig.4　XRD patterns of three annealed 
coatings

图 5　经 1100 ℃氧化 300 h 后 3 种涂层表面和截面形貌

Fig.5　Surface and cross-sectional morphology of  three coatings after isothermal 
oxidation at 1100 ℃ for 300 h

表 3　氧化膜剥落区域化学成分（质量分数）

                Table 3　Chemical composition of oxide film peeling area (mass fraction) %

区域编号 O Al Ni Cr Y Co

1# 41.96 39.99 12.23 3.89 1.21 0.72

2# 42.57 42.83 9.7 2.84 1.41 0.65

3# 49.47 45.02 2.85 1.44 1.21 —
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应力，氧化膜将会通过变形、形成裂

纹或是剥落来释放应力，因此 C（N）

和 C（N+10O）出现了大量的氧化

膜剥落，而 C（N+20O）仅发生了轻

微的剥落。

除此之外，三者的氧化膜中均含

有大量的亮白色颗粒，经能谱分析可

知氧化膜中的亮色颗粒为富 Y 颗粒，

其主要成分如表 4 所示。图 7（d）~
（f）为涂层和氧化膜中的 Y 元素分

布图，C （N） 涂层中富Y大颗粒较少，

但氧化膜中存在明显的大颗粒夹杂。

C（N+10O）和 C（N+20O）涂层中

随着掺杂 O 含量的提高能够显著减

少涂层和氧化膜中富 Y 颗粒的团聚。

Jia 等 [24] 研究表明，涂层中的 O 元素

对 Y 具有拖拽作用，当 O 含量较低

时，Y 会在涂层中形成团聚，并在氧

化膜中形成大颗粒的 Y3Al5O12 氧化

物夹杂，Y3Al5O12 夹杂在氧化膜中会

为 O2– 向内扩散提供快速扩散通道，

因此会提高氧化膜的生长速率；但

当 O 含量较高时，O 对 Y 的拖拽作

用增强，Y 将以细小弥散的 Y3Al5O12

颗粒分布在涂层中，抑制大颗粒的

Y–Al 氧化物夹杂在氧化膜中形成，

从而降低了氧化膜的生长速率。

图 7（d）~（f）展示了 3 种涂层

在 1100 ℃氧化 300 h 后的样品截面

图，3 种涂层在长时间的高温热暴露

过程中发生了明显的退化，原本弥散

分布在退火态涂层中的黑色陶瓷颗

粒相（图 3（d）~（f））明显长大，在

氧化后的涂层中形成了大量的陶瓷

颗粒的团聚，经 EDS 检测这些黑色

陶瓷颗粒相主要组成为 Ni、Al 和 N
元素以及少量的 Cr 和 Co 元素。通

过对氧化后的涂层进行元素分析发

现，在 1100 ℃氧化 300 h 后涂层中

的剩余 Al 质量分数分别为 4.75%、

5.10% 和 5.97%。从图 7（d）~（f）
中 Al 元素的分布图同样可以发现，

随着 O 含量掺杂的增多，氧化后的

涂层中残余富 Al 区域增多。产生这

种现象的原因一方面可能是随着掺

杂 O 含量提高，涂层中的陶瓷颗粒逐

渐变多，细小的氧化物颗粒弥散分布

在晶界与相界处抑制了涂层退化 [24] ；

另一方面，由于在 1100 ℃下 AlN 的

标准摩尔吉布斯自由能为 –167.900 

kJ/mol、Al2O3 为 –1237.552 kJ/mol。
因此在氧化过程中 Al2O3 将通过以

下方式在样品表面生成。

3/2O2+2Al→Al2O3 （5）
3/2O2+2AlN→2N+Al2O3 （6）
AlN 与 O2 反应后释放的 N 原

子会与附近的金属 Al 反应再次生成

AlN 或以气体的形式向外释放 [16]。

由于 N 原子与 Al 有较高的亲和性，

从而能促进涂层内部 Al 元素的上坡

扩散 [21]，同时由于 C（N+20O）生成

的氧化膜较为致密完整，对 Al 元素

的消耗较少，使得残余的富 Al 区域

增多，从而提高涂层的抗氧化性能。

但是掺入过多的 O 元素会造成涂层

中大量的金属 Al 以 Al2O3 陶瓷颗粒的

形式被固定在涂层中，对涂层的长期

抗氧化性能造成不利影响，因此后期

图 7　3 种涂层氧化膜局部放大图以及 Y、Al 元素分布图

Fig.7　Partial enlarged view of three kinds of coating oxide film and element 
mapping of Y and Al

表 4　氧化膜中亮白色颗粒的化学成分（质量分数）

            Table 4　Chemical composition of bright particles in oxide film (mass fraction) %

区域编号 Al O Y Ni Cr

1# 43.80 43.38 11.92 0.90 —

2# 40.48 39.03 18.43 1.33 0.73

3# 42.42 42.52 13.41 1.65 —

图 6　3 种涂层经 1100 ℃氧化 300 h 后

XRD 图谱

Fig.6　XRD patterns of three coatings after 
isothermal oxidation at 1100 ℃ for 300 h
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需要对涂层中掺入的 O 元素含量以及

靶材中的 Al 含量进一步优化，使涂层

获得更优异的抗氧化性能。

3　结论

使用多弧离子镀设备在二代单

晶 N5 上沉积了具有不同 O 含量的

纳米金属陶瓷涂层，研究其在 1100 ℃
下高温氧化性能，结论如下。

（1）C（N）、C（N+10O）和 C（N+
20O）制备态涂层中无明显的陶瓷

颗粒析出，其主要的相组成为 γ–Ni。
当涂层在 1000 ℃真空退火 6 h 后，涂

层中析出大量的陶瓷颗粒，且随着涂

层中掺杂 O 含量的提升，涂层中出

现了大颗粒的陶瓷相。

（2）经 1100 ℃的氧化测试 300 h
后，C（N）和 C（N+10O）均生成了

上层为 NiAl2O4 和下层为 Al2O3 的双

层氧化膜，但 C（N+20O）氧化膜并

没有发生明显的分层。尖晶石相的

生成会随着 O 含量的增加呈现先增

加后减少的趋势。由于 O 对 Y 的拖

拽作用，氧化膜中的富 Y 颗粒会随

着掺杂 O 含量的增多而逐渐减少。

（3）氧化后，C（N）涂层几乎

退化为金属涂层，C（N+10O）和 C
（N+20O）涂层中依旧残余较多的陶

瓷颗粒。
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on the oxidation behavior[J]. Corrosion Science, 
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通讯作者：沈明礼，副研究员，博士，研究方向

为新型高温防护涂层。
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Effect of Oxygen Doping on High-Temperature Oxidation 
Resistance of NiCrAlYN Coatings

WANG Wei1,2, WU Jiaojiao1,2, SHEN Mingli2, ZHU Shenglong2

(1. University of Science and Technology of China, Shenyang 110016, China;
2. Shi-Changxu Innovation Center for Advanced Materials, Institute of Metal Research, Chinese Academy of 

Sciences, Shenyang 110016, China)

[ABSTRACT]　The effect of oxygen doping content on the oxidation resistance of NiCrAlYN nano-cermet coatings at 
1100 ℃ was investigated. Three coatings with different oxygen doping were prepared by multi-arc ion plating with O2 flow rates at 0, 10 
sccm, and 20 sccm, respectively. After high-temperature at 1100 ℃ for 300 h, α–Al2O3 and NiAl2O4 were formed on the surface of three 
coatings. The thickness of the oxide scales was 8.78 μm, 7.9 μm, and 5.7 μm, respectively. The oxide scales of the coatings deposited 
at 0 and 10 sccm showed significant delamination with the upper layer of NiAl2O4 and the inner layer of α–Al2O3, while this was not 
observed on the coating deposited at 20 sccm. The increase of oxygen doping content in nano cermets could effectively inhibit the 
formation of large particles of Y–Al oxide contaminant in the oxide scales and thus decrease the growth rate of the oxide scales. After 
oxidation, the oxygen containing coatings degraded more slowly than that without oxygen doping, which is mainly attributed to the 
beneficial effect of dispersed oxide particles in oxygen containing coatings on inhibiting the degradation of the coatings.
Keywords: Multi-arc ion plating; NiCrAlYN; NiCrAlYNO; Nano-cermet coatings; NiAl2O4

 （责编  古京）
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Investigation on Improvement of Process Stability of Thermal Barrier 
Coatings on Blades Prepared by Electron Beam Physical Vapour Deposition

TENG Xiaodan1, PENG Hui2,3, LI Liuhe1,4, GUO Hongbo2,3,5, GONG Shengkai1,2,3

(1. Research Institute of Aero-Engine, Beihang University, Beijing 100191, China;
2. Research Institute for Frontier Science, Beihang University, Beijing 100191, China;

3. Key Laboratory of High-Temperature Structural Materials & Coatings Technology (Ministry of 
Industry and Information Technology), Beijing 100191, China;

4. School of Mechanical Engineering and Automation, Beihang University, Beijing 100191, China;
5. School of Materials Science and Engineering, Beihang University, Beijing 100191, China)

[ABSTRACT]　Electron beam physical vapor deposition (EB–PVD) is widely used in fabricating thermal barrier coatings 
(TBCs) onto aero-engine turbine blades. The process stability of EB–PVD determines the quality of TBCs and batch-to-
batch consistency. In this work, two technologies including automatic evaporation of ceramic targets and multi-degree-
of-freedom motion of blades were developed, in order to improve the EB–PVD coating performance. The results show 
that the ceramic targets can be automatically evaporated, yielding an even and smooth top surface. Coatings are obtained 
with a well-developed columnar structure. Two-layer coating system for ultra-high temperature applications can be 
further realized by the two-crucible configuration, which allows the deposition of two different targets within one coating 
process. The multi-degree-of-freedom motion enables the blades to rotate and tilt simultaneously, benefiting the tailoring 
of microstructure and thickness distribution of parts with complex geometries. Burner rig tests conducted for coating 
properties validation demonstrate that coatings deposited at the top surface of the platform exhibit excellent thermal cycling 
life compared with that at the outer surface of the blades.
Keywords: Electron beam physical vapour deposition (EB–PVD); Thermal barrier coatings (TBCs); Process stability; 
                    Microstructure; Thickness distribution; Burner rig tests

 （责编  古京）
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碳化硅纤维增强陶瓷基复合材

料（SiCf/SiC）兼具低密度和优异的

高温力学性能，作为高推重比航空发

动机热结构部件，可以有效提高涡轮

前温度，并实现大幅减重 [1–2]。新一

代航空发动机用 SiCf /SiC 复合材料

服役环境更加严苛，需要在其表面

涂敷热障 / 环境障多功能涂层，除满

足环境障涂层的耐燃气腐蚀功能外，

兼具热障涂层的热防护能力才能保

障热端部件的服役可靠性。发动机

在燃烧环境下，高温、腐蚀、燃气冲刷

以及复杂应力环境等多因素交互作

用，使得陶瓷基复合材料表面需要更

先进的涂层保护，随着涂层研究的深

入，多层结构体系成为主要发展方

向。Poerschke 等 [3] 提出了一种多层

结构的热障 / 环境障涂层（Thermal/
environmental barier coating，T/EBC）

设计，涂层体系包括硅粘结层、稀土

硅酸盐中间层以及稀土铪酸盐面层。

硅粘结层可以缓解稀土硅酸盐和基

体热膨胀系数不匹配产生的应力，并

且在高温下氧化生成保护性的 SiO2，

作为氧扩散屏障 [4]。稀土硅酸盐在

高温水蒸气环境下挥发较小，能阻止

高温水蒸气对 SiCf /SiC 的腐蚀 [5–6]。

面层材料直接面临复杂的热物理化

学和应力环境，因此面层材料的性能

需要满足多种要求。

在 NASA 报道的 SiCf /SiC 陶瓷基

复合材料用环境障涂层体系的发展

进程中指出，面层的目标使用温度从

1315 ℃逐渐提升到 1480 ℃以上 [7]。

除良好的隔热性能外，面层材料需

要具有高的熔点，同时保持相稳定

至 1600 ℃以上，在高温下有良好的

抗烧结能力。此外，优异的综合力

胡万鹏

  博士研究生，研究方向为热障 / 环

境障涂层。

* 基金项目：国家自然科学基金（U21A2063）；

中国科学院重点部署项目（ZDRW–CN–2021–
2–2）。

高熵稀土铪酸盐热障 / 环境障涂层材料的
制备与性能研究*

胡万鹏 1，2，张广珩 1，2，张　洁 1，王京阳 1

（1. 中国科学院金属研究所沈阳材料科学国家研究中心，沈阳 110016；
2. 中国科学技术大学，沈阳 110016）

[ 摘要 ]　综合性能优异的热障 / 环境障涂层是先进航空发动机涡轮叶片等高温部件的关键热防护材料。本研究

通过两步烧结法制备了高熵稀土铪酸盐（La0.2Gd0.2Ho0.2Er0.2Tm0.2）4Hf3O12 和（Yb0.2Lu0.2Ho0.2Er0.2Tm0.2）4Hf3O12，系

统研究了两种材料的力学、热学性能和 CMAS 腐蚀性能。多主元高熵材料具有较低的热膨胀系数和热导率，其中

（Yb0.2Lu0.2Ho0.2Er0.2Tm0.2）4Hf3O12 表现出比（La0.2Gd0.2Ho0.2Er0.2Tm0.2）4Hf3O12 更高的硬度和断裂韧性。1300 ℃下 CMAS
腐蚀结果表明，（La0.2Gd0.2Ho0.2Er0.2Tm0.2）4Hf3O12 与 CMAS 的反应速率快，更容易析出磷灰石，对阻止 CMAS 迅速渗

透是有益的。高熵稀土铪酸盐材料具有优异的综合性能，在热障 / 环境障涂层领域具有良好的应用前景。

关键词：稀土铪酸盐；热障 / 环境障涂层；萤石结构；力学性能；热学性能；CMAS 腐蚀

DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.01/02.053

引文格式：胡万鹏 , 张广珩 , 张洁 , 等 . 高熵稀土铪酸盐热障 / 环境障涂层材料的制备与性能研究[J]. 航空制造技术 , 2023, 
66(1/2): 53–60.
HU Wanpeng, ZHANG Guangheng, ZHANG Jie, et al. Synthesis and property of high-entropy rare earth hafnate as thermal/
environmental barrier coating material[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2023, 66(1/2): 53–60.
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学性能也是保证涂层使用寿命的关

键。面层面临的最重要挑战是来自

发动机工作环境的腐蚀，因此，面层

材料需要有很好的耐腐蚀性能，抵

抗高温水蒸气腐蚀、低熔点沉积物

（CMAS）及熔盐腐蚀等。随着温度

提高，达到钙镁铝硅酸盐沉积物的

熔点，面层材料的 CMAS 腐蚀行为

成为研究的重点 [8–9]。

近年来，高熵陶瓷（High-entropy 
ceramics，HECs）引起研究者的

广泛关注 [10–12]，其定义为含有等摩

尔或近等摩尔的多个主元（5 个或以

上）的固溶体。在这种系统中，高构

型熵降低了吉布斯自由能形成热力

学稳定的单相固溶体。Gild 等 [13] 制

备了多种具有高构型熵的萤石结构

单相固溶体，表现出较高的硬度和较

低的电导率和热导率。具有高构型

熵的多主元固溶可以丰富材料的多

样性，获得性能更优异的材料。因此

可以通过多主元固溶的方法对缺陷

萤石结构的稀土铪酸盐性能综合优

化，以满足 T/EBC 体系面层材料的

需求。研究团队前期合成了一系列

稀土铪酸盐 [8–9]，经系统研究发现，

材料室温力学性能（包括硬度、弯曲

强度等）与晶体结构关联较弱；然而

高温弹性模量、热膨胀系数和热导

率等受晶体结构影响显著。其中缺

陷萤石结构的 RE4Hf3O12（RE=Ho、
Er、Tm）比 δ–RE4Hf3O12（RE=Yb、Lu）
表现出更低的高温弹性模量和更高

的热膨胀系数，但其优势是具有非常

低的热导率。

本研究选取了离子半径尺寸差

别显著的镧系稀土元素 La、Gd、Ho、
Er、Tm、Yb 和 Lu，采用固相反应法制

备了（La0.2Gd0.2Ho0.2Er0.2Tm0.2）4Hf3O12

（简称 F–LG）和（Yb0.2Lu0.2Ho0.2Er0.2

Tm0.2）4Hf3O12（简称 F–YL）缺陷萤

石结构的高熵稀土铪酸盐陶瓷粉末，

并通过热压烧结制备成致密块体，进

一步表征了材料的力学性能和热学

性能，并且对其 CMAS 腐蚀行为进

行了研究。

1　试验及方法

1.1　F–LG 和 F–YL 制备

将氧化铪（HfO2，纯度 99.95%）

粉末和稀土氧化物（RE2O3，RE=La、
Gd、Ho、Er、Tm、Yb、Lu，纯度

99.995%）粉末按化学计量比混合，

放入氮化硅球磨罐内以无水乙醇为

介质球磨 24 h。均匀混合的浆料在

80 ℃烘箱中干燥后，装入氧化铝坩

埚，在箱式炉中 1600 ℃下保温 2 h。
合成后的粉末继续以无水乙醇为介

质球磨，得到粒径均匀的粉末。将两

种粉末装入石墨模具，分别在 1700 ℃
和 1750 ℃氩气保护气氛下热压烧结

1 h，烧结时压力为 30 MPa。
1.2　CMAS 制备

在本研究中，CMAS 组成采用了

广泛研究的 33CaO–9MgO–13AlO1.5–
45SiO2 成分 [14]。将分析纯的 CaO、

MgO、Al2O3 和 SiO2 粉末以上述摩

尔比进行混合，以无水乙醇为介质球

磨 24 h。浆料烘干后放入箱式炉内

升温至 1200 ℃，反应 24 h。合成的

粉末再次球磨后得到用于 CMAS 腐

蚀的粉末。

1.3　性能测试

1.3.1　力学性能

使用 432SVD 型显微硬度计（沃

伯特测量仪器（上海）有限公司）进

行维氏硬度测试。硬度值的计算公

式为

书书书

　 　 ＨＶ ＝ １８５４． ４ Ｐ
ｄ２

（１） （1）

式中，P 为试验力，N；d 为压痕对角

线长度，μm。
使 用 电 子 力 学 万 能 试 验 机

（CMT4204，SANS，China）测 量 三
点弯曲强度。将样品尺寸加工为 3 
mm×4 mm×36 mm，经过打磨、倒
角和抛光处理后进行测试，横梁移动
速率为 0.5 mm/min。弯曲强度计算
公式为

书书书

　 　 σ ＝ ３ＦＬ
２ｂｈ２

（２） （2）

式中，F 为临界载荷；L 为跨距；b 为

试样宽度；h 为试样厚度。

动态弹性模量采用脉冲激发技

术测试，将尺寸为 3 mm×15 mm×40 
mm 的矩形试样悬挂于钼丝上，由脉

冲激发技术触发陶瓷细针轻轻敲击

样品，使用激光振动仪采集样品的

振动信号并由内耗分析仪（RFDA，

IMCE，比利时）进行信号处理。动

态弹性模量根据弯曲共振频率法进

行计算，即

书书书

　 　 Ｅ ＝ ０． ９４６５
ｍｆ ｆ( )ｗ ｌ３

ｔ( )３ Ｔ１ （３） （3）

式中，m、w、l 和 t 分别为试样的重量、

宽度、长度和厚度；ff 为弯曲共振频

率；T1 为修正系数，与样品的泊松比

v、试样的厚度长度比值 t/l 相关。

书书书

Ｔ１ ＝ １ ＋６．５８５（１ ＋０．０７５２ｖ ＋０．８１０９ｖ２）
（ ｔ ／ ｌ） ２ － ０．８６８（ ｔ ／ ｌ） ４ －
８．３４（１ ＋０．２０２３ｖ ＋２．１７３ｖ２）（ｔ ／ ｌ）４
１＋６．３３８（１＋０．１４０８ｖ ＋１．５３６ｖ２）（ｔ ／ ｌ）２

（４） （4）
1.3.2　热学性能

样品热膨胀测试使用垂直高温

光学膨胀计（ODHT，意大利）。试样

尺寸为 3 mm×4 mm×14 mm，测试

温度范围从室温至 1673 K，升温速

率为 5 ℃ /min。
热扩散系数测量采用激光闪射

法，在激光热导仪（Netzsch LFA 457，
德国）上测试。试样尺寸为φ12.7 
mm×1.5 mm。在测试前表面采用磁

控溅射镀一薄层 Ti 阻止激光穿透，

然后再喷涂一层胶体石墨，保证激光

脉冲能量被完全且均匀地吸收。测

试温度范围从室温至 1073 K。热扩

散系数可通过式（5）计算。

书书书

　 　 α ＝ ０．１３８８ Ｄ
２

ｔ５０
（５） （5）

式中，D 为样品厚度，m；t50 为半升温

时间，s。
1.3.3　CMAS 腐蚀

将样品加工成 8 mm×8 mm×3 
mm 的块体，表面用砂纸打磨并抛

光。无水乙醇与 CMAS 粉末混合，
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均匀涂覆于样品表面，涂覆量约为

30 mg/cm2。1300 ℃下在马弗炉中

分别进行 1 h 和 4 h 的热处理。腐

蚀后样品用低速锯切开，打磨并抛

光截面。使用 X 射线衍射仪（D/
max–2400，Rigaku）分析反应后样品

物相组成。使用 SUPRA 35 扫描电

子显微镜（LEO，德国）观察样品表面

和截面微观形貌，用能量色散 X 射线

光谱（EDS）分析反应产物组成成分。

2　结果与讨论

2.1　相组成及表面形貌

固相反应分别合成了 F–LG 和

F–YL 两种高熵稀土铪酸盐粉末。

高熵稀土铪酸盐样品的 X 射线衍射

图谱（图 1）表明两者均形成了氧空

位无序排列的缺陷萤石结构（空间群

Fm3m，No.227）。La2O3 和 Gd2O3 与

HfO2 通常会形成焦绿石结构的 δ 相

La2Hf2O7 和 Gd2Hf2O7（空 间 群 R3，
No.148）；研究组前期工作也发现

Yb2O3 和 Lu2O3 与 HfO2 能够形成氧

空位有序排列的 δ–RE4Hf3O12。本研

究利用高熵效应，通过多组元固溶将

La、Gd、Yb 和 Lu 稳定到了缺陷萤石

结构中。

热压合成的 F–LG 和 F–YL 块体

密度分别为 8.67 g/cm3 和 9.40 g/cm3。

样品表面抛光后在 1500 ℃热腐蚀 2 
h，表面形貌如图 2 所示。F–LG 晶

粒平均尺寸约为 0.5 μm，F–YL 晶粒

平均尺寸约为 1.1 μm，F–YL 晶粒比

F–LG 长大更为明显。一方面由于

F–YL 热压温度比 F–LG 高 50 ℃，另

一方面，F–YL 中离子半径较为接近，

晶格畸变程度较低，原子迁移和扩散

比较容易，因此晶粒长大速度较快，晶

粒尺寸也较大。通过对样品表面能谱

面扫分析可以得知，元素分布均匀，没

有元素的偏聚和第二相的形成。

2.2　力学性能

2.2.1　硬度和断裂韧性

F–LG 和 F–YL 维氏硬度随压

痕载荷的变化关系如图 3 所示。载

荷超过 5 N 后，两种材料的维氏硬

度趋于稳定，约为 10 GPa；F–YL 的

硬度略高于 F–LG。与 δ–RE4Hf3O12

（RE=Ho、Er、Tm）相比 [8，15–16]，F–LG
和 F–YL 高熵铪酸盐硬度降低了约

10%，依然保持较高的硬度值。硬度

是一个较为复杂的物理量，不仅与材

料的结构有关，还与材料的化学键结

合强度有关。相比于 F–LG，F–YL
中掺杂的 Yb 和 Lu 离子半径较小，

形成了结合更强的化学键，表现出更

高的硬度。

进一步采用压痕法测试了材料

的断裂韧性，F–LG 和 F–YL 的断裂

韧性分别为 1.08 MPa·m1/2 和 1.34 
MPa·m1/2。断裂模式的不同导致了

断裂韧性的差别。图 4 为弯曲试验

后样品断面形貌，可以看出，F–LG
的断面比较平整，断裂模式表现为穿

晶断裂，F–YL 的断裂模式为以沿晶

断裂为主的混合断裂模式，裂纹扩展

过程中会耗散更多的能量，因此具有

更高的断裂韧性。本研究的两种稀

土铪酸盐固溶体块体的压痕断裂韧

性均略低，可以通过喷涂工艺优化制

备具有柱状晶显微组织结构的涂层，

柱状晶的间隙可以提供一定的应变

容限，缓解涂层中的应力，减少裂纹

的产生。

2.2.2　弯曲强度

三点弯曲测得的 F–LG 和 F–YL
的弯曲强度分别为（178±15） MPa 和

（198±19） MPa，F–YL 的弯曲强度略

高于 F–LG。F–YL 的断口出现了层

状的解理面（图 4（b）），这些层状解

理面是由于裂纹在晶粒内偏转产生。

裂纹的偏转有助于材料强度的提高。

2.2.3　弹性模量

F–LG 和 F–YL 在室温和 1673 K
下的弹性模量值分别为 215 GPa、
165 GPa 和 214 GPa、158 GPa。图

5[8–9] 为两种材料的弹性模量随温度的

变化，同时为了便于比较，将其他几种

RE4Hf3O12
[8–9] 的结果加以对比。随着

温度升高，δ–Yb4Hf3O12 和 δ–Lu4Hf3O12

图 1　合成高熵稀土铪酸盐的 X 射线衍射图谱

Fig.1　XRD pattern of synthesized high-
entropy rare-earth hafnate

图 2　热腐蚀后的晶粒形貌以及对应能谱面扫的元素分布

Fig.2　Thermal etched SEM of surface morphology and EDS mappings
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的弹性模量线性缓慢降低。包括高

熵稀土铪酸盐在内的所有缺陷萤石

结构材料的弹性模量均在 800 K 左

右出现转折，这一现象产生与缺陷

聚集导致空位松弛及缺陷间的相

互作用有关。在 800 K 之前，缺陷

萤石结构 RE4Hf3O12 的弹性模量随

温度升高迅速降低，降低速率比 δ–
RE4Hf3O12 更快； 在 800 K 以上，缺陷

萤石材料弹性模量的降低有所减缓。

2.3　热学性能

2.3.1　热膨胀系数

在 473~1673 K 范 围 内，F–LG
和 F–YL 的平均线膨胀系数分别为

8.58×10–6 K–1 和 9.05×10–6 K–1。图

6[9] 展 示 了 F–LG 和 F–YL 在 不 同

温度下的热膨胀系数。相比于同为

缺陷萤石结构单组元的 Ho4Hf3O12、

Er4Hf3O12 和 Tm4Hf3O12 材料，F–LG
和 F–YL 具有更小的热膨胀系数。多

主元高熵效应有效降低了缺陷萤石结

构铪酸盐 RE4Hf3O12 的热膨胀系数。

热膨胀系数的降低有利于与 T/EBC
体系中稀土单硅酸盐中间层的匹配，

减小热循环导致的残余应力。

2.3.2　热导率

A4B3O12 组成的稀土铪酸盐材

料结构中存在氧空位缺陷，通常表

现出较低的热导率。图 7（a）为通

过 Neumann–Kopp 定律计算得到的

F–LG 和 F–YL 热容随温度的变化关

系，具有较大分子量的 F–YL 表现出

较低的热容。图 7（b）为激光闪射

法测得的热扩散系数，随着温度的

升高，两个样品的热扩散系数均表

现出降低的趋势。通过公式 κ = αCp ρ

图 4　三点弯曲试验后断口形貌

Fig.4　Fracture morphology after three-
point bending test

图 5　F–LG、F–YL 和 RE4Hf3O12 弹性

模量随温度的变化（RE 为 Ho、Er、Tm、 
Yb 和 Lu）[8–9]

Fig.5　Temperature dependence of elastic 
modulus for F–LG, F–YL and RE4Hf3O12

(RE = Ho, Er, Tm, Yb and Lu)[8–9] 
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图 6　F–LG、F–YL 和 RE4Hf3O12 在

473~1673 K 的热膨胀系数（RE 为

Ho、Er 和 Tm）[9]

Fig.6　Thermal expansion coefficient of 
F–LG, F–YL and RE4Hf3O12 at 473–1673 K 

(RE = Ho, Er, Tm)[9]

图 7　F–LG 和 F–YL 的热容和热扩散系数

随温度的变化

Fig.7　Temperature dependence of heat 
capacity and thermal diffusivity 

for F–LG and F–YL

图 3　显微维氏硬度随载荷的变化关系

Fig.3　Relationship between Vickers 
hardness and load

计算出材料的热导率，式中，κ为热

导率；α为热扩散系数；Cp 为等压热

容；ρ为样品密度。将计算得到的热

导率与几种单组元稀土铪酸盐的热

导率进行了比较，如图 8 所示。缺陷

萤石结构的 RE4Hf3O12 比 δ 相表现

出更低的热导率。δ 相结构中氧空

位有序排列，晶格有序性会导致材料

中的声子散射减弱，热导率增加；缺

陷萤石结构中氧空位的无序排列会

增加材料中的声子散射，降低热导

率。多主元高熵效应会导致材料晶

图 8　几种稀土铪酸盐热导率的比较 [8–9]

Fig.8　Comparison of thermal conductivity 
for several rare earth hafnates[8–9]
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格产生畸变，增加声子散射，会进一

步降低热导率。因此，高熵稀土铪酸

盐表现出低于单组元材料的热导率。

此外，热导率还会受到晶格振动的非

简谐性的影响。原子量差别越大，晶

格振动的非简谐性越强，声子平均自

由程减小，热导率降低。因此，F–LG
表现出了最低的热导率。F–LG 室温

下的热导率为 1.41 W/（m·K），低于 F–
YL 的 1.82 W/（m·K）。

将几种 A4B3O12 型稀土铪酸盐

的晶体结构、力学性能和热学性能列

于表 1 中进行比较。氧空位有序的

δ 相 Yb4Hf3O12 和 Lu4Hf3O12 表现出

较小的热膨胀系数，而包括高熵稀土

铪酸盐在内的所有缺陷萤石结构材

料均表现出较小的热导率。多组元

的固溶可以在一定程度上改善材料的

性能，降低材料的热膨胀系数和热导

率。而固溶不同元素对材料性能的改

变也会产生不同，Yb 和 Lu 元素的固

溶提高了缺陷萤石相的断裂韧性，而

La 和 Gd 元素的固溶使材料有相对较

好的高温弹性模量保持率，即高温下

弹性模量降低较少，这使得在某一性

能方面选择时对另一性能会有所牺

牲。氧空位无序的萤石相结构比较特

殊，阳离子存在很大的选择范围，其多

组分固溶体有进一步研究的可能。

2.4　CMAS 腐蚀行为

用于航空发动机热端部件的涂层

对于发动机性能至关重要，涂层不仅

能够提高发动机工作温度，还可以减

小环境对高温结构材料性能的影响，

然而在发动机服役过程中，随着工作

温度高于 CMAS 的熔点（~1230 ℃），

涂层会受到 CMAS 腐蚀，导致涂层

退化直至失效，从而失去保护作用，

因此 CMAS 腐蚀成为涂层使用过程

中的关键挑战。图 9 和 10 分别为 F–
LG 和 F–YL 在 1300 ℃下 CMAS 腐

蚀 1 h 和 4 h 后截面的形貌。在腐

蚀不同时间后的样品中均观察到了

球形和棒状产物。能谱的成分分析

结合 XRD（图 11）的相分析可以确

定球形产物为固溶一定量 REO1.5 和

CaO 的萤石 HfO2 固溶体，属于立方

晶系，空间群为 Fm3m（No.227）。棒

状产物是钙稀土硅酸盐磷灰石，属于

六方晶系，空间群为 P63/m（No.176）。
在 1300 ℃腐蚀 1 h 后，F–LG 的

反应层厚度是 F–YL 的 3 倍以上，

较厚的反应层表明其与 CMAS 的反

应速率更快。此外，F–LG 产物中形

成的磷灰石所占比例比 F–YL 中的

更高，F–YL 中产物绝大部分为萤石

相。腐蚀 4 h 后，F–LG 产物层延伸

至样品表面（图 10（a）中间图），而

F–YL 的反应层厚度仅为腐蚀 1 h 的

2 倍（图 10（b）左图）。在 1300 ℃下

两种样品中产物的形貌也存在一定

的差别，相比于 F–YL 样品中形成了

尺寸较大的萤石产物，F–LG 形成的

萤石产物较为细小。从这点可以推

断出，萤石相在 F–LG 样品与 CMAS
的反应过程中更容易发生形核，形核

点的增加抑制了萤石相的生长。此

表 1　F–LG，F–YL 和 RE4Hf3O12（RE 为 Ho，Er，Tm，Yb，Lu）的晶体结构、力学性能和

热学性能比较

Table 1　Comparison of crystal structure, thermal and mechanical properties of F–LG, F–YL 
and RE4Hf3O12 (RE=Ho，Er，Tm，Yb，Lu)

图 9　F–LG 和 F–YL 在 1300 ℃下 CMAS 腐蚀 1 h 后截面的背散射照片

Fig.9　Backscattering images of cross section for F–LG and F–YL after CMAS corrosion at 
1300 ℃ for 1 h 

材料 晶体结构
显微维
氏硬度
（HV3）

断裂
韧性 /

（MPa·
m1/2）

室温弹性
模量 /
GPa

1673 K
弹性
模量 /
GPa

弯曲
强度 /
MPa

热膨胀
系数 /

（×10–6 K–1）

热导率 /
（W·m–1·

K–1）

F–LG 缺陷萤石 990 1.08 215 165 178±15 8.58 1.41

F–YL 缺陷萤石 1040 1.34 214 158 198±20 9.05 1.82

Ho4Hf3O12 缺陷萤石 1130 1.13 210 158 204±20 9.51 1.67

Er4Hf3O12 缺陷萤石 1110 1.05 205 151 195±5 9.49 1.70

Tm4Hf3O12 缺陷萤石 1100 1.05 214 158 217±22 9.57 1.71

Yb4Hf3O12 δ 1280 1.29 216 185 185±13 7.64 2.22

Lu4Hf3O12 δ 1340 1.23 220 188 221±27 7.46 2.37

注：热膨胀测试温度范围：室温至1473 K；热导率测试温度：室温。
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外，CMAS 腐蚀后，F–LG 样品中析

出的磷灰石产物所占比例明显高于

F–YL 样品，磷灰石相更容易在 F–
LG 样品中析出。

从与 CMAS 反应机制上来说，

F–LG 和 F–YL 与其他稀土铪酸盐

相似，首先材料在 CMAS 中溶解，随

后萤石产物生成以及磷灰石产物析

出。两种固溶体反应产物生成量差

距明显，F–LG 和 F–YL 表现出不同

的反应速率，其主要原因在于 F–LG
含有离子半径较大的稀土元素 La 和

Gd，而 F–YL 含有离子半径较小的

稀土元素 Yb 和 Lu。图 12 统计了

CMAS 熔体、萤石相和磷灰石相中各

种稀土的含量。分析 F–LG 和 F–YL
样品在残余 CMAS 熔体中的稀土含

量（图 12（a）），可知，相比于 Yb 和

Lu，La 和 Gd 在残余 CMAS 熔体和

磷灰石相中的含量较高，而萤石相中

两种稀土含量很少。对于 F–LG 样

品，La 在 CMAS 中浓度最高，延长

反应时间到 4 h 后，稀土元素浓度整

体增加。对于 F–YL 样品，几种稀土

元素含量较为均衡，延长反应时间到

4 h 后，含有的稀土浓度相比 1 h 只

有微小的增加。图 12（b）为萤石产

物中不同稀土元素的含量，萤石相

可以看作是 HfO2 中固溶 RE 后形成

（Hf，RE）Ox，稀土离子半径对于稀

土元素在萤石相中的固溶有重要影

响，离子半径越小的稀土元素与 Hf4+

半径越接近，预期固溶度更高。对于

F–LG，离子半径较大的 La 和 Gd 元

素在萤石产物中含量显著降低，该趋

势并未随反应时间延长到 4 h 而发

生变化；对于 F–YL，Er、Tm、Yb 和

Lu 离子半径较小的 4 种稀土元素在

萤石产物中具有接近的固溶度，反

应时间延长到 4 h 后，含量均略微增

加。在磷灰石产物中，不同稀土元素

的含量随稀土离子半径变化也非常

明显，如图 12（c）所示，对于 F–LG
和 F–YL 均能观察到离子半径越大

的稀土元素，在磷灰石产物中含量

越高。据此可知，在 F–LG 和 F–YL
的 CMAS 腐蚀过程中，首先会发生

样品在 CMAS 熔体中的溶解，随后

萤石相和磷灰石相在熔体中发生结

晶。由于萤石相中固溶的 La 和 Gd
较少，其结晶过程所需的稀土更少

（表 2），F–LG 样品中萤石相更容易

发生结晶，表现出更快的反应速率。

萤石相析出消耗的 La 和 Gd 较少，

剩余的 La 和 Gd 促进了磷灰石的结

晶，因此磷灰石相在 F–LG 中所占比

图 10　F–LG 和 F–YL 在 1300 ℃下 CMAS 腐蚀 4 h 后截面的背散射照片

Fig.10　Backscattering images of cross section for F–LG and F–YL after CMAS corrosion at 1300 ℃ for 4 h 

图 11　F–LG 和 F–YL 在 1300 ℃下 CMAS 腐蚀 1 h 和 4 h 后的 X 射线衍射图谱

Fig.11　XRD patterns of F–LG and F–YL after CMAS corrosion at 1300 ℃ for 1 h and 4 h
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例高于 F–YL。
对于块体材料来说，反应层的

厚度越小，说明材料被腐蚀越慢，抗

CMAS 腐蚀性能越好。然而对于涂

层，其耐久性取决于在使用过程中保

持良好的微观结构 [17]。涂层的组织

结构可以通过沉积工艺和工艺参数

的选择来控制。典型的制备工艺包

括电子束物理气相沉积（EB–PVD）

和以粉末、悬浮液或者前驱体溶液为

原料的等离子体喷涂技术。EB–PVD
制备的涂层通常是柱状晶涂层，其失

效机制包括面层致密化、热生长氧化

物层内部分层和粘结层空化等。无

论何种失效机制，阻止 CMAS 熔体

对于涂层的渗透可以提高涂层的耐

久性。一个重要的研究方向是通过

促进涂层和熔体间反应，加速熔体消

耗，并且形成反应产物阻塞熔体进一

步渗透的途径。稀土锆 / 铪酸盐与

CMAS 反应过程中，相比于生成萤石

相，磷灰石相的形成可以更有效地阻

止熔体渗透。因为磷灰石具有较快的

结晶速度，并且产物体积大于消耗稀

土锆 / 铪酸盐 [18]。等离子体喷涂制备

涂层通常是片层状结构，相对较为致

密。对于这类涂层来说，耐久性的提

高在于减缓涂层与熔体的反应，减少

腐蚀过程中涂层的消耗。F–LG 和

F–YL 在 CMAS 作用下的不同表现

可能会分别适用于不同情况下的应

用。更具体的结果需要通过具体涂

层的 CMAS 腐蚀试验进一步验证。

3　结论

本研究采用固相反应法合成了

两种缺陷萤石结构 F–LG 和 F–YL
高熵稀土铪酸盐材料，并通过热压烧

结制备了相应的致密块体。对块体

的力学性能和热学性能进行了测试，

并研究了两者的 CMAS 腐蚀行为，

主要结论如下。

（1）F–YL 表现出比 F–LG 更高

的硬度，以沿晶断裂为主的断裂模式

使 F–YL 的断裂韧性高于 F–LG。

（2）相比于单组元缺陷萤石结构

稀土铪酸盐，F–LG 和 F–YL 具有较

高的弹性模量，更低的热膨胀系数。

（3）室温下，F–LG 和 F–YL 的热

导率分别为 1.41 W/（m·K）和 1.82 

W/（m·K），相比于几种单组元的稀

土铪酸盐，晶体结构中稀土占位的

无序性和晶格的畸变增加了声子散

射，多主元高熵稀土铪酸盐表现出

较低热导率。F–LG 的热导率低于

F–YL 归因于 La 和 Gd 与 Ho、Er 和
Tm 原子半径差别更大，晶格畸变更

严重。

（4）对于 1300 ℃下的 CMAS 腐

蚀，较大离子半径的 La 和 Gd 不易

固溶在萤石相中，F–LG 与 CMAS 反

应形成磷灰石相的倾向更强。F–YL
与CMAS反应更倾向于形成萤石相，

并且表现出较慢的反应速率。
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Synthesis and Property of High-Entropy Rare Earth Hafnate as 
Thermal/Environmental Barrier Coating Material

HU Wanpeng1,2, ZHANG Guangheng1,2, ZHANG Jie1, WANG Jingyang1

(1. Shenyang National Laboratory for Materials Science, Institute of Metal Research, 
Chinese Academy of Sciences, Shenyang 110016, China;

2. University of Science and Technology of China, Shenyang 110016, China)

[ABSTRACT]　Thermal/environmental barrier coating with optimized performance is critical for the application in advanced 
aero-engines. In this work, high-entropy rare-earth hafnates, (La0.2Gd0.2Ho0.2Er0.2Tm0.2)4Hf3O12 and (Yb0.2Lu0.2Ho0.2Er0.2Tm0.2)4

Hf3O12, were prepared by a two-step sintering method. Mechanical properties, thermal properties and CMAS corrosion behavior 
of two materials were systematically investigated. (Yb0.2Lu0.2Ho0.2Er0.2Tm0.2)4Hf3O12 exhibits higher hardness and fracture 
toughness than that of (La0.2Gd0.2Ho0.2Er0.2Tm0.2)4Hf3O12. High-entropy hafnates demonstrate reduced coefficient of thermal 
expansion and thermal conductivity. When corroded at 1300 ℃ , the reaction of (La0.2Gd0.2Ho0.2Er0.2Tm0.2)4Hf3O12 with molten 
CMAS is more severe and triggers the precipitation of apatite, which mitigates the infiltration of molten CMAS into thermal/
environmental barrier coatings. The rare earth hafnate has been regarded as a promising thermal barrier coating material.
Keywords: Rare earth hafnate; Thermal/environmental barrier coating; Fluorite structure; Mechanical property; 
                    Thermal property; CMAS corrosion （责编  古京）
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　　副教授，博士，研究方向为热障涂

层材料。

近年来，热障涂层作为一种新

型的陶瓷涂层在飞行动力、电力生

产装置以及大型水面舰艇等高性能

瓷材料为烧绿石结构，随着 Er3+ 含

量增多，烧绿石结构的特征峰逐渐

减弱，x = 0.4 时烧绿石结构特征峰消

失，晶体结构逐渐向萤石结构过渡，

与 Subramanian 等 [13] 的结论相一致。

王春杰等 [14] 采用水热合成方法制备

了 Sm2（Zr0.7Ce0.3）2O7 纳米陶瓷材料，

在 1200 ℃下经热处理后发现高温结

构稳定性良好。于建华 [15] 利用等离

子喷涂技术制备了 Sm2Zr2O7 涂层材

料并进行热导率测试，发现其热处理

前后热导率均低于 YSZ 涂层。姜涛

等 [16] 利用高温固相法制备 Ti 掺杂

Sm2Zr2O7 陶瓷材料，进行热导率测试

（RT~1000 ℃），在测试温度区间呈降

低趋势，当温度为 800 ℃时，陶瓷材

料的导热性能增加。Wang 等 [17] 用

固相合成法制备了（Gb1–xYbx）2Zr2O7

陶瓷材料，发现 Yb 的掺入可以降低

材料的热导率，比 Gd2Zr2O7 的热导

率降低约 1/4，但掺入过多的 Yb 会

引起晶体结构的转变。谢敏等 [18] 利

用固相合成法得到 Nd2–xErxZr2O7 陶

Yb3+、Er3+ 共掺杂 Sm2Zr2O7 陶瓷导热性能研究*

谢　敏，崔　越，张　凯，王志刚，宋希文，安胜利
（内蒙古科技大学，包头 014010）

[ 摘要 ]　为探究在 Sm2Zr2O7 中 A 位掺杂 Yb3+ 和 Er3+ 对其导热性能的影响，采用固相合成法制备（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7

（x=0.05，0.1；y=0，0.1）陶瓷材料，并对其物相结构及热物理性能测试。研究发现，改性后的（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7 陶

瓷材料为立方烧绿石结构。由于质量差和半径差的变化，声子散射增强，平均自由程减小，热导率降低，在 600 ℃下，

（Sm0.85Yb0.05Er0.1）2Zr2O7 的热导率为 1.3 W/（m·K），Yb3+ 和 Er3+ 的共掺杂可有效降低陶瓷材料的热扩散系数及热

导率（RT~1000 ℃），可作为热障涂层候选材料。

关键词：热障涂层；Sm2Zr2O7；稀土掺杂改性；导热性能；声子散射；固相合成法

DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.01/02.061

燃气轮机热端部件上均得到了广

泛应用 [1–2]。传统的 YSZ（Yttria-
stabilized zirconia）是应用较早的一

种涂层材料，但当服役工作温度高于

1473 K 时，质量分数为 6%~8% Y2O3

稳定的 ZrO2 易发生烧结、腐蚀、体积

膨胀，导致涂层开裂并失效。随着高

温热端部件的高效率、高可靠性要求

不断提高，热障涂层材料及其制备成

了高温防护的关键技术之一。

稀土锆酸盐 R2Zr2O7 是近年来

研究的热点方向，与传统的 YSZ 相

比熔点更高、热导率更低、相稳定性

更好，作为最有可能取代 YSZ 的涂

层陶瓷材料而受到了广泛关注 [3–7]。

与众多稀土锆酸盐 R2Zr2O7 材料相

比，Sm2Zr2O7 的热导率较低，热膨胀

系数较高，具有良好的高温相稳定性

能，而且其热膨胀系数比相应的稀土

锆酸盐大得多 [8–11]。

谢敏等 [12] 在 Sm2Zr2O7 中加入

了离子半径较小的 Er3+，当 x = 0.1~0.3
时，（Sm1–xErx）2Zr2O7（x = 0~0.4）陶

引文格式：谢敏 , 崔越 , 张凯 , 等 . Yb3+、Er3+ 共掺杂 Sm2Zr2O7 陶瓷导热性能研究[J]. 航空制造技术 , 2023, 66(1/2): 61–66.
XIE Min, CUI Yue, ZHANG Kai, et al. Analysis of thermal conductivity behavior of Yb3+ and Er3+ co-doped Sm2Zr2O7 
ceramics[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2023, 66(1/2): 61–66.

* 基金项目：内蒙古自治区高等学校科学研究

项目（NJZZ23055）；内蒙古自治区高等学校

青年科技人才发展项目（NJYT23008）。



62 航空制造技术·2023年第66卷第1/2期

FORUM论坛

In
te

ns
ity

（
a.

u.
）

（311）

（222）

（400）
（440）

（622）

（444）（800）（662）（331）（511）
（531）

Pyrochlore

  

20 30 40 50 60 70 80
2/（°）

x=0.1, y=0.1
x=0.1, y=0

x=0.05, y=0.1
x=0.05, y=0
x=0, y=0

瓷材料，发现其中 Er3+ 的掺入可以降

低陶瓷材料的热容、热扩散系数以及

热导率，并有效提高了抗烧结性，但

当 Er3+ 含量过高容易引起晶体结构从

立方烧绿石结构向缺陷型萤石结构转

变。张永和等 [19] 掺杂 Er2O3 和 Yb2O3

制备了（La1–2xYbxErx）2Zr2O7 陶瓷材料，

发现 Er2O3 和 Yb2O3 的共同掺杂可以

显著降低材料的热导率。李嘉等 [20]

利用 Gd2O3、Yb2O3、Y2O3、ZrO2 稀土氧

化物通过化学共沉淀法制备 GYYZO
材料，研究表明多元稀土氧化物掺杂

改性氧化锆材料具有良好的高温相

稳定性以及热物理性能，可以作为高

性能热障涂层的替代材料。

根据上述研究可知，稀土元素的

掺杂可进一步提高热膨胀系数，从

而改善材料的热物理性能 [21–22]。其

中，Er2O3 以及 Yb2O3 在改善 ZrO2 陶

瓷材料的热物理性能上表现出一定

的优越性。基于此，本文拟选用在

Sm2Zr2O7 中 A 位掺杂 Yb3+ 和 Er3+ 制

备（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7 陶瓷材料，

分 析 Yb3+ 和 Er3+ 含 量 对 Sm2Zr2O7

结构及导热性能产生的影响，探讨其

作为新型热障涂层材料的可能性。

1　试验方法

1.1　材料制备

采用高温固相烧结法制备出

（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7（摩尔分数（%）

x=0.05，0.1；y=0，0.1）陶瓷材料。将

ZrO2、Sm2O3、Er2O3、Yb2O3 粉 末

（纯度 >99.99%，中国北方稀土）置

于电阻炉中，800 ℃下保温 12 h，去除

粉末原料中的水分；将干燥后的粉

末原料按比例倒入球磨罐中，以无水

乙醇为介质，480 r/min 下球磨 24 h；
球磨后的料浆倒入烘箱中，60 ℃下

干燥 24 h。得到的粉料在研钵中进行

初步研磨，后置于电阻箱内，1500 ℃
下煅烧保温 6 h。将煅烧后的混合

粉料捣碎后再次置于球磨罐中以无

水乙醇为介质二次球磨，480 r/min
下球磨 24 h，然后在 60 ℃烘箱中干

燥 24 h，干燥后的粉料进一步研磨过

筛。在 20 MPa下将粉体进行预成形，

再经 200 MPa 冷等静压，最后将压

制成形的样品放入电阻炉中烧结，烧

结温度为 1600 ℃，保温时间 6 h，得
到最终的陶瓷材料。

1.2　样品表征及性能测试

利用 X 射线衍射仪（BRUKER 
D8 ADVANCE，德国）测试（Sm1–x–y

YbxEry）2Zr2O7（x=0.05，0.1；y=0，0.1）
陶瓷材料的物相结构，扫描速度为

0.02°/min，衍射角度范围为 20°~80°。
通过 Neumann–Kopp 定律得到陶瓷

材料的热容 CP，根据阿基米德原理

测定陶瓷样品的体积密度，对 XRD
中得到的晶胞参数进行计算得到陶

瓷材料的质点质量，进而得到理论密

度。利用德国 Netzsch LFA457 型激

光导热仪测定热扩散系数 k，测试温

度范围为 RT~1000 ℃，每隔 200 ℃取

1 个测试点，每个温度点测试 3 次取

平均值。通过公式热导率 λ=CP·k·ρ
计算得到热导率数值。

2　结果与讨论

2.1　物相结构分析

图 1 为（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7

在 1600 ℃下烧结 6 h 后的 XRD 衍射

图谱，可知，XRD 图谱中出现的衍射

峰与标准立方烧绿石结构特征峰相

一致，证明 Yb3+ 和 Er3+ 已经固溶进

Sm2Zr2O7 晶格之中，形成了具有单

一立方烧绿石结构的固溶体。随着

Yb3+ 和 Er3+ 部分取代 Sm3+ 后，衍射

峰略向大角度方向偏移，这是因为离

子半径较小的 Yb3+（0.0985 nm）和

Er3+（0.1004 nm）固溶进 Sm2Zr2O7

晶格之中，使得（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7

的晶胞参数较 Sm2Zr2O7 相比有所减

小，这一结论与表 1 中晶胞参数 a 减

小相一致。同时发现当 Yb3+ 含量相

同时，Er3+ 含量增加，晶胞参数减小，

原因是 Er3+ 离子半径比 Yb3+ 离子半

径大，在 A 位双掺杂中，当 Yb3+ 离子

的含量相同或者相差不大时，晶格参

数主要受到 Er3+ 离子的掺杂含量影

响。

根据布拉格方程可知，晶面间距

减小导致衍射角度增加，进一步证明

Yb3+ 和 Er3+ 确实固溶进 Sm2Zr2O7 晶

格之中。在常压条件下，A2B2O7 型

陶瓷材料的晶体结构受 A、B 位阳离

子半径比值影响。比值在 1.46~1.78
之间形成烧绿石结构 [16]。在Sm2Zr2O7

中掺杂 Er2O3 和 Yb2O3，其离子半径

比可根据式（1）求出。

书书书

ｒ（Ａ３ ＋ ）
ｒ（Ｂ４ ＋ ） ＝ ［（１ － ｘ － ｙ）·ｒ（Ｓｍ

３ ＋ ） ＋
ｘ·ｒ（Ｙｂ３ ＋ ） ＋ ｙ·ｒ（Ｅｒ３ ＋ ）］ ／
［ ｒ（Ｚｒ４ ＋ ）］ （１）

书书书

ｒ（Ａ３ ＋ ）
ｒ（Ｂ４ ＋ ） ＝ ［（１ － ｘ － ｙ）·ｒ（Ｓｍ

３ ＋ ） ＋
ｘ·ｒ（Ｙｂ３ ＋ ） ＋ ｙ·ｒ（Ｅｒ３ ＋ ）］ ／
［ ｒ（Ｚｒ４ ＋ ）］ （１） （1）

式中，x、y 分别为掺杂的摩尔分数；

r（Sm3+）、r（Yb3+）和 r（Er3+）为 8
配位离子半径，分别是 0.1079 nm、

0.0985 nm 和 0.1004 nm；r（Zr4+）为 6

图 1　（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7 体系陶瓷材料的 XRD 衍射图谱

Fig.1　XRD diffraction patterns of ceramic materials of (Sm1–x–yYbxEry)2Zr2O7 system
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配位离子半径，为 0.072 nm。（Sm1–x–y

YbxEry）2Zr2O7 陶瓷材料的晶胞参数

及离子半径之比结果如表 1 所示，可

知，当稀土氧化物 Er2O3 和 Yb2O3 掺

杂量增多，r（A3+）/r（B4+）比值变小，

比值均处于 1.46~1.78 之间，材料应

为烧绿石结构，该结果与 XRD 衍射

图谱分析结果一致。

由表 1 可知，理论密度逐渐增

大，这是因为离子半径较小的 Yb3+

（0.0985 nm）和 Er3+（0.1004 nm）取代

离子半径较大的 Sm3+（0.1079 nm），

而 Yb 和 Er 的相对原子质量（分别

为 173.05 和 167.26）比 Sm 的相对

原子质量（150.36）大，随着掺入量增

加，理论密度增大。

2.2　EDS 能谱分析

为观察（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7（x
=0.05，0.1；y=0，0.1）体系陶瓷材料中

稀土元素的分布情况，对陶瓷材料

表面进行 EDS 能谱分析，以 x=0.1，
y=0.1，（Sm0.8Yb0.1Er0.1）2Zr2O7 陶瓷材

料为例，如图 2 所示，可以看出，Sm
元素、Er 元素、Yb 元素分布均匀，并

未出现某一元素偏析，形成了良好的

固溶体材料。

2.3　热容

图 3 为（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7

陶瓷材料的热容随温度的变化关系，

可见，RT~1000 ℃下热容值与温度

呈线性增长的关系；随着稀土氧化

物 Er2O3 和 Yb2O3 含量的增加，热容

值减小，在含量最大 x =0.1，y =0.1 即

（Sm0.8Yb0.1Er0.1）2Zr2O7 时热容值最

小。这是因为 Er2O3 和 Yb2O3 的热

容值低于 Sm2O3，引入比原组成热容

值低的离子可降低热容值。当 Er3+

含量相同时，随 Yb3+ 含量增加，陶瓷

材料热容值降低。原因是 Er2O3 的

理论热容值比 Yb2O3 的高，在掺杂

量相同的情况下，掺杂 Yb3+ 离子对

（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7 陶瓷材料热容

值降低效果更明显。

2.4　热扩散系数及热导率

图 4 为（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7 陶

表 1　（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7 体系陶瓷材料的相关参数

Table 1　Relevant parameters of ceramic materials of (Sm1–x–yYbxEry)2Zr2O7  system

（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7 a/nm r（A3+）/r（B4+） ρt /（g·cm–3） ρ测 /（g·cm–3）

Sm2Zr2O7 1.0639 1.5000 6.5584 6.4352

（Sm0.95Yb0.05）2Zr2O7 1.0580 1.5625 6.7031 6.2039

（Sm0.85Yb0.05Er0.1）2Zr2O7 1.0552 1.5444 6.7951 6.3619

（Sm0.9Yb0.1）2Zr2O7 1.0553 1.5534 6.7801 6.3384

（Sm0.8Yb0.1Er0.1）2Zr2O7 1.0539 1.5347 6.8444 6.612

图 2　陶瓷材料 1600 ℃保温 6 h 表面 EDS 图谱

Fig.2　EDS atlas of ceramic material surface after heat preservation at 1600 ℃ for 6 h

图 3　（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7 体系陶瓷

材料的热容

Fig.3　Heat capacity of ceramic materials of 
(Sm1–x–yYbxEry)2Zr2O7  system

瓷材料热扩散系数随温度变化曲线

图。RT~600 ℃，热扩散系数随温度

升高而降低，当温度超过 600  ℃，热

扩散系数出现反弹现象。这是因为

样品在较高的温度下，激光穿透而

过，使其导热系数增加，一些研究学

者称之为“黑体辐射”现象 [23–26]。可

见，在 Yb3+ 离子的掺入量为 0.05%
的基础上，进一步掺杂 Er3+ 后热扩散

系数大幅度降低，说明在 Yb3+ 掺杂

量相同的情况下，掺杂 Er3+ 离子对

（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7 陶瓷材料热扩

散系数降低效果更明显。同时表明，

随着稀土元素的加入，热扩散系数降

低，热传导率降低。但并不是掺杂

含量越多降幅越大，当 Yb3+ 含量为

0.05%，Er3+ 含量为 0.1% 时，热扩散

系数取得最小值 0.399 mm2/s。

根据公式 λ= CP·k·ρ以及

书书书

λ
λ０
＝ １ － ４３ φ

书书书

λ
λ０
＝ １ － ４３ φ计算并修正，得到的热导率如
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图 5 所示。在热导率计算过程中要

考虑误差的存在，因为热扩散系数和

体积密度的测量过程中并不能做到

完全准确，且依据 Neumann–Kopp 定

律计算热容时也会有 5% 的误差 [19]，

以及密度测试时引入 0.5% 的误差，

热扩散系数测试时引入 1.5%的误差。

由图 5 可知，RT~600 ℃，温度升高热

导率降低，此时在（Sm1–x–yYbxEry）2

Zr2O7 陶瓷材料中，声子导热是主

要的导热方式，能满足大部分无机

非金属晶体材料的导热机制 [27] ； 
600~1000 ℃出现温度升高热导率同

步升高的现象。目前已有的研究发

现，稀土锆酸盐陶瓷材料对热辐射有

一定的透光率，这一现象有可能是由

于光子的热传导效应，在高温条件下

光子导热增强并参与到热传导过程

中，因此在高温下增大了陶瓷材料的

热导率。由图 5 还可知，在相同温度

下，提高 Yb2O3 和 Er2O3 的含量均有

效降低了热导率，当稀土 Yb2O3 含量

0.05%，Er2O3 含量 0.1%，于 600 ℃热

导率值最小为 1.3 W/（m·K），热导

率与室温时相比降低了约 30%。由

此可见，当Yb2O3和Er2O3共同掺杂时，

（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7 陶瓷材料才具

有更低的热导率。这是由于 Yb3+ 和

Er3+ 同时掺杂会使声子和缺陷的散

射增大，使声子散射变得更强，声子

平均自由程减小，陶瓷材料的导热性

能下降。

固体材料的热导率为
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 （2）
式中，ω为声子频率；C为热容；v 为

声子速度；l 为声子平均自由程；T 为

温度。在德拜温度以上，晶体材料的

热导率主要取决于声子的平均自由

程 [28]。无机材料有两种主要传热方

式，即晶格的振动和辐射，其中晶格

振动的量子化称为声子。声子散射

的发生有声子与声子、点缺陷、晶界

碰撞引起的散射 3 个影响因素 [29]。

因为晶界的大小比声子的平均自由

程要大得多，所以晶界散射对热传

导的影响可以忽略不计。因此声子

平均自由程的主要影响因素为声子

与声子、声子与点缺陷之间引起的散

射。对于（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7 体系

陶瓷材料来说，其热导率变化主要由

点缺陷造成，对于具有点缺陷引起

散射的晶格材料而言，其声子平均

自由程与质量差和半径差有关，表

示为

书书书

１
ｌ
＝ ａ

３

４
�υ４
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式中，a3 为每个原子的体积；v 为横

向波的传播速度；c 为每种原子的浓

度；J 为常数；γ为葛乃森常数；M 和

R 分别为主要离子的平均质量和离

子半径；ΔM 和 ΔR 分别为取代和被

取代离子的质量差和半径差 [30]。公

式（3）和（4）表明，ΔM 和 ΔR 的变

化很大程度上决定着声子平均自由

程的变化。在（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7

体系陶瓷材料中，八配位的 Sm3+ 质

量为 150.36，离子半径为 0.1079 nm；

Yb3+ 质 量 为 173.05，离 子 半 径 为

0.0985 nm；Er3+ 质量为 167.26，离子

半径为 0.1004 nm。六配位的 Zr4+ 质

量为 91.224，离子半径为 0.072 nm。

因此由于 Yb3+、Er3+ 离子掺入，质量

差和半径差都有不同程度的变化，使

声子的平均自由程减小，从而降低热

导率。

Er2O3 和 Yb2O3 的掺杂降低了

Sm2Zr2O7 的热导率，进一步可以解释

为由于存在的质量差和半径差引起

声子散射系数 Γ的变化。声子散射

系数 Γ表示为

书书书

Γ＝ ｘ（１ － ｘ） ΔＭ( )Ｍ
２

＋ ε
Δδ( )δ[ ]

２

（５）
 （5）
式中，δ为掺杂离子半径；x 为掺杂稀

土离子 Yb3+、Er3+ 浓度；ε为除质量

差异外其他因素对声子散射系数影

响的参数，对于典型陶瓷材料来说，

其值处于 10~100 之间 [31]。式（5）中

ΔM = |MSm–M 掺杂离子 | （6）
M = (1–x)·MSm+x·M 掺杂离子 （7）
Δδ = δSm– δ掺杂离子 （8）
δ = (1–x)·δSm+x·δ掺杂离子 （9）
根据公式（6）~（9）可得出（Sm1–x–y

YbxEry）2Zr2O7 体系陶瓷材料中声子

散射系数 Γ，计算结果如表 2 所示。

综上所述，声子散射主要是由于

质量差异以及半径差异引起点缺陷

造成的，其中半径差异对声子散射的

影响较大。从表 2 可以看见，散射系

数越大，其声子散射强度越高，易使

材料的热导率下降，呈现低导热现

图 4　（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7 体系陶瓷材料

的热扩散系数随温度变化曲线

Fig.4　Thermal diffusion coefficient of 
(Sm1–x–yYbxEry)2Zr2O7  system ceramic 

materials with temperature

图 5　（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7 体系陶瓷

材料的热导率随温度变化曲线

Fig.5　Thermal conductivity versus 
temperature curves of ceramic materials of 

(Sm1–x–yYbxEry)2Zr2O7  system
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象。Yb3+、Er3+ 掺杂后使（Sm1–x–yYbx

Ery）2Zr2O7 陶 瓷 材 料 具 有 更 高 的

声子散射系数，从而降低材料的热

导率。当掺杂量 x=0.05，y=0.1 时，

（Sm0.85Yb0.05Er0.1）2Zr2O7 陶 瓷 材 料

的散射系数最大，与此对应的热导

率值最小。当掺杂量 x=0.05，y=0 时，

（Sm0.95Yb0.05）2Zr2O7 陶瓷材料的散

射系数最小，与此对应的热导率值最

大，计算结果与热导率结果相一致。

3　结论

（1）利 用 Sm2O3、ZrO2、Er2O3、

Yb2O3 通过固相合成法于 1600 ℃保

温 8 h 得到（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7 陶

瓷材料，Er3+ 和 Yb3+ 取代 Sm3+ 并固

溶进晶格之中，掺杂后晶体为立方烧

绿石结构，同时 Er3+ 和 Yb3+ 的掺杂

致使晶胞参数减小，总掺杂含量越

多，晶胞参数越小。

（2）Yb3+、Er3+ 掺杂后使（Sm1–x–y

YbxEry）2Zr2O7 陶瓷材料具有更高的

声子散射系数，声子散射系数越大，

声子散射越强，声子平均自由程减

小，对应的热导率值越小。当掺杂

Er2O3 含量为 0.05%，Yb2O3 含量为

0.1% 时，（Sm0.85Yb0.05Er0.1）2Zr2O7 的

声子散射系数最大，热导率取得最小

值 1.3 W/（m·K）。

（3）Yb3+ 和 Er3+ 掺 杂 合 成 的

（Sm1–x–yYbxEry）2Zr2O7 陶瓷材料表现

出良好的热物理性能，是一种良好的

热障涂层候选材料。
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Analysis of Thermal Conductivity Behavior of Yb3+ and Er3+ Co-Doped 
Sm2Zr2O7 Ceramics

XIE Min, CUI Yue, ZHANG Kai, WANG Zhigang, SONG Xiwen, AN Shengli
(Inner Mongolia University of Science and Technology, Baotou 014010, China)

[ABSTRACT]   In order to explore the influence of Yb3+ and Er3+ doping at A position in Sm2Zr2O7 on its thermal 
conductivity, (Sm1–x–yYbxEry)2Zr2O7 (x=0.05, 0.1; y=0, 0.1) ceramic materials were prepared by solid-state synthesis, and their 
phase structure and thermal physical properties were tested. It is found that the modified (Sm1–x–yYbxEry)2Zr2O7  ceramic material 
has a cubic pyrochlore structure. Due to the change of mass difference and radius difference, phonon scattering increases, average 
free path decreases, and thermal conductivity decreases. At 600 ℃ , the thermal conductivity of (Sm0.85Yb0.05Er0.1)2Zr2O7 is 1.3 
W/(m·K). The co-doping of Yb3+ and Er3+ can effectively reduce the thermal diffusivity and thermal conductivity (RT–1000 ℃ ) 
of ceramic materials, which can be used as candidate materials for thermal barrier coatings.
Keywords: Thermal barrier coating; Sm2Zr2O7; Rare earth doping modification; Thermal conductivity; Phonon scattering; 
                    Solid phase synthesis
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向为航空发动机功能涂层制备等。

航空发动机用合金零件在服役

过程中会发生相互对磨，尤其对于紧

固件，在对磨过程中会发生尺寸磨

的燃流温度较低，可以将零件表面温

升控制在 180~260 ℃以下，造成零件

的热变形及热应力较小，尤其针对薄

壁零件或尺寸精度要求较高的零部

件，爆炸喷涂成为一种优势显著的零

件尺寸修复热喷涂方法。尤其是爆

炸喷涂 WC–Co 涂层技术已经在航

空发动机制造及其他领域得到成熟

应用 [7–11]。氧燃比是爆炸喷涂最重

要的一项工艺参数，因此关于氧燃

比影响碳化钨涂层显微组织及性能

的爆炸喷涂工艺变化规律已有一些

研究 [12–15]。

本研究采用爆炸喷涂方法制备

底层 WC–25Co、面层 NiCrAl 涂层体

系、WC–25Co 金属陶瓷涂层形成保

护基体的底层，NiCrAl 合金涂层形

成修复尺寸的面层，此涂层体系的优

势是底层 WC–25Co 具有良好的耐

磨性能，可以有效保护基体，但是有

一种爆炸喷涂 NiCrAl 尺寸修复涂层的工艺研制

王　博 1，2，刘　洋 3，邵建伟 1，2，彭　新 4，袁福河 2

（1. 北京航空航天大学，北京 100191；
2. 中国航发沈阳黎明航空发动机有限责任公司，沈阳 110043；

3. 鲁迅美术学院，沈阳 110004；
4. 空装驻沈阳地区第二军事代表室，沈阳 110042）

[ 摘要 ]　采用正交试验设计方法，研究了粉末粒度、氧燃比、送粉氮气流量和喷涂距离 4 因素对爆炸喷涂 NiCrAl 涂

层组织和性能的影响，并利用扫描电镜对涂层微观组织进行了研究，通过对涂层孔隙率、显微硬度和拉伸结合强度的

检测，研究了 4 因素对涂层性能影响的规律。根据正交试验结果，确定优化后的工艺参数为粉末粒度 13~45 μm，氧

燃比为 1.25，送粉氮气流量 20 L/min，喷涂距离 170 mm。优化工艺后喷涂的 NiCrAl 涂层组织均匀致密、硬度高、拉

伸结合强度好。

关键词：爆炸喷涂；NiCrAl 涂层；正交试验；孔隙率；显微硬度

DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.01/02.067

损，关键部位的磨损甚至会引起发动

机的振动，同时零件的磨损也会造成

大量的浪费。NiCrAl 合金涂层因具

有优良的耐磨、耐蚀及粘结强度而被

广泛用于磨损零件的尺寸修复 [1–3]。

制备 NiCrAl 涂层的方法有很多种，常

用的有等离子喷涂和火焰喷涂 [4–5] 两

种技术，但都有其局限性，主要表现

为粉末颗粒在喷涂过程中容易氧化，

涂层孔隙率高，影响涂层的结合强度

和耐磨性能，通过工艺优化的等离子

喷涂 NiCrAl 涂层的结合强度最高也

只能达到 43.6 MPa[6]。另外，等离子

和超音速的燃流温度高，对基体的热

影响较大，在尺寸修复中有一定的局

限性。爆炸喷涂技术则可以使喷涂

粉末颗粒以超音速飞行，从而减轻颗

粒的氧化程度，并显著提高涂层的致

密度，涂层的结合力和抗氧化性能也

得到明显提升，而且爆炸喷涂所使用

引文格式：王博 , 刘洋 , 邵建伟 , 等 . 一种爆炸喷涂 NiCrAl 尺寸修复涂层的工艺研制[J]. 航空制造技术 , 2023, 66 (1/2): 67–73.
WANG Bo, LIU Yang, SHAO Jianwei, et al. Process development of D–gun sprayed NiCrAl coating for dimensional build-
up[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2023, 66(1/2): 67–73.
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磨伤对偶件的风险，而面层 NiCrAl
结合强度好，耐磨性适中，还能抗氧

化腐蚀，可以有效保护基体和对磨零

件。本文以爆炸喷涂 NiCrAl 涂层

为研究对象，使用正交试验设计方

法研究了不同的粉末粒度和工艺参

数对涂层组织和性能的影响，确定

NiCrAl 涂层的最佳喷涂工艺参数，

为开发航空发动机零件用新型尺寸

修复涂层奠定技术基础。

1　试验内容及方法

1.1　试验材料

爆炸喷涂粉末采用中科院金属

所生产的超声气体雾化 NiCrAl 粉
末。粉末粒度分别为 13~45 μm、45~
75 μm、75~100 μm，其成分和物理性

能如表 1 和 2 所示。

1.2　涂层制备工艺试验方案

采用 D–gun 型爆炸喷涂装置制

备涂层，乙炔作为燃烧气体与氧气混

合成可燃气体用于燃烧爆炸，使用氮

气作为送粉气体向枪管中输送粉末、

清理燃烧室、并防止喷涂火焰回火。

基材选用 1Cr16Co5Ni2Mo1WVNbN
不锈钢。在爆炸喷涂前需对基体进

行表面清洗和吹砂预处理：在丙酮

溶液中超声波清洗 10 min，烘干后再

利用 80 目白刚玉砂对试片表面进行

吹砂。吹砂参数为压力 0.3 MPa、吹
砂角度 45°~75°、吹砂距离 50 mm。

选取 4 个主要因素对涂层的结

构和性能进行正交试验研究，即对

粉末粒度、氧燃比、送粉流量和喷涂

距离进行 4 因素 3 水平的正交试验

（表 3）。
1.3　涂层性能测试方法

采用 LEICA DMI5000M 电子显

微镜对涂层试样断面进行孔隙率测

定，随机选取 5 处，测定其孔隙率，

取平均值；利用带有 EDS 的 ZEISS 
SUPER–55 扫描电子显微镜（SEM）

观察和分析涂层的显微组织形貌；

利用 HVS–1000 硬度仪测量涂层的

显微硬度，测量时所加载荷 300 g，保

载时间 15 s；利用 TH310 洛氏硬度

计测量涂层的洛氏硬度，施加载荷

为 147 N，载荷保持时间 5 s；按照行

标进行涂层结合强度测试，拉伸试样

夹具应采用万向接头，夹具的结构如

图 1 所示 [9]，材料为 30CrMnSi。拉

杆和十字节的二轴线应重合，同轴度

不大于 0.05 mm；销孔轴线与上述轴

线应垂直相交，垂直度应不大于 0.05 
mm。将（0.08±0.02） mm WC–25Co
底层和（0.3±0.05） mm NiCrAl 面层

喷涂在试样表面，每组试样数量为 5
个。拉伸试验在 TY8000 万能试验

机上进行，拉伸速度为 2 mm/min，单
个有效试样涂层结合强度按式（1）
计算。

σbi=Fi/A� （1）
式中，σbi 为单个有效涂层结合强度，

MPa；Fi 为单个有效试样的破坏载

荷，N；A 为圆锥柱销试样的圆锥端面

面积，mm2。

2　试验结果与讨论

2.1　NiCrAl 涂层孔隙率和显微硬度

爆炸喷涂 NiCrAl 涂层孔隙率和

显微硬度随粉末粒度的变化情况如

图 2 所示。可以看出，在其他参数不

变的情况下，随着粉末粒度的降低，

涂层的孔隙率逐渐降低，而显微硬度

逐渐升高，孔隙率最低时可以达 1%
左右，显微硬度 HV0.3 为 582.9。爆

炸喷涂区别于其他喷涂的主要特征

是粉末颗粒速度高，在喷射到合金基

体上时，能够很好地填充空隙，因此

制备的涂层孔隙率较低。但是由于

粉末的形状不规则和大小各异，会造

成填充空隙不完整，粉末在喷涂过程

中处于半熔融的状态，涂层的孔隙率

主要取决于粒子的飞行速度、粉末的

融化状态以及与基体表面碰撞时的

温度。因此粉末的粒度越小，加热越

Ni Cr Al Fe Si C Mn O Co

74.53 19.4 5.8 0.1 0.1 0.008 0.002 0.031 0.005

表 1　NiCrAl 粉末化学成分（质量分数）

                     Table 1　Chemical composition of NiCrAl powder (mass fraction) %

粒度范围 /μm 松装密度 /（g·cm–3） 振实密度 /（g·cm–3） 流动性 /（s·50 g–1）

13~100 4.1692 4.8937 15.8

表 2　NiCrAl 粉末物理性能

Table 2　Physical properties of NiCrAl powder

表 3　正交试验因素和水平设计表

Table 3　Orthogonal test factors and horizontal design table

图1　拉伸法测量涂层–基体结合强度示意图 [9]

Fig.1　Diagram of fixture for tensile bond 
strength measurement[9]

水平 粉末粒度 /μm 氧燃比 送粉氮气流量 /（L·min–1） 喷涂距离 /mm

1 13~45 1 10 150

2 45~75 1.25 20 170

3 75~100 1.5 30 190



692023年第66卷第1/2期·航空制造技术

航空发动机功能涂层Aero-Engine Functional Coatings

（a）孔隙率 （b）显微硬度

0.9 1.0 1.1 1.2 1.3 1.4 1.5 1.6 1.7 1.8
1.0

1.5

2.0

2.5

3.0

3.5

氧燃比 氧燃比
0.9 1.0 1.1 1.2 1.3 1.4 1.5 1.6 1.7 1.8

400
420
440
460
480
500
520
540
560
580

显
微

硬
度

（
H

V
0.

3）

孔
隙

率
/%

200 250 300 350 400 450 500
1.0

1.4

1.8

2.2

2.6

3.0

粉末粒度/目
（a）孔隙率

200 250 300 350 400 450 500
粉末粒度/目

（b）显微硬度

 

300

350

400

450

500

550

600

孔
隙

率
/%

显
微

硬
度

（
H

V
0.

3）
 

均匀，融化得越好。随着粉末熔化程

度增加，涂层沉积时的扁平化能力越

强，从而可以获得致密度更高的涂

层。同时粒度越细小，粉末粒子的飞

行速度越快，粒子冲击到基体表面的

能量越大，填充空隙的能力越强，能

够降低孔隙率，提高涂层的致密化程

度，因此随着粉末粒度的减小孔隙率

降低。涂层越致密，则显微硬度越高。

试验结果也表明，随着粉末粒度的减

小，涂层的显微硬度逐渐升高。

爆炸喷涂 NiCrAl 涂层孔隙率和

显微硬度随氧燃比的变化如图 3 所

示。随着氧燃比的增加，涂层孔隙率

有先逐渐降低再逐渐升高的趋势。

当氧燃比较低时（<1.25），乙炔与氧

气的可燃混合气体不能充分燃烧，爆

炸波的能量及喷射速度较低，喷涂粒

子与基体合金碰撞时的动能较小，在

未熔颗粒周围或两喷涂斑点叠加时，

会残留一些微孔，致使涂层的孔隙率

相对较高。当氧燃比为 1.25 时，可燃

混合气体燃烧充分，产生爆炸波的能

量可以熔化大部分粉末，粉末颗粒再

以较高的速度撞击基体表面，形成的

涂层孔隙率最低。随着氧燃比进一

步提高（>1.25），氧气供给量的增加

尽管使反应气体爆燃更加充分，但氧

气的增多同样使得喷涂粒子氧化趋

势增加，新生成的氧化物将以颗粒态

沉积到涂层中，导致涂层孔隙率又逐

渐增加。显微硬度与孔隙率呈现对

应的变化规律，随着氧燃比的增加，

先升高再降低，结合孔隙率 – 氧燃比

的关系可知，孔隙率与显微硬度具有

较强的相关性，涂层的孔隙率越低、

越致密，涂层的显微硬度越高。

图 4 为不同氧燃比下爆炸喷

涂 NiCrAl 涂层的显微组织，可以看

出，随着氧燃比的增加（1.0~1.25），
颗粒融化得越来越好，孔隙率也

逐渐降低。当氧燃比继续增加后

（1.25~1.75），涂层的氧化物明显增

多，孔隙率也相应升高，因此氧燃比

是爆炸喷涂的一项重要参数，氧气和

燃气通过均匀混合点燃形成能量提

供粉末熔化的温度和喷射的速度。

氧燃比过低时，燃气燃烧不充分，提

供的能量不够，容易形成孔隙；氧燃

比过高的话，会增加粉末氧化的趋

势，因此选择一个合适的氧燃比对爆

图2　爆炸喷涂 NiCrAl 涂层孔隙率和显微硬度随粉末粒度的变化

Fig.2　Particle size dependence of porosity and microhardness for D–gun sprayed 
NiCrAl coatings

图4　不同氧燃比下爆炸喷涂 NiCrAl 涂层金相组织

Fig.4　Microscopic structure of D–gun sprayed NiCrAl coatings using different 
oxygen-fuel ratios

100 μm 100 μm

100 μm 100 μm

（a）1.0 （b）1.25

（c）1.5 （d）1.75

图3　爆炸喷涂 NiCrAl 涂层孔隙率和显微硬度随氧燃比的变化

Fig.3　Oxygen-fuel ratio dependence of porosity and microhardness for D–gun sprayed 
NiCrAl coatings
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炸喷涂至关重要。试验结果表明，氧

燃比为 1.25 时，涂层的孔隙率小，氧

化物也少。

图 5 为 NiCrAl 涂层孔隙率和

显微硬度随送粉氮气流量的变化规

律。可以看出，随着送粉氮气流量的

增加，涂层的孔隙率先降低再升高，

而显微硬度先升高后降低。在喷涂

过程中，送粉速率是影响涂层质量的

重要因素之一。在爆炸喷涂工艺中，

影响送粉速率的主要是送粉氮气的

流量，流量的大小会影响粉末的速

度、进入火焰中心的位置以及在焰流

中的融化状态。当送粉氮气流量较

小时，由于火焰特别是等离子体的黏

性作用，粉末没有足够的速度进入

火焰的中心高温区域，无法得到充

分的加热，使得涂层的未融颗粒较

多，孔隙率较高，相应的涂层由于疏

松多孔，显微硬度也偏低；相反，当

送粉载气流量过大时，粉末颗粒由

于速度过快，横穿或斜穿过焰流的

焰心，同样无法进行充分的加热，也

无法与基体进行良好的碰撞沉积。

试验结果表明，当送粉氮气流量为

20 L/min 时，孔隙率最低，而显微硬

度最高。

图 6 为 NiCrAl 涂层孔隙率和显

微硬度随喷涂距离变化的规律。可

以看出，随着喷涂距离的增加，涂层

的孔隙率表现为先降低再升高，而显

微硬度与之相反，是先升高再降低。

爆炸喷涂的燃气流将喷涂粉末从喷

枪口喷射后，粉末受到焰流的冲击作

用，先是一个加速的过程，当速度到

达极限后，再逐渐降低。当喷涂距离

较短时，喷涂粉末还在加速过程中，

在焰流中停留的时间较短，不能得到

充分的加热，容易产生未融颗粒，涂

层的孔隙率也较高，显微硬度较低，

并且喷涂距离近还容易造成基体表

面过热，使得界面处产生较大的残余

应力，不利于涂层的结合力。当喷涂

距离过大时，粉末颗粒在飞行过程中

温度和速度在逐渐降低，自身容易发

生氧化，在到达基体表面时已经不能

形成足够的扁平化变形，涂层的孔隙

率会升高，显微硬度下降，喷涂的效

率也会降低。试验结果表明，当喷涂

距离设定为 170 mm 时，涂层的综合

性能最好。

2.2　涂层的拉伸强度

从上述试验中可以发现，涂层的

孔隙率和显微硬度主要受到粉末粒

度、氧燃比、送粉氮气流量以及喷涂

距离的影响，同时这些工艺参数也会

影响涂层的结合强度（图 7）。如图

7（a）所示，研究了在其他参数都相

同的情况下，氧燃比对涂层拉伸结合

强度的影响。可以看出，随着氧燃比

的升高，涂层的拉伸结合强度先逐渐

增加，到达最大值后再逐渐降低，当

氧燃比较低时，氧气和乙炔爆燃不充

分，冲击波的能量较低，粉末颗粒的

加热不充分，熔化不均匀，获得的动

图 5　爆炸喷涂 NiCrAl 涂层孔隙率和显微硬度随送粉氮气流量变化

Fig.5　Carrier N2 flow rate dependence of porosity and microhardness for D–gun sprayed 
NiCrAl coatings

图 6　爆炸喷涂 NiCrAl 涂层孔隙率和显微硬度随喷涂距离变化

Fig.6　Spray distance dependence of porosity and microhardness for D–gun spray 
NiCrAl coatings

图 7　爆炸喷涂 NiCrAl 涂层拉伸强度随氧燃比和喷涂距离变化

Fig.7　Oxygen-fuel ration and spray distance dependence of tensile strength for D–gun sprayed 
NiCrAl coatings
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能较低，与基体接触后变形小，因此

涂层的结合强度较低，从图 3 （a） 也
可以观察到，氧燃比较低时，涂层的

孔隙率也相对较高，较高的孔隙率

也会导致涂层的结合强度下降；随

着氧燃比的增加，反应气体燃烧得越

来越充分，粉末颗粒熔化得更好并获

得较高的能量，与基体碰撞后更易形

成层片状结构，同时涂层的孔隙率

也降低。在氧燃比为 1.25 时，涂层

与基体的结合强度达到最大值 125 
MPa；当氧燃比进一步增加时，氧气

得不到充分的燃烧，多余的氧气会

使粉末颗粒发生氧化，导致涂层中

氧化物含量升高，脆性增加，伴随着

涂层孔隙率的增加，拉伸结合强度

有所降低，如图 8 所示。

在其他工艺参数不变的情况下，

涂层与基体的拉伸结合强度随喷涂

距离的变化如图 7（b）所示，可知，

与氧燃比类似，随着喷涂距离的增

加，结合强度同样先升高再降低。如

果喷涂距离较小，粉末加热时间较

短，部分粉末颗粒可能未被完全熔化

即沉积到基体上，导致涂层的结合强

度较低。随着喷涂距离的增加，在

170 mm 时，涂层的拉伸结合强度达

到最大值，再增加喷涂距离，喷涂粒

子的速度和温度都随着飞行距离的

增加而降低，粉末颗粒碰撞基体时的

温度和动能相对较低，不能产生足够

的形变，因此涂层的拉伸结合强度也

逐渐降低 [12]。

2.3　正交试验结果分析

孔隙率是涂层的一项关键性指

标，尤其对于热喷涂制备的涂层，热

源和动力是决定热喷涂涂层孔隙率

的主要因素，爆炸喷涂是将一定量

的粉末注入喷枪的燃爆室中，通燃

爆室中的气体混合物发生时间间隔

可控的爆炸燃烧，所产生的高速热气

流将粉末粒子加热到塑性或熔化状

态并使粉末粒子获得加速，喷射到经

预处理的基体表面上形成涂层。根

据上述粉末粒度、氧燃比、送粉氮气

流量和喷涂距离的 4 因素 3 水平正

交工艺试验，总结了涂层孔隙率、显

微硬度和洛氏硬度的检测结果（表

4）。当粉末粒度 13~45 μm、氧燃比

1.25、送粉氮气流量 20 L/min、喷涂

距离 170 mm 的喷涂条件下，涂层的

孔隙率最低，显微硬度和洛氏硬度值

基本上为最高值。根据极差 R 计算

结果，4 因素对涂层孔隙率和硬度影

响的程度从高到低排列顺序为粉末

粒度、氧燃比、送粉氮气流量、喷涂距

离。

根据涂层截面的显微组织观察

和分析结果，验证了 NiCrAl 涂层在

粉末粒度 13~45 μm、氧燃比 1.25、
送粉氮气流量 20 L/min、喷涂距离

170 mm 等条件下得到的涂层组织

最佳。图 9 为该工艺条件下所喷涂

的 WC–25Co/NiCrAl 涂层体系和进

一步放大的 NiCrAl 涂层的显微组织

截面形貌，此涂层体系的优点在于

底层是耐磨损涂层 WC–25Co 保护

基体材料，面层是可磨损并易修复

的 NiCrAl 涂层，涂层孔隙率低、硬度

和结合强度高，同时耐磨损性能好，

可以看出，NiCrAl 涂层非常致密，孔

隙率只有 1.16%。根据表 4 和前述

的涂层硬度分析结果，该喷涂工艺参

数得到的涂层显微硬度和表面洛氏

硬度值最高，因此通过正交工艺试验

100 μm 100 μm 100 μm

100 μm100 μm

（a）0.75 （b）1.0

（d）1.5 （e）1.75

（c）1.25

图 8　不同氧燃比下爆炸喷涂 NiCrAl 涂层拉伸结合强度金相组织

Fig.8　Microscopic structure of D–gun sprayed NiCrAl coatings of tensile strength using different oxygen-fuel ratio
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达到了 NiCrAl 涂层喷涂工艺优化

的目的。与等离子喷涂 NiCrAl 涂
层的结合强度 59.23 MPa，显微硬度

268HV0.3 和孔隙率 4.97%[16] 相比有

较大提升。

3　结论

（1）根据正交试验结果，影响爆

炸喷涂 NiCrAl 涂层孔隙率和显微硬

度的顺序为粉末粒度 > 氧燃比 > 送

粉氮气流量 > 喷涂距离。

（2）根据工艺参数对涂层孔隙

率的影响结果，优化和制定爆炸喷

涂 NiCrAl 涂层喷涂工艺为粉末粒度

13~45 μm、氧燃比 1.25、送粉氮气流

量 20 L/min、喷涂距离 170 mm。

（3）工艺优化后的爆炸喷涂

NiCrAl 涂层组织均匀致密，相应的

涂层硬度高，达 582.9HV0.3，拉伸强

度好，可以达到 125 MPa。
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表 4　4 因素 3 水平正交试验的涂层组织和性能结果

Table 4　Coating microstructure and performance results of 4–factor 3–level orthogonal test

试样号
粉末粒度 /

μm 氧燃比
送粉氮气流量 /
（L·min–1）

喷涂距离 /
mm

孔隙率 /
%

显微硬度
（HV0.3）

洛氏硬度
HR15N

1 13~45 1.0 10 150 1.85 486.2 77.98

2 13~45 1.25 20 170 1.16 562.9 78.82

3 13~45 1.5 30 190 2.21 454.4 76.67

4 45~75 1.5 20 150 3.17 400.3 74.71

5 45~75 1.0 30 170 3.05 408.6 75.38

6 45~75 1.25 10 190 2.68 432.6 76.36

7 75~100 1.25 30 150 3.89 331 73.08

8 75~100 1.5 10 170 4.25 302.7 71.56

9 75~100 1.0 20 190 4.13 313.8 72.32

K1 5.22 9.03 8.78 8.91 — — —

K2 8.9 8.46 8.46 8.46 — — —

K3 12.27 9.63 9.15 9.02 — — —

K1 1503.5 1208.6 1221.5 1217.5 — — —

K2 1241.5 1326.5 1277 1274.2 — — —

K3 947.5 1157.4 1194 1200.8 — — —

K1 233.47 225.68 225.9 225.77 — — —

K2 226.45 228.26 225.85 225.76 — — —

K3 216.96 222.94 225.13 225.35 — — —

极差 R

7.05 1.17 0.69 0.56 — — —

556 169.1 83 73.2 — — —

16.51 5.32 0.77 0.42 — — —

较优水平 13~45 1.25 20 170 1.16 562.9 78.82

因素主次 粉末粒度 > 氧燃比 > 送粉氮气流量 > 喷涂距离

图 9　优化工艺下爆炸喷涂尺寸修复涂层体系

Fig.9　Size repairing coating system of explosive spraying under optimized process



732023年第66卷第1/2期·航空制造技术

航空发动机功能涂层Aero-Engine Functional Coatings

Process Development of D–Gun Sprayed NiCrAl Coating for 
Dimensional Build-Up
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[ABSTRACT]　Based on the orthogonal experiment, effects of power particle size, oxygen-fuel ratio, flow rate of 
carrier N2 and spray distance on microscopic structure and mechanical properties of D–gun sprayed NiCrAl coatings were 
investigated. The characterizations of microstructure of as-sprayed coatings were analyzed by SEM. The influence of four 
factors on the coating properties was studied by testing the porosity, microhardness and tensile bonding strength of the 
coating. The optimized process parameters of the D–gun sprayed NiCrAl coatings were particle size 13–45 μm, oxygen-
fuel ratio 1.25, flow rate of carrier N2 20 L/min and spray distance 170 mm. An NiCrAl coating for dimensional build-up 
application with uniform, dense microstructure, high hardness and adhesive strength was achieved through the D–gun spray 
process optimization.
Keywords: D–gun spray; NiCrAl coating; Orthogonal experiment; Porosity; Microhardness
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薄壁焊接机匣橡皮囊胀形法校形研究*

刘 心 1，郭慧英 2，陈宇凯 1，马保伟 1，韩 宾 1，张 琦 1

（1. 西安交通大学，西安 710049；  
2. 中国航发南方工业有限公司，株洲 412002）

[ 摘要 ]  为了解决机匣冲压回弹及焊接变形问题，提出一种机匣内部橡皮囊膨胀校形工艺。以某机匣为研究对象，

通过理论计算确定了机匣校形压力。借助有限元分析软件，对与机匣有相同基本特征的薄壁焊接筒形件的塑性变形

受力特性及校圆行为进行了分析。模拟结果显示，筒形件的初始直径、跳动和壁厚对最终筒形件跳动校正效果有影

响。利用自制的校形装置对橡皮囊胀形法校形效果进行了验证。

关键词：薄壁机匣；回弹；焊接变形；橡皮囊液压加载；校形

Research on Welding Case Shell Sizing by Rubber Fluid Forming
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(1. Xi’an Jiaotong University, Xi’an 710049, China; 
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[ABSTRACT]  To solve the springback and welding deformation problem of case shell, a new sizing method based on 
rubber fluid forming was proposed. Using a casing as the object of study, the pressure of case shell sizing is preliminarily 
determined by theoretical calculation. The dynamic explicit finite element method is adopted in the plastic deformation 
mechanism and circular alignment behavior of thin-walled welded cylindrical parts with the same basic characteristics as 
the casing is analyzed. And the results of finite element analysis show that the initial diameter, runout and wall thickness 
of the cylinder have influence on the runout correction effect. The calibration effect of rubber fluid forming method was 
verified by a self-made calibration device.
Keywords:  Case shell; Springback; Welding deformation; Rubber fluid forming; Sizing
DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.01/02.074

飞机发动机钣金机匣是由各部分具备不同结构和

功能要求的组合件焊接而成的，是一种典型的薄壁焊接

件，冲压和焊接过程中都会导致机匣发生变形，影响机

匣精度 [1–2]。现阶段解决机匣变形的主要措施是在机

匣冲压焊接完成后，技术工人手工敲击机匣变形部位，

以期减小机匣的变形偏差。这种方法主要依靠技术工

人的经验、效率低、成品率低。此外，针对圆筒件还有挤

压法、碾压法、辊矫法，以上方法往往因为对设备的要求

较高，难以适应端部含有部件的机匣，应用范围较窄 [3]。

本文提出一种飞机发动机机匣的精密校形工艺，该工艺

在机匣冲压焊接之后，利用板材液压成形的原理，借助

橡皮囊液压加载，实现校正机匣冲压和焊接过程中所累

积的圆度误差，从而提高机匣零件的成形精度。

板材液压成形研究方法主要有试验方法、解析法、

数值模拟方法 [4]。王仲仁等 [5] 介绍了板材液压成形的

受力分析及省力特性。林艳丽等 [6] 对管材自由胀形过

引文格式：刘心 , 郭慧英 , 陈宇凯 , 等 . 薄壁焊接机匣橡皮囊胀形法校形研究[J]. 航空制造技术 , 2023, 66(1/2): 74–83. 
LIU Xin, GUO Huiying, CHEN Yukai, et al. Research on welding case shell sizing by rubber fluid forming[J]. Aeronautical 
Manufacturing Technology, 2023, 66(1/2): 74–83.
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程进行了理论分析，研究了影响椭圆形状的主要因素及

其对测试结果的影响。结果表明，影响椭圆形状的主要

因素是管材胀形区长度和约束模具圆角半径。谢邵辉

等 [7] 基于有限元增量理论和 BWC 壳单元提出了一种

新的快速模拟橡皮囊液压成形的算法。王淼等 [8] 研

究了影响橡皮囊液压成形数值模拟回弹预测精度的关

键因素，并进行了试验验证，提高了零件回弹预测精

度。以上研究只是在钣金件生产过程中，主要借助橡

皮囊液压成形机用于飞机钣金件折弯、翻边等液压成

形，橡皮囊液压加载用于薄壁焊接机匣校形还有待研

究。

本文以某机匣为研究对象，该机匣主体为不锈钢薄

壁筒形件，通过薄壁不锈钢板冲压后人工卷制而成，随

后与两端部件通过焊接固定。该工艺由于人工卷筒精

度不高、薄壁不锈钢材料焊接变形较大导致机匣圆度误

差较大。为降低误差，借助 FEM 研究某机匣橡皮囊校

形工艺，模拟确定了橡皮囊校形压力，并通过试验验证

了有限元分析结果，为提高机匣的制造精度和生产效率

奠定了基础。

1 钣金机匣橡皮囊校形原理

校形原理如图 1 所示，通过放入机匣的一个橡皮囊

校形装置实现校正。依据橡皮囊充液后的趋圆性，同时

橡皮囊对机匣内部加压，当压力达到一定值，机匣局部

发生塑性变形，校正机匣的形状尺寸。

取校形区域的局部微元分析，如图 2 所示，由拉普

拉斯方程推导可得

PRθRφdθdφ–tσθRφdθdφ–tσφRθdθdφ = 0 （1）

式中，Rθ 为圆周向曲率半径；Rφ 为母线曲率半径；σφ 为

轴向应力；σθ 为圆周向应力；P 为内部校形压力；t 为机

匣薄壁区域壁厚。

对于准圆柱壳，母线曲率半径为无穷大，化简后可

得校形压力与壳体厚度及材料流动应力成反比，与曲率

半径成反比，所需内压力 P 的理论值为

书书书

Ｐ ｔ ＝ σθ
ｔ
Ｒθ  （2）

由于机匣平面所受压力远小于面内应力，按平面应

力来考虑，由 Mises 屈服准则为

σθ =βσs=β(σmax–σmin)� （3）

式中，Rθ 为圆筒半径；σs 为校正时材料流动应力；β 为

中间主应力系数；t 为圆筒厚度。由上式可知要得到机

匣校形内压 P，需要知道机匣内半径 Rθ、壁厚 t 及对应

的校形区应力 σs。要达到校形效果，则材料的流动应力

应在屈服极限附近 σ0.2=σs。下文将从试验和有限元的

方法对本工艺进行分析验证。

2 薄壁筒形件校形仿真分析

2.1 有限元建模

分析与压气机机匣基本特征相同的薄壁筒形件橡

皮囊校形过程是薄壁焊接压气机机匣实现精确校形的

基础，也能为校形工艺参数的确定及橡皮囊校形装置的

研制提供参考依据，同时减少昂贵的压气机机匣试验件

用量。有限元模拟是工艺优化的重要手段，在板材有限

元模拟中有很多学者做了相关研究工作 [9–12]，本文使用

LS–DYNA 通用有限元模拟软件，以薄壁焊接筒形件为

研究对象，对橡皮囊校形过程的塑性变形机理及校圆行

为进行解释。薄壁筒形件采用壁厚 2 mm 的 0Cr18Ni9

图 1 校形原理示意

Fig.1 Schematic diagram of alignment principle

图 2 微元体上受力分析图

Fig.2 Force analysis diagram on micro element body
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轧制板材，取板材拉伸方向与轧制方向成 0、45° 和 90°
的试件进行单轴拉伸试验，试验所需试样尺寸参考 GB/
T 228.1—2010 标准制备（图 3）。试验装置如图 4 所示，

由 INSTRON5982 电子拉伸试验机和 XJTUDIC 三维数

字散斑动态应变测量分析系统组成。INSTRON5982 试
验机可用于材料拉伸、弯曲和压缩试验，最大载荷 100 
kN，试验加载速度为 0.00005~1016 mm/min，载荷测量

精度 ±0.5 N； XJTUDIC 三维数字散斑动态应变测量分

析系统是一种光学非接触式三维形变测应变量系统，采

用散斑数位影像相关法（Digital image correlation，DIC）

结合双目立体视觉测量技术，应变测量范围为 0.005%~
2000%。真实应力 – 应变曲线如图 5 所示。

以直径 483 mm（内径）、壁厚 2 mm、长 250 mm、初

始跳动 30 mm 的薄壁焊接 0Cr18Ni9 筒形件进行橡皮囊

校形模拟，取 1/4 对称模型建立薄壁筒形件有限元分析

模型，如图 6 所示。薄壁筒形件选用壳单元网格，采用 4
节点四边形单元进行离散化，材料模型为 3 参数 Barlat
模型，参数如表 1 所示，取摩擦系数 μ=0.125。轮毂对橡

皮囊的约束作用可通过对橡皮囊施加节点约束简化，故

舍去。橡皮囊采用 6 面体 8 节点单元进行体网格划分，

材料模型为 MOONEY–RIVLIN，参数如表 2 所示。挡

板设置为刚体。在橡皮囊内表面施加压力加载。为观

察零件变形行为，对零件中间截面轮廓线、椭圆短轴和

长轴所在母线进行追踪，统计截面周长和母线截面轮廓

变化（图 6（b））。

图 4 拉伸试验装置

Fig.4 Tensile test device

图 5 薄壁筒形件材料真实应力 – 应变曲线

Fig.5 True stress–strain curve of thin-walled tubular parts

图 3 板材拉伸试样尺寸（mm）

Fig.3 Sheet tensile specimen size (mm) 图 6 有限元模型

Fig.6 Finite element model

表 1 薄壁筒形件材料参数

Table 1 Material parameters of thin walled cylindrical parts

质量密度 /
（g·cm–2）

屈服强度
σ0.2/MPa

抗拉强度
σb/MPa

弹性
模量 /
GPa

泊松比
板厚方向性
系数 r0/r45/r90

7.85 239 816 208 0.28 0.94/1.08/0.87

表 2 橡皮囊材料参数

Table 2 Rubber bag material parameters

质量密度 /（g·cm–2） 泊松比 C10 C01

1.2 0.499 1.402 0.265

2.2 薄壁筒形件校形有限元分析

从图 7 筒形件中间截面节点位移矢量云图中可知，

随着校形压力的增大，截面长轴缩短，短轴伸长，曲率趋

向于一致。当校形压力进一步加大，截面开始整体胀大。

由图 8 截面节点等效应力云图可以看出，压力加载校形

过程中，在弹性阶段筒形件内壁承载内压增大时通过曲

率半径减少来分担载荷，圆周各个部位的曲率半径趋于

一致，橡皮囊几何调节将筒形件撑圆。形位误差随着校

形压力的增大，截面径向圆跳动减小（图 9）。随着校形

压力逐步增大，筒形件局部开始发生塑性变形时，硬化

作用使已变形部位流动应力增高，承载能力增强，暂停
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变形；邻近的未变形或变形小的区域变形，物理调节使

变形均匀化，由于校形压力控制加之硬化作用使筒形件

不会过度胀大。当校形压力进一步增加，筒形件处于塑

性变形阶段，显著胀大。

从截面跳动和截面周长随校形压力变化来看（图

9），筒形件形状随校形压力变化，可分为弹性撑圆阶段、

弹塑性光顺阶段和塑性胀大阶段。校形压力小于 1.0  
MPa 属于弹性撑圆阶段，该阶段存在振荡是由于初始

阶段橡皮囊与零件间存在间隙，橡皮囊率先与筒形件短

轴接触，加载压力较低导致橡皮囊刚度不足，致使模拟

过程中筒形件与橡皮囊之间往复振荡。跳动减小主要

发生在弹性撑圆阶段，在该阶段橡皮囊将筒形件整体撑

圆。随着校形压力进一步增大，筒形件跳动开始缓慢减

少，压力增大使筒形件变形更加光顺，进一步提高圆度，

筒形件截面周长发生线弹性膨胀。压力超过 2.2 MPa，

进入塑性胀大阶段，筒形件截面周长开始显著增长，筒

形件被永久胀大。

2.3 校形回弹分析

橡皮囊压力卸载后，筒形件会发生弹性回复；校形

压力过小，筒形件发生较大弹性回复，校形效果差；校形

压力过大，筒形件会被胀大，不能满足要求。对回弹后

筒形件轮廓和跳动进行分析，可确定筒形件校形压力，

判定最终筒形件的校形效果。故取成形后第 10~20 计

算步进行回弹计算，分析不同压力下筒形件回弹及胀大

图 7 中间截面节点位移矢量云图

Fig.7 Middle section node displacement vector cloud map

图 8 中间截面节点 Von–Mises 应力云图

Fig.8 Visualization of Von–Mises stress on middle section nodes

图 9 截面径向圆跳动和周长随校形压力变化

Fig.9 Radial runout and circumference of section varying with 
alignment pressure
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校形压力的增大，长轴截面轮廓线整体向筒形件内平移

（趋圆过程）。随着校形压力进一步增大，2.4 MPa 以后

筒形件逐渐被胀大，校形区域与非校形区域径向偏差逐

渐变大，即筒形件校正区域开始整体胀大，回弹后截面

形状会趋近于鼓形。

3 薄壁筒形件校形影响因素

从式（2）中可以看出，筒形件校形过程中与零件直

径、壁厚和材料等参数相关。此外，筒形件形状会影响

到橡皮囊与筒形件的接触状态，最终会对橡皮囊校形效

果产生影响。为探究影响校形质量的影响因素，对不同

初始直径、初始跳动和初始壁厚的筒形件进行校形分

析，并考虑橡皮囊轴向长度影响，分析在不同校形压力

阶段各参数对筒形件径向圆跳动和轴向校形区域的影

响。设计各分析组筒形件尺寸如表 3 所示，其他有限元

分析设置同上。为方便对不同壁厚和不同直径的筒形

件进行纵向比较，定义等效压力。

书书书

Ｐｒ ＝
Ｐ
Ｐ ｔ

 （5）

式中，Pr 为等效压力；Pt 为式（2）计算的理论校形压力，

MPa；P 为在实际仿真的加载压力，MPa。

3.1 工件初始直径

从图 12 可以看出，不同筒形件初始直径在校形过

程中的弹性振荡区间存在差异，随直径增大弹性振荡压

力区间变长。这是由于橡皮囊尺寸不变，橡皮囊与零件

间隙变大，导致弹性振荡阶段往复振荡幅度增长，橡皮

囊最终膨胀程度也相应增大，使最终趋稳压力值变大，

弹性振荡压力区间扩大。结合不同校形压力下回弹后

图 10 回弹前后截面跳动和等效半径变化

Fig.10 Cross section runout and equivalent radius change 
before and after springback

图 11 回弹后短轴母线轮廓线

Fig.11 Bus profile of short shaft after rebound

表 3 分析组薄壁焊接筒形件尺寸

Table 3 Dimensions of thin-walled welded cylindrical parts of the 
analysis group

编号
内直径 /

mm
初始跳动 /

mm
壁厚 /
mm

理论校形压力
（β=1）/MPa

1 463 5 2 2.06

2 483 5 2 1.97

3 503 5 2 1.89

4 483 10 2 1.97

5 483 20 2 1.97

6 483 30 2 1.97

7 483 30 1 0.99

8 483 30 1.5 1.48

9 483 30 3 2.96

10 463 0 2 3.39

情况。为进一步表述筒形件胀大情况，根据圆周计算公

式，在此定义筒形件等效半径。

书书书

Ｋｒ ＝
４Ｌ
２π  （4）

式中，Kr 为等效半径；L 为在有限元后处理中测得的 1/4
截面周长。

从图 10 回弹前后跳动和等效半径随校形压力变化

中可以看到，低压阶段筒形件弹性回复较明显，2.1 MPa
校形压力附近筒形件未明显胀大，且回弹后截面跳动最

小，是最佳校形压力。最佳校形压力在式（2）计算的极

限承载压力范围内（1.9~2.2 MPa），对应 β=1.05，校形后

跳动可在 5 mm 左右。校形压力进一步增大，筒形件跳

动会进一步减少，最低可达 1 mm 左右。超过 2.7 MPa
筒形件跳动不再减少，但是由于处于塑性阶段，弹性回

复较小，固定在 1 mm，筒形件直径一直缓慢增长。可

见橡皮囊校形跳动最小值为筒形件胀大之后的回弹值。

从不同校形压力下的轴向截面轮廓线来看（图 11），随着
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筒形件跳动和等效半径变化（图 13）可知，虽然在胀形

趋圆阶段，在筒形件不被明显胀大的校形压力区间，不

同直径筒形件趋圆程度一致。但是受回弹的影响，在等

效压力为 0.90~1.10 区间，相同等效压力值时，筒形件

初始直径的校形效果更好，此时筒形件等效半径增量较

小。但等效压力大于 1.15 后，不同直径筒形件跳动变

化趋于一致，此时筒形件半径增量已超过 1 mm，不符合

校形要求。

3.2 工件初始跳动

从图 14 可以看出，不同筒形件初始跳动对校形过

程中筒形件弹塑性阶段趋圆有一定影响，对塑性阶段趋

圆没有影响，不会影响筒形件校形压力区间。初始跳动

增大，橡皮囊与零件间存在的振荡距离相应增长，导致

弹性振荡阶段往复振荡幅度变大。初始跳动增大，对应

椭圆截面长轴初始曲率减小，筒形件局部校正所需的压

图 12 不同初始直径下截面跳动随校形压力变化

Fig.12 Runout of lower sections with different initial diameters 
varying with alignment pressure

图 13 不同初始直径下回弹后筒形件跳动和等效半径变化

Fig.13 Runout and equivalent radius change of the cylinder after 
springback under different initial diameters

图 14 不同初始跳动下截面跳动随校形压力变化

Fig.14 Cross section runout changes with the adjustment pressure 
under different initial runout

力增大，则在低压力区间，相同压力下，跳动增大。但是

当压力超过一定值，达到塑性，截面都趋近于曲率相等

的圆，初始跳动的影响不再显著。

结合不同校形压力下的回弹后筒形件跳动和等效

半径变化可知（图 15），筒形件的初始跳动增大，校形

压力区间相应增长，最佳校形压力区间相同均在 2~2.1 
MPa 附近。校形压力超过 2.1 MPa，进入筒形件被明显

胀大的塑性成形阶段，初始跳动值与回弹后跳动值依

旧成线性相关，但是筒形件胀大回弹量趋近于一致。当

校形压力超过 2.6 MPa，随着校形压力增大，筒形件的

跳动减少量也不再改变。从跳动减少与初始跳动比值

中可以看出（图 16），筒形件的初始跳动对校正阶段筒

形件回弹影响较大，在理论校形压力值范围附近，初始

跳动越大筒形件回弹越小，校正效果越好。5 mm 初始

跳动仅能校正 21%，30 mm 初始跳动即可校正 50%，校

图 15 不同初始跳动下回弹后筒形件跳动和等效半径变化

Fig.15 Runout and equivalent radius variation of cylinder parts 
after springback under different initial runout
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形压力增大可提高校正效果，且不同初始跳动下的校正

比率开始趋近于一致，最大可校正 75%。

3.3 工件壁厚

从图 17~18 可以看出，不同筒形件初始壁厚对校形

过程中 3 个阶段趋圆都有一定影响。由于筒形件壁厚

增大，筒形件刚度越大，导致弹性振荡阶段往复振荡幅

度变小。在校形阶段，相同等效压力下，筒形件壁厚不

同，校形效果存在差异，壁厚较薄的筒形件易产生变形，

趋圆效果要略优于壁厚较厚的筒形件，但是进入塑性阶

段，不同壁厚筒形件校形效果趋近于一致。

4 薄壁筒形件单步校形试验研究

从薄壁筒形件有限元模拟结果可以看出，筒形件

的初始直径、跳动和壁厚对最终筒形件跳动校正效果

有影响。为验证有限元分析结果，选取筒形件壁厚为

1.0 mm、1.5 mm 和 2.0 mm，外径为 485 mm，长度为 250 
mm 的薄壁筒形件进行校形试验并分析其变形特征，与

模拟结果进行对比。筒形件由牌号为 0Cr18Ni9 不锈钢

轧制板材卷制焊接而成，轧制方向为薄壁筒形件轴向，

初始径向圆跳动为 15 mm 左右。

4.1 薄壁筒形件校形试验设置

校形试验过程如图 19 所示，试验装置主要包括橡

皮囊胀形部件、液压系统和升降系统 3 个部分。橡皮囊

胀形部件液压系统最大压力 10 MPa，采用小型龙门吊、

吊索配合安装在胀形部件上的吊环螺栓组成升降系统，

实现胀形部件的升降。检测橡皮囊内介质压力的液压

传感器为 T20J 带 GDM 插件压力变送器，准确度等级

0.2 级，测量范围为 0~10 MPa，回差 0.1%FS，温度影响

±0.1%/10 ℃，负责测量橡皮囊内介质压力。试验过程

中，对薄壁筒形件校形前以及校形压力达到 0.85 等效

压力后，每增加 0.1 等效压力时对筒形件外轮廓进行逆

向扫描。

采 用 图 20 所 示 的 XTOM 工 业 型 光 学 面 扫 描 系

统对筒形件外轮廓进行形面逆向，观测校形前后圆筒

母线和圆周截面变化。测量系统单幅测量幅面为 300 
mm×400 mm，测量速度为单幅 1~2 s，单幅获取点云数

图 16 回弹后跳动减少量与初始跳动比值变化

Fig.16 Change of ratio between reduced runout and initial runout 
after rebound

图 17 不同初始壁厚下截面跳动随校形压力变化

Fig.17 Under different initial wall thickness, cross section pulsation 
changes with adjustment pressure

图 18 不同初始壁厚下回弹后筒形件跳动和等效半径变化

Fig.18 Runout and equivalent radius variation of cylinder parts 
after springback under different initial wall thickness

图 19 XJTUOM 测量系统

Fig.19 XJTUOM measuring system
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压力变送器吊索

充放液液压管

橡皮囊胀形部件

薄壁筒形件

据 30 万左右，点间距为 0.2 mm，测量精度为 0.02 mm。

为防止零件反光影响测量效果，圆筒件外表面喷涂显像

剂，采用多幅扫描后进行全局匹配自动化完成拼接，零件

表面贴标志点用于多视扫描自动拼接坐标转换（图 21）。

在点云处理软件 Geomagic Studio2013 中对扫描获

取的点云数据进行处理生成面片（20 万左右），点云处

理过程中去除体外弧点和非连接项，面片处理过程中去

除钉状物，并进行快速光顺。采用目标圆柱体征对点

云进行拟合，并进行坐标变换使圆柱体中心轴与 Z 轴

重合。提取中间截面线 1 节点进行跳动分析，侧边截面

线 2 节点分析零件母线轮廓变化，如图 22 所示。由于

图 20 校形试验过程

Fig.20 Alignment test process

图 21 喷涂显像剂和贴标志点之后筒形件

Fig.21 Cylindrical parts sprayed with developer and labeled

图 22 薄壁筒形件偏差云图和截线提取位置

Fig.22 Deviation cloud map and location of transversal extraction for 
thin-walled cylindrical parts

图 23 1.5 mm 壁厚薄壁筒形件零件俯视图

Fig.23 Top view of 1.5 mm wall thickness and thin wall 
tubular parts

中间截面线匹配误差较小，被测量圆柱面轴线与基准圆

柱轴线同轴，故可认为此处径向圆跳动误差等于圆度误

差。

以壁厚为 1.5 mm 的筒形件进行变形特征分析。图

23 为薄壁筒形件校形前后俯视图，可见校形后工件趋

圆程度明显改善。从零件在不同校形压力下中部截面

轮廓和焊缝处母线轮廓偏差变化（图 24）中可见，随着

图 24 薄壁筒形件校形试验结果

Fig.24 Alignment test results for thin-walled cylindrical parts
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校形压力增大，筒形件中间截面轮廓趋近于圆形，在校

形区域光顺程度得到提高。但当校形压力在 1.7 MPa
和 1.9 MPa 时，筒形件被胀大，表现为为焊缝处母线轮

廓随校形压力加大，开始趋近于鼓形，与模拟分析趋势

一致。

薄壁筒形件误差最大处为焊缝区域，以焊缝区域作

为观测对象，对焊缝区域单张扫描形面与直径为 485 mm
的理想圆柱特征拟合，获取形面偏差云图，如图 25 所示。

可得，校形前筒形件在焊缝区域最大偏差为 12.02 mm，

偏差集中在靠近焊缝处，随校形压力增大焊缝区域特征

匹配偏差开始减小，在 1.5 MPa 时减小至 3.5 mm；当校形

压力进一步增大至 1.9 MPa，匹配偏差改善至 3.36 mm，

但此时筒形件胀大，造成筒形件成鼓形最大偏差已不是

出现在焊缝区域，而是集中在筒形件上下边缘。焊缝区

域缺陷改善主要集中在筒形件显著胀大之前。

4.2 校形模拟与试验结果对比

图 26 为不同壁厚筒形件校形试验结果，在等效压

力区间（0.9~1.1），相同等效压力不同初始壁厚下跳动

校正趋势一致，工件壁厚越大，对应跳动越小，即校形

效果越好。在 1.05 等效压力下不同壁厚筒形件跳动

在 4.5~6.5 mm 之间，相对于初始跳动，工件跳动减少了

57%~70%，与模拟获取的不同壁厚下筒形件跳动校正

偏差范围 60%~75% 一致。

通过对 1.5 mm 壁厚筒形件有限元模拟结果与试

验结果、两种有限元模型进行对比，第 1 种筒形件模型

为初始跳动 15 mm 的简化椭圆模型；第 2 种为扫描有

限元模型，筒形件为校形前实际扫描出的筒形件几何模

型，其余设置均相同。从模拟与试验结果来看（图 27），

简化椭圆模型与试验结果最大偏差为 23%，略高于扫描

有限元模型的 21%，扫描有限元模型还包括局部焊接变

形小缺陷，更符合实际情况，故模拟偏差较小。但是两

种有限元模型跳动变化趋势与实测值一致，在校形压力

区间两种有限元模型差别不大，采用简化椭圆模型能够

表征校形过程中工件径向圆跳动缺陷。

5 结论

（1）通过有限元模拟确定薄壁筒形件随校形压力

变化，工件变形可分为出现几何调节的弹性撑圆阶段、

物理调节为主的弹塑性光顺阶段和塑性胀大阶段；在略

高于理论校形压力的 1.05 等效压力下，筒形件没有明

显胀大，同时跳动校正效果最好，是最佳校形压力。

（2）获得了主要工艺条件对橡皮囊校形的过程和

校形质量的影响规律，在 0.9~1.1 等效压力区间，筒形件

的初始直径、跳动和壁厚对最终筒形件跳动校正效果有

影响，但对工件轴向校形区域影响较小，增大工件初始

直径、初始壁厚和初始跳动，校形后工件跳动的减少量

相应增长，但是由于零件校形后回弹，筒形件跳动最大

校正量不会超过 75%。

（3）对筒形件进行橡皮囊校形试验，筒形件焊缝区

域缺陷改善主要集中在筒形件显著胀大之前，验证校形

工艺可行。对不同壁厚筒形件进行橡皮囊校形试验，

相同等效压力下不同初始壁厚下跳动校正趋势与模拟

图25 1.5 mm 壁厚薄壁筒形件焊缝区域圆柱特征拟合偏差云图

Fig.25 Deviation cloud map of cylinder feature fitting in weld area of 1.5 mm wall thickness and thin-wall tubular parts
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结果一致；简化椭圆模型与试验结果最大跳动偏差为

23%，略高于扫描有限元模型的 21%，采用简化椭圆模

型能够表征工件不圆度缺陷。
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复合材料因其高比强度、高比刚度、热膨胀系数小、

耐腐蚀等优越性能 [1]，在航空航天领域被广泛应用，且

其用量及应用水平已成为评价飞行器先进性的重要标

志之一 [2–3]。复合材料作为新一代飞机机体结构的主要

材料之一 [4]，对其产品的制造质量有较高要求。复合材

料产品通常在成型模具中制造，且材料制造与结构成型

复合材料热压罐固化框架式成型模具的参数化设计

海 宇，周来水，安鲁陵
（南京航空航天大学，南京 210016）

[ 摘要 ]  为解决复合材料热压罐固化框架式成型模具设计过程中重复性工作较多、设计效率较低、后续修改困难等

问题，将参数化设计技术分为尺寸和拓扑结构的参数化设计两个方面，并运用于模具设计中。模具尺寸的参数化设

计在分析模具结构特点的基础上，提取出模具的主要设计参数，利用自顶向下的设计思路规划了模具的参数化设计

流程；引入参数追溯概念，提出对主要设计参数进行追溯的方法，以便通过参数驱动模具尺寸的快速修改。模具拓扑

结构的参数化设计结合 CATIA 的知识工程模块与面向对象的技术，实现参数化变更模具的拓扑结构。基于 CATIA 
CAA 二次开发平台，开发了复合材料固化框架式成型模具参数化设计系统，并给出实例验证。

关键词： 复合材料；框架式模具；参数化设计；参数追溯；拓扑结构

Parametric Design of Framed-Mold in Autoclave Processing for Composite Structures

HAI Yu, ZHOU Laishui, AN Luling
(Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China)

[ABSTRACT]  In order to solve the problems of repetitive work, low design efficiency and difficulty in subsequent 
modification in the design procedure of framed-mold in autoclave processing for composites structures, the parametric 
design technology which is applied to the design of the mold, is divided into two aspects: the parametric design of 
dimensions and the parametric design of topological structures. In terms of parametric design of dimensions, based on the 
analysis of structural characteristics of the mold, the main design parameters of the mold are extracted, and the parametric 
design process is planned using the top-down design method. The concept of parameters tracing and the method of tracing 
main design parameters are proposed so as to modify the dimensions of the mold rapidly through parameters. In aspect 
of parametric design of topological structures, some topological structures of the mold can be modified parametrically by 
combining the knowledge engineering module of CATIA with object-oriented technology. Based on CATIA CAA secondary 
development platform, a parametric design system of mold in autoclave processing for composites structures is developed 
and verified with examples.
Keywords:  Composite materials; Framed-mold; Parametric design; Parameters tracing; Topological structure
DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.01/02.084

同时完成，因此模具在极大程度上决定了复合材料构件

的外形、尺寸及与其他构件的配合精度等 [5]。

为了提高模具的设计效率和设计质量，国内外已有

研究将参数化设计、模板化设计及知识工程等技术融入

模具的设计过程，如 Lin 等 [6] 提取出拉延模的最小参数

集，开发了基于 Pro/E 平台的拉延模参数化设计系统，

引文格式：海宇 , 周来水 , 安鲁陵 . 复合材料热压罐固化框架式成型模具的参数化设计[J]. 航空制造技术 , 2023, 66(1/2): 84–91.
HAI Yu, ZHOU Laishui, AN Luling. Parametric design of framed-mold in autoclave processing for composite structures[J]. 
Aeronautical Manufacturing Technology, 2023, 66(1/2): 84–91.
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缩短了拉延模的设计周期；Wang 等 [7] 通过建立一组存

储企业设计经验的参数化模板，并开发基于模板的拉延

模结构设计系统，实现拉延模的流程化和快速化设计；

Hadzistevic 等 [8] 开发了基于规则推理的注塑模具设计

系统，帮助设计人员进行模具参数计算和模架选择，简

化了注塑模具的设计流程。现阶段热压罐成型工艺是

应用最广泛的复合材料成型方法，而框架式模具是此种

工艺中最常见的成型模具。框架式模具结构形式变化

较少，形状规则，支撑结构大多相似，零部件数量繁杂，

针对框架式模具的设计，李桂东等 [9] 引入参数级联驱动

概念，建立框架式模具支架的级联参数化模型，提出模

具支架的参数化设计方法；张富官等 [10] 在分析框架式

模具结构特点的基础上，提取设计参数，开发了包括型面

板和支架在内的模具整体参数化设计系统；田欢欢等 [11]

则针对模具支撑板的具体排布方式和支撑板通风孔的

对齐方式提出了相关算法；韩志仁等 [12] 采用敏捷开发

原则，使用模块化和参数化设计方法提高模具设计效率

的同时，给定参数规范值范围，实现了模具的规范化设

计。

现阶段各大航空制造企业在设计框架式模具时，虽

然已采用数字化方法，但仍需设计人员手动完成绘制草

图、创建特征等重复性工作，并对各个支撑板、底板等结

构逐个建模。在有限元分析完成需要对模具进行修改

时，由于模具各零部件间关系的复杂性，也需要对零部

件的诸多尺寸逐个修改。框架式模具的设计工作无论

在初始设计还是后续修改阶段，均存在效率低的问题。

本文针对复合材料构件框架式成型模具典型结构的设

计进行研究，对于初始设计阶段，提出自顶向下的框架

式成型模具参数化设计方法并开发相应系统，将需要人

工完成的重复性工作全部由参数化设计程序实现，以此

为基础，针对模具后续修改阶段效率低的问题，提出参

数追溯算法和拓扑结构的参数化设计方法，实现参数变

更驱动模具尺寸更新和拓扑结构的快速更改，为复合材

料构件成型模具的快速设计及修改提供一种有效的解

决方案。

1 结构分析

在热压罐成型工艺中复合材料构件依靠模具，需要

经过加热、保温等操作后固化成型，对成型模具的温度

场分布和热传导性等性能要求较高。具有蛋盒式结构

的框架式成型模具结构轻便，支撑板上开有多个散热通

风孔，其传热效率较高，模具型面加热快，温度分布较均

匀，在飞机制造企业被广泛应用。框架式成型模具由型

面板及支撑结构组成，支撑结构包括支撑板、叉车槽及

底板，如图 1 所示。型面板上表面与预浸料接触，用来

最终成型复合材料构件 [13]，下表面与支撑板贴合。支

撑板分为内支撑板和外支撑板，按照一定布局呈网格状

结构，U、V 向支撑板交叉处通过卡槽连接，板上开有若

干通风孔和散热孔，以提升模具的传热性能，保证复材

产品的成型质量。支撑板结构固定，散热孔和通风孔形

状相似。模具下端的底板上侧附有两个叉车槽，其分布

位于模具重心的两侧。

2 参数化设计

2.1 结构参数提取

参数化设计技术以几何约束来表达模型的形状特

征，同时通过参数定义尺寸约束，以尺寸约束驱动模型

的修改 [14]，因此参数是参数化设计方法的核心。复合

材料构件成型模具包含众多尺寸，若在参数化设计过程

中全部予以体现则过于繁杂，且无法通过修改少量参

数驱动整个模型的修改，因此本文在分析模具结构的

基础上，提炼出若干主参数以及次要参数，并建立与尺

寸变量之间的关系式，建立全参数驱动的复合材料构

件成型模具三维模型。结合图 2 所示的模具各部分结

构示意图，复合材料框架式成型模具设计主参数如表 1
所示。

主参数中包含一些控制模具尺寸变量的参数，其与

模具尺寸变量之间的关系式如表 2 所示。主参数决定

了模具结构的整体尺寸。除此之外，模具结构中还存在

一些决定局部尺寸的次要参数，包括通风孔倒圆角半

径，叉车槽型材方钢的宽度、高度和厚度。

2.2 自顶向下的模具设计流程

自顶向下的设计是从产品的顶层出发，按照产品的

设计功能和要求，先建立一个顶层基本骨架，在该骨架

的基础上进行各个子部件的详细设计方法 [15]。这种方

法使得各个子部件之间及子部件与骨架之间存在关联

关系，由顶层基本骨架管理整个装配体的设计，便于产

品各层级之间共享数据和传递设计意图的变更。由于

复合材料构件成型模具是一个复杂装配体，各个子部件

之间存在尺寸关联及拓扑关系，若采用传统的自底向上

图 1 复合材料构件框架式成型模具结构

Fig.1 Structure of composite components mold
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的设计方法，不便于协调子部件间的尺寸及空间位置，

因此本文采用自顶向下的设计思路规划模具的设计流

程，通过建立骨架与子部件间的参数关联，实现模具模

型的参数驱动，作为后续参数化修改模型的基础。

首先由设计人员从复合材料产品三维模型中提取

出成型面，经过修补孔洞、延伸、偏置等操作后形成模具

所需的复合材料产品成型曲面，设计人员向参数化设计

系统输入此成型曲面并创建模具型面板后，输入相关参

数以及定义基准，由系统自动生成复合材料成型模具顶

层基本骨架。骨架由复合材料产品成型曲面、支撑结构

轮廓多边形、底板基准平面及支撑板参数化网格构成，

如图 3 所示，是进行后续支撑结构设计的基础。基于顶

层基本骨架，设计人员通过输入预先计算的相关设计参

数，对支撑结构进行详细的参数化设计。在对支撑结构

进行详细设计时，内支撑板布局遵照支撑板参数化布局

网格，外支撑板依据轮廓多边形投影创建，底板定位于

底板基准平面，按照参数化布局网格生成底板网格。复

合材料成型模具参数化设计的具体流程如图 4 所示。

图 2 模具各部分结构示意图

Fig.2 Structure diagram of mold parts

表 2 主参数与模具尺寸变量的关系式

Table 2 Relationship of main parameters and dimension variables

主参数 模具尺寸变量 关系式

型面板厚度 T1

模具高度 Z Z=T1+H2+T3支撑板高度 H2

底板厚度 T3

通风孔分层高度 H1
通风孔宽度 X X=H1–2P

通风孔边距 P

U（V）向支撑板间距 D1（D2）
通风孔宽度 Y Y=D1（D2）–2P

通风孔边距 P

图 3 复合材料成型模具顶层基本骨架

Fig.3 Top basic skeleton of composite components mold

（a） 型面板

（b） 支撑板

（c） 底板

表 1 复合材料框架式成型模具设计主参数

Table 1 Main design parameters of composites framed-mold

设计参数 尺寸意义

T1 型面板厚度

S 成型曲面边线与轮廓多边形之间的偏移距离

T2 支撑板厚度

R 支撑板半圆形散热孔半径

V1 散热孔与支撑板边缘距离

V2 相邻散热孔间距

P 支撑板通风孔与支撑板边缘距离

H1 通风孔分层高度

W1 内底板宽度

W2 外底板宽度

T3 底板厚度

H2 支撑板高度

D1 U 向支撑板间距

D2 V 向支撑板间距

O1 两个叉车槽中心之间的距离

O2 叉车槽与模具中心之间的距离
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3 参数追溯

传统的复合材料成型模具设计方法依靠设计人员

手动建模，在设计过程中存在大量重复性工作，前文提

出的完全程序参数化设计方法虽然能够提高设计效率，

且建立了模具的参数化模型，但其中子部件之间及子部

件与骨架间的参数关联无法直观体现于生成的模型中，

导致设计人员无法迅速了解当前模具的所设参数，设

计人员修改模具时也无处输入自己的设计意图。针对

此问题，本文结合 CATIA 知识工程，提出了参数追溯算

法。

参数追溯是参数化设计系统自动对设计人员给定

的初始设计主参数进行追踪，并将参数添加到三维模型

的特征树中，然后创建追溯到的主要参数与模具尺寸变

量的关系式，实现参数和参数关联可视化，由此便于设

计人员直观获知当前模具的各项主要参数，同时在后续

修改模具时也可通过变更特征树上的参数值修改模具

尺寸，并驱动模具模型更新。

根据参数与模具的主要结构和尺寸变量的关系，将

待追溯参数分为尺寸参数和位置参数两类，表 1 中所列

参数 1~11 为尺寸参数，12~16 为位置参数。尺寸参数

决定了模具模型草图中的尺寸变量，如散热孔半径 R、

通风孔边距 P 等尺寸为支撑板草图中的尺寸，或如型面

板厚度 T1、支撑板厚度 T2 等为凸台特征拉伸长度参数；

位置参数控制模具顶层基本骨架中基准点和基准平面

的位置，其控制关系如图 5 和 6 所示。

两类待追溯参数有不同的追溯方法，驱动模具模型

更新的原理也不同。对一给定尺寸参数 A，其追溯和驱

动模具模型更新的实现方法如图 7（a）所示。

对于位置参数，U（V）向支撑板间距参数 D1（D2）

与支撑板高度参数 H2 及叉车槽相关参数 O1、O2 追溯方

法不尽相同。支撑板间距参数的追溯和驱动模具模型

更新的实现方法如图 7（b）所示。

对于支撑板高度参数 H2 及叉车槽相关参数 O1、

O2，调用接口将其加入特征树，赋值为设计人员给定的

初始值，创建与对应基准平面的控制关系式，修改参数

时可利用关系式改变基准平面的位置，驱动支撑板下边

界、底板和叉车槽位置的更新。

图 4　复合材料成型模具参数化设计流程图

Fig.4　Overall parametric design flow chart of composite components mold
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4 模具拓扑结构的参数化设计

模具中的抽真空管路出口通常设置于模具外支撑

板的矩形通风孔中，如图 8（a）所示。由于参数化模型

往往由程序批量生成，不支持个性化定义，若模具中通

风孔不符合设置管路出口的要求，或某些结构存在不合

理之处，则需设计人员手动修改模具，既降低了设计效

率，而且修改后的结构依赖设计人员的经验，也不符合

标准化设计理念。

传统参数化设计方法只能实现尺寸参数化，对模型

几何拓扑结构的修改则无能为力。面向对象的技术被

用于对特征进行描述，使得特征不仅包含了尺寸属性，

也包含了拓扑信息 [16]。在 CATIA 中，特征的拓扑信息

表现为一布尔类型的参数：活动性（Activity），当该参数

值为 True 时，对应特征即被激活并显示在产品模型中；

当该参数值为 False 时，特征不被激活，不显示在产品模

型中。CATIA 知识工程中的规则模块允许设计人员编

写条件语句，控制某一行为在满足所定义的特定条件时

即被触发。综合以上技术基础，以通风孔为例，描述参

数化驱动模具拓扑结构特征变更的方法如下。

（1） 在需变更的三角形通风孔处预设一矩形凹槽

特征，如图 8（b）所示。

（2） 创建一布尔类型的全局参数 B，控制凹槽特征

的激活与否。

（3） 调用规则模块相应接口，编写条件控制语句：

当全局控制参数 B 的值为 True 时，凹槽特征的 Activity
参数值为 True，则此处通风孔变为所需形状；当 B 的值

为 False 时，Activity 值为 False，则此处通风孔仍为三角

形。

设计人员只需更改全局控制参数的值，即可驱动模

型拓扑结构变更，节约了时间成本。通过定义预设凹槽

特征的标准，还可消除设计人员的个人经验对结构修改

过程的影响，符合标准化设计理念。

5 设计实例

本文使用 CAA 开发工具开发了基于 CATIA 平台

的复合材料框架式成型模具参数化设计系统，并通过调

用接口等方法实现了参数追溯算法及拓扑结构的参数

化设计。如图 9 所示，以某型飞机复合材料构件成型模

具的设计为例，其初始设计及后续修改流程如下。

（1） 根据上文提出的参数化设计流程，首先设计人

员向系统内导入 2760 mm×960 mm 的复合材料产品成

型曲面，创建型面板，然后在交互界面输入相应参数，参

数设置如表 3 所示，得到成型模具初始数模如图 9（c）

所示。

（2） 根据上文提出的参数追溯算法，程序在生成模

具数模的同时，对设计人员输入的结构参数进行识别，

图 5　位置参数与模具元素的控制关系

Fig.5　Control relationship of positional parameters and components of mold

图 6 位置参数及模具元素示意图

Fig.6 Schematic diagram of reference point and plane
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图 7 参数追溯流程图

Fig.7 Flow chart of parameters tracing

图 8 抽真空管路系统出口及通风孔的更改

Fig.8 Vacuum pipeline system outlet and modification of vant



90 航空制造技术·2023年第66卷第1/2期

研究论文 RESEARCH

（a）复合材料产品成型曲面

（b）系统用户界面

（c）复合材料热压罐固化框架式成型模具

表 3 主参数具体数值设置

Table 3 Values of main parameters

主参数 数值 /mm

T1 12

S 60

T2 10

R 40

V1 50

V2 55

P 50

H1 310

W1 100

W2 100

T3 10

H2 800

D1 450

D2 450

O1 1100

O2 550

图 9 模具参数化设计实例

Fig.9 Example of parametric design of mold

图 10 部分参数追溯结果及关系式

Fig.10 Tracing results and relations of some parameters

图 11 通风孔结构更改示意图

Fig.11 Modification of vant

采用不同的方法自动进行追溯，并将追溯结果及驱动

关系式添加入结构树中，部分参数追溯结果如图 10 所

示。设计人员更改参数值，通过关系式可快速修改模

具尺寸。

（3） 由图 9（c）可知，当前模具中通风孔形状为三

角形，若需将一处通风孔更改为矩形，只需根据拓扑结

构的参数化设计方法，在对应位置预设矩形凹槽特征，

创建一布尔参数，编写相应控制规则以控制凹槽特征

的激活与否，即可快速修改模具的拓扑结构，如图 11 所

示。

根据上述流程，设计人员使用模具参数化设计系

统可在 10 min 内完成模具的初始设计及后续尺寸和

拓扑结构的修改，而手动完成这一系列工作则需 1 h 以

上。

6 结论

（1） 提出了复合材料热压罐固化框架式成型模具

的参数化设计方法，利用自顶向下的设计方法规划了模

具的参数化设计流程。使用 CAA 开发工具开发了基于
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CATIA 平台的复合材料构件框架式成型模具参数化设

计系统，并使用实例验证了方法的可行性，结果显示使

用系统可大幅缩短模具设计时间。

（2） 引入参数追溯概念，针对不同类型的主要设计

参数，提出了不同的参数追溯方法，通过参数驱动模具

尺寸更改，解决了修改模具尺寸困难的问题。

（3） 将参数化设计方法与面向对象的技术结合，使

用全局参数控制特征的布尔属性，提出了模具拓扑结构

的参数化设计方法，可快速对通风孔等结构进行修改，

提高了修改模具拓扑结构的效率。

（4） 通常模具在完成初始设计后还需进行有限元

分析和优化，需要修改如支撑板厚度、通风孔高度等

模具的尺寸和通风孔形状等拓扑结构，以减轻模具重

量，改善模具传热性能。本文提出的参数追溯算法及

拓扑结构的参数化设计方法可快速变更模具尺寸和拓

扑结构，为优化结果反馈入模具的三维模型提供有效

途径。

参  考  文  献

[1]　HALE D K. The physical properties of composite materials[J]. 
Journal of Materialsence, 1976, 11(11): 2105–2141.

[2]　杜善义 . 先进复合材料与航空航天 [J]. 复合材料学报 , 
2007, 24(1): 1–12.

DU Shanyi. Advanced composite materials and aerospace 
engineering[J]. Acta Materiae Compositae Sinica, 2007, 24(1): 1–12.

[3]　顾轶卓 , 李敏 , 李艳霞 , 等 . 飞行器结构用复合材料制造技

术与工艺理论进展 [J]. 航空学报 , 2015, 36(8): 2773–2797.
GU Yizhuo, LI Min, LI Yanxia, et al. Progress on manufacturing 

technology and process theory of aircraft composite structure[J]. Acta 
Aeronautica et Astronautica Sinica, 2015, 36(8): 2773–2797.

[4]　安鲁陵 , 李薇 , 孙小峰 , 等 . 飞机复合材料构件工装的数字

化设计 [J]. 航空制造技术 , 2010, 50(6): 74–77.
AN Luling, LI Wei, SUN Xiaofeng, et al. Digital design of assembly 

jig for aircraft composites structure[J]. Aeronautical Manufacturing 
Technology, 2010, 50(6): 74–77.

[5]　匡载平 , 梁宪珠 , 张西伟 , 等 . 复合材料模具技术 [J]. 航空

制造技术 , 2016, 59(17): 86–89.
KUANG Zaiping, LIANG Xianzhu, ZHANG Xiwei, et al. 

Technology of composite mould[J]. Aeronautical Manufacturing 
Technology, 2016, 59(17): 86–89.

[6]　LIN B T, CHAN C K, WANG J C. A knowledge-based 
parametric design system for drawing dies[J]. The International Journal 
of Advanced Manufacturing Technology, 2008, 36(7–8): 671–680.

[7]　WANG Y L, HU X G. Research on templated-based 
parameterized structure design for drawing dies[C]. Second International 
Conference on Digital Manufacturing & Automation, Zhangjiajie, 2011.

[8]　HADZISTEVIC M, MATIN I, HODOLIC J, et al. Rule base 
reasoning in the knowledge-based mould design system[J]. Tehnicki 
Vjesnik, 2014, 21(5): 1143–1148. 

[9]　李桂东 , 周来水 . 复合材料构件成型模具设计方法 [J]. 南京

航空航天大学学报 , 2009, 41(6): 777–782.
LI Guidong, ZHOU Laishui. Design method for composite 

component mold[J]. Journal of Nanjing University of Aeronautics & 
Astronautics, 2009, 41(6): 777–782.

[10]　张富官 , 安鲁陵 , 李汝鹏 . 复合材料构件成型模具的参数

化设计 [J]. 宇航材料工艺 , 2008, 38(6): 10–14.
ZHANG Fuguan, AN Luling, LI Rupeng. Parameterized design 

of molding tool for composite component[J]. Aerospace Materials & 
Technology, 2008, 38(6): 10–14. 

[11]　田欢欢 , 安鲁陵 . 飞机复合材料构件成型模具型板架参数

化设计 [J]. 航空制造技术 , 2015, 58(1): 119–121.
TIAN Huanhuan, AN Luling. Parametric design of mold plate 

rack for aircraft composites component[J]. Aeronautical Manufacturing 
Technology, 2015, 58(1): 119–121. 

[12]　韩志仁 , 贾琛 , 何万飞 , 等 . 复合材料模具模块化、规范化、

数字化快速设计研究 [J]. 航空制造技术 , 2017, 60(18): 79–82, 92.
HAN Zhiren,  JIA Chen,  HE Wanfei ,  e t  a l .  Research on 

modularization, standardization and digital rapid design in composite 
molds[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2017, 60(18): 79–82, 
92. 

[13]　毕凤阳 . 面向大幅面 CFRP 制件的框架式模具设计系统关

键技术研究[D]. 哈尔滨 : 哈尔滨工业大学 , 2014.
BI Fengyang. Research on key technologies of computer aided 

design system for large size CFRP parts framed-mould[D]. Harbin: 
Harbin Institute of Technology, 2014.

[14]　张峰 , 李兆前 , 黄传真 . 参数化设计的研究现状与发展趋

势 [J]. 机械工程师 , 2002(1): 13–15.
ZHANG Feng, LI Zhaoqian, HUANG Chuanzhen. The research 

status quo and development trends of parameterized design[J]. 
Mechanical Engineer, 2002(1): 13–15.

[15]　齐从谦 , 崔琼瑶 . 基于参数化技术的 CAD 创新设计方法

研究 [J]. 中国机械工程 , 2003, 14(8): 681–683.
QI Congqian, CUI Qiongyao. Research on innovation design 

method of CAD based on parametric technology[J]. China Mechanical 
Engineering, 2003, 14(8): 681–683. 

[16]　魏晓东 . 飞机装配工装快速设计技术研究与系统开发 [D]. 
南京 : 南京航空航天大学 , 2019.

WEI Xiaodong. Research and system development of rapid design 
technology for aircraft assembly tooling[D]. Nanjing: Nanjing University 
of Aeronautics and Astronautics, 2019. 

通讯作者：周来水，教授，博士生导师，主要研究方向为数字化制造。

（责编  古京）



92 航空制造技术·2023年第66卷第1/2期

研究论文 RESEARCH

飞机产品在制造过程中，其零部件的种类和数量非

常多，整机结构复杂，装配耗时且成本高 [1]。同时，构成

飞机主体结构的零部件多为钣金件，尺寸较大、质量轻，

在装配的过程中容易发生变形。因此，为保证飞机的装

配质量，必须确保待装配零部件的结构外形与安装位置

准确，这就需要在装配过程中大量使用专用的装配工艺

装备 [2]。装配工艺装备是指飞机产品在由组件、部件装

配到总装配的过程中，用以控制其几何参数所用的具有

定位功能的专用装备，即产品制造过程中所需的刀具、

夹具、模具、量具等工具的总称，在飞机 [3–4]、汽车 [5–6]、轨

基于数字孪生的飞机型架可视化装配工艺设计*

靳江艳 1，庞彩珠 1，方忆湘 1，赵　亮 1，2，李景伟 1

（1. 河北科技大学，石家庄 050018；
2. 中车唐山机车车辆有限公司，唐山 064000）

[ 摘要 ]　装配型架是飞机机翼、机身等部件装配普遍采用的装配工艺装备，具有远高于其他所装配飞机部件的装配

精度要求。本文以某型号飞机部件装配型架为研究对象，面向装配工艺装备精确安装需要，应用数字孪生技术的相

关技术理念，构建基于数字孪生的装配过程模型，综合考虑与型架装配过程关联的人员、工具、标准、检验要求等相关

构成元素，规划型架装配过程并进行仿真验证，以可视化装配工艺指令指导实际装配过程，并通过建立数字空间与物

理空间的关联实现信息交互与反馈。

关键词：飞机装配；装配型架；装配工艺规划；数字孪生；装配工艺执行；信息交互与反馈

Digital Twin-Based Visual Assembly Process Design for Aircraft Tools
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[ABSTRACT]　The assembly tools are the assembly process equipment for aircraft wings, fuselage, and other 
components. It has much higher assembly accuracy requirements than the aircraft components assembled on it. In this 
paper, the assembly tools of an aircraft component are the research object. According to the technical concepts of digital 
twin, a digital twin-based assembly process model is constructed to install assembly equipment accurately. And considering 
related elements such as personnel, tools, standards, and inspection requirements associated with the tools assembly 
process, the assembly process of the tools is planned and simulated. The visual assembly process orders are used to guide 
the actual assembly process, and the information interaction and feedback are realized by establishing the association 
between digital space and physical space.
Keywords: Aircraft assembly; Assembly tools; Assembly process planning; Digital twin; Assembly process execution; 
                    Information interaction and feedback
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道机车 [7] 等制造领域中被广泛应用。其中，装配型架作

为装配工装中的一种重要装配定位夹具，具有独立的定

位系统，用于飞机部件、段件、组件等装配单元的定位和

夹紧，是飞机装配的重要辅助装置，一般分为骨架、定位

件、夹紧件和辅助设备 4 个部分 [8]。

随着当前世界经济与技术飞速发展，全球的制造业

都在向着智能制造转变，基于模型的定义（Model based 
definition，MBD）技 术 [9–10] 和 产 品 数 据 管 理（Product 
data management，PDM）等技术逐渐发展成熟的同时也

暴露出了产品在制造过程中存在设计部门与生产部门

之间沟通障碍等问题 [11–12]。数字孪生技术作为智能制

造的核心技术之一 [13–16]，能够根据实际运行状态和环

境变化的数据对物体实际运行情况进行仿真预测，加强

物理实体与信息数据之间的全面交互与深度融合 [17–18]。

型架作为保障飞机装配质量的重要工艺装备，其装配工

作的重要性不言而喻。型架安装过程通常需要借助激

光跟踪仪等数字化测量设备来完成，怎样在数字化环境

下，更快地实现实测值和理论值之间的协调是目前研究

的重要课题。应用数字孪生技术可以建立理论数据与

现场数据之间的关联，保证型架装配质量，并缩短装配

周期。与传统方法相比，基于数字孪生的装配工艺规划

能够更好实现面向生产过程的建模与仿真，一方面通过

在虚拟环境中发现工艺问题并提前修改优化，能极大地

提高方案的可行性和产品质量，避免由于操作者无法根

据现场情况确定安装步骤导致对装配过程的整体把控

不足，消除设计部门与制造车间的信息传递障碍，形成

对装配现场高效的安装指导；另一方面将装配过程中的

测量数据等制造信息经交互接口存储到后台数据库，为

型架后期的定检与复测提供数据支持。本研究以某型

号飞机的装配型架为研究对象，探讨基于数字孪生的型

架装配工艺规划实现技术，旨在提高型架的装配效率和

装配质量。

1　基于数字孪生的飞机型架装配工艺设计
      解决方案

1.1　基于数字孪生的型架装配工艺规划总体方案

数字孪生技术应用需要具备物理空间的物理产品、

虚拟世界的虚拟产品以及连接虚拟产品与物理产品的

数据和信息 3 要素 [19]。针对研究对象综合考虑与型架

装配过程关联的人员、工具、标准、检验要求等相关构成

元素，完成整个方案的编制，将总体安装方案分为数字

空间下型架装配工艺规划与仿真验证、物理空间的实际

安装过程和连接两个空间的信息交互平台构建 3 部分，

得到如图 1 所示数字孪生技术下的型架装配工艺规划

总体方案。

面向型架装配过程的数字孪生技术应用，分析型架

各类定位构件安装精度要求与装配结构特点，划分零部

件装配结构层次并确定装配工艺顺序，规划型架装配过

程并进行仿真验证，在数字空间形成以可视化装配工艺

文件为表达形式，且与实际装配现场一致的数字孪生装

配过程模型；物理装配现场依据可视化装配工艺文件确

认装配现场相关信息、执行装配工艺指令，完成型架的

装配，并通过连接物理空间与数字空间的信息交互接口

反馈装配进程信息及装配过程中出现的问题，以完善和

改进型架装配工艺；构建连接数字空间与物理空间的信

息交互接口，实现接收型架工艺指令、执行装配过程并

反馈各类装配进程信息。

1.2　型架坐标系的拟合过程

型架的装配以及装配完成后的复测与定检的主要

对象都是定位件和夹紧件。由于激光跟踪仪实际测量

获得的坐标值是在测量坐标系下的实测值，代表零件在

测量坐标系下的实际位置，而飞机产品零部件和型架定

位元件的设计都是基于产品坐标系，数模中所有的理论

坐标值都被统一到产品坐标系下，因此需要通过型架的

关键控制点将不同坐标系统一，如图 2 所示。

统一坐标系即指在装配过程中，将通过激光跟踪仪

获取的测量坐标系与数模中的产品坐标系，通过一定的

转换关系将两者共同拟合到型架坐标系下，通过实测值

与理论值对比，控制两者之间的偏移误差，完成整个型

架的装配。坐标系拟合过程如图 3 所示，理论坐标值如

图 4 所示。

2　型架装配过程建模与仿真

面向现场的实际生产环境，在数字空间通过算法拟

合坐标系，综合考虑待装零件、测量工具及工作人员的

分配情况，编制详细的装配工艺规程，建立以产品信息、

工艺信息、资源信息为主要内容的工艺结构，确定每个

工序的具体内容，获取关键控制点的理论值，完成详细

的工艺设计，并通过仿真验证型架装配工艺的可行性，

生成数字化的装配工艺文件。

2.1　PPR 结构模型与工艺编制

在 DELMIA 软件的数字化工艺工程（Digital process 
engineer，DPE）模块中完成数字空间下型架装配工艺规

划。首先，工艺人员结合产品数模和型架物料清单（Bill 
of material，BOM）表，对型架零部件按照精度要求和

类型进行分类管理，确定型架的装配工序并编制详细的

工步内容，针对型架的层次关系和属性信息定制专属工

艺模板 [20]。其次，对生产过程中所有产品、工艺和制造

资源信息进行组织、管理和评估，以 DPE 二次开发的方

式批量导入型架模型和信息，将装配过程需要的人员信
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数字空间下型架的装配工艺规划与仿真验证 物理空间的实际安装过程
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息、安装工具及测量设备等所有参与到实际装配过程的

元素导入资源信息，建立工艺结构树并录入工艺信息。

最后，开展装配工艺过程仿真，对上述详细工艺内容规

定的装配顺序、装配路径、工艺装备和工具、人机工程等

进行验证、调整和完善，直到获得正确的工艺规程，生成

产品、工艺、资源相互关联的产品 – 工艺 – 资源（Product–
process–resource，PPR）结构模型 [21]，如图 5 所示。

2.2　装配仿真验证

数字空间的装配工艺过程仿真是对所编制的工艺

指令进行可靠性验证，是整个工艺设计结果合理性和

有效性的保证。在 DELMIA 软件的数字化制造工艺

（Digital process manufacturing，DPM）模块中开展的装

配仿真过程如图 6 所示。通过仿真验证可以在实际装

配之前发现工艺设计中不合理的内容，并提前修改完

善，降低企业的返工成本并提高车间整体的工作效率和

准确度。

其中，装配工艺仿真过程主要包括装配顺序仿真、

装配路径仿真、装配干涉检查和装配对象检查，如图 7
所示。装配顺序仿真主要检验工艺结构树下的各级节

点的设计是否合理，判断零部件能否无阻碍拆装；装配

路径仿真是根据货架的摆放位置规划一条恰当的路线

将零件逐步安装到指定位置，在避免干涉的前提下选择

最优路线；装配干涉检查是指在完成仿真后通过碰撞检

查来找出装配过程中型架零部件之间的干涉问题；装配

对象检查针对各装配工艺结点所需的零件及工装是否

缺少或冗余。

图 1　基于数字孪生的型架装配工艺规划总体方案

Fig.1　General scheme of tools assembly process planning based on digital twin
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DPE 的工艺设计与 DPM 的仿真验证是相互统一的，

在 DPE 下编制初步的工艺结构到仿真环境里，在仿真的

同时填写工艺内容，对不合适的工艺结构做出调整，两者

的数据可以保持同步更新，保证了工艺信息的一致性。

2.3　数字化装配工艺文件

通过装配仿真进一步验证了型架整体装配方案的

可实施性，为了更加便捷地指导现场的装配工作，需要

对车间发送可视化的装配工艺指令，并将 DPE 中设计

和规划的工艺内容以文件的形式储存并发放到制造车

间。数字化的装配工艺文件应包含 DPE 中设计的全部

工艺内容，为了满足信息的快速查阅和工艺文件的批量

生成，通过二次开发接口为 DPE 编写 VB Script 软件的

脚本程序，批量提取装配制造信息，在装配大纲中生成

文字版的装配工艺并自动获取与本次装配相关联的注

意事项、质量要求、产品技术条件等内容。最后将虚拟

装配录制成视频并捕捉三维装配细节图片，以二次开发

的形式加载到装配大纲中，完成型架数字化装配工艺文

件的创建，如图 8 所示。

图 2　型架装配过程总体规划

Fig.2　Tools assembly process planning

图 3　坐标系拟合过程

Fig.3　Coordinate system fitting process
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3　工艺执行与信息反馈

物理空间接收数字空间编制的装配工艺文件，依据

相关指令完成实际的装配过程，提出型架的检测与维护

方案，同时通过电子设备采集和记录现场装配进程信息

和现场装配问题，并将装配问题反馈至相应部门。

信息的采集要贯穿整个安装过程，需要工作人员持

有记录人员信息的工牌进入装配现场，逐个比对并登记

待装产品和资源的信息。相较于传统的型架装配，信息

采集技术使车间对零部件和资源信息的感应和读取方

式更加便捷、高效，加强了整个安装过程的信息化和数

字化。物理空间信息的采集主要依靠条形码或电子标

签记录所需信息，通过扫码枪或无线射频识别（Radio 
frequency identification，RFID）扫描并读取记录信息 [22]，

验证现场带有标识的产品和资源是否符合使用需求。

待产品装配完成后将电子标签固定到对应零件上，工作

人员扫码即可便捷读取所需信息，标签应包含编号、名
图 4　关键控制点理论坐标值

Fig.4　Theoretical coordinate value of key point

图 5　DPE 下的 PPR 模型树

Fig.5　PPR model tree under DPE

导入工艺结构树 结束仿真选择工艺节点 规划仿真动作 跟踪仪测量 视点插入 装配仿真
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数据与
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图 6　DPM 下的装配仿真设计流程

Fig.6　Assembly simulation design process under DPM
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（a）装配顺序仿真 （b）装配路径仿真

（c）装配干涉检查 （d）装配对象检查
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图 7　装配工艺仿真

Fig.7　Assembly process simulation

图 8　型架的数字化装配工艺文件

Fig.8　Digital process document for tools assembly

称、所属部件等内容。

物理装配车间可以利用交互接口完成对现场问题

的反馈，如图 9 和 10 所示。如装配过程中的工序问

题、零件问题、工具不足等，装配人员都可以通过手机

录制并上传现场出现问题的视频或高清图片等附件，

配以相关文字说明，通过平台的反馈功能选择问题类

型，并 借 助 制 造 执 行 系 统 （Manufacturing execution 

system，MES）检索相关人员信息库，当反馈内容上传

到对应部门时，系统会发出提示，提醒相关人员尽快

处理。在复检中检测各个定位件的工作平面与定位

孔，以及检测组件间的相互配合公差，例如图 11 为装

配完成后的主辅梁类接头，分别负责机翼的前、中、后

3 段的加紧和定位，需保证 3 个接头的定位轴线同处

于公差范围内。当所有部件检测均合格后，生成一份
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及装配工艺要求等内容，依据工艺指令确认待装零件、

装配资源是否准备就绪、测量工具是否完成校准，施工

环境能否保证装配工作顺利进行等。操作人员按照工

艺文件和装配指令完成型架的安装，将装配过程中的工

作进程信息与问题及时由交互接口系统上传至 MES，

反馈给相关工艺人员，为整个工艺提供改进与优化的依

据，最后重新下发修订后的工艺文件，使整个工艺过程

的信息流成为闭环，如图 12 所示。

基于数字孪生技术的型架装配工艺规划将型架制

造和使用过程中涉及到的全部零件、设备、工具和人员

联系起来，及时发布工作信息，综合考虑型架在制造和

装配过程的需求，应用 VB.NET 软件开发交互接口，通

过 Access 数据库实现数据管理，包括数据存储、读取和

传递等功能，通过与 Excel 的链接对数据进行整合、汇

总及生产报告。接口的主要功能包括装配执行、信息反

馈和复检与维护。

（1）装配执行。装配现场操作人员接收工艺文件

和装配指令后，依据可视化的工艺指令，按步骤完成型

架的装配工作，同时记录每个装配工步完成后的制造信

息、测量数据、进程信息和完工时间等工艺执行信息。

装配工艺执行界面如图 13 所示。

（2）信息反馈。物理现场装配过程中产生的信息

分为 2 类：一类是装配工艺执行信息，另一类是装配过

程中出现的问题。对于装配工艺执行信息，通过条码技
图 9　RFID 采集数据的过程

Fig.9　Process of RFID data acquisition

图 10　数据采集与反馈过程

Fig.10　Data collection and feedback process

整体的检测结果和报告，将所有装配过程信息导入到

电子标签中。待需要使用型架安装机翼时，通过 RFID
或扫码枪扫描，即可立即获取包括检测结果在内的所

有制造信息。

4　交互接口的构建

信息交互接口构建的最终目的是实现数字空间向

物理空间的信息传递和物理空间向数字空间的信息反

馈，即实现整个型架装配工艺执行的信息交互。首先，

工艺设计人员为型架装配规划合理的工艺内容，将工艺

文件和装配指令通过企业内部的 MES 下发到装配车间

的移动终端上。然后，装配人员通过终端设备查看工艺

文件，在装配执行前熟悉装配对象、装配顺序、装配方法
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工艺执行信息通过信息交互接口反馈至 MES 系统，通

过 MES 系统随时监控当前的装配进度、产品工艺状态、

设备状态、物料信息和关键装配数据等执行信息。对于

装配过程中出现的问题，进一步细化为产品、工艺和资

源 3 类信息，便于相关部门处理不同类型的问题，如图

14 所示。通过信息交互接口记录问题内容、发生时间、

工艺状态、产生原因、处理方案、处理结果和处理人员等

信息，并反馈至 MES 系统，形成实做工艺执行信息，作

为后续装配工作的参考。

（3）复检与维护。该功能区详细记录着型架每次

的检测信息以及维护内容，登记检测人员和型架使用

状态等基本信息，重点检测使用焊接或水泥等方式固

定的位置，避免误差累计从整体评价零件组合间的形

位公差，选择添加附件可将每次的检测报告上传至系

统，检测界面如图 15 所示。每次复检和维护的型架状

态、时间和人员等信息通过信息交互接口记录并反馈

至 MES 系统，便于在装配工艺执行过程中获取型架的

最新状态信息。

5　结论

（1）以某飞机的机翼及其装配型架为研究对象，构建

由数字化装配工艺规划、实际装配执行过程以及两者之

间的信息传递 3 部分内容构成的装配型架在数字孪生技

术下的装配工艺设计解决方案，建立三维数字化的安装

工艺与装配现场工艺执行过程的闭环控制与实现模式。

（2）在数字空间，依据基于数字孪生的型架装配工

艺规划及实施总体技术方案，通过研究分析型架各类定

位构件安装精度要求与装配结构特点，划分零部件装配

结构层次并确定装配工艺顺序，以达索公司的工艺规划

与仿真软件 DELMIA 为支撑平台，进行装配工艺设计

与装配过程仿真，生成包含详细工序内容的可视化三维

装配工艺文件，用于指导物理现场的实际装配进程；物

理装配现场依据可视化装配工艺文件确认装配现场相

关信息、执行装配工艺指令，完成型架的装配。

（3）通过分析物理空间与数字空间交互信息的构

图 12　工艺过程信息流模型

Fig.12　Process information flow model

大梁接头定位轴线 辅梁定位轴线

图 11　接头轴线之间的协调

Fig.11　Coordinating between joint axes
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成，构建信息流模型，应用 VB.NET 软件设计并开发信

息交互平台，实现装配信息的传递与反馈，对于提高装

配效率和装配质量具有重要意义。
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某涡扇发动机是热、力、电、磁等恶劣环境条件下长

期反复使用的热力机械，其中转子系统是发动机的重要

组成部分，其装配工艺可靠性对发动机的性能及稳定性

具有重要影响，试车过程中曾出现转子系统碰磨、松动、

不平衡量增大等问题，导致发动机结构出现损伤故障。

转子系统的工艺故障模式多种多样，故障原因与多种工

艺因素相关，因此需要对转子系统的装配工艺可靠性进

行全面分析 [1]。

PFMEA 作为工艺可靠性保障技术 [2]，是一种有效

的装配工艺可靠性分析方法。PFMEA 的实质是在假

涡扇发动机转子系统装配过程 PFMEA 技术应用研究*

周建华 1，张发平 2，李 伊 2，何 山 1
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[ 摘要 ]  为了进一步提高涡扇发动机转子系统装配的可靠性，根据涡扇发动机转子系统的装配工艺特点，提出了一

种针对转子系统装配的工艺故障模式影响分析方法。给出了转子系统装配的 PFMEA 分析流程、PFMEA 分析对象，

并以螺母装配工序和转子动平衡工序为例进行了 PFMEA 分析，给出了典型的工艺故障模式，并提出相应的故障预

防措施，以达到提高转子系统工艺可靠性的目的。为提高 PFMEA 分析效率，实现转子系统装配工艺故障模式的有

效管理，提出了 PFMEA 分析系统，给出了系统的功能模块和实现方法。
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定工艺设计无误且满足要求的情况下，梳理工艺流程

中每道工序潜在的工艺缺陷 / 故障及其影响，分析其原

因，针对每个原因提出相应的控制措施和检测要求，并

对控制措施的有效性进行验证，以此实现对每一个工

艺缺陷 / 故障的闭环管理，达到消减与控制工艺缺陷 /
故障，提高工艺可靠性，保证产品合格率的目的 [3]。因

此，研究涡扇发动机转子系统装配过程 PFMEA 技术、

进行转子系统 PFMEA 分析、获得转子系统装配工艺故

障模式对提升转子系统装配工艺可靠性具有重要意义。

1 转子系统装配工艺分析

1.1 转子系统组成

转子系统是涡扇发动机的重要组成部分，某涡扇发

动机转子系统主要由高压涡轮转子、斜流轮、甩油盘、调

整垫、螺母锁紧环、螺母、止推环、轴流轮、防振环、防振

弹性环、轴斜转接座、轴承等组成。

1.2 转子系统装配工艺流程分析

某涡扇发动机转子系统中，斜流轮、甩油盘、调整

垫、止推环、轴流轮、防振环、防振弹性环、轴斜转接座、

轴承均安装在高压涡轮转子上。轴斜转接座、斜流轮与

高压涡轮转子为过盈配合，采用热装的工艺方法，其余

零件为小间隙配合，通过压装的工艺方法进行装配。以

上各件安装到位后，通过拧紧螺母将转子轴系压紧，装

配过程中，螺母拧紧力矩需在技术参数要求范围内严格

控制，以保证转子系统的预紧力。装配完成后要求轴斜

转接座与轴流轮、斜流轮端面之间无轴向间隙，并测量

螺母外圆的跳动量，检测装配质量。满足要求后进行动

平衡测试及校正，保证转子系统的剩余不平衡量满足要

求 [4]。如果螺母跳动量或转子不平衡量不满足要求，则

需分解转子系统，重新装配并测量，直到满足要求为止。

转子系统装配工艺流程如图 1 所示。

2　转子系统 PFMEA 应用

通过对产品制造过程中可能出现的故障模式进行

评估和分析，PFMEA 可以辅助工艺人员制定相应的工

艺故障预防措施，降低和避免产品缺陷 [5]。因此，本研

究采用 PFMEA 方法，结合发动机装配过程的历史数据

和关键质量特性对发动机性能的影响，分析发动机转子

系统的工艺故障模式，并评估可能的影响结果，明确发

动机转子系统过程中的薄弱工艺环节，并提出改进和预

防措施。针对 PFMEA 分析得到的工艺故障，从故障模

式、故障原因和故障影响等方面进行分析，并计算风险

优先数（RPN）, 确定关键工艺故障模式、重要工艺故障

模式等，并制定改进措施，提高转子系统装配工艺可靠

性 [6]。

2.1 转子系统 PFMEA 分析流程

基于 PFMEA 技术，研究制定了发动机转子系统的

PFMEA 分析流程，如图 2 所示 [7]。

2.2 转子系统 PFMEA 分析对象

根据某涡扇发动机转子系统结构及装配工艺，结合

该类发动机历史试验数据及工艺经验，分析约 1000 台

发动机装配数据和发动机性能数据，发现与装配相关的

发动机振动故障中，由于转子螺母预紧力及转子系统不

平衡量这两个质量特性超差导致的约占 83%。因此将

形成以上两个质量特性的螺母装配工序及转子动平衡

工序作为 PFMEA 分析对象，进行 PFMEA 分析，并针对

图1 高压涡轮转子装配工艺流程图 
Fig. 1 High-pressure turbine rotor assembly process flow chart
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识别出的薄弱环节采取改进措施，可提高转子系统的装

配工艺可靠性。

2.3 转子系统 PFMEA 示例

2.3.1 故障模式、原因及影响分析

根据转子系统结构和装配工艺流程，转子系统上的

各零件安装后，通过拧紧螺母，产生转子系统工作所需

的预紧力，装配完成后进行转子动平衡，使转子系统剩

余动平衡量满足要求，保证转子系统能够正常工作。按

PFMEA 分析流程，对转子系统螺母装配工序及转子动

平衡工序进行全面分析，得到了所有可能的工艺故障模

式，并对工艺故障原因和影响进行分析，建立了转子系

统工艺故障模式数据库，其中转子系统典型工艺故障模

式如表 1 所示。

2.3.2 风险优先数分析

风险优先数（RPN）是对故障模式风险等级的评价，

是严酷度 S、发生度 O 和检测度 D 的乘积，即

RPN ＝ S×O×D （1）

严酷度 S 是故障模式对相关方影响的严重程度

的度量，是该故障模式所造成最坏的潜在后果严重程

度等级的对应值 [8]。严酷度等级的评分准则如表 2
所示。

发生度 O 对应于相应的故障模式，是该故障模式在

已有控制措施下发生可能性的度量，根据工艺实施过程

中故障发生的可能性来确定。发生度等级的评分准则

如表 3 所示。

检测度 D 是根据现有的控制手段及检测方法评估

故障发生时检测的难易程度。检测度等级的评分准则

如表 4 所示。

对每个工艺故障的严酷度等级（S）、发生度等级

（O）、检测度等级（D）进行分析并量化，计算得到风险优

先数（RPN），详见表 1 中的 S、O、D、RPN。其中螺母松动

故障模式的 S、O、D 分别为 9、4、3，RPN=9×4×3=108。

2.3.3 确定关键故障模式、重要故障模式和超风险故障

            模式

根据 RPN 值的大小及严酷度的大小等因素确定应

重点预防的故障模式。根据装配工艺对转子系统工作

的重要程度，将严酷度等级为 9 以上的故障模式定为关

键故障模式，严酷度等级为 8 的故障模式定为重要故障

模式，将 RPN 值大于 100 的故障模式定为超风险故障模

式。转子系统关键、重要及超风险故障模式如表 5 所示。

2.3.4 改进措施及效果

针对转子系统关键、重要和超风险故障模式及故障

原因，制定了装后检验、增加拧紧角度控制、螺母按力矩

上限拧紧、编制操作规范指导书等改进措施，如表 1 所

示。采取改进措施后，细化了转子装配工艺，增加了螺

母拧紧角度控制、关键部位装前检查和装后检验，并通

过制定设备操作规范指导动平衡工艺参数设置和设备

操作，使得各故障模式的发生度等级或检测度等级有了

比较明显降低，RPN 值有了明显改善，取得了很好的效

果。

3 PFMEA 分析系统设计开发

为实现转子系统装配工艺故障数据的有效管理，

对数据进行有效分析利用，确定关键故障模式、高风险

故障模式等，并生成 PFMEA 分析报告 [9]，设计并开发

了 PFMEA 分析系统。在明确 PFMEA 系统功能需求

以及分析流程的基础上，以界面友好、操作方便、易学

易用为原则，基于开发环境 Microsoft Visual Studio 完

成软件界面和算法的开发，应用数据库管理系统 Oracle
构建工艺故障模式数据库，实现转子系统装配 PFMEA
系统的开发 [9]。

3.1 数据库设计

系统业务数据表单包括产品、工艺、文件库、PFMEA
分析表、严酷度、发生度和检测度共 7 张，针对以上每个

表单进行数据字段、类型等设计，并合理定义数据之间

的关系，形成数据库。

图 2 PFMEA 分析流程 [7]

Fig.2 PFMEA analysis process[7]
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表1 转子系统典型工艺故障模式

Table 1 Typical process failure mode of rotor system

工序
要求

潜在故障
模式

故障影响

故障原因 /
机理

现有控制措施 严
酷
度
S

发
生
度
O

检
测
度
D

风险
优先

数
RPN

补充措施及效果

对下
道工

序
对产品

对
人
员

对环
境和
设施

检测
方法

其他
措施

采取措施
严酷
度 S

发生
度 O

检测
度 D

风险优
先数
RPN

安装
螺母

松动 无
试验振动
大、转静

碰磨
无 噪声

扭矩过小、
锁紧失效、

热变形

目视
检查

无 9 4 3 108
装后检验、增
加拧紧角度

控制
9 2 2 36

未对齐动
平衡标记

无
试验振

动大
无 噪声

安装角度
不正确

目视
检查

无 6 3 3 54 装后检验 6 2 2 24

高压转子
变形

无
试验振

动大
无 噪声 扭矩过大

目视
检查

无 7 3 3 63 装后检验 7 2 2 28

拧紧力
矩小

无
试验振

动大
无 噪声

力矩扳手设
置错误、零件

变形

目视
检查

无 7 3 3 63 装后检验 4 2 2 16

松弛 无
试验振动
大、转静

碰磨
无 噪声

多次装配
变形

目视
检查

无 9 5 3 135 按螺母力矩
上限拧紧

9 2 2 36

螺纹损伤 无
试验振

动大 无 噪声
加工问题、
受力变形

目视
检查

无 6 7 3 126 增加检查、
控制力矩

6 2 2 24

转子
动平衡

碰伤转子 无 产品损坏 无 噪声
去料过程操

作失误
目视
检查

无 9 3 3 81 加强操作
培训

9 2 3 54

剩余不平
衡量超差

无
振动大、

产品分解
返修

无 噪声
参数不正确、
平衡机精度
不满足要求

目视
检查

无 6 3 2 36
正确设置参

数、合理选择
平衡机

6 2 2 24

去料尺寸
超差

无
产品强度

降低
无 噪声

初始不平衡
量大、去料

带小

目视
检查

无 9 4 3 108
控制零件加

工质量、合理
设置去料带

7 2 3 42

转子振动 无
损坏动平
衡设备或

转子
无 噪声

支承轴颈与
支承滚轮的

直径相等，驱
动部位的直
径与皮带轮

直径相等

目视
检查

无 9 3 3 81 编制操作规
范指导书

9 2 3 54

高压
转子

动平衡

不平衡角
度误差大

无
平衡效率
低、重复

去料
无 噪声

平衡机转速
传感器设置

不正确

目视
检查

无 4 4 3 48 编制操作规
范指导书

4 2 3 24

3.2 系统功能模块设计

根据转子系统 PFMEA 分析需求进行系统功能模

块设计，主要包括产品、工序定义、参数库管理、PFMEA
分析、用户管理等，具体如表 6 所示。

3.3 系统开发

基于开发环境 Microsoft Visual Studio 和以上功能

模块进行软件开发，形成了 PFMEA 分析工具软件 [10]。

根据各工序的 RPN 值，在设定合理的阀值后，系统可自

动进行关键故障模式、重要故障模式、超风险故障模式、

高风险故障模式、需采取补充措施的故障模式等分析。

4 结论

本研究首先对转子系统的装配工艺进行了全面的

分析，明确了转子系统的组成及装配工艺流程。在此

表2 严酷度等级评分准则

Table 2 Scoring criteria for severity level

影响等级 故障模式影响严重程度说明 严酷度取值

灾难
人员死亡或多人重伤，产品报废，

设施损坏，损失 100 万元以上，推迟
进度 1 个月以上

9~10

致命
人员严重受伤或多人轻伤，产品基本
功能丧失，损失 10~100 万元，推迟

进度 1 周 ~1 月
7~8

中度
人员轻伤，产品受损降低使用，工装
受损可修复，损失 1~10 万元，推迟

3 天 ~1 周
5~6

轻度
造成操作困难，产品基本功能未丧失，

工装受损不丧失功能，损失 1 万元
以下，推迟进度 3 天以下

3~4

可忽略
人员轻度不适，返工不影响进度，

降低工作效率但不影响进度和质量，
经济损失可忽略不计

1~2



1052023年第66卷第1/2期·航空制造技术

RESEARCH 研究论文

基础之上，研究了转子动力 PFMEA 分析流程，明确了

转子系统 PFMEA 分析对象，以转子系统螺母装配工序

和转子动平衡工序为例介绍了 PFMEA 分析方法，确定

了关键故障模式、重要故障模式及超风险故障模式，建

立了转子系统工艺故障模式数据库。并设计、开发了

PFMEA 分析系统，用于指导转子系统的 PFMEA 分析，

实现转子系统工艺故障模式数据库的有效管理。本研

究可以为后续工艺可靠性模型的构建及工艺可靠性分

析、控制提供有效的数据支撑。

表5 转子系统关键、重要及超风险故障模式

Table 5 Critical, important and ultra-risk failure modes of rotor system

工序要求
潜在故障

模式

故障影响

故障原因 / 机理
严酷
度 S

发生
度 O

检测
度 D

风险优
先数
RPN

对下道
工序

对产品 对人员
对环境和

设施

安装螺母

松动 无 试验振动大、转静碰磨 无 噪声 扭矩过小、锁紧故障、热变形 9 4 3 108

松弛 无 试验振动大、转静碰磨 无 噪声 多次装配变形 9 5 3 135

螺纹损伤 无 试验振动大 无 噪声 加工问题、受力变形 6 7 3 126

转子动平衡

碰伤转子 无 产品损坏 无 噪声 去料过程操作失误 9 3 3 81

去料尺寸
超差

无 产品强度降低
导弹
解体

噪声 初始不平衡量大、去料带小 9 4 3 108

转子振动 无 损坏动平衡设备或转子 无 噪声
支撑轴颈与支撑滚轮的直径

相等、驱动部位的直径与
皮带轮直径相等

9 3 3 81

表6 PFMEA 系统功能模块

Table 6 PFMEA system functional modules

模块 功能

工序
定义

产品信息维护 增加、修改、删除、查询产品信息

基础工序信息维护 增加、修改、删除、查询基础工序信息

产品工序信息维护 增加、修改、删除、查询产品工序信息

参数库
管理

严酷度信息维护 增加、修改、删除、查询严酷度信息

发生度信息维护 增加、修改、删除、查询发生度信息

检测度信息维护 增加、修改、删除、查询检测度信息

PFMEA
分析

分析工作表信息维护 增加、修改、删除、查询分析工作表数据

风险优先数分析模型

 RPN 值总排序

列出关键故障模式

列出重要故障模式

列出超风险故障模式

列出高风险故障模式

列出需采取补充措施的故障模式

Excel 导入 数据导入

Word 分析报告 分析报告输出

主界面 信息显示
树型数据检索

列表信息显示

用户
管理

角色定义
权限控制

角色与权限控制

用户定义

增加、修改、删除用户

用户修改密码

用户查询

用户登录

表4 检测度等级评分准则

Table 4 Scoring criteria for detection level

检测度等级 故障模式检测度说明 检测度取值

极难 无检测方法能检测出故障模式 10

难 检测出故障模式的可能性很小 8~9

有可能 检测出故障模式的可能性小 6~7

可能 检测出故障模式的可能性中等 4~5

很可能 检测出故障模式的可能性很大 2~3

能 肯定能检测出故障模式 1

表3 发生度等级的评分准则

Table 3 Scoring criteria for occurrence level

发生率等级 故障模式发生度说明 发生度取值

极高 故障几乎不可避免 10

很高 故障经常发生 8~9

高 故障时有发生 6~7

中等 故障有可能发生 4~5

低 故障极少发生 2~3

极低 有把握故障不会发生 1
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