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随着飞行器结构对高性能、轻量化、长寿命需求的不断发展，航空

制造中的先进连接技术已成为提升飞机主承力结构连接质量与性能

的关键。尤其面对现代大型飞机装配制造，传统风动铆接、多人协同安

装等工艺已经不能满足现代飞机“双碳”背景下高端化、智能化、绿色

化的发展需求，发展易操作、低噪音、高效率、高精度、高数字化相结合

的先进铆接技术已经成为航空制造领域的必然趋势。

电磁铆接技术是电磁成形与传统铆接相结合的一种新型铆接工

艺，在复合材料结构连接及大直径难变形铆钉冷铆等方面有显著优

势，能实现大干涉量、厚夹层、大直径干涉配合紧固件安装，在长寿命

连接领域具有广阔的应用前景和发展潜力。受期刊邀请，共同组织策

划了“电磁铆接”专题，邀请国内该领域的优势单位参与，经过严格的

审稿和同行评议，共收录 7 篇代表性论文。西北工业大学曹增强等从

多个方面综述了电磁铆接技术在我国近 30 年来的发展与应用；福州

大学邓将华等基于数学建模方法进行了电磁铆接驱动力计算及可视

化系统设计研究；陕西大工旭航电磁科技有限公司曹勇等设计与研制

了单人操作型电磁铆枪；航空工业成都飞机工业（集团）有限责任公司

杨彦杰等系统开展了关于手工电磁铆接过程及复合材料铆接质量的

研究；西北工业大学王晓荷等开展了基于电磁铆接技术的 CFRP 结构

干涉配合螺栓动态压入方法研究；湖南大学廖宇轩等针对大直径钢铆

钉开展了电磁铆接工艺及连接性能试验研究；重庆交通大学曹跃杰等

基于电磁铆接加载原理开发了新型中应变率动态拉伸测试系统并进

行了相关试验方法研究。上述研究极大丰富了电磁铆接的基础理论、

技术方法和应用范围。

本期专题内容主要涉及了电磁铆接技术、电磁加载测试技术、基

于应力波加载的干涉配合紧固件安装技术等，旨在推进面向航空制造

领域最前沿的电磁铆接技术应用与发展，并提供学术平台促进读者之

间交流与讨论。希望本期专题的出版为加速推进我国航空制造业实现

高质量发展做出应有贡献。

客座主编  曹跃杰

重庆交通大学副教授，工学

博士，毕业于西北工业大学

航空宇航制造工程专业，新

加坡国立大学应用力学专业

国家公派联合培养。研究方

向为现代飞机结构长寿命连

接理论与方法。

专 题 策 划

客座主编  曹增强

西北工业大学教授、博士生

导师，国内电磁铆接领域领

头人。研究方向为飞机先进

装配与长寿命连接技术、航

空复合材料结构制造及装配

连接、电磁铆接、电磁加载

系统开发及应用。
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简 讯 NEWS

10

2023 年 11 月 17~19
日，由中国自动化学会、重

庆市科学技术协会主办，

重庆邮电大学承办的 2023
中国自动化大会在重庆悦

来国际会议中心开幕。大

会以“自主可控强实体  新
质生产创未来”为主题，邀

请了 10 余位院士和 300
余位长江杰青、高校和科

研院所的校长、院长等学

术精英与会，3000 余名来

自学术界和产业界的本领

域专家、学者、学生等参

会，2467 万人次在线观看

了直播。

大 会 共 设 7 场 大 会

主旨报告、1 场高峰对话

和 38 个专题论坛，涵盖智

能网联新能源汽车、先进

制造与工业互联网、智能

机器人等多个前沿热点领

域，250 余位专家学者作专

题报告。大会共接收会议

论文 1500 余篇，10 余家行

业知名厂商赞助支持。

在大会报告环节中，

中国工程院院士、中国自

动化学会会士、监事、华东

理工大学教授钱锋作了题

为“人工智能赋能制造业

数字化转型”的报告。中

国工程院院士、合肥工业

大学教授杨善林作了题

为“AIGC 的科学基础与

应用展望”的报告。中国

工程院院士，中国自动化

学会会士、理事长、西安

交通大学教授郑南宁作

了题为“机器行为与具身

智能”的报告。中国工程

院院士、中国自动化学会

会士、常务理事、湖南大学

教授王耀南作了题为“高

端制造集群机器人协同控

制技术及发展趋势”的报

告。重庆邮电大学党委副

书记、校长、重庆市科学技

术协会副主席高新波作了

题为“图像跨域重建理论

与方法”的报告。欧洲科

学院院士、中国自动化学

会会士、副秘书长、哈尔滨

工业大学教授高会军作了

题为“面向类器官再生的

显微操作智能系统”的报

告。中国自动化学会理事、

北京空间飞行器总体设计

部科技委主任、研究员王

大轶作了题为“基于系统

能力量化的自主运行技

术——可诊断性、可重构

性和可观测性”的报告。

大会特别设置了 AI 
for Engineering 高峰对话

环节， 6 位专家围绕“大模

型时代如何赋能制造业数

字化转型”、“如何培养工

业智能方面的人才，健全

科技 - 人才 - 创新体系”

和“AI for Engineering( 人
工智能驱动的工程应用 )
带给自动化学科的机遇与

挑战”3 个话题进行了深

度探讨。

此外，“模式识别与智

能感知”、“网联智能系统

与大模型”、“无人系统智

能导航与控制”、“可持续

制造调度与智能运维”等

38 个专题论坛也陆续在大

会期间举行，250 余位专家

学者分享了领域最新学术

进展，共话产业新未来。

上图为大会现场。

 （本刊记者    逸飞）

西安交大陶瓷气凝胶研究取得新进展西安交大陶瓷气凝胶研究取得新进展

可磨耗封严涂层作为

飞机发动机的关键技术，

可在保护叶片的前提下同

时提高航空发动机的整体

气密性，是提高发动机整

机效率、保障其安全运行

的有效手段。随着我国海

上航空大力发展，在高湿、

高盐、高热的海洋大气环

境下，可磨耗封严涂层的

腐蚀问题成为困扰发动机

运行稳定性和安全性的关

键问题，开发新一代耐常

温海洋大气腐蚀的可磨耗

封严涂层势在必行。

近日，中国科学院金

属研究所材料腐蚀与防护

中心腐蚀电化学课题组在

可磨耗封严涂层腐蚀领域

取得新进展。研究发现，

在 Al-BN 封严涂层基础上

以 Cu 代替部分 Al 制备的

CuAl-Ni/C 封严涂层，兼具

优异的可磨耗性、抗冲蚀

性及抗高温氧化性；由于

涂层中 CuAl 中间相的存

在，涂层的耐常温腐蚀能

力显著提升。研究发现，

在常温腐蚀的初期阶段，

涂层中 Cu 元素发生活性

溶解，且溶解速度高于 Al
元素，这一现象与 Al 元素

的活性显著高于 Cu 元素

的常规认知相悖。

该研究团队利用第一

性原理计算和分子动力学

计算等方法，在综合分析

涂层各合金相中表面 Cu、
Al 原子活性以及 Cl- 在各

合金相表面的吸附和扩散

能力的基础上，阐释了 Cu
溶解速度高于 Al 的根本

原因源于 CuAl 中间相的

优先腐蚀。

该研究不仅验证了通

过合理的成分设计可以有

效提高封严涂层的综合使

役性能，而且展示了第一

性原理计算和分子动力学

计算等理论计算方法在预

测和阐释合金元素的腐蚀

活性方面的潜力，为腐蚀

电化学理论研究提供了新

途径。

相关研究成果以 An 
abradable and anti-corrosive 
CuAl-Ni/C seal coating 
for aero-engine 为题发表

在Chemical Engineering 
Journal 上。下图为两种封

严涂层盐雾试验后表面形

貌。 （本刊记者    逸飞）

2023中国自动化大会在重庆举办2023中国自动化大会在重庆举办

中国科学院金属所对航空发动机封严涂层腐蚀研究获进展中国科学院金属所对航空发动机封严涂层腐蚀研究获进展

西安交通大学材料学

院王红洁教授课题组基于

前期在弹性陶瓷气凝胶变

形和隔热机理方面的相关

研究，从结构设计的角度，

提出并制备了一种由碳化

硅基陶瓷纳米线构筑的层

状陶瓷气凝胶。

近日，该研究成果以

Strong yet flexible ceramic 
aerogel 为题发表在Nature 
Communications 上。

陶瓷气凝胶具有轻

质、化学稳定和超级隔热

等优点，但其应用受到脆

性和低强度的限制。为了

提高其使用性能，近年来

国内外研究人员相继开发

了一系列由柔性陶瓷纳米

结构构筑而成的弹性陶瓷

气凝胶。该气凝胶克服了

传统陶瓷气凝胶的脆性，

实现了压缩回弹，但其强

度偏低，导致承载能力不

足。提高密度是提高气凝

胶强度的有效方法，但密

度的提高又会引起材料变

形能力和隔热性能的降

低。因此，陶瓷气凝胶的

强度、变形和隔热性能之

间存在着复杂的相互关

联。

王红洁教授课题组的

研究成果既可以提高纳米

线在气凝胶变形过程中的

变形抗力，又保持了纳米

线在变形中的柔性和可变

形能力，实现高强度和高

柔性；同时还可以引导热

流定向传输，保证其良好

的隔热性能。所获得的层

状 SiC-SiOx 纳米线气凝

胶，除具有可回复的压缩

性能、弹塑性拉伸变形，以

及弯曲变形能力外，与其

他弹性陶瓷气凝胶相比，

其强度和模量增幅最高可

达 10 倍以上，是一种柔而

强的陶瓷气凝胶。此外，

该气凝胶在较宽的温度范

围内（-196℃到 1200℃以

上）还表现出良好的热稳

定性，以及较低的热导率。

下图为层状 SiC-SiOx

纳米线气凝胶制备过程示

意。 （本刊记者  逸飞）

2.Stacking 4. Dried naturally

1.Cutting nanowire aerogel
papers into pieces

5. Laminated SiC-SiOx

nanowire aerogel
3. Immersing

in ethanol
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简 讯 NEWS

2023 年 11 月 17 日，

第五届碳纤维复合材料

产业创新发展高峰论坛

暨 2023 年中国复合材料

行业年会开幕式在上海市

金山区举办。活动以“纤

维链接世界，复材逐梦未

来——合作迸发产业发展

新活力，创新引领行业前

进新动力”为主题，在上海

市经济和信息化委员会、

上海市科学技术委员会、

上海市金山区人民政府指

导下，由上海碳谷绿湾产

业园和中国复合材料工业

协会共同主办。

中国科学院院士朱美

芳、冷劲松，剑桥大学皇家

学会工业院士张祥成等出

席了活动。

开幕式上，发布解读

了《金山区打造国际“纤

维之都”暨建设国家纤维

材料产业集群的实施意

见》。此次实施意见的落

地推进，进一步强化金山

作为上海产业发展的前

沿阵地，在纤维材料领域

的科技创新策源功能和产

业高端引领功能；发布了

商用飞机高性能纤维材料

需求征集令，进一步协同

航空复合材料产业资源，

通过各方合作联动，加快

推进该领域复合材料国产

化进程；发布了“众筹科

研”实施方案，以解决行

业共性问题的科技攻关新

模式，进一步推动产业链

与创新链的深度融合；启

动了光荣在行 40 年复材

行业发展成就征集仪式和

首批复合材料“众筹科研”

项目链接企业招募。现场

还进行了院士报告和主题

报告。

上图为开幕式现场。

 （本刊记者   逸飞）   

近日，中国科学院上

海光学精密机械研究所精

密光学制造与检测中心实

验室在激光近无应力烧蚀

理论及工艺研究中取得新

进展。该研究首次揭示了

激光烧蚀过程中加工形貌

及残余热应力的分布行

为及演变规律。相关研

究成果以Theoretical and 
experimental investigations 
i n t h e r m o - m e c h a n i c a l 
properties of fused silica 
w i t h p u l s e d C O 2 l a s e r 
ablation 为题发表在Optics 
Express 上。

当前，激光加工具有

非接触和无抛光辅料的优

势，有望成为突破现有加

工瓶颈的关键技术，但现

有的激光烧蚀和激光抛光

技术均会引入残余热应

力，对激光精密加工提出

了巨大的挑战。针对上述

问题，研究人员建立了激

光烧蚀的三维多物理场耦

合模型，通过光学迟滞和

应力双折射对烧蚀后的热

应力进行了量化，成功获

得了有 / 无热应力的加工

判据。同时，该模型揭示

了不同加工参数下应力及

形貌的时间 / 空间分布及

其演变规律，得到的模拟

结果与试验结果吻合较

好，误差小于 10%。

该研究有助于深入了

解激光烧蚀过程，为实现

高表面质量和近无热应力

的激光烧蚀奠定了理论基

础，对超精密制造有重要

意义。相关工作得到科技

部重点研发计划、国家自

然科学基金、上海市启明

星扬帆计划等基金支持。

下图为三维多物理场

耦合模型示意。

� （本刊记者   逸飞）

超材料使用聚合物、

陶瓷和金属等常见材料在

微观尺度上设计，以获得

非凡的性能而闻名。近日，

麻省理工学院的工程师开

发了一种革命性的基于激

光的技术，即激光诱导共振

声学光谱，该技术在声学透

镜和抗冲击薄膜的开发中

提出了新的实际应用。虽

然计算机模拟是试验各种

微观结构以创建这些超材

料的关键，但物理测试至

关重要。在 LIRAS（Laser-
induced resonant acoustic 
spectroscopy）之前，缺乏

一种可靠的、无损的微观

超材料分析方法。

LIRAS 技术结合了双

激光系统，可以安全有效

地测试超材料。一束激光

引发结构的振动，而另一

束激光测量响应，类似于

敲击时回响的铃铛。利用

由此产生的振动，工程师

可以估计材料的各种动态

特性，如对冲击或吸声的

响应。LIRAS 技术具有超

快的激光脉冲，可以在几

分钟内激发和测量数百个

小型结构，为微尺度超材

料表征提供了一种安全、

可靠和高通量的方法。

由于超材料的脆弱

性，需要一种无损方法进

行验证。纳米压痕等早

期技术可能会导致结构

损坏，且工作速度有限。

LIRAS 的出现提供了一种

实用的解决方案，可以在不

造成任何损坏的情况下对

超材料进行动态行为评估。

LIRAS 技术已成功用

于扫描超材料塔的缺陷，

可能有助于在装配生产过

程中检测不完美的结构。

LIRAS 的设置简单，可以

在任何实验室设置中重新

创建，从而可能加速超材

料的发现过程。

上 图 为 光 学 显 微 照

片，显示了反射基板上的

微观超材料样品阵列。

 （本刊记者   逸飞）

上海光机所在激光近无应力烧蚀理论及上海光机所在激光近无应力烧蚀理论及

工艺研究中取得新进展工艺研究中取得新进展

目前，碳气凝胶在传

感、隔热、防火、污水处理、

储能和电磁吸收等领域具

有广阔的应用前景。然而

碳气凝胶自身结构较为脆

弱，力学性能不足限制了

其在柔性传感器、可拉伸

电子器件和航空航天等领

域的应用。

近日，华南理工大学

郭建华教授 / 康涅狄格大

学孙陆逸教授团队报道了

一种具有良好的柔韧性

和负泊松比特性的复合

碳气凝胶材料。该材料

具有类“卷心菜”结构，表

现出良好的柔韧性，耐切

割性，优异的防火隔热和

微波吸收性能。相关成

果以Cabbage-like flexible 
f l u o r o r u b b e r / c a r b o n 
a e r o g e l  h y b r i d s  w i t h 
negative poissons ratios 
and excellent microwave 
absorption 为 题 发 表 在

Matter 期刊上。

研究人员通过设计制

备了一种具有类“卷心菜”

结构的氟橡胶改性碳气凝

胶（FCGA），实现了碳气凝

胶复合材料的可压缩回弹

性和高柔韧性。该材料的

制备过程是首先进行水热

环流以及氧化石墨烯纳米

片和碳纳米管的自组装，

随后冷冻干燥制成碳气凝

胶后，再通过氟橡胶溶液

对碳气凝胶进行浸渍改

性，得到氟橡胶改性碳气

凝胶。

该研究方法实现了氟

橡胶薄膜和气凝胶之间的

物理包覆和氢键结合，使

得氟橡胶薄膜在碳气凝胶

外部形成良好的保护。因

而，制备的碳气凝胶复合

材料具有优良的柔韧性和

较低的负泊松比。

麻省理工学院利用激光诱导共振麻省理工学院利用激光诱导共振
声谱彻底改变超材料测试声谱彻底改变超材料测试

华南理工大学制备出具有华南理工大学制备出具有
类“卷心菜”结构的负泊松比碳气凝胶类“卷心菜”结构的负泊松比碳气凝胶

复合材料复合材料

12

第五届碳纤维复合材料产业创新发展高峰论坛暨第五届碳纤维复合材料产业创新发展高峰论坛暨
2023年中国复合材料行业年会在上海召开2023年中国复合材料行业年会在上海召开

该 研 究 工 作 通 过

Abaqus 软件建模、模拟计

算和 3D 打印制备聚氨酯

模型样品，建立了 FCGA
的“卷心菜”结构与材料

负泊松比性能之间的关

联，揭示了负泊松比现象

的形成机制，为负泊松比

材料的结构设计提供了新

思路。

 （本刊记者　逸飞）
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曹增强

  教授，博士生导师，研究方向为飞

机先进装配与长寿命连接技术、电磁加

载技术。

引文格式：曹增强, 郭程翔, 曹跃杰, 等. 电磁铆接技术在我国的发展与应用[J]. 航空制造技术, 2023, 66(23/24): 14–19.
CAO Zengqiang, GUO Chengxiang, CAO Yuejie, et al. Development and application of electromagnetic riveting technology 
in China[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2023, 66(23/24): 14–19.

* 基 金 项 目：陕 西 省 重 点 产 业 链 关 键

核 心 技 术 产 业 化“揭 榜 挂 帅”项 目

（610140222900000090027）；国家商用飞机制

造工程创新基金（COMAC–SFGS–2022–1816）；

西 安 市 重 大 科 技 成 果 转 化 产 业 化 项 目

（23CGZHCYH0001）。

现代飞机轻量化、长寿命和高可

靠的要求促使钛合金、复合材料等轻

质结构材料应用比例不断提高，而钛

合金和复合材料的大量应用也增加

了更多钛合金铆钉的使用。钛合金

属于典型的难成形材料，传统铆接方

法在铆接钛合金铆钉时经常会出现

镦头裂纹。为解决 TB–2 铆钉冷铆

时镦头裂纹问题，歼 10 飞机制造中

采用了热铆的工艺方法。在铆接过

程中加热铆钉，结构材料必然受热，

将对结构带来不利影响。另外，目前

热铆导致的烧蚀问题一直影响着飞

机表面质量，而且复合材料也不适

合采用热铆工艺。采用普通铆接方

法铆接钛合金铆钉时还会发生钉杆

膨胀严重不均匀的现象。美国为解

决 F–14 战机钛合金结构铆接时钉

杆膨胀不均匀的问题，早在 20 世纪

60 年代就开始了电磁铆接技术的研

究（当时称为应力波铆接）[1]。相关

研究表明，采用电磁铆接可以实现钉

杆膨胀更均匀的干涉配合 [2]。为解

决 TB–2 铆钉普通铆接的镦头裂纹

问题，20 世纪 80 年代末，在原航空

工业部 301 研究所的资助下，西北工

业大学（以下简称西工大）在国内率

先开始了电磁铆接技术的研究，成功

研制出固定式高压电磁铆接设备 [3]。

从“九五”开始到“十三五”期间，西

工大持续得到原航空工业总公司、总

装备部、装备发展部等项目支持，开

展电磁铆接设备研制和电磁铆接工

艺研究，研制成功手持式低压电磁铆

接设备，并实现工程化。目前西工大

研制的电磁铆接设备在国内航空航

天主机厂被广泛采用。通过对电磁

铆接工艺的研究，钛合金等难成形材

料铆钉的镦头裂纹问题已得到解决，

同时也证明了电磁铆接能够达到理

想的干涉配合铆接，提高接头疲劳寿

命 [4]。特别是，西工大通过复材结构

电磁铆接技术在我国的发展与应用*

曹增强 1，2，郭程翔 1，曹跃杰 3，曹　勇 2

（1. 西北工业大学，西安 710072；
2. 陕西大工旭航电磁科技有限公司，西安 710100；

3. 重庆交通大学，重庆 400074）

[ 摘要 ]　电磁铆接作为一种主要应用于航空航天制造领域的新型铆接工艺，在钛合金等难成形材料铆钉的铆接、复

合材料结构铆接、干涉配合紧固件安装、接头寿命提高等方面和传统铆接相比具有明显优势。本文回顾了我国电磁

铆接技术发展的历程，介绍了电磁铆接技术的特点，分析了国内电磁铆接技术发展应用中存在的问题，认为开展电磁

铆接技术的应用研究和制订电磁铆接工艺规范已成为我国电磁铆接技术发展的当务之急；提出进行电磁铆接技术

应用研究、编制电磁铆接工艺规范、研制自动化电磁铆接系统、应用电磁铆接技术进行绿色装配 4 个发展方向；认为

进一步推广和应用电磁铆接技术是推动航空工业实现绿色装配和智能装配的必由之路。

关键词：电磁铆接；复合材料；长寿命；飞机装配；干涉配合
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（a）电磁铆接

（b）普通铆接

（a）电磁铆接的绝热剪切变形

（b）压铆的均匀滑移变形

电磁铆接工艺研究，解决了传统铆接

工艺在铆接复材结构时的损伤问题，

为复材连接提供了新的方法 [5–7]。此

外，西工大还利用电磁铆接设备系统

研究了干涉配合紧固件的应力波安

装方法 [8]，为解决大干涉量、厚夹层

结构、大直径干涉配合紧固件安装难

题提供了全新的设备和工艺方法，使

可安装干涉量和干涉配合的疲劳寿

命增益大幅度提高 [9]。

在电磁铆接技术应用方面，国外

主要航空航天企业应用广泛，几乎

所有先进飞机型号都有使用，如波音

787、空客 A320 系列飞机、F–35 等，

自动化电磁铆接系统被用于铆接壁

板和大梁，手持式电磁铆接设备被

用于铆接不开敞部位的大直径铆钉。

图 1 为美国 EI 公司为 ARJ 飞机研

制的 E7000 型自动化电磁铆接系统。

图 2 为美国 EI 公司的 HH503 手持

式电磁铆接系统。在国内，西工大研

制的电磁铆接设备在航空航天领域

也得到了较多应用，特别是在长征系

列火箭制造中就采用了相关技术与

设备。图 3 为国产 EMR–850 手持式

电磁铆接设备。但相较而言，我国电

磁铆接技术应用的广度和深度不如

欧美发达国家。

1　电磁铆接技术的特点

电磁铆接是利用电容器充电然

后对初级线圈放电，初级线圈感应次

级线圈进而两个线圈产生涡流斥力，

再通过应力波放大器对涡流斥力进

行调整并传至铆钉，完成镦头成形

的一种新型铆接工艺方法。和传统

铆接工艺方法相比，电磁铆接力的持

续时间短、加载速率高，铆钉材料的

变形方式不同于传统铆接的均匀滑

移变形，多呈现出绝热剪切变形的特

点 [10–11]。绝热剪切的变形方式在成

形钛合金等难成形材料铆钉铆接时表

现出明显优势。试验表明，采用电磁

铆接可以实现钛合金铆钉冷成形 [12]。

图 4 为测得的 EMR–1000 电磁铆接

设备（陕西大工旭航电磁科技有限

公司）铆接力曲线，可以看出不同电

压下电磁铆接力的持续时间均在 ms
级范围，远小于传统锤铆和压铆力持

续时间的 s 级范围。图 5 为压铆和

电磁铆接材料微观组织对比，可以看

出电磁铆接的镦头中出现一条绝热

剪切带，而压铆呈现出均匀滑移变形

的特点。

电磁铆接的加载速率高，与锤铆

时钉杆变形由镦头端逐渐向钉头端

转移的特点不同，电磁铆接整个钉杆

图 1　美国 EI 公司的 E7000 型自动化

电磁铆接系统

Fig.1　E7000 automated electromagnetic 
riveting system by Electroimpact Company

图 2　美国 EI 公司的 HH503 手持式

电磁铆接设备

Fig.2　HH503 handheld electromagnetic 
riveting equipment imported by

Electroimpact Company
图 5　压铆和电磁铆接的铆钉镦头微观组织

Fig.5　Microstructure of rivet heading for 
press riveting and electromagnetic riveting

图 4　电磁铆接过程中不同电压下的铆接力

Fig.4　Riveting force under different voltages 
during electromagnetic riveting process
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几乎同步变形，因此电磁铆接的钉杆

膨胀均匀，能形成理想的干涉配合铆

接，提高接头疲劳寿命长。图 6 为电

磁铆接和锤铆的钉杆变形对比，可以

看出电磁铆接钉杆膨胀更均匀。

在铆接复材结构时，锤铆由于多

图 3　国产 EMR–850 手持式电磁铆接设备

Fig.3　Domestic EMR–850 handheld 
electromagnetic riveting equipment

图 6　电磁铆接和普通铆接钉杆膨胀对比

Fig.6　Electromagnetic vs. conventional 
riveting rivet rod expansion comparison
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不同直径紧固件和夹层厚度的接头

次锤击产生冲击和钉杆的不均匀膨

胀，特别是在镦头端的过分膨胀往往

导致复材孔壁挤压损伤。电磁铆接

是冲击距离为 0 的冲击加载，对复材

结构产生的冲击损伤远小于锤铆。

另外，由于钉杆呈现出比较均匀的膨

胀，在镦头附近不会产生挤压损伤。

因此，对复材结构采用电磁铆接时铆

接的质量更高，可以有效避免传统铆

接方法对复材结构的损伤。

在铆接钛合金等难成形材料铆

钉时，金属材料的冷作硬化会使得风

动铆枪在多次锤击铆钉时镦头材料

硬化出现裂纹破坏，而电磁铆接只需

一次锤击就可完成镦头成形，避免了

金属的冷作硬化。另外，电磁铆接的

高应变率更有利于钛合金成形。因

此，电磁铆接可实现钛合金等难成形

材料铆钉的冷铆。

在新型号飞机研制中，为提高接

头疲劳寿命会广泛采用干涉配合连

接。对于干涉配合螺接中螺栓的安装，

目前主要有冷缩法和强迫安装两种方

法。冷缩法是将螺栓放在 –195 ℃的

液态氮中，利用金属材料的热胀冷缩

特点使螺栓直径缩小，然后快速将螺

栓装入紧固件孔中，在螺栓从 –195 ℃
升温到室温的膨胀过程中，螺栓和孔

形成干涉配合；强迫安装方法是用

风动铆枪或液压力将螺栓强迫打入

或压入孔中。对于冷缩法，根据材料

的热膨胀系数可以计算出能够形成

的最大干涉量，一般不超过 0.5%；而

强迫安装法，一般能够安装的干涉量

不超过 1%。对于金属结构，要形成

明显的疲劳寿命增益，干涉量一般

要大于 0.6%，而最佳干涉量要超过

1%，如铝合金结构的最佳干涉量约

为 3%，合金钢结构的最佳干涉量约

为 1.7%。因此，传统的干涉螺栓安

装方法难以满足更高疲劳寿命增益

的要求。

基于电磁铆接设备的干涉配合紧

固件的应力波安装方法，是解决干涉

配合紧固件安装难题的有效途径 [13]。

采用电磁铆接设备安装干涉配合紧

固件时，电磁铆枪施加到紧固件端头

上一个弹性压缩波，由于加载速率非

常高，弹性压缩波是以应力波的形

式传播。据应力波传播理论分析，在

紧固件的自由端会形成一个反向的

弹性拉伸波，将紧固件瞬间弹性“拉

细”。因此，这种基于电磁铆接设备

的干涉配合紧固件安装方法被称为

应力波安装方法，能实现更大干涉量

紧固件的安装，提高接头疲劳寿命。

图 7 为应力波安装方法和传统方法

安装干涉配合紧固件的接头疲劳寿

命对比。应力波安装的寿命是传统

安装方法的 3 倍以上 [8]。

孔的冷挤压是目前飞机制造中

最有效的强化工艺方法，可以提高接

头连接强度。传统芯棒直接挤压容

易造成孔壁损伤；开缝衬套冷挤压

工艺复杂，并且挤压过程中要消耗衬

套，会大幅提高挤压成本。基于电磁

加载的孔挤压强化技术，采用直接挤

压的方式，不提高成本，高速动态加

载能够改善孔壁残余压应力分布，提

高疲劳寿命增益 [14–16]。图 8 为基于

电磁加载的动态孔挤压方法和传统

静态孔挤压不同挤压量下疲劳寿命

对比，可以看出基于电磁加载的孔冷

挤压寿命明显提高。可见，基于电磁

加载的孔挤压方法可以有效解决解

决传统孔冷挤压存在的问题，有广阔

应用前景。

2　电磁铆接技术在我国航空
      航天业应用中存在的问题

电磁铆接技术已成为先进飞机

制造不可缺少的一项关键技术。应

用电磁铆接技术可提高接头寿命，

解决复材装配难题。波音 787 复材

机身装配利用电磁铆接技术铆接环

槽钉 [17] ；在波音 767 的生产中，利用

电磁铆接技术安装了干涉配合紧固

件 [18]。我国开展电磁铆接技术研究

已有 30 多年，航空工业西飞、陕飞、沈

飞，上海航天设备制造厂，首都航天

机械公司等单位均购置了电磁铆接

设备，如西飞就够买了美国 EI 公司的

E7000 自动化电磁铆接系统 [19]。但电

磁铆接技术在我国航空航天制造领域

应用并不广泛，目前只在个别型号上

试用，没有充分发挥出真正的优势。

一项新工艺要在产品制造中得

到应用，必须有成熟的工艺规范做

指导。特别是航空航天这种高端产

品制造行业，新工艺不会在工艺规

范未制订和发布实施前应用到产

品制造中。目前，国内航天系统已

有电磁铆接工艺规范——航天标准

QJ20624—2016《铝合金铆钉电磁

铆接工艺规范》，但这个标准只针对

铝合金结构，不能满足产品制造中其

他材料结构铆接需要。在航空领域，

目前只有 HB/Z272—95《碳环氧树

脂基复合材料构件应力波铆接工艺

规范》，而这一规范制订时间较早。

电磁铆接设备和技术经过 20 多年的

图 7　不同安装方法疲劳寿命对比

Fig.7　Fatigue life comparison of different 
installation methods

图 8　不同挤压方式不同挤压量下的疲劳

寿命对比

Fig.8　Comparison of fatigue life under 
different extrusion methods and different 

extrusion levels
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发展已有很大进步，新型复合材料性

能也发生了一定变化，因此这一航空

工艺规范已无太大参考价值和实际

指导意义，必须制订新的电磁铆接工

艺标准或规范。正是缺乏有效的电

磁铆接工艺规范，导致电磁铆接技术

在我国航空领域的应用很不理想。

通过对主要主机厂的调研发现，

操作工人普遍认为电磁铆枪比风动

铆枪重，使用不方便。电磁铆枪由于

一次锤击完成镦头成形，单次铆接

力远大于风动铆枪多次锤击的锤击

力，铆接时的反作用力比较大。为减

小后坐力，电磁铆枪中设计有减振系

统，导致铆枪体积和重量增加，限制了

电磁铆接技术的广泛应用。国内已有

轻量化手持式电磁铆枪面市，如图 9
所示。电磁铆接技术目前多用于结构

较开敞位置，当结构条件允许时，可以

采用平衡器悬挂电磁铆枪。另外，由

于电磁铆枪一次锤击成形，铆枪回弹

可能会造成构件损伤。试验表明，双

枪电磁铆接可以提高铆接质量并解决

铆枪回弹问题；采用双枪从两边同时

放电加力，可以实现更均匀的钉杆膨

胀，并减小铆枪的反冲力，可避免回

弹 [20]。国内已有相关设备研制成功，

例如陕西大工旭航电磁科技有限公司

推出的双枪电磁铆接设备。

3　我国电磁铆接技术的发展
      方向

针对我国电磁铆接技术应用中

存在的相关问题，结合我国军用飞机

和大型客机在实际制造过程中的需

求，提出以下主要发展方向。

3.1　开展电磁铆接技术应用研究

作为一种新的铆接工艺，电磁铆

接技术的应用也非一蹴而就，有了

设备未必能在产品装配中快速使用。

由于产品结构千变万化，通用型电磁

铆接设备在实际应用中有时无法用

于不开敞结构的铆接。如某飞机弹

射座椅生产中，由于座椅结构复杂，

通用型电磁铆枪无法在座椅内部铆

接。而枪体和顶铁一体化的铆枪，能

够实现单人铆接，较好地解决了不

开敞部位结构的铆接，如图 10 所示。

为提高装配效率，专用工装设计很

有必要。美国 EI 公司为复杂结构

进行电磁铆接装配设计了多个辅助

工具 [21]。图 11 为针对座椅结构专

门设计的立式专用铆接设备，实现了

不开敞结构的高效率铆接。西工大

在某型号战机进气道唇口电磁铆接

工艺研究中针对唇口实际结构专门

研制了拐弯顶铁，解决了铆接过程中

结构干涉无法实施铆接的问题，如图

12 所示。

3.2　电磁铆接工艺规范的编制

工艺规范的制订要以大量工艺

试验和研究分析结果为基础。而作

为用户的制造企业很难投入较多时

间、精力和财力开展相关工艺试验。

因此，通过产学研合作开展具体工艺

研究，联合制订电磁铆接工艺规范已

图 10　陕西大工旭航电磁科技有限公司

设计的一体化电磁铆枪

Fig.10　Integrated electromagnetic riveting 
gun by NPU Xu Hang Electromagnetic 

Technology Co., Ltd.

图 11　立式专用电磁铆接设备

Fig.11　Vertical dedicated electromagnetic 
riveting equipment

成为我国电磁铆接技术推广应用的

当务之急。在工艺规范的编制过程

中，应重点关注以下 3 个方向：复材

结构的电磁铆接工艺、干涉配合紧固

件的应力波安装工艺、难成形材料铆

钉的电磁铆接工艺。

3.3　新型电磁铆接设备研制

任何设备都需要不断完善，电磁

铆接设备也不例外。铆枪后坐力减

小和铆接能力提高是电磁铆接设备

图 12　针对某型机进气道唇口专门

设计的拐弯铆头

Fig.12　Specially designed bending rivet 
head for the inlet lip of a certain type of 

aircraft
图 9　国产轻量化手持式电磁铆枪

Fig.9　Domestic lightweight handheld electromagnetic rivetering gun
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进化的主要方向。邓将华等 [22] 提出

一种双线圈电磁铆枪设计方案，可以

提高铆接力。高明辉等 [23] 研制了一

种基于电磁发射技术的电磁铆枪，在

铆接力提高的同时铆枪和设备电源

系统的重量和体积进一步减小。自

动化是现代飞机制造技术的发展趋

势，其对于提高铆接质量和铆接效率

有重要意义，在大型飞机装配中自动

钻铆技术的应用是必然选择。西飞

通过引进美国 EI 公司的 E7000 自

动化电磁铆接系统，在实际生产中提

升了铆接的自动化水平。然而，引进

国外自动化电磁铆接系统所需的高

昂费用使很多企业望而却步。半自

动化电磁铆接系统能较好地协调铆

接质量、效率和成本的关系，更适合

我国现阶段国情。国产半自动化电

磁铆接设备已研制成功并交付使用，

如图 13 所示。实际上，研制国产全

自动化电磁铆接系统的各个单项技

术已基本成熟，如自动化送钉系统、

自动化制孔系统和电磁加载系统等。

只要有相关政策支持，通过对国内相

关优势企业技术整合就可以研制出

具有完全自主知识产权的国产自动

化电磁铆接系统。

3.4　基于电磁铆接的绿色装配

在航空企业的部件装配车间内，

传统的锤铆会产生巨大噪音，最高

可达 120 dB，长期的铆装工作会对

操作人员的听力造成伤害。由于电

磁铆接噪音持续时间较短，其连续噪

音级远小于锤铆。用电磁铆接代替

普通铆接可以显著改善工人劳动环

境 [24]，是实现绿色装配的重要途径

之一。此外，在装配车间内，采用风

动铆枪安装干涉配合紧固件时产生

的噪音远大于一般铆钉的铆接噪音，

干涉配合螺栓安装的巨大噪音已成

为装配生产中亟须解决的问题。已

有研究表明，采用电磁铆接安装干涉

配合紧固件不但能解决安装难题，提

高安装效率，还能大幅度降低安装噪

音，安装紧固件时的安装噪音的连续

噪音级不到风动铆枪的 60%[25]。

4　结论与展望

在现代航空装配制造领域，采用

电磁铆接技术是解决飞机装配难题

的一条有效途径。利用电磁铆接能

够有效避免复合材料结构的铆接损

伤，可以解决大直径、高干涉量、厚夹

层连接结构干涉配合紧固件安装系

列难题。电磁加载的动态孔冷挤压

工艺方法可以显著改善紧固件孔周

残余压应力分布，有效降低应力集

中，大幅度提高接头疲劳寿命增益。

目前，电磁铆接技术在我国航空航天

制造领域已进入初步应用阶段，围绕

电磁铆接技术应用还存在很多问题

亟待研究解决。制订专业、标准、统

一的电磁铆接工艺规范是实现电磁

铆接技术有效应用的前提。自动化

技术取代传统人工作业模式已成为

必然趋势，研制国产自动化电磁铆接

设备并进行技术推广应用是推动航

空制造技术实现绿色装配和智能装

配的必由之路。
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电磁成形（Elec t romagne t i c  
forming，EMF）是 20 世纪 60 年代

作为金属零件成形和装配技术而发

展起来的一种成形方法，利用电容

器放电时在线圈与工件之间产生的

脉冲磁场力使工件发生塑性变形，因

此亦称为磁脉冲成形，比爆炸成形

安全，较电液成形方便，是目前应用

广泛的高能率成形（High energy rate 
forming，HERF）方法之一。目前，

电磁成形技术已被广泛用于冲孔、胀

形、翻边、校形、机械连接和焊接等，

电磁铆接就是电磁成形技术在连接

领域典型的应用之一 [1]。

目前，新型飞行器朝着轻量化、

整体化和大型化方向发展，长寿命、

高可靠性以及高承载能力已成为其

重要发展目标 [2–4]。由于技术限制，

目前还无法完全实现飞行器结构的

整体化成形，因而在飞行器制造中

采用了许多连接工艺。铆接具有工

艺简单、质量轻、连接可靠以及成本

低等优点，被广泛地应用于飞行器制

造，是一种应用广泛的连接工艺 [5–8]。

为满足现代飞行器轻量化、高可靠性

的需求，钛合金以及复合材料等新型

材料逐渐成为现代飞行器设计的首

选材料，在飞行器制造中的用量逐年

递增 [9–12]。同时为提高现代飞行器

的承载能力，高强度大直径铆钉也被

大量采用 [13]。随着新型结构材料与

高强度大直径铆钉的应用，传统铆接

已难以满足现代飞行器设计中对连

接质量的要求。研究表明，电磁铆接

技术铆接质量稳定、钉杆变形均匀，

在铆接过程中对连接板的冲击较小，

可有效避免对复合材料的安装损伤，

能够较好地满足新型结构材料的铆

接质量要求，已被应用到现代飞行器

制造中 [14–17]。

电磁铆接技术之所以能够被广

泛采用，解决普通铆接方法难以处理

的问题，其根本原因在于电磁铆接产

生驱动力的方式与普通铆接不同。

电磁铆接是一个电生磁→磁生力→

力使铆钉发生变形的动态过程，其铆

接驱动力的产生源于电磁感应原理，

电磁铆接驱动力计算及可视化系统设计*

邓将华，姚钰杰，林雍锋，范治松
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磁铆接驱动力的变化规律，运用数学建模方法，简化电磁铆接驱动力求解过程，建立感应式与自激励式电磁铆接驱动
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产生的电磁驱动力加载速率快，是

一种冲击载荷。因此电磁铆接实质

上是一种冲击载荷作用下的连接方

法，其铆接驱动力的产生和铆钉的变

形方式与传统高压气体驱动的气铆

和液压驱动的压铆不同。铆接驱动

力的不同会导致铆钉的变形机理不

同，电磁铆接铆钉以绝热剪切的方式

变形，因而铆接驱动力是决定铆钉成

形质量的关键因素。为掌握电磁铆

接驱动力的变化规律，快速实现对铆

接驱动力的分析比较，满足工程应

用，本文通过数学建模的方式，简化

电磁铆接驱动力的求解过程，建立

可靠的电磁铆接驱动力数值计算模

型，并对电磁铆接驱动力系统进行

可视化设计。

1　电磁铆接原理

基于电磁感应原理，在电磁成形

的基础上将靠近放电线圈的成形工

件厚度增加，因此作用于工件上的电

磁力难以使工件变形，工件起到传力

作用，此时工件称为驱动片，将驱动

片上受到的电磁力传递至放大器上，

通过放大器上的铆模施加载荷使铆

钉产生塑性变形，从而实现材料的连

接，其原理如图 1（a）所示。铆接驱

动力来源于放电线圈与驱动片之间

的相互作用，其铆接驱动力的产生本

质上是基于“感应式”原理。

由感应式电磁铆接原理可知，由

于驱动片涡流源于线圈电流与驱动

片的电磁感应，因而线圈放电电流与

驱动片感应涡流之间不能实现完全

耦合，导致设备能量利用率低。同时，

相对于线圈电流，驱动片上涡流为

“感应”产生与被控制，使得铆接的调

节柔性低。为了提高设备的能量利

用率和调节柔性，提出自激励式电磁

铆接，其原理如图 1（b）所示。线圈

1 与感应式原理的线圈相同，将驱动

片用线圈 2 代替，两个线圈通过自身

回路同时放电，通过两线圈上“自激

励”放电电流的相互作用产生驱动

铆钉变形的电磁力。自激励式电磁

铆接可实现铆钉“成形 – 成性”一体

化控制： （1）在“成形”方面，自激励

式可实现两线圈放电电流之间的完

全耦合，能量利用率高，在相同放电

能量下，能有效提高铆接驱动力，实

现低电压、小能量电磁铆接参数对高

强度大直径铆钉的成形； （2）在“成

性”方面，由于两线圈均可处于主动

受控状态，可实现对铆接过程加载速

率的主动、柔性控制，拓宽成形工艺

窗口，有利于应变速率敏感材料铆钉

的高质量成形，实现铆接成形质量的

有效控制。

2　电磁铆接驱动力数值计算
      模型的建立

铆接是铆钉在驱动力作用下发生

的变形，铆接驱动力是研究铆接技术

首先要探讨的问题。电磁铆接驱动力

来源于放电线圈与驱动片之间的相互

作用，其中线圈是由截面为矩形的紫

铜导线缠绕而成，呈现平板饼状，称为

平板线圈，而驱动片通常是一个紫铜

圆盘。放电时，在线圈和驱动片中均

会形成一环形流动的回路电流，该环

向电流在径向上变化较小。为了便于

数值计算，在忽略线圈的螺旋性以及

电流的径向变化情况下，可将感应式

与自激励式电磁铆接中的线圈和驱动

片都等效简化成如图 2 所示的同轴多

匝的线圈结构模型。

根据能量守恒定律，在回路放电

过程中，电容器组中储存的能量会转

化为 3 种不同形式的能量，分别是放

电过程中回路损耗的热能、机构做功

的机械能以及回路中所产生的磁场

能量，可列出关系式为

dE = dEm+dW+dQ （1）
式中，E 为电容器储存电能；Em 为磁

场能量；W 为机械能；Q 为热能。

其中电容器储存的电能可描述为

dE = u1i1dt+u2i2dt （2）
式中，u1 为线圈 1 两端电压；i1 为流

经线圈 1 的电流；u2 为线圈 2 或驱动

铜片两端电压；i2 为流经线圈 2 或驱

动片的电流；t 为电容器放电的时间。

书书书

ｕ１ ＝
ｄψ１
ｄｔ ＋ ｉ１Ｒ１

ψ１ ＝ ｉ１Ｌ１ ＋ ｉ２Ｍ１２

ｕ２ ＝
ｄψ２
ｄｔ ＋ ｉ２Ｒ２

ψ２ ＝ ｉ２Ｌ２ ＋ ｉ１Ｍ













１２

 （3）

式中，ψ1 为线圈 1 电流磁链；R1 为线

圈 1 电阻；L1 为线圈 1 电感；ψ2 为线

圈 2 或驱动片电流磁链；R2 为线圈

2 或驱动片电阻；L2 为线圈 2 或驱动

图 1　电磁铆接原理

Fig.1　Principle of electromagnetic riveting

图 2　同轴多匝线圈结构模型

Fig.2　Coaxial multi-turn coil structure 
model
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片电感；M12 为线圈 1 与线圈 2 或驱

动片间互感。

将式（3）代入式（2）中可以得到

　　dE = i1
2R1dt+i2

2R2dt+i1L1di1+
　　        i1M12di2+i2L2di2+i2M12di1+
　　        2i1i2dM12 （4）

其中，磁场能量与线圈 1 磁能、

线圈 2 或驱动片的磁能以及二者间

互感磁能的关系描述为

书书书

Ｅｍ ＝
１
２ ｉ

２
１Ｌ１ ＋

１
２ ｉ

２
２Ｌ２ ＋ ｉ１ ｉ２Ｍ１２  （5）

由于电感仅与机构本身的结构

参数有关，运动过程中电感近似不

变，对式（5）求微分得

dEem=i1L1di1+i2L2di2+i2M12di1+
         i1M12di2+i1i2dM12 （6）
回路中电阻产生的热能损耗描

述为

dQ=i1
2R1dt+i2

2R2dt� （7）
放电过程中产生的电磁驱动力

会对线圈 1 和线圈 2 或者驱动片做

功，使二者间距发生变化，故可将机

械能所做的功描述为

dW=Fdh� （8）
式中，F 为铆接驱动力；h 为线圈 1
与线圈 2 或驱动片的等效间距。

将上述所有公式联立并整理，最

终可得电磁驱动力的表达式，为

书书书

Ｆ ＝ ｄＷｄｈ ＝ ｉ１ ｉ２
ｄＭ１２
ｄｈ  （9）

对于感应式电磁铆接，在考虑线

圈与驱动片间的互感作用下，可将其

放电回路等效如图 3（a）所示。

根据基尔霍夫电压定律，可以推

导得到感应式电磁铆接的放电回路

微分方程，为

书书书

ｕｉ ＝ ｉ１（Ｒｉ１＋Ｒｓ）＋（Ｌｉ１＋ Ｌｓ）ｄｉ１ｄｔ ＋Ｍ
ｄｉ２
ｄｔ

０ ＝ ｉ２Ｒｉ２＋Ｌｉ２
ｄｉ２
ｄｔ ＋Ｍ

ｄｉ１
ｄｔ

ｄｕｉ ＝ －
（ｉ１ ＋ ｉｄ）
Ｃ ｄｔ

ｉｄ ＝
０　 　 ｕｉ≥０

ｕｉ
Ｒｄ

ｕｉ















 ＜０

 （10）
式中，ui 为电容器两端电压；Ri1、Ri2

为线圈 1 与驱动片电阻；Li1、Li2 为线

圈 1 与驱动片电感；Ls 为设备系统

电感；Rs 为设备系统电阻；Rd 为续流

电阻；D 为续流二极管；id 为流经续

流支路电流；C 为设备电容；M 为线

圈 1 与驱动片互感。

由于自激励式电磁铆接是由两

条放电回路组成的，故可将其放电回

路等效如图 3（b）所示。

同样的，根据基尔霍夫电压定

律，可推导得到自激励式电磁铆接放

电回路的微分方程，为

书书书

ｕｃ１＝ ｉ１（Ｒｃ１＋Ｒｓ１）＋（Ｌｃ１＋Ｌｓ１）ｄｉ１ｄｔ ＋Ｍ
ｄｉ２
ｄｔ

ｕｃ２＝ ｉ２（Ｒｃ２＋Ｒｓ２）＋（Ｌｃ２＋Ｌｓ２）ｄｉ２ｄｔ ＋Ｍ
ｄｉ１
ｄｔ

ｄｕｃ１＝ －
（ ｉ１ ＋ ｉｄ１）
Ｃ ｄｔ

ｄｕｃ２＝ －
（ ｉ２ ＋ ｉｄ２）
Ｃ ｄｔ

ｉｄ１ ＝
０　 　 ｕｃ１≥０
ｕｃ１
Ｒｄ１

ｕｃ１ ＜ ０

ｉｄ２ ＝
０　 　 ｕｃ２≥０
ｕｃ２
Ｒｄ２

ｕｃ２





















 ＜ ０

 （11）

式中，uc1、uc2 为电容器 1 和电容器 2
两端电压；Rc1、Rc2 为线圈 1 和线圈 2
电阻；Lc1、Lc2 为线圈 1 和线圈 2 电感；

Ls1、Ls2 为设备系统电感；Rs1、Rs2 为

设备系统电阻；id1、id2 为流经续流支

路电流；C1、C2 为设备电容；M 为线

圈间互感。

由式（9）~（11）可知，在对铆

接驱动力以及放电电流的求解过

程中，还涉及诸多电参数的求解，

包括线圈和驱动片的电感值、电

阻值、互感值以及互感对间距的导

数，其中线圈和驱动片的电感、电

阻等电参数均与其自身的结构参数

相关。根据图 2 中线圈和驱动片等

效简化得到的同轴多匝的线圈结

构，基于等效圆环法，取其同轴单

匝的线圈结构模型作为基本单元，

如图 4 所示，建立线圈和驱动片相

关电参数与其自身结构参数间的关

系。

通过对各匝线圈的电阻值进

行累加，即可得到线圈的整体电阻

值。

书书书

Ｒｘ ＝
Ｎ

ｉ
ρｃｕ
２
�

ｒｉ
ａ·ｂ  （12）

式中，ρcu 为铜导线电阻率；N 为线圈

总匝数；ri 为第 i 匝线圈半径；a 为导

线宽度；b 为导线高度。

线圈总电感包括任意两单匝线

圈之间的互感以及各单匝线圈自身

电感两部分，其中任意两单匝线圈之

间的互感可以通过同轴线圈匝与匝

之间的互感计算公式得到，互感计算

公式为

图 3　感应式和自激励式电磁铆接放电回路等效电路图

Fig.3　Equivalent diagram of induction and self-excited electromagnetic riveting discharge circuit
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ri

a
r1i

r2i

h

回路1

回路2

罗氏线圈

压电式力传感器

信号放大器示波器

书书书

Ｍ（ ｒ１，ｒ２，ｈ） ＝ μ０· ｒ１·ｒ槡 [２ ２
ｋ －( )ｋ·

　 　 Ｋ（ｋ） － ２ｋ·Ｅ（ｋ ]）

书书书

Ｍ（ ｒ１，ｒ２，ｈ） ＝ μ０· ｒ１·ｒ槡 [２ ２
ｋ －( )ｋ·

　 　 Ｋ（ｋ） － ２ｋ·Ｅ（ｋ ]）  （13）

式中，μ0 为铜的磁导率；r1、r2 为单匝

圆环线圈半径；h 为两圆环平面间的

距离，当两个同轴圆环位于同一平面

时，h=0。

书书书

ｋ ＝
４·ｒ１·ｒ２

（ ｒ１ ＋ ｒ２） ２ ＋ ｈ槡 ２  （14）

书书书

Ｋ（ｋ）＝∫
�

２

０

１
１－ｋ２·ｓｉｎ２槡 α

ｄα

 （15）

书书书

Ｅ（ｋ）＝∫
�

２

０
１－ｋ２ ｓｉｎ２槡 αｄα  （16）

其中，各单匝线圈自感公式为

书书书

Ｌｘｉ（ ｒｘｉ）＝ μ０Ｒｉ ｌｎ ８ｒｘｉｒｅ －( )７４  （17）

书书书

ｒｅ ＝
ｓ槡�

 （18）

式中，Ri 为线圈半径；re 为矩形截面

导线等效半径。

线圈总电感计算公式为

书书书

Ｌｘ＝
Ｎｘ

ｉ ＝ １
Ｌｘｉ（ ｒｘｉ）＋ ２

Ｎｘ

ｉ ＝ １

Ｎｘ

ｊ ＝ ｉ＋１
Ｍ（ ｒｘｉ，ｒｘｊ，０）

 （19）
线圈间整体互感值可以通过对

同轴不同平面的线圈匝与匝之间的

互感值进行累加计算得到

书书书

Ｍｘｃ（ｈ）＝
Ｎｘ

ｉ ＝
(

１

Ｎｃ

ｊ ＝ １
Ｍｘｃ )ｉｊ ＝

　 　 
Ｎｘ

ｉ ＝
(

１

Ｎｃ

ｊ ＝ １
Ｍ（ ｒｘｉ，ｒｃｊ，ｈ )）

书书书

Ｍｘｃ（ｈ）＝
Ｎｘ

ｉ ＝
(

１

Ｎｃ

ｊ ＝ １
Ｍｘｃ )ｉｊ ＝

　 　 
Ｎｘ

ｉ ＝
(

１

Ｎｃ

ｊ ＝ １
Ｍ（ ｒｘｉ，ｒｃｊ，ｈ )）  （20）

式中，Mxcij 为线圈 1 中第 i 匝与线圈

2 或驱动片中第 j 匝的互感值；Nx 为

线圈 1 匝数；Nc 为线圈 2 匝数或驱

动片等效匝数；rxi 为线圈 1 第 i 匝半

径；rcj 为线圈 2 或驱动片第 j 匝半径。

根据式（9）可知，在对电磁驱动

力进行求解时，还需要对互感导数值

进行计算，互感导数值同样可以通过

对同轴单匝线圈结构进行累加得到，

其中同轴单匝线圈的互感导数公式

描述为

书书书

Ｍ′（ ｒ１，ｒ２，ｈ）＝ ｄＭｄｈ ＝
２μ０ｈｒ１ ｒ２

［ｈ２＋（ ｒ１＋ｒ２） ２］
３
２

　 　 ∫
�

２

０

ｃｏｓ２α
（１－ｋ２ ｓｉｎ２α） ３

２
ｄα

书书书

Ｍ′（ ｒ１，ｒ２，ｈ）＝ ｄＭｄｈ ＝
２μ０ｈｒ１ ｒ２

［ｈ２＋（ ｒ１＋ｒ２） ２］
３
２

　 　 ∫
�

２

０

ｃｏｓ２α
（１－ｋ２ ｓｉｎ２α） ３

２
ｄα  （21）

最终累加得到的线圈整体互感

导数值为

书书书

Ｍ′ｘｃ（ｈ） ＝
Ｎｘ

ｉ ＝
(

１

Ｎｃ

ｊ ＝ １
Ｍ′ｘｃ )ｉｊ ＝

　 　 
Ｎｘ

ｉ ＝
(

１

Ｎｃ

ｊ ＝ １
Ｍ′（ ｒｘｉ，ｒｃｊ，ｈ )）

书书书

Ｍ′ｘｃ（ｈ） ＝
Ｎｘ

ｉ ＝
(

１

Ｎｃ

ｊ ＝ １
Ｍ′ｘｃ )ｉｊ ＝

　 　 
Ｎｘ

ｉ ＝
(

１

Ｎｃ

ｊ ＝ １
Ｍ′（ ｒｘｉ，ｒｃｊ，ｈ )）  （22）

3　数学模型的试验验证

本文通过图 5 所示的测试系统来

验证建立电磁铆接驱动力数学模型的

正确性。将线圈接入放电设备，利用

罗氏线圈与压电式力传感器对电磁铆

接的放电电流以及铆接驱动力进行测

量。测量时，需将罗氏线圈环向套在

被测回路上，同时由于压电式力传感

器自身采集的信号较微弱，因此还需

接入电荷放大器对传感器测量信号进

行放大。其中数值计算与工艺试验的

放电设备的参数以及线圈和驱动片的

结构参数分别如表 1 和 2 所示。

感应式电磁铆接不同电压下放

电电流和电磁驱动力数值计算与试

验测量结果如表 3 和图 6 所示；自激

励式电磁铆接不用电压下放电电流

和电磁驱动力数值计算结果与试验

测量结果如表 4 和图 7 所示。

结合表3和4以及图6和7可知，

感应式与自激励式电磁铆接数值计

算得到的放电电流曲线和电磁驱动

力曲线与实际工艺试验中测量得到

的电流和驱动力曲线波形基本吻合，

放电电流峰值与电磁驱动力峰值的

计算误差较小，说明建立的感应式与

自激励式电磁铆接放电电流和电磁

驱动力数值计算模型是可靠的。同

时，从计算和测量结果均可知，在相

图 4　同轴单匝圆环线圈结构模型

Fig.4　Coaxial single-turn ring coil 
structure model

图 5　放电电流与电磁驱动力测量装置

Fig.5　Measured equipment of discharge current and electromagnetic driving force

线圈
内径 /
mm

线圈
外径 /
mm

导线
匝数 /
匝

导线
宽度 /
mm

导线
高度 /
mm

驱动片
内径 /
mm

驱动片
外径 /
mm

驱动片
厚度 /
mm

20 60 18 1.5 10 20 60 10

设备型号 最大放电电压 /V 电容个数 / 个 总电容值 /F 最大放电能量 /kJ

EMR400–Ⅱ 400 16 0.192 15.36

表 1　设备参数

Table 1　Equipment parameters

表 2　线圈与驱动片结构参数

Table 2　Coil and driver structure parameters
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放电电压 /
V

放电电流
测量值 /A

放电电流
计算值 /A

电流误差 /
%

电磁驱动力
测量值 /N

电磁驱动力
计算值 /N

电磁驱动力
误差 /%

200 7860 7920 0.8 23200 25000 7.8

220 8640 8720 0.9 28800 30300 5.2

240 9520 9560 0.4 34000 36000 5.9

表 3　感应式电磁铆接不同电压下放电电流与电磁驱动力的计算与测量结果

Table 3　Calculation and measurement results of electric current and electromagnetic driving 
force under different voltages of inductive electromagnetic riveting

图 6　感应式电磁铆接不同电压下放电电流与电磁驱动力曲线对比

Fig.6　Comparison of electric current and electromagnetic driving force curves under different 
voltages of inductive electromagnetic riveting

图 7　自激励式电磁铆接不同电压下放电

电流与电磁驱动力曲线对比

Fig.7　Comparison of electric current 
and electromagnetic driving force curves 

under different voltages of self-excited 
electromagnetic riveting

放电电压 /
V

放电电流
测量值 /A

放电电流
计算值 /A

电流误差 /
%

电磁驱动力
测量值 /N

电磁驱动力
计算值 /N

电磁驱动力
误差 /%

160 7200 7190 0.1 33600 35100 4.5

180 8200 8204 0 42800 44400 3.7

200 9000 9150 1.6 52800 55100 4.4

表 4　自激励式电磁铆接不同电压下放电电流与电磁驱动力的计算与测量结果

Table 4　Calculation and measurement results of electric current and electromagnetic driving 
force under different voltages of self-excited electromagnetic riveting
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电磁铆接驱动力计算可视化分析系统

登录
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同放电能量下（放电电压 200 V，放

电电容相同），自激励式电磁铆接驱

动力要远远大于感应式电磁铆接，说

明自激励式电磁铆接能量利用率高，

铆接驱动力大，是解决高强度大直径

铆钉成形的一种有效方法。

4　电磁驱动力计算可视化
      分析系统设计

由上述式（9）~（11）可知，在铆

接驱动力计算过程中涉及的参数众

多，且每一参数的计算公式均较为

复杂，同时各参数之间还存在耦合

关系，因此为了方便计算，本文利用

MATLAB App Designer 开发了一款

电磁铆接驱动力计算可视化分析系

统，其主要功能模块包括登录模块、

电磁铆接驱动力计算分析模块、线圈

参数整体优化模块及参数化模型 4
个模块，系统功能模块结构示意图如

图 8 所示。该系统可实现感应式与

自激励式电磁铆接放电电流和驱动

力的计算，同时还能对放电线圈参数

进行优化，在优化的基础上可选择不

同的铆钉材料，可计算出冲头的加载

速度和铆钉的变形量，具有一定的工

程应用价值。本文仅对驱动力的计

算模块进行分析。

在该可视化系统中，电磁铆接驱

动力计算分析模块包括参数设置与

数值计算两个部分，其中设备参数设

置部分的界面如图 9 所示，在该界面

中能够对设备相应的回路参数和状

态进行修改设置。

而计算分析部分的界面如图 10
所示，在计算分析选项中可以选择对

感应式电磁铆接或者自激励式电磁

铆接进行计算，参数计算结果图形可

在图像选择框中进行改变，在界面下

方还设有图像清空、图像刷新、数据

保存 3 个功能。基于该可视化系统，

能够实现对电磁铆接放电电流、电磁

驱动力等参数的快速计算、分析对比

及数据保存。

5　回路参数对铆接驱动力的
      影响

电磁铆接过程中放电电压、电

容、电阻、电感等回路中的电参数是

影响电磁铆接放电电流与电磁驱动

力的主要参数。基于开发的电磁铆

接驱动力计算可视化系统，可分析不

同参数对感应式和自激励式电磁铆

接放电电流和电磁驱动力的影响规

律，下面主要以自激励电磁铆接进行

分析。由于各参数之间是交互影响

的，可根据不同的目标对多参数进行

优化处理，该系统采用鱼群算法进行

优化，在此不做进一步的讨论。

5.1　放电电压

不同放电电压下的放电电流与

电磁驱动力曲线如图 11 所示，增加

放电电压，放电电流和电磁驱动力的

峰值上升，二者脉冲波形宽度不变。

在其他参数固定不变的情况下，放电

电压的增加是提高电磁驱动力峰值

和加载速率最直接有效的方式。

5.2　设备电容

不同设备电容值下的放电电流

与电磁驱动力曲线如图 12 所示，随

着回路电容值的增大，放电电流和电

磁驱动力的脉冲波形变宽，二者峰值

明显上升，峰值增幅随着回路电容值

的增大逐渐减小。对于电磁铆接设

备，在有限的设备空间内增加电容器

组的个数，从而增大回路的电容值，

提高设备的放电能量，有利于提高放

电电流和电磁驱动力的峰值。

5.3　回路电感

不同回路电感值下的放电电流

与电磁驱动力曲线如图 13 所示。随

着回路电感值的增大，放电电流和电

磁驱动力的脉冲波形宽度变大，峰值

图 8　系统功能模块结构示意图

Fig.8　System function module structure diagram
图 10　计算分析界面

Fig.10　Computational analysis interface

图 9　设备参数设置界面

Fig.9　Device parameter setting interface
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下降，这是因为在回路其他参数固定

不变的情况下，回路电感值越大，其

放电回路的状态就越趋近于过阻尼

状态，放电电流和电磁驱动力的峰值

就越小。回路电感值主要取决于线

圈的电感，而电感与线圈匝数成正

比。因此，可通过改变线圈的匝数来

获得所需的放电电流和电磁驱动力。

5.4　回路电阻

不同回路电阻值下的放电电流

与电磁驱动力曲线如图 14 所示。随

着回路电阻值的增大，放电电流以及

电磁驱动力的脉冲波形宽度略微变

大，峰值明显下降，原因在于回路电

阻值的增大，使放电过程中能量的损

耗增加，设备能量利用率降低，因而

放电电流和电磁驱动力都出现了明

显下降的现象。回路电阻主要来源

于线圈的电阻和放电回路中电缆的

电阻，电阻与导线的截面成反比，与

导线的长度成正比。因此，可根据综

合考虑来选择扁铜线的截面尺寸和

电缆的截面尺寸，以获得所需的放电

电流和电磁驱动力。

6　结论

（1）建立了感应式与自激励式电

磁铆接放电电流以及电磁驱动力的

数值计算模型，数值计算结果与试验

测量的结果较为吻合、误差较小，验

证了建立的数值计算模型的可靠性。

（2）利用 MATLAB App Designer
对电磁铆接电磁驱动力的计算进行

了可视化系统的设计，大大提高了铆

接驱动力计算的方便性。基于电磁

铆接驱动力计算可视化系统，能够实

现对电磁铆接电磁驱动力的快速计

算、对比分析及数据结果保存。

（3）使用电磁铆接驱动力计算

可视化系统，可探究不同参数对感

应式和自激励式电磁铆接放电电流

以及电磁驱动力的影响规律，同时结

合不同的模块，可实现参数优化和铆

钉变形分析，具有一定的工程应用价

值。
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Calculation of Riveting Driving Force and Visualization System Design in 
Electromagnetic Riveting
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(Fuzhou University, Fuzhou 350108, China)

[ABSTRACT]　Electromagnetic riveting is a riveting technology that is driven by electromagnetic force, and driving 
force is the most critical factor affecting the forming quality of rivets. In order to master the influence law of driving force 
in electromagnetic riveting, the mathematical modeling method is used to simplify the solution process of driving force 
in electromagnetic riveting process, and the numerical calculation model of driving force in inductive and self-excited 
electromagnetic riveting is established. And the reliability of the numerical calculation model was verified by the experiment. 
At the same time, the MATLAB App Designer is used to design the visualization system for the calculation of the driving force 
of electromagnetic riveting, and the simple and convenient calculation of the driving force of electromagnetic riveting is realized. 
Based on this system, the influence law of the electrical parameters of the self-excited electromagnetic riveting is analyzed. The 
results show that the increase of discharge voltage and capacitance, and the decrease of loop resistance and loop inductance 
are beneficial to improve the peak value and change rate of the electromagnetic driving force of electromagnetic riveting.
Keywords: Electromagnetic riveting; Electromagnetic driving force; Induction; Self-excitation; Numerical calculation 
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采用电磁铆接技术可以促进飞机装配的

高效和稳定，而制定专业、标准、统一的电磁铆

接工艺规范是电磁铆接技术规模化应用的前

提，研制国产自动化电磁铆接装备并进行技术

推广是推动航空制造迈向绿色装配和智能装

配的有效途径。

Electromagnetic Riveting

电磁铆接电磁铆接电磁铆接电磁铆接
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曹跃杰

  副教授，硕士生导师，研究方向为

飞机结构长寿命连接理论与方法、复合

材料结构先进连接技术。

引文格式：曹跃杰, 曹增强, 李想, 等. 基于电磁加载的新型中应变率动态拉伸测试系统与试验方法[J]. 航空制造技术, 2023, 
66(23/24): 30–36.
CAO Yuejie, CAO Zengqiang, LI Xiang, et al. A novel electromagnetic loading system for medium strain rate dynamic 
tensile testing and experimental method[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2023, 66(23/24): 30–36.

随着人类文明的不断进步和现

代科学技术的飞速发展，人类所能操

控的交通工具的能量等级变得越来

越高，在给人们出行带来巨大便利的

同时，由于交通事故引发的生命和财

产损失也变得更加严重。此外，无论

是航空航天等军工领域还是人们日

常出行乘坐的高速动车组等都会遇

到各种各样的碰撞问题。事实上，

物体在冲击载荷作用下的力学响应

和失效模式往往和静力学状态下有

着明显的不同。目前对于结构材料

在静力学状态下的研究已经取得许

多重要成果，但是从工程应用和结构

设计安全角度考虑，无论是金属或复

合材料结构，还是这两种材料的连接

结构，在实际撞击下的安全性能都需

要通过冲击动力学的方法进行评估

和分析，从而获得准确可靠的技术资

料。高速液压伺服试验机是一种传

统有效的用于测试材料动态力学性

能的试验装置，但是由于其相比静力

学加载设备更加昂贵且操作复杂，以

及对试样尺寸要求极为严格等原因

并没有得到很好的推广应用。基于

电磁感应加载原理的电磁铆接技术

基于电磁加载的新型中应变率动态拉伸
测试系统与试验方法*

曹跃杰 1，曹增强 2，3，李　想 2，张铭豪 2
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[ 摘要 ]　以轻金属和复合材料为代表的新型航空航天结构材料在中应变率环境下的动态力学行为和相关失效机理

研究受到越来越多的关注。为了充分探究新型结构材料性能与应变率之间的对应关系，在电磁铆接系统的基础上研

发了一种可以实现中应变率动态拉伸测试的新型试验系统，为金属和复合材料及其连接结构进行动态性能测试提供

了一种科学高效的试验方法。首先介绍了电磁加载装置的基本原理和功能特点，分别对加载系统、控制系统和数据

采集系统进行了详细说明；其次介绍了动态加载测试过程不同参数下对应力学响应的变化及其重复试验下的一致

性结果，进而验证了整个测试系统的稳定性和可靠性；最后采用该系统测试了不同应变率下 2024–T6 铝合金的力学

特性。测试结果表明，电磁加载动态拉伸测试系统可以准确地反映出应变率变化对 2024–T6 铝合金性能的影响，这

为新型航空材料进行服役环境下的结构安全性研究提供了有力的技术支撑。
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是一种通过提供瞬时大能量实现铆

钉快速成形的先进连接方法，对于提

高铆接接头均匀化性能具有重要意

义，同时也可以实现大干涉量紧固件

的动态安装，目前该技术的应用与拓

展已经成熟，因此在航空航天领域得

到了广泛的应用，并取得了良好的

经济效益 [1–4]。基于电磁铆接技术

加载原理开发的脉冲电磁力加载冲

击测试系统也可用于研究材料在高

速加载下的力学特性及其损伤演化

机理 [5]。Liu 等 [6–7] 通过电磁加载测

试系统研究了加载速率对单向复合

材料层合板层间Ⅰ型断裂韧性的影

响，揭示了层压板界面失效由准静

态加载下纤维 / 基体脱胶转变为高

速加载速率下基体呈现树枝状解理

断裂的失效机理。Deng 等 [8] 在此

应用技术基础上利用电磁铆接设备

改装了动态拉杆试验装置，经过和

Zwick/Roell HTM 5020 伺服液压高

速拉伸试验机测试结果对比发现一

致性较好。

应变率是现代材料力学领域性

能研究的一个重要参数。一般而言，

中应变率范围指的是在 1/s~200/s 之

间的动态加载状态 [9–12]，也有人把中

应变率的应用范围定义扩展到大约

500/s[13–14]。通常低于 1/s 被称为准

静态加载，也叫低应变率加载，而超

过 200/s 则被称作高应变率加载。目

前低应变率主要通过材料万能试验

机进行测试，也是最为常见的材料力

学性能测试方法，而高应变率主要通

过分离式霍普金森杆进行高速性能

测试。现代飞行器和地面高速交通

工具在设计之初和服役过程中就要

充分考虑结构的抗撞特性，这对于乘

客安全和结构使用寿命具有重要作

用 [15]。尤其对于现代飞机机身和机

翼结构、高速列车车头，鸟撞、冰雹和

应急坠撞等现象时有发生，这就要求

飞机和高铁在设计之初就要对相关材

料及其结构在冲击载荷下的特性做出

有效的测试和分析。目前飞机上大量

使用的钛合金、高强度铝合金以及新

型复合材料均在不同程度上表现出一

定的应变率效应。中应变率恰恰是高

速交通工具撞击载荷下经历的一种常

见加载状态 [16–19]。高速拉伸试验机

虽然可以实现中低应变率的测试，但

是其主要通过匀速加载的方式进行

测试，对于研究工程材料及其连接结

构在实际应用中遇到撞击时其结构

力学性能的变化特性就受到了一定

的限制，而且国内在相关设备的开放

和应用方面还比较薄弱，主要从国外

引进高速拉伸试验机，其中以 Zwick/
Roell HTM 和 Instron VHS 系列为代

表。霍普金森杆试验装置主要用于

材料高 / 超高应变率的冲击测试，而

且由于金属杆结构尺寸限制，不能用

于常规尺寸结构件的冲击性能测试，

目前只能应用于基础力学性能的相

关研究。

基于以上研究现状，为了解决航

空材料结构在服役环境下进行动态

冲击特性分析这一技术难题和迫切需

求，西北工业大学机电学院曹增强教

授课题组在电磁铆接系统系列化产品

研究的基础上，利用脉冲电磁力冲击

加载原理开发了基于电磁加载的可

实现常规尺寸结构在 1/s~200/s 中应

变率下测试的动态冲击拉伸系统，该

系统可以为现代飞行器和高速列车

等进行抗坠撞性分析和结构优化提

供新的技术支持。

1　电磁加载测试原理

电磁加载测试系统主要是利用

RLC 电路的放电特征，通过脉冲电容

器组对放电线圈（也称初级线圈）进

行瞬间放电，使线圈内产生强大的脉

冲电流（如 5000~20000 A），电流在线

圈周围激发形成高强脉冲磁场 [20]。

感应线圈与放电初级线圈相互贴紧，

由于电磁感应现象，脉冲磁场穿过感

应线圈产生极强的感应涡流。放电

线圈与感应线圈由于产生的脉冲磁

场方向相反因此产生强大的涡流斥

力，从而使感应线圈带动驱动头完成

高速加载。电磁力冲击加载测试系

统以 RLC 放电电路为基础，将脉冲

强电流（5000~20000 A）转换为高密

度电磁能量，其电磁冲击力加载原理

如图 1 所示。首先将 380 V 交变电

压经变压器升压，然后通过整流电路

给电容充电，电压表测量充电电压；

之后电容器对放电线圈放电，线圈内

部产生瞬时强电流，该电流在线圈周

围激发变化的脉冲磁场；脉冲磁场

穿过感应线圈感生出涡流，脉冲磁场

和涡流相互作用产生电磁力，进而完

图 1　中应变率测试系统电磁加载原理示意图

Fig.1　Electromagnetic loading schematic diagram of medium strain rate test system
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成冲击加载。

电磁力加载特点可以从冲击能

量和冲击力这两个角度进行分析。

（1）从能量角度分析，与电磁铆

接一样，单次加载过程能量 E0 为

书书书

Ｅ０ ＝
１
２ ＣＵ

２
０  （1）

式中，C 为放电电容；U0 为动态加载

放电电压。电磁加载过程中，将放电

瞬间的电能转换为驱动头的机械能、

电路热能，等效冲击能量 Ei 满足

书书书

Ｅｉ ＝ ａＥ０ ＝
１
２ ａＣＵ

２
０  （2）

式中，a 为放电电能的能量转换效

率。动态冲击加载试验中，通过选择

合适的电容和放电电压参数，即可完

成所需要冲击能量的参数设置。

（2）从冲击力的角度分析，加载

过程中，放电回路参数满足二阶线性

齐次微分方程，即

书书书

ＬＣ
ｄ２ｕｃ
ｄｔ２
＋ ＲＣ

ｄｕｃ
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 （3）

式中，R、L、uc 和 t 分别为电磁加载动

态测试系统整个放电回路的等效电

阻、电感、电容电压和时间；C 为电容。

为了获得稳定可靠的测试效果，该动

态冲击拉伸测试系统 RLC 电路需要

在欠阻尼状态下工作，即

书书书

Ｒ ＜ ２ 槡Ｌ ／ Ｃ

书书书

Ｒ ＜ ２ 槡Ｌ ／ Ｃ，
通过对式（3）进行求解可以获得加

载放电电流 i（t）的计算公式，即

书书书
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式中，δ=R/（2L）为衰减系数；
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书书书

ω ＝ １ ／ ＬＣ － Ｒ２ ／ ４Ｌ槡 ２ 为衰减谐振圆频
率。电磁力 F（t）与放电电流 i（t）
的关系为
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式中，r 为放电线圈的铜带有效半径；

μ0 为真空磁导率；M 为放电线圈与

驱动线圈的互感；n 为放电线圈实际

匝数；α 为放电线圈与驱动线圈的距

离；R2、L2 分别为感应线圈电阻和电

感。将式（4）代入式（5）可得电磁

力的时间函数，即

书书书
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 （6）
脉冲电磁力加载过程其实是半

正弦应力波的加载，其能量大小是峰

值力和脉冲宽度共同作用的结果，电

磁冲击力脉宽 T 的计算公式为

书书书

Ｔ ＝ �

１
ＬＣ －
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式中，T 为电磁加载的脉冲宽度值；L
为 RLC 放电回路的电感；C 此时为

电源柜放电电容；R 可以通过万用表

直接测量。

根据能量守恒定律，加载过程试

件的最大加载速度计算公式为

书书书
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Ｔ
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式中，Vmax 为试样加载的最大速率；

m 为次级线圈和驱动头的总质量。

应变率是单位时间内材料应变

的变化，可以通过式（9）进行计算。
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式中，ε* 为试样应变率；L0 为试件标

距的原始长度；L 为拉伸后试样的长

度；V 为加载过程的实际速率，可以

通过高速相机直接获得。

2　电磁加载试验装置

中应变率电磁加载动态拉伸测

试系统主要包括控制系统、测试平

台和采集系统 3 大部分，平台尺寸为

720 mm×550 mm，拉杆中心孔到底

板距离为 110 mm，试样最大夹持尺

寸为 40 mm×8 mm×210 mm。其中

测试平台的机械结构主要包括放电

线圈、感应线圈、驱动头、连接杆、夹

头、压力传感器、支撑结构。放电线

圈通过不锈钢轴承座和底板相连，线

圈两端的铜带通过电缆线和控制系

统相连，进而可以通过充放电来实现

中应变率的冲击拉伸测试，详细的结

构技术参数可以参考本课题组申请

的专利 [21]。测试平台三维结构如图

2 所示，可以看到，不同组合零部件

可以通过结构和颜色进行区分。实

际测试状态下的试验装置实物如图

3 所示，可以看出，试样通过夹持部

位进行夹紧，两端夹头通过连接杆和

对应支撑进行连接。线圈铜带通过

轴承座两侧对称开槽伸出并与电缆

线进行连接。由于加载测试过程需

要采用较高电压，为了保证安全，防

止出现打火和漏电，铜带连接部位通

需要采用特殊工艺进行处理。压力

传感器通过数据采集线和放大器相

连，放大器进一步和采集器连接进

而把数据传输给计算机，通常应变

测试主要通过试样表面的应变片对

加载测试过程对应位置的应变变化

进行数据记录，并最终和压力采集数

据进行整合，进而完成一次有效的数

据测试。在实际中，应变片的测量方

式存在一定的局限性，而且不方便操

作，该测试系统主要采用国产千眼狼

（Revealer）X213 型高速摄像机和配

套的 3D 全场应变测量系统进行试

图 2　电磁加载中应变率动态拉伸测试系统

结构示意图

Fig.2　Structural diagram of medium strain 
rate dynamic tensile test system under 

electromagnetic loading

图 3　电磁加载中应变率动态拉伸测试装置

Fig.3　Medium strain rate dynamic tensile 
test device using electromagnetic loading
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件的速率和应变的测量。

动力控制系统主要由电源柜组

成，分为硬件和软件两大部分。电源

柜长宽高为 1.2 m×1.1 m×1.5 m，

如图 4 所示。硬件设计主要有电容

充放电模块、触发电路模块、控制电

路模块。电容充放电模块是由电容

器（23.5 mF）、升压变压器、真空接触

器、电阻、风扇等组成；触发电路模

块分为充电触发模块和放电触发模

块，主要实现电路发出脉冲控制电容

器的充放电；控制电路模块主要是

由 PLC 和继电器等组成，实现对触

发电路模块和电容充放电模块的控

制。软件部分主要是 PLC 程序和人

机交互触摸屏程序。PLC 程序用于

实现控制系统各种功能的逻辑控制，

触摸屏通过控制 PLC 程序中的各种

地址来实现操作人员对系统的有效

控制。

电磁加载线圈是整个测试系统

中非常关键的一个器件，其稳定与否

直接决定了设备运行的可靠性和设

备能力。图 5 展示了线圈的三维结

构图及其对应的结构示意图，线圈直

径135 mm，厚度55 mm，铜带尺寸1.5 
mm×30 mm。本课题组经过多年探

索总结，已经能够制造出性能稳定且

可以满足实际需求的放电线圈。由

于本次研究的设备一般在 2000 V 以

下的加载电压下就可以满足实际需

求，因此充放电过程产生的热量等因

素不会对线圈结构产生破坏。通过

本课题组制备的自动缠绕机加工的

放电线圈铜带缠绕均匀，树脂浇注密

实，可以充分保证整个测试系统稳定

运行。目前，该中应变率电磁加载动

态拉伸测试系统，最大可实现充电电

压为 2500 V，充电误差不超过 5 V，充

电时间控制在 30 s 以内，最大电磁力

理论峰值可以达到 300 kN，因此可以

实现一般尺寸测试试样在 1/s~200/s
加载应变率范围内的动态冲击拉伸

测试，具体情况可以根据实际材料强

度和结构形式，通过以上公式并结合

试样尺寸进行计算，确定初步的电磁

加载设置参数。

3　加载过程电磁力变化与
      稳定性分析

高速加载系统和数据稳定性是

测试系统有效可靠的重要保证，也是

国内外相关设备极力跟进的重要技

术指标。因此，脉冲电磁力 – 时间响

应特征结果是电磁加载动态拉伸系

统正常使用中最为关键的一个要素，

不仅影响了加载测试的应变率精度，

同时也决定了动态冲击加载过程测

试结果的真实性和有效性。目前，电

磁加载力学响应质量效果主要通过

对比多次测试输出结果的稳定性和

一致性进行判定表征。通过以上分

析已经明确中应变率电磁加载冲击

拉伸测试系统是有多个独立子系统

和几百个元器件组成的这样一个新

型测试平台。由于本研究中介绍的

测试系统属于首次独立自主开发，其

实际应用结果很容易受到一些外部

的干扰以及其他因素的影响，因此每

一个环节都需要进行最终的检验和

重复性测试。为了对比分析电磁加

载过程中系统动力响应和拉伸加载

响应的差异化影响，本研究将从以下

两个方面进行分析。

（1）加载电磁力稳定性分析。首

先对空载下的电磁加载冲击力学响

应进行实际测试，即采用驱动头直接

撞击传感器的测试方法进行动态测

试。图 6（a）展示了空载下不同电

压下的电磁力和时间之间的对应关

系，可以看出，随着放电电压的不断

增加，与之对应脉冲电磁力峰值不断

增大，而且峰值出现位置近乎不变，

同时加载脉冲时间即半正弦波的脉

冲宽度保持一致。此外 600 V 放电

电压下的重复性加载试验也进一步

表明，电磁加载测试过程动态力学响

应一致性非常好，如图 6（b）所示。

以上测试结果数据表明中应变率测

试系统加载线圈感应电磁力数据稳

定有效，同时也证明了整个电磁加载

测试系统安全可靠。尽管加载过程

中曲线局部出现轻微的波动，尤其在

加载的末期，这主要是瞬间振动过大

造成的影响，这种现象在高速拉伸试

验机和霍普金森杆试验测试中也比

图 4　电磁加载中应变率动态拉伸测试平台动力控制系统

Fig.4　Power control system of medium strain rate dynamic tensile test device using 
electromagnetic loading

控制模块

触发模块

电容充
放电模块

图 5　放电线圈及其三维结构示意图

Fig.5　Discharge coil and its three-
dimensional structure diagram
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较常见，不会影响测试结果，后续将

通过设备平台的结构稳定性优化升

级进行进一步改善。由于电磁加载

过程中，随着电压的不断增大，电磁

力增量太过明显，产生的巨大冲击和

振动难以有效控制，不方便继续进行

空载试验，因此本次空载试验只是采

用 400 V、500 V 和 600 V 进行代表

性测试。

（2）电磁加载过程稳定性分析。

在空载测试的基础上，为了进一步分

析和验证整个中应变率电磁加载测

试过程系统的稳定性和可靠性，设计

并采用了内螺纹连接杆的方式分别

与两端的加载杆和固定杆进行紧固

连接，即拉伸试样装夹位置换成内螺

纹连接杆，通过手工机械方式将连

接杆进行固定，如图 7 所示。在此

基础上通过不同放电电压来测试其

相对应的力学响应特征，详细试验测

试结果如图 8 所示，与直接撞击空载

测试结果基本一致，随着电压的逐步

增加，脉冲电磁力峰值不断增大，整

个加载过程峰值力出现位置基本保

持一致，总体测试结果趋势一致性较

好。脉冲电磁力加载时间几乎没有

变化，脉宽数值稳定在 2.5 ms。通过

两种测试结果还可以发现，在低电压

情况下，电磁力 – 时间响应曲线相对

比较光滑，且波形完整度较高，接近

理想波形数据。随着电压不断增高，

冲击能量越来越大，由于瞬间冲击振

动带来的影响导致测试曲线出现了

一定的波动。由此也可以说明，测试

采集系统和整体结构稳定性对于整

个电磁加载测试平台非常重要，这些

在低应变率下容易忽略的问题需要

引起足够的重视，并提出合理的解决

方案，这也为后续设备的不断优化

升级和相关科研人员开展相关领域

的研究和设备研发提供了有效的参

考。

综上，总体上讲，整个加载系统

加载测试结果一致性良好，且保持足

够的重复稳定性，因此本课题组所开

发的该设备可以用于该领域实际的

相关试验研究。

4　试验测试与结果讨论

在本文第 3 节研究分析的基础

上，为了对电磁加载中应变率动态拉

伸测试系统进行实际应用的检验，选

用航空领域常用的 2024–T6 铝合金

进行动态力学性能测试。图 9 展示

了在 70/s 和 140/s 两种应变率下对

有效标距尺寸为 2 mm×10 mm×80 
mm 的 2024–T6 铝合金试样在中应

变率下进行动态拉伸测试的宏观力

学响应结果。可以明显看到，出现了

应变率敏感性现象，这一测试结果

和传统 INSTRON VHS 160 高速液

压伺服拉伸试验机测试的中应变率

下铝合金敏感性较弱有着明显的不

同 [22]。通常在中高应变率下，随着

应变率的增加铝合金失效强度会有

所提高。此外，图 9 中的力学响应曲

线可以发现，在 140/s 应变率下，材料

出现了典型的应变率强化效应，即在

初始加载阶段失效载荷明显增加，但

是塑性应变却出现了明显的降低，与

70/s 应变率下的测试结果相比，没有

出现塑性应变硬化这一阶段，且最终

失效强度相比有所降低。分析发现，

图 9　不同应变率下 2024–T6 铝合金试样

测试力学响应

Fig.9　Mechanical response of 2024 –T6 
aluminum alloy specimens under different 

strain rates

图 7　动态加载过程电磁力测试装置

Fig.7　Electromagnetic force testing device 
for dynamic loading process

图 8　不同电压下中应变率测试系统

电磁加载力学响应

Fig.8　Electromagnetic loading mechanical 
response of medium strain rate test system 

under different voltages

图 6　不同加载电压下线圈电磁力变化

Fig.6　Variation of coil electromagnetic force under different loading voltages
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应该是加载过程的脉冲电磁力变化

引起的这一现象，140/s 即高电压下

电磁力增长较快，在达到应力波峰值

前铝合金试样就出现了断裂失效，而

70/s 的应变率下铝合金的失效出现

在了空载的脉冲电磁力峰值之后，因

此应变硬化现象比较明显。传统的

测试研究表明 [22]，随着应变率的增

加，金属材料的塑性应变硬化效应会

因为局部的热软化效应而降低，但是

没有从根本上改变材料的失效方式。

然而，本次试验的电磁加载动态冲击

拉伸测试试样的最终失效模式却发生

了根本的变化，如图 10 所示。其中试

样 1 和试样 2 是在 140/s 的应变率下

拉伸失效后的效果，试样 3 和试样 4
是在 70/s 的应变率下加载后的效果。

可以明显看出，140/s 和 70/s 的应变

率下出现了两种截然不同的失效模

式，而且每一种的重复性试验结果保

持一致，也证明了本次试验结果的

准确性和有效性。对失效模式观察

分析可以进一步发现，应变率从 70/s
到 140/s 的情况下，铝合金断口形貌

从传统的颈缩性塑性断裂转变为近

似脆性的折断性断裂。再者，70/s 应

变率下断口呈现整齐的沿着与厚度

方向呈现 45° 夹角的方向开裂，且试

样表面裂纹和拉伸加载方向近似垂

直，与准静态加载下失效模式比较一

致，而 140/s 应变率下表面裂纹方向

呈现出不规则的斜向开裂，同时断口

区域没有出现明显的颈缩，其动态加

载失效过程如图 11 所示。

5　结论

新型结构材料在中应变率下的

力学行为和失效模式是进行飞机结

构抗冲击性设计和分析研究的重要

依据，也是飞机机身结构适坠性和抗

鸟撞以及汽车和高铁车身碰撞安全

性能等领域具有迫切需求的科学研

究。本研究开发了基于电磁感应加

载原理的可实现中应变率范围内冲

击拉伸测试的新型动态加载系统，该

系统主要具有以下显著特点。

（1）该统主要包括控制系统、测

试平台和采集系统 3 大部分，有效解

决了电磁干扰、放电打火和数据采集

不稳定的技术难题。

（2）该系统可以顺利实现 0~ 
2500 V电压下连续多次安全充放电，

充电误差不超过 5 V，充电时间控制

在 30 s 以内，最大加载电磁力峰值

可以达到 300 kN。

（3）该系统通过控制放电电压

和设备电容量的大小可以实现结构

材料及其连接件在 1/s~200/s 加载范

围内不同脉冲宽度下的动态冲击性

能测试。

（4）通过对 2024–T6 航空铝合

金试样分别在 70/s 和 140/s 应变速

率下的力学测试发现，应变率的改变

对材料冲击失效特性和失效模式产

生了显著的影响，与传统高速液压伺

服试验机测试的铝合金中应变率不

敏感特性有着明显的不同。

基于电磁铆接技术的新型中应

变率电磁加载动态拉伸测试系统为

后续进一步开展关于航空航天结构

用材料在实际服役环境下的动态冲

击加载特性和相关失效机理研究提

供了科学高效的测试方法。
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A Novel Electromagnetic Loading System for Medium Strain Rate Dynamic 
Tensile Testing and Experimental Method

CAO Yuejie1, CAO Zengqiang2,3, LI Xiang2, ZHANG Minghao2

(1. Chongqing Jiaotong University, Chongqing 400074, China;
2. Northwestern Polytechnical University, Xi’an 710072, China;

3. NPU Xu Hang Electromagnetic Technology Co., Ltd., Xi’an 710100, China)

[ABSTRACT]　The research on dynamic mechanical behavior and related failure mechanism of new aerospace structural 
materials, represented by light metal and composites, under the intermediate strain rate environment has attracted more and 
more attention. To fully explore the corresponding relationship between the performance of new structural materials and 
strain rates, a novel experimental system that can achieve dynamic tensile testing at medium strain rates has been developed 
based on the electromagnetic riveting system. This provides a scientific and efficient experimental method for dynamic 
performance testing of metal and composite materials and their joining structures. The article first introduces the basic 
principle and functional characteristics of the electromagnetic loading device, and then provides a detailed explanation 
of the loading system, control system, and data acquisition system; The following mainly introduces the changes in 
corresponding mechanical responses under different parameters during the dynamic loading test process and the consistent 
results under repeated tests, thereby verifying the stability and reliability of the entire experimental system; Finally, the 
mechanical properties of 2024–T6 aluminum alloy under different strain rates were tested using this system. The results of 
this research show that the electromagnetic loading dynamic tensile testing system can accurately reflect the effect of strain 
rate changes on the performance of 2024–T6 aluminum alloy, providing strong technical support for the structural safety 
research of new aviation materials in service environments.
Keywords: Electromagnetic loading; Dynamic tensile; Medium strain rate; Aviation aluminum alloy; Composite
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在飞机连接结构中，铆接以其操

作工艺易掌握、强度稳定可靠、受环

境影响小等突出优势，成为飞机连接

结构最主要的连接方法之一，约占

全机总连接量的 80%，特别是蒙皮

与框架的连接基本上都采用铆接工

艺 [1–3]。与传统铆接方法相比，电磁

铆接技术具有加载速率高、铆接力稳

定、钉杆膨胀均匀等特点，可以解决

钛合金等难成形材料铆钉铆接过程

中镦头裂纹问题 [3–4]。经过 30 多年

的发展，我国已经研制出了不同型号

式的电磁铆枪以满足不同工况的使

用需求。目前手持式电磁铆枪在使

用时，需与重量大的顶铁配合使用，

顶铁的质量（kg）一般应大于铆钉直

径（mm）的两倍 [2]，如 5 mm 的铆钉

铆接时顶铁的质量应在 10 kg 以上。

当顶铁的质量较小时，电磁铆枪的大

冲击力会把小质量的顶铁顶开，严重

影响铆钉的成形质量 [5]。飞机的某

些结构，如某型机进气道唇口 [6]、航

空座椅等结构，由于结构开敞性差、

工作空间狭窄复杂，在实际工况中只

能选择体积小、质量轻的顶铁，但与

现有电磁铆枪配合使用的顶铁质量

重、体积大，所以电磁铆接技术在实

际应用中存在一定的局限性。因此，

本研究设计了一款铆枪顶铁一体化

的单人操作手持式电磁铆枪，使铆枪

本体的质量充当顶铁的质量，解决了

顶铁空间受限的难题。

1　电磁铆接基本原理

电磁铆接基本原理如图1所示 [7]。

交流电流经过二极管整流电路整流

变为直流电流后，将电容（C）充电至

设定的额定电压。放电晶闸管闭合，

脉冲大电流经过由铜带缠绕而成的

初级线圈，使电容中的能量瞬间在初

级线圈中释放，同时在初级线圈周围

形成脉冲磁场。次级线圈在强大的

曹　勇
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dD

L0

α

脉冲磁场中会产生感应涡流，并形成

磁场，次级线圈产生的磁场与初级线

圈产生的磁场相互排斥形成脉冲电

磁力。电磁力以应力波的形式传递

到铆钉上，使铆钉镦粗变形，最终完

成铆钉铆接成形 [5–8]。

2　单人操作型电磁铆枪结构
      设计

为满足工程应用需求，针对手持

式电磁铆枪在顶铁空间狭窄的工况

环境中应用受限的问题，设计了一款

铆枪和顶铁一体化的单人操作手持

式电磁铆枪，其结构图如图 2 所示，

主要由钳形顶铁、应力波放大器、次

级线圈、放电线圈、气缸、控制手柄、

铆枪外壳与铆枪底座等部分组成。

2.1　应力波放大器

应力波放大器是调整铆接力的

重要元器件。应力波在横截面收缩

的杆中传播时强度会增加，因此将应

力波放大器设计为截面积按一定规

律由大变小的锥体，如图 3 所示 [8]，

其放大倍数 M 为

书书书

Ｍ ＝
σＳ
σＬ
＝
ＲＬ ｔａｎα
３ｃ０ ｔａ

ＡＬ
ＡＳ( )－ １ ＋

Ｌ０
３ｃ０ ｔａ

＋
ＡＬ
ＡＳ

 （1）
式中，σL 和 σS 分别为锥体大端和小

端的应力；RL 为锥体大端端面半径；

α 为锥体底角；ta 为质点速度达到最

大时所需时间；c0 为杆中弹性纵波

速；AL 和 AS 分别表示锥体大端和小

端的端面积；L0 为锥长。c0 可由杆

材料密度 ρ0 和杨氏模量 E 来确定。

书书书

ｃ０ ＝
Ｅ
ρ槡０

 （2）

电磁铆枪放电线圈的外径是应

力波放大器几何尺寸设计的主要依

据，当放电线圈外径确定后，应力波

放大器的大端直径 D 和小端直径 d

就可确定。大端直径一般与线圈外

径相同，小端直径与铆模的外径相

同，锥体底角 α 根据放大倍数来确定。

2.2　钳形顶铁

为实现铆枪和顶铁一体化，设计

了钳形顶铁结构，如图 4 所示，包括铆

钉顶持面、安装端头与弯曲体 3 部分。

钳形顶铁的安装端头与铆枪底座通

过螺栓连接，根据不同的镦头形式与

不同的工件结构，可以更换不同的顶

铁。弯曲体向上延伸，使铆钉顶持面

正对于铆枪腔壳的出口处，铆钉在铆

钉顶持面的支撑阻挡下镦粗变形。

顶铁的铆钉顶持面中心与铆钉、铆模

二者的轴线同轴，减小铆钉受力不均

匀对镦头的成形质量造成的影响。

钳形顶铁由于受到的是冲击载

荷，在使用过程中可能会发生弹性变

形，甚至断裂，致使铆钉欠铆或出现

裂纹，影响铆钉的成形质量，因此钳

图 1　电磁铆接原理图 [7]

Fig.1　Schematic of electromagnetic riveting[7]

图 2　单人操作型手持式电磁铆枪

Fig.2　Single-person operated hand-held electromagnetic riveting gun

图 3　应力波放大器 [8]

Fig.3　Stress wave amplifier[8]

图 4　钳形顶铁

Fig.4　Clamp-shaped top iron
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电磁铆接Electromagnetic Riveting

位移/mm

（a） 铆钉夹持

活塞杆运动方向

（b）铆枪减振

活塞杆运动方向

形顶铁的强度与刚度是保证铆接质

量的关键之一。采用有限元分析软

件 Abaqus/Explicit 显式分析模块对

钳形顶铁铆接过程中的变形进行模

拟分析。为了简化模型，便于网格划

分，省略了钳形顶铁安装端头的螺栓

孔模型，将钳形顶铁视为一个完整的

实体，网格类型为 C3D8R（8 节点六

面体线性缩减积分实体单元）。在铆

钉与顶铁接触中心点设置一个参考

点 R，并参照电磁铆接力，在参考点

R 施加一个沿 X 轴方向、持续时间 3 
ms、峰值 12 kN 的冲击力。

由于钳形顶铁受到的是冲击载

荷，采用准静态的应力 – 应变数据

描述材料的本构模型无法涵盖应

变率与变形温度对材料的影响，而

Johnson–Cook 失效模型在冲击动力

学中是应用最为广泛的本构模型，一

般用于描述应力与应变、应变速率、

变形温度之间的关系，其模型方程可

表示为

  σ = (A+Bεn)(1+C lnε*)[1– (T *)m] 

（3）
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式中，σ 为流变应力；A 为参考温度

与参考应变速率下的屈服强度；B 为

应变硬化因子；C 为应变速率强化

因子；m 为热软化因子；ε 为试验应

变速率；n 为应变硬化指数；T * 为同

系温度；Tm 为材料熔点温度；Tr 为参

考温度；T 为试验温度；ε* 为无量纲

应变速率比率；ε 为试验应变速率；ε0

为参考应变速率 [9]。

35CrMnSiA 是低合金超高强度

调质结构钢，热处理后强度高、韧性

好，是加工顶铁的理想材料。表 1 为

35CrMnSiA 高强钢的力学性能参数

与 J–C 模型参数 [10]。

钳形顶铁在冲击载荷加载过程

中最大位移云图如图 5 所示，最大位

移发生在铆钉顶持面，为 0.01 mm，位

移较小，且为可恢复的弹性变形，因

此顶铁的强度与刚度满足铆接要求。

2.3　铆钉夹持与减振机构

铆枪的气缸主要有两个作用，为

铆钉提供持续恒定的夹持力及充当

铆枪的减振缓冲系统，吸收铆枪工作

时产生的后坐力。铆钉的夹持过程

与放电完成后气缸活塞杆运动方向

及铆枪内部各组件相对位置变化如

图 6 所示。

2.3.1　铆钉夹持

由于顶铁与铆枪一体化，依靠人

力施压将放电线圈与次级线圈贴合

在一起时，会使顶铁无法顶持铆钉。

因此特别地在铆枪内部设置了气缸

来控制放电线圈与次级线圈之间的

位置。铆接过程中，操作者控制气缸

活塞杆带动放电线圈在铆枪的腔壳

内移动，当活塞杆伸出气缸时，放电

线圈抵向次级线圈，同时铆模与钳形

顶铁将穿过铆接件的铆钉夹紧，从而

完成对铆钉的夹持固定。

操作者还可以通过控制气缸压

力来调节铆钉的夹持力，使铆钉的夹

持力均匀一致，避免夹持力不均匀从

而对铆接质量造成影响，同时可以减

小操作者的工作强度。铆接完成后，

操作者通过电磁阀控制活塞杆缩回

气缸，使放电线圈与次级线圈之间的

距离保持在 15 mm 以上，即使在待机

状态下误触发也不会产生电磁力 [8]，

同时释放铆钉。

2.3.2　铆枪减振

电磁铆枪在使用时会产生较大

的向后冲击力 [11]，与线圈底座相连

接的质量块在冲击力的作用下向后

运动时会消耗一部分能量。质量块

向后运动时带动活塞杆压缩气缸内

部的压缩气体，进一步吸收铆接作业

时产生的冲击力，使铆枪产生的后坐

力与振动大大降低。顶铁与铆枪结构

为一体化设计，铆接时产生的向前的

冲击力与向后的反冲力均会作用回

装置本身，也会中和抵消掉部分冲击

力。气缸与传统固定阻尼值阻尼器相

比，能够通过调节气压得到不同的阻

尼值，操作者能够根据自身情况调节

气压。铆接不同直径、不同材料的铆

钉，根据不同的铆接力也能够调节不

同的气压值，达到更好的减振效果。

缓冲减振过程中，活塞杆所受的

图 5　钳形顶铁位移云图

Fig.5　Displacement cloud diagram of the 
clamp-shaped top iron

密度 ρ/（kg·m–3） 杨氏模量 E/Pa 泊松比 μ 断裂强度 σb /MPa 屈服强度 A/MPa

7850 2.10×1011 0.29 1620 1280

强化因子 C 热软化因子 m 硬化指数 n 熔点温度 Tm /K 参考温度 Tr /K

0.015 1.027 0.372 1775 294

表 1　35CrMnSiA 高强钢 J–C 材料模型参数 [10]

Table 1　Parameter of 35CrMnSiA steel J–C material model[10]

图 6　活塞杆运动方向

Fig.6　Direction of piston rod movement
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阻力可以简化为弹簧与阻尼器并联

系统，则系统简图如图 7 所示，属于

单层弹性连接粘性阻尼系统。其传

递系数 TA 为 [8]

书书书

ＴＡ ＝
ＦＴ
Ｆ ＝

１ ＋ ２· Ｃ
Ｃ( )
Ｃ
· ω
ω( )[ ]
ｎ

２

１ － ω
ω( )
ｎ

[ ]
２ ２

＋

２· Ｃ
Ｃ( )
Ｃ
· ω
ω( )[ ]
ｎ槡

２

 （4）
当系统共振时（ω=ωn），动力传

递系数满足

书书书
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式中，F 为电磁激励力；FT 为系统的

后坐力；ω 为振动圆频率；C 为阻尼

常数；ωn 为系统固有频率；CC 为临

界阻尼系数。

2.4　手持式电磁铆枪散热系统

电磁铆枪每次放电，放电线圈均

会产生一定的热，其温度会随着放电

次数增加而升高。长时间工作会导致

线圈温度大幅提升，用于绝缘的树脂

材料受高温影响会使线圈寿命缩短。

另外，温度升高将会增大放电线圈的

电阻，使电磁铆枪的效率下降 [12]。

图 8 为 500 V 放电电压下不同温度

时电磁力的响应曲线，当温度升高

10 ℃，电磁力峰值平均下降 5%。在

本设计中选择采用压缩空气进行线

圈散热。

质量块内部的冷却气道如图 9
所示，冷却气道的入口通过气管快插

接头和橡胶软管与外部气泵相连接，

质量块与放电线圈底座相接触的端

面开设有环形出风槽，使气泵中的压

缩空气能够源源不断地进入铆枪内

部，并吹向放电线圈。线圈表面的散

热凝胶具有强大的蓄冷散热功能，冷

却空气通过质量块的冷却气道进入

壳体内部，增加了铆枪内部的空气流

速，流经线圈表面的压缩空气将热量

带走散入大气中，使放电线圈工作时

的温度降低，提高线圈使用寿命。

3　铆接试验

3.1　铆接试验材料

本次铆接试验采用的铆钉为

平圆头钛铌合金铆钉，夹层材料为

CFRP/2A12 铝合金板。铆钉的直径

为 4 mm，长度为 9 mm，夹层板的总

厚为 4 mm。铆接完成后，通过镦头

的直径与高度来评估铆接质量，按企

业标准 Q/CACPS2010304SS002A 钛

铌铆钉安装工艺规范的规定，Φ4 mm
钛铌铆钉镦头直径 D 最小为 5.20 
mm，镦头高度 H 最小为 1.20 mm，如

图 10 所示。

图 9　质量块

Fig.9　Mass block

冷却气道

环槽出风口

图 7　减振系统示意图

Fig.7　Schematic diagram of vibration 
reduction system

K

C
M

FTF

3.2　铆接力测量及铆接试验

测试系统原理示意图如图 11
所示，电磁铆枪的放电线圈的直径

为 60.0 mm，次级线圈的几何尺寸为

Φ60.0 mm×8.0 mm；电源系统的电

容容量为 23.5 mF，最大充电电压为

1000 V。

在铆接过程中，需要同时利用压

电传感器测量钛铌铆钉的铆接力，

数据采集系统包括压电传感器、电

荷放大器、数模转换器和 DataLab 数

据处理软件。其中压电传感器采用

LC0515 压电石英传感器，响应频率

为 40 kHz，最大压缩量程为 30 kN，

传感器夹持在铆模与顶铁之间，电

磁力通过压力传感器转换为电荷信

号，电荷信号通过电荷放大器放大

传入数模转换器，DataLab 数据处理

软件将数模转换器采集到的压力信

号进行处理和显示 [13]。其中控制系

统电容的充电电压设置为 750 V，在

相同条件下，连续做 3 组 9 次铆接

平行试验。为了避免对复材表面挤

压造成损伤，镦头选择在金属一侧

成形 [14]。

750 V 放电电压下 Φ4 mm 钛铌

铆钉的电磁铆接如图 12 所示，从图

12（b）中可以看出，镦头变形均匀

无损伤。分别从 0、45°、–45°、90° 4
个角度测量铆钉镦头直径与高度，并

取平均值，其结果如表 2 所示。铆接

后，铆钉镦头的直径为（5.8±0.15） 
mm，高度为（2.3±0.1） mm，具有较

好的一致性，且镦头的直径与高度尺

寸符合钛铌铆钉安装工艺规范。因

此，本文提出的单人操作手持式电磁

铆枪有足够的铆接能力用以成形 Φ4 
mm 的钛铌铆钉。

图 13 为铆接过程中时间 – 铆接

力响应曲线，可以看出，3 条响应曲

线具有较好的重复性，铆钉在 2 ms
时间内完成镦粗变形，与传统铆接方

法相比，能够解决不开敞难题。电磁

铆接力明显分为 3 个阶段：第 1 阶

段铆接力快速上升，但此时的铆接力
图 10　平圆头铆钉镦头

Fig.10　Flat round head rivet head

D
H

图 8　500 V 电压下不同温度时电磁力曲线

Fig.8　Electromagnetic force curves at 
different temperatures at 500 V voltage
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ER-1 ER-2 ER-3

ER-4 ER-5 ER-6

ER-7 ER-8 ER-9

（b）铆钉镦头（a）电磁铆枪

电磁
铆枪

钳形顶铁

试样

小于铆钉的屈服应力，钉杆处于弹性

变形阶段。第 2 阶段铆接力大于铆

钉的屈服应力，钉杆开始发生塑性变

形。首先钉杆整体发生自由镦粗，当

铆钉孔被填满后，钉杆开始接触到被

连接件表面并形成镦头 [15]。随着钉

杆的镦粗变形，铆接力持续上升，但

上升斜率小于第 1 阶段。第 3 阶段

铆钉变形完成，铆接力快速回落下

降。

4　结论

研制了一款单人操作型手持式

电磁铆枪，总结为以下 5 个方面。

（1）铆枪与顶铁一体化结构使

铆枪本体的质量充当顶铁的质量，减

小了顶铁的体积，解决了电磁铆接技

术在空间狭窄的工况环境中应用受

限的难题。

（2）通过有限元模拟分析得到

12 kN 的冲击载荷下顶铁的最大的

变形位移为 0.01 mm，顶铁结构强度

安全可靠。

（3）铆钉夹持机构可以为铆钉

提供持续且均匀的夹持力。

（4）有足够的能力铆接 Φ4 mm
的钛铌铆钉，且镦头变形均匀无损

伤。

（5）电磁铆接稳定可靠，镦头成

形尺寸与铆接力均有较好的重复性。
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Development of Electromagnetic Riveting Gun Operated by Single Person

CAO Yong1, GUO Chengxing2, ZHANG Minghao2, ZUO Duquan3

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

3. Civil Aviation Flight University of China, Guanghan 618307, China)

[ABSTRACT]　Electromagnetic riveting can solve the riveting problems of large-diameter and difficult-to-form materials. 
Compared with pneumatic riveting gun, generally the electromagnetic riveting gun with larger volume was only used 
for riveting in open structures due to the addition of damping system. Therefore, the development of electromagnetic 
riveting gun integrated with riveting gun and support iron operated by single person aimed at solving the problem that 
the application of riveting gun was limited in non-open structures. Firstly, this paper explained the operating principle of 
electromagnetic riveting, and then introduced the structural design of riveting gun including support iron, clamping system, 
damping system, and cooling system, as well as analyzed the strength and stiffness of the support iron through finite 
element simulation analysis. Finally, its riveting ability and the riveting force of titanium-niobium rivet of electromagnetic 
riveting were both tested. It was concluded that the riveting gun can generate as a Φ4 mm titanium-niobium rivet with good 
repeatability of header size, and the structural strength of the riveting gun is also safe and reliable.
Keywords: Electromagnetic riveting gun; Electromagnetic riveting; Single-person operation; Structural design; 
                    Integrated structure
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随着新材料的飞速发展，碳纤维

复合材料以其高比强度、高抗疲劳、

抗腐蚀性等优异性能在汽车、飞机等

先进机械的结构材料中所占的比例

呈逐年递增的趋势 [1–4]。复材零件的

连接也因此成为装配技术发展的一

个要点。现有的复合材料构件基本

采用高锁螺栓连接，相比之下，铆接

技术工艺简单、连接效率高、成本低

（铆钉≈ 8 元 / 个，高锁螺栓 / 螺母≈ 80
元 / 组）。在传统锤铆工艺下，复材

容易发生受冲击分层、铆钉膨胀不均

匀导致孔壁局部挤压、铆钉镦头产生

裂纹等问题，影响连接质量。

电磁铆接是电磁成形技术在装

配中的应用，通过初级线圈生成的冲

击电流产生强磁场，继而次级线圈产

生感应电流生成涡流磁场，两磁场相

互作用产生涡流斥力在电磁放大器

中不断反射与投射，输出一种应力

波，能使铆钉材料在瞬间完成塑性变

形。与传统铆接技术相比，电磁铆接

以冲击距离为 0 的高加载速率冲击

加载，通过绝热剪切方式实现铆钉的

瞬间塑性变形 [5–7]。电磁铆接过程

中对结构产生的冲击小，成形钉杆均

匀，有望解决目前复合材料装配连接

中的问题。

电磁铆接技术最早始于 20 世纪

70 年代，美国格鲁门公司最早研制

出电磁铆接设备，解决了 F–14 战斗

机装配过程中的大夹层钛合金结构

紧固铆接难题。但是由于初期采用

5~10 kV 的高电压进行铆接，不仅容

易导致铆钉镦头产生裂纹，而且设备

非常笨重，难以推广应用。随后，美

国的波音、Eletroimpact（EI）等公司

对电磁铆接技术进行了系统的研究，

自 1986 年，500 V 以下的低电压电

磁铆接技术研发成功，电磁铆接技术

开始得到快速发展，并以电压低、设

备体积小、成本低以及安全可靠等优

点在航空制造领域大量工程应用，例

如在空客 A350 机身壁板、中央翼盒、

机身后承压隔框、龙骨梁等碳纤维复

合材料机构件上大直径铆钉连接，波

音 787 舱体部段高锁螺栓以及环槽

手工电磁铆接过程及复合材料铆接质量研究*

杨彦杰，陈　昶，魏誉豪，涂俊成，樊西锋
（航空工业成都飞机工业（集团）有限责任公司，成都 610092）

[ 摘要 ]　为研究电磁铆接技术的工艺可行性，通过工艺试验探究了手工电磁铆接工艺的可操作性，并从镦头成形、钉

孔干涉以及复材损伤 3 个角度进行了铆接质量分析。结果表明，铝铆钉与钛铌铆钉合适的铆接电压分别为 550~600 V
和 750~790 V。即便是在 550 V 电压下，电磁铆接的瞬时冲击力也可能使得操作人员不易稳定地固持铆枪和顶铁。

易导致镦头斜面、零件表面碰伤及铆卡印等损伤。肌电信号分析结果表明，相比气动锤铆，电磁铆接的冲击力使得操

作人员的手臂肌肉负荷增加约 50%。铆接质量方面，在复材 – 钛合金及复材 – 复材结构上，电磁铆接镦头尺寸均满

足工艺要求，复合材料无损伤，且钉孔之间可产生较可靠的干涉配合，但镦头歪斜与边缘小斜面等问题限制了其应

用。

关键词：电磁铆接；工艺性；可操作性；铆接质量；复合材料
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铆钉的安装等 [8–10]。前苏联伏尔加

航空研究所也在 20 世纪 70 年代实

现了电磁铆接技术在伊尔 –86 等型

号飞机、TY–154 救生阀体、发动机

燃烧室壳体及飞行器圆筒壁板的装

配中的应用 [11–12]。

国内电磁铆接技术的研究开展

较晚。曹增强 [13] 和仇继伟 [14] 等在

低电压电磁铆接设备和铆接结构优

化方面取得了较大进展，自主研发了

多款电磁铆接设备及手持式电磁铆

枪。近年来，相关的理论与应用研究

也在不断推进。胡鑫等 [15] 通过 Φ6 
mm 的 ML10 钢铆钉电磁铆接工艺

试验及力学性能测试揭示了钢铆钉

电磁铆接接头的工艺稳定性和服役

性能；蒋浩等 [16] 通过一系列碳纤维 –
铝合金异种材料连接结构电磁铆接

试验研究了工艺参数对镦头塑性变

形和剪切性能的影响；龚成鹏等 [17]

研究了铆模角度对 Φ6 mm 直径的

7050 铆钉镦头电磁铆接后微观组

织及绝热剪切带的影响规律，结果

表明，带角度铆模可以减弱镦头内

的局域化变形，铆模角度越小，镦头

材料的轴向和径向流动不均匀性越

小。

目前，国内电磁铆接技术方面主

要关注电磁铆接机理与铆接后接头

强度的实验室研究，对电磁铆接的理

论认知和基础研究已经取得了一定

的进展，但对于实际生产过程中的电

磁铆接可操作性及实际生产操作下

的铆接质量方面的应用研究相对较

少。然而，在实际生产中，电磁铆接

的可操作性是一个关键问题。通过

对电磁铆接的可操作性进行研究，可

以深入了解电磁铆接的适用范围、优

势和局限性，有助于确定电磁铆接在

不同材料和工件尺寸、形状等方面的

适用性，并为实际生产中的工艺设计

和工程实施提供参考。此外，实际生

产操作下的铆接质量也是一个重要

的研究方向。通过研究电磁铆接在

实际生产操作下的铆接质量，可以评

估电磁铆接工艺的稳定性和可靠性，

帮助优化电磁铆接的工艺参数，改善

铆接质量，并有效降低生产中的不良

率和质量问题。

为了提高电磁铆接的工艺水平

和产品质量，进一步推动电磁铆接技

术在航空航天、汽车制造等领域的广

泛应用，本文通过工艺试验从可操作

性与铆接质量两方面对电磁铆接在

实际生产中的应用进行了探讨。

1　手工电磁铆接可操作性研究

1.1　试验设备及方法

试验采用西北工业大学开发的

EMR1000 型电磁铆接设备，如图 1
所示，其基本参数在表 1 中给出。

为探究手工电磁铆接的可操作

性，分别针对 2024 铝合金叠层上

HB6298 铝铆钉的铆接和碳纤维复合

材料（以下简称“复材”）叠层上钛铌

铆钉的铆接，请操作技能专家操作，

进行了 500~800 V 电压下的电磁铆

接试验，并在复合材料叠层上气动锤

铆与电磁铆接安装钛铌铆钉过程中，

通过 Noraxon–Ultium 型号 16 通道

肌电信号采集设备测量操作者手臂

肱二头肌的承载，结合铆钉、连接结

构形貌学分析及无损检测结果，评

估人工进行电磁铆接工艺的可操作

性。

试验采用复材平板试件与 2024
铝合金平板试件，试验件参数如表 2
所示。试验操作过程按照铆接标准

流程：放钉→施铆进行，即在试验件

上预先制好的孔中放入相应牌号铆

钉，然后两人分别持顶铁与铆枪顶住

铆钉钉盖与钉杆施铆。

通过 Noraxon–Ultium 型号 16 通

道肌电信号采集设备测量操作者手

基本参数 数值

电容量 /mF 23.5

等效电阻 /mΩ ~2.8

等效电感 /μH ~20

初级线圈直径 /mm 58~60

初级线圈起始半径 /mm 6~7

线圈匝数 / 匝 15

铜带尺寸 /mm 约 1.5×2

次级线圈直径 /mm 62

次级线圈厚度 /mm 10

表 1　电磁铆接设备基本参数

Table 1　Basic parameters of electromagnetic 
riveting equipment

试验件分类
叠层 1 叠层 2

连接件牌号
材料 几何尺寸 /mm 材料 几何尺寸 /mm

铝合金叠层
试验件

2024 铝合金
面板

210×210×3.12 2024 铝合金
面板

210×210×3.10 HB6298–4×10
平锥头铝铆钉

复材叠层
试验件

复材面板 210×210×3.74 复材面板 210×210×3.72
Q_611S 310–

40W–12 平圆头
钛铌铆钉

表 2　电磁铆接试验件参数

Table 2　Parameters of electromagnetic riveting test pieces

图 1　电磁铆接设备

Fig.1　Electromagnetic riveting equipment

（a）电源系统 （b）控制平台

（c）电磁铆枪与顶铁
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臂肱二头肌承载时，如图 2 所示，将

肌电信号采集器分别贴在操作者持

铆枪手臂的各肌肉群位置，铆接全程

采集肌电信号，并通过无线方式反馈

至电脑，以电压信号的形式呈现并存

储。

1.2　结果与讨论

2024 铝合金叠层上 HB6298 铝

铆钉电磁铆接结果如图 3 所示。铆

接电压 500 V 时铆钉镦头未能达到

成形尺寸要求，镦头高度过高，直径

过小； 550~600 V 时镦头尺寸满足要

求；而 650 V 时镦头直径过大，高度

过小，甚至出现镦头打裂的情况。故

据此可判定，铝铆钉电磁铆接时较合

适的成形电压大致在 550~600 V 范

围。

从图 3 中可以看到，试验件较多

的成形镦头边缘存在小斜面，且镦头

侧结构上出现明显的碰伤痕迹。这

是因为电磁铆接过程中产生的瞬时

冲击力极大，极大的铆接力带来的大

反作用力使得铆枪与顶铁的铆接反

冲力过大，人工操作时难以稳定固

持，一方面导致镦头边缘出现顶铁滑

动、偏移导致的小斜面，另一方面导

致铆枪与顶铁撞击产品而产生碰伤。

同时，在极大的铆接作用力下，人工

握持难以完全保证铆枪轴线相对于

钉盖表面的垂直度，铆枪的垂直度偏

移使得铆卡倾斜着压在铝合金面板

表面，导致铆接后钉盖侧出现明显的

单边铆卡印。

复材叠层上钛铌铆钉的电磁铆

接结果如图 4 所示。由于钛铌铆钉

自身材料硬度比铝铆钉更大，铆接

电压 700 V 时的镦头成形直径略小，

电压 750~790 V 时镦头尺寸较合适，

800 V 时镦头直径略偏大，即复材叠

层上钛铌铆钉较合适的成形电压在

750~790 V。

与铝铆钉铆接后一样，从图 4 中

可以看到，同样因为人工操作难以稳

定固持铆枪与顶铁，试验件成形镦头

边缘也普遍存在小斜面，且镦头侧结

图 2　肌电信号采集过程

Fig.2　Process for collecting electromyography (EMG) signals

肌电信号
采集器

（a）肌电信号采集 （b）肌电信号接收与存储

图 3　2024 铝合金叠层上铝铆钉电磁铆接结果

Fig.3　Electromagnetic riveting results of aluminum rivets on the 2024 aluminum alloy

图 4　复材叠层上钛铌铆钉电磁铆接结果

Fig.4　Electromagnetic riveting results of TiNb rivets on composites
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（a）气动锤铆过程采集的肌电信号 （b）750 V电磁铆接过程采集的肌电信号

构表面也出现明显的碰伤痕迹。复

材叠层的电磁铆接过程中虽然同样

存在铆枪轴线相对于钉盖表面不完

全垂直而使得铆卡倾斜压迫复材面

板表面的情况，但由于碳纤维复合材

料面板自身压缩强度与硬度远高于

铝合金，铆接后的钉盖侧复材面板上

未出现铆卡印。

铆接后通过水切割设备沿钉盖

轴线切割试验件，并通过超声检测手

段对复材面板进行无损检测。结果

表明，虽然复材面板表面存在碰伤痕

迹，但碰伤痕迹处未发生内部分层损

伤。然而，由于铆钉镦头成形过程中

镦头侧的钉盖膨胀更为明显，导致复

材面板镦头侧的部分孔边受钉杆挤

压而产生如图 5 所示的损伤，无损检

测结果显示此处产生了孔边的分层

损伤。

上述试验发现，电磁铆接过程中

存在人工难以稳定固持铆枪与顶铁

的问题。对于此电磁铆接过程中瞬

时大铆接力，其带来的反作用力也会

导致操作人员在铆接过程中手臂肌

肉承受较大的冲击。为实现对电磁

铆接人工操作的劳动强度的直观理

解，在此以气动锤铆为基准，通过肌

电信号采集设备测量对比了气动锤

铆与 750 V 电磁铆接过程中操作人

员肱二头肌的肌电信号，如图 6 所

示。可以看到，气动锤铆为循环往复

加载，过程中操作人员肱二头肌的肌

电信号幅值不足 600 μV。电磁铆接

为一次冲击成形，750 V 电磁铆接时

肌电信号幅值约为气动铆接时的 1.5
倍，可达约 900 μV。经调研，采用传

统气动锤铆时，操作人员可连续进

行 50 次以上的铆接工作。但在采用

电磁铆接时，连续进行不足 20 次铆

接后，操作人员即感到明显的肌肉疲

劳，即电磁铆接相比气动锤铆而言增

大了操作人员的肌肉负荷，会导致人

工操作的工作效率降低。

综上可知，铝合金叠层上铝铆钉

电磁铆接的合适电压大致在 550~

600 V，复材叠层上钛铌铆钉电磁铆

接的合适电压在 750~790 V。但即

便是在合适电压范围内，人工操作电

磁铆接时，因极大的瞬时冲击力，一

方面易导致人工难以稳定固持铆枪

与顶铁，造成镦头出现小斜面，且铆

枪、顶铁与试验件表面碰撞产生碰伤

痕迹，铝合金试验件上还会产生明显

的铆卡印；另一方面，极大的瞬时冲

击力带来的大反作用力增大了操作

人员的手臂肌肉负荷，增大了劳动强

度。

2　电磁铆接质量分析

上述电磁铆接工艺性研究中发

现，复材叠层铆接时，因未在镦头侧

采用垫圈限制钉杆膨胀，导致复材镦

头侧部分孔边受挤压而产生了分层

损伤。为探究加垫圈后复合材料结

构的电磁铆接质量，分别进行了钛合

金 / 复材叠层与复材 / 复材叠层上钛

铌铆钉电磁铆接试验，并通过铆接后

干涉量均匀性及复材损伤情况评估

电磁铆接质量。

2.1　试验方法

采用 TC4 钛合金面板与复材面

板分别制备钛合金 / 复材叠层试验

件、复材 / 复材叠层试验件，叠层连

接采用平圆头钛铌铆钉，试验件分组

如表 3 所示。

以下根据“制孔→锪窝→无损

检测→电磁铆接”流程制备铆接试

图 5　水切割后的电磁铆接复材叠层

Fig.5　Composite electromagnetic riveted joints after waterjet cutting

图 6　气动铆接与电磁铆接过程中操作人员肱二头肌的肌电信号

Fig.6　EMG signals of biceps brachii muscle during pneumatic riveting and electromagnetic 
riveting processes

组别 叠层编号信息 连接件信息 数量

A–1 钛合金面板 –A1/ 复材面板 –A1 Q_611S 310–40W–L 平圆头钛铌铆钉 1

A–2 钛合金面板 –A2/ 复材面板 –A2 Q_611S 310–40W–L 平圆头钛铌铆钉 1

B–1 复材面板 –B1–1/ 复材面板 –B1–2 Q_611S 310–40W–L 平圆头钛铌铆钉 1

B–2 复材面板 –B2–1/ 复材面板 –B2–2 Q_611S 310–40W–L 平圆头钛铌铆钉 1

表 3　电磁铆接试验组设置

Table 3　Settings of electromagnetic riveting test groups
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验件。

试验件几何尺寸如图 7 所示。

钛合金 / 复材叠层、复材 / 复材叠层

上终孔均为 Φ4.2 mm，每个试验件上

7 个孔，孔间距为 16 mm，从左到右

分别编号为 1~7 号孔。

为排除制孔过程造成复合材料

损伤可能性的影响，制孔后通过超声

探伤仪对各组试验件的复合材料面

板进行无损检测。

电磁铆接过程中，连接件长度 L
根据叠层总厚度选择，根据经验，连

接件长度可根据夹层厚度与铆钉直

径的计算值向上取整，经验公式为

L=|H+α×d| （1）
式中，H 为叠层总厚度；d 为铆钉直

径；α 为系数，取值范围为 0.9~1.3。
由于钛铌铆钉硬度较大，铆钉长

度偏短可防止铆接过程镦头歪斜，故

通常选用系数 α=1.0。叠层总厚度 H
根据钛合金面板与复材面板实测厚

度确定，实测值如表 4 所示。

因此，试验件均采用直径 d=4 mm
的铆钉时，对于试验组 A–1、A–2，合
适的铆钉长度为 11 mm；对于试验组

B–1、B–2，合适的铆钉长度为 12 mm。

制孔去毛刺后，采用 780V 电压

进行 4 mm 钛铌铆钉的电磁铆接。

铆接过程中，复材 / 钛合金叠层试验

件上铆接镦头均位于钛合金面板侧，

复材 / 复材叠层结构镦头侧加钛合

金垫圈以限制铆钉成形过程中的膨

胀，垫圈内径 4.1 mm，外径 9 mm，厚

度 1 mm。

铆接完成后，采用数显游标卡尺

测量镦头尺寸，再通过超声探伤仪对

各组试验件的复合材料面板进行无

损检测，探究电磁铆接过程是否造成

复合材料面板的损伤。

完成无损检测后，使用高压水切

割设备沿图 8 中红色虚线所示方向

切割试验件。受高压水设备精度及

操作限制，切割路径偏离中心轴线，

因此无法准确得到铆接干涉量。但

从截面测量结果可以分析钉孔干涉

量均匀性、复材孔损伤情况及钉孔变

形情况，仍然可以对复材结构电磁铆

接工艺的可行性作出判断。

对切割后试验件采用奥林巴斯

光学测量系统依次测量镦头附近、叠

层界面附近、钉盖附近 3 个位置的钉

杆膨胀后直径，如图 9 所示。

2.2　结果与讨论

2.2.1　钛合金 / 复材叠层试验

钛合金 / 复材叠层试验件理论

孔径 Φ4.2 mm，制孔后实测孔径及孔

径标准差如表 5 所示，测量精度 0.01 
mm，各试验件上孔径实测值的标准

差均小于测量精度，表明孔径均匀性

较好，可排除孔径因素对铆接质量的

影响。且制孔后，通过超声探伤仪对

各组试验件的复合材料面板进行无

损检测，结果显示所有试验件上均无

损伤，说明制孔过程不会造成复合材

料损伤。

铆接后钛合金 / 复材叠层试验

件上镦头尺寸测量值如表 6 所示。

根据钛铌铆钉铆接规范要求，铆钉镦

头直径应大于 5.20 mm，镦头高度应

大于 1.20 mm，从表 6 中可见，钛合

金 / 复材叠层试验件上电磁铆接镦

头尺寸满足装配要求。但是，同样因

为人工操作难以稳定固持铆枪与顶

铁，成形镦头边缘也普遍存在小斜面

问题，后续复材 / 复材叠层铆接后同

样存在，不在赘述。

A–1 组铆钉膨胀尺寸测量值如

图 8　试验件水切割轴线示意图（mm）

Fig.8　Waterjet cutting axis of test specimen (mm)

图 7　试验件几何尺寸（mm）

Fig.7　Geometric dimensions of the test pieces (mm)
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组别 名称 厚度 /mm 叠层总厚度 H/mm

A–1
钛合金面板 –A1 3.12

6.84
复材面板 –A1 3.72

A–2
钛合金面板 –A2 3.10

6.80
复材面板 –A2 3.70

B–1
复材面板 –B1–1 3.68

7.42
复材面板 –B1–2 3.74

B–2
复材面板 –B2–1 3.68

7.42
复材面板 –B2–2 3.68

表 4　钛合金及复材面板实测厚度

Table 4　Measured thicknesses of titanium alloy and composite panels
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（a）孔4

（b）孔6

4 mm

4 mm

图 10 所示（注：因水切割过程中铆

钉被冲压丢失，故部分孔位无测量数

据，例如此处孔位 7，下同），可以看

出，对于复材 – 钛合金电磁铆接结

构，其铆钉膨胀量从钉盖附近（测量

位置 1）到镦头附近（测量位置 2）呈

递增趋势，最大差值 0.347 mm，最小

差值 0.092 mm。虽然此差值不甚均

匀，但同样可以表明，在电磁铆接过

程中，由于变形速率较快，即便是远

离钉盖侧的钉杆部分（测量位置 3）
亦产生了有效的膨胀，可以与钉孔形

成可靠的干涉配合。

试验件 A–1 水切割后电子显

微镜照片如图 11 所示。传统铆接

过程中，通常因镦头的成形而导致

镦头侧的钉杆膨胀量较大。但由图

11 可见，电磁铆接后钉盖附近的钉

杆膨胀量略大于钉盖附近。这是由

于沿孔直径方向的钛合金弹性模量

图 10　试验件 A–1 铆钉尺寸测量值

Fig.10　Measurement of rivet size for 
test piece A–1
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图 11　试验件 A–1 水切割后孔 4 及孔 6 的

电子显微镜照片

Fig.11　Electron microscope photos of holes 
4 and 6 of test piece A–1 after waterjet cutting

（约 110 GPa）大于碳纤维复合材料

（约 20 GPa），因此钉盖附近的复材

面板干涉量较大，而镦头附近的钛

合金面板干涉量较小。这表明电磁

铆接干涉量不仅与钉盖或镦头位置

有关，还与被连接件的材料弹性模

量有关。

此外，从图 11 中可见，复合材料

截面形貌完整，未观察到明显损伤。

拆除铆钉并通过超声探伤仪对复合

材料进行无损检测，结果证实复合材

料未产生损伤。

A–2 组与 A–1 组的试验条件设

置相同。A–2 组试验件上铆钉尺寸

测量值见图 12。水切割后电子显微

镜照片如图 13 所示。可见，A–2 组

试验件在电磁铆接时因操作问题导

致镦头略歪斜，但镦头尺寸满足工艺

要求，且无明显裂纹。镦头歪斜导致

材料流动方向发生变化，造成铆钉膨

胀量相比 A–1 组减少，但各部位干涉

量更加均匀，膨胀量最大差值 0.092 
mm，最小差值 0.019 mm，未出现类

似于 A–1 组试验结果中的线性变化。

同样，图 13 中复合材料截面形

貌完整，未观察到明显损伤，拆除铆

钉后进行无损检测证明，复合材料未

产生损伤。

因此，综合上述试验结果可知，

电磁铆接在钛合金 – 复材连接结构

中可以形成符合工艺规范要求的镦

头尺寸，以及较为稳定的钉孔干涉，

且不会造成复材损伤，但存在镦头边

组别 参数 铆钉 1 铆钉 2 铆钉 3 铆钉 4 铆钉 5 铆钉 6 铆钉 7 标准要求

A–1
镦头直径 5.60 5.55 5.54 5.44 5.45 5.32 5.29 >5.20

镦头高度 2.05 2.10 2.08 2.05 2.04 2.18 2.24 >1.20

A–2
镦头直径 5.44 5.50 5.29 5.52 5.41 5.52 5.38 >5.20

镦头高度 2.32 2.30 2.43 2.19 2.42 2.17 2.40 >1.20

组别 孔 1 孔 2 孔 3 孔 4 孔 5 孔 6 孔 7 标准差

A–1 4.221 4.218 4.220 4.215 4.217 4.220 4.222 0.0022

A–2 4.218 4.218 4.219 4.231 4.221 4.219 4.217 0.0045

表 5　钛合金 – 复材试验件孔径实测值

             Table 5　Measured aperture sizes on titanium alloy–composite test specimens mm

表 6　钛合金 – 复材试验件镦头尺寸测量值

          Table 6　Measured sizes of headings on titanium alloy–composite test specimens mm

图 9　钉杆直径测量位置

Fig.9　Measurement positions of nail rod diameter

测量位置3

测量位置2 测量位置1
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（a）孔4

（b）孔7

4 mm

4 mm

（a）孔1

（b）孔2

缘小斜面的问题。

2.2.2　复材 / 复材叠层试验

复材 / 复材叠层试验件理论孔

径 Φ4.2 mm，制孔后实测孔径及孔

径标准差如表 7 所示，测量精度 0.01 
mm，各试验件上孔径实测值的标准

差均小于测量精度，表明孔径均匀性

较好，可排除孔径因素对铆接质量的

影响。且制孔后，通过超声探伤仪对

各组试验件的复合材料面板进行无

损检测，结果显示所有试验件上均无

损伤，说明其制孔过程不会造成复合

材料损伤。

表 8 为复材 / 复材叠层试验件

组别 参数 铆钉 1 铆钉 2 铆钉 3 铆钉 4 铆钉 5 铆钉 6 铆钉 7 标准要求

B–1
镦头直径 5.26 5.22 5.28 5.32 5.24 5.22 5.26 >5.20

镦头高度 2.32 2.30 2.43 2.39 2.29 2.42 2.27 >1.20

B–2
镦头直径 5.28 5.26 5.25 5.29 5.31 5.26 5.29 >5.20

镦头高度 2.15 2.21 2.28 2.25 2.24 2.28 2.23 >1.20

组别 孔 1 孔 2 孔 3 孔 4 孔 5 孔 6 孔 7 标准差

B–1 4.217 4.221 4.218 4.218 4.220 4.219 4.221 0.0015

B–2 4.219 4.219 4.217 4.224 4.223 4.220 4.216 0.0027

表 7　复材 – 复材试验件孔径实测值

              Table 7　Measured aperture sizes of composite-composite test specimens mm

表 8　复材 – 复材试验件镦头尺寸测量值

               Table 8　Measured sizes of the headings on composite-composite test specimens mm

图 15　试验件 B–1 水切割后孔 1 和孔 2 的

电子显微镜照片

Fig.15　Electron microscope photos of hole 1 and 
hole 2 after waterjet cutting of test piece B–1

图 14　试验件 B–1 铆钉尺寸测量值

Fig.14　Measurement of rivet size for 
test part B–1  

图 12　试验件 A–2 铆钉尺寸测量值

Fig.12　Measurement of rivet size for 
test piece A–2
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图 13　试验件 A–2 水切割后孔 4 及去除

铆钉后孔 7 的电子显微镜照片

Fig.13　Electron microscope photos of hole 
4 after waterjet cutting and hole 7 after 

removing rivets of test piece A–2

上铆接后镦头尺寸测量值。可见，复

材 / 复材叠层试验件上钛铌铆钉镦

头尺寸同样满足直径大于 5.20mm、

高度大于 1.20mm 的要求。

B–1 组为复材 – 复材结构的铆

接，铆钉膨胀尺寸测量值如图 14 所

示，水切割后电子显微镜照片如图

15 所示。从试验结果中可以看出，

钉孔干涉量大致呈纺锤形，这是因

为被连接的复材板刚度相同，且电磁

铆接可以实现较为均匀的顶杆膨胀。

镦头处尺寸较小，钉头处尺寸较大，

这是因为镦头处使用了垫圈，其内径

为 4.1 mm，小于孔直径 4.2 mm，因

此对钉杆膨胀起到了一定限制作用，

导致镦头干涉较小。钉杆膨胀总体

较为均匀，3 个测点最大相差 0.237 
mm，干涉连接质量较好。形态学测

量显示镦头尺寸满足工艺要求，且无

明显裂纹，

传统铆接工艺中，镦头成形的径

向膨胀和下压导致孔边复合材料被

挤压而产生损伤。但从图 15 中可以

看到，复合材料截面形貌完整，未观

察到明显损伤，拆除铆钉后进行无损

检测证明，复合材料未产生损伤，这

说明垫圈确实对复合材料起到了良

好的保护效果。

B–2 组铆钉膨胀尺寸测量值如

图 16 所示，水切割后电子显微镜照

片如图 17 所示。制孔精度较低，切
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4 mm

（a）孔2

（a）孔4

割后发现孔的垂直度相对较差。测

量结果显示铆钉各处钉杆干涉量较

为均匀，镦头尺寸符合工艺要求，复

合材料未产生损伤。

综上可知，复材 – 钛合金及复

材 – 复材结构电磁铆接钛铌铆钉后，

镦头尺寸满足工艺规范要求，且均未

出现明显裂纹，但电磁铆接大冲击力

带来的镦头边缘小斜面等问题较突

出。对于复材 – 钛合金结构而言，镦

头处于钛合金侧时，铆钉膨胀被钛合

金面板限制，复材面板上钉孔之间产

生干涉配合，但未发生复材损伤。对

于复材 – 复材结构而言，在镦头处使

用垫圈可有效限制镦头附近钉杆的

膨胀，保证铆接后的复合材料上钉孔

之间形成干涉配合的同时又不至于

产生分层损伤。

3　结论

本文从可操作性与铆接质量两

个方面对电磁铆接的工艺性进行了

试验研究，主要结论如下。

（1）铝铆钉电磁铆接的合适电

压大致为 550~600 V，而钛铌铆钉电

磁铆接的合适电压为 750~790 V。

（2）人工操作电磁铆接时，因极

大的瞬时冲击力导致人工难以稳定

固持铆枪与顶铁，铆枪与顶铁的偏移

与跳动造成铆接镦头出现小斜面，且

与试验件表面碰撞产生碰伤痕迹，

铝合金试验件上还会产生明显的铆

卡印，实际生产中易导致零件表面损

伤。

（3）电磁铆接时极大的瞬时冲

击力使得操作人员的手臂肌肉负荷

增大约 50%，劳动强度提升导致工作

效率降低。

（4）采用电磁铆接工艺在复材 –
钛合金及复材 – 复材结构上铆接钛

铌铆钉后，镦头尺寸均满足工艺规范

要求，且无明显裂纹，复合材料未产

生损伤（复材 – 复材结构中须在镦头

处使用垫圈），同时铆钉与钉孔之间

可以形成较可靠的钉孔干涉配合，但

同时易产生镦头歪斜、镦头边缘小斜

面等问题。

由上可见，电磁铆接可从铆接质

量层面解决传统锤铆、压铆工艺下的

复材损伤问题，但在可操作性上对铆

接设备、自动化水平和工人熟练度有

较高要求。必须进行大量的现场试验、

专用工具开发及自动化集成，才能更

好地保证电磁铆接可操作性与铆接

质量的稳定，满足现场生产需求。
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Study on Manual Electromagnetic Riveting Process and Riveting Quality of 
Composite Materials

YANG Yanjie, CHEN Chang, WEI Yuhao, TU Juncheng, FAN Xifeng
(AVIC Chengdu Aircraft Industrial (Group) Co., Ltd., Chengdu 610092, China)

[ABSTRACT]　To study the processability of electromagnetic riveting technology, we explored the feasibility of manually 
operated electromagnetic riveting by experiments, and analyzed riveting quality through the analysis of rivet formation, 
the interferences between rivet and hole, as well as the damage of composites. The results show that it may be not easy for 
operators to hold the riveting gun and top iron stably due to the instantaneous impact force of electromagnetic riveting. 
Compared with pneumatic hammer riveting, the impact force of electromagnetic riveting increased the muscular load of 
the operator’s arm by about 50%. In addition, on composite-titanium alloy and composite-composite structures, the size of 
the titanium-niobium rivet upset head met process requirements without obvious cracks. In addition to no damage observed 
inside the composite, reliable interference fit can be formed between the nails and holes. However, the problems of skewed 
heading and small inclined edges of the heading limit the application of electromagnetic riveting.
Keywords: Electromagnetic riveting; Processability; Maneuverability; Riveting quality; Composite materials
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新一代飞机被广泛要求降低结

构重量、提高使用寿命和操纵性，以

确保未来在航空领域的竞争力。因

具有高比强度和高比刚度的特点，复

合材料已成为新一代飞机制造中最

主要的结构材料，如波音 787、A350
和 CR929 等飞机的复材用量已超过

50%。在飞机结构设计中，符合了制

造限制、结构可达性、质量控制、结构

完整性评估和零件更换等方面的需

求，结构之间的连接是必不可少的。

目前，螺栓连接由于具有可适用于高

载荷层压板、可检查、可拆卸、可维

修、对环境条件的敏感性低和制造

成本低的优势，在飞机结构连接设

计中占主导地位 [1–3]。然而，与传统

金属连接相比，复合材料因具有脆

性、各向异性和低横向强度的特点，

使得结构之间的连接变得更加复杂

和关键。

为进一步提高连接接头的承载

强度和使用寿命，干涉配合连接作

为一种长寿命连接技术，近年来被

应用于复合材料连接结构的研究

中 [4–9]。然而，脆性复合材料不能像

韧性金属一样通过屈服重新分配局

部高应力 [7]，且复合材料的各向异性

使螺栓孔周围的应力行为复杂化 [8]。

为解决这些问题导致的复合材料干

涉螺栓连接结构过早失效问题，众

多研究人员采用理论分析、数值模

拟和试验验证的方法对具有干涉配

合接头的复合材料层压板的应力分

布、螺栓压入损伤、接头承载强度与

疲劳寿命进行了大量研究。结果表

明，螺栓连接中孔周围的应力分布

是一个复杂的现象。应力分布受到

几何参数、初始夹紧力、纤维取向以

基于电磁铆枪的 CFRP 结构干涉螺栓动态
压入方法研究*

王晓荷，郭映江，王玥浩轩，李　亮
（西北工业大学，西安 710072）

[ 摘要 ]　为提高复合材料螺栓结构的干涉配合连接质量和力学性能，提出了基于电磁铆枪的 CFRP 干涉配合螺栓动

态压入（Dynamic press-in，DI）方法。对 DI 方法的压入工艺进行了试验研究，并与静态压入（Static press-in，SI）方

法的压入质量进行了对比。测量得出了干涉配合螺栓压入过程的压入力 – 位移曲线，从宏观和微观两方面评估了压

入方法和干涉量对层压板压入损伤的影响。此外，对不同压入方法接头力学性能进行了对比，评估了 DI 对接头性能

的连接效果，并初步探讨了 DI 方法有益于接头性能提高的机理。结果表明，与 SI 相比，DI 能显著降低干涉配合压

入阻力，且随着干涉量的增大这一优势更加明显。压入损伤对比结果显示，DI 方法有助于钉孔装配界面质量的提高。
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及钉孔间隙的强烈影响 [4–5，10–12]。大

部分研究证明失效模式取决于宽径

比（W/D）和边径比（E/D），失效载荷

与 W/D 和 E/D 成正比 [13–15]。关于纤

维取向对接头性能的研究表明，纤维

取向对机械连接接头的承载强度有

很大影响 [16–17]，而 Yoon 等 [18] 推荐

的层压板铺层比例为 0° 层≥ 25%；

±45°层≥40%； 90°层≥10%。此外，

许多学者研究了钉孔间隙对机械紧

固接头的承载强度的影响。结果表

明，间隙配合会导致钉和孔之间的

接触面积减少，从而导致更高的压

缩接触应力，而适当的干涉有助于

连接结构承载性能的提高 [19–23]，但

过大的干涉则会对结构造成严重的

初始损伤 [24–26]。然而，目前已有的

研究结论主要集中于采用压铆机、

气动铆枪机或静态液压设备（统称

为静态压入设备）对复合材料干涉

压入紧固件损伤行为的研究。近年

来，基于电磁力的动态压入方法在

金属材料中的应用研究已有报道，

此方法可有效减小压入阻力，从而

降低对孔壁的损伤，有效改善装配

界面质量的同时，实现大干涉量紧固

件的压入连接 [14，27]。此外，Zuo 等 [28]

利用电磁动力安装了以 CFRP/ 钛螺

栓为连接材料的过盈配合螺栓，结论

显示动态安装方法可以减少安装阻

力和对钉孔装配界面的损坏。然而，

基于电磁力的 CFRP/CFRP 干涉配

合螺栓结构螺栓动态压入损伤与连

接结构承载性能的研究却十分缺乏。

因此，本文开展的基于电磁力的动态

干涉高锁螺栓压入损伤及接头力学

行为的研究对提高复合材料结构干

涉配合连接质量，提升复材结构干涉

配合螺栓连接的技术水平具有重要

意义。

本 文 提 出 了 基 于 电 磁 铆 枪

的 CFRP 干涉配合螺栓动态压入

（Dynamic press-in，DI）方法，开展了

干涉量 0.5%、1.0% 和 2.0% 条件下

的 CFRP/CFRP 单搭接结构干涉配

合螺栓动态压入试验，并与相应的静

态压入（Static press-in，SI）方法进

行比较。测量了压入过程中干涉压

入阻力的大小，评估了干涉压入后

复合材料孔壁的损伤行为，分析了

DI 方法和 SI 方法对 CFRP 干涉螺

栓结构钉孔装配界面初始损伤行为

的影响。此外，试验测试了 DI 方法

和 SI 方法的 CFRP/CFRP 单搭接试

样静拉伸承载性能，探讨了压入方

法对接头承载性能的影响。

1　试验及方法

1.1　试验准备

碳纤维增强树脂基复合材料

（Carbon fiber reinforced polymer，
CFRP）型号为 T300/5208，单层厚

度 0.13 mm，铺层顺序为 [–45/90/45/ 
0/45/0]2s，共 24 层，层压板总厚度为

（6.24±0.2） mm。依据 ASTM D5961/
D5961M—17 国际标准，为确保搭接

接头的失效模式为挤压失效，所有搭

接层压板的宽径比 W/D=6，边径比

E/D=3。图 1 为本次试验用复合材

料单搭接试样的结构几何尺寸示意

图，其中 w 为板宽；e 为端距；h 为层

压板厚度；l 为板长；s 为夹持区域长

度。紧固件选用型号为 HI–LITETM 
HST12–6–5（Lisi Aerospace 公司）的 
Ti–6Al–4V 合金高锁螺栓，螺杆公称

直径 3/16 英寸。配套螺母为型号 HI–
LITETM HST1087 带固定拧紧力矩的

不锈钢螺母，拧紧力矩 3.375~4.5 N·m。

1.2　连接孔制备

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，而

制孔质量直接影响到连接结构的承

载性能和结构的可靠性。根据碳纤

维复合材料层压板制孔工艺相关规

图 1　CFRP 单搭接试样几何结构示意图（mm）

Fig.1　Geometric structure diagram of CFRP single-lap specimen (mm)

垫块
干涉

下层板 垫块

上层板
h=3.12
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45°
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0° W=30

l=120

e=15 s=40
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试件

底座

支撑板

范，结合实验室实际情况，利用型号

为 ZB4116G 的立式钻床，采用钻孔

及二次铰孔的方式进行连接孔的统

一加工。

本次试验考虑了 4 种配合间

隙 0、0.5%、1.0% 和 2.0%（分 别 对

应干涉量 Inet、IS、IM 和 IL）的复合材

料单搭接结构高锁螺栓连接。为保

证上下层压板连接孔严格同轴，钻

孔前通过纸胶带固定搭接部分。钻

孔时，首先采用带 TiALN 纳米涂层

的 2F–E650 硬质合金钻头在高转速

为 2400 r/min，低进给速率为 0.056 
mm/rev 下进行复合材料层压板预制

孔（φ3.1 mm）的制备；然后，将预

制孔以同样的制孔工艺扩孔至φ4.6 
mm；最后采用整体硬质合金直齿铰

刀以主轴转速500 r/min、进给量0.056 
mm/rev 铰孔至试验设定值。为了防

止出口分层，使用 1 mm 厚的铝薄板

作为垫板，放在层压板下方，将两者

统一固定加工。表 1 为本次试验连

接孔实际尺寸，连接孔尺寸利用型号

为 Bowers XTR06789 的高精度内径

千分尺测量，测量精度 ±0.001 mm。

试验中所用干涉量均为相对干涉量，

计算公式为

书书书

Ｉ ＝ Ｄ － ｄｄ × １００％  

式中，D 为螺杆直径；d 为压入孔直

径。为保证试验结果的可靠性，对每

组干涉量进行 5 次重复压入试验（3
次动态压入和 2 次静态压入）。

1.3　干涉高锁螺栓压入过程

如图 2 所示，CFRP/CFRP 结构

干涉螺栓的 DI 和 SI 过程分别在陕西

大工旭航电磁科技有限公司生产的

EMR2000 电磁驱动系统和 ETM104C
电子万能试验机上进行。

动态压入时，首先通过自制夹紧

装置将要压入的试件固定，防止因试

件振动、偏移导致铆枪、紧固件及压

入孔不同轴的现象发生，同时避免

反作用力对复合材料连接结构造成

损伤；其次，将高锁螺栓小于压入孔

图 2　DI 和 SI 试验压入设备

Fig.2　Experimental setup for DI and SI experiment equipment

表 1　螺栓和连接孔尺寸

Table 1　Dimensions of bolts and connection holes

理论干涉量 I/% 螺杆直径 D/mm
静态压入孔 动态压入孔

直径 d/mm 实际干涉量 /% 直径 d/mm 实际干涉量 /%

IS

4.7625 4.740 0.47 4.739 0.49

4.7625 4.739 0.49 4.737 0.50

4.7625 — — 4.738 0.51

IM

4.7625 4.715 1.0 4.716 0.98

4.7625 4.717 0.96 4.713 1.04

4.7625 — — 4.717 0.96

IL

4.7625 4.662 2.11 4.657 2.22

4.7625 4.660 2.15 4.661 2.13

4.7625 — — 4.663 2.09
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的螺纹部位装入连接孔，调整铆枪位

置使铆模与高锁螺栓头接触并保证

同轴，顶紧铆枪。压入过程中，380 V
交流电由整流桥转换为直流电，经变

压元件升压至设定电压值后给电容

充电，待电压稳定时，对电容进行放

电，释放的电流瞬时在初级线圈周围

建立磁场并作用于次级线圈，初级线

圈与次级线圈之间产生高幅度、低脉

宽的洛伦兹力，洛伦兹力由应力波放

大器放大后作用于高锁螺栓钉头，驱

动头驱动高锁螺栓在 1~5 ms 内完成

压入。干涉压入过程中，通过压入在

放大器伸出端与冲模之间的高频响

应式压电力传感器测得压入阻力，其

响应频率 >40 kHz，量程为 0~50 kN。

静态压入时，所有试件螺栓压入

均以 3 mm/min 的速率匀速压入，尽

可能保证每一个钉头最后都能与层

压板上表面完全接触。

1.4　拉伸性能测试

所有试件静拉伸性能的测试均

参照标准 ASTM D5961/D5961M—

17，试 验 在 EHF–EV101k2–040–1A
伺服液压试验机（承载能力 100 kN）

上进行，测试环境为室温。所有拉伸

测试采用位移控制模式，拉伸加载速

率为 1 mm/min，当载荷降低到峰值

载荷 30% 以下定义为试样失效，中

断测试。

2　结果与讨论

2.1　干涉配合螺栓压入质量对比

干涉螺栓压入过程的压入阻力

是引起复合材料分层的主要原因，高

的压入阻力甚至会导致干涉配合紧

固件压入失败。图 3 为螺栓压入过

程中 DI 方法和 SI 方法随干涉量变

化的压入阻力 – 位移响应，1# 和 2#

分别为相同试验条件下的 2 个重复

试样。随压入位移的增加，压入阻

力分为明显的两个阶段，分别对应

于上层板和下层板。重复性试验表

明，相同试验设置条件下，DI 方法和

SI 方法测得的压入阻力 – 位移响应

表现出较好的重复性。

从干涉量的角度来看，正如预期

的那样，DI 方法和 SI 方法试样在整

个压入过程的压入阻力峰值均随着

干涉量的增大明显上升，且由于孔壁

对干涉配合螺栓的挤压作用增强，压

入阻力增长斜率不断增大。此外，随

干涉量的增大，压入阻力在靠近出口

处回落程度愈加剧烈，这可能是由于

大干涉量加剧了压入损伤和层压板

孔边的挤出变形，使层压板出口处应

力释放，从而降低了钉孔间的摩擦阻

力。

从压入方法的角度而言，相比 SI
方法，复合材料干涉配合螺栓动态压

入时的压入阻力显著减小。图 3（a）
中 DI 方法压入过程的力 – 位移响应

整体呈线性增长的趋势，根据压入位

移变化位置可以发现，压入阻力在上

下层压板搭接界面处发生了轻微的

变化，这可能是由于上层板孔出口周

围的轻微损伤和下层板的弯曲变形

所导致的。随着螺栓进入下层压板，

压入阻力仍呈线性增长趋势，此时螺

栓同时与上层压板和下层压板发生

挤压摩擦，压入阻力增长斜率增大，

直到达到峰值，阻力开始下降。而随

着干涉量的增大，在出口处的阻力下

降比例明显增大，这可能是由于大干

涉压入加剧了层压板出口损伤，导致

应力释放。图 3（b）中，SI 方法压

入过程的力 – 位移响应由于压入速

度低，压入阻力 – 位移曲线整体呈非

线性增长趋势，钉杆到达层压板一定

位置后，压入阻力达到峰值。相比

DI 方法，SI 方法试件阻力下降幅度

更大，而随着干涉量的增加这一现象

变得更加突出，这应该是 SI 方法相

比 DI 方法更大的压入阻力导致了出

口处产生更严重的损伤。

对比两种压入方法的压入阻力，

表 2 显示了 DI 方法和 SI 方法在不

同干涉量 IS、IM 和 IL 时的压入阻力

峰值，可以看出 DI 方法的阻力明显

低于 SI 方法的阻力。此外，DI 方法

相对于 SI 方法压入阻力峰值的减小

比例显示，随着干涉量的增大压入阻

力峰值下降比例呈增长趋势，即干涉

量越大，动态压入对压入阻力减小的

优势越明显。这可能是由于大干涉

量增加了钉孔间摩擦阻力，而基于电

磁力的动态压入方法，钉杆依靠弹性

收缩变形和所获动量在较高的压入

速度下克服了干涉配合的压入阻力。

图 3　干涉螺栓压入阻力 – 位移曲线

Fig.3　Resistance–displacement curve of interference fit bolt insertion

表 2　不同干涉量下的压入阻力峰值

Table 2　Maximum resistance under 
different interference sizes

干涉量
DI 方法 /

N
SI 方法 /

N
DI 方法相对 SI

方法减小比例 /%

IS 554 668 17.07

IM 774 1084 28.60

IL 1139 1663 31.51
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可以推测，动态压入方法对压入阻力

的有效降低将有助于钉孔装配界面

质量的提高。

2.2　压入损伤

在干涉配合螺栓压入过程中，层

压板搭接结构的孔入口和出口处容

易损伤。图 4 给出了采用 DI 方法和

SI 方法螺栓压入完成后对应 3 种干

涉量的典型试验结果。在干涉量相

对较小（IS、IM）时，压入方法对孔出

口损伤的影响无显著区别，其损伤模

式主要为纤维和基体挤压破坏。并

且，由于底部层压板受压入支撑板的

支撑，这些损伤是局部且较小的；当

干涉量增大到 IL 时，层压板出口整

个孔周边缘部分被挤出，而 SI 方法

在大干涉量孔出口出现了明显的横

向裂纹，是典型的分层特征。

为了更加深入地对比 DI 方法和

SI 方法对接头的压入损伤，采用电子

显微镜对不同压入试件在钉孔装配

最小截面界面的形貌进行微观观察。

图 5 给出了两种压入方法在不同干

涉量的微观损伤图，当干涉量较小时

（IS）两种压入方法产生的损伤类型

和程度并没有显著差异，整个压入孔

壁未发生明显的剪切挤压变形现象。

对比分析，DI 试件中的损伤基本可

以忽略，而 SI 试件在入口处有轻微

的基体破坏和纤维脱胶损伤。随着

干涉量增加到 IM，由于径向应力的增

加，螺栓压入导致的 CFRP 损伤形式

和程度明显严重化，如图 5（c）和（d）
所示，两种压入方法均在孔入口处发

生轻微的纤维断裂和明显的基体压

碎损伤，而在靠近层压板孔出口位置

可以观察到更严重的分层损伤，且

SI 试样在孔出口处的分层更为严重。

此外，从对孔壁的观察可以发现，相

比 SI 试件沿整个孔壁发生了明显的

剪切挤压变形和基体挤压破碎损伤，

DI 试件仅在螺栓进入下层板时发生

了轻微的挤压变形及基体挤压破碎，

DI 试件和 SI 试件在 0° 层的变形角

度分别为 17° 和 22°。当干涉量增大

到 IL 时，CFRP 的损伤更加严重，两

种压入方法均发生了基体挤压破坏、

基体裂纹、纤维脱胶、纤维扭折断裂、

分层和严重的孔壁挤压变形等形式

的损伤，且在 SI 试件中观察到明显

的上、下层压板分离的现象，这在 DI
试件中并未发生。此外，就分层程度，

SI 试件的分层范围和严重程度更为

恶劣，而随着孔壁的剪切挤压变形

角度和范围进一步扩大，DI 试件和

SI 试件 0° 层的变形角度增大到 24°
和 30°，变形角度的增大减弱了螺栓

与孔壁之间的挤压作用，这解释了随

着干涉的增大，层压板孔出口处压入

阻力减小比例越显著的现象（图 3）。
微观结果表明，DI 方法有助于钉孔

装配界面质量的提高。

2.3　接头静拉伸承载性能对比

对不同压入方法的 CFRP 单搭

接接头的准静态拉伸性能进行了测

试，以评估压入方法对接头静拉伸承

载强度和连接刚度的影响。图 6 显

示了 DI 方法和 SI 方法试件在不同

干涉量下连接接头的力 – 位移曲线。

力学响应曲线显示了接头受拉伸载

荷从初始到结构失效的整个变化过

程，可以看出 DI 方法试件和 SI 方法

试件的力 – 位移响应变化趋势类似。

整个过程可分为 3 个阶段： （1）载荷

随位移量的增加呈线弹性增加，这一

阶段被定义为载荷从初始到达峰值

后出现首次下降； （2）随着层压板挤

压损伤的产生及演化，接头承载能力

开始缓慢下降，这一阶段表现出明显

的非线性； （3）随着层压板的逐步破

坏，载荷快速下降直到降到接近最大

载荷的 30%，视为结构失效停止试

验。

对比图 6（a）和（b），DI 接头在

不同干涉量下的接头强度和连接刚

度相比净配合（Inet）连接试件均得以

明显改善，而对于 SI 试件，当干涉量

增大到 IL 时，SI 试件的静极限承载

强度和连接刚度均下降且低于净配

合连接接头，即过大的干涉量降低了

接头的承载性能。综上所述，DI 方
法相比 SI 方法在相对大干涉量连接

结构中表现出明显的优势，这一现象

可由 DI 在干涉螺栓压入过程中的

压入阻力小及压入损伤小得以解释。

表 3 显示了 DI 试件相对于 SI 试件

静拉伸极限强度和连接刚度的强化

比例，可以看出对于所有干涉配合尺

寸，DI 接头的极限承载强度和接头

刚度均高于 SI 接头。可以确定，DI
方法有利于 CFRP 干涉连接接头静

拉伸承载性能的提高。

3　结论

为提高复合材料螺栓结构干涉

配合连接质量，提出了基于电磁铆枪

的 CFRP 干涉配合螺栓 DI 方法。测

量了 DI 和 SI 过程中的压入阻力，比

较了压入方法和干涉量对层压板压

入损伤的影响，评估了 DI 对接头静

拉伸承载性能的强化效果，并分析了

干涉量对接头性能的影响，本研究得

出以下 3 方面结论

（1）DI 方法有利于干涉压入阻

力的减小。对所有干涉尺寸，DI 方
图 4　不同压入方法对应不同干涉量的层压板出口损伤

Fig.4　Different pressing methods corresponding to different interference
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1 mm 1 mm

螺栓 安装方向 螺栓 安装方向1 mm 1 mm
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纤维断裂
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纤维断裂

纤维扭
折断裂

纤维脱胶

纤维脱胶
挤压变形

基体压碎
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纤维断裂

纤维脱胶
纤维扭折

分层
基体压碎

基体裂纹
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分层微分层

分层 基体压碎

基体压碎

分层
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剪切变形
剪切变形

上、下层
压板分离

剪切变形

剪切变形

22°17°

分层

30°24°

（a）DI-IS （b）SI-IS

（c）DI-IM （d）SI-IM

（e）DI-IL （f）SI-IL

法的压入阻力均显著低于 SI 方法，

且随着干涉量的增大，DI 方法相对

SI 方法压入阻力峰值下降比例增大，

即干涉量越大，DI 方法的优势越明

显。

（2）DI 方法有助于钉孔装配界

面质量的提高。对于小干涉配合 IS，

压入方法对层压板损伤的影响可以

忽略，但随着干涉量逐渐增大，DI 方

图 5　DI 方法和 SI 方法在不同干涉量的微观损伤

Fig.5　Microscopic damage for DI and SI method at various interference sizes
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法对层压板孔壁的损伤相比 SI 方法

明显减小。

（3）所有干涉尺寸下，DI 方法

更有利于接头静态承载能力的提升，

尤其是对接头刚度的增强比 SI 方法

更显著。此外，DI 方法和 SI 方法接

头最佳静承载能力对应的干涉量范

围为 0.5%~1.0%，随着干涉量增大，

接头强化效果下降，这可能是大干涉

量螺栓压入导致 CFRP 严重损伤的

原因。
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Study of Dynamic Installation Method for CFRP Interference-Fit Bolted 
Based on Electromagnetic Load

WANG Xiaohe, GUO Yingjiang, WANG Yuehaoxuan, LI Liang
(Northwestern Polytechnical University, Xi’an 710072, China)

[ABSTRACT]　A dynamic insertion (DI) method of CFRP interference fit bolts based on an electromagnetic riveter 
was developed to improve the quality of bolt-hole contact interface and enhance the bearing capacity of the joints. The 
experiments were conducted to investigate the insertion process for the DI method, and the corresponding static insertion 
(SI) method was also investigated as comparison. The insertion force-displacement response during the interference fit bolt 
insertion process was measured. The effects of the insertion method and the interference fit sizes on the insertion damage of 
the laminate were evaluated from macroscopic and microscopic perspectives. Moreover, the quasi-static tensile properties 
of joints after DI and SI were compared, the effect of DI method on the joint properties was assessed, and the mechanism 
of the DI method in joint performance improvement was initially discussed. Results show that DI method can significantly 
reduce the interference fit insertion resistance compared to SI method, and the larger the interference size the larger the 
reduction ratio. Furthermore, the DI method improves the quality of the bolt-hole contact interface. In static tensile test, the 
DI specimens exhibited higher ultimate strength and joint stiffness than the SI specimens.
Keywords: Carbon fiber-reinforced polymer (CFRP); Bolted joints; Interference-fit; Assembly interface behavior; 
                   Bearing capacity （责编  晓月）
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廖宇轩

  博士研究生，主要研究方向为异种

材料电磁铆接技术。

铆接工艺具有操作简单、连接强

度稳定、适应性强等优点，在航空航

天装备等工业生产领域获得了广泛

应用 [1]。传统的铆接技术主要包括

气动铆接、液压铆接和热铆接 [2]。其

中，气动铆接技术很难使大直径铆钉

成形 [3]，由于接头干涉量不均匀、一

致性较差等缺陷，其疲劳寿命较低。

此外，液压铆接和热铆接技术则存在

工作环境差、对环境污染较严重等缺

点。在热铆接过程中，板材上诱发的

高应力将导致疲劳裂纹的产生和扩

展，从而降低铆接点的疲劳性能 [4]。

此外，传统的铆接技术也容易出现

头裂、过盈不均、密封性差等缺陷 [5]。

因此，传统铆接工艺已不能满足新一

代航空航天装备的研制要求 [6]。

电磁铆接是在电磁成形工艺的

基础上发展起来的一种新型铆接工

艺方法 [7]，具有冲击力大、相对噪声

小、加载速度快、铆钉杆变形均匀等

工艺优点，能够实现大直径铆钉高质

量铆接 [8]。同时，由于其利用电能进

行充放电，对环境友好、不产生污染，

是一种绿色制造工艺 [9]。

目前，众多学者对电磁铆接技

术进行了一系列工艺研究。于海平

等 [10] 对φ10 mm 的 2A10 铝合金铆

钉进行了工艺试验研究，并利用铆钉

代替螺栓来实现接头减重。章茂云

等 [11] 研究了工艺参数对铆接结构成

形质量的影响，并对比了φ8 mm 的

2A10 铝合金铆钉电磁铆接接头和气

动铆接接头的力学性能；结果表明，

电磁铆接接头的力学性能远优于气

动铆接接头。

大直径钢铆钉电磁铆接工艺及性能试验研究*

廖宇轩 1，蒋　浩 1，金长城 1，李光耀 1，2，崔俊佳 1

（1. 湖南大学整车先进设计制造技术全国重点实验室，长沙 410082；
2. 北京理工大学深圳汽车研究院（电动车辆国家工程实验室深圳研究院），深圳 518118）

[ 摘要 ]　电磁铆接技术可以有效地使大直径铆钉一次成形，快速生产高质量铆接接头，在航空航天工业中有广阔的

应用场景，但目前针对大直径钢铆钉电磁铆接接头的相关研究较少。本文通过搭建大直径铆钉电磁铆接平台，对直

径 10 mm 的钢铆钉进行工艺试验。试验结果表明，铆接后的镦头直径均随着放电能量增大而增大，镦头高度均随着

放电能量增大而减小。在相同放电能量下，预制孔直径越大，镦头高度越低且直径越大。此外，大直径钢铆钉电磁

铆接接头的干涉量随着放电能量的增大逐渐增大。预制孔直径 10.1 mm 铆接接头的干涉量始终要大于预制孔直径

10.3 mm 铆接接头。与此同时，由于预制孔直径为 10.3 mm 铆接接头在铆接过程中容易歪斜，此值不宜作为优选工

艺参数。另外，综合放电能量区间参数，得到了大直径钢铆钉电磁铆接最佳工艺参数：预制孔直径 10.1 mm、放电能

量 15.5 kJ。最后，对大直径铆钉电磁铆接接头及传统液压铆接接头的干涉量和机械性能进行了对比。结果表明，对

于最佳工艺参数制备的大直径钢铆钉电磁铆接接头，其干涉量为 2.15%，较液压铆接接头的干涉量 1.75% 数值更大，

也更均匀，其最大剪切载荷及吸能值高于液压铆接接头。
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以上研究均是针对铝合金铆钉。

对于成形困难的钢铆钉，学者们也进

行了一些研究。西北工业大学曹增

强等 [12] 利用手提式电磁铆接设备对

φ10 mm 的 A3 钢铆钉进行了 3 次电

磁铆接使其成形，并与压铆接头对比

了宏观疲劳力学性能，结果表明，电

磁铆接接头的疲劳寿命较压铆接头

提高了 72%；李光耀等 [13] 利用直径

6 mm 的 Q235 钢铆钉进行电磁铆接

并将其运用到商用车车架工艺上以

研究其可行性；胡鑫等 [14] 利用直径

6 mm 的 ML10 钢铆钉进行电磁铆接

试验，分析了接头的金相组织和剪切

拉脱性能，发现电磁铆接接头具有良

好的铆接质量，并未出现裂纹。

电磁铆接的诸多优点可以很好

地解决钢铆钉难以一次成形的问题。

但是目前针对电磁铆接的多数研究

主要针对在较小直径铆钉的工艺和

力学性能研究方面，针对大直径钢铆

钉连接的研究较少，电磁铆接冲击力

大的优点并没有被完全发掘。本文

对大直径钢铆钉进行了电磁铆接工

艺研究；利用铆接评价准则确定了

铆接的最佳放电能量、预制孔直径等

工艺参数，为大直径钢铆钉电磁铆接

技术在工业制造领域应用提供指导。

1　试验方法及设备

1.1　试验材料

本试验选用的是直径φ10 mm
的 Q235 钢制铆钉，连接板材为 3.75 
mm 厚的 Q345 钢板。两种材料的力

学性能参数如表 1 所示。

1.2　试件准备

铆接接头的几何尺寸如图1所示，

Q345 钢板尺寸为 140 mm×40 mm×

3.75 mm，搭接区域长度 40 mm。铆

钉直径为 10 mm。根据经验公式 [15]，

铆钉总长度为

L=1.1δ+1.15d （1）
式中，δ 为板材总厚度；d 为铆钉

直径。本文连接板材总厚度为 7.5 
mm，根据式（1）求出铆钉总长度为

19.75 mm。因此，选择满足国家标准

GB 867—1986《半圆头铆钉》且在

工业生产中与其相近的 20 mm 长度

铆钉，其外伸量为 12.5 mm。

此外，文献 [10] 表明 2A10 铝合金

电磁铆接预制孔直径应为 10.1 mm，

由于与本研究的材料不同，所以此文

献的最优参数不一定适用于大直径

钢铆钉。此外，根据铆接通用标准

GB/T 152.1—1988《紧固件　铆钉用

通孔》，预制孔直径应为 10.3 mm。由

于电磁铆接工艺与传统液压铆接工

艺具有一定差异，所以 GB/T 152.1—
1988 并不一定适用于电磁铆接方式。

因此，本文选择两种预制孔直径作为

研究对象探究最佳工艺参数。

在制取 3.75 mm 的 Q345 板材

试件时，为保证切割的精度，所有试

件均采用水切割仪器进行加工，孔精

度控制在 0.02 mm 以内，板材边缘切

割精度控制在 0.05 mm 以内。在加

工 Q235 钢铆钉时，需要用车床固定

铆钉，然后通过控制刀具的移动来对

铆钉进行车削，使其表面达到光滑平

整，从而满足电磁铆接要求，避免出

现铆接时铆钉歪斜的情况。

1.3　试验设备

图 2 为本研究所用电磁铆接设

备及其原理图，该设备主要由磁脉冲

发生器和铆接平台组成，磁脉冲发生

器负责提供铆接所需能量，拥有控制

系统和储能系统。本试验用磁脉冲

发生器型号为 PS48–16，由德国 PST

公司研制，其最大放电能量为 48 kJ，
最大放电电压为 16 kV。该磁脉冲发

生器由 6 个电容器组并联组成，每组

电容器最大电容 66 μF。电容 C、放

电能量 E 和放电电压 U 满足

书书书

Ｅ ＝ １２ ＣＵ
２  （2）

铆接平台将释放的电能转换为

动能，负责铆接。本试验的铆接平台

是根据电磁铆接原理自主开发设计，

主要由线圈、驱动片、放大器和顶铁

等组成。线圈由带包裹绝缘纸的铜

线缠绕而成，并且缠绕过程中通过玻

璃丝带和绝缘胶水进行固定，绝缘胶

水由环氧树脂、聚酰胺树脂与增韧剂

（邻苯二甲酸二丁酯）按 60：20：3 的

配比组成。本研究所用线圈共缠绕

了 39 匝。驱动片由紫铜制成，该材

料具有优异的导电性。根据驱动片

表 1　Q235 钢铆钉和 Q345 钢材板料的材料参数

Table 1　Material parameters of Q235 steel rivets and Q345 steel sheet material

性能 Q235 钢铆钉 Q345 钢板

密度 /（g·cm–3） 7.85 7.85

屈服强度 /MPa 235 409

拉伸强度 /MPa 500 567

杨氏模量 /GPa 200 206

泊松比 0.3 0.33

化学成分（质量分数）/%
C ≤ 0.18，Si ≤ 0.30，
S ≤ 0.04，Mn ≤ 0.50，

P ≤ 0.04，Fe= 余量

C=0.16，Si=0.30，Mn=1.45，
P=0.019，S=0.03，V=0.004，

Nb=0.003，Ti=0.006，Cr=0.09，
Ni=0.01，Cu=0.04，Fe= 余量

图 1　铆接试件

Fig.1　Riveted specimen
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表层感应电流的深度（集肤效应）[16]，

该部件厚度定为 10 mm，直径与线圈

保持一致，大约 300 mm。放大器材料

为 45 号钢，尺寸与驱动片匹配。顶铁

材料也为 45 号钢，尺寸与φ10 mm 铆

钉的半圆头配套。冲头作为与铆钉直

接接触的零部件，需要承受较大的冲

击载荷而不发生脆性断裂。因此材料

选择模具钢 Cr12MoV，保证其强度和

韧性 [17]。在安装过程中，需要将螺纹

拧紧，防止因应力集中而造成冲头螺

纹断裂 [18]。其他部件主要起到安装、

固定和导向的作用。

2　结果与讨论

2.1　铆接效果评价

根据航天工业标准 QJ 782A—

2005《铆接通用技术要求》，在铆接

过程后，镦头尺寸（镦头直径与高度）

是评价铆接性能好坏的标准之一。

图 3 所示为铆接后的连接件，H 为镦

头高度，D 为镦头直径。根据文献报

道，对于直径 10 mm 铆钉，镦头直径

应该为原始直径的 1.4~1.6 倍 [19]，镦

头高度要求不低于 0.4 倍原始钉杆

直径（4 mm）[20]。

铆钉干涉量是评价接头性能好

坏的另一指标 [21]。在铆接过程中，

铆钉受到挤压膨胀，迫使孔壁发生扩

张，从而使铆钉与孔壁形成紧密干涉

配合关系。由于不同直径铆钉干涉

量差距较大，为了描述方便，通常采

用铆钉相对干涉量的概念来描述，其

公式为

I =(d′i – d′ )/d′×100% （3）
式中，d′ 为铆接前孔壁的直径；d′i 为
孔壁扩张后的直径（即钉杆扩张后的

直径）。

通常，铆钉钉杆的干涉量并非均

匀，往往是靠近镦头一侧干涉量较

大，靠近制造头一侧干涉量较小。因

此，本研究将在铆钉钉杆的 3 个位置

点量取干涉量，然后求取平均值表征

铆钉干涉量，如图 3 所示。

2.2　最佳工艺参数

为了获得电磁铆接工艺最佳放

电能量区间，对两种预制孔直径的铆

接板料进行不同放电能量的电磁铆

接工艺试验，初步选取放电能量区间

为 14~17 kJ。利用切割机将铆接后的

样件切除铆钉周围板材并取出铆钉，

如图 4 所示。观察发现，无论是预制

孔直径 10.1 mm 的铆接接头还是 10.3 
mm 的铆接接头，镦头均呈现鼓状形

貌，且放电能量越大，镦头越扁平。

图 5 为铆钉镦头高度、直径与放

电能量关系图，由铆接效果评价准则

可知，铆钉镦头高度应大于 4 mm，镦

头直径应在 14~16 mm 范围内。当

符合镦头高度和直径标准时，不同预

制孔直径接头的放电能量区间会有

不同，如表 2 所示。这是因为预制

图 4　孔直径 10.1 mm 与 10.3 mm 的不同

放电能量下铆钉镦头

Fig.4　Rivet header with different discharge 
energy for hole diameter 10.1 mm and 10.3 mm

图 5　镦头尺寸与铆接工艺参数关系

Fig.5　Relationship between header size and 
riveting process parameters

14 kJ 15 kJ14.5 kJ 15.5 kJ
（a）孔直径10.1 mm

（b）孔直径10.3 mm

16 kJ 17 kJ16.5 kJ

14 kJ 15 kJ14.5 kJ 15.5 kJ 16 kJ 17 kJ16.5 kJ
图 2　电磁铆接设备

Fig.2　Electromagnetic riveting equipment

图 3　电磁铆接连接件

Fig.3　Electromagnetic riveted connections

H

D
位置1
位置2

位置3

孔直径越大，孔壁与铆钉原始间隙越

大，造成在相同放电能量下铆钉充盈

孔壁间隙的体积更多，从而导致铆钉

镦头高度更低。综合镦头高度和直

径评价参数可以得出，预制孔直径

10.1 mm 的铆接接头放电能量区间为

14.5~15.5 kJ，预制孔直径 10.3 mm 的

铆接接头放电能量区间为 14~15 kJ。
为了进一步评价铆接接头的连

接效果，对两种预制孔直径接头的铆

钉干涉量进行测量及计算。根据干

涉量测量方法，测量了不同预制孔直

径铆接接头在不同放电能量下的铆

钉干涉量。铆钉的平均干涉量随放

电能量变化关系如图 6 所示。可以

看出，铆钉干涉量随着放电能量的增

大逐渐增大。同等能量下，预制孔直
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径 10.1 mm 的铆钉干涉量始终要大

于预制孔直径 10.3 mm 的铆钉干涉

量。这主要与铆钉成形过程有关。

钉杆的镦粗过程分为两步：第 1 步钉

杆先膨胀至与预制孔孔壁相同的直

径；第 2 步钉杆挤压孔壁形成干涉配

合。在第 1 步中，预制孔直径较大的

接头所需能量要大于预制孔直径较

小的接头；在相同放电能量下，这将

造成预制孔直径较大的接头在第 2
步变形过程中所剩余能量更小，进而

造成其铆钉干涉量小于预制孔直径

较小的接头。此外，预制孔直径 10.3 
mm 的铆接接头在放电能量达到

15.5 kJ 后，铆钉干涉量一直在 1.75%
上下浮动，几乎不发生变化；这说明

预制孔直径 10.3 mm 的铆接接头已

经达到其最大平均干涉量。同时，在

实际的铆接过程中，预制孔直径 10.3 
mm 的铆接接头更容易出现铆钉歪

斜现象，这主要是因为孔壁与铆钉原

始间隙较大。铆钉歪斜将影响铆接

接头的力学性能。预制孔直径 10.1 
mm 的铆接接头未出现歪斜现象，因

此选择预制孔直径 10.1 mm 作为优

选工艺参数。

根据前文镦头尺寸的评价标准，

预制孔直径 10.1 mm 铆接接头放电

能量区间为 14.5~15.5 kJ。综合干涉

量数值，放电能量越大，干涉量越大，

接头力学性能越好，因此选取的最

佳工艺参数即为预制孔直径为 10.1 
mm，放电能量为 15.5 kJ。

2.3　铆接接头性能对比

为探究电磁铆接工艺与常规液压

铆接工艺接头的差异，对两种铆接接

头的干涉量和机械性能进行了对比。

其中电磁铆接接头根据最佳工艺参

数制备，液压铆接接头通过液压铆接

机制备。通过控制液压铆接机下压

距离，使常规液压铆接接头的镦头高

度与电磁铆接接头相同，镦头直径相

近。剪切拉伸试验设备选用 SUNS
万能拉伸试验机，拉伸试验速度设置

为 2 mm/min。为了防止因加载非对

称载荷对试验结果造成的影响，在夹

持区域中增加了与板料材料及厚度

一致的 Q345 钢垫片。两种铆接接头

的剪切拉伸试验均重复做 3 次。

参照图 3 分别在电磁铆接接头与

液压铆接接头的 3 个位置点测量铆钉

杆直径，并计算出干涉量，其对比结果

如表 3 所示。可以看出，在位置 1 处，

电磁铆接接头的铆钉杆直径与液压铆

接接头基本相当，而在位置 2 和 3 处

的电磁铆接铆钉杆直径明显高于液压

铆接接头，其干涉量也较液压铆接接

头更为均匀。此外，电磁铆接接头的

平均干涉量为 2.15%，明显高于液压

铆接接头的平均干涉量 1.75%。

图 7 为电磁铆接接头与液压铆

接接头的剪切载荷 – 位移曲线。无

论是电磁铆接接头还是常规液压铆

接接头，其剪切拉伸试验均为铆钉剪

切断裂。在 0~2.8 mm 位移阶段，载

荷上升曲线完全一致，说明此时两种

铆接接头的载荷 – 位移曲线均处于

弹性上升阶段。在 3.0 mm 左右时，

两种铆接接头的曲线均出现了载荷

突然下降现象；原因在于从镦头侧

到半圆头侧的铆钉干涉量是均匀递

减的，干涉量的差异会造成铆钉与钉

孔的间隙存在差异。在剪切拉伸过

程中，靠近镦头侧的铆钉杆受到加载

方向上的载荷，而靠近半圆头侧的铆

钉杆受到相反方向的载荷，这将使铆

钉发生偏转。此时，间隙被突然释

放，在载荷 – 位移曲线上表现为载荷

突然减小。同时，通过对比两种铆接

接头可发现载荷突然下降阶段出现

在不同的位移处，电磁铆接接头相对

于液压铆接接头到达此阶段的时间

更为延后；原因在于液压铆接接头

在上下板料交界处（图 3 中位置 2）
的铆钉干涉量比电磁铆接接头小，这

表 3　电磁铆接接头与液压铆接接头的

干涉量对比

Table 3　Comparison of interference fit size 
between electromagnetic riveted joints and 

hydraulic riveted joints

测量
位置

电磁铆接接头 液压铆接接头

铆钉杆
直径 /
mm

干涉量 /
%

铆钉杆
直径 /
mm

干涉量 /
%

1 10.42 3.17 10.48 3.76

2 10.33 2.28 10.24 1.39

3 10.20 0.99 10.11 0.10

平均值 10.32 2.15 10.28 1.75

图 7　电磁铆接接头与液压铆接接头的

剪切载荷 – 位移曲线

Fig.7　Shear load–displacement curves of 
electromagnetic riveted joint and hydraulic 

riveted joint

图 6　钉杆干涉量与铆接工艺参数关系

Fig.6　Relationship between the amount of 
nail bar interference and riveting process 

parameters

表 2　不同预制孔直径铆接接头符合镦头

标准的放电能量区间

Table 2　Discharge energy ranges for riveted 
joints with different prefabricated hole 

diameter meeting header criteria

墩头形态
标准

放电能量区间 /kJ
预制孔直径

10.1 mm
预制孔直径

10.3 mm

符合镦头
高度标准

14.0~16.5 14.0~15.5

符合镦头
直径标准

14.5~15.5 14.0~15.0

符合镦头
综合标准

14.5~15.5 14.0~15.0
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将使铆钉更早发生偏转，进而导致铆

钉与钉孔间隙更早释放。此外，电磁

铆接接头的铆钉相对直径大于液压

铆接接头，导致电磁铆接接头的最大

剪切载荷略高于液压铆接接头剪切

载荷。在 3.0~4.0 mm 阶段，两种铆

接接头曲线均达到了强化阶段，并且

都在 4.0 mm 左右时到达了强度极

限值。在 4 mm 以后，即剪切载荷达

到了强度极限值后，铆钉出现了颈缩

现象，载荷值开始迅速减小，最终钢

铆钉被完全拉断。两种铆接接头的

机械性能重复试验结果如表 4 所示。

通过计算发现，液压铆接接头的平均

最大剪切载荷值为 26.81 kN，平均吸

能量为 89.20 J；电磁铆接接头的平均

最大剪切载荷值为 27.74 kN，平均吸

能量为 96.67 J。因此，电磁铆接接

头的最大剪切载荷及吸能值高于液

压铆接接头，电磁铆接接头较液压铆

接接头具有较好的力学性能。

3　结论

（1）电磁铆接后的镦头直径随

着放电能量增大而增大，镦头高度随

着放电能量增大而减小。在相同放

电能量下，预制孔直径越大，孔壁与

铆钉原始间隙越大。这造成铆钉充

盈孔壁间隙的体积更多，进而使得镦

头高度更低、镦头直径更大。

（2）大直径钢铆钉电磁铆接接头

的干涉量随着放电能量的增大逐渐增

大。预制孔直径变大，造成钉杆膨胀

时自身做功较多，钉杆挤压钉孔产生

干涉的能量就较小，从而使预制孔直

径 10.1 mm 的铆接接头干涉量始终要

大于预制孔直径 10.3 mm 铆接接头。

（3）预制孔直径 10.3 mm 铆接

接头在放电能量 15.5 kJ 时达到其最

大干涉量，且实际铆接过程铆钉容易

歪斜，不宜作为优选工艺参数，因此

确定预制孔直径 10.1 mm 为最佳制

孔参数。此外，综合放电能量区间参

数，得到大直径钢铆钉电磁铆接最佳

工艺参数为预制孔直径 10.1 mm、放

电能量 15.5 kJ。
（4）根据最佳工艺参数制备

的大直径钢铆钉电磁铆接接头，其

干涉量为 2.15%，较液压铆接接头

（1.75%）更大且更均匀，其最大剪切

载荷及吸能值也高于液压铆接接头。
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Study on Electromagnetic Riveting and Tensile Performances of 
Large Diameter Steel Rivet

LIAO Yuxuan1, JIANG Hao1, JIN Changcheng1, LI Guangyao1,2, CUI Junjia1

(1. State Key Laboratory of Advanced Design and Manufacturing Technology for Vehicle, Hunan University, 
Changsha 410082, China;

2. Shenzhen Automotive Research Institute (Shenzhen Research Institute of National Engineering Laboratory for 
Electric Vehicles), Beijing Institute of Technology, Shenzhen 518118, China)

[ABSTRACT]　Electromagnetic riveting (EMR) technology can effectively form large-diameter rivets in a single 
process and quickly produce high-quality joints. It has broad application scenarios in the aerospace industry, but there are 
few studies related to EMR joints for large-diameter steel rivets. In this paper, an EMR platform for large diameter rivets 
was built, and the riveting process test was carried out for 10 mm diameter steel rivets. The results show that the header 
diameter increased with increasing discharge energy and the header height decreased with increasing discharge energy. At 
the same discharge energy, the larger the preformed hole diameter, the smaller the header height and the larger the header 
diameter. In addition, the interference fit size of riveted joints gradually increased with the increase of discharge energy for 
both prefabricated hole diameters. The interference fit size of riveted joint with the prefabricated hole diameter 10.1 mm 
was always greater than that with 10.3 mm.  At the same time, the value (10.3 mm) was not suitable as the preferred process 
parameter because the riveted joint with the prefabricated hole diameter 10.3 mm tended to be skewed during the riveting 
process. In addition, the optimal process parameters were obtained by combining the discharge energy: the prefabricated 
hole diameter of 10.1 mm and the discharge energy of 15.5 kJ. Finally, the interference fit size and mechanical properties 
of the EMR joints were compared with those of the conventional hydraulic riveted joints. The results indicated that the 
interference fit size (2.15%) of the EMR joint prepared according to the optimal process parameters was larger and more 
uniform than that of the hydraulic riveted joint (1.75%). The maximum shear load and energy absorption values were 
slightly higher than those of the hydraulic riveted joint.
Keywords: Large-diameter steel rivets; Electromagnetic riveting; Process testing; Mechanical properties; Interference
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飞机壁板钛合金 T 型焊缝的高频超声相控阵检测技术*

陈伟兵 1，董德秀 2，陈振华 1，李承庚 1，卢　超 1，3
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2. 中国航发沈阳黎明航空发动机有限责任公司，沈阳 110043；

3. 赣南师范大学，赣州 334001）

[ 摘要 ]　飞机壁板钛合金双束激光焊逐渐成为高性能机身结构的主要连接方式。鉴于壁板焊缝质量要求高、缺陷类

型多、焊缝规模大，亟须一种兼顾高效率和高精度的无损检测技术保障其安全性能。本研究提出飞机壁板焊缝的高

频超声相控阵检测技术，设计了相控阵超声检测探头及对比试块对焊缝内外部缺陷进行扇扫成像检测，并通过金相

方法验证了检测结果。结果表明，高频超声相控阵检测技术可有效检测壁板 T 型焊缝中的典型内外部缺陷，包括未

熔合、气孔、咬边、焊缝成形不良，高频相控阵检测技术的高效率、高精度、直观可靠的特点使其适用于飞机壁板焊缝

的无损检测。

关键词：双束激光焊；超声相控阵；飞机壁板；缺陷检测；金相法

High Frequency Ultrasonic Phased Array Inspection Technology for T–Shaped Welds of 
Titanium Alloy in Aircraft Wall Panel

CHEN Weibing1, DONG Dexiu2, CHEN Zhenhua1, LI Chenggeng1, LU Chao1,3

(1. Key Laboratory of Nondestructive Testing of Ministry of Education, Nanchang Hangkong Universtiy, 
Nanchang 330063, China;

2. AECC Shenyang Liming Aero-Engine Co., Ltd., Shenyang 110043, China;
3. Gannan Normal University, Ganzhou 334001, China)

[ABSTRACT]　Dual-beam laser welding of titanium alloys for aircraft wall panels has gradually become the main 
connection method for high-performance fuselage structures. In view of the high requirements of wall panel welds, variety 
of defects, and large-scale welds, there is an urgent need for a non-destructive testing technology that takes into account the 
characteristics of high efficiency and high precision to ensure its safety performance. The high-frequency ultrasonic phased 
array inspection technology for the welding seam of aircraft wall panels is proposed in the research. The phased array 
ultrasonic inspection probe and the contrast test block are designed to perform fan-scan imaging detection of the internal 
and external defects of the weld seam, and then， the detection is verified by the metallographic method result. The research 
results show that the high-frequency ultrasonic phased array inspection technology can effectively detect the typical internal 
and external defects in the wall T–weld seam, including: non-fusion, pores, undercut, poor weld formation. The advantages 
of high efficiency, high precision, intuitive and reliable characteristics, make it suitable for non-destructive testing of 
aircraft wall welds.
Keywords: Dual-beam laser welding; Ultrasonic phased array; Aircraft wall panels; Defect inspection; Metallographic method
DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.23/24.066
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双束激光焊具有整体无缝隙、重量轻、自动化水平

高、强度高以及设计自由度高等优势，逐渐成为钛合金

航空壁板的主要连接方式 [1–2]。法国空客公司将激光焊

接技术取代传统的铆接技术应用在机身壁板制造中，使

空客飞机自重减少约 20%、成本降低约 10%[3]。然而，

受激光功率、焊接速度、送丝速度和角度、光束入射位置

和入射角等焊接参数波动的影响，焊缝可能产生未熔

合、气孔、夹杂和裂纹、咬边等缺陷 [4]。由于机身结构在

高速运动中受周期性内外部载荷的作用，制造缺陷将严

重危害飞行安全 [5]。因此，钛合金壁板双束激光焊缝的

无损检测已得到广泛的关注。射线检测对飞机壁板激

光焊缝中的气孔较为敏感，而对薄层型缺陷（未焊透）则

存在边界灰度对比不明显、易漏检的问题 [6–7]。超声检

测技术虽能克服焊缝未熔合导致检测灵敏度低的问题，

但常需进行逐点扫描检测，效率较低，且无法应用于长

焊缝、批量化无损检测。超声相控阵技术通过电子方式

控制传感器中各阵元晶片的发射接收延时，实现在指定

焊缝深度的声束同相位叠加增强（声场聚焦），可快速实

现焊缝深度方向的聚焦成像检测 [8–11]。此外，由于具有

声束聚焦的优势，超声相控阵检测技术可在快速检测的

同时保证对焊缝全厚度范围内缺陷的高精度检测，更易

实现对缺陷的定性定量检测 [12–14]。

基于相控阵超声成像速度快、检测灵敏度高、定量

精度高的优势，研究了飞机壁板钛合金双束激光焊 T 型

焊缝的高频超声相控阵检测技术。通过探头参数的优

化实现了焊缝典型内外部缺陷的快速、高精度成像检

测，同时分析典型缺陷的扇扫图像特征，为缺陷类型的

判定提供依据。高频超声相控阵检测技术可快速、有效

的对焊缝的典型内外部缺陷进行定性定量检测，是一种

兼顾检测精度和检测效率，适用于飞机壁板长焊缝的新

型无损检测方法。

1　试样制备及试验方法

1.1　试样制备

检测试样为飞机壁板钛合金双束激光焊 T 型焊缝，

板材牌号为 TC4（Ti–6A1–4V）钛合金，化学成分如表

1 所示。

T 型焊缝试样的背板厚度 2 mm、筋板厚度 1.5 mm，

共制备了 3 种规格的检测试样，分别命名为 A1、A2、A3。

翼板和腹板尺寸分别为 l×w1、l×w2，如图 1 所示，各种

试样的尺寸如表 2 所示。

1.2　高频超声相控阵探头设计

超声相控阵检测仪具有 32 通道的发射接收模式，

最大发射电压为 100 V，采样频率为 100 MHz。超声相

控阵探头的设计方案为阵元中心频率 15 MHz、阵元宽

度 0.2 mm、阵元中心间距 0.25 mm、阵元间隙 0.05 mm、

阵元长度 5 mm、阵元数 32；为提高近表面检测精度，探

头端部安装了高度为 30 mm 的有机玻璃楔块，如图 2
（a）所示。在试验中，探头置于试样背板面上，阵元排

列方向与焊缝宽度方向平行，调整探头位置使探头阵

列中心线与焊缝中心轴线垂直；扇扫的角度范围设置

为 –30°~30°，声束完全覆盖焊缝，如图 2（b）所示。

1.3　检测灵敏度调整

为调整灵敏度并验证检测能力，设计和制备了 TC4
钛合金对比试块，试块厚 4 mm、垂直于试块表面加工

深度 2 mm、直径 Φ0.3 mm 和 Φ0.4 mm 的平底孔，如图

3（a）所示。将探头对准 Φ0.3 mm 平底孔，调整探头位

置及聚焦深度使反射回波最高，调节增益使反射回波最

大幅度达到满屏的 50%。在此检测灵敏度下，Φ0.3 mm
平底孔和 Φ0.4 mm 平底孔的扇扫图像如图 3（b）和

（c）所示，在深度为 2.3 mm 和 2.4 mm 处可清晰观察到

Φ0.3 mm 和 Φ0.4 mm 平底孔的扇扫图像，深度 4 mm 处

为对比试块底部的扇扫图像；相控阵扇扫图像按右侧的

幅度 – 颜色标尺染色。

2　焊缝内部缺陷特征图像

2.1　完好焊缝扇扫图像特征

完好焊缝的扇扫图像和结构示意图如图 4 所示，

1 mm 深度附近为楔块 – 背板界面的反射波图像，3 mm
附近为焊缝坡口面反射波图像（背板厚度 2 mm），5 
mm、7 mm、9 mm 附近为焊缝坡口面的多次反射回波图

像。因此，2.5~3.5 mm 深度为焊缝区（图 4 中黑色虚线），

内部缺陷位于该区域、焊缝表面缺陷深度在 3.5 mm 附

近的焊缝坡口图像附近。

表 1　TC4 钛合金化学成分（质量分数）

                                                                  Table 1　Chemical composition of TC4 titanium alloy (mass fraction) %

合金元素 杂质不大于

Al V Ti Fe C N H O
其他元素

单个 总和

5.5~6.8 3.5~4.5 余量 0.30 0.10 0.05 0.015 0.20 0.10 0.40
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（b）试验方法

图 1　检测试样

Fig.1　Testing specimen

表 2　试样尺寸参数

                                       Table 2　Specimen size mm

试样 l w1 w2

A1 150 100 18

A2 150 100 18

A3 150 100 18

图 2　探头设计及试验方法

Fig.2　Transducer design and experimental setup

图 3　对比试块及不同平底孔的扇扫图像

Fig.3　Testing block and its sector images with different flat 
bottom hole

图 4　完好焊缝扇扫图像

Fig.4　Sector image of intact welds

2.2　缺陷超声相控阵扇扫图像特征

图 5 为 A1 试样的超声相控阵扇扫图像及相应截面

的金相图，超声相控阵扇扫图中 3 mm 深处清晰地显示

了焊缝缺陷，经金相解剖可确定该缺陷为长度 0.61 mm
的面形未熔合；由于未熔合缺陷为面型缺陷，聚焦声束

可垂直入射至该面型缺陷上，且反射回波的方向性较

好，未熔合缺陷的反射回波高度可达满屏的 75.5%。

图 6（a）为 A2 试样的超声相控阵扇扫图像，在

3 mm 深处、4 mm 深处及 4.5 mm 深处发现异常图像；

其中，3 mm 深处为焊缝内部缺陷，其他 4 mm 深处及 4.5 
mm 深处的异常图像在焊缝坡口上，是焊缝表面缺陷。

图 6（b）和（c）的金相图验证了检测结果为扇扫图中 3 
mm 深处为 Φ0.17 mm 的球形气孔缺陷，由于气孔球面

的反射回波较弱、类似于球面波，指向性交叉，因此该气

孔缺陷的反射回波相对于同尺寸的未熔合缺陷更弱，其

波高只能达到满屏的 38.1%；而 4 mm 和 4.5 mm 深处

的异常图像位于焊缝外侧表面，显然为焊缝成形不良。

图 7（a）为 A3 试样的扇扫图像，发现深度 3 mm 处
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（a）缺陷扇扫图像 （b）金相图 （c）A1试样金相图（局部放大）

0.25 mm 0.25 mm

出现一异常图像，该异常图像与焊缝坡口面图像相连。

金相图显示，该异常图像对应咬边缺陷，深度 0.28 mm；

同时，金相图中还发现焊缝中出现了直径 0.05 mm 的气

孔，由于检测精度不足，该缺陷未显示在扇扫图上，如图

7（b）所示。焊缝表面缺陷（成形不良）容易产生应力

集中、引起裂纹、降低疲劳强度等问题，因此焊缝表面缺

陷或成形不良也是无损检测中需要关注的重要缺陷。

3　结论

高频超声相控阵检测技术具备精度高、速度快、图

像直观的优势，是一种针对飞机壁板钛合金双束激光焊

行之有效的无损检测方法，具体结论如下。

（1）设计和制备了高频超声相控阵检测探头及检

测用对比试块，实现对飞机壁板 T 型焊缝内部缺陷的无

损检测，可进行 Φ0.17 mm 的焊缝内部气孔缺陷检测。

（2）标定了完好焊缝的背板上下表面反射及完好

焊缝坡口反射形成的检测对象结构特征图像，该特征图

可作为缺陷辨识的参照。

（3）高频超声相控阵扇扫图像中可显示焊缝未熔

合、气孔、咬边、焊缝成形不良等内外部焊接缺陷，通过

反射波幅度、异常图像位置分布能够判别缺陷类型。

参  考  文  献

[1]　占小红 , 赵艳秋 , 陈帅 , 等 . 轻合金 T 型结构双激光束双侧

同步焊接技术研究进展 [J]. 航空制造技术 , 2020, 63(11): 20–31.
ZHAN Xiaohong, ZHAO Yanqiu, CHEN Shuai, et al. Research 

progress on double laser-beam bilateral synchronous welding of T–joints for 
light alloy[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2020, 63(11): 20–31.

[2]　MA X Y, GONG S L, ZHANG J X, et al. Formation, 
microstructure and mechanical properties of double-sided laser beam 
welded Ti–6Al–4V T–joint[J]. Transactions of Nonferrous Metals Society 
of China, 2016, 26(3): 729–735.

[3]　占小红 , 欧文敏 , 魏艳红 , 等 . 飞机壁板先进焊接技术应用

现状 [J]. 航空制造技术 , 2013, 56(22): 42–44.

图 6　气孔及焊缝成形不良的扇扫图像和金相图（A2 试样）

Fig.6　Sector image and metallurgy photo of porosity and welds (Sample A2)

图 7　焊缝咬边缺陷的扇扫图和金相图（A3 试样）

Fig.7　Sector image and metallurgy photo of weld undercut defects (Sample A3) （下转第 78 页）

图 5　典型未熔合缺陷的扇扫图像和金相图（A1 试样）

Fig.5　Sector image and metallurgy photo of typical non-fusion defects (Sample A1)



70 航空制造技术·2023年第66卷第23/24期

研究论文 RESEARCH

一般材料的力学特性往往通过开展准静态力学试

验、霍普金森压杆 SHPB 试验等进行检测，为了开展这

些试验，试样需要根据具体的试验要求加工成特定的形

状，检测结果反映了试样的平均 / 宏观力学性能。对于

需要揭示微区力学特性的非均质材料和薄膜材料，纳米

压痕技术则是非常适合的局部力学特性表征试验手段，

具有分辨率高、试样制备简单 [1] 等特点。纳米压痕技术

是将纳米尺寸压头 [2] 以适当的速率压入被测材料表面，

基于纳米压痕技术的齿根渗碳层力学特征表征*

谢志勇 1，解丽静 1，高飞农 1，王西彬 1，任　雁 2，李宏伟 2

（1. 北京理工大学机械与车辆学院先进加工技术国防重点实验室，北京 100081；
2. 中国兵器工业集团北京北方车辆集团有限公司，北京 100072）

[ 摘要 ]　18Cr2Ni4WA 齿轮齿根的渗碳层具有不同于基体的力学特性，准确表征其力学特性对于研究齿轮齿根的裂

纹萌生和疲劳性能至关重要。将纳米压痕技术作为渗碳层局部力学特性表征的试验手段，针对渗碳层开展纳米压痕

试验，结合有限元仿真，根据不同本构参数组合下的载荷 – 位移曲线的曲率、残余深度、塑性功与总功之比 3 项参数

预测的综合误差，确定 18Cr2Ni4WA 齿轮齿根渗碳层的本构参数。试验验证结果表明，由纳米压痕试验得到的载荷 –
位移曲线能够可靠地反映渗碳层的力学行为。

关键词：齿根；纳米压痕试验；材料本构参数；载荷 – 位移曲线；主应力

Characterization on Mechanical Properties of Carburized Layer at Gear Root Based on
Nano-Indentation Technology

XIE Zhiyong1, XIE Lijing1, GAO Feinong1, WANG Xibin1, REN Yan2, LI Hongwei2

(1. Key Laboratory of Fundamental Science for Advanced Machining, School of Mechanical Engineering, 
Beijing Institute of Technology, Beijing 100081, China;

2. NORINCO Group Beijing North Vehicle Group Corporation, Beijing 100072, China)

[ABSTRACT]　The carburized layer at 18Cr2Ni4WA steel gear root has mechanical behavior different from the substrate. 
Its accurate characterization is important for the analysis on the crack initiation and fatigue properties of the gear root. The 
nano-indentation test is taken as the test measure for the characterization of the local mechanical behavior in the carburized 
layer. Nano-indentation tests are carried out within the carburized layer. The finite element simulations of nano-indentation 
tests with different sets of constitutive model parameters combination are performed. Based on the simulated and the 
experimental load-displacement curves, the combined prediction errors of curvature, residual depth and the ratio of plastic 
deformation work to total deformation work are calculated. In result, the constitutive model parameters are defined for the 
carburized layer. It is verified that the constitutive model derived by this method can reflect the mechanical behavior of the 
carburized layer. 
Keywords: Gear root; Nano-indentation test; Constitutive model parameters; Load–displacement curve; Principal stress
DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.23/24.070
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（a）加卸载曲线示意图

（b）加卸载过程示意图

收集加卸载过程中的载荷、位移数据，通过分析载荷 –
位移曲线可以得到被测材料的相关力学参数 [3]。研究

人员基于纳米压痕技术开展了材料塑性本构建模的相

关研究工作。Antunes 等 [4] 提出了一种利用数值模拟

来进行压痕反演分析材料力学特性的方法，获得了多种

不同材料的屈服应力、应变硬化指数；Dao 等 [5] 利用量

纲分析方法，构造无量纲函数并结合有限元仿真，建立

了由压痕数据提取弹塑性性能的反向分析算法；Kumar
等 [6] 用纳米压痕法对 NiTi 合金的小尺度变形特性和应

力 – 应变行为进行了研究；Ruiz–moreno 等 [7] 采用球形

压头，通过纳米压痕技术获得了 P91 钢在不同温度下的

应力 – 应变曲线和力学特性参数。

18Cr2Ni4WA 钢具有优良的力学性能，包括良好的

强度和韧性 [8] 以及较低的回火脆性等，被广泛用于制造

传动系统的重要齿轮。在齿轮制造过程中，齿轮表面在

经历了渗碳热处理和切削、磨削等加工工艺后，完全不

同于内部基体材料，但是齿轮表面层的力学特性关系到

齿轮齿根的裂纹萌生和弯曲疲劳寿命以及齿面的接触

疲劳，量化齿轮表面层的力学特性对于齿轮疲劳寿命的

预测至关重要。

本文首先通过 18Cr2Ni4WA 齿轮齿根部分的金相

和元素分析确定渗碳层区域，在距离齿根表面不同深度

的位置开展纳米压痕试验，研究渗碳层区域内力学特性

的差异，确定渗碳层塑性本构建模的代表性压痕试验点

和相应的载荷 – 位移曲线。根据纳米压痕试验的实际

工况建立有限元模型，并对可能影响纳米压痕结果的参

数进行研究。模拟 18Cr2Ni4WA 齿根渗碳层的纳米压

痕过程，在一定范围内选取不同的本构参数值，将各参

数值进行组合并应用到有限元仿真模拟，将仿真得到的

载荷 – 位移曲线与纳米压痕试验得到的载荷 – 位移曲

线进行对比，确定误差最小的本构参数组合，从而得到

渗碳层的本构函数。

1　纳米压痕原理

在纳米压痕试验的加载过程中，随着压头压入被测

材料深度的逐渐增加，被测材料先后经历了弹性变形和

塑性变形阶段 [9]；在卸载过程中，弹性变形逐渐恢复，载

荷逐渐减小，在压头与被测材料脱离接触后，载荷减小

至 0，被测材料表面留下压痕，残余深度为 hf。纳米压痕

加卸载示意图如图 1 所示。对于加载过程，一般采用

P 加载 =Ch2 拟合加载曲线；对于卸载过程，可以采用式

（1）拟合卸载曲线。

P 卸载 =α(h–hf )
m� （1）

式中，α为拟合系数；m 为拟合指数；h 为实时深度；hf

为残余深度。根据试验数据可以拟合得到 α和 m 的值。

通过对式（1）进行微分可以得到压头压入最大深度时

的弹性接触刚度 S。

书书书

Ｓ ＝ ｄＰｄｈ ｈ ＝ ｈｍａｘ

＝ αｍ（ｈｍａｘ－ ｈ ｆ） ｍ － １  （2）

对于弹性接触，接触深度 hc 与压头压入深度 h 满

足式（3）所示关系式 [10]。

书书书

ｈｃ ＝ ｈ － ε
Ｐｍａｘ
Ｓ

 （3）

式中，ε为与压头形状相关的常数，玻氏压头对应的 ε值
为 0.75[9]。TB26375 玻氏压头的实际接触投影面积在忽

略压头磨损误差时可简化为

Ac =24.5hc
2 （4）

压痕硬度 H 可由式（5）得出。

书书书

Ｈ ＝
Ｐｍａｘ
Ａｃ

 （5）

利用式（6）可以求得等效弹性模量 Er
[11]。

书书书

Ｅｒ ＝槡�２β
Ｓ
Ａ槡 ｃ

 （6）

式中，β 是和压头形状相关的常数，对于玻氏压头，

β=1.034。等效弹性模量 Er 与被测材料弹性模量 E、压头

弹性模量 Ei 的关系为

书书书

１
Ｅｒ
＝ １ － �

２

Ｅ ＋
１ －

�

２
ｉ

Ｅ ｉ
 （7）

图 1　纳米压痕加卸载示意图

Fig.1　Loading and unloading diagram of nano-indentation
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式中，ν、νi 分别为被测材料与压头的泊松比，对于金刚石

压头，Ei=1141 GPa，νi= 0.07。在纳米压痕加 – 卸载过程

中，压头下压所做的总机械功为 Wt =Wp+We，其中 Wp 为

塑性变形所消耗的不可逆功，We 为弹性变形所消耗的可

逆功。机械功的定义为 W=∫Pdh，因此总功 Wt 计算为

Wt =∫0
hmaxP 加载 dh� （8）

弹性变形可逆功 We 计算公式为

We =∫hf

hmaxP 卸载 dh� （9）
可以利用 Wp=Wt–We 求得塑性变形所消耗的不可

逆功 Wp，从而可求得塑性功与总功之比 Wp /Wt。

2　纳米压痕试验

2.1　试样制备和组织分析

在齿轮制造过程中，齿轮先后经历了热处理、铣削、

表面渗碳和磨削的制造工艺过程，渗碳、表面渗碳和磨

削的作用造成试样在化学元素、微观组织形态和力学特

性上存在沿深度方向的梯度分布特征，磨削后齿根渗碳

层的厚度约为 0.7 mm。纳米压痕分析试样取自螺旋伞

齿轮的齿根部位，线切割成 8 mm×8 mm×9 mm 的齿

根试样，之后经砂纸打磨并研磨抛光至镜面，如图 2 所

示。对齿根部位进行扫描电镜分析，可以确定齿根部位

的组织以针状马氏体为主，如图 3 所示。

进一步的 EBSD 分析表明（图 4），齿根在距表面

0~300 μm 的深度范围（图 4（a）左侧为表面），晶粒尺寸

主要为 0.5~2 μm，晶体取向分布均匀。在距表面 0~150 
μm 的深度范围内的晶粒较细；在 150~300 μm 的深度

范围内可以观察到晶粒尺寸呈现出一定的梯度分布规

律，晶粒逐渐变得粗大。这可能是因为渗碳层表层碳含

量大，其第二相析出数量多，在一定程度上有利于晶粒

细化，从而使由表层向内部的晶粒尺寸呈现一定的梯度

分布规律。

2.2　试验结果分析

纳米压痕试验所用设备为 Keysight G200 型纳米

压痕仪，压头为金刚石标准玻氏压头，轴线与侧面夹角

为 65.3°，高为 2 μm，显微硬度为 10000 kg/mm2。由于

压点不能过于接近表面，第 1 个压点位置距齿根表面为

30 μm（图 5（a）左侧为齿根表面），由表及里每间隔

30 μm 设置一个压点，均匀设置 10 个压点，如图 5（a）
所示，试验中压头压入深度为大约 1000 nm。采用飞纳

XL G2扫描电镜进行能谱分析，检测各压点处的含碳量，

确定渗碳工艺引起的含碳量在层深上的分布情况，以便

用于纳米压痕试验结果的分析。从图 5（b）可以看到，

随着深度的增加，含碳量逐渐降低，不过在 300 μm 深度

处的含碳量仍高于原材料的含碳量（0.13%~0.19%）。

图 2　纳米压痕齿根试样图

Fig.2　Gear root sample of nano-indentation

图 3　齿根组织图（2000x）

Fig.3　Microstructure of gear root (2000x)

10 μm

图 4　EBSD 分析

Fig.4　EBSD analysis
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纳米压痕的检测结果表明， 10 个压点处的硬度与

弹性模量相差不大，只有距齿根表面 90 μm 处压点的

硬度值及弹性模量值相对其他位置较小，如图 6（a）所

示。相应地，在此处也检测到了含碳量的极小值，这可

能是因为渗碳热处理的试样内部存在少量的低硬度低

含碳量的残余奥氏体，试样的晶粒尺寸恰好与纳米压

痕压头的尺寸相当，距齿根表面 90 μm 处纳米压痕压

点的位置恰好为残余奥氏体。同样，从图 6（b）可以

观察到，距离齿根表面 90 μm 处压点的加载曲线稍低

于其余压点的加载曲线，其他各压点的载荷 – 位移曲

线重合度较好；距离齿根表面 180 μm 处压点的压入深

度明显小于其他压点，不过加载曲线与其他压点的重

合度很好。以上分析表明，渗碳层内各压点处材料的

力学特性相差不大，渗碳层的材料本构方程可以选取

有代表性的压点压痕试验进行计算分析。本文中以距

齿根表面 30 μm 处压点的试验数据为基础，结合纳米

压痕的有限元仿真，分析计算齿根渗碳层的本构方程

参数。

3　基于纳米压痕过程仿真的本构参数计算

3.1　纳米压痕仿真

虽然通过纳米压痕试验可以获得压头压入材料过

程的载荷 – 位移曲线，并可以进一步计算得到材料的硬

度及弹性模量，但要获取材料的塑性本构关系却并不容

易，本文将结合有限元数值模拟来确定材料的塑性本构

方程。

鉴于本纳米压痕试验采用了三棱锥形的玻氏压头，

利用 Abaqus 有限元仿真软件对纳米压痕试验过程进行

三维仿真，以提高仿真准确性。仿真中，选取以压痕为

中心的 40 μm×40 μm×24 μm 的长方体作为试样模型，

保证试样的各向尺寸超过最大压痕深度的 10 倍；金刚

石三棱锥玻氏压头的轴线与侧面夹角为 65.3°，由于在

试验过程中压头的变形量很小，设置为刚体 [12]。试样采

用 C3D8R 单元进行网格划分，在接近压头的区域进行

了网格局部细化 [13]。试样底面的所有节点约束了 6 个

自由度，压头的加 – 卸载过程通过控制压头参考点位移

来实现，由于纳米压痕试验中压头的加 – 卸载过程为准

静态的，一般材料在准静态的变形速率范围表现为应变

率不敏感，材料本构中可以不包括应变率影响项，压头

的加 – 卸载速率设置对仿真结果造成的影响很小，因此

后续仿真中压头的加 – 卸载速率为 972 nm/s。仿真计

算结束后，提取压头参考点的位移与反作用力的过程变

量，绘制载荷 – 位移曲线。

除了试样和压头的几何模型以及工件材料的本构

模型，纳米压痕过程仿真计算结果的有效性还需要考虑

图 5　齿根压痕及含碳量分布

Fig.5　Indentation and carbon content distribution of gear root

图 6　齿根压点数据分布

Fig.6　Distribution of gear root indentation data
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以下模型参数的影响： （1）压头与试样间的摩擦系数； 
（2）工件材料的泊松比。

3.1.1　摩擦系数

在纳米压痕试验中，压头与被测试样之间的接触区

域小，接触界面的摩擦系数不易准确确定，摩擦系数对

载荷 – 位移曲线的影响关系到本构拟合的准确性。因

此，本研究通过改变纳米压痕仿真模型中摩擦系数的大

小并分析对应的仿真结果，以得到摩擦系数对纳米压痕

试验的影响。由图 7 可见，不同摩擦系数 f 下的加 – 卸

载曲线基本重合，卸载残余深度 hf 基本相同；摩擦系数

增加时，对应压头相同压入深度下的载荷略有变化，但

由于玻氏压头锥角较大，压头与试样之间的摩擦力在加

载方向上的分量很小，整体上，摩擦系数对加 – 卸载的

影响甚微，在后续仿真中将摩擦系数设置为 0.1。
3.1.2　泊松比

钢的泊松比一般为 0.25~0.30，为了研究试样材料

的泊松比参数对纳米压痕过程仿真的影响，选取 0.25、

0.27 和 0.29 这 3 种泊松比模拟纳米压痕过程，研究载

荷 – 位移曲线、加载曲率 C 和卸载残余深度 hf 的变化。

由图 8 可知，泊松比增加，加载曲线曲率稍有增加，对应

相同压头压入深度的载荷略有增加，但是卸载残余深度

相同。整体上，泊松比对加 – 卸载的影响甚微，在后续

仿真中，将泊松比设置为 0.25。
3.2　材料本构参数计算

对于各向同性的材料，其弹塑性性能可以表达为幂

强化模型，即

书书书

σ ＝
Ｅε，　 　 　 　 　 σ≤σｙ
σｙ １ ＋

Ｅ
σｙ
ε( )ｐ

ｎ

， σ ＞ σｙ  （10）

式中，E 为弹性模量，根据纳米压痕试验，这里渗碳层的

弹性模量为 212000 MPa；σy 为初始屈服强度；n 为应变

硬化指数；εp 为塑性应变。其中，初始屈服强度 σy 及应

变硬化指数 n 为待确定的本构参数，无法由纳米压痕试

图 7　不同摩擦系数的仿真结果分析

Fig.7　Analysis of simulation results of different friction coefficients

图 8　不同泊松比的仿真结果分析

Fig.8　Analysis of simulation results of different Poisson ratios
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验的载荷 – 位移曲线直接推知。不过，可以在本构参数

的可能取值范围内选取不同初始屈服强度值与不同应

变硬化指数值进行组合，基于不同本构参数组合的本构

模型开展纳米压痕过程仿真，将仿真得到的载荷 – 位移

曲线与纳米压痕试验曲线进行对比，确定误差最小的本

构参数组合。

18Cr2Ni4WA 材料的屈服强度为 1010 MPa[14]，因

此确定初始屈服强度的可能取值范围为 1000~1600 
MPa，间隔 200 MPa 取值；应变硬化指数的取值范围为

0.43~0.52，间隔 0.03 取值。从而得到初始屈服强度和

应变硬化指数的 16 个参数组合，对应 16 个材料本构方

程。基于 16 个材料本构方程开展纳米压痕过程仿真，

得到对应的载荷 – 位移曲线，并计算加载曲线曲率 C、

塑性功与总功之比 Wp /Wt、残余深度 hf 等量，与试验结

果对比，确定相应的误差，如图 9 所示。可知，加载曲

线曲率 C 随初始屈服强度及应变硬化指数的增大而增

大，说明初始屈服强度与应变硬化指数越大，压头压入

相同的深度所需要的力越大。塑性功与总功之比 Wp /
Wt 随初始屈服强度及应变硬化指数的增大而减小，说

明初始屈服强度及应变硬化指数越大，塑性功占比越

小，弹性功占比增大。残余深度 hf 与 Wp /Wt 有相似的

变化趋势，随初始屈服强度及应变硬化指数的增大而减

小。试验所得到的载荷 – 位移曲线对应的加载曲线曲

率为 C=173.42 GPa，残余深度为 hf=732.3 nm，塑性功与

总功之比为 Wp /Wt=0.6831。将加载曲线曲率 C、残余深

度 hf、塑性功与总功之比 Wp /Wt 这 3 项参量的仿真值与

试验值之差的绝对值与试验值之比作为参量的误差值，

将 3 项参量的误差值进行加权平均，加权系数均为 1/3，
得到不同参数组合下的参量综合误差，确定在初始屈服

强度 σy=1000 MPa，应变硬化指数 n= 0.46 时，综合误差

图 9　不同参数组合纳米压痕载荷 – 位移曲线参量及误差分布

Fig.9　Parameters and errors distribution of load–displacement curves of nano-indentation with different parameter combinations
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（a）不同参数组合的载荷-位移曲线
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（b）优选的本构参数组合仿真和试验载荷-位移曲线对比 
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（a）加载至最大深度Mises应力云图 （b）卸载后Mises应力云图 （c）加载至最大深度最大主应力云图

（d）卸载后最大主应力云图 （e）加载至最大深度最小主应力云图 （f）卸载后最小主应力云图

最小。图 10（a）为图 9（d）中 16 组仿真参数组合及

试验对应的载荷 – 位移曲线图，图 10（b）为优选仿真

参数组合及试验的载荷 – 位移曲线图。从图 10（b）中

可以看出，优选仿真参数组合曲线与试验曲线在加载阶

段重合性很好，说明此有限元仿真模型能很好地模拟纳

米压痕试验过程。

纳米压痕试验的有限元仿真可以清楚全面地展示

纳米压痕过程中工件的变形和应力应变分布等情况。

图 11（a）和（b）是当压头加载至最大深度时及卸载后

的 Mises 应力云图。可以看出，压头加载至最大深度时，

压痕处的应力最大，最大 Mises 应力为 5381 MPa。完

全卸载后，压痕区域应力值减小，最大 Mises 应力值在

压痕最深处，为 5109 MPa。由主应力云图可知，加载过

程中，压痕区域的主应力为压应力。

通过有限元仿真可以清楚地看到压痕在压头加载

至最大深度时和卸载后的形状变化，如图 12 所示。沿

图 10　纳米压痕仿真与试验载荷 – 位移曲线对比

Fig.10　Comparison of load–displacement curves between simulation and test of nano-indentation

图 11　加卸载应力分布云图

Fig.11　Stress nephogram of loading and unloading
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着压痕的一条棱边选取观察路径，可以看到路径上各

点在压头加载至最大深度时和卸载后的位移发生了

较大的变化，这两条曲线也是压头加载至最大深度时

和卸载后压痕在路径所在剖面上的截形，考虑到初始

屈服强度 σy=1000 MPa，应变硬化指数 n=0.46 这组本

构参数组合的 hf 误差绝对值，压痕的实际弹性恢复量

更大。虽然在纳米压痕试验中材料承受了如此高的应

力，但是由于材料承受的是压应力加上尺度效应，观察

图 12（d）中卸载后的压痕，在整个压痕区域内均未发

现材料失效现象。因此，由纳米压痕试验得到的载荷 –
位移曲线能够可靠地反映材料的弹塑性力学行为。

4　结论

本文通过 18Cr2Ni4WA 渗碳钢齿轮齿根表面层的金

相和元素分析确定了渗碳层本构研究的区域，针对渗碳

层开展纳米压痕试验，将试验与有限元仿真技术相结合，

确定齿根表面渗碳层的材料本构参数，得到如下结论。

（1）在 18Cr2Ni4WA 齿轮齿根的渗碳层区域内，

距离齿根表面 0~150 μm 处，晶粒较细；距离齿根表面

150~300 μm 处，晶粒逐渐变粗大，晶粒尺寸呈现一定的

梯度分布特征；整体上随着深度的增加，含碳量逐渐下

降。但是纳米压痕试验表明，在距离齿根表面 300 μm
的渗碳层内含碳量和晶粒尺寸在层深上的梯度分布并

没有造成力学特性上的较大差异。

（2）在 18Cr2Ni4WA 齿轮齿根渗碳层区域内布点

开展纳米压痕试验，由所得的各个压点的载荷 – 位移曲

线可知，各个压点所在位置的本构方程相差不大，以距

齿根表面 30 μm 处压点的试验数据为基础计算齿根渗

碳层的本构方程参数。结合有限元仿真，根据不同本构

参数组合下的加载曲线曲率、卸载残余深度、塑性功与

总功之比 3 项参数预测的综合误差，确定使综合误差最

小的 18Cr2Ni4WA 齿轮齿根渗碳层本构参数为初始屈

服强度 σy=1000 MPa，应变硬化指数 n=0.46，弹性模量为

212000 MPa，对应的泊松比为 0.25。
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随着现代制造业对加工精度的要求日益增长，数控

机床也向着高精度、高可靠性的方向发展。除了热误差、

力误差等误差源外，几何误差是机床精度的主要影响因

素之一 [1]。根据国际标准 ISO 230–1[2]，运动轴有 6 项

几何误差，因此三轴机床的几何误差达到 21 项。机床

各个运动轴的几何误差耦合形成了空间误差。机床的

基于分步体对角线法的数控机床空间误差补偿*

韩　伟 1，崔益铭 1，刘　阔 1，陈玉峰 2，陈　虎 2，王永青 1

（1. 大连理工大学精密与特种加工教育部重点实验室，大连 116024；
2. 科德数控股份有限公司，大连 116600）

[ 摘要 ]　空间误差的测量与补偿是提升机床加工精度的重要手段。本文采用一种基于激光多普勒位移测量仪的分

步体对角线法测量辨识了机床的几何误差元素。然后，基于齐次坐标变换理论，建立了立式加工中心的空间误差模

型，并采用离线修改 G 代码的方式实施了机床空间误差补偿。与激光干涉仪多线法相比，分步体对角线法更加简便

快捷，通过 4 次测试快速获得 12 项关键几何误差元素。误差测试与补偿试验结果表明，加工中心的整体精度水平有

了大幅度提高，体对角线误差降低为原来的 32.5%。

关键词：空间误差；分步体对角线法；误差补偿；误差辨识；齐次坐标变换矩阵

Volumetric Error Compensation of CNC Machine Tools Based on Method of 
Sequential Step Diagonal

HAN Wei1, CUI Yiming1, LIU Kuo1, CHEN Yufeng2, CHEN Hu2, WANG Yongqing1

(1. Key Laboratory for Precision and Non-traditional Machining Technology of Ministry of Education, 
Dalian University of Technology, Dalian 116024, China;

2. Kede Numerical Control Co., Ltd., Dalian 116600, China)

[ABSTRACT]　The measurement and compensation of volumetric error is an important means to improve the machining 
accuracy of machine tools. A measurement method based on a laser Doppler displacement meter is used to identify the 
geometric error elements of the machine tool. Then, based on the theory of homogeneous coordinate transformation, the 
volumetric error model of the vertical machining center is established. And use offline modification of G code to implement 
machine tool volumetric error compensation. Compared with the laser interferometer multiline method, the method of 
sequential step diagonal is simpler and faster, and 12 key geometric errors can be quickly obtained through 4 tests. The 
results of error test and compensation show that the overall accuracy level of machining center has been greatly improved, 
and the body diagonal error has been reduced to 32.5%.
Keywords: Volumetric error; Method of sequential step diagonal; Error compensation; Error identification; 
                   Homogeneous coordinate transformation matrix
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空间误差是指在机床工作空间内，刀尖切削点相对于工

件在位置和方向上的偏差。空间误差表示在机床工作

空间内每点的误差，是机床各运动轴多项几何误差矢量

相互叠加的结果。因此，开展几何误差快速测量与辨识

方法研究是误差补偿的基础。

机床几何误差测量与辨识可以分为直接测量法和

间接测量法两类。直接测量法是使用激光干涉仪、球

杆仪、激光跟踪仪等测量仪器直接测得几何误差。间

接测量法是基于仪器测量数据、经过计算后间接获得

几何误差项的测试方法。相对而言，后者测量效率

更高、可获得误差项更多，但测量精度稍差。刘又午

等 [3] 提出了激光干涉仪 9 线法辨识三轴机床 21 项几

何误差，但此方法仍然具有测试费时费力的缺点；ISO 
230–4： 2005[4] 中的圆测试可以通过球杆仪快速检测直

线轴联动的轮廓精度和垂直度；Wang[5] 提出了一种分

步体对角线法用于快速辨识三轴机床几何误差元素，

但 Soons[6] 指出该方法辨识的直线度和定位误差元素

将受到机床角度误差的影响而不准确，Ibaraki 等 [7] 指

出激光头和反射镜的对准误差将对辨识精度产生影响；

Mutilba 等 [8] 使用激光跟踪仪在 4 个站位连续测试大

型机床的误差，其测试精度容易受到热误差和重复精

度的制约。

近年来，学者们在空间误差建模方面进行大量研

究，主要采用了多体理论 [9]、齐次坐标变换法 [10]、旋量理

论 [11] 等方法。其中，齐次坐标变换方法常用来表达相

邻坐标系的位姿关系与转换关系，快速建立空间误差模

型。

在误差补偿方面，常用的方法包括离线修改 G 代码

和坐标系零点偏移。修改 G 代码 [12] 是指在加工前对 G
代码指令进行误差补偿，该方法适用于准静态误差的离

线补偿；坐标系零点偏移法 [13] 是利用机床的零点偏置

功能，通过修改偏移量实时补偿误差，通常用于时变误

差（热误差等）的补偿。

综上所述，目前常用的机床误差辨识方法都存在

各自的缺点。杨赟等 [14] 分析了 30 台立式加工中心

几何误差元素的灵敏度，结果表明角度误差对机床精

度影响最小并将其视为非关键误差元素，而分步体对

角线法正好可以测得除角度误差以外的 12 项几何误

差。因此，为了实现机床误差快速测试与补偿，采用

分步体对角线法对一台辛辛那提 SABRE1000 立式

加工中心进行空间误差的测试，辨识 12 项关键误差

元素，并利用误差模型离线修改 G 代码的方式实现补

偿。试验表明，经过补偿后的机床空间误差有了大幅

降低。

1　分步体对角线误差辨识方法

1.1　激光多普勒位移测量仪

激光多普勒位移测量仪（Laser Doppler displacement 
meter，LDDM）是由美国光动公司 1985 年研制的一款

高效激光测量系统，用于校准 CNC 机床、坐标测量机

等精密平台，其产品精度通过了众多国内外第三方（如

Lab、NIST、中国计量院等）权威机构的检测。

LDDM 通常由单孔激光头、处理模块、平面镜、温

度压力补偿、转向镜以及各种电缆等组成，如图 1 所示。

激光头利用多普勒以及光学外差原理 [15]，采用光电装

置隔绝散射，激光经转向镜和平面镜反射后被探测器接

收。转向镜和平面镜后配有旋转螺母，可微调镜组的俯

仰和偏摆角度。相对于双频激光干涉仪，LDDM 具有

易于安装调试、测量范围大、测量精度高等优点 [16]。

激光多普勒位移测量仪基于多普勒效应和光外差

原理，如图 2 所示 [15]。激光频率为 f0，反射镜以速度 V
运动，激光频率变化 Δf 可通过多普勒原理计算得到，如

式（1）所示。而根据光外差原理，可以通过测量相位差

计算出位移量 X。

书书书

Δｆ ＝
２ｆ０Ｖ
Ｃ

Ｘ ＝ Ｃ２ｆ
Ｎ ＋ ２( )

�

 （1）

图 1　LDDM 主要组成部分

Fig.1　Main components of LDDM

图 2　LDDM 测试原理 [15]

Fig.2　LDDM test principle[15]
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式中，C 为光速；N 为激光相位周的整计数值；φ为相

位角。

1.2　分步体对角线法误差辨识原理

体对角线测量方法最早由美国光动（OPTODYNE）
公司提出，后来光动公司又提出了改进的分步体对角

线的方法 [17]。体对角线测量即沿着机床工作空间的 4
条体对角线进行测量，从而解耦得到机床 12 项误差。

这些误差包括 3 项定位误差、 6 项直线度误差和 3 项

垂直度误差。文献 [14] 统计了 30 台立式加工中心的

误差测量结果并对其进行灵敏度分析，分析结果表明，

影响立式加工中心空间定位精度的关键误差元素就是

上述 12 项误差，而角度误差可以视作非关键误差元

素。

改进的分步体对角线方法将每一步对角线上的运

动分解为 X、Y、Z 方向上的 3 小步顺序执行，从而得到 3
倍的数据信息 [17–18]。如图 3 所示，测量空间分段路径的

共 8 条来回对角线分别为 PPP、NPP、PNP、PPN、NNN、

PNN、NPN及NNP，其中 3个字母依次表示为X、Y、Z向，

N为负向，P为正向。例如，PPP 就是指向 3 个轴的坐

标都增加方向的对角线。如图 4 所示，在空间中刚体沿

着 Y 方向从 A 点运动到 B 点，存在误差矢量 E（y）。
误差矢量 E（y）可分解为 3 个方向误差分量与 X、

Y、Z 方向的单位向量 x、y、z 乘积之和 [19]。

书书书

Ｅ（ｙ→ ） ＝ δｘｙ ｘ ＋ δｙｙｙ ＋ δｚｙ ｚ  （2）

Ex（y）表示沿 Y 轴运动时在 X 方向的综合误差，

沿任意体对角线方向的矢量 R 可表示为

书书书

Ｒ ＝ ＸＲ ｘ ＋
Ｙ
Ｒ ｙ ＋

Ｚ
Ｒ ｚ  （3）

沿着 Y 轴运动时，在不同体对角线方向的空间误差为

书书书

ｄＲ（ｙ） ＰＰＰ ＝ δｘ ｙ ＸＲ ＋ δｙｙ
Ｙ
Ｒ ＋ δｚｙ

Ｚ
Ｒ

ｄＲ（ｙ） ＮＰＰ ＝ － δｘ ｙ ＸＲ ＋ δｙｙ
Ｙ
Ｒ ＋ δｚｙ

Ｚ
Ｒ

ｄＲ（ｙ） ＰＮＰ ＝ δｘ ｙ ＸＲ － δｙｙ
Ｙ
Ｒ ＋ δｚｙ

Ｚ
Ｒ

ｄＲ（ｙ） ＰＰＮ ＝ δｘ ｙ ＸＲ ＋ δｙｙ
Ｙ
Ｒ － δｚｙ

Ｚ
Ｒ

 （4）

式中，dR（y）PPP 表示在对角线 PPP 方向，沿 Y 轴运动

时在该方向产生的误差。通过解方程组式（4）以及 X、
Z 轴的相应方程组可以得到

书书书

δｘｘ ＝ ［ｄＲ（ｘ） ＰＰＰ － ｄＲ（ｘ） ＮＰＰ］ Ｒ２Ｘ
δｙｘ ＝ ［ｄＲ（ｘ） ＰＰＰ － ｄＲ（ｘ） ＰＮＰ］ Ｒ２Ｙ
δｚｘ ＝ ［ｄＲ（ｘ） ＰＰＰ － ｄＲ（ｘ） ＰＰＮ］ Ｒ２













Ｚ

 （5）

书书书

δｘｙ ＝ ［ｄＲ（ｙ） ＰＰＰ － ｄＲ（ｙ） ＮＰＰ］ Ｒ２Ｘ
δｙｙ ＝ ［ｄＲ（ｙ） ＰＰＰ － ｄＲ（ｙ） ＰＮＰ］ Ｒ２Ｙ
δｚｙ ＝ ［ｄＲ（ｙ） ＰＰＰ － ｄＲ（ｙ） ＰＰＮ］ Ｒ２













Ｚ

 （6）

书书书

δｘｚ ＝ ［ｄＲ（ ｚ） ＰＰＰ － ｄＲ（ ｚ） ＮＰＰ］ Ｒ２Ｘ
δｙｚ ＝ ［ｄＲ（ ｚ） ＰＰＰ － ｄＲ（ ｚ） ＰＮＰ］ Ｒ２Ｙ
δｚｚ ＝ ［ｄＲ（ ｚ） ＰＰＰ － ｄＲ（ ｚ） ＰＰＮ］ Ｒ２













Ｚ

 （7）

在测量过程中，dRPPP、dRNPP、dRPNP 和 dRPPN 可以通

过测量得到，在进行体对角线双向测量时还可以得到

dRPNN、dRNPN、dRNNP 和 dRNNN，将其代入式（5）~（7）中

即可计算得出 9 项误差值。

对于进给轴的 3 项垂直度 Sxy、Syz 和 Szx 来说，如图

5 所示，一般确定 X 轴为基准轴，Sxy 和 Szx 以 X 轴为基准，

正方向符合 Z、Y 轴右手螺旋法则，Syz 以 Y 轴为基准，其

正方向符合 X 轴右手螺旋法则。

可以根据直线度计算 3 项垂直度误差。首先，采用

图 5　垂直度误差

Fig.5　Squareness errors

图 4　误差矢量

Fig.4　Error vector

图 3　体对角线测量路径与分步体对角测量

Fig.3　Body diagonal measurement path and sequential step 
diagonal measurement
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最小二乘法拟合直线度，获得进给轴在该方向的偏角，

以 Y 轴在 X 方向直线度 Ex（y）为例，即

书书书

ｂ ＝

ｎ

ｉ ＝ １
ｙｉδｘｙｉ －ｎｙ δｘｙ


ｎ

ｉ ＝ １
ｙ２ｉ －ｎｙ

２
， ａ ＝ δｘｙ －ｂｙ  （8）

式中，n 为 Y 轴测量点数；yi 是第 i 个测量点坐标。由

最小二乘法可以计算得到 Y 轴在 X 方向的偏角 Ax（y），
即 a。偏角 Ax（y）的正方向是 X 轴正向。同理，其他轴

的偏角也可通过最小二乘法计算。因此，垂直度误差可

以表示为

书书书

Ｓｘｙ ＝ － （Ａｘ（ｙ）＋ Ａｙ（ｘ））
Ｓｙｚ ＝ － （Ａｚ（ｙ）＋ Ａｙ（ ｚ））
Ｓｚｘ ＝ － （Ａｘ（ ｚ）＋ Ａｚ（ｘ））

 （9）

2　空间误差建模及补偿

2.1　空间误差建模

采用齐次坐标系变换方式，对该机床建立空间误差

模型。该机床的结构可简写为 WXYFZST，与文献 [14]
中的机床相同。根据齐次坐标变换理论，相邻坐标系间

的变换矩阵为

书书书

ｆＴｚ ＝

１ ０ ０ ０
０ １ ０ ０
０ ０ １ ｚ











０ ０ ０ １

，ｙＴｘ ＝
１ ０ ０ ｘ
０ １ ０ ０
０ ０ １ ０











０ ０ ０ １

，ｆＴｙ ＝
１ ０ ０ ０
０ １ ０ ｙ
０ ０ １ ０











０ ０ ０ １

 （10）

书书书

ｘＴｗ ＝

１ ０ ０ ０
０ １ ０ ０
０ ０ １ ０











０ ０ ０ １

，ｚＴｓ ＝

１ ０ ０ Ｘｚｓ
０ １ ０ Ｙｚｓ
０ ０ １ Ｚｚｓ











０ ０ ０ １

，ｓＴｔ ＝

１ ０ ０ Ｘｓｔ
０ １ ０ Ｙｓｔ
０ ０ １ Ｚｓｔ











０ ０ ０ １

 （11）
式中，yTx 表示 X 轴坐标系相对于 Y 轴坐标系的变换矩

阵；Xzs 等表示主轴 s 与 z 轴的位置关系；Xst 等表示刀具

t 与主轴 s 的位置关系；f 表示床身坐标系。理想情况下

刀具坐标系 t 相对于工件坐标系 w 的齐次变换矩阵为

书书书

ｗＴ ｔ ＝ （ ｆＴｙ ｙＴｘ ｘＴｗ）－ １ ｆＴｚ ｚＴｓ ｓＴ ｔ  （12）

几何误差的存在会导致刀尖点的位置发生偏移。

实际情况下，在忽略转角误差时，直线轴误差变换矩阵

为

书书书

ｆＴｅｚ ＝ＥＳｚｘ·ＥＳｙｚ·ｆＴｚ·Ｅｚ ＝
１ ０ Ｓｚｘ ０

０ １ ０ ０
－ Ｓｚｘ ０ １ ０





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



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０ Ｓｙｚ １ ０
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

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·
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









０ ０ ０ １

·

１ ０ ０ δｘｚ
０ １ ０ δｙｚ
０ ０ １ δｚｚ



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






０ ０ ０ １

书书书

ｆＴｅｚ ＝ＥＳｚｘ·ＥＳｙｚ·ｆＴｚ·Ｅｚ ＝
１ ０ Ｓｚｘ ０

０ １ ０ ０
－ Ｓｚｘ ０ １ ０











０ ０ ０ １

·
１ ０ ０ ０
０ １ － Ｓｙｚ ０

０ Ｓｙｚ １ ０











０ ０ ０ １

·

１ ０ ０ ０
０ １ ０ ０
０ ０ １ ｚ











０ ０ ０ １

·

１ ０ ０ δｘｚ
０ １ ０ δｙｚ
０ ０ １ δｚｚ











０ ０ ０ １

 （13）

书书书
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
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




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·
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

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
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 （14）

书书书
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书书书
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·
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

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
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
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 （15）

式中，右上角标 e 表示该齐次变换矩阵受到误差的影

响。于是，在有误差的情况下，刀具坐标系 t 相对于工

件坐标系 w 的齐次变换矩阵为

书书书

ｗＴ ｅｔ ＝ （ ｆＴｅｙ ｙＴ ｅｘ ｘＴｗ）－ １ ｆＴ ｅｚ ｚＴｓ ｓＴ ｔ  （16）

基于小误差假设，有误差情况下的变换矩阵 wT e
t 应

是误差运动变换矩阵 wEt 与理想情况下的变换矩阵 wTt

的乘积，即

书书书

ｗＴ ｅｔ ＝
ｗＴ ｔ·ｗＥｔ，ｗＥｔ ＝

１ － γｚ γｙ ηｘ
γｚ １ － γｘ ηｙ
－ γｙ γｘ １ ηｚ











０ ０ ０ １

 （17）

式中，ηx、ηy、ηz 为平移误差；γx、γy、γz 为转角误差。忽略

转角误差，化简后的空间误差为

书书书

ηｘ ＝ δｘｚ－ δｘｙ－ δｘｘ＋ Ｓｘｙ（Ｙｚｓ＋ Ｙｓｔ）＋ Ｓｚｘ（Ｚｚｓ＋ Ｚｓｔ＋ ｚ）
ηｙ ＝ δｙｚ－ δｙｙ－ δｙｘ－ Ｓｘｙ（Ｘｚｓ＋ Ｘｓｔ）－ Ｓｙｚ（Ｚｚｓ＋ Ｚｓｔ＋ ｚ）
ηｚ ＝ δｚｚ－ δｚｙ－ δｚｘ－ Ｓｚｘ（Ｘｚｓ＋ Ｘｓｔ）＋ Ｓｙｚ（Ｙｚｓ＋ Ｙｓｔ）

 （18）

由此，第 1.2 节中模型辨识得到的 12 项几何误差

元素作为输入，通过空间误差模型可计算得到刀尖点的

位置偏差。

2.2　空间误差补偿

由于目标机床为某航发公司的立式加工中心，公司

有与该机床同型号的加工装备数台，专门用于某种航空

零件的大批量加工制造。因此，采用离线修改 G 代码

的方式完成误差补偿工作，流程如图 6 所示。

编写 Matlab 程序实现 G 代码修改流程。通过空
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轨迹加工

补偿运动轨迹
Mc=M-Δ 

按补偿后运动轨迹加工
Mc=[xc（t）yc（t）zc（t）]T

间误差模型，计算运动轨迹中的每一个点的空间误差

是否在允差范围内。若误差满足允差要求，就按照此

轨迹点加工；若不满足，则将空间误差反向叠加到运

动轨迹点位上，实现误差的补偿。按照轨迹顺序，依

次判别轨迹中所有的点，最后生成补偿后的 G 代码文

件。

3　空间误差测试及补偿试验

3.1　基于 LDDM 的误差测试及补偿试验

在某航发公司的辛辛那提 SABRE1000 立式加工中

心上进行空间误差测试，该机床采用科德 GNC 数控系

统。测试过程中，车间内温度为 25 ℃，所采用仪器包括

激光多普勒位移测量仪、PC 等。测试现场如图 7 所示。

基于 LDDM 的空间误差测试流程如图 8 所示。

首先，在安装调试阶段连接测量设备，包括机床、激

光头、温度压力补偿装置和测试软件等。将激光头和转

向镜固定于转接平台，并通过磁性底座安装在工作台

上；将平面反射镜通过磁性底座安装于主轴上，调整位

置使得激光通路沿着某一条对角线方向。在测试软件

中设置测试过程中移动的步距与点数信息。通过平面

镜上的标靶调试激光，使得激光经反射后回到接收器。

在软件中生成测量用 CNC 程序。

完成准备工作后，分别进行 4 条体对角线的误差测

量，在误差软件中进行分析计算，获得 12 项误差值。基

于第 2.2 节中的误差补偿方法，对测试用 NC 代码实施

补偿，生成补偿后的 CNC 文件，使用补偿后的代码重新

进行误差测试环节。

3.2　空间误差测试及补偿结果

该加工中心工作空间为 600 mm×400 mm×400 
mm，测试过程中 X、Y、Z 轴坐标增量分别为 60 mm、40 
mm 和 40 mm。误差测试结果如图 9~12 所示，垂直度

误差测试结果 XY 平面为 –12.25″，YZ 平面为 9.32″，ZX
平面为 –12.85″。

测试后发现，在没有任何补偿的情况下，体对角线

方向的最大误差超过 50 μm，将会对机床的加工精度产

生不良影响。根据上述误差测试结果，实施离线 G 代码

图 6　误差补偿流程

Fig.6　Error compensation process

图 7　分步体对角线法误差测试

Fig.7　Method of sequential step diagonal error test

激光头与转向镜

温度压力补偿装置

平面镜

图 8　空间误差测试流程

Fig.8　Volumetric error test process

安装调试

安装测量设备

设置测试信息

调试激光

生成测量程序

进行测量

测试准备

完成测量

测量结果评定

分析测量结果

生成补偿文件

图 9　体对角线误差（补偿前）

Fig.9　Body diagonal errors (before compensation)
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补偿，使用补偿后的 G 代码再次进行误差测试。经过

补偿的空间误差补偿试验结果如图 13~16 所示，补偿后

的垂直度误差 XY 平面为 –2.21″，YZ 平面 3.41″，ZX 平

面 0.66″。
通过对比补偿前后的误差值可以看出，补偿前加工

中心空间误差整体较大，体对角线误差为 –24.9~50.2 μm，

X、Y 和 Z 轴的几何误差分别为 –11~3.9 μm、–23.6~2.4 μm
和 –25.9~18.9 μm。经过误差补偿，体对角线误差降低

至 –8.8~15.6 μm，X 轴误差范围 –2~7 μm，Y 轴误差范

围 –6.8~3.8 μm，Z 轴误差范围 –2.2~10.1 μm。经过空间

误差补偿，垂直度误差由补偿前最小 9.32″ 减小为补偿

后的 0.66″。试验结果表明，加工中心的空间误差已经

有了大幅度的降低。采用分步体对角线法测量空间误

图 14　X 轴误差（补偿后）

Fig.14　X–axis errors (after compensation)

图 15　Y 轴误差（补偿后）

Fig.15　Y–axis errors (after compensation)

图 16　Z 轴误差（补偿后）

Fig.16　Z–axis errors (after compensation)

图 10　X 轴误差（补偿前）

Fig.10　X–axis errors (before compensation)

图 11　Y 轴误差（补偿前）

Fig.11　Y–axis errors (before compensation)

图 12　Z 轴误差（补偿前）

Fig.12　Z–axis errors (before compensation)

差具有操作简单、方便快捷的优点，并且其补偿精度足

够高，可以满足实际生产中用户对数控机床空间误差补

偿在精度和实用性方面的要求。

图 13　体对角线误差（补偿后）

Fig.13　Body diagonal errors (after compensation)
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4　结论

采用分步体对角线法对加工中心进行测试，辨识了

12 项关键几何误差元素。采用齐次坐标系变换方法建

立了空间误差模型并通过离线修改 G 代码的方式完成

了空间误差补偿。由于该机床经过长时间使用，运动部

件已经受到磨损，并不能达到最好的补偿效果。但测试

与补偿试验的结果表明，空间误差补偿整体效果较好，

体对角线方向误差、X 轴、Y 轴、Z 轴误差和垂直度误差

均有了大幅度降低，补偿后体对角线误差为原误差的

32.5%。
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伺服交叉孔零件磨粒流去毛刺仿真研究及试验验证*

汤张喆 1，孙玉利 1，王利峰 2，朱力敏 2，柯泰龙 1，左敦稳 1

（1. 南京航空航天大学，南京 210016；
2. 上海航天控制技术研究所，上海 201109）

[ 摘要 ]　针对伺服机构交叉孔零件头部壳体存在的毛刺去除工艺效率低、去除均匀性、一致性差的问题，本文提出

采用磨粒流去毛刺工艺。在工件内部结构分析、去毛刺加工路径规划的基础上，建立起各加工路径流道仿真模型，通

过对比各入口流道组对应路径的流场特性优化得出较优加工路径，并在头部壳体工件上进行了磨粒流去毛刺验证试

验。结果表明，在大孔出口处增加引流段结构、延长流道长度，可有效改善流道内部流线分布不均匀、流线压力相差

较大的缺点，最终解决了加工中毛刺去除效果不一致的问题，并有效保护了入口与出口处的锐边。流道内部毛刺实

现了去除，内部小孔道边缘出现倒圆，提高了工件的表面质量及使用性能。

关键词：磨粒流加工；去毛刺加工；伺服交叉孔零件；头部壳体；流场仿真

Simulation Research and Experimental Verification of Abrasive Flow Deburring for 
Servo Intersecting-Holes Parts

TANG Zhangzhe1, SUN Yuli1, WANG Lifeng2, ZHU Limin2, KE Tailong1, ZUO Dunwen1

(1. Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China;
2. Shanghai Aerospace Control Technology Institute, Shanghai 201109, China)

[ABSTRACT]　Aiming at the problems of low efficiency, poor uniformity, and poor consistency of the existing burr 
removal process for the intersecting-hole parts top shell in the servo mechanism, a suggestion of using the abrasive flow 
deburring process was proposed. Through the analysis of the internal structure of the workpiece and the planning of 
the deburring processing path, the runner simulation model of each processing path was established, and the flow field 
characteristics of the corresponding path of each inlet runner group were compared, analyzed and optimized for better 
process path. Deburring verification experiments were carried out on the top shell workpiece. The results show that the 
uneven distribution of the streamline inside the flow channel and the large difference in the streamline pressure can be 
effectively improved by increasing the drainage section structure at the exit of the large hole and extending the length of 
the flow channel. Finally, the problem of inconsistent burr removal effect during processing can be solved and the sharp 
edges at the entrance and exit can also be effectively protected. After the experiment, the internal burrs of the runner are 
removed, and the edges of the internal small holes are rounded, which improves the surface quality and performance of the 
workpiece.
Keywords: Abrasive flow machining; Deburring process; Servo intersecting-holes parts; Top shell; Flow field simulation
DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.23/24.086

引文格式：汤张喆, 孙玉利, 王利峰, 等. 伺服交叉孔零件磨粒流去毛刺仿真研究及试验验证[J]. 航空制造技术, 2023, 66(23/24): 
86–93.
TANG Zhangzhe, SUN Yuli, WANG Lifeng, et al. Simulation research and experimental verification of abrasive flow 
deburring for servo intersecting-holes parts[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2023, 66(23/24): 86–93.



872023年第66卷第23/24期·航空制造技术

RESEARCH 研究论文

出口D

出口K

出口L

出口O出口H

入口1

入口2

入口3

入口4
出口J

出口E

出口A

出口B 出口I
出口M

出口F 出口G 出口N

出口C

伺服产品常见复杂多孔系结构的壳体类零件，精度

要求高、结构复杂。在机械加工过程中，不可避免地会

产生毛刺 [1]。对于伺服机构零件，毛刺的存在不仅会影

响产品的质量与性能，更有可能由于其脱落产生多余

物，影响管路流量或造成运动卡滞，进而影响伺服机构

的运转效果。因此，毛刺的去除是伺服产品生产加工的

重要工序。毛刺的去除方式有多种，如手工去毛刺 [2]、

电化学去毛刺 [3]、热能去毛刺 [4]、磨粒流去毛刺 [5] 等物

理化学手段。对于本研究中的伺服交叉孔零件，在实际

加工中最常用的毛刺去除方法是手工去毛刺，但是由于

工件结构复杂，手工去毛刺加工效率低且质量不稳定，

亟须一种能够实现高效高质去除伺服交叉孔零件毛刺

的工艺。经研究对比发现，采用电化学去毛刺工艺时需

制作专用电极，成本较高；采用热能去毛刺则存在一定

的危险性；而采用磨粒流去毛刺操作方便、费用较低、效

率较高，且可用于加工具有多交叉孔结构的工件。因此，

本研究选用磨粒流工艺对毛刺进行去除。

磨粒流去毛刺是通过压力挤压使磨料（磨粒与介质

混合）流经毛刺所在位置，实现对毛刺的去除。该种工

艺是一种柔性加工方式，磨料的流动性可以使磨粒流工

艺对工件内部难加工区域进行加工 [6–8]。对于内部具有

交叉孔结构的零件，当磨料介质流经工件内部交叉孔位

置时，切削作用会比磨料在直线通道内流动时更强，实

现对交叉孔位置处毛刺的去除及倒圆，被去除的毛刺会

随磨料排出工件外 [9]。因此，磨粒流工艺非常适用于去

除伺服机构中具有多交叉孔结构工件的毛刺。国内的

研究人员针对磨粒流工艺去除航空多通道零件毛刺进

行了研究与探索 [10]。目前这类研究更多的是针对孔道

较少的阀门类零件 [11–13]，对于如何去除结构更为复杂、

孔道数量更多的壳体类零件内部的毛刺还没有进行深

入的探索研究。

对于伺服机构壳体类零件，交叉孔多且尺寸不一，

若加工路径、磨料流向等规划不合理，会造成加工一致

性差的情况 [14]。因此，在实际加工前需要首先规划出初

步加工路径，通过仿真模拟研究各路径流道内部流场特

性，并对比分析各路径优缺点、挑选出较优的加工路径，

进而提高磨粒流去毛刺质量 [15–17]。

本文针对一种典型的多孔系壳体类零件——伺服

机构头部壳体零件，通过建立其内部流道模型，进行流

场仿真优化磨粒流去毛刺的工艺路径，使得流过各毛刺

点的磨料的流量、压力与速度趋于一致，并进行了头部

壳体磨粒流去毛刺验证试验。

1　工件分析及加工路径规划

对于伺服机构壳体类零件而言，内部存在大量结

构、直径、深度不同且相互交叉的孔道，在进行磨粒流去

毛刺加工时，良好的加工路径（即磨料流动路径）规划有

以下优势： （1）可以保证加工过程中每个孔道的流量均

匀； （2）可以使加工中的磨料在各毛刺点处的流线压力

及流线速度接近，保证毛刺去除的均匀性与一致性。

在进行加工路径规划前，需要对工件的整体外形及

待加工区域进行分析，设置加工路径中的磨料出入口并

结合出入口设置确定夹具及各孔道挡板、引流板的安装

位置。头部壳体轮廓如图 1 所示。该工件体积较大且外

形不规则，无法采用上下缸合模方式将工件及夹具夹紧，

因此采用工件外置的方式对其进行加工。磨料从机床磨

料缸中流出，并通过高压油管从安装在工件上的磨料引

入头进入工件待加工区域，完成磨粒流去毛刺加工。

提取的工件内部待加工区域如图 2 所示，该流道共

图 1　头部壳体外观示意图

Fig.1　Appearance sketch of the top shell

图 2　待加工区域及孔口标注图

Fig.2　Marking diagram of the area to be processed and the mark of holes
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有 19 个孔口，整体可分为 4 个部分。综合分析头部壳

体外形及其待加工区域模型后，可以发现入口 1、入口

2、入口 3、入口 4 这 4 个孔（待加工区域模型及孔号标

注如图 2 所示）相互独立，位置集中且处于同一平面，因

此可以选作磨粒流去毛刺工艺的磨料入口孔。故总的

加工路径确定为磨料分别从入口 1、入口 2、入口 3、入
口 4 这 4 个孔进入，从其相对应的各个出口流出。

根据所提取的流道模型结合工件外形、工件表面的

螺纹孔位置，所制定的初步加工路径如下。

入口 1的加工路径。路径 1：入口 1进磨料，A、B、C、

D 口出磨料；路径 2：入口 1 进磨料，A、D 口出磨料；路

径 3 ：入口 1 进磨料，B、C 口出磨料。其中路径 2 和路

径 3 需组合使用。

入口 2的加工路径。路径 4：入口 2 进磨料，E、F、G、

H 口出磨料；路径 5：入口 2 进磨料，E、F 口出磨料；路

径 6：入口 2 进磨料，G、H 口出磨料。其中路径 5 和路

径 6 需组合使用。

入口 3 的加工路径。路径 7 ：入口 3 进磨料，I、J、
K、L 口出磨料；路径 8：入口 3 进磨料，I、J、L 口出磨料；

路径 9 ：入口 3 进磨料，K、L 口出磨料。其中路径 8 和

路径 9 需组合使用。

入口 4 的加工路径。路径 10：入口 4 进磨料，M、N、

O 口出磨料。

根据加工路径的制定及入口的选取，在工件表面安

装磨料引入装置后将完整的待加工流道模型进行提取，

得到如图 3 所示的三维仿真模型。

2　流场特性仿真分析与加工路径优化

采用 ANSYS Fluent15.0 进行流场仿真，研究中所使

用的磨料属于非牛顿流体，根据式（1）计算雷诺数得 [18]

Re=(8(1–n)ρDnV (2–n))/(K((3n+1)/4n)n) （1）
式中，黏度指数 K 为 67920 Pa·sn；密度 ρ为 1628 kg/m3；幂

律指数 n 为 0.4；在样件上测试的流速 V 约为 5 mm/s。计

算可得雷诺数为 2.4×10–6，远小于临界雷诺数，因此在

加工过程中磨料处于层流状态，在仿真中选择 Laminar
层流模型。在多相流模型中选择 Mixture 两相流模型，

第一相为磨料介质，第二相为碳化硅颗粒，含量为 40%，

粒径为 0.2 mm。在不同的加工路径中，均设置边界条

件入口压力为 3 MPa，出口压力为 0，分别进行各路径的

流场特性仿真。

2.1　入口 1 所在流道组仿真分析及路径优化

对入口 1 的 3 条加工路径进行仿真分析，流线分布

结果如图 4 所示。可以看出路径 1 中的流线分布不均

匀，A、C 两个大孔单位面积内的流线数量明显大于 B、

图 4　入口 1 各路径流线分布

Fig.4　Streamline distribution of entrance 1 paths
图 3　仿真模型

Fig.3　Simulation model

（a）入口1流道组

（b）路径1流线

（c）路径2流线

（d）路径3流线
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（a）流道组毛刺点标注
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D 两孔的流线数量，这是由于小孔道相对于大孔道给予

磨粒的阻力更大，导致磨料流量的下降，在加工中会出

现 B、D 两孔内部毛刺去除不完全，整体加工效果不一

致的问题。对于路径 2 与路径 3 而言，两种路径的各孔

道的磨料流量相较于路径 1 有所增加，但是两种路径在

实际加工过程中需要结合起来进行使用，仅从拆装挡板

及加工所需时间而言，路径 1 的加工效率要高于路径 2
与路径 3。

表 1 和 2 为入口 1 流道组各路径中各毛刺点的流

线压力与流线速度表。可以看出靠近磨料入口的两个

毛刺点的压力数值远大于另外两点，这是由于磨料的流

线压力在流道内部呈现出从入口到出口逐渐下降的趋

势。压力值差异较大同样会造成加工不一致的情况。

从流速表看出，磨料在加工过程中流速均较慢。

针对路径 1 流场特性分布不均、路径 2 和路径 3 加

工效率低下的问题，提出了一种优化思路：在 A、C、D  
3个出口增加与B口直径相同，长度为10 mm的引流段，

即通过减小大直径孔道的出口进而对磨料施加背压，产

生磨料分流现象，将大孔道的磨料部分分流至小孔道实

现磨料流动的均匀性。图 5 为优化后的路径 1 流道组

毛刺点标注及仿真流线分布图。

优化后的路径的流线分布相较于优化之前要更均

匀，从而使各毛刺点所流经的磨料流量均匀，改善了路

径 1 各毛刺点加工不一致的缺点；B、D 两个出口的流

线数量明显增多，对 B、D 两孔道内的毛刺的去除效果

也有增强，提高了加工质量。表 3 为优化后的毛刺点的

压力与速度表。

根据表 3 分析，优化后的路径 1 的流线压力与前 3
种加工路径相比有了明显的提高，代表磨粒作用在毛刺

上的压力增加，毛刺的去除效果提升。在流线速度方面，

各毛刺点无明显差距。因此该种优化思路可行，可提高

毛刺的去除效果。优化后的路径 1 选取为入口 1 流道

组的加工路径。

2.2　入口 2、入口 3、入口 4 流道组流场特性分析及路径

         优化

图 6~8 分别为入口 2、入口 3、入口 4 各路径的流线

分布图。可以看出，路径 4、路径 7 存在与路径 1 相同

的缺点，即大孔磨料流量大于小孔的磨料流量进而造成

加工不均，路径 5、路径 6、路径 8、路径 9 存在需要结合

使用即加工效率偏低的缺点，路径 10 中的磨料可以充

满整个流道，充足的磨料流量保证了毛刺去除的效果。

通过采用与路径 1 相同的优化方式，分别在路径

4 与路径 7 中的出口 E、出口 K 增加直径 4 mm、长度

10 mm的引流段。优化后的流线分布如图 9和 10所示。

可知，优化后的磨料流线分布相较于优化前有了明显

改善，证明了该优化思路在流线分布方面的可行性。

分别对 3 组流道组的各毛刺点的流线压力、流线速

度进行提取，探得在毛刺点 5 至毛刺点 17 中，除去毛刺

表 1　入口 1 流道各毛刺点流线压力

Table 1　Streamline pressure at each burr point of 
                                       each path of entrance 1 MPa

表 2　入口 1 流道组各毛刺点流线速度

Table 2　Streamline velocity at each burr point of each 
                                           path of entrance 1 (mm·s–1)

路径名称 点 1 点 2 点 3 点 4

路径 1 0.57 0.55 0.12 0.09

路径 2 0.6 0.61 0.47 0.47

路径 3 N/A 1.54 0.28 0.26

路径名称 点 1 点 2 点 3 点 4

路径 1 20 25 12 3

路径 2 16 8 5 5

路径 3 N/A 6 7 5

图 5　优化后的路径 1 流道组毛刺点标注及仿真流线分布

Fig.5　Burr points mark and optimized streamline 
distribution of path 1

表 3　优化后的路径 1 各毛刺点流线数据

Table 3　Streamline data at each burr point of optimized path 1

参数 点 1 点 2 点 3 点 4

压力 /MPa 2.08 2.1 1.71 1.7

速度 /（mm·s–1） 10 6 6 4
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（a）入口2流道组 （b）路径4流线

（c）路径5流线 （d）路径6流线
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点 6、毛刺点 7 与毛刺点 17 外，其余各点的压力均接近

于 1 MPa，而毛刺点 6、毛刺点 7、毛刺点 17 的流线压力

则相对偏小，平均为 0.1 MPa，这是由于该 3 点到流道出

口 0 压处的距离极近，流线压力由入口向流道出口逐

渐下降，使得这 3 点的压力接近于 0，因此，针对毛刺

点 6、毛刺点 7、毛刺点 17 所存在的问题需提出新的优

图 6　入口 2 各路径流线分布

Fig.6　Streamline distribution of entrance 2 paths

图 7　入口 3 各路径流线分布

Fig.7　Streamline distribution of entrance 3 paths
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化思路。

2.3　毛刺点 6、毛刺点 7、毛刺点 17 的路径优化

在前文中提到，磨料流线压力呈现出沿流道由入口

向出口逐渐下降的趋势，因此第 2 种优化思路为通过增

长流道的长度，使压力较低的毛刺点距离磨料出口的距

离增长，减弱压降程度。对头部壳体工件重新分析可知，

磨料出口 I、出口 G、出口 N 位于同一个可被挡板封闭

的圆柱筒表面，如图 11 所示，当该部分被挡板封闭时，

选取磨料入口为入口 4，磨料的出口会变更为 F 口，延

长了磨料的流动长度，使毛刺点 6、毛刺点 7、毛刺点 17
远离磨料出口。对该加工路径进行流场仿真，路径毛刺

点标注及流线分布图如图 12 所示，可知，该路径的流量

分布满足整体的均匀性要求，同时从压力对比表 4 中

可以看出，路径 11 中的毛刺点流线压力有了明显的提

高，均接近 1 MPa，因此通过安装挡板将出口 I、出口

G、出口 N 所处的圆柱面封闭的优化思路具有可行性，

可以提高对毛刺点 6、毛刺点 7、毛刺点 17 的加工质

量。

综上所述，头部壳体磨粒流去毛刺加工工艺路径的

选取结果如下。

入口 1 流道组的加工路径：入口 1 进磨料，A、B、C、

D  4 个出口同时出磨料，其中 A、C 两口处增加直径为

4 mm、长 10 mm 的引流段。

入口 2 流道组的加工路径：入口 2 进磨料，E、F、G、

图 10　优化后的路径 7 毛刺点标注及仿真流线分布

Fig.10　Burr points mark and streamline distribution of optimized path 7

图 8　入口 4 路径 10 流线分布

Fig.8　Streamline distribution of entrance 4 path 10

图 9　优化后的路径 4 毛刺点标注及仿真流线分布

Fig.9　Burr points mark and streamline distribution of optimized path 4
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H  4 个出口同时出磨料，出口 E 增加直径为 4 mm、长度

10 mm 的引流段。

入口 3 流道组的加工路径：入口 3 进磨料，I、J、K、

L  4 个出口同时出磨料，出口 K 增加直径 4 mm、长度

10 mm 的引流段。

入口 4 流道组的加工路径： （1）入口 4 进磨料，M、

N、O  3 个出口同时出磨料； （2）入口 4 进磨料，出口 F
出磨料。

3　头部壳体磨粒流去毛刺试验验证

对头部壳体工件进行磨粒流去毛刺加工，用以验证

优化后的工艺路径的可行性。根据优化后的加工路径，

设计出一套用于头部壳体磨粒流去毛刺的挡板、引流板

及磨料引入头。使用 Extrude Hone–Easyflow 机床，加

工压力为 3 MPa，磨料磨粒类型为 SiC，粒径为 0.2 mm，

加工时间为每组路径 90 s，加工方式为单向加工，对头

部壳体工件进行加工试验。

加工完成后，先使用清洗剂对工件进行浸泡，再使

用超声波清洗机对工件进行清洗。使用内窥镜（Karl–
Storz）观测工件内部交叉孔毛刺去除情况。图 13 和 14
为加工前后头部壳体内部毛刺所在位置孔道图。可以

看出，加工后，工件内部交叉孔的毛刺均实现了去除。

对于小孔道而言，小孔道毛刺去除的同时，小孔边缘出

现了倒圆现象，表明在相同的加工条件下，小孔边缘的

毛刺相对于大孔边缘的毛刺更容易去除，毛刺去除完成

后，磨粒流工艺具有的切削作用会将孔口锐边加工出圆

角，提高了产品的工艺性能。

4　结论

（1）建立了头部壳体各入口流道组的加工路径的

流道模型，进行了流场仿真，获得了各工艺路径的流线

图 11　出口 I、出口 G、出口 N 位置分布

Fig.11　Distribution of exit I、exit G、exit N

图 12　路径 11 毛刺点标注及流线分布

Fig.12　Burr points mark and optimized streamline distribution of path 11

表 4　3 个毛刺点流线压力对比

      Table 4　Comparison of streamline pressure at three burrs MPa

路径名称 点 6 点 7 点 17

路径 11 0.77 0.91 1.4

路径 4 0.11 0.086 N/A

优化后的路径 4 0.4 0.39 N/A

路径 10 N/A N/A 0.15

图 13　大孔道去毛刺加工前后对比

Fig.13　Comparison before and after deburring of large channels

（a）加工前 （b）加工后

出口I

出口G 出口N

毛刺点7

毛刺点17

毛刺点6
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分布、流线压力及流线速度，并通过路径优化及仿真证

明了采用增加引流段的方式可以有效改善工件内部磨

粒流流场。

（2）通过试验验证，实现了头部壳体内部交叉孔位

置毛刺的去除，提高了工件的加工质量与产品性能，证

明了本研究所优化的工艺路径在实际加工中的可行性。

本研究中所应用的优化思路可以推广至其他具有交叉

孔结构的多孔系零件磨粒流去毛刺加工中。
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稀土 Y 对 TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr 微观组织与性能的影响

马志锋 1，2，刘　行 1，2，黄景存 3，韩　杨 3，王屿鑫 3，李　萌 3，陈子勇 3

（1. 中国航发北京航空材料研究院铝合金研究所，北京 100095；
2. 中国航发北京航空材料研究院北京市先进铝合金材料及应用工程技术研究中心，北京 100095；

3. 北京工业大学材料与制造学部，北京 100124）

[ 摘要 ]　稀土 Y 对 TiB2 颗粒增强复合材料具有优异的细化效果，可改善 TiB2 颗粒团簇造成的性能损伤，对提高复

合材料综合力学性能有重要作用。本文采用传统铸造及热挤压工艺制备 3%（质量分数）TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr–Y
复合材料板材，通过扫描电子显微镜、透射电子显微镜、室温拉伸测试等表征手段研究了不同 Y 含量对 TiB2 增强铝

基复合材料的显微组织与力学性能的影响。结果表明，Y 元素的添加可以细化复合材料铸态组织，添加 0.1% Y（质

量分数）时，细化效果最好，T6 态的综合性能最优，抗拉强度为 729.85 MPa，延伸率高达 8.06%。Y 元素的加入使晶

界处生成难溶相 Al8Cu4Y（Zr），热挤压可使其破碎并起到一定强化效应，但过量的 Al8Cu4Y（Zr）导致材料强度、塑性

降低。TiB2 颗粒增加了基体内位错密度，起到位错强化、载荷传递强化效应。GP II 和 η′ 是复合材料 T6 态中主要的

纳米强化相。

关键词：航空工业；铝合金；复合材料；微观组织；力学性能

Effect of Y on Microstructure and Properties of TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr

MA Zhifeng1,2, LIU Xing1,2, HUANG Jingcun3, HAN Yang3, WANG Yuxin3, LI Meng3, CHEN Ziyong3

(1. Institute of Aluminum Alloy, AECC Beijing Institute of Aeronautical Materials, Beijing 100095, China;
2. Beijing Engineering Research Center of Advanced Aluminum Alloys and Applications, 

AECC Beijing Institute of Aeronautical Materials, Beijing 100095, China;
3. Materials and Manufacturing Department of Beijing University of Technology, Beijing 100124, China)

[ABSTRACT]　Rare earth Y has excellent refining effect on TiB2 particle reinforced composites, and can improve the 
performance damage caused by TiB2 particle clusters. It plays an important role in improving the comprehensive mechanical 
properties of composites. In this paper, 3% (mass fraction) TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr–Y composite plates were prepared by 
traditional casting and hot extrusion. The effects of Y content on the microstructure and mechanical properties of TiB2–
reinforced aluminum matrix composites were investigated by scanning electron microscopy (SEM), transmission electron 
microscopy (TEM) and tensile test at room temperature. The results show that the as-cast microstructure of composites 
can be refined by addition of Y, and the refining effect is the best when 0.1% Y (mass fraction) is added. The composite 
with 0.1% Y (mass fraction) has the best mechanical properties, with the ultimate tensile strength (UTS) of 729.85 MPa 
and the elongation (EL) of 8.06%. The addition of Y element leads to the formation of insoluble phase Al8Cu4Y(Zr) at the 
grain boundary, which can be broken and strengthened by hot extrusion. Excessive Al8Cu4Y(Zr) leads to the decrease of 
strength and plasticity of the material. TiB2 particles can increase the dislocation density in the matrix, and have the effect 
of dislocation strengthening and load transfer strengthening. GP II and η′ are the main nano-strengthening phases in the T6 
state of the composites.
Keywords: Aviation industry; Aluminum alloys; Composite; Microstructure; Mechanical property
DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.23/24.094
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Al–Zn–Mg–Cu 铝合金，也称为 7xxx 系列铝合金，

作为航空航天工业的重要轻质结构材料，具有低密度、

高比强度、优异的耐腐蚀性和高硬度等特点 [1–4]。为了

进一步提高其力学性能以满足更加苛刻的应用要求，可

以将高硬度、高弹性模量的陶瓷颗粒引入 Al–Zn–Mg–
Cu 合金中制备颗粒增强铝基复合材料（PRAMCs）。

TiB2 颗粒具有低密度、高熔点、高弹性模量，与基

体具有良好的晶格匹配度等优点，是理想的增强体材

料 [5–8]。原位内生法制备的 TiB2 与 Al 基体润湿程度高、

界面洁净，且更容易制备大体积分数颗粒复材被广泛研

究。然而，由于纳米、微纳米尺寸的 TiB2 颗粒与 Al 熔体

存在界面能和密度等差异 [9]，在凝固过程极易形成 TiB2

颗粒团簇，这将大大削弱复合材料的力学性能 [10–12]。

稀土元素可以显著细化基体铸态组织，减小二次枝

晶间距，并且可以大幅改善 TiB2 颗粒界面润湿性，降低

TiB2 颗粒的团聚倾向，但是过量的添加稀土元素反而会

削弱其细化和分散作用 [13]。La、Ce 被试验证实了具有

抑制晶粒长大、分散 SiC 颗粒团聚作用，降低了材料内

部应力集中，大幅度提升了材料的强度、断裂韧性和延

展性 [14]。稀土 Y 价格经济且具有优异的细化效果可用

于替代昂贵稀土元素制备综合性能优异的铝基复合材

料。Qian 等 [15] 研究了 Y 对 ZrB2 颗粒增强 6111 复合材

料组织与性能的影响，研究表明，Y 元素与 ZrB2 具有协

同强化作用，通过弥散强化、第二相强化、位错强化、改

善 ZrB2 的分布等机制实现强度与塑性同步提升，复合

材料的抗拉强度和延伸率分别达到 325 MPa 和 13.2%，

较基体合金分别提高了 19.5% 和 83.3%。本文通过传

统铸造及热挤压工艺成功制备了不同 Y 质量分数（0、
0.1%、0.3%、0.5%）的 3% TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr 复合材

料板材，并对其显微组织对力学性能的影响进行详细的

表征和分析。

1　试验及方法

1.1　复合材料制备

试验通过传统铸造法制备 TiB2 颗粒增强复合材料，

通过添加不同含量 Y 进行改性，复合材料成分标定如表

1 所示。将 Al–20% TiB2、Al–50% Cu、Al–4% Zr（质量

分数）中间合金和纯 Al 放入 SG2–7.5–12 型石墨黏土坩

埚电阻炉中熔化，熔化温度为 780 ℃。加入六氯乙烷脱

渣、除气。随后，向熔体中加入纯 Zn 和纯 Mg、Al–10% 
Y（质量分数）。搅拌 15 min 后将熔液浇铸进金属模具

得到复合材料铸锭。在均匀化（400 ℃ /4 h+465 ℃ /24 h）
后，将复合材料铸锭去除表面氧化层和缩孔，制成φ90 
mm×100 mm 的圆柱铸锭以备热挤压。复合材料铸锭

在 425 ℃下保温 2 h，并在约 430 ℃下进行热挤压，获

得截面面积为 65 mm×5 mm 的复合材料板材，挤压比

为 20 ：1。复合板材采用峰值时效（T6）处理（465 ℃ / 
2 h+ 水淬 + 120 ℃ /24 h）。
1.2　材料表征方法

采用扫描电子显微镜（SEM，QUANTA FEG 650）
和透射电子显微镜（TEM，JEOL2100）表征复合材料

样品的微观结构。SEM 配备有能量色散 X 射线能谱

仪（EDS，Oxford X–MAXN–80）。SEM 样品通过粗、精

研磨和机械抛光制备，TEM 样品通过机械抛光制备为

φ3 mm、厚度 <70 μm 的圆片试样。用 30% 硝酸 +70%
甲醇（体积分数）的双喷溶液在 248 K 下通过双喷射电

抛光制备，拉伸试验在 CMT 5205 GL 万能试验机上以

0.9 mm/min 的拉伸速率进行，拉伸样品如图 1 所示。

2　结果与讨论

图 2 为不同 Y 含量的复合材料铸态组织，不同含量

的 Y 对复合材料的晶粒细化程度有着较为明显的差异，

通过 Image-Pro Plus 软件统计了不同成分复合材料的平

均晶粒尺寸，如表 2 所示。当添加质量分数为 0.1% 的

Y 时，晶粒尺寸较无添加的材料更加细小，且等轴晶粒

的占比增多。随着 Y 的添加量增加到 0.3% 时，晶粒细

化程度相对减弱，但仍比 0% Y 的晶粒细小，明亮的晶

界析出相密度随之增大且分布更加连续。当 Y 的添加

量为 0.5% 时，材料的晶粒的细化效果进一步发生减弱，

如图 2（d）所示，晶粒尺寸较质量分数为 0.1% 和 0.3% 
Y 的材料更大，这说明添加适量的 Y 对材料铸态晶粒

具有明显的细化作用，但当添加量过大时，细化作用反

表 1　复合材料成分标定（质量分数）

Table 1　Composition calibration of composite materials 
                                             (mass fraction) %

图 1　拉伸试样示意图（mm）

Fig.1　Schematic diagram of tensile specimen (mm)

合金编号 Zn Mg Cu Zr TiB2 Y Al

1 10 2.3 1.6 0.12 3 0

余量
2 10 2.3 1.6 0.12 3 0.1

3 10 2.3 1.6 0.12 3 0.3

4 10 2.3 1.6 0.12 3 0.5
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250 μm 250 μm

（a）0% Y （b）0.1% Y

250 μm 250 μm

（c）0.3% Y （d）0.5% Y

而会被抑制。观察不同 Y 含量的材料组织发现，当 Y
的添加量为 0.1% 时，获得的铸态组织最优，细化效果最

为明显。探究 Y 元素在复合材料中的作用，Y 能与熔

体中的 Cu、Fe、Si 等元素形成初晶温度高的金属间化

合物成为铝基体的形核位点，晶界生成的含 Y 化合物

不仅可以强化晶界，还可以形成屏障阻碍基体晶粒的生

长，故而起到细化晶粒的效果，铝液的凝固前沿界面中

Y 的大浓度富集使成分过冷，减少了枝晶间距，细化了

枝晶 [12]。

不同 Y 含量的复合材料铸态组织 EDS 能谱图（图

3）可表征铸态组织晶界处非平衡共晶相的的元素分

布。可知，TiB2/Al–Zn–Mg–Cu 铸态组织中的增强体颗

粒（TiB2）呈现规则的几何形状，其粒径分布约为 100 
nm~2 μm。TiB2 在基体中分布并不均匀，易在晶界处形

成 TiB2 颗粒团簇，这是由其自身界面能导致的。细小

的颗粒具有较大的比表面积，故其界面能大，导致弥散

颗粒于铝液中处于不稳定状态，在凝固过程中，TiB2 颗

粒自发形成颗粒团簇，以减少比表面积、降低界面能来

达到相对的稳态，因此 TiB2 团簇在复合材料的铸造过

程中无法避免。另外，复合材料基体中合金元素分布

也不均匀，Cu、Zn、Mg 元素在晶界处偏聚，存在严重的

枝晶偏析，其中 Cu 元素的偏析较为严重；其次为 Zn、
Mg，形成 T 相（Al2Mg3Zn3）

[16]，Cu 元素固溶于其中，如

图 3（a）所示，Zr 元素依附于 TiB2 颗粒簇偏聚，说明

TiB2 颗粒界面能够成为含 Zr 相的形核位点。当复合材

料中添加 Y 时，晶界相中出现了明显的 Y 元素偏聚区，

如图 3（b）所示，在 Y 的偏聚区域同时偏析了部分 Cu、
Zr，可能为 Al8Cu4Y（Zr）[17–18]。随着 Y 加入量的增

加，Al8Cu4Y（Zr）在晶界共晶相的占比急剧提高，当 Y
的添加量为 0.3% 时，铸态组织的晶界共晶相大部分为

Al8Cu4Y（Zr）。当 Y 的添加量为 0.5% 时，全部晶界相

几乎都可观察到 Y 元素的偏聚，这说明 Y 元素结合大

量 Cu 元素形成 Al8Cu4Y（Zr）。由于 Y 元素的过量添加，

在铸态组织中首次观察到 Al3Zr（Y）相 [19] 的形成。大

量的元素偏析导致热加工过程变形抗力增大，易产生缺

陷损害材料力学性能，因此需要通过均匀化退火处理以

消除成分偏析。

不同 Y 含量复合材料的均匀化态退火组织如图 4
所示。未添加 Y 中粗大的晶界非平衡共晶相经均匀化

处理后逐渐溶解，原本连续的晶界相发生熔断，直至完

全溶解，但仍存在少量的 T 相残留。从质量分数为 0.1% 
Y 复合材料的均匀化组织中可以看出，残余的第二相含

量相对增多，与 T 相、Al8Cu4Y（Zr）共存。残余第二相

不连续分布，尺寸相对较小，通过后续的热挤压加工可

进一步破碎，形成更加细小弥散的第二相，可与 TiB2 颗

粒共同承担受力载荷，起到一定的强化效果，但受力条

件下已形成应力集中，导致微裂纹萌生，损伤材料塑性。

然而，当 Y 添加量为 0.3% 时，未溶解的第二相比例大

幅提高。大部分粗大的 Al8Cu4Y（Zr）相仍保持铸态组

织中的形态，这种粗大的晶界相会进一步减弱晶界强

度，导致沿晶界开裂的脆性断裂，对材料的力学性能不

利。从上述组织可以看出，添加质量分数为 0.1% Y 的

材料组织最为理想，铸态晶粒细化效果明显，且晶界难

回溶相生成量较少，残余第二相尺寸适中，且分布较为

弥散。

质量分数为 0.1.% Y 复合材料的热挤压态与时效

态的组织如图 5 所示。可以看出，热挤压有效地破碎了

铸造过程中形成的颗粒团簇，在挤压力的作用下使 TiB2

颗粒沿挤压方向呈带状分布，均匀化过程残留的第二相

被进一步破碎成细小分散的颗粒。热挤压过程的热变

与应变储能，为固溶元素的动态析出提高了强驱动力，

使大量弥散细小的 η 相在基体中析出。η 相回溶温度

图 2　TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr 复合材料铸态组织

Fig.2　As–cast microstructure of TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr composites

表 2　不同 Y 质量分数复合材料铝晶粒平均尺寸

Table 2　Average grain size of aluminum in composites with 
different Y mass fractions

编号 平均晶粒面积 /μm2 平均晶粒等效直径 /μm

1# – 0% Y 8718 101

2# – 0.1% Y 3673 67

3# – 0.3% Y 4156 71

4# – 0.5% Y 6974 93
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（a）0% Y （b）0.1% Y （c）0.3% Y

（a）0% Y

（b）0.1% Y

（c）0.3% Y

（d）0.5% Y

Al Zn Zr

Mg Cu Ti

Al Zn Zr Y

Mg Cu Ti

Al Zn Zr Y

Mg Cu Ti

Al Zn Zr Y

Mg Cu Ti

图 4　TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr 复合材料均匀化退火组织

Fig.4　Homogenized annealing microstructure of TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr composites

图 3　铸态 TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr 复合材料晶界共晶相元素分布

Fig.3　Elemental map for grain boundary eutectic phases of as–cast TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr composites
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较低，回溶速度快，在固溶过程中很容易回溶至基体（图

5（b）），为后续人工时效提供驱动力保证。固溶处理后，

部分 T 相仍未溶解，呈现圆润的边界，这是固溶处理溶

解球化现象。Al8Cu4Y（Zr）保持破碎后的锋锐的边界，

说明固溶过程未发生回溶，但分布相对弥散，尺寸大小

与残余 T 相相近。

峰值时效状态（T6）的挤压态复合材料的 TEM 显

微照片如图 6 所示。图 6（a）为 TiB2 颗粒与高密度

位错相互作用，由于 TiB2 与基体存在弹性模量和热膨

胀系数的差异，导致在热变形及热处理过程中，变形程

度各不相同，因此在 TiB2 颗粒周围的基体产生大量的

几何必要位错协调变形，起到了位错强化的效果。图 6
（b）显示了晶粒内析出相的高分辨率透射电子显微镜

（HRTEM）图，沿 <112>Al 方向分别观察到圆盘状和棒

状 η′ 相。棒状 η′ 相的厚度约为 2 nm，长度为 4~7 nm，

盘状沉淀物的直径约为 4 nm。在基体中，η′ 相与 Al 基
体呈半共格取向关系。图 6（c）为 <112>Al 方向的选定

区域电子衍射图案（SADP），在 1/3 和 2/3{220}Al 的位

置检测到 η′ 相的衍射斑 [20–21]，同时出现了微弱的 GP II
衍射斑 [20]。一般认为 7xxx 合金的时效强化顺序为：过

饱和固溶体 →GP I→GP II→η′→η[22]。在晶界处，不连

续的粗晶界沉淀物（GBP）沉淀与其消耗基体中的溶质

原子，导致在晶界两侧形成无析出区（PFZ）（图 6（d））。
在添加质量分数 0.1% Y 的 TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr 复
合材料的 T6 态中，GP II 和 η′ 是主要纳米强化相。然而，

并未观察到基体内弥散析出的 L12–Al3Zr 相，可能是由

于凝固过程 Zr 元素在 TiB2 颗粒表面析出，并有部分固

溶于 Al8Cu4Y（Zr），基体内 Zr 元素耗尽，浓度驱动的析

出动力不足导致无法在后续热处理中析出。

图 7 为 不 同 Y 含 量 TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr 复 合

材料 T6 状态下的真应力 – 应变曲线。可以看出，不添

加稀土 Y 的复合材料的抗拉强度和屈服强度分别为

692.67 MPa 和 614.68 MPa。添加质量分数为 0.1% Y
的复合材料强度略有提升，抗拉强度达 729.85 MPa，屈
服强度达 631.98 MPa，塑性得到了大幅度提升，延伸率

达到 8.06%，较未添加 Y 的材料提升了 67.22%。Y 的

添加细化了材料晶粒，改善了 TiB2 颗粒界面润湿性，使

其与基体具有更强的结合能力，从而大大提高了材料塑

性。少量破碎的第二相与 TiB2 颗粒起到复合承载的效

果，使强度略有提升。然而，从上述组织分析中得知，添

加质量分数为 0.3% 的 Y 使复合材料晶界处形成大量

的 Al8Cu4Y（Zr），在均匀化退火及固溶处理中难以回

溶，残留大体积分数的第二相。过度残留的第二相导致

了材料受载下易在残留相聚集处产生应力集中，并于此

萌生裂纹，造成脆性断裂，大大降低了材料塑性（延伸率

图 5　TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr 复合材料

Fig.5　TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr composites

（a）挤压态组织 （b）固溶时效态组织

100 μm 100 μm

图 7　不同 Y 含量 TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr 复合材料真实应力

应变曲线

Fig.7　True stress-strain curves of TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr 
composites with different Y contents

图 6　添加 0.1% Y 的 TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr 复合材料 TEM 图

Fig.6　TEM images of TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr composites added 0.1% Y
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3.91%）。同时，大量 Al8Cu4Y（Zr）相的存在消耗了大

量基体中的 Cu 元素，造成 Cu 元素原本的固溶强化、析

出强化效应不足，从而使添加质量分数 0.3% Y 复合材

料的强度也有所降低（抗拉强度 670.77 MPa、屈服强度

613.51 MPa）。

3　结论

本文通过常规铸造和热挤压成功制备了 Y 质量分

数 为 0%、0.1%、0.3%、0.5% 的 TiB2/Al–Zn–Mg–Cu–Zr
复合材料。通过 SEM、TEM 等技术表征了复合材料的

显微组织与力学性能，结论如下。

（1）Y 元素的添加可以细化复合材料铸态组织，添

加质量分数 0.1% Y 时，细化效果最好，T6 态的综合性

能最优，抗拉强度为 729.85 MPa，延伸率高达 8.06%。

（2）Y 元素的加入使晶界处生成难溶相 Al8Cu4Y
（Zr），热挤压可使其破碎并起到一定强化效应，然而过

量的 Al8Cu4Y（Zr）导致材料强度和塑性降低。

（3）TiB2 颗粒增加了基体内位错密度，起到位错强

化和载荷传递强化效应。GP II 和 η′ 是复合材料 T6 态

中主要的纳米强化相。
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随着航天技术和空间工业的发展，各国都十分重视

对大型空间站等长寿命飞行器的轨道组装技术的研究 [1]。

由于宇宙环境的复杂与多变，飞行器在工作过程中易遭

遇突发情况，导致其自身受到一定程度的损伤，严重时

甚至会影响到工作性能。因此，空间实时在线修复对于

保障飞行器的安全起到了至关重要的作用，而实时在线

修复需要实时在线加工技术，故而发展空间焊接技术也

是十分必要的 [2]。

由国外多年研究可知，目前空间焊接中最主要的应

用技术为电子束焊接，而电子束性能的优劣又直接取决

一种 60 kV 太空电子枪的仿真研究

杨子钰 1，董全林 1，赵　然 2，邵静怡 3，刘洋洋 3，王军伟 3

（1. 北京航空航天大学，北京 100083；
2. 迪瑞医疗科技股份有限公司，长春 130012；
3. 北京卫星环境工程研究所，北京 100094）

[ 摘要 ]　根据设计目标的性能参数和结构位置，通过综合迭代法得到电子枪初值；并对比钨与 LaB6 两种阴极材料

的性能，选择合适的阴极材料，利用 SOURCES 中相关程序对 60 kV 的太空电子枪进行了仿真，得到色差系数、束斑

直径等仿真结果。根据焦距公式得到一级聚焦系统的焦距并进行聚焦系统的仿真，得到焦距、束斑和电子光路等仿

真结果。通过分析一级聚焦系统的不足之处，重新设计二级聚焦系统，并由仿真得到极靴孔直径、线圈激励等性能参

数和电磁透镜轴上场分布图。最后根据二级聚焦系统仿真结果，得出了符合要求的电子枪参数与电子光学参数。

关键词：太空电子枪；综合迭代法；聚焦系统；光学系统；电子束

Study on Optical System Simulation of 60 kV Space Electron Gun

YANG Ziyu1, DONG Quanlin1, ZHAO Ran2, SHAO Jingyi3, LIU Yangyang3, WANG Junwei3

(1. Beihang University, Beijing 100083, China;
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[ABSTRACT]　According to the performance parameters and structure position of the design target, the initial value 
of the gun is obtained by the comprehensive iteration method. Moreover, the performance of tungsten and LaB6 cathode 
materials was compared, the appropriate cathode materials were selected, and the 60 kV space electron gun was simulated 
by using the SOURCES related procedures, and the simulation results such as coefficient of chromatic aberration and 
beam spot diameter were obtained. According to the focal length formula, the focal length of the first-order focusing 
system is obtained and the simulation results of the focusing system, such as focal length, beam spot and optical path 
diagram, are obtained. By analyzing the shortcomings of the first stage focusing system, the second stage focusing system 
is redesigned, and the performance parameters such as pole shoe hole diameter, coil excitation and the distribution map 
of the electromagnetic lens axis are obtained by simulation. Finally, the parameters of electron gun and electron optics are 
obtained according to the simulation results of two-stage focusing system.
Keywords: Space electron gun; Comprehensive iteration method; Focusing system; Optical system; Electron beam
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于电子束焊接核心部件——电子枪 [3–4]。电子枪通过阴

极发射电子，电子经由阴极与阳极间的电压加速后，利

用磁透镜形成一定形状和密度的电子束 [5]。一系列研

究表明，电子枪和聚焦系统的结构都会对电子枪的性能

产生影响 [6]。因此，对电子枪和聚焦系统的结构进行设

计及优化，对提高电子枪的工作性能具有重要意义，也

对后续的相关研究具有一定的指导作用 [7–11]。

1　空间焊接用电子枪仿真分析

空间焊接用电子枪的设计目标如表 1 所示。

根据设计目标，利用综合迭代法可得到电子枪的初

值，并将其作为设计依据，如表 2 和 3 所示。

1.1　阴极材料的选择

常见的电子枪阴极可以分为直热式和间热式两种。

直热式阴极结构简单、工作温度高，多采用难熔的纯金

属，如钨等；间热式阴极性能稳定，但发射效率较低，多

采用氧化物或 LaB6 等。考虑到阴极寿命、发射束流等

因素，可选择钨阴极与 LaB6 阴极，根据电子光学计算可

得，钨与 LaB6 各项参数如表 4 所示。

根据表 4 中数据可知，LaB6 的逸出功小、熔点低，

在一定温度范围内，发射能力高于钨。相对于钨来说，

LaB6 可在较低的温度下发射更多的电子，降低了对电

子枪耐高温特性的要求 [12]。且 LaB6 具有性能稳定，寿

命长等优点，故而选择 LaB6 作为阴极材料。

1.2　电子枪的仿真

电子枪的发射组件由发射阴极、栅极和阳极等部件

组成，阴极受加速电子轰击而升温，到达一定温度后产

生热发射电子，电子经阳极的加速电场作用，最终形成

一定形状和速度的电子束。利用 SOURCES 相关程序，

可根据电子枪的初值，绘制出相应的电子枪网格分布，

最终得到束斑直径等电子枪相关性能参数，如表 5 所示。

2　聚焦系统的仿真分析

太空电子枪电子光学系统位置分布如图 1 所示。

坐标原点 O 处为阴极端面，距离 O 点 34 mm 处为束腰，

距离 O 点 285 mm 处为聚光镜中心线。

由表 1 可知工作距离为 300 mm。设 x 为物面距离，

y 为像面距离（315mm），物面交叉斑直径为 r1=0.3 mm，

像面直径 r2=0.4 mm，由牛顿光学公式

书书书

ｒ２
ｒ１
＝ �

�

 （1）

可得到 x=236.25 mm。

表 1　空间焊接用电子枪设计目标

Table 1　Design objective of electron gun for space welding

表 2　电子枪初始参数

Table 2　Initial parameters of electron gun

表 3　电子枪优化仿真输出参数

Table 3　Electron gun optimization simulation output parameters

表 4　钨与 LaB6 阴极电子枪参数

Table 4　Tungsten and LaB6 cathode electron gun parameters

阴极
材料

灯丝
温度 /

K

束流
密度 /

（A·cm–2）

电子枪
亮度 /（A·
cm–2·Sr–1）

功函数 /
eV

Richardson
常数

熔点
T/K

W 2700 3.55 105 4.5 120 3653

LaB6 1800 5.44 106 2.7 60 2800

输出参数 数值

阴极截面直径 rc /mm 1.08

导流系数 P/μP 0.00374

迭代阴极半锥角 θ/（°） 1.4166

阴极曲率半径 Rc/mm 22.55

阳极曲率半径 Ra/mm 10.4

阳极孔半径 ra/mm 0.279

阳极轴上交点 Zac/mm 12.147

阳极顶点 Z 轴坐标 Za /mm 12.15

Rc /Ra 3.005

在 Za 点的电子束半径 rb（Za）/mm 0.451

|tanφ2/tanφ1–1| 0.0029

束腰位置 Zw /mm 34.03

初始参数 数值

相对论修正电压 Ur /V 63600

注腰半径 R/mm 0.15

束流密度 Jc /（A·cm–2） 7.64

设计目标 数值

加速电压 /kV 60

电子束功率 /kW 3.6

电子束束流 /mA 60

最小束斑直径 /mm 0.4

工作距离（电子枪底部至工作平面）/mm 300

表 5　电子枪仿真结果

Table 5　Electron gun simulation results

虚拟交叉直径 /
μm

虚拟交叉位置 /
mm

球差系数

3rd/mm 5th/mm

299.665787 33.826546 –6.1502785e+05 6.4275486e+05

色差系数
总发射电流 /A

（1/2）/mm （1）/mm

1.2849131e+01 –4.9555366e+03 0.0600
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Z/mm

565.00
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Rp

1.74e+00

−1.74e+009.80
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315.00
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Z/mm

315.00

1.74e+00

−1.74e+009.80
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电子束轨迹
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S
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 （2）

计算得出焦距 f1=135 mm。

2.1　一级聚焦系统仿真

MLENSC 程序可通过一阶有限元法来计算不饱和磁

透镜的磁场分布、轴上磁通密度分布等。ABER 程序可

以利用其计算结果对聚焦透镜和偏转器进行光路仿真，

由此可得到仿真的结果如表 6 所示，光路图如图 2 所示。

其中，Xp、Yp 和 Rp 为不同电子束的出射轨迹。

根据计算结果及相关光路图可以看出，工作距离要

求为 300 mm，而聚光镜焦距小于工作距离，这样会导致

电子束发散，能量耗损过多，无法满足设计需求，故而需

要再增加一节聚焦透镜，形成二级聚焦透镜。

2.2　二级聚焦系统仿真

二级聚焦系统电子光学系统结构设计如图 3 所示。

初步拟定 CL1 为弱激励透镜，CL2 为强激励透镜。

其中，Sc 为束腰直径；Sw 为工作平面束斑直径；CL1

为第一聚光镜；CL2 为第二聚光镜。

考虑机械结构等因素，选取 a=150 mm，b=89 mm，

c=11 mm 作为初值，经由焦距公式和弱激励公式可得到

CL1 与 CL2 的几何参数与激励参数如表 7 所示。利用

ABER 程序可得到光路图，如图 4 所示。

3　电子枪相关参数确定及仿真

使阴极参数不变，根据电子枪的初始参数来调整极

间距，得到电子枪性能参数如表 8 所示。

根据以上计算结果，电子光学系统设计参数如表 9

所示。

PLOTF 程序用来绘制电磁透镜、偏转器和消象散

器轴上场分布。利用 PLOTF 程序可绘制电磁透镜轴上

场分布，如图 5 所示。

由图 5 可知，CL1 的轴上最大磁感应强度是 0.0582 
T，CL2 的轴上最大磁感应强度是 0.00595 T。

表 6　一级聚焦系统性能参数

Table 6　Performance parameters of first-order focusing system

表 7　电子光学系统几何参数

Table 7　Geometric parameter for electronic optical system

参数名称 计算结果

S/D
（极靴间距 S=8 mm；
极靴孔直径 D=10 mm）

0.8

归化激励 365.7

焦距 f1/mm 60

电子束放大倍数 –0.15

像平面束斑 /μm 400

透镜
物距 a/

mm
极靴孔直径 D/

mm
极靴间距 S/

mm
线圈激励
（A·T）

CL1 150 10 10 684

CL2 250 18 18 3416

图 2　一级聚焦透镜光路图

Fig.2　Optical path diagram of first-order focusing lens

图 1　太空电子枪电子光学系统位置示意图

Fig.1　Position diagram of electronic optical system of space electron gun

图 3　太空电子枪二级聚焦系统示意图（mm）

Fig.3　Schematic diagram of the second-order focusing system of the 
space electron gun (mm)

图 4　Munro 计算电子运动轨迹图

Fig.4　Trajectory of electrons calculated by Munro
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4　结论

本文根据太空电子枪项目的要求，实现了一套 60 
kV 电子枪的仿真分析。针对一级聚焦系统仿真过程中

存在的问题，重新设计了一套二级聚焦系统并进行仿

真，仿真得到的电子枪性能指标中，加速电压为 60 kV，

功率为 3.6 kW，束流大小为 60 mA，符合设计指标，可以

为后续的相关研究提供一定的依据和参考。
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表 8　电子枪性能参数

Table 8　Performance parameters of electron gun

功率 /kW 加速电压 /kV 阴极直径 /mm 聚束极孔径 /mm

3.6 60 1 4

阳极孔径 /mm 束流大小 /mA 交叉斑直径 /μm 交叉斑位置 /mm

4 60 300 33.8

表 9　电子光学系统设计参数

Table 9　Design parameters of electronic optical system

聚光镜
位置 /
mm

线圈激励（A·T）
（实际的激励要增加 50%）

S/D
（S=14 mm，D=14 mm）

CL1 150 183 1

CL2 250 800 1

图 5　两种激励透镜轴上磁感应强度分布

Fig.5　Distribution of magnetic induction intensity on 
two kinds of excitation lens axis
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