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TA32钛合金应力松弛行为及热成形回弹预测*
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[ 摘要 ] TA32 钛合金相比 TC4 钛合金具有更为优异的高温抗蠕变性能，在高声速飞行器中具有广泛应用前景。

TA32 钛合金复杂构件热成形后存在一定的回弹现象，无法满足零件高精度制造的要求。研究了 TA32 钛合金在不

同温度（650 ℃、700 ℃、750 ℃、800 ℃）和预应变（2%、4%、8%）条件下的应力松弛行为，发现温度越高，第一阶段应

力松弛速率越快，且应力松弛极限越低。基于试验数据，拟合了五次延迟函数的应力松弛显示本构方程，进一步建

立了 Arrhenius 型蠕变本构模型。建立了考虑高温应力松弛效应的 TA32 钛合金加强框热成形仿真模型，并通过热

成形试验和回弹测试验证了仿真模型的可靠性。模拟结果表明，保压能有效降低零件回弹，保压时间由 10 s 增加到

1800 s，回弹量由 3.15 mm减小到 2.55 mm。加强框零件在保压 300 s 后，已达应力松弛极限，回弹几乎不再发生变化。
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[ABSTRACT]  TA32 titanium alloy has better creep resistance  than TC4 titanium alloy at high-temperatures, which 
is widely applied  in  the hypersonic aircraft.  It  is challenging  to meet  the dimensional  requirements  for  the complex 
components of TA32  titanium alloy due  to  the springback after hot  forming. The stress  relaxation behavior of TA32 
titanium alloy was studied at different temperatures (650 ℃, 700 ℃, 750 ℃, 800 ℃) and pre-strains (2%, 4%, 8%). With 
the increasing temperature, the stress relaxation rate at the first stage increases, and the limit of stress relaxation decreases. 
Based on the experimental data,  the explicit constitutive equation of stress relaxation was fitted with  the quintic delay 
function, and the Arrhenius type creep constitutive model was established. Considering the effect of high-temperature stress 
relaxation, the hot forming simulation model of a TA32 titanium alloy reinforced frame was established, and hot forming 
and springback test verified the reliability of the simulation model. The results show that the springback can be effectively 
reduced due to holding process. With the holding time increasing from 10 s to 1800 s, the springback decreases from 3.15 
mm to 2.55 mm. When the holding time reaches 300 s,  the stress reaches to the relaxation limit, and the springback is 
almost unchanged.
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钛合金具有比强度高、耐高温、耐腐蚀等特点 [1]，广

泛应用于飞机 [1]、发动机 [2] 和导弹 [3] 等航空装备。在航

空器高速化的发展趋势下，气动生热引发的热累积效应

使蒙皮表面温度急剧升高，对航空装备的耐高温性能提

出进一步提升的要求，TA15、TA32、Ti65等耐高温钛合

金在高温下具有优异的抗氧化性能、组织稳定性和长时

抗蠕变性能，可以满足不同温度区间服役性能的要求 [4]。

TA32 钛合金是一种在 TA12 合金基础上改进的典型近 α
型高温钛合金，具有优异的高温抗蠕变性能，已应用于航

空发动机加力燃烧室筒体和巡航导弹弹体结构 [5]。

TA32 钛合金在常温下成形存在变形抗力大、回弹严

重和局部破裂等问题，通常采用热成形工艺实现零件的成

形 [6]。TA32 钛合金零件热成形工艺为：将模具和毛坯加

热至 700~800 ℃，在恒温条件下利用材料高温软化冲压成

形，保压一段时间使材料应力松弛后取出零件。热成形后

的 TA32 钛合金零件成形精度较好，但仍存在一定的回弹

现象。由于新一代航空装备对隐身性能的高要求，对零件

的型面精度和装配阶差要求越来越高，精确的回弹预测和

模面补偿是提高钛合金零件型面精度的可靠方法。

钛合金在热成形保压阶段发生应力松弛行为，其本

质为金属材料在保持恒定变形时内部弹性应变不断转

化为永久的塑性应变 [7]。部分学者对钛合金的应力松

弛行为进行了研究。Xiao 等 [8] 研究了 TC4 钛合金的

应力松弛行为，并构建了描述应力松弛行为的蠕变本构

模型。杨晓明 [9] 将 TC4 钛合金高温短时蠕变本构模型

应用于 U 型件叠层冷模热冲压工艺及回弹模拟研究，

并通过试验验证了模拟的准确性。对于耐高温的 TA32
钛合金，Wu 等 [10] 研究了 TA32 钛合金高温应力松弛行

为并构建了蠕变本构方程；陈灿 [11] 则研究了 TA32 钛

合金复杂蒙皮热成形的成形性问题，但并未将 TA32 钛

合金应力松弛行为与热成形数值模拟结合。基于应力

松弛行为构建更为准确的热成形回弹预测模型，对于实

现复杂耐高温航空钣金零件的精确成形具有重要意义。

本文研究了TA32钛合金在不同温度 （650 ℃、700 ℃、

750 ℃、800 ℃）和预应变 （2%、4%、8%）条件下的应力松

弛行为，构建了基于应力松弛行为的 Arrhenius 高温蠕变

本构方程，将构建的蠕变本构模型应用于加强框这一典

型热成形零件的热成形模拟中，分析保压参数对加强框

回弹的影响规律，并通过试验验证模拟结果的准确性。

1 试验及方法

试验材料为宝钛公司提供的 M 态 TA32 钛合金板

材，厚度为 2.0 mm，化学成分如表 1 所示。试验设备为

电子蠕变松弛试验机 RDL50（图 1），包括数据监控记

录装置、加热保温炉、温度和位移控制器等。试样尺寸

如图 2 所示，参照 GB/T 10120—2013《金属材料拉伸

应力松弛试验方法》，在不同温度 （650 ℃、700 ℃、750 
℃、800 ℃）和预应变 （2%、4%、8%）下进行应力松弛试

验，松弛时间为 1 h。

2 结果与讨论

2.1 应力松弛行为分析

不同温度下的应力松弛曲线如图 3 所示，整体来

看，TA32 钛合金的应力松弛行为分为两个阶段，第一阶

段残余应力在很短的时间内迅速下降，第二阶段残余应

力缓慢下降，且逐渐趋近于某一常数，即应力松弛极限。

刘坡等 [12] 的研究指出，对于应力松弛第二阶段，随着应

力松弛的进行，弹性应变不断转化为塑性应变，材料内

表 1 TA32 钛合金化学成分 （质量分数）

Table 1 Chemical compositions of TA32 titanium alloy
            (mass fraction) % 

Al Sn Zr Mo Si Nb Ta Ti

5.5 3.5 3.0 0.7 0.3 0.4 0.4 余量

图 1 应力松弛试验装置

Fig.1 Stress relaxation testing equipment

温度-应力监控装置

试样安装位置
加热

保温炉

图 2 应力松弛试样几何尺寸

Fig.2 Dimensional size of the stress relaxation sample
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应力减小，位错滑移驱动力降低，最终硬化与回复趋于

平衡。温度对应力松弛行为影响显著，在同一预应变下，

温度越高，TA32 钛合金应力松弛速率越快，最终所达到

的应力松弛极限越小，温度从 650 ℃升高到 800 ℃，应

力松弛极限从 28.3 MPa 下降至 0.76 MPa。
650 ℃、800 ℃下，不同预应变的应力松弛曲线如图

4 所示。可以看出，预应变对应力松弛行为的影响受温

度的限制，在 650 ℃时，预应变对 TA32 钛合金应力松

弛行为第一阶段影响较大，预应变越大，第一阶段松弛

速率越快；在 800 ℃时，不同预应变下的应力松弛行为

几乎一样，这是由于温度对应力松弛速率的影响远大于

预应变对应力松弛速率的影响，温度越高，材料内部位

错驱动的热能越高，且原子扩散激活能降低，位错运动

速率更高，从而应力松弛速率提高 [13]，这也反映了 TA32
钛合金应力松弛行为主要受温度的影响。Zong 等 [14]

的研究指出，在 650 ℃下，应力松弛机理以位错滑移为

主，伴随少量的位错攀升，而在 800 ℃下，应力松弛机理

为位错滑移和亚晶界迁移。此外，在同一温度下，预应

变对应力松弛极限几乎没有影响，在松弛时间足够长的

情况下，不同预应变下的应力松弛极限相同，应力松弛

极限只与温度有关 [15]。

2.2 基于应力松弛行为的蠕变本构建模

目前，通常采用自然对数方程、指数方程、延迟函数

方程等经验公式来表征材料的应力松弛行为。其中，通

过延迟函数表征的应力松弛曲线具有较高的精度，并且

随着延迟函数次数的增加，其结果精度越高，本文拟采

用五次延迟函数对 TA32 钛合金的高温应力松弛行为

进行拟合描述，其表达式如式 （1）[9] 所示。
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式中，σl 为材料极限松弛应力；B1~B5、X1~X5 为材料参

数；t 为应力松弛时间。

图 3 不同预应变下的应力松弛行为

Fig.3 Stress relaxation behaviors under different pre-strains
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图 4 不同温度下的应力松弛行为

Fig.4 Stress relaxation behaviors at different temperatures
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采用回归拟合的方法拟合五次延迟函数参数，五次

延迟函数描述了 TA32 钛合金在应力松弛过程中的瞬

时应力与时间的关系，可以通过现有的蠕变本构模型来

描述材料的应力松弛行为。

在整个应力松弛过程中，弹性应变、塑性应变与总

应变关系满足式 （2）。
ε总 = ε弹性 + ε塑性 （2）

式中，ε总为总应变；ε弹性为弹性应变；ε塑性为塑性应变。

在总应变一定的情况下，弹性应变不断转化为塑性

应变，弹性应变向塑性应变转化的过程可认为是应力不

断减小的蠕变，则有 
d

d

�总
t
� 0 （3）
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式中，ε蠕变为蠕变应变速率；E 为弹性模量。

由式 （4）可知，在宏观上材料的应力松弛行为可以

认为是在一定时间内，材料部分弹性应变的减小量与蠕

变应变的增加量相等。

联立式 （1）和 （4）可得 TA32 钛合金蠕变应变速

率与时间的关系式，即
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由此可以通过时间将蠕变应变速率与应力联系起

来，构建蠕变应变速率与应力关系曲线，如图 5所示。

由图 5 可知，应力对蠕变应变速率的影响随温度的

升高而增强，温度越高，到达相同蠕变应变所需的应力

越小，随着应力的增加，材料的蠕变应变速率先基本保

持不变，后快速增长。

目前常用 Garofalo 和 Arrhenius 方程相结合的形式

来描述材料应变率与应力之间的关系 [9]，即

� ��� ��
�
�

�
�
�A Qn[sin ( )] exph

RT
 （6）

式中，ε为应变速率；σ为材料应力；R为摩尔气体常数，

其数值为 8.31 J/（mol·K）；Q 为热变形激活能；T 为

材料变形温度；A 为材料常数；n 为应变速率敏感指数；

α为应力水平指数。

Arrhenius 本构方程表达式 [16] 为

Z Q� �
��

�
��

� exp
RT

 （7）

Z = C1 σ
n

1 （8）
Z  = C2 exp ( βσ ) （9）
Z = A (sinh (ασ))n （10）

式中，C1、n1、C2 和 β为材料常数， α = β/n1。

由式 （7）~ （9）求得 Arrhenius 本构方程各个参数，

如表 2 所示。

将表 2 中的参数拟合结果代入式 （11），得到蠕变应

变率与应力的关系曲线、试验数据与预测曲线对比，如

图 6 所示。

ln ln[sin ( )] ln� ��� � �n A Qh
RT  （11）

通过相关系数 r 与平均相对误差 AARE 衡量试验

值与预测值之间的偏差，如图 7 所示，可以看出，试验值

与预测值之间的相关系数 r 值为 0.9868，平均相对误差

AARE 为 14.1%，所构建的蠕变本构模型能较好地预测

图 5 不同预应变下的蠕变应变速率 – 应力曲线

Fig.5 Creep strain rate – stress curves under different pre-strains
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TA32 钛合金的蠕变应变率与应力的关系。

2.3 有限元模拟与试验验证

加强框为航空典型零部件，如图 8 所示，零件厚度

为 1.5 mm，中心圆弧面半径 91.5 mm，成形精度要求

±0.1 mm。采用等温热成形工艺成形的零件仍存在一

定的回弹现象，本文基于构建的蠕变本构模型，通过有

限元精确模拟探究工艺参数对热成形回弹的影响规律，

为回弹修正奠定基础。

使用 ABAQUS 软件构建的加强框零件热成形有限元

模型如图 9所示，毛坯尺寸为 150 mm×70 mm×1.5 mm，

成形环境为 800 ℃等温，不考虑板料和模具的换热，毛坯

采用实体单元 C3D8R；模具设置刚体耦合，网格类型为

S4R。定义板料与上、下模具的切向接触行为为罚函数接

触，采用石墨作为润滑剂，摩擦系数取 0.3[17–18]。成形模拟

包括冲压、保压和回弹 3 个阶段。冲压分析步中，凹模设

置固定约束，凸模沿冲压方向运动；保压分析步中，保持凹

凸模不动，施加一定的保压力；回弹分析步中去除所有约

束和接触，只保留板料模型，采用无模法计算回弹。

在冲压分析步与回弹分析步采用 TA32 钛合金真应

力 – 真应变曲线数据 （图 10），在保压分析步中采用本文

构建的基于应力松弛行为的 Arrhenius 蠕变本构模型。

800 ℃下，TA32 钛合金冲压结束后的应力分布如

图 11（a）所示，可以看出，整体轮廓呈圆弧状，主要发

生弯曲变形，应力主要集中在加强框外侧带有圆角特

征的位置。保压 10 s、60 s 和 300 s 的应力分布变化如

图 11（b）~（d）所示，随着保压时间的延长，零件内部

表 2 Arrhenius 本构方程参数

Table 2 Parameters of the Arrhenius constitutive equation

初始条件
参数

n1 β α n A

650 ℃

2% 4.499 0.0154 0.0034 3.5398 0.0216

4% 5.085 0.0151 0.0029 3.8099 0.0315

8% 4.38 0.0119 0.0027 3.3426 0.0475

700 ℃

2% 2.98 0.0177 0.0059 2.4229 0.0165

4% 3.094 0.0145 0.0046 2.3681 0.0367

8% 2.733 0.0114 0.0042 2.3791 0.0559

750 ℃

2% 3.054 0.0199 0.0065 2.3826 0.0761

4% 2.797 0.0179 0.0064 2.3232 0.0868

8% 2.623 0.0173 0.0066 2.3202 0.0856

800 ℃

2% 2.453 0.0165 0.0067 2.4061 0.2827

4% 2.429 0.0154 0.0063 2.3685 0.3637

8% 2.562 0.0304 0.0118 2.2796 0.0777

图 6 不同预应变下试验数据与预测曲线对比 
Fig.6 Comparison between experimental and predicted curves 

under different pre-stains
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应力逐渐松弛，最大应力由 504.320 MPa 减少至 87.997 
MPa，且应力分布更均匀。图 12 显示了加强框某节点

在 800 ℃时应力随时间变化曲线，可以看出，在前 100 s
内应力迅速下降，随后缓慢下降并趋于平缓，在保压时

间 300 s 时，应力松弛基本完成。

TA32 钛合金在成形保压卸载后发生了回弹，如图

13（a）所示，零件回弹主要表现在弯曲半径的变化，由

于加强框外侧轮廓带有特征，不便测量，内侧为完整的
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弯曲圆弧，可以通过测量弯曲半径评价回弹结果。通过

CAD 软件绘制外形轮廓，测量加强框内侧弯曲半径变

化作为回弹计算结果。在热成形压力机上开展加强框

图 7 Arrhenius 型蠕变本构方程拟合精度分析

Fig.7 Fitting accuracy of Arrhenius type creep constitutive equation

所有试验值与预测值的比值
理想试验值与预测值的比值
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图 8 加强框零件模型

Fig.8 Reinforced frame model

图 9 加强框热成形有限元模型

Fig.9 Finite element model of the reinforced frame hot forming

Z
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图 10 800 ℃下 TA32 钛合金真应力 – 真应变曲线

Fig.10 True stress – strain curves of the TA32 titanium alloy at 800 ℃
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图 11 热成形不同时刻应力分布云图

Fig.11 Stress distribution cloud map of the part at different forming 
periods
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one node
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热成形试验，热成形模具示意图如图 13（b）所示，试验

过程如图 13（c）所示，温度选取 800 ℃，保压时间分别

选取 10 s、60 s、300 s、1800 s。成形后零件如图 13（d）所示，

采用 GOM 三维光学扫描仪扫描成形后零件轮廓，以 800 
℃、保压时间 1800 s 为例，在原始模型上选取固定 3 点，

基于投影算法，反射到扫描曲面同样位置的 3 点上，根据

三点确定一个圆的准则，计算圆弧处的弯曲半径，实际零

件半径与理想半径的差值为回弹量，如图 14所示。

模拟结果与工艺试验回弹结果对比如图 15 所示。

可以看出，模拟结果与试验结果趋势基本一致，有限元

模拟预测精度为 93.85%。说明所构建的基于应力松弛

行为的 Arrhenius 蠕变本构模型能够用于 TA32 钛合金

热成形数值模拟，提高回弹预测能力。试验过程中，零

件在成形和保压结束后，冷却至室温测量回弹，有限元
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模型未考虑冷却过程对回弹的影响，导致模拟结果与

试验结果存在一定偏差。随着保压时间的延长，回弹

量减小且减小幅度越来越小。当保压时间由 10 s 增加

图 15 模拟与试验回弹结果对比

Fig.15 Comparison of simulated and experimental springback results
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图 14 回弹计算方法

Fig.14 Calculation method of springback
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图 13 加强框零件热成形过程

Fig.13 Hot forming process of the reinforced frame part

（d）热成形后的加强框零件

（c）热成形试验过程
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（b）热成形模具示意图（a）回弹测量区域
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到 1800 s 时，模拟获得的回弹由 3.15 mm 减小到 2.55 
mm，试验获得的回弹量由 3.39 mm 减小到了 2.37 mm。

由于应力松弛极限的存在，零件内部应力无法完全降为

0，回弹无法完全消除，在实际生产中选取合适的保压时

间需考虑生产效率及成本等因素。

3 结论

（1）温度对应力松弛行为影响显著，温度越高，应力

松弛极限越低，在 650 ℃时，应力松弛极限为 28.3 MPa，
而在 800 ℃时，应力松弛极限为 0.76 MPa，材料内部应力

基本释放完成；预应变对应力松弛行为的影响受温度限

制，在 650 ℃下，预应变越大，第一阶段应力松弛速率越

快，在 800 ℃下，预应变对应力松弛行为几乎没有影响。

（2）基于 TA32 钛合金应力松弛行为，采用五次延

迟函数构建了 TA32 钛合金应力松弛显式本构方程，通

过时间关联蠕变应变速率与应力，建立了基于应力松弛

行为的 Arrhenius 蠕变本构模型，能较好描述 TA32 钛

合金蠕变应变率与应力的关系，所获得的试验值与预测

值之间的相关系数为 0.9868，平均相对误差为 14.1%。

（3）用 Arrhenius 型蠕变本构模型对加强框零件进

行了热成形有限元模拟，预测精度可达 93.85%；保压阶

段能有效降低零件成形后的回弹，随着保压时间的延

长，零件回弹量减小。
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