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飞机整体壁板时效成形技术

西北工业大学现代设计与集成制造技术教育部重点实验室    熊　威　甘　忠

由于时效成形所得到零件残余应力小，成形过程中

不需要过多的夹具，工艺可重复性好，能够提高可时效铝

合金的抗疲劳特性等优点，因此成为大尺寸、内部结构复

杂的整体壁板成形的重要解决方案。
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整体壁板是飞机的整体结构承

力件，其特征是壁板的分隔薄板部分

（蒙皮）与其他各个结构要素如加强

筋条、下陷和凸台之间，以及其他各

个结构要素之间是由连续的材质结

合构成的一体化结构。

整体壁板可以实现零件的等强

度设计，能够提高结构效率，适宜承

受集中载荷且气动外形光滑流线；

与相关构件的协调性好，可以节省装

配工时和生产准备周期，适宜制作飞

机密封构件 [1]。由于激光焊接和摩

擦焊接技术的出现，可以使用不同的

材料制造分隔薄板和加强筋条，同时

提高了材料的利用率。

时效成形技术是在 20 世纪 50

年代初期为成形整体壁板零件而发

展起来的一项技术 [2-3], 即高温下利

用金属的粘性 , 将弹性变形逐步转

化为永久性塑性变形的一种成形方

法。典型的时效成形工艺过程分为

3 步 [4]。

（1）加载：将整体壁板通过一定

的加载方式，如机械模具、热压罐等

方式，使其产生弹性变形 , 与具有一

定外形型面的工装紧密贴合。

（2）时效：使用加热炉或热压罐

加热零件和工装 , 并且保温一段时

间 , 材料在此过程中受到蠕变、应力

松弛和时效等机制的作用 , 内部组

织和性能均发生较大变化。

（3）卸载：在保温结束后，去除

对零件施加的载荷 , 零件中部分弹

性变形转变为永久塑性变形 , 从而

获得所需外型。

由于时效成形所得到零件残余

应力小，成形过程中不需要过多的夹

具，工艺可重复性好，能够提高可时

效铝合金的抗疲劳特性等优点，因此

成为大尺寸、内部结构复杂的整体壁

板成形的重要解决方案 [5]。

本文对时效成形的概念、模具结

构形式、模具型面设计方法和时效成

形的有限元仿真方法进行了探讨，并

且论述了相关技术的实施细节。

概念辨析

时 效 成 形 [6] 在 英 文 文 献 中

通 常 被 称 为 蠕 变 时 效 成 形（Creep 

Age Forming）或者热压罐时效成形

（Autoclave Age Forming），但是前者

中的“蠕变”二字并不是指在成形过

程中零件的蠕变，即不是指这样一种

工艺过程：首先对零件施加压力，使

零件产生一定的变形，但是并不贴

模；然后对整个装置加热并且保温

一段时间，在这段时间内零件在载荷

的作用下发生蠕变，逐渐和模具贴

合；最后卸载回弹。因为在关于时效

成形过程的描述中强调在第 1 步加

载时零件已经完全贴模，而在第 2 步
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时效时零件的位置是保持不变的 [6]。

因而时效成形的工艺过程更接近于

应力松弛的过程，而不是蠕变过程。

然而，对于时效成形和应力松弛

成形（校形）是否是同一种工艺，存

在不同的意见。一种意见认为两者

不是同一种工艺，说法见于常荣福所

著的《飞机钣金零件制造技术》，书

中认为时效硬化成形和应力松弛成

形在材料初始状态、加热温度和回弹

3 个方面不同 [2]。时效硬化成形所使

用的材料在成形前处于淬火状态，应

力松弛成形的材料是人工时效状态；

时效成形的温度是人工时效温度而

应力松弛成形使用的温度低于时效

温度；并且时效成形的回弹量小，应

力松弛成形的回弹量大。

第 2 种意见见于《航空制造工

程手册》，在手册的目录中只有应力

松弛成形（校形），而将时效成形作为

应力松弛成形的一个特例，即对于人

工时效强化的铝合金壁板，应力松弛

成形与时效强化同时进行，并且称为

时效应力松弛成形 [1]。

另外，文献 [2] 中的时效硬化成

形还有一个显著的特征，即回弹量

小，并且壁板的不同内形壁板的不同

外轮廓形状和壁板的不同厚度，对时

效成形后的回弹量没有多大影响，或

可以忽略不计。这种论述也和一般

文献中的观点截然相反，一般的文献

论述中认为由于时效工艺的限制，应

力松弛无法完全消除残余应力，时

效成形的回弹量远大于通常钣金成

形的回弹量，可以达到 70% 以上 [7]。

造成这种差异的主要原因是材料的

初始热处理状态。在文献 [2] 中限定

时效成形的材料状态是淬火状态，一

般文献中在时效成形过程中是将材

料从低时效状态到高时效状态，如将

2124T351 时 效 处 理 到 2124T851 状

态，时效时间相对较短，所以应力释

放不如从淬火状态开始的时效充分。

此外，在实践中还有一种做法，

即将应力松弛温度提高到时效温度，

如对 2124T851 在 190℃下进行应力

松弛 [8]。显然温度的提高，可以缩短

获得同样松弛量的时间，但是必须特

别注意材料发生过时效的可能。

综合上面论述，文献 [2] 中对于

应力松弛成形和时效成形的定义较

为严格，所以概念分裂成了两种不同

的工艺；而文献 [1] 则采用了较为折

中的说法，将应力松弛成形和时效成

形统一到一个概念下。时效成形的

工艺特点与成形开始和结束时刻的

材料热处理状态密切相关，这是在工

艺路径选择和模具设计时必须考虑

到的问题。

与时效成形温度相关的另一个

问题是，不同设备之间加温加压工艺

路线能否相互转化。因为热压罐的

加温加压速度和热压罐的型号以及

配套设备有密切的关系。模具型面

的设计，是根据特定一套加温加压和

降温降压的工艺路线进行的，因为工

艺试验通常是在性能较差的、较小的

设备上进行。而在实际生产中，会使

用较大、性能较好的设备，这样定出

来的工艺路线对于性能更高的设备，

不能充分发挥设备的能力。目前关

于压力的结论是，时效成形的时间长

于加载时间的 4 倍，加载阶段的粘塑

性对回弹的影响可以忽略 [9]，但是关

于升温过程没有查到相关的文献。

模具结构

如果排除仅用于试验研究的模

具结构，时效成形模具主要可以分为

3 类，分别是点阵式、框板式和整体

式模具。

点阵式模具（图 1）属于机械加

载的模具，通过调整多个螺栓的相对

位置或者外形卡板 [4-10]，来替代构成

连续的模具型面。零件使用螺栓卡

板或者液压卡板夹紧，虽然夹紧力较

小，但是生产使用方便，使用普通的

热处理炉就可以进行成形。

整体式模具（图 2）是使用数控

机床在整块金属上加工出完整连续

的模具型面。在成形时，使用真空袋

和导气毡进行封装，放入热压罐中抽

真空并且加压进行加载。显然如果

需要成形的零件尺寸很大，需要较大

的数控机床才能够完成型面的加工。

框板式的模具（图 3）介于整体

式和点阵式模具之间，使用若干块加

工有型面的肋板，相互之间间隔一定

距离构成型面。肋板一般是可以拆

卸的，这样可以分别加工后再装配，

出现成形偏差后修整模具也比较方

便。同时可以只制造一套模具框架，

而使用不同的肋板生产不同的零件。

当然，上述可能性只是建立在肋

板可拆卸的基础上，因为最终模具的

精度要包含肋板的装配误差，这对模

具结构的设计和装配提出了较高的

要求。为了规避这一困难，有的框

图3  框板式模具

图1  点阵式模具

图2  整体式模具
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板式模具采用了装配后再加工的方

法制造，但是这种方式值得商榷。放

弃了框板式可拆卸、可分别加工的优

点，又要使用和整体式模具同样大小

的数控机床，直接设计成整体式似乎

是更好的选择，这样还可以节省装配

模具的工时。另外在实践中，生产单

位反映初期模具的成形精度较高，但

随着成形次数的增加，成形精度呈现

出逐渐下降的趋势。这有可能与装

配组合结构的刚度不足有关。

在使用图 3 中的模具成形带有

筋条的整体壁板时，使用的是整体式

封装。图中模具的底板是一块完整

的铝板，和肋板框架没有连接关系，

只是在 4 个角开有螺纹孔用于安装

起吊螺钉。封装时，将肋板框架连同

零件一起封装在底板上。因为根据

经验，在成形过程中封装失效，真空

袋内外压力差消失，往往是由于密封

胶在高温下软化，出现漏气所致。因

此使用边缘式封装，要多使用一圈密

封胶，就增加了漏气的可能。而对于

整体壁板上的筋条，只要加厚导气毡

的厚度，就没有明显的影响。

模具型面设计

由于时效成形的回弹量远大于

传统的钣金成形工艺，因而考虑回弹

补偿的型面设计对于时效成形有特

别重要的意义。目前，主要有两种型

面设计方法，分别是几何补偿法和迭

代补偿法。

1  几何补偿法

几何补偿法是一种单步法，在进

行几何补偿之前，需要获得回弹前后

试件半径的对应关系模型作为补偿

的基础，回弹模型可以通过简单试件

的工艺试验、有限元计算或者力学计

算得到。补偿的一般步骤是：（1）离

散，将零件的设计曲面根据零件的外

形和内形离散成为具有单一回弹规

律的小段，一般是将离散出的小段近

似使用圆柱面表示；（2）补偿，根据

回弹模型，计算每一个小段的模具外

形；（3）拼合，将补偿后的小段圆柱

面，按照一定的几何规律，如保持弧

长不变并且二阶连续的条件，拼合起

来，并且拟合形成模具型面 [8，11-12]。

因为补偿的过程不涉及力学模型，主

要是进行几何关系的计算，所以称为

几何补偿法。

几何回弹补偿方法的特点是将

回弹模型表示成回弹前后半径的对

应关系，并且在几何补偿过程中需要

拟合圆柱面或者圆弧。如果从平面

曲线的基本方程角度出发，将回弹模

型表示成回弹前后曲率的对应关系，

则可以省略圆弧的拟合和拼合而直

接得到补偿后的曲线，具体过程如

下。

将零件的设计曲面离散成平面

曲线，并且假设回弹模型为：

          κm = F
�
κp


，� （1）

式中，κp 是零件的曲率，κm 是模具的

曲率。

选定补偿起点和起点处的切向

量。根据回弹补偿公式（1）计算每

一点曲率的补偿值，假设弧长不变，

并且通过平面曲线的基本公式（2）

计算补偿后相应的节点坐标。
x =

 s

s0
cos φ (s) ds + x0

y =
 s

s0
sin φ (s) ds + y0

，�（2）

其中 , φ (s) =
 s

s0

κ (s) ds + φ0 ，κ（s）

是补偿后曲线的曲率方程，s 是弧长，

（x0，y0）是曲线的起点，φ0 是 x 轴与

曲线在起点处切线的夹角。

在所有点计算完成后，拟合曲

面，得到补偿后的模具型面。这种补

偿方法曾经用于西北工业大学为成

飞公司开发的“时效模具 CAD 系统” 

中，取得了良好的效果。

2  迭代补偿法

迭代补偿通常是由有限元仿真

驱动，一般以壁板的理论外形作为迭

代计算的初始型面，使用该型面仿真

时效成形过程，并且给出成形后的型

面和设计外形之间的误差；根据误

差，使用一定算法如偏差调整法 [13]，

对模具的型面进行调整；再次使用

有限元计算仿真误差，直到成形误差

小于预定值为止。

因为迭代补偿需要多次计算，并

且出于保证每次计算一致性的考虑，

适宜编程完成。其中有两个难点，其

一是有限元模型的健壮性，时效成形

的仿真是多体分析，要涉及到零件

和型面的接触，如果模具型面不够良

好，接触分析很容易不收敛，而模具

型面在每一次计算中都要进行调整，

很难保持较好的接触性能；其二是

配准算法的全局收敛性，仿真得到的

零件外形和零件的理论外形的空间

位置一般不相同，需要进行配准后才

能进行比较误差。理论外形一般比

较平缓，缺乏特征，尺寸又较大而迭

代的误差限一般都设在 1mm 以下，

配准稍有偏差都会带来较大的误差，

影响迭代计算的收敛性。

无论是使用几何回弹补偿设计

的型面，还是使用迭代补偿设计的型

面，在实际成形的时候都有产生偏差

的可能。当然这里产生的偏差也可

以使用和迭代补偿同样的方法进行

补偿。但是除此之外还有其他的方

法，成武冬 [14] 首先将传递函数的概

念应用于时效成形的模具型面修整。

将整个成形和模具修整的过程看作

一个线性闭环控制系统，如图 4 所

示。通过空间傅立叶变换来表示模

具型面和零件曲面，近似的建立模具

修正的线性模型，实现了对模具型面

的试验修整。

分析上述控制系统，系统以模具

型面为输入，零件外形为输出，零件

的设计外形已知，但是对于系统本身

只有部分的了解，处于“灰箱”状态。

同时对于任意一个型面输入都可以

给出相应的零件外形输出，是属于系

统辨识问题，而成武冬 [14] 则将型面

修整作为系统控制问题来处理，为了

能够使用线性模型来近似，首先需要

给出两个很接近最优解的模具型面，
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使得可以应用的修整范围非常小。

如果作为系统辨识问题来处理，则有

可能获得在更大范围适用的模型。

有限元仿真

用于时效成形模拟的材料本构

模型可以分为 3 类 [6] ：（1）应力松弛

/ 蠕变模型，如 Narimetla 等 [15] 采用

非线性 Maxwell 粘弹性应力松弛模

型进行仿真，发现模具和零件的外形

存在几何相似性；王田修 [16] 使用经

典蠕变模型研究了时效时间、温度和

筋高对回弹的影响。（2）统一蠕变

模型，Ho 等 [9] 使用蠕变损伤模型，

对不同曲率的时效成形进行了研究。

（3）蠕变时效模型 [17]，此类模型不仅

可以预测应力松弛，而且可以模拟时

效成形中的沉淀相析出和屈服应力

演化。

本构模型中的材料参数一般是

通过材料性能试验来确定。首先测

得材料在一定条件下的应力应变或

者和时间关系的曲线，然后通过单纯

型法、遗传算法等优化算法拟合出材

料参数。

另一种确定材料参数的方法是

反分析。以实物试验的结果为目标，

使用优化算法调整有限元模型中的

材料参数，以能够使有限元模型的仿

真结果和试验结果最接近的材料参

数值作为最优解。反分析的意义不

在于获得真实的材料参数，而在于得

到和试验结果一致的有限元模型，因

为像前文所论述的以有限元驱动的

迭代补偿方法，如果没有精确的有限

元模型，就无法实施。也可以这样理

解，反分析是在材料参数上人为制造

一个误差，来补偿有限元模型其他部

分所产生的误差。

时效成形的有限元仿真一般使

用 ABAQUS/Standard 求解器进行求

解。但是对于迭代补偿的情况，因

为模具型面总是在不断变化，很难

保证良好的接触性能，使用程序自

动计算，又排除了对模型进行人工

调整的可能。为了提高有限元模型

的收敛性，可以使用 ABAQUS 传递

计算结果的功能，将时效成形的 3 个

步骤分别计算，其中加载步骤使用

ABAQUS/Explicit 求解器计算，以获

得对接触问题较好的收敛性；而将

时效步骤和回弹步骤使用 ABAQUS/

Standard 求解器。虽然蠕变时效本

构模型的功能更为强大，但是出于提

高收敛性的考虑，尽量使用 ABAQUS

自带的本构模型，它的收敛性要优于

用户编写的材料子程序。

与有限元相关的另一个问题是

有限元软件前置和后置处理程序的

二次开发。ABAQUS 的二次开发一

般使用 Python 语言进行 [18]。如果要

实现有限元驱动的迭代补偿，需要编

写许多较为复杂的数学函数，先期工

作量比较大。所以朱加赞 [19] 选择使

用人工操作的方式进行，不仅效率低

下，而且也使得研究结果缺乏广泛

应用的可能性。解决问题的关键是

要了解 ABAQUS 的脚本文件，前处

理 inp 文件和可以输出结果的 dat 文

件都是文本文件，所以任何可以实现

文本文件读写的开发环境都有进行

ABAQUS 二次开发的潜力。Matlab

可以进行文本文件读写，并且又具有

丰富的数学函数，可以节省编程工作

量，是进行 ABAQUS 二次开发的较

好选择。

结束语

目前在我国，由于新型飞机研制

的推动，经过各相关单位的数年研

究，时效成形技术已经开始进入工程

实用阶段，但是在工艺路径优化、微

观组织和材料性能控制、模具结构优

化、开发新的补偿算法和多级时效

成形、振动时效成形、焊接壁板的时

效成形等方面，还有许多工作有待开

展。时效成形作为一种重要的壁板

成形技术，对其开展相关研究有利于

提高我国航空制造业的壁板制造能

力，并且可以为大型运载火箭的壁板

制造积累相关技术。
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图4  时效成形闭环控制系统
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