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增材技术是一项“变革性”的设计、制造一体化技

术，具有诸多技术优势和潜力，但存在个异化强、工艺窗

口过窄等问题，变形、开裂、力学性能等控制仍是关键技

术。尽管在某些型号上已开始试用，但仍需要充分的工

程化验证，并持续开展应用技术研究。

增材技术在飞机结构研制
中的应用*

Application of Additive Manufacturing Technology on Aircraft Structure 
Development

王向明

　　研究员，博导，中航工业沈阳飞机设

计研究所副总设计师，中航工业增材制

造技术专业委员会副主任，国防科技工

业激光增材制造技术研究应用中心副理

事长，先进制造技术专业组专家，中航工

业结构强度特级专家。研究方向为飞机

新型结构快速响应多约束设计 / 制造一

体化技术。承担十二五预研大型项目 7

项、在研型号攻关项目 9 项，曾获国家技

术发明一等奖、国防科技进步一等奖 (2

项 )、第九届航空航天月桂奖 ( 技术先锋

奖 )、航空报国金奖 (2 项 ) 。撰写出版

专著 4 部，拥有授权发明专利 7 项，发表

文章及重要研究报告 70 余篇。

协助洛·马公司占据美国国防部每年

高达 1/3 的订货量，甚至控制世界防

务市场 40％的份额。该团队运行的

原则是周期、性能、成本、简单、独立、

高效、灵活，设计与制造紧密结合。

美国波音公司的“鬼怪”工作队也具

有同样作用。俄罗斯的飞机设计局

也拥有自己的试制工厂（如苏局、米

局等），其作用与“臭鼬”、“鬼怪”工

作队大体相当。

飞机机体结构是航空武器综合

系统的载体和平台，其自身既要承受

和传递使用载荷，又要承载飞机各功

能系统、武器系统等，同时为飞行员

和机载设备提供可靠的工作环境，因

此机体结构的作用不言而喻，其研制

的核心要求是轻质高效、长寿命、多

功能、低成本、快速响应，其优劣决定

着整个型号工程的成败。由此可见，

现代飞机结构快速试制特点

以战斗机为代表的现代飞机具

有技术先进、系统复杂、小批量、多品

种、成本高等特点，要求快速响应试

制。一代飞机，一代技术。现代飞机

的研制需要从技术验证机开始。在

确保较好性能的前提下，以较短的周

期、较低的成本快速试制出技术验证

机，实现所需先进技术的快速工程化

验证，以便为型号的后续工程化发

展提供技术支撑。较为成功的是美

国洛克希德·马丁公司的“臭鼬”工

作队，其新型技术验证机层出不穷，

不仅通过 YF-22 及 X-35 验证机最

终赢得 F-22、F-35 研制权 [1-2]，而且

还帮助洛·马公司成功研制出 F-16、

F-117、U-2、SR-71、C-5、C-130、

P-3、F-80、A-12 等多个著名机种，
*　装备预研项目“飞机翼身整体结构先进制

      造技术集成验证（513181XXX）”资助。
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机体结构平台的快速试制是整个技

术验证机研制，甚至型号后续工程化

发展的前提与保障。

飞机快速试制的主要特点是研

制周期非常紧，资金投入较少，跨代

技术较多。作为飞机的平台载体，机

体结构如何摆脱传统“刚性”工艺束

缚，满足“研制快、性能好、费用廉”

要求，开发以“柔性无模敏捷制造”

为核心的飞机机体结构快速试制技

术是急需解决的核心问题。目前，主

机厂在飞机批产和新机研制方面资

源纷争严重，矛盾十分突出，批产依

托的理念、目标、机构、管理、流程、人

员等诸多方面与快速试制存在较大

差异，特别是在技术运用上存在明显

不同。

在飞机批产中，传统制造技术仍

占绝大部分比例，每个构件的生产都

需要大量配套的刚性模具、工装来保

证。以大型锻件加强框、梁类零件为

例，不仅需要铸锭、制坯、制模、锻造、

机加等多个工艺环节，而且需要配套

大型模具、重型锻造装备，导致工艺

环节复杂、周期长、响应慢、成本高、

材料利用率低，无法满足新机机体结

构快速试制“快、好、廉”的特殊需求。
新机结构快速试制以“快、好、

廉”为研制目标，要求轻质高效、长

寿命、多功能、低成本、快速响应，需

要摆脱传统工艺束缚，构建创新结

构，突破技术瓶颈。

增材技术以金属粉末、金属丝材

为原材料，以激光、电子束等为热源，

将粉材、丝材逐层熔覆沉积，直接由

零件 CAD 模型完成全致密、高性能、

“近终形”复杂金属零件的成形制造，

是一种低成本、快速、高效、数字化的

先进制造技术，也是一种“变革性”

的设计、材料、制造一体化的先进技

术（见图 1），尤其适合于飞机结构大

型、高性能、复杂金属结构件和功能

件的快速试制，无需模具及锻造工业

装备，材料利用率大幅度提高，并具

有响应快、成本低、柔性高效等显著

特点，为新机结构快速响应试制提供

了新的机遇，也为创新结构设计提供

了物理实现平台。

对于金属增材大型复杂主承力

结构，变形、开裂、力学性能控制是关

键。此外，增材技术工艺窗口窄、个

异化非常强，即使相同的设备、工艺，

只要零件略有差异也需要进行工艺

适应性研究，而且基于技术成熟度逐

级提高的工程化验证必须要充分，与

复合材料的“积木式”验证有相似之

处。

增材技术的显著特点之一是“超

快反应”。由于省略了原材料制备、

坯料准备、模具工装制造等工艺环

节，具有“高度柔性”，对于设计更改、

超差、修理等具有独特优势，可满足

飞机结构快速试制对“快”的需求。

例如，图 2 所示的钛合金加强框激光

成形毛坯制备仅需 4 周时间，而且不

需要模具和复杂工装。

现代战斗机对结构要求日益苛

刻，导致重量与寿命、功能与成本等

出现诸多难以协调的矛盾，甚至出

现“设计极限”。传统工艺制造方

法创造出很多“经典”的结构构型，

同时也将其牢固束缚。在现有制造

技术水平下，即使将各种技术能力

发挥至极致，也难以满足新一代飞

机对机体平台性能不断提高的苛刻

需求。第四代战斗机的结构重量系

数也只能控制在 0.28~0.30、寿命在

6000~8000h 的“极限”内。例如，最

具代表性的美国 F-22 的 0.29 结构

重量系数和 8000 飞行小时寿命指标

就说明了结构“设计极限”的存在。

传统的“经典”结构设计是一种

制造技术优先的设计方法，设计服从

制造，大量较优结构由于无法实现制

造而被迫放弃，结构效率较低。若想

进一步改善轻质高效、长寿命、多功

能、低成本的结构属性，就必须突破

传统结构构型的束缚，在结构形式上

有所突破和创新，并具备工程可实现

性（见图 3）。

具有“变革性”的增材技术为突

图2   钛合金加强框激光成形构件数模（投影面积 5.02m2、长3.62m） 

图1   航空用金属材料增材制造技术

金属材料增材制造技术

激光沉积成形 电子束熔丝成形 激光选区熔化 电子束选区熔化
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破飞机结构“设计极限”提供了可能，

可制造出一些过去无法实现的大型复

杂整体结构和多种材料复合的梯度结

构，甚至功能与结构融合的一体化结

构。这不仅拓宽了飞机结构设计域，

而且会促进结构设计创新和制造技术

的发展，从而为突破飞机结构“设计

极限”提供了一条全新的技术途径。

适合战斗机结构快速试制的增

材技术主要包括骨干钛合金、超高强

钢的激光和电子束熔化沉积成形技

术，用于研制飞机大型、复杂主承力

结构，最大厚度应在 80mm 以下；钛

合金、铝合金、高温合金的激光、电子

束选区熔化成形技术，主要用于研制

飞机功能结构和功能结构一体化创

新构件，最大厚度应在 5mm 以内。

飞机结构增材技术研究及应用

1    无结构基板成形技术

美国 Aeromet 公司作为较早开

展钛合金结构件激光成形技术研究

的机构，曾倡导在已有的板材（货架

材料）或锻铸件毛坯上直接生长增

材结构，即传统工艺与增材的复合制

造技术，并一度主导了该领域的技术

方向。而实际上，该技术方向虽在理

念上很先进，但却带有一定的局限

性。在次承力件激光成形研究中发

现，钛合金薄板作为结构基板上直接

激光成形的增材结构，由于熔池的往

复运动，使得基板持续冷热交替，导

致晶粒粗大，基板翘曲变形或残余应

力较大（见图 4）。结构基板自身的

力学性能下降很多，特别是疲劳性能

下降得更明显，例如在 2.5mm 厚的

TA15 板材上直接激光成形件的光滑

疲劳试样的疲劳寿命甚至低于母材

Kt=3 的缺口疲劳性能，即其当量 Kt

大于 3，这样的力学性能绝无在飞机

主承力结构中应用的可能，即使用于

次承力件也存在较大技术风险。

因此，提出了无结构基板成形技

术。由于没有可直接利用的高性能

结构基板，全部结构都需要以增材的

办法生长出来，而如何提高成形效率

就成为关键技术问题。虽然无结构

基板成形技术是针对次承力件开展

的，但实际上为后续大型、复杂主承

力结构的增材制造及其在型号上的

成功应用扫清了技术障碍。

2    成形连接技术

在大型复杂结构的增材成形过

程中，扫描路径长，成形周期长，残余

应力累积十分严重，变形或开裂是必

然的。由于送粉扫描、熔池的往复运

动和冷热循环，残余应力逐步累积，

其严重程度与零件构型、几何尺寸、

熔池运动、扫描轨迹、材料特性存在

复杂的关联关系。虽然通过工艺优

化可以适当缓解、延缓变形或开裂时

间，但是无法从根本上消除残余应力

（电子束选区熔化除外），终将导致变

形甚至开裂。

为此，提出了“离散分段成形 +

成形集中连接”（发明专利）的技术

途径。依据零件的结构特征，结合增

材成形工艺优化，将整个零件离散成

若干段，分别进行增材成形，但必须

将每段成形的残余应力累积控制在

临界值之内（该临界值因零件的材

料、构型、尺寸、增材工艺的差异而不

同）。分段成形之后，必须进行去应

力退火，并对各分段进行成形连接。

所谓成形连接不同于焊接，是利用同

样的增材成形工艺将分段部分以“一

边成形、一边连接”形式组合成形，

在材料、工艺、结构属性上与所用的

图4   基板成形零件图3   增材技术使结构设计从经验设计向最佳设计转变

制造约束设计

传统经验设计

基于增材技术
实现 60% 减重

最佳构型设计

经验性的设计

设计引导制造

最优化设计

制造性优先的设计 功能性优先的设计

不考虑工艺
实现约束

考虑工艺
实现约束
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增材技术没有本质区别。

3    新型增材结构技术

基于增材技术特点，结合飞机结

构的研制需求，可创造出多种新型增

材结构，如大型整体结构、梯度复合

结构、多功能一体化结构等。

利用增材技术可以实现大型复

杂整体结构的制造（见图 5）。大型

整体结构是公认的高效率结构，以机

翼和机身整体框梁为例，能够有助于

减小机翼根部参与区域，实现融合区

域结构减重，减少疲劳薄弱环节，提

高寿命，改善结构动力学品质，缩短

制造周期，降低制造成本等目标，但

需要关注损伤容限设计以确保有效

控制裂纹扩展，保证结构安全。 

增材技术为实现金属梯度复合

高效率结构提供了可能。所谓金属

梯度复合结构实际上是将两种或两

种以上的金属结构材料通过增材技

术制造成一个整体结构件，材料布局

按照设计意图进行（见图 6）。同比

单一金属结构件，减重效率在 5% 以

上，疲劳寿命增益 10% 以上，而且可

兼顾耐热、抗蚀、耐磨等功能。研究

结果表明，梯度过渡区的静力与疲劳

性能均介于两种复合的金属材料之

间。

传统制造模式中，飞机的结构和

功能是两个独立的系统，应分别进行

制造和试验验证，最后通过装配组合

在一起。二者线性累加，出现重量冗

余，不仅导致重量超标，而且制造周

期长、可靠性低、成本高。增材技术

为实现功能结构一体化提供了技术

途径，使吸波隐身、减振降噪、耐热抗

蚀、自洁除冰等功能结构一体化成为

可能（见图 7）。

4    增材结构疲劳特性评估技术

金属的激光成形、电子束成形在

属性上与堆焊是一致的。为此，开展

了为飞机钛合金焊接结构开发的疲

劳特性评估的当量 Kt 法在增材结构

上的适应性研究 [3-4]。

当量 Kt 法：在相同疲劳载荷下，

将金属增材成形件等同“堆焊”结构

件，当其疲劳寿命与应力集中系数为

Kt 的同种金属材料无缺陷快速成形

母材中值寿命相同时，则认为他们具

有相同的 Kte，称 Kte 为该金属增材成

形件的当量应力集中系数。

当量 Kt 法可作为评价成形工艺

和质量优劣的初步判据，用于工艺参

数选取和质量控制。如果对指定金

属材料的增材制造工艺及质量加以

比较 , 从疲劳特性角度看 , 若 Kte 高

则工艺及质量就差 , 反之亦然。Kte

还可用来确定增材结构件的 S-N 曲

线 , 从而进行各种谱载下增材制造

结构件的寿命计算。

Kte 服从对数正态分布：

       ，

    ，

    ，

    ，

      ，

式中，A 与 a 为形状参数，C 为 N ←

∞对应的理论疲劳极限。

    ，

式中，Ci 为每个增材结构件在制定

应力下的理论疲劳极限，Ci 可依据

K=i 的增材结构件均值疲劳试验结

果予以确定，其方法如下：

     ，

       。

恒幅应力下的疲劳性能评定方

法：

  。

式中，N50 为目标寿命。

图7   多功能一体化结构

图6   异种材料梯度结构

3
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梯度区域

两种钛合金复合整体制件

BT22

BT20

BT20

TA2

图5   框梁一体化整体结构

连接区域
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试制，应围绕增材技术构建快速试制

技术体系，以更好地实现“快、好、廉”

的快速试制目标。

（3）增材技术存在工艺窗口过

窄、个异化较强等问题，因此工程化

验证要充分。只有技术成熟度达到

6 级以上 , 装机试用才是相对安全

的。需要经过“小试、中试、大试”3

个尺度的考核与测试，即分别考核材

料和工艺属性、结构与功能极端考

核、产品有效性测试。

（4）持续深入开展增材新结构

技术研究，以飞机结构大型整体化、

梯度复合化及功能结构一体化为技

术方向，激发想象力，开展有关增材

结构多种创新构型技术研究，以突破

飞机结构“设计极限”。
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5    增材技术在飞机结构中的应用

基于无结构基板成形、大型复杂

结构成形连接、增材创新结构构型研

究以及增材结构疲劳特性评估等核心

技术研究与储备，在飞机结构增材技

术应用研究方面取得了实际效果，为

多个型号快速试制发挥了重要作用。

应用研究历经 3 个重要发展阶段——

次承力结构装机应用、主承力结构飞

行考核及形成规模化应用的能力（见

图 8），包含激光成形、电子束成形两

种工艺和 TA15、TC4、TA2、A-100 4

种金属结构材料及加强框（见图 9）、

梁、肋、接头、起落架等构件。

对飞机结构增材技术的
发展建议

增材技术是一项“变革性”的设

计、制造一体化技术，具有诸多技术

优势和潜力，但存在个异化强、工艺

窗口过窄等问题，变形、开裂、力学性

能等控制仍是关键技术。尽管在某

些型号上已开始试用，但仍需要充分

的工程化验证，并持续开展应用技术

研究。为此，提出如下建议：

（1）增材技术被誉为“想象力”

技术，不仅是单纯的制造技术，设计

创新源头作用尤为重要，因此应将

“增材制造”理解为“增材技术”。设

计是主导，材料是基础，制造是手段，

加强设计与制造一体化协同，以充分

发挥增材技术的独特优势和作用。

（2）增材技术具有高度的柔性、

超快的响应，非常适合飞机结构快速

图8   增材技术在飞机结构上应用的3个重要阶段

三型飞机装机使用，一型飞机方案验证

激光成形、电子束成形

TA15、TC4 钛合金，A-100 钢

加强框、起落架、梁肋、异型构件

飞机应用

两种工艺

三种材料

四类构件

X 型飞机

2005 2008 2012

次承力结构应用

主承力结构应用

结构规模应用
Y 型飞机

Z 型飞机

图9   激光成形前起落架支撑框


