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航空复合材料结构安全性能至关重要，针对其可见尺度损伤识别、疲劳微损伤累积表

征和剩余寿命预测 3 个方面激光超声检测技术近几年取得了哪些研究进展？随着 SiCf/

SiC 复合材料在航空航天等领域高温热端部件中的推广应用，对其无损检测与评估技术

的需求尤为迫切，对此专家学者和工程技术人员进行了哪些有意义的探索？此外，钛合金

的实时监测技术、直接能量沉积增材制造过程中气孔的在线监测技术、航空管件制造精度

检测、微铣削表面质量检测标准以及工业机械臂在多工位作业时如何实现与工件的精确

对准也将在本期一并呈现。

本期邀请到南航、航空工业制造院、沈航、苏大、长春理工等单位的科研团队围绕上述

内容进行探讨，展示最新研究成果。在此，对各位专家团队的大力支持表示最诚挚的感谢。

                                           学术编辑  王雪坤

编-读-往-来

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

《航空制造技术》期刊中刊出的内容涉及到航空航天领域的多种技术，包括专

用工艺装备、先进材料成形、特种加工等。研究内容涵盖了新材料、仿真、加工制造

等多个维度，是该领域专业人员值得学习和借鉴的宝贵资料。同时，期刊内容以实

用性和先进性见长，有助于本专业科研人员学习交流。建议期刊在先进材料成形

方面增加国外相关领域的内容，进一步提高期刊的影响力，衷心希望期刊能够越

来越好。  

� 华中科技大学材料成形与模具技术国家重点实验室    滕  庆

《航空制造技术》期刊聚焦航空高端装备制造领域，既侧重对传统航空制造技术

的新思想、新进展的详细报道，也注重对具有应用潜力的航空新材料、新工艺、新技术

的跟踪，为广大航空科研人员和工作者提供了学习平台。

作为一名增材制造工艺人员，期刊设立的增材制造专刊和论坛能够丰富我的专

业知识储备，我将持续关注期刊的动态，快速了解当前研究进展。最后，祝期刊越办越

好！

� 中国航发沈阳黎明航空发动机有限责任公司    任慧娇
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简 讯 NEWS

2020 年 8 月 20 日，中

国增材制造产业发展芜湖

（繁昌）高峰论坛暨 2020
年中国增材制造产业年会

在安徽芜湖市举行，此次

年会由工业和信息化部装

备工业发展中心、安徽省

经济和信息化厅、芜湖市

人民政府指导，中国增材

制造产业联盟主办，繁昌

县人民政府协办。原航空

航天部部长林宗棠，中科

院院士都有为、俞书宏，工

信部装备工业一司一级巡

视员苗长兴、工信部装备

工业发展中心主任瞿国春

等出席。

来自清华大学、欧洲

科学与艺术院、国家药监

局、西安交通大学、中国商

飞增材制造技术应用研究

中心、中国汽车技术研究

中心、航天三院 159 厂等

国内知名专家学者，以及

德国 SLM Solutions、天津

镭明激光科技有限公司、

瑞士欧瑞康增材制造等国

内外优秀企业代表，围绕

增材制造新材料、新应用、

新趋势、协同创新与产业

化等主题发表演讲，共同

把脉全球 3D 打印技术应

用及产业发展，绘就 3D 打

印产业高质量发展新蓝

图。

期间，还为中国增材

制造产业联盟新聘任专

家、顾问，以及分工作组

成立进行授牌；举行长三

角增材制造联盟成立仪

式。围绕“长三角增材制

造产业发展”，相关行业专

家、企业代表、金融机构负

责人开展高端对话，大家

达成共识，将以论坛和年

会的召开为契机，安徽、江

苏、浙江和上海“三省一

市”将在增材制造领域开

展更加丰富且深入的合

作，激发更大的协同创新

力量，协作打造我国颇具

特色和影响力的产业聚集

区。

年会期间，举行了增

材制造与激光制造发展论

坛、增材制造与医疗应用

推进论坛和增材制造与产

业化推广论坛，各领域专

家与行业内人士交流分享

各自的发展情况和发展经

验。会上还举行了长三角

增材制造联盟成立仪式，

并开展高端对话，对长三

角增材制造产业发展进行

了深入探讨，进一步深化

了各方对加强长三角区域

合作的认识。

与会嘉宾还参观了芜

湖繁昌春谷 3D 产业园，了

解繁昌 3D 打印产业规划、

发展现状。

 （本刊记者   雪松）

2020年8月18~20日，

由中国航空工业集团有限

公司制造技术中心和中国

航空学会制造工程分会举

办的 2020 年度增材制造

和特种加工技术培训在西

安成功举办。

来自 20 多个单位的

30 多位部门负责人及相

关工作人员、技术人员参

加了此次培训。在增材制

造技术培训班上，北京航

空航天大学汤海波研究

员、西安交通大学田小永

教授、中国航空制造技术

研究院陈玮研究员、西北

工业大学朱继宏教授分别

从高性能大型金属构件激

光增材制造技术研究进展

及发展潜力、高性能纤维

增强复合材料 3D 打印及

应用探索、增材制造技术

发展现状及其应用的宏观

视角、飞行器结构轻量化

与性能优化设计几方面对

增材制造技术进行了解读

与分析。在特种加工技术

培训班上，南京航空航天

大学曲宁松教授、中国航

空制造技术研究院张晓兵

研究员、北京航空航天大

学张德远教授分别从电加

工技术、激光加工技术基

础及其在航空等领域的应

用、波动式高速精细超声

加工技术及装备 3 大方向

诠释了特种加工。最后，

参观了西安铂力特增材技

术股份有限公司的展厅和

车间。

此次技术培训增进

了相关领域工程技术人员

与专家之间的交流与探

讨，拉近了生产与科研的

距离，有助于推动增材制

造与特种加工技术工程应

用，解决技术落地难题。

 （本刊记者   雪松）   

10

复合材料具有质量

轻、比强度和比刚度高、延

展性好，以及抗腐蚀、导热、

隔热、隔音、减振、耐高（低）

温、耐烧蚀、透电磁波、吸波

隐蔽性、可设计性、制备的

灵活性和易加工性等特点，

成为飞机、火箭、航天飞行

器等装备制造的理想材料。

为充分探讨复合材料在航

空航天领域的发展及应用，

特别是在主结构上的应用

预研，加强学术交流，了解

国内外最新应用案例及解

决方案，由中国航空工业集

团有限公司制造技术中心、

航空工业江西洪都航空工

业集团有限责任公司、中国

航空学会制造工程分会联

合主办的“第二届航空航天

复合材料技术创新发展论

坛”于 2020 年 8 月 26~28
日在南昌举办。

航空工业洪都副总经

理陈顺洪为本届论坛致辞，

来自航空工业、高校、科研

院所 170 多位领导、专家、

学者和代表出席。中航复

合材料有限责任公司副总

工程师廖子龙、西安交通大

学机械工程学院副院长段

玉岗教授、西北工业大学飞

行器复合材料结构研究所

所长郑锡涛教授、航空工业

洪都复合材料厂副厂长马

军研究员、大连理工大学机

械制造学科负责人高航教

授、航空工业制造院复材中

心检测与评估研究室主任

刘松平研究员、北京化工大

学材料学院李刚研究员、航

空工业成飞程勇研究员、航

空工业强度所健康管理专

业特级技术专家肖迎春、浙

江大学徐强副教授、航空工

业洪都制造工程部复合材

料专业主任工艺师高翔作

了精彩报告。

本次论坛采用主题演

讲、互动交流、参观学习等

方式，为业内外人士提供了

一个交流最新技术、展示创

新成果、探讨行业未来发展

的高端对话平台，推动了技

术合作和资源共享。 左图

为论坛现场。

� （本刊记者    雪松）

2020航空航天复合材料技术创新发展

论坛在南昌成功召开

2020年度增材制造和特种加工技术
培训在西安成功举办

中国增材制造产业发展高峰论坛暨 2020 年
中国增材制造产业年会在芜湖召开

日本科学家研制出

了一种新型铁基超弹性合

金，可在极端温度下变形

并恢复形状。

超弹性合金是一类

具有超强弹性的材料，能

够变形并恢复到原来的形

状，这一特性使其被用于

从眼镜、围裙到医疗和牙

科应用等各种领域。其局

限性在于这些材料所能承

受的机械力受环境温度的

影响，目前所使用的超弹

性合金能够在 -20~80℃
的温度范围内工作。这些

合金由钛和镍等材料制

成，成本高昂，这意味着它

们大多以细线和管道的形

式使用。

日本东北大学的工程

师团队提出了一种超弹性

合金的新配方，可以大大

拓宽其潜在的应用范围。

这种新材料由铁、铝、镍和

铬制成，通过仔细控制铬

含量的浓度，该团队能够

生产出一种基本上不受环

境温度影响的超弹性合

金，在 -263~200℃的环境

中仍能保持其性能。

在太空探索中，用于

制造飞行器的材料需要在

最极端的环境中承受变

形，如在月球或火星上，

白天和黑夜的温度可能

在 -170~120℃之间波动。

它也有可能被用于建筑物

中的拉伸支架或桥梁中的

柱子元件，以提供更强大

的抗震能力。上图为新型

铁基超弹性合金。�

�  （本刊记者    雪松）

打造超弹性合金：极端温度下
变形并恢复形状
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美国空军研究实验

室正在开发一种用于制造

陶瓷基复合材料的陶瓷先

驱体聚合物接枝纳米颗

粒（或称毛状纳米颗粒，

HNP）。HNP 是一种混杂

材料，由固体纳米颗粒内

核和围绕在其周围像毛发

一样的聚合物外壳组成，

大小相当于一个小型病

毒。新的材料可用于制造

由陶瓷基复合材料制成的

飞机零件，如喷气发动机。

在陶瓷基复合材料的

制造过程中，用于将陶瓷

纤维粘合在一起的材料会

大大收缩并形成裂缝和孔

隙，为了解决这一问题，需

要使用具有良好流动性的

HNP 对陶瓷进行渗透，以

填充其中的裂缝和空隙，

在此项目中，研究人员使

用了无机硅聚合物来代替

以往的聚苯乙烯等有机聚

合物来作为 HNP 的聚合

物外壳。结果表明，之前

的填充材料需要经历 6~10
次渗透过程，新的填充材

料有望将渗透次数减少一

半，从而实现了更快的生

产速度和更低的生产成

本。� （本刊记者    雪松）

近日，清华大学魏飞教

授与张如范教授合作开发

了一种非接触声共振测试

系统（ART），使用化学气相

沉积来生长厘米级的碳纳

米管。然后，使用二氧化钛

纳米粒子装饰这些纳米管

以进行光学可视化，发现碳

纳米管疲劳寿命取决于应

变时初次缺陷的形成，并且

在较低温度下疲劳寿命更

高。具体来讲，具有不同手

性的 CNT 在共振中显示出

不同的颜色，因此，具有沿

其轴向发生结构或手性变

化的单个 CNT 将在该方向

上显示颜色变化。设计了

配备纳米探针系统的非接

触声共振测试系统，以研究

各个 CNT 的机械性能。作

者将 TiO2 纳米颗粒沉积到

悬浮的 CNT 上，以使其可

视化，并控制其共振频率，

这是通过改变弦线密度来

实现的。通过改变 TiO2 在

CNT 上的量，从而实现共

振频率从 MHz 降低到数

百 Hz。通过从由数字信号

发生器控制的扬声器发出

低频声波来激发共振振动。

与使用电子显微镜的普通

纳米材料测试系统不同，该

ART 系统在环境条件下不

仅避免了由电子束引起的

缺陷形成的可能性，而且还

可以测试数量级更长的样

本。

相 关 研 究 成 果 以

Super-durable ultralong 
carbon nanotubes 为题发表

在 Science 上。左图为碳

纳米管的结构和抗疲劳性

能。� （本刊记者　雪松）

厘米级碳纳米管抗疲劳性的最新检测技术

美国空军研究实验室开发
新型混杂纳米材料

新型3D打印工艺可利用多种材料打印部件
过去 10 年间，3D 打

印以每年超 20% 的增长率

快速增长，用金属和工程

聚合物打印出飞机、汽车

等各种部件。其中，选择

性激光烧结 (SLS) 是最常

用的制造工艺之一，可以

利用激光将微米大小的材

料粉末打印出部件。 
美国哥伦比亚大学

工程和应用科学学院创

新 ( 机械工程 ) 系 James、
Sally Scapa 和 Hod Lipson
教授表示：“SLS 技术一次

只能打印一种材料，有多

少产品是仅由一种材料制

成的呢？这一点限制了该

工艺的发展。” 
为了解决 SLS 技术一

次只能打印一种材料的问

题，Lipson 和他的博士生

John Whitehead 研发了一

种克服 SLS 技术的局限性

的新方法，通过将激光倒

置，让其指向上方，让 SLS
技术可以同时使用多种材

料生产部件。 
如果只采用一种材

料，SLS 工艺效果很好。

但采用多种材料时，一旦

粉末层沉积在打印床上，

将不能被移开，或者被另

一种粉末取代。 此外，在

标准的打印中，因为每一

层放置的材料都是一样

的，未熔合在一起的材料

会让人看不清正在打印的

物体，直到打印循环结束

才能看到打印的部件。所

以，打印完成之前，不一定

能够发现打印失败了，从

而会浪费时间和金钱。 
为此，研究人员找到

了一种完全不需要粉末打

印床的方法。他们设置了

多个透明的玻璃板，在每

个板上都涂有一层薄薄的

不同类型的塑料粉末。然

后，将一个打印平台放在

其中一种粉末表面上方，

引导一束激光从底面向

上穿过底部。该工艺根据

虚拟蓝图，可以选择性地

将打印平台上的一些粉末

以预先编程

好的模式烧

结。然后，该

平台被熔融

材料抬高，移

到另一个涂

有不同粉末

的 平 板 上，

再重复这一过程。整个工

艺可以让不同的材料合并

成一层或堆叠在一起。与

此同时，旧的、用过的平板

又不断被填满粉末。研

究人员通过用平均层高

43.6μm 的热塑性聚氨酯

(TPU) 粉末打造了一个 50
层厚、2.18mm 的样品，还

用平均层高 71μm 的多材

料尼龙和 TPU 打印出部

件，证明了该工艺的可行

性，也证明了在烧结过程

中通过向悬挂部件挤压平

板，可以打造出更坚固、更

致密的材料。 
目前，研究人员正在

利用金属粉末和树脂进行

试验，以便直接制成比用

SLS 系统制成的种类更多

的机械、电气和化学部件。

下图为打印的产品原型。�

� （本刊记者    雪松）

超疏水表面具有自清

洁、防冰、抗生物粘附、减

阻、油水分离等特点，有着

广阔的应用前景。但在实

践中，人造超疏水表面的

产品寿命明显短于实际预

期，特别是在暴露于恶劣

环境期间。因此，制备具

有耐磨损、耐冲击性的超

疏水表面，依旧是一个巨

大的挑战。 
清华大学郑泉水院士

团队通过在 3D 微骨架中

完全填充超疏水介质，制

得高机械稳定性的超疏水

微骨架纳米填料（MSNF）
薄膜，有望用于恶劣环境

下的飞机、轮船等。

MSNF 膜的制备： 将
粗糙的多孔铁浸入有机 /
无机复合溶液中，涡旋

10min，在室温下进一步超

声 15min ；后将样品在空

气中放置 15min，然后放

入 120℃的烤箱中，直到

发生涂层完全交联，充分

固化；最后，通过超声处理

约 20min 去除固化材料表

面上多余的残留物，得到

MSNF 膜。 
为 了 表 征 MSNF 膜

的机械稳定性，作者进行

了标准砂纸磨耗、冲击、

磨耗、刀刮擦和胶带剥离

试验。研究表明，高机械

耐磨性和抗冲击性结合

的 MSNF 薄膜在室外恶劣

条件下可以长期稳定地使

用。弯曲、扭转和亲 / 疏油

性研究表明，MSNF 膜具

有良好的柔韧性，在 15 次

弯曲循环后，仍具有良好

的抵抗弯曲循环的强度。

此外， MSNF 膜显示出出

色的超两疏性，在 30 个磨

损循环后，其超疏油性没

有发生任何变化。但在 60
个磨蚀循环后，疏油能力

显著下降。3D 图像表明，

超疏油性所需要的凹入结

构在磨损后被破坏，而超

疏水性所需的微 / 纳米结

构仍然存在，因此在过度

磨损后，尽管 MSNF 的疏

油性能下降，但其疏水性

不受影响。下图为 MSNF

膜的制备。

 （本刊记者   雪松）

清华大学研发出耐磨损、耐冲击、
自清洁的超疏水 /超疏油微纳复合材料
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面向航空复合材料结构的激光 
超声无损检测技术*

裘进浩，张 超，季宏丽，陶翀骢

（南京航空航天大学机械结构力学及控制国家重点实验室，南京 210016）

[ 摘要 ] 针对层合形式含曲面的航空结构大面积检测难题，基于非接触式扫描的激光超声检测技术得到了广泛的研

究与关注。该技术采用脉冲式激光激励结构中的超声波，获取超声波在检测区域内的传播数据，通过分析超声波传

播特征参数的变化，实现结构损伤和性能的评估。围绕使用日益广泛的航空复合材料结构，从结构脱粘损伤的识别、

疲劳损伤累积的表征和疲劳剩余寿命的预测 3 个方面，介绍了激光超声检测技术的相关研究进展。首先，以层合结

构为例，研究了脱粘损伤对超声波传播的影响，通过能量、波数等特征参数提取，实现了脱粘损伤成像；其次，研究了

纤维增强复合材料中基体裂纹累积对超声波模态转换效应的影响规律，通过量化模态转换效应对基体裂纹密度进行

表征；最后，建立了基于损伤形式的复合材料疲劳演化模型，采用贝叶斯模型平均和激光超声的波速测量，完成了剩

余疲劳寿命的预测，为未来激光超声检测在航空复合材料中的应用提供了参考。

关键词： 激光超声；无损检测；复合材料；脱粘损伤；模态转换；疲劳寿命

DOI:10.16080/j.issn1671-833x.2020.19.014

为了保障航空结构的安全和可

靠性，无损检测技术已在航空领域

中得到了广泛的应用。其中，超声

检测由于具有操作方便、穿透性强、

无辐射等特点，成为目前应用最为

广泛的无损检测技术。检测中为保

证扫描区域缺陷信息的准确获取，

通常采用接触式的扫查方式。而接

触式扫查中，超声探头需通过耦合

剂实现与试件的声耦合，并要求扫

描区域表面形状平整。因此，面对

曲面形式的航空层合结构，接触式

超声扫查较难满足高自动化程度和
裘进浩

“长江学者奖励计划”特聘教授，973 首席科学家，ASME Fellow，现任机械结构力学及

控制国家重点实验室副主任。长期从事智能材料与结构、结构检测 / 监测技术的研究。先

后承担 973、863、国家自然科学基金重点和面上项目、总装预研等项目。发表期刊论文 380
余篇，SCI 收录 240 余篇，SCI 他引 2200 余次；获授权国家发明专利 40 余项；出版专著 1 部，

参编著作 5 部；先后获日本机械学会杰出成就奖、国防科技发明奖等 20 余项。

* 基金项目：国家自然科学基金（51875277、
51805261、51921003）；江苏省自然科学基金

（BK20180430）；机械结构力学及控制国家重

点实验室基金（MCMS–I–0518K01 & MCMS–
I–0519G02）。

高检测效率的发展需求。激光超声

检测利用激光束远距离激励、传感

超声波的特点，结合扫描振镜模块，

可实现对待测结构中超声波场的非

接触测量 [1–4]，而检测中激光脉冲激

励的入射角可达 ±70°，非常适用于

大尺寸、曲面形式结构的非接触扫

查。因此，激光超声检测技术由于

具有检测速度快、测量范围广、分辨

率高等优点，得到了越来越多的研

究与关注 [5–9]。在结构损伤识别与

定位、材料参数测量等方面，激光超

声技术已经获得了较大的发展。本
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文围绕航空复合材料可见尺度损伤

识别、疲劳微损伤累积表征和剩余

寿命预测 3 个方面介绍激光超声技

术的相关研究进展。

激光超声技术的波场测量

激光超声检测方法的核心是采

用非接触扫描的方式获取结构中超

声波传播的波场数据。根据原理不

同，激光超声系统获取结构中超声波

的方式可以分为扫描传感式和扫描

激励式。其中，扫描激励式采用高能

脉冲激光在结构中激发出超声波，通

过控制反射镜的角度实现激励位置

在结构上的移动。由于激励超声波

的方式受激光入射角度的影响较小，

非常适合应用在含曲面、大尺寸的航

空结构检测中。

扫描激励式波场测量的原理是

建立在声学互易的基础之上。如图

1 所示，根据声学互易原理，激光脉

冲在 A 点通过热弹效应激励结构中

的超声波，并在 B 点固定传感器位

置接收超声波的响应信号，这一信号

与在结构中 B 点激励超声波并在 A
点接收的响应信号是相同的。由于

传感器开始采集结构中超声波响应

信号的时刻与激光在结构上产生超

声波的时刻一致，因此扫描激励获取

信号的过程可以视为在检测区域布

置了大量的传感器，并且同时采集超

声波的响应信号。将扫描区域内获

取的超声波时域响应信号对应于扫

描点的空间坐标，并形成一个三维数

组，这个数组即为扫描区域内超声波

传播的波场数据 [10]。此时，截取其

中某一个时刻的数据，便可以得到检

测区域内对应时间点的超声波传播

图像，即实现了波场的可视化 [11]。

基于上述原理搭建的激光超声

系统由控制模块、激励模块和传感模

块 3 部分组成。通过激励模块中的

脉冲式激光器产生 532nm 的激光，

利用控制模块调节二维偏转镜的角

度将激光移动到结构上的扫描区域，

扫描精度小于 0.5mm，传感模块通过

声发射传感器或激光测振仪实现超

声波数据的测量。其中，激光器每秒

激励超声波的次数决定了系统的检

测效率。本文中涉及的激光超声系

统主要有低扫查速率（20 次/s）激励

和高扫查速率（1000 次/s）激励两种

系统 [12–13]，如图 2 所示。扫查速率由

激光脉冲重复频率和偏转镜响应时

间共同决定，在硬件允许的前提下，

提高扫查速率能够极大缩短检测时

间。然而，激励的超声波如果不能在

下一次激励前及时耗散，过高的扫查

速率会降低波场数据的信噪比，从而

影响检测结果。

复合材料脱粘损伤成像

1 碳纤维增强复合材料的层间脱粘

检测

激光超声系统能够获取超声波

在结构中传播的波场数据，通过提取

损伤引起的超声波幅值、波长、中心

频率、干涉能量等变化的特征，实现

金属结构中的损伤识别 [14–15]。近年，

复合材料因其优越的比强度、比刚度

和抗腐蚀性能被广泛地应用于航空

结构中 [16]。然而，复合材料层间的强 
度有限，其对垂直冲击载荷的作用非

常敏感，易产生纤维断裂、层间脱粘

等多种形式的损伤，因此针对复合材

料层间脱粘损伤的识别得到了越来

越多的关注。激光超声系统已在复

合材料结构的无损检测中得到了应

用 [1,17–18]。然而，为了保证信号的信

噪比，通常激光激励速率较低。本文

着重研究利用高速激光超声系统对

碳纤维增强复合材料层合结构的预

置层间脱粘进行检测，测试了多个基

于波场局部波数的复合材料层间脱

粘的可视化算法。试件尺寸及层间

脱粘损伤分布如图 3 所示。试件中

预置的层间脱粘损伤出现在不同深

度，且分为 ϕ6~14mm 5 个不同尺寸。

扫描的空间分辨率为 0.5mm，超声波

采样频率为 10MHz，获得的波场数

据尺寸为 160mm×160mm，扫描时间

为 1.8min。从某一时刻下的波场图

中可以发现，层间脱粘损伤对超声波

产生了反射作用，且波数发生了明显

的改变，能够显示出损伤的位置，但

尺寸难以直接从波场中识别。

许多损伤特征被用于复合材料

的损伤检测中 [19]，而局部波数分布是

表征复合材料层间脱粘的有效参数

之一。首先通过分析波场中每一个

测点时间信号的中心频率 fc 在空间

的分布，可以获取波场的主要频带：

激励扫描

检测区域

Point A

Point B  
传感点

Point A

Point B

… …  

…
 …

  

检测区域

传感器声学
互易

x

y t

时间截面

三维数组

波场
数据

波场
可视化

图1 波场可视化的工作原理

Fig.1 Principle of wave-field visualization
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2( , ) arg max ( , , ) diftf x y w x y t e tc
f

−∞= ∫−∞
π

2( , ) arg max ( , , ) diftf x y w x y t e tc
f

−∞= ∫−∞
π

    （1）

其中，w(x,y,t) 为波场数据，f 表示频

率。如图 4（a）所示，波场有两个

主 要 频 带，分 别 为 100~300kHz 和

600~800kHz。在波场的主要频带内，

获得波场数据矩阵的波数幅值谱 sΣ：
2

1

2 ( )( , ) ( , , ) d d dx y
f i k x k y ft

x y f
s k k w x y t e x y t df− + +
Σ = ∫ ∫∫∫ π

2

1

2 ( )( , ) ( , , ) d d dx y
f i k x k y ft

x y f
s k k w x y t e x y t df− + +
Σ = ∫ ∫∫∫ π

                                                        （2）
其 中，kx 和 ky 分 别 表 示 x 和 y 方

向 的 波 数，f1 和 f2 分 别 表 示 频 带

的频率上、下限。如图 4 所示，由

于 100~300kHz 频带内，反对称模

式的超声波能量较大，且对层间脱

粘损伤的深度更加敏感，故选取

100~300kHz 频带的波场数据进行局

部波数分布的计算，得到图 4（b）所

示的局部波数分布图。通过局部波

数分布的变化可以准确识别层间脱

粘损伤的大小，同时预置层间脱粘的

不同深度决定了局部波数的大小。

2 不同材料层合结构的脱粘检测

航空结构中除了纤维增强复合

材料以外，在一些特殊的位置上也常

常使用层合结构的形式，如厚涂层材

料的机翼、整体油箱结构和热防护结

构等。多种力学属性差异很大的材

料通过胶接的方式结合，而脱粘损伤

严重影响了其安全和可靠性。因此，

采用高扫查频率激光超声检测的手

段，对这类结构的损伤进行识别具有

重要的研究价值 [20]。

相比于金属或纤维增强复合材

料，金属 – 有机材料层合结构通过两

种物理特性相差较大的材料胶接形

成，因此结构中的超声波传播更加

复杂。如图 5（a）所示，白色部分为

有机材料，与金属基体通过环氧树脂

胶接。在胶接前预埋脱模布模拟脱

粘损伤。对该试件进行激光扫查后，

获得的波场如图 5（b）所示。扫描
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图2 激光超声检测系统

Fig.2 Laser ultrasonic testing systems

图3 不同层间脱粘的碳纤维复合材料及其超声波的传播

Fig.3 CFRP with different debondings and its wave-field

图4 含层间脱粘复合材料的激光超声检测

Fig.4 Laser ultrasonic testing for CFRP with debondings

图5 含分层的金属–有机材料层合结构

Fig.5 Metal-polymer laminated structure testing
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区域中存在一个 20mm×20mm 的脱

粘损伤，激光重复频率为 1kHz，空间

分辨率为 0.5mm，传感器采样频率

为 2.5MHz。当超声波传播至 200μs
时刻，经过不断的边界反射，波速较

快模态的超声波幅值大幅衰减，在

300μs 时处出现新的超声波模态，并

随着不断传播，该模态在脱粘边界处

发生反射，其幅值在波场图中突显出

来，可以表征损伤出现的位置。

在对金属基体和有机材料板分

别进行激光扫查后对比发现，速度

较快的超声波模态为在金属板中传

播的超声波，而速度较慢的模态是

在有机材料板中传播的超声波。因

此，选择速率较慢的模态对于胶层

的检测非常敏感。信号处理方法中

对波场信号进行时频分析，提取出

10~50kHz 范围的单一模态超声波，

通过计算波场能量分布图对脱粘损

伤的大小和位置进行评估。图 6 为

预埋脱模布的脱粘损伤成像结果，由

于损伤边界的波场复杂，其能量分布

略小于实际损伤。

复合材料疲劳损伤累积的 
表征

1 基体裂纹对超声波传播的影响

对于复合材料中尺寸较大的损

伤，如冲击和脱粘，可以通过超声波

特征参数在空间上的突变实现损伤

的成像。然而，复合材料在周期载荷

的作用下会产生基体裂纹、层间分

层、界面脱胶和纤维断裂 4 种基本形

式的微损伤。微损伤相互作用并以

一定的密度分布在材料内部 [21]，由

于其尺寸较小且位置分散，难以通过

传统无损检测方法进行识别。然而，

这类损伤的累积严重影响了复合材

料的力学性能。

利用光测法 [22] 对复合材料的

疲劳过程进行研究发现，基体裂纹

的萌生、扩展和累积贯穿了整个结构

的疲劳寿命周期。而随机基体裂纹的

出现对复合材料中超声波的传播产生

了影响。为研究基体裂纹对超声波传

播的影响规律，采用二维平面模型建

立了铺层形式为 [0°/90°3/0°/90°3]s 的玻

璃纤维复合材料层合结构（图 7）。
基体裂纹区域布置在 x=50mm 至

x=150mm 的区间内，采用材料去除

的形式进行模拟。每个裂纹为边长

0.125mm 的正方形。激励超声波的

方式为上下表面对称加载，产生单一

的对称模态超声波。由于复合材料基

体裂纹由初始缺陷发展而来，其空间

上的分布具有随机性。因此，通过设

置裂纹密度 p 可有效控制复合材料中

裂纹数量，从而研究裂纹密度与超声

波传播的规律 [23]。图 8 为 p=0.1 时，

对称模态
超声波激励

200mm

2mm
设置基体裂纹

检测区域

复合材料试件铺层形式

0° layer

0° layer

0° layer
90° layers

90° layers

图6 含脱粘的金属–有机材料层合结构的 
检测结果

Fig.6 Result of metal-polymer structure 
with debonding

图7 复合材料基体裂纹累积的数值模拟

Fig.7 Numerical simulation of composites with cracks

图8 基体裂纹累积引起的模态转换

Fig.8 Matrix crack accumulation induced mode conversion

60 160
140
120
100
80
60
40
20

50

40

30

20

10

0 10 20 30 40

y/
m

m

x/mm

Energy

2000

1500

1000

500

0 200 400 600 800
f/kHz

k/
（

ra
d∙

m
–1
） Mode 2

Mode 1

7

6

5

4

3

2

1

M
M

R

0.01 0.05 0.10 0.20
p

（a）频率 – 波数域波场 （b）基体裂纹密度与模态转换间的关系



18 航空制造技术·2020年第63卷第19期

专  稿 FEATURE

即检测区域内含有 280 条基体裂纹，

超声波的频率 – 波数域分布图。当

对称模态的超声波（Mode 1）传入含

基体裂纹的区域后，出现的 Mode 2
波速低于 Mode 1，为反对称模态的

超声波。由此说明，复合材料中的

超声波遇到随机出现的基体裂纹时

会发生模态转换现象。通过 Mode 
1 与 Mode 2 范围内最大幅值的比

（Mode-to-mode ratio，MMR）来量

化模态转换现象可以发现，随着基

体裂纹密度的增加，模态转换效应

逐渐显著。

2 复合材料疲劳损伤累积的激光 
超声表征方法

对仿真模型中的复合材料进行

单轴拉伸的疲劳试验，如图 9（a）[24]

所示。疲劳拉伸试验机提供周期的

拉伸载荷，其幅值为试件强度极限

的 32.4%，载荷应力比为 0.1，加载频

率为 8Hz。激光超声系统采用直线

扫描的形式获取复合材料中的超声

波数据，扫描距离 50mm，扫描间距

1mm，超声波信号采样频率 10MHz。
疲劳加载和激光超声波场测量以交

替方式进行。当疲劳载荷经历一定

周期后对试件卸载，在无拉力的情况

下测量超声波，接着进行后续周期数

的加载和测量。目前，杨氏模量通常

用于评估复合材料的疲劳特性。如

图 9（b）[24] 所示，复合材料的杨氏模

量随着疲劳损伤的累积呈现下降的趋

势，说明基体裂纹的累积使得复合材

料的力学性能逐渐衰退。然而，对于

实际工程结构，材料的杨氏模量难以

采用无损的方式测量，因此该参数难

以用于表征复合材料疲劳损伤的累

积。考虑到对称模态超声波传播速度

cp 的平方与材料杨氏模量成正比，波

速 cp 与杨氏模量呈现出相同的变化

趋势，但是表征疲劳的灵敏度较低。

如图 10[24] 所示，复合材料中的

超声波呈现出两种不同的模态，即对

称和反对称模态。根据频散曲线的

计算结果，试件在未受疲劳载荷时，

激光超声系统测量出的超声波主要

为对称模态。与数值仿真的结论一

致，从试验获取波场的频率 – 波数分

图10 复合材料疲劳损伤累积下超声波模态转换的演化

Fig.10 Mode conversion in CFRP with fatigue damage accumulation
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布图上可以发现，随着复合材料疲劳

损伤累积的增加，对称模态逐渐向反

对称模态转换。通过定义的 MMR
对这一现象进行量化可以发现，模态

转换现象同样满足复合材料力学性

能的疲劳衰退趋势，且相较于波速和

杨氏模量，该参数对疲劳载荷周期的

增加更加灵敏，适合用于表征复合材

料疲劳损伤的累积。

激光超声技术的复合材料 
剩余寿命预测

1 基于损伤形式的复合材料疲劳 
演化模型

针对航空复合材料的应用，为了

降低结构的重量、提升材料使用的效

率、充分发挥复合材料的承载潜力，

使用高许用强度值是未来发展的必

然趋势。但是，随着许用强度值的提

高，复合材料原本被高强度设计所掩

盖的疲劳问题逐渐显现。另一方面，

由于复合材料的损伤形式复杂，其使

用寿命通常存在很强的分散性。因

此，为了保障复合材料结构使用的安

全性能，利用无损检测方法进行疲劳

寿命预测得到了越来越多的关注。

复合材料中由于基体裂纹而导

致的损伤可以表示为：

( )

( ) ( )

( ) ( )( )

2

2

d
d

1

lg 2 1
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c mc

mc c mc

c
c c mc mc mc
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                                                       （3）
其中，Dmc 是基体损伤因子；A、m 和

Dc 是材料相关系数；R 是载荷比。

公式（3）描述了基体裂纹在周期载

荷下的演化速率和其造成的波速退

化现象 [25]。在此基础上，考虑纤维

断裂和层间分层的损伤形式，进一步

分析复合材料疲劳过程中的波速演

化规律。首先，层间分层有两种模型：

d d
d d

dela mcD D
N N

α= ×                    （4）

d
d

delaD
N

β=                                （5）

其中，Ddela 是分层损伤因子。公式（4）
中分层损伤作为基体裂纹的附属损

伤，其造成的性能退化以系数 α表征；

公式（5）中分层损伤作为独立的损

伤存在，以系数 β表征。其次，纤维

断裂可以表示为：

( )1 d
1 1 1

d
N N mc dela
total f mc dela

D
D D D

N
+ +

+
 = − − − −  

( )1 d
1 1 1

d
N N mc dela
total f mc dela

D
D D D

N
+ +

+
 = − − − −  

                                                       （6）
其中，D N+1

total D N
mc+dela是 N+1 周期时的总损伤

因子；Df 是纤维损伤因子；D N+1
total D N

mc+dela 是

N 周期时基体裂纹和层间分层的综

合损伤因子；dDmc+dela/dN 是基体裂纹

和层间分层的综合损伤因子的增量。

由于复合材料结构中损伤形式

多样，相互作用复杂，而基于波速的

材料性能退化模型无法实现对具体

损伤形式的识别。同时，退化模型也

是建立在一定假设基础上的，存在模

型误差。因此，为了实现更加准确的

波速退化规律表征，将上述模型作为

子模型，应用贝叶斯平均方法得到一

个层次模型 [26]：

( )
1 1

1max lg | ,
n  J

j             i i j
i  j

p y y M
n

ω −
= =
∑  ∑    （7）

其中，J 是子模型的数量；y–i= (y1，…，

yi–1，yi+1，…，yn) ；p(yi|y–i，Mj) 是留一

法交叉检验系数。

2 基于激光超声波速测量的寿命 
预测验证

以玻璃纤维增强复合材料在周

期载荷下的疲劳试验为例，材料的铺

层顺序为 [0°/90°3]2s。试验采用 4 个

应力水平，分别为 45%、50%、60% 和

70% 的试件最大拉伸强度，得到的结

果如图 11[26] 所示。可以看到在 4 种

不同大小载荷的作用下，刚度退化趋

势有着非常明显的差异性，但是基于

提出的层次模型均能完成对试验数

据的拟合。其中，在第一个载荷周期

后可以看到非常明显的刚度退化现

象，特别是在高应力水平下，从中可

以看出公式（6）对纤维损伤单独处

理的必要性。

在复合材料刚度数据验证的基

础上，考虑到超声波波速与刚度存在

对应关系，本文采用激光超声系统获

取复合材料波速，从而实现疲劳寿

命的预测。以铺层顺序为 [45°/0°/–
45°/90°]2s 的玻璃纤维层合板为例，

应力水平分别为 45%、50% 和 55%
的试件最大拉伸强度，图 12[26] 所示

为模型拟合曲线和试验数据的对比。

由于非接触式波速测量存在一定误

差，数据点数不如刚度数据密集，为

了模拟实际应用中的波速采集周期，

将试样的波速数据进一步缩减至统

一的 9 个数据点。结果表明，提出的

贝叶斯平均模型可以很好地对试验

数据进行拟合。

图 13[26] 所示为基于贝叶斯更新

的波速数据结果。采用激光超声技

术对被测结构进行周期性的扫查，并

将每次扫查得到的数据作为观测数

据对层次模型进行更新，计算在最新

扫查情况下的模型参数，并对结构在

未来可能的损伤演化情况做出预测。

图 13 分别展示了当有 3、5、7 和 9 组

试验数据对模型进行更新时，预测得

到的疲劳损伤因子演化走向。可以

看出随着检测数据的增加，模型预测

的准确性越高。但是，即使在只有 3
组数据时，结合先验经验，提出的模

型也在 95% 置信区间内对损伤的后

续积累进行了准确的估计。

在对疲劳损伤的积累行为进行

准确预测后，基于置信区间的剩余寿

命预测准则（即当一个预设置信区间

的上界值到达一个失效阈值时，认为

这个结构失效），实现了对复合材料

剩余寿命的预测。图 14[26] 给出了试

验中疲劳寿命预测结果。图 14（a）
为不使用任何先验知识，图 14（b）
则采用同应力水平下另一试样的数

据作为先验知识。从结果中可以看

到，采用置信区间准则可以在试样寿
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图11 基于复合材料刚度数据的疲劳退化模型

Fig.11 Fatigue degradation model based on stiffness data

图12 基于波速数据的退化模型

Fig.12 Fatigue degradation model based on velocity data

（a）70% 应力水平

（c）50% 应力水平

（a）55% 应力水平全数据

（c）50% 应力水平全数据

（e）45% 应力水平全数据

（b）60% 应力水平

（d）45% 应力水平

（b）55% 应力水平缩减数据

（d）50% 应力水平缩减数据

（f）45% 应力水平缩减数据
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命的早期就得到比较稳定和保守的

寿命估计。

结论

激光超声检测技术提供了一种

非接触式测量结构中超声波传播的

工具。针对曲面形式的航空层合结

构，该技术满足未来无损检测高自动

化程度和高扫查效率的发展方向。

围绕航空复合材料结构安全性能检

测的问题，本文介绍了结构脱粘损伤

识别、疲劳损伤表征和剩余寿命预

测 3 个方面的研究成果。从可见尺

度损伤到疲劳微损伤、从结构缺陷检

测到力学性能预测，激光超声检测技

术在不断地发展和完善。然而，复合

材料层合结构形式特殊、力学性能多

样、破坏机理复杂，故基于激光超声

检测技术的复合材料安全及可靠性

评估仍存在诸多挑战：首先，对不同

尺度损伤缺陷，测量超声波的检测灵

敏度不同，尤其对尺度较小的损伤缺

陷灵敏度较低，因此，有必要研究基

于激光超声系统的波场非线性特征

检测技术，提高对小尺度损伤缺陷的

检测精度；其次，激光超声系统的非

接触测量会一定程度地降低检测信
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图13 基于波速数据的退化模型的贝叶斯模型更新

Fig.13 Bayesian model updating using fatigue degradation model based on velocity data

图14 基于贝叶斯模型平均和波速数据的疲劳寿命预测

Fig.14 Fatigue life prediction based on Bayesian model averaging and wave velocitydata

（a）第 1 次更新

（c）第 3 次更新

（a）无先验

（b）第 2 次更新

（d）第 4 次更新

（b）有先验
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噪比，因此，实际工况下，全非接触式

激光超声系统的检测可靠性有待进

一步提高；最后，本文利用激光超声

检测技术实现了不同尺度损伤缺陷

的检测及评估，然而，对材料结构整

体安全性能的综合评价仍缺乏依据，

有待进一步研究。综上，相关科研团

队仍需继续创新测试手段、突破检测

方法、加强应用验证，提升航空复合

材料的检测能力，构建材料结构安全

性能的评判标准。

参  考  文  献

[1] CHIA C C, LEE J R, PARK C Y, et 

al. Laser ultrasonic anomalous wave propagation 

imaging method with adjacent wave subtraction: 

Application to actual damages in composite 

wing[J]. Optics & Laser Technology, 2012, 

44(2): 428–440.

[2]  YA S H I R O S ,  TA K AT S U B O 

J , TOYAMA N. An NDT t echn ique fo r 

composite structures using visualized Lamb-

wave propagation[J]. Composites Science and 

Technology, 2007, 67(15–16): 3202–3208.

[3] 张超 , 季宏丽 , 裘进浩 , 等 . 激光

超声检测中干涉特征提取算法的研究 [J]. 光

学学报 , 2014, 34(7): 158–166.

ZHANG Chao, JI Hongli, QIU Jinhao, et 

al. Research on interference energy calculation 

method in laser ultrasonic technique[J]. Acta 

Optica Sinica, 2014, 34(7): 158–166.

[4] PA R K B , A N Y K , S O H N H . 

Visualization of hidden delamination and 

debonding in composites through noncontact 

laser ultrasonic scanning[J]. Composites Science 

and Technology, 2014, 100: 10–18.

[5] SOHN H. Laser based structural 

health monitoring for civil, mechanical, and 

aerospace systems[C]//SPIE Smart Structures 

and Materials + Nondestructive Evaluation and 

Health Monitoring. Proceeding Volume 8345, 

Sensors and Smart Structures Technologies 

for Civil, Mechanical, and Aerospace Systems 

2012.California. 2012: 834502.

[6] LEE J, CHONG S Y, SUNUWAR 

N, et al. Repeat scanning technology for laser 

ultrasonic propagation imaging[J]. Measurement 

Science and Technology, 2013, 24(8): 085201.

[7] 季宏丽 , 张超 , 裘进浩 . 激光超声

技术在复合材料检测中的应用 [J]. 航空制造

技术 , 2017, 60(15): 16–22.

JI Hongli, ZHANG Chao, QIU Jinhao. 

Applications of laser ultrasonic technology on 

composite structure testing[J]. Aeronautical 

Manufacturing Technology, 2017, 60(15): 16–

22.

[8] 周正干 , 孙广开 , 李征 , 等 . 激光

超声检测技术在复合材料检测中的应用 [J]. 

哈尔滨理工大学学报 , 2012, 17(6): 119–122.

ZHOU Zhenggan, SUN Guangkai, LI 

Zheng, et al. Application of laser ultrasonic 

testing technique on the detectionof composite 

structures[J]. Journal of Harbin University of 

Science and Technology, 2012, 17(6): 119–

122.

[9] 胡婷萍 , 高丽敏 , 杨海楠 . 激光超

声技术在航空复合材料无损检测中的应用 [J]. 

航空制造技术 , 2018, 61(19): 50–57.

HU Tingping, GAO Limin, YANG Hainan. 

Application of laser ultrasonic nondestructive 

testing technology in aeronautical composite 

structures[J]. Aeronautical Manufacturing 

Technology, 2018, 61(19): 50–57.

[10] YA M A M O TO T, T S U D A H , 

TAKATSUBO J. Estimation of a drill hole's 

center location from the wavefront in scattering 

waves visualized by pulsed laser scanning[J], 

Journal of Basic andApplied Physics, 2013, 

2(5): 19–28.

[11] 吴郁程 , 裘进浩 , 张超 , 等 . 一种

损伤反射波波场可视化的改进方法 [J]. 中国

激光 , 2014, 41(3): 155–162.

WU Yucheng, QIU Jinhao, ZHANG Chao, 

et al. A method to improve the visibility of the 

damage-reflected wave[J]. Chinese Journal of 

Lasers, 2014, 41(3): 155–162.

[12] ZHANG C, QIU J H, J I H L. 

Laser ultrasonic imaging for impact damage 

visualization in composite structure[C]//7th 

European Workshop on Structural Health 

Monitoring, EWSHM 2014-2nd European 

Conference of the Prognostics and Health 

Management (PHM) Society. 2014: 2199–2205.

[13] 李鹤 , 张超 , 季宏丽 , 等 . 基于导

波检测的带曲率复合材料板损伤识别技术研

究 [J]. 国外电子测量技术 , 2019, 38(5): 75–80.

LI He, ZHANG Chao, JI Hongli, et al. 

Damage identification technology of composite 

plate with curvature based on guided wave 

detection[J]. Foreign Electronic Measurement 

Technology, 2019, 38(5): 75–80.

[14] AN Y K, PARK B, SOHN H. 

Complete noncontact laser ultrasonic imaging 

for automated crack visualization in a plate[J]. 

Smart Materials and Structures, 2013, 22(2): 

025022.

[15] 裘进浩 , 张超 , 季宏丽 , 等 . 基于

激光激励技术的结构损伤成像 [J]. 振动、测试

与诊断 , 2014, 34(4): 603–609, 772.

QIU Jinhao, ZHANG Chao, JI Hongli, et 

al. Damage imaging for plate structures based 

on laser excitation[J]. Journal of Vibration, 

Measurement & Diagnosis, 2014, 34(4): 603–

609, 772.

[16] SOUTIS C. Carbon fiber reinforced 

plastics in aircraft construction[J]. Materials 

Science and Engineering: A, 2005, 412(1–2): 

171–176.

[17] CUEVAS A E, GALLEGUILLOS 

C, GARCÍA R C, et al. Laser ultrasonics 

inspect ions of aeronaut ical components 

validated by computed tomography[C]. 7th 

International Symposium on NDT in Aerospace. 

2015: 1–8.

[18] OSTERKAMPM A, KAISERD 

L. Application of laser ultrasonics for the non-

destructive inspection of complex composite 

aerospace structures[C/OL]. 1st International 

Symposium on Laser Ultrsonics: Science, 

Technology and Applicaions. Montreal, 2008.

[19] QIU J H, TAO C C, JI H L, et 

al. Damage detection and material property 

reconstruction of composite laminates using 

laser ultrasonic technique[J].Transactions 

of Nanjing University of Aeronautics and 

Astronautics, 2019, 36(1): 1–16.

[20] 朱倩 , 裘进浩 , 张超 , 等 . 双层层

压材料中激光超声检测方法的应用 [J]. 激光

与光电子学进展 , 2016, 53(3): 120–127.

ZHU Qian, QIU Jinhao, ZHANG Chao, 

et al. Application of laser ultrasonic detection 

method for double-layer laminated material[J].

Laser & Optoelectronics Progress, 2016, 53(3): 

120–127.

[21] CARRARO P A, MARAGONI 



232020年第63卷第19期·航空制造技术

专  稿FEATURE

L, QUARESIMIN M. Prediction of the crack 

density evolution in multidirectional laminates 

under fatigue loadings[J]. Composites Science 

and Technology, 2017, 145: 24–39.

[22] SHEN H J, YAO W X, QI W X, 

et al. Experimental investigation on damage 

evolution in cross-ply laminates subjected to 

quasi-static and fatigue loading[J]. Composites 

Part B: Engineering, 2017, 120: 10–26.

[23] ZHANG Z Y, ZHANG C, JI H L, et al. 

Mode conversion in composite material with matrix 

cracks[C]// 14th Symposium on Piezoelectrcity, 

Acoustic Waves and Device Applications 

(SPAWDA). Shijiazhuang, China. Piscataway, NJ: 

IEEE, 2019: 1–5.

[24] Z H A N G C , Z H A N G Z Y, J I 

H L, et al . Mode conversion behavior of 

guided wave in glass fiber reinforced polymer 

with fatigue damage accumulation[J/OL]. 

Composites Science and Technology, 2020, 192: 

108073[2020–05–26]. https://doi.org/10.1016/

j.compscitech.2020.108073.

[25] TAO C C, JI H L, QIU J H, et 

al. Characterization of fatigue damages in 

composite laminates using Lamb wave velocity 

and prediction of residual life[J]. Composite 

Structures, 2017, 166: 219–228.

[26] TA O C C , Z H A N G C , J I H 

L, et al . Fatigue life prediction of GFRP 

laminates using averaged Bayesian predictive 

distribution and Lamb wave velocity[J/OL]. 

Composites Science and Technology, 2020, 196: 

108213[2020–08–18]. https://doi.org/10.1016/

j.compscitech.2020.108213.

通讯作者：裘进浩，E–mail: qiu@nuaa.edu.cn。

Non-Destructive Testing for Aerospace Composite Structures Using Laser 
Ultrasonic Technique

QIU Jinhao, ZHANG Chao, JI Hongli, TAO Chongcong
(State Key Laboratory of Mechanics and Control of Mechanical Structures, Nanjing University of Aeronautics and 

Astronautics, Nanjing 210016, China)

[ABSTRACT]  Aimed at solving the problem of large-area detection for aerospace laminated structures with 
curved surfaces, laser ultrasonic technique with non-contact measurement has attracted more and more attention. By 
using pulsed laser to generate the ultrasonic waves in the structures, the wave-field data can be obtained. Through 
analyzing the characteristics of ultrasonic wave propagation, the structural damage detection and mechanical 
property identification can be achieved. Focused on the widely used aerospace composite structures, this paper 
presents the research progress on three aspects: debonding damage detection, damage accumulation characterization 
and fatigue life prediction. Taking laminated composite structures as an example, the influence of debonding damage 
on ultrasonic wave propagation is studied. By extracting the damage index, such as wave energy and wave number, 
the debonding damage can be visualized. Then, the influence of matrix crack accumulation in fiber reinforced 
polymer on mode conversion is investigated. By defining a mode-to-mode ratio, the density of matrix cracks can 
be characterized. Finally, a micro-damage based fatigue evolvement model for composites is established. Through 
Bayesian model averaging and wave velocity measurement using laser ultrasonic technique, the fatigue life of 
composites can be predicted, providing foundation for non-destructive testing in aerospace composite structures.
Keywords:  Laser ultrasonic; Non-destructive testing; Composite material; Debonding damage; Mode conversion;
                     Fatigue life
� （责编　雪松）
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SiCf/SiC复合材料无损检测与 
评估技术进展*

刘松平，刘菲菲，章清乐，李治应

（中国航空制造技术研究院复合材料技术中心，北京 101300）

[ 摘要 ] 随着 SiCf/SiC 复合材料在航空航天等领域高温热端部件中的推广应用，无损检测与评估尤为重要。由于

这类复合材料具有非常特别的高温成型工艺和内部微结构及缺陷特征，需要研究采用专门的无损检测技术和缺陷
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无损检测学会副理事长。主要从事复

合材料及焊接等先进无损检测与评估

新方法新技术研究和新仪器新设备新

换能器研发与应用。先后获省部级科

技发明奖、科技进步奖 20 余项，国家

发明专利 30 余项，出版专著 1 部，发

表学术论文 100 余篇。

碳化硅纤维增强 / 陶瓷基复合

材料（Silicon carbide fiber / Silicon 
carbide ceramic matrix composites, 
SiCf/SiC CMC）由于具有良好的耐

高温性能和抗高温氧化性能，不断用

于高推重比航空发动机和高超音速

飞行器中高温耐热零部件的制造，其

中发动机高压压气机叶片、机匣、高

压与低压涡轮盘及叶片、燃烧室、加

力燃烧室、火焰稳定器及排气喷管等

热端部件已被业内认为是 SiCf/SiC
复合材料的重要应用方向 [1–5]。在

SiCf/SiC 复合材料研发和推广应用

中遇到的突出问题之一就是如何通

过无损检测方法和技术手段，揭示其

内部质量，进行内部缺陷的检测与评

估，同时帮助优化工艺 , 制造符合设

计要求且质量稳定的 SiCf/SiC 复合

材料零部件。近年有许多文献报道

了这方面的试验研究和结果，从已经

掌握的资料文献分析，目前研究主要

集中在超声 [6–8]、激光超声 [9–10]、声 –
超声 [11–12]、声发射 [12–16]、射线 [6,16–21]、

红外 [6,12,22–23]、电阻 [12,24–25] 等方面，其

中有些研究主要是针对 SiCf/SiC 复

合材料试样，通过在实验室小尺寸样

品条件下，开展的 SiCf/SiC 复合材料

试样缺陷或损伤的检测、监测可检性

的试验探索；有些则是研究 SiCf/SiC
复合材料缺陷的可检性和 SiCf/SiC
复合材料结构件的无损检测与缺陷

评估问题。由于 SiCf/SiC 复合材料

成型工艺的特殊性和内部微结构特

征，以及复杂的高温使用环境，对其

性能要求仍然处于不断的积累、认识

过程中，这给 SiCf/SiC 复合材料无损
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检测与缺陷评估带来了许多技术挑

战。特别是 SiCf/SiC 复合材料采用

高温成型工艺，材料本身又具有多空

隙行为，因此，在很多时候，如何构建

有效的检测方法，获取与 SiCf/SiC 复

合材料内部缺陷量化关联的检测信

号，都会非常具有技术挑战性。加之

SiCf/SiC 复合材料缺陷或损伤的容限

阈值、接受 / 拒收标准、缺陷判据等目

前在工程应用层面，尚处于不断积累

和认识期，这些都给 SiCf/SiC 复合材

料无损检测与评估带来了非常大的

技术挑战。因而，SiCf/SiC 复合材料

无损检测与评估再次成为业内关注

的焦点和热点，也吸引了不少的科技

人员和技术专家的研究兴趣。目前

在这方面的研究可以分为检测方法 /
原理试验探索、缺陷或损伤表征与评

估、面向工程应用的检测技术研发等
[6–25]，为分析 SiCf/SiC 复合材料无损

检测与评估技术研究进展，了解 SiCf/
SiC 复合材料无损检测与评估所面临

的技术挑战和今后的发展方向等打

下了基础。

本文结合近几年作者团队的研

究进展、业内在 SiCf/SiC 复合材料无

损检测与评估方面的研究进展和部

分典型试验结果，分析了 SiCf/SiC 复

合材料主要缺陷及其特征；回顾了

SiCf/SiC 复合材料无损检测与评估

研究进展；总结了 SiCf/SiC 复合材料

无损检测与评估面临的主要技术挑

战；提出了未来 SiCf/SiC 复合材料无

损检测与评估技术的主要发展方向。

研究和应用验证结果表明，目前高

分辨率数字式 X–射线成像和高分辨

率超声 – 声发射检测或者非对称频

率超声检测技术已成为 SiCf/SiC 复

合材料非常重要的无损检测与评估

方法，并已得到很好的实际检测应

用效果。

缺陷及其特征

已有的研究和试验结果表明，

SiCf/SiC 复合材料在成型、装配、使

用以及试验过程中可能产生的缺陷

主要包括以下几种类型。

1 制造缺陷

主要指 SiCf/SiC 复合材料在高

温裂解过程中形成的缺陷。目前用

于 SiCf/SiC 复合材料高温成型的方

法有 PIP、MI、CVI 等，每种高温成

型工艺方法的特点不同，可能引入的

缺陷行为及其特征也不尽相同。但

从作者团队近年的研究和积累来看，

SiCf/SiC 复合材料中的制造缺陷主

要包括以下 4 种类型。

（1）空隙。由多个离散分布的

微米级气孔组成，是 SiCf/SiC 复合材

料中一种固有的物理特征，通常不同

的热端部件对容许存在空隙的量级

要求有所不同。但一般认为特别优

良的 SiCf/SiC 复合材料，其空隙含量

在 2% 以下，如图 1 所示，在 SiCf/SiC
复合材料内部，空隙非常少；良好的

SiCf/SiC 复合材料，其内部空隙含量

在 5% 以下，如图 2 所示，显然，其内

部的空隙比图 1 中明显要多；而对于

空隙含量在 10% 以上的 SiCf/SiC 复

合材料，可能不宜用于发动机关键热

端部件的制造。目前，有关空隙含量

具体阈值与结构件验收值之间的量

化数理关系，尚需进一步研究和通过

试验确定。

（2）分层。是 2.5D 和 3D 的 SiCf/ 
SiC 复合材料中不常见的一种制造

缺陷，但脱模不当，容易产生分层缺

陷，这种分层一般位于 SiCf/SiC 复合

材料浅层位置。

（3）空洞。是 SiCf/SiC 复合材

料中比较容易产生的一类缺陷，与

SiCf/SiC 复合材料高温裂解的程度

有密切的关系。在物理特征上，尽管

空洞与空隙都具有离散分布的特征，

但空洞是比空隙更大的缺陷，通常单

个空洞的尺寸在 mm 量级。空洞的

出现总会伴随空隙。图 3 是含有典

型的空洞的结果，从中可以非常清晰

地看出空洞与空隙的特征和区别。

（4）裂纹。是 SiCf/SiC 复合材

料在高温裂解或脱模过程中由于局

部应力过度集中引起的一类缺陷，分

为微裂纹和裂纹，通常裂纹的取向比

较复杂。

除了上述 4 种典型制造缺陷外，

SiCf/SiC 复合材料基体浸渍不均、纤

维屈曲、纤维断裂、纤维缺少等也是

这类复合材料在制造过程可能产生

的一些制造缺陷。

2 加工缺陷

加工缺陷是指 SiCf/SiC 复合材料

完成高温成型之后，进行后续机械加

图1 优异的SiCf/SiC复合材料内部空隙及其 
分布特征（×40）

Fig.1 Characteristics of porosity 
distribution in excellent SiCf/SiC composites

图2 良好的SiCf/SiC复合材料内部空隙及其 
分布特征（×40）

Fig.2 Characteristics of porosity 
distribution in good SiCf/SiC composites

图3 空洞及其分布特征（×40）

Fig.3 Characteristics of voids in SiCf/SiC 
composites
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工和装配过程中可能引入的缺陷，它

与 SiCf/SiC 复合材料零件机械加工、

装配等密切有关，主要包括制孔区缺

陷和装配区缺陷，缺陷开度分布在几

百 μm 到 mm 量级不等。

3 损伤

SiCf/SiC 复合材料中的损伤可

以分为两类：

（1）服役损伤。是指 SiCf/SiC
复合材料零件在使用过程，在结构受

力和承载以及高温热环境等作用下，

产生的各种损伤，如分层、断裂、裂纹

等，取向长度一般在 mm 量级以上 ,
典型的 SiCf/SiC 复合材料分层及其

特征参见文献 [26]。
（2）扩展损伤。是指 SiCf/SiC

复合材料中原有非超标的制造缺陷

在服役环境条件下，出现了新的扩展

后，超过了设计容许的损伤容限值的

缺陷，其取向长度一般也在 mm 量级

以上。

SiCf/SiC 复合材料无损检测与

缺陷评估就是需要针对不同的阶段

可能会产生的缺陷、损伤特点、检测

要求、检测环境等研究制定相应的检

测方法、检测标准和实现手段，其中

缺陷判据和缺陷量化评估方法的建

立尤为重要。

研究进展

从已掌握的资料分析，国外SiCf/
SiC 复合材料无损检测与评估方面

的密集研究至少可以追溯到 2000 年

前后，起初主要是关注 SiCf/SiC 复合

材料缺陷的表征与评估以及可检性

研究；随着其在高温热端部件制造

方面的技术推进和研究研发，SiCf/
SiC 复合材料损伤的检测与评估，以

及无损检测新技术的研究又成为业

内的研究热点，目的是针对不断出

现的新的 SiCf/SiC 复合材料制造工

艺、结构设计和应用研发，研究和探

索新的无损检测技术与缺陷评估方

法，目前这方面的研究仍然在不断推

进中。

总体上，SiCf/SiC 复合材料无

损检测与评估方面的研究可以分为：

面向小样品的实验室级检测新方法

探索（包括可检性研究）和面向 SiCf/
SiC 复合材料零件级的检测技术研

发（包括检测标准和验收标准的建

立）。在缺陷表征与评估方面，主要

针对 SiCf/SiC 复合材料的工艺特点，

通过研究和试验验证分析，了解和

掌握 SiCf/SiC 复合材料微结构特征、

可能产生的缺陷行为，构建 SiCf/SiC
复合材料缺陷表征和评估方法。在

SiCf/SiC 复合材料无损检测方法与

应用研究方面，先后推出了超声、射

线、红外、电阻等多种检测方法。

1 超声检测

超声检测主要是基于超声波在

SiCf/SiC 复合材料中产生的各种传

播行为，从中提取有益的超声信号，

构建超声信号特征与缺陷之间的数

理联系，实现缺陷判别和检出。超声

检测被认为是 SiCf/SiC 复合材料无

损检测与评估的首选检测方法 [6–8]。

采用超声检测方法的最大益处是，超

声对 SiCf/SiC 复合材料中的空隙、空

洞、裂纹、基体浸渍不均等大部分制

造缺陷和损伤有很强的检出能力，而

且便于实现自动化检测和可视化检

测与缺陷定量评估，环保低成本，但

需要液体耦合剂。但是，声波在高空

隙含量的 SiCf/SiC 复合材料中声衰

减非常强烈，会明显影响其在 SiCf/
SiC 复合材料中的穿透能力。为此，

作者在多项国家发明专利基础上，近

年创建了一种高分辨率脉冲超声 –
声发射，又称非对称频率超声（AU）

方法 [27]，为解决 SiCf/SiC 这类的高

衰减、大厚度、变曲率复合材料的超

声检测提供了一种非常有效的解决

方法，很好地实现了超声检测穿透能

力、检测分辨率、表面检测盲区的平

衡兼顾，其配套的检测方法、仪器设

备及检测标准已经取得了很好的实

际检测效果（图 4）。
激光超声、声 – 超声、声发射等

虽然在产生超声波的方式和超声信

号特征方面有各自不同的特点和实

现方法，但都是从超声学的角度，基

于声波在材料中的传播行为实现检

测，这里也可归类为超声检测方法的

扩展。针对 SiCf/SiC 复合材料在力

学试验过程中可能产生的损伤问题，

近年的研究报道主要集中在超声新

方法的机理探索，例如，文献 [9–10]
报道了 SiC 复合材料激光超声方面

的试验结果，文献 [11–12] 报道了

SiC 复合材料声 – 超声检测方面研

究情况，文献 [12–16] 报道了 SiC 复

合材料声发射检测方面试验研究。

目前这些研究还处于实验室科学原

理性试验研究层面，距离解决工程应

用中的 SiCf/SiC 复合材料结构的检

测要求和技术成熟度差距还很大，但

为探索新的 SiCf/SiC 复合材料无损

检测与评估方法打下了基础。

2 X 射线检测

目前用于 SiCf/SiC 复合材料无

损检测与评估的 X 射线检测技术主

要包括数字式射线成像法（Digital 
X-Rays，DR）、胶 片 照 相 法、CT

（Computed Tomography）法及 µCT
（Computed Micro-Tomography）法。

文献 [6，16–21] 先后报道了这方面的

试验研究结果，其中 X 射线胶片照

相法因需要复杂的胶片处理设施、场

地，不环保（存在废液和排污处理），

检测效率非常低，已经被 DR 方法所

替代。对于实际 SiCf/SiC 复合材料

结构件无损检测，通常优先选 DR 方

法，作者及团队研究了一种基于 DR
原理的工业级 X 射线自动扫描成像

检测技术及其检测系统（FDR-160），
在 SiCf/SiC 复合材料无损检测与缺

陷评估方面发挥了非常好的检测效

果，自动化程度高、成像分辨率高，目

前已成为 SiCf/SiC 复合材料结构件

无损检测与缺陷评估方面非常重要

的检测技术与自动化检测设备。图

5 是典型的 SiCf/SiC 复合材料结构

件中基体浸渍不均匀的检测结果，
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缺陷指示非常清晰。CT 法及 µCT
检测技术研究目前主要集中在针对

SiCf/SiC 复合材料小试样的微结构、

力学测试过程中小试样内部产生的

损伤评估的实验室研究方面 [16–21]。

已经取得的研究结果表明，µCT 主

要面向 mm 级 SiC f/SiC 复合材料

小试样的缺陷表征与评估问题研

究，CT 可以用于 SiC f/SiC 复合材

料结构的缺陷表征与评估，但考虑

到检测效率、成本等，能用 DR 检测

技术解决的，尽量优先选择 DR 检

测方法。

3 红外检测

目前红外检测方法主要用于

SiCf/SiC 复合材料缺陷表征与评估，

以脉冲红外检测为主，采用热加载

方法（图 6）。文献 [6，12，22–23] 先

后报道了这方面的研究，针对典型

的 SiCf/SiC 复合材料试样，开展了红

外检测方法的可检性试验研究，结果

表明，红外检测方法对较薄（3mm 以

下）的 SiCf/SiC 复合材料试样中的

近表面冲击损伤、平底孔类的模拟缺

陷有一定的检出能力，随着缺陷或者

损伤的深度增加，红外对 SiCf/SiC 复

合材料中的缺陷检出能力急剧下降。

因此，总体上，红外检测方法对 2mm
以上 SiCf/SiC 复合材料中的缺陷检

出能力非常有限，但对一些近表面较

大的缺陷或者损伤，是一种非接触检

测方法补充和选择。但是，红外检测

方法对热加载和热加载过程的控制

有严格的要求，容易引起不正确的检

测结果指示。此外，红外方法检出信

号指示容易受到 SiCf/SiC 复合材料

表面状态的影响，进而会干扰缺陷的

判别 [6]。

4 电阻法检测

电阻法检测是基于 SiCf/SiC 复

合材料在受到外力（如拉伸载荷）

作用下，沿受力方向的电流会随着

SiCf/SiC 复合材料损伤（如裂纹）的

出现发生变化，进而使 SiCf/SiC 复合

材料在受力方向的电阻或电阻率发

生变化，从而根据所测得的电阻的变

化进行 SiCf/SiC 复合材料损伤行为

的评估。文献 [12，24–25] 报道了这

方面的试验探索，结果表明，SiCf/SiC
复合材料试样在拉伸载荷作用下，

其内部损伤，如裂纹的产生，会改变

SiCf/SiC 复合材料试样在拉伸方向

的电阻，如图 7[24] 所示。目前这种方

法尚处于原理探索阶段。尽管这种

检测方法目前还很难用于 SiCf/SiC
复合材料制造缺陷和加工缺陷的无

损检测与评估，但为今后开展 SiCf/
SiC 复合材料无损检测新方法研究

提供了启示。

主要技术挑战

1 缺陷的可检性

这里的缺陷是指前文所述 SiCf/
SiC 复合材料在高温成型、加工、服

役过程中产生的缺陷。缺陷的可检

性包括：制造缺陷的可检性、加工缺

陷的可检性、损伤的可检性。其中制

造缺陷可能是目前 SiCf/SiC 复合材

料最为关注的缺陷，直接影响 SiCf/
SiC 复合材料制件的原始质量、初始

力学性能。由于 SiCf/SiC 复合材料

20mm 2mm

图4 SiCf/SiC复合材料分层AU检测结果

Fig.4 AU imaging result of SiCf/SiC 
composite delamination

图5 典型基体浸渍不均匀的DR检测结果

Fig.5 Inhomogeneity of polymer impregnation 
using the FDR-160 DR system (Made in ACC)

试样

闪光灯

闪光灯

红外相机

计算机成像系统

图6 红外检测方法

Fig.6 Illustration of infrared thermography

100µm

加载和电流方向

图7 电阻法检测基本原理

Fig.7 Illustration of electrical resistance 
method
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特殊的高温成型工艺和缺陷形成机

理，导致其缺陷行为与其他复合材料

显著不同，有关缺陷判别的基础数

据、缺陷判据等也在不断积累过程

中，这需要密切结合 SiCf/SiC 复合材

料成型工艺的研究，持续开展实际工

艺缺陷表征。在此基础上，通过不断

的检测试验和验证分析，才能研究建

立实用的 SiCf/SiC 复合材料制造缺

陷无损检测方法。因此，缺陷的可检

性需要建立在系列实际 SiCf/SiC 复

合材料缺陷检测案例基础上才能有

效地解决，仅通过类似金属材料检测

中的简单平底孔等效的方法，不足以

解决 SiCf/SiC 复合材料制造缺陷的

可检性问题。

2 检测方法的可检性

正如前文所述，SiCf/SiC 复合材

料制造缺陷具有多样性，而不同的检

测方法，其检测原理不同，用于缺陷

判别的检测信号形成机理和信号也

会有区别，检测方法的可检性就是验

证来自实际 SiCf/SiC 复合材料制造

缺陷的检测信号的敏感程度，是否能

确保在给定的检测条件和技术参数

情况下，有效地检出所要求检出的缺

陷（包括大小和类型）。不同检测方

法对不同的缺陷或损伤具有不同的

检出能力，因此，在进行检测方法的

可检性试验时，需要针对性地选择适

合的检测方法，开展充分的检测试验

验证。例如，DR 对 SiCf/SiC 复合材

料中的分层不敏感，常规超声方法对

于 SiCf/SiC 复合材料中的单个微裂

纹可能难以检出，红外方法对较薄的

SiCf/SiC 复合材料中表面和近表面

缺陷 / 损伤具有一定的可检性等，需

要针对性考虑不同检测方法对 SiCf/
SiC 复合材料中不同缺陷的可检性，

验证所选用的无损检测方法对 SiCf/
SiC 复合材料中可能出现的制造缺

陷的可检性。

3 结构的可检性

这里“结构”是指要求检测的

SiCf/SiC 复合材料对象。目前 SiCf/

SiC 复合材料的检测与评估，主要面

对 4 类检测对象：（1）微小样品，主

要是指用于观察分析的 SiCf/SiC 复

合材料小样品，通常在 mm 量级；（2）
小试样，例如，用于力学性能测试的

各种 SiCf/SiC 复合材料小试样，通常

在 cm 量级；（3）试件，例如，用于结

构和工艺验证的各种试验件、缩比

件，通常在小尺寸 m 级范围内；（4）
零件，具有各种各样的形状、厚度、尺

寸等特征，通常在 m 量级。结构可

检性就是要针对不同的检测对象，研

究和选择相应的检测方法，开展缺陷

可检性和检测方法实用性研究。例

如，µCT 方法只适合 SiCf/SiC 复合

材料微样品的检测与评估，服役中的

SiCf/SiC 复合材料零件，采用 DR 方

法，其可检性将会很差，等等。

4 多环境下的可检性

目前从无损检测角度，所面临的

SiCf/SiC 复合材料检测环境主要有：

（1）实验室环境下的 SiCf/SiC 复合

材料检测与评估，多以试验研究、方

法研究为主，主要是研究样品、样件

中的缺陷可检性；（2）制造环境下的

SiCf/SiC 复合材料检测与评估，是以

试验验证、检测应用验证为主，主要

是研究样件、零件中的缺陷可检性；

（3）产品质量控制环境下的 SiCf/SiC
复合材料检测与评估，以检测工艺有

效性验证为主，主要解决 SiCf/SiC 复

合材料零件中的缺陷可检性和零件

质量符合性问题。

此外，SiCf/SiC 复合材料的可检

性还与产品质量要求、相关产品验收

标准等有关，通常需要结合不同热端

部件对 SiCf/SiC 复合材料的质量要

求和缺陷检出要求，开展针对性的可

检性规划与考虑。因此目前在 SiCf/
SiC 复合材料的材料制备、工艺研发

和结构设计、性能基础数据等不断积

累与认识阶段，需要同步开展其可检

性方面的研究。

5 可视化与智能评估

由于 SiCf/SiC 复合材料目前的

材料、制造成本居高难下，制造周期

较长，耗能较高，因此，研究和制定

合理的 SiCf/SiC 复合材料质量验收

阈值，提高 SiCf/SiC 复合材料的制

造成品率，具有非常重要的工程意

义。从目前已经取得的成功研发经

验和案例来看，借助先进的无损检

测技术，实现 SiCf/SiC 复合材料的

可视化与智能评估，一方面，可以用

于 SiCf/SiC 复合材料零件的质量控

制；另一方面，可以利用无损检测提

供的量化信息和检测结果，帮助优

化工艺、提升工艺稳定性，从而提高

SiCf/SiC 复合材料零件的成品率。

同时通过先进的可视化检测与智能

评估技术，还可以帮助建立合理的

缺陷 / 损伤验收阈值，用于 SiCf/SiC
复合材料的安全性评估。为此，未

来将更加需要能够实现 SiCf/SiC 复

合材料零件可视化检测与智能评估

的技术。

随着 SiCf/SiC 复合材料在热端

部件更广泛的应用，其在无损检测

与评估方面将会面临诸多技术挑

战，特别是当 SiCf/SiC 复合材料用

于航空发动机、高超音速飞行器中

的热端部件制造时，对 SiCf/SiC 复

合材料零部件的质量要求更高、寿

命预期更长，研究先进的 SiCf/SiC
复合材料无损检测与评估将尤为重

要和急迫。

未来发展

尽管 SiCf/SiC 复合材料已经开

始有了一些显著的应用 [1–5]，也开展

了无损检测与评估方面的研究 [6–27]，

建立了一些可用于 SiCf/SiC 复合材

料无损检测与评估的方法，但仍然面

临诸多技术挑战。在 SiCf/SiC 复合

材料缺陷表征与评估方面，目前非常

欠缺验证分析方面的基础数据和缺

陷判据；在检测方法方面，在缺陷的

可检性、适用性、可视化检测与智能

评估方面，还非常有待研究和建立新

的检测方法，积累相应的检测判据和
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检测应用案例；在检测标准方面，非

常欠缺经过了足够的检测应用验证

的检测标准；在缺陷符合性检测方

面，非常欠缺针对性的、且经过了验

证的技术标准，做到既不过严，也不

过松，恰到好处地发挥 SiCf/SiC 复合

材料的性能和特点。近年来，针对这

些无损检测方面的技术挑战，业内也

一致在开展相关的研究，未来 SiCf/
SiC 复合材料缺陷表征与评估技术

研究将主要是结合前文所述的技术

挑战，开展相关的研究。

（1）缺陷表征与评估技术研究：

主要针对 PIP、MI、CVI 等 SiCf/SiC
复合材料成型工艺，以及基于 2D、

2.5D、3D 的 SiC 纤维编织预制体的

SiCf/SiC 复合材料，研究和建立相应

的缺陷表征与评估方法。

（2）检测新方法研究：主要结合

不同应用和使用环境条件等，开展

SiCf/SiC 复合材料检测新方法研究，

进一步提升缺陷的检出能力、快捷性

与适用性。

（3）应用验证研究：针对不同的

SiCf/SiC 复合材料及其结构，开展面

向实际结构或者零部件的检测应用

验证研究。

（4）可视化检测与智能评估技

术：研究能够用于实现 SiCf/SiC 复合

材料结构件可视化检测与智能评估

技术，支撑 SiCf/SiC 复合材料在高温

热端部件中的研发和推广应用。

（5）新型检测仪器设备研发：主

要基于所研究建立的 SiCf/SiC 复合

材料无损检测与评估技术，研制面向

SiCf/SiC 复合材料结构件的无损检

测仪器设备，形成 SiCf/SiC 复合材料

结构件无损检测技术能力与平台。

（6）检测标准的研究制定：包括

检测标准和产品验收标准的建立，主

要通过系列的检测和验证试验，研究

和制定 SiCf/SiC 复合材料结构无损

检测与评估方面的技术标准，从而支

撑 SiCf/SiC 复合材料的研发和工程

化应用。

结论

（1）SiCf/SiC 复合材料中的缺陷

主要包括制造缺陷、加工缺陷和损

伤，不同的缺陷和损伤具有显著不

同的物理特征和尺度，不同的检测

方法对 SiCf/SiC 复合材料中的缺陷

的敏感程度和检出能力不同，研究

和采用针对性的检测方法，才能有

效地检出 SiCf/SiC 复合材料中要求

检出的缺陷。

（2）已有的研究和试验结果表

明，超声方法和 X 射线方法是目前

SiCf/SiC 复合材料无损检测与评估

的主要方法。当选用超声方法时，

需要考虑声波在 SiC f/SiC 复合材

料中的衰减、检测分辨率和表面检

测盲区以及缺陷检出能力，其中采

用高分辨率脉冲超声 – 声发射或非

对称频率超声方法，可以在穿透能

力、检测分辨率和表面检测盲区以

及缺陷检出能力方面获得均衡提

升，从而更加适合 SiC f/SiC 复合材

料的无损检测与评估。对于 SiC f/
SiC 复合材料零部件的 X 射线检

测，DR 方法是一种非常具有技术

优势的检测技术，目前已经在 SiCf/
SiC 复合材料零部件检测中得到了

非常重要的应用。

（3）红外、电阻、声 – 超声、激光

超声等检测方法，目前仍然有待在技

术上进一步突破，才可能在 SiCf/SiC
复合材料零部件方面找到用武之地。

（4）在 SiCf/SiC 复合材料无损

检测与评估方面，目前还面临诸多的

技术挑战：面向 SiCf/SiC 复合材料缺

陷、结构、应用环境等方面的可检性，

以及面向 SiCf/SiC 复合材料结构的

可视化与智能评估技术需求。

（5）缺陷表征与评估、检测新方

法、应用验证、可视化检测与智能评

估、新型检测仪器设备研发、标准的

研究制定等将是未来 SiCf/SiC 复合

材料无损检测与评估方面的重要技

术方向。
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Progress in Non-Destructive Testing and Evaluation of SiCf/SiC Composites

LIU Songping, LIU Feifei, ZHANG Qingle, LI Zhiying
( Composites Technology Center, AVIC Manufacturing Technology Institute, Beijing 101300, China )

[ABSTRACT]  As silicon carbide fibre/silicon carbide ceramicmatrix composites (SiCf/SiC CMCs) have become 
widely used in high temperature hot-section components in aerospace and aero-engines, nondestructive testing and 
evaluation (NDT & E) is particularly important. Due to the special high temperature manufacturing process, internal 
microstructure and defect characteristics of SiCf/SiC CMCs, it is difficult to realize reliable NDT & E of SiCf/SiC 
CMCs by using existing detection techniques and defect evaluation methods. Based on the studies in this field in the 
recent years, the defects and characteristics of SiCf/SiC CMCs are analyzed. The research progress in NDT&E of 
SiCf/SiC CMCs is reviewed. The main technical challenges in NDT&E of SiCf/SiC CMCs are presented. The future 
development tendency in NDT & E of SiCf/SiC CMCs is given. At present, high-resolution digital X–ray imaging 
and high-resolution asymmetric-frequency ultrasonic detection techniques have become very important methods for 
the NDT & E of SiCf/SiC CMCs, and good practical testing and applications have been obtained.
Keywords:  SiCf/SiC composites; Non-destructive testing and evaluation; Ultrasonic evaluation; X-ray inspection;
                     Infrared testing
� （责编　雪松）
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对产品技术性能指标的检测关乎其

最终使用时的质量是否合格，而实时监测

技术不仅可以对产品制造过程中的质量

控制实现快速响应，提升最终产品质量，

还能在产品服役过程中预测其疲劳寿命，

保障工业安全。此外，除了检测技术，理

想的检测指标的设定也可以提高检测精

度，提升检测效率。
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基于弱磁技术的钛合金疲劳 
监测试验研究*

张 斌 1，于润桥 2，胡 博 2

（1. 中国航空制造技术研究院检测中心，北京 100024； 
2. 南昌航空大学无损检测技术教育部重点实验室，南昌 330063）

[ 摘要 ] 在复杂的载荷环境中钛合金受疲劳特性的影响，容易导致构件出现疲劳断裂。为准确预测钛合金构件疲

劳寿命及保障工业安全，提出一种地磁场环境下基于弱磁测量的疲劳监测方法。在弱磁检测技术的基础上，提出了

弱磁监测的力磁模型，制作标准拉伸试块，采用弱磁监测系统和疲劳试验系统进行疲劳监测试验，并测定试样疲劳

前后的点阵常数。结果显示，疲劳监测过程中，弱磁信号的变化规律与材料疲劳过程相对应：疲劳初期，磁信号小幅

波动增长，晶胞与晶胞之间产生滑移带；裂纹扩展时，磁信号持续较长时间的平稳跳变；最后试样断裂时，磁信号大

幅度增强。在疲劳最后阶段，即瞬断区试样断裂，监测磁曲线大幅跃变增强，曲线结果和力磁模型相一致，即晶胞被

压缩时，垂直方向上的磁力线的通过截面增大，磁信号增强。弱磁技术为钛合金实时监测提供了新的思路和方法，

在预测金属疲劳寿命中有潜在的应用价值。

关键词：  弱磁；疲劳寿命；实时监测；钛合金；点阵常数

DOI:10.16080/j.issn1671-833x.2020.19.034

* 基金项目：国家自然科学基金（51765048）。
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高级工程师，主要从事特种焊接

结构和复合材料等无损检测技术及设

备研究。主持和参与了多项国家及国

防重大项目，发表论文多篇。多次荣

获国防与航空工业科技进步奖。

件的报废，是从微观到宏观的质变。

疲劳断裂在远低于材料构件疲劳极

限的循环应力作用下就有可能发生，

事先均无明显的塑性变形的预兆，瞬

间造成构件破坏。事实上，构件在实

际服役过程中引起疲劳断裂循环载

荷的极大值往往小于估算的安全载

荷 [5–6]。对金属构件实时监测开发

研究已成为众多学者的关注重点，疲

劳寿命监测对保障工业领域的安全

具有极其重大的意义。许多学者将

无损检测技术应用于疲劳检测中，如

最为成熟的声发射技术 [7–9]。声发

射技术可发现裂纹的萌生和开裂，并

通过信号波形和频谱来识别疲劳裂

纹扩展信号。但不同的试验方法使

得声发射参数缺乏统一的标准，无法

进行有效的对比。同时，有学者将金

钛合金以钛为基础融合了其他

元素的优越性能，具有高比强度、耐

腐蚀性好、耐热耐低温性好、抗冲击

性好等突出优点 [1–2]，广泛应用于航

空航天、海洋工程、化工和医疗等领

域。钛合金在飞机要求强度高、耐热

性好的部位应用增多，已逐步淘汰了

铝合金、镁合金及钢构件在飞机发动

机中的使用 [3]。在服役过程中，钛合

金受各种环境因素影响，容易造成构

件不同类型的缺陷和失效，其中最常

见的就是反复应力作用下引起的疲

劳断裂 [4]。

疲劳破坏是一个日积月累、复杂

难测的过程，晶胞滑移带出现到局部

裂纹的萌生，裂纹的扩展再到整个零
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属磁记忆检测技术 [10–11] 用于疲劳监

测中，对低周疲劳下叶片疲劳的监测

有很好的试验结果。但金属磁记忆

的应用范围局限于铁磁性构件，而航

空工业的关键构件大多是铝合金、钛

合金、镁合金等非铁磁性材料。除此

之外还有导波 [12]、非线性超声 [13]、涡 
流 [14]、红外热成像 [15] 等方法，都取

得相应的研究成果，但由于监测环境

和材料的限制，在工程应用中有一定

的局限性。

为实现钛合金疲劳寿命预测，本

文将研究开发弱磁实时监测系统，根

据磁信号变化阐释疲劳过程，论证弱

磁技术在金属疲劳监测中的可行性

以及具有潜在应用价值。弱磁检测

技术无需外加磁场磁化，以地磁场为

激励源，灵敏度高，可对铁磁性和顺

磁性材料实现快速检测。疲劳过程

中，因材料在经受疲劳交变载荷时，

晶胞发生形变，穿过晶胞的磁力线发

生改变，影响材料的磁化率及探测到

的磁信号变化。弱磁检测技术通过

磁传感器探头探测材料在疲劳过程

中的磁信号变化，从而实现疲劳实时

监测。首先，在弱磁检测技术的基础

上，提出了弱磁监测的力磁模型，阐

释弱磁疲劳监测机理，理论上论证了

弱磁检测技术的可行性；其次，制作

标准拉伸试块，采用弱磁监测系统和

疲劳试验系统进行疲劳监测试验，采

集疲劳循环加载过程中的磁信号，观

察疲劳试验过程中磁信号的变化规

律，寻找与疲劳过程的 3 个阶段的对

应关系；最后，测定试样疲劳前后的

点阵常数，进一步验证弱磁技术在疲

劳监测中的有效性。有效的监测手

段能够对复杂在役环境下结构的疲

劳寿命进行精准的预测，在构件疲劳

断裂前给出警告，同时使构件的使用

寿命最大化，提高材料的利用率，降

低制造的成本。本文提出的基于弱

磁检测技术的钛合金疲劳监测系统，

对外在环境要求简单，无需对被测试

件进行预处理，对铁磁性材料和非铁

磁性材料均可实现监测。该系统是

对应用已经比较成熟的弱磁检测技

术的一次探索，也是钛合金疲劳监测

技术的大胆创新。

材料与方法

1 弱磁疲劳监测原理

弱磁检测技术是以地磁场为天

然激励源的被动式无损检测方法，

该方法利用高精度高灵敏度的磁传

感器探头采集被检试件的自发磁信

号，根据磁信号特征对材料损伤进

行定性和定量分析。由于其不需外

加人工激励，操作便捷，灵敏度高，

被广泛应用在石油管道、铁路运输

和航空航天等领域。弱磁检测机理

以地磁场为天然激励源，基于此提

出一种新的力磁模型，即晶胞力磁

模型。地磁场作为天然的激励源，一

个个组成金属的晶胞可看作处在磁

场的“线圈”，地磁场的磁力线穿过

金属时，测磁传感器可获取材料表

面的感应磁信号。疲劳过程中的监

测磁信号反映出构件内部的形变，

依据观测的磁信号可预警疲劳断裂

及预测疲劳寿命。

假设材料的晶胞均匀分布且大

小相同，当材料未发生损伤时，受地

磁场的激励，经过每个小“线圈”（晶

胞）的磁力线总量是确定的（图 1）。
如图 1（b）所示，此时位于材料表面

的磁传感器检测到的磁信号是平稳

波动的。在实际服役环境中，金属构

件承受着形式复杂的交变载荷，微观

上导致晶胞产生形变，宏观上构件产

生损伤。假定循环载荷从织构方向

施加，如图 1 所示，分别在拉力和压

力作用下，微观上晶胞的变化导致通

过的磁力线总数发生变化。当材料

受拉伸作用力时，如图 1（a）所示晶

胞变得细长，由于垂直方向的磁感应

线通过截面减小，通过晶胞的磁感应

线随之减小，导致弱磁探头捕捉到的

磁信号相应减弱；与之相反的，由于

水平方向的磁感应线通过截面增大，

通过晶胞的磁感应线随之增大，导致

弱磁探头捕捉到的磁信号相应增强。

同理，当材料受压缩应力时，如图 1
（c）所示晶胞变得粗短，由于垂直方

向的磁感应线通过截面增大，通过晶

胞的磁感应线随之增大，导致弱磁探

头捕捉到的磁信号相应增强；与之

相反，由于水平方向的磁感应线通过

截面减小，通过晶胞的磁感应线随之

减小，导致弱磁探头捕捉到的磁信号

相应减弱。材料承受长期交变载荷，

晶粒在最大切应力面产生滑移带，导

致萌生疲劳裂纹。材料在外力的长

期反复作用下裂纹持续扩展，金属构

件在达到疲劳极限值时断裂。因此，

可通过磁信号监测记录金属构件的

疲劳过程，根据磁信号曲线阐释材料

所处阶段，从而实现安全预警和预测

构件寿命的作用。

磁感应强度B 磁感应强度B 磁感应强度B

（a） （b） （c）

拉伸 压缩

图1 晶胞的力磁模型

Fig.1 Magneto mechanical model of crystal cell

（a）材料受拉伸 
作用力时

（b）材料未受损伤时 （c）材料受压缩应力时
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2 试件

根据退火状态下的室平衡组织，

钛合金通常分为 3 大类（α 型、β

型及 α+β 型），国内此 3 大类钛合

金对应的牌号分别为 TA、TB 和 TC。

其中 α+β 型钛合金是工业领域应

用最广泛的一类钛合金，α+β 型钛

合金在高温是两相钛合金，结合了两

者的优点，如加工性能优越，可满足

复杂的工作环境。α+β 型钛合金

中使用最广泛的是 Ti–6Al–4V，每个

国家对应牌号不同，国产 Ti–6Al–4V
牌号是 TC4。TC4 结合了 α 及 β

两类钛合金的优点，主要特点是塑性

好、耐高温，同时还具有优异的低温

工作性能，且制造工艺简便，生产效

率高。尤其在航空航天构造材料方

面，TC4 用量占比极高。在航天航

空工业领域中如飞机发动机压气机

部件、火箭和导弹的结构件，钛的使

用量在美国号称全“钛”飞机（SR–71
高空高速侦察机）中的占比高达飞机

零件重量的 93%。故在本试验中选

用具有代表性的 TC4 钛合金材料加

工制作试验试样，并展开测试，其化

学成分含量如表 1 所示。

如图 2 所示，工件试样主要由试

验部分和夹持部分组成，即中间部分

为试验区，两端为夹持区。通过夹具

把试样两端固定，高频疲劳机通过两

端的夹头将交变载荷施加到试样中

间部分。试样中间部分是试验的关

键区域，通过采集试样中间部分的监

测磁信号来反映金属的疲劳状态，一

般情况下设计试样时，中间部分往往

比两端尺寸小，这样可以使承受应力

比两端高，从而保证在试验区断裂。

试验区与两端通过缓和的圆角与夹

持部分相衔接，连接部分的平滑过渡

可最大程度降低应力集中。试样为

板厚为 3mm 的 TC4 钛合金轧制板

材，按照 Q/6S 977—2004 标准制作

而成，将 4 个试样装载于高频疲劳机

上展开轴向拉 – 压疲劳试验。试样

实物如图 3 所示，每个试样的尺寸相

同均为 206mm 长，两端夹持区尺寸

为 40mm×50mm，设计的尺寸适合

夹具的安装及传感器的摆放；试验

区与两端的连接区域为 R120mm 的

过渡圆弧，中间的疲劳试验区宽度为

15mm。如图 3（c）所示，为保证试

样在切削加工之后尺寸在合理的偏

差范围内，每个试样之间空隔了足够

的余量。同时为了不破坏材料原本

的特性，注意加工制造过程中的方向

应与轧制方向相同。加工完成后对

试样分别编号为 1#、2#、3#、4#、5# 和

6#，以及对每个试样和母材的上下正

反面做标识，同时把每个试样对应的

母材用作疲劳前样品，以测定疲劳断

裂前后点阵常数。

3 疲劳监测系统

试验采用的疲劳监测系统主要

由弱磁信号检测监测系统和疲劳试

验系统两部分。弱磁信号监测系统

表1 TC4钛合金化学成分质量分数

                                 Table 1 Chemical composition of TC4 titanium alloy                                   %

Ti Al V Fe C O N H

余量 5.5~6.75 3.5~4.5 ≤ 0.30 ≤ 0.08 ≤ 0.20 ≤ 0.05 ≤ 0.015

图2 轴向疲劳板材光滑试样

Fig.2 Plate specimen for axial fatigue

（a）试样整体实物图

（b）单个试样实物图

（c）母材实物图

103

206

15 40

R1
20

图3 试样实物图

Fig.3 Physical map of plate specimens
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由自主研发的弱磁检测仪及高分辨

率测磁传感器组成，德国 Zwick 电

磁共振式高频疲劳试验机系统示意

如图 4 所示。弱磁监测系统首先利

用测磁传感器捕捉材料表面的磁感

应强度，通过监测磁信号与疲劳过程

的对应关系分析材料内部的损伤状

态。测磁传感器为 ϕ12mm 的圆柱形

直探头，分辨率为 1nT。德国 Zwick
电磁共振式高频疲劳试验机通过正

弦波共振产生循环载荷，将载荷施加

在构件上可进行高频拉伸、压缩试验

及拉压交变负荷下的疲劳性能、断

裂力学性能测试。德国 Zwick 电磁

共振式高频疲劳试验机的参数分别

为：最大加载荷为 150kN，机器频率

50/60Hz，最高试验频率 300Hz。在

装载试样之前，首先利用电机调整夹

具的高度，以便于后续操作。其次安

装好试样上端后，再装载下半部分。

在确认试样居中对齐之后，使用扳手

进行固定。在固定试样之前同时应

注意对角顺序，施加载荷才不会被分

散。在实际工程应用中，钛合金构件

的高周疲劳破环往往是高频振动引

起的。因此，本文采用应力比为 0.1
的非对称循环轴向拉 – 拉高周疲劳

进行试验。量取各个试样的截面尺

寸，并计算截面面积，通过载的应力

确定最大加载力Fmax。并根据式（1）、
（2）计算动载、静载大小：

Fmax=σmax×S 截面 （1）
x+y=z；x–y=0.1z （2）
求得，x=0.55z，y=0.45z 其中，x

为静载；y 为动载；z 为加载最大力。

疲劳试验的参数如表 2 所示。

结果与讨论

1 弱磁疲劳监测结果

为保证加工后的试样的一致性，

在进行疲劳试验前，采用磁法检测仪

对每个试样预检。对每个试样正、反

面进行检测，并重复多次。如图 5 所

示，试样的检测结果为一条平滑的

曲线，没有磁异常波动。说明试样在

加工后无缺陷，排除了制造缺陷对疲

劳试验的干扰，可以进行疲劳监测     
试验。

图 6 所示为 6 个试样的弱磁系

统监测曲线图，可以看出，6 个试样

的监测结果相似，即疲劳寿命有些许

差异，但变化趋势一致，有良好的一

致性和重合性。起始时信号有小幅

增长，最后阶段信号波动剧烈，中间

绝大部分时间信号处于平稳波动状

态。如图 6（a）所示，疲劳监测信号

划分了 3 个阶段。（1）开始施加交

变载荷时，磁信号突然小幅增长，说

明晶粒沿最大切应力面开始产生滑

移带，萌生疲劳裂纹。因为试件表面

开始产生滑移时，磁感应线通过截面

突然增大，通过晶胞的磁感应线随之

增大，导致弱磁探头捕捉到的磁信号

相应增强。滑移带的产生是突变的，

导致平稳的磁信号在起始时出现小

幅波动。（2）中间很长一段时间，磁

信号处于平稳波动中，可视为裂纹扩

展阶段。该阶段持续较长时间，几乎

占了整个疲劳周期的 90%，磁信号

相比于裂纹萌生时的变化较为缓慢。

磁信号整体变化平稳，这与疲劳过程

表2 疲劳试验参数
Table 2 Fatigue test parameters

试样编号 应力比 截面尺寸 /mm Fmax/kN 加载频率 /Hz 静载 /kN 动载 /kN

1# 0.1 3.04×14.96 27.06 83 14.88 12.18

2# 0.1 3.04×15.03 27.87 83 15.33 12.54

3# 0.1 3.03×14.99 27.25 83 14.99 12.26

4# 0.1 3.05×15.00 25.85 83 14.22 11.63

5# 0.1 3.01×14.93 27.64 83 15.2 12.44

6# 0.1 3.05×14.97 27.85 83 15.32 12.53

图4 疲劳监测系统示意图

Fig.4 Schematic diagram of fatigue monitoring system
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图5 疲劳试样磁法检测结果图

Fig.5 Magnetic testing results of fatigue specimens

（a）1# 试样

（c）3# 试样

（e）5# 试样

图6 疲劳监测曲线

Fig.6 Fatigue monitoring curve
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相吻合，即裂纹扩展阶段占据疲劳寿

命绝大多数时间。（3）在曲线末端，

磁信号迅速上升，同时试样断裂。试

样断裂处内部晶胞被压缩，垂直方向

的磁感应线通过截面增大，断裂间隙

磁力线密度增加，从而磁传感器在试

样表面采集到的磁感应强度急剧升

高。根据弱磁监测系统中磁传感器

探测到的磁信号，结合力磁模型理

论，阐释了磁信号与材料疲劳过程

的关系，说明基于地磁场的弱磁检

测技术用于钛合金疲劳监测分析是

可行的。

2 点阵常数的测定及结果分析

点阵常数表示了晶胞的大小及

形状，共有 6 个常量，分别为 3 条棱的

长度（a，b 和 c），棱两两之间的夹角

（α、β和 γ）。钛有 α–Ti 和 β–Ti 两
种同素异构体，α–Ti 在 25℃时的点

阵常数分别为 a= （2.9503±0.0004）
Å，c=（4.6831±0.0004）Å，c /a=

（1.5873±0.0004）。β–Ti 在 25℃时

的点阵常数为 a=（3.2320±0.0004）
Å，其中 Å=10–10。本文采用 TC4 钛

合金，常温下为 α+β 两相钛合金。

点阵常数是结晶物质的基本结

构参数，反映了晶胞内部成分和受力

状态。当温度、载荷或其他因素变

化时，晶胞会随之变化，点阵常数也

相应改变。在疲劳过程中，试样在

载荷作用下产生疲劳裂纹，点阵常

数必然随晶胞的形变发生变化。为

测试疲劳前后晶胞的点阵常数，采

用 X 射线衍射仪进行试验。在疲

劳试样断口和母材处取样，采用线

切割电火花技术将所取样品切割为

15mm×10mm 的块状。点阵常数的

测定结果如表 3~5 所示。

材料长期在交变载荷作用下萌

生裂纹，裂纹不断扩展，晶胞的形变

引起点阵常数的变化。如图 7 所示，

b 值沿 x 轴方向，a 值沿 y 轴方向，c
值沿 z 轴方向，试件平行于 xy 平面。

其中，表 3 显示了疲劳前后 a 值的变

化，可看出疲劳后晶胞的 a 值整体变

表3 疲劳前后a值的变化

                              Table 3 Changes of a value before and after fatigue                                          Å

试样编号 疲劳前 疲劳后  ∆ a

1# 2.92037 2.93003 变大

2# 2.92754 2.92298 变小

3# 2.92040 2.93257 变大

4# 2.92122 2.92796 变大

5# 2.92638 2.92473 变小

6# 2.92181 2.93253 变大

表4 疲劳前后c值的变

                                       Table 4 Changes of c value before and after fatigue                                 Å

试样编号 疲劳前 疲劳后 ∆ c

1# 4.66501 4.64948 变小

2# 4.67117 4.65088 变小

3# 4.66539 4.65596 变小

4# 4.64974 4.65349 变大

5# 4.66393 4.64515 变小

6# 4.66281 4.66642 变大

表5 疲劳前后c/a值的变化

Table 5 Changes of c/a value before and after fatigue

试样编号 疲劳前 疲劳后 ∆ a(c/a)

1# 1.5974 1.5868 变小

2# 1.5956 1.5911 变小

3# 1.5975 1.5877 变小

4# 1.5917 1.5893 变小

5# 1.5936 1.5882 变小

6# 1.5959 1.5912 变小

图7 弱磁监测示意图

Fig.7  Schematic diagram of weak magnetic field monitoring

a
b

磁感应线

晶粒

测磁探头

试件侧面

x

y

z

c

大了，其中有两个试样略微减小；从

表 4 可看出，疲劳后试样的点阵常数

c 值基本减小了，其中有两个试样略

微增大；表 5 显示了疲劳前后点阵常

数 c 与 a 的比值，c/a 数值全部变小。

由于不同晶粒之间略有差异，部分晶

粒的形变并没有严格按照载荷加载

方向发生变化，所以疲劳前后有两个

试件的 a、c 值的改变与其他试件不

同，但大部分试件的变化趋势是一致

的，且全部试件的 c/a 值是变小的。

α–Ti 单晶的线膨胀系数是各向异性
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的，c 轴方向的线膨胀系数大于 a 轴

方向的线膨胀系数。本文采用轴向

拉 – 拉高周疲劳试验，在交变载荷作

用下，c 轴相比于 a 轴方向更容易发生

形变。晶胞发生形变，c/a 值的减小说

明了晶胞在 z 轴方向被压缩。在压缩

状态下，晶胞变得粗短，由于垂直方向

的磁感应线通过截面增大，通过晶胞

的磁感应线随之增大，导致弱磁探头

捕捉到的磁信号相应增强。点阵常数

的测试结果解释了疲劳监测过程中，

当裂纹萌生和断裂时，磁信号都是增

大的，同时印证了力磁模型的正确性。

结论

针对钛合金疲劳监测问题，在理

论上结合基于地磁场的弱磁检测机

理，研究了一种新的晶胞力磁模型，

并开展了弱磁无损检测技术在钛合

金疲劳过程中相关测试及研究。根

据点阵常数的测定结果，阐释了监测

过程中磁信号的变化与试样内部变

化的关系。试验相关结果表明弱磁

技术可用于钛合金疲劳寿命监测，可

得出以下结论：

（1）疲劳试验中探测到的磁信

号较好地反映了疲劳过程的各个阶

段：在起始阶段，磁信号小幅上升，

随后较长时间的扩展阶段磁信号在

保持稳定波动，在试样断裂瞬间磁信

号迅速跃变增强。监测系统中磁信

号的变化与弱磁检测机理相吻合，验

证了弱磁检测技术可用于钛合金疲

劳寿命监测。

（2）点阵常数的测定结果显示，

疲劳断裂后 a 值整体趋势变大，c 值

整体趋势变小，而 c/a 的数值全部变

小了；疲劳前后的点阵常数变化说

明，晶胞在疲劳过程中，压缩产生的

形变大于由拉伸产生的应变，垂直方

向的磁感应线通过截面增大，通过晶

胞的磁感应线随之增大，导致弱磁探

头捕捉到的磁信号相应增强。证实

了提出的力磁模型的正确性，进一步

验证了弱磁技术的有效性。
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基于激光扫描的航空管件检测 
技术研究
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[ 摘要 ] 航空管件的制造精度是影响其装配质量的重要因素之一，在管件装配之前需要对其制造精度进行检测。

目前常用的检测方法是通过机械检具进行验证，但是存在精度低、效率差等缺陷。为了保证检测结果的准确性，提

高管件的生产效率，提出一种高效、精确的数字化管件检测技术。利用非接触式测量方法，基于激光扫描技术获取

管件表面点云数据，在检测系统中通过提取点云数据的中轴线、弯曲点和弯曲元素，与管件理论模型比较进行误差

分析，进而修正折弯系数，通过将修正数据传递给折弯机生产出高质量管件。

关键词： 航空管件；数字化检测；非接触测量；激光扫描；误差分析
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航空管件是飞机的重要组成部

分，在飞机上的应用非常广泛，主要

作用是完成油、水、气等介质的传递

任务 [1]。在一架双发军用飞机上需

术的快速发展，近年来基于数字化测

量的检测技术逐渐成为研究热点。

因此，本文基于激光扫描 [3–5] 进行航

空管件检测技术研究，具有一定的研

究意义。

航空管件的常用检测方法

检具是指为了完成指定检验需

求而专门设计的机械工具，其主要作

用就是测量和监控零部件的外形尺

寸，可以很好地反映出零部件的各项

参数，如零部件的空间几何形态、位

置度、间隙以及轮廓度等。而且操作

简单，便于使用，稳定耐用，因此在航

空制造业中得到了普遍应用 [6]。

1 航空管件关键检测要素

在飞机零部件装配过程中，如果

某个要素发生变化便会对零件的性

能以及可装配性造成影响，则该元素

可被称为关键检测要素，即位于零部

件上的相关几何要素 [7]。关键检测

要安装将近 2000 多根管件，几乎遍

布整架飞机的各个位置。管件的制

造精度不但会对整机能否顺利完成

总装产生重要影响，而且还会影响

飞机系统正常运行，因此管件的制

造精度极其重要，受到航空企业的

高度重视。

航空制造业使用的管件大多利

用折弯机加工而成，受到管件本身金

属材料的力学性能影响，管件会出现

回弹、起皱等现象，造成管件加工完

成之后与理论模型之间存在偏差。

因此需要对管件的制造精度进行检

测，对于超差的管件，根据检测结果

进行修正，进而利用折弯机生产出合

格管件 [2]。

目前，最常用的航空管件制造精

度检测多利用机械检具通过人工测

量来完成，该检测方法存在一定的弊

端，已经无法实现复杂管件高效、精

准的检测需求。同时，随着数字化技
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要素主要用于确保零部件之间的协

调性以及零部件的制造精度，例如：

外形尺寸基准特征、位姿特征、接口

特征等。最终，基于航空管件的生产

工艺需求以及管件特性，结合航空管

件装配工艺确定其关键检测要素为

空间几何形态（即外形尺寸，主要分

为轴向偏差和径向偏差）以及弯折

角度。

2 常用的检测方法

检具一般由夹紧装置、端部检验

块、U 形槽支撑块或者 L 形槽支撑块

等结构组成。航空管件主要分为两

部分：直线部分和圆弧部分。由于管

件直线部分的空间位置是影响其空

间几何状态的主要因素，因此，管件

的检测就是直线部分的检测，根据待

检测管件的特点，通过选择Ｕ形槽支

撑块或者 L 形槽支撑块来控制管件

直线部分的空间位置来间接反映管

件的空间几何状态，如果直线部分长

度较小，不容易检测，则可以忽略该

部分或者根据实际情况选择与直线

部分相邻的圆弧部分进行检测。在

检测过程中，先将管件放置在检具

上，利用检具上的端部检验块与管件

的首末端进行配合来限定管件整体

的空间位置，再将直线部分放入到对

应的 U 形槽或者 L 形槽中，最后利用

夹紧装置在管件的关键点位置将其

夹紧，此时可以根据管件直线部分与

U 形槽或者 L 形槽的配合状态以及

管件首末端与端部检验块的配合状

态，再结合人工测量来综合分析管件

的制造精度。管件的检测如图1所示。

3 常用检测方法存在的不足

由于当前使用的机械检具基本

上是专用检具，柔性化程度低，一

套检具只能完成一种管件的检测工

作。然而飞机上的管件各种各样，

需要针对每一种管件去设计一套对

应的检具，最终需要设计多套检具

才能完成飞机上所有管件的检测任

务，而且个别管件长度较大，则对应

的检具也会很大，很笨重，不够灵活；

同时由于检具的材料均是金属材

质，随着时间的推移，会出现腐蚀现

象，为了避免该类情况的发生需要

定期对检具进行保养；另外在检具

经过长时间的使用之后，夹紧装置、

端部检验块以及支撑块会发生松动

或者出现磨损，导致检测精度下降，

因此还需要定期对检具进行检测，

对其进行修复进而保证其检测精

度。因此利用机械检具进行检测会

增加厂房的占地面积，而且浪费大

量的人力和物力，同时机械检具的

购置、保养、定期检测、存放均会产

生高额费用，不仅提高了生产成本，

还会影响整机的生产周期。

同时管件自身的材料特性能够

产生一定程度的弹性形变，在检测过

程中，操作人员将管件放到支撑块的

凹槽中进行检验，即使管件的空间几

何形态存在一定的偏差，操作人员稍

微对管件施加一定程度的力，管件同

样会进入到凹槽中，因此操作人员对

检测结果有很大的人为因素影响，重

复性较差，不能保证管件检测结果的

可信度。

而且利用机械检具进行检测，只

能判断管件是否合格，并不能给出量

化的测量结果，没有详细的误差分析

数据，进而不能很好地得到用于折弯

机的管件折弯修正系数。

航空管件检测系统设计

根据以上所述目前常用管件检

测方法存在的不足，结合数字化检测

技术设计一套高效、精确的航空管件

检测系统。采用非接触式测量的方

式实现管件空间几何形态的检测，进

而完成管件安装尺寸的误差分析，并

给出详细的误差分析报告。

1 管件检测系统总体方案设计

采用软、硬件结合的方式来完成

管件检测系统的设计，该系统主要包

括激光扫描系统以及点云数据处理

系统。利用激光扫描系统完成管件

表面点云数据的获取任务；利用点

云数据处理系统对点云数据进行处

理并进行误差分析，进而完成管件制

造精度的检测。两个系统之间通过

线缆实现数据交互。检测系统设计

流程如图 2 所示。

2 激光扫描系统

激光扫描系统以关节臂测量机

为核心进行搭建，主要包括激光扫描

头、硬测头、控制器、旋转关节、蓄电

图1 利用检具检测管件示意图

Fig.1 Schematic diagram of tube inspection 
using checking-tool

图2 管件检测系统设计流程图

Fig.2 Design flow diagram of tube inspection system

管件检测系统

信息
交互

获取管件表面点云数据
点云数据预处理

激光扫描系统

硬件

点云数据处理系统

软件

管件制造精度分析
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池、磁性基座和计算机 7 个部分，各

部分功能如下：

（1）激光扫描头：采用非接触式

测量方式，通过激光扫描待测产品表

面获取点云数据；

（2）硬测头：采用接触式测量方

式，用于激光无法扫描的孔和凹槽等

几何特征的测量；

（3）控制器：用于处理分析激光

扫描头或硬测头获取的数据，并传递

给计算机；

（4）旋转关节：更加有利于测量

臂的旋转移动，增加灵活性，提高扫

描效率；

（5）蓄电池：用于稳定电压，提

供电能，避免工作过程中突然断电导

致系统关闭；

（6）磁性基座：用于固定关节臂

测量机，通过电磁开关控制磁性的有

无，能够稳定吸附在铁质材料上；

（7）计算机：用于存储点云数据。

通过手持测量臂控制激光扫描

头空间位置对待测管件进行扫描，扫

描过程中需要合理控制扫描头的移

动速度，如果移动速度过快将会影响

获取的点云质量，获取的点云数据通

过线缆传递到控制器，经过控制器

处理之后再通过线缆传递给计算机

中的点云数据处理系统，完成信息交

互，如图 3 所示。

3 点云数据处理系统

点云数据处理系统主要包括 3
个模块：显示模块、点云数据预处理

模块以及数据分析模块，3 个模块之

间息息相关，不断进行信息交互。系

统架构如图 4 所示。

预处理模块：由于激光扫描系

统获取的管件表面点云数据质量较

差，需要利用预处理对数据进行处

理，进而获取高质量的点云数据，为

后期完成数据分析打下基础。该模

块是保证整个系统高效、精准运行的

基础。

数据分析模块：用于完成管件

制造精度检测。将管件点云数据与

理论模型进行比对，完成误差分析，

并生成具体偏差数据，基于偏差数据

对折弯系数进行修正，并自动生成修

正数据，将修正信息反馈给折弯机。

显示模块：展示给操作者直观

且容易操作的显示界面，能够实时展

示扫描过程中当前点云数据的状态、

预处理后点云数据的状态、管件型面

三维重构结果、误差分析结果以及其

他相关数据信息。

4 航空管件检测系统工作流程

基于激光扫描的航空管件检测

系统的详细工作流程如图 5 所示。

检测流程大体包含下述 3 个阶段：

（1） 点云数据获取。

利用激光扫描系统对管件进行

扫描，如果管件长度较长，超出激光

扫描系统的测量范围，不能一次性获

取完整的管件表面点云数据，则需要

对管件适当分段，并标定公共特征，

对管件各段分别进行扫描，最终得到

多组点云数据。

计算机

激光扫描头

蓄电瓶 磁性基座

控制器

硬测头

旋转关节

图3 激光扫描系统

Fig.3 Laser scanning system

图4 点云数据处理系统架构图

Fig.4 Architecture diagram of point cloud data processing system

显
示
点
云
状
态
判
断
是
否
继
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扫
描

数据传递

三维显示 人机交互 点云存储 显示模块

误差分析 系数修正 信息反馈 数据分析模块

点云去噪 数据简化 特征识别

预处理模块

数据拼接 三维重构 数据拟合
激光扫描系统
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（2）点云数据预处理。

获取多组点云数据之后，利用

各组点云之间所标定的公共特征进

行拼接，最终得到一组完整的点云

管件表面点云数据。无论是利用扫

描系统一次性获取的完整点云数据

还是经过拼接得到的完整点云数

据，由于扫描过程中受到环境因素

的影响会产生一些杂点，需对点云

数据进行降噪处理 [8–9] ；同时扫描过

程中会扫描到管件之外的物体，该

部分点云数据需要删除，而且点云

数据点的个数不宜过多，否则会影

响系统的工作效率，需要适当减少

点的个数，实现点云数据简化；最后

由于点云数据是在机器坐标系下，

而理论模型是设计坐标系下，需要

通过坐标系拟合将点云数据和理论

模型转换到同一个坐标系下，为后

期的误差分析做准备。

（3）制造精度分析。

基于点云数据重构模型获得 3D
圆柱模型，进而提取完整的中心轴线

（包括直线段和圆弧段），自动识别计

算弯曲点和弯曲元素，同时也可以对

管件点云数据的空间几何尺寸进行

测量，通过与理论值进行对比求出偏

差值完成误差分析。基于分析结果

生成折弯系数修正数据，并将信息反

馈给折弯机。

5 点云数据拼接

点云数据处理系统基于 ICP 算

法来完成点云数据拼接。假设待测

管件需要划分成两段进行扫描，扫描

完成之后获取两组点云数据，对两组

点云数据重合部分的点云数据分别

进行曲面拟合进而确定两组点云之

间的对应点集 A 和 B，对应点对的个

数为 n。通过奇异值分解方法求得

坐标变换矩阵。具体如下：

求解点集 A 和 B 的质心：
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对矩阵进行奇异值分解，则：

H=UDVT                                 （3）
其 中：U、V 分 别 为 3 阶 酉 矩 阵

D=diag（di），d1≥d2≥d3≥0
再设：
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（4）

若矩阵 rank（H）≥2，则求得旋

转矩阵：

R=UPVT                                  （5）
通过矩阵 R、质心 au bu和au bu 求得平

移矢量：

ba uRut −= （6）
按照上述算法多次迭代，当相邻

两次迭代目标方程小于一定阈值时，

算法结束。

6 坐标系拟合算法研究

坐标系拟合一般通过公共点变

换、平移、旋转等方法来实现 [10]。管

件检测系统采用的旋转的方式将机

器坐标系转换成间接坐标系，再采用

平移的方式将间接坐标系转换到设

计坐标系，即可完成坐标系的拟合。

经过旋转机器坐标系之后得到

的间接坐标系与设计坐标系的各

个坐标轴方向相同且平行。设点

M 在机器坐标系 {A} 下的坐标是
T

AAA
A zyxM )(=

T
BBB

B zyxM )(=

，在间接坐标系

{B} 下的坐标是

T
AAA

A zyxM )(=

T
BBB

B zyxM )(= ，

设机器坐标系相对间接坐标系绕其

z、y、x 轴分别旋转 α、β、γ角度，旋转

变换如下：
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RPY 即欧拉角，分别代表 Roll（滚

转角）、Pitch（俯仰角）、Yaw（偏航角），

分别对应绕 x、y、z 轴旋转。同时：
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图5 管件检测系统工作流程

Fig.5 Work flow of tube inspection system
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目前，间接坐标系与设计坐标系

的各个坐标轴方向相同且平行，只是

坐标原点没有重合，此时将间接坐标

系 {B} 进行平移，即可得到设计坐标

系 {C}。平移变换如下：









=









1
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1
M
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（9）

其中，
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





=
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)，，(
c
b
a

cbaT ，a、b、

c 表示点 M 从间接坐标系 {B} 到设

计坐标系 {C} 的偏移距离。则复合

变换矩阵如下：









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







1
)，，()，，(

1
M

RPYcbaT
M AC

αβγ

                                                      （10）
在点云数据中选取多个基准，将

其点坐标（机器坐标系下）和理论模

型中对应基准的点坐标（设计坐标系

下）代入变换矩阵（4）式中得到转换

矩阵，即可完成坐标系的拟合。

7 管件检测系统优势

管件检测系统操作方便，简单易

用，仅通过一套管件检测系统即可

完成不同类型的管件检测，无需再设

计多套机械检具，且检测过程中无需

额外夹具进行固定，也无需额外的测

量工具进行辅助即可完成管件检测；

人为因素影响大大减小，进而保证检

测结果的准确性。

检测完成之后，可以提供详细

实用的误差检测报告，提供完整的

误差分析数据，而且采用图像的形

式进行展示，更加直观。进而更加

有利于辅助工作人员了解管件的实

际状态，更好地进行误差分析。而

且系统通过与折弯机连接，可以自

动生成折弯系数修正程序，直接用

于折弯机。

综上所述，管件检测系统可以

很好地提高检测精度，使检测结果

更加可靠，减少废料的产生；不再需

要设计机械检具，减少占地，大大降

低了使用管理成本以及生产成本；

而且系统检测速度快，有效提高了工

作效率。

管件检测系统在某型管件 
检测中的应用

以某型号航空管件为例，基于关

节臂测量机的激光扫描功能对管件

进行扫描，结合点云数据处理系统进

行误差分析完成检测工作，进而验证

检测系统的合理性。

1 管件表面点云数据获取

由于点云在拼接过程中会造成

一定的误差，如果多次进行拼接会造

成误差积累，一旦误差积累过大经过

拼接之后得到的完整点云数据便不

能准确反映管件实体的实际状态。

因此，在检测之前，需要根据待检测

管件长度和关节臂测量机的扫描范

围合理安排测量机和管件的摆放位

置，尽量减少点云数据组数，避免多

次拼接，进而获取高质量点云数据。

点云数据获取如图 6 所示。

2 管件表面点云数据预处理

获取点云数据之后，在数据处理

系统中通过对其进行降噪和简化处理

得到高质量点云数据。再导入管件

CAD理论模型，基于坐标系拟合算法，

通过旋转和平移将点云数据和 CAD
理论模型转换到同一个坐标系下。

3 管件制造精度分析

坐标系拟合完成之后，系统便自

动开始管件制造精度分析，基于点云

数据拟合 3D 圆柱模型，获取中轴线，

并自动识别计算弯曲点和弯曲元素

与 CAD 理论模型进行比较完成管件

制造精度的误差分析。分析结果如

图 7 所示，可知：（1）管件整体制造

精度的变化趋势以及各个关键点处

的超差情况，绿色表示满足误差范围

要求，黄色、橙色以及红色表示超差，

而且超差程度依次递增，因此该管件

共有 7 个关键位置超出误差要求范

围；（2）管件制造精度的修正是通过

对不同参数（主要包括拉伸参数、弯

曲参数以及旋转参数）进行补偿，最

终使得生产的管件的整体制造精度

满足要求；（3）根据超差的 7 个关键

位置，针对不同的参数条件生成折弯

修正系数数据（即各个位置处的偏差

值），如图 8 所示（由上至下依次对应

图 7 中由左至右超差的关键位置），

其中个别位置处的某些参数修正值

显示的是符号“n/a”，说明该参数不

需修正，只需修正其他参数便可得到

满足要求的管件。最终得到整体的

修正数据并生成修正程序传递给折

弯机。

4 管件检测系统的测量误差分析

 管件检测系统的测量误差主要

来源于激光扫描系统和点云数据处

理系统，影响检测系统测量精度的主

要因素包含以下 4 种。

（1）人为因素：扫描过程中移动

激光扫描头速度过快，同时无法始终

保证激光垂直于待测管件表面。

（2）环境因素：外界环境发生轻

微震动、光照强度变化、温度变化。

（3）管件自身：管件表面的光暗

程度会影响测量精度。

（4）系统误差：在点云数据处理

系统中对点云数据和理论模型进行

拟合时存在误差。

结论

本文提出了一种基于激光扫描

图6 点云数据获取

Fig.6 Obtaining point cloud data
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的管件检测系统，主要包括激光扫描

系统和点云数据处理系统两部分。利

用激光扫描系统获取管件表面点云数

据，利用点云数据处理系统对点云进

行降噪和简化处理，并与 CAD 理论模

型对比实现误差分析。该系统具备操

作简单，测量结果精度更好、效率更高

等优势，对于提高管件检测技术的发

展具有一定的应用价值。最后基于某

型号管件进行验证，证明该系统测量

稳定性好，有效可行。
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直接能量沉积增材制造过程气孔
在线监测技术的研究进展

张 敏，王星程，产玉飞，陈长军
（苏州大学机电工程学院激光加工中心，苏州 215021）

[ 摘要 ] 随着制造业的快速发展，增材制造技术在全球范围内越来越受到重视。增材制造在航空航天、工业机械、

汽车电子等领域得到了迅速的发展和极为广泛的应用。直接能量沉积技术目前在理论上面临的最大挑战是缺乏对

其背后工艺 – 显微结构 – 性能之间内在关系的深刻理解，并且在实际生产过程中缺乏有效和高性价比的在线监测

过程。所以采用直接能量沉积制造的产品，其可重复性、均一性和可靠性均难以满足工业日益增加的生产要求。介

绍了直接能量沉积过程中热 – 物理过程的发生机理，在总结制造过程中温度、熔池尺寸和熔池形貌变化的基础上，

综述了在线监测技术在直接能量沉积增材制造过程气孔监测中的研究进展，并指出了其存在的问题和未来可能的

发展方向。
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面对国际制造业飞速发展的

世界形势，中国适时提出了《中国

制造 2025》发展战略。作为中国

实施制造强国的第一个十年行动

印、快速制造、层间制造，是一种基于

离散 – 堆积原理的制造技术 [1]。增

材制造通过软件生成 3D 模型并进

行分层，以激光或电子束作为能量源

将根据分层后形状尺寸确定的扫描

路径进行加工，待一层完成加工后

将继续加工下一层，逐层累积直至

得到完整零部件。增材制造最早出

现于 20 世纪 80 年代，起初用于制

作产品外观模型，但材料仅限于塑

料。随着该技术的不断发展，现如今

已经可用于制造各种金属零部件，甚

至应用于航空航天、汽车制造和工

业生产中。制备金属零部件的增材

制造技术称为金属增材制造技术，

其制造工艺主要包括纳米粒子喷射

（Nano particle jetting, NPJ）、激光选

区熔化技术（Selective laser melting, 
SLM）、激光选区烧结成形（Selective 
laser sintering, SLS）、激光熔覆成形

纲领，新一代信息技术、高档数控

机床、航空装备等高精尖科技列入

了十大重点发展领域，传统制造技

术将面临巨大的更新换代的挑战，

但也迎来了提档升级的历史机遇。

增材制造技术作为一项新兴的制

造技术，将会引领第三次工业革

命，是“中国制造 2025”战略中重

要的支柱之一。近年来，随着增材

制造技术的提高和工业产业的发

展，增材制造产业受到了国内外各

行各业的关注。本文主要介绍了

增材制造技术的应用现状与研究

前沿，讨论了增材制造技术走向量

产时气孔在线监测技术研究的现

状和存在的不足。

增材制造技术及其应用前景

增 材 制 造（A d d i t i v e 
manufacturing，AM），又称为 3D 打
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技术（Laser metal deposition, LMD）

和电子束熔化技术（Electron beam 
melting, EBM）等。

金属增材制造技术的强大潜力

使其得到了世界各国的广泛关注和

大力支持。2012 年，美国政府提出

发展美国振兴制造业计划，旨在重夺

制造业霸主地位，增材制造成为其首

批项目，率先将增材制造上升到国家

发展战略高度。紧接着欧盟、俄罗斯、

日本等也大力推动金属增材制造技

术。我国早在 20 世纪 80 年代末开

始增材制造技术研究和相关设备，并

积极落实投产。中国的增材制造产

业以高新技术园区为产业核心，通过

与高校科研单位建立合作推动产业

快速扩张。

1 航空航天与汽车领域

随着增材制造技术的不断发展

与进步，其应用领域也逐步扩展，图

1 所示为 2015 年全球增材制造技术

的应用格局图，其中工业机械、航空

航天和汽车领域分别位列前三。金

属增材制造技术在航空发动机加工、

制造和修复领域有着先天优势，主要

应用于航空发动机、燃气轮机、涡轮

叶片以及燃油喷嘴 [2]。据中银国际

预测，中国未来 10 年对航空发动机

总需求将达到万亿元级别，年均需求

达到 1000 亿元，因此金属增材制造

技术在航空领域应用前景巨大。在

航空航天领域中，由于需要在保持结

构强度的情况下降低机身的重量，因

此集钢的高强度和铝的质地轻于一

身的钛合金被广泛应用于该领域，但

钛合金由于其耐高温而加工性较差，

于是增材制造技术的优势便凸显出

来。图 2（a）为 SIMENS 公司使用

金属增材制造技术制造出的涡轮机

叶片，其性能足够满足在发动机满负

荷状态下的要求；图 2（b）为 MTU
公司使用增材制造技术生产出的飞

机管道镜部件，该技术的应用极大地

降低了成本，提升了制造效率。由于

增材制造技术的灵活性、近净成形和

功率密度高等优点，因此增材制造技

术在汽车领域也有很大的应用，图 3
为 Daimler 公司使用增材制造技术

生产的奔驰汽车部件。

2 医疗与日用

根据 ReportBue 发布的报告显

示，预计在 2025 年全球牙科 3D 打

印市场规模将达到 97 亿美元。增材

制造技术用于制备医用植入物，可以

在短时间内实现复杂形状的制造，并

且有着较高的材料利用率。到 2015
年，我国康复辅助器具产业规模约

为 4300 亿元，其中假肢、人工器官及

植入物器械制造产值达 115.3 亿元。

巨大的市场份额促进了增材制造技

术在实际生活中的应用，图 4 为使用

增材制造技术制造出的牙齿和骨骼。

2019 年 4 月，以色列特拉维夫大学

首次利用病人自身的人体组织打印

出了全球第一个完整的心脏，这成为

增材制造技术在医疗领域应用的一

个里程碑。

2015 年，消费品和电子占增材

制造产业的 13.1% 份额。2017 年，

阿迪达斯公司使用回收而来的海洋

废弃物生产并销售了 10 万双 3D 打

19.9%

16.6%

13.8%13.1%

12.2%

10.5%

5.9%
4.9%

3.0%
工业机械

航空航天

汽车领域

消费品

医疗/牙科

学术机构

政府/军队

建筑领域

其他

图1 全球增材制造技术的应用格局图

Fig.1 Global additive manufacturing technology application

图2 使用增材制造技术生产的部件

Fig.2 Components produced using additive manufacturing technology
图3 汽车部件实物图

Fig.3 Picture of car part

（a）使用 AM 技术制造出的涡轮叶片实物图 （b）飞机管道镜实物图
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印鞋。IDC 预测，到 2021 年，所有大

型国际鞋类制造商都将生产并销售

3D 打印的运动鞋系列。

直接能量沉积增材制造 
过程中的在线监测

虽然目前金属增材制造技术已

被广泛应用于航空航天、军工、医疗

和工业生产等多个领域 [3–9]，但是其

产品仍有很多方面需要改进提升。

首先，大部分使用增材制造技术生

产出的产品外观不能与传统工艺方

法制造出的产品相媲美，部分零件

质量和性能达不到预期要求，而且

产品的质量稳定性和制造工艺的重

复性也同样较低。造成这一结果的

原因很大程度上是由于缺乏在线监

测技术或者在线监测技术不可靠稳

定，因为在生产过程中缺少实时监

测将难以对产品质量控制实现快速

响应，从而降低了生产效率。因此

增材制造过程中的在线监控技术成

为当前提升增材制造技术优势的热

点和关键点。

在增材制造过程中，零件的质量

和尺寸精度受到激光功率、送粉率、

扫描速度等工艺参数的影响，基板温

度、冷却方式等外部环境及熔池的温

度和尺寸也同样对零件有所影响，因

此这些因素成为在线监测的主要研

究对象。随着金属增材制造技术制

造出的功能梯度零件在航空航天领

域里的应用，实现对零件的元素成分

和显微组织、缺陷的在线监测则尤为

重要。近 10 年来熔池的温度和尺

寸监测一直是增材制造在线监测研

究的焦点，并取得了丰硕的成果 [10]。

近 6 年来，元素成分和显微组织的在

线监测也得到初步发展。在线监测

研究在充分发挥了金属增材制造技

术优势的同时不仅提高了零件的质

量和尺寸精度，还对促进功能梯度零

件的开发和制造具有重要意义，扩大

了该技术的应用范围。

尽管在过去增材制造技术取得

了显著研究成果和广泛应用，但非关

键零部件的应用所占比重却偏大。

由于金属增材制造产品容易产生气

孔、裂纹等缺陷，从而限制了金属增

材制造产品在关键零部件位置上的

应用。

1 气孔的形成机制

气孔是金属增材制造中经常存

在的一种缺陷。如图 5 所示 [11]，气

孔的主要形成机制有 3 种：（1）熔池

捕获气体形成的气孔；（2）能量不充

分造成的气孔；（3）粉末颗粒熔化不

充分形成的气孔，又称为未熔合气

孔，这种气孔呈现不规则形状且直径

较大 [11]。当激光能量过大时会造成

低熔点元素气化形成气孔，也会产生

匙孔效应从而形成气孔，通常将这一

机制产生的气孔归结到第 1 种气孔

形成方式上。

对气孔的检测有 CT、超声波、金

相、扫描电镜等手段，但这些技术都

是在零部件制备完成后才能对试样

进行检测，若检测结果不合格则会影

响生产进度并且增加成本。因此如

果能实现事前干预、事中监测和反馈

来监测和防止气孔的形成，对于金属

的增材制造来说显得尤为重要。

激光增材制造是增材制造中最

2cm

5mm

100µm 500µm 100µm

图4 增材制造在齿科、骨科方面应用

Fig.4 Additive manufacturing applications in dentistry and orthopedics

图5 激光增材制造过程中3种气孔形态

Fig.5 Three types of pores in process of laser additive manufacturing

（a）增材制造的牙齿

（a）熔池捕获气体形成的气孔 （b）能量不充分造成的气孔 ( c）粉末颗粒熔化不充分形成的气孔

（b）增材制造的骨骼

100µm 500µm 100µm100µm 500µm 100µm

2cm

5mm
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有前景的制造技术。在激光增材制

造过程中，用激光能量源熔化粉末或

丝材形成动态的熔池，该熔池存在于

激光和凝固材料之间，该熔池的形貌

特征和温度特征会影响增材制造后

凝固材料的组织形成。形成不同的

组织时，该熔池具有不同的特征。其

热分布规律和熔池形貌则直接决定

着凝固后增材制造产品的组织和性

能等方面。如图 6 所示 [12]，用熔体

长度、宽度、峰值温度、面积等简单参

数来比较综合熔体特性方法的准确

性，用机器学习预测的气孔检测反馈

值达到 98.44% 的较高水平，并且熔

池的热图像和经过机器学习得到的

预测的气孔，同实际生成的气孔几乎

完全一致。

当能量传递到熔池导致熔池的

能量发生变化时，熔池的形貌特征

和能量分布状态会发生异常变化，

此时就会在凝固后相应位置生成不

同的气孔。熔池的形貌特征和能量

分布状态的不同，直接对应着不同

类型的气孔。因此，如果能够建立起

熔池性质特征和气孔之间内在的联

系，就可以据此进行增材制造过程

的在线监测，从而控制产品质量。

目前针对熔池的在线监测也主要在

于捕获研究熔池的形貌特征和熔池

的热特征。熔池形貌特征主要指熔

池的外形尺寸、长度、深度和面积

等 [13]。而熔池的温度特征则主要是

指熔池的最高温度、平均温度以及

温度热历史曲线等 [14]。

2 基于视觉的在线监测技术

基于视觉检测的技术来研究熔

池和气孔的对应关系，以便在增材制

造过程中采用相应的措施来改善工

艺参数，从而获得满足质量要求的

产品。如图 7 所示 [13]，对含 60% 的

WC 的 MetcoClad 52052 金属粉末进

行激光熔覆，并得到了基于视觉的在

线监测结果。发现采用基于视觉系

统的在线监测来监控气孔的技术仍

存在一些问题，如气孔直径在几百微

米及以上时候比较有效，即对较大尺

寸气孔的检测比较有效，而对于小气

孔则有效性较差。并且基于视觉的

在线监测通常采用的是 CCD 相机，

它具有较宽的光谱响应范围和较长

的连续工作时间，能够在比较恶劣的

环境中使用。

3 基于形貌特征的在线监测

熔池的形貌特征主要指熔池的

宽度、直径等量化的尺寸数据。Qi
等 [14] 研究了熔池的不同形态特征和

与其密切相关的物理现象，提出了一

种熔池自由表面不受熔覆影响的模

型，并且将其研究模型同实际研究结

果得到的熔池宽度、长度和高度进行

了对比。Li 等 [15] 则对连续激光和脉

冲激光制备的增材制造 In718 合金

进行了对比研究，提出一种三维数学

模型来研究熔池的瞬时移动传热和

熔池的流动，得到了两项研究结果：

（1）模拟单道熔池的形貌和平均温

度时，在两种激光模式下均同实际测

量结果相一致；（2）在脉冲激光模式

下的凝固前沿同扫描方向的夹角，与

连续激光相比偏离了 15°。

Zhang 等 [16] 则提出一种基于图

像的识别，然后进行深度学习来进

行气孔监测的新方法。该方法引入

了无损检测的 X 射线 CT 技术来进

行监测检验的结果，还引入了深度

学习对气孔存在的类型进行预测。

如图 8 所示 [16]，图 8 左图为同轴熔

池图像和对图像进行的处理，右上

图显示了有损剖切横截面显微镜观

察的孔隙率信息，右下图显示了通

过 X 射线 CT 扫描得到无损检测结

果，该结果显示了 CT 监测得到的气

孔分布情况。该装置可以实现对小

于 100μm 的气孔进行可靠的监测。

对于气孔在空间上的分布，不管密

度大还是小，也可以实现可靠的预

测和监测。

Wirth 等 [13] 研究了在线监测反

馈控制系统，是通过控制激光功率以

保证激光的熔池宽度在一定的预设

数值的范围内。该系统包括采用一

个 CMOS 相机和算法成形软件。采

用离散控制滤波器，使得在加工过程

中让激光功率不断变化以确保熔池

宽度不变或在参考数值范围内变化。

图6 基于机器学习的气孔在线监测

Fig.6 Monitoring of stomatal for machine learning

热图像

Y

预测得到的气孔

功能化主要组件 功能特征的提取

功能数据的分析

X

θ
ρ

θ

ρ

超级
学习

KNN
SVM
DT
DA

Z2

Z1

预处理

熔池边界



检测技术Detection Technology

512020年第63卷第19期·航空制造技术

图7 激光熔覆MetcoClad 52052金属粉末时熔池形貌监测的结果

Fig.7 Monitoring results of molten pool morphology during laser cladding of MetcoClad 52052 metal powder

图8 质量监控及数据准备系统图

Fig.8 Quality control and data preparation system diagram
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这一离散控制器的响应在很短时间

内，这使得闭环控制的时候，改变扫

描速度和热容量的变化可以控制在

数秒的范围内。他们进行了几个试

验来验证这一在线监测的效果，证明

激光功率的变化是可以实现上述调

节的目的，获得的熔覆层的稀释率和

显微硬度维持在较稳定的范围内，如

图 9 所示 [17]。

基于形貌特征的在线控制策略

存在如下挑战：（1）热图像的拍照会

产生非常大的数据存储量；（2）数据

噪音等干扰数据的边界对热图像来

说比较模糊，处理起来比较麻烦 ( 见
图 10[18]) ；（3）熔池的尺寸和熔池的

中心在制造过程中是动态变化的，需

要增加额外的工作才能分析确定熔

池宽度和熔池中心尺寸；（4）熔池图

像获取的过程中还会造成温度的测

量受到影响，从而使得获取的温度数

据准确性较低。

4 基于熔池热特征的在线监控

基于熔池热特征为基础的熔池

监控主要是为了实现闭环监控。Bi
等 [19] 研究了固定激光功率来沉积

薄壁墙结构时的参数控制策略。他

们主要集中于研究熔池在红外温度

释放出来的信号，发现熔池的尺寸

和温度均会影响沉积样品的尺寸精

度。作者认为这些信号可以用来进
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图9 基于熔池形貌特征的气孔监测

Fig.9 Stomatal monitoring based ontopography characteristics of molten pool

图10 采用红外相机拍摄的熔池图像和熔池3D空间温度分布

Fig.10 Molten pool image taken with an infrared camera and 3D spatial temperature distribution of molten pool
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行闭环控制。Tan 等 [20] 则研究了

激光参数对熔池温度的影响，研究

熔覆层的厚度和熔池之间的关系，

由此提出一种在线控制熔覆层的策

略。Song 等 [21] 则提出一种保障复

杂形状外形产品质量和尺寸精度的

混合控制方案。该方案也是基于控

制熔池温度来实现的，该方案中研究

的基于高度的控制器是根据温度的

控制来预测需要的激光工艺输出参

数。温度控制器和高度控制器相互

制约和反馈，但高度控制器的优先级

要高于温度控制器。Donadello 等 [22]

也进行了类似的研究，图 11[22] 展示

了采用和不采用控制器时得到的时

间高度与编程高度间的数值差。王

方华 [23] 建立了一套熔池形貌的实时

监测系统，研究出了基于相位一致

性算法的激光增材制造的激光熔池

边缘处理算法，与传统的灰度阈值分

割、Otsu 等方法，提高了熔池边缘的

提取精度。其熔池边缘提取效果如

图 12 所示 [23]。

基于熔池特征的控制策略存在

的问题主要是熔池模型建立所依据

的物理 – 数学模型和公式的准确性。

由于物理 – 数学模型不能完全准确

地覆盖制造过程中熔池的热 – 物理

过程中的变化性和不确定性，从而使

得研究结果同真实结果存在差距。

现在的熔池温度监控和模拟均存在

只关注熔池的尺寸、长度、最高温度

和平均温度等问题。这些数据缺乏

对熔池表面形态和温度在时间 – 空

间上的分布规律的整体理解和认识，

从而与真实结果相差较大。当提取

特征数据有限时，得到的结果的准确

程度也有限，基于此数据获得的预测

结果其准确性也受到限制。

结论

目前的增材制造在线监测已经

得到了一定程度的应用，但其功能、

精度和有效性同传统的减材加工相

比，尚存在巨大的差别。并且增材制

造中对一些材料的工艺参数研究尚
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图11 采用温度控制器和高度控制器得到的结果与没有采用时的对比

Fig.11 Comparison of results obtained by using temperature controller and height controller and when they are not used

（a）没有采用温度控制器和高度控制
器时，编程所得到的高度和实际测量

的高度比较的误差

（b）沉积得到的实物 （c）进行在线闭环控制后得到的高度
和编程高度之间的误差对比图

熔池图像 相位一致性算法 固定阈值算法 大律算法

（a）

（b）

（c）

（d）

（a）干扰很少 （b）弧光 （c）粉末飞溅 （d）黑空、边缘小液滴

图12 不同方法熔池边缘提取效果比较

Fig.12 Comparison of different methods for extracting edge of molten pool
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处于初始阶段，这对探究显微组织和

预测材料性能较为不利。目前人工

智能科技发展势头迅猛，若将大量已

有研究进行系统化的整理，把工艺参

数 – 显微组织 – 材料性能作为训练

参数，从数据的角度建立起相应联

系，从而或许能够对在线监测起到基

于数据的智能反馈作用。

在未来的工业生产中，增材制造

必然占有不可或缺的地位。随着中

国制造 2025 的国家战略的不断实

施，我国应当大力发展增材制造的原

材料、设备和应用服务，以及在线监

测技术，推进增材制造标准化的建立

和推广，大力研究增材制造过程中的

闭环控制策略。目前各种基于视觉、

熔池形貌和温度等的在线监测均依

赖于建立模型进行分析，而当改变制

造环境后需要重新对模型进行演算。

所以应将实时监测技术与神经网络

等算法技术相结合，利用大数据分析

从而简化监测模型，这对于提高增材

制造监测的高精度性和快速响应等

具有重要研究价值。同时也开发更

加高效精准的监测手段，如超声发射

监测，X 射线背散射成像等。

增材制造作为一个日益规范化

的生产方式，其系统性正日益完善，

要建立更加系统的在线监测方法，与

增材制造生产过程能更好地相互配

合，形成完善统一的闭环，加速增材

制造走向量产以及在工业规模生产

领域的实际应用。
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Online Monitoring for Porosity Prediction in Directed Energy  
Deposition Processes

ZHANG Min, WANG Xingcheng, CHAN Yufei, CHEN Changjun
( Laser Processing Research Center, School of Mechanical and Electric Engineering, Soochow University,  

Suzhou 215021, China )

[ABSTRACT]  With the rapid development of manufacturing industry, additive manufacturing (AM) technology has 
attracted more and more attention in the world. Additive manufacturing has been rapidly developed and widely used in 
aerospace, industrial machinery, automobile electronics and other fields. The biggest theoretical challenge of direct en-
ergy deposition (DED) technology at present is the lack of a deep understanding of the inherent relationship between the 
process-microstructure-performance, and the lack of an effective and cost-effective online monitoring process in the actual 
production process. Therefore, the repeatability, uniformity and reliability of the products manufactured by DED are dif-
ficult to meet the increasing production requirements of industry. This article introduces the DED in the process of heat-
physical mechanism of the process. On the basis of summarizing the changes in temperature, molten pool size and molten 
pool morphology during the manufacturing process, summarizes the research of AM based on DED of online monitoring in 
the stomatal monitoring, and points out the existing problems and future development direction.
Keywords:  Additive manufacturing; Online monitoring; Melt pool; Directed energy deposition processes; Porosity
� （责编　阳光）

（上接第40页）

Experimental Study on Fatigue Monitoring of Titanium Alloy Based on 
Weak Magnetic Technology

ZHANG Bin1, YU Runqiao2, HU Bo2

(1. Testing Center, AVIC Manufacturing Technology Institute, Beijing 100024, China; 
2. Key Laboratory of Nondestructive Testing of Ministry of Education, Nanchang Hangkong University, 

Nanchang 330063, China)

[ABSTRACT]  Titanium alloy is subject to cyclic load for a long time in service, and the components are prone to fatigue 
fracture. Fatigue monitoring of titanium alloy structure is of great significance to industrial safety. In this paper, a fatigue 
monitoring method combined with weak magnetic field measurement is proposed. On the basis of weak magnetic testing 
technology, the force magnetic model of weak magnetic monitoring is put forward, the standard tensile test block is made, 
the weak magnetic monitoring system and fatigue test system are used for fatigue monitoring test, and the lattice constants 
before and after fatigue were measured. The results show that the change of magnetic signal in fatigue test has good coin-
cidence and consistency with the fatigue process, and the magnetic signal in the most extended stage of fatigue life keeps 
stable and small amplitude fluctuation, and finally the magnetic signal rises sharply in the transient area. In the last stage 
of fatigue, the sample in the stage of instantaneous fracture is fractured, and the monitoring magnetic curve is greatly en-
hanced. The curve results are consistent with the force and magnetic model, the cross-section of the magnetic line of force 
in the vertical direction increases, and the magnetic signal is enhanced when the cell is compressed. It has been proven that 
it is feasible to monitor the fatigue of titanium alloy with weak magnetic field.
Keywords: Weak magnetic; Fatigue Life; Real-time monitoring; Titanium alloy; Lattice constant

（责编　阳光）
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工业机械臂多工位作业下的视觉
对准技术研究*

祝鸿宇 1，曾令斌 2，石世锋 1，叶 南 1

（1. 南京航空航天大学机电学院，南京 210016； 
2. 上海宇航系统工程研究所，上海 201109）

[ 摘要 ] 为实现工业机械臂多工位作业下末端工具与工件的精确对准，提出了一种基于单目视觉的对准技术。首

先利用系统标定建立起各坐标系之间的位置关系。其次，设计了一套合作靶标，将其布置在各个工位的对准目标附

近，通过离线测量，获取示教对准下靶标的期望位姿，以此建立对准目标任务表。在多工位在线作业阶段，视觉系统

实时识别并测量当前工位下的靶标及其位姿，依据任务表的期望位姿，获得位姿偏差，并通过系统标定建立的坐标

映射，将偏差量解算为机械臂的运动数据，从而驱动机械臂末端进行位姿调整，最终实现末端工具与对准目标的精

确对准。搭建了螺纹旋拧和抓手夹持多工位试验平台，同时进行了精度验证试验，结果表明测量距离约 260mm 处，

位置精度在 X、Y 方向达到 0.1mm，Z 方向达到 0.2mm，角度误差优于 0.1°。
关键词：  多工位作业；工业机械臂；合作靶标；位姿求解；视觉对准

DOI:10.16080/j.issn1671-833x.2020.19.056

抓取，位置误差在 2mm 以内、角度误

差在 2° 以内。朱正伟 [5] 研究了单

目“Eye-to-Hand”机械臂抓取系统，

机械臂能快速有效地抓取工件，位姿

误差小，满足工业生产的预期要求，

但前提是目标工件的尺寸已知。傅

华强 [6] 将 KUKA 机械臂与单目相机

以“Eye-in-Hand”形式结合，通过采

集工件轮廓并查找平行线段来确定

工件抓取位姿，通过手眼关系将抓取

位姿转化为机械臂坐标完成抓取工

作。以上系统在抓取方面表现较好，

但均无法满足对准系统的高精度定

位要求。冯志刚等 [7] 利用双目系统

获取机械臂末端与工件间的位姿关

系，驱动末端调整姿态实现精确的装

配定位，但该系统需要在工件上布置

反射靶标来协助双目系统完成图像

的匹配和重建工作，使得在工业现场

随着航空航天领域往智能制造

方向不断发展，工业机械臂被广泛应

用于飞机零部件的对准、旋拧和抓取

等装配工作中 [1–3]。传统的机械臂

装配工作依靠示教再现或固定编程

实现基本的运动操作，绝对定位精度

低，且对环境的感知能力差，无法满

足智能装配的要求。为提升机械臂

装配的灵活性和柔性，视觉传感器与

工业机械臂逐渐融合，构建合适的机

械臂视觉系统是完成装配作业的一

个重要前提。

基于视觉反馈的机械臂装配系

统可根据机械臂与视觉的结合方式

分为“Eye-in-Hand”和“Eye-to-Hand”
两种，又可依据视觉传感器数目分为

单目、双目和多目系统。宋薇 [4] 研

究了一种基于模板匹配的单目视觉

抓取方法，但只能实现机械臂的三维
* 基金项目：国家自然科学基金（51605222）；

上海航天科技创新基金。
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的应用产生一定程度的局限性，且使

用双目相机增加了系统成本。雷金

周等 [8] 提出了一种单目机械臂对准

技术，其中假设对准目标和视觉靶标

间的位姿关系已知，这在复杂的装配

任务中难以保证，且不适用于多工位

的装配任务。Zhu 等 [9] 研究了单目

机械臂钻孔系统，使用高精度的特制

标定板对系统进行标定，并提出了一

种稳定可靠的圆孔边缘检测算法，试

验结果表明视觉系统测量精度达到

0.15mm，满足工业生产需求。

目前，双目和多目系统存在结构

复杂、鲁棒性较差、图像之间的立体

匹配困难等问题；而单目系统结构

简单、相机标定容易且精度高，近年

来大多数研究基于单目系统。“Eye-
to-Hand”的结合方式使机械臂视场

变大，但容易产生遮挡问题；“Eye-
in-Hand”系统的局部精度更高，视场

观察范围更加灵活。本文研究的是

机械臂多工位作业下的高精度对准

问题，系统结构力求简洁，在对准过

程中不能产生遮挡，精度要求高，且

满足实时性需求，因此单目“Eye-in-
Hand”系统更为合适。

在此基础上，为了准确复现对准

目标的位姿信息，工程中一般考虑非

合作式方案和合作式方案。非合作

式方案 [10] 是利用目标自身的特征属

性辅助完成测量，但这些特征不固

定，难以稳定提取，且未必满足位姿

解算要求。因此本文采用鲁棒性更

好的合作式方案 [11–13]，即设计一款合

作靶标用以提供特征点，利用特征点

在靶标坐标系中的三维坐标和图像

上特征点的二维坐标解算相机和靶

标的位姿关系，该方案稳健可靠，测

量结果精度更高。

在使用单目“Eye-in-Hand”系

统和采用合作式方案的基础上，本文

研究了一种多工位作业下的视觉对

准技术。本文设计的一套合作靶标

具有精度高、成本低、灵活性强的特

点，用于解决多工位对准问题具有一

定优势，适合工业现场的应用。

系统描述

本文搭建了基于视觉引导的多

工位对准系统，该系统主要由机械

臂、相机、末端工具快换装置（包括抓

手、旋拧工具等）、合作靶标、对准目

标（如对准孔、螺丝等）和计算机软

件系统组成，如图 1 所示。相机和末

端工具分别固连在机械臂末端法兰

上，相机的光轴与末端工具中轴线近

似平行，二者以“Eye-in-Hand”方式

构成手眼视觉系统。每个合作靶标

上都布置着 8 个特征点，特征点之间

的空间位置约束关系经过了精确测

量。在对准目标附近布置合作靶标，

布置的位置应根据相机视场大小灵

活调整，使靶标图像处于相机视场中

心。每一块靶标视区域大小可以对

应 1 个或多个对准目标，对准目标与

其相应靶标的位置关系在整个工作

过程中不发生改变。

系统的坐标系定义如下：世界

坐标系 {W}，机械臂基坐标系 {B}，
机械臂末端法兰坐标系 {F}，相机坐

标系 {C}，合作靶标坐标系 {T}。相

机坐标系的原点建立在光轴中心处，

Zc 轴为相机的光轴，以相机到工件的

方向为正方向。法兰坐标系的原点

设置在法兰中心，Zf 轴为法兰平面

的法线，以法兰到工件的方向为正方

向。合作靶标坐标系的原点定义为

任一特征点中心，原点与另一特征点

中心的连线定义为 Xt 轴，8 个特征点

中心所拟合成平面的法线为 Zt 轴，

方向垂直平面向外。所有坐标系都

遵循右手法则。

多工位对准系统的具体工作流

程如图 2 所示。

（1）系统标定。首先进行（Tool 
center point，TCP 工具中心点）标定，

计算机械臂上的工具中心点相对于

机械臂基坐标系的位姿变换关系，

一般工业机械臂都给出了标定的标

准流程。本文将工具中心点设置为

机械臂的法兰中心，机械臂默认获

得法兰坐标系相对于机械臂基坐标

系的位姿变换关系 f
bT。然后根据后

文所阐述的标定方法进行相机标定

和手眼标定，手眼标定获得相机坐

标系相对于法兰坐标系的变换关系

c
f      T。

（2）获取合作靶标的期望位姿

并建立任务表。控制机械臂运动使

工业
机械臂

合作靶标

相机

工件

末端工具
快换装置

法兰

XwOw

Yw

Zw

对准目标

Ot
Xt

Yt

Zt

b
fT c

tT

fO cO

X c

Y c

Z c

Xb

Yb
Zb

Ob

Zf

Yf

Xf

fO

{B}

{W}

{F}

{C}

{T}

f
cT

计算机
软件系统

图1 系统结构示意图

Fig.1 Schematic of system structure
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得末端工具在装配作业前与各工位

上的对准目标进行预对准。相机采

集该目标所对应合作靶标的图像，计

算靶标相对于相机坐标系的位姿，将

其定义为期望位姿变换关系 t
c  TE，具

体过程见后文特征提取与位姿求解

部分。接着为目标建立对准任务，末

端工具与单个目标的对准过程为一

项对准任务，该任务中需要用到末端

工具信息、期望位姿变换关系 t
c   TE 和

靶标特征点信息，获取这些先验知识

并进行存储后便完成了一项任务的

建立。重复此过程，为所有工位的目

标分别建立对准任务，形成任务表。

值得说明的是，这仅是对单个工件或

单个对准任务的一种资料入库操作，

不涉及全局位姿的求解，在机械臂多

工位作业前，这一步的操作并不困

难，且是必要的。

（3）在机械臂多工位作业阶段，

机械臂基于上述建立的任务表开始

执行对准任务。相机采集靶标当前

图像并计算得到靶标相对于相机坐

标系的当前位姿变换关系 t
c   T I，然后

计算当前位姿与期望位姿的偏差

Δ t
c   T，其中包括位置偏差和角度偏差。

若偏差大于设定的阈值，则结合系统

标定结果，解算出机械臂末端法兰下

一步应该到达的位姿，具体计算过程

见式（6）。
（4）当机械臂运动到新位置后，

重复步骤（3），直到 Δ t
c   T 小于设定的

阈值，则完成对准任务。

（5）查找任务表，判断是否完成

所有对准任务。若没有，则继续执行

下一项任务，直至完成所有任务。

除第（1）、（2）步需要借助人工

离线或线下操作之外，在实际多工位

作业中，（3）~（5）步是自动完成的。

系统标定

1 相机标定

相机标定将三维空间和图像空

间关联起来，是后续手眼标定和图像

处理的基础。最常用的相机模型为

针孔模型，一般成像方式为透视投

影，同时考虑二阶畸变补偿。本文使

用 11×9 阵列的大小圆孔平面标定

板，采用 Yin[14] 的方法进行标定。

2 手眼标定

手眼标定的目的是获得相机坐

标系和法兰坐标系的位姿关系。对

于本文“Eye-in-Hand”视觉系统，法

兰固连着的末端工具即为“手”，相

机即为“眼”，求解法兰和相机的位

姿关系 c
fT 的过程称为机械臂手眼标

定。手眼标定的基本思路是控制机

械臂运动到不同位置，利用相机观察

空间中一个已知的标定参考物，从而

推导出 c
fT 和多次观察结果的关系，

图 3 表示标定过程。手眼关系的基

本方程式为：

CX=XD	 （1）
其中，X 就是待求解的手眼关系，即
f
cT；C 由相机标定的外参数得到；D 是

位置 1 运动到位置 2 时法兰的位姿变

换矩阵，由机械臂自身程序提供。本

文使用 Tsai 两步法 [15] 进行标定，参考

物为相机标定所用的平面标定板。

靶标的位姿求解

1 靶标设计

航空航天领域的大多数工件表

启动程序

TCP标定 相机标定 手眼标定

获取靶标的期望
位姿并建立任务表

采集单帧图像
并解算当前位姿

引导
机械臂运动

误差是否
满足条件

计算当前位姿
与期望位姿的误差

完成当前任务

结束

是否完成
所有任务

执行下一任务

是

是

否

否

系统标定

基于任务表执行多工位对准作业

 

图2 系统技术路线

Fig.2 Flow chart of system
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面不具备明显的纹理特征，直接提取

工件上目标的特征难度较大，因此需

要借助合作靶标来完成定位测量等

任务。在设计合作靶标时，通常采用

圆形特征实现编码设计。本文设计

的一套合作靶标如图 4 所示，每个靶

标上布置有 8 个特征点，其中 4 个特

征点相连形成凸包，剩余 4 个特征点

处于凸包内部。位于凸包边界上的

特征点按照顺时针顺序编号为 1、2、
3、4，凸包内的特征点分别编号为 5、
6、7、8，1~4 号特征点用于计算单应

矩阵，5~8 号特征点用于验证单应矩

阵。

2 特征提取与位姿求解

在使用合作靶标之前，需要利用

相关设备对特征点的位置关系进行

测量并在三维建模软件中建系，得到

靶标三维点点集 P={Xi}，i=1，2，…，

8，i 表示三维坐标点的编号。

相机采集到靶标图像后需进行

图像处理，获得精确的特征点中心，

构成图像特征点点集。图 5 表示了

靶标的图像处理过程。首先对图像

进行高斯滤波，去除多余噪声；使用

Canny 算子进行边缘检测，将检测到

的边缘以树形结构存储；根据面积

约束和圆度准则得到可能的特征点

轮廓，圆度准则见式（2），接着对每

个轮廓直径上的像素点灰度值是否

连续进行判断，进一步筛选得到正确

的特征点轮廓；采用最小二乘拟合

特征点轮廓的最小外接矩形，将该矩

形的中心认定为特征点中心，得到图

像特征点点集 Q={xj}，j=1，2，…，8，j
表示图像特征点编号。

2
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其中，L 表示轮廓的周长；A 表示轮

廓内的面积；N 表示圆度。

图像特征提取完后，需要建立图

像特征点与靶标三维点之间的对应

关系。求解过程如下：

（1）利用凸包算法找到靶标三

维点点集 P 的凸包，将位于凸包边

界上的点按顺时针排序，得到凸包边

界上的点集 P1={Xi}，i=1，2，3，4 和

凸包内的点集 P2={Xi}，i=5，6，7，8。
对图像特征点点集 Q 执行相同操

作，得到位于图像凸包边界上的点集

Q1={xj}，j=1，2，3，4 和凸包内的点集

Q2={xj}，j=5，6，7，8。
（2）利用点集 P1 和 Q1 的 4 对

点计算单应矩阵 H，用此单应关系对

靶标三维点点集作投影变换。

（3）遍历图像特征点点集，分别

计算每个点与变换后的靶标三维点

的欧氏距离。若此距离小于设定值，

则该图像特征点与变换前的靶标三

维点是一组对应点，为其编号存储。

若距离都大于设定值，则放弃该靶标

三维点，继续寻找下一组对应点。

（4）若找到 8 组对应点，则单应

矩阵 H 求解正确，靶标三维点点集

和图像特征点点集建立正确的对应

关系。当对应点少于 8 组时，单应矩

阵 H 求解错误，调整点集 Q1 中特征

位置1 位置2

位置n
···

标定板

手眼系统

法兰

相机
X

D

A B
C=AB–1

A、B：相机外参数

C：相机的转换矩阵

D：法兰的转换矩阵

X：待求解的手眼关系

X

图3 手眼标定过程

Fig.3 Processing of hand-eye calibration 

图4 合作靶标

Fig.4  Cooperative target

图5 靶标的图像处理

Fig.5  Image processing diagram of cooperative target

1 2

34

5

6

7

8

凸包

特征点

高斯滤波 Canny边缘提取 目标轮廓筛选 椭圆中心定位
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点的编号顺序（至多调整 4 次），如图

6 所示。重复执行步骤（2）、（3），直
至找到 8 组对应点。

在已知靶标三维点和图像特

征点对应关系和相机模型参数的

情况下，计算合作靶标在相机坐

标系下的位姿可以归纳为求解

PNP(Perspective-N-Point，多点透视

投影 ) 问题 [16]，得到靶标坐标系相对

于相机坐标系的变换关系 c
t   T。

3 建立任务表

末端工具在装配作业前与各工

位上的对准目标进行预对准，相机采

集目标所对应合作靶标的图像，利

用上节中的位姿求解算法获得靶标

的位姿，此位姿定义为期望位姿，记

为 c
t TE。本文将末端工具与单个目标

的对准过程定义为一项对准任务，该

任务需要用到末端工具信息、期望位

姿变换关系 c
t TE 和靶标特征点信息。

末端工具信息由人为设定，期望位姿

变换关系已求解，靶标特征点信息已

由测量设备事先测得，获取这些先验

知识并进行存储后便完成了一项对

准任务的建立。按照此过程分别为

各工位上的对准目标建立任务，最终

形成一张任务表。

机械臂对准系统控制策略

在多工位作业阶段，系统以任务

表为依据，驱动末端工具完成指定

的对准作业。在执行每一项对准任

务的过程中，系统采用的控制策略

为“Look-then-Move”的闭环控制方

式。其中，“Look”部分包括相机采

集靶标图像和对靶标的位姿估计，

“Move”部分是机械臂运动使末端工

具与目标对准 [4，8]。

相机采集到合作靶标的图像，由

前文提出的方法解算出靶标相对于

相机的当前位姿变换关系 c
t T I，计算

其与期望位姿变换关系 c
t TE 的偏差

Δc
t T：

Δc
t T=c

t TI –
c
t TE （3）

判断偏差是否满足对准精度要

求。若满足，则系统判定完成当前对

准任务，然后查找任务表，继续执行

下一项任务。如果偏差不满足要求，

则计算机械臂的运动量，并引导机械

臂运动。

设当前法兰坐标系相对于机械

臂基坐标系的变换关系为 b
fT I，则靶

标相对于机械臂基坐标系的变换关

系 b
tT 为：

b
tT=b

fTI 
f
c T c

t TI （4）
设最终对准时法兰坐标系相对

于机械臂基坐标系的变换关系为
b
fTE，则此时靶标相对于机械臂基坐

标系的变换关系 b
tT 为：

b
tT=b

fTE 
f
c T 

c
t TE （5）

由于在对准过程中靶标与机械

臂基坐标系的变换关系 b
tT 不发生变

化，因此由式（4）、（5）可解算出 b
fTE

b
fTE=b

fTI 
f
c T

c
t TI(

c
t TE)–1( 

f
c T)–1

     =b
fTI 

f
c T

c
t TI 

t
c TE

c
f T （6）

其中，b
fT I 由机械臂自身程序给出；     

f
c T 由手眼标定获得， 

f
c T 和 c

f T 互为逆

运算；c
t T I 表示靶标相对于相机坐标

系的当前位姿变换关系；c
t TE 表示靶

标相对于相机坐标系的期望位姿变

换关系，从任务表的数据中直接读

取，c
t TE 和 

t
c TE 互为逆运算。所有变

换矩阵都是已知量，可直接计算得到
b
fTE，也就是机械臂的运动数据。

机械臂自身存在定位误差，为提

高系统的对准精度，本文对机械臂的

运动量进行插补。b
fTE 中包含两个分

量：旋转矩阵 b
f RE 和平移向量 b

f tE，将

旋转矩阵转换为四元数进行坐标旋转

插补，对平移向量进行位置插补 [17]。

计算过程如下：

2
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其中，b
f RI 和

b
f tI 分别是变换矩阵 b

fTI

中的旋转部分和平移部分；Slerp()
为插补函数；k1、k2 为插值系数，取

k1=k2=0.8。计算得到的 b
f R

*、b
f t

* 构

成新的变换矩阵 b
f T

*，即机械臂需要

运动到的位姿。

在机械臂位姿求解和控制机械

臂运动的过程中，系统需要从机械

臂自身程序读取位姿信息并将相关

数据发送给机械臂，二者的通讯基

于 TCP/IP 协议。机械臂数据格式如

图 7 所示，其中第 445 字节到 492 字

节是法兰在机械臂基坐标系下的位

图6 凸包点顺序调整

Fig.6 Order adjustment of markers on 
convex hull

图7 机械臂数据格式

Fig.7  Data format of robot

1 2

34

4 1

23

3

12

2 3

41

凸包上特征点

凸包内特征点

4



检测技术Detection Technology

612020年第63卷第19期·航空制造技术

姿，包括位置信息 x、y、z 和姿态信息

rx、ry、rz。当软件系统给机械臂发送

位姿信息控制其运动时，运动指令格 
式为：

command（[x，y，z，rx，ry，rz]，v，a）（8）
其中，[x，y，z] 是工具中心点在机械臂

基坐标系下要到达的位置；[rx，ry，rz]
是工具中心点在机械臂基坐标系下

要达到的角度；v 和 a 分别是机械臂

运动速度和加速度，取 v=100mm/s，
a=30mm/s2。command 是机械臂运

动方式，一般为 MoveJ 关节移动、

MoveL 直线移动、MoveP 恒定速度

运动和 MoveC 圆弧移动，本文使用

直线移动方式。

试验

为验证多工位作业下的视觉对

准系统的有效性，本研究搭建了螺

纹旋拧和抓手夹持试验平台，如图

8 所示。本试验以 UR10 机械臂作

为运动机构，使用的视觉装置为德

国 Allied Vision Prosilica GC1600 工

业相机和大恒图像 HN–0914–2M–
C2/3X 定焦镜头，焦距为 9mm。试

验过程如下：

（1）机械臂末端法兰中心点设

置为工具中心点，建立末端法兰和机

械臂基坐标系的变换关系。

（2）依次进行相机标定和手眼

标定。基于第 2 节阐述的原理，将平

面标定板固定放置在平台上，相机和

标定板距离约 260mm。控制机械臂

移动使其在相机视场范围内做 12 次

运动，并在每次运动后采集标定板图

像和机械臂位姿。相机标定结果如

表 1 所示，手眼标定结果见式（9）。
（3）按前文描述为各工位上的

对准目标建立任务表。

（4）在多工位作业环节，机械臂

末端处于不同的初始位置，依据任务

表执行对准操作，其中有螺纹旋拧工

作和抓手自动夹持工作，对准结果如

图 9 所示。试验结果表明，本文研发

的多工位对准系统能够实现对各目

标的精确对准，满足工业现场的装配

需求。
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为验证对准系统所能达到的精

度，搭建了精度验证试验平台，如

图 10 所示。使用 GC1600 工业相

机和 9mm 定焦镜头，末端工具用长

200mm、直径 10mm 的圆轴代替，对

准目标为直径 10mm 的圆孔。

（1）精度验证试验 1。
位置精度要求在 X、Y 方向达到

表1 相机标定结果

Table 1 Camera calibration results

相机内参 数值 畸变参数 数值

α 2115.637 k1 –0.289

β 2115.596 k2 0.615

u0 828.534 p1 –0.000730

v0 632.431 p2 0.000168

UR10机械臂

相机

旋拧工具

旋拧目标

靶标

夹持目标

夹持工具

靶标

 

图8 旋拧和夹持试验平台

Fig.8  Screwing and clamping experiment platform

图9 试验结果

Fig.9  Experiment result

旋拧工具与
目标精确对准

夹持工具与
目标精确对准

 

UR10机械臂

相机

旋拧工具

旋拧目标

靶标

夹持目标

夹持工具

靶标

 
（a）旋拧 （b）夹持
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0.5mm，Z 方向达到 1mm，角度偏差

不超过 0.1° 时，靶标实际位姿与期

望位姿的偏差见表 2 和图 11。其中

Δx、Δy、Δz 分别表示靶标实际位

姿与期望位姿相比在相机坐标系下

沿 Xc 轴、Yc 轴、Zc 轴的位移偏差量，

Δη表示在相机坐标系下靶标实际

位姿的法向与期望位姿法向的夹角，

Δα、Δβ、Δγ分别表示靶标实际位

姿与期望位姿在相机坐标系下绕 Xc

轴、Yc 轴、Zc 轴的转角差值。

对准轴与圆孔对准过程中，首先

对姿态部分进行调整，姿态的调整引

起靶标位姿在轴向发生变动；接着

考虑 3 个轴向的对准，轴向的调整又

会影响姿态的变化，位置和姿态的调

整是耦合的。在第 6 次调整后，角度

偏差 Δη达到 0.026°，已经满足角

度精度要求，但 X、Y 方向的偏差过

大。轴向偏差的调整使得 Δη增大

到 0.091°，但仍满足精度要求。因

此，机械臂经过 7 次自动调整实现末

端工具与目标的对准。

（2）精度验证试验 2。
位置精度要求在 X、Y 方向达到

0.25mm，Z 方向达到 0.5mm，角度偏

差不超过 0.1° 时，靶标实际位姿与

期望位姿的偏差见表 3 和图 12。系

统前 6 次调整在逐渐逼近期望位姿，

第 7 次调整缩小角度偏差，Δη 达

到 0.040°，第 8 次对轴向偏差进行调

整，角度偏差 Δη受影响而增大到

0.098°，但仍优于 0.1°，最终经过 8 次

自动调整实现对准。

（3）精度验证试验 3。
位置精度要求在 X、Y 方向达到

0.1mm，Z 方向达到 0.2mm，角度偏

差不超过 0.1° 时，靶标实际位姿与

期望位姿的偏差见表 4 和图 13。系

统前 8 次调整已经逼近到期望位姿

附近，在第 10 次调整后只有 X 方向

的精度不满足要求。在后续微调过

程中，受机器臂自身定位精度以及位

置和姿态耦合作用的影响，系统又偏

离了期望位姿，最终经过 12 次自动

调整实现对准。

除对准精度外，对定位效率也进

行了统计。将精度要求按表 5 划分

图10 精度验证试验平台

Fig.10 Accuracy verification experiment 
platform

表2  试验1靶标实际位姿与期望位姿的偏差

Table 2  Deviation between actual pose of cooperative target and expected pose (Experiment 1)

序号 Δx/mm Δy/mm Δz/mm Δη/（°） Δα/（°） Δβ/（°） Δγ/（°）

0 –53.566 51.819 54.748 19.698 9.492 17.252 0.518

1 –45.656 47.975 15.863 3.973 1.821 3.530 0.092

2 –12.129 10.276 7.859 3.830 1.583 3.487 0.071

3 –9.445 8.758 3.601 0.797 0.278 0.745 0.041

4 –2.525 1.846 1.572 0.771 0.214 0.740 0.030

5 –2.075 1.918 1.156 0.223 0.101 0.198 0.020

6 –1.714 1.817 0.924 0.026 0.020 0.017 0.001

7 –0.414 –0.093 0.274 0.091 –0.087 0.029 0.004

机械臂

靶标

相机

对准轴

圆孔

 

图11 试验1调姿偏差收敛曲线

Fig.11 Convergence curve of deviation from pose adjusting (Experiment 1)
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5 个等级，每个精度等级条件下进行

5 组对准试验，统计平均调姿次数，

结果如图 14 所示。与前 4 个精度

等级相比，在等级 5 的精度条件下，

机械臂自动调姿平均次数增加至 14
次，即为达到更高的对准精度，需要

较多次数进行微调。

结论

针对工业机械臂多工位作业下

的高精度对准需求，提出了一整套视

觉对准技术方法。首先设计了一套

合作靶标并通过单应变换技术获得

靶标点唯一身份标识，以靶标的期望

位姿建立多工位上作业任务表。以

任务表为驱动，在视觉位姿动态测量

下，获取靶标当前位姿与期望位姿

的偏差，并以此为驱动量，控制机械

臂运动。通过视觉反馈构成了闭环

迭代调姿，克服了机械臂定位误差的

表3  试验2靶标实际位姿与期望位姿的偏差

Table 3  Deviation between actual pose of cooperative target and expected pose (Experiment 2)

序号 Δx/mm Δy/mm Δz/mm Δη/（°） Δα/（°） Δβ/（°） Δγ/（°）

0 –45.196 67.901 44.479 12.420 5.382 11.119 –1.290

1 –44.669 64.972 21.092 2.611 1.161 2.324 –0.262

2 –10.235 12.653 8.271 2.428 .784 2.280 –0.285

3 –9.326 12.083 6.195 0.539 0.188 0.503 –0.050

4 –1.993 2.349 2.275 0.460 0.107 0.446 –0.040

5 –1.607 2.279 2.020 0.090 0.025 0.085 –0.011

6 –0.948 0.364 0.571 0.219 –0.010 0.219 0.001

7 –0.400 0.298 0.551 0.040 –0.026 –0.030 –0.005

8 0.026 –0.227 0.047 0.098 –0.090 –0.038 0.009

表4  试验3靶标实际位姿与期望位姿的偏差

Table 4  Deviation between actual pose of cooperative target and expected pose (Experiment 3)

序号 Δx/mm Δy/mm Δz/mm Δη/（°） Δα/（°） Δβ/（°） Δγ/（°）

0 49.954 39.415 117.568 21.226 11.843 –17.523 1.798

1 63.047 42.904 72.464 4.274 2.211 –3.637 0.388

2 14.527 9.162 26.568 4.110 1.922 –3.612 0.391

3 14.027 8.454 21.938 0.965 0.470 –0.841 0.054

4 3.123 1.635 7.687 0.832 0.346 –0.755 0.053

5 2.833 1.393 6.948 0.193 0.072 –0.179 0.006

6 0.565 0.357 2.398 0.149 0.073 –0.130 0.005

7 0.197 0.256 0.948 0.162 0.101 –0.126 0.011

8 0.116 –0.076 0.329 0.115 0.033 –0.109 0.016

9 0.430 0.294 0.259 0.205 0.088 –0.182 0.028

10 –0.237 0.060 –0.003 0.083 –0.006 0.083 0.005

11 0.289 –0.056 –0.023 0.023 –0.021 –0.010 0.003

12 0.072 0.052 –0.128 0.033 –0.004 –0.033 0.001

表5 调姿精度等级

Table 5 Precision grades of pose adjusting

等级 Δx/mm Δy/mm Δz/mm Δη/（°）

1 0.5 0.5 1.0 0.1

2 0.25 0.25 0.5 0.1

3 0.2 0.2 0.4 0.1

4 0.15 0.15 0.3 0.1

5 0.1 0.1 0.2 0.1
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影响，最终成功实现对准。以螺纹旋

拧和抓手夹持多工位对准试验，对本

文方法进行了验证。试验结果表明，

测量距离约 260mm 处，位置精度在

X、Y 方向可达 0.1mm，Z 方向可达 
0.2mm，角度误差优于 0.1°。本文技

术具有精度高、灵活性强、成本低的

特点，具备工程应用价值。接下来的

研究主要集中在复杂背景下的靶标

图像处理和多靶标图像分割技术，以

及如何进一步减少调姿次数 , 获得

更快的收敛速度，提高对准效率。
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Research on Visual Alignment Technology of Industrial Robotic Arm in 
Multi-Station Operation

ZHU Hongyu1, ZENG Lingbin2, SHI Shifeng1, YE Nan1

(1.  College of Mechanical & Electrical Engineering, Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, 
Nanjing 210016, China; 

2. Shanghai Aerospace System Engineering Institution, Shanghai 201109, China)

[ABSTRACT]  A monocular-vision-based alignment technique is proposed to achieve accurate alignment of tool end 
in multi-station operation with an industrial robotic arm. To begin with, the system calibration is carried out to establish 
coordinates mapping between the concerning coordinate systems. After that, a set of cooperative targets is designed and ar-
ranged near the alignment objects on the workpiece. The expected poses of cooperative targets can be obtained by offline 
measurement and a task table for alignment targets is then built up. In the multi-station operation stage, driven by the task 
table, the current poses of the targetsare calculated by the vision system, and the deviations between the current poses and 
expected poses are calculated. Then parameters to move the robot arm are evaluated according to the deviations by the co-
ordinates mapping. By iterating the above steps, the final alignment is worked out upon the designed threshold. The experi-
mental results show that the alignment accuracy can reach 0.1mm in X and Y direction, 0.2mm in Z direction, and the angle 
error is better than 0.1° in the measuring distance of 260mm.
Keywords:  Multi-station operation; Industrial robotic arm; Cooperative target; Pose solution; Visual alignment

（责编　阳光）
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基于多目标优化的微铣削表面 
粗糙度检测指标研究

李文琴 ，许金凯，于化东，张向辉，刘启蒙，于占江
（长春理工大学跨尺度微纳制造教育部重点实验室，长春 130022）

[ 摘要 ] 针对微铣削表面形貌复杂而难以准确评价的问题，提出了一种基于三维表征的表面粗糙度检测指标。首

先，在主成分分析的基础上，基于灰色关联分析方法将表征意义不同的三维表面粗糙度参数 Sa、Ssk 和 Sku 转化为单

一的灰色关联度作为表面粗糙度检测指标；其次，利用响应曲面法建立灰色关联度模型，分析工艺参数对灰色关联

度的影响规律；最后，获取最优工艺参数组合并进行验证。结果表明，灰色关联度模型的平均相对误差为 6.54%，拟

合精度高，预测效果好，验证了模型的有效性；获取的最优工艺参数组合对应的灰色关联度提高了 15.27%，实现了

表面粗糙度和表面异常特征最小化的目的，证明了检测指标的可行性。

关键词： 表面微加工；多目标优化；灰色关联分析；响应曲面法；三维表面粗糙度；表面粗糙度检测指标
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感与测试技术。

微铣削加工技术是微制造业的一

种先进制造技术，具有可加工三维微

小复杂零件的优势，广泛应用于航空

航天领域中 [1–2]。相较于常规铣削，微

实际加工过程中工艺参数对表面形

貌的影响不同，导致表面出现异常特

征，从而使加工表面高度呈现非高斯

分布。因此，使用单一的参数对表面

粗糙度进行检测不够准确，选择多个

合适的参数能够使检测更为全面。

目前常见的多为粗糙度与其他加工

因素的多目标优化，以实现响应目标

的优化。Lu 等 [6] 利用田口法和回

归分析在 Inconel 718 微铣削过程中

基于遗传算法获得了最大材料去除

率和最小表面粗糙度多目标优化的

最佳切削参数。Thepsonthi 等 [7] 利

用有限元分析和数学建模，基于多目

标粒子群优化方法寻找 Ti–6Al–4V
合金微端铣削刀具路径和工艺参数

的最优解，实现表面粗糙度的优化。

Beruvides 等 [8] 利用微铣削过程中产

生的振动信号预测表面粗糙度，采用

自适应神经模糊推理系统模型对表

铣削对表面质量的要求更加严格，因

刀具和工件尺寸缩小及切削厚度减小

引起的尺寸效应，表面质量更难控制。

因此，微铣削条件下对加工表面形貌

进行准确地检测具有重要意义。

表面粗糙度是加工表面质量检

测的重要衡量指标，直接影响零件的

工作精度、耐腐蚀性和耐磨性等 [3]。

近年来，国内外学者对微铣削表面

粗糙度的评价和优化进行了大量研

究。高奇等 [4] 设计了正交试验对单

晶高温合金的微铣削表面粗糙度进

行研究，基于极差分析得到工艺参

数对表面粗糙度 Ra 的影响主次因

素，并获得工艺参数的优化组合，实

现表面粗糙度优化。Kuram 等 [5] 针

对 Ti6Al4V 合金和 Inconel 718 两种

材料，采用田口试验设计方法确定了

表面粗糙度的最佳微铣削条件，优化

了表面粗糙度。但由于在微铣削的
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面粗糙度进行建模，使用多目标遗传

算法针对单位加工时间和粗糙度进

行了多目标优化。

二维表面粗糙度广泛地用于科

学分析和工程实践中，但已经不能

满足技术发展对表面形貌信息检测

的需求。表面粗糙度的表征逐渐由

二维向三维发展，轮廓算数平均偏

差 Sa、表面偏斜度 Ssk 和表面峭度

Sku 分别为 Ra、Rsk 和 Rku 在三维的扩

展，其中 Sa 具有望小特性，即 Sa 越

小表面质量越好，而表面偏斜 Ssk 和

Sku 具有望目特性，即当 Ssk 为 0、Sku

为 3 时为高斯表面，表面无异常特

征。本文以 Sa、Ssk 和 Sku 为研究对

象，基于灰色关联分析法和响应曲面

法（Response surface methodology，
RSM）将多目标参量转化为灰色关

联度（Grey correlational grade，GRG）

作为表面粗糙度检测指标，分析了微

铣削过程中的主要工艺参数对灰色

关联度的影响规律，构建灰色关联度

模型，对工艺参数进行了优化，对检

测指标进行验证。

试验及方法

1 试验设备及材料

试 验 在 Mikron MILL P 900
高性能加工中心进行，微铣削加

工的材料为常用于航空航天工业

的 7075 铝合金，工件体积参数为

16mm×16mm×20mm。为了避免

刀具磨损的影响，每组试验均使用全

新的刀具，刀具选用直径为 1mm 的
双刃硬质合金端铣刀，螺旋角为 30°，
切削方式为干切削。微铣削加工过

程如图 1 所示。

三维表面粗糙度的确定使用法

国 STIL 光谱共焦显微镜，量程为

130μm，横向分辨率为 0.1μm，纵向分

辨率为 35nm。

2 试验方案

响应曲面法涉及数学方法和统

计方法，用于试验的设计和分析，优

化多变量响应 [9–11]。Box-Behnken 

Design（BBD）方法是最常用的响应

曲面优化法之一。本文选用了主要

加工工艺参数即主轴转速 n、进给速

度 v f、轴向切深 ap 和径向切深 ae，根

据 BBD 法的要求设计了 4 因素 3 水

平试验，试验水平分布见表 1，试验

参数安排及三维表面粗糙度见表 2。
图 2 所示为表 2 中第 2、1、4 组

试验的加工表面形貌，分别记为表面

1、表面 2、表面 3。表面 3 相对于表

面 1 和表面 2 其进给速度增大，即每

齿进给量增加，比较图 2 可以明显看

出表面 3 的刀具轨迹更为清晰，同时

导致表面整体的微细毛刺较大，3 个

三维表面粗糙度参数显著增大。表

面 1 相对于表面 2 和表面 3 其轴向

切深增大，导致刀具颤振加剧，表面

不规整的微细毛刺增多，从而使 Sa、

Ssk、Sku 均增大，降低表面质量。表面

1、表面 2、表面 3 的径向切深依次增

大，刀痕重叠率相应依次降低，残留

高度相应增大，则 Ssk 减小而 Sa 和 Sku

增大。由于工艺参数对粗糙度影响

大小不同以及耦合影响的作用，粗糙

度变化规律复杂，检测难度增加。

3 多目标优化方法

灰色关联分析是灰色系统理论

的重要组成部分，通过分析因素之间

的发展趋势来衡量因素间的关联程

度，用于分析事物之间的不确定性关

联 [12]。基本思路为通过比较确定的

参考数据序列和比较序列之间几何

形状的相似程度，基于灰色关联度来

描述两个因素之间的关联程度。多

目标优化使用基于主成分分析的灰

色关联分析方法，具体过程如下：

（1）记 x i
0(k) 为第 k 个指标的第

i 个参数，其中 i=1，2，…，m；k=1，2, 
…，n。由于因素的量纲不同或数量

级相差较大，不便做比较或比较结果

不准确，为了消除这种影响，对原始

数据做标准化处理得到序列 xi
*(k)，其

中具有望小特性和望目特性的因素

分别按照式（1）和式（2）进行处理。

( )
( ) ( )

( ) ( )

0 0
*

0 0

max
max min

i i
i

i i

x k x k
x k

x k x k
−

=
−
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=
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                                                        （2）
（2）选取每个粗糙度参数的理

想值组成参考序列 x0
*(k)，标准化后

的序列作为比较序列。

（3）灰色关联系数表征的是参

考序列和比较序列的关联程度，根据

式（3）计算灰色关联系数。

* * min max
0

0 max
( ( ), ( ))

( )i
i

x k x k
k

λ
γ

λ
∆ + ∆

=
∆ + ∆   （3）

式中，∆ 0i(k)=|x0
*(k)–xi

*(k)|，为两序

列对应点的绝对差值；0<λ(x0
*(k)， 

xi
*(k)) ≤ 1，λ∈[0, 1]，为分辨系数；

∆max 和∆min 分别为∆ 0i(k) 的最大值和

最小值。

表1 试验参数水平分布

Table 1 The level of experimental parameters

水平
主轴转速 n/

(r ·min–1)
进给速度 vf/
(mm·min–1)

轴向切深 ap/
μm

径向切深 ae/
mm

1 8000 100 20 0.1

2 12000 200 40 0.3

3 16000 300 60 0.5

图1 微铣削加工现场图

Fig.1 Machining scene of micro-milling
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（4）主成分分析是一种非线性

降维方法 [13]，能够分析各个变量因

素对响应目标的贡献率。对灰色关

联系数进行主成分分析，通过主成分

分析法量化分析粗糙度对灰色关联

度的影响权重。

（5）灰色关联度是灰色关联系

数的加权和，是综合评价的结果。根

据式（4）计算灰色关联度：

* * * *
0 0

1
( , ) ( ( ), ( ))

n

i k i
k

x x x k x kξ β γ
=

=∑        （4）

式中，βk 为第 k 个响应变量的权重，
n

k k
β =1∑ 。

结果与讨论

1 多目标优化结果

对表 2 中的试验数据进行前

文中的多目标优化转换。经主成

分分析得到粗糙度参数 Sa、Ssk 和

Sku 对灰色关联度的响应权重分别

为 0.479644045、0.296122676 和

0.224233279，根据响应权重将 3 个

三维表面粗糙度参数进行加权和计

算，转换为单一的表面粗糙度检测指

标即 GRG 以进行灰色关联度模型的

建立，计算结果见表 2。
2 灰色关联度模型建立

设计参数与目标响应之间的关

系是 RSM 通过回归分析方法得到

的，通常采用二阶回归模型来表示。

本文基于 RSM 建立了加工参数与灰

色关联度之间的映射关系，灰色关联

度模型见式（5）。

表2 试验参数安排及结果

Table 2 Arrangement of experimental parameters and results

序号
n/

(r· min–1)
vf/

(mm· min–1) ap/μm ae/mm Sa/μm Ssk Sku GRG

1 12000 200 40 0.3 0.1319 –0.3572 4.9002 0.5014 

2 12000 200 60 0.1 0.1535 –0.2840 4.5977 0.4885 

3 8000 300 40 0.3 0.2039 –0.3325 3.3956 0.4877 

4 12000 300 40 0.5 0.1779 0.3431 5.2174 0.4209 

5 16000 200 40 0.5 0.1154 0.3008 6.6577 0.5220 

6 12000 200 20 0.1 0.1129 –0.4805 4.0162 0.5677 

7 8000 100 40 0.3 0.1167 -0.2565 4.4329 0.5844 

8 8000 200 40 0.5 0.1625 0.2511 4.8916 0.4747 

9 12000 300 60 0.3 0.1431 –0.2886 3.7861 0.5456 

10 16000 200 60 0.3 0.1088 –0.0872 3.9411 0.7143 

11 12000 100 40 0.5 0.1359 0.2250 5.5035 0.5132 

12 16000 100 40 0.3 0.0795 –0.1418 5.0015 0.7904 

13 12000 300 40 0.1 0.1755 –0.2750 4.0054 0.4876 

14 12000 300 20 0.3 0.1261 –0.2608 4.3751 0.5594 

15 12000 100 60 0.3 0.1285 –0.3539 4.6166 0.5198 

16 12000 100 20 0.3 0.1177 –0.3679 4.6654 0.5439 

17 8000 200 20 0.3 0.1297 –0.3943 3.1034 0.6118 

18 12000 200 40 0.3 0.1419 –0.2346 4.9964 0.5111 

19 8000 200 60 0.3 0.1886 –0.1668 3.2058 0.5761 

20 12000 200 40 0.3 0.1849 –0.1694 4.7566 0.4829 

21 12000 100 40 0.1 0.1130 –0.2880 3.8436 0.6167 

22 12000 200 60 0.5 0.1852 0.2544 4.9169 0.4452 

23 16000 200 20 0.3 0.0888 –0.0938 3.9496 0.8002 

24 12000 200 40 0.3 0.1844 –0.5455 5.7228 0.3679 

25 12000 200 20 0.5 0.1438 0.2670 4.3236 0.5215 

26 16000 200 40 0.1 0.1139 –0.0200 3.9213 0.7585 

27 16000 300 40 0.3 0.1121 –0.0367 3.7124 0.7600 

28 12000 200 40 0.3 0.1576 –0.2746 4.5102 0.4882 

29 8000 200 40 0.1 0.1323 –0.1197 3.6970 0.6422 
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图2 部分试验加工表面形貌

Fig.2 Machined surface morphology of several experiments

（a）表面 1 （b）表面 2 （c）表面 3
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方差分析可以检验回归模型的

显著性及失拟情况，从而建立模型的

拟合精度 [14]。表 3 对基于 RSM 建

立的灰色关联度模型进行了方差分

析。P 值表示信度，模型的 P 值小于

0.05，而失拟项的 P 值大于 0.05，即
模型显著而其失拟项不显著，表明所

建回归模型拟合较好，模型可靠。图

3 比较了实测计算值与模型预测值，

平均相对误差为 6.54%，拟合误差较

小，精度较高；图 4 为拟合模型的残

差概率分布图，所有残差点均在直线

附近波动，无明显异常点。因此，基

于 RSM 建立的回归模型可作为灰色

关联度模型。

G R G = 2 . 0 4 9 7 5 – 1 . 9 8 5 5 5 × 
10 –4n –2.43111×10 –3v f–8.79141× 
10–3a p+0.020472a e+4.14212×10–8n ·
vf–1.56989×10–7n · ap–2.15574×10–5n ·
a e+1.29839×10–6v f ·ap+4.59546×10–4 

v f · ae+1.81101×10–4ap · ae+9.29979× 
10–9n 2+3.72088×10–6v f

2+1.13116× 
10–4ap

2–0.22914×10–7ae
2                 （5）

3 影响规律分析

主效应分析可以度量 1 个或多

个因子在各水平上对响应的影响大

小 [15]。利用主效应分析研究微铣

削工艺参数对 GRG 的影响，结果如

图 5 所示，其中横轴为单因素的多水

平，纵轴为响应即 GRG 数值，水平实

线表示响应平均值。

由图 5 可知，主轴转速和径向切

深的变化幅度较大，表明主轴转速和

径向切深对 GRG 的影响较大，而进

给速度和轴向切深对 GRG 的影响

相对较小。其中，GRG 随着进给速

度、轴向切深和径向切深的增大均呈

减小的趋势，因此，GRG 在高主轴转

速、低进给速度、低轴向切深和低径

向切深处更大，表面质量更优。除

此之外，由表 3 的方差分析结果可

知，主轴转速和径向进给的 P 值小

于 0.05，对灰色关联度的影响显著，

而进给速度和轴向进给的 P 值大于

0.05，对灰色关联度的影响不显著；F
值用来评估组间差异，F 值越大，工

艺参数对灰色关联度影响越大，故工

艺参数对灰色关联度的影响大小顺

序为：主轴转速 > 径向进给 > 轴向

进给 > 进给速度。

GRG 模型进行方差分析后得到

各工艺参数耦合因素的 F 值，如图 6
所示，可以直观地比较 F 值的大小，

F 值越大，耦合作用越显著，则工艺

参数间耦合作用对灰色关联度的影

响大小顺序为：n–ae>n–vf>n–ap>vf–
ae>vf–ap>ap–ae。

由于进给速度对 GRG 的影响

最小，固定进给速度作为第四维绘制

GRG 与微铣削工艺参数相关的响应

轮廓如图 7 所示。

观察图 7 可知，由于进给速度对

GRG 的影响相较于本文其他工艺参

数较小，当进给速度取不同水平时，

响应轮廓呈现出相似的变化趋势。

当主轴转速与轴向切深耦合作用、主

轴转速与径向切深耦合作用、轴向切

深与径向切深耦合作用时，随着工艺

参数的共同增加，GRG 均先减小后
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图3 实测计算值和模型预测值的比较

Fig.3 Comparison of actual measured values and model  
predicted values

表3 GRG模型的方差分析

Table 3 Analysis of variance of GRG model

项目 模型 n vf ap ae 失拟项

平方和 0.29 0.078 7.858×10–3 8.262×10–3 0.037 0.038

均方 0.021 0.078 7.858×10–3 8.262×10–3 0.037 3.834×10–3

F 值 5.62 21.07 2.12 2.23 9.90 1.13

P 值 0.0013 0.0004 0.1676 0.1580 0.0071 0.4937

图4 模型的残差概率分布图

Fig.4 Residual probability distribution of model
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增大。当工艺参数全因素耦合时，

GRG 的最大值出现在高主轴转速、

低进给速度、低轴向切深和低径向切

深处，而 GRG 的最小值出现在中主

轴转速、中进给速度、中轴向切深和

高径向切深处。从整体看，低进给速

度时 GRG 值更大，响应更优。

4 最优表面粗糙度预测

利用 Design-Expert 软件选择具

有最高满意度值的过程条件组合作

为响应的最佳条件，并找到最优目标

响应。本文的最优目标响应为最大

的 GRG 值。图 8 为 GRG 的最优目

标响应及其工艺参数条件。最佳工

艺参数条件为：主轴转速 =15983.89r/
min，进给速度 =100mm/min，轴向切

深 =20.12μm，径向切深 =0.1mm ；最

优目标响应为：GRG=0.903625，优于

表 2 所示试验的最大 GRG 值，即第

23 组试验的 GRG 值。

5 试验验证

为了验证模型预测的最优工艺

参数水平的可靠性和有效性，选择设

计试验中最优的试验参数组合即表

2 中第 23 组作为初始试验，前文中

预测的最优参数组合作为对比试验，

比较两组试验的 GRG 值，对优化结

果进行验证，结果见表 4。结果表明，

验证试验的预测 GRG 值则比初始试

验预测值增加了 0.1197，验证试验的

测量 GRG 值相较于初始试验测量值

增加了 0.1103，表明预测模型所得最

优目标响应优于初始试验结果，优化

结果相对于初始试验参数组合提高

了 15.27%，即 GRG 模型可用于优化

微铣削工艺参数组合，实现更理想的

表面粗糙度，证明了 GRG 作为粗糙

度检测指标对表面粗糙度能够进行

更全面地评价。

结论

（1）采用基于主成分分析法的

灰色关联分析方法可以将三维表面

粗糙度由多目标参数转化为单一的

GRG，根据 RSM 建立灰色关联度模

型，模型显著且拟合度良好，可用于

0
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图6 工艺参数耦合作用的F值

Fig.6 F value of coupling effect of machining parameters

（a）vf=100mm/min （b）vf=200mm/min （c）vf=300mm/min

图7 GRG与微铣削工艺参数相关的响应轮廓

Fig.7 Response profile of GRG related to micro-milling machining parameters
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表面粗糙度优化分析。

（2）通过灰色关联度的主效应

分析和灰色关联度模型的方差分析，

微铣削工艺参数对灰色关联度的影

响大小顺序为主轴转速 > 径向进给

> 轴向进给 > 进给速度；通过 GRG
响应轮廓的分析掌握了工艺参数耦

合作用对 GRG 的影响规律。

（3）灰色关联度模型优化了微

铣削工艺参数组合，实现了表面粗糙

度和表面异常特征最小化，验证了该

粗糙度检测指标比单一的粗糙度参

数对表面的评价更理想，证明了该粗

糙度检测指标的有效性和可行性。
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图8 最优工艺参数组合及目标响应

Fig.8 Optimal machining parameter combination and target response
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表4 验证试验结果

Table 4 Results of validated experiments

试验 预测 GRG 值 测量 GRG 值 相对误差 /%

初始试验 0.7839 0.8002 –2.0370

对比试验 0.9036 0.9105 –0.7578
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Research on Surface Roughness Detection Index of Micro-Milling Based on 
Multi-Objective Optimization

LI Wenqin, XU Jinkai, YU Huadong, ZHANG Xianghui, LIU Qimeng, YU Zhanjiang
( Ministry of Education Key Laboratory for Cross-Scale Micro and Nano Manufacturing, Changchun University of 

Science and Technology, Changchun 130022, China )

[ABSTRACT]  Since the fact that the surface topography of micro-milling is complex and difficult to evaluate accurately, 
a surface roughnessdetection index based on three-dimensional (3D) characterization is proposed. Firstly, on the basis of 
principal component analysis, the 3D surface roughness parameters Sa, Ssk and Sku are converted into gray correlation de-
gree as a surface roughness detection index based on the gray correlation analysis method. Secondly, the response surface 
methodology (RSM) is used to establish a gray correlation degree model to analyze the influence of machining parameters 
on the GRG. Finally, the combination of optimal machining parameters is obtained and verified. The results show that the 
average relative error of the gray correlation degree model is 6.54%, the fitting accuracy is high and the prediction effect is 
good, which verifies the feasibility of the model. The GRG corresponding to the obtained optimal process parameter combi-
nation is increased by 15.27%, which realizes the purpose of surface roughness minimization and surface abnormal features 
minimization and proves the feasibility of the detection index.
Keywords:  Surface micro-machining; Multi-objective optimization; Grey correlation analysis; Response surface method-

ology; 3D surface roughness; Surface roughness detection index
� （责编　阳光）

Research on Inspection Technology of Aviation Tube Based on Laser Scanning

WANG Wei, JIN Wenhan
( College of Aerospace Engineering, Shengyang Aerospace University, Shenyang 110136, China )

[ABSTRACT]  The manufacturing accuracy of aviation tube is one of the important factors that affect the assembly qual-
ity, it is necessary to inspect the manufacturing accuracy of tube before assembly. At present, the commonly used inspection 
method is to verify by mechanical checking-tools, but there are some defects such as low precision and low efficiency. So an 
efficient and accurate digital inspection technology of tube is proposed, in order to ensure the accuracy of inspection results 
and improve the production efficiency of tube. Non-contact measurement method is used to obtain the surface point cloud data 
of tube based on laser scanning technology, in the inspection system, the central axis, bending points and bending elements of 
point cloud data are extracted to make error analysis compared with the theoretical model of tube, and then the bending coef-
ficient can be corrected, and high quality tubes will be produced by sending the correction data to the bending machine.
Keywords:  Aviation tube; Digital inspection; Non-contact measurement; Laser scan; Error analysis
� （责编　阳光）
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镜、（单双）机械手超声自动检测系

统、螺栓紧固应力检测系统等多种检

测条件，总价值约 2000 余万元。研

究所承担和完成了国家自然基金重

点项目、国家科技重大专项、国家国

际合作专项、装备预先研究、国防基

础科研、企业横向等多项科研项目，

取得了多项科研成果。获得国防技

术发明二等奖 1 项、国防科学技术

三等奖 1 项、军队科技进步三等奖 1
项、省部级科学技术进步奖 1 项。获

得国际授权发明专利 3 项、国家授权

发明专利 60 多项、软件著作权 2 项。

已立项国际标准 1 项、制定和颁布国

家标准 6 项、企业标准 3 项、行业标

准 2 项、已立项国家标准 20 项。正

式出版 3 部学术专著，发表学术论文

300 余篇，其中 SCI 收录 40 余篇。

研究特色与创新成果

（1）材料性能时频孪生检测理

论和技术。提出的三维残余应力临

界折射纵波变频检测方法和超声体

波检测方法，实现了构件内部切向应

力梯度和法向应力的检测；微损伤

非线性频域检测理论和技术，解决了

构件材料内部微观织构和微损伤原

位定量检测难题；材料性能检测仪

器精度校准技术，解决了服役应力检

测的现场校准问题。

（2）微小缺陷高频超声层析理

论和技术。提出的高频超声全时域

波形分析方法，实现了复杂精密构件

内部微小缺陷层析检测和三维可视；

高频换能器噪声散射吸收与抑制方

法，提高了微小缺陷检测精度和分辨

能力；微缺陷量化超声检测校准技

术解决了微缺陷超声层析与材料涂

层粘接强度检测精度校准难题。

（3）复杂构件的声束位姿扫查

理论和技术。提出的多层介质超声

偏转与衰减模型和声束偏转与探头

促进无损检测技术向              
智能化发展

—— 走进北京理工大学检测与控制研究所
Promoting Non-Destructive Testing Technology Intelligentization

[ 编者按 ]  高端装备是工业现代化的重要标志，是国家强盛的先决条件。北京理工大学检测与控制研究所针对我国

高端装备构件材料新颖化、结构复杂化和尺度大型化等带来的构件材料性能分布检测不精、复杂结构内部微小缺陷

检测不准和大尺度复材构件内部缺陷检测不清等重大装备工程迫切需要解决的关键核心技术问题，在国家重大科技

专项、国家自然基金重点和国防基础科研等多个项目支持下，实现了从原理方法创新到多项国家重大工程的应用，使

传统超声检测跃升为智能检测。其研究成果已成功用于长征 5 号运载火箭、高速飞行器、大尺度风洞、军用大飞机、

航空发动机叶片、北京大兴机场等多个国家及国防重大装备和工程的科研生产，社会经济效益显著。

研究所概况

北京理工大学检测与控制研究

所以北京理工大学一级国家重点学

科（机械工程）和部级重点实验室（先

进加工技术国防重点学科实验室）

为依托，多年来一直从事无损检测和

控制理论与技术的教学和科研工作。

研究所主要面向国防科技工业和国

民经济发展的前沿及生产需求，重点

开展残余应力超声无损检测与调控

技术、（单双）机械手超声检测技术、

超声显微扫查检测技术、复杂回转类

零件激光测量技术、材料弹性参数与

涂层厚度测量技术等研究工作。

研究所现有教职工 7 人，其中博

导教授 1 人、副教授 5 人、高级实验

师 1 人，在读博士研究生 12 名，在读

硕士研究生 30 多名。实验室面积

400 多 m2，拥有残余应力超声检测

与高能声束调控系统、高频超声显微
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空间位姿同步控制方法，解决了大

型复杂复材整体构件无损检测难题；

多维超声检测校准技术，不仅解决了

国内外大型复杂构件超声检测系统

性能与检测精度现场校准难题，同时

还创造性地解决了高速飞行器大型

复杂复合材料整体构件和航空发动

机整体叶片内部缺陷无损检测的技

术难题。

技术成果转化与社会效益

研究所提出了多种超声无损检

测方法、研制了多套无损检测装置，

制定了多个技术规范和国家标准体

系，满足了我国航空、航天、油气管

道、轨道交通等国防和工业领域对复

杂形廓、非接触、高精度、快速超声无

损检测技术和设备的需求，填补了我

国超声无损检测领域多项技术空白，

并得到了广泛应用，取得了显著的军

事与社会效益，彻底改变了我国自动

超声无损检测技术和设备长期受制

于人、技术落后的局面，对我国武器

和工业装备的质量提升和安全服役

起到了重要的促进作用。

（1）保障了多个国家重大武器

装备型号工程顺利进行。实现了对

长征 5 号 B 运载火箭燃料舱体、大

型风洞钢结构厚板、导弹铝合金壳

体、军用大飞机大型钛合金框梁等构

件的加工和焊接残余应力的现场原

位定量无损检测。实现了高超音速

飞行器多层粘接绝热复合材料整体

结构、大尺度固体火箭发动机复合材

料壳体及裙部粘接状态的超声透射

无损检测，以及航空发动机叶片和风

力发电叶片等叶身的全范围超声无

损检测；解决了我国对复杂复合材

料构件或复杂形廓构件缺陷漏检率

高甚至无法检测的技术瓶颈问题，实

现了传统超声检测向智能超声检测

的跨越。

（2）针对服役构件材料性能（残

余应力、弹性模量和微损伤等）随外

界载荷和环境而发生退化的特点，提

出了超声波精准时域匹配方法以精

确获得材料声速变化，实现了材料内

部残余应力和弹性模量等性能分布

及其变化的无损检测。提出了超声

波频散识别方法以获取非线性超声

特性，实现了材料性能内部微损伤分

布及其变化的无损检测。通过对材

料内部超声信号的时频信息分析孪

生映射出构件内部材料性能分布及

其变化。分别研制和提出了多台 /
套检测仪器系统及其校准方法，解决

了机械构件内部残余应力、弹性模量

和微损伤分布状态的量化无损检测

问题。残余应力超声无损检测技术

已成功应用于北京大兴机场 C3 反

支撑柱和中俄友谊大桥黑河段桥墩

与立柱之间钢结构的焊接服役应力

的检测和质量评估，为重大工程和重

大设备安全提供了技术保障。

（3）针对高集成度电子封装内

部微缺陷、层状结构与涂层粘接强度

无损检测的迫切需求，建立了高频超

声波频率衰减模型和显微检测理论，

发明了高频超声换能器的设计与制

备方法、数据深度可动态调整的全时

域波形层析分析方法、数据层间的短

时频谱与相位反转等对不同类型缺

陷敏感的多种成像方法、高频超声显

微检测仪器系统与校准方法，解决了

大规模集成电路电子封装缺陷及层

状粘接结构粘接强度的无损检测与

评估问题。

（4）针对新型武器装备大量采

用的大型复杂形廓复合材料构件和

金属构件内部缺陷难以准确无损检

测的技术瓶颈，提出了声束在跨尺度

介质中和界面上的线性和非线性传

播模型，发明了针对各向异性异质复

杂型面构件内部缺陷超声扫查检测

的声束位姿的空间控制方法和技术、

多维柔性超声无损检测仪器系统和

校准方法，解决了多个型号武器装备

中复杂形廓复材和金属构件内部缺陷

的超声透射和反射的高速高精度自动

无损检测难题，奠定了我国自动超声

无损检测与超声显微检测的工业技术

基础，并引领了国际发展趋势。

国内外交流与合作

研究所注重国内外学术交流与

合作，与国内外著名相关研究单位建

立了广泛而长期的学术合作关系，先

后与美国物理声学公司、中国航天五

院、汕头超声仪器研究所等研究单位

成立了无损检测技术联合实验室，与

美国滨州州立大学和西北大学、英国

纽卡斯尔大学、布里斯托大学和帝国

理工大学、韩国国立釜山大学、日本

东京工业大学和香川大学等建立了

长期的国际合作与交流关系。研究

所以为国家培养无损检测技术人才，

促进无损检测技术进步为己任，愿与

业界同仁开展各种交流与协作！

� （采访　雪松）
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随着我国航空航天、高速列车、桥梁建造等行业的

发展，大量的轻质高强材料，尤其是复合材料，得到了越

TA1沉头铆钉超声振动辅助铆接数值模拟研究

翟雅迪 1，王志亮 2，富芳艳 3，展江湖 1，仝鑫博 1，林 军 1

（1. 山东大学材料液固结构演变与加工教育部重点实验室，济南 250061； 
2. 中广核惠州核电有限公司 , 惠州 516003； 

3. 上海航天设备制造总厂有限公司，上海 200245）

[ 摘要 ]  随着我国航空航天、高速列车、桥梁建造等行业的发展，大量轻质高强的金属合金或复合材料被广泛应用，

这就需要利用大直径高强度铆钉进行板材铆接，实现大型结构零件的有效装配连接。然而传统铆接技术存在铆钉成

形困难、镦头易开裂、干涉配合难以控制等质量问题。将有助于降低金属变形抗力、改善成形性能超声振动辅助塑性

加工技术引入传统压铆工艺，有望改善上述问题。利用 ABAQUS 有限元分析软件分别模拟了 TA1 沉头铆钉传统压

铆和超声振动辅助铆接双层 C45 板的过程，分析了板材和铆钉的变形过程，对比了铆接力、剪应力、残余应力和干涉

量等影响连接件铆接质量的因素。结果表明，超声振动辅助铆接可以明显降低铆接压铆力，减少铆钉的剪应力和残

余应力，使铆接件获得均匀合理的干涉量，从而有效提高铆接质量。

关键词： 铆接；超声振动；ABAQUS；应力分析；数值模拟
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[ABSTRACT]  With the development of aerospace, high-speed trains, bridges and other industries in China, a large 
number of light-weight and high-strength metal alloy or composite materials will be widely used, which requires the use 
of large-diameter and high-strength rivets for plate riveting to achieve effective assembly and connection of large-scale 
structural parts. However, the traditional riveting technology has some quality problems, such as the difficulty of forming 
rivets, the easy cracking of upsets, and the difficulty of controlling interference fit. Introducing the ultrasonic vibration-
assisted plastic processing technology into the traditional press riveting process, which helps reduce the metal deformation 
resistance and improves the forming performance, is expected to improve the above problems. In this paper, ABAQUS finite 
element analysis software is used to simulate the process of TA1 countersunk rivet traditional press riveting and ultrasonic 
vibration-assisted riveting of double-layer C45 plate, analyze the deformation process of plate and rivet, and compare the 
factors that affect the riveting quality of the joint, such as riveting force, shear stress, residual stress and interference. The 
results show that ultrasonic vibration-assisted riveting can significantly reduce the riveting pressure, the shear stress and 
residual stress of the rivet, so that the riveting piece can obtain a uniform and reasonable amount of interference, thereby 
effectively improving the riveting quality.
Keywords:  Riveting; Ultrasonic vibration; ABAQUS; Stress analysis; Numerical simulation
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来越广泛的应用。铆接技术操作简单，铆接连接件的机

械性能好、成本低、适用性强 [1–3]，并且铆接结构符合轻
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量化的要求，可以实现不同种类材料的永久连接。然而

恶劣的工作环境和复杂的应力状态使传统铆接件的疲

劳强度无法满足铆接质量要求。并且，一些新型轻质

高强材料的铆接需要匹配强度相当的大直径铝合金或

高强度钛合金铆钉，这类铆钉变形较为困难。特别是在

镦头形成末期，由于位错缠结、晶格畸变、晶粒拉长等原

因，材料的屈服强度大幅度提升，塑性明显降低，此时要

完成干涉配合则需要更大的铆接力 [4]。当铆接力过高

时，镦头容易出现开裂变形等缺陷，降低铆钉疲劳强度。

早在 1955 年，Blaha[5] 在一次拉伸试验中施加了超

声振动，发现材料的流动应力在超声作用时出现了下

降。后续的大量试验研究表明，超声振动可以降低材料

屈服强度，改变材料变形机制，提高塑性成形极限 [6–7]。

目前对于超声振动降低流动应力和接触摩擦的内在机

理，从类别上可以分为体积效应和表面效应 [8]。体积效

应包括与晶体位错有关的热致软化和滑移、孪晶机制

的变化，以及由周期性加载和卸载引起的应力叠加效应

等。表面效应是指振动对工件与模具间的外摩擦影响。

基于超声振动辅助加工的这些特点，也为铆接提供了一

种新的工艺方法，即超声振动辅助铆接工艺 [9]。研究表

明，在铆钉变形方向上施加一定的超声振动，可以改变

晶体内部位错滑移机制，降低铆钉变形抗力，减少加工

硬化和开裂等现象，提高成形质量 [10]。因此在传统压

铆过程中引入超声振动装置，能够实现在较低压铆力的

情况下，有效提升铆接质量和铆钉成形极限 [11–12]。

目前，超声振动辅助铆接工艺由于变形较为复杂，

其工艺参数对铆接质量的影响尚不清楚。因此，本文

利用 ABAQUS 有限元仿真软件分别模拟了 TA1 纯钛

沉头铆钉在传统压铆和超声振动辅助压铆下的铆接过

程，探究振幅对超声振动辅助铆接工艺的影响，并对与

铆接质量有关的压铆力、剪应力、残余应力和干涉量等

进行了具体分析。本文研究成果可为超声振动辅助铆

接成形系统的设计和工艺参数选择提供理论指导，促

进超声振动辅助铆接工艺在航空航天制造业中的工程

应用。

1 试验材料与方法

1.1 铆接结构设计

本次铆接模拟使用的连接板为两块长和宽均为

20mm、厚为 2mm 的 C45 钢板，在厚度方向进行铆接。

铆钉直径约为单块板料厚度的 1.8 倍，铆钉长度可按以

下公式计算：

d4.11.1 ×+×= ∑ tL

其中，∑ t为铆接板总厚度；d 为铆钉直径。因此计算可

得铆钉长度 L=10mm，最终根据标准直径选择 ϕ410mm
沉头铆钉。

本次铆接的位置选择板料的正中心，根据《铆接通

用技术要求》，确定 ϕ4 沉头铆钉的钉孔直径为 4.1mm。

通过定孔位、钻孔、锪窝、去毛刺等工序，最终得到铆接

板结构如图 1 所示。

将铆钉放入制好的孔中，如图 2 所示。通过冷压铆

工艺实现铆钉变形，根据 782A—2005 铆接通用技术要

求，总下压量为 4mm，铆接完成后镦头部分的直径约为

6mm，高度约为 2mm。铆接完成后连接件如图 3 所示。

1.2 有限元建模

超声振动辅助压铆工艺是动态大变形过程，因此

本文选用非线性分析能力较强的 ABAQUS 有限元软

图1 板件示意图

Fig.1 Schematic diagram of board
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件，通过其 Explicit Dynamic 动态显式算法，分析超声

振动辅助铆接的材料流变行为和变形力等。在模拟超

声振动辅助铆接工艺过程中，施加的超声振动频率为

20kHz，振幅分别为 6μm 和 4.6μm。使用的铆钉材料为

TA1，被连接板的材料为 C45，具体的材料密度、杨氏模

量和泊松比如表 1 所示。

在本次模拟过程中，C45 连接板采用静态压缩下的

力学性能，其应力应变关系如图 4 所示。TA1 沉头铆钉

的本构关系采用在超声振动压缩试验中获得的应力应

变曲线 [13]，如图 5 所示。

由于结构的对称性，铆钉、板料、铆接压头和顶铁均

采用 1/2 模型，以节约运算时间，提高效率。压头和顶

铁设为离散刚体，铆钉和顶板以及底板定义为变形体。

为分析铆接过程中的材料流动状况及铆接后的残

余应力，本次模拟中设铆接和卸载两个分析步。在铆接

过程中，设置顶铁、铆钉以及板料匀速向上运动。在无

振动铆接中，压头保持静止；而在超声振动铆接中，压头

运动可用周期型幅值函数来定义，其表达式为：

0 0sin ( )L l a t tω= + −

其中，l0 为初始幅值，即压头初始位置；a 为振幅；ω 为

相位；ω=2πf，f 为振动频率。

在无振动铆接过程中，铆钉与板材以及板材之间的

摩擦系数设为 0.3[14–15]，由于超声振动可以降低摩擦系

数，振幅为 4.6μm 和 6μm 的超声振动时摩擦系数分别

设为 0.12 和 0.1。在铆接过程中，铆钉变形最大，上板次

之，下板变形最小，因此为提高计算效率，将下板、上板

和铆钉划分网格尺寸依次减小，分别为 0.3mm、0.2mm 
和 0.1mm，最终网格划分结果如图 6 所示。

2 结果与讨论

2.1 铆接过程分析

通过 ABAQUS 有限元数值模拟，得到了传统压铆

过程中不同压缩量下 TA1 纯钛沉头铆钉的变形情况和

等效应力，如图 7 所示。

图2 铆接模型示意图

Fig.2 Schematic diagram of riveting model

图4 C45应力–应变曲线

Fig.4 Stress–strain curve of C45

图5 TA1应力–应变曲线

Fig.5 Stress–strain curve of TA1

图3 铆接完成示意图

Fig.3 Schematic diagram of riveting completed
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图6 网格划分示意图

Fig.6 Schematic diagram of grid division

在铆接的初始阶段，钉杆与钉孔之间有一定的间

隙，铆钉首先发生整体镦粗，如图 7（a）所示。然后，铆

接力逐渐增大，钉杆直径增加，并逐渐与被连接板接触，

整体应力状态如图 7（b）所示。随着铆接的继续进行，

钉孔处的钉杆由于受到被连接板的约束几乎不再变形，

但是铆接板外的钉杆径向没有受到约束，继续发生镦

粗，此时镦头开始形成，进入局部镦粗阶段。镦头底部

开始与连接板上表面进行接触，产生摩擦力，如图 7（c）
所示，铆钉的大变形区由钉杆中心逐渐上移至镦头。顶

铁继续运动，镦头处铆钉宽度逐渐增大，直到镦头完全

图7 沉头铆钉的铆接成形过程应力云图

Fig.7 Stress diagram of riveting process of countersunk head rivets

（a）压缩 0.2mm

（c）压缩 1mm

（b）压缩 0.4mm

（d）压缩 4mm

（e）制裁后
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成形，其应力状态如图 7（d）所示。最后，铆接完成后

顶铁与镦头分离，卸载过程中铆钉和被连接板有少量弹

性变形回复，最终应力状态如图 7（e）所示。

为进一步观察铆钉不同位置处材料的变形程度和

流动规律，在铆钉杆的上、中、下分别取一点，研究其径

向位移随时间的变化规律。具体取点位置如图 8 所示。

铆接过程中各点的径向位移变化情况如图 9 所示，

图 9 中 –4~0mm 表示压缩过程，0~2mm 表示卸载过程。

根据图 7，顶铁运动 0.4mm 时铆钉才完成整体镦粗。因

此在前 0.4mm，A、B、C 3 点的径向位移相差很小。整

体镦粗结束后，C 点位置由于受到连接板的约束，径向

位移几乎不变。A 点靠近压头，受到较大的摩擦阻力作

用，径向位移小于 B 点。B 点在整个铆接过程中受到的

约束和阻力最小，材料流动最剧烈。卸载后，各点位移

基本不变，说明材料的弹性回复极小。在整个铆接过程

中，B 点的径向位移最大，为 1.41mm，A 点的径向位移

为 0.28mm，C 点为 0.08mm。

图 10 为 A、B、C 3 点的应力变化曲线。在压缩量

到达 0.4mm 前 3 个点处的应力几乎相同，说明在整体

镦粗阶段，钉杆内各点处的应力分布较为均匀。卸载前，

A 点和 B 点处的应力曲线基本一致，C 点处由于受到连

接板约束，应力相对较小。卸载后，B 点处于镦头的最

外层，应力依旧最大，A 点的应力则大幅减小。

铆钉的镦头形成过程中，由于受到压头下端面与铆

接面摩擦力的影响，不同区域的变形程度不同。按材料

变形难易程度可将镦头部分为 3 个区，如图 11 所示。1
区为难变形区，这部分材料要受到压头下端面摩擦力以

及外层金属阻力的作用，在整个过程中变形程度最小；2
区为易变形区，摩擦力的阻碍较小，在轴向上受到上下

两个方向较大的压应力，在 3 个区中变形程度最大；3 区

变形程度居中，在其变形过程中也要受到压头下表面摩

擦力的影响，但由于没有外层金属的阻碍作用，变形程

度居中，使整个侧面向外突出呈鼓形。在这 3 个区中各

取一点，输出其等效塑性应变变化情况，如图 12 所示。

区域 2 内的等效应变最大，区域 1 最小，与图 11 中各部

分区域的变形规律和受力情况相吻合。

图 13 分别显示了传统铆接和振幅为 4.6μm、6μm
的超声振动辅助铆接卸载后的等效应变云图。超声铆

接镦头变形分区有了明显的变化，难变形区的面积明显

减小，中心部位易变形区面积增加，变形居中区的面积

略有减小，3 个区域内的塑性应变差值降低。这一变化

说明超声振动可以促进镦头变形均匀性，增加材料流动

图8 在铆钉杆上取点示意图

Fig.8 Schematic diagram of taking points on rivet rod

图9 各点径向位移变化曲线

Fig.9 Variation curve of radial displacement of each point

图10 各点应力变化曲线

Fig.10 Stress variation curve of each point

图11 镦头区域分布

Fig.11 Regional distribution of heading
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性，使整个镦头更易变形。除此之外，超声振动辅助铆

接件的镦头靠近连接板的一侧直径略有增加，说明有

更多的材料向下方流动，填充到与连接板接触的钉杆

或压头附近。还可以看到超声振动后整体铆接件的最

大等效应变降低，并且振幅越大等效塑性应变降低越

明显。

2.2 铆接力分析

图 14 为传统铆接和振幅为 4.6μm、6μm 的超声振

动辅助铆接的压铆力变化曲线。最初铆接力曲线近似

呈直线，此时为弹性变形阶段。顶铁运动 0.1mm 后进

入塑性阶段，铆接力缓慢上升。将 3 种铆接方式得到的

铆接力整合到同一个坐标系中，如图 14（d）所示。传

统铆接的铆接力曲线整体比较平滑，超声铆接由于压头

处于高速振动状态，铆接力曲线上下振荡。在弹性变

形阶段，3 条曲线近乎重合，说明叠加超声振动对弹性

阶段铆接力的影响较小。进入塑性变形阶段后，超声铆

接的铆接力明显低于传统铆接。最终传统铆接和振幅

为 4.6μm、6μm 的超声铆接最大铆接力分别为 41.05kN、

37.17kN 和 36.11kN，超声铆接时的铆接力与传统铆接

相比降低了 9.75%。当振幅由 4.6μm 增加至 6μm 时，整

体铆接力变化较小，但是最大铆接力略有降低。

2.3 剪应力分析

图 15 显示了传统铆接和振幅为 4.6μm、6μm 的超

声振动辅助铆接开始卸载时的剪应力云图。在实际

铆接中，如果剪应力过大铆钉容易沿剪切带开裂，造

成铆钉内部质量缺陷。由图 15 可得剪应力最大值出

现在铆钉镦头 45° 方向处的剪切带附近。传统铆接和

振幅为 4.6μm、6μm 的超声铆接的最大剪应力分别为

460.5MPa、444.0MPa 和 440.3MPa，超声铆接的最大剪

应力与传统铆接相比下降了约 3.58%。铆钉与连接板

接触位置的剪应力也明显减小，过渡更为均匀。因此

超声振动辅助铆接技术可以提高铆接质量，防止镦头

内部变形开裂，但是超声振幅增加时，剪应力的变化不

明显。

2.4 残余应力分析

残余应力是指消除外力或不均匀的温度场等作用

之后仍留在物体内的自相平衡的内应力。铆接后材料

内部的残余拉应力容易导致被连接件疲劳破坏，产生裂

纹等。而适当的残余压应力则有助于增强被连接件的

性能，延长使用寿命。图 16 是卸载后传统铆接和振幅

为 4.6μm、6μm 的超声振动辅助铆接的残余应力云图，

具体的残余应力数值见表 2。超声铆接的残余拉应力

与传统铆接相比减少了 37.51%，并且残余压应力分布

也更均匀，其分布区域也显著增大。残余压应力在接头

附近的均匀分布有助于提高铆接性能 [16]。

图12 不同区域内等效应变变化规律

Fig.12 Change of equivalent strain in different regions

图13 卸载后等效塑性应变云图

Fig.13 Equivalent plastic strain diagram after unloading
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图14 铆接力变化曲线

Fig.14 Change of riveting force 

（a）传统铆接

（c）振幅为 6μm 的超声铆接

（b）振幅为 4.6μm 的超声铆接

（d）铆接力对比图

图15 开始卸载时的剪应力云图

Fig.15 Shear stress diagram at beginning of unloading

（a）传统铆接 （b）振幅为 4.6μm 的超声铆接

（c）振幅为 6μm 的超声铆接
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2.5 干涉量分析

干涉量是指铆接后铆钉孔被胀大的量。干涉量的

大小和均匀性是影响铆接试件疲劳性能的重要因素。

干涉量分布不均匀会造成干涉应力沿钉杆轴向分布不

均匀，在交变载荷作用下无法实现疲劳强化效果 [4]。本

次模拟的干涉量通过在被连接板孔处不同位置选择 5
个点输出其径向位移来获取。选择点的位置如图 17 所

示，传统铆接和振幅为 4.6μm、6μm 的超声振动辅助铆

接输出的径向位移如图 18 所示。

假设各点的最大径向位移为 S，铆接前的孔径为 D，

由 1.1 节可知 D=4.1mm，则根据相对干涉量计算公式

Ir=2S/D×100%，得到上述5个点的相对干涉量如表3所示。

由表 3 可知铆接件干涉量由镦头到钉头呈降低趋

势，铆接变形后钉杆呈楔形。传统铆接的干涉量范围是

0.15%~3.12%，振幅为 4.6μm 超声铆接的干涉量范围是

0.049%~1.41%，振幅为 6μm 超声铆接的干涉量范围是

0.073%~1.37%。超声铆接的总体干涉量大幅度降低，沿

钉杆轴线变化范围更小。随着振幅的增加，干涉量的变

化范围减小，分布更为均匀。

3 结论

本文利用 ABAQUS 仿真软件模拟了 TA1 纯钛沉

头铆钉在传统压铆和振幅为 4.6μm、6μm 的超声振动辅

助压铆下的铆接过程，主要对铆接力、剪应力、残余应力

表2 残余应力

Table 2 Residual stress

应力
传统
铆接

振幅为 4.6μm
超声铆接

振幅为 6μm 
超声铆接

残余压应力 /MPa 888.0 555.9 532.0

残余拉应力 /MPa 161.0 98.32 117.2 图17 取点位置示意图

Fig.17 Schematic diagram of points location

图16 卸载后的残余应力云图

Fig.16 Residual stress diagram after unloading

（a）传统铆接 （b）振幅为 4.6μm 的超声铆接

（c）振幅为 6μm 的超声铆接
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图18 不同位置处点的径向位移

Fig.18 Radial displacement of points at different positions

（a）传统铆接 （b）振幅为 4.6μm 的超声铆接

（c）振幅为 6μm 的超声铆接

表3 不同位置处的相对干涉量

                 Table 3 Relative interference at different positions          %

和干涉量等影响铆接质量的因素进行了分析。得出的

结论如下：

（1）超声振动铆接可以提高镦头难变形区的塑性

应变，减小镦头不同区域之间的应变差值，使整个铆钉

镦头的变形更加均匀。

（2）超声振动铆接显著降低了压铆力，整体剪应力

过渡更为均匀。

（3）超声铆接会显著降低残余拉应力的大小，使残

余压应力的分布更均匀。

（4）超声铆接可以降低铆接干涉量的大小和

变化范围，并且振幅越大，超声铆接干涉量分布越

均匀。

超声振动辅助铆接技术为难成形材料或大直径铆钉

的连接提供了一个新的方向，可以减小装配力，提高干涉

量及其均匀性，有利于促进该装配技术的发展和工业应

用。但是，本文仅通过数值模拟的方式探究了 TA1 纯钛

沉头铆钉的铆接参数，没有对超声振动辅助铆接的变形

机理作出进一步的解释。因此后期可以对更多的材料和

工艺参数进行探索，分析材料内部组织变化规律，总结超

声振动辅助铆接技术的工艺参数优化设计方法。
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铆接方式
位置

1 2 3 4 5

传统铆接 3.12 1.41 0.63 0.34 0.15

4.6μm 超声铆接 1.41 0.49 0.20 0.098 0.049

6μm 超声铆接 1.37 0.49 0.24 0.12 0.073
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Ti–4Al–5V–5Mo–6Cr–1Nb（Ti–45561）是一种近

β 钛合金，其 Mo 当量为 13.3。该类合金经固溶 + 时效

处理后，可展现出良好的强度韧性匹配 [1–3]，在航空主

承力结构上具有广阔的应用前景。例如，TB9 合金经

820℃/30min/ 水冷 +460℃/8h/ 空冷后，其抗拉强度显著

提高 [4]。Ti–15–3 合金经 300℃/8h+450℃/16h 的双时

热处理对EBM Ti–4Al–5V–5Mo–6Cr–1Nb合金显微组织

与拉伸性能的影响*

乔 虹 1，刘运玺 1，陈 玮 1,2，杨 洋 1,2

（1. 中国航空制造技术研究院，北京 100024； 
2. 高能束流加工技术重点实验室，北京 100024）

[ 摘要 ]  研究了电子束选区熔化（EBM）Ti–45561 合金的显微组织及热处理对其组织性能的影响。发现成形态材

料具有沿 z 方向外延生长的 β 柱状晶，这是由于凝固过程中的温度梯度造成的，而 730℃ 的成形腔温度环境使得每

一个 β 晶粒内部有针状 α 相析出。在后续热处理过程中，随着时效温度的升高与时间的延长，晶界处析出的 α 相逐

渐粗化并趋向于连续分布，晶界内的次生 α 相逐渐粗化；随着固溶温度的升高，初生 α 相的数量逐渐减少。在影响

EBM Ti–45561 合金强度与塑性的热处理参数中，时效温度的影响最大，固溶温度次之，时效时间的影响最小。随着

时效温度升高，材料的强度下降而塑性增加。

关键词： 增材制造；钛合金；热处理；显微组织；拉伸性能

Effect of Heat Treatment on Microstructure and Tensile Properties of EBM 
Ti–4Al–5V–5Mo–6Cr–1Nb Alloy

QIAO Hong1, LIU Yunxi1, CHEN Wei1,2, YANG Yang1,2

( 1. AVIC Manufacturing Technology Institute, Beijing 100024, China; 
2. Key Laboratory of Power Beam Processing, Beijing 100024, China )

[ABSTRACT]  The effect of heat treatment on microstructure and tensile properties of EBM Ti–45561 was investigated. 
The as-build material exhibited columnar β grains epitaxially grew along z direction, which is caused by the temperature 
gradient during the solidification process. Acicular α phase precipitated inside each β grains due to the 730℃ environment 
temperature. With the increase of post-build annealing temperature and extension of annealing time, the grain boundary α 
phase and secondary α phase were both coarsened. When the solution treat temperature was increased, the percentage of 
primary α phase decreased. Among the 3 heat treatment parameters, the annealing temperature has the strongest influence 
on tensile properties, and the annealing time has the smallest influence. The elongation of the EBM Ti–45561 increased 
with annealing temperature; while the strength of the material decreased with annealing temperature.
Keywords:  Additive manufacturing; Titanium alloy; Heat treatment; Microstructure; Tensile properties
DOI:10.16080/j.issn1671-833x.2020.19.085

效处理后，其屈服强度相比 450℃/16h 的单时效进一步

提高 5% [5]。双时效的强化机制是以低温时效过程中析

出的 ω 相为核心，在此基础上促进 α 相形核，并细化 α
板条 [6]。

然而，亚稳型 β 钛合金成分复杂，变形抗力大，如采

用铸锭冶金和塑性成形等传统制造技术需重型锻造装

* 基金项目： 装备预研领域基金（61409230409）；山东省重大科技创新工程项目（2019JZZY010418）。
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备及大型模具，组织性能控制难度大，材料利用率低。

增材制造作为一种周期短、工序少、成本低且无需模具

的净成形技术，能够加速新型飞机钛合金结构的研制速

度，具有重大的科研价值和经济效益 [7–9]。

电子束选区熔化（Electron Beam Melting，EBM）是

增材制造的主要方法之一，如图 1 所示，其成形钛合金

构件能实现高度复杂性并达到优良的力学性能，非常适

合于近 β 钛合金结构的制造 [10]。在电子束“逐点扫描—

逐线搭接—逐层堆积”的过程中，众多研究人员对 EBM
工艺与钛合金组织性能的关系进行了大量探索，但对象

主要集中于 Ti–6Al–4V 合金 [11–15]，对近 β 钛合金的研究

尚未有公开报道。本文对 EBM 成形态 Ti–45651 合金

的显微组织进行了表征，并研究了固溶 + 时效对材料显

微组织与拉伸性能的影响。

1 试验材料与方法

本试验采用旋转电极法制备的 Ti–45561 粉末为

原材料，如图 2 所示，其化学成分如表 1 所示。粉末的

粒度范围为 53~150μm，其 D(10)、D(50)、D(90) 分别为

56.2μm、91.7μm、144.7μm，粉末的松装密度与振实密度

分别为 2.81g/cm3 与 3.07g/cm3。

采用 ArcamTM A2X 设备成形 Ti–45561 试棒，其轴

向沿沉积方向（z 向）。设备工作过程为：铺粉器铺放

50μm 厚度的 Ti–45561 粉末，电子束扫描并熔化粉末材

料，扫描完成后成形台下降，铺粉器重新铺放新一层粉

末，这个逐层铺粉 – 熔化的过程反复进行直到试棒成形

完毕。整个过程中成形腔内温度保持在 730℃。随后

对部分试棒进行热处理，选取固溶温度为 760~820℃（材

料相变点为 805℃），固溶时间为 1h，随后空冷；时效温

度为 520~610℃，时效时间为 2~8h，随后空冷。

金相试样采用传统方法制备，并采用光学显微镜

（Leica DMI 5000M）与电子显微镜（Zeiss Supra–55）观

察显微组织与断口形貌。拉伸试样采用 M6、ϕ3 标准圆

棒试样，长度为 40mm。

在显微组织与力学性能的多因素分析中，本论文基

于数理统计学与正交性原理，利用极差分析法对正交试

验结果进行分析。极差越大，表明该因素对材料的强度、

塑性影响越大 [16–17]。

2 试验结果与分析

2.1 成形态材料显微组织

成形态 Ti–45561 试棒的化学成分如表 1 所示，由

于成形过程在真空中进行，Al 元素有少量烧损，而 O、

N、H 等间隙元素含量基本不变。

成形态材料的显微组织如图 3 所示。由于层层堆

积的工艺过程，材料在沿堆积方向（z 向）与垂直堆积方

向展现出不同的显微组织，但在层间没有发现明显界

面。图 3（a）中可见高度达毫米级的 β 柱状晶沿堆积

方向（z 向）外延生长，它们之间被晶界 α 相隔开。在每

一个 β 晶粒内部有针状 α 相析出，如图 3（b）所示，这

是由于 730℃ 的成形腔温度起到了时效的作用，使得 α
相从 β 基体中析出。EBM 实际上是一个微区铸造过程，

但其冷却速度极快，熔池凝固过程中，周围松散的粉末

可看做是隔热层，电子束为热源，基板为热沉，因此凝固

过程沿着 z 向发生。在第 n 层粉末熔化的过程中，之前

的第n–1层粉末也被部分熔化，形成了外延生长的条件 [18]，

表1 Ti–45561粉末与成形材料的化学成分质量分数

               Table 1 Chemistry of Ti–45561 powder and build             %

Elements Al V Cr Mo Nb N H O Ti

Powder 3.9 5.3 5.8 5.2 1.1 0.01 0.001 0.012 余量

Build 3.7 5.4 5.8 5.3 1.1 0.01 0.001 0.013 余量

图1 电子束选区熔化设备结构示意图

Fig.1 Schematic drawing of EBM machine

图2 Ti–45561旋转电极粉末形貌

Fig.2 Morphology of PREP Ti–45561 powder
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这导致了沿堆积方向生长的柱状晶。这种外延生长导致

的柱状晶在采用其他增材制造方法制备的材料中也有发

现，如激光选区熔化法 [19–20] 与激光直接沉积法 [21–22]。

2.2 热处理制度对显微组织的影响

2.2.1 时效温度对显微组织的影响

图 4 为成形态材料在 760℃ 固溶后，分别在 520℃、

550℃、580℃、610℃下进行时效后的显微组织。图4 （a）
~（d）显示，材料的显微组织均由初生 α 相、次生 α 相

及 β 基体组成。成形态材料中晶界处的部分初生 α 相，

如图 3（a）所示，在固溶过程中以短棒状或长条状保留，

针状的次生 α 相则在 β 基体上大量析出并呈现弥散分

布。随着时效温度的升高与时间的延长，针状次生 α 相

在初生 α 相周围析出并遭到吞并，导致初生 α 相粗化，

形状由短棒状变为长条状，且趋向于连续，体积分数略

有增加。随着时效温度的升高，晶界内的针状次生 α 相

的间距逐渐增大并变粗。此外，时效温度的升高导致次

生 α 相析出与长大的驱动力增加，更多针状次生 α 相析

出并粗化。对于 780℃、800℃ 固溶，并分别在 520℃、

540℃、560℃、580℃ 下进行时效的样品，其显微组织变

化趋势与图 4 相似。

2.2.2 固溶温度对显微组织的影响

图 5 为成形态材料分别在 760℃、780℃、800℃、

820℃ 固溶，并在 550℃ 时效后的显微组织。图 5（a）~ 
（c）显示，在 Ti–45561 合金相变点 (805℃) 以下进行

固溶 + 时效，显微组织都由初生 α 相、次生 α 相和 β 基

体组成，其中初生 α 大多呈短棒状、长条状在晶界处析

出。随着固溶温度的升高，初生 α 相的数量逐渐减少。

此外，在相变点以上进行固溶 + 时效，如图 5（d）所示，

从 β 基体中析出的针状及短棒状次生 α 相较多。而在

760℃ 固溶时，组织中的初生 α 相较多，和析出的次生

α 相弥散分布在 β 基体上。一部分长针状 α 相沿晶界

析出后沿一定角度向晶内生长，形成相互交织的形貌。

2.3 热处理制度对力学性能的影响

对经历上述热处理制度的 EBM Ti–45561 合金进行

室温拉伸试验，其结果与极差分析如表 2（强度）与表 3
（塑性）所示。其中 K1~K4、V1~V4、U1~U4、Y1~Y4 表示对

应因素对应水平对抗拉强度 Rm、屈服强度 Rp0.2、断后伸

长率 A、断面收缩率 Z 影响的平均值，极差 R 的大小反

映了相应因素对指标作用的显著性的强弱。对于表征

合金强度、塑性的指标，热处理参数的极差差别较大，说

明固溶、时效热处理参数对 Ti–45561 合金强度、塑性的

影响程度差别较大。影响 Ti–45561 合金抗拉强度和屈

服强度的 3 个热处理参数中，如表 2 所示，时效温度的

极差值最大，固溶温度次之，时效时间最小。表 3 显示

了热处理参数对 Ti–45561 合金断后伸长率和断面收缩

图3 EBM Ti–45561光学显微组织

Fig.3 OM microstructure of EBM Ti–45561

图4 时效温度对EBM Ti–45561合金显微组织的影响

Fig.4 Effect of annealing temperature on EBM Ti–45561 
microstructure

图5 不同固溶温度+550℃时效后EBM Ti–45561合金的显微组织

Fig.5 Microstructure of EBM Ti–45561 after solution treat at 
different temperatures+550℃ annealing

（a）宏观组织

（a）520℃ 时效

（a） 760℃ 固溶

（c） 800℃ 固溶

（c）580℃ 时效

（b）柱状晶内部组织

（b）550℃ 时效

（b） 780℃ 固溶

（d） 820℃ 固溶

（d）610℃ 时效

500µm 20µm

2µm 2µm

2µm2µm

2µm 2µm

2µm2µm
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率的影响，对于断后伸长率 A，固溶温度的极差值较大，

时效时间和时效温度的极差较小。而对于断面收缩率

Z，时效温度的极差值最大，其次是固溶温度，时效时间

最小。综合表格中数据来看，3 个参数中，也是时效温

度的影响最大，固溶温度次之，时效时间的相对较小，与

对材料强度的影响规律基本一致。

综合来看，随着时效温度的升高，Ti–45561 合金的

强度降低而塑性提高；随着固溶温度的升高，合金的强

度有增大的趋势，而塑性逐渐降低。随着时效时间的延

长，合金的强度下降，而塑性有一定程度的波动。因此，

EBM Ti–45561 钛合金在 780~800℃范围内固溶，并在

550℃时效 4~6h 时可实现较好的强塑性匹配

2.4 拉伸断口形貌分析

图 6（a）和（b）显示，760℃ 固溶 +520℃ 时效后，

材料的室温拉伸断口的宏观形貌以放射区为主，无明显

的剪切唇与纤维区存在，微观形貌的韧窝尺寸小而浅，

而且存在有较高的解理台阶；对于 550℃ 时效后的拉伸

断口，其宏观形貌也以放射区为主，说明不同时效温度

对断口的宏观形貌并无明显影响，但后者的韧窝大小深

浅不一，说明其塑性较前者好。由图 6（b）和（c）可见，

同样在 550℃ 时效，820℃ 固溶时，材料的室温拉伸断

口的宏观形貌主要由放射区和剪切唇组成，无中心纤维

表3 热处理参数对Ti–45561合金塑性的影响

Table 3 Effect of heat treatment on EBM Ti–45561 plasticity

样品
固溶温度 /

℃
时效温度 /

℃
时效时间

t/h
断后

伸长率 /%
断面

收缩率 /%

1 1(760) 1(520) 1(2) 1.3 4.0    

2 1(760) 2(550) 2(4) 2.5 5.9

3 1(760) 3(580) 3(6) 2.8 5.3

4 1(760) 4(610) 4(8) 4.6 7.2

5 2(780) 1(520) 2(4) 1.5 3.3

6 2(780) 2(550) 1(2) 1.8 5.3

7 2(780) 3(580) 4(8) 1.7 4.6

8 2(780) 4(610) 3(6) 1.4 4.6

9 3(800) 1(520) 3(6) 1.9 4.0

10 3(800) 2(550) 4(8) 1.8 3.3

11 3(800) 3(580) 1(2) 1.9 5.2

12 3(800) 4(610) 2(4) 2.3 5.3

13 4(820) 1(520) 4(8) 1.7 3.3

14 4(820) 2(550) 3(6) 1.5 5.3

15 4(820) 3(580) 1(2) 1.2 5.3

16 4(820) 4(610) 2(4) 1.4 3.3

U1 2.8 1.6 1.55 — —

U2 1.6 1.9 1.925 — —

U3 1.975 1.9 1.9 — —

U4 1.45 2.425 2.45 — —

R 1.35 0.825 0.9 — —

Y1 5.6 3.65 4.95 — —

Y2 4.45 4.95 4.45 — —

Y3 4.45 5.1 4.8 — —

Y4 4.3 5.1 4.6 — —

R 1.3 1.45 0.5 — —

表2 热处理参数对Ti–45561钛合金强度的影响

Table 2 Effect of heat treatment on EBM Ti–45561 strength

样品
固溶温度 /

℃
时效温度 /

℃
时效时间

t/h
抗拉强度 /

MPa
屈服强度 /

MPa

1 1(760) 1(520) 1(2) 1226 1188  

2 1(760) 2(550) 2(4) 1132 1085

3 1(760) 3(580) 3(6) 1084 1039

4 1(760) 4(610) 4(8) 966 918

5 2(780) 1(520) 2(4) 1201 1177

6 2(780) 2(550) 1(2) 1118 1106

7 2(780) 3(580) 4(8) 1069 1056

8 2(780) 4(610) 3(6) 990 982

9 3(800) 1(520) 3(6) 1191 1151

10 3(800) 2(550) 4(8) 1143 1102

11 3(800) 3(580) 1(2) 1060 1046

12 3(800) 4(610) 2(4) 1038 998

13 4(820) 1(520) 4(8) 1231 1187

14 4(820) 2(550) 3(6) 1085 1085

15 4(820) 3(580) 1(2) 1140 1130

16 4(820) 4(610) 2(4) 1122 1107

K1 1102 1212.25 1136 — —

K2 1094.5 1119.5 1123.25 — —

K3 1108 1088.25 1087.5 — —

K4 1144.5 1029 1102.25 — —

R 50 183.25 48.5 — —

V1 1057.5 1175.75 1117.5 — —

V2 1080.25 1094.5 1091.75 — —

V3 1074.25 1067.75 1064.25 — —

V4 1127.25 1001.25 1065.75 — —

R 69.75 174.5 53.25 — —
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区，且撕裂棱形貌明显，微观形貌的韧窝较浅且相对均

匀。相比 760℃ 温度下固溶样品的断口，材料塑性有所

下降。上述分析结果与室温拉伸结果一致，进一步说明

了随着时效温度升高，材料的塑性有所提高；而随着固

溶温度的升高，材料塑性有所下降。

3 结论

（1）成形态 EBM Ti–45561 合金具有沿 z 方向外延

生长的 β 柱状晶，它们之间被晶界 α 相隔开。在每一个

β 晶粒内部有针状 α 相析出，这是由于凝固过程中的温

度梯度形成了晶粒沿着 z 向外延生长的条件。

（2）随着时效温度的升高与时间的延长，晶界处的

初生 α 相逐渐粗化并趋向于连续分布，体积略有增加。

同时，晶界内的次生 α 相逐渐粗化；随着固溶温度的升

高，初生 α 相的数量逐渐减少，从 β 基体中析出的次生

α 相逐渐增多。

（3）影响 EBM Ti–45561 合金强度与塑性的热处理

参数中，时效温度的影响最大，固溶温度次之，时效时

间的影响最小；随着时效温度升高，材料的强度下降而

塑性提高；而随着固溶温度的升高，材料塑性有所下降；

EBM Ti–45561 钛合金在 780~800℃范围内固溶，并在

550℃时效 4~6h 可实现较好的强塑性匹配。
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在飞机设计初期，材料性能参数对材料选用及飞机

尺寸定义等分析至关重要。随着复合材料在航空领域

的推广应用，复合材料与金属混杂结构中的热应力问

题受到越来越多的关注，国内外运输类飞机 [1–2] 适航标

准以及复合材料飞机结构咨询通告 [3] 都规定了必须充

分评估温度对结构静强度和疲劳寿命的影响。为此，需

要准确预测和评估结构中的热应力，而结构热应力的分

析，需要准确的结构温度场输入，而热学性能参数对温

度场的精确分析至关重要，尤其是具有强各向异性复合

材料的热传导率数据。过去的飞机结构设计中复合材

料的表征主要涉及对力学性能的测试，热学性能参数数

据比较欠缺。

复合材料较强的可设计性是其在飞机结构中得以

推广应用的显著优势之一，采用不同的铺层和厚度设计

可满足结构设计中各种尺寸、承载和传力需求。然而，

复合材料的各向异性也给传热性能表征带来不便。飞

碳纤维增强树脂基复合材料层合板的传热性能研究 
邱雪琼 1，2，金　熠 3，陈　琳 1，2

（1. 中国商飞上海飞机制造有限公司复合材料中心，上海 200123； 
2. 中国商飞北京民用飞机技术研究中心民用飞机结构与复合材料北京市重点实验室，北京 102211； 

3. 中国科学技术大学先进技术研究院，合肥 230088）

[ 摘要 ]  随着复合材料在飞机结构中的应用增加，复合材料与金属混杂结构中的热应力问题越来越受到重视。为了

分析结构中的热应力，准确的结构温度场必不可少，而材料的传热性能参数对结构温度场的分析至关重要。复合材

料传热性能的各向异性，以及铺层依赖性，给传热性能测量带来不便。依据 ASTM E1461 标准，设计了不同铺层的试

验件，采用闪光法测量 T800 级碳纤维增强树脂基复合材料层合板沿厚度方向和面内方向的热传导率。研究各种铺

层层合板的热传导率规律，验证了复合材料层合板面内方向热传导率的热叠层理论计算公式。此研究结果可应用于

碳纤维增强树脂基复合材料层合板热传导率的快速计算。
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[ABSTRACT] With the increase of applications of composites in airplane structures, the thermally-induced stresses 
are critical issues in composite-metal hybrid structures. In order to analyze thermally-induced structural stresses, accurate 
structural temperature field value is necessary, while the heat transfer performance of the materials is of great importance 
for the structural temperature field analysis. Due to the anisotropy of heat transfer performance of composites, which is 
dependent on the layer and structure of laminates, it results in difficulties in evaluation of thermal conductivities. Based on 
the ASTM E1461, the samples with different structures were designed, and the thermal conductivities in depth direction 
and in-plane direction of the T800 carbon fiber reinforced resin laminates were tested through flash method. The thermal 
conductivities for laminates in different stack types were studied. And also, the thermal stack theory of thermal conductivity 
for composite laminates in in-plane direction was verified. This work provided a fast approach for evaluation of thermal 
conductivity of carbon fiber reinforced resin matrix laminated composites.
Keywords:  Carbon fiber reinforced composite; Laminate; Thermal conductivity; Flash method; Thermal lamination theory
DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2020.19.091
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机复合材料结构设计中往往包含大量的铺层库，而复合

材料热传导率受铺层影响显著，工程上对所有铺层复合

材料的热传导率进行测试是不可取的，因此需对复合材

料层合板的传热性能进行研究，采用合理工程计算方法

批量快速获取各种铺层复合材料的热传导率将是一个

主要的技术途径。复合材料的热传导率测试与机理研

究已表明，材料的热传导率与纤维体积含量、传热方向、

温度、铺层、树脂材料等因素密切相关 [4–9]。文献 [5] 给
出一种由纤维、树脂体积含量、纤维、树脂热导率为变量

计算碳纤维复合材料低温热传导率的理论方法。该方

法以纤维和树脂基的参数为自变量，而飞机结构分析，

尤其是有限元分析中通常以单层性能参数和铺层顺序

为自变量，因此更需要一种通过单层性能计算层合板性

能的方法以实现大量不同铺层性能的快速批量计算。

本文采用复合材料层合板热传导系数的闪光法测

量技术，以飞机结构中使用较多的某 T800 级碳纤维增

强树脂基复合材料为研究对象，根据 ASTME1461 标准

试验的要求，设计了试验件铺层及构型，测试了单向铺

层、正交铺层和准各向同性铺层这 3 种铺层复合材料，

沿厚度和面内方向的热传导系数，研究了铺层对热传导

率的影响规律，并验证了复合材料层合板面内方向热传

导系数的热叠层理论 [10]。

1　试验方法

材料的热传导率标准测试方法有：防护热板法 [11]、

热流计法 [12]、热线法 [13] 和闪光法 [14] 等。各种方法的适

用范围及测量温度范围对比如图 1 所示，图 1 中还展示

了室温下各种常见材料的热传导率。碳纤维增强树脂

基复合材料热传导率一般在 0.1~10W/（m·K）量级，从

图 1 可见闪光法能完全覆盖这一范围，因此本试验采用

闪光法进行碳纤维增强树脂基复合材料层合板的热传

导率测量。

闪光法测量热扩散的测试原理如图 2 所示，在一定

的设定温度 T0（由炉体控制的恒温条件）下，由激光源或

闪光氙灯在瞬间发射一束光脉冲，均匀照射在样品上表

面，使其表层吸收光能后温度瞬时升高，并作为热端将能

量以一维热传导方式向冷端（下表面）传播。使用红外检

测器连续测量样品下表面中心部位的相应温升过程，得

到温度（检测器信号）升高对时间响应的关系曲线。

样品在温度 T0 下的热扩散系数 α 通过样品厚度及

下表面温度达到最高温度一定百分比所花的时间计算

获得。即，

α=0.1388×d2/t50      （1）
式中，α 为热扩散率，mm2/s ；d 为样品厚度，mm ；t50 为

样品下表面温度达到最高温度 50% 所花的时间。

热导率由试验测得的热扩散率获得，计算公式

如下：

α=λ/(Cp· ρ)      （2）
式中，λ 为热导率，W/(m·K)；Cp 为比热容，J/(g·K)；ρ 为

密度，g/cm3。

2　试验

2.1　试验矩阵

试验件为某 T800 级碳纤维增强树脂基复合材料层

热流计法（–30~90℃）

防护热板法（–160~250℃）

热线法（室温~1500℃）

闪光法（–125~2800℃）

室温热传导率/（W·m–1·K–1）

0.01          0.01                    0.10                1.00                       10                       100                   1000

图1　材料的热传导率范围及各种测量方法的覆盖区间

Fig.1　Thermal conductivities for different materials and cover ranges for different test methods
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合板。试验件构型为圆饼形薄片，如图 3（a）所示，直

径（12.6±0.05）mm，厚度约 1.5mm。设计 0° 铺层、90°
铺层、正交铺层及准各向同性铺层的试验件，分别测试

沿厚度方向和面内方向的热传导率，试验矩阵如表 1 所

示。测面内方向热传导率的试验件，试验件切割示意图

如图 3（b）所示，圆柱轴线沿着层合板 X 轴方向。测厚

度方向（即层合板 Z 方向）热传导率的试验件，试验件

切割示意图如图 3（c）所示，圆柱轴线沿着 Z 轴方向。

2.2　试验环境

根据民用飞机运营的温度范围选择试样的测试温

度范围为 –55~100℃，选取温度点：–55℃、–25℃、0℃、

室温、50℃、75℃、100℃进行测量。

2.3　试验设备

测试仪器为 NETZSCH 公司 LFA457，利用天平测量

试样质量，利用千分尺测量试样直径和厚度，计算试样的

密度。在测试热传导率之前，对待测样品的两个面喷涂

一层薄而均匀的石墨，以提高试样吸收能量的能力。试

验件安装如图 4 所示，每批测量中放入一个标准样品作

参照，标准样品采用 NETZSCH 公司的高温陶瓷 9606。

3　结果与讨论

测量热扩散率和比热，由式（2）计算各种铺层层合

板厚度及面内方向的热传导率，计算结果见图 5。
从试验结果可见，单向铺层、正交铺层与准各向同

性铺层的厚度方向热传导率基本相同，在 –55~100℃区

间，热传导率在 0.34~0.65W/(m∙K) 之间，并且在所测试

的温度范围内随温度升高稍有增加。所以，厚度方向热

传导率基本不受铺层影响。

在面内方向，90º 铺层方向的热传导率与厚度方

向的热导率相当，在 0.45~0.82W/(m·K) 之间。0° 铺层

方向的热传导率则高一个数量级，且随温度升高而明

显增加，在 –55~100℃区间，热传导率在 4.41~9.06W/
(m·K) 范围。文献 [15–16] 均显示了纤维与树脂的热

传导率随温度升高而增加，碳纤维沿轴向热传导率在

10W/（m·K）左右，径向热传导率在 1W/（m·K）左右，
表1　层合板热传导率试验矩阵

Table 1　Test matrix of thermal conductivity test for laminated
composites

序号 测试方向 铺层顺序 层数 试片厚度 /mm

1 X 向 0º 铺层 108 1.50

2 X 向 90º 铺层 108 1.50

3 Z 向 0º 铺层 8 1.53

4 X 向 [0/90]27s 108 1.50

5 Z 向 [0/90]2s 8 1.53

6 X 向 [45/-45/0/90]14s 112 1.50

7 Z 向 [45/-45/0/90]s 8 1.53

上表面
初始温度T0

侧面

瞬时脉冲

下表面温度
T0+ΔT(t)

d

图2　闪光法示意图

Fig.2　Schematic of flash method

ϕ12.6±0.05

（a）试验件示意图

（c）厚度方向热传导率试验件切割示意图

Z

Y

X

图3　试验件切割示意图

Fig.3　 Schematic for sample cutting

（b）面内方向热传导率试验件切割示意图

Z

Y

X
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1（0° 铺层方向）                        2（90° 铺层方向）

3（单向铺层厚度方向）            4（正交铺层面内方向）

5（正交铺层厚度方向）            6（准各向同性面内方向）

7（准各向同性厚度方向）

–55       –25          0           25         50          75         100
温度/℃

10
9
8
7
6
5
4
3
2
1
0

热
传

导
率

/(W
∙m

–1
∙K

–1
)

图5　层合板热传导率

Fig.5　Thermal conductivity of laminated composites

图6　单层在层合板主、次方向热导率

Fig.6　Thermal conductivity of lamina in principle direction and 
vertical-principle direction

Ky

Ky

Kx

Kx

α

树脂的热传导率在 0~1W/（m·K），由于 0° 铺层热传

导沿纤维轴向，其热传导率接近纤维轴向热传导率，而

90º 铺层方向与厚度方向的热传导则由基体与纤维径

向主导。

正交铺层与准各向同性铺层的面内方向热传导率

则介于 0° 铺层方向的热传导率与 90º 铺层方向的热

传导率之间，且基本重合，热传导率随温度升高而增

加。不难理解，这两种铺层层合板面内方向的整体热

传导率，受纤维的轴向、径向以及树脂热传导的共同影

响。不同铺层复合材料层合板的热传导率与 0° 铺层

方向和 90°铺层方向热传导率之间的关系可由热层叠

理论计算 [10]。

4　热层叠理论

在飞机结构设计中，层合板一般由含不同比例的

0º、±45º、90º 铺层单向带铺贴而成，若层合板各单层材

料相同，可根据 0° 和 90º 铺层热导率试验数据，采用热

叠层理论计算不同铺层层合板的面内热传导率。先求

出各单层在层合板主方向（x 方向）和次方向（y 方向）

的热导率，如图 6 和式（3）所示，然后按各单层铺层数

量加权平均得到等效的层合板的热导率，设板内 0°、
±45º、90º 的铺层百分比例为 i : j : k，则层合板的等效

热导率可由式（4） 计算 [10]。
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式中，kx 为单层在纤维方向的热导率；ky 为单层在垂直

纤维方向的热导率；α 为单层纤维方向与层合板主方向

的夹角；Kx(α) 为 α 铺层在层合板主方向上的等效热导率；

Kx(α) 为 α 铺层在层合板主方向上的等效热导率；Kx 为

层合板主方向等效热导率；Ky 为层合板次方向等效热

导率；Kx(0) 为 0° 铺层在层合板主方向上的等效热导率；

Ky(0) 为 0° 铺层在层合板次方向上的等效热导率；Kx(±45)

为 ±45º 铺层在层合板主方向上的等效热导率；Ky(±45)

为 ±45º 铺层在层合板次方向上的等效热导率；Kx(90) 为

90º 铺层在层合板主方向上的等效热导率；Ky(90) 为 90º
铺层在层合板次方向上的等效热导率。

由式（3）可分别计算 0º，90º±45º 铺层在层合板主

方向和次方向的热传导率：

图4　热传导率试验件装样图

Fig.4　Samples loading for thermal conductivity test
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Ky(0)=Kx，Ky(0)=Ky；

Kx(90)=Ky，Ky(90)=Kx，

2
)45(

2
)45( yx

y
yx

x
kk
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K
+

=±
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=± ， 。

对正交铺层，i∶j∶k=50∶0∶50，对准各向同性铺

层，i∶j∶k=25∶50∶25，由式（4）计算，均可得：

2
yx

yx
kk

KK
+

==

可见正交铺层与准各向同性铺层的层合板理论结

果相同，且 x、y 方向热传导率相等。

代入试验测得的 0º、90º 方向热传导率，计算正交

铺层与准各向同性铺层的面内方向热传导率，计算结

果与试验结果对比见图 7。试验及理论结果均显示正

交铺层与准各向同性铺层的热传导率相同，且随温度

升高而增大。试验值与热叠层理论计算值两者差异在

3.82%~9.12% 内，试验值相对理论值整体稍偏高，随

着温度升高，热传导率增大，误差也变大。测量的正交

铺层与准各向同性铺层面内方向热传导率的重叠性很

好，与理论预期一致，说明不同铺层角度与 0º、90º 方向

热传导率之间的关系是同时符合热层叠理论规律的。

误差来源可能与试验件密度的测量精度相关，试验中

试样的密度由天平测量质量，千分尺测量直径和厚度

计算获得，由于试样较小，在不同铺层试验件的质量测

量和尺寸测量中存在一定误差，给热传导率的计算整

体带来误差。也可能是随着温度升高，纤维轴向传热

性能的贡献稍稍增大，使得层合板整体面内方向的热

传导率稍偏高。

图7　试验值与理论值对比

Fig.7　Comparison between test values and calculated values

0° 方向                                             90° 方向

正交铺层面内方向试验值             准各向同性面内方向试验值

正交铺层面内方向理论值             准各向同性面内方向理论值

  –55       –25          0           25          50          75         100
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5　结论

研究了闪光法应用于复合材料层合板热传导系数

的测量技术，以某 T800 级碳纤维增强树脂基复合材料

为对象，测量了单向铺层、正交铺层和准各向同性铺层

的层合板沿厚度方向及面内方向的热传导率。所测得

的数据验证了复合材料层合板热叠层理论分析方法。

该结论可在飞机结构设计中用于快速计算同种材料铺

层设计的层合板热传导率，大大减少复合材料结构热分

析的工作量，为温度场分析、热应力研究提供支持。
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曲面重构是指从一组离散的扫描数据点逆向推导

出该物体的数学表达模型，这在很多领域是非常重要

的，如航空零件、曲面测量、模具的制造与设计、3D 打

基于适合分析T样条的曲面重构方法*

鹿 昱 1,2，王 健 1，彭立华 1，徐 龙 1

（1. 华中科技大学机械科学与工程学院，武汉 430074； 
2. 广州中旺龙腾软件股份有限公司武汉分公司，武汉 430000）

[ 摘要 ]  高精度高效率的曲面重构是先进航空制造与测量的重要步骤。B 样条与 NURBS 作为成熟的建模工具，是

现在曲面重构的主要方法。然而，B 样条与 NURBS 控制网格的拓扑要求使得其对曲面进行建模时会产生很多的冗

余控制顶点。近些年来新提出的 T 样条较好地解决了这个问题，其后发展出的 T 样条的子类适合分析 T 样条（ASTS）

进一步优化了该样条的性质。目前，T 样条已被成功应用于曲面重构，而基于 ASTS 的曲面重构算法却亟待开发。

提出了一种基于适合分析 T 样条的曲面重构方法。该方法能够通过自适应的初始 T 网格构建与高效的局部细化方

法，构建出符合误差要求的 AST 样条模型。试验结果表明，在控制顶点数量相同的情况下，提出的算法能够重构出

比 NURBS 更加精确的样条模型；与一般的 T 样条重构算法相比，具有更高的计算效率。

关键词： 精密表面测量；复杂曲面重构；适合分析 T 样条；自适应拟合；精度与效率

Analysis-Suitable T-Spline Fitting for Sculptured Surface Reconstruction

LU Yu1，2, WANG Jian1, PENG Lihua1，XU Long1

( 1. School of Mechanical Science and Engineering, Huazhong University of Science and Technology, Wuhan 430074, China; 
2. Wuhan Branch, ZWSOFT Ltd. (Guangzhou), Wuhan 430000, China )

[ABSTRACT]  Surface reconstruction with high efficiency and accuracy is required in advanced aerospace manufacturing 
and measurement. As wildly used models, B-spline and NURBS are the main tools for surface reconstruction in existing 
methods. However, the topological constrains of B-splines and NURBS control meshes make it produce a lot of redundant 
control points when modeling surfaces. Newly proposed T-splines in recent years have provided a method to solve this 
problem. Analysis-suitable T-splines (ASTS), a subset of T-splines with certain topological constrains were later developed, 
which optimized the mathematical properties and localized refinement capability of T-splines. T-splines have been 
successfully applied to surface reconstruction, while ASTS-based surface reconstruction algorithms are in vacancy at the 
moment. This paper proposes a surface reconstruction method based on analysis-suitable T-splines. Adaptive construction 
of an initial AST-mesh and efficient local refinement are performed in the algorithm to generate an ASTS surface within 
certain tolerance. Our experimental results show that the proposed ASTS fitting can generate spline surface with higher 
accuracy than NURBS fitting with the same amount of control parameters. The computing efficiency of the proposed 
algorithm is higher than simple T-spline fitting.
Keywords:  Precision surface measurement; Freeform surface reconstruction; Analysis-suitable T-splines; Adaptive fitting; 

Accuracy and efficiency
DOI:10.16080/j.issn1671-833x.2020.19.096

印、文物复原等。样条模型是曲面的常用表达方式，如

B 样条与 NURBS，仅需一个控制网格和相应的控制顶

点，便能表示任意的复杂曲面，广泛应用于 CAD 等领

域。此外，NURBS 还是曲面表达的标准格式。因此，

以往的曲面重构算法都将点云数据拟合成 B 样条曲* 基金项目： 国家自然科学基金（51705178，52075206）。
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面或 NURBS 曲面 [1–3]。但 B 样条与 NURBS 样条要

求控制网格为规则的拓扑矩形，节点向量是全局共享

的，难以实现局部细化，每引入一个节点，都需成行成

列地加入新节点来满足拓扑要求，但这些节点对于曲

面的控制完全没有意义。因此，B 样条和 NURBS 曲

面在表达特征信息丰富的复杂曲面时将产生很多冗余

节点，这极大程度地影响了曲面设计及曲面重构的计

算和存储。为解决这个问题，Sederberg 等 [4–5] 在 2003
年提出了 T 样条，并在 2004 年完善了该理论。与传统

的 B 样条和 NURBS 不同，T 样条允许控制网格中存

在 T 型节点，这使得 T 样条可以实现局部细化，每引入

一个节点，只需引入若干节点，而不必为了满足拓扑要

求成行成列地加入节点，极大简化了曲面的表达，节省

了存储空间。

T 样条提出后，很多学者利用 T 样条实现了曲面重

构。Zheng 等 [6] 利用 T 样条完成了对 z-map 型数据的

曲面重构；Yang 等 [7] 实现了对按行分布的数据点重构

出连续的 T 样条曲面；Wang 等 [8] 根据曲率信息对引导

误差分配，完成了对一般 3D 点云数据的曲面重构；Lin
等 [9] 利用迭代的方法，优化了对大量点云数据的 T 样

条曲面重构过程；Feng 等 [10] 提出了一种 split-connect-
fit 的思路，再一次提高了对大规模点云的 T 样条曲面重

构过程。

T 样条打破了 B 样条与 NURBS 的拓扑要求，实现

了局部细化，但也带来了一些问题，如混合函数的线性

独立性不能保证 [5]，这使得曲面重构方程的最小二乘解

不唯一；再如 T 样条的混合函数的单位分解性不能保

证 [5]，这使得一般的T样条曲面表达式均为有理式形式，

不方便后续计算，若想得到简单的多项式形式，需要 T
样条为标准或准标准型 [4–5]，这就要求曲面重构时初始

的 T 网格必须是标准或准标准的，一般只能选用 B 网

格（如文献 [6，8，9] 中的方法），而不能输入点云的特征

来分配节点；还有就是 T 样条的局部细化算法在某些

情况下效果较差 [11]，不够稳定。这些问题不仅影响了曲

面重构的过程，也给曲面设计、等几何分析等领域的应

用造成了很大困难。

为了解决这些问题，Li 等 [12] 提出了 AST 样条。

AST 样条是 T 样条的一个子类，是有一定拓扑限制的

T 网格。AST 样条的混合函数具有线性无关性，且附

加一些简单的额外条件后，混合函数也具有单位分解

性 [13]。之后，Scott 等 [11] 给出了 AST 样条的局部细化

算法，该算法比一般 T 样条的局部细化算法更加稳定。

AST 样条自从提出以后，便被迅速应用到了等几何分

析领域 [14–15]，但曲面重构领域还基本只有使用 T 样条

的方法。因此，本文提出了利用 AST 样条实现了 3D

点云数据的自适应曲面重构算法。

1 AST 样条

1.1 T样条

与 B 样条和 NURBS 类似，T 样条也是定义在一个

由节点（图 1 中的黑点）和边（图 1 中的实线）组成的控

制网格及其相应控制顶点上的样条，而这个控制网格，

就叫做 T 网格。与 B 样条和 NURBS 样条的控制网格

不同，T 网格中允许存在 T 节点，如图 1 所示，其中的

P1、P2这两个节点就叫做 T 节点。

三维空间中的控制顶点与 T 网格中的节点一一对

应。给定了 T 网格和对应的控制顶点后，T 样条的具体

表达式可以写为：

S（u，v）
∑ n wi Pi Bii=1=

（u，v）
∑ n wi Bii=1 （u，v）

                         （1）

其中，wi 是权值；Pi 是控制顶点，而 Bi（u,v）是每个节

点的混合函数，具体形式为：

Bi（u，v）=N Nui （u） vi （v）                       （2）

其中，N[ui]（u）和 N[vi]（v）是分别定义在如下两个节

点区间上的 3 次 B 样条基函数：

=ui ui0，ui1，ui2，ui3，ui4

=vi vi0，vi1，vi2，vi3，vi4

                                    （3）

给定一个 T 网格，每个节点的节点区间 ui 和 vi 按

文献 [4] 中的方法决定。在 T 网格中，设该节点的坐标

为 (ui2，vi2)，以该点作为原点，向右（u 增大的方向）发射

一条射线，与该射线最先相交的两条边的坐标，即为 ui3

和 vi3。其余的坐标可按类似的方法得出。图 1 给出了

具体的例子，节点 P1 的节点区间已用红色方框标出。

1.2 AST样条

AST 样条是 T 样条的一个子类，需要附加一些拓

图1 带有两个T节点的T网格

Fig.1 A T-mesh with two T-junctions

P2

P1

v14

v13

v12

v11
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扑上的限制，而这些限制建立在 T 节点扩展的概念上。

对于每个 T 节点，设这个 T 节点的节点区间为式（3）所

示，则该 T 节点扩展是指这样一条线段：若该节点缺失

右边，则该点的 T 节点扩展为线段ui1，ui4 ui0，ui3

vi1，vi4 vi0，vi3

；若该节点缺

失左边，则该点的 T 节点扩展为线段ui1，ui4 ui0，ui3

vi1，vi4 vi0，vi3

；若该节点

缺失上边，则该点的 T 节点扩展为线段

ui1，ui4 ui0，ui3

vi1，vi4 vi0，vi3；若该节

点缺失下边，则该点的 T 节点扩展为线段

ui1，ui4 ui0，ui3

vi1，vi4 vi0，vi3。

对于一个给定的 T 网格，如果其水平方向的 T 节点

扩展与竖直方向的 T 节点扩展两两不相交，则该 T 网格

为 AST 网格；相应的，定义在这个 AST 网格上的 T 样

条曲面就叫做 AST 样条曲面。图 1 中的 T 网格就是一

个 AST 网格，其中两个 T 型节点的 T 节点扩展已用蓝

色矩形标出。

2 自适应 AST 样条曲面重构

给定一组 3D 数据点 V 和一个误差阈值 ε，AST 样

条曲面重构可以描述为：寻找一个 AST 样条曲面 S(u，
v)，使得以下不等式成立：

dist（S（u，v）–vi）≤ε，Vi∈V                         （4）

在本文的算法中，实现以上目标主要包含以下几个

步骤：对输入数据 V 进行参数化并得到参数结果 U，再

根据 U 构建初始的 T 网格并将其转化为 AST 网格，之

后利用最小二乘法求解控制顶点，得到 AST 曲面并计

算误差，在误差不满足阈值 ε 的要求处进行 AST 网格

的局部细化，直至满足误差要求。图 2 给出了算法的程

序流程图。

2.1 参数化

三角网格的参数化是一个 3D 数据到 2D 数据的

映射 G ：对于给定的三角网格 T 中的任一个数据点

Vi=(xi,yi,zi)∈R3，都有一个 Ui=(ui,vi)∈R2 与之对应，即

Ui=G(Vi)。三角网格的参数化是参数曲面重构的重要步

骤。得到结果后，便可根据参数化结果U构建AST网格，

进而计算后续的计算。对于 z-map 型数据 [16]，由于其 x
与 y 坐标成阵列形式，不会出现重复，因此可以直接将

其 x 坐标与 y 坐标作为参数化结果；对于一般的 3D 数

据，本文使用了长方形边界参数化 [17]。长方形边界参

数化使得参数结果分布在规整的长方形区域内，有利于

根据参数点来构建初始 T 网格。该算法的详细步骤可

参阅文献 [17]。
2.2 初始T网格的构建

得到点云数据的参数化结果后，便可以构建初始的

T 网格。在很多现有的算法中 [6，8，9]，为了保证混合

函数的线性独立性与单位分解性，初始的 T 网格被设定

成一个 n×n 的标准 T 网格（图 3（a）），后续网格的细化

完全依靠误差引导的网格细分。根据误差细分网格是

一个必不可少的步骤，但这一步骤的计算耗时较久，如

果能根据点云几何信息构建一个良好的初始 T 网格，则

会大大减少根据误差细分网格的步骤，减少计算时间。

但这样做就难以保证该 T 网格是标准的，因此在现有的

基于一般 T 样条的重构算法中，难以实现。然而 AST
样条并没有这种限制。因此，本文提出了一种依据 T 网

格中每个最小长方形内所包含的参数点个数及特征点

个数来构建初始 T 网格的方法（图 3（b））。
2.2.1 特征点的计算

特征点的选取有很多种方法，一种常见且有效的方

法便是依据曲率进行选取。在本文的方法中，也采用曲

率作为评价标准，将曲率较大的点作为特征点。对于连

续光滑平面上的一个点，其曲率有无穷多个，其中最大

的曲率记为 k1，最小的曲率记为 k2，这两个曲率叫做主

曲率，而高斯曲率 k 可表示为这两个曲率的乘积。高斯

曲率表示了该点曲率的综合性质，高斯曲率较大的点，

曲面弯曲程度大，视为特征点。本文的处理对象是离散

的三角网格，两个主曲率的计算是利用文献 [18] 中的方

输入点云

参数化

构建初始T网络

AST网格转化

局部加细并局部
最小二乘优化

最小二乘优化

满足要求

输出AST曲面

Y

N

图2 自适应AST曲面重构算法流程图

Fig.2 Flow chart of ASTS reconstruction algorithm

图3 现有算法中常用的m×n初始T网格与本文提出的自适应构建的

初始T网格（星标为特征点）

Fig.3 m×n initial T-mesh grid used in most existing algorithms and 
proposed adaptively constructed initial T-mesh (feature points are 

marked withstars)

（a）现有算法中常用的 m×n
初始 T 网格

（b）自适应构建的初始 T 网格
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法。主曲率得到后相乘便可以得到每个数据点的高斯

曲率，选取高斯曲率值较大的数据点作为特征点，在本

文的计算中，选取的比例设定为 10%。

2.2.2 网格的自适应细分

根据参数化的结果，所有的数据点均分布在 [0，1]
区间内。因此，选取一个 [0，1]×[0，1] 的正方形网格作

为最初始网格来进行细化。网格的细化是依据最小长

方形中的参数点数量以及特征点数量来进行的。给定

一个参数点数量的阈值 Nd 和特征点数量阈值 N f，当一

个最小长方形中的参数点数量超过 Nd 或者特征点数量

超过 N f 时，就将其一分为二，直至满足阈值要求。划分

时在长方形的长边进行划分。也就是说，设该长方形的

左下角节点的坐标为 (umin，vmin)，右上角节点的坐标为

(umax，vmax)，如果 umax–umin<vmax–vmin，即竖直边是长边，就

在 v=(vmax–vmin)/2 处进行划分；反之，就在 u=(umax–umin)/2
处进行划分。这样可以使划分出的长方形更加匀称，而

不是扁平的长方形。

2.2.3 构建缩减参数域

文献 [13] 指出，AST 样条曲面的混合函数在缩减参

数域上具有单位分解性，如图 4 所示，灰色区域即为缩

减参数域。因此，上一步得到的网格需要扩展一层来保

证点云的参数值均处于缩减参数域内。如图 4 所示，将

网格边界上的所有节点向外扩展一个距离为的新节点，

并连接，形成一个新的 [–μ,1+μ]×[–μ,1+μ] 的网格，而原

来的 [0，1]×[0，1] 的正方形网格部分变为缩减参数域。

2.3 AST网格转化

AST 网格转化算法是整个算法中的重要步骤，在初

始 T 网格构建完成后，一般来讲这时的 T 网格只是一般

T 网格，而不满足 AST 网格的要求，需要将 T 网格转化

成 AST 网格；另外，在后文中的每一步局部细化中，每

一次的网格加细产生的中间 T 网格往往也都不是 AST
网格，需要将其转化成 AST 网格。

正如前面所介绍的，AST 网格是 T 网格的一个子

类，只有当一个 T 网格中所有的水平 T 节点扩展和所有

的竖直 T 节点扩展均不相交时，这个 T 网格才叫做 AST
网格。一个一般的 T 网格可以转化成很多个 AST 网格，

但我们需要找到那个最简单的网格，或者说，最接近原

网格的 AST 网格，即转化所插入的节点数量最少。这是

一个 NP-hard 问题 [11]，采用与文献 [11] 中类似的方法，

用贪婪策略来寻求局部最优解。具体的方法为：

（1）找到原 T 网格中所有相交的 T 节点扩展及其

相应的 T 节点。

（2）对上一步骤中的每一个 T 节点，沿其缺失的方

向进行一次延伸，得到一个新的 T 网格，并计算新的 T
网格中相交的 T 节点扩展的个数。对每个 T 节点都如

此做，找到相交的 T 节点扩展的个数最小的那个 T 网

格替代之前的 T 网格。

（3）重复步骤（2）直至没有相交的 T 节点扩展，得

到最终的 AST 网格。

该算法是一定有解的，不会出现相交的 T 节点扩展

越来越多的情况，因为最差也会得到一张 B 网格结构。

图 5 给出了一个例子。P1、P2 和 P3 是 T 网格中的 3 个

T 节点，其中，P1 与 P3、P2 与 P3的 T 节点扩展（已用蓝、

1+µ
1

0
–µ

1+µ1

图4 扩展后的最终初始T网格（灰色区域为缩减参数域）

Fig.4 A complete initial T-mesh with extended boundaries (reduced 
parametric domain is marked in grey)

图5 AST网格转化算法示例

Fig.5 An example of AST-mesh conversion
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（a）初始 T 网格 （b）延伸后的 T 网格 （c）延伸后的最终 AST 网格
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红、黄三色长方形标出）相交，因此该 T 网格不是 AST
网格。依次对这 3 个 T 节点按图中虚线方向进行延伸，

如图 5（a）所示，延伸 P2 并不会改变 T 节点扩展的相

交情况，但延伸 P1 或 P3 之后，只剩 1 组相交的 T 节点

扩展，因此，这一步选择延伸 P1（选择 P3 也可以）得到

图 5（b）；此时只剩下 P2 与 P3 的 T 节点扩展相交，延

伸 P2不会改变相交情况，但延伸 P3 后便不存在相交的

T 节点扩展，因此，这一步选择延伸 P3 得到图 5（c）的

T 网格，该网格的所有 T 节点扩展互不相交，便是最终

的 AST 网格。

2.4 最小二乘法计算控制顶点

给定一个 AST 网格，并令所有节点的权值 w 为 1，
利用 AST 网格的单位分解性，式（1）可写成如下形式：

S（u，v）=∑
n

i=1
PiBi（u，v）                                   （5）

给定一组 m 个数据点的 3D 点云数据 V 及其参数

化结果 U，我们希望找到一组控制顶点 P，使得该 AST
样条曲面与点云数据 V 在最小二乘意义下距离最小，即：

minp∑
m

i=1
S（uj，vj）–Vj

2
                                          （6）

如果将控制顶点 P 和数据点 V 写成列向量，则该优

化问题可化为求解超定方程组 AP=V 的最小二乘解，其

中，Ai,j=Bi(uj,vj)。根据 AST 样条混合函数的线性无关性，

该方程的最小二乘解 P* 是唯一的，即：

P*=(AHA)–1AHV                                                        （7）
控制顶点 P 确定后，整个 AST 样条曲面就被完全

确定，所有数据点的误差 E 也可由下式计算：

E=AP*–V                                                                 （8）
得到每个点的误差后，便可以根据误差的大小来进

行局部细化，使得所有数据点处的误差均能满足误差要

求。具体的做法会在下一节讨论。

2.5 AST网格局部细化与局部最小二乘优化

当拟合出一个 AST 样条曲面时，如果一个数据点

的误差值大于给定的允许误差，那么就要将该点所在

的最小长方形一分为二，划分方法与 2.2.2 节中所提到

的划分方法一样，沿长边进行划分。在划分完成后，新

生成的 T 网格往往不是 AST 网格，需要用 2.3 节中所

介绍的 AST 网格转化算法将其转化成 AST 网格，才

能作为细化后的结果。细化会引入新的节点与边，根

据 AST 样条的定义，其周围的一些节点的节点区间也

会因此发生变化。再由 AST 样条基函数的局部支撑性

质可知，这些节点区间发生变化的节点只在其区间内

非零，也就是说，只有定义在这些区间的曲面会受到影

响，而其他位置处的曲面均不受影响。因此，可以找到

受影响区域内的数据点作为拟合对象，新加入的节点

和节点区间发生变化的节点的控制顶点一起作为未知

量求解，而其他的控制顶点作为已知量 [19]。求解方法和

2.4 节所述相同，采用最小二乘法求解，区别在于输入数

据和未知量不同。

假设输入数据有 m 个，细化后的 AST 网格含有 n
个节点，其中，新引入的节点和节点区间改变的节点共

计 r 个，这 r 个节点的混合函数在 s 个数据点上非零。

细化后，只需用这 s 个数据点作为拟合数据，上述的 r
个节点的控制顶点作为未知量，而其余节点的控制顶点

作为已知量。取混合函数矩阵 A 对应的 s 行，并根据对

应的 r 列写成分块矩阵，则待求解的方程组可表示为：

Vs = =As×r As×(n–r)

Pr

Pn–r

As×r Pr + As×(n–r)Pn–r （9）

其中，Pr 是待求未知量，将方程移项，则方程的最小二乘

解 Pr
* 可用下式快速计算：

Pr
*=(As×rr

HAs×r)–1As×r
H(Vs–As×(n-r)Pn–r                    （10）

求得控制顶点后，重新计算误差，并不断重复上述

步骤，直至误差满足要求，便可得到重构出的 AST 样条

曲面。

3 试验

本文针对仿真数据及真实数据均进行试验，试验平

台为 Matlab。其中真实数据是来自 LaserDesign 数据库

的涡轮叶片数据 [20]。作为对比，NURBS 方法（类似文

献 [21]）与 T 样条方法（类似文献 [6，8]）也被用于同样

数据的曲面重构。

3.1 仿真数据

仿真数据为二元函数，具体表达式为：

f（x，y）= sin（            ）x2+y2

x2+y2
（11）

在 [–8，8]×[–8，8] 的范围上生成一个 161×161，共
计 25921 个点的 Z–map 点云集，先用本文提出的 AST
样条曲面重构算法对该数据进行拟合。拟合的误差阈

值设置为 0.02。第 1 步生成的 AST 样条曲面拟合的

最大误差为 0.017，平均误差为 0.005，已经满足误差要

求。整个拟合过程耗时 3s。最终的 AST 样条曲面共

有 85 个控制顶点，图 6 给出了原始曲面、重构 AST 网

格和曲面。

作为对比试验，针对同样的点云数据，用控制顶

点数量相近的均匀节点 NURBS 曲面来拟合该点云

数据。重构出的 NURBS 曲面具有 9×9=81 个控制顶

点，与 AST 曲面相近，但最大误差为 0.261，平均误差

为 0.064。与此同时，基于 T 样条的拟合方法也同样
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用于拟合该数据来对比同样参数条件下的计算效率。

经过 13 次加细后得出了最终 T 样条曲面，共计耗时

25s。
3.2 实际数据

实际数据采用了涡轮叶片数据，共计 16854 个数

据点。与上节相同，先用本文提出的 AST 样条曲面重

构算法对该数据进行拟合。拟合的误差阈值设置为

0.5mm。经过 17 次加细后满足误差得出最终重构曲面，

最大误差降为 0.477mm，平均误差降为 0.058mm。最终

的 AST 样条曲面共有 493 个控制顶点，计算用时 136s。
图 7 给出了该案例原始曲面、重构 AST 网格及曲面。

作为对比试验，针对同样的点云数据，用控制顶点

数量相近的 NURBS 曲面来拟合该点云数据。重构出

的 NURBS 曲面共有 22×22=484 个控制顶点，与 AST
样条曲面的 493 个控制顶点相近，但重构的最大误差为

3.156mm，平均误差为 0.232mm。与此同时，基于 T 样

条的拟合方法也同样用于拟合该数据来对比同样参数

条件下的计算效率。经过 24 次加细后得出了最终 T 样

条曲面，共计耗时 220s。
从试验结果可以看出，对于同一组数据，在控制顶

点数量大致相同时，本文提出的 AST 样条重构方法比传

统 B 样条与 NURBS 方法重构出的曲面精度更高；与现

有的基于 T 样条重构算法相比，具有更高的计算效率。

4 结论

本文提出了一种基于 AST 样条的 3D 点云数据自

适应曲面重构算法。根据输入点云的曲率信息构建初

始 T 网格并 AST 化得到初始的 AST 网格，利用最小二

乘法求解控制顶点，得到 AST 样条曲面，并根据误差

不断细化 AST 网格，直至满足误差要求。试验表明，对

同一点云数据，与 NURBS 重构出的曲面相比，在控制

点数量大致相同时，利用 AST 样条重构出的曲面精度

更高；与现存的 T 样条重构方法相比，本文提出的基于

AST 样条的算法具有更高的计算效率。
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力。 
俄罗斯直升机公司 Rostvertol 

PJSC 对直升机制造的升级主要集中

在武器品种的扩展上。它将包括升

级的带激光制导系统的 Ataka 反坦

克导弹，以及具有无线电和激光束通

道双重控制系统的 Khrizantema 导

弹。导弹的部署使目标的破坏范围

扩大到 10km。除此之外，升级后的

直升机可以装备空气炸弹，这在过

去 10 年的局部冲突中得到了充分证

明。日夜监视瞄准系统升级后，可以

指定作战直升机和固定翼飞机的目

标。 
升级后的 Mi-28 配备了新设计

的磁流变叶片，增强了其在高山和

炎热气候地区的性能，并扩大了直

升机在特技飞行方面的能力。扩大

表面积的稳定器将使提高直升机的

操纵性成为可能。飞机还配备了更

强大的发动机和一个新的俄罗斯制

造的辅助发电厂。发动机配备了具

有新空气净化原理的新型多旋风除         
尘器。 

与时代同步，飞机将具备无人机

连接能力。 
今天，Mi-28NE 正在变得越来

越广泛。Mi-28NE 的主要客户是国

外 MODs。传统上，俄罗斯制造的直

升机在拉丁美洲和中东、非洲、亚太

地区和独联体国家的需求量最大。

 拥有这些现代作战机器的直升

机运营商认为，这使得国家陆军航空

发展有了重大飞跃。

夜空猎手的新装备
在陆军 2020 国际军事和技术论

坛期间，Mi-28NE 与其他最新飞机

材料一起在一个会议和展览中心展

出。 
Mi-28N 被俄罗斯军队昵称为

夜空猎手，因为它能够在恶劣的天气

条件下随时执行作战任务。它的出

口版本——Mi-28NE 继承了相同的

昵称。 
Mi-28NE 的设计目的是为前线

陆战队提供火力支援，并作为反机械

化防御部署的一部分，用于摧毁装

甲车辆、打击低空飞行和低速空中目

标、进行空中侦察以及为作战直升机

和固定翼飞机提供目标指示。夜空猎

手是重装甲并拥有高战斗生存能力。 
俄罗斯军队的 Mi-28NE 具有双

重控制系统，拥有国际上武装直升机

的所有功能，大大简化了需要与夜空

猎手一起飞行的军事飞行员的训练

过程。在紧急情况下的作战行动中，

飞机控制可由第二位机组成员执行。 
夜空猎手已经参加了全面的战

斗行动。除了能够摧毁装甲车和武

装分子力量外，Mi-28NE 还为城市

地区的战斗行动提供火力支援，并追

踪叛乱分子的团体和个人车辆。 
近年来军事冲突经验证明，武装

直升机是在与敌人密切接触的情况

下部署的。反恐行动更表明，许多国

家的军队迫切需要这种机动性强、威

力大、最新、高效的直升机。 
直升机在局部冲突中的广泛应

用，使客户对夜空猎手提出新的要求

成为可能。 
Mi-28NE 最有价值的优势不仅

包括全天候作战应用能力，还包括火
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