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编-读-往-来

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

《航空制造技术》多年来深度发掘航空制造领域的最新进展，为广大读者提供

了一个交流分享的优质平台，读者可以从中增长行业知识，结交志同道合的朋友，

有力促进了先进制造技术的研发应用和成果拓展。

功能涂层技术是航空发动机的关键技术之一，主要包括隐身涂层、高温防护

涂层、封严涂层和耐磨涂层等。近年来，期刊发表的几十篇高水平航空发动机功能

涂层技术论文，对涂层技术的发展起到重要推动作用，成为了学术交流和工程实

践之间的一座坚实桥梁。

� 北京航空航天大学  王  博

    《航空制造技术》自上世纪创刊以来，因其多元化的学术内容、严谨的专业知

识以及前沿的研究方向而深受读者喜爱。在特种加工技术、复合材料构件制造技

术、表面工程技术、数字化制造技术等高新技术领域的优秀论文给广大研究人员

提供了宝贵的经验，有效推动了相关行业技术的更新与进步，为我国航空事业的

“井喷式”发展做出了卓越贡献。进入新世纪以来，期刊紧跟时代潮流，多平台发展，

为广大科研人员的工作提供了极大的便利。

    正所谓“百尺竿头，更进一步”，在此衷心希望期刊能箕裘不坠，丹心相承，为

我国的航空事业发展继续做出更大的贡献。

� 中国科学院金属研究所沈阳材料科学国家研究中心　张  洁

仿真分析是智能切削加工的一项基础技术，对其进行深入研究具有重要的现实意义。

通过数字仿真手段对切削过程进行分析，可以获得切削试验难以直接测量或无法测量的

状态变量，能够较好地理解切削加工机理和过程，对加工过程进行预测与判断，发现可能

存在的问题并进行优化。

本期论坛以“切削模拟仿真”为主题，邀请到华南理工大学、西南交通大学、南京航空

航天大学、上海交通大学等单位的研究团队参与，介绍其在切削仿真及工艺优化等方面的

最新研究进展。在此，对各位专家学者的支持表示由衷的感谢。

�                                            学术编辑  崔  静
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简 讯 NEWS

10

近日，中国科学技术

大学工程科学学院机器人

与智能装备所张世武教授

研究团队李木军副教授，

近代力学系王柳特任教授

与南加州大学 Yong Chen
教授合作，提出了一种原

位双重加热（In situ dual 
heating, ISDH）策略，成

功实现了对具有多种流变

性质和功能特性的热固性

材料的墨水直写（Direct 
ink writing, DIW）打印。

研究成果以 3D printing 
of thermosets with perse 
rheological and functional 
applicabilities 为题发表

在Nature Communications
上。

该研究提出通过邻

接层快速加热和焦耳加热

器加热的双重加热方式，

使得代表性的热固性材

料 Sylgard 184 最快可以

在 2 s 内固化，从而成功实

现了未经改性的低黏度

Sylgard 184 的直接 3D 打

印，打印结构与模具铸造

结构的力学性能类似。通

过采用不同直径的喷头

（0.025~1 mm），该方法的

尺寸可扩展性得到了验

证，实现了 120 mm 的最

大打印高度和 50 μm 的分

辨率。

该 研 究 还 展 示 了

ISDH 打印丰富的功能性，

包括打印多材料异质结

构，以及不同 NdFeB 含量

的磁响应柔性结构等。通

过与“Pick-and-Place”工

艺结合，ISDH 打印还可以

制造柔性电子设备。

以上工作得到了国家

自然科学基金、科技部国

家重点研发计划、安徽省

自然科学基金支持。

下图为 ISDH 打印低

黏度 Sylgard 184。

 （本刊记者   逸飞）   

近日，西安交大魏正

英教授金属增材制造科

研团队研究比较了电弧

增 材 GMA-AM（气 体

金属电弧增材制造）、激

光 -GMA 混合制造、旁路

耦合 WAAM、气体钨丝电

弧（GTA）增材等技术，提

出了一种新型熔滴 + 电弧

增材制造方法（DAAM），

实现了铝合金部件的高

质量和高效率制造。在

DAAM 系统中，该团队设

计了一种特殊的熔滴发生

系统（DGS）来取代传统

的送丝系统，使材料添加

过程和弧热输入过程成为

两个独立的部分。采用变

极性气体钨弧（VP-GTA）

作为热源，选用 2219 铝合

金作为沉积材料，分析了

熔滴生成过程和熔滴 + 电

弧沉积特性，提出一种热

输入策略，实现具有良好

形貌的薄壁构件的制备。

在此基础上，研究了微观

结构分布和晶粒形貌，以

及不同工艺条件下的拉伸

性能和断裂特性。

相 关 研 究 成 果 以

中国科大提出热固性材料的中国科大提出热固性材料的
新型 3D 打印方法新型 3D 打印方法

近日，西北工业大学

研制的翼身融合大型客机

的缩比试验机试飞成功。

作为系列关键设计技术飞

行验证的摸底试飞试验，

此次试验进行了试验机的

起降、通场、规划航线自主

飞行等科目测试，完成了

预期的飞行计划。

据介绍，飞行试验由

西工大牵头的国内翼身融

合民机技术研究团队组织

实施，是翼身融合民机技

术研究从概念研究到技术

验证的关键一步。

西北工业大学牵头的

国内翼身融合民机研究团

队汇集了国内航空院所、

相关高校的优势力量，是

国内最早、国际上深入该

领域研究的团队之一，经

过多年的技术攻关，团队

取得了一系列国际领先的

研究成果。

经过系列大型风洞试

验、数值仿真与缩比飞行

等关键技术验证，该团队

攻克并掌握了总体、气动、

飞机 - 发动机匹配、飞行

控制等一批系列关键设计

技术，并在飞机系列化发

展、中央机体特殊结构、噪

声抑制等技术方面取得了

重要进展。

在双碳目标背景下，

节能减排成为中国航空运

输业发展的重中之重。目

前，该团队已经在新能源

翼身融合民机技术方面展

开研究，已完成了氢能翼

身融合民机概念方案初步

设计。

下一步，该团队将进

一步验证完善翼身融合民

机总体综合设计技术，攻

克结构、降噪等关键技术，

并聚焦新能源飞机技术发

展方向，攻克背撑式 / 背负

式 / 分布式发动机布局设

计技术，为电能 / 氢能动力

翼身融合民机发展提供技

术储备。（本刊记者    逸飞）

近日，瑞典斯德哥尔

摩大学邹晓冬院士（瑞典

皇家科学院、工程院双院

院士）与中国石化上海

石油化工研究院杨为民

院士团队合作在Nature 
Chemistry 上 发 表 了 题

为High-throughput phase 
elucidation of polycrystall-
ine materials using serial 
rotation electron diffraction
的研究成果。

该成果报道了自动

化、高通量 SerialRED 新

方法在复杂微晶 / 纳米晶

材料快速、高通量物相分

析和结构解析方面的巨大

优势。SerialRED 的使用

将有可能改变矿物、金属 /              
金属氧化物、陶瓷、半导

体、骨架类型材料、有机小

分子以及药物等重要多晶

材料的研究和开发方式。

基于透射电镜开发的

SerialRED 方法可以自动、

快速识别多晶样品中成百

上千个亚微米或纳米晶体

并采集每个晶体的三维电

子衍射（3D ED）数据。这

使得 SerialRED 能够实现

对复杂多相纳米 / 亚微米

晶样品的快速、高通量物

相分析和结构解析。在这

项工作中，邹晓冬院士 / 杨
为民院士合作团队以典型

的多晶材料分子筛的合成

为实例，来展现 SerialRED
方法在辅助探索复杂体系

合成新型材料、快速获取物

相组成和结构信息及加速

材料开发等方面的优势。

因不需要纯相样品即

可进行物相分析和结构解

析，SerialRED 能够在合成

开发的早期阶段检测有价

值的晶相并确定其结构，

这为新型多晶材料的设计

合成和快速开发提供了新

的机会。同时，当检测晶体

数量足够多时，SerialRED
可以定量分析物相组成。

此外，SerialRED 试验只需

微量样品，就可与纳摩尔

级高通量合成筛选技术结

合加速材料开发。

 （本刊记者   逸飞）   

SerialRED新方法实现多晶SerialRED新方法实现多晶
材料快速、高通量物相分析材料快速、高通量物相分析

西安交大在新型熔滴+电弧增材制造西安交大在新型熔滴+电弧增材制造

铝合金研究方面取得新进展铝合金研究方面取得新进展
A n o v e l d r o p l e t + a r c 
addit ive manufacturing 
f o r  a l u m i n u m a l l o y : 
Method, microstructure 
and mechanical properties
为 题 发 表 在 Additive 
Manufacturing 上。该工

作得到了国家自然科学基

金、国家重点研发计划等

项目资助。下图为电弧增

材制造 2219 铝合金薄壁

件。 （本刊记者  逸飞）

西工大翼身融合民机技术研究西工大翼身融合民机技术研究
取得重大突破取得重大突破
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简 讯 NEWS

近日，中国科学院大

连化学物理研究所热化学

研究组（DNL1903 组）史

全研究员团队通过简单易

行的合成策略，研发出一

种柔性自愈合相变材料

膜，并实现了其在可见光 /
红外波段同步隐身方面的

应用。

相变材料因其优异的

热量管理和温度控制功能

在红外隐身研究方面备受

关注。然而，传统相变材

料存在固相刚性大、液相

易流动、形状及颜色可设

计差等问题，限制了其在

多波段与多场景隐身中的

应用。

针对上述问题，史全

团队设计并构建了一种可

用于同步可见光 / 红外隐

身的柔性自愈合相变材料

膜。

该相变材料膜不仅

具有稳定可调的相变温度

和相变焓，还展现出优异

的柔性、自愈合特性、粘附

性、热塑性和形状记忆性，

能够根据需求设计成不同

的形状和颜色，在多场景

下表现出显著的视觉与红

外隐身功能，为开发多波

段及多场景隐身技术提供

了新思路。

相 关 研 究 成 果 以

Synchronous visual/infrared 
stealth using an intrinsically 
flexible self-healing phase 
change film 为 题，发 表

在 Advanced Functional 
Materials 上。

� （本刊记者   逸飞）

近日，西北工业大学

苏海军团队提出一种基于

粉料级配设计方法的光固

化 3D 打印陶瓷型芯新方

法，结合合理的烧结温度

选择，制备了具有高孔隙

率、适当抗弯强度以及优

异抗高温蠕变性能的氧化

铝陶瓷型芯。研究了粉料

级配设计，特别是粗粉料

在光固化 3D 打印陶瓷型

芯显微结构和性能调控中

的作用。

基于不同颗粒尺寸的

烧结动力学，确定了陶瓷

型芯合适的烧结温度，建

立了光固化 3D 打印氧化

铝陶瓷型芯的“非骨架”

微观结构模型。在孔隙率、

抗弯强度和抗高温蠕变性

达到平衡的情况下，大幅

提高了复合材料的综合性

能，获得了高孔隙率、适当

强度和低高温挠度的氧化

铝基陶瓷型芯，为提高光

固化 3D 打印陶瓷型芯的

综合性能提供了重要参

考。

相 关 研 究 成 果 以

Enhanced comprehensive 

properties of stereolithog-
raphy 3D printed alumina 
ceramic cores with high 
porosi t ies by a powder 
gradation design 为题发

表在 Journal of Materials 
Sc ience & Technology           
上。

下图为光固化 3D 打

印氧化铝陶瓷型芯孔隙率

的 3 种来源，分别为： （a）

层间隙； （b）不均匀的粉

料分布； （c）细粉料之间

的“桥接”。

 （本刊记者   逸飞）

12

中国科学院大连化物所研发出
自愈合可见光 / 红外隐身相变材料膜

西工大以粉料级配设计提升光固化 3D 打印西工大以粉料级配设计提升光固化 3D 打印
陶瓷型芯综合性能陶瓷型芯综合性能

力学超材料通过对其

内部几何结构进行精心设

计来获得增强的或自然材

料无法拥有的功能，这使

其受到科学及工程领域的

广泛研究。磁驱动材料因

能够实现远程、快速和可

逆的形状变形而常被用作

赋予超材料可编程性和可

重构性的策略。传统的磁

驱动材料并没有充分利用

超材料的设计机制，同时

具有磁编程角度单一，制

造完成后整体形状无法改

变等问题。

清华大学深圳国际

研究生院弥胜利课题组创

新性地提出一种基于磁驱

动的可编程、可重构的模

块化力学超材料，融入超

材料的折纸与剪纸设计机

制，使其具有多种预定义

变形形状，从而能更好地

适应外界环境的变化与要

求。研究将运动和变形设

计到预定义的可互相转化

的折痕和剪痕中，允许更

多的离散运动和力传递，

可融合折纸的折叠、剪纸

的旋转及以剪痕为导向的

折叠等变形方式，为形成

复杂三维结构奠定了基

清华大学深圳国际研究生院弥胜利课题组清华大学深圳国际研究生院弥胜利课题组
在力学超材料领域取得新进展在力学超材料领域取得新进展

中国科学院宁波材料

技术与工程研究所新型热

固性树脂团队刘小青研究

员基于多年的生物基热固

性树脂研究经验，提出开

发生物基材料的本质是为

了实现对生物碳的高效利

用。基于此，该团队利用

激光烧蚀的方法，将生物

基热固性树脂转化为功能

性碳材料，拟完成从“生物

碳”到“生物基树脂”再到

“功能碳”的闭环转化。

最近，基于在这两个

交叉领域丰富的研究基

础，该团队通过对碳前体

的分子结构设计，并且利

用激光刻蚀成功实现了从

液态前驱体直接转化为三

维石墨烯材料。这条全新

制备路线集成了激光制造

与液态前驱体两者的优

势。

此外，制备得到的三

维石墨烯材料的功能组分

也具有高度的可控性。得

益于液体良好的兼容性，

功能性的有机或无机填料

可以直接混入液态前驱体

中，并在激光的辐照下原

位形成石墨烯基复合材

料，实现包括杂原子掺杂、

金属纳米粒子掺杂、金属

氧化物纳米粒子掺杂以及

其他功能性组分的掺杂

等。比如，将多种金属有

机化合物与液体共混之后

进行激光辐照可以得到高

熵合金掺杂石墨烯材料。

其中，高熵合金以纳米粒

子的形式均匀分布在三维

石墨烯的多孔骨架表面，

其粒径和含量则可以通过

前驱体的掺杂比例灵活调

节。

相 关 研 究 成 果 以

Direct conversion of liquid 
organic precursor into 3D 
laser-induced graphene 
materials 为 题 发 表 在

Advanced Materials 上。

本工作得到了国家自

然科学基金、浙江省杰出

青年基金和浙江省领军型

创新团队项目的支持。

 （本刊记者   逸飞）

宁波材料所在树脂基三维碳宁波材料所在树脂基三维碳
材料制备方向取得新进展材料制备方向取得新进展

础。该研究从新角度建立

基本运动变形模型，进行

相关试验和有限元分析，

以定量了解所提出的模块

化力学超材料运动变形特

性。与磁纯弹性体材料相

比，所提出的模块化力学

超材料在变形过程中的能

量损失大大减少。该研究

也展示了所提出模块化超

材料在信息存储及显现、

机械逻辑计算、可重构机

器人、可部署机构等领域

的应用。结果表明，高度

可编程性和可重构性扩大

了其应用潜力，进而能满

足更多的需求。

近日，上述研究成果

以Magnetic-driven modular 
mechanical metamaterials 
with high programmability, 
r e c o n f i g u r a b i l i t y, a n d 
multiple applications 为

题 发 表 在 ACS Applied 
Materials & Interfaces 上。

左图为模块化超材料的制

造过程和设计机制。

 （本刊记者　逸飞）
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周　杰

  教授，博士生导师，研究方向为精

密成形工艺及模具关键技术。

* 基 金 项 目：国 家 重 点 研 发 计 划 项 目

（2022YFB3705102）；重庆市自然科学基金面

上项目（CSTB2022NSCQ–MSX0443）。

引文格式：周杰, 刘左发, 屈志远, 等 . 大型航空关键构件整体精密模锻成形技术研究进展[J]. 航空制造技术, 2023, 66(5): 14–25.
ZHOU Jie, LIU Zuofa, QU Zhiyuan, et al. Research progress of integral precision die forging technology for large aviation 
key components[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2023, 66(5): 14–25.

在航空工业的发展进程中，减轻

航空关键构件的重量，增强构件结构

的可靠性、耐久性，缩短构件的研发

制造周期和减少生产成本，提高生产

效率，始终是航空关键构件设计与生

产的重要发展方向，这使得大型、精

密、整体、高性能化的航空关键构件

的发展趋势日渐凸显 [1–3]。模锻成

形技术可以实现批量生产、改善零件

组织性能及提高材料利用率，是大型

航空关键构件如飞机承重梁框、起落

架，航空发动机风扇轴、涡轮盘、叶片

等（图 1[4]）的主要制造途径 [5–7]。随着

航空工业的迅速发展，航空关键构件

的尺寸不断增大、强度指标不断增加、

结构越来越复杂，给大型航空关键构

件的整体模锻成形带来了巨大挑战。

近年来，世界各国模锻行业都在

积极开展大型航空关键构件整体精

密模锻成形技术的研究，并取得了

一定的进展。本文首先介绍实现大

型航空关键构件整体模锻成形面临

的关键挑战以及解决途径，然后综

述整体精密模锻成形技术在典型的

大型航空关键构件如飞机承力框、

起落架和发动机涡轮盘中的研究进

展，最后对大型航空关键构件整体

模锻成形技术的未来发展前景进行

了展望。

1　整体精密模锻成形技术

1.1　整体精密模锻成形的主要难题

随着航空产业的快速发展，大

型、整体、精密和高性能的模锻件在

航空关键构件中的市场份额不断扩

大。航空关键构件尺寸的增大、复杂

程度的增加以及材料强度的提高，给

大型航空关键构件的整体模锻成形

大型航空关键构件整体精密模锻成形技术
研究进展*

周　杰 1，2，刘左发 1，2，屈志远 1，王　航 1，张　鹏 3，王周田 3

（1. 重庆大学先进模具智能制造重庆市重点实验室，重庆 400044；
2. 重庆大学材料科学与工程学院，重庆 400044；

3. 中国第二重型机械集团德阳万航模锻有限责任公司，德阳 618013）

[ 摘要 ]　随着航空产业的快速发展，大型、整体、精密和高性能的模锻件在航空关键构件中的占比不断提高。航空

关键构件尺寸的增大、复杂程度的增加以及材料强度的提高，给大型航空关键构件的整体模锻成形带来了巨大挑战。

首先介绍了实现大型航空关键构件整体模锻成形面临的关键挑战以及解决途径，然后综述了整体精密模锻成形技术

在典型大型航空关键构件如飞机承力框、起落架和发动机涡轮盘中的研究进展，最后对大型航空关键构件整体模锻

成形技术的未来发展前景进行了展望。

关键词：大型航空关键构件；整体精密模锻成形；承力框；起落架；涡轮盘

DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.05.014
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带来了巨大挑战。

制造难度大。大型航空关键构

件外形结构复杂、截面变化剧烈、热

变形温度窄，在模锻成形过程中，锻

件容易出现涡流折叠、飞边分布不

均、薄壁高筋充填不满等缺陷。而且

由于航空关键构件的形状尺寸庞大，

很难控制整体模锻件应力应变场和

温度场的均匀性，使得锻件产品的整

体性能较差。

成形载荷大。大型航空关键构

件往往外形尺寸庞大、材料变形强度

高，使得其模锻成形时所需的变形压

制力十分巨大，必须使用大型、巨型

压力机设备进行压制成形。目前，只

有美、法、俄等少数制造强国研制出

了 400~750 MN 的巨型压力机设备，

我国的第二重型机械集团于 2013
年成功研制出了世界上吨位最大的

800 MN 巨型液压机，使我国大型航

空关键构件的制造能力有了突破性

的进展 [8]。但是，大型模锻设备的研

制，前期不仅需要投入巨额资金和人

力，后期还需要大量的费用来保障设

备运行和维护。而且随着大型航空

关键构件结构复杂性、外形尺寸和材

料强度的不断提高，模锻成形所需的

变形压制力不断增大，大型模锻设备

的成形能力也面临着巨大挑战。

技术要求严格。大型航空关键

构件是飞机的主要承载构件，对飞行

的安全性、可靠性以及飞行寿命十分

重要。因此，大型模锻件产品不但需

要进行表面成形质量、截面金属流线

方向以及常规的力学性能，如抗拉强

度、屈服强度、断面收缩率和伸长率

等检验，还需要对整体模锻件的晶粒

尺寸、高低倍显微组织、高温持久性

能等进行分析测试，以满足新一代大

型航空关键构件表面质量好、综合性

能高的严格要求。

1.2　实现整体精密模锻成形的关键

         技术

为了实现大型航空关键构件的

整体精密模锻成形、降低锻件模锻成

形过程中的成形载荷、提高大型航空

锻件的组织力学性能，国内外研究者

主要采用了以下 4 种方法。

（1）局部加载技术。

局部加载技术的基本原理是模

锻上模每一次下行只对局部坯料进

行压制，使部分金属产生塑性变形，

然后通过精确控制在坯料上施加载

荷的位置，实现整个航空构件的模

锻成形。图 2[9] 为两道次局部加载

模锻成形的示意图。将整个模锻

上模分为两部分，控制第一分块模

具对局部工件进行一定压下量的压

制，然后控制第二分块模具对余下

工件进行相同压下量的加载变形。

局部加载法不仅可以使较低吨位的

压力机设备的成形能力发挥出更大

成效，还可以大幅拓宽航空构件的

成形尺寸范围，为实现大型航空关

键构件整体精密模锻成形提供了重

要启示。

Sturm 等 [10] 在 20 世纪 80 年代

就开展了对大型锻件局部加载技术

的研究，并采用该技术试制出了复杂

多筋的铝合金锻件；与整体加载成

形相比，局部加载成形的原材料减

少了约 30%，最大成形力减小了约

10%。孙念光等 [11] 通过局部加载模

锻成形技术，在成形载荷不超过 30 
MN 的前提下，成功制造出了成形质

量良好的钛合金飞机承力框锻件，显

著促进了我国大型航空关键构件整

体精密模锻件制造水平的提升。

虽然局部加载技术可以显著减

小大型航空模锻件的成形载荷，解决

锻压设备成形能力不足的问题，但是

由于局部加载成形的锻件容易在工

件分区加载的间隙部位产生筋错移、

折叠紊流、变形不均等问题，从而影

响锻件的成形质量和整体性能。针

对此类技术难点，孙志超等 [12–14] 研

究了局部加载分区、加载次数和摩擦

条件等工艺参数对复杂多筋锻件的

变形均匀性和筋条填充能力的影响；

结果表明，合理的分区加载不仅能够

显著提高筋板处的填充效果，还可以

有效避免锻件的毛刺、折叠、错移等

缺陷。Gao 等 [15–17] 首先采用增加摩

擦、减小分块模具厚度等方法显著减

少了 TA15 框锻件成形过程中转移

金属量，从而有效避免了充填不满、

折叠等缺陷的产生；然后提出了一

种基于折叠指数的大型筋板锻件局

部加载成形的折叠缺陷判断方法，验

证结果表明，预测结果与数值模拟和

工艺试验结果基本一致。

（2）等温模锻技术。

等温模锻技术是把坯料与模具

加热到相同温度，使坯料在长时间

高温高压的变形条件下产生低速率

变形甚至超塑性变形的一种先进整

体模锻成形技术。与传统模锻成形

技术相比，等温模锻技术具备以下

优势 [18]：模具与工件温差小、坯料降

温速率慢、金属的塑性变形能力提

高，使模锻成形的压制力显著减小；

可以有效调控整个坯料的温度分布，

使工件产生较均匀的塑性变形，从而

得到综合性能相对优良、显微组织相

图 1　大型航空整体精密模锻件 [4]

Fig.1　Large aviation integral precision die 
forgings[4]

图 2　局部加载示意图 [9]

Fig.2　Schematic diagram of local loading[9]
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（a）预锻

（b）终锻

对一致的锻件产品；可以控制整个

锻件的飞边分布情况，减小锻件机械

加工余量，实现近净塑性成形，提高

产品成形质量。

等温模锻是提高大型航空关键

构件成形质量的首选成形技术，尤

其在高筋薄壁等结构复杂的构件生

产中得到了广泛应用。刘飞等 [19] 采

用等温模锻技术成功制造出了尺寸

精度高、整体性能良好的高筋薄壁钛

合金航空构件。Sun 等 [20] 采用正方

形、圆柱形和隔板形的 3 种坯料，对

比研究了 TA15 钛合金飞机承力框

等温模锻过程中的组织演变和力学

性能，并确定了微观组织和机械性能

差异的原因。杨川等 [21] 提出了一种

复杂多筋的 TC4 钛合金框类构件近

等温模锻整体成形工艺方案，并利用

DEFORM 有限元软件对预制坯形状

和终锻模具结构进行了优化。

（3）多火次模锻技术。

多火次模锻技术也是一种在大

型航空关键构件整体精密模锻成形

过程中广泛应用的方法，其基本原

理是将原本难以一次模锻成形的工

序分解为多个成形工序，逐步使坯料

产生塑性变形，从而得到整体模锻

产品。多火次模锻技术的主要实现

途径是对预制荒坯或预锻件的结构

尺寸进行优化设计，从而实现终锻成

形过程中金属体积的合理分配。传

统模锻成形主要依靠工人的自身经

验以及工艺试验进行验证，如果首批

试制件出现填充不满、力学性能不佳

等问题，则对模具结构进行优化后再

进行试制，直至制造出合格的锻件产

品。随着有限元模拟预测技术和设

备自动化控制技术的飞速发展，技术

人员可以利用仿真软件与自动化液

压机对模锻件的成形过程、表面质

量、显微组织和力学性能等进行可视

化显示、预测、追溯以及优化操作，形

成全流程宏微协同模锻成形技术，可

大幅度缩短研发周期，降低生产成

本。

Zhao 等 [22] 提出了一种基于模

具接触的逆向跟踪方法，对航空发动

机涡轮盘整体模锻成形工艺的预成

形模具进行设计，并通过有限元模

拟手段验证了涡轮盘预锻和终锻的

成形结果，结果表明，采用该方法设

计的预成形模具可以制造出尺寸形

状合格的涡轮盘锻件。陈荣创 [23] 构

建了飞机起落架锻件镦饼制坯、2 火

次模锻的宏微观耦合的全流程模拟

系统，模拟与试制结果表明，模拟预

测的起落架锻件形状尺寸合格、金属

流动合理、整体变形均匀，模拟的锻

件晶粒尺寸与试验结果基本一致（图

3）。李蓬川等 [24] 基于 DEFORM 模

拟平台，设计出了 3 火次成形预制

坯、2 火次模锻（预锻和终锻）的起落

架外筒整体模锻成形的全流程方案，

并对预制坯的形状进行不断优化，从

而生产出了表面质量良好、整体性能

优良的飞机起落架锻件。

（4）精密模锻技术。

随着精密模锻技术的发展，大

量高效、省力、节能的精锻技术在航

空工业中得到广泛应用。与传统模

锻技术相比，精密模锻主要有以下

优势 [25] ：精锻件的形状尺寸与零件

十分接近，机械加工余量较少，可以

实现近净塑性成形，显著提高生产

效率；精锻件的尺寸精度和表面成

形质量要求很高，一般精度要求为

±（0.10~0.25） mm，锻件产品的市

场占有能力较强；精锻件的金属流

线连续且分布均匀合理，能够显著提

高构件的组织力学性能。精密模锻

技术的诸多优点使其逐渐成为制造

大型航空关键构件的主流趋势。

Park 等 [26] 基于刚塑性有限元分

析对非对称的航空筋板构件整体精

密模锻成形过程中的预锻件形状尺

寸进行了优化设计，成功试制出了填

充饱满、尺寸合格的筋板类锻件。周

杰 [27]、董旭刚 [28] 等以深筒薄壁的飞

机轮毂为研究对象，通过设计出镦粗

成形荒坯法兰圈、新型的坯料定位方

法和终锻模具添加内飞边结构等优

化结构，实现了深筒薄壁飞机轮毂的

整体精密模锻成形（图 4[27]）。Zhang
等 [29] 采用数值模拟与工艺试制相结

合的方法，全面研究了不同形状的预

锻件对航空铝合金环座等温精密模

锻件金属流线、成形缺陷、微观组织

和力学性能的影响规律。

2　整体精密模锻成形技术在
      大型航空关键构件中的
      研究进展

整体精密模锻成形技术具有机

械加工余量少、锻件表面成形质量高

以及金属流线连续等显著优势，在飞

机承重梁框、起落架，航空发动机风

扇轴、涡轮盘及叶片等大型航空关键

构件的制造过程中广泛应用。因此，

世界各国模锻行业对大型航空关键

图3　飞机起落架外筒2火次模锻成形方案 [23]

Fig.3　Two-stage die forging forming scheme 
of outer barrel of aircraft landing gear[23]

图 4　飞机轮毂整体精密模锻成形 [27]

Fig.4　Integral precision die forging of 
aircraft hub[27]

预锻件 欠压7.6 mm

欠压3.2 mm 欠压0
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Section C

Section D

Section B

First local loading area

Section A

975 mm1325 mm

Second local loading area

Die partitioning 
boundary

承力框

仅考虑横截面的预制坯
预制坯1

预制坯3 预制坯2

构件整体精密模锻成形技术开展了

大量研究。本文以飞机承力框、起落

架和航空发动机涡轮盘为例，从模锻

成形工艺、锻件变形均匀性、锻件组

织性能、模具再制造等方面对整体精

密模锻成形技术在大型航空关键构

件中的研究与应用进展进行讨论。

2.1　飞机承力框

承力框作为飞机的关键承载构

件，对飞行的安全性、可靠性以及飞

行寿命十分重要。而且飞机承力框

构件外形结构复杂、截面变化剧烈、

热变形温度窄，在模锻成形过程中，

锻件容易出现涡流折叠、飞边分布不

均、薄壁高筋充填不满等缺陷，使锻

件产品的成形质量和综合性能较差。

近年来，国内外学者对飞机承力框构

件的整体精密模锻成形工艺进行了

大量研究。薛松等 [30–31] 通过有限元

仿真平台对大型航空 TA15 钛合金

承力框构件整体精密模锻成形进行

了模拟预测，并对关键工艺参数如压

制速度、坯料温度、压制力对锻件成

形质量的影响规律进行了系统研究。

Cai 等 [32] 提出了一种基于刚塑性模

拟的大型航空钛合金框类构件预锻

件优化的新方法，通过 DEFORM 有

限元仿真软件对优化后的预锻件等

温模锻成形过程进行了模拟预测，最

后通过正交试验设计得到了最优的

预锻件尺寸。龚小涛等 [33] 以 L 形

航空铝合金承力框为研究对象，设计

了该构件的整体模锻成形工艺方案，

并对终锻模具进行了优化，得到了填

充饱满、尺寸合格、变形均匀的铝合

金整框锻件。赵天生 [34] 全面研究了

某飞机窗框构件整体精密模锻成形

工艺参数如模具温度、坯料尺寸、摩

擦条件和压制速度对模锻压制力和

锻件充填能力的影响，从而确定了最

优的工艺生产条件；为了改善窗框

锻件的组织力学性能，对比研究了

多种热处理方法对航空铝合金材料

的晶粒尺寸、力学性能和抗腐蚀性能

的影响。Zhang 等 [35–36] 针对大型航

空 TA15 钛合金承力框的几何尺寸

大、形状复杂、成形困难等特点，提出

了一种基于理论解析分析和数值模

拟预测的预制坯设计方法（图 5[35]）。

根据数值模拟结果并考虑局部加载

成形特性对预制坯料进行优化，可以

压制出填充饱满、无折叠的大型承力

框锻件。

飞机承力框构件几何尺寸大、结

构复杂，在整体精密模锻成形过程中

很难控制整体模锻件应力应变场和

温度场的均匀性，这使得锻件产品的

整体性能较差。针对上述技术难题，

Wang 等 [37] 提出了一种新的热处理

制度来消除 7050 航空铝合金框类锻

件中的残余应力和加工变形，验证结

果表明，这种新型热处理制度可以消

除飞机承力框构件锻后 71% 的残余

应力，效果明显优于普通的沸水淬火

热处理制度。张晓露 [38] 利用有限元

仿真软件 MSC.SuperForge 构建了

TC4 航空钛合金动态再结晶模型，并

对大型航空整框锻件的模锻成形工

艺、变形组织性能、微观组织分布等

进行了系统研究。李光辉 [39] 通过单

因素控制方法对 TC21 航空钛合金整

框类构件模锻成形工艺参数进行了优

化，从而确定了压制速度 5 mm/s、荒
坯加热温度 990 ℃、模具温度 300 ℃、

Ti–7 与水基石墨混合润滑的最佳模

锻成形条件；优化后的整框锻件几

何尺寸合格、变形组织均匀、充填饱

满无缺陷，为类似航空钛合金承力框

锻件整体模锻成形提供了可行的参

考。吴道祥 [40] 对比研究了多种冷压

方法对 7050 铝合金 H 形承力框构

件锻后残余应力的影响规律，从而确

定了先压高筋再压腹板的最优冷压

方法；试制结果表明，采用优化后的

冷压工艺可以显著消除 H 形整框锻

件热处理后的残余应力，锻件的综合

性能得到明显改善（图 6）。

图 5　承力框和预制坯的形状 [35]

Fig.5　Shapes of bulkhead and billets[35]
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应力张量/MPa

应力张量/MPa

X

Y

X

Y

（a）冷压前

（b）冷压后

2.2　飞机起落架

起落架是飞机着陆和滑行的重

要控制系统，也是飞机的主要承重构

件。但起落架锻件本身的外形结构

复杂、结构不对称、截面变化剧烈，模

锻生产过程中，锻件容易出现表面质

量差、氧化皮厚、“肥头大耳”、材料利

用率低等现象，是模锻领域最难锻造

成形的产品之一。如何设计合理的

成形工艺及模具是生产合格飞机起

落架锻件的关键。

近年来，国内外专家学者在飞

机起落架整体精密模锻成形工艺上

取得了显著的进展。宋春艳 [41] 基于

300M 超高强度钢飞机起落架外筒构

件的结构特征，设计了等高和非等高

2 种荒坯形状，并对比研究了 2 种荒

坯在整体模锻成形过程中金属流线

分布、成形吨位、等效应变场以及飞

边分布，从而确定了最优的等高形状

荒坯。Zhang 等 [42] 提出了一种基于

飞边尺寸和型腔填充的大型飞机起

落架钛合金支柱构件预锻件的优化

方法，并引入了设计变量 x 和填充性

指标 η1、η2 对预锻件的初始位置进行

定量描述；采用优化后的预锻件，成功

压制出了表面质量良好、充填饱满的

钛合金起落架支柱锻件。高林 [43] 通

过热压缩试验获得了 300M 合金钢

在高温变形条件下的真实应力应变

曲线，然后构建了该合金钢的动态再

结晶模型，并将该模型应用于某飞机

超高强度钢起落架整体精密模锻成

形过程中，对起落架锻件的显微组织

演变规律和宏观力学性能进行了准

确预测。姜静等 [4，44] 针对某飞机起

落架锻件充填不满、飞边分布不均

的成形难点，设计了一种新的飞边

桥部尺寸结构，并利用仿真平台对

该起落架外筒构件的整个模锻成形

过程进行了全流程的数值模拟（图

7[4]），基于新的飞边结构成功锻造出

了充填饱满、飞边均匀的起落架锻

件。

在飞机服役过程中，起落架需要

经受和吸收飞机在起降、滑行过程

中地面带来的冲击力。因此，起落架

构件不仅要求锻件流线随形、尺寸精

密、表面质量良好，还需要满足可靠

性高、服役时间长和综合性能好的要

求。在飞机起落架锻件组织性能方

面，黄始全 [45] 利用热压缩模拟和工

艺试制等试验方法研究了超高强度

钢起落架构件在模锻成形、热处理全

流程过程中的宏观综合性能与微观

组织结构的演变规律，从而确定了最

优的模锻成形参数，并实现了超高强

度钢起落架锻件组织性能的预测调

控。Prabhu[46] 通过有限元模拟和工

艺试制验证了典型起落架筒体的整

体精密模锻成形方案，并对锻件的力

学性能、缺陷等级和晶粒尺寸进行了

评估，结果表明，该起落架锻件的拉

伸性能远高于规范极限（>10%），与

取向相关的性能变化小于 2.5%，表

面缺陷等级为 Mil Std 1907 C 级，内

部缺陷等级为 AMS 2630 A 类（2 mm 
FBH），微观结构显示纵向上的平均

晶粒长度和宽度分别为 167 μm 和

66 μm。Skubisz 等 [47–48] 通过引入金

属流动不稳定指数和能量耗散系数

对大飞机起落架锻件的材料温度变

化和应变速率范围进行了评估，并研

究了 AISI 300M 合金钢的加工条件，

如材料的模锻温度和热处理条件对

起落架锻件的成形性和组织性能的

影响，为确定最优的大飞机起落架构

图 6　H 形框锻件冷压前后 X 方向

残余应力分布 [40]

Fig.6　Residual stress distribution in X 
direction before and after cold pressing of 

H-frame forgings[40]

图 7　起落架外筒构件整体精密模锻成形全流程 [4]

Fig.7　Whole process of integral precision die forging of landing gear outer 
barrel components[4]

（a）镦粗模具

（d）预锻模具 （e）终锻模具

（b）拔长模具 （c）拍扁模具
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件整体精密模锻成形工艺条件提供

了可行参考。Sen 等 [49] 设计了 3 种

不同的近 β 钛合金微结构，并对比研

究了其对大飞机起落架锻件组织性

能的影响，研究结果表明，单相 β 和

两相层状 α+β 结构的屈服强度均很

高，且未观察到加工硬化现象；与较

大的 α 长径比相比，较小的 α 长径比

显示出更高的屈服强度，但塑性较低

（图 8）。
在飞机起落架构件整体精密模

锻成形过程中，成形温度高、变形抗

力大，而且由于保压要求，锻件与模

具接触时间长，导致模具承受压力显

著增高。采用传统 5CrNiMo 或 H13
钢材料制造的起落架锻模在高温高

压长时间的工作状态下，容易出现变

形加剧、磨损严重、寿命极低等问题，

导致生产成本急剧上升。针对此技

术难题，重庆大学周杰教授团队在飞

机起落架模锻模具再制造上进行了

大量研究并取得了一系列突破性进

展，该团队发明了一种由强化层、过渡

层和基体层构成的大型热锻模具 [50]，

生产验证表明，该新型热锻模具可以

大幅度提升热锻模具的抗变形、抗开

裂、耐磨损能力，从而使其服役寿命

显著提高；在多层次新型热锻模锻

的制造方法上，提出了一种模具型腔

随形网状结构法 [51]，将前面所述的

过渡层与强化层均以网状沟槽的形

式分割开来，然后在过渡层中填充较

软的金属，强化层中填充耐高温金

属，通过这种软硬结合制成的大型热

锻模具可以显著减小模具在堆焊和

服役过程中的拉应力，从而有效避免

热裂纹的产生。张建生等 [52–54] 通过

有限元仿真平台对某飞机起落架构

件的整体精密模锻成形过程进行了

模拟预测，研究分析了锻模在成形过

程中的应力场、温度场和磨损情况，

在此基础上提出了一种夹心层堆焊

再制造的锻模增材新方法（图 9[52]），

经生产试制，该起落架锻模的使用寿

命显著提升，证明了采用夹心层堆焊

再制造模具的有效性和可行性。李

蓬川 [55] 针对某飞机起落架锻模寿命

低的问题，采用数值模拟预测锻模在

成形过程中的变形特性，系统研究了

该模具各部分型腔夹心层堆焊的金

属材料和厚度对模具寿命的影响规

律，从而获得了最佳的锻模再制造参

数。

2.3　航空发动机涡轮盘

涡轮盘是航空发动机中最关键

的零件之一，随着航空发动机向高参

数化方向快速发展，对涡轮盘构件的

综合性能提出了更高的要求。航空

用高温合金具有模锻温度范围窄、组

织结构复杂、强度高等特点，使得航

空发动机涡轮盘的整体精密模锻成

形难度极大。近年来，国内外学者对

航空发动机涡轮盘整体精密模锻成

形工艺进行了大量研究。Cha 等 [56]

开发了一种满足 Waspaloy 热变形特

性的航空发动机涡轮盘非等温模锻

工艺，为了确定最佳模锻条件，采用

商用有限元分析软件对涡轮盘的模

锻成形过程进行了模拟，研究结果表

明，高温合金涡轮盘可采用半封闭模

锻工艺制造。Guo 等 [57] 通过热压缩

模拟试验对涡轮盘用 FGH95 高温

合金的再结晶模型进行了修正，并

运用修正后的模型对大型发动机涡

轮盘等温模锻成形过程中的成形载

荷、应力应变分布、温度场分布和金

属流动规律进行了模拟预测。陈林

俊等 [58] 以 GH4698 高温合金微型涡

Dislocation
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pile up

Trapped
dislocation

Dislocation
activities

Twin

β

β

β

α

α

α

α

α α

500 nm100 nm
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（a）α/β界面的位错演化 （b）β相中的位错缠结

（c）α/β界面处的位错堆积 （d）α/β界面处的陷阱位错

5 1/nm

图 8　α+β 微观结构中的拉伸变形微观机制 [49]

Fig.8　Tensile deformation micro-mechanisms in α+β microstructure showing[49]

图 9　起落架锻模梯度堆焊结构模型 [52]

Fig.9　Gradient surfacing structural 
model of landing gear forging die[52]

表面层

过渡层夹心层

5CrNiMo基体
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轮盘构件为研究对象，对比研究了不

同的坯料温度和高径比尺寸对涡轮

盘整体模锻成形过程中的压制力、应

力应变场和金属流动速度的影响，结

果表明，坯料高径比尺寸和模锻温度

对涡轮盘模锻成形有较显著的影响，

在最佳的变形条件下，可以压制出整

体性能好、尺寸精度高的发动机涡轮

盘锻件。丁蓉蓉 [59] 针对航空发动机

盘类构件模锻成形中出现整体变形

分布不均匀的技术难题，从终锻保温

方法、终锻件结构和预锻件形状等方

面对该盘类锻件的全流程成形过程

进行了模拟优化，优化后的锻件整体

变形均匀，大变形区域面积减小了

28.4%，有效变形区域面积扩大到了

79.5%（图 10）。
由于航空发动机逐渐趋于大型

化，所配备的涡轮盘构件尺寸规格也

逐渐增大，导致其在整体精密模锻成

形过程中容易出现混晶、晶粒粗大等

显微组织缺陷，从而给涡轮盘锻件的

综合性能带来了不利影响 [60–62]。针

对此类技术难题，Wu 等 [63] 对高温

合金 FGH98 I 航空发动机涡轮盘进

行了热模锻试制和亚、超固溶热处

理，并对热处理后锻件的晶粒尺寸进

行测量分析，得到锻造态试样的平均

晶粒尺寸为 6.0~8.0 μm，亚固熔热处

理后的平均晶粒尺寸为 8.6~24 μm，

超固溶热处理后的平均晶粒尺寸

为 10~46 μm。Theska 等 [64] 报道了

718 合金发动机涡轮盘锻件直接时

效热处理后的低屈服强度区域和高

屈服强度区域的微观组织演变规律

（图 11），可以看出，低硬度区域的晶

粒较大，δ 相含量较低，位错密度也

较低；纳米级 γ′ 和 γ″ 沉淀的晶粒尺

寸更粗大，数量密度更低，共沉淀形

态更复杂。高占平 [65] 利用热压缩模

拟试验构建了航空发动机涡轮盘用

GH4169 合金的再结晶晶粒模型，并

在此基础上获得了该合金在模锻成

形、热处理过程中的晶粒尺寸变化规

律。周晓虎 [66] 针对高温合金发动机

涡轮盘锻件轮毂、芯部和轮缘位置出

现晶粒粗大的组织缺陷问题，提出了

改进荒坯包套方法、控制压制速度、

改善润滑条件以及优化锻模结构等

方式，实现了涡轮盘锻件上述位置的

晶粒细化和变形均匀。

此外，国内外学者对航空发动机

涡轮盘锻件的组织性能也进行了大

量研究。王凯等 [67] 通过数值模拟和

工艺试制相结合的方法，研究了多种

形状的预锻件对航空发动机涡轮盘

锻件整体变形均匀和显微组织演变

的影响规律，结果表明，采用从芯部

到边缘逐渐降低的陀螺形预锻件，压

制出的涡轮盘锻件整体晶粒度等级

为 6~8 级，抗拉强度也提升了 37%。

Jia 等 [68] 采用拉伸试验和显微组织

表征的方法来评估多重热处理对

FGH100 合金发动机涡轮盘锻件的

力学性能的影响，研究结果表明，涡

轮盘锻件的综合性能和微观组织结

构经过多重热处理后得到了显著的

改善。Wang 等 [69] 研究了某飞机发

动机涡轮盘整体模锻成形过程中压

图 10　不同保温工艺下涡轮盘锻件的应变分布 [59]

Fig.10　Strain distribution of turbine disk forgings under different heat preservation methods[59]
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制速度与锻件残余应力的对应关系，

并提出了一种减小涡轮盘锻件残余

应力的梯度减速控制方法，结果表

明，采用优化的梯度速度控制方法可

以显著减小涡轮盘锻件整体残余应

力，大幅改善涡轮盘构件的综合使用

性能。Tanaka 等 [70] 系统研究了热模

锻、低温和高温固溶热处理以及时效

热处理制备的 Ti–17 钛合金发动机

盘类锻件的显微组织结构与力学性

能之间的定量关系，结果表明，热锻

态 Ti–17 试样的微观组织结构均是

等轴状和针状的 α 相，而且针状 α 相

的占比随固溶处理温度的升高而减

小，试样的抗拉强度和硬度随着固溶

处理温度的升高而增大（图 12）。
航空发动机涡轮盘整体精密模

锻成形技术涉及材料基础与工程应

用相结合的复杂问题，必须从基础材

料、成形工艺、热处理制度及组织性

能等方面实现全流程制造技术的控

制。

除了上述所关注的航空发动机

涡轮盘锻件的模锻成形工艺、混晶组

织缺陷产生机理以及锻件组织性能

调控等，在航空发动机涡轮盘用高温

合金基础材料方面，张瑞等 [71] 介绍

了目前常用的航空发动机涡轮盘用

高温合金材料的种类，并总结概述

了不同合金元素对材料的强化机制；

在微观组织全流程模拟预测技术方

面，王彦菊等 [72] 利用热物理模拟试

验方法获得了航空发动机涡轮盘用

GH4066 材料的流动应力应变特征，

并将建立的材料本构、动态再结晶与

晶粒长大模型成功用于航空发动机

涡轮盘模锻成形的数值模拟；在涡

轮盘用高温合金铸锭开坯工艺方面，

江河等 [73] 对比分析了锻造开坯、挤

压开坯、镦拔开坯等常用开坯方法在

实际生产应用中的优缺点，并针对

有明显优势的挤压开坯技术提出了

挤压坯料表面成形质量控制、挤压

工艺参数与组织结构相对应的发展

展望。

3　结论

世界各国模锻行业对大型航空

关键构件（如飞机承力框、起落架和

航空发动机涡轮盘）整体精密模锻

成形技术开展了大量研究，并在模锻

成形工艺、锻件变形均匀性、锻件组

织性能、模具再制造等方面取得了一

定的进展，为大型航空关键构件的整

体精密模锻成形提供了可行性参考，

但是大型航空关键构件整体精密模

锻成形技术在以下 4 个方面还需继

续研究。

（1）在大型航空关键构件的整

体精密模锻成形全流程中，锻件需经

过多道次的热处理和多工序的变形，

使得材料的微观组织结构演变难以

控制。因此，需要开发宏观模锻成形

图 11　涡轮盘锻件晶粒图 [64]

Fig.11　Grain diagram of turbine disk 
forging[64]

图 12　低、高温固溶处理试样显微组织 [70]

Fig.12　Microstructure of low and high temperature solution treated samples[70]
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金属流动规律、锻件力学性能指征以

及微观组织结构演变机理三者相关

联的全流程宏微耦合精准模拟平台，

为大型航空关键构件的控形控性生

产提供技术指导。

（2）大型航空关键构件从原材

料到锻件再到零件的全流程制造过

程的稳定性对飞机的可靠性和服役

寿命有着显著影响，因此需要开展大

型模锻设备的自动化、程序化改造，

从而实现模锻过程控制自动化和生

产批量化，提高大型航空关键构件产

品质量的稳定性。

（3）采用模具增材再制造技术

可以有效提升大型航空关键构件整

体精密模锻模具的使用寿命，但是在

超大型热锻模具延寿和大批量稳定

生产方面仍受到诸多限制，因此需要

发展精准模具修复与再制造技术，创

新模具材料与结构，使模具获得更长

寿命，进而实现更低生产成本与更稳

定的产品质量。

（4）针对各种航空用难变形材

料、不同坯料模锻温度的复杂模锻生

产过程，采用最佳的润滑与保温措施

是确保大型航空关键构件顺利整体

精密模锻成形的重要条件。因此，需

研发效果更佳的模锻保温与润滑技

术，改善模锻成形条件，降低模锻过

程中成形载荷，提高模锻件的整体使

用性能。
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Research Progress of Integral Precision Die Forging Technology for 
Large Aviation Key Components

ZHOU Jie1,2, LIU Zuofa1,2, QU Zhiyuan1, WANG Hang1, ZHANG Peng3, WANG Zhoutian3

(1. Chongqing Key Laboratory of Advanced Mold Intelligent Manufacturing, Chongqing University, 
Chongqing 400044, China;

2. College of Material Science and Engineering, Chongqing University, Chongqing 400044, China;
3. China National Erzhong Group Deyang Wanhang Die Forging Co., Ltd., Deyang 618013, China)

[ABSTRACT]　With the rapid development of aviation industry, the market share of large-scale, integral, precision 
and high-performance die forgings in aviation key components is expanding. The increasing size, complexity and 
material strength of aviation key components have brought great challenges to the overall die forging of large aviation 
key components. Firstly, the critical challenges and solutions of realizing the integral die forging of large aviation key 
components were introduced in this paper. Then, the research progress of integral precision die forging technology in 
typical large aviation key components such as aircraft bulkhead, landing gear and engine turbine disk was discussed. 
Finally, the future development of integral die forging technology of large aviation key components was prospected.
Keywords: Large aviation key components; Integral precision die forging; Bulkhead; Landing gear; Turbine disk
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装配决定了产品的最终精度与

性能，是生产制造的重要环节。近年

来，随着航空产品需求的激增，飞机

装配系统长期承担着繁重的生产任

了相应的航天产品装配监控系统。

陈伟兴等 [4] 建立了制造物联车间的

生产过程关键事件主动感知模型和

数据结构化管理模型。刘明周等 [5]

提出了一种支持生产系统实时监控

的对象模型，并搭建了某发动机装配

车间可视化监控平台。Li 等 [6] 则设

计了一个两步框架，通过建立系统架

构和组件选择标准将无线传感器网

络和物联网集成起来，以更好地实

现对制造环境的管控。上述研究主

要集中于数据采集与组织、监控数

据建模和监控体系构建等，解决了

数据管理、数据建模、数据监控等问

题，但在分布式可视监控、虚实融合

交互及异常事件处理等方面还有所

欠缺。

相较于传统监控技术，数字孪

生（Digital twin，DT）更加强调构建

与物理实体高度一致、三维可视化

效果好、人机交互便捷的虚拟模型，

以及物理实体与虚拟模型的交互与

融合 [7]。张新生 [8] 针对传统管控系

面向分层透明管控的飞机总装线数字孪生系统*
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[ 摘要 ]　为解决飞机总装生产线业务系统集成度差、装配过程不透明、异常处理不及时等问题，提出一种面向分层透

明管控的飞机总装线数字孪生系统。基于系统需求分析，提出物理层、孪生数据层、孪生模型层、应用层 4 层系统架

构，设计并实现面向多维数据集成的孪生数据库构建、面向透明可视的总装线数字孪生建模、面向现场异常处理的融

合式分层管控三大核心功能模块。实际应用表明，该系统满足总装生产线多层次、多维度、多角色分布远程可视监控
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务。为实现飞机装配产线提质增效，

脉动化、准时化等精益生产模式逐渐

从简单工业产品推广到飞机制造业，

如波音 737 客机的移动装配线以及

波音 787、F–35 的脉动生产线。飞

机装配系统的生产组织模式发生大

幅变化，对飞机装配过程管控提出了

更高的要求 [1–2]。

现阶段我国航空制造企业对飞

机装配过程的管控方法仍然相对粗

放、滞后，管控的有效性和时效性依

赖于管理人员的经验水平与统计分

析能力。飞机装配系统运行过程受

到生产订单、现场资源及物料齐套

性以及组织管理方法等诸多因素的

影响与制约，随着系统规模的增加，

严重依赖人工经验为主的传统飞机

装配过程管控模式，越来越难以满足

脉动式批量制造模式下透明化、精准

化、敏捷化的管控需求。

针对复杂产品装配过程动态实

时可视监控需求，庄存波等 [3] 引入

了工作流管理和电子看板技术，研发

引文格式：张振宇 , 周淳琛 , 冯俊元 . 不同线速度下无结合剂碳化钨的磨削机理及机械化学磨削试验研究[J]. 航空制造技术 , 
2023, 66(5): 36–42.
ZHANG Zhenyu, ZHOU Chunchen, FENG Junyuan. Grinding mechanism and mechanical chemical grinding experiment of 
binderless tungsten carbide at different linear speeds[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2023, 66(5): 36–42.

引文格式：黎小华, 江海凡, 许艾明, 等 . 面向分层透明管控的飞机总装线数字孪生系统[J]. 航空制造技术, 2023, 66(5): 26–33.
LI Xiaohua, JIANG Haifan, XU Aiming, et al. Aircraft assembly line digital twin system for layered and transparent 
management[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2023, 66(5): 26–33.
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统的不足，将数字孪生引入到车间管

控中，提出面向微服务的车间管控系

统架构，并对管控系统进行了设计和

实现。Zhuang 等 [9] 探讨了基于数字

孪生的复杂产品装配车间智能管控

系统架构、关键技术及实施案例。赵

浩然等 [10] 则基于数字孪生理念，从

虚拟车间几何建模、实时数据管理、

多层次三维可视化监控、状态看板构

建 4 个方面较为系统地论述了基于

实时信息的车间三维可视化监控方

法。上述研究表明，将数字孪生与传

统监控技术相结合，可以更好地实现

分布式、透明化、精准化、敏捷化管控

效果。

飞机总装以手工装配为主，长期

存在业务系统集成度差、装配过程不

透明、异常处理不及时等突出问题，

给装配过程管控带来巨大挑战。基

于上述现状与文献分析，本文通过集

成现场设备状态、产品质量、制造执

行、生产经营等多维数据，构建装配

过程孪生数据库，建立飞机总装线数

字孪生模型，基于模型与数据融合，

实现面向精益生产的多维数据综合

分析、现场异常事件预警与问题追踪

处理，以满足装配过程透明、精准、敏

捷管控需求，保障飞机高效批产与快

速交付。

1　飞机总装线分层透明管控
      需求分析

针对飞机总装过程中存在的业

务系统集成度差、装配过程不透明、

异常事件处理不及时等问题，基于数

字孪生“以虚映实、虚实融合、以虚

控实”理念，从面向多维数据集成的

孪生数据库构建、面向透明可视的总

装线数字孪生建模、面向现场异常处

理的融合式分层管控 3 方面入手，剖

析飞机总装线过程管控需求。

1.1　面向多维数据集成的孪生数据

         库构建

当前，飞机装配过程物料信息、

产品工艺数据、生产进度数据、装配过

程技术状态和集成测试数据等，分散

在企业资源计划（Enterprise resource 
planning，ERP）、产品数据管理系统

（Product data management，PDM）、

计 算 机 辅 助 工 艺 规 划（Computer 
aided process planning，CAPP）、制造

执 行 系 统（Manufacturing execution 
system，MES）及集成测试系统等各

异构业务系统。各业务系统开发平

台与数据库各异，制约了不同阶段、

不同维度数据的融合分析与应用。

例如，工艺设计数据、装配过程技术

状态与集成测试数据缺乏有效集成，

测试数据不能有效反馈到装配过程

对装配技术状态进行优化；装配过

程实时数据也难以敏捷反馈到生产

调度与工艺设计部门对装配任务调

度与装配指令（Assembly order，AO）

编制进行辅助。

因此，需要打通园区网环境下的

ERP、PDM、CAPP、MES 以及工控

网环境下的数控设备、集成测试系统

等异构系统的数据获取和传输通道，

构建面向多维数据集成的孪生数据

库，支撑后续生产运营管理、产品质

量、装配过程、设备状态与异常等多

维数据的综合分析与融合应用。

1.2　面向透明可视的总装线数字

         孪生建模

传统的管控系统多基于二维图

表的电子看板形式为现场装配人员

提供物料、AO、班组等信息，信息密

度低，数据时效性差，且缺乏现场装

配人员与系统间的有效交互手段；

另一方面，传统管控系统多为集中式

架构，缺乏面向不同系统层级、不同

用户角色、不同数据维度的系统操作

与综合分析的考虑与设计，在分布

性、实时性和互动性上较弱，导致装

配过程不够清晰透明，同时也缺乏必

要的数据分析手段辅助装配过程调

控与生产决策。

因此，需要在数据集成的基础

上，融合产品、装配设备、装配环境

的三维数字模型，依次构建站位、生

产线孪生应用场景，实现装配场景复

现；通过生产设备、人员作业、物料

流转、在制品状态等实时数据与其对

应三维数模的动态关联，实现数据驱

动的装配过程三维可视监控；通过

构建装配进度、产品质量、工艺数据、

人员班组、产能等指标体系，形成面

向调度人员、操作人员和管理人员等

不同角色的分层精益看板。

1.3　面向现场异常处理的融合式

         分层管控

由于缺乏标准的、固化的异常上

报与处理流程以及相应的用户操作

系统支撑，当前现场异常上报与处理

需要在多个业务系统中频繁切换，导

致车间现场信息传递不及时、信息流

不畅通。而在发生异常问题时，各工

段之间、工序之间的相互协调和平

衡，依靠车间现场调度人员依据生

产现场的进度和经验来临时决定并

口头转达，具有较大的临时性和随意

性。

因此，需要基于站位级、产线级

不同层级的孪生平台，建立现场异常

事件预警与问题追踪机制。在整合

安灯系统、异常事件预警系统、ERP、
MES 等相关业务系统功能基础上，

封装后台业务流程与数据处理逻辑，

并通过飞机总装数字孪生环境为用

户提供统一入口与便捷操作界面，借

助平板电脑、触摸屏、智能语音输入

等人机交互方式，实现现场物料齐套

异常、生产进度异常、产品质量异常、

设备状态异常等异常事件的汇总、预

警、上报、处置、跟踪等一体化操作。

2　飞机总装线数字孪生系统
      架构

基于系统需求分析，提出飞机总

装线数字孪生系统 4 层架构，包括物

理层、孪生数据层、孪生模型层和应

用层，如图 1 所示。

物理层包括装配站位、集成测

试岛等硬件资源以及 ERP、PDM、

CAPP、MES 等业务系统。其中，硬
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装配
工人
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数据中台
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件资源部署在车间工控网环境下，业

务系统部署在车间园区网环境下，两

者通过单向网闸进行数据交互。

孪生数据层对物理层的硬件资

源、业务系统数据进行采集、传输、处

理、存储和应用，建立起物理层与孪

生模型层的双向数据通信频道。孪

生数据包括位于工控网的装配站位

实时监控数据、测试站位的整机测

试数据和位于园区网的运营管理数

据，上述数据通过数据中台实现数据

集成与融合应用。（1）实时监控数

据包括人员实时位置信息、装配站位

实时状态信息、物料实时位置信息及

环境温湿度信息等，通过工业摄像

头、机床数控系统、可编程逻辑控制

器（PLC）、安灯系统和温湿度传感器

等获取。除实时监控视频与环境数

据仅用于实时显示外，其他数据生成

时序数据存储。此外，可以通过抓取

实时监控画面，基于图像识别算法开

展操作人员行为识别、物料实时位置

跟踪等应用。（2）整机测试数据包

括单台设备 / 部件测试数据、机载设

备测试数据、飞控系统测试数据等，

通过集成测试平台获取。测试数据

多为文本数据，通过文件系统进行统

一检索与管理。（3）运营管理数据

包括订单、生产计划、装配工艺、执行

进度、产品质量和班组等信息，通过

ERP、PDM、CAPP、MES 等业务系

统数据库接口获取。运营管理数据

多为结构化数据，按照不同主题进行

分类存储。

孪生模型层包括数字孪生环境

构建、业务流程逻辑建模、模型业务

融合应用 3 个模块。（1）数字孪生

环境构建模块包括资源 / 环境建模、

分层场景设计、三维情景漫游与人机

交互设计等功能，通过产品、设备、

环境的三维重建、模型轻量化处理、

模型组装与动画编排，构建起站位、

装配线分层三维可视化人机交互环

境。（2）业务流程逻辑建模模块基

于离散事件系统建模仿真方法构建

装配线和站位的逻辑模型，融合孪

生场景，在生产订单和 AO 序列驱动

下，模拟物料流动、AO 执行、资源占

用过程，得到不同配置参数下的仿真

结果，进而实现车间产能分析和站位

AO 计划排产。（3）模型业务融合模

块则融合孪生环境、孪生数据、业务

逻辑模型等，构建多级精益看板，包

括产线精益看板、站位精益看板、装

图 1　飞机总装线数字孪生系统架构

Fig.1　Digital twin system framework of aircraft assembly line
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配过程同步和设备状态同步。

应用层则在孪生数据与孪生模

型基础上，构建面向操作者、管理者

和决策者的分层管控应用，实现对设

备状态、产品质量、生产进度等异常

进行反馈与处理，最终以设备操作指

令、AO 变更、计划调节等形式作用

于物理产线，形成控制闭环。

3　主要功能模块设计与实现

基于系统 4 层架构，对系统核心

功能模块进行业务流程设计与功能

实现，主要包括面向多维数据集成的

孪生数据库构建、面向透明可视的总

装线数字孪生建模、面向现场异常处

理的融合式分层管控 3 个子系统。

3.1　面向多维数据集成的孪生数据

         库构建

如图 2 所示，面向多维数据集成

的孪生数据库构建子系统包括实时

监控数据集成、整机测试数据集成、

运营管理数据集成 3 个主要子模块。

其中，实时监控数据和整机测试数据

均为站位级数据且位于工控网，在

装配 / 测试站位看板实时刷新并按

照一定频次通过单向网匣将数据批

量写入园区网的数据中台；而运营

管理数据为生产线级数据且位于园

区网，通过数据库接口按数据主题提

取到数据中台。另一方面，通过打通

工控网和园区网以及各业务系统的

数据接口，实现上述 3 类数据向数据

中台的汇聚，形成以飞机批架次为索

引的飞机装配过程监控数据、测试数

据、运营管理数据的数字档案，进而

实现数据的统一管理、过程复现、数

据追溯 / 主题分析 / 关联性分析等数

据集成应用。

实时监控数据集成。实时监控

数据主要集中在工控网，涉及装配设

备的运行状态、当前 AO 执行进度、

环境数据和能耗数据等。此类数据

具有时序性强、频率高、数据规模增

长快等特点。一方面，在站位上，即

边缘侧，部署站位级精益看板，动态

显示实时数据，便于现场操作人员及

时观测设备状态；另一方面，按照时

间序列将实时数据以分钟级的频次

批量写入园区网数据中台，形成历史

数据，便于后续的数据规律分析与潜

在价值挖掘。

整机测试数据集成。整机测试

站位有独立的测试平台，即测试岛，

对装配好的飞机进行单台设备、机载

设备、飞控设备的功能和性能测试。

测试数据多为 Excel 表格这类半结

构化数据，存在单元格合并、拆分等

情况，既不便于统一管理文件，也无

法对特定字段进行高效检索。此类

数据呈现出刷新频率低、数据量大等

特点。针对此类数据，首先，建立机

型 / 批次 / 架次 / 正常（异常）/ 科目

的分层文件存储路径，并支持路径的

配置，以便于文件的统一管理、快速检

索与批量下载；然后，对数据表格中

的单元格合并、拆分等进行算法批量

处理，为每条数据创建唯一标识，生成

符合数据库第一范式和第二范式的结

构化数据，以便于字段级数据的高效

检索；最后，将结构化后的数据表文

件存储到测试岛本地，对质量异常做

上报处理，并按照小时级的频次将测

试文件批量写入园区网数据中台。

运营管理数据集成。运营管理

数据主要分散在各业务系统，且均位

于园区网环境下，具有结构化、数据

规模适中、时序性弱，关联性强等特

点。通过建立数据库视图，从各数据

库中抽取装配工艺、装配计划、产品

质量、物料库存与人力资源等不同主

题数据，便于开展数据可视化分析、

主题分析及关联性分析等数据应用。

3.2　面向透明可视的总装线数字

         孪生建模

如图 3 所示，面向透明可视的总

装线数字孪生建模子系统包括数字

孪生环境构建、业务流程逻辑建模、

模型业务融合应用 3 个主要子模块，

分别实现为装配过程管控提供所见

即所得的孪生操作环境、基于离散事

图 2　面向多维数据集成的孪生数据库构建主要功能和业务流图

Fig.2　Key functions and business flow of twin database construction for multi-dimensional data integration
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系统自动识别

人工手动反馈
工艺类问题
生产类问题
质量类问题
综合类问题
信息化问题

异常事件分发
异常事件推送
异常事件处理及反馈
事件未处理逾期警告

人员安全环保预警
机床设备故障预警
物料安全库存预警
生产物料缺件预警

异常反馈

一般问题 特别紧急问题

工艺小组 质量小组 综合小组 生产小组 信息化小组

科室1 科室2 科室3 科室4 科室5

分厂领导 分厂领导 分厂领导 分厂领导 分厂领导

问题接收

超时升级

超时升级

处理流程配置

问题看板配置处理权限配置

异常预警配置

异常事件处理与跟踪异常事件反馈异常事件处理流程配置

面向现场异常处理的
融合式分层管控

·产线精益看板 ·装配过程同步
·站位精益看板 ·设备状态同步

资源建模
环境建模
模型导入与管理
模型渲染及操作
分层场景设计
过程动画设计
三维情景漫游
介入式人机交互

产线仿真逻辑模型

站位仿真逻辑模型

面向透明可视的
总装线数字孪生建模

数字孪生环境构建 业务流程逻辑建模 模型业务融合应用

工时数据

产能分析

AO紧前
紧后关系

AO作业
计划

件系统建模仿真理论的装配过程模

拟与分析手段优化、辅助决策人员和

管理人员远程监控与研判车间实时

运行情况的精益看板构建。

数字孪生环境构建。首先，对三

维数模进行轻量化处理，包括外形抽

壳、不可见部分删除、三角面片合并、

纹理贴图、动作封装等，建立人员、设

备、产品及其主要部件、厂房、设施、

工装工具等轻量化模型，并编辑模型

名称、编号、功能描述、所属站位、监

控数据项等属性参数，建立三维模型

与物理实体一一对应关系和数据连

接关系。然后，构建模型树状层次组

织结构和三维图形渲染场景，提供灯

光 / 纹理设置、模型拾取 / 平移 / 旋
转 / 缩放、视角切换、三维情景漫游、

数据驱动的模型同步、抬头显示等功

能，使管理人员可对厂房内的任意地

方进行虚拟巡检，及时发现厂房内的

异常问题并进行干预处理。此外，以

站位为单位统一管理模型，配置站位

各对象交互动画，并预留可扩展接口，

便于模型调整和新模型扩充。

业务流程逻辑建模。基于所构

建的虚拟车间场景，构建产线 /车间、

站位两级仿真模型。产线 / 车间级

仿真模型以站位为基本仿真单元，将

装配线分解为由多个串 / 并联站位

组成的离散系统，从 ERP 获取各站

位装配耗时的历史统计数据，开展车

间布局优化、产能分析、物流瓶颈分

析等应用。站位级仿真模型以 AO
为基本仿真单元，将某站位的装配任

务分解为由多个串 / 并联 AO 组成

的离散系统，利用预先定义的 AO 紧

前紧后关系，动态、参数化生成仿真

逻辑模型，从 ERP 获取各 AO 执行

耗时的历史统计数据，开展装配序列

优化、AO 计划排产等应用。

模型业务融合应用。基于所构

建的孪生数据库、三维虚拟场景和过

程逻辑模型，从数据、模型以及两者

的融合应用 3 个维度构建产线 / 车
间、站位两级应用平台。（1）产线 /

车间级：在数据维，从生产、质量、成

本、人员等不同维度选取关键指标，

构建面向生产决策与管理者的产线 /
车间级精益看板；在模型维，通过调

用建立好的产线 / 车间级仿真模型，

开展瓶颈分析、产能评估与节拍优

化；在融合应用维，在孪生数据、三

维数模与逻辑模型共同驱动下，实现

物流过程虚实同步，完整再现飞机各

大部件在不同站位间的流转、对合、

检测过程。（2）站位级：在数据维，

从设备状态、AO 执行情况、物料齐

套情况、异常情况等构建面向现场操

作者的站位级精益看板；在模型维，

通过调用建立好的站位级仿真模型，

开展站位级 AO 计划排产与装配序

列优化；在融合应用维，将设备运行

参数、技术状态与异常事件同步至对

应三维模型，实现站位设备状态虚实

同步；同时，将实际 AO 执行顺序与

工时信息反馈回仿真模型，修正与优

化仿真模型以提高仿真精度。

3.3　面向现场异常处理的融合式

         分层管控

如图 4 所示，面向现场异常处理

的融合式分层管控子系统包括异常

事件处理流程配置、异常事件反馈、

异常事件处理与跟踪 3 个主要子模

块；基于 3.2 节所构建的多级数字孪

生管控平台为现场操作人员提供统

一操作入口，避免在不同业务系统间

反复跳转，实现物料齐套异常、生产

进度异常、设备状态异常、人员安全

异常等异常事件的预警、汇总、分发

推送、处置及跟踪等操作。

异常事件处理流程配置。异常

图 3　面向透明可视的总装线数字孪生建模主要功能和业务流图

Fig.3　Key functions and business flow of final assembly lines digital twin modeling for 
transparency and visualization

图 4　面向现场异常处理的融合式分层管控主要功能和业务流图

Fig.4　Key functions and business flow of integrated hierarchical supervisory control for 
on-site exception handling
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事件处理流程包括处理流程配置、处

理权限配置、异常预警配置、问题看

板配置 4 个主要步骤。首先，配置处

理流程，将事件分为工艺类、生产类、

质量类、信息化类、综合类 5 种基本

事件类型，并指定不同事件类型的流

程节点及流转方向；然后，配置处理

权限，定义不同的角色，并根据事件

类型建立事件与角色的关联关系，将

不同类型事件推送到对应角色；再

次，配置异常预警，建立异常事件与

三维数模的关联关系，通过三维场景

软安灯、模型高亮等形式快速发起和

反馈异常，便于处理人员快速定位；

最后，配置问题看板，将异常事件信

息、当前处理流程等动态显示到站位

和产线看板。

异常事件反馈。在完成基本控

制流程配置后，异常事件反馈模块实

现系统自动识别异常事件反馈和人

工异常事件反馈。（1）系统自动识

别异常包括人员安全环保预警、机床

设备故障预警、物料安全库存预警和

生产物料缺件预警，并与定义的 5 类

基本问题自动匹配，自动将异常事件

推送到处理小组，触发异常问题处理

流程进行控制。人员安全环保预警，

基于现场视频流图像识别技术自动

识别人员未佩戴安全帽、未在指定区

域等情况，推送预警信息；机床设备

故障预警，通过接口获取设备编号、

设备名称、当前状态、站位、机型、批

次和架次信息，对设备整个运行状态

进行监控，针对异常状态进行报警，

并将异常信息分发至工艺和生产小

组；物料安全库存预警，依据 ERP 的

物料管理系统将低于安全库存的信

息推送给生产小组；生产物料缺件

预警，通过接口获取 AO 编号、物料

图号、机型、批次、架次、站位和需求

时间等信息，针对未接收或未配送

物料信息，系统自动推送生产小组。

（2）人工手动反馈则通过孪生平台

的软安灯实现异常事件手动反馈，软

安灯与设备安灯系统建立互操作通

道，现场操作人员通过站位端孪生系

统软安灯快速发起异常上报流程，通

过配置三维模型与物理安灯的 I/O
接口，自动匹配机型、批次、架次及站

位信息，实现基于三维虚拟场景的现

场异常事件问题的一键推送。

异常事件处理与跟踪。在发起

异常事件反馈流程后，异常事件处理

与跟踪模块实现自动与手动反馈问

题的分发、推送至相应处理小组，并

跟踪异常问题处理流程节点。为加

快异常事件处理效率，系统对现场上

报的异常事件以及已接收的异常处

理的时间进行流程监控，对于超时的

异常事件依据等级自动提报科室主

任或升级给分厂领导，并且在对应

管理大屏上进行显性提示。模块通

过实时同步业务数据管理平台中的

异常事件数据，实现库存安全预警、

AO 缺料和危险作业等生产异常事

件的自动感知。同时，车间管理人可

通过装配车间孪生同步及可视化看

板展示的预警提示，发现工艺文件

执行异常、机上故障事件、信息安全

事件及安全环保事件等生产异常事

件。生产异常事件依据预先配置的

信息推送到各科室负责人，若处理时

间超时，事件将自动升级并推送到分

厂领导处。事件处理人在处理反馈

意见后，系统自动将处理信息同步

到 MES、数据采集与监视控制系统

（SCADA）等生产系统中，对生产异

常事件进行处理。

4　应用实例

某型号飞机总装装配车间探索

脉动式装配模式，建设有串行和并行

站位，负责线、管、计算机成品、起落

架、鸭翼、垂尾、机翼等装配以及整机

测试。基于业务和功能需求分析，为

集成业务系统、装配过程和整机测试

过程数据，提高现场透明管理水平和

异常响应速度，在现场部署并应用了

面向分层透明管控的飞机总装线数

字孪生系统。

基于本文所提出的系统架构，系

统以及各业务系统均部署在厂内私

有云上，系统间通过园区网进行数据

交互，接口按照 Restful 风格进行管

理，定义 WebAPI 接收来自数据层的

HTTP 请求，打通了装配站位、集成

测试岛及业务系统的数据接口。系

统后端按照功能域拆分为数据管理、

孪生建模、分层管控 3 个服务，并基

于容器技术 Docker 部署在私有云服

务器中。采用分布式 B/S 架构，在车

间、各站位分别建设管控中心和工控

机，支持分层级多角色管控。系统开

发与运行环境如表 1 所示。

基于第 3 节所述的功能模块，系

统功能和应用界面分为 7 部分：标

题框、虚拟装配产线三维场景、生产

看板、人员 / 安全 / 保密 /6S 看板、经

营看板、质量看板和虚拟站位三维场

景，如图 5 所示。其中，车间管控中

心支持从产线三维全貌和各业务系

统集成数据看板快速了解生产运行

状态，并通过模型拾取快速跳转到对

应站位或设备，查看其实时状态和进

展；站位工控机则支持对应站位的

设备状态、执行进度、AO 等的实时

表 1　系统开发与运行参数

Table 1　System development and operating 
parameters

开发项 /
运行环境

开发工具 / 配置参数

三维建模与
模型处理

3D MAX

三维可视化
引擎

Three.js

Web 应用
服务器

操作系统：Windows Server 
2012 r2
处理器： Intel（R） Xeon（R） 
CPU E5–2640 v4 @ 2.40GHz

数据库
服务器

数据库：Oracle 11gR2 64 位
处理器： Intel（R） Xeon（R） 
CPU E5–2697 v2 @ 2.70GHz

客户端
操作系统：Windows 7
浏览器：IE
内存： 4G
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　　注：① 标题框（环境信息、日历时钟等）；② 虚拟装配产线三维场景（物流过程
同步、装配过程同步、情景漫游等）；③ 生产看板（在制品信息、生产计划执行进度、
物料齐套、工装等资源保障等）；④ 人员、安全、保密、6S看板；⑤ 经营看板（综合
计划完成情况、在制品成本、任务完工率、工人在岗率等）；⑥ 质量看板（不合格数
统计、不合格情况分布等）；⑦ 虚拟站位三维场景（FO执行进度、设备状态等）。

浏览，并可以通过语音、触摸屏等融

合式地发起进度反馈、异常反馈、信

息查询等功能。

系统上线以来，在功能、性能和

生产效益上均取得了较好的应用效

果。在功能上，集成了装配过程数据、

测试数据、工艺数据与实时事件信息

等异构数据；建立了厂房、产品、装

配 / 测试站位、工装等生产线要素的

虚拟模型，通过系统集成的实时运行

数据驱动模型动态变化达到虚实映

射；构建了生产、质量、技术和运营

等业务域管理指标体系，表征了生产

线的真实运行状态；形成了危险操

作、AO 缺料、设备故障等异常事件

的自动感知及处理追踪机制，为装配

过程敏捷管控提供了有效途径。在

性能上，满足现场人机交互体验、数

据交互、问题响应需求，主要性能指

标如表 2 所示。在生产效益上，通过

构建孪生数据库实现了装配过程监

控数据 / 测试数据 / 运营数据的统一

存储与有效集成，为后续的数据挖掘

分析积累了宝贵数据资产；通过虚

实融合的站位 / 产线级看板有效提

升了装配过程透明化程度和现场管

控效率，可减少现场管控人员1~2人；

通过现场异常反馈业务集成与流程

优化，异常处理更为敏捷高效，装配

质量趋于稳定，装配周期较系统上线

前有所缩短。

5　结论

本文提出了面向分层透明管控

的飞机总装线数字孪生系统，以解决

飞机总装过程中存在的业务系统集

成度差、装配过程不透明、异常处理

不及时等问题。针对业务系统集成

度差，通过与总装测试中心进行集

成，打通数字化集成测试数据的获取

和传递通道，集成生产运营、工艺设

计、制造执行和质量检测数据，构建

了孪生数据库；针对装配过程不透

明，形成一套数字化装配与集成测试

生产线的数字孪生模型，实现装配过

程场景复现、仿真分析与虚实同步监

控；针对异常处理不及时，融合三维

场景、业务系统与物理设备，构建现

场异常事件预警与追踪系统，实现现

场异常事件快速反馈、预警与追踪。

通过在某重点型号飞机总装车间实

际应用，有效提升了飞机装配过程的

数字化、透明化、敏捷化水平，有力保

障了飞机的高效批产与快速交付。

系统的持续上线运行积累了大

量的装配过程数据资产。下一步将

图 5　系统应用界面设计图

Fig.5　System application interface design diagram

基于人工智能技术、仿真技术和大数

据分析技术，充分利用上述数据资产

深化数字孪生应用，实现提质增效的

目标。一方面，构建装配完工时间预

测、装配设备故障预警与性能预测、

物料齐套性预测等模型与算法，实现

孪生驱动的装配过程动态调度；另

一方面，构建飞机装配过程数据履

历，建立产品质量与装配工艺、装配

过程技术状态等的关联关系模型，实

现孪生驱动的产品质量问题溯源与

工艺参数优化。
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Aircraft Assembly Line Digital Twin System for Layered and Transparent 
Management
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[ABSTRACT]　To solve the problems of poor integration of business systems, opaque assembly process, and untimely 
exceptions handling, an aircraft assembly line digital twin system for layered and transparent supervisory control is 
proposed. After the requirements analysis, a four-tier architecture is proposed, namely physical layer, twin data layer, 
twin model layer and application layer. And three core functional modules are designed and implemented, including twin 
database construction for multi-dimensional data integration, final assembly lines digital twin modeling for transparency 
and visualization, integrated hierarchical supervisory control for on-site exception handling. The practical application shows 
that proposed system meets the requirements of multi-level, multi-dimensional, multi-role distribution remote supervisory 
control and comprehensive analysis, and effectively improves the digital and transparent level of aircraft final assembly.
Keywords: Intelligent manufacturing; Digital twin; Aircraft final assembly line; Production management and control system; 
                   Digitization; Transparency
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计算机模拟仿真技术不仅可以研究不同

材料的加工机理，还可以优化工艺参数，并对

加工工况进行预测。深入研究高精度、高保真

和高准确性的数值建模方法，利用数字仿真来

模拟切削加工过程，搭建以数字孪生为基础的

加工预测及控制平台，从而保证工件加工质

量。

Cutting Simulation

切削模拟仿真切削模拟仿真切削模拟仿真切削模拟仿真
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李梓钊

  博士研究生，主要研究方向为大应

变挤出切削工艺和切削过程的有限元

仿真模拟。

随着航空航天、核工业、食品工

业等的迅速发展，不锈钢材料需求量

在快速增加 [1]。而 316L 奥氏体不锈

钢因其良好的机械性能、高温抗腐蚀

究了在切削中碳钢时限制接触刀具

对切削性能的影响，发现限制接触长

度对后刀面磨损和刀具温度存在重

要影响，随着接触长度减小，最高温

度点向切削刃靠近。Zou 等 [10] 在前

刀面设计了毫米尺度的限制接触微

槽，以改变刀 – 屑的接触形式，结果

表明所设计的刀具能够减少刀具磨

损。近年来，有限元仿真模拟技术发

展迅速，该技术不仅能有效减少试

验次数，降低试验成本，而且仿真模

拟与实际试验结合已经成为重要的研

究手段之一，因此利用有限元模拟限

制接触切削的过程对理解限制接触作

用具有一定的指导意义。Deng 等 [11]

使用 DEFORM 有限元软件分析了

切削形状对切削性能的影响，发现

非对称限制接触形状比对称限制接

触形状的切削力小。Ma 等 [12] 通过

AdvantEdge–2D 有限元软件探究了

缩短前刀面长度对切削性能的影响，

发现前刀面长度影响切削过程的切

限制接触切削过程力热特性仿真及试验研究

李梓钊，邓文君，庞学勤
（华南理工大学，广州 510641）

[ 摘要 ]　316L 奥氏体不锈钢因其优良的力学性能和耐腐蚀性在航空航天领域被广泛应用，但其加工硬化现象严重，

刀 – 屑接触环境恶劣，导致刀具寿命严重缩短，影响加工效率。本文将通过有限元仿真与试验相结合的方法研究限

制接触刀具对切削过程中力与热特性的影响。通过建立限制接触切削的有限元仿真模型，探究加工参数和限制接触

参数对切削性能的影响，并阐明了变限制接触结构在切削过程中的作用机理。结果表明，变限制接触结构能有效减

小切削力与切削温度，并改善奥氏体钢的切削性能。其中梯形限制接触结构改善切削性能效果最好。该结果在切削

试验中得到验证，并证明了有限元仿真的可靠性，为新型限制接触刀具结构的优化提供理论基础。

关键词：限制接触切削；变限制接触长度刀具；有限元仿真； 316L 奥氏体不锈钢；力热特性

DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.05.036

性以及无磁性（弱磁性），已在不锈钢

材料中广泛应用 [2]。然而 316L 奥氏

体不锈钢作为难加工材料在切削加

工时会产生较大的切削力和切削热，

加工硬化现象严重 [3]，加速刀具磨

损。为了改善难加工材料的切削性

能，研究者从绿色制造技术出发，提

出在刀具表面设计微结构，通过微结

构改善刀 – 屑接触环境来改善切削

性能，降低刀具磨损 [4]。然而刀具微

结构在切削中存在一定的局限性，如

产生衍生切削的不利影响 [5]，微织构

的结构强度也较低 [6]，在某些切削条

件下会造成表面纹理失效或者织构

堵塞等 [7]。

为了避免微结构的不利因素，

Klopstock[8] 首先提出限制接触的概

念，把限制接触面（Restricted contact 
surface，RCS）解释为受人工设计的

可控前刀面，其核心在于加工区域必

须小于切削过程中自然接触条件下

的刀 – 屑接触区域。Sadik 等 [9] 研

引文格式：李梓钊, 邓文君, 庞学勤 . 限制接触切削过程力热特性仿真及试验研究[J]. 航空制造技术, 2023, 66(5): 36–46.
LI Zizhao, DENG Wenjun, PANG Xueqin. Simulation and experiment research of force and thermal characteristics on 
restricted contact cutting[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2023, 66(5): 36–46.
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削力和切屑厚度，随着前刀面长度增

加，切削力和切屑厚度均减小。

目前，虽然已经存在许多关于限

制接触切削的研究，但是对变限制接

触长度刀具在切削时的热力特性影

响和变限制接触结构作用机理缺少

研究。因此，运用有限元仿真模拟不

同切削参数和各类型限制接触刀具

对切削性能的影响至关重要，这将对

限制接触切削理论的发展提供重要

依据。本文将建立 316L 奥氏体不锈

钢的普通切削、传统限制接触切削和

变限制接触切削有限元模型，分析不

同切削参数和不同限制接触结构对

切削过程的力热特性影响，揭示限制

接触结构对热 – 力载荷减小的作用

机理，并设计相应的切削试验进行验

证，为变限制接触刀具结构优化以及

切削参数的选择提供理论指导。

1　有限元切削仿真

1.1　有限元建模

为了简化实际加工过程中的坐

标系转换以及建模过程，现将车床的

回转运动简化为刀具相对于工件的

直线运动，根据简化后的切削过程，

利用 DEFORM–3D 软件分别建立传

统切削、传统限制接触切削和变限制

接触长度切削的有限元仿真模型，如

图 1 所示。刀具材料设定为碳化钨，

其中前角为 0°，后角为 6°，主偏角

为 90°，副偏角为 2.5°，刃倾角为 0°，
主切削刃长度为 2 mm，刀尖钝圆半

径为 70 μm，工件尺寸为 8 mm×2.5 
mm×1.6 mm。

除普通平面刀具外（Conventional
 tool），本文在传统限制接触刀具

的基础上，分别设计了 3 种新结

构的变限制接触长度刀具。如图

2 所示，从左至右依次为传统限制

接触刀具，也称为矩形限制接触刀

具（Rectangular pattern restricted 
contact tool，RRCT），以及变限制接

触长度的矩形 – 梯形限制接触刀

具（Rectangular-trapezoidal pattern 

restricted contact tool，R–TRCT)、双
梯形限制接触刀具（Double trapezoi-
d a l  p a t t e r n  r e s t r i c t e d  c o n t a c t 
tool，DTRCT）、梯形限制接触刀具

（Trapezoidal pattern restricted contact 
tool，TRCT）。不同限制接触刀具的

几何参数如表 1 所示。

1.2　本构模型

关于 AISI 316L 奥氏体钢采用

Umbrello等 [13]提出的 J–C本构模型，

其中 J–C 本构模型表达如式（1）所

示。
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 （1）
式中，A 为屈服应力；B 为硬化模量；

图 1　工件与刀具的有限元网格划分示意图

Fig.1　Schematic diagram of finite element meshing of workpiece and tool

图 2　有限元仿真中不同类型的限制接触刀具

Fig.2　Different types of restricted contact tools in finite element simulation
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C 为应变速率系数；n 为硬化指数；ε
为塑性应变；
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为参考应变速率，s–1；m 为热敏感
系数；Tn 为工件初始温度；Tr 为环境

温度；Tm 为工件材料熔点温度。其

中所有的温度单位均为℃，在本研究

中 Tr 取 20 ℃。材料本构模型参数如

表 2 所示 [13]，材料参数如表 3 所示。

1.3　网格划分、摩擦模型、边界条件

         以及仿真试验设计

有限元仿真中网格划分对计算

结果有着极重要影响。在保证结果

准确性的同时提升求解效率，通过

多次建模尝试与对比后将工件模型

划分为 105000 个网格单元，网格单

元类型为四面体网格，并对主要变

形区即靠近刀尖部分区域的网格进

行细化处理，最小网格尺寸设置为

0.02 mm。由于刀具材料的硬度远

高于切削材料，因此刀具被设定为

刚体。

在切削过程中常用的摩擦模型

为剪切摩擦和库仑摩擦模型，由于切

削过程中作用在前刀面上的正向载

荷分布不均匀，因此前刀面与切屑接

触区域的摩擦情况需要用剪切 – 库

仑复合摩擦模型表示，即

μcσn　μσn ≥ τs

τs　μσn ≥ τs
（2）f =

式中，f 为刀 – 屑接触界面间的摩擦

力；τs 为工件材料的剪切屈服强度；

σn 为刀 – 屑接触过程中前刀面上的

正应力； μc 为库仑摩擦系数。然而

实际切削过程中，剪切和库仑摩擦边

界难以确定，因此参考先前的工作将

刀具与工件摩擦设为库仑摩擦，摩擦

系数为 0.45[14]。

边界条件主要分为速度边界条

件和传热条件。在本文的速度边界

条件中，工件表面 IJKL、JKFG 和

KLEF 固定，即在笛卡尔坐标系下表

面网格节点的位移速度为 0，刀具沿

着切削速度方向即正 X 轴方向运动，

如图 1 所示；在传热条件中，工件表

面 EFGH、IJGH、ILEH 和刀具表面

表 1　传统矩形限制接触刀具及变限制接触长度刀具几何参数

Table 1　Geometrical parameters of traditional restricted contact tool and variable-length 
restricted contact tools

刀具类型
最大限制接触
长度 lcmax/mm

最小限制接触
长度 lcmin/mm

限制接触宽度
W/mm

理论限制接触
面积 S/mm2

RRCT

0.4 0.2 2

0.8

R–TRCT 0.7

DTRCT 0.6

TRCT 0.6

表 2　316L 奥氏体不锈钢 J–C 本构模型参数 [13]

Table 2　J–C constitutive model parameters of AISI 316L austenitic stainless steel[13]

表 3　316L 奥氏体不锈钢材料参数

Table 3　Material parameters of AISI 316L austenitic stainless steel

A/MPa B/MPa C n ε0/s–1 Tm/℃ m

514 514 0.042 0.508 0.001 1399 0.533

杨氏模量 /GPa 泊松比 密度 /（kg·m–3） 比热容 J/（kg–1·K–1） 导热系数 /（W·m–1·K–1）

210.3 0.3 7500 500 14.6

表 4　有限元仿真试验方案

Table 4　Test scheme of finite element simulation

试验变量
切削速度

v/（m·min–1）
切削厚度

hD/mm
背吃刀量

ap/mm
限制接触长度

RCL/mm 刀具类型

切削速度
（切削参数）

57.2，79.2，
123.2，176 0.2 2 0.4 CT 和 RRCT

切削厚度
（切削参数）

79.2 0.12，0.2，
0.3，0.4 2 0.4 CT 和 RRCT

限制接触长度
（限制接触参数）

79.2 0.2 2 0.1，0.2，0.4，
0.8 RRCT

接触形状
（限制接触参数）

79.2 0.2 2 0.2~0.4 RRCT、R–TRCT、
DTRCT 和 TRCT

切削速度 v/（m·min–1） 进给量 vf /（mm·r–1） 背吃刀量 ap/mm 刀具类型

79.2 0.2 2 CT、RRCT、R–TRCT、
DTRCT 和 TRCT

表 5　切削试验方案

Table 5　Test scheme of cutting experiment

设为传热面，可以与环境对流传热，

设置初始温度为 20 ℃，传热系数为

0.02 N·s–1·mm–1·℃ –1。

为了探究限制接触刀具对切削

过程的影响及其结构的作用机理，本

文设计了关于切削参数和限制接触

参数的控制变量试验，具体仿真方案

如表 4 所示。

2　切削试验

为了对仿真结果进行验证，普

通刀具、传统限制接触刀具以及变

限制接触长度刀具的切削试验被执

行，具体的加工参数如表 5 所示。图

→
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500μm 500μm

500μm 500μm

（a）RRCT （b）R-TRCT

（c）DTRCT （d）TRCT

工件

测力计

热成像仪

热成
像仪

数据接收设备

电流放大器

电脑

（a）切削力和切削温度测量装置

（b）装置连接示意图

数据接收设备

电脑

电流
放大器

工件

卡盘
刀具刀架测力计

数据显示

（a）切削速度 （b）切削厚度

v=57.2 m/min

v=79.2 m/min

v=123.2 m/min

v=176 m/min hD=0.4 mm

hD=0.3 mm

hD=0.2 mm

hD=0.12 mm

普通刀具 限制接触刀具 普通刀具 限制接触刀具

500μm 500μm 500μm 500μm

lc

lc

lc

lc

lc

lc

lc

lc

lc

lc

lc

lclc

lc

lc

lc

Step 1 Step 50 Step 300 Step 800

Step 1 Step 50 Step 300 Step 800

p3p2p1

p3p2p1

p3p2p1

p3p2p1

p3p2p1

p3p2p1

p3p2p1

p3p2p1

（a）普通刀具切削区域跟踪点位置

（b）限制接触刀具切削区域跟踪点位置

3 展示了试验装置，其中车床型号为

C6140A，切 削 力 由 Kistler 9441 压

电测力计测量，加工区域的温度由

Fluke Ti–200 远红外成像仪测量。试

验使用的不同限制接触刀具如图 4
所示，刀具材料为硬质合金（YG6），
所有刀具的几何参数均与第 1 节中

的模型参数对应。

3　仿真结果与分析

为了研究不同刀具对加工过程

的热力特性影响，将 3 个变量跟踪点

p1、p2 和 p3 设置在 1/2 切削深度处，

并距离刀具进入工件后 1 mm，且略

低于切削厚度 20 μm，其位置如图 5
所示，在仿真完成后计算跟踪点温度

时取 3 点温度的算术平均值作为统

计结果温度。

3.1　切削参数对限制接触切削的

         影响

3.1.1　刀 – 屑接触情况

图 6 展示了在不同切削参数下

普通刀具和限制接触刀具的刀 – 屑

接触情况。对于普通刀具，随着切削

速度增加以及切削厚度减小，刀 – 屑

接触长度逐渐减小；对于限制接触

图 3　车削试验装置

Fig.3　Experimental setup of turning

图 4　切削试验中不同类型的限制接触刀具

Fig.4　Different types of restricted contact 
cutting tool in cutting experiments

图 5　传统切削和限制接触切削模型中跟踪点在不同步数下的位置关系

Fig.5　Location of tracking points in conventional cutting and restricted contact cutting 
models at different step counts

图 6　不同切削速度和切削厚度下普通刀具与限制接触刀具的刀 – 屑接触情况

Fig.6　Tool–chip contact of conventional tool and restricted contact tool under different 
cutting speeds and uncut chip thicknesses
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图 9　不同切削速度和切削厚度下普通刀具和限制接触刀具加工区域切削温度的分布情况

Fig.9　Cutting temperature distribution in machining zone of conventional cutting tool and 
restricted contact cutting tool under different cutting speeds and uncut chip thicknesses

刀具，因其限制接触结构的存在，限

制接触长度即为刀 – 屑接触长度。

在对加工参数进一步分析后，切削

速度为 57.2 m/min，切削厚度为 0.4 
mm 时限制接触刀具能最大程度地

减小刀 – 屑接触长度，如图 7 所示，

相比于普通刀具，刀 – 屑接触长度分

别减小了 47.58% 和 59.31%。

3.1.2　切削力

图 8 展示了普通刀具和限制接

触刀具在不同切削速度和切削厚度

下产生的主切削力和进给力的对比

情况。无论是普通刀具还是限制接

触刀具，切削力分量均会随着切削速

度增加而减小，而随着切削厚度的增

大而增加，这与 Sadik 等 [15] 描述的

结果一致。而在小切削速度和大切

削厚度下，限制接触刀具的使用将更

大程度地减少切削力分量，这主要是

因为在这种情况下限制接触结构能

够更大比例地抑制刀 – 屑接触行为，

从而降低切削力。

3.1.3　切削温度

图 9 展示了不同切削速度和切

削厚度下普通刀具和限制接触刀具

图 7　普通刀具与限制接触刀具在不同切削

速度和切削厚度下的刀 – 屑接触长度对比

Fig.7　Comparison of tool–chip contact 
length between conventional tool and 
restricted contact tool under different 

cutting speeds and uncut chip thickness

图 8　不同切削速度和切削厚度下普通刀具与限制接触刀具主切削力和进给力的对比

Fig.8　Comparison of the main cutting force and feed force generated by conventional tool and 
restricted contact tool at different cutting speeds and uncut chip thicknesses

对工件上切削温度分布的影响。切

削温度的增加与材料移除率成正相

关，这一点从跟踪点上的温度变化也

可以求证。图 10 展示了不同切削参

数下工件上跟踪点的温度变化曲线。

可知，全部跟踪点处的温度均经历了
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快速上升和平稳下降两个变化阶段。

随着切削速度和切削厚度增加，跟踪

点处的温度提高，在温升速率增大的

同时，也说明了高温区域的快速扩大。

在相同切削速度和切削厚度下，限制

接触刀具产生的最高温度以及加工区

的高温范围均小于普通刀具，表明限

制接触刀具能有效减少切削热产生，

降低切削温度。另外，限制接触刀具

切削时跟踪点温度达到最大值的距离

小于普通刀具，此现象则是由于限制

接触刀具前刀面上温度最高点的位置

比普通刀具更靠近切削刃，跟踪点与

温度最高点距离越小，跟踪点处温度

达到最大值越快，这一现象也表明了

限制接触结构对于改变前刀面上的高

温区域有重要的意义。

3.2　限制接触长度对限制接触切削

         的影响

3.2.1　刀 – 屑接触情况

图 11 展示了不同限制接触长

度对刀 – 屑接触情况的影响。当

RCL ≤ 0.4 mm 时，刀 – 屑接触长

度即为限制接触长度，表明了限制

接触结构直接起到抑制刀 – 屑接触

并改善切削性能的目的。进一步分

析不同限制接触长度下的刀 – 屑接

触长度，当 RCL=0.8 mm 时，刀 – 屑

接触长度值为 0.61 mm，意味着刀

具并没有完成控制刀 – 屑接触的作

用，此时限制接触刀具对加工过程

的影响与普通刀具无异，虽然刀具

为限制接触结构，但是仍为传统切

削方式，并没有起到相应的功能与

作用。

3.2.2　切削力

图 12 展示了不同限制接触长度

下刀具产生的切削力分量对比。随

着限制接触长度减小，主切削力和进

给力持续减小。当 RCL=0.1 mm 时

切削力减小最为明显，主切削力相

比传统切削减小了 32.69%，进给力

减小了 37.24%，而切削力分量的大

幅减小则归因于加工过程中刀 – 屑

接触区域的缩小，以及切削性能的改

善。

3.2.3　切削温度

图 13 展示了在切削过程中不同

限制接触长度对切削温度分布的影

响。可知，随着限制接触长度减小，

工件上的高温区域越小，表明了在越

小的限制接触长度情况下则越有助

于减小切削热的产生。图 14 显示了

在不同限制接触长度下已加工表面

上跟踪点温度的变化情况。跟踪点

温度的变化也证明了上述结果，表明

限制接触长度的减少也有助于已加

图 10　不同切削速度和切削厚度下普通刀具和限制接触刀具跟踪点温度的变化情况

Fig.10　Temperature variation of tracked points in conventional tool and restricted contact 
tool under different cutting speeds and uncut chip thicknesses

图 11　不同限制接触长度下切削过程中的

刀 – 屑接触情况

Fig.11　Tool–chip contact condition of 
restricted contact cutting tools under 

different restricted contact lengths

图 12　不同限制接触长度下主切削力和

进给力的对比结果

Fig.12　Comparison of main cutting force and 
feed force generated by restricted contact 

tools with different restricted contact lengths
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工表面温度的降低。

3.2.4　剪切角

为了进一步探究普通切削和限

制接触切削作用机理，基于 Merchant
剪切滑移理论 [16]，在有限元仿真结

果的基础上建立了滑移线模型。图

15 展示了不同限制接触长度下切削

过程的剪切角，其中 hD 为切削厚度，

tch 为切屑厚度，φ为剪切角。可得，

当 RCL=0.8 mm 时剪切角最小，剪切

角越小，材料变形程度越大。考虑到

3.2.1 节 RCL=0.8 mm 时刀具没有起

到限制接触作用，与普通刀具切削时

刀 – 屑接触情况相同，可视为普通刀

具，因此通过比较图 15 中普通刀具

与其余 3 种限制接触刀具的剪切角，

表明普通刀具比限制接触刀具的切

削性能更差，而图 12 传统切削的切

削力均大于限制接触切削的结果也

佐证了这一点。切削时剪切角与刀

具前角的关系可由式（3）表示 [16] 

书书书

 ＝ π４ －
β
２ ＋
γ０
２  （3）

式中，β为摩擦角；γ0 为刀具前角。

根据式（3），前角不变时，摩擦角与

剪切角成反比。结合图 15 可以推断

限制接触切削相较于普通切削，改善

了刀 – 屑间摩擦环境，有助于减小切

削热产生的同时，使得摩擦角减小，

剪切角增大。图 13 中切屑上红色高

温区域随着限制接触长度减小而缩

小的规律也证明了这一点。同理，在

限制接触切削中，随着限制接触长度

减小，剪切角增大，表明在适当范围

内减小限制接触长度能有效改善切

削性能，而且其效果受限制接触长度

的影响较为明显。

3.3　不同限制接触形状对限制接触

         切削的影响

3.3.1　刀 – 屑接触情况

图 16 展示了不同限制接触刀具

在切削过程中的刀 – 屑接触情况。根

据变限制接触长度结构在切屑根部的

接触效果，不同形状的限制接触结构

均能实现刀具与切屑的可控接触，而

变限制接触会发挥比传统限制接触更

进一步缩小刀 – 屑接触区域的优势。

3.3.2　切削力

图 17 展示了不同限制接触刀具

在切削过程中产生的切削力分量对

比结果。可知，变限制接触长度刀

具相比于传统限制接触刀具能进一

步降低切削力分量，这可以归结于

变限制接触刀具有更小的理论限制

接触面积。在变限制接触刀具中 R–
TRCT、DTRCT、TRCT 的主切削力

和进给力依次减小，说明变限制接触

形状对限制接触作用也有一定的影

响，且在本文设计的限制接触形状

中，TRCT 的梯形限制接触形状减小

切削力的效果最好。

3.3.3　切削温度

图 18 展示了不同限制接触形状

图 14　在不同限制接触长度下跟踪点

温度的变化情况

Fig.14　Temperature variation of tracking 
points at different restricted contact lengths

图 15　不同限制接触长度下切削过程的剪切角

Fig.15　Shear angle of cutting process at 
different restricted contact lengths

图 13　不同限制接触长度产生的切削温度分布情况

Fig.13　Temperature distribution in restricted contact zone under different restricted 
contact lengths
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对切削温度分布的影响，通过对比

发现，相较于 RRCT，变限制接触长

度刀具可明显减小工件上的高温区

域，表明变限制接触长度刀具有比传

统限制接触刀具进一步降低切削热

产生的优势。同时跟踪点处温度变

化也证明了变限制接触长度刀具能

减少已加工表面的温度，由图 19 可

知，TRCT 在已加工表面上有最低的

切削温度。而在相同理论限制接触

面积下，由 TRCT 切削时跟踪点

处温度值会比 DTRCT 的低，表明

TRCT 对已加工表面的热影响更

小。这也表明了即使在理论接触

面积相等的情况下，不同限制接

触形状仍会对切削温度有较大影

响。

此外，从刀具表面的温度分布也

证明了限制接触形状对切削温度有

重要影响。图 20 显示了不同限制接

触刀具前刀面上的温度分布情况，可

见，随着限制接触面积减小，前刀面

上红色高温区域缩小，而限制接触形

状的改变，也会让前刀面上的高温区

域产生变化，证实了限制接触形状不

光对加工区域的温度产生影响，而且

对前刀面上温度的分布也有着重要

意义。

3.3.4　剪切角

图 21 展示了不同限制接触刀具

在切削过程中的剪切角。可知，变限

制接触刀具的剪切角大于 RRCT，表

明变限制接触结构相比传统限制接

触结构能增大剪切角，减小材料变形

程度，有助于切削力减小，这能够通

图 16　在切削过程中不同限制接触刀具在

切屑根部所产生的刀 – 屑接触区域

Fig.16　Tool–chip contact area at chip root 
produced by different restricted contact tools

图 17　不同限制接触刀具切削过程中产生

主切削力和进给力的对比结果

Fig.17　Results comparison of main cutting 
forces and feed forces generated by different 

restricted contact cutting tools

图 18　不同限制接触长度刀具产生的切削温度分布情况

Fig.18　Temperature distribution in restricted contact machining under different restricted 
contact cutting tools

图 19　不同限制接触刀具对跟踪点的温度

变化影响

Fig.19　Temperature variation of tracking 
points under different restricted contact 

cutting tools

图 20　不同限制接触刀具前刀面上的温度

分布情况

Fig.20　Temperature variation on tool rake 
face for different restricted contact 

cutting tools
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过图 17 中变限制接触刀具与传统限

制接触刀具切削力的对比得到验证，

揭示了变限制接触刀具减小切削力

作用的内在机理。

利用式（3）对剪切角进一步分

析，当前角相同时，剪切角的变化与

摩擦角有关。由此可以推断变限制

接触结构通过减小摩擦角，使得剪切

角增大，切削性能得到改善。摩擦角

的减小说明变限制接触切削的刀 –
屑间摩擦情况优于传统限制接触切

削，可由图 20 中的结果证实。图 20
中变限制接触刀具的红色高温区域

要明显小于传统限制接触刀具，表明

变限制接触结构能减小刀具表面的

温度，优化刀 – 屑间摩擦接触环境，

减小切削热。

另一方面，在变限制接触刀具

中，TRCT 的剪切角最大，其对应的

摩擦角最小，表明 TRCT 的变限制结

构更有利于改善切削性能和刀 – 屑

间摩擦情况，以及 TRCT 限制接触形

状的设计更合理。

4　切削试验验证

4.1　切削力

在前文通过有限元模型分析了

变限制接触长度刀具对切削性能的

TRCT 比 DTRCT 能更有效地减小

主切削力和进给力，表明限制接触

形状也会对限制接触作用产生影

响。相比于切削试验中的其他刀具，

TRCT 的切削力分量最小，说明梯形

限制接触形状减小切削力的效果最

好，为后续限制接触形状设计提供

参考依据。

4.2　切削温度

不同限制接触形状除了对切削

力分量和摩擦性能有重要影响外，对

切削温度的降低也有重要意义。图

23 显示了不同刀具在切削过程中的

红外热成像图，可以发现普通刀具在

加工过程中产生的温度明显高于限

制接触刀具产生的温度。普通刀具、

传统限制接触刀具、变限制接触刀具

的最高切削温度依次降低，且高温区

域的面积也依次减小，这与图 18 切

削仿真的工件温度分布和图 19 的跟

踪点的最高温度变化规律一致，由此

证明了限制接触切削模型仿真结果

的准确性。

5　结论

本文建立了普通刀具、传统限制

接触刀具、变限制接触长度刀具的切

削仿真模型，通过切削力和切削温度

分析了限制接触刀具在切削过程中

的作用，并辅以切削试验进行验证，

获得了切削参数（切削速度和切削厚

改善作用，本节将通过试验继续对不

同刀具的切削性能进行分析。图 22
展示了在切削速度 79.2 m/min、进给

量 0.2 mm/r、切削深度 2 mm 时不同

刀具产生的主切削力和进给力。

对比分析后可以发现，在相同切

削参数下，限制接触刀具产生的主切

削力和进给力均明显小于普通刀具，

表明限制接触结构能有效减小切削

力。相较于普通刀具，限制接触刀具

的主切削力能减小 14.37%~27.01%，

进给力能减小 22.3%~36.69%，这主

要归结于限制接触结构对切削性能

和刀 – 屑间摩擦特性的改善。结合

实际切削试验和上述仿真结果，不同

限制接触刀具切削力分量的仿真和

试验结果呈现出一致的变化趋势，

表明有限元仿真结果与实际切削试

验结果比较接近，有限元仿真能有

效反映实际切削中的现象规律，使

得有限元分析结论具备指导实际切

削的价值。另一方面，相比于传统

限制接触刀具，变限制接触长度刀

具产生的主切削力和进给力更小，

且刀具的理论接触面积越小，切削

力分量减小幅度越大，表明理论接

触面积是影响限制接触作用的重要

因素。而在相同理论接触面积下，

图 21　不同限制接触刀具切削过程的剪切角

Fig.21　Shear angle of cutting process employing different restricted contact cutting tools

图 22　不同刀具产生的切削力分量

Fig.22　Cutting force components for 
different cutting tools 

500 μm

hD =26.2°

tch

（b）R-TRCT

500 μm
hD =27.3°

tch

（c）DTRCT

500 μm

hD =29.5°

tch

（d）TRCT

500 μm

hD =25.7°

tch

（a）RRCT



452023年第66卷第5期·航空制造技术

切削模拟仿真Cutting Simulation

工件

e=0.26 温度/℃

（a）CT

工件

e=0.26 温度/℃

（b）RRCT

工件

e=0.26 温度/℃

（c）R-TRCT

e=0.26

工件

温度/℃

（d）DTRCT

工件

e=0.26 温度/℃

（e）TRCT

320

280

240

200

160

120

切
削

温
度

/℃

294.7

246.8
226 218.2

203.8

CT

R-
TRCT

RRCT

DTRCT
TRCT

刀具类型

（f）红外热像结果

度）、限制接触长度、限制接触形状与

切削热力特性之间的关系，得出的结

论如下。

（1）通过对不同切削参数的有

限元仿真结果分析，发现在一定切削

参数下普通切削的刀 – 屑接触长度

越长，限制接触切削减小接触长度的

作用越明显，切削力和切削温度减小

幅度越大。对于不同限制接触刀具，

随着限制接触长度和理论限制接触

面积减小，切削力减小，切削温度降

低。

（2）限制接触刀具能通过改善

刀 – 屑接触的摩擦条件来影响加工

过程中刀具的切削力和刀 – 屑接触

面的切削热，从而达到改善切削性能

的目的。

（3）基于仿真结果和切削试验，

研究了限制接触形状对切削热力特

性影响，在 4 种限制接触形状中，理

论限制接触面积越小，切削力越小，

切削温度越低；具有相同理论限制

接触面积时，TRCT 的切削力最小，

切削温度最低。考虑到更小的切削

力和切削温度有利于提高切削性能、

改善刀 – 屑间接触摩擦、减少刀具磨

损和延长刀具寿命，TRCT 的限制接

触形状更合理。

（4）本文通过建立有限元切削

仿真模型，获得了与切削试验结果规

律较吻合的模拟结果，探明了限制接

触刀具改善切削性能的作用机理，为

变限制接触长度刀具结构设计优化

以及刀具匹配切削参数的选择提供

了重要参考依据。
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Simulation and Experiment Research of Force and Thermal Characteristics on 
Restricted Contact Cutting

LI Zizhao, DENG Wenjun, PANG Xueqin
(South China University of Technology, Guangzhou 510641, China)

[ABSTRACT]　316L austenitic stainless steel is widely used in aerospace because of its excellent mechanical properties 
and corrosion resistance. However, work hardening and harsh tool-chip contact environments lead to decreased tool life 
and machining efficiency. In this paper, finite element simulation and cutting experiments of restricted contact cutting 
were constructed to explore the effect of restricted contact tools on the force and thermal characteristics of the machining 
process. The effect of cutting and restricted contact parameters was investigated through the establishment of the finite 
element simulation model of restricted contact cutting, and the action mechanism of variable restricted contact structure 
was clarified. It indicated that the variable-length restricted contact structure can effectively reduce the cutting force and 
temperature and improve the cutting performance, among which the trapezoidal restricted contact structure has the best 
effect on improving cutting performance. The result, which was validated by cutting experiments and proved the reliability 
of the finite element simulation, offers the basis for optimizing the structure of the restricted contact tool.
Keywords: Restricted contact cutting; Variable-length restricted contact tool; Finite element simulation; 316L austenitic
                    stainless steel; Force and thermal characteristics
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  副教授，博士，主要研究方向为数控

机床精度控制、轨迹计算和加工仿真。

数控加工仿真技术依赖于多种

先进技术的交叉集成，通过计算机技

术与虚拟现实技术建立加工仿真环

境，结合数控技术与运动算法实现仿

综上所述，数控加工仿真技术在

三维仿真引擎与模型切削算法方面

已形成较为完整的技术体系，但在机

床运动位姿计算上还存在精度不足，

如未考虑数控系统指令模式、加减速

控制以及机床几何误差等约束条件。

针对上述问题，本文基于五轴机床拓

扑结构，重点考虑仿真空间中对于刀

具运动轨迹密化计算与时间标记计

算，并引入五轴数控机床运动轴几何

误差参数，研究机床仿真模型实际位

姿变换矩阵，保证机床仿真运动过程

的准确性。

1　五轴数控机床仿真运动
      位姿计算流程

五轴数控机床仿真运动位姿计

算方法主要用于对机床仿真运动过

程的精确控制，其实现需要借助于对

机床仿真拓扑结构定义、刀具位姿仿

真密化计算与机床部件运动位姿计

算。计算流程如图 1 所示。

面向五轴数控加工仿真的机床运动位姿算法研究*

江　磊，张越新凯，梁　彬，丁国富
（西南交通大学，成都 610031）

[ 摘要 ]　数控加工仿真是制造业发展过程中数字化与智能化的集中体现，然而现有研究在机床运动位姿计算精度上

还存在不足，如未考虑数控系统指令模式、加减速控制以及机床几何误差等约束条件。针对上述问题，本文对五轴机

床仿真运动算法进行研究，首先对五轴数控机床拓扑结构、模型和坐标系进行了完整定义，在此基础上探索了基于数

控系统指令模式的刀具轨迹仿真密化以及相应的时间标记计算方法，并结合五轴数控机床几何误差模型，得到了更

符合实际几何状态的机床模型运动位姿。通过对仿真机床实例的拓扑结构建模、刀位轨迹仿真密化以及机床模型位

姿计算，对所提出的机床运动位姿算法进行了验证，证明该算法的可行性和有效性。

关键词：五轴数控机床；加工仿真；刀位轨迹；运动位姿；运动算法

DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.05.047

真机床的运动控制。由于数控加工

仿真技术可实现机床加工状态的预

先分析与工艺优化，并且五轴数控加

工由于刀具位姿和机床运动的动态

可变，因此五轴数控机床加工仿真技

术的应用需求愈加迫切。

数控加工仿真技术包括三维仿

真引擎、模型切削算法以及机床运

动位姿计算等。针对三维仿真引擎，

现有的研究主要围绕于 Dexel 表达

法 [1–2]、离散矢量求交法 [3]、三角面片

离散法 [4] 等仿真引擎算法展开，并

成功搭建了图形学仿真环境。围绕

模型切削算法，目前的研究主要针对

布尔运算 [5]、四叉树表达法 [6]、八叉

树表达法 [7] 等，实现了对模型体的

高精度切削仿真。而在机床运动位

姿计算方面，Bohez[8]、彭健钧 [9]、肖

通 [10] 等对五轴数控机床刀具运动仿

真算法进行了研究，采用刀具扫描体

的方式表达刀具运动轨迹，但未能对

刀具仿真运动轨迹进行精确表达。

引文格式：江磊, 张越新凯, 梁彬, 等 . 面向五轴数控加工仿真的机床运动位姿算法研究[J]. 航空制造技术, 2023, 66(5): 47–55.
JIANG Lei, ZHANG Yuexinkai, LIANG Bin, et al. Research on motion position and attitude algorithm of machine tool for 
five-axis CNC machining simulation[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2023, 66(5): 47–55.

* 基金项目：四川省重点研发计划（23ZDYF0244）。
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（1）五轴数控机床仿真拓扑结

构定义。

五轴数控机床运动结构可视为

3 个平动进给轴与 2 个转动进给轴

的串联运动形式，共同实现刀具相对

工件的位姿变化。为了实现仿真机

床建模，将机床运动轴定义为运动节

点和与之固联的几何模型，以及依附

于其节点坐标系、模型坐标系、编程

坐标系等。

（2）基于数控系统的刀具位姿

仿真密化。

为了实现基于 NC 程序驱动的

加工仿真过程，需要按照机床数控系

统规则，从 NC 程序中提取机床运动

数据。但是，目前 NC 程序段中的运

动数据均为低密度的离散数据，若直

接使用不仅将导致无法形成连续的

仿真运动过程，而且运动轨迹与真实

机床运动过程存在较大的偏差。因

此，需要将机床运动数据转换为刀具

位姿数据，并进行仿真密化计算、时

间标记计算与转动轴转角计算，从而

获得较为平滑的机床模型运动数据。

（3）基于仿真坐标系的机床模

型运动位姿计算。

以平滑后的机床模型运动数据

与机床拓扑结构为基础，推导机床仿

真运动传递关系，获得机床模型理论

位姿计算方法，结合机床实际运动轴

几何误差项，获得机床模型实际位姿

计算方法。

2　五轴数控机床仿真拓扑
      结构定义

2.1　拓扑结构定义

数控机床运动系统是由夹具、

工作台、床身、各进给轴、刀具等组

成的具有精密运动控制的复杂机械

系统 [11]。由刚体的多体运动学理论

可知，五轴数控机床的每个运动部件

均可简化为对应的拓扑节点 [12]。拓

扑节点分为运动型与功能型（即主

轴、刀具、夹具、毛坯、工件、床身等）

两种，其中运动型拓扑节点可进一

步分为平动型（即机床 X、Y、Z 平动

轴）与转动型（即机床 A、B、C 转动

轴）。在进行机床仿真运动位姿计算

时，为了描述机床运动的层级传递关

系，定义机床床身节点层次为 0 级，

其余节点按联接关系依次进行层次

编号，直到刀具和毛坯节点结束，形

成机床床身到工件和机床床身到刀

具的两条单向运动链。以拓扑结构

为 WYXZCAT 的五轴数控机床为例，

其拓扑结构如图 2 所示。

2.2　机床模型定义

机床模型为数控机床部件在仿

真空间中的几何映射 [13]，仿真机床

通常使用三维模型导入（如 stl、igs
等格式的三维模型文件）或者参数

化建模的方式构建。虽然实际上机

床结构复杂，但是很多机床部件（如

液压部件、机床外壳等）并没有直接

参与加工仿真中的工件切除，可在不

丢失仿真功能精度的条件下对机床

模型进行简化。因此，可将数控机床

仿真模型简化为运动轴模型、主轴模

型、刀具模型、毛坯模型以及工作台

模型等，模型实例如图 3（a）所示。

模型的位姿依附于对应的拓扑节点，

并随节点位姿变化而变化。可以通

过机床模型外表面的几何特征参数

图 2　五轴数控机床拓扑结构（以 WYXZCAT 为例）

Fig.2　Topology structure of five-axis CNC machine tool (take WYXZCAT as an example)

图 1　五轴数控机床仿真运动位姿计算流程

Fig.1　Calculation flow of simulation movement position and attitude of five-axis 
CNC machine tool
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（a）模型实例 （b）模型表面几何特征

对加工过程进行碰撞干涉检测，模型

表面特征如图 3（b）所示。

2.3　机床仿真坐标系定义

按照右手直角笛卡尔坐标系的

定义规则，定义下列坐标系，并通过

坐标系的原点和坐标轴矢量表达其

空间位姿关系。

（1）仿真坐标系定义。

为了在仿真空间中准确统一地

描述机床运动，定义固定在仿真空间

内的仿真坐标系 SCS，定义点 OSCS

为其坐标系原点，矢量 VX_SCS、VY_SCS、

VZ_SCS 表达其坐标轴方向。仿真坐标

系位姿参数数据如表 1 所示。

（2）编程坐标系定义。

为了实现在 NC 驱动下的机床

仿真运动与实际运动的一致性，满足

机床加工工艺要求，定义编程坐标系

PCS，其也为刀具位姿仿真密化计算

的坐标基准。定义点 OPCS 为其坐标

系原点，矢量 VX_PCS、VY_PCS、VZ_PCS 表

达其坐标轴方向。编程坐标系位姿

参数数据如表 2 所示。

（3）节点坐标系定义。

为了准确描述拓扑节点的坐标

和方向，在节点上固联对应的节点

坐标系NCS。以平动轴节点X为例，

定义点 OX_NCS 为其坐标系原点，矢

量 VX_X_NCS、VX_Y_NCS、VX_Z_NCS 表 达

其坐标轴方向。平动轴节点 X 坐

标系位姿参数数据如表 3 所示。其

他节点坐标系定义与之类似，不再

赘述。

（4）模型坐标系定义。

为了准确描述机床各模型的坐

标和方向，在模型上固联对应的模型

坐标系 UCS。在同一节点下可包含

多个模型，需对其进行编号。以平动

轴节点 X 下的第 n 个模型为例，定

义点 OX_n_UCS 为其坐标系原点，矢量

VX_X_n_UCS、VY_X_n_UCS、VZ_X_n_UCS 表达其

坐标轴方向。平动轴节点第 n 个模

型的模型坐标系位姿参数数据如表

4 所示。其他模型坐标系定义与之

类似，不再赘述。

图 3　机床模型实例

Fig.3　Example of machine tool model

表 1　仿真坐标系位姿数据

Table 1　Simulated coordinate system position and attitude data

位姿名称 位姿参数 位姿数据

坐标系原点 OSCS （0，0，0）

X 轴矢量 VX_SCS （1，0，0）

Y 轴矢量 VY_SCS （0，1，0）

Z 轴矢量 VZ_SCS （0，0，1）

表 2　编程坐标系位姿数据（基于仿真坐标系）

Table 2　Programmatic coordinate system position and attitude data (based on a simulated 
coordinate system)

位姿名称 位姿参数 初始位姿数据

坐标系原点 PPCS （0，0，0）

X 轴矢量 VX_PCS （1，0，0）

Y 轴矢量 VY_PCS （0，1，0）

Z 轴矢量 VZ_PCS （0，0，1）

表 3　平动轴 X 节点坐标系位姿数据（基于仿真坐标系）

Table 3　Position and attitude data of translation axis X node coordinate system (based on a 
simulated coordinate system)

位姿名称 位姿参数 初始位姿数据

坐标系原点 OX_NCS （0，0，0）

X 轴矢量 VX_X_NCS （1，0，0）

Y 轴矢量 VX_Y_NCS （0，1，0）

Z 轴矢量 VX_Z_NCS （0，0，1）

位姿名称 位姿参数 初始位姿数据

坐标系原点 PX_n_UCS （0，0，0）

X 轴矢量 VX_X_n_UCS （1，0，0）

Y 轴矢量 VY_X_n_UCS （0，1，0）

Z 轴矢量 VZ_X_n_UCS （0，0，1）

表 4　平动轴 X 节点模型坐标系位姿数据（基于仿真坐标系）

Table 4　Position and attitude data of translation axis X node model coordinate system 
(based on a simulated coordinate system)
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3　基于数控系统的刀具轨迹
      仿真密化计算

不同数控系统的刀位轨迹插补

算法存在差异，并且同一数控系统也

存在不同插补模式。以西门子 840D
五轴数控系统为例，其 G01 指令存

在线性插补 ORIAXES、大圆插补

ORIVECT、锥 面 插 补 ORICONCW　

3 种模式。为了确保机床仿真运动

的准确性，需在 NC 程序离散的位姿

数据基础上，对不同数控运动指令的

刀具位姿进行密化。本文以 G01 指

令的大圆插补模式为例，说明刀具轨

迹仿真密化的计算流程。

3.1　刀具轨迹仿真密化计算流程

刀具位姿仿真密化计算分为 NC
程序解析、密化次数计算、刀具轨迹

仿真密化位姿计算增减内容、刀具轨

迹仿真密化时间标记计算与机床转

动轴转角计算 5 个步骤，其流程如图

4 所示。

（1）NC 程序解析。

根据西门子 840D 数控系统定

义，NC 程序的指令包括各种功能字

符与运动数据。由于仿真密化计算

仅对 NC 程序中的运动数据进行处

理，故需对运动数据进行提取，称该

过程为 NC 程序解析。

（2）密化次数计算。

定义刀位点间的密化间距 λ和
刀轴间的密化转角 φ。将密化位姿

计算精度值作为输入项，对密化间距

λ和密化转角 φ进行等分，将两者等

分次数进行比较，更大值即为密化次

数 q。
（3）刀具轨迹仿真密化位姿计

算。

通过机床多体运动学计算方式，

将 NC 运动数据转变为刀轴矢量数

据，并在此基础上进行刀位坐标和刀

轴矢量的密化计算，得到密化后的刀

具位姿数据。

（4）刀具轨迹仿真密化时间标

记计算。

通过 S 型加减速控制对密化后

的刀具位姿数据进行运动规划，建立

密化后运动数据与运动时间的关系，

获得刀具轨迹仿真密化时间标记。

（5）机床转动轴转角计算。

将密化后的刀轴矢量通过机床

多体运动学逆运算，得到密化后的刀

轴矢量对应的机床转动轴转角。

3.2　刀具轨迹仿真密化位姿计算

在完成 NC 程序解析和密化

次数计算的基础上，结合大圆插补

ORIVECT 所具备的扇形刀具轨迹特

征，完成对刀轴矢量与刀尖点坐标的

密化计算。

（1）刀轴矢量转换。

设 NC 程序解析得到的第 m 行

程序的转角数据为 Cm、Am，则该行程

序转角数据的目标刀轴矢量为
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 （1）

（2）刀轴矢量与坐标密化计算。

根据第 m 行与第 m–1 行刀轴矢

量 VPCS_m、VPCS_m–1 及密化次数 q，可
得到刀具位姿仿真密化过程中的刀

轴矢量递增角度为

书书书
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根据递增角度 θ进行刀轴矢量

密化计算，可得第 m 行 NC 程序运动

数据的第 t 段刀轴矢量密化结果为
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设 NC 程序解析得到的第 m 行

与第 m–1 行程序的刀尖点数据为

（Xm，Ym，Zm）与（Xm–1，Ym–1，Zm–1），得到

密化后的第 t 段刀尖点坐标为

PPCS_m_t = (PPCS_m–PPCS_m–1)/q （4）
3.3　刀具轨迹仿真密化时间标记

         计算

不同的数控系统对于刀具轨迹
图 4　刀具位姿仿真密化计算流程

Fig.4　Tool position and attitude simulation densification calculation process
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控制，不仅包括刀具位姿控制，而且

还包括刀具进给加减速控制。为了

准确对刀具轨迹运动过程进行仿

真，将根据数控系统的加减速控制

策略，在刀具密化位姿计算的结果

上完成对应的时间标记计算。S 型

加减速控制是一种数控系统比较

常见的控制策略 [14]，本文以常用的

S 型加减速为例说明具体的计算过

程。

将 S 型加减速简化为变加速段、

匀速段、变减速段 3 个阶段。根据第

m 行 NC 程序起止刀具位姿数据，其

在 3 个阶段的位移量与运动速度关

系可表达为

书书书

�

�����

�

�

�������

�

���

�����

�

�

�������

�

�������

�

���

�����

�

�

�������

�

�������

����

�������

�

��

�������

��

�������













�

��� （5）
式中，SPCS_m 为第 m 行起止点的距离；

SPCS_m_1、SPCS_m_2、SPCS_m_3 为第 m 行密

化后的变加速段、匀速段、变减速段的

位移量；F 为指令进给速度；vPCS_s 为

程序起始速度；vPCS_e 为程序终止速

度；TPCS_m_1、TPCS_m_2、TPCS_m_3 为 第 m
行密化后的变加速段、匀速段、变减

速段的运动时间。

进一步可得第 m 行密化后的刀

具位姿在 3 个阶段所对应的整体运

动时间为
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式中，aPCS 为仿真运动加速度。

定义刀具每段密化位姿在第

m 行的时间标记 tPCS_m_t，根据刀具

密化位姿在不同的加减速阶段，可

得
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4　基于仿真坐标系的机床
      模型位姿计算

4.1　机床模型理论位姿计算

为准确描述机床仿真运动，采用

齐次坐标变换矩阵计算各节点相对

初始状态的位姿变化量，其中平动轴

节点运动变换矩阵如式（8）~（10）
所示。
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式中，SXPCS_m_t、SYPCS_m_t、SZPCS_m_t 为

第 m 行第 t 段密化后平动轴运动量；

M 为平移运动。转动轴节点运动变

换矩阵如式（11）~（13）所示。
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式中，APCS_m_t、BPCS_m_t、CPCS_m_t 为第 m
行第 t 段密化后转动轴运动量；R 为

旋转运动。

根据节点的拓扑层级，借助节点

运动变换矩阵表达各拓扑结构节点

的位姿传递关系，可得机床模型理论

位姿计算的运动变换矩阵，如表 5 所

示。

4.2　考虑几何误差的机床模型实际

         位姿计算

为了进一步提高仿真机床运动

与实际机床运动的一致性，在仿真

机床模型理论位姿计算的基础上，
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引入实际机床几何误差项。参考

五轴数控机床几何误差项的详细描

述 [15–17]，定义机床运动型节点的误差

矩阵分别 TM（X）_e、TM（Y）_e、TM（Z）_e、

TR（A）_e、TR（B）_e 和 TR（C）_e，根据机床

模型理论位姿计算矩阵，可得仿真机

床模型的实际位姿计算变换矩阵如

表 5 所示。

5　应用验证

本文以拓扑结构为 WYXZCAT
的大型龙门式五轴数控机床为例

进行仿真验证。为了简化节点建

模过程，各节点坐标系坐标轴矢量

均与仿真坐标系相同，如表 6 所

示。

为了简化模型建模过程，实例中

的各节点只附属 1 个模型。根据机

床的具体结构关系，对各模型坐标系

进行了调整。调整后的机床模型位

姿参数如表 7 所示。模型位姿调整

实例如图 5 所示。

对某 NC 程序进行解析，程序部

分示例如图 6 所示。

提取 NC 程序中未密化的仿真

运动数据，进行刀轴矢量转换与密化

次数计算，获得密化次数q为100次，

进行刀具轨迹位姿仿真密化计算，密

化结果如图 7 所示。

设定进给速度 F 为 1000 mm/
min，程序起始速度 vPCS_s 与程序终止

速度 vPCS_e 为 0，仿真运动加速度 aPCS

为 500 mm/s2，并进行仿真密化时间

标记计算与转动轴转角计算，其计算

结果如图 8 所示。

基于密化后的机床仿真运动数

据，结合表 5 中机床模型理论位姿计

算方法，得到机床模型理论位姿数据

如表 8 所示。

依据所测量的五轴数控机床

运动轴几何误差数据，结合机床

模型实际位姿变换矩阵，可得到

机床模型实际位姿数据，如表 9 所

示。

表 5　机床模型理论位姿和实际位姿计算变换矩阵（以机床拓扑结构 WYXZCAT 为例）

Table 5　Transformation matrix for calculating theoretical and actual position and attitude of 
machine tool model (take WYXZCAT as an example for machine tool topology)

节点名称
所属节点的模型位姿计算变换矩阵

理论位姿 实际位姿

Y TT1_Y =TM（Y） TT1_Y =TM（Y）_eTM（Y）

X TT2_X =TM（X）TT1_Y TT2_X =TM（X）_eTM（X）TT1_Y

Z TT3_Z =TM（Z）TT2_X TT3_Z =TM（Z）_eTM（Z）TT2_X

C TT4_C =TR（C）TT3_Z TT4_C =TR（C）_eTR（C）TT3_Z

A TT5_A =TR（A）TT4_C TT5_A =TR（A）_eTR（A）TT4_C

S TT6_S =TT5_A TT6_S =TT5_A

T TT7_T =TT6_S TT7_T =TT6_S

表 6　调整后的机床节点坐标系位姿参数（基于仿真坐标系）

Table 6　Adjusted position and attitude parameters of machine tool node coordinate system 
(based on simulation coordinate system)

表 7　调整后的机床模型坐标系位姿数据

Table 7　Adjusted position and attitude data of machine tool model coordinate system

节点名称 节点坐标系位置 /mm X 轴矢量 Y 轴矢量 Z 轴矢量

Y OX_NCS（0，0，0） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

X OY_NCS（0，0，0） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

Z OZ_NCS（0，0，0） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

C OC_NCS（0，0，2800） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

A OA_NCS（0，–75，2800） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

模型名称 模型坐标系位置 /mm X 轴矢量 Y 轴矢量 Z 轴矢量

Y 节点模型 PY_1（1575，–1500，6000） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

X 节点模型 PX_1（375，3100，2550） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

Z 节点模型 PZ_1（–1500，–1500，5000） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

C 节点模型 PC_1（–1500，–1500，–1300） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

A 节点模型 PA_1（1500，1575，1300） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

图 5　模型坐标系位姿调整前后对比

Fig.5　Position and attitude adjustment example of model coordinate system

（b）调整后（a）调整前

A轴
C轴

X 轴

Z轴

Y 轴
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图 6　NC 程序示例（部分）

Fig.6　NC program example (part)
图 7　密化后刀具位姿数据（部分）

Fig.7　Tool position and attitude data after 
densification (part)

图 8　密化后运动数据（部分）

Fig.8　Motion position and attitude after 
densification (part)

表 8　机床模型理论位姿数据（NC 程序第 7 行局部密化段）

Table 8　Theoretical position and attitude data of machine tool model (local densification section in line 7 of NC program)

表 9　机床模型实际位姿数据（NC 程序第 7 行局部密化段）

Table 9　Actual position and attitude data of machine tool model (local densification section in line 7 of NC program)

段数 节点类型 模型坐标系原点 /mm X 轴矢量 Y 轴矢量 Z 轴矢量

13

X （495，3220，2550） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

Y （1575，–1380，6000） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

Z （–1380，–1380，4120） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

A （–1380，–1380，–2180） （0.501，–0.672，–0.544） （–0.544，0.501，–0.672） （–0.672，–0.544，0.501）

C （1620，1695，420） （0.544，–0.728，0） （–0.728，0.544，0） （0，0，1）

14

X （505，3230，2550） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

Y （1575，–1370，6000） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

Z （–1370，–1370，4130） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

A （–1370，–1370，–2170） （0.493，–0.678，–0.544） （–0.544，0.493，–0.678） （–0.678，–0.544，0.493）

C （1630，1705，430） （0.544，–0.728，0） （–0.728，0.544，0） （0，0，1）

段数 节点类型 模型坐标系原点 /mm X 轴矢量 Y 轴矢量 Z 轴矢量

13

X （494.9724，3219.9975，2549.9571） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

Y （1574.9691，–1380.0185，5999.9469） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

Z （–1380.0311，–1380.0187，4119.9436） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

A （–1380.0355，–1380.0189，–2180.0597） （0.501，–0.672，–0.544）（–0.544，0.501，–0.672）（–0.672，–0.544，0.501）

C （1619.960098，1694.980857，419.9290998） （0.544，–0.728，0） （–0.728，0.544，0） （0，0，1）

14

X （504.9724，3229.9975，2549.9571） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

Y （1574.9967，–1370.016，5999.9898） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

Z （–1370.0002，–1370.0002，4129.9967） （1，0，0） （0，1，0） （0，0，1）

A （–1370.0044，–1370.0002，–2170.0033） （0.493，–0.678，–0.544）（–0.544，0.493，–0.678）（–0.678，–0.544，0.493）

C （1629.995598，1704.999757，429.9888） （0.544，–0.728，0） （–0.728，0.544，0） （0，0，1）
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根据机床模型实际位姿数据，可

得到机床仿真运动过程，如图 9 所

示。

6　结论

本文研究了基于五轴数控机床

仿真拓扑结构定义、刀具位姿仿真密

化计算、刀具轨迹仿真密化时间标记

计算与考虑五轴数控机床几何误差

的机床模型位姿计算，得到了如下结

论。

（1）针对五轴数控机床仿真

拓扑结构定义了节点、机床模型与

机床仿真坐标系，并对机床仿真运

动位姿表达的相关参数进行了定

义。

（2）针对刀具位姿仿真密化的

计算方法，对数控系统指令模式、密

化次数、矢量转换、刀轴矢量密化、刀

位坐标密化的计算方式进行了阐述，

保证了数控系统指令执行与机床仿

真运动的一致性。

（3）针对刀具轨迹仿真密化时

间标记的计算方法，采用简化后的 S
型曲线加减速算法，对密化后的刀具

位姿数据进行速度控制，通过建立时

间标记，实现对机床仿真运动时间的

精确控制。

（4）对机床模型的理论位姿计

算方法进行阐述，在机床模型仿真运

动过程中引入机床几何误差项，保证

机床仿真运动与实际机床运动的误

差一致性。
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切削模拟仿真Cutting Simulation

Research on Motion Position and Attitude Algorithm of Machine Tool for 
Five-Axis CNC Machining Simulation

JIANG Lei, ZHANG Yuexinkai, LIANG Bin, DING Guofu
(Southwest Jiaotong University, Chengdu 610031, China)

[ABSTRACT]　CNC machining simulation is the centralized embodiment of digitalization and intelligence in the 
development of manufacturing industry. But the existing research still has deficiencies in accuracy in the calculation 
of position and attitude of machine tool movement. Constraints such as command mode, acceleration and deceleration 
control of CNC system and geometric error of machine tool are not considered. For this issue, this paper studies the 
motion of five-axis machine tool simulation algorithm. Firstly, the topology, model and coordinate system of five-
axis CNC machine tool are completely defined. Secondly, the topology structure, model and coordinate system of 
five-axis CNC machine tool are defined completely. On this basis, the densification of simulation of tool position and 
attitude based on command mode of CNC system and the corresponding time marking calculation method are explored. 
Combining with geometric error model of five-axis CNC machine tool, the simulation position and attitude of the model 
movement process of the machine tool which is more in accordance with the actual geometric state of the machine 
tool are obtained. The proposed algorithm is validated by topological structure modeling, tool position simulation 
densification and position and attitude calculation of machine tool model considering geometric errors, which proves the 
feasibility and validity of the algorithm.
Keywords:  Five-axis CNC machine; Machining simulation; Tool path; Motion position and attitude; Motion algorithm
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任绪凯

  博士研究生，研究方向为金属材料

加工过程监测。

机器人砂带磨削是一种高效、高

质量的加工方式，与砂轮或切削加工

方式不同，砂带与弹性接触轮形成的

加工工具是柔性的，这赋予其加工复

杂曲面工件的独特优势 [1–2]，但也给砂

带磨削过程的控形、控性带来困难 [3]。

一方面，砂带磨削中的滑擦作用明

显 [4]，大多数磨削能在磨削区转变为

热量 [5]，柔性的接触状态使热量的分

布不均匀，给磨削温度预测及控制带

来困难，进而导致接触区受力大的部

位可能出现高温损伤。另一方面，磨

削去除量受局部接触状态的影响，然

而目前缺少快速获取局部接触状态

的方法。

砂带磨削中磨具与工件间的接

触一般认为是弹性接触方式 [6–8]，解

决弹性接触的方法可分为解析法、数

值法与数据驱动的方法。解析法是

将接触问题归纳为 Hertz 接触 [9] 问题

或 Signorini[10]、Lurie 等 [11] 接触问题。

在砂带的抛光加工中，砂带与工件表

面之间具有小的接触压力与摩擦力，

有学者将其看作是 Hertz 接触问题并

求解接触区的压力分布 [12–14]，即

书书书

Ｐ（ｘ，ｙ） ＝ Ｐ０ １ － ｘ( )ａ
２

－ ( )ｙｂ槡 ２

 （1）
式中，P0 为椭球体压力分布中心的

压力；a 为椭球体长半轴；b 为椭球

体短半轴。考虑到磨削过程中接触

区材料不断被去除，导致接触压力的

变化，Wang 等 [14] 进一步提出了停

留时间变化下的接触区压力分布，计

基于视觉与边界元法的复杂曲面砂带磨削
接触状态快速获取

任绪凯 1，2，3，余焕伟 1，陈仙凤 1，杜锡勇 1，王国彪 3，陈小奇 4

（1. 绍兴市特种设备检测院，绍兴 312071；
2. 绍兴市特种设备智能检测与评价重点实验室，绍兴 312071

3. 天津大学，天津 300072；
4. 上海交通大学，上海 200241）

[ 摘要 ]　机器人砂带磨削具有高的加工表面质量与效率，但是在加工复杂曲面部件时，难以确定的局部接触状态导

致加工过程的精度难以保证，限制了其在高端产业的应用。目前的局部接触状态计算方法难以满足加工中对计算效

率的要求。因此，本研究首先对比分析了 FEM 与 BEM 在计算接触状态方面的结果，提出采用机器视觉识别砂带上

的磨削痕迹得到磨削区宽度，并将其作为 BEM 的边界条件，最终实现了局部接触状态的快速获取。该方法能够在

1 s 内计算得到 18 mm×18 mm 区域大小，精度 0.2 mm 点云轮廓的接触状态，与 FEM 计算结果对比，最大误差不超

过 5.6%。

关键词：砂带磨削；局部接触状态；基于视觉；边界元法（BEM）；点云

DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.05.056

引文格式：任绪凯, 余焕伟, 陈仙凤, 等 . 基于视觉与边界元法的复杂曲面砂带磨削接触状态快速获取 [J]. 航空制造技术, 2023, 
66(5): 56–62.
REN Xukai, YU Huanwei, CHEN Xianfeng, et al. A fast method to obtain local contact status in belt grinding of complex 
surface based on vision and BEM[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2023, 66(5): 56–62.
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式中，xi 为平行长于半轴 a 的 x 轴上

的点；Pt 为接触压力；t 为停留时间；

vw 为工件移动速度。Wang 等 [15] 同

样将接触轮的变形简化为 Hertz 接

触问题，平板磨削试验结果表明准确

率不低于 96.9%。

Signorini 接触问题致力于解决

弹性 – 刚性体之间的接触状态问题，

与砂带磨削中的磨具 – 工件接触情

形类似。然而，使用积分法对以上两

种模型求解仍然是比较困难的，同时

将接触问题简化为简单的二维接触

问题，对于工件表面轮廓复杂的砂带

磨削加工来说，难以满足实际生产中

精确控形的需求。

有限元法（Finite element method，
FEM）是将连续的方程离散化进而

解决复杂的工程问题 [16]。在解决多

体接触问题上，商业有限元软件多

以节点到表面（Node-to-Surface）形

式处理物体间的接触问题。对 FEM
来说，离散化的程度一般决定了最

终的计算精度，同时也是计算耗时

多少的主要因素。在忽略时间成本

的前提下，FEM 在解决静态、准静态

接触问题上具有比较高的准确度。

Schröder 等 [17] 通过改进 FEM 解决

了具有 Tresca 摩擦现象的 Signorini
接触问题，砂带磨削水龙头试验结果

证明考虑摩擦现象计算得到的接触

状态更加准确，虽然 FEM 能够比较

准确地计算三维、任意形状工件的接

触状态，但是时间成本较高，一次接

触状态仿真计算短则数分钟，长则数

小时乃至数天。为解决 FEM 计算

效率问题，Weinert 等 [18] 引入误差自

主控制的有限元思想，即在接触区自

主划分高密度网格，而非接触区划分

粗网格，以此提高计算效率。Blum[19]

和 Suttmeier[20] 等同样引入自适应网

格划分技术来提高 FEM 计算接触

状态的效率。但优化后的 FEM 仍

然需要较长的时间来获取接触状态

计算结果。考虑到接触状态分析中

已有研究只对工件表面的受力状态

感兴趣，而内部的应力状态则不是

计算目标，采用边界元法（Boundary 
element method，BEM）则能体现出

这种优势 [21]，只需要划分、求解工

件表面网格节点，极大缩减计算量。

BEM 需要利用格林公式与基本解建

立变形网格与外部力的积分方程，边

界条件为在边界处的网格受外力为

0，但是接触边界仍然需要迭代的方

式计算得到，因此许多研究工作致力

于提高迭代的效率或缩减迭代步骤。

考虑到 FEM 和 BEM 在快速获

得接触状态方面的不足，有学者提出

采用数据驱动的技术将繁琐耗时的

计算过程采用机器学习模型进行代

替 [22–23]，仿真得到的接触状态结果用

来训练机器学习模型。Zhang 等 [24–25]

将获取接触问题看作是由磨具与工

件间的距离信息到接触状态的回归

问题，采用 SVR 建立预测模型，模型

的输入为特别选择的接触体间的距

离信息。模型的预测误差不超过 5%，

一次接触状态的预测时间为 1 s 左

右，远高于数值法计算效率（15 min
左右）。Lipiński 等 [26] 同样提出了一

个基于改进的神经网络模型进行接

触状态预测的方法，测试结果表明该

方法在预测磨削接触状态上表现优

异。

综上，目前国内外在求解砂带磨

削中接触状态时，广泛采用简化接

触模型并结合数值法通过迭代计算

得到结果，此种方法效率低，过度的

简化难以满足高精度磨削加工要求；

引入机器学习算法建立工件轮廓与

接触状态映射模型是一种高效率的

得到接触状态的方法，然而可能的接

触范围难以界定，容易陷入局部最

优。获取大量的、可靠的训练数据

集也是建立机器学习模型预测接触

状态的难点。此外，未考虑到磨具

弹性参数的方法在计算接触状态时，

实用性难以保证。因此，为了高效准

确地计算砂带磨削接触状态，本研究

引入视觉获得接触区域宽度，结合

BEM 快速计算得到接触状态。

1　基于数值法的接触状态计算

1.1　基于 FEM 的接触状态计算

要想获得磨削复杂曲面工件的

高精度接触状态，需要建立磨具与工

件的三维模型。考虑到工件轮廓的

复杂性，无法将模型简化为二维进行

数值求解，在 ABAQUS 有限元分析软

件平台建立三维模型并求解。模型如

图 1 所示，工件与磨具的接触姿态通

过调整工件的角度确定。磨具由多孔

PU 轮与砂带组成，可以看作为具有确

定力学参数的弹性体，力学参数通过

简单试验对比 FEM 模型得到。最终

得到的 FEM 设置参数如表 1 所示。

1.2　基于 BEM 的接触状态计算

磨削过程中的接触是动态的、时

变的，对计算的速度要求很高，FEM

图 1　有限元模型

Fig.1　Finite element model

表 1　有限元模型参数

Table 1　Parameters of finite element model

参数 磨具 工件

密度 /（g·mm–3） 0.0011 0.00824

杨氏模量 /MPa 6.2 2.04×105

泊松比 0.47 0.3

单元类型 C3D8R C3D8R
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难以满足加工过程中接触状态快速获

取的要求。在 FEM 的基础上，BEM
被发展起来。与 FEM 不同的是，BEM
仅需要将物体表面离散化，内部无网

格、无节点，因此极大缩减了计算量。

忽略摩擦力与切向应力，如图 2 所示，

Love 等 [27] 分析了均匀法向压力下，范

围为 –a ≤ x ≤ a，–b ≤ y ≤ b 平面内

任意一点 p（x，y，z）在 z 方向上的位

移与点 A、B、C、D 的关系为
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 （3）
当上述结论推广到三维曲面时，

如图 3 所示，在点（i，j）处的变形受到

点 1~4 的影响，同时点 1~4 又受到其

周围点的影响。因此对于砂带表面接

触区域，变形的表面是一个整体，某点

的变形服从于整体曲面变形的平衡。

基于此，将曲面划分为宽度为 c，大小

为 m×n 的网格区域。由式（3）可得，

应变与应力的矩阵表达式 [28] 为
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ｍ

ｉ ＝ １

ｎ

ｊ ＝ １

Ｋ（ ｚ）ｉｊ ｉ ｊ ｐ ｉ ｊ  （4）

式中，u(z)
ij 为点（i，j）处的法向位移；
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
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Ｋ（ ｚ）ｉｊ ｉ ｊ ｐ ｉ ｊ 为点（i，j）的应力；
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Ｋ（ ｚ）ｉｊ ｉ ｊ ｐ ｉ ｊ为参考点
为（i，j）时的全局影响系数，由式（3）
可知
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式中，a=i+ i；b=i– i；c =j+ j；d =j– j，
式（4）写成矩阵形式为

u = Ap （6）
式中，A 为（m×n）×（m×n）影响系

数矩阵。

在实际接触问题中，砂带表面接

触区域是未知的，即 m、n 未知，接触

问题的解需要通过不断迭代来满足

边界条件。在接触区域两物体接触

间距为 0（即在接触区，弹性体变形

是已知的，服从于刚体表面轮廓）。

在两物体接触区以外，压应力为 0，
而弹性体的位移，一般来说不为 0。
在开始迭代前，需要假设一个可能的

砂带表面接触区域，应力与位移可以

分为接触区内应力 pi 与接触区内位

移 ui，接触区外应力 po 与接触区外

位移 uo。若此状态成立，则 ui 已知，

且 po = 0。依据式（6），则有
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进一步的，

A1 pi = ui� （8）
A3 pi = uo� （9）

接触状态 pi 最终可由式（8）得

到。同时，砂带表面接触区外的弹性

体变形可通过式（9）计算得到。通

常，在第 1 次迭代时可能在接触区域

内产生一个负的压应力（即拉应力），

同时在接触区域外产生一个不合理

的负分离距离。第 2 次迭代选择新

的接触区域，使所有产生拉应力的接

触点被消除，同时产生负分离的点被

考虑为接触点。重复第 2 步直到迭

代至一个合理的接触状态（没有受拉

应力的点，没有负距离的点）。若没

有给定接触区域范围的参考，上述迭

代将是一个计算量很大且耗时的过

程。

2　基于视觉的接触状态快速
      获取

与 FEM 相比，尽管 BEM 缩减

了网格数量，但在精度要求高的计算

过程中仍要求解大量的非线性方程

组，迭代过程将成倍地增加计算时

间。为进一步提高 BEM 计算接触

状态效率，本研究提出采用基于视觉

的方式得到接触区宽度 b 作为 BEM
的边界条件，即 b+BEM 方法，减少迭

代求解大量非线性方程组计算量，一

次计算得到整个接触区的接触状态。

2.1　试验设置

接触区域与磨削中的其他特征

不同，其大小难以用声音、磨削力来映

射。工件在与砂带接触过程中的接触

区域也难以使用相机直接拍摄。但是

参与磨削的磨粒顶部会裸露出光亮

面，基于此特点，可采用磨削前对砂带

进行着色 + 磨削后对砂带磨痕抓拍的

方式得到实时的接触区宽度。

工件为 3D 激光选区熔覆成形

的复杂曲面 Inconel 718 工件，如图 4
（a）所示，采用 KEYENCE，LJ–7200
线激光扫描仪获取扫描面点云数据，

将点云数据作为曲面工件离散数据，

扫描密度为 0.2 mm。实时获取接触

区宽度试验设置如图 4（b）所示，工

业相机 + 辅助超亮 LED 光源保证相

图 2　均匀分布法向压力下矩形内点法向位移

Fig.2　Normal displacement of point in 
rectangular under uniform normal pressure

图 3　离散曲面示意图

Fig.3　Diagram of discreted surface
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80 mm

b

（a）砂带宽度 （b）磨削过程砂带

（c）图6（b）二值化 （d）图6（c）线性膨胀处理

（a）三维点云扫描
工件部位示意图

（b）试验设置图

扫描面 相机

光源

砂带

工件
夹具

砂带机

图像尺寸
标定

磨削 图像采集 图像处理 接触区
宽度

接触区域

相机+光源 二值化+降噪+形态学处理+宽度拟合黑色涂料

机在 50 μs 的曝光时间下能够采集

到运行中砂带的清晰图像。工业相

机型号为 Basler acA4112–8gc，曝光

时间最小为 30 μs，传感器为 CMOS，
分辨率不低于 4112×3008，可采集彩

色或黑白图像，采样率设置为 4 帧 /s。
其中砂带被黑色涂料粉刷，涂料为水

溶性颜料，不会造成砂带空隙堵塞。

粉刷位置为整条砂带的表面，可使磨

削后磨痕清晰。需要特别说明的是，

实际磨削过程中磨削宽度是时变的、

没有规律的，新的磨削痕迹可能被前

面磨削道次痕迹所覆盖，需要在相机

与磨削区之间增加喷涂装置实时涂

敷掉前面磨削痕迹。本试验为了简

化试验装置，通过试验参数的特别设

置，保证随着磨削的进行试验中接触

区域是逐渐增大的，因此在本试验中

识别到的最大砂带表面接触区宽度

即为当前工件接触区宽度，不受前面

磨削过程产生的痕迹影响。

2.2　基于图像的接触区域获取

基于图像在线获取接触区宽度

流程如图 5 所示。图像尺寸标定是

为了获得相机视场下的实际尺寸，参

照物为已知宽度的砂带，如图 6（a）
所示。图 6（b）为 50 μs 曝光时间

下采集到的磨削过程中砂带图像，可

以看出参与磨削的磨粒在图像中呈

明显的光亮色，而未参与磨削的区域

在黑色涂料染色下为黑色。图 6（c）
为对图 6（b）进行二值化处理，二值

化阈值设置为 0.3。砂带表面接触区

域外的少量噪点是由反光现象造成

图 4　获得接触区宽度试验设置

Fig.4　Experimental setup to obtain 
contact width

图 5　实时获取接触区流程

Fig.5　Procedures to obtain contact area online

的，噪点随机分布且噪点之间相隔较

远，因此对采集到的原始图像进行聚

类去噪，k 参数设置为 4。为方便得出

磨削区域宽度 b，对去噪后的图片进

行线性膨胀形态学处理，线性膨胀方

向为砂带运行方向。经过上述步骤处

理后结果如图 6（d）所示，其中的磨

削区域更加清晰，在选取宽度内测量

白色区域平均宽度，得到实际的工件

接触区宽度。

因为砂带在与接触轮配合形成磨

具时受到一定的张紧力，同时自身强

度较高，因此忽略因转动和切向摩擦

力带来的切向应力导致的接触状态变

化。如图 7 所示，在已知工件与磨具

接触姿态的条件下，由轮廓数据可得

二者在点 pij 处的法向距离信息为

书书书

ｚｉｊ ＝ ｚｐｉｊ ＋ Ｒ２－ ｘ２ｐ槡 ｉｊ  （10）
式中，R 为磨具半径。

如图 8（a）所示，总的可能接触

区域内磨具与工件的法向距离集合为
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若接触区域宽度 b 已知，则可

通过等高点数据寻优与最近邻搜

索获得具体接触区域，寻优算法采

用 BADS（Bayesian adaptive direct 
search）。由接触区宽度获得接触区

域的伪代码如下。

第 1 步：由工件轮廓、磨具轮廓

和接触姿态确定可能的接触区域间

距，确定可能的接触区间 g。
第 2 步：由图像信息已知接触区

宽度。

第 3 步：寻优。

BADS（@targetfun，hmin）：

targetfun：
搜索集合 g 内距离范围为 hmin–

0.1~hmin+0.1 的点集合 g1；

图 6　基于图像处理获取接触区宽度

Fig.6　Procedures to obtain contact area based on image processing
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搜索 g1 集合内 y 轴数值最小的

点 ymin；

搜索 g1 集合内 y 轴数值最大的

点 ymax；

可能的接触区宽度 Dis=|ymax–
ymin|；

返回与真实接触区宽度 b 的差

方 D=（b–Dis）2

结束；

判断 D 是否满足优化准则；

是则返回 hmin；

否则重复第 3 步；

结束。

第 4 步：输出接触区域集合 g1。

其中，hmin 为工件接触区域边

缘在初始状态下的接触体法向距离；

等高线宽度范围设置为 0.1 mm；由

于 BADS 在快速寻优问题中的优势，

将其作为获得 hmin 的优化算法。假

设 b=20 mm，最终得到的工件接触区

域如图 8（b）所示。

3　计算与验证

在已知工件接触区与轮廓离散

点云的基础上，由式（8）可计算得到

接触状态，将所得结果与磨削试验结

果和 FEM 结果对比，验证本研究提

出的接触状态获取方法的准确性与

效率。在进行接触磨削试验前对工

件表面涂色，以便清晰地看出工件接

触区域。接触磨削试验参数如表 2
所示，为保证工件表面接触区域上的

涂色在被去除的同时不会磨削过多

的母材导致接触区域的变化，设置一

个非常低的砂带速度。为模仿实际

磨削的复杂工况，接触姿态在 x、y、z
轴方向分别进行了 –5°、–15° 和 –20°
的旋转。

磨削试验结果、FEM 计算结果

与 b+BEM 获得的接触状态结果如

图 9 所示。图 9（a）为接触磨削试

验结果，被磨掉的涂色部分为接触区

域，其中沿 y 轴的磨削区宽度 b 可由

垂直划痕的磨削区域最宽处测得，约

为 12 mm。图 9（b）为 FEM 模型获

得的接触状态，接触区宽度为 11.23 
mm，与接触磨削试验结果基本吻合，

说明 FEM 模型合理，接触区最大压

力为 3.05 MPa。图 9（c）为 b+BEM
获得的接触状态示意图，其中接触

区宽度由接触磨削试验获得，b=12 
mm，接触区最大压力为 3.22 MPa。
对比接触区域形状，FEM 与 b+BEM
获得的接触区域和磨削试验获得的

接触区域相似。

对比数据如表 3 所示，FEM 获

得的接触状态作为对照组，b+BEM

图 7　磨具与工件接触姿态示意图（mm）

Fig.7　Diagram of contact posture between 
grinding tool and workpiece (mm)

图 8　接触区域示意图

Fig.8　Diagram of contact area

表 2　获取磨削接触状态试验设置

Table 2　Experimental settings to obtain grinding contact status

参数 设置

工件 3D 打印 Inconel 718 叶片形工件

砂带 3M Trizact 237AA，氧化铝陶瓷磨粒，粒度 A160

法向接触力 /N 40

进给速度（法向力进给速度）/（N·s–1） 40

接触持续时间 /s 2

砂带速度 /（m·s–1） 0.2

接触姿态 x 轴旋转 –5°，y 轴旋转 –15°，z 轴旋转 –20°

（a）可能的接触区域 

（b）在接触区宽度为b时的接触区域

可能的
接触区域

接触区域b

（a）接触磨削试验结果 （b） FEM仿真结果 （c）b+BEM计算结果

11.23 mm

图 9　不同方法获得接触状态

Fig.9　Contact status obtained by different methods

表 3　不同方法获得接触状态对比

Table 3　Comparisons of different methods to obtain contact status

试验组 精度（网格尺寸）/mm 时间 最大压力 接触面积

对照组 FEM ≥ 0.5 ≈ 25 min 3.05 MPa 98.6 mm2

验证组 b+BEM 0.2 ≤ 1 s 3.22 MPa 93.12 mm2

偏差 — — — 5.6% 5.6%
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获得接触状态为试验组。所有数据

处理与仿真试验在个人电脑（CPU i5 
7400，RAM 16G）上完成。FEM 获

得接触状态在 ABAQUS 软件中完

成，接触区域附近网格尺寸精度最高

为 0.5 mm，接触状态的一次计算时

间约为 25 min。由于 b+BEM 的离

散基于点云数据，因此网格尺寸精度

与点云数据密度相关，都为 0.2 mm。

在采用 b+BEM 计算接触状态时，每

次接触状态的计算约需要 8 s，优于

FEM 计算效率，但是还达不到实时

要求。造成 b+BEM 计算效率过低的

原因是工件点云中与磨具接触的点

需要一个寻优的步骤获得，当点云范

围很大时，寻优的步骤增多，增加了

计算成本。选取可能的接触区域点

云集合，缩减感兴趣点云数据量，可

以达到提高计算效率的目的。选取

规则为以最邻近磨具的点为中心，宽

度 ±（b+5），垂直于 y 轴的矩形带内

的点云数据，选取结果如 9（c）所示。

在进行数据量缩减后，b+BEM 计算

一次接触状态的时间缩短到 1 s 内。

在最大接触压力与接触面积方

面，b+BEM 获得的接触状态与 FEM
结果吻合度较好，接触区最大压力与

接触面积偏差都没有超过 5.6%，一方

面是因为接触区宽度由实际试验得

到，保证了接触区域的准确性；另一

方面是因为 BEM 在计算接触状态时

将接触区看作一个整体，每个点的压

力计算都会将其他接触点的影响计算

在内，最终得到比较准确的接触状态。

综上，在已知材料参数的条件

下，FEM 获得的接触状态准确度较

高，但计算成本也很高，难以满足实

际生产活动中对于后续局部材料去

除量与热流分布快速获取的需求，但

可将其作为参照组来验证其他可行

的获取接触状态的方法。b+BEM 获

取接触状态的方法需要额外的辅助

得到接触区宽度，但得到的结果可信

度高，采用选取可能接触区域，缩减

点云数据量的方式提高计算效率，能

够快速计算局部接触状态。未来，可

通过升级计算机硬件、优化网格密

度、改进寻优算法等手段进一步提高

计算效率。因此，采用 b+BEM 获取

接触状态的方法在磨削应用中具有

明显的优势。

4　结论

本研究首先分析了 FEM 与 BEM
在接触状态获取方面的应用，提出

了基于视觉获取接触区宽度并结合

BEM，即 b+BEM 方法，实现了基于

点云轮廓的局部接触状态快速计算。

与数值法相比，该方法可计算复杂曲

面工件接触状态，效率与适用性更高；

与机器学习模型相比，该方法具有明

确的物理意义，不会陷入局部最优且

不需要额外的训练样本。计算结果与

FEM 仿真结果对比，b+BEM 计算获

得接触状态的误差不超过 5.6%，而且

在计算效率上远高于 FEM。结合点

云数据量缩减规则，该方法能够在 1 s
内获得 18 mm×18 mm，精度 0.2 mm
区域内的接触状态，为后续计算局部

材料去除量与热流分布奠定基础。
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A Fast Method to Obtain Local Contact Status in Belt Grinding of Complex 
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[ABSTRACT]　Robotic belt grinding has higher cutting efficiency and surface quality. However, implicit local contact 
status makes it is difficult to guarantee processing accuracy and hinders its application in high-end industries, especially 
when the workpiece has complex contour. And the current local contact status computing methods are inefficient and cannot 
meet timeliness requirements. Therefore, after analyzing results of FEM and BEM in computing the local contact status, 
this paper acquires the contact width on abrasive belt based on machine vision. Then the contact width is used as the 
boundary condition of BEM. Finally, this paper has achieved the contact status fast calculation of the point cloud within 
18 mm×18 mm area with the accuracy of 0.2 mm and in 1 s. Compared with FEM calculation results, the maximum error 
of the contact status obtained by the novel method is no more than 5.6%.
Keywords: Belt grinding; Local contact status; Based on vision; Boundary element method (BEM); Point cloud
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切削模拟仿真Cutting Simulation
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钛合金具有较高的比强度、比刚

度和优异的高温特性，在航空航天领

大的延展性，从而冷焊到砂轮磨粒上。

因此，工件材料更容易黏附在磨削表

面从而降低表面质量，同时砂轮磨损

加剧，工件更易发生烧伤 [9]。近年来，

单层超硬磨料砂轮（即电镀和钎焊砂

轮）在难加工材料磨削中得到了广泛

应用，较高的磨粒出露有效提升了砂

轮锋利度和容屑空间，特别是钎焊砂

轮的磨粒出露高度可以是电镀砂轮的

两倍。钎焊砂轮较高的磨粒出露高度

不但没有影响磨粒的连接强度，反而

使超硬磨料的优势更为突出，增加了

砂轮锋利度和降低了磨削温度 [10]。

另一方面，与铝基复合材料相

似，在磨削 PTMCs 时，会在加工表

面出现硬脆材料去除形成的加工缺

陷。已有研究人员针对 PTMCs 采用

各种砂轮开展了一系列磨削试验，对

磨削表面质量和加工过程参量进行

了研究 [11]。吴帮福等 [12] 采用微晶

刚玉砂轮进行了 PTMCs 磨削试验，

研究了超声磨削和普通磨削两种加

颗粒增强钛基复合材料磨削试验与仿真研究*

李　征 1，2，刘　斌 1，丁文锋 2，田　帅 1，王正鹤 1

（1. 郑州航空工业管理学院，郑州 450046；
2. 南京航空航天大学，南京 210016）

[ 摘要 ]　采用单层钎焊 CBN 砂轮开展了颗粒增强钛基复合材料（PTMCs）磨削试验，对比研究了在磨削 TC4 钛合

金和 PTMCs 时，磨削用量对磨削力与磨削温度的影响规律，利用有限元仿真研究了 PTMCs 材料去除演变过程。结

果表明，磨削过程中 PTMCs 的磨削力较 TC4 增加了 15%~30%，磨削温度提高了 7%~11%，PTMCs 比 TC4 钛合金更

难加工；PTMCs 材料去除过程为 TC4 基体材料的延性去除和 TiC 增强颗粒的脆性去除，脆性去除形成了磨削表面

孔洞缺陷；当磨削速度从 120 m/s 降到 20 m/s 时，磨削表面孔洞缺陷深度由 0.8 μm 增至 3.5 μm，增加了约 3.4 倍；提

高磨削速度可以降低增强颗粒脆性去除对 PTMCs 磨削表面孔洞缺陷的影响程度。

关键词：颗粒增强钛基复合材料（PTMCs）；磨削力；磨削温度；有限元仿真；材料去除

DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.05.063
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域有着广泛的应用 [1–3]。为了提高其

耐磨性和服役温度等性能，研究人员

将各种硬脆增强材料（TiC 和 TiB）加

入钛合金来制备性能更加优异的颗

粒增强钛基复合材料（PTMCs）[4–6]。

PTMCs 的 屈 服 强 度 可 达 到 1100 
MPa，而 TC4 钛合金的屈服强度仅

为 700 MPa。尽管有些零部件可以使

用近净成形技术加工，但是后续相关

精密加工工艺仍然不能被代替。由

于 PTMCs 低导热率以及对含碳、氧

和氮化合物的亲和力，当车削和铣削

PTMCs 时，经常会遇到不利于加工的

情况，例如严重的刀具磨损、较差的

加工表面质量和较低的加工效率 [7]。

目前，用砂轮磨削加工是提高难

加工材料加工精度的一个重要方法 [8]。

然而，在钛合金磨削过程中，由于其导

热性差和功耗大，砂轮与工件的接触

区域极易产生高温，这是加工质量与

效率提升的主要制约因素。随着磨削

温度的升高，工件材料往往表现出更
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响，发现超声振动磨削可以有效增强

砂轮自锐能力，从而提升砂轮磨削效

果。在超声磨削加工方式下，PTMCs
的磨削力和加工表面粗糙度都要优

于普通磨削；同时，超声磨削还有抑

制磨削烧伤的作用。但直到目前，还

没有针对 PTMCs 材料去除机制的

研究。鉴于此，有必要开展单层钎焊

CBN 砂轮磨削 PTMCs 的试验与仿

真研究，为进一步提高 PTMCs 加工

质量和效率提供理论和技术支持。

本文采用单层钎焊 CBN 砂轮开

展了 PTMCs 磨削试验，对比研究了

在磨削 TC4 钛合金和 PTMCs 时，磨

削用量对磨削力和磨削温度的影响

规律，对 PTMCs 的磨削难易程度进

行了评价分析。利用有限元法研究了

PTMCs 材料去除演变过程，分析了磨

削速度对 PTMCs 材料去除的影响。

1　试验条件及方法

试验所用 PTMCs（微观结构

见图 1）是通过原位反应法生产的，

增强颗粒为硬脆 TiC 材料，尺寸为

1.2~10 μm，体积分数约为 10%，基

体为 TC4 钛合金，其力学性能如表

1 所示。将材料切割成尺寸为 25 
mm×20 mm×5 mm 的 试 样，并 在

25 mm×5 mm 表面上进行磨削试

验。砂轮采用的是粒度 80/100 单层

钎焊 CBN 砂轮，砂轮宽度为 10 mm。

磨削试验在最大主轴功率为 45 
kW 的平面磨床上进行，所有试验均

选择逆磨，磨削参数见表 2，磨削试

验设备见图 2。使用 Kistler 9272 压

电测力计测量磨削力，磨削温度信号

通过半人工自然热电偶检测，磨削力

和温度数据取 5 次重复试验平均值。

2　试验结果与分析

2.1　PTMCs 磨削难易程度分析

TC4 钛合金是一种典型难加工

材料，与其他金属材料相比，磨削加

工中其具有更高的磨削力与磨削温

度，从而影响了加工质量。因此，为

了评价 PTMCs 加工难易程度，对

TC4 钛合金和 PTMCs 磨削力和磨削

温度差异进行了对比分析。图 3 为

TC4 钛合金和 PTMCs 磨削力的差

异（其中 Fn 为法向力，Ft 为切向力）。

从图 3（a）可以看出，当磨削速度 vs

从 120 m/s 下降到 20 m/s 时对于法

向磨削力，TC4 从 15.0 N 增加到 55.3 
N，PTMCs 则从 18.7 N 增加到 65.0 
N，PTMCs 的法向磨削力较 TC4 增加

了 15%~25%；对于切向磨削力，TC4 从

4.0 N 增加到 13.6 N，PTMCs 则从 5.1 N
增加到 16.1 N，PTMCs 的切向磨削

力较 TC4 增加了 18%~28%。从图 3
（b）、（c）中可以看出，PTMCs 的法向

磨削力分别比 TC4 增加了 17%~30%
和 15%~28%，PTMCs 的 切 向 磨 削

力分别比 TC4 增加了 18%~28% 和

15%~29%。从试验结果可以发现，无

论磨削参数如何变化，PTMCs 的磨

削力总是高于 TC4 钛合金。

磨削温度直接影响零件的表面

烧伤、裂纹与残余应力等。TC4 钛合

金和 PTMCs 磨削温度的差异如图 4

图 1　PTMCs 微观结构

Fig.1　Microstructure of PTMCs

表 1　PTMCs 力学性能

Table 1　Mechanical properties of PTMCs

表 2　磨削参数

Table 2　Grinding parameters

图 2　磨削试验设备

Fig.2　Experimental setup of the grinding

参数 数值

拉伸强度 /MPa 1102

屈服强度 /MPa 972

弹性模量 /GPa 133

泊松比 0.34

参数 数值

磨削速度 vs/
（m·s–1）

20、40、60、80、100、120

工件进给速度 vw/
（m·min–1）

1、3、5、7、9、12

切深 ap/μm 10、20、40、60、80、100

图 3　磨削参数对磨削力的影响规律

Fig.3　Effects of grinding parameters on 
grinding force
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所示。从图 4（a）中可以看出，当磨

削速度 vs 从 120 m/s 下降到 20 m/s，
TC4 磨削温度从 295 ℃下降到 73 ℃，

PTMCs 则从 323 ℃下降到 80 ℃，

PTMCs 的磨削温度较 TC4 增加了

7%~11%。从图 4（b）中可以看出，

当磨削深度 ap 从 100 μm 下降到 10 
μm 时，PTMCs 的磨削温度较 TC4 增

加了 8%~10%。从图 4（c）中可以看

出，当工件进给速度 vw 从 12 m/min
下降到 1 m/min 时，PTMCs 的磨削

温度较 TC4 增加了 8%~11%。同样，

无论磨削参数如何变化，PTMCs 的

磨削温度总是高于 TC4，但磨削温度

的影响程度略小于磨削力。综上所

述，通过分析 TC4 和 PTMCs 磨削力

和温度的差异可知，由于具有较大的

磨削力和较高磨削温度，PTMCs 比

TC4 钛合金更难加工。

2.2　PTMCs 材料去除演变过程

为了更好地理解 PTMCs 材料去

除行为，本文采用 ABAQUS 商业软

件建立了三维平面应变有限元模型

以模拟 PTMCs 的材料去除过程，模

型如图 5 所示。为了便于分析将增

强颗粒简化为椭球体，椭球体的长轴

半径为 4 μm，短轴半径为 3 μm。工

件在 x 方向尺寸为 12 μm，y 方向尺

寸为 7.5 μm，z 方向尺寸为 8 μm。假

定 CBN 磨粒为前角 –35° 的三棱锥。

模型中的磨削深度为单颗磨粒切厚。

有限元仿真中，将 TC4 基体材料和

TiC 增强颗粒结合界面简化为单元

捆绑，基体材料单元与颗粒单元共用

网格节点。TiC 增强颗粒和 TC4 基

体材料分别采用理想弹性体和 JC 模

型赋予材料属性，同时，分别采用脆

性破裂和剪切失效模型作为材料失

效准则。采用满足库仑定律的摩擦

接触模型描述刀 – 屑接触区的摩擦，

并将摩擦系数 μ设置为 0.3。在加工

过程中，磨粒的变形很小，可假设为

刚体。

图 6 为磨削速度 20 m/s、单颗磨

粒切厚 0.7 μm 时 PTMCs 的材料去

除演变过程。值得注意的是，磨削

PTMCs 的去除演变过程经历了 2 个

典型阶段：TC4 钛合金基体材料去

除阶段和增强颗粒材料去除阶段，将

上述两个阶段表示为 S1 和 S2。其

中，S1 阶段包括两个部分，第 1 部分

从时刻 A（图 6（a））到时刻 B（图

6（b））为去除增强颗粒前基体材料

阶段；第 2 部分从时刻 E（图 6（e））
到时刻 F（图 6（f））为去除增强颗

粒后基体材料阶段。

在 S1 阶段第 1 部分，PTMCs 的

材料去除过程是典型的金属切屑形

成的过程，即由于 TC4 基体金属材

料的绝热剪切而形成锯齿形切屑。

但是，由于 TiC 增强颗粒所受的应力

仅为 0.547 GPa，不足以对其产生显

著影响，因此增强颗粒保持完整。在

S1 阶段第 2 部分，PTMCs 的材料去

除过程仍是以 TC4 基体绝热剪切形

成锯齿状切屑为主。由于磨粒 CBN
逐渐远离 TiC 增强颗粒，因此增强颗

粒去除状态未有改变。可以看出，在

S1 阶段，PTMCs 的材料去除以金属

基体材料的延性去除为主。

从 S2 阶段可以看出，从时刻 B
（图 6（b））到时刻 E（图 6（e））主

要为增强颗粒被去除。在时刻 B，磨
粒 CBN 即将与增强颗粒接触，此时

由于最大应力存在于增强颗粒中，因

此会使磨粒下方的增强颗粒产生微

小断裂，这通常是脆性断裂的前兆。

在时刻 C，一半的增强颗粒已被去除，

发现磨粒 CBN 和增强颗粒之间存在

一定的非接触区域，如图 6（c）所示，

这种现象是增强颗粒脆性断裂形成

的碎屑从表面剥落导致的，这也表明

应力已超过增强颗粒脆性破坏的临界

值。在前半部分增强颗粒去除过程中，

图 4　磨削参数对磨削温度的影响规律

Fig.4　Effects of grinding parameters on grinding temperature

图 5　三维平面应变有限元模型

Fig.5　3D plane strain finite element model
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（a）磨削速度vs=120 m/s
（ap=10 μm，vw=3 m/min）

（b）磨削速度vs=20 m/s
（ap=10 μm，vw=3 m/min）

A-A A-A A-A

（a）时刻A （b）时刻B （c）时刻C

（d）时刻D （e）时刻E （f）时刻F

A-A A-A A-A

PTMCs 的材料去除主要以脆性断裂

为主。在时刻 D，当去除到增强颗粒

后半部分时微裂纹开始在增强颗粒中

形成，如图 6（d）所示。随着磨削的

进行，增强颗粒中的裂纹加剧并扩展，

如图 6（e）所示。最后，当增强颗粒

中的碎屑被冷却液冲出时，在磨削表

面上产生了孔洞缺陷。可以看出，在

S2 阶段，PTMCs 的材料去除以 TiC
增强颗粒的脆性去除为主。

PTMCs 的材料去除演变过程

为金属基体材料的延性去除和 TiC
增强颗粒的脆性去除。在 S1 阶段，

PTMCs 的材料去除行为属于延性去

除，材料去除主要由锯齿状切屑形

成。然而，在 S2 阶段，PTMCs 的材

料去除行为是脆性域去除，材料去除

主要是脆性断裂、裂纹萌生和裂纹扩

展。图 7 为采用 SEM 观察得到的

PTMCs 典型磨削加表面形貌特征，

磨削表面出现较多由 TiC 硬脆增强

颗粒破碎形成的孔洞缺陷（图 7 箭头

所示），这与仿真结果相一致。由此

可以看出，孔洞缺陷是 PTMCs 磨削

中的典型磨削表面损伤。

2.3　磨削速度对 PTMCs 材料去除的

          影响

图 8 为磨削速度对 PTMCs 材料

去除的影响。可以看出，对于 TiC 增

强颗粒脆性去除产生孔洞缺陷深度，

高速磨削和低速磨削有很大差异。

当磨削速度从 120 m/s 降到 20 m/s
时，磨削表面孔洞缺陷深度由 0.8 μm
增加到了 3.5 μm，增加了约 3.4 倍。

形成这个现象的原因之一是高速磨

削和低速磨削的单颗磨粒切厚有显

著差异，当磨削速度从 120 m/s 降到

20 m/s 时，单颗磨粒切厚从 0.3 μm
增加到 0.7 μm，增加了近 1.3 倍。研

究表明，单颗磨粒切厚对硬脆材料

横向裂纹的形成有重要影响，横向

裂纹深度随着单颗磨粒切厚的增加

而增加 [13]。随着横向裂纹扩展的深

度和数量逐渐增加，横向裂纹相互

交织，最终延伸至增强颗粒表面，形

成了较大面积和深度的孔洞缺陷。

同时，低速磨削相对高速磨削会产

生较大的磨削力，磨削力的增加促

使横向裂纹扩展加快。因此，提高

磨削速度可以降低增强颗粒脆性去

除对 PTMCs 磨削表面孔洞缺陷的

影响程度。

3　结论

（1）磨削过程中，PTMCs 的磨

削 力 较 TC4 增 加 了 15%~30%，磨

削温度增加了 7%~11%，PTMCs 较

TC4 钛合金更难加工。

（2）PTMCs 的材料去除包括延

性去除和脆性去除，延性去除是 TC4
基体材料锯齿成屑，脆性去除主要是

TiC 增强颗粒脆性断裂、裂纹萌生和

裂纹扩展。由脆性去除形成的磨削

表面孔洞缺陷是 PTMCs 磨削中的典

型加工损伤。

（3）当磨削速度从 120 m/s 降到

20 m/s 时，磨削表面孔洞缺陷深度由

0.8 μm 增加到 3.5 μm，增加了约 3.4
倍。提高磨削速度可以降低 PTMCs
磨削表面孔洞缺陷。

图 6　磨削 PTMCs 的材料去除演变过程

Fig.6　Material removal behavior of grinding PTMCs

图 8　磨削速度对 PTMCs 材料去除的影响

Fig.8　Effects of grinding speed on material 
removal of PTMCs

图 7　PTMCs 典型磨削加表面

Fig.7　Topography of PTMCs ground surface

孔洞缺陷

100 μm
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Experimental and Simulation Study of Grinding Particle-Reinforced 
Titanium Matrix Composites

LI Zheng1,2, LIU Bin1, DING Wenfeng2, TIAN Shuai1, WANG Zhenghe1

(1. Zhengzhou University of Aeronautics, Zhengzhou 450046, China;
2. Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China)

[ABSTRACT]　In this paper, the experiments on grinding of particle-reinforced titanium matrix composite (PTMCs) were 
conducted using single-layer brazed CBN wheels. The comparative grinding performance was studied in terms of grinding 
force and grinding temperature by grinding of PTMCs and TC4 titanium alloy. The evolution process of PTMCs material 
removal was discussed by the finite element method. The results show that the grinding forces for PTMCs are always 15%–
30% higher than that for TC4. The grinding temperature for PTMCs is always 7%–11% higher than that for TC4. PTMCs is 
more difficult to machine than TC4 titanium alloy. The material removal process of PTMCs includes the ductile removal of 
TC4 matrix material and the brittle removal of TiC reinforced particles. The hole defect on the grinding surface is created 
by the brittle removal. When the grinding speed decreases from 120 m/s to 20 m/s, the depth of the hole defect on the 
ground surface increases from 0.8 μm to 3.5 μm, an increase of about 3.4 times. The influence of reinforced particle brittle 
removal on PTMCs ground surface hole defects can be reduced by increasing the grinding speed.
Keywords: Particle-reinforced titanium matrix composites (PTMCs); Grinding force; Grinding temperature; Finite element 
                    simulation; Material removal
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Ti2AlNb 切削切屑形成过程近场动力学仿真及试验研究*

刘　浩 1，2，王　兵 1，2，刘战强 1，2，李亮亮 3，蔡玉奎 1，2，宋清华 1，2

（1. 山东大学机械工程学院高效洁净机械制造教育部重点实验室，济南 250061；
2. 山东大学机械工程国家级实验教学示范中心，济南 250061；

3. 航空工业沈阳飞机工业（集团）有限公司，沈阳 110850）

[ 摘要 ]　利用非局部作用思想的近场动力学理论，可以通过求解空间积分方程描述物质点运动规律，准确描述切削

过程材料剧烈塑性变形导致的裂纹扩展和断裂破坏行为。本文基于常规态基近场动力学方法构建 Ti2AlNb 弹塑性

本构模型，融合材料失效和接触准则，求解离散处理的近场动力学基本运动方程，建立了适用于 Ti2AlNb 切削仿真研

究的态型近场动力学数值模型，模拟分析了 Ti2AlNb 直角切削切屑形成过程。通过试验验证，表明近场动力学仿真

可以准确模拟 Ti2AlNb 切削切屑形成过程中材料变形和损伤演化规律。本方法预测的切屑形成剪切角 40.23° 与试

验结果 38.89° 相比，误差为 3.45%；定义损伤空间分布的半峰宽值（FWHM）为切削第 1 变形区宽度，其预测值为 0.06 
mm，预测误差小于 7%。

关键词：切削加工；切屑形成；近场动力学；Ti2AlNb；损伤演化

Peridynamics Simulation and Experimental Investigation of Chip Formation Process During 
Machining of Ti2AlNb

LIU Hao1,2, WANG Bing1,2, LIU Zhanqiang1,2, LI Liangliang3, CAI Yukui1,2, SONG Qinghua1,2

(1. Key Laboratory of High Efficiency and Clean Mechanical Manufacture of MOE, School of Mechanical Engineering, 
Shandong University, Jinan 250061;

2. National Demonstration Center for Experimental Mechanical Engineering, Shandong University, Jinan 250061;
3. AVIC Shenyang Aircraft Industry (Group) Co., Ltd., Shenyang 110850)

[ABSTRACT]　Based on the idea of nonlocal theory, peridynamics describes the movement of material particles by 
solving spatial integral equations. It is suitable for describing the crack growth and fracture behavior of workpiece materials 
during severe plastic deformation in cutting process. In this paper, the elastoplastic constitutive model of Ti2AlNb is 
constructed based on ordinary state-based peridynamics, and material failure and contact criteria are developed. By solving 
discrete basic motion equations, a state-based peridynamics numerical model is established to study the cutting process of 
Ti2AlNb alloy. Then the chip formation process for orthogonal cutting of Ti2AlNb is simulated and analyzed. The results 
demonstrate that the peridynamics method can accurately simulate the material deformation and damage evolution during 
machining of Ti2AlNb. The error between the predicted chip shear angle of 40.23° and the experimental result of 38.89° is 
3.45%. The full width at half maximum of the damage spatial distribution is defined as the width of the primary shear zone, 
and the predicted value is 0.06 mm with an error of less than 7%.
Keywords: Machining; Chip formation; Peridynamics; Ti2AlNb; Damage evolution
DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.05.068

引文格式：刘浩, 王兵, 刘战强, 等 . Ti2AlNb 切削切屑形成过程近场动力学仿真及试验研究[J]. 航空制造技术, 2023, 66(5): 68–75.
LIU Hao, WANG Bing, LIU Zhanqiang, et al. Peridynamics simulation and experimental investigation of chip formation 
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近场范围

金属间化合物 Ti2AlNb 具有高比强度、较高的断裂

韧性和突出的耐高温性能，有望部分替代镍基高温合

金，成为制造航空发动机热端部件的理想材料 [1–3]。然

而，Ti2AlNb 优异的高温力学性能使其成为典型的难加

工材料，切削加工时变形剧烈且易产生表面缺陷 [4–5]。

研究 Ti2AlNb 切削切屑形成过程中的材料变形和损伤

演化规律对于优化加工工艺并实现 Ti2AlNb 高效率高

质量加工具有重要意义 [6]。

近年来，已有针对 Ti2AlNb 切削切屑形成过程的

相关研究。如周恺等 [7] 开展正交试验，研究了 Ti2AlNb
在不同切削条件下的切屑形貌和刀具磨损，结果表明

Ti2AlNb 车削时切屑主要呈带状，刀具前刀面发生粘结

磨损和出现月牙洼；铣削时切屑呈扭曲节状，刀具磨损

集中在切削刃口附近区域。He 等 [6] 应用改进 Zerilli-
Armstrong 模型计算了不同切削参数下 Ti2AlNb 应变率

硬化效应和热软化效应及其对流动应力的影响，证明流

动应力对切屑形成过程的决定作用。Yuan 等 [8] 将超声

振动辅助铣削应用于 Ti2AlNb 加工，研究发现超声振幅

增大或振动维度增加有助于提高材料去除效率。苏云

玲等 [9] 通过开展 Ti2AlNb 深细孔加工试验，研究了工艺

参数对切屑形态的影响规律，发现随主轴转速或进给速

度增大，切屑形态分别呈单元切屑、崩碎切屑和连续切

屑。然而，上述研究主要关注切削参数对 Ti2AlNb 切屑

形态的影响规律，鲜有针对 Ti2AlNb 切削切屑形成过程

中材料变形和损伤演化机理的相关报道。

切削加工数值仿真是研究切屑形成过程的重要手

段 [10]。基于连续介质力学理论的切削加工数值仿真方

法，如有限元法 [11–12]、有限差分法 [13] 等在求解切削变

形区域裂纹扩展与断裂破坏等问题时，裂纹尖端位移场

的不连续易造成结果奇异性，计算时需要根据裂纹扩展

路径重新划分网格，导致计算结果对网格依赖性强，且

需要引入额外裂纹扩展准则指导裂纹的萌生和扩展，计

算精度和计算效率低 [14]。Belytschko 等 [15] 提出的扩展

有限元法克服了有限元法的网格依赖性，已成功应用于

断裂问题，但其仍需引入额外的裂纹扩展准则，在切削

变形区等复杂区域或多裂纹扩展区域的计算不够精确。

基于非局部理论的分子动力学方法也已应用于切削过

程模拟，但因计算量大而局限于微纳米尺度切削仿真，

与实际加工过程的裂纹成核及扩展行为存在差别。

区别于连续性假设和空间微分求解方法的连续介

质理论，近场动力学理论将连续体离散为空间域内一系

列包含物性信息的物质点，通过求解空间积分方程描述

物质点运动，其结果同时包含连续解和不连续解，裂纹

能够自然萌生、扩展和分支 [16–18]。根据物质点对点的作

用力形式差异，近场动力学理论分为键基 [16]、常规态基 [19]

和非常规态基 [20] 近场动力学理论。Shang 等 [21] 利用

键基近场动力学模型模拟了单向碳纤维增强高分子材

料的直角切削加工，预测了切削过程切屑形态和表面损

伤形成。Zhan 等 [22] 将基于分子动力学的 Al–SiC 界面

本构模型应用于键基近场动力学模拟，预测了金属基复

合材料准静态单轴拉伸和冲击加载下的失效模式。然

而，键基近场动力学模型简化了物质点对点力之间的相

互作用，且受泊松比限制，难以描述金属材料在高应变

率加载下的复杂力学行为 [23]。Wu 等 [24] 提出一种基于

非常规态基的近场动力学改进模型并应用于纯铝切削

仿真，通过使用混合局部 / 非局部梯度近似技术定义切

削建模中的接触和边界条件，研究了物质点离散精细度

和近场半径对计算结果的影响。然而，非常规态基材料

模型易受零能振荡模式影响 [25–26]，导致位移场计算不

稳定。谷新保等 [27] 将常规态基线弹性本构模型应用于

平面裂纹的扩展和连接过程，结果表明常规态基近场动

力学方法无需借助额外裂纹扩展准则即可准确模拟裂

纹扩展和分叉现象，且突破了传统键基模型泊松比的限

制。

本文基于常规态基近场动力学理论构建 Ti2AlNb
合金的弹塑性本构模型，引入材料损伤准则和接触准

则，通过 Verlet-Velocity 差分方法对 Ti2AlNb 直角切削

进行仿真模拟，分析 Ti2AlNb 切削加工被切除层材料的

力学响应特性，探讨 Ti2AlNb 切屑形成过程中的材料变

形和损伤演化规律。

1　常规态基弹塑性近场动力学模型

1.1　近场动力学基本运动方程

近场动力学是在连续介质理论基础上，基于不连续

性和长程力作用假设对受力体进行重构 [16]，如图 1 所

示。通过将宏观连续体 R （即工件）离散成一定体积和

质量的物质点，在某一时刻 t 时物质点 x 与其近场半径

δ 区域内的其他物质点 x′ 通过键 ξ 产生相互作用力，根

据牛顿第二定律，其运动方程为

图 1　切削过程中工件物质点间的非局部作用示意图

Fig.1　Nonlocal interactions between workpiece material particles in 
cutting process



70 航空制造技术·2023年第66卷第5期

研究论文 RESEARCH

δ
x'

u(x)u(x)

x
ξ

ξ

ξ+η

η

变形

o

z

x
y

u(x')
u(x')

T'
y '

Ty
Y  ξ

书书书

�

��������� �

�

�

�

������������������������

��

�

������

书书书

�

��������� �

�

�

�

������������������������

��

�

������   （1）
式中，ρ 为物质点密度；u 为物质点位移；
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为 u 的二次

导数，表示物质点的加速度；t 为时刻；Hx 为物质点 x 的

近场范围，其定义为 Hx = {0<|x′–x|<δ}；x′ 为近场范围内

其余物质点；f 为物质点 x 与 x′ 之间的相互作用力函数；

b 为外载荷密度，表示单位体积物质所受的外载荷。参

考构型中两粒子的相对位置态 X〈ξ〉=ξ = x′–x，相对位

移 η = u（x′，t）–u（x，t）。
如图 2 所示，在态基近场动力学理论中，键的变形

由键端点近场范围内所有键的变形决定 [19]，由变形矢

量态 Y 表示，即

Y〈ξ〉= y′ – y = ξ + η� （2）
因此，式（1）可表达为
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式中，T [x，t] 为力矢量态，表示时刻 t 时物质点之间的

相互作用。

由式（3）可知，构建材料本构模型的关键是确定力

矢量态 T。对于常规金属材料，其力矢量状态 [19，28] 为

T = t M （4）
式中，t 为标量力态；M = dirY = Y/|Y| 表示单位状态值函

数，即沿变形键方向的单位矢量。式（4）表明力矢量与

键方向始终共线。

体积膨胀 θ 的标量值函数定义为
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式中，e = |Y|–|X| 为扩展标量态，表示变形前后键长变化

量，x =|X |=|ξ | 表示初始构型中键的长度，加权体积标量

m=（ω x）·x，其中 ω 为影响函数。

扩展标量态 e 的体积膨胀部分和偏斜部分分别定

义为
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1.2　非局部近场动力学弹塑性模型

对于线弹性各向同性材料的非局部模拟，Silling
等 [19] 提出近场动力学线性固体材料模型，该模型中材

料弹性性质由体积模量、剪切模量以及近场半径表示，

其标量力态表示为
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式中，K 为体积模量；系数
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与剪切模量 G 存在联系，

α=15G/m。

常规态基近场动力学在处理塑性问题时的关键思

想是将键的伸长标量态 e 分解为体积膨胀部分 ei 和偏

斜部分 ed，并将键的偏斜部分 ed 加性分解为弹性部分

ede 和塑性部分 edp[29]：

ed = ede + edp� （8）
假设各项同性延性金属材料的塑性变形与压力无

关，则式（7）可以表达为
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式中，t i 和 t d 分别为体积力态和偏量力态。为方便利用弹

性本构关系进行塑性计算，定义一标量函数 f，称之为屈服

函数；基于屈服函数定义允许的标量偏斜力态集合为

Et d ={t d ∈ S d| f (t d)=ψ(t d) –ψ0 ≤ 0} （10）
式中，ψ0 为随材料变形变化的正变量，其与等效塑性应

变相关并代表材料的屈服点；ψ 为标量状态空间 S d 的

函数，S d 由式（11）定义的集合为

S d ={t d ∈ S|t d·x = 0} （11）
参考连续介质力学理论，基于屈服函数的弗雷歇导

数 [19] 得出塑性流动准则，即

e3 dp=λ Δdψ� （12）
式中，

Δdψ 为函数 ψ 的弗雷歇导数；λ 为一致性参数。

1.3　失效准则

在弹塑性材料模型中融合失效准则，以模拟变形体

中键的自发断裂行为和损伤演化。引入键伸长率 sc，可

表达为
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式中，s0 为给定材料中键的临界伸长率，当键伸长率 sc

超过临界伸长率 s0 时发生破坏，此时该键连接的物质

点不再存在相互作用，且破坏不可逆。通过式（14）定

图 2　常规态基近场动力学模型材料质点 x 和 x′ 之间的

非局部相互作用

Fig.2　Nonlocal interactions between material particles x and x′ in 
ordinary state-based peridynamics model
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 （14）

定义物质点 x 的局部损伤为与该点有关的断裂键

数和键总数之比，即
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式中，φ 的大小反映了局部损伤程度。当 φ=0 时，表明

物质点没有损伤；而 φ=1 时，表明物质点近场范围内的

键全部断裂。

材料变形时的破坏行为取决于临界伸长率 s0，根据

断裂能等效准则 [30]，s0 可由式（16）获得。
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式中，G0 为临界能量释放率。利用上述断裂失效准则，

可以准确描述工件材料在切削变形时的损伤演化过程。

1.4　接触模型

在近场动力学理论中，物质点之间仅通过键产生相

互作用。切削过程中刀具与工件的初始距离远大于近

场半径，两者物质点之间不存在键连接 [16]。如图 3（a）
所示，在刀具接触工件之前，工件处于静止状态且各物

质点合力为 0；当刀具切入工件时，由于刀具与工件材料

之间不存在键及相互作用力，从而产生如图 3（b）所示

的物质点渗透现象。本研究采用 Macek 等 [17] 提出的短

程力模型，以描述非键合物质点之间的相互作用关系，

防止多体接触时物质点之间出现渗透现象。

在短程力模型中，接触力不依赖于变形前各物质点

间距离，而仅取决于当前位置中物质点 P 和 i 的相对位

置，对物质点 i，短程力 fs 可由式（17）获得。
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式中，yp 和 y i 分别为物质点 p 和 i 的位置，正系数 c=
18K/πδ4，dpi 为物质点 p 和 i 之间开始产生短程力作用

的临界距离，其值由式（18）确定。短程力为排斥力，仅

在工件受压时产生作用，如图 3（c）所示。

dpi = min{0.9‖x′–x‖，1.35|Δ x|} （18）

2　切削过程近场动力学数值计算方法

将工件和刀具材料均匀离散为具有体积和密度

信息的物质点，离散间距为 Δx，对基本运动方程（即式

（3））在时间和空间上离散化处理，形式如式（19）所示。
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（19）

式中，n 为时间步长；Vp=|Δ x|3 为物质点 xp 的体积。

利用式（20）中的 Verlet-Velocity 显式差分方法 [18]

对式（19）进行求解获得物质点 xi 在 t n+1 时刻的位移。
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 （20）

式中，u3 和u分别为物质点 xi 的速度和加速度；Δt 为时

间步长。

所建立近场动力学模型的数值实现过程如图 4 所

图 3　刀具与工件接触时物质点位置变化示意图

Fig.3　Movement of material particles induced by tool-workpiece 
interaction

图 4　切削加工近场动力学模型数值计算流程

Fig.4　Flowchart of numerical implementation for peridynamics model of cutting process

开始

输入数据：切削几何模型离散化
信息，刀具和工件材料参数

结束

边界条件：限制边界层物质点
位移，设定刀具切削速度

初始化时间积分：输入时间
步长，时间步数N，时间步n=0

刀具-工件接触模型

显式时间积分

更新物质点位置

计算点xi的对点
力和变形态

判断：sc＞s0

输出：物质点
损伤、位移

计算损伤

是否完成迭代

否是，键失效
是

否，n=n+1



72 航空制造技术·2023年第66卷第5期

研究论文 RESEARCH

切削深度固定边界

V

刀具

o

工件
y

x

工件 工件

38.89°
40.23°

切屑切屑

200 μm

V
V

刀具
刀具

1.0

0.8

0.6

0.4

0.2

0

损伤φ

（a）仿真 （b）试验

刀具
工件

高速摄像机

直角切削平台

镜头

光源
Z Y

X

示。首先输入离散几何模型信息和刀具工件材料参数，

其次初始化边界条件，固定工件边界层部分，并设定切

削速度；然后根据输入参数确定时间步长以及时间步

数；利用 Verlet-Velocity 差分方法计算物质点 xi 的位置

及速度信息，进而计算该物质点的对点力和变形态，判

断物质点键的断裂情况，并更新物质点位置和损伤情

况；当达到规定时间步时，输出物质点损伤及位移结果，

计算结束。

3　Ti2AlNb 直角切削数值仿真算例

图 5 为 Ti2AlNb 直角切削几何模型及其物质点离

散分布情况，定义蓝色标记的物质点区域为边界层，

并限制边界层物质点的 x、y 方向位移为 0；定义黄色

标记的物质点所在区域为工件切削区域；矩形工件试

样尺寸为 1.5 mm×0.5 mm；材料密度 ρ = 5310 kg/m3，

体积模量 K=128.123 GPa，剪切模量 G=45.9 GPa，屈

服应力 σs=1130 MPa。将刀具设置为刚体，切削速度

V=60 m/min，切削深度 ap=0.2 mm。工件被均匀离散为

500×2000 个物质点，物质点间距 Δx=0.01 mm，近场半

径 δ 取 3 倍物质点间距为 0.03 mm，每个物质点的体积

分数为 Vi = 2.7×10–5 mm3。假定工件材料 Ti2AlNb 为各

向同性的弹塑性材料，键临界伸长率为 0.108，迭代时间步

长取 Δt =1.138×10–9 s，本算例模拟的切削长度为 1 mm，

计算时间步数为 878758 步。

图 6 为 Ti2AlNb 直角切削试验原位成像测试装置，

搭建的在位测试系统包括刀具、工件、单色强光源和高

速相机等主要部件，利用专用夹具将 Ti2AlNb 工件试样

固定于直线滑轨上。试验采用肯纳 NG3189R 无涂层硬

质合金刀具，其前角为 0°，后角为 6°，高速相机型号为

Phantom v2012（配备 5 倍光学镜头），在 768 pixel×576 
pixel 分辨率下以 25000 帧 /s 进行拍摄。试验采用同轴

光源，最大功率为 60 W。

图 7 为 Ti2AlNb 直角切削切屑形成数值仿真与试

验结果对比，可见在试验切削条件下切屑形态呈现锯齿

状，利用近场动力学模型仿真预测的剪切角为 40.23°，
与直角切削试验测得的切角 38.89° 相比，误差仅为

3.45%。表 1 为 Ti2AlNb 锯齿状切屑的形成过程，可见

一个完整锯齿分节切屑的形成包括 4 个阶段，即挤压变

形、剪切带启动、剪切带扩展、锯齿分节形成。表 1 数值

仿真结果中锯齿分节形成的时间间隔共为 16800 时间

步长；试验结果为高速相机拍摄的 Ti2AlNb 直角切削切

屑形成过程在位测试图像，在切屑锯齿分节形成的 4 个

阶段中分别选取典型图像与切屑形成数值仿真结果进

行对比；切屑形成图示为 Ti2AlNb 锯齿状切屑形成过程

示意图。

如表 1 所示，锯齿状切屑形成的阶段 1 中刀具与待

形成锯齿分节开始接触并产生挤压变形，此时被切除层

表面受刀具挤压作用而轻微隆起；阶段 2 为剪切带启动

阶段，在刀具持续运动和挤压作用下，切屑第 1 变形区

发生累积塑性变形，在刀尖部位形成局部化剪切带；阶

段 3 为剪切带扩展阶段，在切屑第 1 变形区塑性变形累

积作用下，切屑自由表面形成微裂纹并向刀尖部位扩

展，同时刀尖部位形成的剪切带向切屑自由表面扩展；

阶段 4 为切屑锯齿分节的形成阶段，此时由刀尖部位形

成的局部化剪切带与切屑自由表面向刀尖部位扩展的

微裂纹相遇，形成完整的锯齿切屑分节，并在刀具运动

作用下开始形成新的锯齿分节。

为进一步揭示 Ti2AlNb 材料切除时的损伤演化行

为，在切削厚度方向均匀设置 6 个损伤测量点，如图 8

图 7　Ti2AlNb 切屑形成数值仿真结果与试验结果对比

Fig.7　Comparison between simulation and experimental results for 
chip formation of Ti2AlNb

图 5　Ti2AlNb 直角切削几何模型及其物质点离散分布

Fig.5　Geometric model for orthogonal cutting of Ti2AlNb and 
associated mass particles discretization

图 6　Ti2AlNb 直角切削原位成像测试装置

Fig.6　In-situ imaging device for orthogonal cutting of Ti2AlNb
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所示，自下而上依次编号为 No.1、No.2、No.3、No.4、
No.5、No.6，各测试点之间间隔两个离散点，分析其损伤

行为在锯齿状切屑形成过程中的时间演化以及空间分

布规律。上述测量点损伤的时间演化结果如图 9 所示，

在切屑锯齿分节单元形成的 4 个阶段中，阶段 1 为刀具

和切屑新锯齿分节开始接触时刻，此时锯齿分节发生轻

微变形，工件自由表面附近的 No.6 测试点受刀具挤压

作用而产生轻微损伤；阶段 2 中刀尖部位切屑材料形成

局部化剪切带，因 No.1 测试点位于剪切带处物质点的

近场范围外，在该锯齿分节形成过程中未发生损伤，其

余测试点损伤值均因剪切带扩展而增大；阶段 3 和阶段

表 1　Ti2AlNb 锯齿状切屑形成过程

Table 1　Sawtooth chip formation process of Ti2AlNb

图 8　材料切除过程损伤测量点分布图示

Fig.8　Diagram of damage measurement points
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4 是切屑剪切带的扩展阶段，由于应力局部化导致测量

点处损伤剧烈增加，No.4 测试点处于剪切带中心而损

伤值最大，达到 0.807。
各测量点构成的空间损伤分布结果如图 10（a）所

示。在锯齿分节形成的 4 个阶段内，测量点损伤值在沿

切削厚度方向整体呈现中间高两端低的分布趋势。结

合 No.6 测试点位置，可以发现切屑损伤主要发生在局

部化剪切变形区，锯齿分节内部损伤较小。本研究采用

锯齿分节完全形成时（阶段 4）空间损伤分布曲线的半

峰宽值（FWHM）表征第 1 变形区宽度，并忽略宏观变

形导致的离散点间距微小变化。使用该方法预测的第

1 变形区宽度约为 60 μm，与试验测得的第 1 变形区宽

度 56.28 μm 相比（图 10（b）），预测误差值为 6.6%。

4　结论

本文基于近场动力学方法建立了常规态基近场动

力学切削加工仿真模型，实现了 Ti2AlNb 切削切屑形成

过程的态型近场动力学数值模拟。分析了 Ti2AlNb 被

切除层材料力学响应特性，揭示了 Ti2AlNb 切屑形成过

程中材料变形和损伤演化规律。本文主要结论如下。

（1）研究提出的近场动力学数值仿真方法能够准

确模拟 Ti2AlNb 锯齿状切屑形成过程，通过 Ti2AlNb 直

角切削仿真模拟和试验研究对比，证明本研究数值仿真

获得的剪切角 40.23° 与试验结果 38.89° 吻合度高，误

差值为 3.45%。

（2）Ti2AlNb 锯齿状切屑的形成过程可划分为 4 个

阶段，即挤压变形、剪切带启动、剪切带扩展、锯齿分节

形成。定量分析了单个锯齿节切屑形成过程中工件材

料损伤时间演化和空间分布规律，结果表明，阶段 4 锯

齿分节形成时，剪切带位置损伤演化最为剧烈，损伤值

达到 0.807。
（3）定义了损伤空间分布的半峰宽值（FWHM）为

切削第 1 变形区宽度，忽略变形引起的离散点间距变

化，在阶段 4 中切削第 1 变形区宽度约为 0.06 mm，预

测误差值小于 7%。

本文验证了将近场动力学理论用于模拟研究金属切

削加工的可行性，为分析切屑形成过程中的材料变形和

损伤演化机理提供了一种新方法。
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AGV 在工业生产和物流领域扮演着越来越重要

的作用，能够有效地改善工业生产和生活的运输系统

结构，将人力从繁琐重复的体力劳动中解放出来，不仅

大大地降低了生产成本，也提高了生产效率 [1]。而多

AGV 的路径规划和无碰撞调度是 AGV 应用面临的两

大问题 [2–3]，其在环境复杂的工业现场和生产车间尤为

突出。根据是否已知全局路径信息，可将 AGV 路径规

划分为全局路径规划和局部路径规划。全局路径规划

基于改进 A* 算法的多 AGV 路径规划研究

官祥锦 1，陈　娟 1，张为民 2

（1. 北京化工大学，北京 100029；
2. 中国航空制造技术研究院，北京 100024）

[ 摘要 ]　自动导引车 AGV（Automated guided vehicle，AGV）的路径规划问题是工业生产和物流领域的关键问题，

其中多 AGV 无碰撞路径规划是研究的难点。本文以实际工业生产现场为背景，提出一种改进的 A* 算法，该算法利

用切比雪夫距离对传统 A* 算法的启发函数进行加权，显著地减少了 A* 算法的搜索时间和搜索节点数，提高了传统

A* 算法的路径搜索效率，并将改进的 A* 算法和时间窗模型结合，通过时间窗模型提前预判多 AGV 路径上节点占用

情况，根据生产任务需求和 AGV 离终点的远近程度，动态调整 AGV 的优先级，有效地解决了多 AGV 同时行驶时产

生的死锁，碰撞冲突问题。试验结果表明，该算法在多 AGV 进行动态路径规划时，路径的搜索效率得到显著的提高，

路径冲突问题也得到有效的解决。

关键词：AGV 路径规划；改进 A* 算法；多AGV调度；时间窗模型；多AGV冲突
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是指 AGV 在行驶前已经掌握了全局的路径信息，包

括 AGV 的位置信息、所处环境的障碍物信息以及可行

驶的路径信息，然后根据掌握的全局信息规划出一条

从起点到终点的最优路径；局部路径规划是指 AGV 在

行驶前对环境信息一无所知或知道部分环境信息，需

要在行驶的过程中实时动态地了解自身的位置和环境

信息，然后通过掌握的环境信息规划出一条从起点到

终点的最优路径。目前应用于全局路径规划的算法主

要有：栅格法（其中最具代表性的是 A* 算法 [4]、D* 算

法和 Dijkstra 算法 [5–7]）、快速搜索随机树法 [8]（Rapidly-
exploring random tree，RRT）、Voronoi 图法等。应用于

局部路径规划的算法主要有：人工势场法 [9]、动态窗口

法（Dynamic window approach，DWA），以及一些智能算

法（其中主要有模糊算法、遗传算法 [10]、神经网络、粒子

群算法 [11]、蚁群算法等）[12–15]。由于计算的复杂度以及

现实生产环境的限制，且大多工业生产和物流环境是

全局已知的，所以在实际的 AGV 路径规划中，局部路

径规划算法和智能路径规划算法应用的较少，大多还

停留在仿真研究阶段，并没有应用到实际的生产生活

中。

A* 算法由于其算法简单，在中小型地图中具有良

好的搜索性能，是当前 AGV 进行路径规划时应用的最

广泛的算法。但传统的 A* 算法存在需要搜索的节点数

多、路径转角多、生成的路径平滑度低等问题 [16]，这些问

题在多 AGV 同时进行路径规划时尤为突出，特别是当

多辆 AGV 存在路径冲突或者已规划好的路径上出现障

碍物，需要对其进行重规划时，搜索的节点数将大大增

加，降低了重规划的效率。针对传统 A* 算法存在的问

题，Song 等 [17] 做了很多研究，但大都是根据特定的应

用环境进行的改进与研究。余星宝等 [18] 采用传统 A*

算法找出最短路径上转弯处的特征点，再利用四阶贝塞

尔曲线对转弯处的特征点进行平滑处理，得到 1 条无碰

撞、平滑度高、具有一定曲率，且相对距离更短的路径，

解决了传统 A* 算法生成的路径转角多、平滑度低、易发

生碰撞的问题。但该方法对于只能沿着已铺设路径引

导线行走的 AGV 不实用。胡蔚旻等 [19] 以传统 A* 算法

为基础，引入 3 轴 –2 象限、AGV 路径转向数来删除路

径上的无效备选点，从而使 AGV 的行驶路径得到有效

的平滑。但该算法在多辆 AGV 发生路径冲突时，不能

对其路径进行动态调整，所以不适用于对多辆 AGV 进

行路径规划的情况。刘生伟等 [20] 在传统 A* 算法启发

函数的基础上，引入了父节点的启发函数值，对当前节

点和父节点启发函数之和进行加权处理，并通过判断转

折点的方式，删除多余的冗余节点，使得规划出的路径

更加平滑。该算法和传统的 A* 算法及指数衰减加权改

进 A* 算法相比，在搜索时间、路径长度以及路径包含的

节点数上都有所减少。然而本文所使用的八邻域搜索

方式，对于已铺设引导线的 AGV 来说并不实用。余文

凯等 [21] 将环境信息和 AGV 位置信息融入到评价函数

中，并使用障碍率和直通率给 A* 算法的评价函数进行

加权处理。通过基于 K-Means 聚类算法对栅格地图进

行分区预处理后，再使用改进的 A* 算法搜索最短路径。

对搜索到的最短路径，使用改进的 Floyd 算法对路径进

行双向平滑度优化处理，并添加防碰撞安全距离系数，

有效地增加了路径的平滑度和安全性。但该算法仅

考虑单辆 AGV 的情况，并且对规划出的路径进行平

滑处理的方式不适用于已铺设路径引导线线的 AGV。

卞永明等 [22] 根据 AGV 从起点到当前点发生的转弯

次数，对 A* 算法的启发函数进行奖励和惩罚，可以显

著地降低转弯次数，但该算法没有考虑一条直线上的

多余冗余节点。吴飞龙等 [23] 将 AGV 的位置信息和

环境信息融入到了 A* 算法的启发函数中，并使用环境

的混乱程度和障碍率对启发函数进行加权处理，删除

路径中多余的转折点和冗余节点，使 AGV 规划出的

路径更加平滑。陆佳依等 [24] 采用分裂和筛选的方案

对传统 A* 算法进行优化，通过在未搜索节点的启发函

数中增加转弯权值，在路径规划过程中考虑转弯带来

的消耗，缩短了路径的总长度，减少了 AGV 的转弯次

数。该方法明显提高了 A* 算法的复杂度，降低了搜索

效率。

现有的 AGV 路径规划算法，考虑的情况大都比较

理想化，没有对 AGV 的行驶方向做约束，导致在使用

A* 算法对 AGV 行驶路径进行规划时，既可以四方位搜

索，也可以八方位搜索，从而出现规划的路径只要存在

空白区域就可随便转弯的情况。这对于重载 AGV 以

及对生产安全要求极为严格的工业生产现场来说是不

现实的，在对 AGV 进行路径规划的过程中，如果不对

AGV 的行驶方向做约束，直接按照规划出的路径行驶，

将非常容易和障碍物发生碰撞，发生安全事故。并且当

涉及多辆 AGV 同时运行时，出于工业生产安全的考虑，

对 AGV 的路径规划要求将变得更加严苛。此时，安全

是路径规划优先考虑的问题，所以在进行多 AGV 路径

规划时，需尽量将多 AGV 发生冲突碰撞的概率降到最

低，其次才是 AGV 路径最优的问题，这种情况下，单纯

地使用 A* 算法将不再满足路径规划要求。当涉及多辆

AGV 时，AGV 在运行的过程中，彼此互为障碍物，并

且障碍物在实时移动，此时的 AGV 路径规划问题将从

1 个静态路径规划问题转变为 1 个动态路径规划问题。

邢普学等 [25] 通过增加 AGV 共享路径的惩罚值对 A* 算

法进行改进，结合改进的 A* 算法设置了碰撞解决规则，
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能够解决 AGV 的碰撞问题，但是该规则在 AGV 发生

路径冲突时，只考虑对其进行重规划，重归化后的路径

可能会导致新的碰撞出现及多 AGV 死锁的发生。泰

应鹏等 [26] 通过结合 A* 算法和时间窗模型，对多 AGV
进行了动态路径规划，通过提前计算 AGV 经过每个节

点的时间，对时间窗进行动态的排布和更新，并为多辆

AGV 动态地分配优先级，实现了无冲突，无重复的系统

调度。但是在实际中，准确计算每辆 AGV 到达每个节

点的时间是困难的，如果发生较大的时间计算偏差，将

容易导致 AGV 发生碰撞问题。廉胤东等 [27] 将当前节

点到相邻候选节点的期望运行时间加入到传统 A* 算法

的启发函数中，对传统 A* 算法进行了改进，在改进 A*

算法的基础上，对 AGV 下一个运行位置进行预判，实现

AGV 的冲突避让，提高了 AGV 路网资源的利用率。但

该算法也存在计算量大，对 AGV 系统要求较高等问题。

高新浩等 [28] 基于改进时间窗的两阶段动态路径规划算

法，构建环境拓扑地图，使用 A* 算法实现 AGV 离线路

径规划。通过动态环境拓扑地图，使用 BP 神经网络实

现 AGV 路径的动态规划，降低了多 AGV 在行驶过程

中发生冲突和碰撞的可能性。但是该算法会随着 AGV
的频繁调度和重规划，以及环境地图的扩大而增加计算

复杂度，降低 AGV 路径搜索效率。

基于以上问题，本文以铺设 AGV 导引线的工业生

产现场为背景，提出了一种改进的 A* 算法，该算法使用

切比雪夫距离对当前节点的启发函数进行加权处理，

在相同的地图环境下，相比于 Dijkstra 算法，传统 A* 算

法以及已有的使用切比雪夫距离对当前节点和父节点

的启发函数进行加权的方法，其搜索节点数和搜索时

间得到了有效的降低，显著地提高了 A* 算法在进行重

规划时的搜索效率。在改进 A* 算法的基础上，结合时

间窗模型，通过对每辆AGV的行驶节点进行提前预判，

动态调整 AGV 的优先级，有效地解决了多 AGV 路径

规划时的冲突问题，在 AGV 遇到其他车辆需要进行避

让或重规划时，通过比较避让预计增加的时间和重规

划预计增加的预估时间，并选择预计增加时间少的方

案解决多 AGV 路径规划时的死锁以及路径冲突问题。

采用该算法既可以让 AGV 得到了相对最优路径，也有

效地解决了多 AGV 在运行过程中的时间、空间冲突问

题。该算法增加的算法复杂度小，通过试验证明，此方

法在对多 AGV 进行路径规划时，搜索速度快、实时性

较好。

1　改进 A* 算法

A* 算法是从 Dijsktra 算法发展而来的，是一种启发

式搜索算法。它利用启发信息来指导路径的搜索，以实

现减少搜索范围和降低搜索问题的复杂度。同时，也

是静态路网中搜索最短路径时最有效的直接搜索方法。

在 A* 算法中，估计值（即启发函数 h（n）值）与实际距

离值越接近，A* 算法的搜索速度越快，搜索效率也就越

高。由于 A* 算法在中小型地图中搜索的高效性，在实

际中得到了广泛的应用。但是传统的 A* 算法由于其搜

索路径时需要遍历的节点数多，且规划出的路径存在过

多的冗余节点和转折点，所以很多学者对传统的 A* 算

法进行了改进。传统的 A* 算法为

f（n） =g（n）+h（n） （1）
式中，n 为当前节点；f（n）为从起始节点经过当前节点

n 到达目标节点的最小代价估计；g（n）为起始节点到当

前节点的最小代价估计；h（n）为当前节点 n 到目标节

点的最小代价估计，也称为启发函数。

启发函数 h（n）在 A* 算法中起着至关重要的作用。

这里设当前点到目标点的实际代价为 Q。当 h（n）=0 时，

A* 算法将变成 Dijkstra 算法，Dijkstra 算法能够保证找

到一条最短路径；当 h（n）<Q 时，h（n）的值越小，A* 算

法需要扩展的节点数越多，算法的运行速度也就变得越

慢，但是也能够保证找到一条最短路径，并且运算速度

比 Dijkstra 算法快；当 h（n）=Q 时，A* 算法只寻找最

佳路径而不扩展任何节点，这种情况下也能够保证找

到一条最短路径，并且运算速度非常快；当 h（n） >Q 时，

A* 算法在寻找最佳路径的过程中会扩展别的任何一个

节点，这种情况下不能够保证找到一条最短路径。根

据以上原则，为了能够得到一条从起点到终点的最短

路径，要保证 h（n）≤ Q，并且 h（n）越逼近 Q 值，其搜

索速度会越快。这也是对 A* 算法进行改进的重要思

路。

A* 算法中 h（n）常用曼哈顿距离、欧几里德距离、

欧几里德距离的平方表示。欧几里德距离的表示方式

为

书书书

ｈｏ ＝ （ｘｅ － ｘｎ） ２ ＋ （ｙｅ － ｙｎ）槡 ２  （2）
曼哈顿距离的表示方式为

hm= |xe– xn| + | ye–yn| （3）
切比雪夫距离的表示方式为

hc= max（|xe–xn|，| ye–yn|） （4）
式（2）~（4）中，（xe，ye）为终点坐标； （xn，yn）为当前点

n 的坐标。

由于传统 A* 算法在搜索路径时需要遍历的节点数

和生成路径中的冗余节点较多，且在地图较大时尤为突

出，严重影响了 A* 算法的搜索效率。本文遵循启发函

数 h（n）越逼近当前点到目标点的实际代价值 Q，其搜

索速度会越快的原则，对 A* 算法进行了改进。

从式（2）~（4）可得，对于

书书书

n 和

书书书

e 有
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产生一个Open表和一个Close表，
并将起点加入Open表中

从Open表中获取代价函数值 f (n)
最小的节点n，并将其加入Close表

从终点开始，通过节点的父节点
反向遍历到起点，形成最终路径

结束

以节点n为中心，遍历
该节点的领域节点，将

非障碍物节点加入Open表

Open表为空

节点n为终点

否

否

是

是

书书书

（ｘｅ － ｘｎ） ２ ＋ （ｙｅ － ｙｎ）槡 ２≤ ｘｅ － ｘｎ ＋ ｙｅ － ｙｎ  （5）
也即，ho ≤ hm。

max（|xe – xn|，| ye –yn|）≤ |xe –xn|+| ye –yn| （6）
也即，hc ≤ hm。

书书书

ｈｏ ＝
　 （ｘｅ － ｘｎ） ２ ＋ （ｙｅ － ｙｎ）槡 ２≥ ｘｅ － ｘｎ  （7）

书书书

ｈｏ ＝
　 （ｘｅ － ｘｎ） ２ ＋ （ｙｅ － ｙｎ）槡 ２≥ ｙｅ － ｙｎ  （8）

书书书

ｈｃ ＝ ｘｅ － ｘｎ ， ｘｅ － ｘｎ ≥ ｙｅ － ｙｎ
ｈｃ ＝ ｙｅ － ｙｎ ， ｘｅ － ｘｎ ＜ ｙｅ － ｙｎ  （9）

也即，hc =|xe–xn| ≤ ho

从式（5）、（6）和（9）可以得到

hc ≤ ho ≤ hm （10）
由于本文所涉及的工业环境已经铺设了 AGV 路径

导引线，AGV 不能沿着任意角度移动，只能沿着网格的

方向移动。欧几里德距离 ho 表示的是对角线距离，对

于本文已铺设引导线的 AGV 不适用。本文使用取值更

接近实际代价 Q 的曼哈顿距离 hm 作为启发函数，并使

用切比雪夫距离 hc 对启发函数 hm 进行加权，改进后的

A* 算法为

f（n）=g（n）+hc×hm （11）
改进后的 A* 算法可以减少在路径搜索时需要遍历

的节点数，提高搜索效率。

A* 算法需要维护一个 Open 表和一个 Close 表，

Open 表中记录了所有已经遍历过但是没有被考察的节

点；Close 表中记录了所有已经考察过的节点，初始化时

Open 表中记录了起始节点，Close 表为空。执行 A* 算

法时，从起始节点开始，不断地向外扩充，并维护和更新

Open 表和 Close 表，直到终点加入 Close 表为止。改进

后的 A* 算法流程如图 1 所示。

本文以实际的工业生产制造车间为背景，利用栅格

法和拓扑图法对工业生产制造车间的平面图进行电子

地图的构建，图 2 为实际工业生产制造车间平面图，圆

形数字标识的点为 AGV 的运输站点，其他数字标识的

点为 AGV 路径上的节点。图 3 为与图 2 相对应的使用

栅格法构建的电子地图。

图 3 中的栅格地图大小为 20×42，横坐标范围 [0，
41]、纵坐标范围 [0，19]。栅格地图中的每个数字点代

表着生产车间的一个站点，其中站点 1 和 17 是 AGV 的

车库和充电桩所在位置。由于使用栅格地图规划出的

AGV 路径存在冗余的节点，因此本文对使用改进 A* 算

法在栅格地图下得到的路径做进一步处理，删除生成路

径上不必要的冗余节点，使最终规划出的路径需要保留

的节点数更少。

为了验证本文提出的改进 A* 算法的有效性，分别

对 Dijkstra 算法、传统 A* 算法、Tang 等 [16] 提出的改进

的 A* 算法和本文提出的改进的 A* 算法进行仿真试验

对比。以图 3 的栅格地图为试验地图，每次试验分别以

栅格地图中的每个站点为起点或终点，经排列组合每次

共验证 378 条路径。共做 10 次试验，最后取 10 次的平

均值。试验结果及其对比如表 1 和表 2 所示。

从试验结果可以得出，与 Dijkstra 算法、传统 A* 算

法和 Tang 等 [16] 提出的改进的 A* 算法相比，本文提

出的改进 A* 算法的平均搜索时间和平均遍历节点数

得到了显著的减少，搜索效率得到了显著的提高。与

Dijkstra 算法相比，平均搜索时间和平均遍历节点数分

别减少了 74.95% 和 67.87%；与传统 A* 算法相比，平

均搜索时间和平均遍历节点数分别减少了 59.91% 和

20.81%；与 Tang 等 [16] 提出的改进的 A* 算法相比，平

均搜索时间和平均遍历节点数分别减少了 17.57% 和

8.00%。使用改进的 A* 算法规划从节点 1（坐标（2，1））
到节点 14（坐标（22，11））的路径如图 4 所示。

图 1　改进 A* 算法流程图

Fig.1　Flow chart of improved A* algorithm

图 2　工业生产车间平面图

Fig.2　Floor plan of industrial production workshop
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表 1　4 种路径规划算法遍历节点数和平均搜索时间对比

Table 1　Comparision of the number of traversed nodes and the 
average search time of four path planning algorithms

表 2　本文改进 A* 算法相较其他 3 种算法遍历节点数和平均

搜索时间减少百分比

Table 2　Compared with the other three algorithms, the improved A* 

algorithm in this paper reduces the number of nodes traversed and 
                       the average search time by a percentage %

平均搜索时间 /s 遍历节点数

Dijkstra
传统
A*

改进
A*[16]

本文
改进
A*

Dijkstra
传统
A*

改进
A*[16]

本文
改进
A*

29.78 18.61 9.05 7.46 242.81 98.52 84.80 78.02

相比平均减少搜索时间 /% 相比平均减少遍历节点数

Dijkstra 传统 A* 改进 A*[16] Dijkstra 传统 A* 改进 A*[16]

74.95 59.91 17.57 67.87 20.81 8.00

图 4 中 x 轴代表栅格点的横坐标；y 轴代表栅格点

的纵坐标，其中曲线上的每个点代表规划出的路径需要

经过的每个节点。从图 4 中可以看出，使用改进的 A*

算法规划出的路径需要保存的节点为 32 个，本文在规

划出的原始路径基础上做了进一步处理，删除路径中冗

余的节点后，路径需要保留的节点数仅剩 5 个，路径也

变得更加光滑。

2　多 AGV 无碰撞规划

工业生产车间常存在多个站点以及多个生产任务，

需要多辆 AGV 同时进行无碰撞协调运行，所以需要对

多辆 AGV 的行驶路径进行合理规划，在保证不发生碰

撞的基础上，使每辆 AGV 的行驶路径最优。由于多辆

AGV 在行驶的过程中互为障碍物，所以需要考虑多辆

AGV 在行驶过程中的动态规划问题，保证每段路上在

同一时间只能有 1 辆 AGV 通过。只有合理的规划和协

调好 AGV 行驶路径的空间和时间资源利用问题，才能

保证多辆 AGV 有条不紊地运行。

2.1　多 AGV 冲突类型

当多辆 AGV 同时运行时，AGV 之间主要存在路径

不冲突、路径冲突但时间不冲突、相向冲突、节点冲突 4
种情况。

（1）路径不冲突。当多辆 AGV 之间规划的路径不

存在重合节点和交叉节点，也即路径不存在冲突时，每

辆 AGV 可各自独立运行，不需要考虑碰撞问题。

（2）路径冲突时间不冲突。当多辆 AGV 之间存在

路径冲突，但是时间不冲突时，因为在同一节点或同一

图 3　工业生产车间栅格地图

Fig.3　Raster map of industrial production workshop

图 4　使用改进 A* 算法规划的从节点 1 到节点 14 的路径

Fig. 4　Using the improved A* algorithm to plan the path from 
node 1 to node 14
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路
段

（2，2）—（2，7）

（2，7）—（2，9）

（2，9）—（2，13）

（2，13）—（2，17）

（2，13）—（5，13）

时间
t1 t2 t3 t4 t5 t6 t7 t8

路
段

AGV1

AGV2

（2，2）—（2，7）

（2，7）—（2，9）

t1 t2 t3 t4 t5 t6 t7 t8

（2，9）—（2，13）

（2，13）—（2，17）

（2，13）—（5，13）

时间

路段上行驶的时间没有交叉和重叠，每辆 AGV 可独自

运行，不需要考虑碰撞问题

（3）相向冲突。如图 5 所示，当两辆 AGV 同一时

间在同一条路段上相向行驶时，会产生相向冲突。此时

需要采用相应的碰撞预测方法和策略，解决多辆 AGV
同一时间在同一路段上的相向冲突问题。

（4）节点冲突。如图 6 所示，当多辆 AGV 同一时

间在交叉路口相遇时，会产生节点冲突问题，此时也需

要采用相应的碰撞预测方法和策略解决该问题。

2.2　基于时间窗的冲突解决方案

在 AGV 路径规划中，时间窗是指 AGV 从进入某路

段到离开该路段所占用的时间段。可以将某路段的时

间窗划分为空闲时间窗和占用时间窗。空闲时间窗为

该路段空闲的时间段，在空闲时间窗内任何一辆 AGV
都可在该路段上行驶；占用时间窗为当前 AGV 在该路

段行驶占用的时间段，在占用时间窗内其他车辆不能驶

入该路段。时间窗模型的示意图如图 7 所示。

这里设 AGV 路径上的每个节点都用相应的坐标

（x，y）表示，（x1，y1）—（x2，y2）表示路径上 2 个节点（x1，

y2）和（x2，y2）之间的路段。图 8 为两辆 AGV 在路段

（2，9）—（2，13）上发生相向冲突的情况。图 9 为两辆

AGV 在节点（2，13）发生节点冲突的情况。

所有 AGV 在路段 k 上的时间窗模型可以表示为

T(k)={t1k，t2k… tik}，i ∈ [1，n] （12）
式中，T（k）为所有 AGV 在路段 k 上的时间窗集合；i
表示第 i 辆 AGV；n 表示 AGV 的数量。

根据式（12）可以得到所有 AGV 在所有路段上的

时间窗集合，为

书书书
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 （13）

式中，Tm 表示所有 AGV 在路段 m 上的时间窗集合；m
表示AGV规划出的路径的路段数；n表示AGV的数量。

式（13）中的每一列代表每一辆 AGV 在所有路段上的

时间窗集合。

多辆 AGV 在路段 k 上发生相向冲突的时间窗模型为

t′ik ≤ tqk ≤ t″ik，i ∈ [1，n]，q ∈ [1，n]，q≠i� （14）
式中，t′ik 为第 i 辆 AGV 进入路段 k 时的时间；t″ik 为第 i
辆 AGV 离开路段 k 时的时间；tqk 为第 q 辆 AGV 在路

段 k 上的时间窗。即当两辆 AGV 在同一路段 k 上的时

间窗发生重叠时，AGV 将发生相向冲突。

当多辆 AGV 同时在某一节点的相邻路段上行驶，

并且同时到达该节点时，将发生节点冲突，节点冲突的

时间窗模型为

|t″ik – t″qp|<δ，δ ∝ 0，i ∈ [1，n]，q ∈ [1，n]，q≠i� （15）
式中，t″ik 为第 i 辆 AGV 离开路段 k 时的时间；t″qp 为第 q
辆 AGV 离开路段 p 时的时间。路段 k 和路段 q 有相同

的节点，并且 k，q ∈ [1，m]。即多辆 AGV 同时离开不

同的路段，到达同一个节点时将发生节点冲突。

从图 8 和 9 的相向冲突及节点冲突的时间窗中可

图 6　AGV 路径发生节点冲突

Fig.6　AGV conflicts in same node

空闲时间段 占用时间段 空闲时间段

图 7　时间窗模型

Fig.7　Time window model

图 8　两辆 AGV 发生相向冲突时间窗

Fig.8　Two AGVs conflict time window in the same direction

图 9　两辆 AGV 发生节点冲突时间窗

Fig.9　Two AGVs conflict time window in the same node

图 5　AGV 路径发生相向冲突

Fig.5　AGV conflicts in same direction
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开始

创建电子地图，初始化
各AGV任务的起点和终
点，并将地图中的所有

节点设置g标志

使用改进的A*算法为
各AGV规划最优行驶

路径

运行AGV，将AGV已经
  走过的节点设置g标志，

并实时检测更新时间窗

选择避让等待
（时间窗右移）

按原始路径向前
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AGV行驶结束，等待下次调度

   根据规划出的初始路径，
将路径上的所有节点
设置y标志，将AGV

前进路径上最近的3个
节点设置r标志

根据生产任务及离终点
的远近程度动态调整
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选择优先级低的AGV
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等待，优先级高的按
原路径行驶

按新路径向前
行驶1个节点

以当前点为新
    起点，终点不变，

使用改进A*算法
进行路径重规划AGV

路径上前3个
节点有时间窗重叠，

并且有节点标志
设为r

AGV到达终点

预估
重规划增加

行驶时间>避让等待
增加行驶

时间

否

否

是

是

是

否

以看出，将时间窗右移是解决多 AGV 路径冲突的主要

方法。本文在每辆 AGV 行驶过程中，提前对 AGV 路

径上的 3 个节点进行时间窗的更新和排布，当检测到时

间窗有冲突时，根据生产任务需求以及当前 AGV 离终

点的远近程度动态调整相应 AGV 的优先级，让优先级

低的 AGV 进行路径重规划或避让，即让其在冲突路段

上的时间窗右移，从而避免 AGV 产生路径上的冲突与

碰撞。在重规划或避让策略的选择上，可以通过式（16）
进行选择。

 采用重规划策略，Δtr ≤ Δte

   采用避让策略，Δtr ≥ Δte 
（16）

式中，Δtr 表示 AGV 进行重规划预计需要增加的行驶时

间；Δte 表示 AGV 进行避让等待预计需要增加的行驶

时间。

多 AGV 无碰撞规划流程如图 10 所示。

图 10 中节点标志 g 表示该节点既没有 AGV 占用

也不是 AGV 规划路径中的节点。节点标志 y 表示该节

点是 AGV 路径规划中需要经过的节点，但是现在 AGV
还没有经过该节点。节点标志 r 表示该节点是 AGV 路

径规划中需要经过的节点，并且当前 AGV 离该节点的

距离在 3 个节点以内。

3　试验结果与分析

为了验证本文提出的改进的 A* 算法以及多 AGV
无碰撞规划策略的有效性，使用 Visual Studio 2017+Qt5
进行编程，将改进的算法及策略应用到实际工业生产

AGV 上。AGV 长 2 m、宽 90 cm、高 60 cm、载重 1500 kg，
其中 AGV 自带车载工控机用于 AGV 的控制，现场的

AGV 通道为单行道，即同一时间只允许有 1 辆 AGV 通

过。出于工业现场安全考虑，AGV 在运输过程以 0.5 m/s
的速度匀速行驶。AGV 原型图如图 11 所示。

在图 12 中，AGV1 从 1 号站点到 17 号站点；AGV2
从 8 号站点到 19 号站点。图 13 为相对应的时间窗模

型。使用改进的 A* 算法规划出的路径不存在重合和交

叉的节点，所以两辆 AGV 无需考虑路径冲突问题，在图

13 中对应的时间窗上也不存在重叠情况。

在图 14 中，AGV1 从 t1 时刻开始，从 17 号站点到

10 号站点；AGV2 从 t4 时刻开始，从 8 号站点到 20 号

站点。图 15 为相对应的时间窗模型。使用本文提出

的改进的 A* 算法规划出的路径存在重合和交叉的节

点，从图 15 时间窗模型中可以得出，AGV1 和 AGV2
在路段（2，39）—（2，32）和（12，32）—（2，32）交叉

位置将发生节点冲突，所以根据 AGV 的优先级情况，

AGV2 将会在（2，37）节点选择等待避让，待 AGV1
经过（2，32）节点后，AGV2 再按照原规划路径行驶到

20 号站点。

在图 16 中，AGV1 从 t1 时刻开始，从 1 号站点到 16
号站点；AGV2 从 t1 时刻开始，从 9 号站点到 2 号站点。

图 17 为相对应的时间窗模型。使用本文提出的改进的

A* 算法规划出的路径存在重合和交叉的节点，规划出

的 AGV1 原始路径为（1，2）→（2，2）→（2，32）→（12，
32）→（12，39）→（13，39）。从图 17 时间窗模型中可

图 10　多 AGV 无碰撞规划流程图

Fig.10　Flow chart of multi-AGV collision-free planning

图 11　AGV 原型

Fig.11　AGV prototype
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路

段

AGV1

AGV2

（2，2）—（2，13）
（2，13）—（12，13）

（12，13）—（12，19）
（12，19）—（15，19）
（15，19）—（15，21）

（2，39）—（2，32）
（2，32）—（12，32）

（12，32）—（12，25）
（12，25）—（16，25）
（16，25）—（16，26）

时间
t1 t2 t3 t4 t5 t6 t7 t8

图 12　两辆 AGV 路径无冲突

Fig.12　No conflict between two AGVs

图 13　两辆 AGV 路径无冲突时间窗

Fig.13　Two AGV conflict-free time window

路
段

AGV2

AGV1

（2，32）—（2，24）
（2，39）—（2，32）
（2，24）—（3，24）
（2，39）—（2，39）

（12，19）—（12，32）
（12，32）—（2，32）

（15，21）—（15，19）
（15，19）—（12，19）
（18，16）—（19，16）
（19，16）—（19，19）
（12，19）—（19，19）

时间

节点冲突路段

t1 t2 t3 t4 t5 t6 t7 t8

图 15　两辆 AGV 在节点（2，32）发生节点冲突时间窗 （避让等待）

Fig.15　Time window when two AGVs have node conflict at 
coordinates (2,32) (Waiting)

图 14　两辆 AGV 在节点（2，32）发生节点冲突

Fig.14　Two AGVs have a node conflict at coordinates (2,32)
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路

段
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图 16　两辆 AGV 在节点（2，17）发生相向路径冲突

Fig.16　Two AGVs have a same direction conflict at coordinates (2,17)

图 17　两辆 AGV 在节点（2，17）发生相向冲突时间窗（重规划）

Fig.17　Time window when two AGVs have a same direction 
conflict at coordinates (2,17)

以得出，AGV1 在节点（2，17）位置检测到前向路径上

的节点被占用，根据 AGV 的无碰撞规划策略，AGV1 选

择以节点（2，17）为新节点，终点不变，重新进行路径规

划，AGV1 重规划后的路径为：（2，17）→（2，13）→（12，
13）→（12，39）→（13，39）。AGV2 的路径保持不变，

从而避免两辆 AGV 发生路径冲突碰撞。

本文以 Visual Studio 2017+Qt5 为开发环境，在图

11 所示的 AGV 上进行了试验验证。表 3 和 4 分别对

应图 12、14 和 16 中，两辆 AGV 没有路径冲突、发生相

向冲突（避让等待）和发生相向冲突（重规划）时进行路

径规划消耗的时间，并在 4 种路径规划算法上进行了验

证和对比分析。

从以上试验可以看出，本文提出的改进 A* 算法与

多 AGV 路径规划策略结合，在多 AGV 无路径冲突，以

表 3　AGV1 路径规划消耗时间（不包括 AGV 运行时间）

Table 3　AGV1 path planning consumption time
                                (not including AGV driving time) s

表 4　AGV2 路径规划消耗时间（不包括 AGV 运行时间）

Table 4　AGV2 path planning consumption time
                                (not including AGV driving time) s

AGV 行驶情况 Dijkstra 传统 A* 改进 A*[16] 本文改进 A*

两辆 AGV 没有
路径冲突

2.52 2.12 1.28 0.99

两辆 AGV 发生相向
冲突（避让等待）

3.74 3.24 2.56 2.32

两辆 AGV 发生相向
冲突（重规划）

2.43 1.93 1.22 0.81

AGV 行驶情况 Dijkstra 传统 A* 改进 A*[16] 本文改进 A*

两辆 AGV 没有
路径冲突

1.91 1.62 1.20 0.87

两辆 AGV 发生相向
冲突（避让等待）

1.89 1.51 1.24 0.94

两辆 AGV 发生相向
冲突（重规划）

4.46 4.08 3.65 3.26



852023年第66卷第5期·航空制造技术

RESEARCH 研究论文

及存在节点或路径相向冲突时，能够得到较好的无碰

撞规划结果，能够有效地解决实际工业生产过程中多

AGV 同时行驶时的路径冲突问题。当某辆 AGV 出现

故障，长时间占用某条路径时，调度系统会检测到故障

并产生报警，通知工作人员进行处理，同时调度系统会

将电子地图中的该栅格点置为障碍物点，其他 AGV 进行

路径规划时将不会再考虑该条路径。从表 3 和 4 中可以

看出，相较与 Dijkstra 算法、传统 A* 算法和 Tang 等 [16] 提

出的改进 A* 算法，使用本文改进的 A* 算法，无论是在

两辆 AGV 没有路径冲突或者发生路径冲突时，都能够

很快地对每辆 AGV 进行路径规划，能够较好地满足实

时性要求。

4　结论

本文以实际工业生产现场为背景，研究了多 AGV
路径规划算法和无碰撞策略。通过使用切比雪夫距离

对启发函数进行加权，对传统的 A* 算法进行了改进，同

时，通过时间窗模型和动态调整 AGV 的优先级，解决了

多 AGV 的路径冲突问题，具有较好应用价值。试验表

明，本文提出的改进的 A* 算法显著地降低了 AGV 在进

行路径规划时的路径搜索时间，提高了搜索效率，实时

性也得到了进一步的提高。
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超塑成形是一种低成本、高效益、近无余量的成形

工艺，具有有效降低结构重量、提高结构的完整性和

承载效率的优点，在航空航天领域得到广泛应用 [1–2]。

TA32 合金是在 TA12 合金基础上进行成分改进而得

到的一种新型近 α 型钛合金，名义成分为 Ti–5.5A1–
3.5Sn–3.0Zr–0.7Mo–0.3Si–0.4Nb–0.4Ta[3]。该合金在550 ℃
具有良好的综合性能，在低于 550 ℃的环境可长时间使

用，短时使用温度可达 600 ℃，在超音速飞行器和航空

发动机中具有广泛的应用前景。目前国内已针对 TA32
合金板材开展了热变形行为的研究 [4–7]，但超塑成形相

关的研究较少 [8–9]。

在本研究中，通过单向超塑拉伸试验研究变形工艺

参数（应变速率、变形温度）对 TA32 合金超塑性的影响规

律，获得最大超塑延伸率的工艺参数。通过锥形件的超

塑胀形，研究平面应力变形条件下 TA32 合金的变形特征

和微观组织演变规律，为结构件的工艺设计提供参考。

TA32 高温钛合金超塑性能研究

周丽娜 1，2，3，付明杰 1，李晓华 1，2，3，韩秀全 1，2，3

（1. 中国航空制造技术研究院， 北京 100024；
2. 塑性成形技术航空科技重点实验室， 北京 100024；

3. 数字化塑性成形技术及装备北京市重点实验室， 北京 100024）

[摘要]　采用恒应变速率法对TA32高温钛合金板材进行超塑拉伸，研究了温度920~980 ℃和应变速率5×10–5~1×10–3 s–1

条件下材料的超塑变形行为，并分析了锥形件胀形过程的变形特征和微观组织演变规律。结果表明，TA32 合金具有

良好的超塑性变形能力，温度 920 ℃、应变速率 1×10–3 s–1 时最大延伸率达到 864%。温度为 940 ℃和 960 ℃时，受平

面应力变形的锥形件高度较高，分别为 90 mm 和 92 mm；经过不同变形量的变形后微观组织变化并不显著。

关键词：TA32；高温钛合金；超塑性；胀形；显微组织

Superplastic Behavior of TA32 High Temperature Titanium Alloy

ZHOU Lina1,2,3, FU Mingjie1, LI Xiaohua1,2,3, HAN Xiuquan1,2,3

(1. AVIC Manufacturing Technology Institute, Beijing 100024, China;
2. Aeronautical Key Laboratory for Plastic Forming Technologies, Beijing 100024, China;

3. Beijing Key Laboratory of Digital Plasticity Forming Technology and Equipment, Beijing 100024, China)

[ABSTRACT]　The superplastic behavior of TA32 titanium alloy sheet was investigated by constant strain rate tensile tests 
at deformation temperature range of 920–980 ℃ and strain rate range of 5×10–5–1×10–3 s–1. The deformation characteristics 
and microstructure evolution during superplastic bulging of cone shaped part was analyzed. The results show that TA32 
alloy provides superior superplastic deformation capability, with a maximum elongation up to 864% at 920 ℃ with the strain 
rate of 1×10–3 s–1. The height of the cones is higher at 940 ℃ and 960 ℃ , 90 mm and 92 mm, respectively, and microstructure 
has no significant change with different deformation.
Keywords: TA32; High temperature titanium alloy; Superplasticity; Bulging; Microstructure
DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.05.086

引文格式：周丽娜, 付明杰, 李晓华, 等 . TA32 高温钛合金超塑性能研究[J]. 航空制造技术, 2023, 66(5): 86–90.
ZHOU Lina, FU Mingjie, LI Xiaohua, et al. Superplastic behavior of TA32 high temperature titanium alloy[J]. Aeronautical 
Manufacturing Technology, 2023, 66(5): 86–90.
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1　试验材料及方法

1.1　试验材料

试验所用材料为宝钛集团提供的 1.5 mm 厚退火态

TA32 钛合金，板材的原始显微组织如图 1 所示，由白色

等轴 α 和黑色 β 相组成，β 相呈等轴状或长条状，平均

晶粒尺寸小于 5 μm。

1.2　试验方法

（1）单向超塑拉伸试验。

利用线切割加工出如图 2 所示的拉伸试样，试样

表面经除油处理和砂纸研磨，保证表面平整、无裂纹。

试样标距表面均匀涂抹抗氧化涂料。超塑拉伸试验在

SANS–CMT4104 型微机控制电子万能试验机上进行，

试样加热采用电阻炉，工作区的温度误差≤ ±5 ℃。超

塑拉伸时，拉伸试样加热到温后保温 5 min，以保证试样

温度分布均匀，然后进行恒应变速率单向超塑拉伸，试

验过程中通过横梁位移来计算试样变形。选取的超塑

拉伸温度为 920 ℃、940 ℃、960 ℃、980 ℃，应变速率为

5.0×10–5 s–1、1.0×10–4  s–1、1.0×10–3 s–1。

（2）锥形件超塑胀形试验。

板材下料尺寸为 180 mm×180 mm，板料上下表面

均匀喷涂止焊剂。锥形件超塑胀形试验在专用的胀形

模具中进行，如图 3 所示。试验时，先将板材放置在上

下模中间，并加热模具，当温度达到 200 ℃时，模具中加

入 0.02 MPa 保护气，当模具温度达到目标温度，上模通

入氩气使板料开始胀形，胀形过程中采用匀速连续加

压，加压速率为 0.02 MPa/min，直至零件吹破为止。选

取成形温度为 920 ℃、940 ℃、960 ℃、980 ℃。取出零件

后，从锥形件不同位置取样，采用 OLYMPUS BX41M 金

相显微镜对显微组织进行观察分析。

2　结果及讨论

2.1　应力应变曲线

图 4 为相同应变速率不同变形温度的拉伸真应力 –

图 2　拉伸试样（mm）

Fig.2　Tensile specimen (mm)

图 4　TA32 合金在不同变形温度下的真应力 – 应变曲线

Fig.4　True stress–strain curves of TA32 alloy at different 
deformation temperatures

图 1　TA32 合金板材原始显微组织

Fig.1　Initial microstructure of TA32 titanium alloy sheet

P

上模

板料

下模

图 3　锥形件超塑胀形示意图

Fig.3　Superplastic bulging diagram of cone shape part
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应变曲线，可以看出曲线呈现出明显的加工硬化变形特

征，在所有变形条件范围内应力均随着应变的增加而增

加，当变形大于峰值应变后，应力迅速减小，发生断裂。

原因是恒应变速率拉伸过程中随着变形量的增加，横梁

的移动速度增加，材料发生动态再结晶软化的速度小于

加工硬化的速度。然而，采用恒速度超塑拉伸的曲线特

征则与恒应变速率的相反，峰值应变通常较小，变形继

续增加时则发生软化，即应力随着应变的增加而减小，

应变速率逐渐减小。由此可以推断，动态再结晶的软化

作用取决于变形历史。

图 5 为应变速率对真应力 – 应变曲线的影响，可

见，除 960 ℃之外，其他 3 个温度变形时，应变速率为

1×10–4 s–1 和 5×10–5 s–1 的应力 – 应变曲线几乎重合，表

明低应变速率条件下应变速率对流变应力的影响较小。

2.2　超塑延伸率

图 6 为不同参数条件下的超塑延伸率，由图 6（a）
可知，在同一变形温度下，超塑性分为两种类型，变形

温度为 920 ℃和 940 ℃时，超塑延伸率均随应变速率的

增加而增加，在应变速率为 1×10–3 s–1 时最高，分别为

864% 和 862%；而变形温度为 960 ℃和 980 ℃时，超塑

延伸率随应变速率的增加先降低后缓慢增加，在应变

速率为 5×10–5 s–1 时最高，分别为 554% 和 387%。由

图 6（b）可知，在同一应变速率下，超塑延伸率随着温

度的升高先增加后降低，变形温度为 940 ℃时最高，变

形温度为 980 ℃时，超塑延伸率最低，均小于 400%。因

此，采用单向超塑拉伸时，温度 920~940 ℃和高应变速率

图 5　TA32 合金在不同应变速率下的真应力 – 应变曲线

Fig.5　True stress-strain curves of TA32 alloy at different strain rates

图 6　TA32 合金在不同参数条件下的超塑延伸率

Fig.6　Elongation of TA32 alloy at different deformation conditions
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图 9　锥形件在不同位置的微观组织

Fig.9　Microstructures of cone shape part at different position

1×10–3 s–1 时为最佳变形条件，变形温度不宜超过 980 ℃。

2.3　锥形件超塑胀形

图 7 为锥形件超塑胀形后的结果，可知锥形件超塑胀

形后外观质量良好，失效位置均位于变形量最大的锥顶。

对不同温度条件下锥形件的胀破压力和高度进行

比较（图 8），由图 8（a）可见，随着变形温度的增加，锥

形件胀破压力逐渐减小，温度为 960 ℃和 980 ℃时基本

相同，均为 0.6 MPa，温度为 920 ℃和 940 ℃分别为 1.1 
MPa 和 1.0 MPa。然而，不同温度下的锥形件的高度差

别较大，在 940 ℃和 960 ℃时，锥形件的高度较高，分别

为 90 mm 和 92 mm，该结果对结构件的工艺设计具有

很重要的参考价值。由图 8（c）可见，4 个温度条件下

试件贴模后的壁厚变化呈线性减薄，接近锥顶位置未贴

膜，壁厚减薄呈抛物线变化。

图 9 为锥形件在 940 ℃和 980 ℃成形后不同位置的

微观组织，其中 A1~A4 变形量逐渐增大。可见，同一变

形温度下经过不同变形量变形后的微观组织变化并不

显著，均为细小等轴晶粒，且随着变形温度的升高，晶粒

图 7　超塑成形锥形件外观

Fig.7　Macro-morphologies of superplastic formed cone shape part

920 ℃ 940 ℃ 960 ℃ 980 ℃

图 8　超塑成形锥形件成形结果

Fig.8　Result of superplastic formed cone shape part
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逐渐粗化，940 ℃和 980 ℃成形后的平均晶粒尺寸分别

约为 9 μm 和 11 μm。

3　结论

（1）在 920~960 ℃、应变速率 1×10–3~5×10–5 s–1 条

件下，TA32 合金板材具有良好的超塑性，采用单向超塑

拉伸时，温度 920~940 ℃和高应变速率 1×10–3 s–1 时为

最佳变形条件。

（2）随着变形温度的增加，锥形件胀破压力逐渐减

小，在 960 ℃和 980 ℃时最小，为 0.6 MPa；在 940 ℃和

960 ℃时，锥形件的高度较高，分别为 90 mm 和 92 mm；

经过不同变形量的变形后的微观组织变化并不显著，该

结果为结构件的工艺设计提供参考。

参  考  文  献

[1]　李志强 , 郭和平 . 超塑成形 / 扩散连接技术的应用进展和发

展趋势 [J]. 航空制造技术 , 2010, 53(8): 32–35.
LI Zhiqiang, GUO Heping. Application progress and development 

tendency of superplastic forming/diffusion bonding technology[J]. 
Aeronautical Manufacturing Technology, 2010, 53(8): 32–35.

[2]　HEFTI L D. Innovations in the superplastic forming and 
diffusion bonded process[J]. Journal of Materials Engineering and 
Performance, 2008, 17(2): 178–182.

[3]　王清江 , 刘建荣 , 杨锐 . 高温钛合金的现状与前景 [J]. 航空

材料学报 , 2014, 34(4): 1–26.
WANG Qingjiang, LIU Jianrong, YANG Rui. High temperature 

titanium alloys: Status and perspective[J]. Journal of Aeronautical 
Materials, 2014, 34(4): 1–26.

[4]　FAN R L, WU Y, CHEN M H, et al. Relationship among 
microstructure, mechanical properties and texture of TA32 titanium alloy 
sheets during hot tensile deformation[J]. Transactions of Nonferrous 
Metals Society of China, 2020, 30(4): 928–943.

[5]　吴荣华 , 陈明和 , 谢兰生 , 等 . TA32 钛合金高温应力松弛

行为及其对应的本构方程 [J]. 稀有金属材料与工程 , 2019, 48(10): 
3142–3148.

WU Ronghua, CHEN Minghe, XIE Lansheng, et al. Stress 
relaxation behavior and corresponding constitutive relation of TA32 
titanium alloy at high temperature[J]. Rare Metal Materials and 
Engineering, 2019, 48(10): 3142–3148.

[6]　陈灿 , 陈明和 , 谢兰生 , 等 . TA32 新型钛合金高温流变行

为及本构模型研究 [J]. 稀有金属材料与工程 , 2019, 48(3): 827–834.
CHEN Can, CHEN Minghe, XIE Lansheng, et al. Flow behavior 

of TA32 titanium alloy at high temperature and its constitutive model[J]. 
Rare Metal Materials and Engineering, 2019, 48(3): 827–834.

[7]　龚宗辉 , 谢兰生 , 陈明和 , 等 . 新型 TA32 钛合金板的高温

拉伸变形行为 [J]. 机械工程材料 , 2019, 43(1): 69–74.
GONG Zonghui, XIE Lansheng, CHEN Minghe, et al. High 

temperature tensile deformation behavior of new titanium alloy sheet 
TA32[J]. Materials for Mechanical Engineering, 2019, 43(1): 69–74.

[8]　刘章光 , 李培杰 , 尹西岳 , 等 . 变形参数对 TA32 合金的

超塑性变形行为及微观组织演化的影响 [J]. 稀有金属材料与工程 , 

2018, 47(11): 3473–3481.
LIU Zhangguang, LI Peijie, YIN Xiyue, et al. Effects of deformation 

parameters on the superplastic behavior and microstructure evolution 
of TA32 alloy[J]. Rare Metal Materials and Engineering, 2018, 47(11): 
3473–3481.

[9]　程超 , 陈志勇 , 刘建荣 , 等 . TA32 钛合金板材的超塑性能

研究 [J]. 钛工业进展 , 2020, 37(2): 21–25.
CHENG Chao, CHEN Zhiyong, LIU Jianrong, et al. Research on 

superplastic behavior of TA32 titanium alloy plate[J]. Titanium Industry 
Progress, 2020, 37(2): 21–25.

通讯作者：周丽娜，工程师，硕士，研究方向为金属成形技术。

（责编  古京）

[22]　卞永明 , 马逍阳 , 高飞 , 等 . 基于改进 A-Star 算法的 AGV
全局路径规划 [J]. 机电一体化 , 2019, 25(6): 9–15.

BIAN Yongming, MA Xiaoyang, GAO Fei, et al. AGV global path 
planning based on the improved A-Star algorithm[J]. Mechatronics, 2019, 
25(6): 9–15.

[23]　吴飞龙 , 郭世永 . 基于改进 A* 算法的 AGV 路径规划 [J]. 
黑龙江工业学院学报 ( 综合版 ), 2020, 20(9): 90–93.

WU Feilong, GUO Shiyong. AGV’s path planning based on 
improved A* algorithms[J]. Journal of Heilongjiang University of 
Technology (Comprehensive Edition), 2020, 20(9): 90–93.

[24]　陆佳依 , 金晓怡 , 朱天宝 , 等 . 基于改进 A* 算法的 AGV
路径研究 [J]. 机械设计与研究 , 2020, 36(1): 49–52.

LU Jiayi, JIN Xiaoyi, ZHU Tianbao, et al. Research on AGV path 
based on improved A* algorithm[J]. Machine Design & Research, 2020, 
36(1): 49–52.

[25]　邢普学 , 李强 , 魏巍 , 等 . 改进 A* 算法的 AGV 路径规划

在智慧仓储中的应用 [J]. 信息技术 , 2019, 43(5): 130–133.
XING Puxue, LI Qiang, WEI Wei, et al. Application of AGV path 

planning based on improved A* algorithm in intelligent warehousing[J]. 
Information Technology, 2019, 43(5): 130–133.

[26]　泰应鹏 , 邢科新 , 林叶贵 , 等 . 多 AGV 路径规划方法研究

[J]. 计算机科学 , 2017, 44(S2): 84–87.
TAI Yingpeng, XING Kexin, LIN Yegui, et al. Research of path 

planning in multi-AGV system[J]. Computer Science, 2017, 44(S2): 84–87.
[27]　廉胤东 , 谢巍 . 基于视觉引导多 AGV 系统的改进 A* 路径

规划算法研究[J]. 控制与决策 , 2020, 36(8): 1881–1890.
LIAN Yindong, XIE Wei. Research on improved A* path planning 

algorithm based on vision-guided multi-AGV system[J]. Control and 
Decision, 2020, 36(8): 1881–1890.

[28]　高新浩 , 陈晓华 , 王占山 , 等 . 多 AGV 动态交通调度算法

设计 [J]. 山东工业技术 , 2019(9): 149–151.
GAO Xinhao, CHEN Xiaohua, WANG Zhanshan, et al. Design of 

multi-AGV dynamic traffic dispatching algorithm[J]. Shandong Industrial 
Technology, 2019(9): 149–151.

通讯作者：陈娟，教授，博士生导师，博士，研究方向为检测与智能检测、

人工智能及其应用。

（责编  晓月）

（上接第 85 页）



912023年第66卷第5期·航空制造技术

RESEARCH 研究论文

航空齿轮激光冲击强化残余应力场仿真计算研究*

韩正旭 1，2，唐进元 1，2，邵　文 1，2，何玉辉 1，2

（1. 中南大学高性能复杂制造国家重点实验室，长沙 410083；
2. 中南大学机电工程学院，长沙 410083）

[ 摘要 ]　对高强度航空齿轮齿根激光冲击强化数值仿真计算进行研究，提出激光冲击压力的数值计算方法，建立

考虑激光入射角度的航空齿轮单齿的激光冲击强化有限元模型。仿真计算齿根处表层齿宽方向残余应力平均值

为 –603.97 MPa，与试验测得的齿轮齿根处表层齿宽方向残余应力数据平均值相差 0.15%。通过仿真试验，揭示了齿

轮齿根区域残余应力分布与激光脉冲能量、搭接率以及光斑半径之间的关联规律。结果表明，同深度层、齿宽方向残

余压应力平均值大于齿廓方向残余压应力平均值。提高激光脉冲能量或搭接率均可提高表层残余压应力平均值，但

提高激光光斑半径会降低表层残余压应力平均值；提高激光搭接率可以有效降低表层残余应力分布中的应力起伏

现象，但过高的搭接率会大幅降低强化工艺效率，实际搭接率不应超过 0.8。
关键词：航空齿轮齿根；激光冲击强化；有限元分析；残余应力；关联规律

A Numerical Simulation Study on Residual Stress Distribution in Laser Shock Peening of 
Aviation Gear

HAN Zhengxu 1,2, TANG Jinyuan1,2，SHAO Wen 1,2, HE Yuhui1,2

(1. State Key Laboratory of High Performance Complex Manufacturing, Central South University, Changsha 410083, China;
2. School of Mechanical and Electrical Engineering, Central South University, Changsha 410083, China)

[ABSTRACT]　Studied the numerical simulation calculation of laser shock peening of the tooth root of high-strength 
aerospace gears, the numerical calculation method of laser shock peening pressure was proposed, and the finite element 
model of laser shock peening of single tooth of aviation gear considering the angle of laser incidence was established. 
The average value of the residual stress in the width direction at the tooth root was –603.97 MPa calculated by simulation, 
which was 0.15% different from the average value of the residual stress in the width direction at the tooth root of the gear 
measured by experiments. Systematic studies were further conducted to investigate the effects of key parameters such as 
the laser pulse energy, overlap rate and spot radius on the residual stress at the surface and subsurface of the gear tooth root 
region. The result shows that the average residual compressive stress in the tooth width direction is greater than that in the 
tooth profile direction at the same depth layer. Increasing the laser pulse energy or the overlap rate can increase the average 
surface layer residual compressive stress, however, increasing the laser spot radius will reduce the surface layer residual 
compressive stress average. Increasing the laser overlap rate can effectively reduce the stress fluctuations in the residual 
stress distribution on the surface, however, an excessively high overlap rate will greatly reduce the efficiency of the laser 
shock peening process and the actual overlap rate should not exceed 0.8.
Keywords: Aerospace gear tooth root; Laser shock peening; Finite element analysis; Residual stress; Correlation law
DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.05.091
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高强度齿轮是航空发动机传动系统的重要零件。

目前航空装备对重型和大功率密度齿轮的需求越来越

大 [1]，齿轮接触疲劳点蚀和弯曲疲劳失效问题越来越突

出，据统计大约 1/3 的齿轮轮齿断裂原因是齿轮齿根处

发生了弯曲疲劳 [2]。为了提高齿轮轮齿抗弯曲疲劳性

能，对轮齿进行表面强化或改性尤为重要。许多表面强

化工艺均可提高工件抗疲劳性能，例如喷丸 [3–4]、滚压 [5]

和激光冲击强化 [6–8]。其中，激光冲击强化采用高能

脉冲激光作为强化能量输入，通过控制激光工艺参数

对齿轮表面进行无损式强化，相较于喷丸强化，激光

冲击强化后的表面完整性更好，经激光冲击强化后的

工件表面粗糙度几乎不发生变化 [9]，残余压应力深度

通常比喷丸强化的更高，疲劳强度和寿命改善情况更

好 [10]，这种深层的残余压应力可以有效地抑制齿轮表

层及次表层疲劳裂纹的萌生与扩展 [11]，从而提升其疲

劳寿命。

近年来很多学者使用数值模拟的方法研究激光冲

击强化工艺对残余应力场的影响，例如，Xu 等 [12] 利用

模拟仿真的方法研究了扫描路径和搭接率对不锈钢涡

轮叶片激光冲击强化后的残余应力的影响。Xiang 等 [13]

利用有限元仿真分析了不同扫描图案、搭接率和光斑形

状工艺参数下 7050 铝合金激光冲击强化后的残余应力

以及位移变形，得到了相应的关联规律。He 等 [14] 建立

了 5A06 铝合金板的激光冲击强化三维冲击有限元模

型，结合仿真结果和试验数据研究了不同冲击数和激光

能量下的残余应力，揭示了机械性能增强机理。Xu 等 [15]

结合有限元模拟和试验研究了表面曲率对 316L 不锈钢

激光冲击强化后残余应力分布的影响。Ranjith 等 [16] 进

行了基于试验的激光冲击强化有限元仿真设计，分析了

不同工艺参数对 Ti6Al4V 材料残余应力分布和表面变

形的影响。在齿轮激光冲击强化方面，Peng 等 [17] 用试

验的方法研究了激光冲击强化前后轮齿的疲劳性能，结

果表明激光冲击强化是提高齿轮弯曲疲劳寿命的有效

手段。

由于齿轮齿根为曲面，不同激光冲击强化工艺参数

对齿轮齿根处残余应力分布的影响较为复杂。本文以

AISI9310 钢航空齿轮为对象，研究齿轮齿根圆角处激光

冲击强化有限元建模、冲击压力计算和残余应力仿真计

算等关键技术。建立了考虑实际激光入射光路与复杂

型面作用的齿轮齿根圆角曲面激光搭接冲击仿真计算

模型。在激光冲击压力计算方面，提出了激光脉冲持续

阶段的差分迭代冲击压力 – 时间计算方程。仿真得到

了航空齿轮齿根圆角处激光冲击强化后的残余应力分

布，并进行了试验验证。最后，系统地研究了激光脉冲

能量、激光搭接率以及激光光斑半径对齿根表层及次表

层残余应力分布的影响。

1　齿轮激光冲击强化仿真计算方法

1.1　齿轮激光冲击强化工艺

在齿轮齿根处进行激光冲击强化，其工艺与一般

的平面激光冲击强化工艺有所不同。如图 1 所示，在

齿轮齿根处进行激光搭接冲击时，应确保在激光束不

被相邻齿遮挡的情况下，尽量减小激光的入射角。考

虑到直齿轮复杂型面，需要对激光入射光路进行计算

规划。另外，齿轮齿根激光冲击强化搭接率的计算公

式为

书书书

ｓ ＝ １ － Ｌ２Ｒ  （1）

式中，s 为激光搭接率；L 为相邻两激光光斑投影中心点

的直线距离；R 为激光光斑半径。

使用波长 1064 nm、脉冲持续时间 18 ns、频率 2 Hz
的 Nd：YAG 激光系统对齿轮齿根处进行激光冲击强化。

激光器型号为 YD60–M165。激光光斑 1/e2（e 为自

然对数的底）半径 R 为 1.10 mm，单次激光脉冲能量

为 5 J。能量在空间内为高斯分布。激光脉冲波形如图

2 所示。根据标准 ISO 11554 ： 2017，相应的激光瞬时功

率可用式（2）计算，其中 P（t）为激光功率；Q 为单次

激光脉冲能量；S（t）为示波器信号值；t1 为 0.1 倍激光

峰值功率左端时间点；t2 为 0.1 倍激光峰值功率右端时

间点；t 为时间。式（3）为垂直于高斯激光束入射方向

平面上各点的激光功率密度计算公式，r 为各点距激光

光斑中心点的距离。由式（3）可以计算出半径 R 内的

激光能量约为激光总能量的 0.86 倍，因此光斑半径区

域内相等激光能量的平顶激光束激光功率密度由式（4）
可得。

本文激光冲击强化工艺使用水作为约束层，确保强

化部位处的水流均匀而平缓。使用黑胶带作为吸收层，

图 1　齿轮激光冲击强化工艺示意图

Fig.1　Schematic diagram of gear laser shock peening process



932023年第66卷第5期·航空制造技术

RESEARCH 研究论文

吸收层可吸收激光能量产生的等离子体，并保护齿根部

表面免受不利热效应的影响 [18]。激光冲击强化在环境

温度为 25 ℃的条件下进行，激光光斑沿齿宽方向对齿

根区域 S 形搭接覆盖冲击 3 排，搭接率为 50%。单点冲

击次数为 1。

书书书

Ｐ（ ｔ） ＝ Ｓ（ ｔ）Ｑ
∫
ｔ２

ｔ１
Ｓ（ ｔ）ｄｔ  （2）

书书书

Ｉ ＝ ２
πＲ２
ｅ －
２ ｒ２

Ｒ２ Ｐ（ ｔ） （3）

书书书

Ｉ ＝ ０． ８６
πＲ２
Ｐ（ ｔ）  （4）

1.2　齿轮齿根初始残余应力测量

本文航空齿轮的制造材料为 AISI9310 钢，经过适

当的热处理后，钢表面硬度提高，芯部组织保持高强度

和高韧性。表 1 为 AISI9310 钢的标称化学成分 [17]，表

2 为齿轮的参数。由于经过热处理之后齿轮齿根表层

存在残余应力，初始残余应力会影响激光冲击强化之后

的残余应力分布，并且在残余应力仿真计算中需要初始

残余应力的数据。因此，在进行齿根激光冲击强化之前，

选取第“1、3、6、9、12、14、18、20、26、29”10 个轮齿进行

初始残余应力测量，各轮齿测量面如图 3 所示。测量点

位置为齿根圆角齿宽路径上距齿轮端面 3 mm、7 mm 和

11 mm 处。

测试所用仪器为加拿大 Proto 公司的便携式和实

验室两用应力分析仪（iXRD 300W）。测试执行标准为

GB/T 7704—2017。管电压 25 kV、管电流 5 mA、X 射

线管 Cr_K–Alpha、光圈直径 1 mm、波长 2.291 A、曝光

时间 2 s、曝光次数 9、最大 β 角 20°。对于钢试样，X 射

线可穿透大约十几 μm 的深度，测量结果为光圈内这一

深度范围的平均应力。测量前使用超声清洗机对齿轮

进行清洁，并用脱脂棉对测量部位进行擦拭。图 4 为应

力分析仪对齿轮齿根处的初始残余应力进行测量，应力

测量方向为齿轮齿宽方向。表 3 为 3 个测量位点处初

始残余应力平均值数据，所有初始残余应力测量数据平

表 1　AISI9310 钢的标称化学成分（质量分数）

     Table 1　Chemical composition of AISI9310 steel (mass fraction)  %

碳 镍 铬 铜 钼 锰 硅 硫

0.11 0.11 3.24 1.23 0.12 0.63 0.26 0.0005

表 2　齿轮参数

Table 2　Gear parameters

齿数 模数 /mm 齿宽 /mm 压力角 /（°） 变位系数

31 3 14 20 0

图 3　齿轮表面残余应力测量位置示意图

Fig.3　Schematic diagram of residual stress measuring positions at 
the tooth surface
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图 4　探针聚焦测量

Fig.4　Probe focus measurement
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图 2　示波器 18 ns 脉宽激光脉冲波形

Fig.2　Waveform of 18 ns pulse width laser

表 3　齿轮齿根处初始残余应力测量数值

Table 3　Measured values of initial residual stress at the tooth 
root of the gear

位置 应力值 /MPa

3 mm 处 –251.61

7 mm 处 –266.19

11 mm 处 –271.15

平均值 –262.98
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均值为 –262.98 MPa，标准差为 31.042 MPa。
1.3　冲击压力计算模型

论文采用 Abaqus 有限元软件对齿轮齿根激光冲击

强化残余应力场进行建模分析。论文中的激光冲击压

力计算模型主要基于 Fabbro 等 [19] 的相关研究工作，在

此基础上推导出了激光脉冲持续阶段（对残余应力影响

最大）的激光冲击压力差分迭代计算方程。根据方程计

算得到的冲击压力将作为载荷施加于有限元网格模型，

使残余应力结果计算更加精确。

根据 Fabbro 等 [19] 的研究，在激光脉冲持续阶段，

考虑激光能量吸收率情况下，激光功率密度 I（t）与冲

击压力 P（t）之间的关系式见式（5）。

书书书

Ａ·Ｉ（ ｔ） ＝ ２α ＋ ３
αＺ

Ｐ２（ ｔ） ＋ ３
αＺ
ｄＰ
ｄｔ ∫

ｔ

０
Ｐｄｕ  （5）

式中，A 为激光能量吸收率；α 为激光诱导等离子体热

能与内能的比；du、dt 为时间微分；Z 为靶板和约束层联

合冲击阻抗。假设激光功率密度恒定，则 dP/dt =0，式
（6）[19] 为目前常用的冲击压力计算公式，其中 I0 为恒定

的激光功率密度。

书书书

Ｐ ＝ αＺ
２α ＋ ３

ＡＩ( )０
１ ／ ２

 （6）

由于式（6）计算出的恒定压力只适合恒定激光强

度的简单情况，对有一定激光脉冲波形的冲击压力计算

存在误差，对后续的有限元仿真模拟结果影响较大。因

此为获得更为准确的冲击压力计算结果，式（5）方程

左右两边对 t 进行微分，可得式（7）。将该非线性微分

方程差分化，得到激光脉冲持续阶段的冲击压力迭代

方程，见式（8）。其中，Ik 为 I（t）的差分点；h 为步长；

P0=0，P1 可根据式（6）进行计算。经过对式（8）中 Pk

的迭代求解可以得到更准确的随时间变化的激光冲击

压力。
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激光器在 t =τ 时关闭后，进入等离子体绝热冷却阶

段。Fabbro 等 [20] 建立了当 t >τ 的绝热冷却阶段压力方

程式（9）。其中，γ为等离子体比热比；τ为激光关断时间。

书书书

Ｐ（ ｔ） ＝ Ｐ（
�

） １ ＋ （γ ＋ １）
�

（ ｔ －
�( )）

－ γ ／ （γ ＋ １）
 （9）

值得注意的是，在计算过程中，不同学者对 Fabbor
压力模型第 1 阶段结束时间即激光关断时间 τ 的取值

是不一样的，Peng 等 [17] 取半激光峰值功率右端时间点

为激光关断时间；胡永祥 [20] 取 0.1 倍激光峰值功率右

端时间点为激光关断时间。本文根据激光和激光设备相

关标准 ISO 11554： 2017，选取 0.1 倍激光峰值功率右端

时间点作为激光关断时间 τ。另外，根据 Fabbor 等 [19] 对

第 2 阶段压力的描述，在激光脉冲结束后，时间 t =15.7τ
时，压力已经降低了一个数量级且等离子体膨胀的厚度

为第 1 阶段结束时的 4 倍 [19]，此时激光诱导等离子体

膨胀对外做功能力已大大下降，因此将 t =15.7τ 作为第

2 阶段的结束。

之后等离子体宏观膨胀为第 3 阶段。在这一阶段，

作用于工件的等离子体压力持续时间长但数值比材料

弹性极限低，然后压力逐渐减小，最终与大气压相平衡。

这个过程的冲量远大于冲击波期间产生的冲量。由于

此阶段的压力值低于材料的弹性极限，未形成冲击压力

在材料中传播，不会对材料造成有效的塑性形变及稳定

残余应力。大多数学者未考虑该阶段压力，现对该阶段

压力不予计算。

激光功率密度 I（t）根据式（2）和（3）确定。靶

板材料为钢，约束层为水，Z =5515494 kg/（m2·s）。
激光能量吸收率 A 取 0.9[20]。α 与等离子体温度等因

素有关 [21]，α 越大，冲击压力越大。Fabbeo 等 [19] 认为 α
通常在 0.3~0.5 范围内 [21]，而胡永祥 [20] 研究中取 α =
0.1。本文保守考虑取 α 为 0.1。根据 1.2 节的激光冲击

强化工艺参数，可计算出相应的冲击压力 – 时间曲线，

如图 5 所示。

图 5　激光冲击强化压力 – 时间曲线

Fig.5　Pressure–time history of the laser shock peening
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图 6　齿根激光冲击强化有限元模型

Fig.6　Finite element model of laser shock peening at tooth root

Fabbro 压力模型为一维的，为了计算激光束垂直

辐照平面区域各点压力值，假设激光能量均匀分布的

平顶激光束垂直辐照平面区域各点压力值相等。由于

一般激光器发射的激光近似为高斯光束，Zhang 等 [22]

认为高斯激光束辐照区域激光冲击压力满足高斯空间

分布，平顶激光束的激光冲击压力与高斯激光束的激

光冲击压力关系见式（10）。K 为高斯激光束光斑中心

处冲击压力与平顶激光束冲击压力的比；P（t）为根

据式（8）和式（9）计算得出的平顶激光光斑中心处的

激光冲击压力；R 为激光光斑半径；r 为各点距入射激

光中心线的距离。Zhang 等 [22] 研究中取 K 值为 1。李

翔等 [23] 通过假设平顶激光和高斯激光在脉冲能量相

同情况下压力做功相同，计算得出 K=1.55。本文 K 值

取 1。
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1.4　齿根激光冲击强化有限元模型

在激光冲击强化过程中，由于冲击力作用时间非

常短，被强化件的应变率非常高。在这种情况下，应变

率对材料造成的影响不可忽视。为了描述高应变率下

材料的力学行为，很多学者提出了不同的模型，包括

Johnson–Cook（J–C）模型、Zerilli–Armstrong（Z–A）

模型和机械阈值应力模型。其中，J–C 模型被广泛应用

于冲击力学行为有限元模拟中，因此，论文的材料本构

模型选取为 J–C 模型。

根据该模型，当 εp 为有效塑性应变时，可由式（11）
计算出流动应力 σ[24]。
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式中，A、B、C、n 和 m 是试验确定的常数；εp 是有效的

塑性应变率；T 是绝对温度；T0 和 Tmelt 分别是 AISI9310
钢的室温和熔点。

综合考虑仿真计算量以及模型有效性，采用了部分

齿轮轮齿模型，如图 6 所示。由于激光冲击强化内部深

处的应力衰减较大，在相应区域设置为固定边界条件。

在齿廓方向，建立一半的单齿模型，设置对称面为对称

边界条件。对仿真结果进行对称处理即可表现两齿之

间齿根处强化后的应力情况。

由于齿轮齿根表面为曲面，且有相邻齿的存在，为

了满足激光轨迹与相邻齿不干涉的条件，实际入射激光

与强化表面之间呈一定角度。由于式（10）压力计算只

适用于高斯激光束垂直入射平面的冲击压力的计算，对

于高斯光束倾斜入射齿根曲面的情况，需要考虑入射角

的影响，对式（10）进行修正。因为实际曲面上激光辐

照区域不同点处激光入射角度不同，为使仿真更接近实

际情况，将齿根冲击区域齿面单元细化，设置单元尺寸

约为光斑半径的 1/5，此时，每个单元面近似为平面。式

（12）即为齿轮齿根激光冲击强化考虑激光入射角的冲

击压力计算公式。其中，γ（i）为冲击区域内编号为 i
的单元面上激光的入射角。根据式（12）计算得出冲击

区域内每个单元面上的冲击压力并在 Abaqus 界面中的

载荷模块进行相应设置。
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考虑到有 3 排不同区域的激光搭接冲击，若采用传

统的仿真求解的策略，即先用显式分析步求解单次冲击

的应力响应，再进行静力分析求解应力稳定状态，这样

往复计算求取最终应力状态的过程十分繁琐。因此，对

多次的冲击过程只进行显式计算 [25–26]，设置材料瑞利

阻尼使材料动能迅速降低 [16]，确定取质量阻尼 α=8e+5
时，对冲击区域应力分布影响较小，又可以有效降低动

能。在激光冲击区域设置沿齿宽方向初始残余应力

为 –262.98 MPa（来源于齿根初始残余应力测量数据）。

冲击仿真计算完成之后，进行整体静力分析，获得稳定

残余应力分布。

显式分析步时间设置关系到分析结果的准确性。

Ding[27] 认为求解时间应该比冲击压力持续时间大两个

数量级，胡永祥 [20] 在边界条件设置为无反射边界条件

后认为应取材料内能稳定、动能趋于 0 的时间作为显式

求解时间。因此在满足求解时间大于冲击压力持续时

间两个数量级基础上，采用胡永祥 [20] 的分析步时间选

择方法，取单次冲击分析步时间为 2e–6 s。

2　结果与讨论

2.1　残余应力计算结果及对比分析

将有限元计算结果对称显示之后可获得图 7（a）
和（b）的 S11 和 S22 方向齿间残余应力分布图，其中坐

固定边界
条件

对称边界
条件

激光搭接
冲击

细分层 14 mm
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标系 X 方向为齿根圆角测量点位的齿廓方向，Y 方向为

齿宽方向。图 7（c）为米塞斯残余应力分布图。由图

7（a）可看出，齿廓方向残余应力在齿宽路径上的分布

在 –400 MPa 左右，此方向表层平均残余应力为 –385.30 
MPa，残余压应力小于图 7（b） 中齿宽方向残余压应力。

这与李晨鹭等 [28] 的针对浅齿轮齿根处激光冲击强化的

仿真和试验结果是相同的。原因之一为齿轮齿根激光

冲击强化处为曲面，激光辐照区域各点齿廓方向与激光

入射方向呈锐角，此方向的能量分布更加分散，而齿宽

方向与激光入射方向垂直，能量分布较为集中。另一方

面齿宽方向有 –262.98 MPa 的初始残余应力。因此齿

宽方向残余压应力绝对值大于齿廓方向残余压应力绝

对值。

表 4 为齿根圆角三点处齿宽方向的仿真残余应力

与实测数据的对比。由于仪器测量点位残余应力数据

实际上是该点位直径 1 mm 以内圆形区域表层的平均

残余应力，因此，表 4 对比的仿真残余应力数据也是提

取该点位直径 1 mm 以内圆形区域表层的残余应力的

平均值，各点位残余应力对比最大相差为 2.92%，仿真

数值中的平均残余应力为齿根去除两端 2 mm 宽度的

激光冲击强化搭接重叠区域的表层残余应力平均值，与

3 点测量值的平均值对比相差 0.15%。证明了仿真模型

的准确性。

图 8 为齿根表层沿齿宽路径强化区域齿宽方向残

余应力曲线与实测数据的对比。图 9 为齿廓和齿宽方

向齿根层深平均残余应力分布曲线。层深平均残余应

力为齿根去除两端 2 mm 宽度的激光冲击强化搭接重

叠区域的该层深残余应力平均值，由图 9 可看出，S11
和 S22 方向残余应力在距表面 0.30 mm 以下分布基本

相同，且残余应力层深约为 0.45 mm（以初始平均残余

应力为临界线）。齿根激光冲击强化表层不同方向残余

应力大小相差较大，而随着层深增加，不同方向残余应

力大小差距减小。

图 8　齿宽路径齿宽方向残余应力分布曲线与实测数据

Fig.8　Comparison of residual stress distribution curve in the tooth 
width direction of tooth width path with measured data
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图 9　齿根层深平均残余应力分布曲线

Fig.9　Distribution curve of average residual stress at the 
path of tooth root layer
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图 7　残余应力分布

Fig.7　Distribution of residual stress

表 4　齿宽方向表层残余应力仿真计算值与实测值对比

Table 4　Comparison of calculated and measured values of surface 
residual stress in the tooth width direction

距端面距离 仿真数值 /MPa 实测数据 /MPa 相差 /%

3 mm –601.93 –584.86 2.92

7 mm –605.23 –608.92 0.61

11 mm –605.52 –615.41 1.61

表层残余应力平均值 –603.97 –603.07 0.15
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（a） 2 J （b） 3 J （c） 4 J

/MPa

（d） 5 J （e） 6 J （f） 7 J （g） 8 J

/MPa

2.2　冲击强化工艺与残余应力关联规律

由于实际齿轮齿根激光冲击强化工艺设计中，单次

激光脉冲能量是改变激光功率密度的重要工艺参数，是

影响冲击压力的重要因素。另外，区别于平面激光冲击

强化，在齿轮齿根曲面上进行激光冲击强化，搭接率和

激光光斑半径因素对残余应力分布的影响较为复杂。

因此在探究关于激光强化工艺与强化性能关联规律的

模拟试验中，选取单次激光脉冲能量、搭接率以及激光

光斑半径 3 个因素，研究其与残余应力之间的关联规

律。

以下所有仿真试验中无初始残余应力，其他工艺参

数保持相同，试验方案如表 5 所示。

2.2.1　激光脉冲能量的影响

不同激光脉冲能量下 S22 方向（齿根方向）残余应

力分布云图如图 10 所示。不同脉冲能量残余应力分布

曲线如图 11 所示。

在 8 J 能量范围内，由图 12 可知，随着激光脉冲能

量增加，齿廓和齿宽方向残余压应力均增大，相对于 5 J
能量残余应力，表层齿宽方向残余压应力平均值分别增

大 –80.1%、–62.5%、–38.0%、0、30.5%、58.8%、85.5%，表层

齿廓方向残余压应力平均值分别增大 –78.0%、–60.6%、

37.7%、0、27.5%、52.5%、76.1%，而能量分别增大–60%、

–40%、–20、0、20%、40%、60%，齿宽和齿廓方向残余压

应力平均值基本随能量线性增大。而齿宽方向残余压

应力平均值均比齿廓方向残余压应力平均值更大，且激

光脉冲能量越大，差别越明显，2 J 脉冲能量下齿廓方向

残余压应力平均值与齿宽方向残余压应力平均值的比

值为 0.96；而 8 J 脉冲能量下其比值为 0.82。在压应力

层深方面，随着能量的增大，两个方向的残余压应力层

深也增大，且齿宽方向残余压应力层深始终比齿廓方向

层深更深。齿宽方向和齿廓方向残余应力分布差异原因

图 10　不同激光脉冲能量下 S22 方向残余应力分布图

Fig.10　Residual stress distribution in S22 direction under different laser shock energy

表 5　激光冲击强化工艺试验表

Table 5　Laser shock peening process test table

试验号 激光脉冲能量 /J 搭接率 / 搭接排数 激光光斑半径 /mm

1 2 0.5/3 1.1

2 3 0.5/3 1.1

3 4 0.5/3 1.1

4 5 0.5/3 1.1

5 6 0.5/3 1.1

6 7 0.5/3 1.1

7 8 0.5/3 1.1

8 5 0.3/3 1.1

9 5 0.4/3 1.1

10 5 0.6/4 1.1

11 5 0.7/4 1.1

12 5 0.8/6 1.1

13 5 0.9/11 1.1

14 5 0.5/3 0.9

15 5 0.5/3 1.0

16 5 0.5/3 1.2

17 5 0.5/3 1.3

18 5 0.5/3 1.4
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主要是激光在齿宽方向的搭接覆盖了整个齿根齿宽，齿

宽方向搭接的长度大于激光在齿廓方向搭接的长度；另

一方面是受曲面和激光入射角的影响，激光辐射在齿根

圆角处时，光斑在曲面上的投影在齿廓方向被“拉长”，齿

廓方向能量分布分散。该方向路径上的功率密度相比齿

宽方向路径上的功率密度稍低。当激光脉冲能量增加，

两个方向路径上的功率密度差值增大，齿宽方向和齿廓

方向的残余应力分布差异更加显著。

2.2.2　激光搭接率的影响

不同搭接率下齿根表层残余应力分布云图如图 13
所示。

由于不同搭接率下齿根强化区域大小应基本保持不

变，因此不同搭接率下的激光搭接排数不相同。由图 14
和 15 可知，在搭接率为 0.3~0.9 的范围内，随着搭接率

的上升，齿廓和齿宽方向表层残余压应力平均值均增

大，且激光搭接造成的表层残余压应力起伏的现象减

缓。相对于搭接率 0.5 的残余应力，表层齿宽方向残

余压应力平均值分别增大 –45.6%、–24.2%、0、4.5%、

46.0%、90.4%、171.1%，表层齿廓方向残余压应力平均

值分别增大 –44.0%、–22.9%、0、7.6%、44.3%、100.0%、

178.6%。而齿宽方向残余压应力平均值均比齿廓方向

残余压应力平均值更大一些。由图 14 可看出，在残余

压应力层深分布方面，残余压应力平均值最大值出现在

表面，随着搭接率的增大，残余压应力平均值先减小后
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图 11　不同脉冲能量残余应力分布曲线 
Fig.11　Residual stress distribution curve for different pulse energies
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Fig.12　Average residual stress at the tooth root surface layer and 
the residual compressive stress layer depth with different energy 

in the tooth width and tooth profile directions
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增大最后不断减小的趋势更加明显，在距表层 0.38 mm
处的位置出现了次级高残余压应力区。当搭接率大于

0.6 时，次表层残余压应力值为表层平均残余压应力值

的 0.8~1 倍。在压应力层深方面，随着搭接率的增大，

两个方向的残余压应力层深增大，且齿宽方向残余压

图 14　不同搭接率残余应力分布曲线

Fig.14　Residual stress distribution curve for different lap ratios

应力层深始终比齿廓方向层深更深。在搭接率为 0.6
时，两个方向的表层残余压应力平均值与搭接率为 0.5
的对比提升不大，原因在于搭接率为 0.6 而搭接排数

为 4 的情况下强化区域面积比搭接率为 0.5 搭接排

数为 3 的情况下更大；第 4 排的激光搭接位置更靠近

图 13　不同搭接率 S22 方向残余应力分布图

Fig.13　Distribution of residual stress in S22 direction with different lap rates
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（a） 0.9 mm （b） 1.0 mm （c） 1.1 mm （d） 1.2 mm （e） 1.3 mm （f） 1.4 mm 

/MPa

压应力平均值与齿宽方向表层残余压应力平均值的比

值增大，从 0.85 增加至 0.91。相对于光斑半径 1.1 mm
的残余应力，表层齿宽方的向残余压应力平均值分别

增 大 13.7%、11.4%、0、–15.8%、–20.7%、–25.3%，表 层

齿廓方向残余压应力平均值分别增大 11.2%、10.3%、

0、–15.3%、–18.9%、–22.0%。由于齿轮齿根圆角半径为

1.32 mm，为保证激光冲击强化效果，激光光斑半径应小

于齿轮齿根圆角半径。由图 18 可看出，在压应力层深

方面，随着光斑半径的增大，两个方向的残余压应力层

深也增大，且齿宽方向的残余压应力层深始终比齿廓方

向层深更深。

以上仿真试验中，沿齿宽路径的表层齿宽方向残余

应力均呈 U 形分布，在两端边缘处产生较大的残余拉

应力。原因是在两端边缘处齿轮刚度较小，激光搭接冲

击在此处产生较大的变形。在实际激光冲击强化工艺

制定中，可避免在齿根两端位置进行搭接冲击或减小在

齿根两端位置激光冲击强化的脉冲能量以降低齿根两

端处的残余拉应力水平。

3　结论

本文推导出了激光脉冲持续阶段的激光冲击压力

随时间变化的迭代计算公式。建立了齿轮齿根激光冲

击强化 Abaqus 仿真计算模型，残余应力计算结果与试

验测量数据平均值最大相差 2.92%，验证了模型的准确

性。本文通过仿真试验系统地研究了表层及次表层残

余应力分布与激光脉冲能量、搭接率以及光斑半径的关

联规律，主要结论如下。

（1）齿轮齿根激光冲击强化后表层残余压应力平

均值大于次表层残余压应力平均值。搭接率大于 0.6时，

0.38 mm 深处的次表层会出现显著的次高残余压应力。

无初始残余应力情况下，同深度层，齿宽方向残余压应

力平均值大于齿廓方向残余压应力平均值。随着激光

脉冲能量的增加，齿廓和齿宽方向表层残余压应力平均

值之比在减小，但改变搭接率，并不会对齿廓和齿宽方

向表层残余压应力平均值的差异性产生明显影响。

图 16　不同光斑半径 S22 方向残余应力分布 
Fig.16　Residual stress distribution in S22 direction with different spot radii
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图 15　不同搭接率齿宽和齿廓方向表层残余压应力平均值与

残余压应力层深

Fig.15　Average tooth root surface residual stress and residual 
compressive stress layer depth with different overlap rates in 

tooth width and tooth profile directions

齿顶方向，该处激光入射角更大，强化效果较差，使得

计算的强化区域残余压应力平均值较小；在搭接率为

0.9 的情况下，表层残余压应力平均值与残余压应力

层深都有非常大提升，但为保证强化区域面积不变，

搭接排数变为 11 排，需要进行的激光冲击数急剧增

加，强化效率大大下降。但在激光设备输出脉冲能量

受限情况下可以通过提高搭接率以提高引入的残余压

应力。

2.2.3　光斑半径的影响

不同光斑半径下齿根表层残余应力分布云图如图

16 所示。不同光斑半径残余应力分布曲线如图 17 所

示。

在保证激光功率密度和搭接率相同情况下，由图

18 可知，在激光光斑半径为 0.9~1.4 mm 范围内，随着

光斑半径的增大，齿廓和齿宽方向表层残余压应力平均

值均减小。原因是在激光搭接排数为 3 排的情况下，

激光光斑半径的增加使得强化区域面积增大，后 2 排

激光搭接位置向齿顶方向移动，激光入射角增大，冲击

力减小。另外，光斑半径的增大使得齿廓方向表层残余
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（2）在其他因素相同情况下，激光脉冲能量从 2 J
提高至 8 J 或搭接率从 0.3 提高至 0.9，表层残余压应力

平均值和残余压应力层深均增加。但在保证激光功率

密度和搭接率相同情况下，激光光斑半径从 0.9 mm 提

高至 1.4 mm，表层残余压应力平均值会减小，而残余压

应力层深会增加。

（3）提高激光搭接率可以有效降低表层残余应力

分布中的应力起伏现象，提升压应力分布的均匀性。但

过高的搭接率会大幅降低强化工艺效率，实际搭接率

不应超过 0.8。降低齿根两端搭接激光的脉冲能量可

以降低齿根两端的残余拉应力值。为保证齿轮齿根激

光冲击强化效果，激光光斑半径值应小于齿轮齿根圆

角半径。
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热氧化对 TA18 钛合金耐腐蚀磨损性能的影响*

王大月 1，2，顾静怡 3，徐雁斌 1，2，胡　静 1，2

（1. 常州中钢精密锻材有限公司，常州 213149；
2. 常州大学材料科学与工程国家级实验教学示范中心，常州 213164；

3. 常州市口腔医院修复科，常州 213003）

[ 摘要 ]　选用 TA18 钛合金为材料，在箱式电阻炉中对其进行不同温度热氧化处理。利用光学显微镜（OM）、XRD、

维氏硬度计、36%~38%（质量分数）HCl 溶液浸泡、摩擦磨损试验机等试验手段考察试样组织形貌、物相、显微硬度、

耐蚀耐磨损性。研究结果表明，TA18 钛合金热氧化后试样表面形成了氧化层，表层物相主要为金红石型 TiO2，随着

热氧化温度升高，氧化层逐渐出现少量 Al2O3。同时，500~850 ℃热氧化，随着热氧化温度升高，试样表面硬度逐渐提

高，但超过 800 ℃后随温度升高表面硬度反而降低。热氧化可提高 TA18 钛合金耐腐蚀性和磨损，其中 800 ℃是提

高 TA18 钛合金在 36%~38% HCl 中耐腐蚀的最佳热氧化温度； 700 ℃是改善 TA18 钛合金摩擦磨损性能的最佳热氧

化温度。

关键词： TA18 钛合金；热氧化；硬度；耐蚀性；耐磨性

Effect of Thermal Oxidation on Corrosion and Wear Resistance for TA18 Alloy

WANG Dayue1,2, GU Jingyi3, XU Yanbin1,2, HU Jing1,2

(1. Changzhou China Steel Precision Forging Materials Co., Ltd., Changzhou 213149, China;
2. National Experimental Demonstration Center for Materials Science and Engineering, Changzhou University, 

Changzhou 213164, China;
3. Restoration Department, Changzhou Stomatological Hospital, Changzhou 213003, China)

[ABSTRACT]　TA18 alloy was chosen as the experimental material. The samples were subjected to thermal oxidation 
treatment in a conventional muffle furnace under air atmosphere. The effect of thermal oxidation temperature on the 
microstructure and performance was studied. The microstructure, phase constituents, hardness, corrosion and wear 
resistance were evaluated by optical microscope (OM), XRD, micro-hardness tester, immersion test in 36%–38% (mass 
fraction) HCl solution, friction and wear tester. The results showed that the oxidized film was consisted of oxide layer and 
oxygen diffusion zone beneath, with rutile TiO2 as the predominant phases along with a small amount of Al2O3, and the amount 
of rutile increased with the increase of oxidation temperature. The results also showed that the surface hardness increased with 
the increase of oxidation temperature of 500–800 ℃ , while decreased beyond 800 ℃. The corrosion and wear resistance was 
obviously improved after thermal oxidation, and 800 ℃ was the optimal temperature to improve the corrosion resistance in 
36%–38% (mass fraction) HCl solution, and 700 ℃ was the optimal temperature to improve the wear resistance.
Keywords:  TA18 alloy; Thermal oxidation; Hardness; Corrosion; Wear resistance
DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.05.103
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钛及钛合金具有低密度、良好的耐腐蚀能力、高比强

度以及优异的生物相容性，在航空航天、生物医用植入件

等领域得到广泛应用。然而，钛及钛合金存在表面硬度

低，特别是耐磨损性较差等缺点，严重限制了其更为广阔

的应用。因此，表面改性是提升钛合金服役性能、进一步

扩大其应用的重要措施 [1–3]。

TA18 钛合金名义成分为 Ti–3Al–2.5V，是一种近 α
型钛合金，该合金具备的优势是室温和高温下强度比纯

钛高 20%~50%，焊接性能和冷成形性能优于常用 TC4
钛合金。因此，TA18 钛合金已在军用、民用多种飞机零

部件和医用植入件等领域得到应用。为提高 TA18 钛
合金服役性能，有必要对其进行表面改性。

表面氧化处理是一种工艺相对简单的表面改性方

法，钛合金经氧扩散处理后，不仅可在表面形成一薄层

高耐腐蚀性氧化膜，而且氧可在 Ti 基体中形成过饱和

固溶体，从而提高其表层硬度 [4–5]。常用的化学氧化、

电化学氧化和微弧氧化都存在工艺复杂、环保不达标难

题，制约这些氧化技术的推广应用 [6–8]。

热氧化是在大气环境中，将钛及钛合金放在电阻炉中

加热到一定温度、保温一段时间，使其表面形成一层致密的

氧化膜，从而改善钛及钛合金表面性能的处理方法。可见，

热氧化法具有工艺简单便捷、无污染、成本低 [9–11] 的显著优

点。但热氧化工艺选择十分重要，工艺选择不合理时，不仅

达不到改善钛合金性能的效果，还可能起到负面效果。

本研究采用热氧化法对 TA18 钛合金进行表面改

性，基于热氧化时间对改性效果影响及工艺效率考虑，

选择系统的热氧化时间为 210 min，探索热氧化温度

对 TA18 钛合金表层改性效果的影响，旨在获得提高表

面硬度、摩擦磨损性及抗腐蚀性的热氧化温度，从而为

TA18 钛合金实际应用中选择热氧化工艺条件提供指

导，达到进一步扩大钛合金应用范围的有益效果。

1　试验及方法

试验所用材料是经真空自耗电弧炉（VAR）熔炼、

锻造后获得 TA18 钛合金棒材，再经线切割成规格为 10 
mm×10 mm×5 mm，用于组织观察、表面硬度测试、XRD
分析、化学腐蚀试验；线切割成外径 Φ35 mm、厚 5 mm 的

圆环用于摩擦磨损试验。试样首先用 150 目和 400 目的

Al2O3 砂纸及 1~5# 的 SiC 砂纸打磨，再用 Cr2O3 抛光后用

蒸馏水和无水乙醇超声波清洗，吹干待用。

TA18 钛合金热氧化处理过程如下：将准备好的

试块放入箱式电阻炉底板上，随炉加热，升温速率为

15 ℃/min，当炉温达到设定温度（500~850 ℃）后，开始

计算保温时间，保温时间设定为 210 min。
用 X 射线衍射仪对试样进行物相分析，该衍射

仪使用 Cu–Kα 射线，扫描速度为 0.2°/s，2θ 范围选择

20°~90°。用浸入法评价 TA18 钛合金试样热氧化前后

在 36%~38%（质量分数）HCl（室温）中的耐腐蚀性能，

每隔 5 h 取出试样称重，然后再放入腐蚀液中重新开始

计时。根据式（1）计算试样的腐蚀速率，作出减重曲线。
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式中，v 为腐蚀时间 t 后试样单位面积减重，g/m2；Wt 为腐

蚀时间 t 后试样的重量，g；Wo 为试样原始重量，g；S 为试

样表面积，m2。

采用数字式维氏硬度计（HVS—5Z）测量试样表面

硬度，加载载荷为 4.9~49 N，保压时间为 15 s，每种载荷

在试样表面测试 6~8 个点，以保证试样硬度测试值的可

靠性；采用万能摩擦磨损试验机考察试样的耐磨损性，

销盘摩擦副偶件采用淬回火态 45 钢，硬度为 HRC40，
载荷 p=15 N，转速 n=30 r/min，时间 t=180 min，温度为

室温（25±2）℃。

2　结果与讨论

2.1　金相组织观察

图 1 为 TA18 钛合金原始及不同温度热氧化后金相

组织。可以看出，不同温度热氧化后基体组织没有发生

变化，因为 TA18 为近 α 型钛合金，其相变点在 900 ℃左

右，850 ℃以下热氧化时，TA18 钛合金不发生相变。

2.2　物相分析

图 2 是 TA18 钛合金经不同温度（500~850 ℃）热氧化

前后 XRD 衍射谱。可以看出，原始样、500 ℃和 600 ℃热氧

化样的衍射峰均为近 α–Ti，说明温度低于 600 ℃时，热氧化

形成的氧化膜很薄。当热氧化温度升高到 700 ℃时，开始

出现金红石型 TiO2 衍射峰，且随热氧化温度升高，TiO2 衍

射强度逐渐增强，基体衍射强度逐渐减弱； 800 ℃以上温度

热氧化，基体衍射峰消失，并逐渐出现少量 Al2O3 ； 850 ℃热

氧化时 Al2O3 衍射峰已比较明显。由此可见，800 ℃以下热

氧化时，试样表面形成的氧化膜主要为 TiO2；当温度超过

800 ℃热氧化时，氧化膜由 TiO2 和少量 Al2O3 组成。

2.3　表面硬度分析

图 3 为 TA18 钛合金试样经不同温度（500~850 ℃）

热氧化后，在不同载荷下测试的表面硬度。可以看出，

原始试样硬度约为 224HV，随着载荷增大，试样表面硬

度逐渐降低，因为载荷越大硬度测试仪的压头压入试样

越深，表现在硬度上则是硬度值呈递减现象。在同一载

荷下，当温度小于 800 ℃时，试样表面硬度随温度的增

加开始缓慢升高，700~800 ℃之间急剧升高，原因是该温

度范围氧化速度快速增加，氧化膜快速增厚；在 800 ℃
时达到最大值（860HV）。当温度超过 800 ℃时，随热氧
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化温度升高，表面硬度下降的原因可能是氧化膜中形成

了硬度低于 TiO2 的少量 Al2O3，如图 2 所示。同时，高

温使氧化膜致密度下降。

2.4　腐蚀性分析

图 4 是 TA18 钛合金原始样和经不同温度热氧化

试样在 36%~38%（质量分数）HCl 溶液中浸泡不同时

间后的腐蚀减重情况。可以看出，原始样腐蚀后减重特

别严重，腐蚀 10 h 后 HCl 溶液由无色变为蓝色，腐蚀减

重达到了 0.423 mg/cm2，而热氧化试样在腐蚀 20 h 内几

乎没有减重，这说明热氧化能显著提高 TA18 钛合金的

耐腐蚀性。由前面的分析可知，热氧化处理后试样表面

形成了氧化层，这层氧化膜比 TA18 钛合金基体具有更

加优良的耐盐酸腐蚀性。

同时发现，不同温度热氧化对试样腐蚀影响很大。

600 ℃热氧化试样在腐蚀 25 h 后表面氧化膜开始出现白

点，HCl 溶液由无色变为浅黄色，在 35 h 后表面氧化膜

开始脱落；700 ℃热氧化试样腐蚀 35 h 后表面氧化膜开

始脱落；经 750 ℃和 800 ℃热氧化试样在腐蚀过程中表

面出现白点，分别在 40 h和 45 h后表面氧化膜开始脱落。

以上试样在原氧化膜被破坏，新氧化膜又来不及形成时，

腐蚀减重陡然快速增加。只有经 800 ℃热氧化试样在腐

蚀 45 h 后依然没有出现表面氧化膜脱落现象，减重几乎

呈水平直线。可以看出，随着热氧化温度升高，耐 HCl 腐
蚀性能逐渐提高，超过 800 ℃后腐蚀性能又有所下降，即

800 ℃热氧化试样腐蚀减重最少，可能原因是超过 800 ℃
热氧化时，所形成的氧化膜不够致密，导致耐蚀性出现

图 3　TA18 试样在不同测试载荷下表面硬度与热氧化温度的关系

Fig.3　Relationship between surface hardness under different testing 
loads and thermal oxidation temperatures for TA18 samples

图 1　TA18 原始组织及不同温度热氧化后显微组织

Fig.1　Microstructure of TA18 samples as-received and thermally oxidized at different temperatures

图 2　TA18 原始样和经不同温度热氧化试样 XRD 衍射谱

Fig.2　XRD pattern of TA18 samples as-received and thermally 
oxidized at various temperatures
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下降，该结果与图 3 中表面硬度随热氧化温度的变化规

律一致。因此，800 ℃是提高 TA18 在 36%~38%（质量

分数）HCl 溶液中腐蚀性能的最佳热氧化温度。

2.5　摩擦磨损性能分析

图 5 是 TA18 钛合金经不同温度热氧化后试样与

原始试样磨损减重。可以看出，原始样磨损减重最多，

而热氧化温度在 500 ℃、800 ℃和 850 ℃时试样磨损减重

都降低，当热氧化温度在 600~750 ℃时磨损减重更少，其

中 700 ℃热氧化试样减重最少，接近 0。可能原因是随

热氧化温度升高，一方面氧化膜增厚，另一方面氧化膜

逐渐疏松，综合两方面的因素，700 ℃热氧化形成的氧化

膜具有厚度和致密性最佳组合，从而获得最优耐磨性。

3　结论

（1）500~850 ℃热氧化后 TA18 钛合金基体组织不

变，表面形成了主要由金红石型 TiO2 组成的氧化层；热

氧化温度超过 800 ℃时，氧化膜中形成少量 Al2O3。

（2）在 500~800 ℃之间，随着热氧化温度升高，试样

图 4　TA18 原始样和经不同温度热氧化试样在 36%~38% HCl 溶液

中浸泡不同时间后的腐蚀减重

Fig.4　Weight loss of TA18 samples as-received and thermally 
oxidized at various temperatures after immersing in 36%–38% HCl 

solution for different corrosion time

图 5　TA18 原始样和经不同温度热氧化试样磨损减重

Fig.5　Weight loss of TA18 samples as-received and thermally 
oxidized at various temperatures after wear test

表面硬度逐渐提高；超过 800  ℃后，随着热氧化温度升

高表面硬度降低。

（3）热氧化能提高 TA18 钛合金的耐腐蚀性能，

800 ℃是提高 TA18 钛合金在 36%~38% HCl 溶液中耐

腐蚀性能的最佳热氧化温度。

（4）热氧化法可改善 TA18 钛合金磨损性能，700 ℃
是改善 TA18 钛合金磨损性能的最佳热氧化温度。
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激光武器是一种利用高能激光束的热效应、力学破

坏、辐射破坏等直接杀伤目标的定向能武器。美国空军

从 20 世纪 70 年代就希望把激光武器装上飞机，一是实

现机载平台对来袭导弹的自卫；二是用于空中反导反卫

等，有效提高空军的作战能力和生存能力。然而，由于

早期的化学与气体激光器在体积、质量和安全性等方面

的固有缺陷，相关研究未能转化成装备。随着近年来固

体激光器和光纤激光器技术的发展，瞄准载机自卫应用

的目标，国内外兴起了新的研究热潮，用于自卫拦截来

袭空空、面空战术导弹的机载激光武器已经成为机载定

向能武器的研究重点方向之一。

空空 / 面空导弹是空中作战平台的主要威胁，目

前防御手段以红外诱饵与电子干扰等被动对抗为主。

但是，随着大面阵红外成像制导体制的应用和多模制

导技术的发展，导弹制导方式越趋先进，抗干扰能力

和目标命中概率不断提高，空中平台传统被动对抗措

施的有效性日益下降。加装激光武器可以破坏导弹的

光敏元件，使之无法寻得，也可破坏导弹结构部件，使

其失控或者解体。同时激光武器具有攻击速度快、火

力持续性强、效费比高的优点，与传统防御手段相比

可形成代差优势，可有效提高空中平台的战场生存能

力 [1]。

机载激光武器自卫防御应用研究与前景分析

严　毅，穆学桢，张宁华，彭志永，谢光辉
（航空工业中国空空导弹研究院，洛阳 471009）

[ 摘要 ]  对来袭防空战术导弹进行干扰毁伤，实现载机的自卫防御是机载激光武器的重要应用方向之一。本文简要

对国外主要防空战术导弹的发展历程、技术特点以及作战能力进行了概述，结合激光作用机理阐述了激光武器对导

弹的干扰毁伤特点，在此基础上对机载平台自卫防御激光武器的作战应用能力需求进行了研究，描述并分析了目前

机载激光武器发展现状，并对机载自卫激光武器的影响与挑战进行了综合评估分析。

关键词：激光武器；自卫防御；空中导弹；激光毁伤；机载平台

Application Research and Prospect Analysis of Airborne Self-Defense Laser Weapon

YAN Yi, MU Xuezhen, ZHANG Ninghua, PENG Zhiyong, XIE Guanghui
(AVIC China Airborne Missile Academy, Luoyang 471009, China)

[ABSTRACT]　One of the important application directions of airborne laser weapon is to interference and damage 
the incoming surface-to-air and air-to-air missiles, in order to realize the self-defense of the carrier. The development 
process, technical characteristics and operational capability of the abroad surface-to-air and air-to-air missiles are briefly 
summarized, combined with the mechanism under laser irradiation, the characteristics of laser weapon’s interference 
and damage to missiles are expounded. On this basis, the feasible path, capability boundary and operation mode of self-
defense laser weapon for airborne platform are analyzed and researched. The development status and trend of airborne laser 
weapons are briefly described, and development route and capability level of the key technologies involved are analyzed 
and evaluated. At last, the analysis and prediction of the future of airborne self-defense laser weapons are proposed.
Keywords:  Laser weapon; Self-defense; Air missile; Laser damage; Airborne platform
DOI： 10.16080/j.issn1671-833x.2023.05.107

引文格式：严毅 , 穆学桢 , 张宁华 , 等 . 机载激光武器自卫防御应用研究与前景分析[J]. 航空制造技术 , 2023, 66(5): 107–113.
YAN Yi, MU Xuezhen, ZHANG Ninghua, et al. Application research and prospect analysis of airborne self-defense laser 
weapon[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2023, 66(5): 107–113.
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1 自卫激光武器主要目标分析

机载自卫激光武器的主要作战对象是防空战术导

弹，防空战术导弹主要包括空空导弹和地空导弹。空空

导弹的特点是飞行速度较快，最高能达到 5 Ma 左右，

一般的作用距离在几十 km，主要有红外和雷达两种制

导模式。地空导弹地面保障系统复杂程度不同，工作模

式不同导致地空导弹制导模式较多，但主要制导模式与

空空导弹相类似。防空战术导弹作为精确制导武器，制

导系统是激光武器最优打击部位。近程导弹一般采用

红外光电制导模式，中远程导弹一般采用雷达制导的模

式。

空空导弹和地空导弹的工作特点和制导方式基本

类似，但是空空导弹相对于地空导弹发射距离更近，

飞行速度更快。因此，空空导弹的作用时间较短，这就

要求激光武器在短时间内选择易毁部件，完成捕获、

跟踪、瞄准并实施打击，同时空空导弹口径相对更小，

对于机载激光武器系统的响应时间、跟瞄精度和毁伤

效能的要求更高，因此本文主要针对空空导弹进行分

析。

目前，空空导弹主要分为雷达制导和红外制导两种

模式。其中典型代表包括美国 AIM–120、AIM–9X 空

空导弹以及欧洲流星、IRIS–T 导弹等。两种制导体制

中比较有代表性的是 AIM–120 以及 AIM–9X 导弹。

1.1 AIM–120“阿姆拉姆”(AMRAAM ) 先进中距空空

        导弹

AIM–120“阿姆拉姆”(AMRAAM ) 先进中距空空

导弹是美国研制并装备使用的第 4 代雷达型空空导弹，

也是当今世界最先进入现役的、具有发射后不管和多目

标攻击能力的雷达型空空导弹（图 1）。
AIM–120 具备全天候、超视距、发射后不用管和多

目标攻击能力，由 4 个主要部分组成：最前面是制导

单元，包括主动雷达末制导导引头、平面天线和 TWT
放大发射机，天线外面是陶瓷天线罩，发射机后是电

子单元，之后是惯导单元和武器舱，包括主动雷达近

炸引信和战斗部，导弹的后半部分是火箭发动机和电

动舵机。AIM–120 系列主要型号战术技术指标如表 1
所示 [2]。

1.2 AIM–9X“响尾蛇”近距格斗空空导弹

AIM–9X 是第 4 代 AIM–9 响尾蛇系列导弹，是美

国海军空中系统司令部（NAVAIR）领导的海军和空军

联合项目，也是该系列导弹的最新型号，在 AIM–9M 的

基础上发展改进，在设计上有几处重大改进（图 2）。
AIM–9X 导弹采用 128×128 的中波锑化铟焦平

面阵列红外成像制导系统，导引头采用了蓝宝石头罩，

并采用了内部低温制冷系统和雷锡恩公司的跟踪系统

（图 3）。AIM–9X 的主要战术技术指标如表 2 所示。

2 自卫激光武器作战应用分析

2.1 毁伤模式分析

根据激光武器的功率大小和工作模式，可以对导弹

目标造成“软毁伤”和“硬毁伤”两种毁伤模式。其中

图 1　AIM–120 系列改进发展图

Fig.1 AIM–120 series development roadmap

表 1 AIM–120 系列主要型号战术技术指标

Table 1 Main tactical and technical indexes of AIM–120

战技指标 AIM–120A/B AIM–120C–5

射程 /km 80（最大） 90（最大）

最大速度 Ma=4 Ma=4

弹长 /m 3.65 3.65

弹径 /mm 178 178

翼展 /mm 533 445

舵展 /mm 635 447

发射质量 /kg 157 161

动力装置 固体火箭发动机

制导方式 惯性 / 指令修正 + 主动雷达

战斗部 高爆定向破片，22 kg 高爆定向破片，20 kg

引信 主动雷达近炸及触发引信

图 2　AIM–9X 空空导弹

Fig.2　AIM–9X air-to-air missile



1092023年第66卷第5期·航空制造技术

RESEARCH 研究论文

表 3　激光对典型导弹目标的毁伤模式

Table 3 Laser damage mode of typical missile target

表 2　AIM–9X 详细参数

Tabel 2　AIM–9X main parameters

战技指标 参数

长度 /m 2.9

弹径 /mm 127

翼展 /m 0.44

发射质量 /kg 85

射程 /km 10

战斗部 高爆定向破片，9.1 kg

引信 激光（主动）

制导方式 红外成像

推进系统 固体推进

图 3　AIM–9X 导引头

Fig.3　AIM–9X seeker

毁伤模式 攻击对象及破坏方式 最大破坏程度

软毁伤

光电导引头的光电传感器 永久性损伤致盲

光电导引头光学组件、整流罩 膜系损伤、破裂

雷达制导导弹的天线罩 表面炭化、改性

硬毁伤

导弹弹体的金属结构 穿孔、折断、解体

固体火箭推进剂药柱 烧穿、引爆

导弹战斗部 引爆战斗部

天线罩、整流罩 破裂、解体

软毁伤主要针对导弹导引系统，使其导引能力下降或者

失效，导致脱靶量增大。对于采用红外制导模式的导

弹，其光电装置损伤阈值比较低，小功率的激光即可“致

盲”，甚至使其永久性损伤；对于雷达制导导弹，激光辐

照可对其天线罩表面炭化或改性，使其测角误差斜率超

标，导致导弹制导效能下降。硬杀伤主要针对导弹的结

构组件、整流罩、天线罩、发动机、药柱以及战斗部，造成

其穿孔、烧蚀、烧穿、折断，甚至空中爆炸解体 [3]。对典

型导弹的具体毁伤模式如表 3 所示。

激光武器自卫作战时，根据载机飞行方向和导弹飞

行轨迹的位置关系分析，导弹头部的导引系统最易受到

激光武器瞄准和攻击，是首选的攻击部位。因为导弹在

飞行过程中，弹轴大部分时间正对目标，导弹的导引探

测系统需要始终指向目标，且根据比例导引特点，为保

证末端的攻击性能，导弹在飞行后半段的攻角都会尽量

控制，基本控制在 20° 以下。因此，自卫飞机发射的激

光容易照射导弹头部，不容易照射导弹弹体。一般而言，

红外导弹由于是光学探测体制，即便其探测波段与辐照

激光不处于同一波段，也更容易受到激光辐照损伤。目

前典型的红外制导空空导弹光学系统主要分为折反式

和透射式两种，折反式主要是采用卡塞格林光学系统，

透射式主要是采用透镜组成像，具体如图 4 所示。相对

而言，折反式系统由于会聚光路前端部分多数采用反射

镜，对于辐照的高能激光不仅没有阻断过滤作用，反而

会将进入系统的光束能量会聚，使得光路后端的滤光

系统和探测器更容易受到毁伤。透射式光学系统一般

会采用特定波段的光学材料，如中红外导弹一般采用

硅、锗材料制作光学透镜，而目前的高能短波激光很

难穿透此类透镜进入到后端的探测系统中，因此相较

于折反式光学系统，透射式光学系统更难被高能激光

辐照毁伤，AIM–9X 导弹据称采用的就是透射式光学

图 4　折反式与透射式光学系统

Fig.4 Catadioptric and transmissive optical system
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系统。

对于雷达制导导弹，其导引头一般采用陶瓷天线

罩，如图 5 所示。陶瓷材料属于透光性较差的材料，且

其耐高温性能特别优异，受激光辐照时，难以被激光热

烧蚀熔融破坏。但是陶瓷材料塑形变形区极小，脆性大，

极易断裂，因此如果受到脉冲形式激光冲击，容易被激

光脉冲引起的应力以及杂质缺陷吸收激光能量而导致

局部炸裂破坏。总体而言，雷达制导导弹相对于红外光

学制导导弹毁伤难度更大。

2.2 能力需求分析

对于典型空空导弹，近距格斗弹典型发射距离是

5~10 km，中远距导弹典型发射距离在 20 km 以上，同

时按照美国相关作战条例，对于大飞机目标或者较远距

离发射时，一般会前后发射两枚导弹以确保对目标的摧

毁。因此要真正实现载机自卫防护，对机载激光武器系

统最低要求为系统有效作用距离不低于 5 km；能够完成

对两枚前后来袭导弹的毁伤；为保证载机安全，毁伤最

小距离不得低于 2 km。

根据美国海军实验室 2008 年提交的研究报告 [4]，

对于初始光斑半径为 ω0，传输距离为 L 的激光束，通

过聚焦系统聚焦后，目标位置处的长时平均光斑大小

为

ω(L)=(θ2
spread L

2+ω2
0 (1–L/Lfocal)

2)1/2 （1）
式中，Lfocal 为系统聚焦距离；θspread 为系统总的发散半

角，包括衍射极限发散半角 θdiff、光束质量引入的发散半

角 θquality、大气湍流引入的发散半角 θturb、机械抖动半角

θjitter、热晕发散半角 θbloom，其关系为

θspread=(θ2
diff +θ2

quality+θ2
turb+θ2

jitter+θ2
bloom)1/2 （2）

式中，θdeff=λ/πω0；θquality=（β–1）θdiff；θturb=1.6λ/πr0；r0=0.184
（λ2/C2

n L）3/5；C2
n 为大气湍流强度。由式（1）和（2）可以

看出，当聚焦于目标位置处，即 L=Lfocal 时，光斑最小，

此时 ω（L）=θspreadL。假设激光波长为 1.06 μm，系统发

射口径为 350 mm，初始光斑半径为 175 mm，大气传输

光束质量为 4，湍流强度为 10–6 m–2/3，传输距离 20 km，

机械抖动 2 μrad 时，传输总的发散半角为 7.64 μrad，聚
焦光斑半径为 152.8 mm，光斑面积为 733.5 cm2。当发

散全角为 15 μrad 时，光斑面积为 706.5 cm2。在晴天

空气质量良好的情况下，以中纬度乡村型地区 10 km
高度，能见度 23 km 使用条件为例 [5]，大气透过率如图

6 所示。

导弹壳体材料多为金属或合金，当照射激光功率密

度为 103~106 W/cm2，在其固定部位辐照 3~5 s 时，材料

局部区域会发生熔融毁伤 [6]。考虑实现对导弹的硬毁

伤，在激光到靶密度为 103 W/cm2 情况下的激光武器发

射功率与有效作用距离的关系见表 4。假设发射功率

为 50 kW, 则系统有效作用距离仅为 5.2 km，在 2~5 km
距离范围内，要毁伤两枚空空导弹则有效的毁伤时间不

能超过 1.5 s，考虑转火时间，有效毁伤时间则在 1 s 左

右，而根据已有文献 [7] 表明，103 W/cm2 的到靶功率在

1 s 时基本不能实现对导弹的硬毁伤，因此要真正实现

载机的有效自卫防御，激光发射功率至少应在 100 kW
以上，对目前的高能激光器系统和机载平台集成都有较

大实现难度。

同时，为保证到靶功率密度，通常要求光斑直径≤ 2
倍弹径，以典型主动雷达型空空导弹 AIM–120 为例，

要求远场光斑直径不超过 350 mm。考虑激光武器在

图 5　典型雷达导弹陶瓷天线罩

Fig.5 Ceramic radome of typical radar missile

图 6 晴天条件下大气透过率

Fig.6 Atmospheric transmittance on sunny days

表 4　作用距离和发射功率对照表

Table 4 Comparison table of operating range and transmitting power

发射功率 /kW 有效作用距离 /km

728 20

350 13.9

200 10.5

100 7.4

50 5.2



1112023年第66卷第5期·航空制造技术

RESEARCH 研究论文

1973

1992

2002

2009

2015

2016

2019

SHiELD项目在白
沙靶场完成了试射
任务，击落了飞行
中的多枚导弹

LpLD旨在将激光武器系统
集成在飞机吊舱中，使得
飞机具有使用激光击落空
对空、地对空导弹的能力

SHiELD旨在将激光武器
系统集成在飞机吊舱中，
使得飞机具有使用激光击
落空对空、地对空导弹的
能力

ELLA旨在为B1–B
加装100kW级激光
器并进行飞行测试
的技术演示验证，
该项目是美国首次
将激光器安装在作
战飞机上进行测试

ATL用于防御巡
航导弹和精确打
击地面目标，采
用成熟的万瓦级
氧碘激光器和光
束控制系统

ABL计划用于
拦截助推段弹
道导弹，2010
年进行了助推
段导弹拦截演
示

ALL将百千瓦级CO2
气动激光器作为光
源，曾成功击落多枚
AIM–9B导弹

图 7　美国机载激光武器项目开展情况

Fig.7 Progress of American airborne laser weapon project

15 km 的距离上对导弹进行攻击，则要求激光的束散角

不超过 20 μrad；考虑大气传输的影响，高精度跟瞄要求

辐照光斑抖动范围为光斑直径的 1/3~1/5[8]，因此对精确

跟瞄照射精度要求在 5~8 μrad 左右。在高动态对抗条

件下实现 μrad 量级的跟瞄精度，对机载自卫激光武器

也是巨大的挑战。

3 机载激光武器发展现状分析

自 20 世纪 70 年代以来，美国通过多个项目支持

了机载激光武器研究工作，从 ALL 到 ABL、从 ATL
到 SHiELD 项目，图 7 为美国主要机载激光武器项目

的起始年份。不同项目针对的目标不同，但总体分为

战略反导和战术自卫两类。通过多年的研究，美国在

机载激光武器研究方面积累了大量经验，但是机载激

光武器始终没有真正走入战场应用，在这中间存在着

各种技术与工程问题。以目前美国空军主要支持的

SHiELD 项目为例，简要分析下机载激光武器目前的

发展现状。

SHiELD 项目是美国空军作战司令部和空军研究实

验室（AFRL）正在开发的自动防御高能激光验证系统，

SHiELD 项目计划分为 3 个方面、两个阶段开展相关研

究工作，3 个方面主要包括提升下一代紧凑环境的激光

器（LANCE）、激光吊舱研究与发展（LPRD）以及束控

和航空效应研究与发展（BARD）。两个阶段分为：第 1
阶段飞行试验将验证激光器能够在足够远的距离追踪

目标，并随即以极快的速度打击目标；第 2 阶段将集成

激光器，并在作战环境下评估激光器性能。目前 LPRD

项目由波音公司承包，BARD 由诺斯罗普·格鲁曼公司

承包，LANCE 项目由洛马公司承包 [9]。

SHiELD 项目已经进行了一些地面试验，2019 年 4
月 23 日，在白沙导弹靶场完成了试射任务，试射中击落

了飞行中的多枚导弹（但未透露击落导弹的具体种类和

型号），地面原理样机如图 8 所示。该项目的飞行试验

原计划在 2020 财年开展，但根据美国战区网 2020 年 6
月 30 日报道，美国空军推迟了 SHiELD 首次机载验证

试验，由 2021 年推迟到 2023 年，给出的原因是新冠疫

情和其他技术因素影响。

综合而言，机载激光武器研究几起几落，前期进展

顺利的 SHiELD 项目也遭遇延期，可见机载激光武器虽

然一直备受关注，且国内外也投入了大量的研究经费，

但是面临的技术挑战还是非常大，相关应用的具体问题

目前并没有得到彻底解决。

4 机载自卫激光武器的影响与挑战

机载自卫激光武器一旦应用，将给现有的空战模式

和航空武器装备体系带来较大的冲击与影响，具体来说

包括以下 3 个方面。

（1）对传统空战战法的变革。

空空导弹都有不可逃逸攻击区的概念，是指飞机做

任何形式机动都会被拦截的导弹最大、最小发射边界。

一般而言，在不可逃逸攻击区发射的导弹，命中概率较

高，且发射载机可以在此距离使用发射后脱离战术，保

证攻击有效性的同时避免进入敌方攻击距离，利用先

进的导弹最大程度地获取战场的主动权。但是一旦
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自卫激光武器成熟应用，即便在不可逃逸攻击区发射

的导弹也有较大可能被拦截失效，这将直接导致类似

发射 – 脱离 – 再入的推磨作战战法失去核心作战能

力，使建立在现有导弹优势上的空战理论发生颠覆性

改变。

（2）部分取代现有近距机载武器。

受大气传输以及机载平台载荷限制，机载激光武器

难以远距离实现对目标的毁伤，但是相较于传统的航

炮、近距格斗弹而言，激光武器具有攻击速度快、射击稳

定性好、无后坐力、无污染、直接命中、无需考虑弹道和

提前量、作战效费比高等特点，同时只要有能源供给，理

论上具有无限弹舱。因此机载自卫激光武器未来不仅

能够实现对导弹目标的防御拦截，在对抗无人集群目

标、打击近距地面或空中目标等方面也具有较好的应用

前景，可以大部分取代现有航炮和红外近距格斗弹的功

能。

（3）促进导弹光电对抗技术的发展。

随着激光武器技术的发展，各军事强国也在采取措

施对抗激光武器的威胁，从而促进了导弹导引头和弹体

的激光防护技术研究。比如在光电系统中，对激光具有

敏感性和易损性的部位，采取抗激光加固措施，消除或

降低激光对光学整流罩、光学元件和探测器的损伤；在

弹体和发动机壳体上，采用耐高温材料或高反射材料，

提高损伤阈值或将激光大部分能量反射掉，从而减小高

能激光对弹体内部器件和发动机的影响，保护导弹不受

损伤。

机载激光武器虽然有好的应用前景，但纵观其发展

历程和目前情况来看，实现机载激光武器列装应用的技

术挑战还十分巨大，具体包括以下 3 方面。

图 9　机载激光武器转塔周围流场示意图

Fig.9 Flow field around turret of airborne laser weapon
图 8　SHiELD 项目路线图及地面原理样机

Fig.8 SHiELD roadmap and prototype of ground principle

（1）武器系统装机挑战。

机载激光武器装机主要考虑 3 个方面： 一是载机

可接受的武器系统体积重量；二是载机可提供的能源； 
三是激光武器搭载的位置和可接受的发射口径大小。

体积重量方面，根据目前和将来可能的战斗机能力水

平，可搭载激光武器系统重量不能超过 1000 kg，体积应

不超过 2 m3。具有实战效能的高能激光武器系统功重

比要在 5 kg/kW 以内，这里的功重比 5 kg/kW 不仅包括

激光输出部分，同时还应包括配套的水冷与电源，目前

要实现这个指标的难度非常大。能源供应方面，高功

率激光器工作时需要系统在短时间内提供极高的功率

（数百千瓦以上），目前飞机可提供的整体供电可能也就

几百千瓦，与机载激光武器要求有较大差距。另外激

光武器发射转塔在飞机上的布置也会影响激光武器的

能力。如果采用吊舱或转塔形式，需要考虑吊舱或转

塔的气动外形对飞机气动力的影响，以及气流对激光

光束传输的影响，装备隐身飞机时，集成时还需要考虑

保形设计以及窗口的隐身处理等问题，搭载集成的难

度较大。

（2）基础技术挑战。

除了激光器与跟瞄等普适技术外，机载自卫激光武

器还要解决载机附面层气流校正以及高速目标毁伤验

证等基础技术问题。当载机以超声速或亚音速飞行时，

其周围会形成复杂的附面层气流场，图 9 为转塔类型激

光武器周围流场图。这种流场的不均匀性会导致光学

折射率的不均匀，进而影响光束的传输。传统解决大气

湍流扰动的方式是采用自适应校正光学系统，但是对于

超音速附面层大气以及自卫防御作战应用而言，传统的

自适应校正方式一是校正频率难以匹配附面层气流的
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高频变化，二是自适应校正一般是由目标返回的信标光

提供校正的波面相位数据，而自卫防御中，目标尺寸较

小且在持续运动中，难以通过回波有效解算校正相位。

另外对于高速运动条件下的导弹目标，激光辐照效应与

地面静态试验必然有较大差距，需要研究相关的毁伤效

应。

（3）对抗技术挑战。

激光武器有其明显的优点，但激光毁伤基本原理也

决定了其有无法回避的缺点。（1）激光武器虽然是光

速到达，但不是光速毁伤，毁伤需要时间积累，在高动态

目标对抗时，有效的辐照时间决定了激光武器的成败，

一旦目标采取自转或者快速机动变化的工作模式，将导

致激光武器的杀伤效能大幅度下降 [10]。（2）激光武器

要求的辐照精度非常高，对跟瞄系统的稳定性、快速性

和精确性都有较高要求，目标如果采用干扰对抗激光跟

瞄系统的方式，将导致高能激光无法准确辐照而失去作

战效能。美国计划 2021 年启动的反高能激光（C–HEL）
项目就是发展一种能够在高能激光武器毁伤之前探测、

定位并扰乱激光武器杀伤链并为多种武器装备提供激

光防护措施及作战概念。因此即便机载自卫激光武器

走向成熟，也有可能因对抗技术的发展而导致无法真正

发挥出实战效能。

5 结论

用于载机的自卫防御是机载激光武器的重要应用

方向之一，要实现对来袭防空战术导弹的有效拦截防

御，需要激光输出功率达到百千瓦以上，跟瞄精度达

到 μrad 量级，还要解决相应的装机问题以及大气传

输问题，以目前技术水平来看，机载自卫激光武器仍

然面临巨大的挑战，在 5~10 年内实现的可能性较小。

同时机载自卫激光武器还面临未来激光对抗技术的

挑战，即便实现列装，激光打击与导弹对抗也会在很

长一段时间内处于对抗升级、共同进步的状态，但是

随着机载激光武器的使用，未来空战场将更加变幻莫

测。

参  考  文  献

[1]　宗思光 , 吴荣华 , 曹静 , 等 . 高能激光武器技术与应用进展

[J]. 激光与光电子学进展 , 2013, 50(8): 158–167.

ZONG Siguang, WU Ronghua, CAO Jing, et al. Developments and 

trends of high energy laser weapons[J]. Laser & Optoelectronics Progress, 

2013, 50(8): 158–167.

[2]　樊会涛 , 王秀萍 , 任淼 , 等 . 美国“先进中距空空导

弹”AIM–120 的发展及启示[J]. 航空兵器 , 2015, 22(2): 3–9, 20.

FAN Huitao, WANG Xiuping, REN Miao, et al. Development 

of US AIM–120 advanced medium range air-to-air missile and its 

implications[J]. Aero Weaponry, 2015, 22(2): 3–9, 20.

[3]　胡晓璐 . 高能激光武器对导弹毁伤能力研究 [J]. 电光系统 , 

2015(3): 33–37.

HU Xiaolu. Research on damage effectiveness of high-energy laser 

weapon to missile[J]. Electronic and Electro-Optical Systems, 2015(3): 

33–37.

[4]　PHILLIP S, ANTONIO T, JOSEPH P, et al.  Incoherent 

combining of high-power fiber lasers for directed-energy applications, 

NRL/MR/6790–08–9096[R]. Maryland: Naval Research Laboratory, 2008.

[5]　王英俭 , 范承玉 , 魏合理 . 激光在大气和海水中传输及应用

[M]. 北京 : 国防工业出版社 , 2015.

WANG Yingjian, FAN Chengyu, WEI Heli. Laser beam propagation 

and applications through the atmosphere and sea water[M]. Beijing: 

National Defense Industry Press, 2015.

[6]　宋宏伟 , 黄晨光 . 激光辐照诱导的热与力学效应 [J]. 力学进

展 , 2016, 46: 435–477.

SONG Hongwei, HUANG Chenguang. Progress in thermal-

mechantical effects induced by laser[J]. Advances in Mechanics, 2016, 

46: 435–477.

[7]　孙震宇 . 激光模式对金属靶材烧蚀效应影响的数值模拟研

究 [D]. 长沙 : 国防科学技术大学 , 2014.

SUN Zhenyu. Numerical study on the effects of laser mode on the 

ablation of metallic targets[D]. Changsha: National University of Defense 

Technology, 2014.

[8]　李凡营 , 熊珍凯 , 蔡杰 . 激光武器跟瞄精度及其成因分析

[J]. 自动化技术与应用 , 2014, 33(1): 63–66.

LI Fanying, XIONG Zhenkai, CAI Jie. Analysis of tracking & 

pointing requirement and the factors for laser weapon[J]. Techniques of 

Automation and Applications, 2014, 33(1): 63–66.

[9]　曹秋生 , 路静 , 柳建光 , 等 . 从 SHiELD 看机载激光武器

的反导能力和技术挑战 [J]. 中国电子科学研究院学报 , 2019, 14(5): 

443–451.

CAO Qiusheng, LU Jing, LIU Jianguang, et al. From SHiELD 

to look into the anti-missile capability and technical challenge of 

airborne laser weapon[J]. Journal of China Academy of Electronics and 

Information Technology, 2019, 14(5): 443–451.

[10]　刘晓明 , 何煦虹 , 张翼麟 . 激光武器及导弹抗激光技术研

究 [J]. 战术导弹技术 , 2014(4): 1–4, 37.

LIU Xiaoming, HE Xuhong, ZHANG Yilin. Study of laser weapon 

and anti-laser technology of missile[J]. Tactical Missile Technology, 

2014(4): 1–4, 37.

通讯作者：严毅，高级工程师， 博士，主要研究方向为激光攻防对抗、激

光导引探测等。

（责编  古京）



广告索引号23-1007



广 告 索 引

公司名称 索引号位 置

易加三维公司 封二 23-1001

北京韦林意威特工业内窥镜有限公司 封三 23-1005

郑州市钻石精密制造有限公司 封底 23-1067

格劳博机床（中国）有限公司 1 23-1080

埃马克（中国）机械有限公司 3 23-1022

北京新风航天装备有限公司 5 23-1030

维尔贝莱特集团 7 23-1049

北京迪蒙数控技术有限责任公司 9 23-1011

努曼公司 11 23-1017

北京博鲁斯潘精密机床有限公司 13 23-1044

巴索公司 114 23-1007

第十八届中国国际机床展览会 116 23-1085 

2023年“高能束表面改性”
专栏征稿

航空制造技术杂志社
Aeronautical Manufacturing Technology Magazine

创造价值 贡献航空

选题背景

高能束流技术对材料表面的改性处理是利用

激光、电子束、离子束及等离子体等高能量密度

束流改变材料表面的组织结构或成分实现的，组织

结构的改变包括组织和相的改变，成分的改变包括

表面合金化和熔覆等，以提高零件的寿命和使用性

能。应用高能束表面改性技术可以节约大量材料及

能源，使材料表面获得各项优异的力学性能，为航

空制造业拓展了新的发展方向，是满足航空武器装

备研制及民用航空高速发展的重要技术途径。

征稿方向

面向航空航天常规材料及新型材料的高能束

（激光、电子束、离子束及等离子体）表面改性技

术，包含激光冲击强化、激光表面熔覆、激光合金

化、激光非晶化、离子注入、电子束表面淬火、电

子束表面熔凝、电子束表面熔覆、电子束表面合金

化等。

投稿要求

1. 综述或研究论文均可，论文要体现出创新

性，论点明确、论证充分、结论可靠。

2. 保证投稿论文的原创性，无抄袭、剽窃和

侵权等行为，不一稿多投。

3. 投稿请提前与本期责任编辑联系，论文发

送至yifei625@outlook.com。

截稿日期

本专栏征稿截至2023年4月30日。

联系方式

学术编辑：崔逸飞

联系电话：15901138813（微信）

电子邮箱：yifei625@outlook.com



广告索引号23-1085



广告索引号23-1005



郑州市钻石精密制造有限公司

地址:郑州经济技术开发区第七大街198号

         Development Zone,Henan,P.R.C
电话/Tel: 0371-603009 60 (13) 传真/Fax: 0371-60300963
Http://www.zhengzuanchina.com 
E-mail:sales@zhengzuanchina.com 邮编/P.C.：450016

无论用户面对哪种类型的铣削加工需求，还是想要实现

提升加工效率、稳定性和增加刀具寿命的目的，郑钻都

可以提供高效且性能强大的铣削解决方案，满足并超越

客户预期。

郑钻焊接型PCD标准铣刀

Z-milling

适用于铝合金、复合材料的插铣、侧铣、槽铣、轮廓铣、

仿形等形式的高效铣削加工。

国产刀具标杆   

降本升级首选

轻快/高效/稳定

广告索引号23-1067




