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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》专业性地针对先进航空制造技术的研究成果、前沿动态等进

行报道，期刊内容丰富，既包含传统成熟技术体系的新发展，同时也十分注重具有

广泛应用前景的新材料、新工艺，涉及专业领域众多。期刊为业内读者提供了充足

的研究基础和经验，再加上期刊排版简洁明了，减小阅读压力的同时让人深受启

发。

期刊投稿反馈效率高，专业性强。负责稿件编校的编辑认真负责，无论是论

文内容还是稿件格式校对，均对应给出了专业建议，使得整个发表过程十分顺利。

最后，希望期刊可以增加国外航空领域的相关资讯，增加读者的知识面。也

祝愿期刊未来越来越好，获得更大的影响力！

� 同济大学  郑翔元

    《航空制造技术》凭借其专业的学术视角和严谨的审稿过程，成为航空制造领

域的权威期刊，为学术研究者和相关从业者提供了宝贵的交流平台。期刊高质量

的出版为行业内的最新技术和发展趋势提供了及时的报道和分享，促进了技术和

学术的交流与合作，推动了航空制造技术的创新与进步。

    编辑以及审稿人的建设性意见，使我能够不断完善自己的研究，并提升论文

质量。希望未来能够进一步加强合作，共同推动航空制造技术的研究和发展。

� 中国科学院宁波材料技术与工程研究所  张硕文

本期专稿中，同济大学高玉魁教授研究了喷丸对 CoCrFeMnNi 高熵合金疲劳性能

的影响；封面文章中，兰州理工大学王君教授分析了工业机器人变导纳自适应主动容

错控制方法；“特种加工”、“表面工程”及“高性能智能化制造”专题重点介绍了多能场

复合加工、表面强化、智能决策与自主执行等在难加工材料、复杂型面、微细结构加工方

面的明显技术优势，能够大幅提升生产效率与产品综合性能，具有广泛的应用前景。

                                                   �       文字编辑  程学平
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简 讯 NEWS

10

近期，华中科技大学

机械学院 / 智能制造装备

与技术全国重点实验室黄

永安教授在高分辨率电

流体喷印领域取得突破

性进展。团队首次提出

利用超薄介电纳米颗粒

层的 Maxwell-Wagner 极
化效应，成功在任意构形

绝缘基底上实现亚微米功

能结构的单电极驱动电流

体喷印制造。该研究成果

以“Self-driven, monopolar 
e l e c t r o h y d r o d y n a m i c 
p r in t i ng v i a d i e l ec t r i c 
nanoparticle layer”为题，

发表于Nano Letters。
传统挤出式打印可兼

近日，西北工业大学

航空学院黄河源副研究员

团队在防热 - 承载一体

化轻质点阵超材料方向取

得重要进展，相关研究成

果以“Thermal-mechanical 
c o u p l i n g p e r f o r m a n c e 
of heat-resis tant , high-
strength and printable Al-Si 
alloy antisymmetric lattice 

structure”为 题 发 表 在

Advanced Science 上。

高超音速飞行器在

飞行中处于热 - 力载荷

耦合的复杂工作环境，因

此在实际工程应用中对热

防护系统和结构设计提出

了更高的指标要求。而点

阵结构在拥有超轻质量的

同时还拥有高孔隙率、高

比刚度、高比强度、高能量

吸收、高强韧等热力特性，

作为一种多功能一体化结

构，在航空航天领域有着

广泛的应用前景。目前，

对于实现新型点阵热防护

系统仍在深入进行中，如

何提高其机械性能、换热

效率以及实现轻量化等，

都是当前研究的热点和难

点，其研究和发展对于推

动复杂环境下的飞行器结

构设计具有重要意义。

该 研 究 首 先

基 于 新 型 耐 温 高 强

AlSi12Fe2.5Ni3Mn4 粉末

材料和传统金字塔点阵，

设计并采用 SLM 制备了

一种通过旋转反射多级化

得到的反对称抗屈曲点

阵胞元结构（ASLC-B），

并通过 SEM、三维 Micro-
CT 的多尺度表征手段实

现对试件打印质量的验

证。进一步的，通过试验

测试发现 ASLC-B 的设

计使得结构的承载能力和

换热效率相比于传统金字

塔点阵均得到了显著提

高，同时基于 J-C 本构建

立的高精度数值模型表

明，ASLC-B 的设计能够

优化结构应力分布，有效

减小结构屈曲，从而延缓

失效的发生。此外，通过

对比不同材料的点阵结构

承载能力和 SEM 结果，发

现 AlSi12Fe2.5Ni3Mn4 因

耐高温蠕变元素的添加使

得和传统铝合金材料相

比在保证结构轻量化的

同时，结构的高温性能可

以有效提升。这项研究

通过对耐温高强的新型

反对称抗屈曲点阵胞元

（ASLC-B）的构型设计、

制备表征、性能测试、对比

分析的系统性工作，验证

了所提出反对称抗屈曲设

计方法的优越性以及新型

AlSi12Fe2.5Ni3Mn4 材料

在耐温高强结构中使用的

潜在可能性，为点阵结构

的热防护设计提供了新的

思路。

左 图 为 晶 胞 设 计 概

念。 （本刊记者   青燕）

2024 年 7 月 26 日，

Science 刊发了北京科技

大学新金属材料国家重点

实验室陈克新研究员团队

联合北京工业大学王金淑

教授团队，以及香港大学

黄明欣教授的最新科研成

果“Borrowed dislocations 
for ductility in ceramics”。
该研究在实现陶瓷压缩塑

性的基础上，首创性地提

出了向金属“借位错”的

策略，进一步实现了陶瓷

的大变形拉伸塑性，陶瓷

的拉伸形变量可达 39.9%，

强度约为 2.3 GPa，颠覆了

人们关于“陶瓷不可能具

有拉伸塑性”的一贯认知。

众所周知，陶瓷材料

很难像金属一样产生塑性

变形，这是由陶瓷材料的

化学键属性决定的。由于

极强的离子键或共价键特

性，陶瓷内的位错形核能

极高。因此，通常情况是

在陶瓷材料内产生位错

并发生塑性变形之前，就

已经早早地发生了断裂失

效。针对这一难点，陈克

新研究团队首创性地提出

了一种“借位错”思想，即

如果将金属中的位错“借”

给陶瓷，那么就可以有效

地克服陶瓷中位错形核难

的问题。一旦陶瓷内存在

大量的位错滑动，那么陶

瓷就有可能像金属一样具

有塑性。但是，金属位错

在迁移到金属 - 陶瓷相界

面时通常会在界面处钉扎

聚集，因此金属位错很难

成功地被“借”到陶瓷内

部。大量的金属位错塞积

反而会导致金属 - 陶瓷界

面的开裂，加速材料的失

效。

为此，他们在金属和

陶瓷之间设计了一种有序

结合的共格界面，该界面

通过化学键结合的方式，

有效地提高了界面的结合

强度，从而确保界面不开

裂；与此同时，该有序界面

还保证了金属 - 陶瓷晶面

的连续性，该种连续的晶

面可以有效降低位错传递

的势垒，使金属位错可以

轻松地“借”到陶瓷内部。

正因为这种有序界面可以

实现金属位错源源不断地

向陶瓷内传递，从而使“借

位错”的陶瓷具有了像金

属一样的拉伸塑性。

 （本刊记者   青燕）   

陶瓷的室温大变形拉伸塑性首次实现陶瓷的室温大变形拉伸塑性首次实现 折纸启发的可重构多稳态变形结构折纸启发的可重构多稳态变形结构
容多种油墨，但在高分辨

率打印时喷嘴尺寸减小容

易造成堵塞。非接触式喷

墨打印（如压电、热驱动式

或气溶胶喷印）可实现液

滴的按需图案化，但由于

挤出膨胀现象，其空间分

辨率被限制在 20 μm 以

上，且兼容的墨水黏度范

围通常 <500 cps。电流体

喷印工艺通过在基板和电

极之间施加强电场，可将

飞升体积的墨水从喷嘴中

喷出，且无喷嘴堵塞风险，

并具有超高黏度兼容性

（1~10000 cps）。尽管如此，

由于残余电荷现象的存

在，其在异形 3D 基板表面

的高精度制造方面仍存在

难题，尤其是当基板剖面

变高时，施加的高电压会

加剧电荷排斥、射流失稳

问题。虽然大幅降低操作

电压并有效消除残余电荷

对高精度电流体喷印大有

裨益，但迄今为止仍未实

现。

基于此，黄永安教授

团队首创的极化驱动电流

体喷印（PDE-printing）工

艺通过预涂覆介电纳米颗

粒层（厚度低至 76 nm），

可在任意绝缘基板表面实

现亚微米级分辨率喷印

成形。借助于 Maxwell-
Wagner 极化和纳米粒子

间可能的隧穿效应，在涂

层表面诱导出大量反极性

电荷。局域极化电荷构建

的电场大大降低了外加电

压，并同步加速了残余电

荷的消散。同时，纳米粒

子涂层的毛细管效应可有

效锚固液滴，从而进一步

实现在各种绝缘 3D 基底

上微纳结构的高精度打印

（分辨率可至 300 nm）。

左图为 PDE-printing
的原理和优势。

 （本刊记者  青燕）

西北工业大学在防热-承载一体化轻质点阵超材料研究方面西北工业大学在防热-承载一体化轻质点阵超材料研究方面
取得新进展取得新进展
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简 讯 NEWS

近日，西安交大前沿

科学技术研究院及金属材

料强度国家重点实验室多

学科材料研究中心相关团

队成功研发出一种可规

模生产的奇异金属，突破

了长期以来高柔性和高

强度不可兼得的原理性瓶

颈，实现了兼具高分子材

料的超高柔性和超高强度

钢的超高强度。该特性能

够在 -80℃到 +80℃的宽

温域内保持，同时该金属

合金在大应变下仍具有出

色的抗疲劳特性。这些优

异特性可望使得该合金在

变形飞行器、超级机器人、

人工器官等未来技术领域

得到重要应用。相关成果

以 A polymer-like ultrahigh 
strength metal alloy 为题在

Nature 发表。

变形飞机、机器人的

超强人工肌肉等一大批未

来技术亟待一类全新金属

材料的出现，它既能像超

高强度钢一样强，又能像

高分子材料一样柔顺。然

而，这种工程技术上热切

期待的“既强且柔”特性

是目前物理原理所不允许

的性质。因为高强度需要

强的原子键，但强的原子

键又造成低柔性。因此高

强度和高柔性长期以来是

不可兼得的性质。因此以

往的高强度材料如高强度

钢的强度虽然很高（强度

高于 1 GPa），但其柔性很

低（弹性模量或刚度系数

高达 200 GPa）；而高分子

材料柔性高（弹性模量低

至 10 GPa 或更低），但其

强度也很低（大多低于 0.2 
GPa）。因此，获得“既强且

柔”的材料长期以来似乎

是一个可遇不可求的梦想。

前沿院多学科材料研

究中心博士生徐治志等人

基于该中心在国际上首次

发现的应变玻璃的基础研

究成果，通过一种可规模

生产的三步热机械处理工

艺，在商用 Ti-50.8Ni 合金

中实现了一种带有两种马

氏体“种子”的独特应变

玻璃状态 DS-STG。该状

态的合金兼具变形强化带

来的超高强度（1.8 GPa）
和通过马氏体“种子”无

形核成长带来的超高柔

性（10.5 GPa 的超低弹性

模量）和超大可逆形变

（8%）。因此，该合金成功

突破了高强度和高柔性不

可兼得的原理性瓶颈，实

现了“既强且柔”的罕见

特性。该合金同时具有应

变玻璃合金的共同重要优

点，即该特性能够在 -80℃
到 +80℃的宽温域内维持

不变，以及突出的高应变

下抗疲劳特性。

因此该合金有望满足

变形飞行器、超级机器人

的温域要求，所以极具工

程应用前景。

 （本刊记者   青燕）

具有可拉伸、可弯曲

特征的可延展电子器件在

可穿戴电子和共形电子领

域具有不可替代的重要作

用。实现可延展电子电路

在高密度集成条件下的大

幅面制备不仅可推动可延

展电子器件的规模化制

造，也有望为构筑与大型

平台共形集成的柔性电子

系统提供技术基础。然而，

现有的可延展电子电路制

备方法在基材尺寸、垂直

互连手段、堆叠集成精度

等方面还难以同时满足高

密度和大幅面的要求。近

日，针对上述问题，电子科

技大学材料与能源学院林

媛教授团队在材料领域

重要学术期刊 Advanced 
Mater ia l s 以“Sca lab le 

f a b r i c a t i o n o f  l a r g e -
scale, 3D, and stretchable 
circuits”为题报道了大幅

面三维可延展柔性电路制

备新方法（3D-LSC 方法）。

3D-LSC 方法主要由

可延展覆铜弹性 S-CCL
基材的制备与图形化、过

孔构筑、多层堆叠、临时键

合基底等核心工艺构成。

由于可基于“刮涂 - 固化”

原理连续制备长度达 1 m
以上的 S-CCL 基材，且具

备通孔、盲孔、埋孔等多类

型垂直互连过孔的构筑能

力，3D-LSC 方法可通过层

层堆叠的方式实现米级尺

寸的三维可延展电路。

下图为利用 3D-LSC
工艺制备的可延展电路。

 （本刊记者   青燕）

西安交通大学科研团队发现
“既强且柔”金属

12

大幅面三维可延展柔性电路大幅面三维可延展柔性电路
制备新工艺制备新工艺

近 日，南 方 科 技 大

学 机 械 与 能 源 工 程 系

教授葛锜团队于 Nature 
Communications 发表题

为“Highly conductive and 
stretchable nanostructured 
ionogels for 3D printing 
capacit ive sensors with 
superior performance”的

论文，该工作基于光诱导

的微相分离策略，制备了

具有双连续纳米结构的

离子凝胶，在保证打印精

度和力学性能的情况下显

著提高了离子凝胶的导电

性，通过 3D 打印技术制备

了高性能的离子电容传感

器。

离子凝胶具有良好的

导电性、拉伸性、热稳定性

及电化学稳定性等，是构

建柔性离子电子器件非常

有吸引力的候选材料。引

入微结构可改善离子凝胶

的可压缩性，提高传感器

的灵敏度。基于数字光处

理（DLP）的 3D 打印技术

具有优越的制造精度和较

低的加工成本，在制造高

精度的离子凝胶微结构方

面具有很大的优势。但是

通过增加离子液体含量去

提高离子凝胶的导电性会

牺牲离子凝胶的打印性和

力学性能。因此，开发具

有高导电性和优异力学性

能的光固化 3D 打印离子

凝胶具有重要意义。

团队开发了一种与

DLP 高 分 辨 率 3D 打 印

兼容的高导电离子凝胶

（CSN ionogels），当体系

内丙烯酸苄酯（BA）和聚

乙二醇甲醚甲基丙烯酸

酯（PEGMA）含 量 达 一

定比例时，光聚合后离子

凝胶内部会形成 BA 和

PEGMA 纳 米 结 构 域 互

穿的双连续结构，能为离

子传输提供有序和连续

的通道。离子液体可沿

PEGMA 相中的—CH2—
O—CH2— 链 段 进 行 迁

移，在不增加离子液体含

量的情况下，可显著提高

离子凝胶的电导率。探究

了离子液体和交联剂含量

对 CSN 离子凝胶电学、力

学和热力学性能的影响，

CSN 离子凝胶表现出优异

的导电性（>3 S · m-1）、良

好的拉伸性（>1000%）和

低迟滞性（50% 应变时迟

滞度为 0.4%），以及出色的

热稳定性（-72~250 ℃）。

CSN 离子凝胶前驱体溶

液表现出良好的光流变特

性，与 DLP 3D 打印系统

兼容，可实现 5 µm 的高精

度打印，允许快速构建各

种复杂微结构，3D 打印的

CSN 离子凝胶结构在高温

南科大在 3D 打印离子电容传感器研究方向取得新进展南科大在 3D 打印离子电容传感器研究方向取得新进展
和低温环境下还能保持良

好的导电性和拉伸性。

3D 打印离子传感器

不仅可作为可穿戴压力传

感器件实时监测人体生理

信号，还可将其集成到机

械手上，根据传感器的电

容信号的变化来监测机械

手的抓取过程，在超宽工

作温度范围内赋予机器人

感知能力。传感器设计制

备了高分辨率的柔性传感

阵列，能够对压力的分布

位置和大小做出精准的识

别。当穿戴集成传感阵列

的手套去握取物体时，每

个传感单元都能迅速做出

响应，传感阵列能够映射

出相应的压力分布。 
� （本刊记者　青燕）
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喷丸对CoCrFeMnNi高熵合金疲劳性能的影响
高玉魁 ，郑翔元

（同济大学，上海 201804）

[ 摘要 ]　愈发严苛的服役环境对高熵合金未来在航空航天领域的应用提出更高要求，喷丸强化技术能够细化晶粒，

改善材料表面完整性及疲劳性能，研究了喷丸强化对 CoCrFeMnNi 高熵合金疲劳性能的影响。选用陶瓷丸进行喷丸

强化处理，采用 X 射线衍射技术测量了表面残余应力，并对试样进行了旋转弯曲疲劳试验。结果表明，喷丸强化在

CoCrFeMnNi 高熵合金表面引入了残余压应力，最大值为 437 MPa。 450 MPa 下，CoCrFeMnNi 高熵合金寿命延长

至原始试样寿命 12 倍左右，疲劳极限从 245 MPa 提升至 400 MPa，疲劳寿命得到显著提升。此外，喷丸强化处理改

变了高熵合金试样的裂纹萌生位置，喷丸试样的疲劳裂纹萌生于材料表面的下表层，原始试样的疲劳裂纹则起始于

材料表面。

关键词： CoCrFeMnNi 高熵合金；喷丸；残余应力；疲劳寿命；疲劳极限

DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2024.18.014

表面强化手段 [14–18] 来提高材料的疲

劳性能。研究者对 CoCrFeMnNi 高熵

合金在不同表面处理手段下的疲劳性

能进行了研究。Kim 等 [19] 发现在高

周疲劳中形变孪晶对 CoCrFeMnNi
高熵合金疲劳行为起着关键作用。

晶粒尺寸对高熵合金疲劳性能同样

有着重要的影响 [20–21]。喷丸作为常

见的表面强化手段，能细化材料表面

晶粒尺寸，且喷丸工艺处理过程简单

快捷，效果优良，故常用来改善材料

表面完整性，提高材料疲劳强度。由

于发生循环应变硬化，喷丸后材料表

面完整性发生变化，在表层形成一层

残余应力层，使得材料具有抗疲劳裂

纹扩展的能力 [22–23]。尽管喷丸强化

在传统合金中应用广泛，但在喷丸强

化对 CoCrFeMnNi 高熵合金疲劳性

能的影响上还缺乏了解。本研究对

CoCrFeMnNi 高熵合金的原始试样

及喷丸试样进行了旋转弯曲疲劳试

验，利用 SEM 观察了疲劳试样的断

高玉魁

  教授，博士生导师，研究方向为表

面完整性和结构完整性、残余应力、表

层改性等。

金属材料的广泛应用极大地推

动了人类社会的进步。随着工业发

展的加快，传统的金属材料已经无法

满足越来越高的生产需求。在航空

发动机领域，先进涡轮叶片材料的开

发仍面临着巨大的挑战。涡轮叶片

需要长期稳定地在复杂恶劣的载荷

环境下工作，材料的可靠性、耐久性

对服役的安全性十分重要。2004 年

高熵合金 [1] 的出现，打破了传统合

金的应用限制。特殊的设计方法使

高熵合金具有简单固溶体结构 [1–2]

和优异的性能 [3–4]，例如较高的硬

度和强度 [5]、优异的断裂韧性 [6]、

抗疲劳 [7]、抗磨损 [8]，以及在高 / 低温

下拥有良好的力学性能及导电性能

等 [9–13]，高熵合金被认为是未来最具

发展潜力的新型涡轮叶片材料之一，

其中 CoCrFeMnNi 高熵合金由于突

出的低温韧性受到国内外众多学者

的关注，目前对于 CoCrFeMnNi 高熵

合金的研究多是在力学性能方面，而

其疲劳性能尚不明晰。

材料的表面状态对其疲劳性能

有着重要的影响，材料疲劳损伤往往

起源于材料表面。工程上常用一些
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口形貌。通过对比分析喷丸强化前

后 CoCrFeMnNi 高熵合金的疲劳性

能，明确喷丸对 CoCrFeMnNi 高熵合

金的强化机制。

1 试验及方法

1.1 样品制备

采用纯度 99.7% 以上的 5 等份

Co、Cr、Fe、Mn、Ni 为原材料，在高纯

氩气保护下，利用真空电弧熔炼法制

备等原子比的 CoCrFeMnNi 高熵合

金铸锭，如图 1 所示。每个母锭至少

重复熔炼 4 次，以确保合金成分的均

匀性。然后通过机械加工获得了f6 
mm，总长为 52 mm 的圆棒状疲劳试

样。旋转弯曲疲劳试样的几何构型

如图 2 所示，选用 HB5152—1996 标

准旋转弯曲疲劳试样。疲劳试样的

表面粗糙度 Ra 为 0.2 μm，以减小加工

过程中引入应力集中的影响。

本研究中所用 CoCrFeMnNi 高
熵合金的化学成分如表 1 所示，其室

温屈服强度 σ0.2 为 300 MPa，抗拉强

度 σb 为 676 MPa，延伸率为 40%。

1.2 喷丸处理

本研究采用 ROSLER 喷丸设备

对 CoCrFeMnNi 高熵合金疲劳试样

进行喷丸强化，选用直径为 0.30 mm
的陶瓷丸 CZ300，以避免在合金表面

引入其他杂质。阿尔门 （Almen）强

度为 0.20 mmA，覆盖率为 200%，从

而使得原始试样表面可以被弹丸均

匀覆盖。

1.3 试验方法

显 微 硬 度 采 用 维 氏 硬 度 计

DHV–1000 进行测量。对喷丸强化

前后的 CoCrFeMnNi 高熵合金表面

显微硬度值随层深的变化进行测量。

荷载为 0.5 kg，保荷时间 15 s，测量

同一层深硬度值时，取 5 个不同位置

进行测量，显微硬度结果取平均值。

采用加拿大 Proto 公司生产的

扫图式应力分析仪 LXRD 进行 X 射
线衍射法的测试 [24]，测量了喷丸强

化前后试样表面的残余应力。测试

采用 Mn 靶，衍射晶面为 （311），靶电

压为 30 kV，靶电流为 25 mA，曝光

时间为 4 s。
旋 转 弯 曲 疲 劳 试 验 均 使 用

QBWP–10000 悬臂旋转弯曲疲劳

试验机进行，试验要求参照航标

HB5152—1996《金属室温旋转弯曲

疲劳试验方法》。旋转弯曲疲劳试验

过程中，试样在电机的带动下进行旋

转，砝码载荷加于试样的一端。在旋

表 1 CoCrFeMnNi 高熵合金化学成分（原子数分数）

         Table 1 Chemical composition of CoCrFeMnNi high-entropy alloy (atomic fraction) %

Co Cr Fe Mn Ni

20.7 20.1 20.0 19.9 19.3

图 1 CoCrFeMnNi 高熵合金铸锭及成分分析图

Fig.1 CoCrFeMnNi high-entropy alloy ingot and composition analysis diagram

（c）同一样品的扫描电子显微镜（SEM）图像及各元素的EDX映射图

（a）车床加工去除表面后的
CoCrFeMnNi高熵合金锭

（b）原始铸造样品能量色散
X射线（EDX）光谱分析图
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转过程中，试样的每个位置受到相同

的弯曲循环载荷。试验加载频率为

50 Hz、正弦波，应力比 R= –1，试验温

度为室温。最后采用扫描电子显微镜 
（SEM）对疲劳断口形貌进行了观察。

2 结果与讨论

2.1 喷丸前后试样表面形貌

原 始 试 样 及 喷 丸 处 理 后

CoCrFeMnNi 高熵合金试样表面形

貌如图 3 所示。原始试样表面具有

明显的机械加工刀痕，划痕分布均匀

且彼此平行。喷丸后试样表面消除

了机加工痕迹，但由于受到弹丸冲

击，试样表面形成了具有凹坑、卷曲

等凹凸不平的形貌。

2.2 显微硬度

对原始试样 （OR）及喷丸试样

（SP）的表层硬度进行了测量，所得

表面显微硬度如图 4 所示。原始试

样表面显微硬度为 261HV，沿截面

深度显微硬度值变化较小，平均显微

硬度值为 240HV。喷丸试样表面显

微硬度显著提升，表面显微硬度值为

407HV，平均显微硬度值为 373HV，

较原始试样表面硬度提高了 55.9%。

观察表面显微硬度曲线可知，相较于

传统合金，CoCrFeMnNi 高熵合金具

有更高的延展性和更低的硬度强度

比，这可能是高熵合金特有的不同

于传统合金的微观结构和成分——

均匀的原子分布及固溶强化效应，使

得高熵合金在具有高硬度的同时，

允许在较高应力下仍保持良好的延

展性。

2.3 喷丸残余应力

在对喷丸强化前后 CoCrFeMnNi
高熵合金表面残余应力进行测量时

发现，CoCrFeMnNi 高熵合金在弹丸

的撞击下，材料表层产生了不均匀的

弹塑性变形，引入了一定深度的残余

应力场，显著增加了试样表面的残余

压应力。试样表面残余压应力在未

处理时为 217 MPa，喷丸处理后压应

力提高至 437 MPa。喷丸有效提高

了材料表层的强度和硬度，与图 4 所

显示的喷丸前后表面硬度变化的结

果一致。

2.4 疲劳寿命对比

为确保试验数据的可靠性，选

取 5 根试样为一组，在不同应力幅

值下对原始试样及喷丸试样进行

旋转弯曲疲劳试验，取每组试样疲

劳寿命的平均值作为该应力幅值下

CoCrFeMnNi 高熵合金的疲劳寿命。

为了表征喷丸前后 CoCrFeMnNi 高

熵合金的疲劳性能，利用巴斯金方程

对疲劳数据进行计算和处理 [25]，得

到原始试样的 Basquin 方程为

S11.35×NOR = 1.87×1035 （1）
喷丸试样的 Basquin 方程为

S13.021×NSP = 3.54×1040 （2）
式中，NOR 为原始试样断裂循环次数；

NSP 为喷丸试样断裂循环次数；S 为

应力值。拟合的 S – N 曲线如图 5 所

示。喷丸强化使得疲劳 S – N 曲线向

右上方移动，CoCrFeMnNi 高熵合金

的疲劳强度和在相同应力幅值下的

疲劳寿命均得到提高。

为更加直观地表征喷丸处理对材

料疲劳性能的影响，引用了 Gao 等 [26]

提出的疲劳寿命延长系数（Fatigue life 
prolonging factor，FLPF）和疲劳强度提

高百分比 （Fatigue strength improvement 
percentage，FSIP）的概念。FLPF 被用

于分析在同一应力载荷条件下，疲劳

性能的提升表征；FSIP 用于分析相同

疲劳循环次数下疲劳强度的提升。在

S – N 曲线中，确定了原始试样和喷丸

试样的疲劳性能数值，定量表征喷丸

强化对 CoCrFeMnNi 高熵合金疲劳性

能的提升效果。

疲劳寿命延长系数 FLPF 计算

公式为

FLPF
SP

OR

� �
N
N

1 （3）

由式 （1）~（3）可推导得到

图 3 喷丸前后试样表面形貌 
Fig.3 Surface morphology of specimens 

before and after shot peening

（a）原始试样

（b）喷丸试样

200 μm

200 μm

图 4 原始试样及喷丸试样的表面硬度 
Fig.4 Surfaces hardness of the original 
specimen and the shot-peened specimen
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图 5 喷丸前后 CoCrFeMnNi 高熵合金 S – N
曲线对比 （R = –1）

Fig.5 Comparison of S – N curves of 
CoCrFeMnNi high-entropy alloy before and 

after shot peening  (R = –1)
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FLPF �
�

�
1 89 10

1

5

1 671

.

.S
 （4）

式 （4）可粗略地表征 FLPF 与

疲劳载荷 S 之间的关系。在疲劳载

荷同为 450 MPa 时，FLPF 的计算值

为 11.8，证明经过喷丸强化，450 MPa
应力水平下，CoCrFeMnNi 高熵合金

的疲劳寿命增加至原始试样寿命的

12倍左右。可见，随着载荷 S的增加，

FLPF 值减小，这说明相比于疲劳试

验中的高载荷，喷丸处理对较低载荷

的强化效果更加明显。但对于材料

疲劳极限附近的载荷值，疲劳寿命本

身相对较长，材料疲劳破坏更多受到

材料内部微观结构的影响，表面状态

的改变对疲劳寿命的延长效果作用

相对较小。

根据式 （5）对疲劳强度百分比

FSIP 进行计算，即

F IP
SP

S
OR

� ��

�
�

�

�
��

�
�

1 100%  （5）

材料的疲劳极限常定义为疲劳

试验中循环次数达到 1×107 周次的

最大疲劳载荷 （图 6）。CoCrFeMnNi
高熵合金的疲劳极限由喷丸处理前

σOR 245 MPa 提升至喷丸处理后 σSP 

400 MPa，FSIP 值为 63.3%。由于残

余压应力的作用，施加在材料表面的

部分弯曲载荷被抵消，相当于材料实

际承载疲劳载荷减小，从而使疲劳极

限和疲劳寿命得到提高。同时，残余

压应力减小了试样所受的平均应力

σm。平均应力对疲劳性能的影响可

以用等寿命疲劳 （图 6）中古德曼关

系说明。横坐标平均应力 σm 为 0 时，

此处材料承受静载荷的大小，即材料

的抗拉强度 σu，此时试样不会发生疲

劳断裂。σf 表示试验获得的疲劳极

限，故等寿命疲劳 （图 6）中曲线上的

点具有相同的疲劳寿命。曲线左下

方为无限寿命区域，右上方为有限寿

命区域。喷丸强化引入的残余压应

力降低了平均应力 σm，保持疲劳载

荷幅值相同的情况下，材料的寿命点

坐标向左移动，对应疲劳寿命提升，

可见喷丸强化工艺引入的残余压应

力对疲劳性能有益。

2.5 疲劳断口观察

图 7 为 相 同 循 环 寿 命 量 级

2×105 循环下疲劳试样断口形貌。

扫描电子显微镜 （SEM）图像显示了

CoCrFeMnNi 高熵合金材料的断口

微观结构，从图 7（a）中可以看出，

图 6 疲劳等寿命原理图 （R = –1）

Fig.6 Fatigue life diagram (R = –1)

平均应力σm/MPa
σu

应
力

幅
值
σ a
/M

Pa

σf

105~106

104

无限寿命区域

图 7 相同循环寿命量级 2×105 循环下疲劳断口形貌 
Fig.7 Fracture morphology at the same fatigue life level of 2×105 cycles

（a）原始试样

1 μmCrack
initiation

Crack propagation

Crack rupture

（c）原始试样疲劳裂纹源放大图像

500 μm

（b）喷丸试样

Crack
initiation

Crack propagation

Crack rupture
1 mm

（d）喷丸试样疲劳裂纹源放大图像

500 μm

原始试样裂纹起始于表面，断口具有

明显的疲劳裂纹萌生区、扩展区和瞬

断区；从 7（b）可以看出，喷丸试样

的裂纹萌生于压应力场下的次表面

处，从整体形貌可以看出，断口仍呈

现裂纹萌生区、扩展区和瞬断区 3 个

阶段。经过喷丸强化处理后，材料表

面的塑性变形区域变得更加致密，同

时由于表面残余压应力的存在，在表

面塑性变形区域形成裂纹的可能性

显著降低。由图 7（d）可以观察到，

喷丸试样疲劳裂纹于试样表层的次

表层处形成，这说明材料内部疲劳萌

生的临界应力大于材料表面处的应

力，裂纹萌生不再始于材料表面。

在金属疲劳过程中，材料会经历

重复的应力变化，导致微观裂纹的形

成和扩展。这些裂纹最终会在材料

中形成疲劳条带。图 8 为原始试样

及喷丸试样对应疲劳扩展区的疲劳
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条带形态图。图 8（a）中疲劳条带

宽度约为 1 μm，图 8（b）显示喷丸

处理后疲劳条带的宽度缩小为 0.67 
μm。理想情况下，每条疲劳条带代

表一次相对应的循环载荷，疲劳条带

数目应与载荷循环数相等。每条疲

劳条带的宽度即为在一个循环周期

下，由疲劳载荷引起的裂纹扩展的距

离。疲劳条带的宽度越小，则说明形

成等大裂纹所需的时间越久，即需要

更多次循环才能达到断裂临界点，喷

丸试样中裂纹扩展速度比原始试样

要慢，从而延长了 CoCrFeMnNi 高熵

合金的寿命。

3 结论

（1）喷丸强化在材料表层引入

了残余压应力场，CoCrFeMnNi 高熵

合金喷丸试样表层硬度相较于原始

试样表面硬度提升 55.9%。

（2）在相同应力幅值 450 MPa
下，喷丸后 CoCrFeMnNi 高熵合金疲

劳寿命延长至原始试样疲劳寿命的

12 倍左右，疲劳极限由 245 MPa 提升

至 400 MPa，显著改善了疲劳性能。

（3）喷丸强化后，疲劳萌生裂纹

源位于具有残余压应力场的材料表

面下表层，原始试样疲劳裂纹则在材

料表面形成。
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Effect of Shot Peening on Fatigue Performance of CoCrFeMnNi 
High-Entropy Alloys

GAO Yukui, ZHENG Xiangyuan
(Tongji University, Shanghai 201804, China)

[ABSTRACT]  The increasingly stringent service environment poses higher requirements for the future application of 
high-entropy alloys in the aerospace field. Shot peening technology can refine grain size, improve material surface integrity 
and fatigue performance. The impact of shot peening on the fatigue performance of CoCrFeMnNi high-entropy alloy was 
investigated. Ceramic beads were utilized for shot peening treatment, and surface residual stresses were measured using 
X-ray diffraction. Rotating bending fatigue tests were conducted on the specimens. The results revealed that shot peening 
induced residual compressive stresses on the surface of the CoCrFeMnNi high-entropy alloy, with a maximum value of 437 
MPa. At a stress level of 450 MPa, the fatigue life of the CoCrFeMnNi high-entropy alloy extended to approximately 12 
times that of the untreated specimens, with the fatigue limit increasing from 245 MPa to 400 MPa. The fatigue performance 
of CoCrFeMnNi high-entropy alloy was significantly improved by shot peening. Additionally, Shot peening treatment 
changed the crack initiation location of high-entropy alloy specimens. Fatigue cracks in the shot-peened specimens initiated 
in the subsurface layer beneath the material surface, while in the untreated specimens, fatigue cracks originated at the 
material surface.
Keywords: CoCrFeMnNi high-entropy alloys; Shot peening; Residual stresses; Fatigue life; Fatigue endurance limit
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[ 摘要 ]　针对受外界干扰、执行器故障及环境交互影响的工业机器人系统，提出一种位置控制为自抗扰的工业机

器人变导纳自适应主动容错控制方法。首先，设计自抗扰控制器，在实现位置跟踪的同时消除外部干扰对执行器

的影响。其次，为获得实际作业中除外部干扰的关节内部精确故障信息，在位置控制基础上引入自适应主动容错

机制，对机器人的控制过程中出现的故障进行检测和补偿。最后，利用变导纳控制器，通过在线调整导纳参数实现

对机器人的末端柔顺性能的优化，以提高机器人系统的稳定性。经过仿真验证所提方法能够有效提高工业机器人

的容错能力和柔顺性，在机器人控制过程中具有良好的鲁棒性和可靠性，为工业机器人的智能化和自动化提供了

新思路和方法。
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的故障诊断与容错控制、工业过程先进

控制理论与应用。

分别为被动容错控制 （Passive fault-
tolerant control，PFTC）和主动容错

控制 （Active fault-tolerant control，
AFTC）[4]。其中，被动容错控制的主

要思想是使用鲁棒控制技术来处理

机器人系统中存在的故障问题。但

是被动容错控制的能力是有限的，通

常无法准确获得机器人系统中存在

的故障信息。与之相比，主动容错控

制的主要解决机制是从故障观测器

中获得对故障的估计，再进一步对获

得的故障估计信息进行补偿处理以

消除故障 [5–6]。Zhao 等 [7] 提出了一

种基于强化学习的非线性系统分散

容错控制，其通过构建与各辅助子系

统执行器故障估计相关的改进成本

函数，将原来的控制问题转换为一系

列分散的最优控制策略。Zhang 等 [8]

提出了一种基于动态学习的机械臂

近年来，随着现代工业技术的发

展，机器人广泛应用于航空航天、汽

车制造、电子装配、精密医疗操作等

领域。为了获得稳态精度和快速动

态响应，需要高精度的机器人轨迹跟

踪能力 [1]。

使用时间的增加、机械臂各关节

之间的不确定因素及人为的一些操

作等会导致机器人系统出现各种各

样的性能损失，发生相关的故障 [2]，

从而影响机器人轨迹跟踪的精度。

因此，为了有效解决在系统运行中出

现的故障，需要一种良好的容错控制

方法，保证机器人系统在出现故障时

能够正常运作，从而降低生产工作

中的成本损失和系统维修的额外成

本，减小生产过程中安全事故发生

的概率 [3]。容错控制 （Fault-tolerant 
control，FTC）方法主要分为两大类，
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主动容错控制方案，借助动态学习理

论构建动态分类器，以快速准确地获

得故障信息，并选择与当前故障系统

对应的正确控制器来补偿故障。但

此类基于数据驱动的方法在应用过

程中因依赖数据，当数据不充分时无

法有效工作。Piltan 等 [9] 提出了一

种运用 Takagi-Sugeno（T-S）模糊高

阶技术的自适应滑模观测器，在线检

测识别机器人系统的故障信息，从而

对系统故障进行补偿。Piltan 等 [10]

针对存在执行器故障的非线性机器

人系统，提出了一种基于机器学习的

神经自适应、高阶、可变结构的观测

器来估计故障，从而实现容错控制。

但此类方法在规则训练中需要较大

的计算量，过程较为繁琐，在实际应

用中会受到一定的局限。

在实际的工业操作中，除了系统

内部出现故障会影响机器人的轨迹

跟踪，一些加工任务与环境接触也会

对机器人的轨迹跟踪产生影响，因此

还需要对机器人末端进行柔顺控制。

常用的柔顺控制方法有刚度控制、阻

抗控制和导纳控制，或者这几种控制

之间的混合控制 [11]。项文凭等 [12] 提

出一种基于力传感器的下肢康复训

练机器人柔顺控制方案，该方案通过

力传感器将检测到的力作用于阻抗

控制力外环，当人 – 机交互力大于设

定阈值时机器人进行柔顺运动。许

家忠等 [13] 提出了一种基于位置控制

的阻抗控制方案，该方案通过接触力

反馈信号给出控制机器人末端参考

位置的方法来进行机器人末端的柔

顺控制。陈卓强等 [14] 将导纳控制应

用于康复机器人，以优化其在人 – 机

交互过程中的柔顺度。段锐等 [15] 通

过可操作度和笛卡儿位置判断机器

人是否在奇异位置或工作空间附近，

根据三角函数规划和阻尼质量比修

改导纳参数中的阻尼值与质量值，进

而使机器人在奇异位置和工作空间

极限位置实现平稳安全的操作。Yao
等 [16] 提出了一种工业机器人在物理

人 – 机交互中的无传感器自适应导

纳控制，该方案用导纳控制将检测到

的力转换为机器人的参考位置和速

度，用径向基函数 （RBF）网络在线

更新阻尼参数，以减少接触力变化和

降低接触力，使物理人 – 机交互更自

然更容易。在上述文献所提出的柔

顺控制方法中，使用固定参数的导纳

控制和阻抗控制无法更有效地适应

时变环境；使用变参数的导纳控制

方法同样在实际应用中过程较为繁

琐，数据计算量较大，且当数据不充

分时，无法更加有效地工作。

因此，本文提出一种位置控制为

自抗扰的变导纳自适应主动容错控

制方法，其能够在抑制外部干扰的同

时消除内部关节故障对机器人运动

所带来的影响；且提出具有使用方

法简单、鲁棒性强、能适应环境特征

变化等优点的模糊控制在线调整导

纳参数的方案，提高机器人末端的柔

顺性，确保机器人系统在与外界环境

接触时能够正常运行。

1 工业机器人数学模型

1.1 运动学模型

机器人运动学建模即建立机器

人各关节变量与末端位姿的关系。

正向运动学为通过给定机器人的各

关节变量来计算机器人的末端位姿。

通过 Denavit-Hartenberg（D-H）法，

得到表示 6 自由度机器人相邻连杆

坐标系位姿变换关系的齐次变换矩

阵，即
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式中，ai、αi、di 为第 i 根连杆长度、连

杆扭角、连杆偏距；θi 为第 i 个关节

转角，i = 1，2，…，6。
通过将各关节的变量代入各自

齐次变换矩阵中，得到 0
1T、

1
2T、

2
3T、

3
4T、

4
5T、

5
6T 共 6 个矩阵，6 自由度机器人

末端相对于基坐标系的位姿可由这

6 个齐次变换矩阵依次相乘来表示，
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 （2）
式中，[n，o，a] 为机器人末端姿态的

欧拉角矩阵；p 表示末端位置。

通过齐次变换矩阵，由机器人关

节变量可得出笛卡儿空间中的机器

人末端位姿信息，从而完成正向运动

学建模。取机器人末端位置笛卡儿

坐标的三维向量 x = [ px py pz]T，故机

器人正向运动学方程为

x = T(q) （3）
式中，q 为机器人关节位置。逆向运

动学建模则为逆向推导正向运动方

程中的数学关系。由此，则完成机器

人运动学建模。

1.2 动力学建模

根据文献 [17]，由拉格朗日法得

到简化后的关节空间中具有 6 个自

由度的动力学模型，

M C F G( ) ( , ) ( ) ( )q q q q q q q w   � � � � � ��� ��
d

        M C F G( ) ( , ) ( ) ( )q q q q q q q w   � � � � � ��� ��
d

 （4）
式中，q，q∈R6×1 表示机械臂的各

关节角速度、角加速度向量；M（q）
∈R6×6为惯性项；C（q，q）∈R6×6 为

向心力和科氏力项；F（q）∈R6×1

为摩擦力项；G（q）∈R6×1 为重力

项；τd 为建模误差引起的不确定项；

w∈R6×1为外部干扰；τ∈R6×1 表示扭

矩或力。

因为实际摩擦相关参数难以得

到，润滑得当可以适当忽略摩擦因

素，故不考虑 F（q），且由于建模误差

较小，对后续计算影响不大，故可在

后续计算中忽略此项。因此，简化后

的动力学模型为

M C G( ) ( ) ( ),q q q q qq w  � � � ���
 （5）

在机器人系统工作的过程中，由

于外界环境的复杂性和不确定因素

的存在，机器人系统的执行器容易发

生故障。当存在执行器故障时，机器
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人系统的控制力矩可以表示为

τ = u + uf （6）
式中，u∈R6×1为控制转矩；uf∈R6×1

代表执行器偏差故障。则机器人动

力学模型式 （5）可改写为

M C G( ) ( , ) ( )q q q q q q u w u  � � � � �
f

 （7）
进一步，式 （7）可改写为

 q q u q q q w H� � � � ��M C G1
( )[ ( , ) ( ) ]

 （8）
式中，故障引起的系统损失项 H = 
M –1（q） uf。在实际应用中，系统因

故障造成的损失项的值虽然是未知

的，但通常是有界的，因此可以假设
||H||≤K。其中 K 为故障引起系统损

失的界，是一个未知常数。

2 变导纳自适应主动容错
  控制设计

为了消除工作过程中执行器外

部出现的干扰、内部出现的故障、机

器人末端与外界环境交互影响，使机

器人在非结构环境中更加高效自主

精准地执行任务，提出以自抗扰为位

置控制的变导纳自适应主动容错控

制方法。其控制结构如图 1 所示，其

中自抗扰控制器在实现位置控制的

同时消除执行器外部干扰，而在其基

础上所提出的自适应主动容错控制

器消除执行器内部故障，变导纳控制

器提高机器人末端的柔顺性能。

2.1 自抗扰控制器

自抗扰控制是在 PID 控制算法

基础上进行改进的新型控制方法，主

要由跟踪微分器、非线性状态反馈控

制律、扩张状态观测器 3 部分组成。

跟踪微分器主要针对被控对象

的输入特点对其提取所需要的信号，

设计为
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式中，h 为采样周期； 为跟踪增益；

q1 和 q2 分别为位移参考值 qd 和速度

参考值qd的跟踪值；q（k）为第 k 时

刻的输入信号；函数 fst（·）为根据

离散型微分跟踪器推导出的快速跟

踪信号控制综合函数。
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式中，d = h；d0 = hd；y = x1 + hx2；a0 =

a d
0

2
8� � � | |y 。

扩张状态观测器主要是对系统

中的重要变量进行跟踪，对系统扰动

进行补偿的，表达式 [18] 设计为

e z q
z z z e
z z z

1 1

1 1 2 1 1

2 2 3

1

1

� �
� � � �
� � � �

( ) ( ) [ ( ) ]

( ) ( ) [ ( )

k k h k
k k h k

�

                 fal( )

fal(

� � �
�

2 1 1

3 3 3 11

e u
z z e

, , ]

( ) ( ) [

�
� � � �

b
k k h ,, , ]� �2 )

�

�

�
��

�

�
�
�
 （12）
式中，β1、β2、β3 均为观测器增益；z1、z2

和 z3 分别为位移输出值 q、速度输出

值q和扰动 w 的跟踪值；α用于控制饱

和函数的斜率，避免控制信号骤变过

快而引起系统振荡和不稳定，通常为

一个小于 1 的正数。fal（·）为避免出

现高频振荡现象的饱和函数，表示为
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非线性状态反馈控制律是一种

非线性的组合方式，设计为
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式中，u0 为非线性状态反馈控制律；

u 为在接收到扩张状态观测器观测

扰动之后的状态补偿控制律；kp 和 kd

为非线性状态反馈控制增益；z3/b 为

系统所受干扰的补偿项。

2.2 自适应主动容错控制器

为了获得精确的故障信息，需要

通过专用的故障观测器实现对故障

的估计。为了便于观测器的设计，首

先设计一个辅助变量 δ[19]。
�� ��= q �  （15）
对 v 求导，

� � � ��� �� �� �� ��=M C G m� � � � � � � �1

1 2
( )[ ]( , ) ( ) sgn sgnq q qu q q w L K L

    � � � ��� �� �� �� ��=M C G m� � � � � � � �1

1 2
( )[ ]( , ) ( ) sgn sgnq q qu q q w L K L  （16）

式中，L1 和 L2 为观测器的正定增益

矩阵；m∈（0，1）。为获得执行器中

的故障信息，首先估计故障所引起的

系统损失项的大小，即

H L K L = �
1 2
�� �� �� ��� �sgn sgn

m

 （17）
K=

T��� ��sgn  （18）
式中，H为故障引起系统损失项 H 的

估计值；K为损失项的界 K 的估计值；

ε为正常数；H 的估计误差 ΔH = H – H；

K 的估计误差 ΔK = K – K。因此，设计

自适应故障观测器，即

图 1 变导纳自适应主动容错控制结构

Fig.1 Structure of variable admittance adaptive active fault-tolerant control
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u L K L q� �
f =[ ]�
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m M
 （19）
式中，uf为故障 uf 的估计值；uf 的估

计误差为 Δuf = uf – uf。

结合位置控制中的非线性状态

反馈控制律式 （14），设计自适应主

动容错控制律，即
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式中，机器人系统故障的补偿项 uF = 
– uf。

引理 1[20] ：对于任意实数 ζ1>0，
ζ2>0，0<l<1，系统有限时间稳定的李

雅普诺夫条件是V + ζ1V + ζ2V l ≤ 0，

且 有 时 间 Tr 满 足 T
e

V t
r

1

11

1 0
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2�
� �

�( )
ln
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，其 中 V（t0） 为 V

的初始值。

定理 1 ：对于执行器存在故障的

机器人系统 （式 （7）），采用自适应故

障观测器 （式 （15）~ （19）），故障的估

计误差能够在有限时间 ts 内收敛到 0。
证明：构造李雅普诺夫函数，

V
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2
� �� ��T  （21）

V V
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对式 （21）求导，并将式 （8）、 
（15）及 （16）代入，可得
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对式 （22）求导，并将式 （18）代

入，则有
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由于 K – H≥0，因此式 （24）可

写为
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lV

m

m

m

2 1 2

1 2

1 2

1

2 2

 



� � � �

� �

� �
�

�� �� �� �� �� ��

�� �� �� �� ��

T T

T T

L L K H

L L

sgn ( )

sgn

22

2 2

1

2 0l V
m�



 （25）
式中，l1 和 l2 为故障观测器增益矩阵

L1 和 L2 中的最小元素。

根 据 式 （25），对 于 任 意 实 数

l1 > 0，l2 > 0，0 < m < 1，机器人系统在

有限时间稳定的李雅普诺夫条件是

V + l1V + l2V m≤0，同时根据引理 1 可

知，自适应故障观测器误差稳定的有

限时间。

t
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式中，V2（t0）为李雅普诺夫函数 V2（·）

在时间 t = 0 时的值。又根据式 （25），
可以得出对于所有的 t≥ts，辅助变量

δ = 0 且δ  = 0。根据式 （8）和式 （15）~
（17），又有

�H q q u q q q q w

L K L

� � � � �� ��
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��� � �
�
M C G

m

1

1 2
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 （27）
因此，由式 （25）和 （27）可得，

对于系统，故障引起损失项的估计

误差能够在有限时间 ts 内趋于 0，即
lim
t t�

�
s

�H 0ΔH =0，又因为 ΔH = M –1（q）Δuf，

且 M（q）为常数项，所以lim
t t�

�
s

�H 0Δuf =0，

则定理 1 得证。

2.3 变导纳控制器

导纳控制将机器人与外界环境

接触过程等效为一个弹性模型，与阻

抗控制不同的是，它不需要对机器人

的动力学方程进行建模，而是通过建

立机器人位置与末端接触力的关系，

然后通过调节导纳参数来实现对机

器人与环境接触力的控制 [21–22]。机

器人与外界环境接触的交互过程可

以等效为一个“质量 – 弹簧 – 阻尼”

模型，如图 2 所示。其中，ke 为环境

刚度；xe 为环境参考位置；x 为机器

人末端实际位置；Fd 为机器人末端

与环境期望接触力。将环境当作弹

性体，机器人与环境实际接触力 Fe

则为

Fe = – ke(xe – x) （28）
适用于机器人系统的过程：当

机械臂末端在受到一个与外界环境

接触力 Fd – Fe 后，将其转化为虚拟位

移 xr；然后由此位置偏移量调整给定

位置 x0，得到一个期望位置 xd；其经

逆向运动学方程转换为关节转角期

望值 qd，之后将此期望关节转角输入

位置控制器得到控制力矩，将其作用

于动力学模型 （式 （7））得到输出关

节转角；最后经正向运动学方程 （式 
（3））得到机器人随所受外力调整的

输出位置 x，从而实现机械臂末端的

柔顺控制。其动力学方程表示为

M C K
d r d r d r d e
 x x x F F� � � �

 （29）
式中，Md、Cd 和 Kd 分别表示期望惯

性、阻尼和刚度的参数；xr、xr、xr 分别

表示机械臂末端偏移量的加速度、速

度、位移。对式 （28）进行拉氏变换，

可得

x F F
r

d e

d d d

( )s
M s C s K

�
�

� �2  （30）

Fd 与 Fe 之间的差值为力误差

ΔF，其中，机器人的导纳特性可通过

调节惯性、阻尼、刚度参数来变换。

但为了使机器人在实际环境工作时

能够随着外界环境的变化实时进行

导纳参数的调节，从而改善机器人末

端柔顺控制性能，采用模糊控制对阻

尼 Cd 和刚度 Kd 进行调节，将惯性系

数 Md 作为不变系数，以改变机器人

图 2 机器人与环境交互等效模型

Fig.2 Equivalent model of robot-environment 
interaction

ke

FdMdxd

xe

x

Cd

Kd
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阻尼刚度系数，得到更加清晰有效的

结果。

图 3 为模糊控制输入量力误差

ΔF 与力误差导数 ΔF隶属度函数分

布，其论域区间为 [–3，3] 与 [–6，6]。
图 4 为模糊控制输出量期望阻尼 Cd

与期望刚度 Kd 隶属度函数分布，其

论域区间为 [0，1] 与 [0，10]。定义模

糊变量的模糊集均为 { 负大 （NB），

负中 （NM），负小 （NS），零 （Z），正小 
（PS），正中 （PM），正大 （PB）}。其主

要控制原理：通过所制定的 49 条模

糊控制规则，实时调整 ΔF 与 ΔF隶属

度，以得到实时的参数 Cd 和 Kd。

3 仿真与试验验证

为了验证所提控制方法的有效

性，在满足机器人运动学建模过程中

齐次变换矩阵式 （1）的转换条件下，

通过 Matlab 机器人工具箱模拟图 5
所示的现场实体机器人，建立的 6 自

由度机器人模型如图 6 所示。机器

人系统相应的控制参数设置如表 1
所示。

设机器人系统所受外部干扰为

w t
s t st

( )
..

�
�
�
�

e

else

0 5 2 5 4

0

 
 （31）

图 7 为对机器人系统外部干扰

的估计。红色实线为实际扰动，蓝色

虚线为自抗扰控制器中的扩张状态

观测器 （式 （12））对式 （31）所示外

部干扰的估计。可以看出，仅在扰

动突变处出现少许估计误差，且稳

态误差小于 0.013，误差百分比小于

0.26%，证明了扩张状态观测器的有

效性。

设机器人系统内部关节 1、关节

3 分别发生故障情形，即

u
s t s

f1

5 2 5 4

0
�
�
�
�

.  
else

 （32）

u
t s t s

f3

5 5 2 5 4

0
�

��
�
�

sin( ) .

else

�  

 （33）
图 8 为当机器人系统关节 1、关

节 3 发生式 （32）和 （33）所示的故

障时，自适应故障观测器对故障的估

计响应曲线。可以看出，在加入故障

以后，观测器能够较为准确地观测出

表 1 机器人系统控制参数

Table 1 Control parameters in robot system

参数 值

α1、α2、 0.75、1.5、0.002

b、h、kp、kd 1.4、0.001、150、2

β1、β2、β3 40、600、700

L1 diag[15，15，15，15，15，15]

L2 diag[0.1，0.1，0.1，0.1，0.1，0.1]

m、ε 0.95、1

Md、Kd、Cd 0.001、5、0.1

xe、ke、Fd [1.5，0，0]、2、[2，0，0]

图 3 模糊控制输入量隶属度函数分布

Fig.3 Distribution of membership function 
of fuzzy control input
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图 4 模糊控制输出量隶属度函数分布

Fig.4 Distribution of membership function 
of fuzzy control output
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图 5 现场实体机器人

Fig.5 On-site physical robot

图 6 IRB – 4600 型模拟机器人

Fig.6 IRB – 4600 simulation robot
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Fig.7 Estimation of external interference in 
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故障，仅在故障突变处，如第 2.5 s、
第 4 s 处存在少量观测误差，且关节

1 最大误差百分比约为 0.22%，关节

3 最大误差百分比约为 1.46%，证明

在实际工作中如果执行器出现故障，

自适应故障观测器能够较好地实现

对故障的检测，从而使控制器能够对

执行器出现的故障进行较为理想的

补偿。因此在图 9 中可以发现，机器

人的实际位置轨迹能够很好地跟踪

期望的位置轨迹，仅在 2.5 s 执行器

出现故障时出现少量跟踪误差，关节

1 最大误差百分比约为 0.88%，关节

3 最大误差百分比约为 0.51%。且

从图 10 可以看到在实现容错控制的

过程中，关节 1、关节 3 控制输入力

矩虽出现持续的抖振，但整体趋于稳

定。因此，所提容错控制方法能够有

效地消除在实际工作中执行器出现

故障所带来的影响。

假设机器人末端 x、y、z 3 个方

向的期望轨迹： 0.3sin（πt）+0.6、0.6、
0.3cos（πt）+0.6。图 11 为在容错控

制作用下执行器出现故障与受外部

干扰时机器人末端 3 个方向的轨迹

跟踪。可以看出，在出现上述状况后，

机器人末端仍然能够较好地跟踪期

望轨迹，仅在 2.5 s 之后，即出现故障

与干扰后有少量跟踪误差，x、y、z 3
个方向的最大跟踪误差百分比约为

0.71%、0.9%、1.56%。

通过式 （28）与已知条件可模拟机

器人末端与环境接触力约为 3 N。当

机器人末端 x 方向受此接触力 1 ~ 2 s
时，在导纳控制作用下沿 x 方向的运

动轨迹如图 12 所示，可以观察到当

机器人系统出现执行器内部故障及

机器人末端 x 方向受力时，在容错控

制与导纳控制作用下，机器人末端 x
方向也能较好地跟踪在外力作用下

的期望轨迹，但在 2 s 左右和 2.5 s 后

会出现些许跟踪偏差。其中 2 s 左右

出现的跟踪偏差的最大百分比约为

2.73%，可由所提变导纳控制方法解

决； 2.5 s 后出现的跟踪偏差为执行

器出现故障与受外部干扰时的正常情

况，控制器可以及时地补偿消除故障与

干扰带来的影响。图 13 为所提变导纳

图 8 关节 1 和关节 3 故障估计 
Fig.8 Fault estimation of joint 1 and joint 3  
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图 9 关节 1 和关节 3 位置跟踪

Fig.9 Position tracking of joint 1 and joint 3 
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图 10 关节 1 和关节 3 控制输入力矩

Fig.10 Control input torque of joint 1 and 
joint 3
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图 11 机器人末端轨迹跟踪

Fig.11 Robot end trajectory tracking
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控制作用下机器人末端 x 方向受到外

力时的运动轨迹，不难看出，2 s 左右机

器人末端 x 方向的运动轨迹更加地贴

合受到外力时的期望轨迹，此时位置

跟踪最大误差百分比下降为 1.13%，亦

如图 14 与 15 在操作空间中机器人末

端运动轨迹所示，从图 14 点 （0.5334，
0.5995，0.8955）~（0.8368，0.5999，
0.7889）与图 15 点 （0.5645，0.6048，
0.902）~（0.8381，0.6003，0.7866） 可

以看到，在变导纳控制作用下机器人

末端实际运动轨迹与期望轨迹更加

贴合。因此与导纳控制作用下的运

动轨迹相比，其主要优势就在于能够

根据外界环境进行导纳参数的实时

调整，如图 16 所示，在无外力接触的

情况下，调整阻尼值为 0.5，刚度值为

5，而当在 1 ~ 2 s 持续受到外力时，调

整阻尼值为 0.1667，刚度值为 8.333。
因此，通过上述仿真试验，验证

了所提方法不仅能够抑制外部扰动

及有效解决机器人内部出现的故障

问题，而且大大提高了机器人末端柔

顺控制性能。

4 结论

在自抗扰位置控制的基础上将

变导纳控制和主动容错控制策略相

结合，提出了一种新型的工业机器人

控制方法，得到的主要结论如下。

（1）所提方法不仅实现了在复

杂环境下对机器人的高精度控制，还

能够有效地避免机器人在运动中发

生碰撞或其他意外情况，保证了机器

人的稳定性和安全性。

（2）通过仿真试验，所提方法具

有较高的可靠性和实用性，解决了一

系列工业机器人在实际作业中可能

遇到的问题，为工业机器人的智能化

和自主化控制提供了新思路和方法。

未来，将继续深入研究工业机器

人的控制方法，进一步提高其控制精

度和容错能力，以满足工业生产中对

机器人控制的更高要求，同时将研究

应用到实际生产中，促进工业机器人

的发展和应用。
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Variable Admittance Adaptive Active Fault-Tolerant Control Method for 
Industrial Robots

WANG Jun, MA Di
(Lanzhou University of Technology, Lanzhou 730050, China)

[ABSTRACT]  A variable admittance adaptive active fault-tolerant control method based on position control as self 
disturbance rejection was proposed for industrial robot systems affected by external disturbances, actuator failures, and 
environmental disturbances. First, an auto-disturbance rejection controller was designed to achieve position tracking while 
eliminating the impact of external disturbances on the actuator. Second, in order to obtain accurate internal fault information 
of joints in actual operations except for external disturbances, an adaptive active fault-tolerant mechanism was introduced 
on the basis of position control to detect and compensate for faults that occur during the robot’s control process. Finally, 
a variable admittance controller was used to optimize the end flexibility performance of the robot by adjusting admittance 
parameters online to improve the stability of the robot system. After simulation verification, the proposed method can 
effectively improve the fault tolerance and flexibility of industrial robots, and has good robustness and reliability in the 
robot control process, providing new ideas and methods for the intelligence and automation of industrial robots.
Keywords: Industrial robot; Position tracking; Auto-disturbance rejection control; Active fault-tolerant control; 
      Variable admittance control

（责编  青燕）
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基于线激光的化铣激光刻型在机精度检测方法

徐劲虎，唐新宇，许 坤，季宇雷，毕庆贞
（上海交通大学，上海 200240）

[ 摘要 ] 化铣激光刻型工艺是飞机蒙皮加工的重要方式，目前尚缺乏在机测量方法来检测激光刻型的精度与质量。

针对此问题，提出了基于线激光的化铣激光刻型在机精度检测方法。首先，基于齐次坐标变换建立了五轴激光刻型

机和线激光传感器的运动学模型，确定激光测量坐标系与工件坐标系之间的变换关系，据此获得刻型线扫描点云。

然后，基于模板匹配提取单帧刻型槽截面轮廓特征，并通过 Levenberg-Marquardt 算法求解刻型线槽宽、槽深以及位

置信息。再通过点云分割、轮廓匹配和轮廓误差计算方法得到激光刻型的轮廓误差。最后，通过激光刻型在机精度

检测试验验证所提出方法的有效性，试验结果表明，该方法能够有效评估刻型线的均匀性和轮廓精度，为加工误差溯

源、工艺改进和提高刻型线的轮廓精度提供了重要参考依据。

关键词： 激光刻型机；2D 线激光；在机测量；轮廓精度；刻型线检测

On-Machine Accuracy Measurement Method for Chemical Milling Engraving Lines Based on 
Laser Profiler

XU Jinhu, TANG Xinyu, XU Kun, JI Yulei, BI Qingzhen
(Shanghai Jiao Tong University, Shanghai 200240, China)

[ABSTRACT] Laser engraving process for chemical milling is an important way of aircraft skin machining, but there 
is still a lack of measurement method. To solve this problem, an on-machine accuracy measurement method for chemical 
milling engraving lines based on laser profiler was proposed. Firstly, the kinematics model of the five-axis laser engraving 
machine and laser profiler was established based on coordinate transformation. The transformation between the laser 
measuring coordinate system and the workpiece coordinate system was determined, based on which the scanning point 
cloud was obtained. Then, the profile features of single frame groove section were extracted based on template matching. 
The width, depth and position of the groove line were solved by Levenberg-Marquardt algorithm. The contour error of 
laser engraving was obtained by point cloud segmentation, contour matching and contour error calculation. Finally,  the 
effectiveness of the proposed method was verified by laser engraving on-machine accuracy test. The results show that this 
method can evaluate the uniformity and profile accuracy of the profile, which provides a reference for tracing the machining 
error, modifying the machining process and improving the contour accuracy of the engraving line.
Keywords: Laser engraving machine; 2D laser profiler; On-machine measurement; Contour accuracy; Engraving line detection
DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2024.18.028

引文格式：徐劲虎，唐新宇，许坤, 等. 基于线激光的化铣激光刻型在机精度检测方法[J]. 航空制造技术, 2024, 67(18): 28–36, 59.
   XU Jinhu, TANG Xinyu, XU Kun, et al. On-machine accuracy measurement method for chemical milling engraving lines 

based on laser profiler[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2024, 67(18): 28–36, 59.

飞机蒙皮具有尺寸大、难加工的特点，在这种薄壁

类零件上铣出减重槽成为加工中的难点。化学铣削能

有效加工复杂曲面零件和难加工材料，是薄壁类零件加

工的主要方法。化铣首先要在零件表面涂覆一层可去除

的保护性胶膜，然后通过刻型划线的方式确定需要化铣

的区域并去除待加工区域的保护性胶膜，将零件浸入化
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铣池中，从而对没有胶膜的区域进行化学腐蚀加工 [1]。

飞机蒙皮要求其表面光滑、无划伤，因此化铣过程

中刻型工艺至关重要。传统的化铣刻型工艺采用人工

刻线方式，需要借助加工样板、定位销等工具，该方式生

产效率低下、劳动强度大、成本高，并且加工精度受样板

精度和操作人员熟练度的影响，容易出现化铣区根部缺

陷 [2]。近年来五轴激光刻型机逐步发展，通过数控刻型

技术能够实现在保护性胶膜上刻型出需要铣切的形状，

大大提升了刻线的精度和效率。

刻型线精度检测是激光刻型工艺的关键，传统的样

板比对方法需要技术人员通过肉眼判断，当测量大型曲

面零件时会存在检测效率低、结果可靠性差的问题，已

经无法满足激光刻型高效率、高精度的检测需求。在机

测量技术是当前加工测量领域自动化、高效化的发展趋

势，为实现高效、高精度的刻型线精度检测技术提供了

研究方向 [3–4]。在机精度检测包括接触式和非接触式测

量方法。接触式测量方法通过探针与被测零件表面逐

点接触能够实现微米级的测量精度，因此被广泛应用于

复杂曲面轮廓在机测量。Huang 等 [5] 采用接触式测量

探头对火箭贮箱箱底零件进行在机测量，提高了箱底零

件的加工轮廓精度。Rahman 等 [6] 采用接触式测量探

头实现了对球面磨削零件的在机轮廓测量。陈岳坪等 [7]

采用接触式测量探头对零件进行在机测量并实现了曲

面重构和加工误差补偿，但接触式在机测量效率低，难

以适用于大尺寸飞机蒙皮的轮廓精度测量。非接触式

测量效率高，在大尺寸飞机蒙皮检测方面有明显优势。

非接触测量主要包括激光测量、视觉检测等方案。张旭

苹等 [8] 通过立体视觉测量系统实现大尺度三维几何尺

寸的测量。全燕鸣等 [9] 将双目相机安装到机床主轴上，

实现工件尺寸的三维在机测量。童康康等 [10] 通过双目

相机的视觉检测方式对激光刻型精度进行检测，但该方

法难以获取刻型槽的槽深信息，在复杂工作环境下视觉

检测的精度和稳定性仍存在问题。激光测量能够对大

范围曲面零件进行高精高效测量 [11–12]，例如，Liu 等 [13]

将激光传感器集成到铣槽加工机床中，实现了薄壁件外

轮廓的高效测量；Song 等 [14] 基于激光扫描仪来测量飞

机蒙皮表面轮廓，并对比了不同算法对曲面法向测量精

度的影响；Zeng 等 [15] 基于线激光对箱底零件焊缝宽度

进行测量，实现了 0.3 mm焊缝的精准检测；石循磊等 [16]

基于线激光扫描飞机表面轮廓，实现锪窝孔参数的快速

提取；章绍坤 [17] 建立了 2D 线激光曲面在机测量系统，

大幅提高曲面轮廓特征精度。

化铣激光刻型在机检测与传统的在机检测都是利

用机床本身的运动实现工件表面轮廓的在位测量。两

者区别在于化铣激光刻型线的槽宽在 0.5 mm 左右且截

面呈 V 形，一般的在机测量 （如红宝石接触探头）难以

测量这种狭小区域，并且飞机蒙皮长度可以达到几 m，

接触式测量方法效率低下，不适合大范围轮廓检测；非

接触测量 （例如视觉在机检测）难以准确测量刻型槽的

槽深信息，测量精度有待提高。而线激光能够实现快速

扫描测量，测量分辨率和精度高，适用于大型飞机蒙皮

刻型槽的轮廓的扫描。

综上所述，现有方法主要针对曲面轮廓进行精度检

测，但是在激光刻型线的在机精度检测方面，尚未发现

已发表的线激光技术的相关应用，因此亟须基于 2D 线

激光开发出高效率、高精度的化铣激光刻型在机精度检

测技术，替换传统的人工检测方法，提高化铣激光刻型

工艺的准确性和效率，保证化铣刻型的产品质量。

针对化铣激光刻型在机精度检测的需求，本文研究

了基于 2D 线激光的化铣激光刻型工艺在机精度检测

技术，并通过激光刻型在机精度检测试验验证了所提出

方法的有效性。

1 激光刻型在机精度检测系统运动学变换

化铣激光刻型在机精度检测系统的运动部件为五

轴激光刻型机和线激光器。五轴激光刻型机实现了对

曲面工件的激光刻型加工，线激光器偏置安装于激光刻

型机末端，根据预定的轨迹沿刻型线进行扫描。为获得

刻型线的点云数据，需要建立线激光传感器与五轴激光

刻型机的运动学模型，确定激光测量坐标系与工件坐标

系之间的变换关系。

1.1 五轴激光刻型机运动学模型

为得到激光测量坐标系 （Laser-sensor coordinate 
system，SCS）与 工 件 坐 标 系 （Workpiece coordinate 
system，WCS）之间的变换关系，建立图 1 所示的测量

系统运动学模型，可得测量系统的坐标变换链 [18]，即
WCSPi = WCSTTCS  ·TCSTSCS  ·SCSPi （1）

式中，WCSPi 和
SCSPi 分别为线激光采样点 i 在 WCS 和

SCS 下的齐次坐标向量；WCSTTCS 和TCSTSCS 分别为工具坐标系
（Tool coordinate system，TCS）到 WCS 和 SCS 到 TCS
的齐次变换矩阵。

WCSTTCS 可以根据五轴机床正运动学获得，以本研究使
用的龙门式 AC 双摆头激光刻型机为例，WCS 到 TCS
的坐标变换矩阵为

WCSTTCS  = MCSTWCS  –1 ·MCSTC ·CTA · ATTCS  （2）
式中，MCSTWCS 为 WCS 到机床坐标系 （Machine coordinate 
system，MCS）的齐次变换矩阵；MCSTC 为 C 轴坐标系到
MCS 的齐次变换矩阵，3 个平动轴的变换矩阵也集成于

齐次变换矩阵MCSTC 中；CTA 为 A 轴坐标系到 C 轴坐标系

的齐次变换矩阵； ATTCS 为 TCS 到 A 轴坐标系的齐次变
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换矩阵。

实际测量过程中，数控系统会将运动学变换集成，

因此式 （2）可简化为

TCS

WCS

WCS

t

WCS

tT
R P

�
�

�
�

�

�
�

0 1
 （3）

WCS

t
R �
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�

�
cos cos sin sin sin

sin cos cos sin cos

sin cos

c a c a c
c a c a c

a a0

��
�

�

�

�
�
�
 （4）

式中，WCSPt 表征 3 个平动轴对结果的影响，通常基于刀

具末端中心在 WCS 的坐标，设定刀长为 0，通过 3 个平

动轴位置坐标获取 WCSPt；
WCSRt 是由 A 轴和 C 轴的位置

得到的旋转矩阵；a 和 c 分别表示 A 轴和 C 轴相对于初

始位置转过的角度。

1.2 线激光传感器运动学模型

如图 2 所示，线激光传感器单次采样会采集 XZ 平

面内的 N 个测点，X 轴方向的分辨率为 δ，第 i 个测量点

Z 轴方向的数据为 di，因此 SCSPi 的表达式为
SCSPi = [(i – N/2)δ 0 di 1]T （5）
对于未能接收到反射激光的测点，激光器将返回异

常值作为提示，因此对无效数据需要进行剔除以免干扰

正常的测点数据。

激光刻型槽的截面形状都是向外开放的凸多边形，

当线激光沿垂直于刻型槽截面方向测量不会出现遮挡。

如果工件曲率过大，可能存在测量头部分与工件干涉

的情况，导致不能满足线激光垂直于刻型槽截面方向测

量。本研究中的应用对象 （飞机蒙皮）大都为小曲率曲

面，因此在实际应用中并未出现刻型槽由于角度无法检

测完全的问题。

由于测量过程中线激光和刻型槽需要保持垂直以

精确测量刻型槽截面轮廓，因此需要在机床末端增加平

行于线激光轴向的第 6轴，将线激光器固连在第 6轴上，
TCST SCS  可以通过线激光器的位姿标定获得，即

TCST SCS  = TCST C2
 SCST C2 � （6）

C
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 （7）

式中，TCST C2 为第 6 轴 β2 坐标系到 TCS 的齐次变换矩阵，
LTCS, C2, x、LTCS, C2, y、LTCS, C2, z 为 C2 轴坐标系原点在 TCS 坐

标系中的位置坐标。

SCST C2 表示 SCS 和第 6 轴坐标系之间的位姿关系，在

线激光安装完成后，该矩阵可视为一常数矩阵，通过 3
个欧拉角参数和 3 个位移参数表示，即

SCS

cos cos sin sin cos cos sin cos sin cos sin sin

C
2T �

� �� � � � � � � � � � � � �xx
ycos sin sin sin sin cos cos cos sin sin sin sin

sin

� � � � � � � � � � � �� �
�

�
�� � � � �sin cos cos cos �z

0 0 0 1

�

�

�
�
�
�

�

�

�
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 （8）
式中，章动角 θ、旋进角 Ψ和自转角 φ 为 3 个欧拉角参

数，Δx、Δy、Δz 为 SCS 原点在第 6 轴坐标系中的三维坐

标表示，此 6 个常数参数即为待标定量，可通过线激光

器位姿标定求解。

在实际线激光器位姿标定过程中，通常将机床旋转

轴置于零位，于是式 （1）可简化为
WCSPi = TCST SCS  ·SCSPi （9）

式中，WCSPi = [xi yi zi 1]T 由三坐标测量机基于工件坐标

系测量标定块得到，其标定方法可使用文献 [17] 所述的

激光传感器安装位姿标定实现，SCSPi 可由线激光数据得

到，因此构建出测量方程为

图 1 线激光在机精度检测系统运动学模型

Fig.1 Kinematic model of on-machine accuracy measurement 
system based on 2D laser profiler

第六轴
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线激光传感器

工件

刻型激光器

WCS

XSCS

图 2 激光测量坐标系示意图

Fig.2 Schematic diagram of laser-sensor coordinate system
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 （10）
式中，rjk 为旋转矩阵分量，测量多个测点数据能够构造

超定方程组，通过最小二乘拟合可以得到变换矩阵SCST C2 。

综上，通过构建激光测量坐标系与工件坐标系之间

的变换关系，在实际测量过程中基于线激光传感器测得

的任意点 i 在 SCS 中的位置 SCSPi，结合式 （1）即可解算

出该点在工件坐标系中的位置，从而获得刻型线扫描的

实际三维点云，为刻型线精度检测与评价奠定基础。

2 刻型线精度检测与评价方法

为了提高刻型线扫描的效率，通过后处理软件修改

激光刻型加工的 ATP 文件生成扫描轨迹，扫描得到连续

多帧数据，每一帧记录一个时刻的线激光数据以及对应

的刀轴坐标。对每一帧的线激光数据进行处理，提取出

单帧刻型槽截面轮廓特征，通过各单帧特征提取结果对

刻型线轮廓进行重构，并计算激光刻型轮廓加工精度。

2.1 刻型槽截面轮廓特征提取算法

首先对每一帧数据进行预处理，剔除原始测量数据

中的异常值。由于刻型槽宽度远小于相邻刻线之间的

距离，为避免单帧截面扫描数据中存在多个相邻刻型槽

影响，可截取中间 t 个数据作为特征提取的区域。t 可
根据刻型槽实际宽度设置，将截取后的数据集记为 {（xi，

zi）|1≤i≤t}。
截取的单帧刻型槽截面轮廓数据如图 3 所示，包含

表面段和凹槽段两部分，槽宽和槽深的定义见标注。采

用连续函数模板匹配的方式提取刻型槽的特征，基于双

曲正切函数构造刻型槽截面模板函数为

z = z0 + 0.5d(tanh(α(x – x0 – 0.25w)) – 
  tanh(α(x – x0+0.25w)) （11）

式中，x0 表示刻型槽的中心位置；z0 表示表面段的纵坐

标；d 和 w 分别表示刻型槽的深度和宽度；α表示相似

系数。

根据实际刻型槽截面恰当选取近似 α值，绘制不同

α值的拟合结果，如图 4 所示。可以看出，针对实际刻

型槽形状，当 α值为 20 时拟合效果最好，后续计算中 α
值均取为 20。使用实际数据到拟合函数的距离作为拟

合精度的评价指标，计算结果表明该方法的拟合精度为

（0.0081±0.0072）   mm。以槽深为例，拟合误差为2.59%，

因此该拟合方法能够准确提取刻型槽的特征。

使用双曲正切模板函数的前提是数据表面段水平，

而测量得到的截面轮廓数据可能整体具有一定倾角，因

此需要首先对数据进行水平修正。

通过拟合表面段直线能够得到实际数据与水平数

据之间的变换关系，对整个数据集进行直线拟合，搜索

数据集中距离直线最远的点记为槽底点 （xd，zd）。对于

i∈[1，t]，满足条件为

| | | |k x b z

k b

k x b z

k b
d d i i1 1

1

2

1

2

1 1

1

2

1

2

� �

�

� �

�
  （12）

式中，k1 和 b1 为拟合的直线的斜率和截距。

确定槽底点后，截去凹槽段特征，将槽底点左右 l/δ
个点去除，l 表示槽宽的预设值，可以通过预先测量获

得。对去除凹槽特征后的数据集重新进行直线拟合得

到表面段直线方程，斜率和截距分别为 k2 和 b2。

将原数据集旋转到水平，旋转变换表示为

x
z

x
z

i

i

i

i

'
'

�
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�

�
�
�

�
�

�
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cos sin

sin cos
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 （13）

式中，θ = arctank2 ； （xi'，zi'）表示（xi，zi）旋转到水平后

的点。

采用式 （11）中的连续函数作为模板对旋转后的数

据集 {（xi'，zi'）| 1≤i≤t} 进行拟合，设未知参数 X=[x0'，
z0'，d，w]，可构建如下最优化问题。

图 3 刻型槽截面轮廓特征

Fig.3 Section profile characteristics of grooves

线激光数据
拟合曲线槽深d

槽宽w

图 4 不同 α 值对拟合结果的影响

Fig.4 Influence of different α on the fitting results

线激光数据
拟合曲线α=10
拟合曲线α=20
拟合曲线α=30

3.6

3.4

3.2

3.0

2.8

Z 轴
坐

标
/m

m

-26.0 -25.5 -25.0-26.5
X轴坐标/mm
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式 （14）为典型的非线性最小二乘问题，可采用

Levenberg-Marquardt 算法 [19] 对该优化问题进行求解，

具体求解步骤如下。

（1）计算雅可比矩阵。
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（2）列出增量方程。

(H(Xk) + μDTD)ΔXk = g(Xk) （16）
式中，H（Xk）=J（Xk）J（Xk）

T 表示海塞矩阵；g（Xk）

= – J（Xk）f（Xk）；D 为系数矩阵，一般取为单位阵。

（3） 更新阻尼因子 μ，其更新策略如下。
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式中，ρ为比例因子，计算方式为
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（4）计算下一步迭代的参数值。

Xk+1 = Xk + ΔXk （19）

（5）判断新的参数值是否满足迭代终止条件0 5
2

1

1
. ( ) /f ti
i

t

k
�

�� �X �

fi
2（Xk+1）/t < ε，ε为迭代终止误差判定阈值，取值为 10–5。

如果满足则结束迭代，不满足则回到步骤 （1）进行下一

次迭代。

从算法求解结果 X 中提取中心点 （x0'，z0'），并根据

式 （13）的逆变换旋转回原数据位置 （x0，z0）。

综上，通过单帧刻型槽截面轮廓特征提取算法可以

得到刻型槽的特征，包括刻型槽的中心位置（x0，z0）、刻

型槽的深度 d 和宽度 w。对所有扫描数据进行逐帧处

理可得到加工面上所有刻型槽截面的轮廓特征，为激光

刻型线质量检验提供标准。

2.2 刻型线轮廓重构与误差计算

提取完所有刻型槽截面轮廓特征后得到刻型线实

际中心点集，由于工件一次刻型加工中一般存在多个

独立的刻型区域轮廓，为准确分析刻型线轮廓误差，需

要将扫描得到的刻型线中心点云分割对应至相应轮廓

区域。

由于线激光扫描频率可达到 2500 Hz，相邻扫描点

之间的间距远小于轮廓与轮廓之间点云的间距，通过欧

式聚类的方法能够对这种特点的点云进行快速分类，相

比于 k-means 聚类，欧式聚类不需要知道分类的数量，

减小了人工识别刻型线轮廓数量的工作，并且充分利用

点云组内距离远小于组间距离的特点，通过欧式距离计

算能够实现快速分类，计算效率高。

基于欧式聚类的点云分割 [20] 流程 （图 5），首先给

定初始点 P，通过 kd-tree 数据结构快速搜索距离 P 点最

近的 k 个点，将欧式距离小于设定阈值的点聚类于集合
{Gi}，如果 {Gi} 中元素继续增加，则选取未在集合中的点

作为新的初始点，如果 {Gi} 中元素不再增加则输出该集

合，若还有剩余点则新建 {Gi+1} 集合，继续聚类操作，反

之则结束聚类过程。k 的值以及阈值根据刻型线轮廓的

实际情况确定，一般可将 k 设置为 5，阈值设置为 5 mm。

刻型线实际中心点云在经过点云分割后需要与理

论轮廓点云进行匹配，以建立理论轮廓和实际轮廓之

间的对应关系。其中理论轮廓点云可通过 CAD 软件

对工件数模提取线轮廓后进行离散化得到，并同样使

用欧式聚类算法进行分割。由于具有对应关系的理论

和实际轮廓的形心之间的距离一般小于非对应关系轮

廓间形心的距离，因此可以通过搜索最近形心点进行

轮廓匹配。

所有理论轮廓形心的集合为 {Ti|1≤i≤s}（s 为刻型

线轮廓数量），所有实际轮廓形心的集合为 {Ri|1≤i≤s}，
则与实际轮廓形心 Ri 对应的理论轮廓形心下标 j 满足

min{|Ri – Tj|，1≤i≤s} （20）
通过计算各形心的匹配关系将理论轮廓和实际轮

图 5 基于欧式聚类的点云分割流程图

Fig.5 Flow chart of point cloud segmentation based on Euclidean 
clustering

初始点P选取

kd-tree近邻搜索
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否
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廓一一对应，接着对匹配过的轮廓进行误差计算。轮廓

误差可能产生的形式可分为整体误差和局部误差。如

图 6 所示，整体误差有偏移和伸缩两种类型，偏移主要

来自于刻型机与工件之间的基准误差，以及刻型机本身

的静态误差等，伸缩主要来自于工件装夹后产生的弹性

变形。局部误差是实际刻线在理论轮廓附近的误差，主

要来自于机床动态误差等。

首先计算理论轮廓和实际轮廓之间的整体偏移

误差，理论轮廓点集为 {Pi|1≤i≤a}，实际轮廓点集为
{Qi|1≤i≤b}，计算出理论轮廓形心和实际轮廓形心之

间的偏移矢量 E，即

E P Q� �
� �
� �i
i

a

i
i

b

a b/ /

1 1

 （21）

根据偏移矢量 E 对实际轮廓点集 {Qi} 进行补偿得

到 {Qi'}，使得补偿后形心与理论轮廓形心重合，补偿后

的轮廓误差主要包含伸缩和局部误差两种类型，对补偿

后的点集进行最近点匹配。

对于理论轮廓点集中的每一个点，如果直接匹配与

其最近的实际轮廓点，可能会在拐角处出现点对不匹配

现象，因此需要通过最近点匹配算法确定每一个理论点

对应的实际点。图 7 为各种不同情况下最近点匹配算

法的示意过程，具体步骤如下。

（1）理论点集向补偿后的实际点集查询最近点并

配对，设点 Pi 的最近点为 Qj'，则配对集合 MP={（Pi，Qj'）
|1≤i≤a}；

（2）补偿后的实际点集向理论点集查询最近点并

配对，设点 Qk' 的最近点为 Pl，则配对集合 MQ={（Qk'，
Pl）|1≤k≤b}；

（3）对配对集合 MP 中所有点对进行校正，对任意

点 Pi 在集合 MQ 查找包含该点的点对，分 3 种情况讨论。

情况 1：集合 MQ 中没有包含 Pi 的点对，如图 7（a）
中红色箭头所示的情况，认为 MP 中的点对 （Pi，Qj'）匹

配正确不需要修改。

情况 2 ：集合 MQ 中有一个包含 Pi 的点对，即集合

MP 中有一个满足 l = i 的点对 （Qk'，Pi），如图 7（b）中红

色箭头所示的情况，此时修正后Pi的匹配点满足式（22）。

Q
Q Q P Q P
Q Q P Q Pj
j j i k i

k j i k i

'
' ' '
' ' '

�
� �

� � �

�
�
�

��

,

,

| | | |
| | | |


 （22）

情况 3 ：集合 MQ 中有多个包含 Pi 的点对，即集合

MP 中有多个满足 l = i 的点对，如图 7（c）中红色箭头

所示情况。点对表示为 {（Qc'，Pi）|c∈[1，b]}，找出其中

距离Pi 最远的匹配点，此时情况3可转化为情况2求解。

每个点的误差值来源于整体误差和局部误差的共

同影响，因此定义某一轮廓上的匹配点加工误差为

ei = δ1| E | + δ2 | Pi – Qj'| （23）
式中，δ1 和 δ2 为整体误差影响因子和局部误差影响因

子，这里 δ1 和 δ2 均取值为 1。
通过基于模板匹配的单帧刻型槽截面轮廓特征提

取算法和基于最近点匹配的轮廓误差计算方法得到刻

型线的槽宽、槽深和加工轮廓误差，为激光刻型精度、质

量的检测提供依据。

3 试验验证

为了验证上述方法的有效性，在刻型机加工完成的

样件上进行线激光在机精度检测试验。试验平台如图 8
所示，试验样件为长 200 mm、宽 200 mm 的 6061 铝合金

图 6 轮廓误差的主要形式

Fig.6 Main forms of contour error

整体偏移 伸缩 局部误差

图 7 最近点匹配算法示意图

Fig.7 Schematic diagram of the nearest point matching algorithm
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板，表面覆盖有胶膜，样件表面共有 11 道刻线，按 x 轴方

向由小到大依次编号为 1~11。试验所用线激光器为深视

SR7140 线激光器，该线激光器的 X 轴轮廓点数为 3200，
X 轴分辨率为 25 μm，Z 轴测量精度为 ±0.024 mm。

由于采用刻型机带动线激光器扫描的在机检测方

式，机床本体的几何误差会引入到后续计算出的点云位

置中。其中机床的定位误差反映在刻型线的轮廓误差

中，是本文需要检测的；而重复定位误差会对在机检测

的结果造成影响，因此在加工与测量前需要预先测量几

何误差并补偿。本研究使用的刻型机补偿后重复定位

精度不超过 0.05 mm，远低于化铣刻型线加工精度 0.5 
mm，并且在检测时采用多次扫描取平均值的方式进一

步减小重复定位误差。

试验流程如图 9 所示，将线激光器偏置安装于激光

刻型机末端，通过后处理将激光刻型的 ATP 文件转化为

线激光器扫描轨迹。首先对实际零件进行线激光扫描，

得到线激光点云数据，通过单帧截面参数拟合得到刻型

线的槽宽、槽深及点位信息；再对刻型线点位进行坐标变

换获得实际轮廓的中心点云；将由零件数模刻型线离散

出的理论轮廓点云和实际轮廓点云进行点云分割、轮廓

匹配以及轮廓精度计算得到最终的轮廓误差值。

对样件上所有刻型线进行扫描，采用 2.1 节提出的

刻型槽截面轮廓特征提取算法对数据进行处理，得到每

一帧的刻型槽截面信息，其中部分帧处理结果如图 10

图 8 激光刻型在机精度检测试验平台

Fig.8 Laser engraving on-machine accuracy test platform

试验样件

线激光器

图 9 激光刻型在机精度检测试验流程

Fig.9 Experiment flow of laser engraving on-machine accuracy 
testing
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图 10 刻型槽截面轮廓特征随机提取结果

Fig.10 Randomly extracting results of profile feature of notch section
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表 1 不同刻型线轮廓槽宽与槽深结果对比

Table 1 Comparison of groove width and depth results for different 
engraving lines

轮廓编号 槽宽/mm 槽深/mm

1 0.4952±0.0155 0.3264±0.0162

2 0.4723±0.0141 0.3219±0.0138

3 0.4770±0.0138 0.3169±0.0124

4 0.4733±0.0137 0.3163±0.0113

5 0.5015±0.0157 0.3063±0.0122

6 0.4723±0.0142 0.3061±0.0121

7 0.4756±0.0161 0.3069±0.0135

8 0.5003±0.0121 0.3059±0.0133

9 0.4668±0.0119 0.3077±0.0143

10 0.4695±0.0161 0.3065±0.0143

11 0.4828±0.0190 0.3155±0.0137

所示。可以看出，刻型槽两端由于激光烧结形成小凸台，

通过刻型槽截面轮廓特征提取算法可以准确识别出槽

宽、槽深及刻型槽的位置信息，并不会受到刻型槽两端

凸起的影响。

试验测得全部扫描数据的槽宽统计值为 （0.4806± 
0.0163）  mm，槽深统计值为 （0.3124±0.0148）  mm。表

1 列出了前 6 组计算结果，可以看出，不同轮廓的槽宽

和槽深在均值附近小范围波动，刻型线的槽宽和槽深的一

致性好，没有出现刻型线过宽和槽深过浅的情况。因此可

以认为刻型机的激光刻型效果良好，刻型线均匀性高。

得到刻型槽单帧轮廓匹配结果之后，通过第 1 节的

坐标变换理论得到每一帧刻型线点位在工件坐标系下

的实际坐标，并根据 2.2 节的算法对所有点进行点云分

割和轮廓匹配，最终计算出理论刻型轮廓与实际刻型轮

廓之间的误差。表 2 列出了前 6 组计算结果，不同刻型

线轮廓加工误差的统计值为 （0.1486±0.0576）  mm，最

大轮廓误差为 0.3105 mm，结果满足激光刻型线轮廓加

工精度要求。

绘制刻型线轮廓误差分布如图 11 所示，可以看出，

各刻型线的轮廓误差分布相似。Y 方向轮廓误差呈现两

端和中部较低的现象，误差大的点位主要分布在 Y = 20 
mm 和 Y = 60 mm 附近。X 方向的轮廓误差呈现两端大

中间小的现象，最大的点位于编号为 11 的轮廓线上。

计算出的轮廓误差主要包括偏移误差、弯曲变形误

差和局部误差。偏移误差的统计值为 （0.0255±0.0148）
mm，占总误差的 17.16%，表征为刻型线形心的偏移，其

主要来自于刻型机与工件之间的基准误差及刻型机本

身的静态误差等。弯曲变形误差主要来自于工件装夹

后产生的弹性变形，绘制编号为 1 的轮廓附近理论数模

表面与实际表面 Z 方向的偏差如图 12 所示。可以看出，

实际样件在 Z 方向发生弯曲变形，并且弯曲变形产生的

误差和理论点位与实际点位的偏差变化趋势基本一致，

由此可知，误差主要来自于实际样板 Z 方向的弯曲变

形，弯曲变形误差的统计值为 （0.1108±0.0458）  mm，

占总误差的 74.56%。图 12 中理论点位与实际点位的

偏差围绕弯曲变形产生误差波动，这种波动误差表现为

局部误差，主要来自于刻型机在运动过程中产生的动态

误差等，局部误差的统计值为 （0.0123±0.0062）  mm，

占总误差的 8.28%。

综上，刻型线的误差主要来源于装夹后的实际工件

与理论数模之间的弯曲弹性变形，为保证刻型线轮廓精

度，在实际加工中，首先需要选择合适的柔性工装和夹持

表 2 不同刻型线轮廓误差对比

Table 2 Comparison of contour errors of different engraving lines

轮廓编号 轮廓误差/mm 最大轮廓误差/mm

1 0.1614±0.0526 0.2579

2 0.1292±0.0499 0.2165

3 0.1281±0.0467 0.2298

4 0.1150±0.0466 0.1965

5 0.1214±0.0455 0.1995

6 0.1303±0.0469 0.2091

7 0.1354±0.0477 0.2163

8 0.1454±0.0482 0.2251

9 0.1690±0.0512 0.2429

10 0.1811±0.0577 0.2906

11 0.2183±0.0602 0.3105

图 11 刻型线轮廓误差分布

Fig.11 Distribution of engraving line contour error
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点，减小装夹后的弯曲变形，还可以通过曲面自适应匹配

方法获取理论曲面和实际曲面之间的映射关系 [17]，减小

弯曲弹性变形的影响。其次，刻型机的静态误差和动态

误差也会对刻型线的轮廓误差造成影响，因此在加工前

需要对机床的静态误差和动态误差进行测量和校准。

综合以上试验结果，本文提出的刻型线轮廓精度在

机检测技术能够准确识别出刻型线的槽宽、槽深及位置

信息，并通过轮廓匹配计算出所有匹配点的误差，为加

工误差溯源、加工工艺改进和提高刻型线的轮廓精度提

供了重要分析依据。

4 结论

（1）为了对激光刻型加工工艺中的刻型线轮廓精

度与质量进行高效高精度的测量，本文开发了基于 2D
线激光的化铣激光刻型工艺在机精度检测系统，通过建

立五轴激光刻型机与线激光传感器的运动学模型，构建

激光测量坐标系与工件坐标系之间的变换关系，据此获

得刻型线扫描点云。

（2）提出了刻型槽截面轮廓特征提取算法与轮廓

误差计算方法，可准确识别刻型线的槽宽、槽深以及轮

廓误差。通过刻型工件扫描试验验证了所提出方法的

可行性，有效地检测出刻型线的槽面质量均匀性、轮廓

精度以及主要误差来源，为进一步改进加工工艺，提高

刻型加工的精度和质量提供了重要参考数据。
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热处理对激光增材制造TC4ELI显微组织与拉伸性能的

影响*

张文博1，2，胡京伟1，2，刘炳森1，2，霍海鑫1，2，朱言言1，2，3

（1. 北京航空航天大学前沿科学技术创新研究院，北京 100191；
2. 北京航空航天大学大型金属构件增材制造国家工程实验室，北京 100191；

3. 北京航空航天大学宁波创新研究院，宁波 315800）

[ 摘要 ]  TC4ELI 钛合金具有优异的强塑性以及损伤容限性能，广泛地应用于飞机的整体承力构件。但是通过增材

制造的方法制造的 TC4ELI 钛合金构件，由于其不同的原始 β 晶粒形貌以及显微组织，往往需要采取与锻件不同的

热处理方式。因此，系统地研究了激光增材制造 TC4ELI 沉积态组织，以及高温退火对激光增材制造 TC4ELI 的显

微组织和力学性能的影响，来得到适合于增材制造 TC4ELI 的热处理方式。结果表明，随两相区退火温度上升，初

生 α 相宽度增加而含量下降，且有此初生 α 相析出，而单相区退火后，仍为超细网篮组织。经过两相区高温退火后的

TC4ELI 钛合金，其显微硬度下降，抗拉强度略有增加，屈服强度略有下降，塑性变化不大，各向异性改善不明显，而单

相区高温退火后，强度略有增加，塑性剧烈下降。不同于锻造 TC4ELI 的单相区高温退火，增材制造 TC4ELI 在两相

区双重退火强塑性匹配更优。

关键词： 激光增材制造；TC4ELI；热处理；显微组织；力学性能

Effect of Heat Treatment on Microstructure and Tensile Properties of Laser Additive 
Manufacturing TC4ELI
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Beijing 100191, China;
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[ABSTRACT]  TC4ELI titanium alloy is widely used in integral load carrying components of aircraft due to its excellent 
strength, ductility and damage tolerance. However, due to the different primary β grain morphology and microstructure of 
TC4ELI titanium alloy component manufactured by additive manufacturing, different heat  treatment methods are often 
required from forgings. Therefore,  to obtain a suitable heat  treatment method for additive manufacturing TC4ELI,  the 
microstructure of as-deposited TC4ELI titanium alloy fabricated by laser additive manufacturing and the effect of high-
temperature annealing on the microstructure and mechanical properties of laser additive manufacturing TC4ELI titanium 
were studied. The results show that with the increase of annealing temperature in the dual-phase zone, the width of primary 
α phase increases, the content of primary α phase decreases, and the secondary α participates. After the single-phase zone 
annealing, TC4ELI titanium is still ultrafine basket-weave microstructure. The microhardness and yield strength of TC4ELI 
titanium alloy after annealing in the dual-phase zone decreases slightly, the tensile strength increases slightly, the ductility 
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dose not change much, and the anisotropy dose not improve significantly. However, the strength increases slightly and the 
ductility decreases significantly after annealing in the single-phase zone. Different from the annealing of forging TC4ELI in 
the single-phase zone, the strength and ductility matching of additive manufacturing TC4ELI is better after annealing in the 
dual-phase zone.
Keywords: Laser additive manufacturing; TC4ELI; Heat treatment; Microstructure; Mechanical properties
DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2024.18.037

近些年来，随着航空工业的快速发展，比强度高、高

温性能好、耐腐蚀的钛合金，广泛地应用于飞机的机身

以及发动机之中 [1–3]。TC4ELI是一种中强双相钛合金，

通过在 TC4 的基础上降低氧等杂质元素含量的方式得

到，具有优异的损伤容限性能，广泛应用于飞机框、梁等

大型整体关键承力构件。在美国第四代战斗机 F–22中，

单架飞机使用钛合金超过 2721.55 kg，其中 TC4ELI 占
73%，主要应用于翼梁、隔框及机体、前桁梁、后桁梁、纵

梁等结构部件之中 [4]。激光增材制造技术采用逐层二

维堆积实现任意复杂三维结构的制造原理，为大型整体

钛合金构件制造提供了短周期、低成本新途径 [5–6]。通

过激光增材制造技术快速成形 TC4ELI 结构件，充分发

挥制造优势和性能优势，降低成本，提升性能，利于航空

大型结构件的整体生产。

TC4ELI 作为一种损伤容限钛合金，其室温组织

是 α + β 双相组织，显微组织特征对最终构件的静力性

能和损伤容限性能具有显著影响。彭小娜 [7] 对比了锻

造 TC4ELI 的两相区热处理与单相区热处理下的力学

性能，发现两相区热处理下获得等轴与片层 α 相的双态

组织，而单相区获得魏氏组织；与双态组织相比，魏氏

组织明显具有更好的断裂韧性，因此认为锻造 TC4ELI
性能最优的热处理工艺为相变点以上 20 ℃的单相区

退火处理。郭萍等 [8–10] 研究了锻造 TC4ELI 的热处理

工艺对组织性能的影响，认为在相变点以下处理时，初

生 α 相含量在 20% 以上时，断面收缩率保持在 50% 以

上，但当 α 相含量减少时，合金塑性明显降低。而在相

变点以上处理时，形成魏氏组织，塑性降低而断裂韧性

增加。张宏硕 [11] 研究了锻造 TC4ELI 高周疲劳的断

裂机理，认为应力比为 –1 时，裂纹源在表面萌生，而应

力比为 0.5 时，裂纹源萌生于表面与内部。赵庄 [12] 对

增材制造 TC4ELI 进行了三重热处理，处理工艺为 980 
℃/1 h/FC + 920 ℃/1 h /AC + 600 ℃/4 h /AC，发现处理后

的试样断后伸长率提高了 1 倍。目前锻造 TC4ELI 热
处理工艺已经比较成熟，最佳处理工艺为单相区退火

处理。但对于增材制造 TC4ELI，由于其不同的成形过

程，具有柱状的 β 晶粒，以及超细 α 网篮组织，使得锻

造 TC4ELI 的热处理工艺可能已经不再适用于增材制

造 TC4ELI。所以，需要对增材制造 TC4ELI 进行一系

列更详细的热处理试验与拉伸性能测试来优化热处理

工艺参数。

本文面向大型整体 TC4ELI 钛合金构件激光增材

制造技术需求背景，开展激光增材制造 TC4ELI 显微

组织和力学性能调控研究。研究了高温退火温度对

激光增材制造 TC4ELI 显微组织和室温拉伸性能的

影响规律，分析了沉积态和热处理态的室温拉伸断

口，对于增材制造 TC4ELI 构件的热处理工艺选择具

有指导作用。

1 试验材料与方法

1.1 试验材料

本文采用的是等离子旋转电极雾化法制造的 TC4ELI
粉末，以此粉末为原料，用激光增材制造技术制造钛合

金厚板样品。粉末原材料和成形试样的成分如表 1 所

示，可以看到，TC4ELI 板材氧含量略高于粉末，这是在

激光熔化沉积过程中钛合金高温熔池发生了轻微的吸

氧造成的。

沉积态 TC4ELI 的制造采用本课题组自主研发

的 LMD –V 型激光成形系统，工艺参数选取：激光功率

4 ~ 6 kW、扫描速率 500 ~ 1500 mm/min、送粉速率 15 ~ 25 
g/min。一般的，为便于描述，将试样逐层增高的沉积方

向称为 L 向或纵向，将垂直于沉积增高和激光扫描的方

向称为 T 向或横向，对应的坐标系如图 1（a）所示 [13]。

增材制造 TC4ELI沉积态试样如图 1（b）所示，其长 ×

高 × 厚尺寸为 300 mm×350 mm×40 mm。

表 1 TC4ELI 钛合金粉末及厚板化学成分（质量分数）

Table 1 Chemical compositions of TC4ELI titanium alloy powder 
      and plate (mass fraction) %

项目 Al V O Fe C N H

TC4ELI粉末 6.2 4.36 0.058 0.22 0.01 0.006 0.0016

TC4ELI板 6.2 4.04 0.075 0.2 0.016 0.012 0.0022
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1.2 试验方法

为了研究热处理工艺对增材制造 TC4ELI显微组织

与力学性能的影响，本文选用 12 mm×12 mm×10 mm
的试样进行热处理，热处理炉采用 SX2–10–12 型电阻炉。

本研究根据 TC4ELI的相变温度 Tβ 制作了具体的热处理

工艺。

经测试，TC4ELI的相变点约为 975 ℃，因此本研究

选择 Tβ 以下 965 ℃、955 ℃、945 ℃ 3 个退火温度进行

高温退火处理，处理时间为 1 h，冷却方式为空冷。对于

力学性能测定试样，本研究进行了 600 ℃的去应力退火

处理，主要目的为消除残余应力，对显微组织与拉伸性

能影响不大。退火处理过程如图 2 所示。

组织观察采用 12 mm（Z）×12 mm（Y）×10 mm
（X）的试样，使用 60#~2000# 水磨砂纸打磨后用 SiO2 悬浊

液抛光，最后用 Kroll 溶液腐蚀。采用 LEICADM4000光

学显微镜 （OM）与 JEOL6010扫描电子显微镜 （SEM）

对显微组织进行观察。数据处理时，应用软件 Image J 进

行 α片层宽度和 α相含量的测量。

采用 HAZ–1000 型半自动显微硬度计测量样品的

硬度，得到试样的显微硬度 HV 值，选取载荷 500 g，保
压时间 10 s。

拉伸性能的测试采用 GB/T 228.1—2020，拉伸试样

选择为圆柱棒状试样，分别取自横向 （T 向）与纵向 （L
向），取样方式如图 1（b）所示。最后通过测试得到试

样的抗拉强度 Rm、屈服强度 Rp0.2、断后伸长率 A、断面收

缩率 Z。每组室温拉伸试样取 3 根进行拉伸，最后计算

其平均值。用扫描电镜观察断口的形貌。

2 结果与讨论

2.1 热处理对激光增材制造 TC4ELI 沉积态显微组织

   的影响

2.1.1 沉积态组织

激光增材制造 TC4ELI 沉积态试样各截面组织如

图 3 所示。可以看到，在 YOZ 截面上均为柱状 β 晶粒，

但是由于柱状晶并非垂直向上生长，而是与 z 轴成一定

角度，因此截面看上去均为短柱状晶；在 XOY 截面上为

柱状晶，测量发现柱状晶宽度约 1 mm；在 XOZ 截面上，

距离表面 3 ~ 5 mm 的地方有一个与中心部分晶粒形状

不同的边界区。在中心部分，晶粒呈柱状，高度可达几

十 mm，柱状晶沿 z 向生长，而在边界区，β 晶粒则向外

图 1 同轴送粉激光增材制造过程示意图及沉积态 TC4ELI 厚板

Fig.1 Schematic illustration of coaxial powder feeding laser additive 
manufacturing and as-deposited TC4ELI plate

（b）沉积态TC4ELI厚板

T向试样

L向试样

（a）同轴送粉激光增材制造过程示意图[13]

Y

X Substrate

Single layer

Z

Single track

Laser beam
PowderScanning

path

图 2 激光增材制造 TC4ELI 钛合金沉积态不同第一级退火温度

示意图

Fig.2 Schematic illustration of different first stage annealing 
temperatures of as-deposited TC4ELI titanium alloy fabricated by 

laser additive manufacturing

时间

AC

AC 600 ℃/2 h

1000 ℃/1 h
965 ℃/1 h
955 ℃/1 h
945 ℃/1 h

温
度

图 3 激光增材制造 TC4ELI 沉积态原始 β 晶粒形貌

Fig.3 Original β grain morphology of as-deposited TC4ELI titanium 
alloy fabricated by laser additive manufacturing
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斜向上生长，这是由于熔池边缘在表面张力与重力作用

下收缩，热流方向发生变化形成的。为了保证组织性能

分析的准确性，本研究选取的显微组织或测量拉伸性能

试样，都将避开此区域。中间的区域，在 Z 方向上均为

原始 β 柱状晶，并未随沉积高度发生明显变化。同时可

以看出，柱状晶的生长呈向中心倾斜，角度约为 5° 且关

于中心面呈轴对称。这一现象是激光扫描时在两端的

停留时间较长，造成两端沉积较高，熔池向内倾斜，热流

方向发生变化导致的。

图 4 为激光增材制造 TC4ELI 钛合金沉积态显微

组织形貌图。可以看到，增材制造 TC4ELI 显微组织

为由 α 相组成的超细网篮组织。测量得到增材制造

TC4ELI 钛合金沉积态 α 板条宽度约为 1.2 μm，α 相

含量约为 84%。观察晶界处显微组织发现，增材制造

TC4ELI 晶界处一般含有连续的晶界 α 相，且晶界 α 相

厚度与晶内相近，也为 1.2 μm 左右，晶界 α 相两侧为朝

向晶内生长的网篮组织，且晶界两侧组织的取向略有差

别，很少能观察到有贯穿晶界生长的组织；同时也有少

部分区域不含晶界 α相。

增材制造过程中，α相形核并沿 <1210> 优先结晶方

向析出，且相邻 α相之间的取向具有一定的相位关系 [14]，

且由于增材制造冷却速度较快，α 相形核较多，形成了

超细网篮组织 [15]。对于晶界来说，大部分晶界处缺陷

较多，形核能量低，所以在 β 相区冷却过程中，会优先在

晶界处形核，生长成为连续的晶界 α 相，然后在这些晶

界 α相上向晶内生长出网篮组织；极少部分晶界处缺陷

较少，无法形核生长为晶界 α相 [16]。

2.1.2 热处理态显微组织

图 5 为激光增材制造 TC4ELI 沉积态在 945~1000 
℃不同退火温度下的低倍组织，可以明显地看到，在相

变点 Tβ 以下处理时，β晶粒无明显变化，依然为柱状晶，

且柱状晶变化不大，不同高温退火温度时，柱状晶长度

宽度基本相同。

而在退火温度达到相变点 Tβ 之上时，柱状 β 晶粒

转变为等轴 β 晶粒，主要原因为随温度的升高，α 相渐

渐转变为 β 相，直至相变点时，α 相完全消失，原始柱

状 β 晶粒中存在小角度的亚晶界，发生了再结晶与晶粒

长大，因此转变为了全等轴晶组织 [17]。而对于锻件来说，

随退火温度上升，锻造 TC4ELI 的等轴 α 相不断拉长，

并转变为 β 相，且 β 晶粒逐渐长大，直至达到相变点时

α 相完全变成板条状，形成魏氏组织 [18]，与增材制造的

β晶粒突变过程有所不同。

图 6 为激光增材制造 TC4ELI 不同退热温度下的

晶内显微组织图。可以看到，经过两相区高温退火之

后，α 相由原来的超细网篮组织变成了含有初生 α 相与

次生 α 相的双态组织。且随退火温度的升高，初生 α 相

的宽度增大。热处理态初生 α 片层宽度与 α 相含量如

表 2 所示。而在单相区高温退火时，仍为超细网篮组织，

测量发现，α片层宽度约为 1 μm，略低于沉积态。

比较发现两相区处理时，随退火温度升高，初生 α
相的含量下降，且宽度增加，明显高于沉积态。这是由

于温度越高，距离相变点越近，α 相转变为 β 相越明显，

直到达到相变点 Tβ 时，α 相完全消失。本研究均为相

变点以下高温退火，因此会有一定量的初生 α 相，退火

温度越低，初生 α 相越多。而在后续的保温与冷却过程

中，初生 α 片层会有一定程度的生长，温度越高，则初生

α片层生长速度越快，片层宽度越大。同时可以观察到，

经过高温退火，初生 α片层的长径比减小。

图 4 激光增材制造 TC4ELI 沉积态显微组织   
Fig.4 Microstructure of as-deposited TC4ELI titanium alloy 

fabricated by laser additive manufacturing

（a）晶内

50 μm

10 μm

50 μm

（b）晶界

10 μm

图 5 激光增材制造 TC4ELI 不同退火温度 β 晶粒形貌 
Fig.5 β grain morphology of TC4ELI titanium alloy fabricated by 

laser additive manufacturing at different annealing temperatures

500 μm 500 μm

（a）945 ℃ （b）955 ℃

500 μm 1 mm

（c）965 ℃ （d）1000 ℃
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图 7 为激光增材制造 TC4ELI 沉积态与不同热

处理下的 3000 倍扫描照片。可以明显地观察到两相

区处理时析出的细小片层状的次生 α 相。这些次生 α
相往往平行生长，与其紧邻的初生 α 片层取向相同，

整体构成一个集束。同时，初生 α 片层的端部形成了

类似于蟹爪状的组织。这是由于在空冷过程中，当温

度由单相区降低至两相区时，β 相向 α + β 相扩散分

解，α 相沿 <1210> 优先结晶方向在初生 α 相边缘优

先外延生长，在初生 α 相的端部析出，并平行生长而

形成的 [19]。

两相区高温退火对于增材制造 TC4ELI 的影响主

要为影响 α 相。相变点以下时，随处理温度升高时，β
晶粒本身尺寸无变化，β 晶粒中的 α 相逐渐转变为 β 基

体，直至接近相变点温度。此时保温，将会继续促进 α
相生长。保温结束后，在降温的过程中，由于过冷形核，

产生了比初生 α 相细小的次生 α 相，初生 α 相与次生 α
相继续在冷却的过程中生长。空冷的冷速较快，会有大

量的形核过程，生长出的次生 α 片层不但细小，而且取

向一致，形成 α集束如图 7 所示。

测量次生 α 片层的宽度与含量，得到表 3。发现其

宽度相较初生 α 片层很小，且宽度随温度变化不明显，

含量随温度上升而稍有增加。这是由于随退火温度的

上升，初生 α 片层转变为 β 基体，温度越高则残余的初

生 α 片层越少，β 基体所占比例越多，因此冷却过程中

析出的次生 α片层越多。

图 8 所示为增材制造 TC4ELI 不同温度退火后的

晶界处显微组织，可见晶界 α 相在处理后仍然存在，且

两相区退火晶界宽度明显高于沉积态，单相区退火晶界

宽度变化不大。同时随温度升高，晶界粗化并不明显。

在两相区高温退火时，晶界已经出现一定程度的破碎，

而晶内无此现象。且在 945 ℃、955 ℃处理时，晶界破

碎更明显。

在晶内 α 片层析出时，往往与 β 基体保持一定的取

向关系，因此界面能较小，在两相区上部热处理时 α 片

层并无明显变化。而对于晶界处，晶界 α 相则与 β 基体

取向复杂，存在界面能较高的非共格界面 [20–21]，因此晶

界 α 相趋向于通过减小自己单位体积的表面积来降低

界面能，所以晶界在高温退火过程中会重新生长。

表 2 增材制造 TC4ELI 不同退火温度下的初生 α 片层宽度与含量

Table 2 Lamellar width and content of primary α phase in laser 
additive manufacturing TC4ELI titanium alloy at different annealing 

temperatures

退火温度/℃ 初生 α相片层宽度/μm 初生 α相含量/%

945 2.9 52

955 3.5 37

965 3.7 34

表 3 增材制造 TC4ELI 不同退火温度下的次生 α 片层宽度与含量

Table 3 Width and content of secondary α phase in laser additive
manufacturing TC4ELI titanium alloy at different annealing 

temperatures

退火温度/℃ 次生 α相片层宽度/μm 次生 α相含量/%

945 0.4 16

955 0.45 35

965 0.43 34

图 6 激光增材制造 TC4ELI 不同退火温度低倍晶内微观组织

Fig.6 Low magnification intracrystalline microstructure of TC4ELI 
titanium alloy fabricated by laser additive manufacturing at different 

annealing temperatures

40 μm
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图 7 激光增材制造 TC4ELI 不同退火温度高倍晶内微观组织 
Fig.7 High magnification intracrystalline microstructure of TC4ELI 
titanium alloy fabricated by laser additive manufacturing at different 

annealing temperatures
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2.2 热处理对激光增材制造 TC4ELI 试样力学性能的

   影响

2.2.1 显微硬度

表 4 为激光增材制造 TC4ELI 沉积态与不同热处

理态的显微硬度数据，测试条件为压力 500 N 保压 15 s。
可以看出，在相变点以下高温退火时，其显微硬度对比

沉积态略有下降，这是由 α 片层厚度增大导致的结果。

且随高温退火温度的升高，合金的硬度变化不大。这是

由初生 α 片层厚度增加导致的硬度减小，而 α 相含量下

降使硬度增加导致的。而在相变点以上温度高温退火

时，显微硬度有明显的下降。

2.2.2 室温拉伸性能

激光增材制造 TC4ELI 沉积态与不同退火温度的

室温拉伸性能如表 5 所示，部分温度的应力 – 应变曲线

如图 9 所示。可以看出，沉积态 TC4ELI 钛合金的抗拉

强度与屈服强度属于中强度钛合金水平，但是具有很高

的断后伸长率与断面收缩率，代表其具有很好的塑性。

而与沉积态 TC4ELI 试样相比，两相区高温退火后的试

样抗拉强度略有上升，而屈服强度略有下降，塑性变化

不明显。且随着退火温度的上升，并未发现抗拉强度与

屈服强度有明显的变化规律，整体变化不明显。塑性方

面，随两相区退火温度的上升，塑性变化不大。而相变

表 4 激光增材制造 TC4ELI 不同退火温度的显微硬度

Table 4 Mircohardness of TC4ELI titanium alloy fabricated by 
laser additive manufacturing at different annealing temperatures

退火温度/℃ 显微硬度（HV）

沉积态 345

945 318

955 318

965 324

1000 306

表 5 激光增材制造 TC4ELI 不同退火温度的室温拉伸性能

Table 5 Tensile properties of laser additive manufacturing TC4ELI 
at different annealing temperatures

退火
温度/℃

拉伸
方向

抗拉强度/
MPa

屈服强度/
MPa

断后
伸长率/%

断面
收缩率/%

沉积态
L 826 761 16 51

T 867 807 11 40

945
L 856 753 16.8 52.0

T 873 797 11.0 39.5

955
L 837 736 17.8 56.0

T 880 803 14.0 36.5

965
L 840 744 14.8 50.0

T 851 775 11.2 45.0

1000
L 846 786 7.0 20.7

T 876 806 6.3 15.0

图 9 激光增材制造 TC4ELI 室温拉伸应力 – 应变曲线

Fig.9 Tensile stress – strain curves at room temperature of TC4ELI 
titanium alloy fabricated by laser additive manufacturing
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应变/%图 8 激光增材制造 TC4ELI 不同退火温度晶界微观组织 

Fig.8 Grain boundary microstructure of TC4ELI titanium alloy 
fabricated by laser additive manufacturing at different annealing 

temperatures
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点以上高温退火试样抗拉强度略有上升，屈服强度变化

不大，塑性下降较多。与锻造 TC4ELI 对比，增材制造

TC4ELI 在相变点以上高温退火空冷后，并没有出现强

度下降的现象 [8]，但两者均有塑性下降现象。但由于增

材制造 TC4ELI 沉积态本身具有优异的塑性，使得单相

区退火塑性下降严重，不再适合作为增材制造 TC4ELI
的热处理工艺。

对于两相区热处理而言，在 β 晶粒大小变化不明显

的条件下，决定其强度与塑性的主要为晶内裂纹扩展的

难易程度，在位错滑移的过程中，β 基体与 α 片层之间

的相界面为主要的阻力。当 α 片层宽度较小时，对位

错滑移的阻碍较大，由于高温退火析出了大量细小的次

生 α 集束，长径比较大，对位错滑移具有一定的阻碍作

用，使得激光增材制造 TC4ELI 的抗拉强度与沉积态相

比上升。但由于同时存在着宽度较大的初生 α 片层，使

得合金先在初生 α 片层处屈服，因此屈服强度与沉积态

相比反而下降。并且对于所有两相区高温退火合金，两

种片层对于材料的作用相反，使得在 945~965 ℃下退火

时，热处理温度对于增材制造 TC4ELI 的强度和塑性整

体影响不大。在相变点以上热处理时，晶粒内的 α 片层

全部转化为 β 基体，在后续的空冷过程中，由于冷速较

快，又重新析出了 α 片层，由于没有增材制造过程中后

续沉积层对其的影响，宽度略小于沉积态，因此材料强

度略有上升。且 β 晶粒经过再结晶，变为球形，并长大，

导致塑性下降较大。

分别对比沉积态与热处理后试样的横纵向抗拉强

度发现，处理后的试样，其横纵向抗拉强度差值略有减

小，一定程度上减小了材料的各向异性，但并不能消除

材料的各向异性。

综上所述，经过两相区高温退火，增材制造 TC4ELI
钛合金抗拉强度略有上升，屈服强度略有下降。而经过

单相区高温退火，增材制造 TC4ELI 钛合金强度略有上

升，塑性下降明显。因此，与锻件的单相区热处理不同，

增材制造 TC4ELI 钛合金在 945~965 ℃进行两相区双

重退火热处理时，其强塑性匹配更优。

初生 α 片层与次生 α 片层对抗拉强度与屈服强度

的影响可以用以下关系式来表达 [22]。
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式中，fαp 与 fαs 分别表示初生 α 相与次生 α 相的体积分

数；Dαp 与 Tαs 分别表示初生 α 片层与次生 α 片层的宽

度；σ0、ki
1 与 ki

2 为常量。将表 2、3 与 5 的数据代入式 （1）
可以得到抗拉强度、屈服强度与初生 α 片层、次生 α 片

层之间的关系，如图 10 所示。一般的，细小的次生 α 片

层占比越多，且两种 α片层宽度越小，则强度越高。

图 11 所示为增材制造 TC4ELI 不同退火温度下纵

向试样的室温拉伸断口形貌，图 12 为横向试样的室温

拉伸断口形貌。可以看出，增材制造 TC4ELI 各种热处

理制度下的断口形貌均为典型的塑性断裂断口，主要是

穿晶断裂，有明显的纤维区与剪切唇。其中，纤维区的

面积较大，其余几乎全部为剪切唇，观察不到放射区，说

明塑性较好。在高倍形貌图中可以看出，断口上有很多

的韧窝，几乎观察不到解理的花样，也说明了塑性较好。

观察不同热处理态的断口形貌可以看出，与单相区

高温退火试样相比，沉积态试样与两相区退火试样的纤

维区占比增大，而剪切唇占比减小，且韧窝明显比单相

区退火试样大而深，表现为具有更好的塑性。

观察横纵向试样的断口形貌发现，对于沉积态试样

与两相区退火试样，纵向断口具有更大更深的韧窝，而

图 10 激光增材制造 TC4ELI 强度与 α 相含量和 α 片层宽度关系

Fig.10 Relationship of strength of TC4ELI titanium alloy fabricated 
by laser additive manufacturing and content and lamellar width of α 

phase
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单相区退火试样的横纵向韧窝大小类似。

3 结论

研究了热处理对激光增材制造 TC4ELI 显微组织

和室温拉伸性能的影响，主要结论如下。

（1）两相区高温退火时，β晶粒仍为柱状，退火主要

对初生 α 片层厚度、含量影响较大，且会产生次生 α 相，

进而影响材料的力学性能。随着退火温度从 945 ℃升

高到 965 ℃，初生 α片层厚度增加，含量下降，次生 α片

层厚度变化不明显，且高温退火后的试样，晶界会有一

定程度的破碎。单相区高温退火时，β 晶粒等轴化，α
片层仍为超细网篮组织。

（2）两相区高温退火后的试样，抗拉强度略有增加，

屈服强度略有下降，整体变化程度随退火温度变化不

大；退火后的试样依旧具有良好的塑性，断后伸长率与

断面收缩率变化不大；退火后各向异性改善不明显。随

图 11 激光增材制造 TC4ELI 不同退火温度下的 L 向拉伸断口形貌 
Fig.11 Tensile fracture morphology of laser additive manufacturing TC4ELI in L direction at different annealing temperatures

（a）沉积态 （b）965 ℃ （c）1000 ℃

20 μm 20 μm
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20 μm

图 12 激光增材制造 TC4ELI 不同退火温度下的 T 向拉伸断口形貌 
Fig.12 Tensile fracture morphology of laser additive manufacturing TC4ELI in T direction at different annealing temperatures

（a）沉积态 （b）965 ℃ （c）1000 ℃
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着两相区退火温度的变化，增材制造 TC4ELI 力学性能

变化不明显。而单相区高温退火后试样，强度略有增加，

塑性下降明显，不再适用于作为增材制造 TC4ELI 的热

处理工艺。

（3）综合强度与塑性，不同于锻造 TC4ELI 的单相

区退火热处理，激光增材制造 TC4ELI 在 945~965 ℃进

行两相区高温退火时，具有较好的强塑性匹配。
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复杂型腔电解加工成形规律分析及试验研究*

杨柳柳1，2，王忠恒1，2，刘 超3，赵建社1，2

（1. 南京航空航天大学，南京 210016；
2. 江苏集萃精密制造研究院有限公司，南京 211806；

3. 中国航发南方工业有限公司，株洲 412000）

[ 摘要 ] 电解加工适用于包含复杂型腔的难加工材料整体构件的高效加工，但复杂型腔电解加工时加工余量的分

布需进一步深入研究。针对阴极曲面上各点法向与进给方向夹角不同时工件成形过程存在差异的问题，对阴极建

立特定夹角处加工间隙的微分方程，模拟不同法向与进给方向夹角，并采用规则形状阴极开展直流电解加工和脉冲

振动耦合电解加工工艺对比试验，以优选合适的微分方程模拟复杂型腔在上述加工模式下的成形过程。研究成果

已应用于闭式整体叶盘叶间流道的电解加工。

关键词： 复杂型腔；电解加工；成形规律；加工间隙；数值分析；整体叶盘

Research on Forming Rule of Electrochemical Machining of Complex Cavity by Analysis and 
Experiments

YANG Liuliu1, 2, WANG Zhongheng1, 2, LIU Chao3, ZHAO Jianshe1, 2

(1. Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China;
2. JITRI Institute of Precise Manufacturing, Nanjing 211806, China;

3. AECC South Industry Co., Ltd., Zhuzhou 412000, China)

[ABSTRACT]  Electrochemical machining (ECM) is suitable for machining parts with complex cavities and made by 
material  that hard to cut. However, allowance distribution of complex cavities during ECM still needs to be researched 
further. To solve the problems that angles between normal direction and feeding direction are different at points on cathode 
surface, making forming process changed, differential equations of machining gap at points with specific angles were 
constructed to simulate different angles between normal direction and feeding direction. Cathodes with regular shapes were 
used to carry out contrastive experiments of direct current ECM and pulse-vibration ECM to choose suitable differential 
equations to simulate forming process of complex cavity under the above machining modes. Achievement of research has 
been used in efficient machining of integral shrouded blisk channels.
Keywords: Complex cavity; Electrochemical machining (ECM); Forming rule; Machining gap; Numerical analysis; Blisk
DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2024.18.046

引文格式：杨柳柳, 王忠恒, 刘超, 等. 复杂型腔电解加工成形规律分析及试验研究[J]. 航空制造技术, 2024, 67(18): 46–53.
   YANG Liuliu, WANG Zhongheng, LIU Chao, et al. Research on forming rule of electrochemical machining of complex 

cavity by analysis and experiments[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2024, 67(18): 46–53.

闭式整体叶盘叶间流道弯扭狭窄且多以难切削材

料制成，采用传统数控铣削加工时存在刀具可达性较

差、材料难切削及刀具损耗严重等技术难点；数控电火

花加工虽然解决了刀具可达性差和工件材料难切削的

问题，但其加工效率低且加工过程中存在电极损耗。电

解加工利用电化学阳极溶解原理进行材料去除，具有加

工效率高、工具阴极无损耗和不受工件材料机械性能限

制等特点，因此在复杂型腔加工中具有技术优势，可使

* 基金项目：中国航发产学研项目 （HFZL2022CXY030）；江苏省重点研发计划 （BE2022150）。
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整体叶盘的生产效率和经济性得到较大提升 [1]。但电

解加工间隙分布规律复杂，特别是对于具有复杂型腔的

整体构件，其成形规律有待进一步深入研究。

胡宝文等 [2] 基于 MATLAB 软件求解加工间隙内

多物理场耦合方程，以研究成形规律并应用于叶片电解

加工；万能等 [3] 针对传统有限元法在边界计算精度不

足的问题，提出等几何法以提高电解加工过程仿真精

度；Zhang 等 [4] 基于电场仿真得出叶片尾缘复杂曲面

成形规律并优化了阴极厚度；赵明飞等 [5] 通过有限元

法模拟了球形阴极对工件阳极成形过程的影响，并通过

工艺试验对仿真模型的正确性进行了验证；孙伦业等 [6]

建立了加工间隙数学模型，以分析阴极侧壁绝缘、电解

液特性及工艺参数对成形过程的影响，提高了 GH4169
材料整体叶盘的加工精度；Klocke 等 [7–8] 则建立了钝化

电解液中阳极形貌的预测模型，并对某发动机部件电解

加工成形过程进行了跨学科建模。

现有研究主要解决弯扭型面的成形过程建模问题，

对复杂深型腔直流和脉冲振动耦合电解加工的动态建

模研究较少。针对某型闭式叶盘电解加工时余量分布

不均的问题，从叶间流道和阴极几何形状出发，基于型

面离散化方法制定流道电解加工成形规律的总体研究

方案，并通过工艺试验验证该总体方案的可行性。

1 总体研究方案

闭式整体叶盘叶间流道几何结构复杂，加工过程中

材料去除量分布不均，降低了余量分布均匀性，其结构

如图 1 所示。

该流道的拷贝成形加工可采用型面为自由曲面的

成形阴极实现，其中叶盆阴极完成无预孔毛坯的开槽与

叶盆曲面的拷形加工，叶背阴极则利用加工出的预孔通

液，完成叶背曲面的拷形加工。加工过程中，阴极上某

点法向速度影响该点到工件阳极表面的法向距离，导致

阳极腐蚀速度发生变化，最终影响加工后的工件形状。

而法向速度则由阴极进给速度和该点法向与进给方向

夹角决定，对于复杂曲面阴极，各点的上述夹角通常不

同，各点对应的阳极成形规律因此存在差异，需研究特定

点对应夹角处的成形规律。故首先对阴极型面作离散化

处理，将其视作由无数条截面线构成，并将截面线离散化

为点集；其次建立特定点的成形过程模型，采用规则形状

阴极模拟流道的电解加工过程，验证上述模型的正确性；

最后将成形规律应用至曲线上所有点，并根据流道加工

后的余量实测结果验证各点余量的计算是否可行。

2 特定夹角处成形过程

以叶盆阴极为例，截面线离散化如图 2 所示。

则在某点处，阴极表面法向与进给方向夹角为固定

值，记为 γ。为研究该点对应的阳极表面成形规律，对各

点法向与进给方向夹角均为 γ的规则形状阴极加工过

程进行分析，其加工间隙如图 3 所示。

图 3 中，v 为阴极进给速度；va 为阳极表面腐蚀速

度；Δ为加工间隙；L 为电解液流程长度。由于流道材

料去除量较大且结构弯扭，采用直流电解加工快速去除

余量，在阴极进给一段距离后采用脉冲振动耦合电解加

工改善流场稳定性。由图 3 可得，直流电解加工间隙满

足式 （1）微分方程。

dΔ = ηωidt – vcosγdt – vsinγ(dΔ/dL)dt （1）
式中，η为电流效率；ω为工件材料体积电化当量；i 为阳

极表面电流密度；t 为加工时间。dΔ/dL 是各点腐蚀速度

图 1 闭式整体叶盘叶间流道

Fig.1 Channels of integral shrouded blisk

图 2 阴极截面线离散化

Fig.2 Discretization of cathode section line

离散点

图 3 规则形状阴极加工间隙示意图

Fig.3 Sketch map of machining gap of cathode with regular shape

-

+

dL
dΔ

v
γ

va
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不均所产生的间隙变化率，在间隙入口处，其仅与 γ角和

待加工区几何形状有关，因此可求出其准确值。但在流

程长度 L 处，该变化率与已加工出的阳极形貌有关，无法

求得其准确值，因此用 L 差值为 0.01 mm 的两点连线斜

率近似代替，并引入修正系数 k。从而可基于修正的有限

差分法建立阴极上各点加工间隙 Δn 的方程组，即
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式中，ηω – i 曲线受电解液、工件材料、温度等因素影响，

多通过试验测定或基于溶解机理假设进行拟合。工件

材料为 2Cr13，基于已有研究中的假设及试验结果，将

ηω – i 曲线拟合为式 （3）形式 [9–13]。

��
�

�
� �1 exp( )k ri

p

 （3）

式中，λ、kp、r 是无量纲系数，通过试验数据拟合得到 [13]。

采用脉冲振动耦合电解加工时，阴极振动相位和脉

冲电源导通角耦合原理如图 4 所示，其中，a、b 分别为

在 1 个振动周期内阴极在靠近、远离工件时的电源导通

时长；T 为振动周期。

考虑到引入脉冲函数后计算刚性较差，为提高计算

精度，对脉冲电压 U 作等效处理，即

U
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式中，U为等效直流电压；f（T1，D）是幅值为 1 的脉冲

方波函数；T1 为脉冲电源周期；D 为脉冲电源占空比。

脉冲振动耦合电解加工间隙可用微分方程描述为
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式中，κ为电解液电导率；A 为阴极振幅；f 为振动频率。

求解各点加工间隙时，将式 （5）写成式 （2）形式，求解

区间则变为 [T/2 – a，3T/2 – a]。其中，在区间 [T/2 + b，
3T/2 – a] 上令腐蚀速度为 0 以模拟导通角，并将求解结

果作为下一振动周期的初始加工间隙。

由于修正的有限差分法中含有阴极上距离为 0.01 
mm 的两点法向间隙差值，计算时需以各点初始法向间

隙作为初值条件，因此各点初始加工间隙按图 5 求取，程

序以一定时间步长迭代计算出加工结束时刻的间隙值。

3 基于 DAE 的加工间隙计算

代数微分方程 （DAE）是一种可同时描述多个变量

的数学模型，其中部分变量满足代数方程，其余则满足

微分方程。直流电解加工阶段，电化学反应持续进行，

加工间隙内不断产生氢气泡和焦耳热，使电解液电导率

发生变化，应引入计算。

考虑平衡状态，令某点处电解液平均流速 u、气泡

率 β、加工间隙 Δ、电解液压力 P、温度 Te、电导率 κ及部

分变量的乘积或导数分别为 y1 ~ y9，则相互耦合的物理

场满足的代数微分方程为
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图 4 脉冲振动耦合

Fig.4 Pulse-vibration coupling
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t
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T

图 5 初始加工间隙分布

Fig.5 Distribution of initial machining gap
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式中，κ0 为电解液初始电导率；ξ为电导率温度系数，可

取 0.002 ；T0 为电解液初始温度；UR 为阴阳极间欧姆压

降；ρl为液相密度；Cl为液相比热容； ηg为析氢电流效率；

kg 为氢气质量电化当量；Rg 为摩尔气体常数； u0 为间隙

入口处流速；d 为间隙入口宽度；μl 为液相动力黏度；Cμ

为雷诺应力系数，可取 0.6。
计算时，首先设置各物理量初始值和求解的流程长

度区间，其中，y3 初始值设为区间起始点对应的加工间

隙，则程序以一定流程长度为步长迭代计算出不同流程

处加工间隙。

脉冲振动耦合电解加工阶段，由于单个振动周期内

腐蚀时间极短，脉冲电源关断后阴极在上抬的过程中使

间隙内电解液得到及时更新，维持电导率相对恒定，因

此可视电导率为常数，故式 （6）所示 DAE 方法已不再

适用于脉冲振动耦合电解加工。

4 型腔电解加工数值分析

由于阴极型面为自由曲面，因此式 （5）中增量 dL
用弧长增量 ldγ代替，l 为阳极上某点曲率半径。从而

可得变化率 dΔ/dL = dl/ldγ， 改写成有限差分形式则为 
（Δi–1–Δi）/[（Δi + ρi）γi]，其中，ρi 为阴极上某点处曲率半

径；γi 为相邻两点 γ角差值。同时拟合图 2 所示曲线使

其参数化，则可建立阴极上不同点处的脉冲振动耦合电

解加工间隙微分方程组，即
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图 2 所示曲线参数化拟合结果如图 6 所示，据曲线

拟合方程即可计算各点对应 γ角。

对式 （7）中加工电压和进给速度作替换则将其转

化为直流电解加工间隙微分方程组。而在运用 DAE 方

法时，由于离散化后相邻两点距离极短，因此将相邻两

点间曲线近似视为直线，并将前一段流程中各物理量迭

代计算结果作为下一段流程初始条件进行赋值，如图 7
所示。其中，γj 为某点 γ角；y（1+9（j – 1），z） ~ y（9 + 9（j – 1），z）为

迭代过程中的物理场变量。

5 工艺试验及成形规律

5.1 试验准备

为验证曲面上不同点处 γ角对成形过程的影响，取
γ角为 90°、80°、60° 和 45° 的典型值进行试验。所用阴

极和精密电解加工机床实物分别如图 8 和 9 所示，电解

液主要成分为 NaNO3，电导率为 8.07 S/m，温度为 294.5 
K，入口压力和出口背压分别为 1 MPa 和 0.4 MPa。
5.2 试验方法

根据总体研究方案，先对 γ角为 90° 的柱状阴极采

用正流式通液，将试验件加工出预孔，其余角度的阴极

利用预孔实现侧流式通液，以模拟流道电解加工过程，

如图 10 所示。

5.3 试验结果

针对直流电解加工，运用式 （2）所示修正的有限差

分法和式 （6）所示 DAE 方法计算加工间隙，并与实测

结果对比，优选更准确的计算模型。针对脉冲振动耦合

图 6 阴极截面线拟合结果

Fig.6 Fitting result of cathode curve
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图 7 DAE 迭代计算示意图

Fig.7 Sketch map of DAE interation
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电解加工，验证式 （7）所示修正的有限差分法可行性。

为建立复杂型腔在不同加工模式下电解加工间隙分布

规律的数学模型提供依据。

（1）直流电解加工试验及分析。

直流电解加工参数如表 1 所示，计算及试验实测结

果对比如图 11 所示，其中 k 值为变化步长为 0.5 时计算

与实测结果最接近的修正系数。由图 11（a）和（b）可知，

当 γ角为 45° 和 60° 时，对于不同的 γ角和工艺参数，

计算结果与实测结果接近时 k 值变化较大，说明式 （2）
所示修正的有限差分法对直流电解加工的适应性较差，

而 DAE 方法适应性更好，加工间隙的计算值与实测值

的变化趋势及大小更为接近。且由图 11（c）中 1–1 和

1 – 2 数据对比可知，当 γ角达到 80° 时，在相同的加工电

压下，阴极对工件侧壁的二次腐蚀随进给速度降低而加

剧，加工间隙沿流程逐渐增大，修正的有限差分法已不

能反映其变化规律，但 DAE 方法仍具有较好的适应性。

综上，DAE 方法可更准确地计算直流电解加工时的加

工间隙。

（2）脉冲振动耦合电解加工试验及分析。

脉冲振动耦合电解加工参数如表 2 所示，计算及试

验实测结果对比如图 12 所示。当 γ角为 80° 时，由于

电导率相对恒定，即使以较低进给速度加工，阴极对工

件的二次腐蚀作用也相对较小，加工间隙沿流程逐渐减

小，因此脉冲振动耦合电解加工可使不同 γ角阴极的加

工间隙分布趋于一致，由图 12（a）和（b）可知，当 γ角
为 45° 和 60° 时，k 值对不同工艺参数的适应性较好，

但对于不同的 γ角，计算结果与实测结果接近时 k 值变

化较大，故式（7）所示修正的有限差分法应用于复杂型

腔时，对 γ角较小的点，其微分方程的 k 值拟按该点处 γ
角线性插值。由图 12（c） 中 2–1 和 2–4 数据对比可知，

当 γ角达到 80° 时，k 值对占空比的适应性较差，故应用

于复杂型腔时，对 γ角≥80° 的点，其微分方程的 k 值拟

按占空比参数线性插值，以更准确地计算不同工况条件

下脉冲振动耦合电解加工时的加工间隙。

（3）闭式整体叶盘电解加工试验及分析。

开展闭式整体叶盘电解加工试验，闭式整体叶盘电

表 1 直流电解加工参数

Table 1 Parameters of direct current ECM

序号 加工电压U/V 进给速度v/（mm/min） γ角/（°）

1 – 1 30 0.40 80

1 – 2 30 0.30 80

1 – 3 20 0.30 80

1 – 4 30 0.50 60

1 – 5 24 0.65 60

1 – 6 20 0.80 60

1 – 7 20 0.90 45

1 – 8 24 0.65 45

1 – 9 20 0.80 45
图 10 通液方式

Fig.10 Electrolyte flow mode

（a）正流 （b）侧流

预
孔

+

-

+

-

图 8 阴极实物图

Fig.8 Real products of cathodes

图 9 精密电解加工机床

Fig.9 Precise electrochemical machine tool



512024年第67卷第18期·航空制造技术

特种加工Non-Traditional Processing

图 11 直流电解加工结果对比 
Fig.11 Comparison of direct current ECM results  

1-7实测值
1-7 DAE
1-7 k=7.5
1-8实测值
1-8 DAE
1-8 k=8.5
1-9实测值
1-9 DAE
1-9 k=6.5

1-4实测值
1-4 DAE
1-4 k=15
1-5实测值
1-5 DAE
1-5 k=7
1-6实测值
1-6 DAE
1-6 k=6

1-1实测值
1-1 DAE
1-1 k=2
1-2实测值
1-2 DAE
1-2 k=5
1-3实测值
1-3 DAE
1-3 k=4

0.9

0.8

0.7

0.6

0.5

0.4

0.3

加
工

间
隙
Δ /

m
m

1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5 4.0
流程长度L/mm

（a）γ角为45°
1.8

1.6

1.4

1.2

1.0

0.8

0.6

加
工

间
隙
Δ /

m
m

0 2 4 6 8 10 12
流程长度L/mm

（c）γ角为80°

0.9

1.0

1.1

1.2

0.8

0.7

0.6

0.5

0.4

0.3

加
工

间
隙
Δ /

m
m

1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5 4.0 4.5 5.0 5.5
流程长度L/mm

（b）γ角为60°

表 2 脉冲振动耦合电解加工参数

Table 2 Parameters of pulse-vibration coupling ECM

序号 加工电压 U/V 占空比 D 导通角度 θ/（°） 振动频率 f / Hz 进给速度v/（mm/min） γ角/（°）

2 – 1 30 0.6 240 30 0.40 80

2 – 2 30 0.6 240 30 0.35 80

2 – 3 32 0.6 240 30 0.40 80

2 – 4 30 0.8 200 30 0.40 80

2 – 5 20 0.6 240 30 0.70 60

2 – 6 20 0.6 240 30 0.80 60

2 – 7 18.5 0.6 240 30 0.80 60

2 – 8 18.5 0.8 200 30 0.80 60

2 – 9 24 0.6 240 30 0.80 45

2 – 10 20 0.6 240 30 0.80 45

2 – 11 20 0.8 200 30 0.80 45

解试验件如图 13 所示，并采用三坐标测量机测量叶片

对应截面的余量值，将其与计算结果进行对比。依据规

则阴极试验结论，将 DAE 方法和修正的有限差分法分

别用于复杂型腔的直流和脉冲振动耦合电解加工间隙

预测，修正系数 k 按 γ角插值，在 γ角达到 80° 时修正系

数则按占空比插值，修正系数 k 线性插值图如图 14 所
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图 13 电解加工后的闭式整体叶盘试验件

Fig.13 Closed integral disc test piece after ECM

（a）进气口

（b）排气口

图 14 修正系数插值图

Fig.14 Sketch map of correct factors interpolation
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图 12 脉冲振动耦合电解加工结果对比 
Fig.12 Comparison of pulse-vibration coupling ECM results  
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示。电解加工后的叶片对应截面线余量分布的实测值

和计算值对比如图 15 所示，可知，理论余量值与实测值

变化规律基本一致，最大误差控制在 0.15 mm，满足闭

式整体叶盘电解加工工序要求，所建立的电解加工间隙

计算模型可较准确地反映实际加工间隙分布。
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图 15 叶片对应截面线余量分布  
Fig.15 Distribution of blade corresponding cross-sectional line margin
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6 结论

以型腔电解加工为研究对象，通过修正的有限差分

法和 DAE 方法建立加工间隙微分方程模型，并进行加

工间隙分布工艺试验验证。得到结论如下：

（1）建立规则形状阴极加工间隙微分方程并开展

验证试验，分析特定 γ角对应的电解加工分布规律，并

通过离散化复杂形状阴极，最终得到阴极各离散点处对

应加工间隙的计算模型；

（2）微分方程可行性验证试验结果表明，DAE方法

和修正的有限差分法分别适用于闭式整体叶盘流道的

直流和脉冲振动耦合电解加工；

（3）对电解加工后闭式整体叶盘叶盆、叶背的余量

检测结果显示，除进排气边等未加工的区域外，叶片对

应截面线处的余量分布规律与计算值基本一致，最大误

差控制在 0.15 mm，验证了流道曲面电解加工间隙计算

过程的正确性。
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GH4169镍基高温合金射流电解加工微坑阵列试验研究*

张亚楠1，牛 屾1，明平美1，王思儒1，丁达付2，秦 歌1

（1. 河南理工大学，焦作 454000；
2. 洛阳乐方重工机械有限公司，洛阳 471300）

[ 摘要 ] 表面微坑阵列在机械密封、摩擦磨损、表面润滑、传热散热等方面有巨大作用。为了能在 GH4169 镍基高温

合金上射流电解加工微坑阵列，通过测试合金在不同溶液中的极化曲线，优选了射流电解加工合金的电解液，并在

此基础上设计试验，探究了加工电压、射流速度对射流电解加工微坑的影响规律，并通过优选工艺参数加工出微坑阵

列。最后，以质量分数 10% 的 NaNO3 溶液为电解液，以加工电压 25 V、射流速度 10 m/s 加工出平均深径比为 0.376、
深径比标准偏差为 0.004372 的加工精度高、一致性好的微坑阵列结构。

关键词： 射流电解加工；微坑阵列；GH4169 镍基高温合金；深径比；电解液

Experimental Research on Micro-Pit Array by Jet Electrochemical Machining on GH4169 
Nickel-Based Superalloy

ZHANG Yanan1, NIU Shen1, MING Pingmei1, WANG Siru1, DING Dafu2, QIN Ge1

(1. Henan Polytechnic University, Jiaozuo 454000, China;
2. Luoyang Lefang Heavy Industry Machinery Co., Ltd., Luoyang 471300, China)

[ABSTRACT] The surface micro-pit array plays a huge role in mechanical sealing, friction and wear, surface lubrication, 
heat transfer and heat dissipation. To be able to jet electrochemical machining micro-pit array on GH4169 nickel-based 
superalloy, the polarization curves of the alloy in different electrolytes were tested and the electrolyte was optimized. Then, 
the  influence of processing voltage and jet velocity on  the micro-pits by  jet electrochemical machining was explored, 
and the micro-pit array was processed by optimizing the process parameters. Finally, using mass fraction 10% NaNO3 as 
the electrolyte, processing voltage of 25 V, and jet velocity of 10 m/s, the micro-pit array with high precision and good 
consistency is fabricated. The aspect ratio is 0.376 and the standard deviation of the aspect ratio is 0.004372 for the micro-
pit array.
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表面微坑阵列广泛应用于摩擦副、传热散热部件和

密封结构表面，具有减小摩擦磨损、减小阻力、提高承载

力、增强散热等功能，可大幅提高产品性能 [1–2]。因此，

金属材料表面加工微坑阵列一直是业界的研究热点。

GH4169 镍基高温合金因具有高硬度、优异的高

温抗拉强度、良好的耐磨性和耐腐蚀性等优点，广泛应

用于航空航天、汽车船舶、能源化工等领域 [3–4]。然而，

GH4169 优异的高硬度、高温强度也使其成为难加工材
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料之一，采用传统方法加工时，存在刀具磨损快、表面毛

刺多等问题，给制造业带来了诸多挑战 [5]。

射流电解加工是采用金属喷嘴作为工具阴极，使电

解液从金属喷嘴内部直接喷射在工件表面，利用电化学

阳极溶解原理实现工件特定位置材料去除的技术 [6–8]。

由于射流电解加工不存在刀具磨损和表面毛刺等问题，

无须考虑材料的硬度和韧性，对于 GH4169 等难加工材

料加工具有很好的应用前景 [9]。

经过多年发展，射流电解加工研究已取得了明显进

展。Ming等 [10–13] 提出了煤油浸没式射流电解加工技术，

并进一步研究了电解液射流方位对加工质量的影响，发

现采用水平射流方位可获得边缘杂散腐蚀较少且表面

质量较高的不锈钢微坑结构。Ao等 [14–15] 以TB6钛合金、

SiC 颗粒增强铝基复合材料为对象开展了射流电解加

工试验研究，通过优选电解液、加工电压等参数，制备出

精度较高的微坑结构。颜红娟等 [16] 通过优化射流电解

加工 GH4169 倾斜孔过程中加工电压、喷嘴进给速度等

工艺参数，有效提高了加工精度和材料蚀除率。Wang
等 [17] 提出了通过调控电解液反射状态来抑制射流电解

加工边缘杂散腐蚀的方法，发现当反射边界与喷嘴走刀

方向夹角为 0° 时，所获 GH4169 槽边缘近无杂散腐蚀。

Mitchell-Smith 等 [18–19] 提出了喷嘴角度可调节的射流

电解加工工艺，发现当电解液射流方向与进给方向呈锐

角时，GH4169 微槽的表面粗糙度值可明显降低。然而，

在 GH4169 材料上以射流电解加工技术制备微坑阵列

至今仍鲜有报道。

本文利用射流电解加工技术在 GH4169 镍基高温

合金上加工微坑阵列结构。通过测试合金在不同溶液

中的极化曲线，优选射流电解加工合金的电解液，然后

基于此探究射流电解加工微坑的工艺参数的影响规律，

并在优选工艺参数下加工出微坑阵列结构。

1 试验与方法

1.1 试验材料

试验试样为 GH4169 镍基高温合金工件，其主要

化学成分如表 1 所示。工件尺寸为 20 mm×20 mm×2 
mm。试验前对工件待加工表面进行打磨抛光、超声水洗。

1.2 试验步骤

1.2.1 电化学测试

由于 GH4169 是由多种元素组成的复杂合金，在不

同溶液中的电化学溶解特性也不尽相同，有必要通过极

化曲线测试探究合金在不同溶液中的溶解特性，并优选

电解液，具体试验参数如表 2 所示。使用电化学工作站

CHI604E（CH Instruments）进行极化曲线测试，采用三

电极体系，铂片为对电极 （CE），饱和甘汞电极为参比电

极 （RE），GH4169 工件为工作电极 （WE）。
1.2.2 射流电解加工微坑结构

射流电解加工试验装置如图 1 所示。该装置由三

轴运动控制系统、电解液供应装置和电源供给装置组

成。加工电源为可编程直流电源 IT6122（ITECH），可

输出加工电压为 0 ~ 30 V。GH4169 工件连接加工电源

正极以形成工件阳极。射流引液装置如图 2 所示，金属

喷嘴通过夹具固定于中空电解液管下方，并与加工电源

负极相连作为工具阴极。金属喷嘴 （工具阴极）材质为

304 不锈钢，其内径为 230 μm，外径为 450 μm。

GH4169 是高硬度的难加工材料，进行射流电解加

工时，若电压选择不当，将导致无法持续破坏工件表面

的钝化膜进而无法去除材料，因此优选加工电压十分重

要。射流电解加工中射流速度影响着电解回路的稳定

和电解产物的及时排出，因此射流速度是十分重要的影

响因素。本文探究了不同加工电压和射流速度对微坑

表 1 GH4169 镍基高温合金的化学成分（质量分数）

Table 1 Chemical composition of GH4169 nickel-based superalloy
               (mass fraction) % 

C Si Mn S P Ni Cr Al

0.038 0.16 0.12 0.0010 0.010 52.75 17.96 0.55

Cu Co Ti Mo Nb B Ta Fe

0.022 0.018 1.09 3.05 5.13 0.0020 0.010 余量

表 2 极化曲线测试电解液选择

Table 2 Electrolyte selection for polarization curve test

电解液 质量分数/% 温度/℃ 

H2SO4 溶液 10 20

NaCl 溶液 10 20

NaNO3 溶液 10 20

NaOH溶液 10 20

图 1 射流电解加工试验装置示意图

Fig.1 Schematic diagram of the experimental setup of jet 
electrochemical machining
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加工的影响，试验参数如表 3 所示，并以优选工艺参数

加工微坑阵列。

1.3 试验结果表征

用扫描电镜 Merlin Compact（Carl Zeiss NTS GmbH）

观察加工后微坑的表面形貌。用超景深三维显微镜

VHX–2000（Keyence）测量加工后微坑的深度和直径，

观察其三维形貌。

2 结果与讨论

2.1 电化学测试

测试了 GH4169 镍基高温合金在 4 种溶液的静水

状态下 –1~3 V 的极化曲线，结果如图 3 所示，4 种溶液

中的极化曲线都可观察到从活性溶解区到钝化区、过渡

区，再至过钝化区的 4 个区域。

从图 3 中可得到合金在 4 种溶液中的钝化电流密

度 i1、钝化电位 E1、过渡钝化电位 E2 和钝化区电位范围

ΔE12 等电化学参数都有明显差别，具体数值如表 4 所

示。钝化区电位范围 ΔE12 描述了合金在相应溶液中表

面形成钝化膜的稳定性，其值越大，表明形成的钝化膜

越稳定 [20]。钝化电流密度 i1 表明了合金在相应溶液中

的耐腐蚀性强弱，其值越大，表明形成的钝化膜越不稳

定，合金耐腐蚀越低 [21]。

在钝化区，合金在 NaOH 溶液中的钝化电流密度

最大，钝化区电位范围最小，表明在 NaOH 溶液中形成

的钝化膜最不稳定，不足以对合金起保护作用。合金

在 H2SO4 溶液中的钝化电流密度和钝化区电位范围都

仅次于 NaOH 溶液，表明在 H2SO4 溶液中的钝化膜也

极不稳定。合金在 NaNO3 溶液中的钝化区电位范围明

显大于在 NaCl 溶液中的钝化区电位范围，表明合金在

NaNO3 溶液中形成的钝化膜最稳定。

在过渡区，合金表面的钝化膜开始破裂，材料开始

发生溶解。在 NaNO3 溶液中的过渡钝化电位 E2 要明

显大于在 NaCl 溶液中的过渡钝化电位 E2，这表明合金

在 NaNO3 溶液中比在 NaCl 溶液中更耐腐蚀。其主要

原因为 Cl– 是一种比较活跃的离子，能以强大的活化能

破坏合金表面的钝化膜，而 NO3
– 是一种钝化性离子，对

钝化膜的破坏性不强，从而钝化膜对合金起到有效的保

护作用 [22]。

当电位大于过渡钝化电位 E2 时进入过钝化区。在

过钝化区，钝化膜完全破裂，材料迅速溶解。在 NaNO3

溶液中，电流密度急剧增加，加工区域材料完全溶解，而

未加工区域由于钝化膜稳定，保护作用强，杂散腐蚀少。

因此，相比而言，优选 NaNO3 溶液作为射流电解加工的

电解液。

表 3 射流电解加工微坑试验参数

Table 3 Experimental parameters of micro-pits in jet electrochemical 
machining

试验参数 值或变量

加工电压/V 10，15，20，25，30

射流速度/（m/s） 4，6，8，10

加工间隙/μm 200

加工时间/s 15

表 4 GH4169 镍基高温合金在不同溶液中的电化学参数

Table 4 Electrochemical parameters of GH4169 nickel-based 
superalloy in different electrolytes

电解液
钝化电流密度
i1/（μA/cm2）

钝化电位
E1/mV

过渡钝化
电位 E2/mV

钝化区电位
范围ΔE12/mV

H2SO4 溶液 519.8 –137 1018 1155

NaOH溶液 4101 238 441 203

NaNO3 溶液 41.3 –298 1161 1459

NaCl 溶液 41.93 –281 1051 1332

图 2 射流引液装置实物图

Fig.2 Physical drawing of the jet drainage device

夹具 金属喷嘴（工具阴极）

引电导线
中空
电解
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图 3 GH4169 镍基高温合金在不同溶液中的极化曲线

Fig.3 Polarization curves of GH4169 nickel-based superalloy in 
different electrolytes
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2.2 工艺参数对射流电解加工微坑的影响

2.2.1 加工电压的影响

以质量分数 10% 的 NaNO3 溶液为电解液，在射流

速度 6 m/s 下探究加工电压对射流电解加工微坑的影响。

不同加工电压下微坑深度和直径的变化，如图 4（a）所示，

随着加工电压的增大，微坑深度和直径均增大，但 25~30 
V 微坑深度和直径的增量均有所减小。不同加工电压下

微坑深径比的变化，如图 4（b）所示，随着加工电压的增

大，微坑深径比也增大，但25~30 V微坑深径比有所减小。

主要原因为，随着加工电压的增大，电流密度增大，

材料去除率增加，微坑深度、直径和深径比也逐渐增大。

但随着加工电压继续增大，微坑深度继续增加，加工间

隙也继续增大，如当加工电压增大至 30 V 时，随着微坑

深度越来越大，微坑边缘的电流密度大于微坑底部，从

而使微坑直径方向的溶解速率大于深度方向溶解速率，

导致深径比有所减小，加工精度降低。当加工电压为

25 V 时，微坑深径比大，加工精度高。因此，优选 25 V
的加工电压进行射流电解加工微坑。

2.2.2 射流速度的影响

在 25 V 的加工电压下，探究了射流速度对电解加

工微坑的影响。不同射流速度下微坑深度和直径的变

化，如图 5（a）所示。不同射流速度下微坑深径比的变

化，如图 5（b）所示。随着射流速度的增加，微坑深度、

直径和深径比均增大。其主要原因为，射流速度从 4 m/s
增至 10 m/s，电解回路逐渐趋于稳定，不存在短路的情

况，加工过程更加稳定，传质增强；且定域性越来越好，

电解液束将电场限定在更加集中的范围内，电场与流场

耦合作用增强，电导率增大，从而材料去除率增加，微坑

深度、直径和深径比均增大。且在 10 m/s 的高流速下，

加工产物冲刷排出及时，产物黏附问题得到显著改善，

加工过程稳定，加工区域阻力小，从而材料去除率大，加

工精度高。故以 10 m/s 的射流速度进行射流电解加工

时，可以更高加工精度成形微坑结构。图 6 所示为加工

电压 25 V、射流速度 10 m/s 下微坑三维形貌，用激光共

聚焦显微镜 OLS5100（Olympus）测量微坑内部面粗糙

度 Sa 为 0.874 μm。

图 4 不同加工电压下微坑深度、直径和深径比

Fig.4 Depth, diameter, and aspect ratio of micro-pits under different 
processing voltages
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Fig.5 Depth, diameter, and aspect ratio of micro-pits under different 
jet velocities
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2.3 微坑阵列结构的加工

以加工电压 25 V、射流速度 10 m/s 加工出 5×5 的

微坑阵列结构，相邻两微坑间距为 1500 μm，共计 25 个

微坑，如图 7 所示。微坑阵列结构深径比柱状分布，如

图 8 所示。微坑阵列结构深度、直径和深径比一致性较

好，平均深度为 220.276 μm，深度标准偏差为 3.741 μm；

平均直径为 585.692 μm，直径标准偏差为 3.609 μm；平

均深径比为 0.376，深径比标准偏差为 0.004372。

3 结论

本研究测试了 GH4169 镍基高温合金在 NaNO3、

NaCl、H2SO4、NaOH 溶液中的极化曲线，探究了加工电

压、射流速度对射流电解加工微坑的影响，优选出电解

液和工艺参数，加工出精度高、一致性好的微坑阵列结

构。得出如下结论。

（1）在极化曲线测试中，GH4169 在 NaOH 溶液中

形成的钝化膜最不稳定，在 H2SO4溶液中仅次于 NaOH
溶液，同样钝化膜极不稳定。在 NaNO3 溶液中形成的

钝化膜最稳定，故优选 NaNO3 溶液作为射流电解加工

的电解液。

（2）加工电压对射流电解加工微坑的影响表现为，

随着加工电压的增大，微坑深度和直径均增大，但增至

30 V 深径比有所减小。加工电压为 25 V 时，微坑深径

比大，加工精度高。

（3）射流速度对射流电解加工微坑的影响表现为，随

着射流速度的增大，微坑深度、直径和深径比均明显增大。

以 10 m/s 的射流速度进行射流电解加工时，电解回路稳定

且传质较好，加工产物排出及时，可高精度成形微坑结构。

（4）优选工艺参数，以加工电压 25 V、射流速度 10 
m/s 加工出精度高、深径比一致性好的微坑阵列结构，其

平均深径比为 0.376，深径比标准偏差为 0.004372。
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螺栓根部圆角滚压的残余应力分布及参数优化研究*

刘婧颖1，2，李浩楠3，徐 昊1，2，杨知硕1，2，赵彦伟1，2，白清顺3

（1. 天津市紧固连接技术企业重点实验室，天津 300300；
2. 航天精工股份有限公司，天津 300300；

3. 哈尔滨工业大学，哈尔滨 150001）

[ 摘要 ] 面向高精度钛合金螺栓滚压工艺参数选择的难题，建立了螺栓根部圆角滚压的有限元仿真模型，研究了螺

栓根部圆角滚压后残余应力的分布规律，分析了滚压速度、滚压时间、摩擦系数、涂层厚度及滚压力对残余应力分布

的影响，获得了优选的滚压工艺参数组合。同时，在仿真结果的基础上，以根部圆角滚压残余应力积分中值最小为目

标，建立了滚压强化工艺参数及残余应力的优化数学模型，获得了优化后的高精度螺栓根部圆角滚压强化工艺参数，

并进行了有限元仿真和试验验证。研究结果为高精度螺栓的圆角滚压强化工艺提供理论指导和技术支撑。

关键词： 滚压强化；根部圆角；残余应力；参数优化；螺栓

Research on Residual Stress Distribution and Parameter Optimization After Rolling at 
Root Fillet of Bolt

LIU Jingying1, 2, LI Haonan3, XU Hao1, 2, YANG Zhishuo1, 2, ZHAO Yanwei1, 2, BAI Qingshun3

(1. Tianjin Key Laboratory of Fastening Technology, Tianjin 300300, China;
2. Aerospace Precision Products Inc., Ltd., Tianjin 300300, China;

3. Harbin Institute of Technology, Harbin 150001, China)

[ABSTRACT]  Facing the issue of selecting rolling process parameter for high-precision titanium alloy bolts, the finite 
element simulation model is built for the rolling at root fillet of bolt. The distribution law of residual stress at root fillet 
of bolt after rolling is studied. The effects of rolling speed, processing time, friction coefficient, coating thickness and 
rolling force on the distribution of residual stress are analyzed and the optimal choice of rolling parameters is obtained. 
Moreover, targeting on the goal of minimizing the median integral of residual stress in root fillet rolling, the mathematical 
model of rolling parameters and residual stress is established in accordance with the simulation results. The optimal process 
parameters of rolling strengthening for the root fillet of high-precision bolt are obtained through parameter optimization. 
Moreover,  the finite element simulation and experimental verification are carried out to validate the optimal results. The 
research results can offer theoretical guidance and technical support for the fillet rolling strengthening technology of high-
precision bolts.
Keywords: Rolling strengthening; Root fillet; Residual stress; Parameter optimization; Bolt
DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2024.18.060
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紧固件作为一种重要的通用基础件，在工业中具有

举足轻重的作用，特别是在航空航天领域，无论是飞机

的连接装配还是飞行器部段之间的连接，都需要使用大

量的紧固件 [1–2]。然而，由于极端使用环境及条件的影响，

航空航天领域使用的紧固件在多种复杂载荷的作用下，

经常面临发生失效的风险，严重威胁飞行器的安全 [3]。

为了改善螺栓等紧固件的性能，需要在紧固件表层引入

残余压应力，实现紧固件表层性能的强化 [4]。表面滚压

工艺是实现螺栓表面强化、提高其疲劳寿命的重要技术

途径。Wu 等 [5] 对近净成形叶片进行了超声滚压工艺

研究，结果表明，经过滚压后叶片表面形成了一定深度

的残余应力层，表明滚压加工可以通过引入残余压应力

改善构件力学性能。对于螺栓而言，其头杆连接处在轴

向拉压载荷作用下容易发生破坏。刘福超等 [6] 以构件

滚压后的残余应力为主要研究对象，根据有限元仿真结

果分别分析了滚压力、滚针半径、摩擦系数、滚压道次和

滚压速度对残余应力分布的影响，揭示了滚压工艺参数

和残余应力变化情况的对应关系。Zhang 等 [7] 以仿真

和试验相结合的方法研究了杯型构件滚压时摩擦系数

和滚子半径等参数对滚压效果的影响，确定了满足加工

要求的滚压工艺参数。虽然针对表面滚压工艺的研究

取得了一定的成果，但是目前针对高精度钛合金螺栓根

部圆角的滚压技术，还存在残余应力分布状态不明晰，

加工实践中工艺条件仍采用试错法，缺乏有效的工艺参

数理论指导等问题。

本研究针对高精度螺栓实际生产中面临的上述问

题，以 TC4 钛合金高精度沉头螺栓为研究对象，开展根

部圆角滚压强化的残余应力分布及参数优化研究，建立

了滚压强化工艺有限元模型，分析了螺栓根部圆角滚压

强化工艺对残余应力分布的影响规律，并基于仿真结果

和改进优化算法完成了滚压工艺参数的优化，为提高螺

栓的圆角滚压强化工艺效果奠定理论基础。

1 螺栓根部圆角滚压强化的模型

本研究中的高精度沉头螺栓材料为 Ti–6Al–4V 钛

合金 （TC4），其头杆连接处有半径为 0.6 mm 的过渡圆

角。图 1 所示为螺栓根部圆角滚压强化工艺的示意图。

在进行螺栓根部圆角滚压强化时，需要在滚压的螺栓根

部圆角位置附近安装 3 个滚轮，滚轮转动并向螺栓的中

心进给，对螺栓根部施加一定的滚压力。经过一定时间

的滚压操作，滚轮退回到原始位置，即完成一次对螺栓

根部圆角的滚压加工。

为了分析滚压工艺参数对高精度螺栓根部圆角残

余应力的影响，建立了螺栓根部圆角滚压强化的有限元

仿真模型。模型中滚轮发生转动和进给运动，而滚压螺

栓只发生转动，并产生塑性变形。为了保证有限元仿真

的收敛性，考虑到滚压强化所使用的滚轮相较于被加工

螺栓有更高的强度及刚度，分析时将滚轮视作刚体。

根据螺栓实体零件的尺寸及形状建立其三维模型。

因为研究主要关注螺栓根部圆角处的残余应力，故只截

取圆角附近约 5 mm 范围的区域进行建模，如图 2 所示。

滚压强化过程有限元仿真采用 ABAQUS 软件显式动力

学分析方法，按照滚压加工时滚轮进给、滚压以及卸载

3 个分析步进行仿真。由于螺栓根部圆角及滚轮间需

要设置相互作用属性，定义滚轮与螺栓根部圆角受滚压

区域为面面接触，相互作用滑移为有限滑移。对螺栓及

滚轮设置相应的运动边界条件，限制螺栓只能绕其中心

轴旋转，而滚轮既可以在水平面上沿直线向螺栓中心进

给，又能绕其自身的中心轴旋转，由此达到滚压加工的

效果。滚压力施加在滚轮中心，方向指向螺栓中心。仿

真中对螺栓圆角附近的网格进行细化，且全部采用结构

网格进行分析。螺栓的基体及滚轮网格单元类型使用

C3D8R 单元；对于具有表面涂层的螺栓，其根部圆角区

域定义蒙皮并使用 M3D4R 单元。

根据对疲劳断裂螺栓头杆连接处的断口形貌长期

的观察分析可知，其疲劳源一般位于根部圆角表面或表

面附近的位置，且裂纹会随着交变载荷的施加不断向螺

栓中心延伸。因此需要重点研究滚压强化后螺栓根部

圆角表面至中心一定距离内的残余应力分布情况。为

了表征某一种滚压工艺条件下螺栓根部圆角处残余应

力的分布情况，制定了螺栓根部圆角强化仿真的残余应

力提取路径，如图 3 所示。首先在螺栓模型的一个截面

上，取螺栓径向 3 个等分角度的路径作为该截面上的应

图 1 螺栓根部圆角滚压强化工艺的示意图

Fig.1 Schematic diagram of rolling strengthening process at root 
fillet of bolt

 

螺栓

滚压力
滚轮

图 2 螺栓根部圆角的模型

Fig.2 Model of root fillet of bolt
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力提取路径，如图 3（a）所示。而对每个螺栓模型在根

部圆角的上、中、下轴向 3 个位置的截面各取一条路径

（Path–1，Path–2 和 Path–3）计算其残余应力，如图 3（b）
所示。为了获得可靠而准确的仿真结果，分析每个螺栓

模型中 9 条路径的残余应力，并计算其平均值，实现对

残余应力的综合评价。

工程上常用基于试验数据的 Johnson– Cook 模型作为

描述金属材料特性的本构模型，其形式简单，引入了材料

的应变强化、应变率强化及热软化参数，如式 （1）所示。

� �
�
�eq � � ��

�
�

�

�
� �[ ] ln [ ( ) ]*A B C Tn m1 1

0





 （1）

式中，σeq 为等效应力；A 为屈服强度系数；B 为应变强

化系数；C 为应变速率强化系数；m 为软化指数；n 为硬

化指数；ε为等效塑性应变；ε为等效塑性应变率；ε0为参

考应变率；T *=（T' – Ta）/（Tmelt – Ta），T' 为温度，Ta 为环

境温度，Tmelt 为熔点温度。

本文研究的高精度螺栓材料为 TC4 钛合金，组织

类型是密排六方结构和体心立方结构的混合体。采用

Johnson– Cook 模型可以分析 TC4 钛合金在不同应变率

下的力学行为 [8]。因此，在螺栓根部圆角滚压的有限元

仿真中采用该模型描述螺栓材料的塑性行为。TC4 钛

合金材料参数及 Johnson– Cook 本构模型的参数分别如

表 1 和表 2 所示 [9–10]。

2 螺栓根部圆角滚压强化仿真

2.1 仿真条件设置

结合螺栓根部圆角滚压强化工艺的实际情况，对滚

压速度、滚压时间、摩擦系数、涂层厚度和滚压力进行分

析，研究其对滚压强化后的圆角残余应力分布的影响。

其中，摩擦系数的变化反映了不同的螺栓表面滚压润滑

情况。对 5 个加工工艺参数设置约束范围，其中滚压速

度 v（r/min）∈[400，500]，滚压时间 t（s）∈[1.5，2.5]，摩
擦系数 f∈[0.1，0.5]，涂层厚度 T（μm）∈[0，20]，滚压力

F（N）∈[588，784]。每个参数分别设置 5 个水平，得到

表 3 所示的因素水平表。滚压仿真设计出表 4 所示的

L25（56）正交参数表，按照工艺参数组合进行 25 组仿真。

在研究圆角残余应力分布规律时，为了更好地反映

一定深度范围内圆角残余应力的平均分布情况，需要对

残余应力积分中值进行研究，其计算过程如式（2）所示。

S
S l

l

l

a

d

� �0  （2）

式中，Sa 为残余应力积分中值；Sd 为沿螺栓半径方向上

各处的残余应力值；l 为所研究的残余应力分布区间长

度，本文中取 1/3 螺栓半径长度。正交仿真分析的对象

即为上述残余应力积分中值。

2.2 基于正交分析方法的圆角滚压强化仿真

2.2.1 圆角残余应力的分布规律

以残余应力积分中值 Sa 为研究对象，得到使其取

最小值的滚压加工参数组合，并获得滚压圆角表面的残

余应力云图和残余应力沿螺栓半径随距离变化的曲线。

表 3 滚压工艺参数因素水平 
Table 3 Factor levels of rolling process parameters

水平
滚压速度/
（r/min）

滚压时间/
s

摩擦
系数

涂层厚度/
μm 

滚压力/
N

1 400 1.5 0.1 0 588

2 425 1.75 0.2 5 637

3 450 2 0.3 10 686

4 475 2.25 0.4 15 735

5 500 2.5 0.5 20 784

图 3 螺栓根部圆角强化仿真的残余应力提取路径

Fig.3 Extraction paths of residual stress in root fillet strengthening 
simulation of bolt

（b）螺栓轴向圆角处的路径

Path-1
Path-2
Path-3

（a）沿螺栓截面径向的路径

表 2 Johnson– Cook 模型参数 [10]

Table 2 Johnson– Cook model parameters[10]

A/MPa B/MPa C m n

874 583 0.003 0.95 0.316

表 1 TC4 的材料参数 [9]

Table 1 Material parameters of TC4[9]

密度/
（kg/m3）

弹性模
量/MPa

泊松
比

比热 /
（J/（kg·K））

热膨胀系
数/（10–6/K）

热传导率/
（W/（m·K））

4.4×103 109×103 0.34 611 10 6.8
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图 4 所示为典型的螺栓根部圆角表面及内部残余应力

分布情况，其中横坐标为对应点到螺栓表面距离与半径

长度之比。在计算平均残余应力时，圆角上、中、下的平

均残余应力由螺栓的 3 个径向角度等分路径对应计算

得出，最终的平均残余应力为 9 个路径的平均值。结合

其余各组仿真结果，螺栓根部圆角残余应力分布曲线变

化趋势大致呈现以下规律：在圆角表面的残余应力数值

最小，即产生最大残余压应力。随着到圆角表面距离的

增加，残余应力数值逐渐增大，在某点处出现转折，残余

应力在该点先减小后增大，最终残余应力的大小基本保

持不变，在较小的取值范围内波动。此外，在圆角中部到

表面一定距离内往往可以取得更小的残余应力；圆角上

部在距离表面一段距离后出现了残余拉应力区域；而圆

角下部残余应力的变化情况较为剧烈，无明显单调性。

螺栓根部圆角被滚压的过程中，其表面附近的材料

经历了弹性压缩变形、塑性变形和弹性恢复 3 个阶段。

材料在弹性压缩阶段后会随着滚轮载荷的施加逐渐达

到屈服，进而发生塑性变形。螺栓材料的塑性变形将成

为其滚压加工后残余压应力的主要诱因。随着滚压过

程的进行，滚压载荷将不再对已加工区域发生作用，区

域内距离圆角表面较近的材料弹性变形恢复，同时挤压

过程中局部材料也会产生拉伸效应，引起内部拉伸变

形，因此会出现残余拉应力区域。此外，螺栓根部圆角

平均残余应力随着到圆角表面距离的变化规律与 TC4
钛合金拉伸试验的结果具有一定的相似性 [11–12]。出现

这种相似性的原因在于，螺栓根部圆角滚压过程从微观

时间尺度上看实际上是对材料施加载荷和卸去载荷的

过程，并且表面材料的应变在滚压中向螺栓内部传递。

螺栓钛合金材料沿径向不同的材料形变，反映了滚压作

用下不同载荷作用时刻的材料形变特征。在材料应变

率一定的情况下，加载时间与材料应变以及残余应力存

在着显著的对应关系。

螺栓根部圆角的上、中、下 3 部分 （Path–1，Path–2
和 Path–3）残余应力分布规律存在差异，是由于滚轮对

圆角的接触作用区域主要集中在圆角中部，该区域在较

大载荷的直接作用下产生了较大的残余压应力；而因为

圆角上部直径较中部略大，且受滚轮直接滚压的作用较

表 4 圆角滚压强化仿真正交参数 
Table 4 Orthogonal parameters for fillet rolling strengthening 

simulation

序号
滚压速度v/
（r/min）

时间t/
s

摩擦
系数 f

涂层厚度/
μm

滚压力
F/N

误差
因素

1 400 1.5 0.1 0 588 1

2 400 1.75 0.2 5 637 2

3 400 2 0.3 10 686 3

4 400 2.25 0.4 15 735 4

5 400 2.5 0.5 20 784 5

6 425 1.5 0.2 10 735 5

7 425 1.75 0.3 15 784 1

8 425 2 0.4 20 588 2

9 425 2.25 0.5 0 637 3

10 425 2.5 0.1 5 686 4

11 450 1.5 0.3 20 637 4

12 450 1.75 0.4 0 686 5

13 450 2 0.5 5 735 1

14 450 2.25 0.1 10 784 2

15 450 2.5 0.2 15 588 3

16 475 1.5 0.4 5 784 3

17 475 1.75 0.5 10 588 4

18 475 2 0.1 15 637 5

19 475 2.25 0.2 20 686 1

20 475 2.5 0.3 0 735 2

21 500 1.5 0.5 15 686 2

22 500 1.75 0.1 20 735 3

23 500 2 0.2 0 784 4

24 500 2.25 0.3 5 588 5

25 500 2.5 0.4 10 637 1

图 4 典型螺栓根部圆角表面及内部残余应力分布情况

Fig.4 Distribution of residual stress on root fillet surface and inside 
of a typical bolt

（a）圆角表面残余应力云图

残余应力/MPa
+5.084e+02
+2.908e+02
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-3.621e+02
-5.798e+02
-7.974e+02
-1.015e+03
-1.233e+03
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-1.668e+03
-1.886e+03
-2.103e+03

（b）圆角内部半径方向上的残余应力

残
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小，滚压后其内部的压应力不足以完全抵消圆角上部产

生的拉应力，因此出现了残余拉应力区域；而圆角下部

则因为直径较小，在实际滚压加工过程中并没有全程受

到滚轮的直接作用，故只呈现圆角中部残余应力部分区

间的分布特征。

2.2.2 圆角滚压强化仿真结果的正交分析

经过对 25 组数据的仿真分析，采用正交方法优选

滚压加工参数组合为：滚压速度 475 r/min、滚压时间 2 
s、摩擦系数 0.1、涂层厚度 15 μm、滚压力 637 N。为探

究各工艺参数对残余应力积分中值影响程度，对正交仿

真结果进行极差分析。圆角滚压残余应力积分中值正

交仿真结果的极差分析如表 5 所示，其中 ki 为同一参数

水平下的平均结果，R 为各参数的极差。

经分析可知，对于残余应力积分中值，影响程度最

大的因素是摩擦系数，影响程度最小的为涂层厚度，其

影响程度远小于误差因素，其余工艺参数影响程度由大

到小排列顺序为滚压时间、滚压力及滚压速度。值得注

意的是，涂层厚度对沿螺栓半径方向某一段距离内平均

残余应力的大小几乎没有影响，因此考虑平均残余应力

分布情况时可以忽略螺栓表面涂层厚度这一因素。

3 圆角滚压强化工艺的参数优化

3.1 工艺参数优化的数学模型

对螺栓根部圆角的滚压工艺参数进行优化，需要建

立以工艺参数为变量的残余应力数学模型。一般情况

下多元二次函数可以较准确地描述变量之间的关系，基

于这一前提使用回归分析方法建立该数学模型。然而，

考虑到仿真结果数据不满足等方差假定，因此采用加权

回归分析的方法进行分析。权重取估计值平方的倒数，

迭代两次，在 Minitab 数据分析软件中可以得到残余应

力的回归公式，即

Sa = 0.096v – 428t + 106f + 9.27F – 0.00037v2 + 51t2 – 
   33f  2 – 0.0509F 2 + 0.441vt – 0.334vf – 0.00755vF – 
      47.9tf + 0.514tF + 0.65fF （3）

在极差分析中发现涂层厚度对残余应力平均大小

的影响可以忽略， 因此在建立数学模型时对于涂层厚

度项不予考虑。

根据数学模型的特点，本文采用约束优化问题的复

合形法进行求解。针对一般的凸规划问题，复合形法易

获得全局最优解。然而，分析前述构建的残余应力 – 工

艺参数模型，发现残余应力目标函数为非凸函数，优化

求解过程中可能会陷入局部最优解。因此需要对传统

的复合形法进行改进，使优化结果为全局最优点。改进

复合形法的实现原理可以表述为：在边界条件约束的

范围内取一定数量的初始点，针对不同初始点分别应用

复合形法进行优化，最终在所有优化结果当中选择最

优点作为全局最优解。改进复合形法的优化算法使用

MATLAB 软件编写，其流程框图如图 5 所示。

3.2 工艺参数优化的计算结果及仿真验证

采用改进复合形法以残余应力积分中值取最小，即

残余压应力最大为目标进行参数优化，获得了优化的滚

表 5 残余应力积分中值极差分析 
  Table 5 Range analysis of integral median of residual stress MPa 

参数 滚压速度 滚压时间 摩擦系数 涂层厚度 滚压力

k1 – 84.2384 – 76.2409 – 58.4923 – 79.7028 –81.0915

k2 – 80.4832 – 82.6214 – 69.1773 – 81.9652 –80.3492

k3 – 75.5858 – 84.2703 – 71.8956 – 80.0951 –76.1529

k4 – 85.1211 – 87.6510 – 98.5907 – 81.3464 –79.9597

k5 – 79.0257 – 73.6707 – 106.298 – 81.3446 –86.9009

R 9.5353 13.9809 47.8057 2.2622 10.7480
图 5 改进复合形法的流程图

Fig.5 Flowchart of improved complex method
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压工艺参数及残余应力积分中值 Sa。优化后的滚压工

艺参数组合为滚压速度 400 r/min、滚压时间 2.5 s、摩擦

系数 0.5、滚压力 588 N。采用改进复合形法优化获得

的螺栓表面残余压应力为 – 124.615 MPa。
利用上述优化后的螺栓根部圆角滚压强化工艺参

数进行有限元仿真验证。有限元仿真验证获得的表面

残余应力云图及残余应力沿螺栓半径随距离比变化的

曲线如图 6 所示，其中圆角上、中、下的平均残余应力由

螺栓的 3 个径向角度等分路径对应计算得出，最终的平

均残余应力为 9 个路径的平均值。在滚压圆角附近存

在显著的残余压应力作用区，而且通过比较前述正交仿

真的残余应力云图可知，残余压应力作用区相对均匀，

如图 6 （a）所示。从图 6（b）优化后圆角内部半径方向

上的残余应力变化曲线可知，拉应力区域有所减少，平

均残余压应力增加。

使用优化后的滚压强化工艺参数，仿真所得到的平

均残余应力值为 –127.315 MPa。对于以残余应力积分

中值为目标的优化结果，优化值与有限元仿真值仅存在

2.12% 的误差，且残余应力值小于所有经过仿真参数组

合的结果，优化的效果较为显著。因此，使用残余应力

积分中值作为圆角滚压强化工艺参数优化的目标是可

行的，能够有效表征螺栓根部圆角滚压强化的残余应力

状态。优化所获得的工艺参数和最大残余压应力将为

螺栓根部圆角的滚压工艺提供理论依据。

3.3 工艺参数优化结果的试验验证

采用上述优化后的滚压工艺参数，在自动圆角滚

压机床 FR–FX2–AC（英国阿斯顿技术有限公司）上

对高精度钛合金沉头螺栓进行滚压试验。螺栓采用

A6×22–T，材料为钛合金 Ti–6Al–4V。图 7 为滚压后螺

栓外观及根部圆角局部光学显微镜图像。结果表明，螺

栓根部圆角滚压后表面光滑平整，无明显的裂纹或其他

缺陷，整体滚压质量较高，间接验证了滚压工艺参数优

化的有效性。

4 结论

本文对 TC4 钛合金高精度沉头螺栓根部圆角滚压

强化工艺进行数值仿真和参数优化研究，获得圆角残余

应力的分布规律，构建了工艺参数优化的数学模型，获

得了优化后的工艺参数，并采用有限元仿真和试验进行

了验证。主要结论如下。

（1）螺栓根部圆角滚压强化后，残余应力分布表现

为规律性特征。残余应力积分中值可以有效地描述滚

压后螺栓根部圆角内的残余应力。通过对螺栓根部圆

角滚压强化后残余应力积分中值的影响分析，得到了关

键滚压参数对残余应力积分中值由大到小排列顺序，即

摩擦系数、滚压时间、滚压力、滚压速度及涂层厚度。

（2）以螺栓根部圆角残余应力积分中值数值最小，

即残余压应力最大为目标，使用改进复合形法完成了参

数优化，并采用仿真和试验验证了优化参数的有效性。

所获得的优化参数为滚压速度 400 r/min、滚压时间 2.5 
s、摩擦系数 0.5、滚压力 588 N。
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图 6 优化后表面及内部残余应力的分布情况

Fig.6 Distribution of surface and internal residual stress after 
optimization

（b）圆角内部半径方向上的残余应力

（a）圆角表面残余应力云图
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渗碳热处理后18CrNiMo7 – 6合金钢表面变质层J – C
损伤失效参数研究*

陈 雷1，张建伟2，王冰冰2

（1. 郑州大学机械与动力工程学院，郑州 450001；
2. 郑州大学力学与安全工程学院，郑州 450001）

[ 摘要 ] 合金钢在经过渗碳热处理后会在表面形成变质层。在表面变质层内，材料的力学性能沿深度方向发生变化。

针对渗碳热处理后的 18CrNiMo7 – 6 合金钢的表面变质层，提出了确定 Johnson – Cook 损伤参数分层测试方法。通

过对材料变质层进行分层线切割，得到不同变质层深度下的薄板试样；为获得不同应力三轴度下的拉伸结果，预制

了不同断裂方向的拉伸剪切试样，通过试验与仿真相结合的方法，确定了考虑应变累积效应的应力三轴度并测定了

材料失效应变与应力三轴度的关系；采用宽脉冲拉伸系统测定了拉伸试样的失效应变与应变率的关系。研究结果表

明，同一层材料的失效应变随应力三轴度的增大而减小，在同一应力三轴度水平下，失效应变随层深增大而增大；不

同层深处的试样均具有明显的应变率弱化效应，且在同一应变率水平下，失效应变随层深增大而增大；基于测量参

数的拉伸过程数值仿真与试验数据的对比验证了所测定参数的准确性。

关键词： 渗碳热处理；18CrNiMo7–6合金钢；表面变质层；Johnson–Cook损伤模型；数字图像相关技术

Study on J – C Failure Parameters of Surface-Modified Layer of 18CrNiMo7 – 6 Alloy Steel After 
Carburizing Heat Treatment

CHEN Lei1, ZHANG Jianwei2, WANG Bingbing2

(1. School of Mechanical and Power Engineering, Zhengzhou University, Zhengzhou 450001, China;
2. School of Mechanics and Safety Engineering, Zhengzhou University, Zhengzhou 450001, China)

[ABSTRACT] After carburizing heat treatment, a modified layer forms on the surface of alloy steel, within which 
the mechanical properties of the material change along the depth direction. In this paper, a delamination test method for 
measuring Johnson– Cook damage parameters is proposed for the surface modification layer of 18CrNiMo7–6 alloy steel 
after carburizing heat treatment. Thin plate samples with different metamorphic layer depths were obtained by wire-
electrode cutting from the modified layer of the material. In order to obtain tensile results under different stress triaxiality, 
this work prefabricated  tensile shear specimens with different fracture directions, and determined the stress  triaxiality 
considering the cumulative effect of strain through combination of experimental and simulation methods. In addition, the 
relationship between material failure strain and stress triaxiality was measured and the relationship between failure strain 
and strain rate of tensile specimens was measured using a wide pulse tensile system. The results show that the failure strain 
of a material in the same layer decreases with the increase of stress triaxiality, and at the same stress triaxiality level, the 
failure strain increases with the increase of depth. The samples at different layer depths had significant strain rate weakening 
effects, and at the same strain rate level, the failure strain increased with the increase of layer depth. Based on the measured 
parameters, a numerical simulation of the tensile process was conducted and compared with the experiment to verify the 

* 基金项目：国家自然科学基金 （12202424，U1804254）；河南省重大科技专项 （201400211200）。
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有限元方法是预测材料失效行为的有效手段。为了

获得较为精准的结果，需要对材料的损伤模型中的参数

进行准确测定 [1]。目前常用的损伤模型有GTN损伤模型、

Johnson– Cook（J– C）损伤模型、Cockroft– Latham（C– L）
损伤模型等 [2]。其中 J– C 损伤模型由于其成熟的参数

测量方法被广泛应用于描述金属材料的损伤行为，如伍

星星等 [3] 采用考虑应力三轴度损伤的 J– C 失效模型，

成功预测了尖头弹侵彻金属板形成的花瓣型破口形状；

Ullah 等 [4] 基于 J– C 本构模型和 J– C 破坏准则，探究了

铣削零件内的残余应力分布，以及零件服务性能的疲劳

寿命。J– C 损伤模型主要考虑应力三轴度、应变率与温

度对材料损伤的影响，其参数也有多种标定方法。如吴

少洋等 [5] 通过圆棒缺口试样的准静态拉伸试验和有限

元模拟确定了损伤与应力三轴度之间的关系，接着又通

过不同应变率下的拉伸试验与霍普金森拉杆 （SHTB）

冲击试验确定了损伤与应变率之间的关系；Bao 等 [6] 设

计了压缩、拉剪、纯拉伸试样等研究材料损伤与应力三

轴度的关系；门建兵等 [7] 通过相关试验获得了 EFP 材
料 J– C 损伤模型参数并进行了参数验证；Hu 等 [8] 通过

试验获得 45CrNiMoVA 材料的 J– C 损伤模型参数并通

过 SHTB 对比试验验证了参数的有效性。

综上所述，虽然已有一些关于 J– C 损伤模型参数

测定的工作，但针对的均是均质材料。而合金钢材料

在服役前大多要进行渗碳热处理，这会在材料表面形

成一定厚度的表面变质层 [9–10]，即材料表面因碳浓度

不同而造成沿深度方向力学性能的不同，同时其动态

失效参数也会不同。为此，本研究针对工程中广泛应

用的 18CrNiMo7–6 合金钢，就其渗碳热处理后变质层

的 J– C 损伤模型参数的测定开展研究工作，对于评估

18CrNiMo7–6 合金钢构件在渗碳热处理后的动态断裂

行为具有重要的理论研究和工程应用价值。

1 渗碳热处理后表面变质层 J– C 损伤参数的
  获取

渗碳热处理过后的 18CrNiMo7–6 材料，表面会产

生变质层，相较于热处理前的均质材料，材料沿层深力

学性能会有所变化。由于变质层的特殊性，不能采用传

统的圆棒试样，而需要采用薄板拉伸试样来获得在不同

应力三轴度和应变率下的失效应变值。

1.1 J– C 损伤模型

J– C 损伤模型 [11] 的定义为

D �
�

�
�

�
eq

f

 （1）

式中，Δεeq 是等效塑性应变增量；εf 是失效应变，在积分

周期内，累计的损伤参数 D 达到 1 时，材料即失效。其

中 εf 与应力三轴度、应变率和温度有关，具体形式为
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 （2）
式中，D1、D2、D3、D4、D5 是常量，与材料有关；σ* 是应力

三轴度；ε. eq 是试验中的实际应变率；ε. 0 是参考应变率；

T* 是无量纲温度。从式（2）中可以看出，D1、D2、D3 用

于描述应力三轴度与失效应变的关系；D4 用于描述应

变率与失效应变的关系；D5 用于描述温度与失效应变

的关系。

在动态失效类问题的有限元分析中，若材料未发生

明显的温升现象，通常可将参数 D5 忽略。因而限于试

验条件，本文仅对 D1、D2、D3、D4 4 个参数进行测量，未

对 D5 进行测量。

1.2 试验材料与方案

本研究中所选用的材料为渗碳热处理后的

18CrNiMo7–6，其合金钢元素成分如表 1 所示。渗碳热

处理工艺为：首先在 900 ℃的条件下进行渗碳，在碳势

0.3% 的环境下保持 40 min ；然后在碳势 1.15% 的环境

下保持 3 h；最后在碳势 0.85% 的环境下保持 2 h，炉冷至

820 ℃，继续空冷至 650 ℃回火 3 h，再加热至 830 ℃进行

淬火，之后在 180 ℃进行 15 h 的低温回火，工艺曲线见图

1。在渗碳热处理后，对试样进行沿层深方向硬度的测量，

使用 HVW–1000Z 微机全自动显微硬度计测量。采用 
500 g 载荷加载，保荷 10 s，保证每两个压痕之间的间距

为 3 个对角线长度以上，每个试样同一深度下进行 5 次

硬度测量，去掉最大值与最小值，取剩余 3 次的平均值作

表 1 18CrNiMo7–6 合金钢的化学成分 （质量分数）

Table 1 Chemical composition of 18CrNiMo7–6 steel 
            (mass fraction) %

C Si Mn S P Cr Ni Mo Fe

0.21 0.34 0.72 0.004 0.01 1.58 1.4 0.26 余量
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为测量结果，如图 2 所示。可以看出，其硬度值在 2 mm
左右逐渐平稳，因此设定变质层厚度为 0~2 mm。

为了获得不同层深处的失效参数，首先对试样进行

分层，每 0.4 mm 为一层，共划分 5 层。在测取 D1、D2、

D3 时，为了得到不同的应力三轴度试样，采用图 3 所示

的试样进行拉伸试验，不同断裂角度的缺口试样在拉伸

过程中会有不同的应力三轴度，对于平面应力状态的试

样，其初始应力三轴度计算方法如式 （3）所示 [12]。计

算得出 30°、45°、60°、90° 断裂缺口试样的初始应力三轴

度分别为 0.105、0.167、0.236、0.33。

�
�

� �
*
=

sin

sin cos3 3
2 2�

 （3）

用线切割的方法在渗碳热处理后的块状钢材表面

切取薄板试样，对试样表面进行打磨，经三维形貌仪测

量，每一片试样表面粗测度均低于 0.3 μm。接着采用岛

津拉伸试验机对不同层深处的不同应力三轴度的试样

进行单轴拉伸，在试样的表面制作散斑以得到拉伸过程

中的应变值，同时在试样表面标定 20 mm 的距离以得

到拉伸过程中准确的载荷 – 位移曲线。拉伸过程为准

静态拉伸，拉伸速率为 0.2 mm/min。采用非接触式三维

全场应变测量系统 （DIC），根据散斑的位移获得不同应

力三轴度下的试样局部的准确失效应变值。

在拟合 D4 时，对于低应变率拉伸，采用 MTS 万能

试验机进行拉伸；对于高应变率拉伸，本研究采用宽脉

冲动态拉伸系统和 FASTCAM 超高速摄影设备进行动

态拉伸试验，按照 GB/T 30069. 2—2016《金属材料高

应变速率拉伸试验 第 2 部分：液压伺服型与其他类型

试验系统》的相关规定设计试样尺寸，如图 4 所示。为

了保证试验的一致性，不同应变率下的拉伸均采用同样

尺寸的试样。宽脉冲动态拉伸系统示意图如图 5 所示。

通过调整撞击杆的初始撞击速度来改变试样的应变率，

失效应变由超高速摄影机配合 DIC 分析软件获得，拍

摄帧率为 60000 帧/s。

2 试验结果与讨论

2.1 失效应变与应力三轴度的关系

每个工况均拉伸 3 次以保证结果的可靠性。由于

试样过多，本文以 0.4 ~ 0.8 mm 深度处 90° 试样为例，演

示参数提取及拟合过程。在试样拉伸的过程中，由于试

样的塑性变形，应力三轴度是不断变化的，为此，本文用

图 1 渗碳热处理工艺曲线

Fig.1 Carburization heat treatment process curve
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图 2 渗碳热处理后材料沿深度方向的硬度

Fig.2 Hardness of the material along depth after heat treatment
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图 3 不同应力三轴度的试样（mm）

Fig.3 Samples with different stress triaxiality (mm)
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相同的工况对试验过程进行了有限元仿真分析。为保

证仿真的准确性，提取仿真中的载荷位移曲线，与 DIC
软件分析得到拉伸过程中的准确载荷位移曲线进行比

较，通过不断调整仿真中的应力 – 应变值，最终让仿真

与试验的载荷 – 位移曲线重合，提取结果如图 6 所示。

接着提取仿真中的应力三轴度，由于在缺口处试样

的形状突变会产生应力集中 （图 7），本文提取试样中心

单元的应力三轴度随应变 ε的变化值，如图 8 所示。同

时本文选取应力三轴度的平均值作为等效应力三轴度，

这样既考虑到了试样变形对应力三轴度的影响，也考虑

到了应变累积效应对应力三轴度的影响，计算公式如式 
（4）所示 [13–14]，最终得到等效应力三轴度为 0.56。

�
�

� �
�

av

f

d
f* *� �

1

0
 （4）

最后提取试验中试样失效应变，采用 DIC 软件分析

试样每个时刻的应变值，选取断裂时刻的最大应变值作

为失效应变，如图 9 所示。由此即可得到 0.4 ~ 0.8 mm
层深处的材料在应力三轴度为 0.56 时对应的失效应变

为 0.89。得到失效应变与应力三轴度之间的对应值后，

根据式 （2）拟合曲线，此时 D4、D5 参量所在项均视为 1，
即对应力三轴度与失效应变的关系没有影响，最终拟合

曲线如图 10 所示，变质层不同层深处与应力三轴有关

的失效参数如表 2 所示。

图 4 高速拉伸薄板试样（mm）

Fig.4 Sheet specimen for high-speed tensile (mm)
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图 5 宽脉冲动态拉伸系统示意图

Fig.5 Schematic diagram of wide pulse dynamic stretching system
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图 6 仿真与试验载荷 – 位移曲线对比

Fig.6 Comparison of load–displacement curve between simulation 
and experiment
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图 7 试样典型应力分布云图

Fig.7 Typical stress distribution nephogram of the sample

图 8 应力三轴度随应变变化

Fig.8 Stress triaxiality versus strain
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图 9 准静态拉伸下由 DIC 分析得到的失效应变

Fig.9 Failure strain obtained from DIC analysis under static stretching
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表 2 不同层深处与应力三轴有关的失效参数  
Table 2 Failure parameters related to stress triaxial at different depths

层深/mm D1 D2 D3

0 ~ 0.4 0.38 5.83 – 4.12

0.4 ~ 0.8 0.16 5.81 – 3.39

0.8 ~ 1.2 0.13 6.5 – 3.57

1.2 ~ 1.6 0.21 6.2 – 3.31

1.6 ~ 2.0 0.20 5.22 – 2.82

图 10 不同层深处失效应变与应力三轴度之间的关系 
Fig.10 Relationship between failure strain and stress triaxiality at 

different depths of layers
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从图 10 和表 2 可以看出，同一层材料的失效应变

随应力三轴度的增大而减小；而沿层深方向，在同一应

力三轴度水平下，失效应变随层深增大而增大。这表明

对于渗碳热处理后的材料，其表层材料的韧性比较差，

在应变值相对较小时即发生断裂。

2.2 不同层深处失效应变与应变率的关系

同样以 0.4 ~ 0.8mm 深度处试样为例，演示提取结果。

图 11 由 DIC 分析得到的失效应变

Fig.11 Failure strain obtained from DIC analysis

0.30

0.24

0.18

0.12

0.06

0

等效应变

在 MTS 试验机上进行应变率为 0.1 的拉伸试验，根据试

样的形状，控制拉伸速度为 2 mm/s；在宽脉冲动态拉伸

系统中，改变气泵的气压以改变撞击杆的撞击速度，通过

DIC 软件可以得到不同试样的应变率大小，同时观察示

波器显示的试样应变信号值以保证拉伸过程的平稳性。

由于只能控制气泵的气压，无法精确控制应变率的具体

值，其值只能由 DIC 软件分析获得，如图 11 所示。经

DIC 处理得到每个应变率下对应的失效应变，在应变率

分别为 0.1 s–1、154 s–1、221 s–1、475 s–1、800 s–1 时，试样的

失效应变分别为 0.51、0.20、0.18、0.16、0.12。
得到每一层的应变率与失效应变的关系后，根据式

（2）拟合曲线，此时 D1、D2、D3、D5 量的所在项均视为 1，
即对应变率与失效应变的关系没有影响。最后拟合失

效应变与应变率曲线如图 12 所示，拟合得到不同层深

处与应变率有关的失效参数，如表 3 所示。

从图 12 和表 3 中可以看出，对于渗碳热处理后的材

料，整体材料失效应变受应变率影响较大，呈现出明显的

应变率弱化趋势，随着应变率的增加，其失效应变不断减

小，且在同一应变率水平下，失效应变随层深增大而增大。

2.3 参数准确性的验证

在验证参数 D1、D2、D3 时，将失效参数输入拉伸模

型中，在 0.4 ~ 0.8 mm 层深处 90° 试样拉伸仿真中，其断

裂时刻最大应变如图 13 所示，为 0.837，与试验 DIC 所

得失效应变 0.89 误差为 6.0%。同时提取其拉伸 – 位移

曲线，如图 14 所示，试验中断裂位移为 0.473 mm，仿真

中断裂位移为 0.50 mm，误差为 5.7%。

在验证参数 D4 时，将失效参数输入不同应变率的

拉伸模型中，在 0.4 ~ 0.8 mm 层深处薄片拉伸试样模

型右夹持端施加全约束，左端施加位移载荷，通过改变

位移载荷的大小，即可控制试样的拉伸速率。图 15 是

在不同拉伸速率下试样断裂时刻的应变云图，可以看

出，在应变率分别为 0.2 s–1、213 s–1 时，失效应变分别为

0.527、0.214，与在应变率为 0.1 s–1、221 s–1 时，失效应变

分别为 0.51、0.18 相比，误差分别为 3%、18.9%。



712024年第67卷第18期·航空制造技术

表面工程Surface Engineering

3 结论

针对渗碳热处理后材料的 J– C 损伤参数，本文基于

18CrNiMo7–6 合金钢，采用万能试验机和宽脉冲动态拉

图 13 90° 试样仿真所得失效应变

Fig.13 Failure strain obtained from 90° specimen by simulation

应变最大值：0.837

应变
+8.374e-01
+7.676e-01
+6.979e-01
+6.281e-01
+5.583e-01
+4.885e-01
+4.187e-01
+3.489e-01
+2.791e-01
+2.094e-01
+1.396e-01
+6.979e-02
+0.000e+00

伸系统辅以 DIC 设备对变质层分层后各层深处的 J– C
损伤参数进行测定，得到了如下结论。

（1）对于渗碳热处理后的 18CrNiMo7–6 材料 , 同
一层材料的失效应变随应力三轴度的增大而减小；且沿

层深方向，在同一应力三轴度水平下，失效应变随层深

增大而增大。这表明渗碳热处理后材料的表层材料的

韧性比较差，在应变值相对较小时即发生断裂，层深越

深，材料的韧性越好，越不容易发生断裂。

（2）对于渗碳热处理后的 18CrNiMo7–6 材料，整体

材料失效应变受应变率影响较大，呈现出明显的应变率

弱化趋势，随着应变率的增加，其失效应变不断减小，且

在同一应变率水平下，失效应变随层深增大而增大。

（3）为渗碳热处理后的 18CrNiMo7–6 材料提供了

准确的分层 J– C 失效参数，对其动态断裂行为提供了数

据支撑。同时验证了分层测定渗碳热处理后靶材各层

图 14 带损伤参数的仿真与试验载荷 – 位移曲线对比

Fig.14 Comparison of load–displacement curves between simulation 
and experiment with damage parameters
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图 15 仿真中不同应变率下试样断裂应变 
Fig.15 Fracture strain of specimen under different strain rates in 

simulation 

（a）应变率0.2 s-1

（b）应变率213 s-1

应变最大值：0.527

应变
+5.271e-01
+4.832e-01
+4.393e-01
+3.953e-01
+3.514e-01
+3.075e-01
+2.636e-01
+2.196e-01
+1.757e-01
+1.318e-01
+8.785e-02
+4.393e-02
+0.000e+00

应变

应变最大值：0.214

+2.139e-01
+1.961e-01
+1.783e-01
+1.604e-01
+1.426e-01
+1.248e-01
+1.070e-01
+8.913e-02
+7.131e-02
+5.348e-02
+3.565e-02
+1.783e-02
+0.000e+00

表 3 不同层深处与应变率有关的失效参数  
Table 3 Failure parameters related to strain rate at different depths

层深/mm 0 ~ 0.4 0.4 ~ 0.8 0.8 ~ 1.2 1.2 ~ 1.6 1.6 ~ 2.0

D4 – 0.068 – 0.066 – 0.065 – 0.064 – 0.062

图 12 不同层深处失效应变与应变率之间的关系

Fig.12 Relationship between failure strain and strain rate at 
different depths of layers
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（c）0.8~1.2 mm （d）1.2~1.6 mm
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J – C 失效参数的可行性，对各种渗碳热处理后材料的失

效行为仿真预测有着重要的意义。
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TC21钛合金回转体部件激光冲击强化残余应力数值

模拟研究*

刘仁志1，孙汝剑2，张永鑫3，崔向中2，曹子文2，郭 伟3，陈 凯3

（1. 海装沈阳局驻某地区第一军代表室，沈阳 110034；
2. 中国航空制造技术研究院先进表面工程技术航空科技重点实验室，北京 100024；

3. 北京航空航天大学，北京 100191）

[ 摘要 ] 针对某型飞机机身用 TC21 钛合金回转体部件激光冲击强化残余应力分布问题，采用有限元数值模拟方法

系统研究了搭接率、激光能量、冲击次数对其径向、周向及轴向残余应力分布的影响。研究结果表明，激光冲击强化

对残余径向应力几乎无影响，仅对周向和轴向残余应力影响明显。低搭接率激光冲击下回转体芯部存在明显的应力

集中，但会随着搭接率的增加而改善。激光冲击在回转体内部诱导的残余应力层深度对激光能量和搭接率不敏感，

仅在提高冲击次数时出现一定的增加。TC21 钛合金回转体部件最佳激光冲击强化工艺应选用 50% 搭接率和 2 次

冲击，但激光能量需要根据部件的实际服役应力情况而定。

关键词： 激光冲击强化（LSP）；残余应力；数值模拟；TC21 钛合金；回转体部件

Numerical Simulation of Laser Shock Peening Induced Residual Stress on TC21 Titanium Alloy 
Manufactured Cylinder Component

LIU Renzhi1, SUN Rujian2, ZHANG Yongxin3, CUI Xiangzhong2, CAO Ziwen2, GUO Wei3, CHEN Kai3

(1. Shenyang Representative Bureau, Naval Armament Department, Shenyang 110034, China;
2. Aviation Key Laboratory of Science and Technology on Advanced Surface Engineering, 

AVIC Manufacturing Institute, Beijing 100024, China;
3. Beihang University, Beijing 100191, China)

[ABSTRACT] In this study, laser shock peening (LSP) induced residual stress distributions on the aircraft fuselage used 
TC21 titanium alloy cylinder components were investigated. The effects of overlapping rate, laser energy, and impact times 
on the radial, circumferential and axial residual stress distributions were systematically studied. Results show that LSP 
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TC21 钛合金是由我国西北有色金属研究院研制的

一种新型高强、高韧、高损伤容限钛合金 [1–2]，具有良好

的强度、塑性、断裂韧性以及较低的裂纹扩展速率，已被

成功应用于制造新一代航空装备翼身连接接头、吊挂发

动机接头、起落架连接框等关键承力部件。然而，此类

部件服役过程中易承受循环振动、旋转弯曲、机械过载

等复杂载荷，发生屈服变形、断裂和疲劳等失效，严重影

响航空装备的服役寿命与可靠性。

激光冲击强化 （Laser shock peening，LSP）是一种

随航空装备制造技术发展起来的先进表面抗疲劳制造

方法，其基本原理如下：将短脉冲 （ns 量级）、高峰值功

率密度 （GW/cm2）的激光辐照在覆盖有吸收层 （黑胶

带或铝箔）和约束层 （玻璃或水）的金属表面，吸收层快

速吸收激光能量，产生高温、高压等离子体，诱导产生峰

值压力为数 GPa 的冲击波，由于约束层的限制，冲击波

难以向外扩散，因而其主要向材料内部传递，在冲击波

与微观组织剧烈的交互作用下，材料以极高应变率 （106 
s–1）发生动态屈服，产生冷塑性变形，诱导表层微观组

织演变，并在材料表面形成深度达数 mm 的残余压应力

层 [3–5]，其原理示意图如图 1 所示。

激光冲击诱导金属表层残余应力可有效抑制疲劳

裂纹萌生、降低疲劳裂纹扩展速率，是激光冲击强化技

术研究和应用的基础，得到了国内外研究人员的高度关

注。多年来，激光冲击诱导残余应力的研究主要采用试

验测量和有限元仿真两种方法开展。与试验测量相比，

有限元仿真在时效性和数值一致性上具有明显优势。公

开文献可见大量关于铝合金 [6–7]、钛合金 [8–9]、钢 [10–11]、镍

基高温合金 [12–13] 等材料的激光冲击残余应力仿真工

作，其中仅钛合金相关工作就至少数百篇。Sun[14] 和

Luo[15] 等均采用试验与有限元数值模拟相结合的方法

针对 Ti6Al4V 钛合金开展了激光能量、冲击次数、光

斑大小对表面及深度方向残余应力分布规律影响的研

究；Amarchinta 等 [8] 则研究了 Johnson-Cook、Zerilli-
Armstrong 以及 Khan-Huang-Liang 3 种本构模型下的激

光冲击 Ti6Al4V 钛合金残余应力分布；Achintha 等 [16]

采用固有应变法探究了不同激光冲击载荷波形对方形

光斑冲击 Ti6Al4V 钛合金的残余应力的影响；Bhamare
等 [17] 采用不同的激光光斑布置方法研究了激光冲击

Ti–6242 钛合金的残余应力分布特性；Sun 等 [18] 针对

TC17 钛合金平板疲劳试样探究了 3 种不同冲击方式下

残余应力分布特性，针对 TC17 钛合金平板孔疲劳试样

探究了先开孔后强化与先强化后开孔试样的残余应力

分布 [19]。综上可见，激光冲击 TC4（Ti6Al4V）钛合金

以及 TC17 钛合金残余应力的研究工作开展较多，TC21
钛合金激光冲击残余应力数值模拟的报道仍为空白。

此外值得注意的是，以上工作均针对平面结构开展，其

残余应力分布受几何形状的影响较小，而实际服役零件

通常具有较为复杂的几何形状 （如旋转体、圆角过渡、孔

等），公开文献中关于复杂几何形状试件的激光冲击残

余应力研究仍鲜有报道。

因此，本文依据某型飞机真实零件材料和结构特

征，设计具有回转体特征的典型 TC21 钛合金试样，根

据其实际应用需求，依次探究激光光斑搭接率、激光能

量以及冲击次数对残余应力分布的影响，为回转体结构

激光冲击强化以及激光冲击强化在 TC21 钛合金的应

用提供技术支撑。

1 试验及方法

1.1 试验材料

本研究所用 TC21 钛合金由航空工业贵州安大航

空锻造有限责任公司提供，其名义化学成分为 Ti–6Al–
2Zr–2Sn–2Mo–1.5Cr–2Nb，相变点温度介于 950~960 ℃
之间，原始组织由等轴球状初生 α 相、细小针状次生 α
相及 β基体组成。

表 1 和 2 分别为本研究中 TC21 钛合金的化学成

分与机械性能参数。

1.2 激光冲击数值模拟方法

1.2.1 本构模型

激光冲击过程具有高应变率特征，本研究选用材料

本构为 Johnson-Cook 模型，它是一种可用于描述高应

变率的通用本构，基本形式如式 （1）所示 [8]。

表 1 本研究所用 TC21 钛合金化学成分（质量分数）

Table 1 Chemical composition of TC21 titanium alloy employed 
  in this study (mass fraction) %

Al Sn Zr Mo Cr Nb Ti

5.2~6.8 1.6~2.5 1.6~2.5 2.2~3.3 0.9~2.0 1.7~2.3 余量

图 1 激光冲击强化及冲击区域材料微观组织演变示意图

Fig.1 Schematic diagram of laser shock peening and its 
microstructural evolution in the peened region
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式中，σ为 Von Mises 流动应力；ε为等效塑性应变； ε
.

0

为参考应变率；n 为应变硬化指数； C 为应变率敏感系

数；Tr 为参考温度；Tm 为熔点温度；m 为温度软化指数。

A、B、C、n、m 为 Johnson-Cook 模型五大材料物理特性

常数，是定义 Johnson-Cook 模型的必要常数。其中，A、
B、n 反映材料应变硬化特征；C 反映应变率对材料性能

的影响；m 反映温度软化效应。激光冲击强化过程几乎

无热影响，因此可将式 （1）简化为

� �
�
�

� � �
�

�
�

�

�
�

�

�
��

�

�
��( ) lnA B Cn 1

0





 （2）

本研究中所用的 Johnson– Cook 模型参数，如表 3
所示 [20]。

1.2.2 冲击波压力模型

激光诱导冲击波载荷可等效为一个具有时间和空

间分布的压力载荷。

根据 Fabbro 等 [5] 的研究，激光诱导冲击波的峰值

压力与约束层和靶材声阻抗、激光能量、光斑大小以及

激光脉宽有关，以圆形光斑为例，激光诱导等离子体冲

击波压力如式 （3）所示。

P Z Z
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2
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 （3）

式中，α为等离子体热能占内能的比例系数；Z1 和 Z2 分

别为钛合金和水的声阻抗；E 为激光能量；d 为圆形光

斑直径；τ为激光脉冲宽度。

此外，激光诱导冲击波载荷的大小同样与空间位置

有关，通常圆形光斑诱导冲击波压力在空间上呈高斯分

布，以激光光斑的中心为坐标原点，点 （x，y）处冲击波

峰值压力分布如式 （4）所示 [21]。
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式中，P0（t）为峰值压力；R 为光斑半径。

1.2.3 几何模型

图 2（a）和 （b）为本研究中 TC21 钛合金回转体部

件二维尺寸、三维模型以及网格划分。从图 2（a）可知，

试样宏观轮廓尺寸为 Φ22 mm×100 mm，最小截面直径

为 7 mm，阴影部分为激光冲击强化区域，关于试样中心

对称长度为 20 mm。图 2（b）为 ABAQUS 下的三维模

型以及最小截面上的网格划分情况。表面网格尺寸为

0.3 mm×0.3 mm，而表层沿深度方向为 0.02 ~ 0.1 mm 的

单精度网格，芯部为 0.2 mm×0.2 mm 的粗糙网格，网格

类型为 C3D8R，整个部件共有 339135 个网格。

1.2.4 激光冲击强化参数

激光冲击强化参数包括搭接率、激光能量、冲击次

数以及光斑大小，本研究中选用的激光光斑大小为 3 
mm，因此仅对前 3 个因素进行分析。本文首先在激光

能量 8 J、冲击 1 次的条件下，设计了 40%、50% 和 60% 
3 种光斑搭接率。3 种搭接率下最小截面处对应的激光

表 2 本研究所用 TC21 钛合金机械性能参数

Table 2 Mechanical performance parameters of TC21 titanium 
alloy employed in this study  

参数 值

屈服强度Rp0.2/MPa 1130

抗拉强度Rm/MPa 1171

延伸率A/% 11

断面收缩率Z/% 56

表 3 本研究所用 Johnson– Cook 模型参数 [20]

Table 3 Johnson– Cook parameters employed in this study[20]

A/MPa B/MPa C n m

1030 106 0.014 0.21 0.8242
图 2 TC21 旋转体构件 

Fig.2 TC21 titanium alloy cylinder component

（c）40%、50%、60%
搭接率下最小截面处
的光斑布置及数量

（a）二维试样尺寸
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光斑具体分布位置和数量如图 2（c）和表 4 所示。需

要说明的是，图 2（c）仅表示最小截面上的光斑数量情

况，实际冲击时激光加载在回转体试样的圆周外表面。

然后在 50% 搭接率、冲击两次的条件下，探究激光

能量对残余应力的影响规律。激光能量参数分别为 6 J、
8 J、10 J，对应功率密度分别为 5.65 GW/cm2、7.55 GW/cm2、

9.43 GW/cm2，如表 5 所示。

最后，在 50% 搭接率、10 J 激光能量下，分别进行 1
次、2 次、3 次冲击，探究激光冲击次数对 TC21 回转体

试件残余应力的影响。

1.2.5 激光冲击载荷施加

如前文所述，激光冲击强化在有限元数值模拟中通

常被等效成一个瞬间压力施加的作用过程。本研究中

采用 VDLOAD 子程序来实现压力载荷的施加，载荷作

用面为细密网格区的外圆周表面 （位于图 2（b）中橙

色虚线之间），激光光斑先按照设定的搭接率沿周向 （在

X – Y 平面内）旋转一周，继而在轴向 （Z 方向）完成偏

移，随后再次沿周向旋转，周而复始，直至完成整个强化

工作段的冲击。此外，不同激光能量通过在 VDLOAD
子程序设置峰值压力来实现；不同冲击次数通过预定义

场和重复冲击过程实现；不同搭接率通过激光光斑移动

的速度来实现。

2 结果与讨论

2.1 光斑搭接率

图 3 为不同搭接率下 TC21 钛合金回转体部件激

光冲击强化后的径向残余应力 σr、周向残余应力 σθ 以及

轴向残余应力 σz 的分布云图。宏观上可见，3 种搭接率

下试样表面 σr 的数值均接近于 0，而 σz 与 σθ 数值较为

表 5 不同激光能量参数设计

Table 5 Designing of different laser energy parameters

光斑类型 激光能量 /J 功率密度/（GW/cm2）

圆形

6 5.65

8 7.55

10 9.43

表 4 不同光斑搭接率设计

Table 4 Designing of different overlapping rate

光斑搭接率/% 最小截面处光斑数量/ 个

40 12

50 14

60 18

图 3  不同搭接率下径向残余应力、周向残余应力以及轴向残余应力的分布云图 
Fig.3  Distribution map of radial residual stress, circumferential residual stress, axial residual stress under different overlapping rates

搭接率40%

搭接率50%

搭接率60%

（a）σr （b）σθ （c）σz

应力/MPa 应力/MPa 应力/MPa

应力/MPa

应力/MPa应力/MPa

应力/MPa应力/MPa

应力/MPa
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图 4 不同搭接率下残余应力沿深度方向的分布 
Fig.4 Residual stress distribution along the depth direction under different overlapping rates

（a）路径示意图
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接近且分布特征相似。40% 搭接率冲击时，最小截面上

存在 12 个规律性分布的应力集中区，其分布位置与 12
个光斑的未搭接区域对应。当搭接率增加至 50% 时，σr

应力集中区域消失，转变为较为均匀的环形分布。当继

续增大搭接率至 60% 时，冲击光斑的多次重叠使 σr 分

布更加均匀，应力的环形圆整度更加明显。此外值得注

意的是，尽管 3 种搭接率下激光冲击均在试样表面诱导

产生了残余压应力，但激光冲击同样在试样芯部引入了

残余拉应力，其作用主要体现在平衡试样表层的残余压

应力，从而使试样整体处于零应力状态。

图 4 为不同搭接率下 TC21 钛合金回转体部件激

光冲击强化后深度方向残余应力结果。图 4（a）所示

为残余应力数值提取的路径。如图 4（b）所示，试样表

面的 σr 为 0，随着深度的增加，其数值逐渐增大。40%
和 50% 搭接率下 σr 在 0.3 mm、1.0 mm 深度附近存在应

力数值拐点，而后应力稳定在 90~110 MPa 左右。与前

两者不同的是，60% 搭接率下 σr 未观察到拐点，应力数

值逐渐增大，并最终稳定在 150 MPa 左右。此外，从图

4（c）的 σθ 分布情况可知，σθ 整体上随深度的增加呈

现由压应力向拉应力过渡的特征，残余压应力最大值位

于表面，40%、50%、60% 搭接率残余压应力分别为 662 
MPa、733 MPa、824 MPa。40%、50% 搭接率所诱导的残

余压应力层深度为 0.88 mm，而 60% 搭接率的残余压应

力层深度为 0.98 mm，这说明应力层影响深度随搭接率

的提高而增大。而在压应力层内侧则出现了明显的拉

应力区，3 种搭接率下拉应力数值均在 100 MPa 左右。

图 4（d）为 σz 沿深度方向的分布结果。可知，σθ 与 σz

具有相似的应力分布特征，其区别仅表现在残余应力数

值的差异，40%、50%、60% 搭接率冲击下，表层最大残

余压应力依次为 612 MPa、652 MPa、785 MPa。
图 5 为不同搭接率下 TC21 钛合金回转体部件激

光冲击强化后最小截面处表面残余应力分布结果。残

余应力的提取路径如图 5（a）所示，以最小截面左侧角

度为 0°，逆时针角度逐渐增大，旋转一周角度为 360°。
σr、σθ 与 σz 沿表面的分布结果分别如图 5 （b）~（d）所

示。可知，3 种搭接率下 σr 均在 0 附近波动，而 σθ 与
σz 均随着搭接率的增加而增大。具体的，40%、50%、

60% 搭接率下 σθ 的平均值分别为 （– 686±19）  MPa、
（– 734±19）  MPa、（–782±23）  MPa。σz 与 σθ 具有相似

的应力分布特征，40%、50%、60% 搭接率下的平均值依

次为 （–667±44）  MPa、（– 692±30）  MPa、（–738±24）  
MPa，其数值分散性相对于 σθ 更大。

图 6 为不同搭接率下 TC21 钛合金回转体部件激

光冲击强化后中轴线上的残余应力分布结果。图 6（a）
所示为测量路径，图 6（b）~（d）分别为 σr、σθ 与 σz 沿

中轴线的分布结果。宏观上，σr、σθ 与 σz 具有相似的应

力分布特征，均表现为由中心位置的最大应力向两侧

快速减小至最小值，随后略微增大，最终稳定在一常值
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附近，并且中心位置的应力最大值随搭接率的增加而

增大。需要注意的是，搭接率由 40% 增加至 50%，不会

引起明显的拉应力数值增加，而由 50% 增加到 60% 则

会产生明显的应力数值增加。以 σz 为例，50% 搭接率

下的最大值与 40% 相差不大，分别为 119 MPa 和 128 
MPa，而由 50% 增加到 60%，应力数值则由 128 MPa 增

图 5 不同搭接率下残余应力沿表面的分布 
Fig.5 Surface residual stress distribution under different 

overlapping rates
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Fig.6 Residual stress distribution along the axial direction under 
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加到 165 MPa，这说明 50% 搭接率既能在表面引入较

大的残余压应力，又可以在一定程度上保证在试样芯部

不引入过大的残余拉应力。

2.2 激光能量

图 7 为采用不同激光能量冲击下的残余压应力分

布云图。由于试样表面的 σr 恒在 0 附近波动，而 σθ 与
σz 具有相近的变化趋势，因而本节只针对不同激光能量

下的 σθ 变化规律进行分析。图 7 中明显可见，不同激

光能量下旋转体表面及内部的残余应力场的分布规律

相近，均表现为表面方向的残余压应力以及沿深度方向

的压应力向拉应力过渡的特征，而最显著的不同激光能

量冲击的残余应力区别则表现在激光冲击诱导残余应

力的数值上。

图 8 给出了不同激光能量冲击下 TC21 钛合金回

转体部件的 σθ 在深度方向、表面方向以及沿中轴线方

向的分布结果。如图 8（a）所示，在深度方向上，残余

压应力整体上表现为随深度的增加而减小，并最终转

变为残余拉应力。采用 6 J 激光能量进行冲击，最大残

余压应力为 – 489 MPa，应力层深度为 0.88 mm；采用 8 
J 的激光能量进行冲击，最大残余压应力增加到 – 733 
MPa，压应力层深仍为 0.88 mm；采用 10 J 的激光能量

进行冲击，最大残余压应力进一步增加到 – 914 MPa，
压应力层深度依然维持在 0.88 mm。可见不同激光能

量冲击回转体诱导的残余压应力影响层特征与冲击平

面结构时明显不同，这说明回转体试样激光冲击诱导的

残余应力深度可能存在某一特定的饱和值，后续可针对

此开展详细深入的研究。而由图 8（b）可见，残余压应

力随激光光斑的搭接排列而发生规律性的上下波动，

其绝对值随着激光能量的增加而增大。6 J、8 J、10 J 冲

击诱导表面的平均残余压应力大小分别为 （– 490±20）  
MPa、（– 733±19）  MPa 以及 （– 914±19）  MPa。图 8

（c）则展示了不同能量冲击诱导的内部平衡拉应力分

布情况。10 J 激光能量冲击后，中心位置的拉应力达到

157 MPa，而 8 J、6 J 激光能量冲击后残余拉应力最大值

为 115 MPa、71 MPa。由此可见，增大激光能量可以有

效改善表层压应力，但同样会引起内部拉应力的积累，

因此需要根据不同的工况条件合理设计激光能量参数，

使试样整体处于更为有利的应力状态。

2.3 冲击次数

图 9 展示了不同冲击次数下 TC21 钛合金回转体

部件的 σθ 在深度方向、表面方向以及沿中轴线方向的

分布结果。如图 9（a）所示，在深度方向上，残余压应

图 7 不同激光能量下残余压应力分布云图 
Fig.7 Residual stress map under different laser energy
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力的大小随冲击次数的增加而增大，并且残余压应力层

深度与冲击次数具有一定的正相关性，1 次冲击后残余

压应力影响层深度约为 0.80 mm，而 2 次和 3 次冲击后

影响层深度增分别增加到 0.92 mm 和 1.00 mm。可见

随着冲击次数的提升，残余压应力影响层深度增加并不

明显，这一方面与多次冲击引起的残余应力饱和有关，

另一方面也可能受回转试样的结构形式影响。图 9（b）
给出了残余应力沿表面方向的分布结果，1 次冲击后，

表面的平均残余应力为 （–804±29） MPa，而冲击 2 次、

3 次后表面的平均残余应力分别为 （– 906±19）  MPa、
（–930±16）   MPa。从残余应力不断减小的增幅可以看

出，多次冲击后表面的塑性变形达到饱和，残余压应力

会随之到达一个稳定状态。此外，由图 9（c）还可发现，

多次冲击更容易造成中轴线上残余拉应力的积累。

3 结论

本文依据某型飞机真实零件材料和结构特征，设计

了具有回转体结构的 TC21 钛合金试样，通过有限元数

值模拟方法探究了不同搭接率、不同能量、不同冲击次

数下的径向残余应力、周向残余应力、轴向残余应力的

分布规律，主要结论如下。

（1）激光冲击对回转体构件径向残余应力几乎无

影响，仅对周向和轴向残余应力产生明显作用。不同

激光冲击参数下径向残余应力的数值始终在 0 附近波

动，周向残余应力与轴向残余应力在深度上具有相似

图 8 不同激光能量冲击下 σθ 的分布 
Fig.8 σθ distribution under different laser energy
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图 9 不同冲击次数下 σθ 的分布 
Fig.9 σθ distribution under different impact times
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分布特征，表现为表层压应力与芯部拉应力的自平衡

共存。

（2）与平面结构激光冲击强化不同，低搭接率冲击

下回转体芯部的未搭接间隔区域内会出现明显的应力

集中，但会随着搭接率的增加而改善，呈现出均匀过渡

的应力环；激光冲击在回转体内部诱导的残余应力层

深度对激光能量和搭接率不敏感，6 J、8 J、10 J 激光能

量冲击诱导的残余压应力层影响深度均为 0.88 mm，

仅在提高冲击次数时出现一定的增加，由 1 次冲击的

0.80 mm 增加到 2 次冲击的 0.92 mm 以及 3 次冲击的

1.00 mm。

（3）TC21 钛合金回转体部件的优化激光冲击强化

工艺为 50% 搭接率和 2 次冲击，在此条件下残余应力

的数值、影响层深度以及芯部自平衡拉应力最理想，但

激光能量的选用需要根据具体部件的实际服役及其所

需应力大小来决定。
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基于粉碎齿刀具的吸波蜂窝高速铣削加工试验研究*

肖 晓1，蒲玉潇1，王宪丁1，解振威2，张瑞豪2，王 兵2

（1. 航空工业济南特种结构研究所，济南 250023；
2. 山东大学高效洁净机械制造教育部重点实验室，济南 250061）

[ 摘要 ] 针对某一典型吸波蜂窝材料，采用粉碎齿刀具在不同切削参数下进行高速铣削试验，从切削力、加工表面质

量、切削功率、切削温度等角度分析铣削参数对加工过程参量的影响规律，进而确定吸波蜂窝高速铣削的优化工艺参

数。研究表明，提高切削速度有利于降低切削力和改善表面加工质量，当进给速度、切削深度或切削宽度增大时，因

单位时间内材料切除体积增大，导致切削力和切削温度升高，造成表面缺陷加剧。以抑制毛刺缺陷形成为主要目标

时，综合考虑工艺参数对切削力、切削功率和切削温度的影响，推荐优化工艺参数为主轴转速 16000 r·min–1、进给速

度 4000 mm·min–1、切削深度 10 mm 和切削宽度 15 mm。研究结果可为粉碎齿刀具高速铣削吸波蜂窝材料的工艺

优化提供数据参考。

关键词： 吸波蜂窝；高速铣削；粉碎齿刀具；工艺优化；加工表面缺陷

Experimental Research on High-Speed Milling of Wave-Absorption Honeycomb With 
Crushed-Tooth Cutter

XIAO Xiao1, PU Yuxiao1, WANG Xianding1, XIE Zhenwei2, ZHANG Ruihao2, WANG Bing2

(1. AVIC Research Institute for Special Structure of Aeronautical Composites, Jinan 250023, China;
2. Key Laboratory of High Efficiency and Clean Mechanical Manufacture of MOE, Shandong University, 

Jinan 250061, China)
[ABSTRACT]  This paper performs high-speed milling experiments on a  typical wave-absorption honeycomb with 
crushed-tooth cutter under varied cutting parameters. The effects of cutting process on such parameters as cutting force, 
machined surface quality, cutting power, and cutting temperature are investigated. Then the optimized cutting parameters 
for high-speed milling of wave-absorption honeycomb are determined. The results indicate that the increase in cutting 
speed can help to decrease the cutting force and promote the machined surface quality. Meanwhile, the increase in feed 
speed, cutting depth, or cutting width causes the increase in specific material removal volume, which leads to higher cutting 
force and cutting temperature as well as severer machined surface defects. Taking the burr defects suppression as the main 
machining target and giving an overall consideration for the above other parameters, the optimized cutting parameters are 
recommended as the spindle speed of 16000 r·min–1, feed speed of 4000 mm·min–1, cutting depth of 10 mm, and cutting 
width of 15 mm. The research can provide guidances for selection of cutting parameters during high-speed milling of wave-
absorption honeycombs.
Keywords:   Wave-absorption honeycomb; High-speed milling; Crushed-tooth cutter; Process optimization; 
       Machined surface defect
DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2024.18.082
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伴随科技力量的快速发展和国家战略行业的迫切

需求，吸波功能材料逐步获得广泛应用，例如隐形飞机

和舰艇、通信基站的电磁防护结构均离不开吸波材料。

根据成形工艺和承载能力差异，吸波材料可以分为涂覆

型和结构型吸波材料。结构型吸波材料以其良好的电

磁波吸收性能以及突出的承载能力，在国防、航空航天

等领域具有广泛的应用前景 [1–3]。吸波蜂窝是基于芳纶

纸蜂窝发展而来的一种结构型吸波材料，以正六边形芳

纶纸蜂窝为基体，在蜂窝壁上浸渍混合乙炔炭黑吸波物

质的树脂而制成。吸波蜂窝通常用作吸波功能夹层复

合材料的芯体结构，相比于波纹状或角锥夹芯，蜂窝结

构具有轻质、高比强度、耐腐蚀和耐高温等优点，具有结

构承载和电磁隐身的双重功能 [4–5]。

吸波蜂窝复合材料作为一种典型的非均质和各向

异性材料，蜂格面内和面外存在显著的力学性能差异以

及弱刚度特点，在机械加工时提出了较高的设备要求和

工艺需求。由于蜂窝材料的纤维韧性强，在切削过程中

易导致切削阻力大和刀具磨损严重，并产生表面毛刺、

分层、撕裂、孔壁屈曲等加工缺陷 [6]。

目前，针对蜂窝材料的加工方式主要包括高速数控

铣削 [7]、超声振动辅助加工 [8]、激光切割 [9] 和金刚砂刀具

切割 [10] 等，其中，高速数控铣削技术以加工设备使用方

便、切削效率高等优点在蜂窝材料加工中得到广泛应用。

相比于传统铣削加工，高速数控铣削过程切削力相对较

小，适合于蜂窝类弱刚度、非连续多孔材料加工 [11–12]。然

而，尽管高速数控铣削能够获得较高的切削效率，但仍

存在瓶颈难题限制其技术优势的充分发挥，特别是针

对蜂窝材料大尺寸飞机结构件和异形曲面结构加工时

的铣削效率及质量亟待提升 [13–15]。具体问题包括两个

方面。

（1）加工效率低。蜂窝材料高速数控铣削加工时，

在粗加工与精加工工序分别使用无圆片粉碎齿铣刀、圆

片铣刀或组合铣刀；然而，在各工序中使用不同类型刀

具加工时工艺参数的制定缺乏理论依据，难以充分发挥

机床和刀具的性能优势，限制了加工效率的提升。

（2）表面质量差。蜂窝材料在高速铣削过程中容

易因材料弱刚性特征发生让刀现象，从而引起加工变

形，使蜂格表面形成毛刺、压溃和撕裂等缺陷，恶化工件

表面加工质量。

以飞机结构件中的大尺寸异形曲面蜂窝芯零件为

例，若加工工艺选用不当，蜂窝材料在高速铣削中产生

的表面缺陷容易影响蜂窝芯与蒙皮之间的结合质量，从

而弱化整体夹层结构的强度和刚度。此外，吸波蜂窝加

工表面缺陷影响黏结剂的均匀分布和胶接圆角质量，导

致零件局部弱化，进而影响夹层结构的力学性能 [16]。因

此，亟需针对吸波蜂窝高速铣削加工工艺对表面质量的

影响规律和加工工艺优化开展研究。

1 试验材料及方法

针对粉碎齿刀具高速铣削吸波蜂窝开展试验研究。

如图 1 所示，铣削试验在 VMC0540d 高速立式铣床 （最

高主轴转速 30000 r·min–1）上进行，使用 Kistler 9257B
测力仪及数据采集系统 （采样频率为 10 kHz）测量吸波

蜂窝加工过程中的切削力数据。利用特种双面胶带将

蜂窝试件固持于固定板上，以保证在切削条件下不会发

生固持失效。固定板与测力仪采用螺栓连接，并利用压

板将测力仪安装固定于机床工作台；铣削试验中的温度

由红外测温仪测得。

如图 2 所示，试验采用顺铣铣削方式，刀具进给方

向沿蜂窝孔壁 W 向，即图 2 中的 ox 方向，切削方式为

干切削，具体试验参数如表 1 所示。为保证试验结果的

可靠性，每组切削参数重复进行 5 次试验。

吸波蜂窝铣削试验过程中，在高速立式铣床电控

箱内安装 FLUKE 434 功率仪测试加工过程中的电流和

电压信号，并将数据进行储存，利用 FLUKE Power Log 
430 – II 功率分析软件对采集到的电信号数据进行整合

分析，获得加工过程的功率信息，如图 3 所示。吸波蜂

窝铣削加工试验完成后，采用 VHX – 600E 超景深显微

图 1 吸波蜂窝铣削试验装置

Fig.1 Experimental setup for milling experiments of wave-
absorption honeycomb

红外测温仪

粉碎
齿铣刀

蜂窝工件

固定板

测力仪

（a）切削力数据采集系统

（b）铣削试验装置照片
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现先减后增的趋势。除切削宽度曲线，切向分力 Fy 的

单因素变化曲线与进给分力 Fx 单因素变化趋势则正好

相反。轴向分力 Fz 随主轴转速的增大而减小，随进给

速度、切削深度和切削宽度的增大而增大。

为研究切削参数对轴向分力 Fz 和径向分力 Fr 的影

响规律，将进给分力 Fx 和切向分力 Fy 进行算术平方根

求和，从而获得径向分力数值 （式（1））。

F F Fx yr
� �2 2  （1）

切削参数对切削分力Fr、Fz的影响规律如图6所示，

两分力随各切削参数的单因素变化呈现单调性，其中与

主轴转速呈负相关关系，与进给速度、切削宽度和切削

深度呈近似正相关关系。从图 6 可以看出，相对于主轴

转速和进给速度，切削深度和切削宽度对吸波蜂窝铣削

过程切削力的影响更加显著。切削深度的增大造成径

向分力 Fr 明显增大，但增大幅度逐渐变缓；当切削深度

增大至 15 mm 以上时，其对轴向分力 Fz 的影响程度提

高。径向分力 Fr 表现出与切削宽度较强的线性关系，

在其他切削参数固定的条件下，当切削宽度由 15 mm

表 1 吸波蜂窝铣削加工试验参数

Table 1 Experimental parameters for milling of wave-absorption 
honeycomb

试验
序号

主轴转速n/
（r·min–1）

进给速度 f /
（mm·min–1）

切削深度
ap/mm

切削宽度
ae/mm

1 12000 4000 10 15

2 14000 4000 10 15

3 16000 4000 10 15

4 16000 3000 10 15

5 16000 5000 10 15

6 16000 4000 15 15

7 16000 4000 10 20

8 16000 4000 18 15

9 16000 4000 10 25

图 2 吸波蜂窝铣削加工示意图

Fig.2 Schematic diagram of milling experiment for wave-absorption 
honeycomb

x

y

刀具进给方向

刀具
轮廓

o

刀具旋转
方向

图 3 功率数据采集系统

Fig.3 Power data acquisition system

U
V
W

3-380 V 50 Hz
高速立式铣床

FLUKE 434功率仪

FLUKE Power Log
430-II

计算机功率
分析软件

注：U、V、W为三路相线。

图 4 利用超景深显微镜观测蜂窝材料加工表面

Fig.4 Observation for machined surface of honeycomb workpiece 
with ultra-depth field microscope

镜 （基恩士）观测评价铣削加工表面质量 （图 4）。

2 试验结果与分析

2.1 切削参数对吸波蜂窝加工切削力的影响

为直观分析各切削参数对切削力的影响规律，根据

切削力测试结果，绘制得到粉碎齿刀具铣削吸波蜂窝时

三向切削分力 Fx、Fy、Fz 平均值随主轴转速、进给速度、

切削深度和切削宽度的变化趋势 （图 5），其中的误差棒

是指 5 次重复试验中切削分力平均值的分散情况。

根据图 5 中切削力的单因素影响曲线可以看出，在

沿 ox 进给方向进行铣削加工时，x 方向的切削分力 Fx

在各分力中最大。在试验切削参数范围内，进给方向分

力 Fx 随主轴转速的增大而减小，随切削宽度和切削深

度的增大而呈增大趋势；进给速度对 Fx 的影响存在谷

值，最低点出现在进给速度 4000 mm·min–1 处，总体呈
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图 5 各切削参数对切削分力 Fx、Fy、Fz 平均值的影响

Fig.5 Effects of cutting parameters on the average cutting force components Fx, Fy, and Fz

（a）主轴转速 （b）进给速度
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图 6 各切削参数对切削分力 Fr、Fz 平均值的影响

Fig.6 Effects of cutting parameters on the average cutting force components Fr and Fz
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增大至 25 mm 时，Fr 的提高幅度超过 1 倍。研究表明，

随着切削深度或切削宽度增大，单位时间内被切除的蜂

窝材料体积按比例增大，切削力显著提高，但主轴转速

与进给速度对切削力大小的影响同样不可忽视。主轴

转速增大导致吸波蜂窝加工切削力降低，说明工件材料

在高应变率条件下更容易发生断裂失效，从而有利于材

料切除并降低加工过程能耗 [17]。

2.2 切削参数对吸波蜂窝加工表面形貌特征的影响

2.2.1 主轴转速对吸波蜂窝加工表面形貌特征的影响

当固定进给速度 4000 mm·min–1、切削深度 10 
mm、切削宽度 15 mm 时，在不同主轴转速下铣削吸波

蜂窝获得的加工表面形貌特征如图 7 所示 （20 倍物镜

观测）。通过观测可知，在主轴转速为 12000 r·min–1 时

得到的加工表面存在大量纤维撕裂形成的毛刺缺陷。

当主轴转速由 12000 r·min–1 增大至 16000 r·min–1 时，

毛刺缺陷得到显著抑制。这是由于增大主轴转速能够

有效减小刀具在进给方向上对工件材料的挤压力，且高

主轴转速带来的高应变率加载有利于被切除层材料发

生断裂，从而抑制毛刺缺陷形成并提高加工表面质量。

2.2.2 进给速度对吸波蜂窝加工表面形貌特征的影响

当固定主轴转速 16000 r·min–1、切削深度 10 mm、

切削宽度 15 mm 时，在不同进给速度下铣削吸波蜂窝

获得的加工表面形貌特征如图 8所示 （20倍物镜观测）。

结果表明，当其他切削参数固定不变时，进给速度 3000 

mm·min–1 和 4000 mm·min–1 时形成的表面毛刺缺陷

程度相近；当进给速度增大至 5000 mm·min–1 时，加

工表面的毛刺缺陷显著增加。这是由于进给速度 5000 
mm·min–1 时刀具在进给方向对工件材料的挤压力增大

所致 （图 5（b））。
2.2.3 切削深度对吸波蜂窝加工表面形貌特征的影响

当固定主轴转速 16000 r·min–1、进给速度 4000 
r·min–1、切削宽度 15 mm 时，在不同切削深度下铣削吸

波蜂窝获得的加工表面形貌特征如图 9 所示 （20 倍物

镜观测）。可以看出，当切削深度由 10 mm 增大至 18 
mm 时吸波蜂窝加工表面纤维拔出现象明显增多，在切

削深度为 18 mm 时加工表面的毛刺缺陷较为严重。这

是由于切削深度增大时刀具作用于加工表面的切削力

和挤压力增大所导致的。

2.2.4 切削宽度对吸波蜂窝加工表面形貌特征的影响

当固定主轴转速 16000 r·min–1、进给速度 4000 
mm·min–1、切削深度 10 mm 时，在不同切削宽度下铣

削吸波蜂窝获得的加工表面形貌特征如图 10 所示 （20
倍物镜观测）。可以看出，当切削宽度由 15 mm 增大至

25 mm 时，加工表面纤维拔出现象增多，毛刺缺陷程度

加剧；这是由于切削宽度增大时刀具作用于加工表面的

切削力和挤压力增大所导致的 （图 5（d））。
2.3 切削参数对机床切削功率的影响

本研究中的机床切削功率是指铣削试验过程中机

图 7 不同主轴转速下吸波蜂窝加工表面形貌

Fig.7 Machined surface morphologies of wave-absorption honeycomb workpiece at different spindle speeds

（a）n=12000 r·min-1 （b）n=14000 r·min-1 （c）n=16000 r·min-1

2 mm 2 mm 2 mm

图 8 不同进给速度下吸波蜂窝加工表面形貌

Fig.8 Machined surface morphologies of wave-absorption honeycomb workpiece at different feed speeds

（a）f=3000 mm·min-1 （b）f=4000 mm·min-1 （c）f=5000 mm·min-1

2 mm 2 mm 2 mm
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床整体系统的平均功率，包括机床主轴旋转和工作台移

动消耗功率，以及工件材料被刀具切除时所消耗的切削

功率，其数值可以通过功率仪在机床电源输入端的监测

电信号进行确定。在吸波蜂窝铣削加工过程中，利用

FLUKE 434 功率仪监测铣床电控箱内的电流和电压信

号，将监测得到的电流、电压信号进行乘积运算并转换

存储为功率信号，从而可定量评价不同切削参数下吸波

蜂窝材料加工过程所消耗的能量大小。

不同切削参数对机床切削功率的影响如图 11 所

示。当某个切削参数发生变化时，如图 11（a）中主轴

转速由 12000 r·min–1 增大至 16000 r·min–1，其余切

削参数固定为进给速度 4000 mm·min–1、切削深度 10 
mm、切削宽度 15 mm。由图 11 可知，机床切削功率随

主轴转速、进给速度、切削宽度、切削深度的增大均呈现

图 9 不同切削深度下吸波蜂窝加工表面形貌

Fig.9 Machined surface morphologies of wave-absorption honeycomb workpiece at different cutting depths

（a）ap=10 mm （b）ap=15 mm （c）ap=18 mm

2 mm 2 mm 2 mm

图 10 不同切削宽度下吸波蜂窝加工表面形貌

Fig.10 Machined surface morphologies of wave-absorption honeycomb workpiece at different cutting widths

（a）ae=15 mm （b）ae=20 mm （c）ae=25 mm

2 mm 2 mm 2 mm

图 11 不同加工参数对机床切削功率的影响

Fig.11 Effects of different machining parameters on the cutting power of machine tool
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近似线性增大的趋势，且主轴转速和进给速度对机床切

削功率的影响程度显著高于切削宽度和切削深度对机

床切削功率的影响程度，说明吸波蜂窝铣削加工时主轴

旋转和工作台移动所消耗的能量占比更高。

2.4 切削参数对吸波蜂窝铣削温度的影响

2.4.1 主轴转速对吸波蜂窝铣削温度的影响

采用粉碎齿铣刀对吸波蜂窝进行加工时，切削区域

最高铣削温度随主轴转速的变化曲线如图 12 所示，其

中误差棒是指进行 5 次重复试验时切削区域最高温度

值的变化范围。最高温度值 （最大值）由图 13 中方框

区域标识的切削温度云图所确定。由图 12 可知，增大

主轴转速导致铣削温度不断升高，而升温幅度随主轴转

速增大而减小；当主轴转速分别由 12000 r·min–1 升高

至14000 r·min–1和由14000 r·min–1升高至16000 r·min–1

时，铣削温度的增大幅度分别为 17.6% 和 6.2%。这是

由于提高主轴转速加剧了刀 – 屑与刀 – 工件的摩擦作

用，导致摩擦热增加，进而引起铣削温度上升。同时，切

屑所带走的热量随主轴转速提高而增大，使传导进入粉

碎齿铣刀的热量减少。因此，铣削温度升高幅度随主轴

转速增大而有所减小。

图 13 为吸波蜂窝在不同主轴转速下铣削加工时的

温度云图。结果表明，吸波蜂窝铣削过程中切削热主要

集中于刀 – 屑接触区，铣削加工时被切除的蜂窝材料切

屑具有较强的红外特征，证明切屑中携带较高的热量。

该结果进一步说明随主轴转速提高时，蜂窝材料切屑易

发生破碎飞溅并带走大量的铣削热量，从而有助于降低

加工区域温度，减小切削温度的升高幅度。

2.4.2 进给速度对吸波蜂窝铣削温度的影响

图 14 为不同进给速度下铣削加工吸波蜂窝时的最

高温度变化规律。在所研究的进给速度范围内，铣削过

程中的最高温度随进给速度增大而逐渐升高。这是由

于进给速度增大导致材料瞬时去除率增大，进而引起切

削力增大，随之使切削区域产生的热量增加、切削温度

图 12 不同主轴转速下铣削区域最高温度变化规律

Fig.12 Maximum milling temperatures of milling zone at different 
spindle speeds
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图 13 不同主轴转速铣削加工切削温度云图

Fig.13 Cloud map of cutting temperature during milling at different 
spindle speeds 
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图 14 不同进给速度下铣削最高温度变化规律

Fig.14 Maximum milling temperatures during milling at different 
feed speeds
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图 15 为吸波蜂窝在不同进给速度下铣削加工时 
的温度云图。结果表明，随着进给速度提高，具有强红

外特征的切屑云图面积增大，证明进给速度增大易导致

切削区域产生的热量增加和切屑红外特征增强。

2.4.3 切削深度和切削宽度对吸波蜂窝铣削温度的影响

图 16 为不同切削深度和切削宽度下铣削加工吸波

蜂窝的最高温度变化趋势。当切削深度或切削宽度增

大时，铣削区域产生的热量虽成正比例增加，但因参加

铣削的切削刃数量和切削刃长度同样成比例增大，使得

切削区域散热条件得以改善。因此，粉碎齿铣刀铣削温

度的增大幅度并不明显。

通过分析吸波蜂窝在不同切削深度和切削宽度下

铣削加工的温度云图 （图 17），发现随着切削深度或切

削宽度增大时，大量切屑在加工过程中被粉碎切除，工

件材料在破碎过程中剪切区域和刀 – 屑接触区域发生

剧烈塑性变形和摩擦作用，从而产生大量切削热，使切
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削刃区域温度迅速升高，粉碎齿铣刀的红外特征逐渐

加强。

3 结论

本文利用粉碎齿刀具开展了吸波蜂窝高速铣削试

验研究，系统分析了主轴转速、进给速度、切削深度和切

削宽度对吸波蜂窝加工表面形貌特征、切削力、切削功

率和切削温度的影响规律，进而优选确定了高速铣削吸

波蜂窝的工艺参数，主要研究结论如下。

（1）随主轴转速增大时，各向切削分力均呈现减小

趋势，使得吸波蜂窝加工表面毛刺缺陷得到抑制；同时，

主轴转速提高有利于切屑发挥散热作用，使切削温度增

长幅度随主轴转速提高时呈现减小趋势，表明高速铣削

有利于改善吸波蜂窝加工表面质量和工艺性能。

（2）吸波蜂窝加工表面毛刺缺陷程度和各向切削

分力、切削功率以及切削温度均随进给速度的增大而增

大。在进给速度为 3000 mm·min–1 和 4000 mm·min–1

时加工表面毛刺缺陷程度相近，当进给速度增大至 5000 

图 15 不同进给速度铣削加工切削温度云图

Fig.15 Cloud map of cutting temperature during milling at different feed speeds
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图 16 不同切削深度和不同切削宽度下铣削最高温度变化规律

Fig.16 Maximum milling temperatures during milling at different cutting depths and cutting widths
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图 17 不同切削深度和切削宽度下铣削加工温度云图

Fig.17 Cloud map of cutting temperature during milling at different cutting depths and cutting widths
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mm·min–1 时毛刺缺陷显著加剧。

（3）随切削深度和切削宽度增大时，由于单位时间

内被切除材料体积成比例增大，导致切削力和切削温度

提高，加工表面毛刺缺陷程度加剧。

（4）以抑制毛刺缺陷为主要目标时，综合考虑切削

参数对切削力、切削功率和切削温度的影响，优选确定

吸波蜂窝高速铣削工艺参数为主轴转速 16000 r·min–1、

进给速度 4000 mm·min–1、切削深度 10 mm 和切削宽

度 15 mm。因进给速度 4000 mm·min–1 时毛刺缺陷程

度与 3000 mm·min–1 时相近，为保证加工效率，可根据

实际工况灵活选择进给速度。
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大型复合材料构件机器人铣边站位优化研究*

王 震，郑 侃，董 松，孙连军，王 涛
（南京理工大学机械工程学院，南京 210094）

[ 摘要 ] 针对大型复合材料构件机器人铣边站位选取不合理导致加工质量低下的问题，提出基于最优刚度的单机器

人多工位铣边站位优化方法。通过机器人运动学正逆解求得机器人刚度，建立与机器人站位相关的刚度函数模型。

对不同站位下的机器人铣边任务进行分配，并通过基于刚度的站位优化算法开展机器人铣边站位优化研究，获得机

器人刚度最优的一组站位。机器人铣边试验验证了机器人铣边站位的优化效果。结果表明，相比优化前，基于最优

刚度的站位优化可显著提升机器人铣边稳定性，使铣边加工表面粗糙度降低 33% 以上。

关键词： 机器人加工；站位优化；移动机器人；碳纤维增强基复合材料；大型构件；刚度性能

Optimization of Robot Milling Station for Large Composite Components

WANG Zhen, ZHENG Kan, DONG Song, SUN Lianjun, WANG Tao
(School of Mechanical Engineering, Nanjing University of Science & Technology, Nanjing 210094, China)

[ABSTRACT] Aiming at the problem of low machining quality caused by unreasonable selection of robot milling station 
for large composite components, a single robot multi-station milling station optimization method based on optimal stiffness 
is proposed. The stiffness of  the robot  is obtained by the forward and inverse kinematics of  the robot, and the stiffness 
function model related to the robot position is established. The robot milling tasks at different stations are allocated, and 
the robot milling station optimization research is carried out through the stiffness-based station optimization algorithm to 
obtain a set of stations with the best robot stiffness. The optimization effect of robot milling position is verified by robot 
milling experiment. The results show that the station optimization based on the optimal stiffness can significantly improve 
the stability of the robot milling edge, and reduces the surface roughness of the milling edge by more than 33% compared 
with before optimization.
Keywords: Robot machining; Station optimization; Mobile robot; Carbon fiber reinforced matrix composite; Large component; 
       Stiffness performance
DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2024.18.091

碳纤维增强基复合材料 （CFRP，简称复材）因具有

高比强度、高比刚度、耐疲劳、耐腐蚀等优点现已被大量

应用于航空工业中 [1–5]。由于复材成型精度较差，需要

后续通过铣边来达到尺寸精度、装配和表面质量要求 [6]。

对于大型复材构件的铣边，其尺寸使得传统机床难以胜

任，因此通常使用机器人进行铣边加工 [7–9]。但机器人

本身的弱刚性导致其加工时容易发生颤振，铣边质量下

降并影响机器人寿命和精度 [10–18]。在多工位铣边大型

复材构件时，工件位置固定，机器人站位决定了机器人

加工时的位姿，进而决定了机器人铣边时的刚度。因此，

在大型复材构件机器人铣边中，站位优化对提升机器人

刚度、加工质量、加工效率有重要意义。



92 航空制造技术·2024年第67卷第18期

SPECIAL TOPIC专  题

T
6

0

0 0 0 1

�

�

�

�
�
�
�
�

�

�

�
�
�
�
�

n o a p
n o a p

n o a p

x x x x

y y y y

z z z z
 （4）

式中，T 6
0 即为机器人的运动学正解。

由于工位优化为离线优化，无响应时间的要求，且

需要考虑机器人的路径规划和任务分配以及路径中每

个点位的刚度情况，同时为保证机器人关节角不发生剧

烈变化，需要对每个关节角的变化幅度加以约束。根据

以上考虑，选择使用数值解求运动学逆解。

设 Ptarget 为机器人末端的目标位姿，θtarget 为目标位

姿下的机器人关节角且满足

g(θtarget) = Ptarget – f(θtarget) = 0 （5）
设 θ0 为初始估计值，θ逐渐逼近 θtarget，则对 f（θ）

在 θ0 处进行泰勒展开，可得

x � � �
�
�

� �f f f o( ) ( ) ( )( )� �
�

� � �
�

0 0

0

 （6）

式中，θ0 处的雅可比矩阵
�
�

�
f
�

�
� 0

0J ( )= J（θ0）。令 Δθ = θ – θ0，

表 1 标准 D-H 模型参数

Table 1 Parameters of standard D-H model

关节编号 ai /mm αi /（°） di/mm θi /（°）

1 500 90 1045 0

2 1300 0 0 90

3 55 90 0 0

4 0 90 1025 0

5 0 90 0 0

6 0 0˚ 290 –180˚

图 1 机器人 D-H 模型

Fig.1 Robot D-H model
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对于大型构件，通常采用多工位加工和多机器人加

工，这两种方式都须对机器人进行合理的任务分配和站

位优化，因此许多学者对机器人任务分配做了大量研

究。Zhou 等 [19] 研究了单机器人路径规划、多机器人任

务分配、多工位分配 3 个子问题的求解，并基于此提出

了利用遗传算法的嵌套迭代优化方法。于乾坤等 [20] 基

于约束和关节可用度指标，建立了关于站位的单点和连

续喷涂任务代价函数，并结合内点罚函数法构建了最优

站位的求解方法。任书楠等 [21] 定义了基座可行位置空

间，并提出了一种通过基座可行位置空间的交集确定机

械臂的停站位置的站位规划方法。陶波等 [22] 对移动机

器人加工动力学进行了理论建模和实验分析，得到了移

动机器人加工的动力学特性，并设计了一种用于恒力匀

速磨抛加工的 Takagi – Sugeno（T – S）模糊控制器。

为综合考虑机器人弱刚性和大型复材构件机器人

站位对铣边加工的影响，本文将结合其他学者对机器人

刚度的研究成果，建立一种与机器人站位相关的刚度指

标函数，再以刚度指标和空间可达性为依据进行机器人

铣边任务分配，并以此为基础利用站位优化算法对机器

人的站位进行优化计算。最后搭建机器人铣边平台，开

展相关试验以验证站位优化对铣边质量的影响。

1 机器人运动学和刚度模型

1.1 机器人运动学模型

为 计 算 机 器 人 末 端 刚 度，使 用 标 准 Denavit-
Hartenberg（D-H）参数法建立机器人运动学模型，构建

机器人运动学逆解的求解方法。KUKAKR500 机器人

为六自由度关节型机器人，加工范围为 1200~2830 mm，

运动关节为回转型，对此机器人进行标准 D-H 参数建

模 [23]。按照标准 D-H 参数法建立机器人各连杆坐标系，

如图 1 所示，并确定机器人各连杆参数，如表 1 所示。

在标准 D-H 参数机器人模型中的关节坐标变换矩

阵 [23–24] 为

Ai = Rotz,θi
Transz,di

Transx,ai
Rotx,αi

 （1）
式中，Rot 为坐标旋转矩阵；Trans 为坐标平移矩阵；z 和

x 为旋转轴；θ为关节转角；a 为连杆长度；α为连杆扭

转角；d 为连杆偏距。
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i i i i i i i

i i i i
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�

�
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sin cos cos cos s
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�
 （2）

对每个关节坐标系进行连续变换可以得到从基坐

标到末端坐标的坐标变换公式，即

T 6
0 = A1A2A3A4A5A6 （3）
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保留至第一阶，并假设 J（θ0）可逆，可得

Δθ = J –1(θ0)[xtarget – f(θ0)] （7）
由 Newton-Raphson 法可得

� �
�
� �k k k kg g�

�

� �
�
�
�
��

�
��

1

1

( ) ( ) （8）

令

θ1= θ0 + Δθ （9）
将 θ1 重新代入并重复上述过程，产生一系列 θ值 {θ0，θ1，

θ2， …}，并最终收敛于 θtarget 处，在实际使用中，迭代过程

会在满足设定的阈值 ε，即 | g（θk）– g（θ k+1）| / | g（θ k）|≤ε之
后停止，将此时的结果作为最终解 [25]。

1.2 机器人刚度模型

对于串联机器人，其刚度模型为

K = Jθ–TKθ Jθ–1 （10）
式中，K 为机器人笛卡儿刚度矩阵；Kθ为机器人关节刚

度矩阵；Jθ为机器人雅可比矩阵。

由于机器人末端所受力矩和实际的扭转变形较小，

因此此处只考虑位移变形 d 和末端受力 f 之间的关系。

f = Kfd d （11）
假设末端受到大小为一个单位的力作用时，则有

dTKT
fd Kfd d = 1 （12）

式 （12）描述的是三维空间中的一个椭球面，其随

机器人位姿变化而变化，称为刚度椭球。其物理意义是

该椭球面上沿给定方向的轴长反映该方向上的刚度大

小，如图 2 所示。

由于机器人铣削加工时表面质量受多个方向刚度

的综合影响，需要选用能够综合反映机器人刚度性能的

指标，由于刚度椭球的体积 V 与刚度椭球 3 个轴长的乘

积相关，能够表征机器人的综合刚度性能。

V � �
4

3

4

3
1 2 3

� �� � � det( )
TK Kfd fd  （13）

因此将刚度性能指标 ka 确定为

k
a

T= det( )K K
fd fd6  （14）

1.3 刚度函数

由于工件的几何形状和摆放位置已经确定，机器人

原点和工件加工点的相对位置只和机器人在第 7 轴上

的位置相关，因此机器人末端位姿 P、机器人原点在第 7
轴上的距离 L、机器人关节角 θ之间的映射关系为

P = f (θ, L) （15）
刚度矩阵与机器人雅可比矩阵相关，可表示为

K = k(Jθ) （16）
Jθ为关于关节角θ的函数，若工件上的目标点固定，

则刚度指标 ka 可表示为

ka = h(L) （17）
第 7 轴上的每个机器人站位，即机器人原点至第 7

轴原点的距离可定义一个集合 {X1，X2，X3，…，Xn}，在
Xn 站位下，机器人刚度指标可表示为

kn = h(Xn) （18）
对于每个 Xn，寻找在其站位下整个工件轮廓中的刚

度指标最小的值作为该站位的刚度评价值。

kni = ka(Xn, Pi) （19）
τn = min(kni) （20）

2 机器人铣边站位优化

2.1 机器人加工任务分配

对于机器人站位构成的集合 P{X1，X2，X3，…，Xn} 中

的每个元素 Xn，需要对应的分配加工任务，设 Wi 为工件

上的某一点，若 Wi 与 Xn 的距离 L 与机器人加工范围 R
满足

L R
L R
�
�

min

max

�
�
�

 （21）

则 Wi 被视为该位置下的可加工点。

所有待加工点 Wi{X，Y，Z} 构成一个集合 W{W1，

W2，W3，…，Wn}，W 也可视为一个 3×m 的矩阵 W，计

算该矩阵中所有点到 Xn 站位下机器人原点 On 的距离，

得到一个距离矩阵 Dn。

Dn = diag{[W – On(3×m)]T×[W – On(3×m)]} （22）
之后判断每个点位是否位于该站位下的可加工范

围内。

Dn
R = (Dn – R2

min)(R
2
max – Dn) （23）

之后对 Dn
R 进行逻辑运算，由于判断时只须考虑元

素的正负，因此对其作简化，将 Dn
R 中所有负值视为 0，

所有非负值视为 1。矩阵 Dn
R 中的 0 表示对应的点位无

法被加工，1 表示可以被加工。对于 Pi 中所有站位 Xn，

分别计算对应的 Dn
R，并对所有 Dn

R 进行或运算获得逻

辑矩阵 Ω。Ω中若存在 0 值，则 W{W1，W2，W3，…，Wm}
中存在当前 Pi 中所有站位 Xn 下都无法加工的点，即该

站位组合 Pi 无法满足可达性要求；当 Ω 中不存在 0 值

时，则 Pi 满足可达性要求，将 Pi 作为可选站位组合，并

将每个站位 Xn 下的可达点位保存为 Wn。

存在某些点Wi同时处于多个站位的可达范围内时，
图 2 刚度椭球

Fig.2 Stiffness ellipsoid

加工面

λ2

λα

λb

λnλ3

λ1
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先将其搁置，待其他点位处理完毕后，需要对其进行如

下判断以确定该点位所属的加工站位：

（1）选择一个距离已分配点位最近的未分配点位；

（2）寻找距离该未分配点位最近的已分配点位；

（3）将该未分配点位分配至找到的已分配点位所

属的站位；

（4）重复步骤 （1）~（3），直至所有点位分配完毕

或超出可达范围分配失败。

2.2 优化算法

工位优化的目标是获得使整体刚度最大化的机器

人站位。首先，对于 Pi 中的每个站位 Xn，按照机器人可

达性分配在该站位下的所有工件加工点位 Wm，并将其

储存到机器人可加工点位中 Winm = Wm，在每个站位都分

配完成后检查是否已分配所有工件加工点位，若结果为

否，则对下一个 Pi 进行相同操作，若当前 Pi 都无法满足

要求，则令 n = n + 1 并重新生成 Pi，重复上述计算直至

满足要求；之后，对 Winm 中的每个点位求逆解，获得机

器人关节角，并计算机器人末端刚度指标，将所有点位

Winm 中的最低刚度作为此站位 Xn 下的刚度，再将所有

站位 {X1，X2，X3，…，Xn} 中的最低刚度作为 Pi 的刚度；

最后，以 Pi 的刚度最大为指标进行优化，获得使刚度最

大的 Pi，作为最终优化结果。站位优化流程如图 3 所示。

优化过程的伪代码如图 4 所示。

2.3 站位优化结果

为验证所提优化算法的有效性，对大型工件的轮廓

简化模型进行站位优化。首先对工件站位分配进行预

处理，将工件轮廓抽象为加工点位的集合，如图 5 所示，

并根据机器人工作空间对其进行站位的可达性判断，筛

选出可行的工位组合。机器人的原始站位如图 6 所示。

在第 7 轴上间隔 0.1 m 取一个站位，组成原始的站

位空间。在站位空间中，Z 轴上的一个点表示一组机器

input: Wm—加工点位
output: Pbest(X1, X2, X3, … , Xn) —机器人站位
1. 定义刚度函数 stiffness
2. for Pi do
3. for Xn do
4. for Wm do
5. 执行 2.1 节任务分配算法
6. end for
7. if Winm≠Wm do
8. 跳出所有循环并选择下一个 Pi 重新计算
9. end if
10. 对于每个 Winm，求逆解并计算刚度 stiffness
11. minstf(Xn) = min(stiffness(Winm))
12. minstf(Pi) = min(stiffness(Xn))
13. end for
14. 以max(minstf(Pi)) 为目标进行优化计算
15. end for
16. Pbest = max(stiffness(Pi))
17. return Pbest

图 4 站位优化算法

Fig.4 Station optimization algorithm
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图 3 站位优化流程

Fig.3 Station optimization process

图 5 工件轮廓点位

Fig.5 Workpiece contour point position
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图 6 机器人原始站位分配

Fig.6 Robot original station assignment
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4.5

人站位组合，而工件作为一个二维流形在 Z 轴方向上叠

加。对每个站位上的加工点位进行可达性检验，由此获

得初始站位空间和工件加工点位分布，如图 7 所示。

根据机器人工作空间范围和工件尺寸，筛选出初始

站位组合空间中满足机器人空间可达性要求的站位组
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合，将其作为可达站位空间，如图 8 所示。

由可达性筛选出的可行站位组合，并根据由刚度函

数计算所得刚度指标进行优化，获得使整体刚度最优的

站位组合，如图 9 所示，站位优化结果为 （2.1，3.9），即
两个工位中，一个工位位于第 7 轴上距原点 2.1 m 处，

另一个位于 3.9 m 处。

进行不同站位的加工任务分配，结果如图 10 所示。

3 站位优化效果试验

选择 3 个固定的工件位置，并分别计算优化前和优

化后的站位中加工这 3 个位置时的位姿和刚度情况，

站位A可达点
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不可达点

Z /
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图 7 原始站位空间

Fig.7 Original station space

图 8 可达站位空间

Fig.8 Reachable station space

（a）两工位可达站位空间

（b）三工位可达站位空间
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图 9 刚度优化站位

Fig.9 Stiffness optimization station
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图 10 多站位任务分配

Fig.10 Multi-station task allocation
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以验证站位优化对机器人加工刚度的改善效果。站位

优化后，机器人原点位置改变而工件位置不变，因此机

器人铣边时的位姿发生改变，如图 11 所示。铣边站位

优化前后的位姿和刚度如表 2 所示，与优化前的刚度

相比，优化后 3 个位置的刚度分别提升 27.4%、33.0%、

26.4%。

为验证实际工况下的优化效果，设计了铣边加工验

证试验。加工机器人为 KUKA– KR500–R2830 机器人，

超声加工系统由超声刀柄和超声电源组成。试验中，通

过调节超声电源的输出电流来实现超声振幅的调节，铣

边刀具为美福 D8–PCD 两刃立铣刀，工件夹持方式为螺

纹装夹，通过 M6 螺丝将 CFRP 工件固定于工装台上。

机器人内置的末端测力仪为 9105– NET– Omega160 型

六轴力 / 扭矩传感器 （ATI 公司），用于测量铣边加工

时的铣削力状态。在机器人末端搭载的电主轴上安装

PCB–356–A15 型三轴加速度传感器，用以测量加工时

的机器人状态。本试验所用试件为 CFRP 薄板件，采用

双向交织铺层，铺层角为 90°，工件尺寸为 300 mm×400 
mm×4 mm。试验加工现场如图 12 所示。
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对优化前后的机器人加工情况进行试验对比。选

取一组普通站位与最优站位进行对比，如图 13 和图 14
所示，在其他加工条件一致的情况下对两种站位下铣边

的铣削力和铣边质量进行对比。

机器人铣边加工试验中的位姿信息如表 3 所示。

图 15 和图 16 分别为站位优化前后的铣削力。通

过对比可以发现，站位优化前后铣削力由 700 N 降至

500 N 以下，下降约 28.6%，证明站位优化能够减小铣边

加工时的铣削力。

利用激光显微镜对 6 个位姿下机器人 CFRP 铣边

加工获得的样件进行表面粗糙度的观测，如图 17 所示，

获得的结果如图 18 和图 19 所示。试验结果表明，加工

站位优化可使加工质量提升 33% 以上，证明所提基于

刚度的站位优化能够使机器人加工效果明显提升。

表 2 机器人的位姿和刚度

Table 2 Robot posture and stiffness

加工位置 θ1/（°） θ2/（°） θ3/（°） θ4/（°） θ5/（°） θ6/（°） ka/（104 N·mm–1）

优化前

1 7.2 26.6 45.4 0 – 18 0 6.267

2 16.8 40.4 3.2 0 – 46.8 0 5.002

3 8.6 50.4 – 36 0 – 75.6 0 6.889

优化后

1 3.6 14.4 54 0 – 18 0 7.987

2 19.6 54 – 18 0 – 54 0 6.653

3 9.4 60 – 49.2 0 – 79.2 0 8.705

图 12 铣边加工试验设备

Fig.12 Milling edge processing experimental equipment

内置力传感器

Φ8 PCD
铣刀

加速度
传感器

末端执行器

工件装夹 超声电源

图 11 优化前后位姿

Fig.11 Posture before and after optimization

优化前位姿

优化后位姿

优化前位姿 目标位姿

（a）加工位置1 （b）加工位置2 （c）加工位置3
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图 14 站位优化后机器人铣边加工位姿

Fig.14 Robot edge-milling processing position after station optimization

（a）加工位置1 （b）加工位置2 （c）加工位置3

图 15 站位优化前铣削力

Fig.15 Milling force before station optimization
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表 3 铣边加工试验中的机器人位姿

         Table 3 Robot posture in milling edge processing test （°）

加工位置 θ1 θ2 θ3 θ4 θ5 θ6

优化前

1 – 69.02 40.85 15.04 – 144.3 39.85 – 28.76

2 – 71.66 28.24 42.79 – 132.56 26.95 – 44.03

3 – 72.84 15.91 70.1 – 101.92 18.74 – 77.32

优化后

1 – 70.66 34.36 29.33 – 139.87 32.91 – 35.17

2 – 71.14 31.67 35.25 – 137.11 30.2 – 38.64

3 – 72.15 24.28 51.53 – 125.44 23.57 – 52.05

图 13 站位优化前机器人铣边加工位姿

Fig.13 Robot edge-milling processing position before station optimization

（a）加工位置1 （b）加工位置2 （c）加工位置3
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图 19 站位优化后铣边质量

Fig.19 Edge-milling quality after position optimization

（a）Ra2.7 μm （b）Ra2.1 μm

（c）Ra1.6 μm

图 18 站位优化前铣边质量

Fig.18 Edge-milling quality before position optimization

（a）Ra4.2 μm （b）Ra3.2 μm

（c）Ra2.6 μm

图 17 样件观测设备

Fig.17 Sample observation equipment

KEYENCE激光显微镜显微镜用计算机

图 16 站位优化后铣削力

Fig.16 Milling force after station optimization

2 4 6 8 10 12 14 160 0 0

100

200

300

400

500

600

时间/s
（a）加工位置1 （b）加工位置2 （c）加工位置3

铣
削

力
/N

2 4 6 8 10 12 14 16

100

200

300

400

500

600

时间/s

铣
削

力
/N

2 4 6 8 10 12 14 16

100

200

300

400

500

600

时间/s

铣
削

力
/N

4 结论

提出了一种基于刚度的机器人铣边站位优化方法，

该方法可用于机器人铣边加工大型 CFRP 构件。提供

了一种基于空间可达性的站位规划方法和一种基于刚

度的站位优化方法和任务分配方法，并通过试验验证了

方法的有效性，得出结论如下。

（1）  基于机器人静刚度模型建立了一种与机器人

站位相关的刚度函数，并基于此函数和空间可达性进行

了机器人铣边任务分配。

（2）  通过站位优化改变了机器人铣边时的位姿，使

机器铣边时的刚度提升 20% 以上，并通过铣边任务分

配算法保证了铣边任务的连续性。

（3） 刚度的改善使铣边加工时的铣削力降低了

28% 以上。刚度的提高和铣削力的降低改善了最终的

铣边质量，试验证明，相比优化前，基于刚度的机器人铣

边站位优化能够使铣边质量提升 33% 以上。
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复杂曲面机器人砂带磨抛材料去除深度预测模型及

试验研究*

蔡 鸣1，2，3，朱 光2，3，李 论2，3，赵吉宾2，3，王 奔1，王正佳2，3

（1. 沈阳航空航天大学，沈阳 110136；
2. 中国科学院沈阳自动化研究所，沈阳 110016；

3. 中国科学院机器人与智能制造创新研究院，沈阳 110169）

[ 摘要 ] 针对复杂曲面零件的磨抛过程中曲率半径对机器人砂带磨抛加工中型面精度的影响，开展基于多曲率半径

镍基高温合金的机器人磨抛加工试验研究。主要探究不同曲率半径的试验件的磨抛加工性，对不同曲率半径的镍基

高温合金试验件进行砂带磨抛加工设置相应的砂带粒度和磨抛工艺参数，采集试验件的材料去除深度，并对试验结

果进行研究分析。试验结果表明，曲率半径的变化对材料去除深度存在着一定的影响，在曲率半径由大到小的变化

中，材料去除深度也随之增加，即材料去除深度与曲率半径呈负相关关系。基于多元非线性回归模型提出关于砂带

粒度、进给速度、接触力、工件曲率半径等影响因素的机器人砂带磨抛材料去除深度预测模型，模型的平均预测误差

为 1.45 μm，准确率达到 91.04%，预测误差区间为 –5.34 ~ 4.57 μm，并对预测模型进行显著性检验，表明该预测模型可

为实际机器人砂带磨抛加工前期工艺参数设计提供重要的理论支持。

关键词： 复杂曲面；砂带磨抛；曲率半径；摩抛接触力；材料去除深度

Prediction Model and Experimental Study on Material Removal Depth of Robotic Abrasive Belt 
Polishing Complex Curved Surfaces

CAI Ming1, 2, 3, ZHU Guang2, 3, LI Lun2, 3, ZHAO Jibin2, 3, WANG Ben1, WANG Zhengjia2, 3

(1. Shenyang Aerospace University, Shenyang 110136, China;
2. Shenyang Institute of Automation, Chinese Academy of Sciences, Shenyang 110016, China;

3. Institutes for Robotics and Intelligent Manufacturing, Chinese Academy of Sciences, Shenyang 110169, China)

[ABSTRACT] In response to the impact of curvature radius on the precision of robot abrasive belt polishing in the 
polishing process of complex curved parts, an experimental study on robot abrasive belt polishing based on multi curvature 
radius nickel based high-temperature alloy was carried out. The main focus was on exploring the machining performance 
of test pieces with different curvature radii, setting corresponding sand belt particle size and polishing process parameters 
for abrasive belt polishing of nickel based high-temperature alloy test pieces with different curvature radii, collecting the 
material removal depth of  the test piece and analyzing the experimental results. The experimental results show that  the 
variation of curvature radius has a certain impact on the depth of material removal. As the curvature radius changes from 
large to small, the depth of material removal also increases, indicating a negative correlation between the depth of material 
removal and the curvature radius. Based on a multiple nonlinear regression model, prediction model for the depth of 
material removal in robot abrasive grinding and polishing is proposed on the abrasive belt particle size, feed rate, contact 
force and workpiece curvature radius. The average prediction error of the prediction model is 1.45 μm, an accuracy rate 

* 基金项目：国家自然科学基金 – 辽宁省联合基金 （U1908230）。

引文格式：蔡鸣, 朱光, 李论, 等．复杂曲面机器人砂带磨抛材料去除深度预测模型及试验研究[J]．航空制造技术, 2024, 67(18): 
100–107.

     CAI Ming, ZHU Guang, LI Lun, et al. Prediction model and experimental study on material  removal depth of  robotic 
abrasive belt polishing complex curved surfaces[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2024, 67(18): 100–107.
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is 91.04%, and a prediction error range is – 5.34 – 4.57 μm. The significance test of the prediction model indicates that the 
prediction model can provide important theoretical support for the early process parameter design of actual robot abrasive 
belt grinding and polishing processing.
Keywords: Complex surfaces; Abrasive belt polishing; Radius of curvature; Grinding and polishing contact force; 
       Material removal depth
DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2024.18.100

近年来航空、汽车等领域对复杂曲面类型的零件

加工制造需求愈发旺盛 [1]，带动了机械制造技术的革

新。复杂曲面的加工方式主要有专用数控机床加工、

人工磨抛、机器人磨抛。虽然专用数控机床加工技术

成熟，但在加工复杂曲面时存在加工痕迹明显和表面

硬化的问题，采用人工磨抛加工时，加工效率和表面一

致性难以保证 [2]。砂带磨抛加工技术可以大大提高表

面一致性，获得更可靠的加工质量，因此被越来越多地

应用到复杂曲面制造中 [3]。将工业机器人与砂带磨抛

加工相结合，不仅可以减轻工人劳力，还大大提高了加

工效率。现阶段的机器人砂带磨抛技术还存在诸多问

题有待完善，本研究就机器人砂带磨抛的加工精度进

行研究，主要探究砂带磨抛工艺参数对复杂曲面表面

材料去除深度的影响。

砂带作为一种柔性磨抛加工工具，其特性决定了在

使用砂带进行加工时不能固定获得材料去除深度，需要

建立机器人砂带磨抛加工的材料去除深度预测模型，即

建立材料去除深度与各工艺参数及工件接触表面曲率

半径的数学表达式。目前，对于不同磨抛加工系统中材

料去除深度模型的研究已有了一定的成果 。早在 1972
年 Preston[4] 就提出假设，将速度和压强除外的一切因素

（如工件表面粗糙度、工件材料、砂带材料等）的作用全

部归为一个比例常数 K，可建立材料去除率与压强、瞬时

速度的线性关系。Preston 方程作为一个经验性假设，在磨

抛去除领域被广泛利用。韩国科学技术院 Yang 等 [5] 就

根据 Preston 假设提出了材料去除率模型，并通过试验

确定了系数 K 的值，应用该模型指导加工。张军峰

等 [6] 基于 Preston 方程建立百叶轮柔性磨抛材料去除

深度预测模型，确定材料去除深度的主要影响因素，并

通过模拟仿真和试验验证了模型准确性。朱天宝等 [7]

基于 Preston 方程和 Herts 理论，提出了一种复杂曲面磨

抛的材料去除模型，分析了材料去除量的影响因素及规

律。Wang等 [8] 通过分析磨料颗粒和工件表面相互作用，

计算参与切削的所有磨粒的去除体积，建立了一种线性

工件表面材料去除深度预测模型，并设计试验验证该模

型。Zhang 等 [9] 分析工具与工件表面的几何和机械特

性及抛光条件，引入抛光磨损指数，提出基于赫兹分布

的材料去除率计算方法。上述方法中均对砂带磨抛加

工系统中材料去除深度的预测进行了研究，但对于机器

人砂带磨抛系统中材料去除深度预测缺少精确的理论

依据，仍需要进一步试验探究。

为了实现对机器人砂带磨抛加工过程中材料去除

深度的预测，本文以不同曲率半径的试验件作为研究对

象，通过研究砂带磨抛加工不同曲率半径的试验件分析

各工艺参数对工件表面材料去除深度的影响规律，并基

于多元非线性回归方程建立材料去除深度预测模型。

建立的材料去除深度预测模型对机器人砂带磨抛加工

系统的磨抛质量尤为重要，通过机器人砂带磨抛加工试

验来确定各影响因素与材料去除深度之间的关系，再结

合多元非线性回归方程，计算得到机器人砂带磨抛加工

材料去除深度预测模型。

1 试验设备与方法

试验材料选用被广泛应用于航空发动机中的镍

基高温合金 [10]，其化学成分见表 1[11]。试验选用金字

塔 Trizact – 407EA 砂带 （3M 公司），砂带粒度型号包括

A20、A60、A110。本研究采用三维扫描仪 GOM ATOS Q 
（8MZEISS公司）对加工前后的试验件进行扫描，再通过

扫描模型对比检测材料的磨抛去除深度，三维扫描仪详

细技术参数如表 2 所示。通过多次扫描获得的试验件点

表 1 试验材料的化学成分（质量分数）[11]

          Table 1 Chemical composition of the test material (mass fraction)[11] %

C Cr Ni + Co Al Ti Fe Nb + Ta Co Mn Si

≤0.08 14 ~ 17 ≥70.0 0.40 ~ 1.00 2.25 ~ 2.75 5.00 ~ 9.00 0.70 ~ 1.20 ≤1.00 ≤0.35 ≤0.35
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云数据规模可达千万量级，结合 GOM Inspect软件的点

云数据处理能力，在计算截面间距时精确到 0.001 mm。

本试验设计搭建了机器人复杂曲面砂带磨抛加工试

验平台，如图 1 所示。该平台主要由 KUKA 机器人、六

维力传感器、工控机、三维扫描仪、气动砂带机及试验件

组成。平台内可分为力控、打磨、检测 3 部分。图 2 为系

统磨抛力控制流程图，利用安装在砂带机和机器人法兰

盘之间的六维力传感器对磨抛过程的接触力进行实时采

集，结合团队提出的基于位置的阻抗控制策略 [12]，通过对

接触力和机器人位姿的修正，实现对磨抛过程中砂带与

工件表面接触力的控制。打磨过程为工具型，即打磨工

具—气动砂带机固定安装在 KUKA 机器人末端，通过工

具接近被加工零件，并在其表面按照所规划的路径走刀，

结合力控系统实现零件表面的磨抛加工过程。

图 3 为材料去除深度检测流程图，先利用扫描仪

分别建立磨抛前后的三维模型，然后将其输入 GOM 
Inspect 软件进行预对齐及局部最佳拟合对齐，由对齐效

果可见，在未磨抛区域的各法向间距测量均为 0 附近，

接着在磨抛区域创建多个截面进行检测，可输出基于截

面曲线的法向间距。为了消除切入切出时接触状态转

换带来的影响，数据处理时忽略切入切出段的间距再计

算平均数，即可得到材料去除深度。

表 2 GOM 扫描仪技术参数

Table 2 Technical parameters of GOM scanner

技术参数 值

光源 LED

单次扫描点数 800 万

测量范围/mm2 100×70 ~ 500×370

单次扫描点间距/mm 0.04 ~ 0.15

工作距离/mm 490

图 1 机器人复杂曲面砂带磨抛加工系统

Fig.1 Robot abrasive belt grinding and polishing system for 
complex curved surfaces

高温合金工件六维力传感器

工控机 气动砂带机 去除深度检测

力控 打磨 检测
机器人控制柜 KUKA机器人

Net box

GOM扫描仪

图 2 机器人砂带磨抛接触力控制策略

Fig.2 Control strategy for contact force of robot abrasive belt 
grinding and polishing

机器人砂带
磨抛力感知

系统

面向复杂曲面机器
人砂带磨抛柔顺力

控制系统

机器人
磨抛控制
系统软件

工控机

机器人
控制器

磨抛轨迹
规划

力传感器

机器人位姿

机器人位姿
修正量

磨抛加工
的实时
接触力

原始力
和机器
人位姿

VS2013
Qt

轨迹规划
软件

试验件
理论模型

原始力

机器
人位
姿及
状态

机器
人位
姿修
正量

轨迹生成
三维轨迹仿真

轨迹修正

图 3 材料去除深度检测流程图

Fig.3 Flow chart of material removal depth detection
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2 多工艺参数试验

2.1 磨抛接触区域

对磨抛接触区域砂带与工件的接触力进行分析，如

图 4 所示。磨抛加工时，需要先标定工具坐标系，设置

工具 TCP（Tool central point），再对工件表面进行轨迹

规划，轨迹点均匀分布在轨迹点上，工具 TCP 将会依据

轨迹点进行移动。本试验利用气动砂带机打磨杆侧面

贴附的橡胶片作为基底与工件接触，由于橡胶片具有良

好的弹性，对磨抛加工过程中存在的振动具有一定的抗

干扰作用，易于实现高效稳定的磨抛加工，且可以获得

较好的表面一致性。在工件与橡胶片接触时，仅对工具

TCP 磨抛力分析，磨抛力可以分为垂直于砂带表面的接

触力 Fn、沿砂带机进给方向的磨抛切削力 Fa、沿轨迹切

线方向的滑动摩擦力 Ft，橡胶片在接触力 Fn 作用下发

生弹性形变，而工件在砂带磨粒的磨抛作用下发生塑性

形变，实现工件表面的材料去除。

对砂带机接触不同曲率半径的试验件时砂带与试

验件表面的接触情况进行分析，砂带机与试验件接触示

意图如图 5 所示。

在砂带磨抛过程中，曲率半径和接触力的改变主要

影响砂带与工件有效的接触长度。将弧长AB所需的长
度定义为砂带与工件有效的接触长度 L。

从运动学角度可得

L = (Vc + Va)t （1）
式中，t 为单个磨粒单转有效接触时间；Va、Vc 为砂带进

给速度和砂带转速。

从力学角度计算可得

L F
Pl

= n  （2）

式中，Fn 为法向接触力；P 为平均压强；l 为砂带宽度。

由式 （3）杨氏模量 E 计算公式，根据几何关系可计

算橡胶片发生的应变，可得式 （4）。

E �
�
�  （3）

� � � �
�
�
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�
�
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��
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��
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1802LR R L
R

lsin
�

 （4）

式中，σ为应力；ε为应变。

磨抛过程中，由上位机的力控程序对接触力 Fn 进

行控制并保持基本恒定，即由橡胶片产生的应力 σ保持

不变，同时砂带宽度 l 也一定，在此基础上综合考虑式

（3）和 （4）可以发现，工件曲率半径 R 的不同会直接影

响到有效接触长度 L，再结合式 （1）和 （2）不难看出，

曲率半径的变化也会影响砂带机对工件表面的平均压

强，从而影响磨粒对表面材料磨削去除作用。综合以上

分析，工件曲率半径对磨抛加工存在着一定的影响，需

要对其进行进一步的试验研究。

2.2 试验方案设计

在本试验搭建的机器人砂带磨抛加工试验平台中，

存在诸多因素影响材料去除深度，其中主要有磨粒特性

（磨粒材料及大小）、工件材料及几何特性、磨抛接触力

以及砂带机转速和进给速度等。机器人的刚度、重复定

位精度及设备固有振动频率等为试验平台的不可控因

素，砂带机的供给气压不变，确定转速为 9500 r/min，所
以暂不考虑砂带机转速对材料去除深度的影响。在保

持其他因素不变的前提下，以进给速度、接触力和工件

曲率半径为磨抛工艺参数，以材料去除深度作为试验结

果进行试验，图 6 为试验设备及磨抛后试验件。

表 3为同一进给速度Va = 3 mm/s、砂带粒度A60时，

不同曲率半径、接触力得到的材料去除深度试验数据

集。表 4 为同一接触力 Fn = 8 N、工件曲率半径 R = 51.6 
mm 时，进给速度 – 材料去除深度试验数据集。

2.3 试验数据分析

通过表 3 和 4 试验数据获得材料去除深度曲线，如

图 7 和 8 所示。

图 7 为接触力和曲率半径对材料去除深度的影响。

在同一进给速度 Va = 3 mm/s，砂带粒度为 A60 的条件

下，进行不同接触力和曲率半径参数的试验，得到图 7
中 4 条不同接触力曲线依次由小到大从下往上分布，说

明材料去除深度与磨抛接触力呈正相关，即材料去除深

度随着磨抛接触力的增大而增大。每条曲线都表示在

同一接触力下，去除深度与工件曲率半径的关系，可以

图 4 磨抛接触力示意图

Fig.4 Schematic diagram of grinding and polishing contact forces

磨抛力
分析

轨迹规划
Fn

TCP Fa

Ft

图 5 砂带机与试验件接触示意图

Fig.5 Schematic diagram of the contact between the sanding 
machine and the test piece

砂带转速Vc

工件

接触区域 进给速度Va

接触力Fn 橡胶片
B

A
应变ε

曲
率

半
径

R

砂带
宽度l
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看到曲线一致呈下降趋势，则说明了去除深度在一定范

围内会随着工件曲率半径的变大而减小。

在磨抛过程中，进给速度也会对材料去除深度产生

一定影响，图 8 所示为在相同的接触力 Fn = 8 N 和工件

曲率半径 R = 51.6 mm 下，不同进给速度对材料去除深

度的影响。试验结果显示，砂带机的进给速度与材料去

除深度呈负相关，即进给速度越大，材料去除深度随之

减小，且在进给速度逐渐增大的过程中，材料去除深度

趋于平缓。

另外，利用扫描电镜观察磨抛后的砂带状况，可以

发现在不同接触力下砂带的磨损情况，如图 9 所示。不

难发现，随着接触力的增大，砂带的金字塔磨粒磨损情

况愈发严重，甚至发生了挤压破碎的现象，因此在设计

建立材料去除深度预测模型所需的试验方案中，将只考

虑可以有效磨抛产生材料去除的接触力 Fn = 4 N、8 N、

12 N，避免接触力 Fn = 16 N 造成砂带失效。

在实际加工中需要依据工件的加工余量进行工艺

参数设计，根据上文所述多工艺参数试验数据所得，磨

抛加工余量一般在 0.05 ~ 0.13 mm。并结合以上磨抛

表 3 不同曲率半径、接触力得到材料去除深度

Table 3 Material removal depth obtained by different curvature
   radii and contact forces μm

曲率半径/
mm

接触力Fn

4 N 8 N 12 N 16 N

73.01 12 18 24 29

66.38 13 20 28 31

57.44 15 21 30 36

41.76 20 29 36 46

37.6 22 35 42 51

表 4 不同进给速度得到材料去除深度

Table 4 Obtaining material removal depth at different feed rates

进给速度va/（mm/s） 材料去除深度/μm 均值/μm 误差棒/μm

1.0 60 62 59 60.3 1.814754

1.5 45 45 47 45.7 1.289703

2.5 31 29 32 30.7 1.457166

3.5 23 22 26 23.7 1.625833

5.0 18 17 19 18 1.053565

图 6 试验设备及磨抛后试验件

Fig.6 Experimental equipment and test pieces after grinding and 
polishing

试验件

工控机

工作台及虎钳

砂带机

磨抛后试验件

六维力
传感器

KUKA机器人

图 7 接触力和曲率半径对材料去除深度的影响

Fig.7 Effect of contact force and curvature radius on material 
removal depth
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图 8 进给速度对材料去除深度的影响

Fig.8 Effect of feed speed on material removal depth
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去除规律，在建立材料去除深度预测模型时，设定各影

响因素区间与水平数，如表 5 所示，其中砂带粒度设为

类别预测变量，进给速度、接触力、曲率半径设为连续

预测变量，试验方案利用 SPSS 软件建立混合正交表，

并在机器人砂带磨抛试验平台进行磨抛加工试验。表

6 为根据混合正交表进行试验得到的混合正交试验数

据集。

3 基于多元非线性回归方程的材料去除深度
  预测模型

在机器人砂带磨抛试验平台中，影响材料去除深度

的工艺参数主要有砂带粒度、进给速度和 Z 向接触力。

砂带粒度反映了黏附在砂带基材上的磨粒大小，其大小

主要影响切削刃的大小。因为在实际生产加工中，砂

带粒度是砂带固有的物理特性，具有确切的规格大小，

不能作为回归预测模型中的连续变量，因此需要将不

同粒度的砂带进行一般分类，即将不同粒度规格的砂

带作为类别变量。本研究主要使用 A20、A60、A110 3
种粒度，可得到对应 3 种砂带粒度下的多元非线性回

归模型，满足日后在机器人砂带磨抛加工中对材料去

除深度的预测及工艺参数的选择，有效提升机器人砂

带磨抛加工精度。

根据 Cabaravdic 等 [13] 所提出材料去除深度与工艺

参数呈指数关系，确定设砂带粒度为类别预测变量，进

给速度、接触力、曲率半径为连续预测变量，材料去除深

度为响应，分别建立 3 种不同砂带粒度的材料去除深度

预测模型，即

H = KVc
β1F β2Rβ3 （5）

式中，H 为材料去除深度；K 为材料去除深度影响系数；

β1、β2、β3 为回归参数。

对式 （5）两边取对数，转化成多元线性方程。

lnH = lnK+β1 lnVc+β2 lnF+β3 lnR （6）
设 y = lnH，β0 = lnK，x1 = lnVc，x2 = lnF，x3 = lnR
可得

y = β0 + β1x1 + β2x2 + β3x3 （7）
式中，β0，…，β3 为回归参数；x1，…，x3 为回归变量。

设 （xi1，xi2，xi3，yi）
T （其中 i = 1，2，3，…，81）是 （xi1，

xi2，xi3，yi）的 81 组观测值，则 Y =（y1，y2，…，y81）
T，β =（β0，

β1，β2，β3）
T，ε =（ε1，ε2，…，ε81）
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则该矩阵表达式为
Y = Xβ + ε （8）
利用最小二乘法寻求 β估计值 ，根据式 （8）得

β = (X TX)–1X TY （9）
将 81 组试验数据分为 3 种粒度分别进行取对数处

理。再将 X 和 Y 代入式 （9）中，可以求得

表 5 影响因素区间与水平数

Table 5 Influencing factor interval and level number

区间与
水平

粒度M 进给速度
Va /（mm/s）

接触力
Fn/N

曲率半径
R/mm

参数区间 A20、A60、A110 1.5~5.5 4~12 37.6~73.0

水平数 3 9 3 6

表 6 混合正交试验数据集

Table 6 Mixed orthogonal experimental data set

试验
序号

粒度M 进给速度
Va /（mm/s）

接触力
Fn/N

曲率半径
R/mm

材料去除
深度H/μm

1 A20 1.5 12 66.38 23

2 A20 2.5 4 66.38 11

3 A110 3.5 12 51.61 22

4 A60 2.5 4 41.76 24

5 A20 5.5 12 57.44 11

6 A20 4.0 4 66.38 8

… … … … … …

77 A20 4.5 12 66.38 9

78 A20 2.0 12 73.01 14

79 A60 1.5 12 66.38 44

80 A110 2.5 8 73.01 18

81 A60 2.0 8 66.38 25

图 9 不同接触力的砂带磨损情况

Fig.9 Abrasion of abrasive belt with different contact forces

（d）Fn=16 N

300 μm

（c）Fn=12 N

200 μm

（b）Fn=8 N

100 μm

（a）Fn=4 N

100 μm
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因此，机器人砂带磨抛多元非线性材料去除深度预

测模型可以表示为

H V F R
H V F R
�

�

� �

� �

8 69

14 82

0 8205 0 409 0 8247

0 8205 0 409 0 824

.

.

. . .

. . .

c

c

77

0 8205 0 409 0 8247
12 32H V F R�

�

�
�

�
� � �

.
. . .

c

 （11）

至此，得到了一个有关于砂带粒度、进给速度、接触

力、曲率半径的机器人砂带磨抛曲面材料去除深度预测

模型。将预测值与实际测量值进行对比分析，可得图

10 所示的去除深度预测值与实际测量值对比。可以看

到，利用材料去除深度预测模型得到的预测值和实际测

量的去除深度之间的误差在合理范围内。

对试验数据的误差值和准确率进行分析，如图 11
所示，误差均值为 1.45 μm，误差区间为 –5.34 ~ 4.57 μm，

计算可得所建立的材料去除深度预测模型的准确率为

91.04%，为机器人砂带磨抛材料去除深度控制和预测提

供可靠的理论依据。

4 材料去除深度预测模型回归分析

对于利用混合正交试验数据集建立的机器人砂带

磨抛多元非线性材料去除深度预测模型是否能够准确

预测材料去除深度与各影响因素之间的关系，不仅仅

需要考虑模型的准确率，还需要进行模型的回归分析。

本文回归分析采用 F 检验法确定预测数据和测量数据

是否存在显著性差异，以检验整个方程，即所有影响因

素（解释变量）对材料去除深度 （被解释变量）的影响，

但 F 检验未说明各个影响因素对材料去除深度的影

响，所以还需要进行 t 检验判断模型是否存在系统误

差，即检验单个影响因素对材料去除深度的影响，过程

如下。

（1）F 检验。

样本标准偏差 S 的平方公式为

S
n

H H2 21

1
�

�
�� ( )'  （12）

式中，n 为样本数；H′为预测值；H为样本均值。

计算 F 统计量，即

F =
MSA

MSE
 （13）

式中，MSA 为组间方差；MSE为组内方差。

计 算 得 F = 271.13，查 F 表 知 F0.05（4，∞） = 2.37，
F = 271.13 > F0.05（4，∞），所以式 （11）的机器人砂带磨

抛多元非线性材料去除深度预测模型没有显著差异，即

说明各影响因素材料 （解释变量）适合用于估计去除深

度 （被解释变量）。

图 10 去除深度预测值与实际测量值对比 
Fig.10 Comparison between predicted removal depth and actual 

measured value
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图 11 试验数据的误差和预测准确率分析

Fig.11 Error and prediction accuracy analysis of experimental data
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（2）t 检验。

t 统计量计算公式为

t
H u
S n

�
� 0  （14）

该统计量 t 在零假设 u = u0 为真的条件下服从自由

度为 n 的 t 分布。

t 检验中，t 值的正负说明该解释变量对被解释变

量的影响规律，t 值的绝对值大小反映各解释变量对被

解释变量的影响程度。对各工艺参数具体分析可知，

进给速度的 t 检验为 t = – 25.85，意味着进给速度会对

去除深度产生显著的负向影响关系；接触力的 t 检验为

t = 14.19，意味着接触力会对去除深度产生显著的正向

影响关系；曲率半径的 t 检验为 t = –14.09，意味着曲率

半径会对去除深度产生显著的负向影响关系。再比较

各工艺参数 t 值绝对值大小，说明进给速度对材料去除

深度的影响最大，接触力和曲率半径对材料去除深度的

影响近似一样。

综上所述的 F 检验和 t 检验结果均符合多工艺参

数试验的结论，表明模型不存在自相关性，可用于机器

人磨抛加工的工件表面材料去除深度预测。

5 结论

（1）以不同曲率半径的高温合金试验件为研究对象，

设计并进行多工艺参数试验，探究机器人砂带磨抛加工

的工件表面去除深度的重要影响因素。试验数据表明，

进给速度、接触力、工件曲率半径对去除深度影响显著。

（2）根据多工艺参数试验结果分析，结合实际加工

情况，优化了工艺参数的设定，从而更加合理地设计混

合正交试验，有利于提高材料去除深度预测模型实用性

和准确性。

（3）本研究提出了一种包含曲率半径的机器人砂带

磨抛加工材料去除深度的预测和控制模型，模型平均预

测准确率为 91.04%，平均预测误差为 1.45 μm，误差区间

为 –5.34 ~ 4.57 μm，并对模型进行回归分析，结果表明，该

预测模型能够很好地预测工件表面材料去除深度。

参  考  文  献

[1] 于富明. 基于工件曲率的变压力砂带磨削技术研究[D]. 沈
阳: 东北大学, 2017.

YU Fuming. Research on variable pressure abrasive belt grinding 
technology based on workpiece curvature[D]. Shenyang: Northeast 
University, 2017.

[2] 黄云, 肖贵坚, 邹莱. 整体叶盘抛光技术的研究现状及发展

趋势[J]. 航空学报, 2016, 37(7): 2045–2064.
HUANG Yun, XIAO Guijian, ZOU Lai. Current  situation  and 

development trend of polishing technology for blisk[J]. Acta Aeronautica 

et Astronautica Sinica, 2016, 37(7): 2045–2064.
[3] 黄云, 侯明明, 刘阳, 等. 航空发动机钛合金叶片机器人浮动

砂带磨削技术及其试验研究[J]. 航空制造技术, 2020, 63(5): 14–19.
HUANG Yun, HOU Mingming, LIU Yang, et al. Robotic floating belt 

grinding technology and experimental study on aero-engine titanium alloy 
blade[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2020, 63(5): 14–19.

[4]  PRESTON F W. The theory and design of plate glass polishing 
machines[J]. Journal of the Society of Glass Technology, 1927, 11: 214–256.

[5]  YANG M Y, LEE H C. Local material  removal mechanism 
considering curvature effect in the polishing process of the small aspherical 
lens die[J]. Journal of Materials Processing Technology, 2001, 116(2–3): 
298–304.

[6] 张军锋, 史耀耀, 蔺小军, 等. 基于修正Preston方程的百页轮

抛光材料去除深度建模[J]. 中国机械工程, 2022, 33(22): 2711–2716.
ZHANG Junfeng, SHI Yaoyao, LIN Xiaojun, et al. Modeling of 

material removal depth in ABFW polishing based on modified Preston 
equation[J]. China Mechanical Engineering, 2022, 33(22): 2711–2716.

[7] 朱天宝, 金晓怡, 陈志鹏, 等. 复杂曲面柔性抛光材料去除模

型研究[J]. 组合机床与自动化加工技术, 2020(9): 76–79, 83.
ZHU Tianbao, JIN Xiaoyi, CHEN Zhipeng, et al. Research on material 

removal model for flexible surface polishing of complex surfaces[J]. Modular 
Machine Tool & Automatic Manufacturing Technique, 2020(9): 76–79, 83.

[8] WANG G L, WANG Y Q, XU Z X. Modeling and analysis of the 
material removal depth for stone polishing[J]. Journal of Materials Processing 
Technology, 2009, 209(5): 2453–2463.

[9] ZHANG L, TAM H Y, YUAN C M, et al. An investigation 
of material removal in polishing with fixed abrasives[J]. Proceedings of 
the Institution of Mechanical Engineers, Part B: Journal of Engineering 
Manufacture, 2002, 216(1): 103–112.

[10] 丁文锋, 苗情, 李本凯, 等. 面向航空发动机的镍基合金磨

削技术研究进展[J]. 机械工程学报, 2019, 55(1): 189–215.
DING Wenfeng, MIAO Qing, LI Benkai, et al. Review on grinding 

technology of nickel-based superalloys used for aero-engine[J]. Journal 
of Mechanical Engineering, 2019, 55(1): 189–215.

[11] 刘猛, 李爱民, 张欢欢, 等. 冶炼工艺对GH4145 合金显微组

织和力学性能的影响[J]. 中国冶金, 2020, 30(10): 17–21.
LIU Meng, LI Aimin, ZHANG Huanhuan, et al. Effect of melting 

technologies on microstructure and mechanical properties of GH4145 
superalloy[J]. China Metallurgy, 2020, 30(10): 17–21.

[12] 李论, 王正佳, 赵吉宾, 等. 整体叶盘研磨抛光机器人接触

力阻抗控制方法研究[J]. 航空制造技术, 2022, 65(9): 60–68.
LI Lun, WANG Zhengjia, ZHAO Jibin, et al. Research on contact 

force impedance control method of blisk grinding and polishing robot[J]. 
Aeronautical Manufacturing Technology, 2022, 65(9): 60–68.

[13]  CABARAVDIC M, KUHLENKTTER B. Optimizing belt 
grinding processes: Modeling of the belt grinding process with elastic 
contact trolley or roller[J]. MO Metalloberflache Beschichten von Metall 
und Kunststoff, 2005, 59(4): 44–47.

通讯作者：朱光，副研究员，博士，研究方向为机器人制造与工艺数字化。

（责编  阳光）



广告索引号24-1003



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

创造价值 贡献航空

“大飞机专刊”征稿 

 选题背景

随着全球经济活动的发展，航空技术推动着航

空运输保持强劲增长态势。专家预测，未来10年全

球航空运力短缺，新飞机交付量将超2万架。为应

对世界石油危机、全球变暖及其导致的极端气候，

实现碳达峰和碳中和，未来大型民机将会朝着新能

源化、低能耗化和超声速化的方向发展。2025年，

本刊将策划和推出“大飞机专刊”，从大型飞机构

型、结构设计、制造工艺、新材料、新动力形式、

新能源化等方面探寻大飞机的关键技术和发展趋

势，欢迎专家学者们提供优秀稿件。

 征稿范围

大型整体结构件成形制造、高性能薄壁结构

控形控性制造、大型飞机新构型设计、轻质材料与

轻量化结构、结构件拓扑优化设计与增材制造、智

能化装配、飞机结构疲劳寿命与健康监测、新能源

技术与绿色航空、高效航空发动机、高超声速飞行

器、翼身融合布局、仿生减阻技术、智能制造与数

字工厂等。

 投稿要求

1．综述/原创性论文均可，体现创新性，论点

明确、论证充分、结构可靠。

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．投稿本专题，请提前与学术编辑联系，稿件

投递到收稿邮箱（cuij068@avic.com）。

 截稿日期

本征稿于2024年12月31日截止。

 联系方式

责任编辑：崔逸飞

联系电话：15901138813

广 告 索 引

公司名称 索引号位 置

魏因加特纳机械制造有限公司 封二 24-1032

郑州辰维科技股份有限公司 封三 24-1037

瀚柏格夹具系统技术(上海）有限公司 封底 24-1033

北京易加三维科技有限公司 1 24-1001

埃马克（中国）机械有限公司 3 24-1022

易格斯（上海）拖链系统有限公司 5 24-1051

温泽测量仪器（上海）有限公司 7 24-1015

北京东兴润滑剂有限公司 9 24-1004

北京迪蒙数控技术有限责任公司 11 24-1011

Tebis中国总部 13 24-1017

第二届广州国际航空维修工程及地面服务展 108 24-1003

第十五届中国国际航空航天博览会 110 24-1090



广告索引号24-1090



� 广告索引号24-1037



德国夹具王⸺瀚柏格夹具
车铣磨夹持解决方案专家

广告索引号24-1033


