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文　摘　为将激光增材制造（ＬＡＭ）技术更加广泛的应用于航天运载器结构设计与成形，基于激光选区熔
化（ＳＬＭ）现有成形能力，实现了航天运载器上面级舱体结构一体化设计。具体建立无连接件的整舱一体化模
型，成形缩比一体化舱体产品，并通过静力试验验证了基于激光增材制造技术的一体化设计与成形方法的可行

性，从而对其在航空航天领域推广应用的技术途径进行探索。
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０　引言
激光增材制造（ＬａｓｅｒＡｄｄｉｔｉｖｅＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ，

ＬＡＭ）是３Ｄ打印成形制造技术按照能量源划分的一
个种类，是可以直接从零件数字模型一步完成全致

密、高性能大型复杂金属结构件的直接近净成形制

造［１－３］。激光金属直接成形（ＬａｓｅＭｅｔａｌＤｉｒｅｃｔＦｏｒｍ
ｉｎｇ，ＬＭＤＦ）和激光选区熔化（ＳｅｌｅｃｔｉｖｅＬａｓｅｒＭｅｌｔｉｎｇ，
ＳＬＭ，又称选择性激光熔化）在航空航天领域已实现
了具有一体化复杂结构特性的单件小批量快速制

造［４］。鉴于两种技术的不同特点，ＬＭＤＦ适用于大尺
寸、大承力、空间构型复杂的零件；ＳＬＭ目前受成形设
备空间的限制适用于小尺寸、支撑功能性、空间构型复

杂的零件，且两种技术均以成形钛合金、高温合金、铁

基合金为主。随着设备规模的不断增长以及可成形材

料范围的不断扩展，ＳＬＭ可应用于去连接件的运载器
舱体一体化成形制造，实现大幅减重、缩短周期的同

时，更适应小批量投产的航天产品配套模式。

本文针对去连接件的航天运载器上面级舱体结

构整体成形需求，基于现有ＳＬＭ设备，实现缩比产品
的一体化设计、制造，通过测试验证可行性的同时，为

后续更复杂、更多数量装配零件的１∶１结构产品整体
成形奠定基础。

１　整体成形验证
运载器上面级舱体结构承受较复杂载荷、环境，
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为核心系统的仪器、设备提供安装、支撑平台，因此在

整体刚度、局部强度以及零件数量、装配工序等方面

均较常规舱体复杂［５］。例如，舱体壳体结构内部安

装有近百个机加、钣金成形零件，单个零件制造和装

配环节成本、周期占整舱制造的５０％以上，如图１为
阿里安可贮存上面级。

图１　阿里安５可贮存上面级
Ｆｉｇ．１　Ａｒｉａｎｅ５ｓｔｏｒａｂｌｅｕｐｐｅｒ－ｓｔａｇｅ

为了验证一体化设计与成形技术，考虑到现有激

光增材制造设备未能达到生产实际产品尺寸规模，所

以选取典型上面级复杂舱体，剥离出舱体主承力构

架，并对实际产品参数进行等比例缩小，建立去连接

件一体化舱体模型，具体为将井字梁和带加强口框网

格加筋壳体组件建模为一体化的整体模型，整体模型

按实际产品１∶１０比例缩小（图２）。整体模型壳体为
正交网格加筋结构，壳体不同部位设置有连接端框、

井字梁以及局部加强、削弱区域。整舱高度１２０ｍｍ，
外径Φ２００ｍｍ，蒙皮厚度０．５ｍｍ。壳体网格筋条高
度４ｍｍ，宽１ｍｍ，整舱没有连接件。

图２　某上面级舱体主承力构架模型
Ｆｉｇ．２　Ｕｐｐｅｒ－ｓｔａｇｅｍａｉｎｌｏａｄ－ｂｅａｒｉｎｇｆｒａｍｅｗｏｒｋｍｏｄｅｌ

产品采用ＴＣ４材料整体 ＳＬＭ工艺成形，对成品
进行全方位几何尺寸测量。重点用深弓架千分尺测

量蒙皮厚度、网格筋条内侧与壳体外表面之间的距离

（即筋条高度加蒙皮厚度）；用游标卡尺测量网格宽

度、壳体各处内外壁直径。同时测量椭圆开口加厚区

厚度、宽度，连接端框宽度、厚度，井字梁腹版，缘板厚

度、高度以及各特征位置尺寸。主要测量结果见表

１，可以看出，激光增材制造工艺生产的产品精度较
高，适用于一体化设计的结构成形。

表１壳体主要尺寸对比
　Ｔａｂ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍａｉｎｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓｏｆｔｈｅｓｈｅｌｌ　ｍｍ

数据类型
壳体

外径

壳体

高度

蒙皮

厚度

竖向筋

条宽度

筋条

高度

设计 ２００．００ １２０．００ ０．５０ １．００ ４．００
测量尺寸（平均值） １９９．９０ １２０．９４ ０．６５ １．１９ ３．９９

２　仿真试验对比
２．１　试验情况

仿真试验的目的是测试仿真方法对基于激光增

材制造工艺生产的产品适用性，对于上面级舱体结构

本身的性能不予考量。在获得了真实试验数据的情

况下，再进行仿真试验，并将数据进行对比。

真实试验通过厚钢板加载工装在壳体上模拟施

加轴向压力（图３）。

图３　试验测试照片
Ｆｉｇ．３　Ｔｅｓｔｐｈｏｔｏ

２．２　仿真情况
仿真对象为实测尺寸模型，并分别采用梁壳、实

体单元划分模型进行仿真。梁壳模型采用梁单元来

模拟筋条和横、纵向网格，用壳单元来模拟蒙皮、井字

梁等其余部分。实体模型全部采用实体单元，并采用

四面体单元划分网格。模型的材料参数采用 ＴＣ４Ｒ
钛合金的材料参数，即弹性模量 １１０ＧＰａ，屈服强度
８００ＭＰａ，泊松比０．３４，密度４４３０ｋｇ／ｍ３。

为了模拟实验中受压缩的真实状态，在进行仿真

时采用加位移载荷的方式对壳体端面进行加载，以结

构产生一定量轴向反力为加载到位依据。除了计算

其在１００ｋＮ力作用下的应力和临界屈服载荷外，还
计算模型在各级载荷下的应变、位移。重点提取各测

点位置的应变、位移结果并与实验结果进行对比。

２．３　结果对比
提取模型在加载至１００ｋＮ力过程中某载荷量级

对应的应变。载荷达到９．９６ｋＮ时，除了图４（ａ）圈出
的５个点外，其他各个应变测点应变的仿真值（包括
梁壳模型和实体模型）与实验值均比较接近。随着

载荷的增加，实测值渐渐与仿真值吻合。载荷达到
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９９８ｋＮ时，除个别点［如图４（ｂ）中圈出两点］外，其
余吻合较好，仿真应变云图见图５。分析图４中５个
点均位于井字梁与上端框交接处，同时，加载平面为

非理想平面，尤其在结构交界处容易形成微量凸起。

由此可知在刚开始加载时，这５处会最先受力，导致
加载初期这５处应变测点的应变值偏大。

图４　不同载荷各应变测点的实验值与仿真值对比
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｓｉｏｎｏｆｍｅａｓｕｒｅｄｄａｔａｗｉｔｈｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｖａｌｕｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｏａｄ

图５　载荷为９９．８ｋＮ时仿真应变云图
Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｔｒａｉｎｃｌｏｕｄｄｉａｇｒａｍａｔｔｈｅｌｏａｄｏｆ９９．８ｋＮ

　　提取逐步加载过程中壳体井字梁一端四个象限
处纵向位移的试验值和仿真值。由图６分析可知，由
于实验时在试件上端安装了刚度大的加载工装，且试

件各方向刚度不同，因此试件承受的实际载荷既不是

均布载荷，也不是完全的等位移载荷。实际位移是加

载工装在载荷作用下有一定偏转，但可以作为等位移

载荷进行处理，符合实际情况。

图６　逐级加载过程位移测点的实验值与仿真值对比
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍｅａｓｕｒｅｄｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

ｗｉｔｈｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｖａｌｕｅｓ

３　结论
通过对某上面级舱体进行一体化设计、成形、分

析及试验，验证了 ＳＬＭ技术用于无连接件承受复杂
工况运载火箭典型主体结构的可行性，尺寸精度、力

学性能、仿真试验结果符合工程实际，为未来ＳＬＭ技
术在航天结构产品中的更广泛应用提供依据。后续

将基于铝合金等新材料ＳＬＭ技术的应用以及对更大
规模打印设备的研制，实现１∶１真实舱体设计、成形
及验证。
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