
关 于 飞机 重 要 受 力 构 件 采用

精 铸 件 可
,

能 性 的 探 讨
六二一所铸钢专业组

目前我国大型锻压设备少
,

锻钢件肥头大

耳
,

金属材料利用率低
,

机械加工工序多
、

工

时长
,

是飞机生产中的一个薄弱环节
。

采用精

密铸造方法
,

生产飞机某些重要受力构件
,

是

精化毛坯的一个重要途径
,

具有十分显著的经

济效果
。

_

飞机的某些受力构件能否精铸 ? 这些精铸

件的疲劳寿命能否接近
、

达到或超过锻件的水

平 ? 这对我们提出了一个崭新的课题
,

它促使

我们进行了一系列试验研究工作
,

一 颤卿坪
概况 一

。

长期以来
,

不少国家都在积极研究飞机受

力构件的精铸技术
。

早在 19 3 9 一帕邵年
,

德国

歼击机的尾轮叉和主起落架短轴 就 试 验过 铸

件
。

1 95 9年苏联报导了用铸造起落架支柱外筒

代替锻件的情况
。

19 65 年西德 《
一

飞机附件 》杂

志也有关于起落架铸钢件的介绍
。

据报导
,

美

国康维尔一7 00 飞机主起落架上有一铸 钢 件重

表 1 国外飞机上使用的精铸件数量

11 公斤
。

目前飞机实际应用的最 大 铸钢件 是

F 一 11 1机的导弹挂架
,

毛坯 重34 公 斤
。

近 年

来
,

美国和苏联等国家生产的飞机所使用的精

铸件 日益增多
,

见表几
一

_

据美国一家飞机公司对一种喷气式运输机

所用各类毛坯的分析
,

用铸造毛坯代替锻造毛

坯
,

材料利用率可从
3 “肠提高到70 肠以上

,

并

能大大减少机加工工时和工序
。

国内各航空厂随着生产的不断发展
,

精铸

件的使用范围不断扩大
。

现在我国
一

生产的每种

飞机上都有精密铸钢件10 0 一20 “项
,

最多的达

30 2项
·

某厂生产精铸件的情况见表式

表 2
_

分下下咒骂忑雨蔺蕊百东石刃石薪下丽
生产精铸件
数 量

51 项 } 89 项 一1 38 项} 18 6项} 23 6项

二
、

我们的试验研究工作

国家 飞 机 型 号 精铸件数量

D C一8 2 5项

D C一9 5项
美国

13 5 项

ID 项

苏联

F一S U (M 一 ] )

F一 11 l( M 一 2 )

米格一 19

米格一21

3 Q 0项

50 余项

1 7 0项

我们在 1肠 “年研制成功了
_

Z G
_

“铸钢
,

并

绷娜黝:淤攀箱轼
及精铸飞机受力构件等方面都 取 得了 一定 成

果
。

1. 铸钢
一

材料的研究

目前我国生产的各 个机种的受力构件
,

主

要是采用叩C r M n

孙A
、

30 C r M ” S IN毕A 和

4 0C
r

NI Mo A 三种锻钢
。

我们先后研制成功了

主要性能指标相当于这三种锻钢的三种铸钢
;

牡
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、
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、
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,
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Z G 一抓Z G2
2Cr M n M O

)
、

Z G 一 18 及 Z G 一
28 铸

钢
,

其中z G 22 c r M刀Mo 已列入航标
,

初 步 形

成了我国北的高强度铸嘛
列

。

这三种铸钢

和锻钢的全面性能数据列于表3o
_

从表3的数据可看 出
,

铸 钢和锻 钢的性能

各有所长
:

l) 铸钢的乙和中比锻钢纵向的稍低
,

但比

锻钢横向的高些
。

2 )铸钢的周期强度
,

在高应力情况下(K 一

价劝比锻钢稍好
,

在低应力下 (K 一 0. 5
、

0
.

4 )

比锻钢差
。

铸钢的疲劳极限比锻钢差
。

3 ) 铸钢的K
工。

和d a/ d N 比锻钢好
。

4 ) Z G
一

8铸钢的低温冲击和缺 口敏感性比

3 OCr Mns iA 好
,

其他两种钢不明显
。

幼 这三种铸钢的焊接裂纹倾向性比 锻 钢

/工、
。

表 3 三种
一

铸钢与三种锻钢全面性能比较数据

ZZZ G 一 8与3 o C r

Mn s i人人

ZZZ G
一 888 30 C : M n si AAA Z G 一

1888 40 C :
N 立M o AAA

一一一一一一一一一一 纵向向纵纵纵向向 横向向向向

Z G 一2 5与3 oC r
M

n s iN iZA

30 C r
M n si N 谁A

Z G 一 2 8

强度极限a b
公斤/ 毫米

2
1 2 5

_

3 1 2 7
.

5 了
.

8 1 6 3 1 3名
。

6 土7 1
.

8

纵向 州 )

1 6 5
.
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一

一
。

一
。一

下一
一

。一

疏一
弓

一
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丽一
�

一哪一入

二全
.
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·
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⋯
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·
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·

‘

断面收缩率 冲 呱

冲击韧性a k公斤米 / 厘米

4 9
.

8 51
.

8 2 9
.

9 3 6 4 7
,

1 3 6 5 0
.

0

7
.

3 4 5
.

5 1 3
.

2 7 6
.

4 5
.

3 2 7
.

0 1 0
.

5

弹性模数 E 公斤/ 毫米
2

一蔽石碳赢
丫

可

2 0 5 0 0 2 0 0 0 0 19 6 2 5 2 0公0 0 1 9 5 Q0

而蕊丽⋯
尸

;石万;筋万}哀二赢下⋯
,

0.s 、 {一几 队
.
3。 { 如

‘

( 强度降低百分

脆性强度 赢}亘亘}亘区}三三三{二三 }三过{
能 .0ot0

公斤 1 4 4 3 8 1 11 3 6 1 3 0 7 9 1 4 9连1 士4 5 3 4

a 、公斤/ 厘
、

米 2
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.
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_
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.
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,

2

乙, 一一
一

一一�
一4

一一一二一
1

一
?

一
。�n

一
一

。
一成

呱 1 3 1 5 12 1 2 1 1

低温性能
( 一 6 0

0

C ) 5 0 3 5444 6
.

222 5 1
,

666 3 2 555 4 6
。

555 6 Q
.
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.

bbb

兀兀 兀万万
叹 7 AAA 1

刀
7 111 民 A lll 连 4 久久 5

_
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一一一一
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一一一一
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一
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一
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米厘

少

/了

米
折
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一阵上全二止}
一
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周期强度
(总循环次夔

7 3 6 1 7 0 1 3 19 4 0
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1
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l
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l

一
l
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光滑疲劳极限。 一 : 公斤 / 毫米
2

断裂韧性K 工c公斤/ 毫米5/ 2 4 4 6 4 7 6 ( I J
3 3 6 2 5 2

.

5

3 1 6
.

5 2 1 4
。

5 ( 之 ,
3 7 2

。

7 2 4 8
.

2

裂纹扩展速率
d a / d N 火 1 0 一 s

么K 二 1 0 0
9

.

5 1 0
.

5 1 7
.

5 2 2
.

5

焊接裂纹倾向性 ( 5 )
l级 (未 出}2级 (出现 1级 (未出现
现裂纹 ) 3条裂破 裂纹) 掇剔铡

出现‘

耀纹’

备注
:

(
2 3 0

“

C 回
( 4 ) 3 oC

r

忿
i

愁恐盗隽魁
,

翁
。

糯穿踢提粼儡龄爵名馏;异})乱饥翻婴胃霄封等遍病瑟
,

吐二51 N iZ 人锻钢的热处理规范是泊00
O C加热

,

23 。
。

心等温
,

2 30
O

C回火
; (5 )指第业阶段试验试样裂纹情况

。



2
.

大件精铸工艺方面

现有的熔模精铸工艺
,

由于蜡 模 的 强 度

低
、

软化点低
、

易变形等缺点
,

不适于生产大

件
。

为了解决大型零件的精密铸造
,

我们先后

试验研究了多种工艺方法
。

l) 用陶瓷型工艺
,

最初浇注了长 0
.

9米的

飞机尾翼主梁
,

如图式 以后与三O 三所 和三

二O 厂合作
,

成功地浇注出长 2
.

3米
、

重 84 公

斤的飞机前梁中部
,

如图 2
。

月

图 5 前起落架轮又和旋转臂等四个精铸件毛坯

图 1 用陶瓷型浇注 的尾梁主梁毛坯(长0. 。米)

成飞机前起落架的四个受力件 (图砂
,

先 后进

行了两次静力试验和三次落震试验
。

两次静力

试验分别加载到设计载荷的 15 5肠和1 3 3 肠
。

落震试验
;

第一次投放到81 16 次衬筒断裂
,

其余三件无异常现象
。

第二次投放至叭2 00 。次
,

仅衬筒上出现一条裂纹
。

第三次投放12 0 0 0次
,

未产生故障
。

均超过落震面。。次合格的要求
。

一一二厂 1 9 7 0 年 生产了 18 付 装

图 2 用陶瓷型浇注的前翼 图 3 用喷涂流态砂工艺制

中部毛坯(长 2
.

3米 ) 做的尾翼主梁铸型

约 用喷涂流态砂工艺做的飞机尾翼 主 梁

铸型如图 3所示
,

浇 出铸件的表面光洁度 达 到

有 z G 一8 铸 钢件 的前 起 落架交 部 队

使 用
,

两 年 后将 2 付已分别飞行 31 7

和 55 9 个 起 落 的精 铸前 起 落 架 调

回厂内
.

进行剩余寿命 试 验
,

它们又

分别 经 受 了 12 000 和 145 够 次落震试

验
。

1 97 5 年 又 去 部
一

队 调 查
,

这些装

有 Z G 一8 铸钢件的前 起落架
,

己飞行

48 了一卿个起落
。

这说明
,

精铸前起落

架可以达到起落架保险寿命期 50 0个飞

行起落的要求
。

2 ) z G
一 18 铸钢

¹ 代替30 c r M n
爪N iZ A 锻 钢二制成飞机

图 4 襟翼滑轨精铸件毛坯 ( 长 1
.

3米 )

了陶瓷型铸件的水平
。

幻用可发性聚苯乙烯泡沫塑料模代替蜡模

的熔模精铸工艺
,

与一七二厂合作
,

成功地浇

注出长 1
.

3米
、

有双曲面的飞机襟翼 滑 轨
,

如

图4所示
。

3. 铸件的静力
、

疲劳试验
-

l) 用z G 一 8铸钢代替3 o c rM o si A 锻钢
,

制

前梁中部 ( 图2 )
,

经过一次静 力试 验和两次

铸
,

锻件疲劳对比试验
。

静力试验达到设计载
荷的而够

。

精铸梁和模锻梁的疲劳
_

试 验结果

列于表4
。

º 代替4 oC : N IM O A 锻钢
,

制成飞机襟 翼

滑轨 ( 图4 ), 经过三次静力试验
,

分别加 载

到设计载荷的11 名呱
、

10 9肠和12 5 肠
,

因 滑轨

失稳或连接的中耳螺栓被剪断 而 结束 试验
。

精铸滑轨的疲劳试验 已做完2根
,

分别达到
36 9 0 0次和38 7 52 次

,

接近和达到了锻件的疲劳

寿命

;糕谊篡默巍~ iN瓜 锻



表4 精铸
、

模锻前梁中部疲劳对比试验结果

试验时间

⋯
种类

试 验 结 果
相应的飞行
小 时

备注

载验加时试行同进
{

504 5
{ 加载到第十四周期

,

调第三级
, n 二 ,

尔 } 精铸梁 i 载荷时破坏
,

总次数 7 5 0 6 7次
二 。 . :

十 }

_
!

—
6 ~ 7月 }

_ _

}
二_

~ 。
:

、
:
国

; 、
、

。 ~ ~ ~
} 4 乙J I )J “车戈王纽矛 丁周朋

, 掣司弟 四驭

一一口
模锻梁 } 载荷时破坏

,

总次 数 5 29 ‘。次

相当 1 3 o D 多
个飞行小时

相当 9 0 0多
个飞行小时

1 9 7

4 沪、 户

一周期
,

调第兰级
,

总次数 5 5 2 9 0次
相当 1 0 0 0多
个飞行小时

三周期
,

调第三级
,

总次数 6 9 5 4 9次
相当 1 2 0 0 多
个飞行小时

同时加载

进行试验

注
; 1

.

每个周期有四级

载 荷
,

共 试 验

5 5 7 0 次
,

相当

10 。个飞行小时
。

2
.

第四级载荷 4 0 2 。

公斤
,

为设计载

荷的67 肠
。

钢
,

制成飞机主起落架侧板
,

作过一次静力和

落震试验
。

静力试验超过设计载荷 的1 10 肠 尚

未破坏
。

落震试验达到 73 14 次
,

因焊缝有一处

漏焊
,

使零件过早断裂
,

超过了落震60 00 次合

格的要求
。

4
.

采用精铸件的优越性

采用精铸件代替锻件后
,

经济效果显著
,

不仅节省了大量金属
,

也减少了机加工工序和

工时
,

降低了成本
,

详见表 5和 6
。

三
、

结果分析和讨论

1
·

铸 钢的Kl
c

和 da/ d N 比锻钢好

为了弄清铸 钢和锻钢 K
C

和d a/ d N 的 区

别
,

我们采用三点弯曲试样进行K 八试验
,

对 z G

一18 铸钢比较 了十余种热处理制度
,

共试验了

9个炉次近百个试样
。

d “ / d N采用满足其平面应

变条件
、

厚度为20 毫米的标准紧凑拉伸试样
,

进

行了 7种热处理工艺试验
.

主要结果列于表 7
。

金相组织观察 表 明
,

在 2 00 ~

表 5 飞机前起落架四个精铸件与锻件机加工对比

毛毛坯坯 毛坯坯 成品品 金属有有机械加加 批生产产 批生产产 单件总总辅助工工

种种类类 总重重 总重重 效利用用主工序序 单件工工 辅助工工 工时时 时缩短短

公公公斤斤 公斤斤 率率 总计计 时总计计 时总计计 缩短短短

锻锻件件 4 0
.

0 555 1 1
.

3 333 2 8
.

3肠肠 7 5道道 6 7 4分分 3 8 4 5分分分分

111 0
.

4 888 8 5
.

8肠肠 2 4道道 1“分分 1 3 6 0分分 7 7肠肠 6 4
.

6 肠肠

表 6 飞机前梁中部攘
、

铸毛坯机加土对比

即聆⋯沙⋯
赢鑫⋯

力
怨舞⋯

工艺流程

1 } }大冶或抚顺钢
}
二

I
_ 、 .

1尸楼粽 , 卜嘛
锻件
尸

70

尸
3

{
‘2

·

2 ,

⋯
2 ‘

8/J’时
⋯

3

华 {飘橄擎
} } } } } }界压一巡丫 ,

一⋯
-

-
-

-

-

一
I}

- --

—
!厂
‘斗一升一甲樱孕婴一铸件 ⋯

8 4
卜

3 3
.

。

巨oqo l~ 25,J 训
; 2道 }干厂凳昏 加

”
’

} } } } } }上
、

仪用

2 50 ℃等温获得 典 型 的 马 氏 体 组

织 ( 图6 ), 扫描电镜观察 断 口 形

貌是韧窝为主 (图7 )
,

具 有 最 好

的综合性能
,

其K
l 。比40 C r N IM 。A

锻钢高48 肠
,

d a/ d N慢 10 ~ 20 肠
。

以后全部记录了Z G 一 18 铸钢在

K
!

萍验过程中的 P一v 曲线 ( 图

8 )
。

图g租10 是
_

3o C r M n
si N iZ A 和

40 Cr NI M o A 锻钢的P一V 曲线
。

从

这三个图中明显看出
,

铸钢的P
一
V 曲

线与锻银的很不相同
。

扫描电镜观

察表明
,

当部分晶粒 以解理方式脆

断而导致裂纹局部扩展 时
,

P一 v

曲线就下降
。

但由于周围晶粒的韧

性较好
,

能继续承载
,

以足够的韧

性迫使裂纹停止或缓慢扩展
,

因而

P一V 曲 线又上升或出现平台
。

这



表 7 不同热处理工艺对Z G 一 1名铸钢性能的影响

) 丁
图 。 Z G 一‘8铸钢的尸一 V 曲线

X 5 0 0

阴 。 。

二~ 对oo C等温淬火的典型组织

即卿M‘iN iZ 人锻钢的P一丫曲线 (拓

有袱本受喇呱得 、
- -

X 1 0 0 0

种

藻孰朦罚
‘

豁纂粼瞥乌
曲

线上多次出现突进平台
。

一应该

戴燕{嘿{燃{
貂票漂瓮黔磊黑

一
_

图 9

侧
一

甘
_ _

奋
。。。。

/

/

护O匕乙凹O

K 卜 留以 5公斤j毫米月忍

吕肠解率

Z 为 一2拐公斤腾沪
,

。、
封朽

. 1公刑毫米
二

热处理工艺 8 5 o . C加热
,

2肋
a

c等温浮火
· ‘朋

,
c回火

望主坦塑竺兰扁‘书一补
一

Y

图 10 4 o C r N 主M
O A 锻钢的P一 V 曲线 (六二 一

所与比晾钢铁学院共同测得 )
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面或内部的缺陷处
。

这样
,

在使用条件相同的

情况下
,

铸钢件比锻钢件更容易形成裂纹
。

第

二是裂纹的发展直封破坏的阶段
。

铸钢和锻钢
-

相 比
,

K
, 。

和d a/ 妞N较好
,

这表明铸 钢件在有

裂纹后
,

抵抗裂纹扩展的能办较强
,

裂纹的发

展比锻钢慢
。

当然
,

当铸钢件的缺陷严重到一

定程度时
,

也会使其玖
·

和da /d N 变差
。

从 以上 分 析 中 可 以 引 出 以 下 三 个 结

果
:

.

¹ 铸钢件 中冶金缺陷严重时
,

在外力作用
,

下
,

裂纹比较快地形成和发展
、
结果使铸钢件

的疲劳寿命比锻钢件明显降低
。

º 铸钢件的冶金缺陷被控 制在一 定范 围

时
,

在外力作用下
,

其裂纹的形 成比 锻 件 稍

快
,

裂纹的发展比锻件稍慢
,

这样卜铸钢件的

疲劳寿命就可能接近或达到锻件的水平
。

本文

列举的几种铸钢件的落震或疲劳试验结果
·

都

表明其疲劳寿命已基本达到了锻件的水平
。

» 如果采用先进工艺方法
,

使铸钢件的冶

金缺陷基本上达到现有锻钢件的水平
,

在外力

作用下
,

铸钢件和锻钢件中裂纹形成的时何可

能差不多
,

而铸钢的裂纹发展较慢
,

这样
,

铸

钢件的疲劳寿命就有可能超过锻钢件的水平
。

这正是我们努力的方向
。 .

乙铸钢和锻钢疲劳极限的比较

试验中发现
,

试样的长短
、

固定方式
、

磨

削方向和精度
、

加工工序等各种 因素
,

对铸钢

的疲劳极限都有较大的影响
。

合理的改变上述

各种因素
,

能使铸钢获得较高的疲劳极限
,

如

表 8
。

但是大量试验结果表明
,

尽管 采取各种

改进措施
,

铸诃的疲劳极限仍比锻钢低
。

要的原因是现有的铸造试样很难避免疏松等缺

陷
,

机加工后
,

致密的铸造表皮被加工掉
,

缺

陷难免暴露在试样表面
犷

在高速旋转和弯曲应

力作用下
,

疲劳试样的表面产生了较大的拉
、

压交变应力
,

而在表面 缺 陷 处 较 快 形 成 裂

纹
·

4. 加强试验研究工作
·

采用先进工艺方

法
,

提高铸钢件质盘

美国麻省理工学院自1”“7年开始对铸钢件

的定向凝固问题进行研究
,

并已用于生产
。

采

用定向凝固
一

( 或顺序凝固 ) 后
,

有可能制成没

有宏观偏析
,

而且显微偏析及
.

显微疏松非常细

小的铸件
,

其机械性能远远超过一般方法凝固

的同类铸件
。

近年来
,

美国H 认ch 和“ r
制造公司 研制了

一种熔模铸造的真空吸铸工艺
,

在欧州和 日本

已引起广泛的重视
,

在第 四届世界熔模铸造年

会上
,

被认为是
“

采用陶瓷型壳以来熔模铸造

生产 中最重大的发展
” 。

表 色各种因素对铸钢疲劳极 限的影响
·

”

、
’

可有杯
『

{
’

落科
一

礴一

彝寒瑟班
{

3 5

二
铸钢的疲劳板限为什么比锻钢低

? 一个重

_

四
、

结 论

1. 从国内外情况看
, 一

飞机上使 用的铸 钢

件日益增多
。 -

一

2
.

我们 已研制成功三种高强度铸钢 及 几

种大件精铸工艺方法
。

用这三种铸钢制成的飞

机受力构件的落震或疲劳试验
,

己基本达到锻

件的疲劳寿命
。

3. 铸钢 比锻 钢有 较好的 K , 。

和d a/ d N
,

这表明在相同的外力作用下
,

铸钢比锻钢有较

高的抵抗裂纹扩展的能力

4
.

采用
一

精铸件代替锻件后
,

经济 效果十

分显著
,

不仅节省了大量金属
,

也减少 了机械

加工工序和工时
,

降低了成本
。

综上所述
,

我们认为飞机上某些适合于铸

造的重要受力构件
,

完全可 以 采用精 密铸 钢

件
。

( 竺培材执笔 )


