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摘　　　要：为指导钛合金叶片抗外物打伤激光冲击强化工艺设计，根据真实叶片叶型特征设计了刃口型模

拟叶片，采用两种激光冲击强化工艺对模拟叶片进行预处理，并采用空气炮系统进行外物打伤模拟试验，最后

通过疲劳试验和应力场预测进行疲劳性能影响规律及机理分析。试验结果表明：模拟叶片外物打伤后疲劳强

度由５１８．４５ＭＰａ降为２９０．７２ＭＰａ，而激光能量为５Ｊ和７Ｊ强化工艺下疲劳强度分别提升至３４４．４９、３７４．９３

ＭＰａ。激光冲击引入高数值残余压应力场，大大改善了外物打伤区域的局部应力场分布，在显著提高外物打

伤模拟叶片疲劳强度的同时，可承受更大的应力集中，也增大了疲劳缺口系数偏差。两种强化工艺中激光能

量越大，产生的残余压应力场数值和深度越大，更加有效地降低裂纹扩展过程中的等效应力强度因子幅值，外

物打伤模拟叶片疲劳强度和疲劳缺口系数偏差提高程度越大。
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　　风扇／压气机叶片是航空发动机核心机三大

关键部件之一，对结构疲劳强度要求很高，广泛采

用钛合金。飞机起飞着陆过程中，风扇／压气机叶

片难以避免被吸入的外来硬物（砂砾、金属块等）

打伤，形成缺口、微裂纹和局部拉应力，称之为外

物打伤（ｆｏｒｅｉｇｎｏｂｊｅｃｔｄａｍａｇｅ，ＦＯＤ）。由于钛合

金缺口敏感性较强，外物打伤后微裂纹会在局部

拉应力和工作载荷共同作用下快速扩展，导致过

早疲劳断裂，严重影响发动机可靠性，甚至危及飞

行安全［１］。激光冲击强化（ｌａｓｅｒｓｈｏｃｋｐｅｅｎｉｎｇ，

ＬＳＰ）是利用高能（ＧＷ／ｃｍ２ 级）短脉冲（ｎｓ级）激

光诱导冲击波的力学效应，使金属材料表层发生

塑性变形而形成残余压应力场，显著提升材料疲

劳性能，被美国列为航空发动机叶片抗外物打伤

的首位技术措施，已成功解决Ｆ１１０、Ｆ１１９等发动

机叶片外物打伤问题［２］。

美国 ＭｅｔａｌＩｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔＣｏｍｐａｎｙ（ＭＩＣ）公

司和ＬａｓｅｒＳｈｏｃｋＰｅｅｎｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ（ＬＳＰＴ）公

司采用激光冲击强化技术实现了多型航空发动机

风扇／压气机钛合金叶片的抗外物打伤工程应用。

在已有公开报道中［３］，Ｆ１１９发动机第四级整体叶

盘Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ叶片０．１２７ｍｍ裂纹损伤后疲劳强

度由５８６．１ＭＰａ下降至２０６．８６ＭＰａ，但经激光冲

击强化后提升至４１３．７ＭＰａ，满足３７９ＭＰａ的设

计要求；Ｆ１０１发动机第一级风扇Ｔｉ８Ａｌ１Ｖ１Ｍｏ

叶片激光冲击强化后小裂纹允许长度自０．１２７

ｍｍ延长至１．９０５ｍｍ，提高叶片边缘损伤容限１５

倍［４］。Ｌｉｎ等人
［５］实现了强化试样外物打伤过程

动态数值模拟，分析了强化试样在不同冲击角度

下耦合残余应力场分布特征，研究发现０°正冲击

和４５°斜冲击会在强化试样缺口两侧产生严重拉

应力。英国曼切斯特大学Ｚａｂｅｅｎ等人
［６］利用轻

气炮外物打伤模拟系统对激光冲击Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ钛

合金试样进行０°正冲击和４５°斜冲击，通过同步

辐射测试方法对残余应力场分布进行表征，发现

最大压应力区域位于冲击缺口下方，且相比斜冲

击，正冲击会引起缺口下方更大的压应力。国内

的李东霖等人［７］通过高速弹道冲击和轴向拉拉

高周疲劳试验发现激光冲击强化可将外物打伤

ＴＣ４钛合金试样疲劳强度由２４０．３ＭＰａ提高到

２８１．３ＭＰａ，并结合残余应力场分布规律分析了

高周疲劳性能显著提升的原因。吴俊峰等人［８］研

究了激光冲击强化模拟叶片前缘抗外物损伤性

能，研究发现与未强化ＴＣ１７缺口模拟件相比，强

化后试样表面残余应力最大值为－４０３ＭＰａ，其

疲劳强度提高了５５．６％，并表明激光冲击强化的

疲劳强化机理主要为高幅残余压应力。

上述研究主要通过数值仿真或同步辐射测试

分析激光冲击强化试样外物打伤后的残余应力场

分布规律，并通过疲劳试验验证了不同外物打伤

条件下激光冲击强化的抗疲劳效果，即揭示了激

光冲击强化抗外物打伤的可行性及内在原因，但

并未讨论强化工艺的影响。因此，为了指导钛合金

叶片抗外物打伤激光冲击强化工艺设计，本文针对

某型发动机风扇叶片，设计了一种刃口型模拟叶

片，采用两种激光冲击强化工艺对模拟叶片进行预

处理，并采用空气炮系统进行外物打伤模拟试验，

最后通过疲劳试验和应力场预测分析强化工艺对

外物打伤模拟叶片疲劳性能的影响规律及机理。

１　试验材料与试样设计

１１　试验材料

试验采用的材料为航空发动机风扇／压气机

叶片广泛使用的ＴＣ１７钛合金。ＴＣ１７作为一种

富β稳定元素的α＋β型双相钛合金，具有强度

高、断裂韧性好、淬透性高等一系列优点。其基本

力学性能如表１所示。

８３１
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表１　犜犆１７钛合金的基本力学性能

犜犪犫犾犲１　犅犪狊犻犮犿犲犮犺犪狀犻犮犪犾狆犲狉犳狅狉犿犪狀犮犲狊狅犳犜犆１７

材料参数 数值

密度／（ｇ／ｃｍ
３） ４．６８

弹性模量／ＧＰａ １１３

泊松比 ０．３３

抗拉强度／ＭＰａ １４８３

屈服强度／ＭＰａ １１４２

１２　模拟叶片设计

为了更加准确地模拟发动机叶片的外物打伤

过程及损伤状态，设计了一种刃口型模拟叶片，其

尺寸如图１所示。模拟叶片刃口部位采用与真实

叶片最大应力处相同的曲率半径，同时其斜边的

斜率也与真实叶片的斜率相近，保留了真实叶片

前缘的几何特征。

采用Ａｂａｑｕｓ软件对刃口试样进行拉拉疲劳

试验模拟，研究发现实际叶片的振动应力分布情

况与模拟试样的分布状态基本一致（如图２所

示）：两者都在边缘部位形成最大拉应力，最大压

应力都位于中间部位，且最大应力与最小应力的

比值也相近，表明本文所设计的刃口试样能够较

好地模拟真实叶片工况下的应力分布情况。因

此，本试验采用的刃口试样可以模拟真实叶片外

物打伤条件下的各种特征。

图１　模拟试样尺寸图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．１　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｓｉｍｕｌａｔｅｄｓａｍｐｌｅｓｉｚｅ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

图２　真实叶片与模拟叶片应力对比

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｔｒｅｓｓｂｅｔｗｅｅｎｒｅａｌａｎｄ

ｓｉｍｕｌａｔｅｄｂｌａｄｅｓ

２　试验方法

图３　激光冲击强化路径（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．３　Ｐａｔｈｏｆｌａｓｅｒｓｈｏｃｋｐｅｅｎｉｎｇ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

２１　激光冲击强化试验

由于模拟叶片边缘区域较薄，在冲击波作用

下极易产生冲击变形，所以对叶片边缘采取双面

对冲强化工艺，具体冲击路径如图３所示（试样两

侧同时进行）。试验采用的具体激光参数为波长

９３１
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１０６４ｎｍ，脉宽２０ｎｓ，光斑直径３ｍｍ，光斑搭接率

５０％，激光能量为５Ｊ和７Ｊ（两种强化工艺、其他

参数相同）。

２２　外物打伤模拟试验

外物打伤模拟试验采用空气炮系统对模拟叶

片进行高速弹道冲击。本试验采用的是南京航空

航天大学自行研制的空气炮高速弹道冲击试验系

统，基本组成如图４所示。

航空发动机工作过程中，吸入外物的速度在

图４　空气炮试验装置

Ｆｉｇ．４　Ａｉｒｇｕｎｔｅｓｔｄｅｖｉｃｅ

１００～３５０ｍ／ｓ，而且外物打伤大都发生在叶片进

气边前缘部位［９］。此外，研究表明垂直（９０°）冲击

会对试样的疲劳强度造成最严重的影响［１０］。因

此，本试验选用的外物打伤模拟试验参数为：气体

为氮气；弹珠材料为ＧＣｒ１５、直径为３ｍｍ；冲击角

度为９０°；冲击速度为３００ｍ／ｓ；冲击位置为模拟

叶片边缘（弹珠中心位于边缘线上）。模拟叶片共

计２８件，分４种状态，每种状态７件，其外物冲击

示意图如图５所示，模拟叶片具体状态参数如表

２所示。

图５　外物冲击位置和冲击角度

Ｆｉｇ．５　Ｉｍｐａｃｔｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｏｆｓｔｅｅｌｂａｌｌ

表２　模拟叶片具体状态参数

犜犪犫犾犲２　犇犲狋犪犻犾犲犱狊狋犪狋狌狊狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狊犻犿狌犾犪狋犲犱犫犾犪犱犲狊

状态 编号 激光冲击强化参数 外物打伤参数

原始状态 Ｇ１Ｇ７

外物打伤 ＦＯＤ１～ＦＯＤ７

强化工艺１＋外物打伤 ５ＬＳＰ１～５ＬＳＰ７
波长１０６４ｎｍ，脉宽２０ｎｓ，光斑直径为３ｍｍ，

光斑搭接率５０％，激光能量为５Ｊ

强化工艺２＋外物打伤 ７ＬＳＰ１～７ＬＳＰ７
波长１０６４ｎｍ，脉宽２０ｎｓ，光斑直径３ｍｍ，

光斑搭接率５０％，激光能量为７Ｊ

弹珠材料为ＧＣｒ１５、

直径３ｍｍ；

冲击角度为９０°；

冲击速度为３００ｍ／ｓ

２３　高周疲劳试验

模拟叶片的高周疲劳试验采用轴向拉拉疲

劳形式，按照 Ｍａｘｗｅｌｌ等人
［１１］提出的逐步加载法

进行，该试验方法步骤为：首先预估材料在应力比

犚为进行１０６ 循环周次（Δ狀）的应力值，选取一个

低于该应力值的初始应力，连续加载１０６ 循环。

若试样在第一级１０６ 循环内就发生断裂，那么表

示此次试验失败，需要更换试样并适当降低初始

应力后重新开展试验。若试样在１０６ 循环内未发

生断裂，则在第一级试验初始应力的基础上增加

一个小的应力增幅（一般为初始应力的５％），保

持应力比不变继续进行下一个１０６ 循环加载，直

至在某个１０６ 循环加载内试样发生疲劳断裂，此

时试验结束。假设材料断裂时的最后一级加载应

力为σｆ，循环次数为犖ｆ（＜１０
６ 循环），发生断裂时

前一级加载应力为σｐｒ，则试样在该应力比犚下的

高周疲劳强度σｅｓ采用式（１）的差值公式进行计算：

σｅｓ＝σｐｒ＋
犖ｆ

Δ狀
（σｆ－σｐｒ） （１）

　　模拟叶片轴向拉拉高周疲劳试验在长春仟邦

公司生产的ＱＢＧ１００高周疲劳试验机上进行，试

验条件：温度狋＝２７℃，加载时应力比犚＝０．１，每级

加载次数为１０６，每级载荷的加载增量为初始应力

值的５％，试验的加载频率约为９５～１０３Ｈｚ。

３　试验结果与分析

３１　高周疲劳强度影响规律

在对外物打伤模拟叶片进行高周疲劳试验

前，先利用逐步加载法测定模拟叶片原始状态的

疲劳强度。通过查阅航空材料手册［１２］，并根据模

０４１
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拟叶片尺寸确定初始加载应力为３５０ＭＰａ，每级

的加载增量为５％。相关研究报告表明
［１３］，当叶

片遭受外物打伤后，其疲劳强度会降低到光滑状

态的４０％左右。因此为了增加试验的成功率，本

试验选取一个较小的疲劳应力值（１５０ＭＰａ）作为

初始载荷，加载增量为１０％，即１５ＭＰａ。

根据逐级加载法的疲劳强度计算公式得出不

同状态模拟叶片的疲劳强度，表３为试样高周疲

劳试验结果。试验过程中大部分试样的疲劳裂纹

都在损伤处产生并且沿试样宽度向内部扩展，但

试样 Ｇ２、Ｇ７、ＦＯＤ２及７ＬＳＰ５在夹持端断裂，

ＦＯＤ７在第一级加载就断裂，５ＬＳＰ３在第二级发

生断裂，数值明显偏小，可能的原因是试样存在试

验外的损伤，将上述试样作为坏点剔除。

表３　试样高周疲劳试验结果

犜犪犫犾犲３　犎犻犵犺犮狔犮犾犲犳犪狋犻犵狌犲狋犲狊狋狉犲狊狌犾狋狊狅犳狊犪犿狆犾犲狊

编号 σｅｓ／ＭＰａ 编号 σｅｓ／ＭＰａ 编号 σｅｓ／ＭＰａ 编号 σｅｓ／ＭＰａ

Ｇ１ ４４６．８５

Ｇ２ 夹持端断裂

Ｇ３ ４８７．７５

Ｇ４ ５０７．９６

Ｇ５ ６１６．３８

Ｇ６ ５３３．９４

Ｇ７ 夹持端断裂

ＦＯＤ１ ３５２．１３４

ＦＯＤ２ 夹持端断裂

ＦＯＤ３ ２８２．４２６

ＦＯＤ４ ３２２．０９６

ＦＯＤ５ ２００．７３０

ＦＯＤ６ ２９６．２４４

ＦＯＤ７ 第一级断裂

５ＬＳＰ１ ３２７．５３８

５ＬＳＰ２ ３０１．９１１

５ＬＳＰ３ 第二级断裂

５ＬＳＰ４ ４３６．１０７

５ＬＳＰ５ ３２８．５１５

５ＬＳＰ６ ３５３．４７３

５ＬＳＰ７ ３１９．３９９

７ＬＳＰ１ ３５４．７３０

７ＬＳＰ２ ３５１．１２０

７ＬＳＰ３ ３３７．６１８

７ＬＳＰ４ ４４４．５２５

７ＬＳＰ５ 夹持端断裂

７ＬＳＰ６ ３６０．４９６

７ＬＳＰ７ ４０１．１１８

图６　四种试样疲劳强度对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆａｔｉｇｕｅｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｆｏｕｒｓａｍｐｌｅｓ

　　选取不同状态试样的疲劳强度进行对比，研究

发现外物打伤后试样（ＦＯＤ试样）的疲劳强度最小

值为２００．７３０ＭＰａ，最大值为３５２．１３４ＭＰａ；５Ｊ强化

后的试样（５ＬＳＰ试样）疲劳强度最小值为３０１．９１１

ＭＰａ，最大值为４３６．１０７ＭＰａ；７Ｊ强化试样（７ＬＳＰ

试样）的疲劳强度最小值为３３７．６１８ＭＰａ，最大值为

４４４．５２５ＭＰａ。由于缺口的存在，试验数据存在一

定的分散性，但激光冲击强化后外物打伤试样的疲

劳强度普遍大于强化前。如图６所示，取试验结果

平均值作为其疲劳强度，原始状态下疲劳强度为

５１８．４５ＭＰａ，外物打伤后仅为２９０．７２ＭＰａ，下降了

４３．９％；两种强化工艺模拟叶片外物打伤后疲劳强

度分别为３４４．４９、３７４．９３ＭＰａ，相比未强化状态分

别提升了１５％和２８％。试验结果表明，激光冲击

预处理可以提升模拟叶片外物打伤后的疲劳强度，

而且激光能量越高的工艺提升效果越好。

３２　疲劳缺口系数影响规律

由于外物打伤缺口参数的不同，疲劳试验结

果具有一定的分散性［１４］。为降低疲劳试验结果

的分散性，采用缺口疲劳系数犓ｆ 来描述外物打

伤对疲劳强度的影响程度［１５］。犓ｆ定义为原始状

态疲劳强度σｓｍｏｏｔｈ与外物打伤状态σＦＯＤ的比值，即

犓ｆ＝σｓｍｏｏｔｈ／σＦＯＤ （２）

　　理论上计算缺口疲劳系数 犓ｆ 时可以采用

Ｎｅｕｂｅｒ疲劳缺口系数公式
［１６］

犓ｆ＝１＋
犓ｔ－１

１＋
αｎ

槡ρ

（３）

式中犓ｔ为应力集中系数；αｎ 为材料常数，其值为

３００μｍ
［１７］，ρ 为缺口底部的曲率半径。根据

Ｐｅｔｅｒｓｏｎ提出的应力集中系数算法对犓ｔ进行估

算，不考虑损伤缺口处的微观形貌并且将其简化

为Ｕ型缺口
［１８］。则有

犓ｔ＝１＋２ 犱／槡 ρ （４）

其中犱为缺口的深度。由于ρ无法在试验中准确

测量，所以估算时将钢球半径作为缺口底部曲率

半径进行计算［１９］，即ρ＝１．５ｍｍ。因此，通过计算

可获得应力集中系数、疲劳缺口系数偏差与疲劳

１４１
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强度的关系。

图７为模拟叶片外物打伤后的应力集中系数

与疲劳强度的关系，由图可知在更高应力集中系

数条件下，强化试样的疲劳强度值更大，且激光能

量越大疲劳强度数值越大；换而言之，相同疲劳强

度水平下，强化状态可以承受更大的应力集中，这

主要是因为引入的残余压应力可以起到抵消部分

应力集中的效果。所以激光能量越大，预制残余

压应力越大，相同疲劳强度条件下能承受的应力

集中程度也越大。

图７　应力集中系数与疲劳强度的关系

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｓｔｒｅｓｓｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎ

ｆａｃｔｏｒａｎｄｆａｔｉｇｕｅｓｔｒｅｎｇｔｈ

犓ｆ的理论值与犓ｆ的实测值的差值和犓ｆ实

测值的比值定义为疲劳缺口系数偏差，图８为疲

劳缺口系数偏差与模拟叶片疲劳强度的关系。由

图可知激光冲击强化在提高外物打伤模拟叶片疲

劳强度的同时，其疲劳缺口系数偏差也在增大，未

强化状态偏差为１０％～３５％，５Ｊ强化后偏差为

３５％～５０％，７Ｊ强化后偏差为７０％～１１０％。

这是由于疲劳缺口系数的理论值仅与应力集中

系数有关，未强化状态疲劳强度主要影响因素

是缺口处的应力集中程度大小，但是强化状态

缺口处存在较大残余压应力，使疲劳强度得到

了显著提高，造成疲劳缺口系数偏差值较大，此

时疲劳强度的主要影响因素为残余压应力的大

小。激光能量越大，引入的残余压应力越大，此

时疲劳缺口系数的偏差越大，疲劳强度的提高

越明显，表明激光冲击强化通过引入残余压应

力的方式可提高叶片抗外物打伤能力，且强化

能量越大，材料抗打伤能力越强。换而言之，在

相同疲劳强度条件下，激光冲击强化状态可以允

许外物打伤局部应力集中程度范围更广，更加有

利于应对发动机叶片服役过程中随机多变的外物

图８　疲劳缺口系数偏差与疲劳强度关系

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｎｏｔｃｈｆａｔｉｇｕｅｆａｃｔｏｒ

ｄｅｖｉａｔｉｏｎａｎｄｆａｔｉｇｕｅｓｔｒｅｎｇｔｈ

打伤状态，提升可靠性。

３３　疲劳性能影响机理分析

３．３．１　有限元建模及模型验证

本文采用ＪｏｈｎｓｏｎＣｏｏｋ（ＪＣ）模型
［６］作为材

料弹塑性本构模型分别对激光冲击强化过程和外

物打伤过程进行数值模拟。选用实体单元３Ｄ

Ｓｏｌｉｄ单元（Ｃ３Ｄ８Ｒ）。试样的边界条件为两端完

全固定，钢球和试样之间采用面面侵蚀接触，人

工体积黏度犙１＝１．５，犙２＝０．０６。网格划分尺寸

为０．１５ｍｍ×０．１５ｍｍ，深度方向为０．０５ｍｍ。其

中材料屈服极限犃＝１１００ＭＰａ，加工硬化模量

犅＝５９０ＭＰａ，硬化系数狀＝０．２６３，应变速率常数

犮＝０．０１９７，热软化常数犿＝０．７６５。

为了验证仿真模型有效性和准确性，分别对

ＴＣ１７钛合金试样进行激光冲击强化试验和外物

打伤试验，仿真与试验结果如图９所示。由图可

知，钛合金试样激光冲击残余应力分布和外物打

伤缺口特征与试验结果一致性较好，验证了本文

数值模型及仿真方法的有效性。

３．３．２　残余应力分布

激光冲击强化会改变材料内部的应力状况。

２４１
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图９　仿真与试验对比图

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔｄａｔａ

若材料内部的拉应力很大，裂纹可能从材料内

部萌生扩展，因此需要对深度方向上（路径１）的

应力进行分析。选取包含特征应力值且初始点

相近的路径对应力值进行提取，提取路径如图

１０所示。

图１１显示了未强化与５Ｊ强化试样不同路径

下应力的分布情况。图１１（ａ）显示了缺口底部深

图１０　损伤部位剖面图

Ｆｉｇ．１０　Ｓｅｃｔｉｏｎａｌｖｉｅｗｓｏｆｄａｍａｇｅｓｉｔｅｓ

度方向上（路径１）的应力分布情况，发现未强化试

样表面存在约为１１０ＭＰａ的拉应力，强化试样表面

则存在约４８０ＭＰａ的压应力，说明激光冲击强化能

减小外物冲击所引起的残余拉应力。图１１（ｂ）显

示了试样缺口附近最大拉应力处沿深度方向（路径

２）的应力，可以发现两者的最大拉应力相近，约为

５００ＭＰａ；并且沿着该方向拉应力值逐渐减小。而

对于强化试样，由于应力的耦合作用，深度方向上

形成的拉应力值更小，压应力值更大。由于采用了

双面对冲的强化方式，可以发现强化试样在路径３

和路径４的压应力有明显先增大后减小再增大的

过程，这可以形成更大残余应力影响层。

从图１２中可以发现，由于激光能量的不同，
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图１１　不同路径上的应力分布情况

Ｆｉｇ．１１　Ｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐａｔｈｓ

７Ｊ试样产生的残余压应力比５Ｊ试样更大。图

１２（ｂ）中７Ｊ试样表面产生的最大拉应力值比５Ｊ

试样的最大拉应力值小，并且沿着深度方向拉应

力值逐渐减小最后趋于稳定。图１２（ｃ）、图１２（ｄ）

也存在应力值先增大后减小再增大的过程，其原

因已在上述说明。此外７Ｊ试样在深度方向上产

生的压应力同样要比５Ｊ试样大。

为更好地分析模拟叶片缺口处的残余应力情

况，沿着缺口底部犡、犢 轴方向每隔０．２ｍｍ对应

力进行提取，其结果如图１３、图１４所示。由图可

知，沿犡轴方向，５Ｊ强化试样缺口底部的压应力

图１２　不同强化工艺的应力分布情况

Ｆｉｇ．１２　Ｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌａｓｅｒｓｈｏｃｋ

ｐｅｅｎｉｎｇｔｅｃｈｎｉｃｓ

４４１



　第１期 聂祥樊等：激光冲击强化提高外物打伤钛合金模拟叶片高周疲劳性能

图１３　外物打伤模拟叶片入射面缺口

Ｆｉｇ．１３　Ｎｏｔｃｈｐｒｏｆｉｌｅｏｆｉｎｃｉｄｅｎｔｐｌａｎｅｉｎｆｏｒｅｉｇｎ

ｏｂｊｅｃｔｄａｍａｇｅｓｉｍｕｌａｔｅｄｂｌａｄｅ

图１４　入射面应力分布

Ｆｉｇ．１４　Ｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｉｎｃｉｄｅｎｔｐｌａｎｅｌａｓｅｒ

ｓｈｏｃｋｐｅｅｎｉｎｇ

达到５４５ＭＰａ，远远大于未强化试样。沿犢 轴方

向，５Ｊ强化残余应力值相较于未强化试样整体上

都发生了明显降低，尤其靠近缺口处残余压应力

达到５０８ＭＰａ。激光冲击预处理显著降低了外物

打伤缺口区域残余拉应力，改善了损伤部位入射

面的应力分布情况，有效抑制了外物打伤区域疲

劳裂纹的形成和扩展。

从图１５可以发现，相比５Ｊ强化，７Ｊ强化后

外物打伤缺口底部可形成更大的残余压应力，达

到６００ＭＰａ。此外，离缺口区域较远处残余拉应

力得到了更大程度的降低，也将进一步降低疲劳

裂纹稳定扩展速率，延长裂纹扩展寿命。因此，更

高的激光强化能量会形成数值更大、范围更广的

残余压应力场，这对疲劳裂纹萌生及早期裂纹扩

展都有很大的抑制和减缓作用，从而大幅提升外

物打伤模拟叶片的疲劳强度。

图１５　不同强化工艺下入射面应力分布

Ｆｉｇ．１５　Ｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｉｎｃｉｄｅｎｔｐｌａｎｅｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌａｓｅｒｓｈｏｃｋｐｅｅｎｉｎｇｔｅｃｈｎｉｃｓ

３．３．３　残余应力对疲劳性能影响机理

如图１６所示，若材料所受外载荷为σ１，激光

冲击强化产生的残余压应力绝对值为σ２，则激光

冲击强化后等效应力σｅｆｆ＝σ１－σ２。

图１６　残余应力强化机理

Ｆｉｇ．１６　Ｒｅｉｎｆｏｒｃｅｍｅｎｔｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓ

假设犓ｅｆｆ为等效应力强度因子，犓１ 为外加拉

伸载荷所产生的应力强度因子，犓２ 为激光冲击强
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化产生的应力强度因子，则：犓ｅｆｆ＝犓１－犓２。对于

拉拉疲劳裂纹扩展试验而言，假定Δσｅｆｆ为激光冲

击强化后一次循环中的裂纹尖端应力的变化幅

度，则［２０］

Δσｅｆｆ＝ （σ１ｍａｘ－σ２）－（σ１ｍｉｎ－σ２） （５）

　　当引入残余压应力σ２ 时，若最小拉应力

σ１ｍｉｎ＜σ２，此时裂纹尖端为压应力，会抑制裂纹的

开裂。根据陈传尧［２１］的研究可知 Δ犓＝犳Δσ·

π槡犪，其中犳为几何修正系数，犪为裂纹长度。经

激光冲击强化后Δ犓 变为Δ犓ｅｆｆ，所以

Δ犓ｅｆｆ＝犢Δσｅｆｆ π槡犪 （６）

　　当σ１ｍｉｎ≤σ２ 时Δσｅｆｆ１≥Δσｅｆｆ２，Δ犓ｅｆｆ１≥Δ犓ｅｆｆ２，

这表明残余压应力的引入降低了裂纹扩展中的等

效应力强度因子幅。而根据文献［２０］中所推导的

公式可以知道，在材料一定时循环次数 犖１ 与

Δ犓ｅｆｆ成反比，Δ犓ｅｆｆ越小 犖１ 越大，即等效应力强

度因子幅的减小可有效提升材料的疲劳扩展寿

命，因此可证明激光冲击强化引入的残余压应力

可提升材料的疲劳寿命。且激光能量越大，引入

的残余应力越大，等效应力强度因子幅的减小程

度越大，材料的疲劳扩展寿命提升越明显。

４　结　论

１）模拟叶片疲劳强度为５１８．４５ＭＰａ，外物

打伤后仅为２９０．７２ＭＰａ，下降了４３．９％；５Ｊ和７Ｊ

强化工艺下模拟叶片外物打伤后疲劳强度分别为

３４４．４９、３７４．９３ＭＰａ，相比未强化状态分别提升

了１５％和２８％。

２）相同疲劳强度水平下，强化状态可以承受

更大的应力集中，主要因为引入的残余压应力抵

消了部分应力集中。激光能量越大，预制残余压

应力越大，相同疲劳强度条件下能承受的应力集

中程度越大。

３）未强化状态疲劳缺口系数偏差为１０％～

３５％，５Ｊ强化后偏差为３５％～５０％，７Ｊ强化后偏

差为７０％～１１０％，说明强化在提升模拟叶片疲

劳强度的同时，疲劳缺口系数偏差也在变大。

４）激光冲击强化减小了撞击产生的拉应力，

同时在裂纹扩展和深度方向上形成压应力，激光

能量越大，产生的压应力越大。残余压应力的引

入降低了裂纹扩展中的等效应力强度因子幅，提

高了损伤试样的疲劳扩展寿命。
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