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摘要　介绍了航空发动机叶片对激光冲击强化的需求，描述了国内外的一些研究成果。测试和对比了方形光斑和

常规圆形光斑激光冲击强化后的表面轮廓，并采用方形光斑搭接激光冲击强化ＴＣ１７钛合金叶片，初步验证了钛合

金叶片强化改善振动疲劳性能的效果。分析了发动机整体叶盘（ＩＢＲ）的叶片边缘激光冲击强化的关键难题，并对

发动机整体叶盘激光冲击强化在中国的发展做了介绍和展望。
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１　引　　言

激光冲击强化利用高峰值功率密度（１０９ Ｗ／ｃｍ２

以上）的激光作用于金属靶材表面的吸收层，产生高

压（大于１ＧＰａ）等离子体，该等离子体受到约束层的

约束时产生冲击波使金属材料表层产生塑性变形，

获得表面残余压应力。由于其强化原理类似喷丸，

因此也称作激光喷丸。与传统的喷丸技术相比，激

光冲击强化可以获得更深的残余压应力层，同时还

保持较低的冷作程度，维持较低的表面粗糙度。

激光冲击强化的研究早在２０世纪７０年代就已

经开始，当时主要目的是提高航空铝合金结构的疲

劳寿命，但由于设备昂贵、强化效率低，一直难以在

飞机机身结构上推广［１～４］。直到２０世纪９０年代后

期，激光冲击强化才开始在航空发动机上应用，可以

大幅度提高转子部件结构高低周疲劳寿命。进入

２１世纪以后，激光冲击强化已开始在航空航天、能

源、生物移植、石油化工和汽车等行业大规模使用，

主要是提高关键部位疲劳性能、抗应力腐蚀性能、抗

冲击性能等，目前也有飞机壁板激光冲击成型、激光

冲击波无损检测、激光冲击打标等新型应用。

激光冲击强化技术在国际上正受到越来越多的

关注，并在近年产生了很多新的研究成果，如２０１１年

０６０１００９１
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１～３月，美国就有多项激光冲击强化方面的专利公

开［５～９］，均为激光冲击等离子体、冲击波、激光冲击

强化过程的监测和控制技术，说明激光冲击强化技

术发展十分迅速。尽管如此，激光冲击强化目前最

大的应用市场仍然是航空发动机上的转子部件。

航空发动机叶片在转子高速旋转带动及强气流

的冲刷下，承受着拉伸、弯曲和振动等多种载荷，特

别是位于进气端的压气机叶片或前风扇叶片，被随

气流进来的异物撞击后很易损坏（通常称为异物破

坏，ＦＯＤ），使发动机失效以至酿成事故。叶片遭受

异物撞击后，在叶片的前、后缘局部易形成缺口、形

变或裂纹，造成应力集中或直接成为破坏源，直接威

胁叶片的安全使用寿命。航空发动机叶片采用强化

处理后可以延迟裂纹的萌生，提高叶片的使用寿命。

美国目前已累计强化叶片１０万片以上，提高叶

片寿命５～６倍，创造了巨大的经济效益
［１０，１１］。作为

新一代航空发动机关键部件的整体叶盘（ＩＢＲ）具有减

重、减级、增效和高可靠性的优点，但整体叶盘结构复

杂、通道窄、叶片薄、弯扭大，无论是机械加工还是表

面强化难度都很大。整体叶盘激光冲击强化技术已

被列为我国发动机制造的关键技术之一。美国２００３

年实现了Ｆ１１９在气机整体叶盘的激光冲击强化，中

航工业北京航空制造工程研究所２００４年开始钛合金

叶片的激光冲击强化工艺研究［１２］并取得了一些突

破，在２０１０年开始了整体叶盘的激光冲击强化。本

文在介绍相关研究进展的基础上，测试和对比了方形

光斑与常规圆形光斑激光冲击强化的效果。分析了

发动机整体叶盘激光冲击强化的关键难题。

２　发动机叶片的强化要求

发动机叶片在采用激光冲击强化前广泛采用喷

丸强化工艺，强化部位在叶根、叶尖、叶缘２０～

３０ｍｍ的范围内进行，表示喷丸强度的标准方法是

喷打阿尔门试件的弧高值。弹坑覆盖率定为

１５０％～２５０％，并要求喷丸区域内布满均匀一致的

弹坑。喷丸部位应颜色一致，表面清洁，无污染等缺

陷，未喷丸部位不允许有弹坑痕迹。叶片喷丸后变

形量不超过０．０５ｍｍ，叶片后缘尖边处不允许

卷边。

叶片喷丸强化工艺参数是根据喷丸强化主要技

术要求，进行反复试验后确定的，主要有喷丸压力、

喷嘴直径、喷射角度、喷射距、喷射时间和喷丸强度。

叶片激光冲击强化时，由于强化位置可以精确

定位，叶片强化的部位一般只需要对叶缘、叶尖８～

１０ｍｍ的范围内进行，采用２～５排激光光斑的搭

接。激光冲击强化的覆盖率只需要对强化区全部光

斑覆盖即可。叶片激光冲击强化工艺参数是根据激

光参数确定的，包括脉冲能量、脉宽、光斑大小等。

图１是 ＭＩＣ公司激光冲击强化叶缘的区域和

残余应力分布［１１］，可以看出该叶片强化区域仅局限

于边缘区域，而叶缘刀口位置２ｍｍ区域整个截面

均获得残余压应力。刀口位置的残余压应力可以明

显提高钛合金叶片的高低周疲劳性能，特别是叶片

受异物损伤或盐雾腐蚀形成小缺口后，缺口的应力

集中会导致叶片的疲劳强度急剧降低，甚至会降到

原有水平的１／３左右。图２是采用四点弯曲的模拟

试件进行疲劳试验的结果，模拟叶片边缘被异物损

伤或盐雾腐蚀形成缺口后的疲劳寿命情况，标准试

件的疲劳强度在１４０ｋｓｉ（１ｋｓｉ＝０．０４７５Ｎ／ｍｍ２）左

右，形成缺口后降低到５０ｋｓｉ以下，而经过激光冲击

强化的没有缺口的试件疲劳强度在１９０ｋｓｉ左右，即

使存在缺口，疲劳强度也在１５０ｋｓｉ左右。

图１ 激光冲击强化叶缘的残余应力分布

Ｆｉｇ．１ Ｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｅｄｇｅｏｆｌａｓｅｒｐｅｅｎｅｄｂｌａｄｅ

３　单叶片的激光冲击强化

早期的发动机采用叶片装在叶盘榫槽上的形

式，激光冲击强化是针对单叶片进行的，一般采用激

光不动而叶片运动的方式实现相对运动，运动装置

０６０１００９２
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图２ 叶片在不同状况下的应力寿命曲线

Ｆｉｇ．２ Ｓｔｒｅｅｌｉｆｅｃｕｒｖｅｏｆｂｌａｄｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

采用小载荷的机械手或小范围运动的五轴数控工作

台就能实现。因为叶片使用水作为约束层，所以强

化时运动部分在工作位置的上方。单叶片强化时通

过运动系统的直线平移和转动实现不同位置的强

化，并且很容易保证激光以强化区域法线方向入射

在叶片表面。图３（ａ），（ｂ）分别为 ＧＥ公司和北京

航空制造工程研究所强化单叶片的示意图。

图３ 激光冲击强化单叶片

Ｆｉｇ．３ Ｌａｓｅｒｐｅｅｎｉｎｇｓｉｎｇｌｅｂｌａｄｅ

图４ 单个圆形光斑和方形光斑激光冲击强化获得的表面轮廓

Ｆｉｇ．４ Ｓｕｒｆａｃｅｐｒｏｆｉｌｅｓｏｆｌａｓｅｒｐｅｅｎｉｎｇｗｉｔｈｓｉｎｇｌｅｃｉｒｃｌｅｓｐｏｔａｎｄｓｑｕａｒｅｓｐｏｔ

　　激光冲击强化可以采用圆形光斑或方形光斑阵

列搭接形式。图４为北京航空制造工程研究所采用

方形光斑与圆形光斑强化后的表面轮廓对比，可以

看出方形光斑能获得更光滑的表面。在保证全覆盖

的情况下，圆形光斑正方形阵列形式强化时需要覆

盖率１３６％，而方形光斑只需要略高于１００％，如采

０６０１００９３
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用搭接率概念，圆形光斑正方形阵列形式强化时需

要搭接率２９．３％，一般取３０％，而正方形排列理想

情况不需要搭接，一般取搭接率５％～１０％。

经激光冲击强化后，叶片表面会产生冲击痕，采

用圆形光斑阵列（搭接率３０％～５０％）强化后表面

存在类似鱼鳞花样，采用方形光斑强化可以获得很

平整的强化表面，如图５所示，但光斑与光斑刚好搭

接（搭接率０％）很难实现，因此容易产生“田”字形

花样。在对 ＴＣ４，ＴＣ１７钛合金试件激光冲击强化

残余应力层深测试中，采用 尺寸 为 １０ ｍｍ×

１０ｍｍ×１０ｍｍ的试件，测试出残余压应力深度可

达０．９～１．２ｍｍ。

图５ 多个方形光斑激光冲击强化搭接区的表面轮廓

Ｆｉｇ．５ Ｓｕｒｆａｃｅｐｒｏｆｉｌｅｏｆｌａｓｅｒｐｅｅｎｉｎｇｗｉｔｈｓｑｕａｒｅｓｐｏｔｓ

　　在对叶片进行激光冲击强化前一般需要测试叶

片在某阶固有频率激振下的最大应力点，最大应力

点即为该振动模式下最容易疲劳开裂的位置，激光

冲击强化通过对该区域进行强化获得残余压应力，

减小该部位的拉应力集中从而提高叶片的疲劳性

能。图６是对ＴＣ１７钛合金叶片一阶弯曲振动薄弱

环节进行激光冲击强化后作为正面吸收层和背面吸

波层的铝箔胶带状况，吸收层的作用是吸收强脉冲

激光能量，产生高温高压等离子体；吸波层的作用是

消耗吸收冲击波在背面反射形成的拉力波对材料内

部的损伤。由图６可以看出，对于薄壁钛合金叶片

而言，双面激光冲击强化必须考虑到对面吸收层的

稳定，另外还有反射的拉力波在材料中心汇聚的损

伤效应。

图６ 方形光斑激光冲击强化叶片一弯截线区域

Ｆｉｇ．６ Ｌａｓｅｒｐｅｅｎｉｎｇｏｆｂｌａｄｅａｒｏｕｎｄｔｈｅｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｂｅｎｄｓｅｃｔｉｏｎｌｉｎｅ

　　北京航空制造工程研究所与黎明航空发动机集

团公司等单位联合开展了钛合金叶片激光冲击强

化、喷丸与未强化的振动疲劳寿命对比，单面依次冲

击强化钛合金叶片后，对叶片进行一阶振动疲劳试

验，试验最大应力４８０ＭＰａ。与未强化以及喷丸强

化后的叶片进行的对比试验结果表明，未强化叶片

振动疲劳寿命平均值还不到１０６ｃｙｃｌｅ，喷丸强化叶

片平均疲劳寿命能达到１．１×１０７ｃｙｃｌｅ，但均未达到

疲劳极限规定的２×１０７ｃｙｃｌｅ，而激光冲击强化的５

件叶片中有４件超过２×１０７ｃｙｃｌｅ，１件为１．２×１０
７

ｃｙｃｌｅ，可见激光冲击强化对叶片振动疲劳寿命的改

善有十分明显的作用。

４　整体叶盘的激光冲击强化

图７是文献［１１］中激光冲击强化整体叶盘的激

光光路示意图，采用双光束双面强化技术，但两路激

光与材料表面法线夹角不同，要保证两路激光的能

量、功率密度的匹配还需要对一路或者两路激光进

行调节。激光冲击强化整体叶盘的叶片主要分几个

部位，如进排气边缘的强化、叶尖的强化、叶根的强

化等，不同部位的强化会导致激光入射角度的变化

和两路激光的平衡等，增加了运动系统和光路系统
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的复杂程度。美国在整体叶盘实施激光冲击强化的

２００３年前后形成了大量专利，包括防止变形的双面

冲击强化技术、大倾角激光冲击强化技术、质量控制

技术、自动涂层技术等，甚至在是否实施双面激光冲

击强化方面都有不同的观点，有的认为双面强化可

以减少变形，有的则认为双面强化容易导致层

裂［１３～１５］。在进行大量实验研究后，认为图７所示的

双面激光冲击强化技术无法在我国发动机整体叶盘

上采用，而是对整体叶盘强化分边单次强化，强化后

叶片型面变形可满足设计要求。

图７ 激光冲击强化整体叶盘的光路

Ｆｉｇ．７ ＬｉｇｈｔｐａｔｈｏｆｌａｓｅｒｐｅｅｎｉｎｇＩＢＲ

　　目前我国整体叶盘叶片强化的主要难题有以下

几个方面：

１）工艺复杂

在对整体叶盘的叶片边缘实施激光冲击强化

时，由于叶片与叶片之间的空间干涉，进排气边缘有

一面刚好为开放面，激光基本能够垂直入射，很容易

实施激光冲击强化，但另一面为隐蔽面，很难进行强

化。对于将激光倾斜一定角度即达到的情况，可以

采用大倾角激光入射的方法进行激光冲击强化，如

叶尖部位激光稍加倾斜就能实施强化。但当激光入

射角度变化时，由于作用在零件表面的光斑面积也

随之变化，为保证能量密度的均匀，需要随时对激光

脉冲能量或作用面积进行补偿。

美国目前整体叶盘激光冲击强化采用的是大倾

角激光入射的方法，但倾斜角度一般不能大于６０°

（激光与待强化区域法线方向的夹角），因为随着倾

斜角度的增加，作为约束层的水面对激光的反射系

数增加，虽然采用偏振激光可以减少大倾角入射的

激光在水面的反射，但随着投影面积增加，型面对角

度偏差的容忍度降低（如激光以法线方向入射时，允

许角度偏差１８°）。我国发动机整体叶盘的复杂程

度已超过图７所示的美国发动机整体叶盘，叶片隐

蔽面直线可达激光的倾斜角度大于６０°，必须在叶

片与叶片的间隙中进行激光的反射。在某级整体叶

盘中，叶片与叶片的间隙只有２０多毫米，在如此狭

小的空间进行激光反射，并且反射面与待强化的区

域很近，很容易导致镜片反射膜层的损伤。目前，隐

蔽面的激光冲击强化已成为强化整体叶盘时制约加

工效率最主要的因素。

２）钛合金材料激光冲击强化所需功率密度高

钛合金材料激光冲击强化功率密度需要在

６ＧＷ／ｃｍ２以上
［１６］，ＴＣ１７钛合金甚至需要达到

８ＧＷ／ｃｍ２，接近水的击穿阈值。为保证作为约束

介质的水不被强脉冲激光击穿，钛合金激光冲击强

化必须采用低电导率的去离子水，去离子水的电阻

率需要在８ＭΩ以上。

由于整体叶盘隐蔽面激光冲击强化采用的反射

镜离加工区域很近，功率密度达２ＧＷ／ｃｍ２ 以上，

加上水的飞溅、高温高压等离子体所带金属粉尘的

沉积，更加剧了该反射镜的损伤。

３）表面型面要求高

整体叶盘对进排气边缘加工质量的要求很高，

特别是进气边缘直接影响发动机的气流效果，因此

叶片边缘要求表面粗糙度要达到０．４μｍ，型面精度

０．０７ｍｍ，并且需要严格的圆弧头。要使图１所示

的叶缘刀口位置２ｍｍ区域整个截面均获得残余压

应力，就必须产生较大的塑性变形，在整体叶盘不到

１ｍｍ厚度的边缘产生塑性变形获得残余压应力的

同时又不产生较大变形十分困难，因此需要严格控

制激光光斑能量分布和光斑之间的搭接。

目前大部分激光器输出圆形光斑能量分布为中

心集中的高斯分布，在强化薄壁结构时很容易产生

锅形凹陷和对面的鼓起，另外高斯光斑也容易误导

激光冲击强化所需的峰值功率密度阈值，因为强化
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时产生塑性应变的区域与光斑大小不对应。２００８

年，北京航空制造工程研究所采用光束整形技术获

得能量均匀分布的方形光斑进行激光冲击强化，强

化后的叶片边缘表面粗糙度、型面精度均满足设计

要求。图８（ａ）为激光冲击强化后叶缘截面金相组

织，低倍组织很难看出激光冲击强化对组织的影响

（单次冲击，搭接率５％），但透射电镜（ＴＥＭ）能发现

明显的衍射环，图８（ｃ）中衍射环由里到外依次为

（－１１０）α，（１０１）β，（０１１）α。由图８可以看出激光冲

击可在钛合金表层形成纳米微晶，这种纳米微晶在搭

接率高的情况下由于材料反复塑性变形很容易产生，

但本实验中小搭接率在单次冲击下产生，可能是方形

光斑激光冲击强化时在边缘区域有高应变率（１０６／ｓ）

的绝热剪切带导致组织的演变所致，具体演变过程还

有待进一步研究。由于纳米微晶和残余压应力的存

在，整体叶盘的疲劳性能可以获得明显提高。

图８ ＴＣ１７钛合金叶片边缘的微观组织

Ｆｉｇ．８ ＭｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅｉｎｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｏｆＴＣ１７ｔｉｔａｎｉｕｍｂｌａｄｅ

　　整体叶盘在激光冲击强化前需要完成大量的试

件、叶片、模拟整体叶盘结构的激光冲击强化实验，

优化工艺参数，确认激光冲击强化能够明显改善叶

片疲劳性能，同时要确保叶片的固有频率、型面尺

寸、叶尖部位轮廓度、粗糙度满足设计要求，强化过

程不会产生热损伤。满足这些条件后，才能实施整

体叶盘的激光冲击强化。目前国内只有北京航空制

造工程研究所和空军工程大学开展了相关研究工

作，但强化效率较低。随着相关设备和工艺的继续

完善和成熟，激光冲击处理发动机整体叶盘批量生

产能力有望取得突破。

５　结　　论

发动机整体叶盘叶片的强化需要获得整个叶片

进排气边缘２ｍｍ的残余压应力区，该区域的残余

压应力对提高叶片疲劳性能，特别是异物破坏或者

盐雾腐蚀形成缺口后的疲劳性能十分有利。但整体

叶盘由于叶片的空间干涉，加上叶片边缘厚度只有

０．５～０．６ｍｍ，对型面轮廓度、位置度和表面粗糙度

要求很高，强化难度很大。

钛合金整体叶盘激光冲击强化要严格控制作用

于叶片表面光斑的形状、能量分布、光斑之间的搭

接，并采用激光反射的方法实现隐蔽面的激光冲击

强化。小搭接率方形光斑激光冲击强化钛合金导致

的纳米微晶可能是边缘绝热剪切演变而成，具体演

变机理有待进一步研究。北京航空制造工程研究所

等单位２００９年开始钛合金整体叶盘的激光冲击强

化研究，２０１０年开始在整体叶盘结构上实施激光冲

击强化工艺，但整体叶盘目前强化效率较低，随着相

关设备和工艺的继续完善和成熟，激光冲击强化发

动机整体叶盘批量生产能力有望取得突破性进展。
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