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摘要　对ＴＣ１１钛合金标准疲劳试件进行激光喷丸处理，利用高周振动疲劳试验验证强化效果，通过断口观察分析

疲劳机理，再从微观组织、残余应力和显微硬度等方面分析激光喷丸提高ＴＣ１１钛合金疲劳性能的强化机制。试验

结果表明，强化后疲劳试件的疲劳极限由４８３ＭＰａ提高到５９３ＭＰａ；强化试件的裂纹源位于次表层深０．２ｍｍ处，

平坦区扩大，快速扩展区产生大量二次裂纹和排列紧密的疲劳条带。表层发生较高程度细化，形成尺寸为４０～

８０ｎｍ的纳米晶；并引入高数值残余压应力，表面残余应力达－５９１．５ＭＰａ，其塑性变形层深度达１ｍｍ，且表面硬

度提高１９％。ＴＣ１１钛合金标准疲劳试件强化后疲劳强度提高主要是因为高程度组织细化和高数值残余压应力的

综合作用，进而阻碍裂纹萌生和降低扩展速率。
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中　　　国　　　激　　　光

１　引　　言

激光冲击强化（ＬＳＰ）又称激光喷丸，是采用短脉

冲（纳秒级）、高峰值功率密度（ＧＷ／ｃｍ２级）的激光辐

照金属表面，使金属表面涂覆的吸收保护层吸收激光

能量并发生爆炸性气化蒸发，产生高压等离子冲击

波，利用冲击波的力学效应能够有效改善材料微观组

织和力学性能［１－３］，使表层材料微观组织发生细化并

在较深厚度上形成残余压应力，从而提高材料的抗疲

劳、抗腐蚀和抗磨损等性能［４－７］。相比其他表面强化

技术，激光冲击强化由于过程的无接触、无热影响区

和良好的可控性，以及残余压应力深和粗糙度影响小

等特点而成为表面改性领域的研究热点。

针对发动机叶片的外物打伤和高周疲劳问题，美

国研究人员利用激光冲击强化技术较好地解决了这

个世界性难题。其中，ＬａｗｒｅｎｃｅＬｉｖｅｒｍｏｒｅ、ＧＥ、ＭＩＣ

和ＬＳＰＴ等单位成功将此项技术应用到美军的Ｆ１１０、

Ｆ４０４和Ｆ１１９等军用发动机关键部件上，解决了关键

部件的疲劳断裂问题，提高发动机的性能和寿命。而

国内仍处于基础性材料试验研究和机理研究阶段，其

中北京航空制造工艺研究所、江苏大学和空军工程大

学等研究机构就一般常用的不锈钢、合金钢及铝合金

进行了试验研究，较大程度地提高了材料的疲劳性

能，并分析了激光冲击对材料组织和力学性能的影响

规律［８－１５］。其中，Ｌｕ等
［１６－１７］从微观组织角度提出了

ＡＮＳＩ３０４钢和ＬＹ２铝合金在多次冲击下的晶粒细

化机制；李伟等［１３－１５］针对激光喷丸提高试件和叶片

疲劳性能的强化机制进行了研究。

在航空工业中，由于比强度高和良好的耐腐蚀

性等特点，钛合金被广泛地应用于飞机和发动机的

构件上。ＴＣ１１钛合金是一种综合性能良好的α＋β
型热强钛合金，在５００℃以下有优异的热强性能，并

且具有较高室温强度，主要用于制造航空发动机的

压气机盘、叶片、鼓筒等零件［１８］。但在实际发动机

工作环境中（离心力、热应力和空气激振力的复合作

用），尤其是受到外来物打伤后，ＴＣ１１钛合金叶片

易发生疲劳裂纹和断裂问题，因此研究如何提高

ＴＣ１１钛合金叶片的抗疲劳性能具有很大的工程价

值。为实现激光冲击强化技术在ＴＣ１１钛合金叶片

的应用，提高其抗疲劳性能，本文开展了激光冲击

ＴＣ１１钛合金试验研究，对强化前后的ＴＣ１１钛合金

标准疲劳试片进行高周振动疲劳试验，通过断口分

析探究疲劳机理，再利用微观组织观察、残余应力和

显微硬度测试等手段分析激光冲击提高ＴＣ１１钛合

金疲劳性能的影响因素，从而总结激光冲击提高

ＴＣ１１钛合金高周疲劳性能的强化机制。

２　振动疲劳试验

ＴＣ１１钛合金化学成分（质量分数）为：Ａｌ∶

５．８％～７．０％，Ｍｏ∶２．８％～３．８％，Ｚｒ∶０．８％～

２．０％，Ｓｉ∶０．２％～０．３５％，Ｆｅ∶０．２５％，Ｔｉ∶Ｂａｌ。热

处理制度为双重退火：９５０℃～９８０℃，１～２ｈ，空

冷；５３０℃，６ｈ，空冷。其室温拉伸性能：抗拉强度

σｂ＝１０３０ＭＰａ、屈服强度σ０．２＝９３０ＭＰａ、断面收缩

率ψ＝３０％、延伸率δ５＝９％。ＴＣ１１钛合金标准疲

劳试片是由中航贵阳航空发动机（集团）有限公司提

供，按照实际ＴＣ１１钛合金叶片的处理工艺进行处

理，根据ＨＢ５２７７!８４标准，经线切割、打磨、抛光

制作而成，如图１所示（彩图请见网络电子版）。

图１ 标准疲劳试件

Ｆｉｇ．１ Ｓｔａｎｄａｒｄｆａｔｉｇｕｅｓｐｅｃｉｍｅｎ

　　利用ＡＢＡＱＵＳ有限元程序对标准振动疲劳试

件进行模态和应力分析，边界条件为图１中蓝色区

域夹持，图２为ＴＣ１１钛合金试片后段完全夹持时

的一阶模态云图，其一阶固有频率为３１５．６ＨＺ。在

此基础上对试片一阶振动条件下的试片各处振动应

力进行计算，由振动等效应力分布图（图３）发现试

片在一阶振动条件下的应力最大位置在试件的缺口

中央。

根据数值计算结果表明单边夹持的振动疲劳试

验 过程中，试件应力水平最高的一弯节线位于犚２０

０８０３００６２



聂祥樊等：　激光喷丸提高ＴＣ１１钛合金高周疲劳性能的试验研究

图２ 振动试片的一阶模态

Ｆｉｇ．２ Ｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｍｏｄｅｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎｓｐｅｃｉｍｅｎ

图３ 一阶振动条件下的等效应力分布

Ｆｉｇ．３ Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｕｎｄｅｒｔｈｅ

ｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

弧区域内，是疲劳考核部位，所以确定犚２０弧区域

为试件的ＬＳＰ区域，如图１所示。对疲劳试片犚２０

弧区 域 进 行 激 光 冲 击 试 验，采 用 ＳＧＲ２５ 型

Ｎｄ∶ＹＡＧ激光器，材料处理表面覆盖的吸收保护层

和约束层，分别采用０．１ｍｍ厚的铝箔和１～２ｍｍ

的水约束层。试样在进行激光冲击强化时固定在一

个狓狔２个自由度的移动平台上，通过平台狓、狔轴

方向上的移动从而实现图中的强化工艺。根据本课

题组前期材料试验结果［１９－２０］，发现在功率密度一定

的条件下，冲击３次即可实现ＴＣ６和ＴＣ１１钛合金

的表面纳米化，且此时残余应力和硬度都有很大提

高，所以强化具体参数为波长１０６４ｎｍ、脉冲能量

６Ｊ、脉宽２０ｎｓ、光斑直径３ｍｍ、搭接率５０％、冲击

次数为３次，双面对冲。

疲劳试片分为２组，一组为未进行强化的

１５件；另一组为进行ＬＳＰ强化的１５件，然后分别进

行高周振动疲劳试验（１×１０７次循环次数的疲劳寿

命水平下）。利用升降法处理振动疲劳实验数据，得

到材料冲击强化前后的升降曲线，如图４所示。

由疲劳升降法可知，当应力σ狉，犻遵循正态分布时，

取子样平均值作为母体中值估计值，疲劳极限σｒ应等

于以狀′ｉ为权的σ狉，犻的加权平均值，在９５％的置信度下，

冲击前后标准疲劳试件的疲劳极限由原始试件的

４８３ＭＰａ提高到５９３ＭＰａ，提高了２２．８％，说明ＬＳＰ

可以有效地提高ＴＣ１１钛合金的疲劳强度。

图４ ＴＣ１１钛合金标准振动疲劳试件升降图。（ａ）未冲击；（ｂ）冲击后

Ｆｉｇ．４ ＬｉｆｔｆｉｇｕｒｅｓｏｆｓｔａｎｄａｒｄｖｉｂｒａｔｉｏｎｆａｔｉｇｕｅｓｐｅｃｉｍｅｎｓｏｆＴＣ１１ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙ．（ａ）ＷｉｔｈｏｕｔＬＳＰ；（ｂ）ａｆｔｅｒＬＳＰ

　　利用ＪＥＯＬ／ＪＳＭ６３６０ＬＶ型扫描电子显微镜

对有无ＬＳＰ的ＴＣ１１标准振动疲劳试件断口进行

观察，通过断口形貌分析疲劳机理，探究ＬＳＰ对高

周疲劳裂纹萌生和扩展的影响。

ＴＣ１１属于双相钛合金，由于各向异性引起的非

均匀变形形成密集的滑移带，这些滑移带与相界相互

作用，形成了许多不连续的损伤条带，随着损伤的积

累，这些条带逐渐形成裂纹源。强化处理后裂纹源位

于构件的次表层深约０．２ｍｍ处，如图５（ａ）所示，说

明激光冲击对在表面裂纹萌生起着显著的阻滞作用。

宏观断口［图５（ｂ）］表明，裂纹源形成后，疲劳裂纹扩

展以裂纹源为中心呈现平坦区和凹凸不平区两部分。

平坦区域是裂纹慢速稳定扩展的特征标记，对比强化

前后断口发现，强化试件疲劳裂纹扩展平坦区明显大

于未强化试件，经ＣＡＤ软件测量表明强化后平坦区

为未强化试件平坦区的２．１倍，说明激光冲击有利于

减缓疲劳裂纹的扩展速率；且强化试件平坦区有大量

解理台阶，这是应力状态复杂的断口特征，是冲击产

０８０３００６３
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生的残余应力造成的。凹凸不平区是裂纹快速失稳

扩展的形貌特征，在该区域［图５（ｃ）、（ｄ）］存在大量与

裂纹扩展方向垂直的二次裂纹和疲劳条带。由于裂

纹扩展受到激光冲击强化影响层的限制，裂纹扩展方

向发生改变，形成大量二次裂纹；强化区域内存在较

密的疲劳条带，且疲劳条带间距窄，数量多，表明裂纹

扩展距离小，说明激光冲击对材料的疲劳裂纹扩展有

着明显的限制作用。

图５ 激光冲击强化试件的典型断口形貌。（ａ）裂纹源；（ｂ）宏观断口；（ｃ）二次裂纹；（ｄ）较密的疲劳条带

Ｆｉｇ．５ ＴｙｐｉｃａｌｆｒａｃｔｏｇｒａｐｈｉｅｓｏｆｓｐｅｃｉｍｅｎｓｔｒｅａｔｅｄｂｙＬＳＰ．（ａ）Ｃｒａｃｋｓｏｕｒｃｅ；（ｂ）ｍａｃｒｏｓｃｏｐｉｃｆｒａｃｔｏｇｒａｐｈｙ；

（ｃ）ｓｅｃｏｎｄａｒｙｃｒａｃｋｓ；（ｄ）ｄｅｎｓｅｆａｔｉｇｕｅｂａｎｄｉｎｇ

３　微观组织

通过ＴＥＭ３０１０型透射电子显微镜（ＴＥＭ）观

察图１中试件犚２０区中间观察区激光冲击前后的

表面显微组织，图６为ＴＣ１１钛合金原始试件和强

化试件的电子透射电镜图及其衍射花样。从图６

（ａ）中可以看出ＴＣ１１原始组织是由等轴状的α相

和针状的β相组成的双相组织，且呈现出清晰的相

界和尺寸较大的相。图６（ｂ）、（ｃ）为激光冲击后的

微观组织的明暗场像，出现晶粒尺寸为４０～８０ｎｍ

的纳米晶组织，且由衍射花样说明表面纳米晶组织

比较均匀。由于高压激光等离子体冲击波作用在材

料表面，促使材料发生高应变率塑性变形，而对于高

层错能钛合金主要通过位错滑移的形式完成，在冲

击波作用下位错发生滑移、重排和湮灭，形成新晶

界。材料表面受到的冲击波压力最大，所以表面组

织发生了高程度的细化，形成纳米晶。

图６ 不同冲击次数下表面透射电镜图和衍射花样。（ａ）未冲击；（ｂ）纳米晶；（ｃ）图（ｂ）暗场像

Ｆｉｇ．６ ＴＥＭｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｓａｎｄｄｉｆｆｒａｃｔｉｏｎｐａｔｔｅｒｎｓｏｆｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｌａｙｅｒｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＬＳＰｉｍｐａｃｔｔｉｍｅｓ．

（ａ）ＷｉｔｈｏｕｔＬＳＰ；（ｂ）ｎａｎｏｃｒｙｓｔａｌｌｉｔｅｓ；（ｃ）ｄａｒｋｆｉｅｌｄｉｍａｇｅｏｆＦｉｇ．（ｂ）

　　随着冲击波向内传播过程中塑性变形的不断发

生，以及其他形式的能量耗散，使冲击波的压力逐渐

降低，从而材料内部发生塑性变形、晶粒细化的能力

降低，组织变化也随之减少。图７为图１中强化试件

犅犅′截面从表面到７００ｎｓ左右深的透射电镜图，在表

面和图６（ｃ）中一样存在大量３０ｎｍ左右的纳米晶，其

０８０３００６４
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厚度约为２００ｎｍ；沿冲击方向，截面细化晶粒的尺寸

逐渐增大，在４００ｎｍ深处，出现了亚晶和纳米晶共存

的现象。激光冲击引起的晶粒细化程度与其冲击波

大小存在正相关关系，冲击压力越大，在其作用下的

晶粒细化程度越高。当激光等离子体冲击波向内传

播的同时，材料正在其作用下发生塑性变形，而随着

塑性变形的进行，冲击波压力也随之衰减，致使在材

料内部深处的塑性变形小，晶粒细化程度较低。

图７ 激光冲击强化后试件截面透射电镜图

Ｆｉｇ．７ ＴＥＭｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｓｉｎｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｔｒｅａｔｅｄｂｙＬＳＰ

　　组织结构变化，尤其是纳米级晶粒细化则在一定

程度上阻止和延缓疲劳裂纹的产生和扩展；激光冲击

使此表层组织内产生高密度的位错、位错胞、亚晶界、

晶界等晶体缺陷，这些缺陷能阻碍金属晶体中位错的

移动，使金属材料的塑性流动不易发生，从而提高金

属的强度。表层细化晶粒（纳米晶）中缺陷较少，有效

抑制了裂纹萌生；而晶界的增多提高了滑移形变抗

力，抑制循环滑移带的形成和开裂，增加裂纹扩展的

晶界阻力，使疲劳裂纹沿晶界塞积或改向［１４］；而紧邻

纳米层内侧剧烈塑性变形区的大量晶界和高密度位

错，则可以有效地阻止疲劳裂纹的扩展［２１－２２］。

４　残余应力和显微硬度

试件表层残余应力测试是采用ＰｒｏｔｏＬＸＲＤ型Ｘ

射线应力测试仪，测量方法采用侧倾固定Ψ法；辐射

为Ｃｕｋα，衍射晶面 Ｔｉ｛２１３｝晶面，２θ角扫描为

１３６．１°～１４５．３°，扫描步距为０．０２°，每５ｓ一步；Ｘ光

管高压和电流分别为４０ｋＶ和６ｍＡ；准直管直径

Φ＝２ｍｍ，测试误差Δσ为±９ＭＰａ。测量截面残余

应力分布时需要通过电解抛光［腐蚀溶液为：２４％

ＨＮＯ３＋１４％ＨＦ＋６２％Ｈ２Ｏ（体积比）］，腐蚀速率：

每秒每平方厘米腐蚀厚度为０．２～０．５μｍ。逐层减

薄后再进行测试，在每个测试深度上随机测试２个

点，其平均值即认为是此深度上的残余应力值。根据

国家 标 准 ＧＢ／Ｔ４３４０．１１９９９ 规 定，采 用 ＭＶＳ

１０００ＪＭＴ２型显微维氏硬度计测量截面硬度，测量载

荷为５００ｇ，保压时间１０ｓ，测量３～５个点取平均值。

图８为试件在激光冲击后截面上残余应力和显

微硬度的分布曲线，试件表面产生了－５９１．５ＭＰａ

的残余压应力，且形成了１ｍｍ的塑性变形层；表面

显微硬度由３５１ＨＶ０．５提高到４１８ＨＶ０．５，提高了

１９％，硬度影响层达到０．９ｍｍ左右。随着深度方

向冲击波压力的降低，残余应力和显微硬度都随之

降低，呈现逐渐递减的趋势。残余应力场的产生是

因为材料内部发生塑性变形造成，产生晶格畸变。

硬度提高主要因为塑性变形后位错强化和晶粒细化

造成，对于实际构件或叶片的工况而言，硬度的提高

有助于抵抗外来物损伤，防止裂纹形成。

图８ 激光冲击强化后试件的残余应力和显微硬度

的截面分布曲线

Ｆｉｇ．８ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓａｎｄ

ｍｉｃｒｏｈａｒｄｎｅｓｓｉｎｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｔｒｅａｔｅｄｂｙＬＳＰ

激光冲击后材料表层形成一层高数值残余压应

０８０３００６５
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力的塑性变形层，由残余应力而引起的材料疲劳极

限的变化Δσ
ｒ
ｗ 为

［２３］：

Δσ
ｒ
ｗ ＝－犿σｒ． （１）

　　当试样表面有残余压应力就会使得材料的疲劳

极限提高，犿也可称为残余应力作用系数。钛合金

经ＬＳＰ后在表层留有高数值的残余压应力，可以平

衡疲劳载荷中的拉应力，因此可有效提高钛合金材

料的疲劳极限。根据Ｆｏｒｓｔ等
［２４］提出的修正关系，

残余压应力将使裂纹扩展门槛值获得提高，这样裂

纹源就不容易扩展成裂纹，残余应力场和组织细化

共同作用导致疲劳裂纹在试件次表层萌生；已扩展

的裂纹在强化的区域，受到残余应力的作用，减小裂

纹尖端应力强度因子，降低裂纹扩展速率，甚至停止

扩展成为非扩展裂纹，或者发生转折，典型疲劳断口

强化层内大量的二次裂纹的形成与残余压应力场的

作用也密切相关。

５　结　　论

ＴＣ１１钛合金标准疲劳试件在激光冲击处理后

进行高周振动疲劳试验，验证强化效果并通过断口

分析探究疲劳机理，并从微观组织、残余应力和显微

硬度等方面分析激光冲击提高疲劳性能的内在因素

和强化机理，得到如下结论：

１）ＴＣ１１钛合金标准疲劳试件的疲劳强度由原

始试 件 的 ４８３ ＭＰａ 提 高 到 ５９３ ＭＰａ，提 高 了

２２．８％。由断口分析可知，冲击处理后裂纹源位于

次表层，平坦区扩大，凹凸区二次裂纹较多，且疲劳

条带排列紧密；

２）材料强化后表层组织发生纳米级细化，且细

化程度随着深度增加而降低；大量的晶界和位错有

利于提高滑移形变抗力和增加裂纹扩展的晶界阻

力，使疲劳裂纹沿晶界塞积或改向，从而有效地阻止

疲劳裂纹的扩展；

３）材料冲击后表面产生－５９１．５ＭＰａ的残余

压应力，硬度提高了１９％，且形成１ｍｍ左右的影

响层。较大残余应力的存在可以提高材料疲劳极

限，阻止裂纹萌生、减缓甚至停止裂纹扩展。
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