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激光冲击强化提高外物打伤TC４钛合金
疲劳强度的试验研究

李东霖１　何卫锋１　游　熙１　张　金２　罗思海１　杨竹芳１　聂祥樊１
１空军工程大学等离子体动力学重点实验室,陕西 西安７１００３８

２中国人民解放军第５７０２工厂,陕西 咸阳７１２０００

摘要　采用激光冲击强化(LSP)技术对TC４钛合金试件进行表面处理,利用空气炮试验系统对试件边缘进行外物

冲击模拟,对外物打伤(FOD)试件进行拉Ｇ拉疲劳试验.结果表明,激光冲击强化有效提高了外物打伤TC４钛合金

试件的疲劳强度;未强化试件疲劳裂纹源萌生在缺口根部靠近上表面的位置,强化试件的裂纹源萌生位置在材料

内部,与缺口根部有一段距离,且裂纹萌生难度增大.数值应力分析结果表明,强化后试件凹坑的最大拉应力值为

６６８．９０MPa,比强化前的１０７６．２１MPa减小了３７．８５％;强化后试件凹坑中心的残余拉应力比强化前平均减小了

３５０MPa;加载拉应力后,强化前后试件凹坑最大应力分别增大到１５４２．３６MPa和１１２４．３７MPa,强化后比强化前试

件应力减小了３０．２２％,说明压应力对裂纹的萌生有明显的延缓作用.残余压应力的引入是激光冲击强化提高打

伤试件疲劳强度的主要原因之一.
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Abstract　TC４titaniumalloysurfaceistreatedfirstlybylasershockpeening LSP  thentheshockofforeign
objectonthespecimenedgeissimulatedbymeansofagasguntestsystem andfinallythetensionＧtensionfatigue
experimentisappliedtotheforeignobjectdamaged FOD specimen敭TheexperimentalresultsindicatethatLSP
caneffectivelyimprovethefatiguestrengthofFODTC４titaniumalloy敭Thefatiguecrackinitiation FCI ofFOD
specimenwithoutLSPlocatesinthenotchrootneartheuppersurface whiletheFCIofFODspecimenwithLSP
transferstotheinsideofmaterialwithacertaindistancefromthenotchroot whichmakesitmoredifficultforcrack
toinitiate敭Numericalstressanalysisresultsindicatethatthemaximumtensilestressdecreasesby３７敭８５％from
１０７６敭２MPato６６８敭９MPaasaresultofLSPtreatment敭Inaddition theresidualtensilestressinthenotchcenter
ofFODspecimenwithLSPdecreasesbyanaverageof３５０MPacomparedwiththatofFODspecimenwithoutLSP敭
Withtheloadingoftensionstress inthenotchoftheFODspecimenwithLSP themaximumstressincreasesto
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１１２４敭３７MPa incontrast themaximumstressinFODspecimenwithoutLSPincreasesto１５４２敭３６MPa敭The
formerisreducedby３０敭２２％comparedwiththelatter whichindicatesthestresscanslowthecrackinitiation
obviously敭TheintroductionofresidualstressisoneofthemainreasonswhyLSPcanimprovethefatiguestrength
oftheFODspecimen敭
Keywords　lasertechnique fatiguestrength lasershockpeening foreignobjectdamage TC４titaniumalloy 
residualstress
OCIScodes　１４０敭３４６０ １４０敭３３９０ １６０敭３９００

１　引　　言
外物打伤(FOD)是指航空发动机风扇和压气机叶片在高速旋转中被高速气流吸入的外来物(如石块,

沙砾等)撞击所引起的损伤[１Ｇ３].外物撞击后在叶片边缘出现凹坑、缺口等损伤形貌,甚至在缺口处有微裂纹

和绝热剪切带产生.在高频疲劳载荷作用下,裂纹快速形成并扩展至断裂,甚至引起二次损伤,打坏发动机

流道后续叶片等结构[４Ｇ５],严重影响发动机可靠性,危及飞行安全.当前,FOD被认为是影响发动机风扇或

压气机叶片使用寿命的主要因素之一[５].
对航空技术最发达的美国来说,每年要花费数百万美元解决FOD问题来保证飞行安全,英国的民航工

业同样每年花费约２０亿欧元解决FOD问题[６].目前,针对FOD问题,国内外学者主要是模拟研究外物冲

击后试件缺口特征和FOD对试件疲劳强度的影响规律.Zhang等[７]对焊接后的铝合金进行了低速模拟外

物冲击试验和损伤试件疲劳试验,观察裂纹的萌生和扩展,并对FOD试验和疲劳试验进行数值仿真,结果

表明低速冲击在试件上形成较深的压痕和短裂纹,在循环载荷下裂纹不扩展.Duo等[８]用小方块在试件边

缘撞出V形缺口,利用X射线衍射(XRD)方法得到表面残余应力;对试验过程进行数值仿真,得到与试验结

果相近的应力场.２０１４年,Marandi等[１]研究发现,FOD缺口根部应力的集中因子随着缺口深度的增加而

增大,准静态压痕与动态冲击产生的残余应力很接近,弹珠的直径越大,缺口两侧的残余拉应力越大.
激光冲击强化(LSP)是一种先进的表面处理技术[９Ｇ１０],通过引入残余压应力来抑制裂纹萌生和扩展进

而延长疲劳寿命[１１].Spanrad等[１２]针对航空材料TiＧ６AlＧ４V,对试件进行LSP,利用空气炮法,以小立方体

为模拟外物进行冲击试验,同时进行了高低周疲劳试验,发现LSP能提高FOD叶片的裂纹扩展抗性.

Zabeen等[１３]对TiＧ６AlＧ４V试件进行LSP,并进行冲击角度为０°,冲击速度为２００m/s的FOD模拟试验,用XRD
方法得到试件的整体应力分布,探究裂纹扩展规律.但目前国内关于抗FOD方面的研究鲜有报道.

本文以TC４钛合金为研究对象,对试件进行LSP后再采用空气炮法进行FOD模拟试验,然后进行打

伤试件的高周疲劳试验,研究LSP对外物打伤试件疲劳强度的影响,并对疲劳断口和应力场进行分析,讨论

LSP提高钛合金叶片抗外物打伤能力的原因.

２　试验材料与方法
２．１　试验材料

试验材料为TC４钛合金,它是一种中等强度的α＋β型两相钛合金,含有６％(质量分数,下同)的α稳定

元素Al和４％的β稳定元素 V.主要化学成分(质量分数)为 Al(５．５％~６．８％),V(３．５％~４．５％),

Fe(０．３０％),C(０．１０％),N(０．０５％),H(０．０１５％),O(０．１５％),Ti(余量).物理性能参数:密度ρ＝４４４０kg/m３,弹
性模量E＝１１２GPa,泊松比μ＝０．３４.TC４具有良好的工艺塑性和超塑性,可用于制造飞机的大多数部件,如
机身、引擎机舱、机翼等.

２．２　LSP方法

试验选用１３０mm×１８mm×２mm的平板试件,由于钛合金的高周疲劳(HCF)性能对试样的表面粗糙

度等较为敏感,因此试样均采用慢走丝加工工艺,并对试样的表面和边缘进行了精磨,从而保证试样表面具

有较小的粗糙度.

LSP试验在SGRＧ２５A试验系统上进行,强化参数见表１,约束层为水,吸收保护层为铝箔.试验中对试

件边缘的中心区域(区域大小为１３mm×６．５mm)进行LSP处理,对准备进行模拟FOD的试件表面进行强

化,采用蛇形的强化路线(图１),并对试件侧边进行LSP.

０７０２００６Ｇ２
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表１　LSP工艺参数

Table１　LSPprocessparameters

Wavelength
/mm

Diameterof
lightspot/mm

Frequency/Hz Overlaprate/％
Pulsewidth
/ns

Energy/J
Numberof
impact

１０６４ ２．６ １ ５０ ２０ ４ １

图１ LSP方案

Fig敭１ LSPscheme

２．３　FOD模拟试验

FOD模拟试验在空气炮高速弹道冲击试验装置上进行,该系统由气室、阀门、炮管、测速装置及止托器

等部分组成.试验中以直径２mm的钢珠为模拟外物,在气室内充入压缩氮气,达到一定压力时,打开阀门,
压缩气体推动钢珠在炮管内加速,以垂直试件表面的冲击方式对试件造成冲击损伤.在发动机风扇和压气

机叶片上大多数损伤均发生在叶片的边缘区域[４],因此,夹持试件时调整试件的位置使小球以９０°冲击角

度、３００m/s速度撞击试件的边缘,球心与试件边缘平齐.
设备调试主要是钢珠速度的调试.速度测试采用的是南京理工大学研制的HG２０２AＧII型激光测速仪.

测量钢珠通过两个固定间距激光探头的时间间隔,即可得到钢珠的冲击速度.两个激光探头的间距为

６０mm,安装在炮管末端,这样可以缩短探头到试件之间的距离,降低速度的试验测量值与实际撞击值之间

的误差.
速度调试结果见表２.每次速度均有偏差,但偏差可控制在１．５％以下,且相对稳定,可以认为每次的冲

击速度都相同.
表２　速度调试结果

Table２　Resultsofspeedadjustment

Time/ms ２０３ ２０１ ２００ ２０２ １９８
Speed/(ms－１) ２９５．６ ２９８．５ ３００．０ ２９７．０ ３０３．０

２．４　疲劳试验方法

试验为拉Ｇ拉疲劳试验.试验中将试件分成两组:一组进行LSP,另一组不强化.对强化前后的试件进

行FOD模拟试验,得到 FOD 试件,对 FOD 试件进行拉Ｇ拉疲劳试验.疲劳试验在高频疲劳试验机

(QBGＧ１００,长春仟邦测试有限公司,中国)上进行.传统的疲劳试验方法对试件的同一性要求高,在同一试

验条件下得到的FOD试件差异较大,因此试验中选用由 Maxwell等[１４]提出的逐级加载疲劳试验方法来测

定FOD试件的HCF强度,具体步骤为:初步估计材料在应力比为R 时进行１０６次循环下失效的加载应力,
施加低于该值的循环应力,并进行加载１０６次循环试验.如果试件在第一个１０６次循环周期内失效,则试验

无效,更换试件并降低第一次加载的循环应力重新进行试验.如果试件在第一个１０６次循环内没有失效,则
将第一步施加的循环应力增加一个小的载荷增量,继续加载下一个１０６次循环.如果试件仍没有失效,则再

增加一个载荷增量然后继续进行试验,直至试件断裂失效.每一级载荷下的１０６次循环称为一个载荷块或

载荷步.应力比R 下１０６次循环寿命的HCF强度σES由下面的公式计算,即

σES＝σpr＋
Nf

ΔN
(σf－σpr), (１)

式中σf为试件发生失效的最后载荷块的最大循环应力,Nf(小于１０６)为循环次数,σpr为发生失效的前一个

载荷块的最大循环应力,ΔN 为循环周次.

０７０２００６Ｇ３
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在试验过程中,试验条件为应力比R＝０．１,循环周次ΔN＝１０６,载荷增量为初始应力的２０％,试验加载

的频率范围为９０~１０５Hz.
对强化前后的FOD试件进行高周疲劳试验,可以得到试件的疲劳强度,进而分析研究LSP对TC４钛

合金试样疲劳强度的影响.

３　试验结果与分析
３．１　疲劳试验结果

试件分为两组:一组为未进行LSP只进行FOD的试件８件,另一组为LSP后进行FOD的试件５件.
对两组试件分别进行高周疲劳试验.试验结果如图２所示,其中 WP１~WP８为未强化的试样,GP１~GP５
为强化后的试样.

图２ 强化前后疲劳强度结果图

Fig敭２ ResultsoffatiguestrengthwithorwithoutLSP

选取试件疲劳强度进行比较,从图２可以看出,LSP后试件的疲劳强度最小值为３４０MPa,最大值为

３８１MPa;强化前的８个试件中,WP１为冲击出弹坑的试件,未进行疲劳加载,试件 WP２、WP４和 WP５第一

次加载失效,疲劳强度最小值小于２００MPa,最大值为３６４MPa,且分散性较大.LSP后FOD试件疲劳强

度普遍大于强化前,说明LSP可以提高试件的疲劳强度.
缺口问题一直是抗疲劳设计的一个关键问题[１５],FOD问题的特殊性使得它比简单的缺口问题更加复

杂.首先,外来物撞击试件后会形成缺口并造成材料损伤,且形成的缺口大小不一致,应力集中系数差别很

大;第二,撞击经常造成塑性变形,而材料的塑性变形会在缺口附近产生残余应力,在FOD试件疲劳强度的

分析中必须考虑这些残余应力.同时,撞击产生的裂纹或剪切会将缺口疲劳问题转变成 HCF载荷导致的

裂纹扩展的拉伸应力强度的确定问题;最后,FOD引起的风扇或压气机叶片前缘损伤的几何形状非常复杂.
因此,对FOD试样进行高周疲劳试验时,得到的疲劳强度试验数据有一定的分散性.

用疲劳缺口因子Kf来表征疲劳强度的下降,Kf 定义为光滑试件的疲劳强度σsmooth与缺口试件疲劳强

度σFOD的比值[１６],即

Kf＝σsmooth/σFOD, (２)
试验中,R＝０．１时测得σsmooth＝４９２．５MPa.

Kf也可以根据应力集中因子Kt,通过符合试验数据的经验公式估算得到.Kt 值与圆形缺口的深度

d、半径r有关[１７],可定义为:

Kt＝１＋２ d/r. (３)
假设缺口半径与冲击钢珠的半径相等[１７],则r＝１mm.

缺口疲劳因子由参考文献[１６]给出:

Kf＝１＋ Kt－１( )/１＋ap/r( ) , (４)
式中ap＝３００μm是从缺口疲劳数据中获得的材料常数[１８].试验中测得的试件缺口深度d值见表３和表４.

０７０２００６Ｇ４
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表３　未强化试件的缺口深度

Table３　NotchdepthofspecimenwithoutLSP

Number WP１a WP２ WP３ WP４ WP５ WP６ WP７ WP８
d/mm Ｇ ０．８６４ ０．３５１ １．０８２ １．２７７ １．１６７ ０．５１６ ０．５３７

a:ThetestresultofWP１specimenisacrater．
表４　强化试件的缺口深度

Table４　NotchdepthofspecimenwithLSP

Number GP１ GP２ GP３ GP４ GP５
d/mm ０．６４１ １．０９４ １．１５ １．０６１ ０．８５３

　　利用(３)、(４)式,可得到１/Kf的理论曲线;利用(２)式,结合试验所得的强化前后的疲劳强度值,可得强

化前后的１/Kf试验值.缺口强度因子的理论曲线和试验点如图３所示.从图３中可以看出,圆点为强化

前１/Kf的值,由于试件 WP２、WP４、WP５在第一次加载时就发生断裂,因此在图中画出向下箭头,表示实际

值低于加载值,且强化前的１/Kf试验值点在理论曲线的周围,说明了试验的可靠性.而三角形点为强化后

的１/Kf试验值点,从图３可以看出,强化后的１/Kf试验值点均在理论曲线上方,表明LSP能较好地提高试

件的疲劳强度;另外强化后的１/Kf试验值点的分布比强化前更为紧密,减小了分散性,进一步说明LSP可

有效提高试件的疲劳强度.

图３ 缺口强度因子的理论曲线和试验点

Fig敭３ Theoreticalcurveandtestpointsofnotchstrengthfactor

３．２　疲劳断口分析

疲劳试验结束后,对试样断口进行有效保护.采用线切割对试样断口进行截取,经过超声波清洗,进行

断口形貌观察,有效试件的断裂位置均在缺口损伤处.试件宏观断口形貌如图４所示.

图４ 试件宏观断口形貌图.(a)未强化试样;(b)强化试样

Fig敭４ MacroＧfracturemorphologyofspecimen敭 a SpecimenwithoutLSP  b specimenwithLSP

由图４(a)可以看出,疲劳断口存在明显的放射状河流花样,放射状河流花样反方向聚集的地方即为疲

劳裂纹源.疲劳裂纹源在缺口损伤位置处萌生,且在缺口根部靠近上表面的位置,即绝热剪切带区域.根据

文献[１９],FOD产生的缺口处形成了严重的应力集中,应力集中与缺口边缘的残余拉应力发生叠加,为裂纹

萌生创造了条件.由图４(b)可以看出,强化试样的裂纹萌生位置不在缺口根部表面区域,而是在离缺口根

部有一段距离的材料内部.裂纹萌生位置的组织光滑致密,没有明显的组织缺陷.说明LSP在试样表面形
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成了一定厚度的残余压应力层,有效抑制了试件表面的裂纹萌生.LSP过程产生的冲击波使钛合金表面组

织细化,在强化层内产生高密度位错[２０],使得裂纹不易在试件表面萌生,而是在试件内部萌生.材料表面晶

粒的位错受约束小,容易滑移和开动,导致疲劳裂纹萌生.而材料内部的位错受到的周围晶粒的约束作用

强,且作用力由更多的晶粒承受,单个晶粒所受作用力较小,微观滑移不易产生,裂纹萌生难度增大,从而提

高了材料的疲劳强度[２１].
疲劳裂纹源区的微观形貌图如图５所示.未强化试样的裂纹源区呈现穿晶断裂特征,强化试样的裂纹

源呈现穿晶、沿晶混合断裂特征,以穿晶断裂为主,且疲劳源区出现了少量微裂纹.一般情况下,晶界存在连

续分布的脆性第二相及微量有害杂质元素在晶界上偏聚,这导致晶界结合强度降低而形成沿晶断裂.TC４
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,这些损伤条带逐渐形成裂纹源.

图５ 疲劳裂纹源区微观形貌图.(a)未强化试样;(b)强化试样

Fig敭５ Microstructuremorphologyoffatiguecrackinitiationregion敭 a SpecimenwithoutLSP  b specimenwithLSP

３．３　数值应力分析

为了得到不同状态下的残余应力分布,利用有限元软件ABAQUS中的Standard分析模块和Explicit
求解器对LSP过程、FOD过程和疲劳试验过程进行数值仿真.模型网格整体采用结构网格,单元类型为

C３D８R.在外物冲击的区域进行网格加密,网格密度为０．０５mm,非强化区域网格逐渐稀疏,通过减小网格

总体数量来减少计算时间.冲击过程中将试件一端固定.在仿真过程中,选用JohnsonＧCook模型参数[２２Ｇ２３]

(表５),其中A 为材料屈服极限,B 为加工硬化模量,n为硬化系数,C 为应变速率常数,m 为热软化常数.
表５　JohnsonＧCook模型参数

Table５　ParametersofJohnsonＧCookmodel

A/MPa B/MPa n C m
１０９８ １０９２ ０．９３ ０．０１４ １．１

　　仿真模拟试验中的LSP、外物撞击过程和拉Ｇ拉疲劳试验过程,参数设置和试验一致,选用激光能量为４J;
对应试验中的强化区域,仿真时在试件表面和侧边分别进行LSP;得到冲击后的应力分布场后,让小球以

３００m/s的速度撞击强化前后的试件边缘,随后在试件两端施加拉应力,对凹坑附近的残余应力场进行分析.
为了验证仿真的准确性,在试验过程中对TC４试件进行了双面强化,激光能量为２J.在试验中随机选

取试件表面上三点,采用爱斯特公司的X３５０A型X射线应力测定仪测得应力值分别为－５０８．７,－４７６．７,

－５０９．１MPa;在对应的试验条件下进行相应的数值仿真,在强化区域随机选取一条线段上的应力值,通过

仿真与试验数据的对比发现,仿真中选取的线段上的应力值虽然有一定的起伏波动,但总体在５００MPa附

近(图６),说明仿真与试验结果基本一致,证明了仿真方法是准确有效的.
由于试验中沿试件长度方向进行拉Ｇ拉疲劳试验,所以在仿真中提取试件长度方向(即X 方向)的应力

云图,如图７所示.
对打伤后的试件加载拉应力,由于试验中试件的疲劳强度大小不同,在仿真中选取强化后试样的最小疲

劳强度３４０MPa作为加载力.图７所示为LSP＋FOD后的应力剖面图,可以看出,FOD试件边缘后,凹坑

中心形成残余拉应力场,凹坑下方形成残余压应力场.为将凹坑附近的残余应力场表现出来,选取凹坑内垂

直试件边缘走向AＧB、凹坑中心应力最大处平行侧边走向EＧF 和凹坑下方的残余压应力区走向MＧN 三条
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图６ 仿真Ｇ试验应力值对比图

Fig敭６ Comparisonbetweensimulated
andexperimentalstress

图７ FOD仿真剖面图

Fig敭７ FODsimulatedprofilemap

应力曲线进行比较,如图８所示.
在图８(a)~(c)三个不同走向图中,分别选取仅加载FOD、FOD＋拉应力、LSP＋FOD和LSP＋FOD＋

拉应力４种不同状态曲线来进行应力分析.FOD曲线为仅进行外物打伤模拟后的应力曲线;FOD＋拉应力

曲线为外物打伤后加载拉应力的应力曲线;LSP＋FOD曲线为进行LSP后再进行外物打伤模拟的应力曲

线;LSP＋FOD＋拉应力曲线为进行LSP后再进行外物打伤模拟并加载拉应力后的应力曲线.从图中凹坑

附近不同走向的应力曲线可以看出,强化前后凹坑应力分布规律相似,但数值大小差异很大.

图８ (a)AＧB 走向;(b)EＧF 走向;(c)MＧN 走向

Fig敭８  a AＧBdirection  b EＧFdirection  c MＧNdirection

在图８(a)中,应力曲线呈现先上升后下降的趋势,在０．３５mm处即凹坑中心位置处残余拉应力均达到

最大,FOD曲线上最大值为１０７６．２１MPa,FOD＋拉应力曲线上最大值为１５４２．３６MPa,LSP＋FOD曲线上

最大值为６６８．９０MPa,LSP＋FOD＋拉应力曲线上最大值为１１２４．３７MPa.由FOD曲线和LSP＋FOD曲

线的对比可知,LSP能改善试件表面性能,经过LSP后试件凹坑最大残余拉应力比强化前减少了３７．８５％;
而对比FOD曲线和FOD＋拉应力曲线可知,加载拉应力即加载疲劳载荷后试件表面拉应力提高了

３０．２２％,且试件加载拉应力后,凹坑中心附近的拉应力区域更大.
在图８(b)中,起点为凹坑中心应力最大值点,沿X 方向(拉应力方向)一直到凹坑外.４条应力曲线均

在起点处残余拉应力最大,沿X 方向到凹坑外拉应力逐渐减小.对比FOD曲线和LSP＋FOD曲线可知,
经过LSP后,凹坑附近残余拉应力值比未强化试件平均减小３５０MPa,说明LSP能减小外物冲击所引起的

残余拉应力;而对比FOD曲线和FOD＋拉应力曲线可知,FOD试件加载拉应力后,残余拉应力增大了

３００MPa左右,沿走向的应力的变化规律与图８(a)相同.
图８(c)为凹坑下方的残余压应力区域,该处的压应力场对上方拉应力场的扩展即对上方裂纹源的扩展

具有一定的抑制作用,对比强化曲线和未强化曲线,强化试件形成了比未强化试件更大体积的残余压应力

层,压应力平均提高了１００MPa.对比加载拉应力前后曲线可知,加载拉应力后,该方向上试件内部的压应

力减小了３００~４００MPa.上面三组应力曲线证明了LSP产生的残余压应力能有效降低是因为FOD引起

的疲劳强度降低效应.
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４　结　　论
主要进行了TC４钛合金LSP试验、试件边缘FOD模拟试验和FOD试件高周疲劳试验,利用数值应力分

析手段对疲劳断口进行了分析,讨论了LSP对TC４钛合金外物损伤疲劳强度的影响机理.主要结论如下.

１)经过LSP的FOD试件的疲劳强度最小值为３４０MPa,最大值为３８１MPa;而强化前试件的疲劳强度

最小值小于２００MPa,最大值为３６４MPa,且分散性较大.这说明LSP可以提高试件的疲劳强度;通过１/Kf

曲线对比强化前后的试验值点,可以看出强化后的１/Kf 试验值点均在未强化上方,且强化后的１/Kf 试验

值点的分布更为紧密,减小了分散性,进一步说明LSP可有效提高试件的疲劳强度.

２)疲劳断口分析结果表明,未强化试样的疲劳裂纹萌生位置都在缺口根部上表面区域,强化试样的裂

纹源移向了缺口根部下方的材料内部区域.LSP后试件内部受到的约束作用更强,增加了试件内部裂纹萌

生的难度.

３)数值应力分析表明,强化后凹坑周围残余拉应力值比未强化试件平均减小了３５０MPa,且凹坑下方形成

了更大的残余压应力层.LSP引入的残余压应力是TC４钛合金损伤试件疲劳强度提高的主要原因之一.

参 考 文 献

１　MarandiSM RahmaniK TajdariM敭Foreignobjectdamageontheleadingedgeofgasturbineblades J 敭Aerospace
ScienceandTechnology ２０１４ ３３ １  ６５Ｇ７５敭

２　OrchowskiNJ MohammedRD ClarkG etal敭敭ThepostＧrepairperformanceofTiＧ６AlＧ４Vafterforeignobjectdamage
 J 敭ProcediaEngineering ２０１１ １０ ３６２２Ｇ３６２７敭

３　ZabeenS PreussM WithersPJ敭ResidualstressescausedbyheadＧonand４５°foreignobjectdamageforalasershock
peenedTiＧ６AlＧ４Valloyaerofoil J 敭MaterialsScienceandEngineeringA ２０１３ ５６０ ５１８Ｇ５２７敭

４　WitekL敭Crackpropagationanalysisofmechanicallydamagedcompressorbladessubjectedtohighcyclefatigue J 敭
EngineeringFailureAnalysis ２０１１ １８ ４  １２２３Ｇ１２３２敭

５　MishraRK SrivastavDK SrinivasanK etal敭敭Impactofforeignobjectdamageonanaerogasturbineengine J 敭
JournalofFailureAnalysis&Prevention ２０１５ １５ １  ２５Ｇ３２敭

６　FrankelPG WithersPJ PreussM etal敭敭ResidualstressfieldsafterFODimpactonflatandaerofoilＧshapedleading
edges J 敭MechanicsofMaterials ２０１２ ５５ １３０Ｇ１４５敭

７　ZhangX ChanB LamaS etal敭敭Influenceofimpactdentsonthefatiguestrengthofaluminiumalloyfrictionstirwelds
 J 敭ProcediaEngineering ２０１０ ２ １  １６９１Ｇ１７００敭

８　DuoP LiuJ DiniD etal敭敭Evaluationandanalysisofresidualstressesduetoforeignobjectdamage J 敭Mechanicsof
Materials ２００７ ３９ ３  １９９Ｇ２１１敭

９　ZhouZ GillAS TelangA etal敭敭Experimentalandfiniteelementsimulationstudyofthermalrelaxationofresidual
stressesinlasershockpeenedIN７１８SPFsuperalloy J 敭ExperimentalMechanics ２０１４ ５４ ９  １５９７Ｇ１６１１敭

１０　TianQing ZhouJianzhong HuangShu etal敭敭RelaxationofresidualstressonlaserＧpeenedsurfaceduringcyclicloading
 J 敭Laser&OptoelectronicsProgress ２０１４ ５１ ８  ０８１４０３敭

　　田　清 周建忠 黄　舒 等敭循环载荷下激光喷丸诱导的表面残余压应力释放特性研究 J 敭激光与光电子学进展 
２０１４ ５１ ８  ０８１４０３敭

１１　LinB LuptonC SpanradS etal敭敭FatiguecrackgrowthinlaserＧshockＧpeenedTiＧ６AlＧ４Vaerofoilspecimensdueto
foreignobjectdamage J 敭InternationalJournalofFatigue ２０１４ ５９ ２３Ｇ３３敭

１２　SpanradS TongJ敭Characterisationofforeignobjectdamage FOD andearlyfatiguecrackgrowthinlasershockpeened
TiＧ６ALＧ４Vaerofoilspecimens J 敭MaterialsScienceandEngineeringA ２０１１ ５２８ ４Ｇ５  ２１２８Ｇ２１３６敭

１３　ZabeenS PreussM WithersPJ敭Evolutionofalasershockpeenedresidualstressfieldlocallywithforeignobject
damageandsubsequentfatiguecrackgrowth J 敭ActaMaterialia ２０１５ ８３ ２１６Ｇ２２６敭

１４　MaxwellDC NicholasT敭ArapidmethodforgenerationofaHaighdiagramforhighcyclefatigue M   Fatigueand
fracturemechanics敭WestConshohocken ASTMInternational １９９９ ２９ ６２６Ｇ６４１敭

１５　LiuLijun敭AnalysisonfatigueinfluencingfactorsandnotcheffectofhighstrengthboltusedingridstructurewithboltＧ
spherejoints D 敭Taiyuan TaiyuanUniversityofTechnology ２００３敭

　　刘丽君敭螺栓球节点网架用高强螺栓的疲劳影响因素及缺口效应分析 D 敭太原 太原理工大学 ２００３敭
１６　NicholasT ThompsonSR PorterWJ etal敭敭ComparisonoffatiguelimitstrengthofTiＧ６AlＧ４Vintensionandtorsion

０７０２００６Ｇ８



中　　　国　　　激　　　光

afterrealandsimulatedforeignobjectdamage J 敭InternationalJournalofFatigue ２００５ ２７ １０Ｇ１２  １６３７Ｇ１６４３敭
１７　RuschauJ ThompsonSR NicholasT敭Highcyclefatiguelimitstressesforairfoilssubjectedtoforeignobjectdamage

 J 敭InternationalJournalofFatigue ２００３ ２５ ９Ｇ１１  ９５５Ｇ９６２敭
１８　LanningDB NicholasT HaritosGK敭Ontheuseofcriticaldistancetheoriesforthepredictionofthehighcyclefatigue

limitstressinnotchedTiＧ６AlＧ４V J 敭InternationalJournalofFatigue ２００５ ２７ １  ４５Ｇ４７敭
１９　LinB ZabeenS TongJ etal敭敭ResidualstressesduetoforeignobjectdamageinlaserＧshockpeenedaerofoils 

Simulationandmeasurement J 敭MechanicsofMaterials ２０１５ ８２ ７８Ｇ９０敭
２０　FengYayun YeYunxia LianZuchang etal敭敭Experimentalresearchoneffectofsurfacequalityofcoppertreatedby

lasershockpeening J 敭Laser&OptoelectronicsProgress ２０１５ ５２ １０  １０１４０１敭
　　冯亚云 叶云霞 连祖焻 等敭激光冲击强化对铜表面质量影响的实验研究 J 敭激光与光电子学进展 ２０１５ ５２ １０  
１０１４０１敭

２１　LiuWencai DongJie ZhaiChunquan etal敭敭InfluenceofshotpeeningonhighcyclefatiguepropertiesofhighＧstrength
wroughtmagnesiumalloyZK６０ＧT５ J 敭JournalofZhengzhouUniversity EngineeringScience  ２００９ ３０ １  １Ｇ５敭

　　刘文才 董　杰 翟春泉 等敭喷丸对高强度变形镁合金ZK６０ＧT５高周疲劳性能的影响 J 敭郑州大学学报 工学版  
２００９ ３０ １  １Ｇ５敭

２２　WangXM ShiJ敭ValidationofJohnsonＧCookplasticityanddamagemodelusingimpactexperiment J 敭International
JournalofImpactEngineering ２０１３ ６０ ６７Ｇ７５敭

２３　BrockmanRA BraistedW R OlsonSE etal敭敭Predictionandcharacterizationofresidualstressesfromlasershock
peening J 敭InternationalJournalofFatigue ２０１２ ３６ １  ９６Ｇ１０８敭

０７０２００６Ｇ９


