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激光冲击、喷丸及其复合强化对TB6
钛合金表面完整性及轴向疲劳性能的
影响

罗学昆 1，赵春玲 2，查小辉 2，王欣 1，宋颖刚 1，汤智慧 1

摘要 为了提升 TB6钛合金旋翼的疲劳性能，研究了喷丸、激光冲击及两者的复合工艺等 3
种表面强化方法对钛合金表面完整性及高周疲劳性能的影响规律。采用白光干涉仪、X射线

残余应力测试仪和扫描电子显微镜分别对加工前后试样的表面形貌、表面残余应力分布和

微观组织等表面完整性特征参数进行了表征，并采用疲劳试验机分别测试了轴向应力疲劳

寿命和疲劳极限。结果表明，在相同加载条件下，相比磨削试样，采用单一的激光冲击试样

的轴向应力疲劳寿命提高了 32.2倍，而单一的喷丸和激光冲击+喷丸复合强化的试样疲劳寿

命均提高了至少 126.4倍。激光冲击+喷丸复合强化表现出比单一的喷丸强化更优的疲劳极

限增益效果。
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钛合金以其轻质、优异的力学性能，被广泛应

用于航空、航天、医疗等高新技术行业[1-3]。由于常

承受循环交变载荷，疲劳性能是航空钛合金零件的

重要指标之一[4-5]。为了提高疲劳性能，机械表面

强化技术被航空工业广泛采用，该技术通过加工硬

化效应，在零件表层或次表层引入有益的残余压应

力分布和加工硬化层[6]。目前，最常用的表面强化

技术包括喷丸、激光冲击、孔挤压和超声冲击。这

些工艺方法选择的依据是赋予与零件结构和强度

相适应的表面完整性。表面完整性的主要参数包

括表面形貌、残余应力分布、微观组织以及疲劳性

能[7]。

48



科技导报2021，39（9） www.kjdb.org

喷丸（shot peening，SP）是一种采用大量、高速

运动的弹丸作为介质撞击材料表面的表面强化方

法。大量研究表明，喷丸表现出优异的表面组织再

造、残余压应力生成和疲劳增益能力[8-10]。但是，由

于弹丸的动能有限，喷丸难以在材料表面形成深度

超过 0.5 mm及以上的残余压应力层，从而限制了

疲劳增益效果的进一步提升。激光冲击强化（la⁃
ser shock peening，LSP）是一种新型的表面强化技

术，利用激光诱导产生的高压冲击波，使材料表层

及次表层产生冷作硬化效果。该方法可产生大深

度、高幅值的残余压应力层（最大可达 2 mm及以

上）。Luong等[11]对比了 7050-T7451铝合金经激光

冲击强化和喷丸后的残余压应力和四点弯曲疲劳

性能。结果表明，激光冲击强化形成了更深的残余

压应力层和更优的疲劳强度/寿命增益效果。Leap
等[12]和Hatamleh[13]的研究表明，相比喷丸，激光冲

击强化表现出更优的早期疲劳裂纹扩展抑制效果。

但是，由于加工频率及工艺过程控制的原因，目前，

激光冲击强化的加工效率不及传统喷丸。

TB6钛合金是一种典型的近β型钛合金，具有

比强度高、断裂韧性好、各项异性小等一系列优点，

能够满足损伤容限设计的需要和高可靠性、低成本

的要求，常用于制造直升机旋翼、飞机机身组件等

零件。由于旋翼的结构复杂，存在一些结构相互遮

挡的区域和应力集中区域，而TB6钛合金又存在较

高的应力集中敏感性，在交变载荷服役下易发生疲

劳失效，因此，亟需高效率且疲劳增益效果优异的

表面强化技术，从而提高零件整体的疲劳性能和服

役可靠性。针对 TB6钛合金，开展了激光冲击、喷

丸及两者的复合强化（laser shock peening com⁃
bined with shot peening，LSP+SP）对钛合金表面完

整性和疲劳性能的影响研究，并分析了强化机制，

以期为TB6钛合金的高效加工、高可靠性及长寿命

服役提供技术支持。

1 试验

试验所用原材料为TB6钛合金锻件，该合金具

有良好的综合力学性能，其主要力学性能见表 1。
试样采用轴向应力疲劳试样，应力集中系数Kt=1，
沿锻件 L方向切取，其形状与尺寸如图 1所示，试

样在加载过程中处于单轴受力状态。

LSP处理采用西安天瑞达公司提供的激光冲

击强化设备，其中激光器由北京镭宝光电技术有限

公司生产。工艺方法见表 2。在该工艺条件下，激

光器具有良好的能量输出稳定性。光斑路径采用

等边三角形方式进行搭接[14]。SP处理采用数控气

动式喷丸机，按照航空工业标准HB/Z 26—2011航
空零件喷丸强化工艺进行处理。LSP、SP和 LSP+

表1 TB6钛合金锻件的主要力学性能

温度

/℃
23

抗拉强度Rm
/MPa
1152

屈服强度Re
/MPa
1090

伸长率Z
/%
13.9

断面收缩率A

/%
63.7

图1 轴向疲劳试样尺寸（单位：mm）

表2 TB6钛合金表面处理工艺参数

工艺编号

GD
LSP
SP

LSP+SP

主要参数

磨削至表面粗糙度为Ra 0.8 μm
激光功率密度为 7.2 GW/cm2，以等边三角形的方式进行搭接，横向搭接率为

13.4%，纵向搭接率为25.0%，冲击1次
AZB300陶瓷弹丸，喷丸强度0.10 A，覆盖率100%
先按照LSP工艺冲击1次，再按照SP工艺喷丸1次

试样编号

A1，A2，A3，A4
B1，B2，B3，B4
C1，C2，C3，C4
C1，C2，C3，C4
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SP试样在表面处理前均经过了相同的磨削工艺

（grinding，GD）加工。

采用QBG液压伺服疲劳试验机，按照HB 5287
—1996金属材料轴向加载疲劳试验方法进行测

试，应力比R=0.1，频率 f=120 Hz。每件试样先在最

大应力σmax=600 MPa条件下进行测试，若循环周次

小于 1.00×107周次，则记录断裂时寿命；若循环周

次大于 1.00×107周次，则在原试样上提高 50 MPa
应力；继续加载，按照上述规则直至试样断裂，记录

断裂时的寿命。SP和 LSP工艺组的单件试样的疲

劳极限按照式（1）计算[15]

σ = σ0 + ∆ σN f
N0

（1）
式中，σ为单件试样的疲劳极限；σ0为断裂应力级

的前一级应力；Δσ为应力台阶（50 MPa）；Nf为断裂

应力级的循环周次；N0为 1.00×107周次。每种工艺

组的疲劳极限σz为组内所有试样疲劳极限σ的平

均值。

表面完整性分析采用美国翟柯（Zygo）公司

Nexview型白光干涉仪获得试样表面三维形貌及二

维轮廓；采用 LXRD型 X射线衍射残余应力测试

仪，使用同倾法进行测试，采用交相关法进行计算，

获得试样的表面残余应力，靶材为Cu Kα靶，采用

电解抛光法逐层测定残余应力沿深度方向的分布

规律，测试结果中“+”值表示拉应力，“-”值表示压

应力。采用 FEI Quanta 600扫描电子显微镜观察

试样疲劳断口形貌。采用电火花线切割获得横截

面试块，将与强化面相垂直的横截面抛光后，采用

10%氢氟酸腐蚀，经流水冲洗后干燥，即获得金相

试样。采用APPLLO 300型扫描电镜（SEM）观察金

相试样的微观组织形貌。

2 结果与分析

2.1 表面三维形貌的演化规律

研究了 GD、LSP、SP和 LSP+SP工艺对 TB6钛
合金表面三维形貌的影响。如图 2（a）所示，GD区

域可见大量平行而规则的加工刀痕。LSP区域可

见大量有序排列的圆形凹坑，直径 1.8~2.0 mm，深
度 6.0~8.0 μm，这些凹坑是激光诱导等离子体冲击

波在材料表面形成的冲击坑，凹坑周围因材料塑性

流动形成金属堆积，而凹坑底部和内壁仍可见磨削

刀痕。SP区域可见高密度的无规则排列的小尺寸

凹坑，而原有磨削刀痕完全消失，见图 2（b）。LSP+
SP区域可见与上述 LSP区域类似的规则排列的圆

形凹坑，另外，凹坑底部、内壁及其周围的金属堆积

的表面存在与 SP区域类似的高密度无规则排列的

小凹坑，原有的磨削刀痕也完全消失。

2.2 残余应力场的分布规律

表面强化产生的残余应力幅值及分布对钛合

金的疲劳性能产生显著影响。研究了 4种工艺对

TB6钛合金表面残余应力分布的影响规律，如图 3

图2 4种工艺条件下的TB6钛合金表面三维形貌

（a）GD区域和相邻的LSP区域 （b）SP区域和相邻的LSP+SP区域
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所示，磨削后试样表面形成了幅值约 50~60 MPa的
残余压应力。经历 3种表面强化工艺后，其表面形

成了高幅值的残余压应力。其中，SP的表面残余

压应力达到了-740 MPa，而次表层约 21 μm深度

处形成的残余压应力达到了极大值（-908 MPa），

残余压应力层的深度约 120 μm。LSP的表面残余

压应力值（-501 MPa）比 SP的表面残余压应力（-
740 MPa）稍低，最大残余压应力值也位于表面，而

残余压应力层深度超过 2000 μm。值得注意的是，

LSP+SP的残余压应力分布呈现为单一LSP和SP工
艺的复合残余压应力分布，表面的残余压应力值大

小（-575 MPa）在 LSP和 SP的值之间，最大残余压

应力位于次表层（约 23 μm），残余压应力层深度超

过2000 μm。
由此可见，LSP+SP处理后，钛合金表面及亚表

层形成了深度大于 2000 μm的残余压应力层，并在

表面保留了高幅值的残余压应力。

2.3 塑性变形层

图 4为 4种工艺条件下金相试样的 SEM照片。

由图可知，经过 LSP、SP和 LSP+SP处理后，钛合金

的表层微观组织发生了显著的塑性变形，其中，球

形的初生α相的变形明显，离表层越近，变形程度越

严重。另外，相比 LSP处理的表层初生α相，SP和
LSP+SP处理的表层初生α相的变形更为严重，部分

球形被压扁成条状并发生扭曲，见图4（c）、图4（d）。

这表明，经过表面强化后，TB6钛合金表层发生了显

著的塑性变形，通过表层加工硬化效应，有利于抑

制疲劳裂纹的萌生。而且 SP在相同深度处产生的

塑性变形程度比LSP的程度更大，原因是SP过程中

大量弹丸反复撞击材料表面，弹丸撞击材料的次数

远大于LSP过程中激光冲击波的撞击次数。

图3 GD、LSP、SP和LSP+SP试样沿深度方向的

残余应力分布规律

图4 不同工艺试样的横截面微观组织SEM照片

（a）GD （b）LSP （c）SP （d）LSP+SP

2.4 疲劳性能的差异

4种工艺条件下的TB6钛合金的疲劳寿命见图

5。在 600 MPa加载应力下，GD试样的平均疲劳寿

命为 7.85×104周次；经过LSP处理后，平均疲劳寿命

提高 32.2倍（达 2.61×106周次）；而经 SP和 LSP+SP
处理后，所有试样在疲劳寿命达 1.00×107周次后未

发生断裂，因此，平均疲劳寿命提高至少126.4倍。

SP和LSP+SP组的疲劳极限对比见表 3。SP组
的 3件试样在 700 MPa时断裂，1件试样在 800 MPa
时发生断裂，SP组的疲劳极限σz为 682.9 MPa。而

LSP+SP组的 4件试样均在加载应力提高至 750
MPa时发生断裂，LSP+SP组的疲劳极限σz为 700.7
MPa。由此可知，LSP+SP工艺表现出比 SP工艺更

优的疲劳极限增益效果。
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2.5 强化机制

疲劳试验结果表明，不同工艺对TB6钛合金的

轴向应力疲劳性能产生显著影响。疲劳性能是表

面完整性的综合体现，4种工艺对材料表面完整性

的影响主要体现在 3个方面：（1）表面形貌；（2）表

面残余应力分布；（3）表层加工硬化效应。

首先，4种工艺形成了不同的表面形貌。已有

研究表明，疲劳裂纹萌生的主要因素是表面微结构

产生的局部应力集中，这种应力集中越大，疲劳裂

纹萌生的概率越大，裂纹萌生寿命越短[16]。图 6为
4种工艺处理区域的表面二维轮廓曲线。表面微

结构如尖端、凹槽等的圆角曲率半径越小，则由此图5 4种工艺对TB6钛合金的轴向应力疲劳寿命的影响

表3 SP和LSP+SP工艺的疲劳极限

工艺编号

SP

LSP+SP

样品编号

C1
C2
C3
C4
D1
D2
D3
D4

加载应力最大值/ MPa
600

1.00×107
1.00×107
1.00×107
1.00×107
1.00×107
1.00×107
1.00×107
1.00×107

650
1.00×107
1.00×107
1.00×107
1.00×107
1.00×107
1.00×107
1.00×107
1.00×107

700
1.88×105
1.00×107
1.23×105
6.01×106
1.00×107
1.00×107
1.00×107
1.00×107

750
—

1.00×107
—

—

1.44×105
1.49×105
1.11×105
1.23×105

800
—

1.25×104
—

—

—

—

—

—

单个试样疲劳

极限σ/MPa
650.9
750.1
650.6
680.1
700.7
700.7
700.6
700.6

工艺组

疲劳极限

σz /MPa

682.9

700.7

产生的应力集中越大。如果将无限的光滑平面视

为“无应力集中”表面，则GD、SP、LSP和 LSP+SP表
面均存在一定程度的表面应力集中，但存在一定差

异。如图 6（a）所示，经GD处理后，形成的刀痕尖

端圆角的曲率半径较小，应力集中较大。如图 7
（a）、图 7（b）所示，疲劳裂纹萌生点位于试样平面

的不连续刀痕处。而经LSP处理后，激光冲击波产

生的冲击凹坑的曲率半径远大于刀痕尖端圆角的

曲率半径，但是冲击凹坑底部的刀痕依然存在，曲

率半径仅略微增大。从断口看，如图 7（c）、图 7（d）
所示，LSP组试样的疲劳裂纹萌生点仍然位于试样

平面凹坑底部的不连续刀痕，这表明，不连续刀痕

带来的应力集中有所减轻，但是仍然会引起疲劳裂

纹的萌生。

经 SP处理后，刀痕消失，而弹坑的曲率半径远

大于刀痕的曲率半径，如图 6（b）所示。从断口看，

SP试样的疲劳裂纹萌生点转移至试样棱角处，见

图 8（a）、图 8（b），这表明，平面上的应力集中显著

下降，相比而言，棱角的结构应力更为突出，因此，

在疲劳寿命延长的基础上，疲劳裂纹萌生点发生转

移。而经 LSP+SP处理后，表面轮廓呈现一个复合

形貌，激光冲击凹坑和弹坑的曲率半径均较磨削刀

痕显著增大，疲劳裂纹萌生点的位置也位于试样棱

边，这表明，经过 LSP+SP强化后，使磨削刀痕引起

的表面微结构的应力集中显著减小，试样的疲劳薄

弱部位从平面转移至棱边，疲劳寿命显著提升。

其次，相比GD组试样形成的低幅值的表面残

余应力，SP和LSP组试样表面形成了幅值和深度均

较大的表面残余压应力场。研究表明，喷丸和激光

冲击强化产生的残余压应力场具有良好的抗疲劳
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图8 SP和LSP+SP组试样的疲劳断口

（a）GD区域和相邻的LSP区域

（b）SP区域和相邻的LSP+SP区域

图6 4种工艺的表面二维轮廓曲线

（a）编号A3的GD试样的宏观

断口照片（FPR为疲劳裂纹扩展

区，CFR为瞬断区）

（b）编号A3的GD试样的疲劳

源SEM照片

（c）编号B1的GD试样的宏观

断口照片（FPR为疲劳裂纹扩展

区，CFR为瞬断区）

（d）编号B1的GD试样的疲劳

源SEM照片

图7 GD和LSP组试样的疲劳断口

（a）编号C3的SP试样的宏观断

口照片（FPR为疲劳裂纹扩展

区，CFR为瞬断区）

（b）编号C3的SP试样的疲劳

源SEM照片

（c）编号D2的LSP+SP试样的

宏观断口照片（FPR为疲劳裂纹

扩展区，CFR为瞬断区）

（d）编号D2的LSP+SP试样的

疲劳源SEM照片
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强化作用，一方面残余压应力抑制疲劳裂纹在表面

的萌生概率，延长疲劳裂纹萌生寿命；另一方面，残

余压应力还可以压制初始疲劳裂纹的进一步扩

展[12-13]。喷丸产生表面残余压应力具有高幅值和

良好的平面分布均匀性[17]。而激光冲击强化产生

的深层的残余压应力分布在抑制疲劳裂纹扩展方

面表现出优势[18]。对于 LSP+SP工艺，形成的表面

残余压应力场结合了 LSP和 SP的残余压应力场的

特点，具有高幅值和大深度的双重优点。

再次，LSP、SP和 LSP+SP工艺产生的表面塑性

变形是 TB6钛合金疲劳性能提升的另一个重要因

素。已有研究表明，塑性变形带来的加工硬化效应

对于疲劳性能提升具有重要作用[8-10]。从微观角度

看，塑性变形产生的位错密度增殖，可以提高裂纹

扩展的激活能，阻碍裂纹的扩展，提高疲劳寿命。

如图 4所示，经过喷丸强化后，近表面层经过反复

塑性变形，加工硬化程度明显上升，而经过激光冲

击强化，加工硬化层深度显著增加，通过上述双重

作用的复合强化，既有利于抑制疲劳裂纹萌生，也

有利于阻碍疲劳裂纹的扩展，因此，LSP+SP工艺的

疲劳性能显著提升。

3 结论

1）SP、LSP、LSP+SP对 TB6钛合金的轴向疲劳

性能具有重要的影响。在室温/600 MPa条件下，相

比GD试样，LSP试样的轴向应力疲劳寿命提高了

32.2倍，而 SP和 LSP+SP的试样疲劳寿命均提高了

至少 126.4倍。复合强化表现出比单一喷丸强化更

优的疲劳极限增益效果。

2）3种表面强化工艺造成的轴向疲劳性能差

异的主要原因是表面形貌、残余应力场和微观组织

这 3项表面完整性主要参数存在差别。激光冲击+
喷丸复合强化工艺形成了上述单一工艺的复合表

面三维形貌，产生的残余应力场也具有喷丸强化的

高幅值表面残余压应力和激光冲击强化的大深度

表面残余压应力梯度，微观组织也呈现与残余应力

场相类似的特点，因此，经过复合强化的 TB6钛合

金的轴向疲劳性能更优。
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Effect of laser shock peeing, shot peeing and their combination

treatment on surface integrity and axial fatigue property of TB6

titanium alloy

AbstractAbstract To improve the fatigue performance of aircraft rotor of TB6 titanium alloy, the effects of laser shock peening (LSP),
shot peening (SP) and their combination processing methods on surface integrity and axial fatigue property of the titanium alloy
are investigated. The surface topography, residual stress distribution and microstructure are characterized by white light
interferometer, X-ray diffraction stress tester and scanning electron microscope. The axial fatigue life and limit are investigated
by fatigue tester. Results show that compared with the grinding (GD) specimen under the same test conditions, the fatigue life of
LSP specimens is improved by 32.2 times, while the fatigue lifes of SP and the combination processing specimens are both
increased by at least 126.4 times. The combination processing method exhibits better improvement for fatigue limit than the SP
method.
KeywordsKeywords laser shock peening; shot peening; titanium; fatigue limit; surface integrity ●
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