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激光冲击强化对钛合金棒件疲劳寿命的影响
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摘　要：为了研究激光冲击对 ＴＣ４ＤＴ钛合金圆棒残余应力分布及疲劳特性的影响，采用
ＡＢＡＱＵＳ有限元软件分析了不同冲击载荷下圆棒最小直径截面内残余应力的分布，并对试样
先后进行了激光冲击强化试验和拉－拉疲劳试验，最后对疲劳断口形貌进行了对比分析。结
果表明，圆棒试样会在表面及近表面形成残余压应力层，在内部及中心区域产生拉应力，且表

面残余压应力和内部拉应力皆随冲击载荷的增大而增大；内部拉应力区域面积远大于表面压

应力层面积，致使疲劳裂纹扩展加速，从而导致疲劳寿命降低，对圆棒试件的拉 －拉疲劳性能
产生不利影响；圆棒试样经激光冲击强化后疲劳裂纹源向内部转移，且位于内部最大拉应力区

域。该研究对轴类零件经激光冲击强化后的应用条件具有一定的参考价值。
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１　引　言
激光冲击强化（ＬＳＰ）是利用高功率（ＧＷ／

ｃｍ－２）、短脉冲（ｎｓ级）的激光束诱导材料表面产
生残余压应力的新型表面改性技术［１－２］。与传统

的机械喷丸［３］、深滚压［４］、冷挤压［５］相比，激光冲

击强化的参数可重复性高，材料加工后的表面光

洁度好、残余压应力层深度大，故其能显著提高材

料的疲劳强度、抗应力腐蚀、抗磨损性能、抗微动

磨损等［６－８］。

目前已有不少学者对激光冲击强化曲面构件进

行了研究。ＡｎｏｏｐＶａｓｕ［９］等人应用平面、凹、凸三种
仿真模型研究了激光冲击强化过程中曲率对其残余

应力分布的影响。研究表明：与平面模型相比，增加

凹模型的曲率半径能够减小材料的残余压应力，而

增加凸模型的曲率半径能够增大材料的残余压应

力。英国的Ｌｉｎ［１０］等人研究了激光冲击强化钛合金
翼型件在外物损伤下的疲劳裂纹增长，结果表明：经

激光冲击强化后的翼型件在承受各种外力无损伤

时，都能够有效降低疲劳裂纹扩展速率。然而，在工

程应用中，并非所有 ＬＳＰ应用的实例都提供了疲劳
性能的改进［１１］。尽管 ＬＳＰ产生相对较深的表面残
余压应力，其可以抵抗疲劳裂纹的萌生和扩展，但是

平衡拉伸应力总是存在，这能导致疲劳寿命的减少，

因此必须仔细考虑其位置。

ＬＳＰ过程和复杂几何结构之间的相互作用可
导致意想不到的结果。对于圆棒过渡圆弧区，整

个截面无明显的疲劳薄弱区，假设试样材质均匀，

那么疲劳源起始于外表面的概率要大于内部，对

其表面的强化处理成为必要。本文主要通过

ＡＢＡＱＵＳ有限元分析软件对激光冲击 ＴＣ４ＤＴ棒
件进行建模，结合疲劳试验结果及其疲劳断口形

貌特征，分析其残余应力场的分布特性及其拉 －
拉疲劳失效原因，为优化圆棒构件激光冲击强化

工艺参数及后续抗疲劳特性试验检测方法提供一

定的参考依据。

２　仿真与试验
２１　仿真模拟

采用ＡＢＡＱＵＳ有限元分析软件对激光冲击强
化棒件残余应力分布进行研究。仿真所使用材料为

ＴＣ４ＤＴ钛合金，其材料参数见表１。仿真模型基于

实际冲击试样建立，由于冲击区域具有轴对称性，为

节省计算时间，采用几何模型的１／４进行研究，即加
载区域为实际构件的１／４圆弧区［１２］。模拟过程中

采用 ＡＢＡＱＵＳ／Ｅｘｐｌｉｃｉｔ求解动态加载过程，采用
ＡＢＡＱＵＳ／Ｓｔａｎｄａｒｄ求解静态回复过程，单元类型则
采用主六面体八节点线性缩减积分单元 Ｃ３Ｄ８Ｒ。
激光加载过程中材料的应变率较高，材料的屈服强

度发生变化，采用ＪｏｈｎｓｏｎＣｏｏｋ模型作为本构模型，
其简化关系为：

σｙ ＝（Ａ＋Ｂε
ｎ）１＋Ｃｌｎ（１＋ε′

ε０
·[ ]）

式中，Ａ为屈服强度；Ｂ为强化模量；ｎ为硬化指数；Ｃ
为应变敏感系数；σｙ为屈服应力；ε为塑性应变；ε′

为应变率；ε０
·
为参考应变率，取值为１０ｓ－１。其各

参量具体取值见表２。
表１　ＴＣ４ＤＴ钛合金的材料参数
Ｔａｂ．１ＭｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆＴＣ４ＤＴ

ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙ

Ｍａｔｅｒｉａｌ
Ｙｉｅｌｄ
ｓｔｒｅｓｓ
／ＧＰａ

Ｅｌｏｎｇａｔｉｏｎ
／％

Ｅｌａｓｔｉｃ
Ｍｏｄｕｌｕｓ
／ＧＰａ

Ｄｅｎｓｉｔｙ
／（ｋｇ·ｍ－３）

Ｐｏｉｓｓｏｎ’ｓ
ｒａｔｅ

ＴＣ４ＤＴ ０８２２ ≥１０ １１０ ４５００ ０３４２

表２　ＴＣ４ＤＴ钛合金ＪｏｈｎｓｏｎＣｏｏｋ模型参数
Ｔａｂ．２ＪｏｈｎｓｏｎＣｏｏｋｍｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｏｆ７０５０Ｔ７４５１

Ｍａｔｅｒｉａｌ Ａ／ＧＰａ Ｂ／ＧＰａ ｎ Ｃ

７０５０Ｔ７４５１ ０８２２ ０３３１ ０３４ ００１４

为了比较不同冲击载荷对残余应力分布的影

响，峰值压力选取３ＧＰａ、５ＧＰａ和８ＧＰａ，其余模拟
参量均以上述实际冲击试验工艺参量为准。数据提

取路径为试件最小直径截面上的表面周向路径和截

面径向路径，如图１所示，其中径向路径以表面为起
始点，应力方向皆为Ｓ２２方向（轴向）。

图１　残余应力提取路径
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２２　试验条件
与仿真相一致，试验中激光冲击强化路径如图

２所示。为方便后续的疲劳拉伸，将试样制成图 ３
所示双联马鞍形，一端为冲击端，另一端为未冲击

端，以作比较。用细砂纸打磨试样待冲击部位，去除

横向划痕，以免拉伸时影响其疲劳寿命。

图２　激光冲击强化路线图

Ｆｉｇ２ＳｗｅｅｐｐａｔｈｏｆＬＳＰ

图３　ＴＣ４ＤＴ钛合金试样

Ｆｉｇ３ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｐｅｃｉｍｅｎｏｆＴＣ４ＤＴｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙ

激光冲击实验选取光斑直径 ４ｍｍ，搭接率
５０％，冲击次数为１次，脉宽为１５ｎｓ，冲击区域如图
３所示，其轴向长度为 ４０ｍｍ。实验过程中，用
１００μｍ厚的铝箔作吸收保护层，用去离子水作透明
约束层。为了对应仿真中３ＧＰａ、５ＧＰａ和８ＧＰａ的

峰值压力，经公式［１３］Ｐ＝ξ Ｉ槡０（Ｐ为仿真中加载曲
线的峰值压力，ξ为与吸收层、约束层相关的系数）
换算后试验中分别选用功率密度 ８７ＧＷ／ｃｍ２、
２４ＧＷ／ｃｍ２和６１５ＧＷ／ｃｍ２进行冲击。
３　结果与分析
３１　仿真结果分布

图４和图５分别为试件最小直径截面上的表
面周向应力曲线和径向应力曲线。从图４中可以
看到，经激光冲击强化后，试件表面会产生一定残

余压应力，压应力大小随峰值压力的增加明显增

大。峰值压力为３ＧＰａ时，表面最大残余压应力为
４４ＭＰａ，５ＧＰａ时达到４０８ＭＰａ，８ＧＰａ时最大压应
力可达到６７８ＭＰａ。同时也可以看到在表面周向
路径２ｍｍ、４ｍｍ以及６ｍｍ处，即光斑搭接边缘
处表面残余应力发生突变，这是因为在激光冲击

作用下，材料表面在应力波加载过程中，由于边界

效应发生了反向塑性变形，影响了中心部位的残

余应力场分布，使得冲击区域存在较大的应力

突变［１４］。

图４　残余应力分布周向路径
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图５　残余应力分布径向路径

Ｆｉｇ５Ｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｒａｄｉａｌｐａｔｈ

从图５中可以看到，激光冲击后会在表面和次表
面产生一定的残余压应力层，其深度随峰值压力的增

加线性增大，３ＧＰａ时应力层深度只有０１５ｍｍ，５
ＧＰａ时达到０５０ｍｍ，而８ＧＰａ时能达到１１５ｍｍ，但
应力曲线斜率慢慢减小，说明降幅逐渐减小。从图中

不难看到，当峰值压力３ＧＰａ时，截面内最大拉应力
３１ＭＰａ在距试件表面２ｍｍ左右产生；峰值压力５
ＧＰａ时，表面最大拉应力为７２ＭＰａ，出现在距表面
２５ｍｍ左右出；峰值压力为 ８ＧＰａ时可达到 １４２
ＭＰａ，出现在３８ｍｍ左右处。在整个半径方向上，应
力曲线变化趋势基本一致：在表面生成最大残余压应

力，随后慢慢减小过渡为拉应力，随后拉应力慢慢增

大直至最大，截面中心区域基本保持最大拉应力。从

图中还可发现，在距表面２ｍｍ处拉应力突然向压应
力转变，这种突变现象可能是由于此处网格大小的突

变所产生的沙漏问题所导致［１５］，这种现象随峰值压

力的增加也越加明显。

综合以上分析可以看出：在不同峰值压力冲

击下，圆棒试件会产生一定深度的残余压应力层，

深度随着峰值压力的增大而增大。截面内应力分
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布具有一定规律：残余压应力先逐渐减小，再过渡

为拉应力，然后拉应力逐渐增加达到峰值后基本

保持不变；拉应力区域面积远大于压应力区域

面积。

３２　疲劳试验与结果分析
试样经激光冲击后，在 ２５℃室温下，采用

ＺｗｉｃｋＲｏｅｌｌ／Ａｍｓｌｅｒ１００ＨＦＰ５１００高频自振频率疲
劳仪上进行高周疲劳拉－拉实验。实验选用应力比
Ｒ＝０１，正弦应力波频率４０Ｈｚ，应力水平６００ＭＰａ，
加载方向沿试件轴向。疲劳试验结果：未冲击端循

环次数基本在 ６８００００次左右，激光功率密度 ８７
ＧＷ／ｃｍ２、２４ＧＷ／ｃｍ２和６１５ＧＷ／ｃｍ２（分别对应峰
值压力３ＧＰａ、５ＧＰａ和８ＧＰａ）的冲击端循环次数分
别为１８７８３９次、２００１７４次和３８７９１次。从疲劳试验
结果可知，ＴＣ４ＤＴ钛合金棒件经激光冲击强化后的
轴向拉－拉疲劳寿命不仅没增加反而大幅降低，在
高功率密度下尤为显著，说明钛合金圆棒经激光冲

击后不利于拉－拉疲劳性能。
图６分别为试样未强化端和不同载荷下强化端

的宏观断口形貌。从图６（ａ）中可以看到，对于未冲
击端，疲劳断口明显由疲劳源区、疲劳扩展区以及瞬

断区组成，疲劳裂纹源起始于试件表面，疲劳扩展区

呈扇形，扩展区面积约为断口面积的３／５，整个断口
较为光亮；在疲劳源附近还可以发现平行的光整台

阶，这是典型的解里特征，说明断口表现出一定的脆

性。从图６（ｂ）、（ｃ）和（ｄ）中可以看到，经激光冲击
后疲劳裂纹源位置均向圆棒内部转移，且冲击载荷

越大疲劳源离表面越远，断口光亮程度越低。当功

率密度为 ８７ＧＷ／ｃｍ２时，疲劳源距离试件表面
２０４ｍｍ，功率密度为２４ＧＷ／ｃｍ２时疲劳源距离表
面２８２ｍｍ，功率密度为６１５ＧＷ／ｃｍ２时疲劳源距
离表面４１１ｍｍ，结合前面的仿真结果，发现疲劳源
均位于试样内部最大拉应力处。经比较还能看到，

２４ＧＷ／ｃｍ２时的断口疲劳扩展区面积明显大于
８７ＧＷ／ｃｍ２时的，但二者都远远小于瞬断区，这是
由于２４ＧＷ／ｃｍ２时疲劳源距表面较远，疲劳扩展范
围相对较大，又由于截面内拉应力区域远大于压应

力区域加速了疲劳裂纹的扩展，在达到最近表面时

材料发生瞬断，从而影响材料的拉－拉疲劳寿命，可
见激光冲击改变了试样内部的应力分布，从而影响

了疲劳裂纹源的萌生以及裂纹的扩展。而 ６１５
ＧＷ／ｃｍ２时疲劳扩展区非常小，且断口表现出脆断
特征，这是激光功率“过度激励”导致试样内部产生

的拉伸应力过大，疲劳寿命急剧降低。
图６　疲劳断口形貌

Ｆｉｇ６Ｆａｔｉｇｕｅｆｒａｃｔｕｒｅｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙ
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结合仿真结果分析，当试件被施加交变载荷时，

表面残余压应力与外加载荷造成的拉应力叠加，降

低了试件表面的实际平均应力，从而提高试件的疲

劳性能，但内部拉应力与外加载荷相互叠加，使有效

拉应力增大，降低材料的抗拉疲劳性能，故在拉应力

最大的区域疲劳裂纹源最容易萌生。试样虽在表面

形成一定深度的压应力层，但截面内拉应力面积远

远大于压应力面积，并极大加速了疲劳裂纹的扩展，

降低了疲劳裂纹扩展寿命，从而影响材料的抗拉疲

劳性能，极不利于拉－拉疲劳试验。
４　结　论

本文以无明显应力集中的 ＴＣ４ＤＴ钛合金圆棒
为对象，研究了激光冲击对其过渡圆弧区残余应力

分布的影响，也分析讨论了其拉 －拉疲劳失效的原
因，从中可得出以下重要结论：

（１）经激光冲击强化后，圆棒试样会在表面及近
表面形成残余压应力层，在内部及中心区域产生拉应

力，表面残余压应力和内部拉应力随冲击载荷的增大

而增大，且拉应力区域面积远大于压应力层面积，致

使疲劳裂纹萌生概率增大及疲劳裂纹扩展加速。

（２）经激光冲击后，双联试样冲击端疲劳寿命
增益均为负，说明圆棒试样截面内的应力分布不利

于拉－拉疲劳试验，加载特性可以选用转矩或弯矩
进行，这对后续的相关研究具有一定的参考。

（３）激光冲击主要通过改变试样内部的应力分
布来影响钛合金棒料的疲劳特性，试样未冲击端疲劳

裂纹源位于表面，冲击后在表面产生压应力层，而在

中心产生拉应力，这样强化了表面弱化了芯部，从而

导致疲劳裂纹源向内部转移且离表面的距离随冲击

载荷的增大而增大；另外冲击载荷过大会使试样截面

整体淬硬，材料表现出极高的脆性，而且冲击端断口

的疲劳扩展区面积远小于未冲击端断口的，而瞬断区

则刚好相反，这都对试样疲劳寿命产生不利影响。
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