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喷丸强化对ＴＣ１１合金模拟叶片
高周疲劳寿命影响的试验
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摘　　　要：针对三种叶片：钢丸强化、二次强化和未强化的钛合金叶片进行了振动特性测量和高周疲劳对

比试验．通过试验结果，结合断口分析，对三种叶片的固有频率、振型阻尼比、高周疲劳极限及裂纹起源等方

面进行了对比研究．研究表明：喷丸后叶片１阶振型阻尼比增大４０％～５０％，高周疲劳极限提高４０％以上，叶

片的高周疲劳寿命也相应地提高．从强化机理方面分析了高周疲劳极限得到提高的原因．该积累的试验数据

及研究成果可为ＴＣ１１喷丸叶片的高周疲劳工程设计提供参考．
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　　影响材料疲劳寿命的因素很多，其中表面状
态占有很重要的地位，因为疲劳裂纹一般都从零

件的表面开始，最大应力常常发生在零件表面
层［１－２］．此外，在表面层缺陷区也是最多的．表面强
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化工艺可以显著改善金属零件的表面层状态（表
面层状态是指表面粗糙度、表面层的结构组织及
应力状态等），因此是提高构件疲劳寿命的主要手
段之一［３－１０］．
钛及钛合金由于密度小（约为普通结构钢密

度的５６％）、比强度高、耐腐蚀性好等优点，在航
空领域中有着重要的应用，常用于航空发动机压
气机机匣和叶片的材料．叶片的损坏多为高周疲
劳破坏，为了进一步提高钛合金叶片的高周疲劳
性能，对钛合金叶片进行表面处理是一个有效的
途径［１１－１２］．表面强化工艺种类较多，其中，表面喷
丸强化工艺（表面形变强化工艺中的一种）以其操
作简单、成本低廉、适用性广，特别是耗能低等特
点，成为了各种表面强化工艺中的皎皎者．
本文通过喷丸叶片和未喷丸叶片的振动特性

测量、高周疲劳对比试验及断口分析，研究了喷丸
对叶片高周疲劳的作用机理及其对高周疲劳寿命

的影响．

１　理论计算

理论计算的模型为未喷丸叶片，叶片材料为

ＴＣ１１／ＧＪＢ４９４－１９９８，结构如图１所示．模拟叶片
第１阶弯曲振动频率值为４１０Ｈｚ，第１阶振动相
对应力分布见图２．根据第１阶弯曲振动最大振
动应力位置确定的应变片贴片位置见图１．

图１　模拟叶片结构图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｆｉｇｕｒｅ　ｓｉｍｕｌａｔｅｄ　ｂｌａｄｅ
（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

图２　第１阶振动相对应力分布图

Ｆｉｇ．２　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　ｓｔｒｅｓｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｆｉｒｓｔ　ｏｒｄｅｒ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎ

２　试　验
２．１　试验内容

　　１）各模拟叶片振动特性测量：１阶频率、振

型和阻尼参数．
２）各模拟叶片高周疲劳对比试验．
３）断口分析．

２．２　试验件

试验件数量共３８件，１４件表面未强化模拟

叶片，２４件表面喷丸强化模拟叶片，其中，经过铸
钢弹丸喷丸强化的８件，铸钢弹丸与玻璃弹丸喷
丸２次强化的１６件．喷丸强化在叶根约２０ｍｍ范
围内的叶背叶盆上进行．
对表面强化后叶片的表面残余应力进行了测

量，其中１０＃和２５＃叶片的测量结果如下：

１）１０＃ 叶片（钢丸强化）喷丸前为１８６．５
ＭＰａ，喷丸后为４６３．７ＭＰａ．
２）２５＃ 叶片（２次强化）喷丸前为１８９．３

ＭＰａ，喷丸后为７０５．４ＭＰａ．

２．３　试验设备

１）激振系统：ＳＡＩ６０－Ｈ５６０ＢＡＣ／２－ＳＴ 电磁

振动台．
２）测试系统：Ｋ８７３４Ａ５００型加速度传感器，

ＺＺＦ６－１型电涡流位移传感器，ＤＨ３８４０动态应变
仪，ＬＭＳ　ＳＣＡＤＡＳ　Ｖ　Ｂ８动态数据采集系统．

２．４　试验方法

１）沙型法测取模拟叶片１阶振型．

２）自由振动衰减法测取各模拟叶片１阶振
型的衰减系数．
３）高周疲劳试验采用升降法．

８０５
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２．５　试验结果

２．５．１　振动特性测量试验结果

采用沙型法确定叶片的１阶振型为１弯．模
拟叶片固有频率及阻尼比见表１．

２．５．２　高周疲劳试验结果

根据试验结果拟合的各类叶片的应力寿命

Ｓ－Ｎ 曲线如图３～图５所示．由图可知，未强化叶
片的疲劳极限约为３００ＭＰａ，钢丸强化叶片的约
为４１９ＭＰａ，二次强化叶片的约为４４４ＭＰａ．

表１　叶片１阶固有频率及阻尼比

Ｔａｂｌｅ　１　Ｂｌａｄｅｓｎａｔｕｒａｌ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ａｎｄ　ｄａｍｐｉｎｇ　ｒａｔｉｏ

叶片类型 叶片编号 １阶频率／Ｈｚ 阻尼比／％ 叶片编号 １阶频率／Ｈｚ 阻尼比／％

１＃ ４１３．４　 ０．１９９　 ８＃ ４０５．９　 ０．０９４

２＃ ４１４．１　 ０．１５９　 ３３＃ ４０５．９　 ０．０９１

３＃ ４１４．８　 ０．１５４　 ３４＃ ４０６．１　 ０．０９０

未强化 ４＃ ４１９．０　 ０．１４２　 ３５＃ ４１５．５　 ０．１９０

５＃ ４１２．９　 ０．１７８　 ３６＃ ４１５．０　 ０．０８３

６＃ ４１７．４　 ０．１７５　 ３７＃ ４０８．１　 ０．０９７

７＃ ４０３．５　 ０．１９４　 ３８＃ ４１１．８　 ０．１５２

９＃ ４０６．８　 ０．１０１　 ２９＃ ４０５．３　 ０．１８５

钢丸强化
１０＃ ４１３．４　 ０．１８１　 ３０＃ ４１４．３　 ０．１７４

１１＃ ４１８．６　 ０．１８１　 ３１＃ ４２０．９　 ０．１４７

１２＃ ４１５．５　 ０．１７６　 ３２＃ ４１１．５　 ０．１８３

１３＃ ４１９．９　 ０．１８９　 ２１＃ ４１７．５　 ０．１８８

１４＃ ４１６．０　 ０．１５０　 ２２＃ ４１４．４　 ０．１５３

１５＃ ３９６．４　 ０．１９３　 ２３＃ ４１４．２　 ０．１５７

二次强化

１６＃ ４０８．２　 ０．１６６　 ２４＃ ４１３．５　 ０．１９１

１７＃ ４１１．９　 ０．１５２　 ２５＃ ４０８．７　 ０．１６３

１８＃ ４０５．５　 ０．２０７　 ２６＃ ４１１．１　 ０．０７９

１９＃ ４１３．９　 ０．０７５　 ２７＃ ４１４．０　 ０．１５０

２０＃ ４０３．９　 ０．１９８　 ２８＃ ４１４．４　 ０．１７６

图３　表面未强化叶片Ｓ－Ｎ 曲线

Ｆｉｇ．３　Ｕｎｓｔｒｅｎｇｔｈｅｎｅｄ　ｂｌａｄｅｓＳ－Ｎｃｕｒｖｅ

图４　钢丸强化叶片Ｓ－Ｎ 曲线

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｅｅｌ　ｇｒｉｔ　ｓｔｒｅｎｇｔｈｅｎｅｄ　ｂｌａｄｅｓＳ－Ｎｃｕｒｖｅ

图５　二次强化叶片Ｓ－Ｎ 曲线

Ｆｉｇ．５　Ｄｏｕｂｌｅ　ｓｔｒｅｎｇｔｈｅｎｅｄ　ｂｌａｄｅｓＳ－Ｎｃｕｒｖｅ

２．６　钛合金模拟叶片试验件断口分析

２．６．１　概述

对编号为４＃（未喷丸强化）、１１＃（钢丸喷丸
强化）和１３＃（二次强化）的叶片进行了断口分
析．分析研究了裂纹起源位置和扩展路径．

９０５
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２．６．２　裂纹检查

由于裂纹闭合较好，为了准确确定裂纹位置，
用渗透无损检测方法检查裂纹位置，并沿裂纹扩
展方向将裂纹打开，其大致位置形貌见图６．三个
叶片均断裂于模拟叶片根部附近，其中４＃叶片
裂纹位于距模拟叶片根部约３ｍｍ处，１１＃叶片
裂纹位于距模拟叶片根部约８ｍｍ处，１３＃叶片
裂纹位于距模拟叶片根部约５ｍｍ处．

图６　模拟叶片断裂位置

Ｆｉｇ．６　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄ　ｂｌａｄｅｓｆｒａｃｔｕｒｅ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ

２．６．３　断口观察及分析

将打开的断口用超声波清洗后在扫描电镜下

观察．
４＃叶片有两处疲劳区，见图７．两处疲劳起
源，一处位于角上表面，另一处位于次表面，次表
面起源是由于该处有缺陷．图８为两个疲劳区域

图７　４＃模拟叶片断口低倍形貌

Ｆｉｇ．７　４＃ｓｉｍｕｌａｔｅｄ　ｂｌａｄｅｓｆｒａｃｔｕｒｅ　ｌｏｗ　ｐｏｗｅｒ

ｅｎｌａｒｇｅｄ　ｖｉｅｗ

图８　４＃模拟叶片２个疲劳区及其扩展示意图

Ｆｉｇ．８　４＃ｓｉｍｕｌａｔｅｄ　ｂｌａｄｅｓ　ｔｗｏ　ｆａｔｉｇｕｅ　ａｒｅａ　ａｎｄ

ｔｈｅｉｒ　ｅｘｐａｎｓｉｏｎ　ｐｌａｎ

的起源与裂纹扩展路径示意图．
１１＃叶片断口低倍形貌见图９，两处疲劳起
源，一处位于模拟叶片宽度方向表面，为线源，另
一处疲劳源位于试样次表面，为主疲劳源．该模拟
叶片裂纹起源与扩展路径示意图见图１０．

图９　１１＃模拟叶片断口低倍形貌

Ｆｉｇ．９　１１＃ｓｉｍｕｌａｔｅｄ　ｂｌａｄｅｓｆｒａｃｔｕｒｅ　ｌｏｗ　ｐｏｗｅｒ

ｅｎｌａｒｇｅｄ　ｖｉｅｗ

图１０　１１＃叶片疲劳起源与裂纹扩展示意图

Ｆｉｇ．１０　１１＃ｓｉｍｕｌａｔｅｄ　ｂｌａｄｅｓ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｏｒｉｇｉｎ　ａｎｄ

ｉｔｓ　ｅｘｐａｎｓｉｏｎ　ｐｌａｎ

１３＃叶片断口低倍形貌见图１１，两处疲劳起
源，一处位于模拟叶片宽度方向表面，为线源，另
一处疲劳源位于试样次表面，为主疲劳源．裂纹起
源与扩展路径示意图见图１２．

图１１　１３＃模拟叶片断口低倍形貌

Ｆｉｇ．１１　１３＃ｓｉｍｕｌａｔｅｄ　ｂｌａｄｅｓｆｒａｃｔｕｒｅ　ｌｏｗ　ｐｏｗｅｒ

ｅｎｌａｒｇｅｄ　ｖｉｅｗ

图１２　１３＃模拟叶片裂纹起源与扩展路经示意图

Ｆｉｇ．１２　１３＃ｓｉｍｕｌａｔｅｄ　ｂｌａｄｅｓ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｏｒｉｇｉｎ　ａｎｄ

ｉｔｓ　ｅｘｐａｎｓｉｏｎ　ｐｌａｎ

２．７　试验结果分析

１）试验测量得到的模拟叶片的１阶振动频
率与理论计算结果基本一致．
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理论计算得到未强化叶片的１阶振动频率与
实测的１阶频率对比见表２．
由表２可见，对于未强化叶片，其１阶频率理

论计算值与实测值基本一致；此外，强化叶片的试
验测量值与未强化叶片的基本一致．因此可认为
叶片强化后其１阶振动频率不变．

表２　１阶频率对比

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｆｒｉｓｔ　ｏｒｄｅｒ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

叶片类型
１阶振动

频率／Ｈｚ

与理论值的

相对差／％

未强化叶片（理论） ４１０

未强化叶片（实测平均值） ４１４　 １．０

钢丸强化叶片（实测平均值） ４１４　 １．０

二次强化叶片（实测平均值） ４０９　 ０．２

２）强化后叶片的１阶振型阻尼比增大．
由表１，可得出各类叶片的１阶振型阻尼比

平均值见表３．由表３可知，强化叶片的振型阻尼
比增大了．这样在相同的激振能量下，其振动应力
会降低，高周疲劳寿命提高．

表３　１阶振型阻尼比平均值

Ｔａｂｌｅ　３　Ｆｒｉｓｔ　ｏｒｄｅｒ　ｄａｍｐｉｎｇ　ｒａｔｉｏｓ　ｍｅａｎ　ｖａｌｕｅ

叶片类型
１阶振型阻尼比

平均值／％

与未强化叶片１阶

振型阻尼比的比值

未强化叶片 ０．１１４　 １．０

钢丸强化叶片 ０．１７２　 １．５

二次强化叶片 ０．１５７　 １．４

３）二种强化叶片的疲劳极限较接近．
试验测出的各类叶片的疲劳极限见表４．
根据机理研究［１３－１５］，对于无表面强化处理的

原始材料，疲劳源总是萌生于表面，其疲劳极限可
称为表面疲劳极限（ＳＦＬ，量符号记为Ｌｓｆ），它是
材料的特征值．对于强化叶片，当外施交变应力等
于或稍高于强化材料的疲劳极限时，疲劳源萌生
于残余压应力层下面的残余拉应力区，疲劳极限
提高的幅值基本上与喷丸引入的最大残余应力值

的高低和残余压应力区的深度无关，并且接近于
一定值．由于疲劳源萌生于次表面，所以称为内部
疲劳极限（ＩＦＬ，量符号记为Ｌｉｆ）．在此情况下，残
余压应力场的作用只是把疲劳源由表面驱赶至次

表面，而在内部萌生疲劳源的极限应力ＩＦＬ为材
料本身的另一特征值．所以，残余压应力在这里起

着间接的强化作用．大量的试验数据表明

Ｌｉｆ／Ｌｓｆ≈１．３４ （１）

　　由上所述，试验测出的强化叶片疲劳极限应
为内部疲劳极限．由表４可知，两种强化叶片的内
外疲劳极限之比较为接近，均大于１．４．

表４　各类叶片疲劳极限

Ｔａｂｌｅ　４　Ｆａｔｉｇｕｅ　ｌｉｍｉｔ　ｏｆ　ａｌｌ　ｋｉｎｄｓ　ｏｆ　ｂｌａｄｅｓ

叶片类型 疲劳极限／ＭＰａ 内外疲劳极限的比值

未强化叶片 ３００　 １．００

钢丸强化叶片 ４１９　 １．４０

二次强化叶片 ４４４　 １．４８

４）断口分析表明喷丸强化使裂纹起源位于
叶片的次表面．
由断口分析，４＃叶片（未强化）裂纹位于距模

拟叶片根部约３ｍｍ处，大致为应变片贴片高度，
但起源却位于角上表面处；而１１＃叶片（钢丸强
化）裂纹位于距模拟叶片根部约８ｍｍ处，１３＃叶
片（二次强化）裂纹位于距模拟叶片根部约５ｍｍ
处，起源都位于角次表面处，且大约在１阶振动应
力次大点处．裂纹起源不在最大应力点，而在角点
的次大应力点处，原因是模拟叶片前后缘没有倒
圆，此处有应力集中．
强化叶片的主疲劳源皆位于试样次表面，再

次证明了其疲劳极限为内部疲劳极限．

３　结　论

通过机理分析及试验研究，对于 ＴＣ１１模拟
叶片，得出如下结论：

１）叶片喷丸强化后不会改变其１阶固有频率．
２）叶片喷丸强化后其１阶振型阻尼比增大

４０％～５０％，则叶片振动应力会大幅降低．
３）叶片喷丸强化后其疲劳极限为内部疲劳
极限．相对未强化叶片，钢丸强化叶片的疲劳极限
提高了大约４０％，二次喷丸叶片的提高了大
约４８％．
综上所述，ＴＣ１１叶片喷丸强化后，其振型阻

尼比和高周疲劳极限皆得到了提高，高周疲劳寿
命也必将大大提高．
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