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摘　要：螺栓结构是航空发动机盘件的重要连接结构，但服役时存在结构应力集中的螺栓孔结构受到大载荷作用，容

易发生疲劳失效。根据高压压气机盘螺栓孔结构设计中心孔板材疲劳试样，对中心孔板材疲劳试样进行喷丸强化，研

究了原始、高强度和低强度喷丸工艺等３种状态下表面粗糙度和残余应力场，并表征了３种状态下的高温低周疲劳性

能。结果表明：相比铰孔状态，大强度的喷丸工艺使孔壁表面粗糙度显著增大，并且在倒角区域出现喷丸塑性流动金属

的堆积，虽然引入了深度较大的残余压应力场，但仍然使得疲劳性能有所降低；小强度喷丸后疲劳性能有所提高但分散

度增大。通过断口可以看出，原始和小强度喷丸后疲劳源萌生在孔壁处，呈多源疲劳断口；大强度喷丸后疲劳源萌生在

孔边倒角区域，为单源断口。

关键词：螺栓孔；低周疲劳；喷丸；表面粗糙度；倒角

中图分类号：ＴＧ６６８　　　　　文献标志码：Ａ　　　　　文章编号：１００７９２８９（２０１５）０６０００７０６

犈犳犳犲犮狋狊狅犳犛犺狅狋犘犲犲狀犻狀犵狅狀犎犻犵犺狋犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲犔狅狑 犮狔犮犾犲犉犪狋犻犵狌犲犘狉狅狆犲狉狋狔狅犳

犌犎４１６９犛狌狆犲狉犪犾犾狅狔狑犻狋犺犎狅犾犲犛狋狉狌犮狋狌狉犲

ＷＡＮＧＸｉｎ１，ＨＵＲｅｎ ｇａｏ
２，ＨＵＢｏ２，ＴＡＮＧＺｈｉｈｕｉ１，ＬＵＯＸｕｅｋｕｎ１

（１．ＡｖｉａｔｉｏｎＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＡｄｖａｎｃｅｄＣｏｒｒｏｓｉｏｎａｎｄＰｒｏｔｅｃｔｉｏｎｏｎＡｖｉａｔｉｏｎＭａｔｅｒｉａｌｓ，ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉ

ｃａｌＭａｔｅｒｉａｌ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００９５；２．Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ１１，ＣｈｉｎａＧａｓＴｕｒｂｉｎｅＥｓｔａｂｌｉｓｈｍｅｎｔ，Ｃｈｅｎｇｄｕ６１０５００）

犃犫狊狋狉犪犮狋：Ｔｈｅｂｏｌｔｅｄｊｏｉｎｔｉｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｃｏｎｎｅｃｔｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｕｒｂｉｎｅｄｉｓｋｓ；ｈｏｗｅｖｅｒ，ｔｈｅｒｅａｒｅｌａｒｇｅｌｏａｄｓｏｎｔｈｅ

ｂｏｌｔｈｏｌｅｗｉｔｈｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｔｒｅｓｓｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎ，ｌｅａｄｉｎｇｔｏｔｈｅｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅｉｎｓｅｒｖｉｃｅ．Ｓｈｅｅｔｆａｔｉｇｕｅｓｐｅｃｉｍｅｎｓｗｉｔｈｔｈｅ

ｃｅｎｔｒａｌｈｏｌｅｗｅｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄｂａｓｅｄｏｎａｂｏｌｔｈｏｌｅｏｆａｈｉｇｈｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｄｉｓｋ，ａｎｄｗｅｒｅｓｈｏｔｐｅｅｎｅｄｏｎｔｗｏｉｎｔｅｎｓｉ

ｔｉｅｓ．Ｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｒｏｕｇｈｎｅｓｓ，ｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓｐｒｏｆｉｌｅａｎｄｈｉｇｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｌｏｗ ｃｙｃｌｅｆａｔｉｇｕｅｐｒｏｐｅｒｔｙｏｆｔｈｅｔｈｒｅｅｓｕｒｆａｃｅ

ｉｎｔｅｇｒｉｔｙｓｔａｔｕｅｓ，ｓｕｃｈａｓｕｎｐｅｅｎｅｄ，ｈｉｇｈｉｎｔｅｎｓｉｔｙｐｅｅｎｉｎｇａｎｄｌｏｗｉｎｔｅｎｓｉｔｙｐｅｅｎｉｎｇ，ｗｅｒｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓ

ｓｈｏｗｔｈａｔ：ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｕｎｐｅｅｎｅｄｓａｍｐｌｅｓｓ，ｈｉｇｈｉｎｔｅｎｓｉｔｙｐｅｅｎｉｎｇｌｅａｄｓｔｏｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｓｕｒｆａｃｅｒｏｕｇｈｎｅｓｓ，ａｎｄ

ｔｈｅａｃｃｕｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｐｌａｓｔｉｃｆｌｏｗｍｅｔａｌｏｎｔｈｅｃｈａｍｆｅｒａｎｄｔｈｅｄｅｅｐｅｎｉｎｇｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓ，ｔｈｅｒｅｆｏｒｅｃａｕｓｅｓ

ｔｈｅｄｅｃｒｅａｓｅｏｆｆａｔｉｇｕｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ．Ｏｎｔｈｅｏｔｈｅｒｈａｎｄ，ｗｈｅｎｌｏｗｉｎｔｅｎｓｉｔｙｐｅｅｎｅｄ，ｆａｔｉｇｕｅｐｒｏｐｅｒｔｙｉｍｐｒｏｖｅｓ，ｔｈｅｄｉｓｐｅｒｓｉｏｎ

ｏｆｆａｔｉｇｕｅｌｉｖｅｓａｒｉｓｅｓＴｈｅｆａｔｉｇｕｅｃｒａｃｋｏｆｕｎｐｅｅｎｅｄａｎｄｌｏｗｉｎｔｅｎｓｉｔｙｐｅｅｎｅｄｓｐｅｃｉｍｅｎｓｉｓｏｎｔｈｅｗａｌｌｏｆｔｈｅｈｏｌｅｓ，ｐｒｅｓｅｎｔｉｎｇ

ｍｕｌｔｉｓｏｕｒｃｅｃｒａｃｋｉｎｉｔｉａｔｉｏｎｓ．Ｍｏｒｅｏｖｅｒ，ａｓｉｎｇｌｅｆａｔｉｇｕｅｓｏｕｒｃｅｎｕｃｌｅａｔｅｓｏｎｔｈｅｃｈａｍｆｅｒｗｈｅｎｈｉｇｈｉｎｔｅｎｓｉｔｙｐｅｅｎｅｄ．

犓犲狔狑狅狉犱狊：ｂｏｌｔｈｏｌｅ；ｌｏｗ ｃｙｃｌｅｆａｔｉｇｕｅ；ｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇ；ｓｕｒｆａｃｅｒｏｕｇｈｎｅｓｓ；ｃｈａｍｆｅｒ

收稿日期：２０１５ ０８ １２；修回日期：２０１５ １０ ２９；基金项目：航空科学基金（２０１５ＺＦ２１０１７）；中国航空工业集团公司创新基金

（２０１３Ｅ６２１３７Ｒ）

通讯作者：王欣（１９８３－），男（汉），工程师，硕士；研究方向：抗疲劳表面改性技术；犜犲犾：（０１０）６２４９６４５０；犈 犿犪犻犾：ｒａｓｈｅｅｄ９９０９１８＠

１６３．ｃｏｍ

网络出版日期：２０１５ １２ ０８１６∶０６；网络出版地址：ｈｔｔｐ：／／ｗｗｗ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．３９０５．ＴＧ．２０１５１２０８．１６０６．００２．ｈｔｍｌ

引文格式：王欣，胡仁高，胡博，等．喷丸强化对ＧＨ４１６９合金孔结构高温低周疲劳性能的影响 ［Ｊ］．中国表面工程，２０１５，２８（６）：７

１２．ＷａｎｇＸ，ＨｕＲＧ，ＨｕＢ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇｏｎｈｉｇｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｌｏｗ ｃｙｃｌｅｆａｔｉｇｕｅｐｒｏｐｅｒｔｙｏｆＧＨ４１６９ｓｕ

ｐｅｒａｌｌｏｙｗｉｔｈｈｏｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［Ｊ］．ＣｈｉｎａＳｕｒｆａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１５，２８（６）：７ １２．



中　国　表　面　工　程 ２０１５年

０　引　言

　　螺栓结构是现役航空发动机盘件使用的重

要连接结构［１］；然而，螺栓孔存在天然的结构应

力集中且受力很大，是盘件薄弱区域，容易发生

疲劳断裂。例如，某型机压气机三级低压转子在

销钉孔处断裂，发生发动机超温，原因为进气边

处存在台阶导致应力集中而发生疲劳断裂［２］；又

如，某发动机返厂维修时检测发现某高压压气机

篦齿盘均压孔存在裂纹，经分析为孔边应力水平

较高，在动载荷的合力作用下，产生疲劳裂纹［３］。

实际上，文献报道的航空发动机孔结构疲劳

事件不在少数［４６］，引起了航空工业的极大重视，

从设计、强度和试验角度开展了一系列孔结构强

度计算分析、寿命试验与孔型优化。陆山等［７］将

孔结构的加工缺陷简化为裂纹，建立了考虑表面

缺陷分布的轮盘概率寿命计算方法，并在钛合金

盘上进行了验证。龚梦贤等［８］对一级涡轮盘旧

盘开展低循环寿命研究，结果在６０００次循环左

右观察到销钉孔存在裂纹。陈秋任等［９］开展了

双轴对称异形孔研究，采用非圆形闭合曲线孔优

化后，孔边应力最大值较圆形孔降低了１４．８％。

从受力和计算角度研究孔结构的疲劳强度

针对的是服役性能；而在制造过程中，孔结构最

终加工后的表面完整性和表面变质层状态也是

决定疲劳性能的重要因素。从抗疲劳制造角度

出发，对于孔结构实施合理的表面强化方法，在

保证孔型面要求的前提下，引入残余压应力和组

织强化因素，可以有效提高孔结构的疲劳抗力。

目前国内对发动机盘件孔结构是否实施表

面强化意见不一，也缺乏孔结构表面改性对疲劳

性能影响的系统研究。针对上述情况，文中分析

了国内应用最广泛的孔结构表面强化方法，即斜角

入射喷丸强化，针对盘件孔结构简化的中心孔疲劳

试样开展研究，分析孔结构喷丸后的表面粗糙度、

喷丸后残余应力场分布和疲劳性能及断口，从表面

强化技术角度提出孔结构抗疲劳方法。

１　材料与工艺

试验所用材料为ＧＨ４１６９合金盘锻件，其力

学性能如表１所示。

在盘锻件上沿半径方向取样作为试样的长

度方向，取样后按照图１加工，孔加工方法为电

火花打穿刺孔 镗孔 铰孔 数控铣削孔边倒角。

实施的喷丸工艺有两种，分别采用陶瓷丸和铸钢

丸喷丸，强度为０．１０Ａ和０．２０Ａ，具体参数如表２

所示。喷丸过程按照ＨＢ／Ｚ２６２０１１进行。

表１　犌犎４１６９合金盘锻件的力学性能

Ｔａｂｌｅ１　ＭｅｃｈｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｔｈｅＧＨ４１６９ｄｉｓｋｆｏｒｇｉｎｇ

Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／

℃

σｂ／

ＭＰａ

σ０．２／

ＭＰａ
δ４ ψ

２０ １３４５１４３０ １１４０１２００ １２２２ ２０３７

６５０ １１００１１６５ ９３０９９５ １２３０ ２５３８

图１　中心孔板材疲劳试样

Ｆｉｇ．１　Ｓｈｅｅｔｆａｔｉｇｕｅｓｐｅｃｉｍｅｎｓｗｉｔｈｔｈｅｃｅｎｔｒａｌｈｏｌｅ

表２　喷丸强化的工艺参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇ

Ｎｏ． Ｓｈｏｔ
Ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ／

ｍｍＡ
Ｃｏｖｅｒａｇｅ Ａｎｇｌｅ

ＳＰ １ Ｃｅｒａｍｉｃ ０．１０ ＞１００％ ＞６０°

ＳＰ ２ Ｃａｓｔｉｒｏｎ ０．２０ ＞１００％ ＞６０°

采用Ｔａｙｌｏｒ扫描式轮廓仪对每种工艺两件

试样的孔壁进行表面粗糙度表征，每个试样在不

同位置测试３次粗糙度，取平均值。采用 Ｘ

３０００型Ｘ射线残余应力仪配合电化学剥层方法

对喷丸前后中心孔试样进行残余应力场的表征，采

用ＣｒＫα靶，管电流６ｍＡ，管电压３０ｋＶ。

采用 ＭＴＳ８１０液压伺服疲劳试验机对原始

试样和两种喷丸工艺下的试样进行疲劳试验，按

照 ＨＢ５２８７ １９９６的方法，每类方法各测试４个

８
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试样，温度为６００℃，应力为６６３ＭＰａ，应力比犚＝

０．１，加载频率４Ｈｚ。按照ＨＢ／Ｚ１１２ １９８６的方

法对疲劳性能数据进行分析。最后，采用ＪＳＭ

ＪＥＯＬ ６０１０型扫描电镜观察试样断口形貌。

２　结果与讨论

２．１　表面粗糙度

表面粗糙度参数是研究喷丸后表面完整性

的重要指标。原始状态和两种工艺喷丸后孔壁

的表面粗糙度如表３所示。由表３可知，以原始

状态为基点，喷丸强化后表面粗糙度增加，且喷

丸强度越大，增加越多。一般认为，在表面粗糙

度增大的同时，表面应力集中系数也将随之增

大，喷丸对于表面粗糙度的不利影响将对疲劳性

能产生弱化机制。

表３　原始状态和两种工艺喷丸后孔壁的表面粗糙度

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｕｒｆａｃｅｒｏｕｇｈｎｅｓｓｏｆｔｈｅｕｎｐｅｅｎｅｄａｎｄｐｅｅｎｅｄ

ｓｐｅｃｉｍｅｎｓ （μｍ）

Ｓａｍｐｌｅｓ 犚ａ１ 犚ａ２ 犚ａ３ Ａｖｅｒａｇｅ犚ａ

Ｕｎｐｅｅｎｅｄ１ ０．８６２ ０．８３５ ０．８４９ ０．８４９

Ｕｎｐｅｅｎｅｄ２ ０．８７５ ０．８３４ ０．８６９ ０．８６０

ＳＰ １１ １．０８２ １．２１５ １．１３５ １．１４

ＳＰ １２ １．２１６ １．０９４ １．０６７ １．１２６

ＳＰ ２１ １．３７３ １．３３５ １．３９０ １．３６６

ＳＰ ２２ １．３０５ １．２９４ １．２７４ １．２９１

２．２　残余应力

喷丸后，弹坑的表面积较原始加工状态的表

面积增大，金属原子存在向变形前点阵回复的倾

向，这是残余压应力产生的原因之一。一般认为

喷丸残余压应力是抵抗疲劳过程的外加载荷，对

于疲劳性能是强化机制。

图２为喷丸前后的残余压应力场分布情况。

由图２可知：①原始试样的加工残余应力场随深

度呈Ｖ型分布，表面残余应力为拉应力，数值为

３２０ＭＰａ，随深度增加逐渐转变为压应力，在４０μｍ

左右达到压应力最大值－４００ＭＰａ，之后压应力

数值随深度逐渐减小，约在９０μｍ左右残余应力

值变为０；②喷丸后残余应力场分布明显变化，

ＳＰ１工艺喷丸后残余应力数值随深度增加呈现单

调减小趋势，；ＳＰ２工艺测试得到倒钩型的残余应

力场，最大残余压应力数值出现在深度为２５μｍ

位置；③ＳＰ １的残余应力场深度为１００μｍ，而

ＳＰ２残余应力场深度达到２００μｍ，说明残余应力

场的深度随喷丸强度加大而增大；④ＳＰ １工艺喷

丸后孔壁表面残余应力数值（－９２０ＭＰａ，也是该

工艺的最大残余压应力数值）大于 ＳＰ ２的

（－７８０ＭＰａ），与ＳＰ２工艺的最大残余应力数值

接近。

图２　喷丸前后试样的残余压应力场分布

Ｆｉｇ．２　Ｒｅｓｉｄｕａｌｐｒｏｆｉｌｅｏｆｔｈｅｓｐｅｃｉｍｅｎｓｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒ

ｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇ

观察图２可知，ＳＰ １残余应力场呈现单调

变化，ＳＰ ２残余应力场为“倒钩型”。喷丸过程

作为一种赫兹接触，其次表层的接触应力大于最

表层，使得喷丸过程中次表层变形大于最表层，

与变形正相关的次表层残余应力数值也大于最

表层，因而形成倒钩型的残余应力场。ＳＰ ２工

艺形成的倒钩型残余应力场符合一般原理［１０］。

相比之下，ＳＰ １工艺喷丸强度较小，使得喷

丸的赫兹接触过程中，最大残余应力对应深度很

浅，与Ｘ射线穿透深度相当（１０μｍ）。现有的剥

层测试法无法连续细致表征低强度喷丸后的最

大残余压应力位置，因此表征出的ＳＰ １工艺残

余压应力数值呈现随深度增大呈现单调减小趋

势。此外，喷丸强度代表弹丸的输入能量，因此，

喷丸强度越大，弹丸在金属表面引入的形变能越

大，残余应力场越深。

对于盘件孔结构的大受力状态，喷丸引入的

表面残余压应力数值对缓和外加载荷，延缓裂纹

萌生起到重要作用。ＳＰ １工艺的表面残余应力

数值较大，对疲劳性能将有更优化的强化机制。

９
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２．３　疲劳性能

疲劳性能是上述表面完整性状态的强化机

制和弱化机制的最终反映。表４为原始状态、

ＳＰ １和ＳＰ ２状态中心孔板材试样编号对应的

疲劳性能、中值疲劳寿命、疲劳寿命估计值和分

散度。由表４可知：ＳＰ １工艺提高了孔结构的

疲劳性能，中值疲劳寿命估计值较原始试样提高

８０％。而ＳＰ ２工艺喷丸后疲劳性能反而弱于原

始试样。此外，从标准差可知，经过喷丸以后，试

样的寿命分散度增大。

表４　原始状态、犛犘 １和犛犘 ２状态中心孔板材试样的疲劳性能

Ｔａｂｌｅ４　Ｆａｔｉｇｕｅｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｕｎｐｅｅｎｅｄ，ＳＰ １ａｎｄＳＰ ２ｓｍａｐｌｅｓｗｉｔｈｔｈｅｃｅｎｔｒａｌｈｏｌｅ

Ｐａｒａｍｅｔｅｒ Ｎｏ．
Ｆａｔｉｇｕｅ

ｌｉｆｅ

Ｌｏｇａｒｉｔｈｍｉｃ

ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅ

Ｍｅｄｉａｎ

ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅ

Ｓｔａｎｄａｒｄ

ｄｅｖｉａｔｉｏｎ

Ｍｉｎｉｍｕｍｎｕｍｂｅｒ

ｏｆｔｅｓｔｓ

Ｅｓｔｉｍａｔｅｏｆ

ｍｅｄｉａｎｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅ

ＳＰ １

１６９ Ｋ ３ ３３６６５ ４．５３

１６９ Ｋ ９ ４９４５６ ４．６９

１６９ Ｋ ２８ ４４０７８ ４．６４

１６９ Ｋ ２９ ５９８１３ ４．７８

４．６６ ０．１０９ ４ ４５８０７

ＳＰ ２

１３ １６２９４ ４．２１

１６９ Ｋ ７ １７７５２ ４．２５

１６９ Ｋ ８ １１５３４ ４．０６

１６９ Ｋ １１ １２１１２ ４．０８

４．１５ ０．０９４ ４ １４１２５

Ｕｎｐｅｅｎｅｄ

１６９ Ｋ ５４ ２６８０２ ４．４３

１６９ Ｋ ５６ ２６９６７ ４．４３

１６９ Ｋ ７０ ２３３３２ ４．３７

１６９ Ｋ ７１ ２６３３８ ４．４２

４．４１ ０．０３０ ３ ２５７６３

：ＢａｓｅｄｏｎＨＢ／Ｚ１１２１９８６；：Ｃｏｎｆｉｄｅｎｃｅｌｅｖｅｌ＝９５％；Ｌｉｍｉｔｏｆｅｒｒｏｒ＝５％

３　分析与讨论

喷丸强化属于抗疲劳的表面形变改性工艺

技术。该类技术对于金属构件表面的主要影响

包括：残余应力作用、表面层组织改性作用和表

面形貌的影响。一般认为，残余应力和组织改性

作用属于抗疲劳的强化机制；而表面形貌对于疲

劳性能的影响，有学者［１１］认为喷丸等表面改性方

法使表面粗糙度数值上升，导致表面应力集中程

度增大，对疲劳有弱化作用，此类认识在表面改

性学术领域占主流地位；也有学者［１２］认为喷丸使

得原先尖锐的加工刀痕变为弧形的弹坑，某种程

度上减轻了应力集中，在合理的喷丸工艺下对于

疲劳有一定的优化作用。

另外，喷丸作为反复变形的工艺方法，若参

数选择不当，将导致表面层金属反复拉伸塑性形

变，从而产生表面微裂纹，对于疲劳具有明显的

弱化作用。对于孔结构，喷丸引起的金属塑性流

动在孔倒角区域富集产生应力集中的现象也应

引起特别关注。

文中，ＳＰ ２的喷丸强度均高于ＳＰ １，但抗

疲劳强化的效果明显弱于ＳＰ１，甚至ＳＰ２工艺

改性后的试样疲劳性能弱于原始试样。这说明

高温合金ＧＨ４１６９材料存在形变强化程度敏感

性［１３］，可以通过喷丸强／弱化机制解释。图３为

原始试样、ＳＰ１状态试样和ＳＰ２状态试样的疲

劳断口形貌，其中，图３（ａ）（ｂ）为原始试样的疲劳

断口形貌，可以看出：原始试样的疲劳断口萌生

于最表面，且呈现多源疲劳形态，倒角区域也萌

生了疲劳裂纹；图３（ｃ）（ｄ）是ＳＰ１工艺喷丸后试

样的疲劳断口形貌，同样观察到多源疲劳的形

态；图３（ｅ）（ｆ）为ＳＰ ２工艺喷丸后的疲劳断口形

貌，与ＳＰ １断口迥异的是，出现了倒角区域的单

源疲劳，观察到明显的折叠形态。

因此，对于ＳＰ ２工艺出现“喷丸弱化”的反

常情况，可以从细致疲劳源区的形貌进行解释。
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由图３（ｆ）可知：高强度喷丸导致的倒角边缘金属

塑性流动、折叠将严重加大倒角处的应力集中系

数，甚至直接在折叠区域“预制”疲劳裂纹，导致

倒角部位过早出现疲劳裂纹或直接进入疲劳裂

纹扩展阶段。

由于疲劳裂纹及早萌生，使得喷丸的强化机

制（残余应力和组织强化效果）在疲劳萌生阶段

无效，整体反映为疲劳弱化。

ＳＰ１工艺喷丸强化效果优于ＳＰ２工艺的，

较原始试样的也有一定提高。该工艺喷丸后粗

糙度有所增大，使得孔壁表面应力集中系数上

升，且由于喷丸的随机性，使得多个区域应力集

中系数较大，出现了多源疲劳模式（图３（ｄ）箭头为

疲劳源），说明表面粗糙度对于疲劳性能的影响巨

大，喷丸后表面粗糙度增大是一种弱化机制；另一

方面，其残余应力强化效果对于疲劳性能起到强化

机制，在这两种机制的综合作用下，表现为ＳＰ １

喷丸强化后孔结构的疲劳性能有所提高。

由此可知：①在具有强烈结构应力集中的孔

结构，表面改性后表面粗糙度数值显著提高，将在

疲劳中萌生多个疲劳源，对疲劳寿命有不利影

响；反之，在表面改性技术同时，若能降低粗糙度，

图３　喷丸和原始试样的疲劳断口形貌

Ｆｉｇ．３　Ｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅｍｏｒｐｈｏｌｏｇｉｅｓｏｆｔｈｅｐｅｅｎｅｄａｎｄｕｎｐｅｅｎｅｄｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

１１



中　国　表　面　工　程 ２０１５年

则可能对孔结构的疲劳性能有较好的强化作用。

②高强度喷丸后，对孔边倒角处进行细致加工，

消除喷丸“流动”到倒角处的残留金属，对其疲劳

性能也有较好的强化作用。因此，在表面改性的

同时，降低孔结构粗糙度的技术是目前正在开展

的研究方向。

４　结　论

（１）采用小强度陶瓷丸喷丸将增大孔壁粗糙

度，引入１００μｍ左右的残余压应力场，使中心孔

板材疲劳试样的疲劳寿命提高８０％，但增大了疲

劳寿命的分散度。喷丸后，疲劳断口呈孔壁表面

多源萌生状态。

（２）采用大强度铸钢丸喷丸将显著增大孔壁

粗糙度，引入约２００μｍ的残余应力场，但可以在

倒角区域观察到喷丸产生的金属塑性流动堆积，

对疲劳性能具有非常不利的影响，喷丸后，相比

未喷丸试样，疲劳性能显著下降，疲劳源萌生于

喷丸产生的倒角区域的金属堆积。
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