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喷丸强化对FGH96粉末高温合金
疲劳性能应力集中敏感性的影响*
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[ 摘要 ]   为研究喷丸强化对 FGH96 粉末高温合金疲劳性能应力集中敏感性的影响，采用不同强度陶瓷丸喷丸强化

对合金磨削表面进行了表面处理，并研究了疲劳性能和表面完整性状态。研究结果表明：在 650℃下，当应力集中

系数由 Kt=1 提高到 Kt=1.7 时，FGH96 合金磨削状态疲劳极限由 583MPa 下降到 465MPa ；经过大强度喷丸强化后，

Kt=1.7 疲劳极限回复到 530MPa；小强度喷丸强化对 Kt=1.7 疲劳极限无增益作用。大强度喷丸强化消除了加工刀痕，

表面粗糙度略有增大，引入了深度达到 100μm 的残余应力场，在 600MPa 下疲劳源萌生于次表层，呈单源疲劳模式；

小强度喷丸强化无法消除加工刀痕，在 600MPa 下疲劳源萌生于表层，呈多源疲劳模式。结果证明适宜的喷丸强化

工艺可以缓解结构应力集中对粉末合金疲劳性能的削弱。
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随着我国发动机技术的发展，涡

轮前进口温度逐步提高，使得高压涡

轮盘材料由镍基变形合金向镍基粉

末合金发展 [1-2]。FGH96 粉末高温

合金（简称 FGH96 合金）[3-4] 是一种

可在 750℃下长期使用的高合金化

镍基高温合金，其组织为简单立方结

构，点阵号 Pm3m 的 γ' 强化相含量

约为 35%，在制备过程中加入了包套

挤压、热等静压和锻造等工艺过程，

具有优异的裂纹扩展抗力和良好的

高温强度，成为先进航空发动机涡轮

盘的理想材料 [5]。

在发动机服役时，高压涡轮盘受

到交变载荷作用，存在疲劳风险 [6-7]。

高强度材料大多都存在疲劳性能应

力集中敏感性 [8-9]，即随着应力集中

系 数 的 提 高，疲 劳 性 能 急 剧 下 降。

发动机轮盘榫槽、卡槽、各类连接螺

栓孔、均压孔、通气孔等部位是典型

结构应力集中部位 [10] ；同时，车削

盘身、加工花边、拉削榫槽，也在上述

部位造成微观应力集中 [11]。应力集

中严重弱化材料的疲劳性能 [12]。发

动机轮盘在服役时受到多种形式振

动作用，可能在应力集中部位造成

疲劳破坏。据统计，20 世纪 60~90

年代，我国发动机发生盘件疲劳事

故 十 余 起，造 成 一 等 事 故 5 起 [13]。

由此可知，提高应力集中结构的疲

劳性能成为保障发动机转动件安全

服役的关键。

喷丸强化是我国航空工业应用

最广泛的表面强化技术，残余应力和
* 基金项目：航空基金（2015ZF21017）；中航

工业技术创新基金（2013E62137R）。
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力分析仪配合电化学剥层的方法完

成；典型疲劳断口采用 JSM JEOL-

6510 扫描电镜分析。

疲劳性能

650 ℃ / 磨 削 状 态 下 FGH96 合

金的光滑旋转弯曲疲劳曲线如图 1

所示；磨削状态、喷丸工艺 1、喷丸工

艺 2 状态下 FGH96 合金的缺口旋转

弯曲疲劳曲线如图 2 所示。图中每

一个点代表该应力条件下的疲劳寿

命。

对 比 观 察 磨 削 状 态 疲 劳 曲 线

可 知，当 应 力 集 中 系 数 由 K t=1 提

高到 K t=1.7 时，试样的疲劳极限由

583MPa 下 降 到 465MPa，下 降 幅 度

达到 20.3%。从疲劳寿命角度观察，

以 600MPa 为例，在受到该名义应力

条件下，光滑试样的疲劳寿命可以达

到 106，而缺口试样的疲劳寿命仅为

105（参见红色斜箭头部位的试样寿

命），寿命相差达到 10 倍，由此可见，

FGH96 合金存在明显的疲劳强度应

力集中敏感。

观察图 2，对比 650℃缺口状态

下不同喷丸强化工艺的疲劳性能

组织强化是喷丸强化的主要抗疲劳

强化因素 [14-15]。此前，C250 钢的研

究结果 [16] 表明，在室温状态下，相比

于光滑结构，喷丸强化可以对应力集

中结构起到更好的抗疲劳强化作用。

对第一代粉末合金 FGH95，王仁智

等 [17] 的研究表明喷丸强化可以消除

表面孔洞并且细化晶粒，显著提高

FGH95 合金的高温疲劳性能。而现

阶段的 FGH96 合金成形过程经过挤

压，基本上消除了表面的孔洞缺陷，

对这类合金喷丸强化工艺的研究较

少。

相比于普通变形合金，FGH96

合金硬度较大，喷丸强化工艺方法

需要选择；FGH96 合金在高温下服

役，喷丸强化工艺方法的高温抗疲

劳有效性需要确定；对 FGH96 合金

的应力集中结构，喷丸强化对其疲

劳性能应力集中敏感性的影响也有

待明确。此外，陶瓷弹丸作为新型喷

丸强化介质，有报道表明陶瓷弹丸

喷丸强化后能够引入更优化的应力

状态 [18]，且表面光洁度良好，这种喷

丸强化方法也将在本研究中采用。

本研究针对 FGH96 合金开展喷丸强

化工艺方法研究，分析了多种喷丸

强化工艺对 FGH96 合金高温光滑 /

缺口（应力集中系数 Kt=1.7）的影响，

并结合喷丸强化后 FGH96 合金的表

面完整性分析状态，总结获得喷丸

强化对 FGH96 合金疲劳性能应力集

中敏感性的影响，为喷丸强化工艺

在 FGH96 合金盘件的工程应用提供

指导和借鉴。

试验方法

FGH96 合 金 锻 件 为 挤 压

棒 材 状 态 热 等 静 压 + 锻 造 而

成。 该 状 态 的 FGH96 合 金 室 温

力 学 性 能 σ0.2=1080~1210MPa，

σb=1520~1600MPa，δ=17%~25%。

喷 丸 强 化 过 程 符 合 HB/Z 26-

2011，采用了强度不同的陶瓷丸一次

喷丸的工艺方法，如表 1 所示。

采用光滑、缺口试样形成不同

结 构 应 力 集 中，试 样 选 择 符 合 HB 

5153-1996 的 K t=1、1.7 试 样 加 工 完

成。试样取样时沿锻件弦向线切割

下料，留单边余量 1mm，加工工序包

括：粗车、半精车、精车、磨削（缺口

试样为螺纹磨）。

疲劳加载温度为 650℃，为了对

比应力集中结构和工艺对疲劳性能

的影响，按照 HB 5153-1996 完成疲

劳 S-N 曲线共 4 条，应力集中状态 /

工艺状态分别为光滑 / 磨削、缺口 /

磨削、缺口 / 工艺 1、缺口 / 工艺 2，并

计算了 4 个状态的 107 寿命下的条

件疲劳极限（图 1 和图 2）。当寿命

达到 107 时，疲劳停机，标注为平行

于 X 轴箭头；当同样应力下寿命 107

停机的试样数量超过一件时，图中在

箭头后标注停机的试样数。

采用表面三维形貌、残余应力

场和典型断口分析研究了喷丸强

化 前 后 的 表 面 完 整 性，解 释 了 疲

劳 性 能 差 异 的 原 因。 三 维 形 貌 采

用 MicroXAM Shif t-phase 白光干

涉 仪 完 成；而 残 余 应 力 场 采 用 了

Xstress-3000 型 X 射线衍射残余应

表1  喷丸强化工艺方法

工艺 喷丸介质 喷丸强度 /mmA 表面覆盖率 /%

1 AZB300 0.05 200

2 AZB300 0.12 200

 图1  650℃磨削状态FGH96合金光滑旋转弯曲疲劳曲线

Fig.1  Smooth rotating-bending fatigue curve of grinded FGH96 alloy at 650℃
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一般认为，喷丸强度与材料表面

变形正相关，因此随着喷丸强度增

大，工艺 2 的表面粗糙度大于工艺 1。

应该注意的是，工艺 1 基本没有消除

刀痕，刀痕根部的尖锐应力集中加之

喷丸弹坑，可能引起表面微观应力集

中加剧，这是工艺 1 无法实现疲劳增

益的原因之一。

2  残余应力分析

图 4 为原始磨削、工艺 1 和 2 试

样的表面残余应力场分布。观察可

知：（1）原始磨削试样表面残余应力

为 -500MPa，随着深度的增大，残余

应力在 ±200MPa 之间振荡，将表面

磨削残余压应力从 -500MPa 减小到

0 的深度为磨削残余应力场，则磨削

残余应力场深度为 40μm 左右。（2）

无论工艺 1，还是工艺 2，喷丸强化在

FGH96 合金磨削表面引入了深度和

数值较大残余压应力场。工艺 1 喷

丸后表面残余应力为 -1003MPa，残

余应力场深度 72μm ；工艺 2 喷丸后

表面残余应力为 -1076MPa，残余应

力场深度 100μm。两个工艺的残余

应力场的差别在于工艺 2 在表面残

余压应力数值、残余压应力场深度以

及同样深度下的残余压应力数值等

3 个方面均大于工艺 1，同样也大于

原始磨削状态。

可 知，原 始 磨 削、工 艺 1 和 2 的 疲

劳极限分别达到 465MPa、450MPa、

530MPa。按照工艺 1 喷丸后疲劳极

限反而不如原始磨削状态，未起到疲

劳强化作用。按照工艺 2 喷丸后疲

劳极限较原始状态提高达到 13.9%，

起到明显的疲劳强化效果。同时对

比图 1 可知，缺口结构按工艺 2 喷

丸后疲劳极限 530MPa，恢复到未喷

丸的光滑结构疲劳极限 583MPa 的

90.9%。因此，可以认为，适宜的喷丸

方法可以缓和 FGH96 合金疲劳性能

应力集中敏感，减少结构应力集中对

合金疲劳性能的削弱。

表面完整性与疲劳断口分析

1  表面形貌分析

图 3 为原始磨削、工艺 1 和 2 试

样的表面三维形貌。经过磨削后，表

面可以观察到平行的加工刀痕，表面

粗糙度 Ra 为 0.327μm ；经过工艺 1

喷丸后，表面能够观察到弹坑，也能

够观察到加工痕迹，形成了由弹坑与

加工痕迹共同组成的表面形貌，表面

粗糙度略有增大，达到 0.465μm ；经

过工艺 2 喷丸后，表面能够观察到

明显的弹坑痕迹，加工刀痕也能够

部分观察到，表面粗糙度增大，达到

0.660μm。

图3  喷丸工艺1、2与原始状态的

表面三维形貌

Fig.3  3-D profile of shot peening 
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图2  650℃磨削/喷丸状态FGH96合金缺口Kt=1.7旋转弯曲疲劳曲线

Fig.2  Notched (Kt=1.7) rotating-bending fatigue curve of FGH96 alloy at 650℃ in shot peening 1, 2 and grinding
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图4  喷丸工艺1、2与原始状态的残余应力梯度

Fig.4  Residual stress profile of shot peening 1, 2 and grinding
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工艺无法消除磨削加工刀痕，从而形

成弹坑 + 刀痕的表面，反而加剧了应

力集中状态，喷丸弹坑形成了疲劳裂

纹源。（3）工艺 2 试样为单源疲劳

断口，裂纹萌生于次表层的小刻面，

距表面约有 10μm。

对工艺 2 的疲劳源产生于次表

面，说明经过喷丸后，次表面的实际

受力大于表面，与旋弯疲劳过程表

面外载最大的试验模式似乎有“差

别”，从喷丸强化角度，有以下解释：

首先，原先加工刀痕底部尖锐，由于

磨削带来的表面微观应力集中系数

较大，工艺 2 喷丸后，刀痕消除效果

较好，即使实际平均粗糙度 Ra 较原

始磨削状态略有增大，但喷丸产生

的球型弹坑底部微观应力集中系数

小于磨削状态，使得试样表面实际

应力集中减小。其次，喷丸引入的残

余压应力场也同样由表面向内逐渐

减小，缓和了外加载荷的作用，使得

试样表面实际受载小于次表面。因

此，工艺 2 喷丸后疲劳裂纹从次表

面的小刻面上萌生。由于次表面萌

生需要更多的能量，所以工艺 2 喷

丸后在同样外加载荷下寿命大于原

始试样和工艺 1，是一种适宜的喷丸

工艺。

应该说明的是，3 个疲劳试样的

材料（均为 FGH96 合金）、试样模式

（均为缺口旋转弯曲试样）、应力和温

度（600MPa、650℃）均一样，疲劳寿

命和断口形态的差别在于表面完整

性状态不同。在材料、设计结构、服

役状态确定的情况下，优化表面完

整性是提高零件疲劳性能的适宜手

段。同时，不当的喷丸工艺并不能提

高 FGH96 合金的疲劳抗力，甚至喷

丸后疲劳性能反而不如不喷丸的原

始试样。

结论

（1）FGH96 合金存在疲劳性能

应力集中敏感性，当应力集中系数

由 K t=1 提 高 到 K t=1.7 时，650 ℃ 旋

一般认为，残余压应力可以缓和

外加拉载荷作用，从而提高构件的疲

劳强度。残余应力强化是工艺 1、2

的强化因素之一，工艺 2 从层深和压

应力数值方面均优于工艺 1，因此从

残余应力角度评定，工艺 2 的强化效

果优于工艺 1。

3  疲劳断口分析

图 5 为 600MPa/ 应 力 集 中 系

数 K t=1.7 下，原始磨削、工艺 1 和 2

试样的疲劳断口，每个试样有 4 个

图片，分别为 90°观察放大 30 倍、

50 倍、500 倍以及侧倾 45°观察放

大 200 倍的断口照片。侧倾 45°放

大 200 倍观察主要目的是分析疲劳

断口与表面形貌的关系。从疲劳源

数量、裂纹萌生区域形态和侧倾分

析的表面状态与疲劳源关系方面，

对比相同应力下、不同工艺状态的 3

个疲劳断口。疲劳源数量方面，原

始试样的疲劳断口呈双源疲劳（图

5（a）中黑色箭头）模式，有两个疲

劳源扩展面积接近，均为主源；工艺

1 试样则呈现出多源疲劳模式，在一

个较小的面积观察到许多疲劳源头

（图 5（b）中红色箭头）；工艺 2 试

样为单源疲劳。疲劳裂纹萌生区域

形态方面，原始试样裂纹萌生于表

面机械加工刀痕不连续区域，能够

在裂纹萌生区域的表面观察到一个

机械缺陷（图 5（a）白色箭头），裂纹

萌生于表面；工艺 1 试样疲劳裂纹

源观察到小刻面，小刻面与试样表

面相连，即裂纹萌生于表面；与工艺

1 类似，工艺 2 试样的疲劳裂纹也萌

生于小刻面，但小刻面位于表面以

下，深度约为 10μm。从侧倾观察到

的表面形貌分析，原始试样经过磨

削，表面存在环形刀痕，刀痕放大可

知，磨削加工存在细小的缺陷，缺陷

尺寸在 10μm 量级，这些缺陷导致加

工刀痕连续性差，产生表面加工引

起的微观应力集中；工艺 1 试样表

面能够观察到明显的加工刀痕和细

小弹痕，说明该工艺喷丸强化过小，

无法消除加工刀痕，而在表面形成

由细密弹坑和加工刀痕组成的表面

形貌，与“表面形貌分析”一节中观

察结果一致，细密的弹坑加剧了表

面的应力集中，从而形成了多源疲

劳模式；工艺 2 试样的加工刀痕不

明显，且疲劳断口萌生于次表面，与

表面形貌关联性不大。

由断口分析可知：（1）原始试样

疲劳断口呈现大应力疲劳导致的二

源疲劳模式，裂纹萌生于磨削加工缺

陷部位。（2）工艺 1 试样疲劳断口

呈现大应力疲劳的多源疲劳模式，该



52 航空制造技术·2017 年第 13 期

FORUM论坛

转弯曲疲劳极限由 583MPa 下降到

465MPa，下降幅度达到 20.3%。

（2）适宜的陶瓷弹丸喷丸强化

工艺对 FGH96 合金的疲劳性能应力

集中敏感有所缓解，经过该工艺喷

丸后，FGH96 合金在 K t=1.7、650℃

旋转弯曲疲劳极限回升到 530MPa。

大强度喷丸消除了加工刀痕，表面

粗糙度略有增大，引入了深度达到

100μm 的 残 余 应 力 场，在 600MPa

下疲劳源萌生于次表层，呈单源疲

劳模式。

（3）不 当 的 喷 丸 强 化 工 艺 对

FGH96 合金的疲劳性能无增益作用。

喷丸强度偏小，使得无法消除加工刀

痕，疲劳源萌生于表层，呈多源疲劳

模式。
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Effect of Shot Peening on Fatigue Performance Stress-Concentration Sensitivity 
of FGH96 Powder Metallurgy Superalloy

WANG Xin1,2, HU Yunhui3, WANG Xiaofeng4,5, TANG Zhihui1,2, ZOU Jinwen4,5

( 1. Surface Engineering Institution, AECC Beijing Institute of Aeronautical Materials, Beijing 100095, China;
2. Aviation Key Laboratory of Advanced Corrosion and Protection on Aviation Materials, AECC Beijing Institute of 

Aeronautical Materials, Beijing 100095, China;
3. R & D Center, AECC Xi’an Aero-Engine Ltd., Xi’an 710021, China;

4. Superalloy Institution, AECC Beijing Institute of Aeronautical Materials, Beijing 100095, China;
5. National Key Laboratory of Advanced High Temperature Structural Materials, AECC Beijing Institute of Aeronautical 

Materials, Beijing 100095, China )

[ABSTRACT]  Ceramic shot peening using different intensities was applied on grinded surface of FGH96 powder metal-
lurgy superalloy to research its effect on fatigue performance stress-concentration sensitivity. The fatigue tests and surface 
integrity statues were characterized. The results show that fatigue limit of grinding declines from 583MPa to 465MPa at 
650 ℃ when the stress concentration factor increases from Kt=1 to Kt=1.7. Shot peening using high intensity makes the 
Kt=1.7 fatigue limit edge up to 530MPa while low intensity has no gain for the Kt=1.7 fatigue limit. High intensity leads to 
the elimination of grinding marks, an increscent average roughness and an 100μm-depth residual stress profile, therefore 
the 600MPa fatigue cracks are initiated at the subsurface in a single source fatigue model. By contrast, low intensity hardly 
makes marks eliminated and the fatigue cracks are initiated at the surface in multiple sources fatigue model. The research 
proves that the suitable shot peening method can minish the weaken effect to fatigue performance by structural stress-con-
centration.
Keywords:  Shot peening; Powder metallurgy superalloy; Fatigue performance; Stress-concentration; Sensitivity
� （责编　逸飞）


