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航空金属构件因高周疲劳（High Cycle Fatigue, 

HCF）、腐蚀疲劳（Corrosion Fatigue）、微动疲劳（Fretting 

Fatigue）、异物损伤（Foreign Object Damage, FOD）、应力

腐蚀开裂（Stress Corrosion Crack, SCC）等因素导致的失

效严重影响航空安全，预防或减少金属构件上述失效形

式是航空领域的关键技术问题。据报道，为确保航空安

全，美国空军每年的飞机腐蚀检查及维修费用超过 10

亿美元 [1]，美国军用飞机航空发动机 HCF 检查及维护

费用超过 4 亿美元 [2]，耗资巨大，而且随着飞机老龄化，

检查维护费用会进一步增加。另外，对军机进行频繁的

结构检查和维修，会极大地影响机群战备。因此，开发

可提高金属构件抗疲劳性能、耐腐蚀性能、抗 SCC 性能

的技术很有必要。
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[ 摘要 ]   金属疲劳和腐蚀失效是限制飞机日历寿命、影响航空安全的关键因素之一。滚压强化是一种常用的提高航

空金属零部件疲劳强度和耐腐蚀性能的机械表面强化技术。总结了滚压强化技术的强化机理，介绍了国内外专家学

者对滚压强化技术的研究现状，综述了该技术在航空领域的应用现状。可以预见，随着滚压技术的不断突破，其强化

效果会越来越好，应用领域会越来越广，在提高航空安全保障的同时，其价格优势会带来极大的经济效益。
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金属的 HCF、腐蚀疲劳、微动疲劳、SCC 等失效破坏

往往是从构件表面开始，影响这些失效形式的表面因素

有表面粗糙度、残余应力、冷作硬化、表面组织状态等，

这些因素统称为构件的表面完整性 [3]。通过在构件表

层引入残余压应力、降低表面粗糙度、改进表层微观结

构的途径，改善构件表面完整性，改变构件表层性能，提

高构件抗 HCF、抗 SCC、耐腐蚀性能、耐磨损性能的机械

表面强化技术，如喷丸、孔挤压、超声冲击、滚压等，因为

具有不改变构件材料（降低成本）、不增加结构重量、强

化效果明显等优势，备受国内外学者青睐。

滚压强化是利用金属在常温状态下的冷塑性特点，

通过滚压工具对构件表面施加一定的压力，促使构件表

层金属发生弹塑性变形，使表层组织冷作硬化，改变表
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层微观结构，引入残余压应力，降低表面粗糙度，达到改

善构件的抗 HCF、抗 SCC、耐腐蚀、耐磨损等性能。滚压

工艺可在数控或普通机床上完成，无污染、成本低、效率

高、效果好、兼容性好，非常满足航空领域对提高构件相

应性能的需求。

1  滚压强化机理研究

滚压强化技术自 1929 年在德国出现以来，早期对

其研究主要集中在工艺优化。近年来，国内外学者分别

从试验研究、解析分析和有限元模拟 3 个方面对滚压强

化机理进行了深入研究。通常认为，在构件表层引入残

余压应力、改变表层组织结构、有效减小表面粗糙度，是

滚压提高构件抗 HCF、抗 SCC、耐腐蚀、耐磨损等不同性

能的重要原因 [4]。

1.1  应力强化机理

残余应力对材料的抗疲劳、抗 SCC 性能都有重要影

响。不同的滚压技术，均可在构件表层引入残余压应力，

区别在于残余压应力幅值和深度。在疲劳载荷作用下，

滚压引入的残余压应力能够抵消一部分疲劳载荷的拉

应力，降低构件的平均应力，有利于延长疲劳裂纹萌生

寿命；当疲劳裂纹萌生后，残余压应力可降低裂纹尖端

应力强度因子，减缓裂纹扩展速率，大深度高值残余应

力甚至可以使应力强度因子小于材料的疲劳裂纹扩展

应力强度因子门槛值，促使裂纹闭合 [5]，进一步延长疲

劳裂纹扩展寿命，从而有效提高构件的抗疲劳性能。图

1 是采用低塑性滚光技术（Low Plasticity Burning，LPB）

处理 AA7050-T651 铝合金 FSW 焊缝的试验数据曲线，

可以看到 LPB 处理消除了焊接残余拉应力且在表层引

入残余压应力，使搅拌摩擦焊接构件抗 HCF 性能得以

大幅提高 [6]。图 2 是采用超声深滚（Ultrasonic Assistant 

Deep Rolling，UADR）处理 TC4 材料前后断口疲劳辉纹

的变化特征，可以看到经 UADR 处理后，疲劳条纹间距

明显减小，这表明经 UADR 处理材料的裂纹扩展速率明

显降低 [7]。拉应力和腐蚀介质共存是 SCC 的必要条件，

在 SCC 问题中，残余应力的作用与载荷应力相同，残余

拉应力的存在会使腐蚀速度加速，而残余压应力可以防

止或减缓 SCC，提高构件抗 SCC 性能。

1.2  组织强化机理

组织结构对材料的抗疲劳、耐磨损性能有着重要而

复杂的影响 [8-9]。滚压时，构件表层材料发生循环塑性

变形，导致表层组织结构发生变化，表现为晶粒细化、亚

晶粒细化并增多、位错密度增大、晶面间距发生变化、形

成胞状结构等不同程度的不同特征 [10]。在疲劳过程中，

滑移是金属材料疲劳裂纹成核的重要过程，而上述滚压

处理形成的表层材料微观结构变化，如晶粒细化、位错
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织疏松、老化以及由于偶然因素而造成的各种表面划

伤、局部塑性变形等表面微缺陷。这些表面微缺陷对

构件的静强度影响不大，但是在疲劳载荷作用下，这些

缺陷造成的局部应力集中往往会导致疲劳裂纹的萌生

和扩展，并最终导致疲劳断裂失效。滚压处理时，构件

表层金属发生塑性流动，产生“削峰填谷”效应，使表面

受损局部发生塑性变形趋于均匀，可有效降低构件表面

粗糙度，消除微孔洞、腐蚀坑、磨痕、组织疏松、FOD 等

各种表面缺陷，降低损伤处的局部应力集中，甚至可以

去除局部塑性变形区域的残余拉应力，并引入残余压应

力，恢复构件的抗疲劳性能。图 5 是 30CrMnSiNi2A 钢

制腐蚀试样经超声深滚处理前后的表面形貌，未处理表

面的磨削痕迹、划痕和腐蚀坑等表面缺陷，在超声深滚

处理后被有效消除，形成比较致密光滑的处理表面 [11]。

2  滚压强化技术发展

滚压强化技术自面世以来，国内外学者研究发展了

传统滚压、振动滚压、冷深滚（Cold Deep Rolling，CDR）、

低塑性滚光 、超声深滚和高温深滚（High Temperature 

胞等特征可阻碍滑移的产生，延缓疲劳裂纹形核，增加

裂纹萌生寿命；大量的位错、错综复杂的晶界还可以阻

碍裂纹扩展，降低裂纹扩展速率，延长裂纹扩展寿命；滚

压处理还可使 30CrMnSiNi2A 形变诱导马氏体相变 [11]，

减少 30CrMnSiNi2A 制构件表层奥氏体含量，提高马氏

体含量，如图 3 所示（红色为奥氏体，绿色为马氏体），试

样表层组织残余奥氏体含量由处理前的 4.9% 下降到

0.7%，这也有助于改善构件整体的抗疲劳性能。滚压后，

构件表层产生应变硬化层，表层晶粒细化、位错密度增

大，使构件表层微观硬度增加，促使构件耐磨性能得到

提高。特殊的滚压技术，可使构件表层材料发生剧烈塑

性变形，实现表层材料自纳米化，在构件表层形成梯度

纳米组织结构，如图 4 所示（v1 是旋转速度，v2 是滚压

头轴向移动速度，TD 是圆棒试样轴向方向，ND 是圆棒

试样表面的法向方向，SD 是正交于 TD 和 ND 的方向），

研究表明该结构可提高构件的摩擦磨损和抗疲劳等整

体性能，并可同时提高材料的强度和塑性 [12-13]。

1.3  光整强化机理

表面形貌也会影响构件的抗疲劳性能。构件在加

工过程中会产生机械加工刀痕、微裂纹等表面微缺陷；

在服役过程中因为疲劳、腐蚀和磨损等因素会形成各种

不同的表面微损伤，如微裂纹、微孔洞、腐蚀坑、磨痕，组

图3  超声深滚处理30CrMnSiNi2A试样表层前后物象分析图

Fig.3  Phase analysis of 30CrMnSiNi2A samples 
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图4  Ni试样的表面滚压处理和微观结构观察 

Fig.4  Processing and microstructure overview of Ni sample 
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 （b）被处理试样截面 SEM 照片（黄色虚线所示为被处理表面） 

（c）图 4（b）中蓝色虚线所示区域的 EBSD 照片
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Deep Rolling，HTDR）等不同滚压设备和技术，其工作原

理、强化效果、应用领域均有不同之处。

2.1  传统滚压

传统滚压是通过驱动一个或多个光滑的高硬度工

具头（通常为圆柱或圆球）在构件表面往复滚动，使构件

表层材料产生塑性变形，其工作原理如图 6 所示 [14]。传

统滚压技术主要用于构件表面光整强化，强调降低表面

粗糙度，提高构件表面减摩性能 [14-15]。

传统滚压适用于轴承、曲轴、螺栓、齿轮等回转体构

件，而细长轴类、薄壁类构件因为滚压力过大易导致构

件宏观变形则不能应用，高强钢构件因为发生塑性变形

需要较大滚压力也应用不多。传统滚压引入残余压应

力的深度和幅值小，因此其强化效果有限 [16]。另外，由

于工具头和构件接触表面存在较大摩擦力，这会在构件

次表面产生很大剪切应力进而对构件表面造成划伤，为

减小划伤，就必须加强润滑并要求构件表面要有极低的

初始表面粗糙度，后者增大了构件加工难度。为弥补以

上不足，近年来国内外学者在传统滚压基础上开发了

CDR、LPB、UADR、HTDR、振动滚压等技术，并在航空

零部件的制造、维修，以及老龄飞机延寿中得到了一些

应用。

2.2  冷深滚和低塑性滚光

LPB 源自美国 Lambda 实验室 [17]，CDR 由德国卡

塞尔大学开发 [18]，两种技术的原理均是通过超高液压

将自由滚动的弹子压紧在构件表面，迫使构件表层材

料发生弹塑性变形并引入残余压应力，光整构件表面

形貌，LPB 工作原理如图 7 所示。两种技术的关键是

利用超高压液压系统支撑滚压弹子，当液压力足够大

时可使弹子“悬浮”在液压润滑膜上，从而实现弹子“无

摩擦”滚动 [17]，这是 LPB 和 CDR 与传统滚压技术的本

质区别。这两种技术的突出特点是可在表层引入大深

度、高幅值残余压应力层（压应力峰值可接近被处理材

料屈服强度 [19]），且冷作硬化程度较低。两种技术均可

以在普通或数控机床上展开，与现有制造业环境兼容性

好，而且成本和处理速度与传统的加工操作（如表面研

磨）差不多 [20]。国外学者对两种技术在提高或恢复材

料的抗 HCF、抗接触疲劳性能、抗 FOD、抗 SCC 等方面

进行了广泛的评价 [17，21-23]，并开始研究与其他技术联合

的复合表面强化处理技术 [24]。如今，LPB 和 CDR 已在

航空航天 [17，25]、汽车工业 [18]、医疗器械 [18]、核反应堆 [26]、

石油管道系统 [27] 等行业中得到应用。

但是，这两种技术都需要超高压流体润滑方可实

现，这造成其设备和技术复杂，操作成本高，比如 CDR

处理时液压约为 15~20MPa[28]，这样的超高液压使需要

的液压系统结构十分复杂，加上弹子周围存在液压泄

漏，使该技术在国内技术条件下难以实现。另外，由于

滚压力很大，两种技术也不适宜薄壁类构件的表面强化

处理。

2.3  振动滚压

振动滚压有低频振动滚压和高频振动滚压两类。

前苏联在 20 世纪 80 年代开发的气压振动滚轮滚压、液

压振动滚挤压就是低频振动滚压，成都科技大学于 20

世纪 90 年代研制的振动滚压超精加工装置是通过偏心

轴和双偏心机构实现低频振动以及振幅的调节 [29]，也是

低频振动滚压，这些滚压工艺的应用均不广泛。

高频振动滚压主要指超声振动滚压，其原理是在金

属表面实施常规滚压强化时，滚压工具头还要在构件表

面做法线方向超声振动，以改善强化效果。20 世纪 90

年代，大连理工大学研制了超声振动挤压强化装置 [30]，

研究了超声振动挤压强化工艺 [31]，认为在超声波作用下

工具头高频振动敲击构件表面，使得振动挤压具有常规

挤压与喷丸强化的综合效果 [32]，极大提高了表面强化效

果。几乎同时，湘潭大学也研究了超声滚压光整强化技
图6  传统滚压强化示意图

Fig.6  Schematic illustration of traditional rolling 
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图7  LPB强化原理示意图

Fig.7  Schematic illustration of LPB
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术 [33-35]，发现超声波作用下的声塑性软化效应 [36] 能使金

属材料流变抗力显著减小，超声波减摩效应有利于降低

接触摩擦系数，从而导致构件表层金属塑性变形更加容

易，塑性变形比其他滚压技术所需静压力要小得多，且引

入的残余压应力值大层深，适用于细长轴和薄壁件强化

处理。以上研究表明，超声振动滚压较传统滚压除了具

有所需滚压力小、可引入高幅值大深度残余压应力、极大

提高表面质量等优势外，还可用于高强钢、细长轴、薄壁

类零构件的表面强化处理。但是，这些超声振动滚压装

置的滚压工具头是固定在变幅杆上 [32，35]，这种设计与传

统滚压一样，处理时会在构件表面产生剪切应力，易划伤

被处理表面，影响强化效果，缩短工具头使用寿命。

装甲兵工程学院开发的 UADR 技术，如图 8 所示，

克服了上述超声振动滚压技术不足，其设备与构件表面

采用一枚工作弹子接触，通过特殊设计使超声振动和深

滚静压力独立施加在弹子上，实现了“近无摩擦”的冲

击滚压，不会造成表面划伤，还大幅提高了工具头使用

寿命 [37]。UADR 技术工作弹子直径比普通喷丸丸粒要

大得多，而且超声波振动可产生极高的撞击动能，因此

该技术能引入峰值更高、深度更大的残余压应力层 [7]。

2.4  高温深滚

HTDR[38] 是 基 于 静 / 动 应 变 时 效 观 念（Static/

Dynamic Strain Ageing Concept），从室温 CDR 发展而来

的一种滚压技术，适用于多数金属材料。HTDR 要求滚

压时，被处理金属的温度要高于室温。HTDR 技术的所

谓高温是指高于室温的一个滚压工艺试验优化温度。

研究表明，AISI 304 奥氏体不锈钢在 550℃、正火态 SAE 

1045 普通碳素钢在 350℃、AA5083 铝合金在 150℃、淬

火态 AA6110 铝合金在 200℃下，通过深滚处理，较室温

深滚处理均有不同程度的疲劳寿命增益再提高。

3  滚压强化技术在航空领域的应用研究

3.1  叶片表面处理

HCF、FOD 是涡轮发动机风扇叶片、压气机叶片、涡

轮叶片的主要失效形式 [39]。图 9 展示了叶片滚压强化

处理的几种方式 [25,39-40]。Prevéy 等 [39] 研究表明，在发动

机服役环境下，LPB 处理 Ti6Al4V 风扇叶片疲劳极限由

655MPa 增至 790MPa，处理存在 0.5mm 深 60°V 型缺

陷（模拟 FOD 缺陷）风扇叶片疲劳极限由 240MPa 增至

655MPa，处理存在 1.25mm 深 60°V 型缺陷风扇叶片疲

劳极限由 206MPa 增至 620MPa。在材料疲劳极限以上

应力作用下时，存在不同 FOD 缺陷深度且未经处理风

扇叶片的寿命，尚不到无 FOD 缺陷或存在 FOD 缺陷但

经 LPB 处理风扇叶片寿命的 10%，这表明 LPB 处理可

大幅提高 Ti6Al4V 制叶片的抗疲劳性能，也可以有效恢

复存在 FOD 缺陷叶片的疲劳强度。

Altenberger 等 [10] 关注了 CDR 处理 Ti6Al4V 材料在

高温环境中（模拟涡轮叶片工作环境）的抗疲劳性能，结

果发现，相较于 25℃，在 450℃环境中的 CDR 疲劳增益

有所下降，这是因为 450℃高温下的疲劳循环几乎可使

滚压强化引入的残余压应力全部松弛。但是得益于较

稳定的表面加工硬化和表层细晶结构，与未处理状态相

比，CDR 处理仍有明显的疲劳增益，这证实 CDR 可有

效提高 Ti6Al4V 材料在高温环境中的疲劳强度。研究

还发现，相较激光冲击喷丸（Laser Shock Peening, LSP），

CDR 处理 Ti6Al4V 材料表层残余应力和加工硬化要大，

在同样的疲劳试验条件下，CDR 处理疲劳增益比 LSP

要高。

由于叶片较薄且曲面结构复杂，LPB 或 CDR 技术

需借助专用工具头才能实现叶片前缘或者叶片整体的

强化处理，否则滚压力会造成叶片宏观变形弯曲，这极

大增加了强化处理成本。在超声波声塑性软化效应和

超声波减摩效应作用下，UADR 技术所需滚压力极小。

图8  UADR强化原理示意图

Fig.8  Schematic illustration of UADR

超声振动

超声波

弹子

强化层

自由滚动

塑性变形

残余应力

图9  叶片滚压强化处理

Fig.9  Blade or vane treated by rolling

（a） LPB 处理 17-4PH 叶片

 （c） UADR 处理压气机叶片

（b） CDR 处理叶片

（d） UADR 处理涡轮叶片

工件

滚压工具
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装甲兵工程学院采用 UADR 技术处理航空发动机压气

机叶片和涡轮叶片疲劳危险部位并卸载后，叶片没有出

现明显的宏观变形和回弹，并进一步基于 XRD 测试发

现 UADR 技术可在 Ti6Al4V 材料表层产生深 1.4mm、

峰值为 940MPa 的残余压应力层，表面粗糙度可由 Ra 

2.324µm 降到 Ra 0.113µm，其疲劳强度由 373MPa 提高

到 612MPa，这表明 UADR 可用于叶片强化处理 [40]。

3.2  叶片楔形榫槽处理

微动磨损疲劳是航空涡轮发动机叶片楔形榫头和

配合盘榫槽失效的主要形式。现在常用方法是在榫槽

表面制作 Cu-Ni-In 涂层和 MoS2 固体表面润滑膜，以降

低配合面摩擦系数，减小微动损伤，该技术缺点是榫槽

抗疲劳性能受涂层和润滑膜完整性的影响，因为连续摩

擦会去除涂层和润滑膜，使基体暴露从而产生微动损

伤。图 10 展示了两种契楔形榫槽滚压处理的方式 [18,41]。

Prevéy 等 [41] 研究表明，LPB 可在压气机叶片榫槽引入

1.65mm 深的残余压应力区，在室温、频率 f=30Hz、应力

比 R=0.5 时，榫槽位置有 0.5mm 深缺口（模拟微动裂纹），

试样经强化处理后疲劳极限可达 620.5MPa，高于未处理

缺口试样的 260.8MPa 和未处理无缺口试样的 517MPa ；

缺口深为 0.76mm 和 1mm 时，经强化处理后疲劳极限可

分别达到 413.6MPa 和 310MPa，并认为滚压引入残余压

应力层深大于缺口深度是疲劳性能得以提高的根本原

因。需要注意的是，残余压应力对榫槽接触面的循环剪

应力没有影响，而恰好是循环剪应力促使了微动裂纹形

成，因此滚压处理不会消除微动损伤，但是存在于微动

裂纹裂尖的残余压应力能够阻止或减缓上述微动微裂

纹的扩展，可有效缓解微动疲劳。Prevéy 还提出，当微

动疲劳裂纹深度小于 0.13mm 时，经 LPB 处理可以很容

易得到缓解。目前，LPB 已成功开发出用于风扇叶片和

压气机叶片压力面榫槽以及配合盘榫槽等复杂结构接

触区域强化处理的专用工具头 [42]。

Chakravarty[43] 尝试 CDR 处理后再联合涂层 / 润滑

膜技术进行复合强化处理，以进一步提高榫槽的抗微动

疲劳性能，结果发现涂层工艺会导致构件表面升温，造

成残余应力松弛严重。另外，值得关注的是，滚压处理

的受益是双方面的，一方面可提高构件的抗疲劳性能，

另一方面可增大构件的可检测裂纹尺寸，这样就使得用

简单裂纹检测技术便可检测到裂纹成为可能，而同时该

裂纹还不足以使构件发生断裂造成飞行事故。

3.3  起落架处理

起落架是飞机关键受力部件，长寿命、高可靠性是

其基本要求 [44]。SCC、FOD 和腐蚀疲劳是起落架组件的

主要失效形式。现代飞机起落架的主要承力构件，如外

筒、活塞杆、轮轴等，多选用 300M、4340、AF1410 等超高

强度钢，这些钢对应力集中、SCC 和腐蚀疲劳非常敏感。

为降低表面粗糙度造成的应力集中，起落架构件表面粗

糙度一般要求小于 Ra 3.2µm，应力复杂部位要求小于 Ra 

1.6µm，但是加工条件控制不当极易在这些超高强钢表

层产生微裂纹。为降低 SCC 和腐蚀，起落架系统现行标

准工艺是镀铬和镀镉，但此工艺危害环境。滚压表面强

化可降低表面粗糙度，减小局部应力集中，同时在构件

表层引入残余压应力，提高其抗腐蚀疲劳、抗 SCC 和抗

FOD 性能，且不污染环境。

Jayaraman 等 [45] 研究发现，LPB 处理可使 300M 钢

应力腐蚀断裂强度达到合金的屈服强度，大幅提高其

应力腐蚀断裂强度门槛值，提高抗 SCC 性能。Prevéy

等 [46] 研 究 表 明，经 LPB 处 理 的 300M 起 落 架 部 件 在

1030~2270MPa 静载拉应力作用下 1500h 后没有出现

SCC ；相反，未处理起落架部件在同样条件下 13h 后就

出现了 SCC。这说明，LPB 处理可有效提高 300M 的抗

SCC 性能。

Prevéy 等 [46] 研究测得 LPB 可在 300M 表层产生

1.27mm 深残余压应力层，而喷丸仅有 0.127mm，对比

试验表明，低应力研磨（LSG）300M 钢试样疲劳极限

（HCF=107）是 760MPa，在 3.5% 盐雾腐蚀环境下的疲劳

极限是 207MPa，而带有 1.5mm（长）×0.5mm（深）椭

圆形缺口（模拟 FOD 缺口） 的 300M 试样经 LPB 处理后，

在 3.5% 盐雾腐蚀环境中的疲劳极限可达 1035MPa，进

一步分析认为，是 LPB 引入的高幅值大深度残余压应

力层提高了 300M 钢的损伤容限和腐蚀疲劳强度。LPB

处理低应力研磨态 4340 钢试样后其微动疲劳强度可提

高 25%，处理有预微动损伤试样后其疲劳强度可提高

50%。

装 甲 兵 工 程 学 院 采 用 UADR 技 术 处 理 30CrMn 

SiNi2A 超高强度钢 [47]，发现 UADR 可在试样表层引入

残余压应力，形成加工硬化层，降低表面粗糙度，甚至产

生表面纳米化和形变诱导马氏体相变现象，试样平均疲

劳寿命可由 1.29×105 周次提高到了 5×105 周次以上，
 图10  楔形榫槽滚压处理

Fig.10  Blade dovetails treated by rolling

（a）LPB 单点工具头处理 Ti6Al4V
压气机叶片楔形榫头

（b）CDR 多球工具头处理
涡轮盘榫槽
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提高幅度达 287.6% ；2010 年，国内某单位曾采用 UADR

技术处理了 20 根某型飞机设计寿命耗尽的 30CrMnSiA

制平尾大轴，成功实现平尾大轴的延寿，使其疲劳寿命

增加了一个大修期。

3.4  搅拌摩擦焊焊缝处理

搅拌摩擦焊（FSW）焊接异种金属，诱发形变小且

焊缝具有优异的冶金性能，有望在航空结构连接中得以

应用，减少机械连接孔的使用。但是，搅拌过程中发生

的复杂热应变梯度和塑性应变梯度会导致焊接区产生

残余拉应力，而且在热影响区域的边界处拉应力值达到

最大 [48-49]，这会降低焊缝的抗 SCC、抗 HCF 和抗腐蚀疲

劳性能。另外，FSW 焊缝区表面粗糙度较大，也不满足

航空应用要求，需要进一步的后期处理。

Prevéy 等 [50] 采 用 LPB 技 术 处 理 9.5mm 厚

AA2219-T8751 铝合金 FSW 焊缝，不仅消除了焊接产生

的 100MPa 表面残余拉应力，而且引入了 400MPa 的残

余压应力；图 1 也显示采用 LPB 处理 AA7050-T651 铝

合金 FSW 焊缝可消除焊接残余拉应力，且在表层引入

残余压应力，大幅提高搅拌摩擦焊接 AA7050-T651 构

件抗 HCF 性能 [6]。这表明 LPB 技术可作为一种有效的

FSW 焊接后处理技术，以满足航空制造的需要。

3.5  恢复腐蚀金属材料的抗疲劳性能

结构合金腐蚀疲劳是降低老龄飞机结构完整性的

主要机制之一。其中，飞机铝合金结构腐蚀后常用的修

复方法包括打磨、补强及换件修理 [51]。打磨会影响结构

强度；采用铆接金属搭接片补强，新增钻孔会引起修补

部位结构应力集中，且现场钻孔很难避免不良钻孔；采

用复合贴片补强，存在胶黏剂老化失去黏结强度和贴片

本身的热膨胀系数及材料模量与铝合金基体有较大差

异的问题；换件则会改变原设计结构的应力状态，影响

机体上先存结构的应力分布。可见，现有的飞机铝合金

腐蚀损伤后修复方法存在很大局限性。

Lambda 实验室研究了用 LPB 技术恢复腐蚀损伤

AA7075-T6 铝合金疲劳强度的有效性 [52]，结果表明，

LPB 技术可在 AA7075-T6 铝合金表层产生高达材料屈

服强度量级的残余压应力，LPB 处理端铣态 AA7075-T6

铝合金试样后其高周疲劳强度较腐蚀试样提高 300%，

较未腐蚀试样提高 150%，在高于疲劳极限的应力和腐

蚀环境联合作用下，LPB 处理试样的寿命是未处理试样

的 100 倍以上。装甲兵工程学院研究发现，AA2A12-T3

铝合金试样在轻度腐蚀后其疲劳寿命下降到未腐蚀试

样的 68.8%，在重度腐蚀后其疲劳寿命进一步下降到

38.9%，而采用 UADR 技术对腐蚀后试样进行修复处理，

通过消除腐蚀坑，引入残余压应力和加工硬化层，可将

轻度腐蚀试样的疲劳寿命恢复到未腐蚀试样的 96.1%，

但由于不能消除较深的腐蚀坑和恢复试样断面尺寸，

仅能将重度腐蚀试样的疲劳寿命恢复到未腐蚀试样的

60.8%[47]。

Lambda 实验室还研究了用 LPB 技术恢复腐蚀损伤

4340 钢疲劳强度的有效性 [53]，结果表明，LPB 技术可在

4340 钢表层引入高达材料屈服强度量级的残余压应力，

该层深度约为 1.25mm；4340 钢在分别遭受 100h 和 500h

的盐雾腐蚀损伤后，其疲劳强度分别降低到加工态未腐

蚀试样的 50% 和 25%，但是在用 LPB 处理后，其疲劳

强度可分别恢复到加工态未腐蚀试样的 110% 和 85%，

即使在有限寿命区，同样的处理也有相近的疲劳强度恢

复。断口分析显示，虽然未经 LPB 处理和经过 LPB 处

理的盐雾腐蚀试样的疲劳源均起始于点蚀坑部位，但是

LPB 处理仍然极大补偿了腐蚀 4340 钢的疲劳强度。

4  结论

在美国，LPB 技术已获得美国联邦航空管理局

（FAA）认可，被认为是一种延长新品航空结构零部件和

老龄飞机结构零部件寿命的有效方法，在商业飞机和

军用飞机维护、修理和制造中均有应用，以提高航空部

件（如发动机、起落架、结构件）的抗 HCF、抗 SCC、抗

腐蚀疲劳等性能，例如强化处理安装在 F18 大黄蜂战

斗机上的 F404 涡扇发动机静叶片和动叶片、强化处理

P-3C 猎户反潜侦察机螺旋桨锥孔等零部件。CDR 技

术在欧洲也有较广泛的应用。UADR 技术作为一种新

型的具有特殊强化效果和独特技术价值的滚压工艺，

相较于 LPB 和 CDR 技术更有优势，具有工艺洁净、可

兼容性好、强化效果显著、设备可维护性强、价格低廉、

所需滚压力低等特点，可有效提高金属构件的抗 HCF、

抗 FOD、抗 SCC 性能，恢复构件因腐蚀、FOD 等原因损

失的疲劳强度，未来发展应用的潜力巨大。我国应重视

UADR 技术，发挥该技术优势，深入开展 UADR 技术强

化航空飞行器关键构件的工艺研究，设计开发针对不同

关键构件的特殊工具附件，加快 UADR 技术的工业应

用，进一步提高航空制造业和维修业水平，提升航空安

全性和可靠性。
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