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航空齿轮激光冲击强化残余应力场仿真计算研究*

韩正旭 1，2，唐进元 1，2，邵　文 1，2，何玉辉 1，2

（1. 中南大学高性能复杂制造国家重点实验室，长沙 410083；
2. 中南大学机电工程学院，长沙 410083）

[ 摘要 ]　对高强度航空齿轮齿根激光冲击强化数值仿真计算进行研究，提出激光冲击压力的数值计算方法，建立

考虑激光入射角度的航空齿轮单齿的激光冲击强化有限元模型。仿真计算齿根处表层齿宽方向残余应力平均值

为 –603.97 MPa，与试验测得的齿轮齿根处表层齿宽方向残余应力数据平均值相差 0.15%。通过仿真试验，揭示了齿

轮齿根区域残余应力分布与激光脉冲能量、搭接率以及光斑半径之间的关联规律。结果表明，同深度层、齿宽方向残

余压应力平均值大于齿廓方向残余压应力平均值。提高激光脉冲能量或搭接率均可提高表层残余压应力平均值，但

提高激光光斑半径会降低表层残余压应力平均值；提高激光搭接率可以有效降低表层残余应力分布中的应力起伏

现象，但过高的搭接率会大幅降低强化工艺效率，实际搭接率不应超过 0.8。
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A Numerical Simulation Study on Residual Stress Distribution in Laser Shock Peening of 
Aviation Gear

HAN Zhengxu 1,2, TANG Jinyuan1,2，SHAO Wen 1,2, HE Yuhui1,2

(1. State Key Laboratory of High Performance Complex Manufacturing, Central South University, Changsha 410083, China;
2. School of Mechanical and Electrical Engineering, Central South University, Changsha 410083, China)

[ABSTRACT]　Studied the numerical simulation calculation of laser shock peening of the tooth root of high-strength 
aerospace gears, the numerical calculation method of laser shock peening pressure was proposed, and the finite element 
model of laser shock peening of single tooth of aviation gear considering the angle of laser incidence was established. 
The average value of the residual stress in the width direction at the tooth root was –603.97 MPa calculated by simulation, 
which was 0.15% different from the average value of the residual stress in the width direction at the tooth root of the gear 
measured by experiments. Systematic studies were further conducted to investigate the effects of key parameters such as 
the laser pulse energy, overlap rate and spot radius on the residual stress at the surface and subsurface of the gear tooth root 
region. The result shows that the average residual compressive stress in the tooth width direction is greater than that in the 
tooth profile direction at the same depth layer. Increasing the laser pulse energy or the overlap rate can increase the average 
surface layer residual compressive stress, however, increasing the laser spot radius will reduce the surface layer residual 
compressive stress average. Increasing the laser overlap rate can effectively reduce the stress fluctuations in the residual 
stress distribution on the surface, however, an excessively high overlap rate will greatly reduce the efficiency of the laser 
shock peening process and the actual overlap rate should not exceed 0.8.
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高强度齿轮是航空发动机传动系统的重要零件。

目前航空装备对重型和大功率密度齿轮的需求越来越

大 [1]，齿轮接触疲劳点蚀和弯曲疲劳失效问题越来越突

出，据统计大约 1/3 的齿轮轮齿断裂原因是齿轮齿根处

发生了弯曲疲劳 [2]。为了提高齿轮轮齿抗弯曲疲劳性

能，对轮齿进行表面强化或改性尤为重要。许多表面强

化工艺均可提高工件抗疲劳性能，例如喷丸 [3–4]、滚压 [5]

和激光冲击强化 [6–8]。其中，激光冲击强化采用高能

脉冲激光作为强化能量输入，通过控制激光工艺参数

对齿轮表面进行无损式强化，相较于喷丸强化，激光

冲击强化后的表面完整性更好，经激光冲击强化后的

工件表面粗糙度几乎不发生变化 [9]，残余压应力深度

通常比喷丸强化的更高，疲劳强度和寿命改善情况更

好 [10]，这种深层的残余压应力可以有效地抑制齿轮表

层及次表层疲劳裂纹的萌生与扩展 [11]，从而提升其疲

劳寿命。

近年来很多学者使用数值模拟的方法研究激光冲

击强化工艺对残余应力场的影响，例如，Xu 等 [12] 利用

模拟仿真的方法研究了扫描路径和搭接率对不锈钢涡

轮叶片激光冲击强化后的残余应力的影响。Xiang 等 [13]

利用有限元仿真分析了不同扫描图案、搭接率和光斑形

状工艺参数下 7050 铝合金激光冲击强化后的残余应力

以及位移变形，得到了相应的关联规律。He 等 [14] 建立

了 5A06 铝合金板的激光冲击强化三维冲击有限元模

型，结合仿真结果和试验数据研究了不同冲击数和激光

能量下的残余应力，揭示了机械性能增强机理。Xu 等 [15]

结合有限元模拟和试验研究了表面曲率对 316L 不锈钢

激光冲击强化后残余应力分布的影响。Ranjith 等 [16] 进

行了基于试验的激光冲击强化有限元仿真设计，分析了

不同工艺参数对 Ti6Al4V 材料残余应力分布和表面变

形的影响。在齿轮激光冲击强化方面，Peng 等 [17] 用试

验的方法研究了激光冲击强化前后轮齿的疲劳性能，结

果表明激光冲击强化是提高齿轮弯曲疲劳寿命的有效

手段。

由于齿轮齿根为曲面，不同激光冲击强化工艺参数

对齿轮齿根处残余应力分布的影响较为复杂。本文以

AISI9310 钢航空齿轮为对象，研究齿轮齿根圆角处激光

冲击强化有限元建模、冲击压力计算和残余应力仿真计

算等关键技术。建立了考虑实际激光入射光路与复杂

型面作用的齿轮齿根圆角曲面激光搭接冲击仿真计算

模型。在激光冲击压力计算方面，提出了激光脉冲持续

阶段的差分迭代冲击压力 – 时间计算方程。仿真得到

了航空齿轮齿根圆角处激光冲击强化后的残余应力分

布，并进行了试验验证。最后，系统地研究了激光脉冲

能量、激光搭接率以及激光光斑半径对齿根表层及次表

层残余应力分布的影响。

1　齿轮激光冲击强化仿真计算方法

1.1　齿轮激光冲击强化工艺

在齿轮齿根处进行激光冲击强化，其工艺与一般

的平面激光冲击强化工艺有所不同。如图 1 所示，在

齿轮齿根处进行激光搭接冲击时，应确保在激光束不

被相邻齿遮挡的情况下，尽量减小激光的入射角。考

虑到直齿轮复杂型面，需要对激光入射光路进行计算

规划。另外，齿轮齿根激光冲击强化搭接率的计算公

式为

书书书

ｓ ＝ １ － Ｌ２Ｒ  （1）

式中，s 为激光搭接率；L 为相邻两激光光斑投影中心点

的直线距离；R 为激光光斑半径。

使用波长 1064 nm、脉冲持续时间 18 ns、频率 2 Hz
的 Nd：YAG 激光系统对齿轮齿根处进行激光冲击强化。

激光器型号为 YD60–M165。激光光斑 1/e2（e 为自

然对数的底）半径 R 为 1.10 mm，单次激光脉冲能量

为 5 J。能量在空间内为高斯分布。激光脉冲波形如图

2 所示。根据标准 ISO 11554 ： 2017，相应的激光瞬时功

率可用式（2）计算，其中 P（t）为激光功率；Q 为单次

激光脉冲能量；S（t）为示波器信号值；t1 为 0.1 倍激光

峰值功率左端时间点；t2 为 0.1 倍激光峰值功率右端时

间点；t 为时间。式（3）为垂直于高斯激光束入射方向

平面上各点的激光功率密度计算公式，r 为各点距激光

光斑中心点的距离。由式（3）可以计算出半径 R 内的

激光能量约为激光总能量的 0.86 倍，因此光斑半径区

域内相等激光能量的平顶激光束激光功率密度由式（4）
可得。

本文激光冲击强化工艺使用水作为约束层，确保强

化部位处的水流均匀而平缓。使用黑胶带作为吸收层，

图 1　齿轮激光冲击强化工艺示意图

Fig.1　Schematic diagram of gear laser shock peening process



932023年第66卷第5期·航空制造技术

RESEARCH 研究论文

吸收层可吸收激光能量产生的等离子体，并保护齿根部

表面免受不利热效应的影响 [18]。激光冲击强化在环境

温度为 25 ℃的条件下进行，激光光斑沿齿宽方向对齿

根区域 S 形搭接覆盖冲击 3 排，搭接率为 50%。单点冲

击次数为 1。

书书书

Ｐ（ ｔ） ＝ Ｓ（ ｔ）Ｑ
∫
ｔ２

ｔ１
Ｓ（ ｔ）ｄｔ  （2）

书书书

Ｉ ＝ ２
πＲ２
ｅ －
２ ｒ２

Ｒ２ Ｐ（ ｔ） （3）

书书书

Ｉ ＝ ０． ８６
πＲ２
Ｐ（ ｔ）  （4）

1.2　齿轮齿根初始残余应力测量

本文航空齿轮的制造材料为 AISI9310 钢，经过适

当的热处理后，钢表面硬度提高，芯部组织保持高强度

和高韧性。表 1 为 AISI9310 钢的标称化学成分 [17]，表

2 为齿轮的参数。由于经过热处理之后齿轮齿根表层

存在残余应力，初始残余应力会影响激光冲击强化之后

的残余应力分布，并且在残余应力仿真计算中需要初始

残余应力的数据。因此，在进行齿根激光冲击强化之前，

选取第“1、3、6、9、12、14、18、20、26、29”10 个轮齿进行

初始残余应力测量，各轮齿测量面如图 3 所示。测量点

位置为齿根圆角齿宽路径上距齿轮端面 3 mm、7 mm 和

11 mm 处。

测试所用仪器为加拿大 Proto 公司的便携式和实

验室两用应力分析仪（iXRD 300W）。测试执行标准为

GB/T 7704—2017。管电压 25 kV、管电流 5 mA、X 射

线管 Cr_K–Alpha、光圈直径 1 mm、波长 2.291 A、曝光

时间 2 s、曝光次数 9、最大 β 角 20°。对于钢试样，X 射

线可穿透大约十几 μm 的深度，测量结果为光圈内这一

深度范围的平均应力。测量前使用超声清洗机对齿轮

进行清洁，并用脱脂棉对测量部位进行擦拭。图 4 为应

力分析仪对齿轮齿根处的初始残余应力进行测量，应力

测量方向为齿轮齿宽方向。表 3 为 3 个测量位点处初

始残余应力平均值数据，所有初始残余应力测量数据平

表 1　AISI9310 钢的标称化学成分（质量分数）

     Table 1　Chemical composition of AISI9310 steel (mass fraction)  %

碳 镍 铬 铜 钼 锰 硅 硫

0.11 0.11 3.24 1.23 0.12 0.63 0.26 0.0005

表 2　齿轮参数

Table 2　Gear parameters

齿数 模数 /mm 齿宽 /mm 压力角 /（°） 变位系数

31 3 14 20 0

图 3　齿轮表面残余应力测量位置示意图

Fig.3　Schematic diagram of residual stress measuring positions at 
the tooth surface
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图 4　探针聚焦测量

Fig.4　Probe focus measurement
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图 2　示波器 18 ns 脉宽激光脉冲波形

Fig.2　Waveform of 18 ns pulse width laser

表 3　齿轮齿根处初始残余应力测量数值

Table 3　Measured values of initial residual stress at the tooth 
root of the gear

位置 应力值 /MPa

3 mm 处 –251.61

7 mm 处 –266.19

11 mm 处 –271.15

平均值 –262.98
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均值为 –262.98 MPa，标准差为 31.042 MPa。
1.3　冲击压力计算模型

论文采用 Abaqus 有限元软件对齿轮齿根激光冲击

强化残余应力场进行建模分析。论文中的激光冲击压

力计算模型主要基于 Fabbro 等 [19] 的相关研究工作，在

此基础上推导出了激光脉冲持续阶段（对残余应力影响

最大）的激光冲击压力差分迭代计算方程。根据方程计

算得到的冲击压力将作为载荷施加于有限元网格模型，

使残余应力结果计算更加精确。

根据 Fabbro 等 [19] 的研究，在激光脉冲持续阶段，

考虑激光能量吸收率情况下，激光功率密度 I（t）与冲

击压力 P（t）之间的关系式见式（5）。

书书书

Ａ·Ｉ（ ｔ） ＝ ２α ＋ ３
αＺ

Ｐ２（ ｔ） ＋ ３
αＺ
ｄＰ
ｄｔ ∫

ｔ

０
Ｐｄｕ  （5）

式中，A 为激光能量吸收率；α 为激光诱导等离子体热

能与内能的比；du、dt 为时间微分；Z 为靶板和约束层联

合冲击阻抗。假设激光功率密度恒定，则 dP/dt =0，式
（6）[19] 为目前常用的冲击压力计算公式，其中 I0 为恒定

的激光功率密度。

书书书

Ｐ ＝ αＺ
２α ＋ ３

ＡＩ( )０
１ ／ ２

 （6）

由于式（6）计算出的恒定压力只适合恒定激光强

度的简单情况，对有一定激光脉冲波形的冲击压力计算

存在误差，对后续的有限元仿真模拟结果影响较大。因

此为获得更为准确的冲击压力计算结果，式（5）方程

左右两边对 t 进行微分，可得式（7）。将该非线性微分

方程差分化，得到激光脉冲持续阶段的冲击压力迭代

方程，见式（8）。其中，Ik 为 I（t）的差分点；h 为步长；

P0=0，P1 可根据式（6）进行计算。经过对式（8）中 Pk

的迭代求解可以得到更准确的随时间变化的激光冲击

压力。
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激光器在 t =τ 时关闭后，进入等离子体绝热冷却阶

段。Fabbro 等 [20] 建立了当 t >τ 的绝热冷却阶段压力方

程式（9）。其中，γ为等离子体比热比；τ为激光关断时间。

书书书

Ｐ（ ｔ） ＝ Ｐ（
�

） １ ＋ （γ ＋ １）
�

（ ｔ －
�( )）

－ γ ／ （γ ＋ １）
 （9）

值得注意的是，在计算过程中，不同学者对 Fabbor
压力模型第 1 阶段结束时间即激光关断时间 τ 的取值

是不一样的，Peng 等 [17] 取半激光峰值功率右端时间点

为激光关断时间；胡永祥 [20] 取 0.1 倍激光峰值功率右

端时间点为激光关断时间。本文根据激光和激光设备相

关标准 ISO 11554： 2017，选取 0.1 倍激光峰值功率右端

时间点作为激光关断时间 τ。另外，根据 Fabbor 等 [19] 对

第 2 阶段压力的描述，在激光脉冲结束后，时间 t =15.7τ
时，压力已经降低了一个数量级且等离子体膨胀的厚度

为第 1 阶段结束时的 4 倍 [19]，此时激光诱导等离子体

膨胀对外做功能力已大大下降，因此将 t =15.7τ 作为第

2 阶段的结束。

之后等离子体宏观膨胀为第 3 阶段。在这一阶段，

作用于工件的等离子体压力持续时间长但数值比材料

弹性极限低，然后压力逐渐减小，最终与大气压相平衡。

这个过程的冲量远大于冲击波期间产生的冲量。由于

此阶段的压力值低于材料的弹性极限，未形成冲击压力

在材料中传播，不会对材料造成有效的塑性形变及稳定

残余应力。大多数学者未考虑该阶段压力，现对该阶段

压力不予计算。

激光功率密度 I（t）根据式（2）和（3）确定。靶

板材料为钢，约束层为水，Z =5515494 kg/（m2·s）。
激光能量吸收率 A 取 0.9[20]。α 与等离子体温度等因

素有关 [21]，α 越大，冲击压力越大。Fabbeo 等 [19] 认为 α
通常在 0.3~0.5 范围内 [21]，而胡永祥 [20] 研究中取 α =
0.1。本文保守考虑取 α 为 0.1。根据 1.2 节的激光冲击

强化工艺参数，可计算出相应的冲击压力 – 时间曲线，

如图 5 所示。

图 5　激光冲击强化压力 – 时间曲线

Fig.5　Pressure–time history of the laser shock peening
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图 6　齿根激光冲击强化有限元模型

Fig.6　Finite element model of laser shock peening at tooth root

Fabbro 压力模型为一维的，为了计算激光束垂直

辐照平面区域各点压力值，假设激光能量均匀分布的

平顶激光束垂直辐照平面区域各点压力值相等。由于

一般激光器发射的激光近似为高斯光束，Zhang 等 [22]

认为高斯激光束辐照区域激光冲击压力满足高斯空间

分布，平顶激光束的激光冲击压力与高斯激光束的激

光冲击压力关系见式（10）。K 为高斯激光束光斑中心

处冲击压力与平顶激光束冲击压力的比；P（t）为根

据式（8）和式（9）计算得出的平顶激光光斑中心处的

激光冲击压力；R 为激光光斑半径；r 为各点距入射激

光中心线的距离。Zhang 等 [22] 研究中取 K 值为 1。李

翔等 [23] 通过假设平顶激光和高斯激光在脉冲能量相

同情况下压力做功相同，计算得出 K=1.55。本文 K 值

取 1。

书书书

Ｐ（ ｒ，ｔ） ＝ Ｋ·Ｐ（ ｔ）ｅｘｐ － ｒ
２

２Ｒ( )２  （10）

1.4　齿根激光冲击强化有限元模型

在激光冲击强化过程中，由于冲击力作用时间非

常短，被强化件的应变率非常高。在这种情况下，应变

率对材料造成的影响不可忽视。为了描述高应变率下

材料的力学行为，很多学者提出了不同的模型，包括

Johnson–Cook（J–C）模型、Zerilli–Armstrong（Z–A）

模型和机械阈值应力模型。其中，J–C 模型被广泛应用

于冲击力学行为有限元模拟中，因此，论文的材料本构

模型选取为 J–C 模型。

根据该模型，当 εp 为有效塑性应变时，可由式（11）
计算出流动应力 σ[24]。

书书书
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 （11）

式中，A、B、C、n 和 m 是试验确定的常数；εp 是有效的

塑性应变率；T 是绝对温度；T0 和 Tmelt 分别是 AISI9310
钢的室温和熔点。

综合考虑仿真计算量以及模型有效性，采用了部分

齿轮轮齿模型，如图 6 所示。由于激光冲击强化内部深

处的应力衰减较大，在相应区域设置为固定边界条件。

在齿廓方向，建立一半的单齿模型，设置对称面为对称

边界条件。对仿真结果进行对称处理即可表现两齿之

间齿根处强化后的应力情况。

由于齿轮齿根表面为曲面，且有相邻齿的存在，为

了满足激光轨迹与相邻齿不干涉的条件，实际入射激光

与强化表面之间呈一定角度。由于式（10）压力计算只

适用于高斯激光束垂直入射平面的冲击压力的计算，对

于高斯光束倾斜入射齿根曲面的情况，需要考虑入射角

的影响，对式（10）进行修正。因为实际曲面上激光辐

照区域不同点处激光入射角度不同，为使仿真更接近实

际情况，将齿根冲击区域齿面单元细化，设置单元尺寸

约为光斑半径的 1/5，此时，每个单元面近似为平面。式

（12）即为齿轮齿根激光冲击强化考虑激光入射角的冲

击压力计算公式。其中，γ（i）为冲击区域内编号为 i
的单元面上激光的入射角。根据式（12）计算得出冲击

区域内每个单元面上的冲击压力并在 Abaqus 界面中的

载荷模块进行相应设置。

书书书

Ｐ（ ｒ，ｉ，ｔ） ＝ Ｋ·ｓｉｎ［γ（ ｉ）］Ｐ（ ｔ）ｅｘｐ － ｒ
２

２Ｒ( )２  （12）

考虑到有 3 排不同区域的激光搭接冲击，若采用传

统的仿真求解的策略，即先用显式分析步求解单次冲击

的应力响应，再进行静力分析求解应力稳定状态，这样

往复计算求取最终应力状态的过程十分繁琐。因此，对

多次的冲击过程只进行显式计算 [25–26]，设置材料瑞利

阻尼使材料动能迅速降低 [16]，确定取质量阻尼 α=8e+5
时，对冲击区域应力分布影响较小，又可以有效降低动

能。在激光冲击区域设置沿齿宽方向初始残余应力

为 –262.98 MPa（来源于齿根初始残余应力测量数据）。

冲击仿真计算完成之后，进行整体静力分析，获得稳定

残余应力分布。

显式分析步时间设置关系到分析结果的准确性。

Ding[27] 认为求解时间应该比冲击压力持续时间大两个

数量级，胡永祥 [20] 在边界条件设置为无反射边界条件

后认为应取材料内能稳定、动能趋于 0 的时间作为显式

求解时间。因此在满足求解时间大于冲击压力持续时

间两个数量级基础上，采用胡永祥 [20] 的分析步时间选

择方法，取单次冲击分析步时间为 2e–6 s。

2　结果与讨论

2.1　残余应力计算结果及对比分析

将有限元计算结果对称显示之后可获得图 7（a）
和（b）的 S11 和 S22 方向齿间残余应力分布图，其中坐

固定边界
条件

对称边界
条件

激光搭接
冲击

细分层 14 mm
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标系 X 方向为齿根圆角测量点位的齿廓方向，Y 方向为

齿宽方向。图 7（c）为米塞斯残余应力分布图。由图

7（a）可看出，齿廓方向残余应力在齿宽路径上的分布

在 –400 MPa 左右，此方向表层平均残余应力为 –385.30 
MPa，残余压应力小于图 7（b） 中齿宽方向残余压应力。

这与李晨鹭等 [28] 的针对浅齿轮齿根处激光冲击强化的

仿真和试验结果是相同的。原因之一为齿轮齿根激光

冲击强化处为曲面，激光辐照区域各点齿廓方向与激光

入射方向呈锐角，此方向的能量分布更加分散，而齿宽

方向与激光入射方向垂直，能量分布较为集中。另一方

面齿宽方向有 –262.98 MPa 的初始残余应力。因此齿

宽方向残余压应力绝对值大于齿廓方向残余压应力绝

对值。

表 4 为齿根圆角三点处齿宽方向的仿真残余应力

与实测数据的对比。由于仪器测量点位残余应力数据

实际上是该点位直径 1 mm 以内圆形区域表层的平均

残余应力，因此，表 4 对比的仿真残余应力数据也是提

取该点位直径 1 mm 以内圆形区域表层的残余应力的

平均值，各点位残余应力对比最大相差为 2.92%，仿真

数值中的平均残余应力为齿根去除两端 2 mm 宽度的

激光冲击强化搭接重叠区域的表层残余应力平均值，与

3 点测量值的平均值对比相差 0.15%。证明了仿真模型

的准确性。

图 8 为齿根表层沿齿宽路径强化区域齿宽方向残

余应力曲线与实测数据的对比。图 9 为齿廓和齿宽方

向齿根层深平均残余应力分布曲线。层深平均残余应

力为齿根去除两端 2 mm 宽度的激光冲击强化搭接重

叠区域的该层深残余应力平均值，由图 9 可看出，S11
和 S22 方向残余应力在距表面 0.30 mm 以下分布基本

相同，且残余应力层深约为 0.45 mm（以初始平均残余

应力为临界线）。齿根激光冲击强化表层不同方向残余

应力大小相差较大，而随着层深增加，不同方向残余应

力大小差距减小。

图 8　齿宽路径齿宽方向残余应力分布曲线与实测数据

Fig.8　Comparison of residual stress distribution curve in the tooth 
width direction of tooth width path with measured data
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图 9　齿根层深平均残余应力分布曲线

Fig.9　Distribution curve of average residual stress at the 
path of tooth root layer
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图 7　残余应力分布

Fig.7　Distribution of residual stress

表 4　齿宽方向表层残余应力仿真计算值与实测值对比

Table 4　Comparison of calculated and measured values of surface 
residual stress in the tooth width direction

距端面距离 仿真数值 /MPa 实测数据 /MPa 相差 /%

3 mm –601.93 –584.86 2.92

7 mm –605.23 –608.92 0.61

11 mm –605.52 –615.41 1.61

表层残余应力平均值 –603.97 –603.07 0.15
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（a） 2 J （b） 3 J （c） 4 J

/MPa

（d） 5 J （e） 6 J （f） 7 J （g） 8 J

/MPa

2.2　冲击强化工艺与残余应力关联规律

由于实际齿轮齿根激光冲击强化工艺设计中，单次

激光脉冲能量是改变激光功率密度的重要工艺参数，是

影响冲击压力的重要因素。另外，区别于平面激光冲击

强化，在齿轮齿根曲面上进行激光冲击强化，搭接率和

激光光斑半径因素对残余应力分布的影响较为复杂。

因此在探究关于激光强化工艺与强化性能关联规律的

模拟试验中，选取单次激光脉冲能量、搭接率以及激光

光斑半径 3 个因素，研究其与残余应力之间的关联规

律。

以下所有仿真试验中无初始残余应力，其他工艺参

数保持相同，试验方案如表 5 所示。

2.2.1　激光脉冲能量的影响

不同激光脉冲能量下 S22 方向（齿根方向）残余应

力分布云图如图 10 所示。不同脉冲能量残余应力分布

曲线如图 11 所示。

在 8 J 能量范围内，由图 12 可知，随着激光脉冲能

量增加，齿廓和齿宽方向残余压应力均增大，相对于 5 J
能量残余应力，表层齿宽方向残余压应力平均值分别增

大 –80.1%、–62.5%、–38.0%、0、30.5%、58.8%、85.5%，表层

齿廓方向残余压应力平均值分别增大 –78.0%、–60.6%、

37.7%、0、27.5%、52.5%、76.1%，而能量分别增大–60%、

–40%、–20、0、20%、40%、60%，齿宽和齿廓方向残余压

应力平均值基本随能量线性增大。而齿宽方向残余压

应力平均值均比齿廓方向残余压应力平均值更大，且激

光脉冲能量越大，差别越明显，2 J 脉冲能量下齿廓方向

残余压应力平均值与齿宽方向残余压应力平均值的比

值为 0.96；而 8 J 脉冲能量下其比值为 0.82。在压应力

层深方面，随着能量的增大，两个方向的残余压应力层

深也增大，且齿宽方向残余压应力层深始终比齿廓方向

层深更深。齿宽方向和齿廓方向残余应力分布差异原因

图 10　不同激光脉冲能量下 S22 方向残余应力分布图

Fig.10　Residual stress distribution in S22 direction under different laser shock energy

表 5　激光冲击强化工艺试验表

Table 5　Laser shock peening process test table

试验号 激光脉冲能量 /J 搭接率 / 搭接排数 激光光斑半径 /mm

1 2 0.5/3 1.1

2 3 0.5/3 1.1

3 4 0.5/3 1.1

4 5 0.5/3 1.1

5 6 0.5/3 1.1

6 7 0.5/3 1.1

7 8 0.5/3 1.1

8 5 0.3/3 1.1

9 5 0.4/3 1.1

10 5 0.6/4 1.1

11 5 0.7/4 1.1

12 5 0.8/6 1.1

13 5 0.9/11 1.1

14 5 0.5/3 0.9

15 5 0.5/3 1.0

16 5 0.5/3 1.2

17 5 0.5/3 1.3

18 5 0.5/3 1.4
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主要是激光在齿宽方向的搭接覆盖了整个齿根齿宽，齿

宽方向搭接的长度大于激光在齿廓方向搭接的长度；另

一方面是受曲面和激光入射角的影响，激光辐射在齿根

圆角处时，光斑在曲面上的投影在齿廓方向被“拉长”，齿

廓方向能量分布分散。该方向路径上的功率密度相比齿

宽方向路径上的功率密度稍低。当激光脉冲能量增加，

两个方向路径上的功率密度差值增大，齿宽方向和齿廓

方向的残余应力分布差异更加显著。

2.2.2　激光搭接率的影响

不同搭接率下齿根表层残余应力分布云图如图 13
所示。

由于不同搭接率下齿根强化区域大小应基本保持不

变，因此不同搭接率下的激光搭接排数不相同。由图 14
和 15 可知，在搭接率为 0.3~0.9 的范围内，随着搭接率

的上升，齿廓和齿宽方向表层残余压应力平均值均增

大，且激光搭接造成的表层残余压应力起伏的现象减

缓。相对于搭接率 0.5 的残余应力，表层齿宽方向残

余压应力平均值分别增大 –45.6%、–24.2%、0、4.5%、

46.0%、90.4%、171.1%，表层齿廓方向残余压应力平均

值分别增大 –44.0%、–22.9%、0、7.6%、44.3%、100.0%、

178.6%。而齿宽方向残余压应力平均值均比齿廓方向

残余压应力平均值更大一些。由图 14 可看出，在残余

压应力层深分布方面，残余压应力平均值最大值出现在

表面，随着搭接率的增大，残余压应力平均值先减小后
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图 11　不同脉冲能量残余应力分布曲线 
Fig.11　Residual stress distribution curve for different pulse energies
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增大最后不断减小的趋势更加明显，在距表层 0.38 mm
处的位置出现了次级高残余压应力区。当搭接率大于

0.6 时，次表层残余压应力值为表层平均残余压应力值

的 0.8~1 倍。在压应力层深方面，随着搭接率的增大，

两个方向的残余压应力层深增大，且齿宽方向残余压

图 14　不同搭接率残余应力分布曲线

Fig.14　Residual stress distribution curve for different lap ratios

应力层深始终比齿廓方向层深更深。在搭接率为 0.6
时，两个方向的表层残余压应力平均值与搭接率为 0.5
的对比提升不大，原因在于搭接率为 0.6 而搭接排数

为 4 的情况下强化区域面积比搭接率为 0.5 搭接排

数为 3 的情况下更大；第 4 排的激光搭接位置更靠近

图 13　不同搭接率 S22 方向残余应力分布图

Fig.13　Distribution of residual stress in S22 direction with different lap rates
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（a） 0.9 mm （b） 1.0 mm （c） 1.1 mm （d） 1.2 mm （e） 1.3 mm （f） 1.4 mm 

/MPa

压应力平均值与齿宽方向表层残余压应力平均值的比

值增大，从 0.85 增加至 0.91。相对于光斑半径 1.1 mm
的残余应力，表层齿宽方的向残余压应力平均值分别

增 大 13.7%、11.4%、0、–15.8%、–20.7%、–25.3%，表 层

齿廓方向残余压应力平均值分别增大 11.2%、10.3%、

0、–15.3%、–18.9%、–22.0%。由于齿轮齿根圆角半径为

1.32 mm，为保证激光冲击强化效果，激光光斑半径应小

于齿轮齿根圆角半径。由图 18 可看出，在压应力层深

方面，随着光斑半径的增大，两个方向的残余压应力层

深也增大，且齿宽方向的残余压应力层深始终比齿廓方

向层深更深。

以上仿真试验中，沿齿宽路径的表层齿宽方向残余

应力均呈 U 形分布，在两端边缘处产生较大的残余拉

应力。原因是在两端边缘处齿轮刚度较小，激光搭接冲

击在此处产生较大的变形。在实际激光冲击强化工艺

制定中，可避免在齿根两端位置进行搭接冲击或减小在

齿根两端位置激光冲击强化的脉冲能量以降低齿根两

端处的残余拉应力水平。

3　结论

本文推导出了激光脉冲持续阶段的激光冲击压力

随时间变化的迭代计算公式。建立了齿轮齿根激光冲

击强化 Abaqus 仿真计算模型，残余应力计算结果与试

验测量数据平均值最大相差 2.92%，验证了模型的准确

性。本文通过仿真试验系统地研究了表层及次表层残

余应力分布与激光脉冲能量、搭接率以及光斑半径的关

联规律，主要结论如下。

（1）齿轮齿根激光冲击强化后表层残余压应力平

均值大于次表层残余压应力平均值。搭接率大于 0.6时，

0.38 mm 深处的次表层会出现显著的次高残余压应力。

无初始残余应力情况下，同深度层，齿宽方向残余压应

力平均值大于齿廓方向残余压应力平均值。随着激光

脉冲能量的增加，齿廓和齿宽方向表层残余压应力平均

值之比在减小，但改变搭接率，并不会对齿廓和齿宽方

向表层残余压应力平均值的差异性产生明显影响。

图 16　不同光斑半径 S22 方向残余应力分布 
Fig.16　Residual stress distribution in S22 direction with different spot radii
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图 15　不同搭接率齿宽和齿廓方向表层残余压应力平均值与

残余压应力层深

Fig.15　Average tooth root surface residual stress and residual 
compressive stress layer depth with different overlap rates in 

tooth width and tooth profile directions

齿顶方向，该处激光入射角更大，强化效果较差，使得

计算的强化区域残余压应力平均值较小；在搭接率为

0.9 的情况下，表层残余压应力平均值与残余压应力

层深都有非常大提升，但为保证强化区域面积不变，

搭接排数变为 11 排，需要进行的激光冲击数急剧增

加，强化效率大大下降。但在激光设备输出脉冲能量

受限情况下可以通过提高搭接率以提高引入的残余压

应力。

2.2.3　光斑半径的影响

不同光斑半径下齿根表层残余应力分布云图如图

16 所示。不同光斑半径残余应力分布曲线如图 17 所

示。

在保证激光功率密度和搭接率相同情况下，由图

18 可知，在激光光斑半径为 0.9~1.4 mm 范围内，随着

光斑半径的增大，齿廓和齿宽方向表层残余压应力平均

值均减小。原因是在激光搭接排数为 3 排的情况下，

激光光斑半径的增加使得强化区域面积增大，后 2 排

激光搭接位置向齿顶方向移动，激光入射角增大，冲击

力减小。另外，光斑半径的增大使得齿廓方向表层残余
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（2）在其他因素相同情况下，激光脉冲能量从 2 J
提高至 8 J 或搭接率从 0.3 提高至 0.9，表层残余压应力

平均值和残余压应力层深均增加。但在保证激光功率

密度和搭接率相同情况下，激光光斑半径从 0.9 mm 提

高至 1.4 mm，表层残余压应力平均值会减小，而残余压

应力层深会增加。

（3）提高激光搭接率可以有效降低表层残余应力

分布中的应力起伏现象，提升压应力分布的均匀性。但

过高的搭接率会大幅降低强化工艺效率，实际搭接率

不应超过 0.8。降低齿根两端搭接激光的脉冲能量可

以降低齿根两端的残余拉应力值。为保证齿轮齿根激

光冲击强化效果，激光光斑半径值应小于齿轮齿根圆

角半径。
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