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激光冲击强化铝合金小孔构件的
疲劳寿命研究
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[ 摘要 ]   研究了激光冲击强化对 7050-T7451 铝合金小孔件疲劳寿命和断口形貌的影响。采用 ABAQUS 对峰值

压力 2.7GPa 下小孔构件孔壁与表面上的应力分布进行了研究，并基于仿真结果对试样进行激光冲击强化试验和

疲劳拉伸试验。结果显示，激光双面冲击强化在板料两侧形成一定深度的残余压应力影响层，而在中心形成一定

范围的残余拉应力层，这也是导致疲劳源由孔角向孔壁中心转移的主要原因；在应力水平 165.8MPa、195.0MPa 和

275.4MPa 下，试样的疲劳寿命分别平均可增大 451%、216%、116%；经激光冲击强化后，试样的疲劳源位置由孔角转

移至孔壁内部，且疲劳裂纹扩展区面积明显增大。研究表明，激光冲击强化能明显改善铝合金小孔构件的疲劳性能，

但强化效果随外加载荷的增加逐渐减小。
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7050-T7451 铝合金是一种高强

度铝合金，因其比强度高而广泛应用

于航空制造领域。因此，提高 7050-

T7451 铝合金的抗疲劳性对延长飞

机服役寿命，保证飞机结构的安全性

和可靠性有着重要意义。传统表面

强化技术，如机械喷丸、深滚压、冷扩

展，均只能在材料表面形成很薄的硬

化层，强化效果并不理想 [1-3]。激光

冲击强化（LSP）是利用高功率（GW/

cm2）、短脉冲（ns 级）的激光束诱导

材料表面产生残余压应力的新型表

面改性技术 [4-5]。激光冲击强化参数

可重复性高，加工后材料表面光洁度

好、残余压应力层深度大，故能显著

提高材料的疲劳强度、抗应力腐蚀、

抗磨损性能、抗微动磨损等 [6-9]。

现阶段研究表明，激光冲击强

化能显著改善铝合金的强化效果。

Zhou 等 [10] 研究了不同激光冲击次数

对 6061-T6 铝合金的机械性能和疲

劳断口的影响，结果表明，随着冲击

次数的增加，铝合金的疲劳寿命逐渐

增大，疲劳裂纹源逐渐向材料内部转

移且疲劳条带间距逐渐减小。Zhang

等 [11] 研究了双面激光冲击强化时不

同冲击路径对 7050-T7451 铝合金疲

劳性能的影响，发现 4 条冲击路径的

铝合金试样疲劳寿命高于 2 条冲击

路径的试样，且能更有效地抑制疲劳

裂纹的扩展。Liu 等 [12] 研究了激光

功率密度对 7050-T7451 铝合金圆棒

疲劳寿命的影响，发现过高的功率密

度在圆棒内会产生内部裂纹，从而降

低铝合金的疲劳寿命。Achintha 等 [13]

研究不同激光冲击区域对铝合金疲

劳寿命的影响，结果显示随着激光冲

击范围的增大，铝合金的疲劳寿命先

增大后减小。

本工作的主要目的是研究激光
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冲击强化对 7050-T7451 铝合金疲劳

寿命和断口形貌的影响，讨论经激光

冲击强化后在 3 种应力水平下双联

疲劳试样的寿命变化，并对冲击前后

试样疲劳断口形貌进行分析。

试验与仿真过程

1  试验过程

本 研 究 采 用 7050-T7451 铝 合

金，其化学成分如表 1 所示。为方便

后续的疲劳拉伸，将试样制成如图 1

所示双联狗骨形。用细砂纸打磨试

样待冲击部位，去除横向划痕，以免

拉伸时影响其疲劳寿命。

试验选用江苏大学激光技术研

究所的调 Q 铷玻璃激光器，其波长

为 1064nm，重复频率 5Hz，脉冲宽度

20ns。试验过程中，用 100μm 厚的

铝箔作吸收层，1~2mm 厚的去离子水

作透明约束层。激光冲击强化时，功

率密度为 3.77GW/cm2，搭接率 50%，

双 面 冲 击 2 次（前 后 面 依 次 冲 击 2

次），试验参数选取仿真最优参数。

试样经激光冲击强化后，在图

1 所 示 两 端 钻 Φ2.5mm 的 小 孔，并

用 铰 刀 铰 至 Φ2.6mm。 室 温 下，在

20Hz 疲劳试验机上完成高周疲劳拉

伸试验。试验过程中，保持应力比

R=0.1，分别选取 165.8MPa（低等）、

195.0MPa（中等）、275.4MPa（高等）

3 组应力水平，每组 7 根试样。

应力水平为有孔位置实际面积

上的净应力水平，也即为循环应力的

最大载荷 σmax。

2  仿真过程

采用 ABAQUS 有限元分析软件

对激光冲击强化小孔件残余应力分

布进行研究，用以表征激光冲击强

化效果。仿真所使用材料为 7050-

T7451 铝合金，其材料参数见表 2。

模拟过程中采用 ABAQUS/Explicit

求解动态加载过程，采用 ABAQUS/

Standard 求解静态回复过程，单元类

型则采用主六面体八节点线性缩减

积分单元 C3D8R。激光加载过程中

材料的应变率较高，材料的屈服强度

发生变化，采用 Johnson-Cook 模型

作为本构模型，其简化关系为： 

σy = (A + Bεn)
[
1 +C ln

(
1 + ε

′

•
ε0

)]

� （1）

式中，A 为屈服强度；B 为强化模量；

n 为硬化指数；C 为应变敏感系数；σy

为屈服应力；ε 为塑性应变；ε' 为应变

率；
•
ε0 为参考应变率，取值 1.0s-1。各

参量具体取值见表 3。

激光诱导冲击波加载过程，冲击

波峰值压力与激光功率密度存在以

下关系 [14]：

                P = k
√

I0 � （2）

表1  7050-T7451铝合金化学成分

组分 质量分数 /% 组分 质量分数 /%

Si ≤ 0.12 Cr ≤ 0.04

Fe ≤ 0.15 Zr 0.08~0.15

Cu 2.0~2.6 Zn 5.7~6.7

Mn ≤ 0.10 Ti ≤ 0.06

Mg 1.9~2.6 Al 余量

图1  7050-T7451铝合金试验试样

Fig.1  Experimental specimen of 7050-T7451 aluminum alloy
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图2  激光冲击强化路线图

Fig.2  Sweep path of LSP 

图3  目标路径示意图

Fig.3  Location of target path
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式中，I0 为激光功率密度，k 为修正

系 数，与 吸 收 层 材 料、约 束 层 材 料

以及试验温度等因素有关，一般取

1.0~1.5 ；对于 7050-T7451 铝合金，

通过采用阿尔门试片的试验与仿真

对比，k 取 1.38 较为合适。

在仿真模拟过程中采用板料尺

寸为 28mm×14mm×4mm（长度 ×

宽度 × 厚度），仿真所选峰值压力根

据激光冲击强化试验所取参数结合

式（2）计算得到，为 2.7GPa，其他参

数与试验一致。激光冲击强化路线

如图 2 所示，冲击完成后在中心区域

进行开孔处理，研究的目标路径如图

3 所示。

结果分析与讨论

1  试验结果分析

表 4 给出了小孔构件经激光冲

击强化后在 3 种应力水平下的疲劳

试验结果。从表中可以看到，在低

等应力水平 165.8MPa 下，试样疲劳

寿命均出现较高增益，但增益稳定

性 较 差，试 样 A2 和 A4 的 强 化 端 疲

劳 寿 命 达 到 1000000 都 未 断 裂，最

大 增 益 可 达 877.85%，而 最 低 仅 为

138.44%；在中等应力水平 195.0MPa

下，试样疲劳寿命增益整体起伏不

大，基本稳定在 200% 左右；在高等

应力水平 275.4MPa 下，试样疲劳寿

命增益总体上较低，只有 C1 的增益

在 255.50%，其他均只在 100% 左右，

但所有试样未出现负增益。

按 表 4 中 的 数 据，参 考 HB/Z 

112-1986《材料疲劳试样统计分析

方法》，根据成对对比分析方法计算

可以得到：在置信度 95% 的条件下，

当应力水平为 165.8MPa 时，强化端

中值疲劳寿命是非强化端中值疲劳

寿 命 的 2.9~8.1 倍；当 应 力 水 平 为

195.0MPa 时，强化端中值疲劳寿命

是非强化端中值疲劳寿命的 2.3 ～

3.7 倍；在 275.4MPa 的应力水平下，

强化端中值疲劳寿命是非强化端中

值疲劳寿命的 1.0~8.1 倍。
图4  不同应力水平下强化端与未强化端的循环次数

Fig.4  Cycle number of untreated and LSP under different stress levels

10000                                  100000                                1000000

350

300

250

200

150

100

循环次数 N

未处理
LSP

应
力

水
平

σ 
/M

Pa

表4  疲劳试验结果

试样编号 应力水平 /MPa
未强化端
次数 N1

强化端
次数 N2

疲劳寿命
增益

A1 165.8 79906 423979 430.6%

A2 165.8 211975 ＞ 1000000 371.75%

A3 165.8 396748 969534 144.37%

A4 165.8 194245 ＞ 1000000 414.81%

A5 165.8 196307 468075 138.44%

A6 165.8 86689 847690 877.85%

A7 165.8 115238 1014430 780.29%

B1 195.0 64083 239934 274.41%

B2 195.0 74059 198928 168.61%

B3 195.0 62456 168807 170.28%

B4 195.0 82331 255778 210.67%

B5 195.0 76722 218675 185.02%

B6 195.0 71724 203929 184.32%

B7 195.0 58788 247840 321.58%

C1 275.4 13299 27086 103.67%

C2 275.4 14145 29280 107.00%

C3 275.4 13026 22573 73.29%

C4 275.4 14398 24534 70.40%

C5 275.4 14860 33438 125.02%

C6 275.4 13850 49237 255.50%

C7 275.4 12023 21391 77.92%

表2  7050-T7451铝合金材料参数

材料 密度 /（kg·m-3） 弹性模量 /GPa 泊松比 屈服强度 /MPa

7050-T7451 2830 69 0.33 441

表3  7050-T7451 Johnson-Cook模型参数

材料 A/GPa B/GPa n C

7050-T7451 0.441 0.177 0.33 0.02
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根 据 表 4 中 的 数 据，对 3 种 应

力水平下的疲劳寿命进行线性拟

合，得到对应的 σ-N 曲线，如图 4 所

示。试验结果表明，对 7050-T7451

铝合金小孔试件，当最大载荷 σmax 在

165.8MPa 时，激光双面迭加冲击处

理后，试件的疲劳寿命与未经冲击处

理的情况相比，疲劳寿命平均可提高

4.51 倍；当最大载荷 σmax 在 195MPa

时，疲劳寿命平均可提高 2.16 倍；当

最大载荷 σmax 在 275.4MPa 时，疲劳

寿命平均可提高 1.16 倍。还可以看

到，两条直线的斜率并不相同，随着

外加载荷的增大，激光冲击强化的效

果明显减弱，且幅度越来越大。

2  仿真结果与分析

图 5 分别给出峰值压力 2.7GPa

下小孔构件孔壁路径与表面路径上

的残余应力分布情况。从图 5（a）

可以看到，板件经激光双面冲击强化

后在两侧形成一定深度的残余压应

力影响层，深度可达 1.55mm，而在孔

壁中心形成一定的残余拉应力层与

之平衡。整条路径上残余压应力最

大值位于孔角处，达到 441MPa。从

图 5（b）表面路径来看，在冲击范围

内基本均为残余压应力，且随离小孔

中心距离的增加逐渐减小，尤其在

冲击区域边缘残余压应力急剧减小；

在冲击范围外基本为拉应力，且随着

小孔中心距离的增加逐渐增大。

3  疲劳断口SEM形貌分析

图 6 为未冲击端的疲劳断口形

貌，图 7~9 分别为 3 种不同应力水平

下冲击端的断口形貌。可以看到，在

高频拉伸载荷下，大多数金属材料都

会经历裂纹萌生、裂纹扩展和瞬间断

裂 3 个阶段，各图中小图分别为各断

口 3 个阶段的局部形貌。断口上各

阶段的不同微观形貌不仅反映了试

样逐渐失效的过程 [15]，也能体现材

料内部残余应力分布及外部载荷变

化状况。

从图 6 可以看到，对于未强化

端，由于几何形状与横截面积的突

变，孔角处往往会产生较大的应力

集中，因此试样未强化端的疲劳裂

纹主要萌生于孔角。断口疲劳扩展

区上扩展纹路呈典型的河流状花

纹，由孔角疲劳源处辐射式向材料

内部延伸，最终形成扇形状扩展面。

从局部形貌可以看到，断口稳定扩

展区主要特征为疲劳条纹，而瞬断

区则主要为韧窝特征。从图 7~9 可

以看到，经过激光冲击强化后，虽然

3 个阶段的形貌特征与未冲击端一

致，但明显疲劳裂纹源由孔角向孔

壁内部转移，而且可清楚地看到裂

纹萌生于试件孔壁中心及其附近区

域，这是因为激光冲击处理使有应

力集中的孔角薄弱区得到强化，疲

劳源从薄弱的孔角移向其他可能较

弱位置，这有利于构件的疲劳裂纹

萌生寿命。前文仿真分析如图 5（a）

孔壁应力分布所示，经激光冲击强

化后孔角处为残余压应力，而孔壁

中心为拉应力，是疲劳薄弱区，这也

印证了断口上裂纹源的转移现象。

图5  峰值压力2.7GPa下的残余应力分布

Fig.5  Residual stress distribution under 2.7GPa
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图6  未冲击端疲劳断口形貌

Fig.6  Macroscopic morphology of the fatigue fracture of untreated side
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此时裂纹扩展的方向性、规律性较

强，由于没有其他裂纹源的干扰，整

个疲劳扩展面显得较为光滑、平坦。

另外，与图 6 相比，强化端断口的疲

劳裂纹扩展面积明显大于未强化端

断口的扩展面积。对比冲击前后瞬

断区形貌可发现，强化端瞬断区韧

窝尺寸较未强化端大。激光冲击强

化能阻碍微孔的相连，使得韧窝直

径 更 大、深 度 更 深，而 这 也 意 味 着

更好的塑性变形 [16]。可见，激光冲

击强化能有效提高材料的韧性，在

断口上表现为瞬断区韧窝尺寸的增

大。

特别地，可以看到图 9 中孔壁上

存在多个疲劳源，这是由于在高应力

水平下，试样孔壁中心的拉应力区范

围急剧增大，增大了裂纹萌生的概

率，致使疲劳源在多点产生。众所周

知，激光冲击强化从微观上是一个内

部粗大晶粒逐渐细化的过程 [17]，而

晶粒的细化可显著增大材料对裂纹

的闭合作用，延迟裂纹的萌生 [18] ；从

宏观上，这一过程也导致了表层材料

体积的压缩减小，并增大了其强度、

硬度，降低了裂纹的扩展速率。故从

图 7~9 中可以看出，经激光冲击强化

后，材料断口表层的裂纹扩展明显受

阻，更多是向中心区域延伸。

结束语

本 文 研 究 了 激 光 冲 击 强 化 对

7050-T7451 铝合金小孔件疲劳性能

和断口形貌的影响，从中可得出以下

重要结论：

（1）材料表面残余压应力随峰

值压力的增加先增大然后趋于饱和，

小孔构件最大残余压应力位于孔角

处；随着峰值压力的增加，孔壁路径

上的应力峰值由拉应力逐渐变为压

应力，均呈增大趋势；构件表面冲击

区与未冲击区的残余应力分布具有

很大相关性，冲击区的残余压应力与

未冲击区的残余拉应力相互平衡。

（2）与未冲击试样相比，经激光

冲击强化后试样疲劳寿命明显提高，

在应力水平 165.8MPa、195.0MPa 和

275.4MPa 下，试样的疲劳寿命分别

平 均 可 增 大 451%、216%、116%，说

明在激光冲击强化效果会随外加载

荷的增大而减小。

（3）经激光冲击强化后，试样的

疲劳源位置由孔角转移至孔壁内部，

疲劳裂纹扩展区面积明显增大，强化

端瞬断区韧窝尺寸增大，材料疲劳性

能得到明显改善。
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Research on Fatigue Life of Aluminum Alloy With Fastener Hole by 
Laser Shock Processing

ZHAO Yong1, JIANG Yinfang2, PENG Taotao2, WAN Quanhong1

( 1. AVIC Chengdu Aircraft Design & Research Institute, Chengdu 610000, China；
2. School of Mechanical Engineering, Jiangsu University, Zhenjiang 212013, China )

[ABSTRACT]  The effect on fatigue life and fracture morphology of 7050-T7451 aluminum alloy hole by laser shock 
processing (LSP) was investigated. ABAQUS was used to study the stress distribution of hole wall path and surface path 
of the hole under different peak pressures. The LSP test and the fatigue tensile test were carried out based on the simulation 
results. The results show that laser double-sided shock processing on the sides of the sheet forms a depth of residual com-
pressive stress layer, and in the center forms a range of residual tensile stress layer, which is also the main reason for the 
transfer of fatigue source froms the hole angle to center of the hole wall. Under the stress level of 165.8MPa, 195.0MPa and 
275.4MPa, the fatigue life of the samples increased by 451%, 216% and 116% respectively. After LSP, the fatigue source 
position of the sample is transferred from the hole angle to the inside of the pore wall, and the area of fatigue crack area is 
obviously increased. The research show that LSP can obviously improve the fatigue properties of the aluminum alloy with 
fastener hole, but the strengthening effect decreases with the increase of the external load.
Keywords:  Laser shock processing; Hole piece; 7050-T7451; Stress level; Fatigue
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