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摘 要：采用芯棒直接挤压对7050和2A97铝合金斜耳片进行孔挤压强化，对比分析了其在孔挤压前后的

疲劳性能，并通过OM、SEM、XRD、TEM及Abaqus软件，研究了两种合金的微观组织、疲劳断口形貌

及残余应力分布。结果表明：孔挤压强化可有效提高两种合金斜耳片的疲劳性能，尤其对2A97斜耳片的

提高效果更加显著，其疲劳循环周次提高幅度可达71.87%。耳片疲劳寿命得以提高的原因是经孔挤压后，

两种耳片孔周围疲劳源的位置由孔内壁表面转移至孔内壁近表面处，疲劳源的数量也明显减少，并且在孔

周围形成了位错胞状结构和残余压应力。2A97合金孔挤压强化效果较好主要是因为孔挤压后产生了较多

处的细小位错环和较大的残余应力，使得其疲劳裂纹萌生和扩展速率的降低幅度较大而产生的。
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飞机上的带孔结构件由于受交变载荷的作用，

易在孔周围出现应力集中，造成疲劳损伤而严重影

响飞机的安全和使用寿命[1−3]，因此，提高带孔件

的疲劳性能具有重要意义。

目前常采用孔挤压强化工艺来提高带孔件的疲

劳性能，该技术可以改善孔周围组织和应力分布情

况，提高带孔件的疲劳寿命，在航空领域得到了广

泛应用[4−5]。研究者们对多种铝合金材料开展了孔

挤压强化研究，如 7A85 合金[6]、 7B04 合金[7]、

7075 合金[8]、2024 合金[9−10]、2124[11]、2297 铝合

金[12]等，主要集中在残余应力分布和微观组织等

方面。

7050铝合金具有强度高、塑性好等优点，已成

为大飞机制造业通用的结构材料[13]；2A97铝锂合

金是我国自主研发的第三代铝合金，与 7×××系铝

合金相比，铝锂合金具有低密度、高比强度、高比

模量等优点，因而作为承力构件和刚度构件而广泛

应用于军事、航空等领域[14]。

本文作者研究了国产7050合金和2A97两种铝

合金斜耳片在孔挤压前后的疲劳性能，对比分析了

两种合金的孔挤压强化效果，拟用 2A97合金替代

7050合金从而达到减轻质量和提高环境适应性的目
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的，此外研究结果也可为飞机上不同部位铝合金耳

片在材料选择、尺寸设计、强化技术选用等方面提

供一定的工艺技术参数和理论基础。

1 实验

实验材料为10 mm厚的7050铝合金和2A97铝

合金，其热处理状态分别为 T7451 和 T84。采用

OLYMPUS GX51光学显微镜观察两种合金的微观

组织，如图1所示；采用EDX4500H铝合金化学元

素分析仪测得的两种合金化学成分如表1所示。

由 图 1 可 以 看 出 ， 7050-T7451 铝 合 金 由

CuMgAl2、Al7Cu2Fe相和杂质相组成，晶界清晰可

见，晶粒尺寸大小不均匀，形状基本为等轴形，部

分晶粒呈现出较大的团聚现象(见图 1(a))；2A97-

T84 铝合金中存在大量的分布均匀的 Al2CuLi(T1)

相，晶粒呈块状且均匀分布，晶界清晰可见(见

图1(b))。

将两种合金按图2的要求进行斜耳片试样的加

工，随后在WDW2010电子万能试验机上采用芯棒

直接挤压的方法进行孔挤压：挤压前先对耳孔内表

面涂抹润滑剂MoS2以降低挤压芯棒工作段与耳孔

内壁的摩擦力，接着将耳片置于与带孔垫圈同轴

处，之后将二者放置于试验机压缩夹具上并插上芯

棒，随后调节设备的横梁直到夹具的上夹头与芯棒

接触为止。最后，压头以 1 mm/min的速度将挤压

芯棒缓慢压入耳片，直到芯棒的工作段完全离开耳

片的耳孔内壁为止。挤压时的过盈量为 5.3%，耳

孔直径为d 19 mm，芯棒工作端的直径为d 20 mm。

室温疲劳试验按 HB 5287—1996 在 Zwick

Amsler 150 HFP 5100疲劳试验机上进行。采用D8

ADVANCE A25 X射线衍射仪和Abaqus有限元模拟

分析软件对孔挤压前后应力分布情况进行模拟。采

用 JEM 2000透射电镜和VEGAⅡ扫描电子显微镜

对试样组织及断口形貌进行观察，其中腐蚀剂为

V(HF):V(HCl):V(HNO3):V(H2O)=1:1.5:2.5:9.5(其中

HF、HCl、HNO3的浓度分别为 40%、36%~38%、

68%(体积分数))。

2 结果与讨论

2.1 S−−N曲线

图3和表2所示分别为两种铝合金斜耳片孔在

挤压前后的S−N曲线和疲劳试验结果。对比曲线可

知：孔挤压后两种铝合金斜耳片的疲劳寿命均得到

了提高，且2A97合金的强化效果更加显著。如表2

所示，当峰值应力为100 MPa时，7050合金斜耳片

孔挤压前后的中值疲劳寿命分别为 38230 周和

42739周，提高幅度为11.8%；而2A97合金斜耳片

孔挤压前后的中值疲劳寿命分别为 76815 周和

132024周，提高幅度达71.87%。

图1 合金的显微组织

Fig. 1 Microstructures of alloys: (a) 7050-T7451 alloy;

(b) 2A97-T84 alloy

表1 合金的化学成分

Table 1 Chemical compositions of alloys
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Alloy

7050

2A97

Mass fraction/%

Zn

5.670

0.500

Mg

1.920

0.500

Cu

1.890

3.800

Mn

0.004

0.300

Fe

0.077

0.060

Si

0.062

0.020

Ti

0.037

0.020

Cr

0.003

−

Zr

0.092

0.100

Li

−
1.400

Be

−
0.002

Al

Bal.

Bal.
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2.2 残余应力测试结果分析

图4所示为孔挤压前后两种铝合金斜耳片的周

向残余应力分布情况。由图4可以看出，经孔挤压

后，两种合金孔壁表层金属均发生了应力重构，形

成了较高的残余压应力，其中7050和2A97合金斜

耳片的最大残余应力值分别是 187.5 MPa和 307.8

MPa，提高幅度分别为 43.75 MPa和 49.1 MPa，位

置由距孔6 mm分别向内延伸至14 mm(见图4(a))和

8 mm处(见图4(b))。图5所示为孔挤压前后两种合

金斜耳片的周向残余应力云图。由图 5可以看出，

挤入端和挤出端均产生了残余压应力，且挤出端的

残余压应力影响区分布更广、残余压应力值更高。

对比两种合金模拟和试验所得的残余应力场可

以得出，残余应力场的分布规律基本一致，但7050

合金和2A97合金的模拟值与试验值的误差分别为

15%和13%，这可能是由于耳片在制备过程中表面

不够平滑，影响了X射线的聚焦精度，或者是由于

在数值模拟分析过程中采取简化步骤等原因，造成

模拟值与测量值之间存在一定的差异。

2.3 微观组织分析

图 6所示为两种合金孔挤压前后的透射组织。

由图6可以看出，孔挤压使孔壁材料的微观组织发

生了改变。孔挤压前，7050 合金是细小的针状 η

(MgZn2)强化相和盘状η′(MgZn2)析出相(见图6(a))，

2A97合金挤压为尺寸较小的呈饼状或块状的 δ′相

图2 斜耳片试样的形状与尺寸

Fig. 2 Shape and size of oblique lug

图3 孔挤压前后两种铝合金斜耳片的S−N曲线

Fig. 3 S−N curves of oblique lugs of alloys before and after extrusion: (a) 7050 alloy; (b) 2A97 alloy

表2 峰值应力为100 MPa合金斜耳片的疲劳性能

Table 2 Fatigue properties of oblique lugs at peak stress of 100 MPa

Alloy

7050

2A97

Peak stress/MPa

100

100

Average fatigue life, N/cycle

Before cold-expansion

38230

76815

After cold-expansion

42739

132024

Increase degree/%

11.8

71.87
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和 T1相未再结晶组织(见图 6(b))。而经孔挤压后，

由于两种合金耳片孔内壁表层金属受到芯棒的挤压

产生了剧烈的塑性变形，晶界发生滑移和扭曲，因

此晶体内部均产生了大量位错并缠结成位错胞状结

构(见图6(c)和6(d))，且在2A97合金中形成了较多

处的细小位错环，此外2A97合金中的球状 δ′相及

针状 T1相的层错能较高[15]，促进共面滑移，引起

位错的增殖，同时使裂纹发生偏析，促进裂纹闭

合，提高了裂纹扩展的抗力。因此，孔挤压后

2A97合金耳片的疲劳寿命提高幅度相比7050合金

大一些。

2.4 疲劳断口形貌

图7所示为两种铝合金斜耳片在孔挤压前后的

宏观断口形貌。由图7可以看出，挤压前后的试样

断口均产生了疲劳裂纹，但疲劳源的位置和数量却

图4 合金挤压前后斜耳片的残余应力分布曲线

Fig. 4 Residual stress distribution curves of oblique lugs of alloys before and after extrusion: (a) 7050 alloy; (b) 2A97 alloy

图5 合金斜耳片挤入端和挤出端的周向残余应力云图

Fig. 5 Circumferential residual stress nephogram of squeeze and extrusion end of alloy oblique lugs: (a) Squeeze at end of

7050 alloy; (b) Squeeze at end of 2A97 alloy; (c) Extrusion at end of 7050 alloy; (d) Extrusion at end of 2A97 alloy
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图6 合金孔挤压前后的透射显微组织

Fig. 6 TEM microstructures of alloys before and after extrusion: (a) 7050 alloy before extrusion; (b) 2A97 alloy before

extrusion; (c) 7050 alloy after extrusion; (d) 2A97 alloy after extrusion

图7 合金孔挤压前后的宏观断口形貌

Fig. 7 Macro-fracture morphologies of alloys before and after extrusion: (a) 7050 alloy before extrusion; (b) 2A97 alloy

before extrusion; (c) 7050 alloy after extrusion; (d) 2A97 alloy after extrusion
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发生了改变：由孔内壁表面转移至孔内壁近表面

处，且数量明显减少(见图 7(c)和 7(d))。这说明孔

壁金属产生了残余压应力，有效抑制孔壁边缘的应

力集中现象，减小孔壁表面裂纹萌生的几率，阻碍

孔壁内侧表面疲劳裂纹的产生，从而改变了裂纹源

的位置和数量[16]。

图8所示为两种铝合金斜耳片在孔挤压前后的

微观断口形貌。由图8可以看出，孔挤压后疲劳条

带变窄(见图8(c)和8(d))，且2A97合金斜耳片的疲

劳辉纹更加细密(见图 8(d))。此外，结合微观组织

可以看出，孔壁表层金属产生了位错胞状结构和残

余应力，阻碍了疲劳裂纹尖端向前扩展，缩短了裂

纹扩展的距离，降低了裂纹扩展的速率，使得疲劳

条带变窄(见图 8(c)和 8(d))，从而提高了耳片的疲

劳寿命。

3 结论

1) 孔挤压工艺可显著提高两种铝合金斜耳片的

疲劳性能，且2A97铝合金斜耳片的强化效果较好，

当峰值应力为100 MPa时，其疲劳循环周次提高幅

度达71.87%。

2) 孔挤压使两种合金耳片孔壁材料的微观组织

发生了改变，挤压后均在晶体内部产生了大量位错

并缠结成位错胞状结构，并在2A97合金中形成了

较多处细小的位错环，同时由于2A97合金中 δ′相

和T1相间的层错能较高，引起位错增殖，使裂纹发

生偏析，促进裂纹闭合，提高了裂纹扩展的抗力，

使得其疲劳寿命提高幅度较大。

3) 两种合金斜耳片均在挤压过程中形成了位错

胞状结构和残余压应力，降低了裂纹尖端应力，阻

碍了裂纹萌生和进一步扩展，疲劳条带变窄，从而

提高了耳片的疲劳性能，且与 7050 合金相比，

2A97合金斜耳片的位错环较多，残余应力值较大，

疲劳辉纹较细密，因此其孔挤压的强化效果更好。
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Effect of hole extrusion on fatigue properties of

different aluminum alloys oblique lugs

LIU Ying-ying, REN Kai-xin, LI Jie-jie, ZHOU Nian

(School of Metallurgical Engineering, Xi’an University of Architecture and Technology, Xi’an 710055, China)

Abstract: The oblique lugs of 7050 aluminum alloy were extruded and 2A97 alloy by mandrel direct extrusion

were investigated, and the fatigue properties of oblique lugs of alloys before and after hole extrusion were

compared and analyzed. Then, the microstructure, fatigue fracture morphology and residual stress distribution of

the two alloys were investigated by OM, SEM, XRD TEM and Abaqus software. The results show that the fatigue

properties of the oblique lugs can be improved effectively by the hole extrusion strengthening, especially for the

2A97 aluminum alloy oblique lugs, and its fatigue cycle are increased by 71.87%, respectively. There are two main

reasons for the increase in fatigue cycles. One reason is that the variation of fatigue source position and number

around the lug hole, they change from the surface of inner wall to near inner wall, and the number of the fatigue

sources is decreased obviously. The other reason is that the dislocation cell structure and residual compressive

stress are formed around the hole during extrusion. In addition, more smaller dislocation loops and larger residual

stress are produced in the 2A97 alloy during extrusion, which makes the initiation and propagation rates of fatigue

crack decrease in some degree. Therefore, the strengthening effect of hole extrusion on the 2A97 alloy is better.

Key words: 7050 aluminum alloy; 2A97 alloy; oblique lugs; hole extrusion; fatigue properties
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