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7050航空铝合金结构材料激光冲击
强化处理研究

王声波, 范  勇, 吴鸿兴, 郭大浩, 戴宇生

(中国科学技术大学强激光技术研究所, 安徽 合肥 230026)

摘要  用自行研制的激光冲击强化处理( LSP)装置对两种重要航空铝合金结构材料 7050T7451, 7050T7452 冲击强化

试验 ,进行了疲劳寿命对比试验。给出了反映疲劳应力水平与结构件寿命对应关系的 Rm-N 曲线。结果表明, 在

6713 MPa 的加载应力水平下, 激光冲击处理后 7050T7451 结构材料的疲劳寿命提高到未经处理的 435% , 而

7050T7452 在 8114 MPa 的应力水平下提高到 518%。并对试件进行了激光冲击处理机理的研究,结果显示试件表面

具有较大的残余压应力和较高的位错密度。
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Research of Strengthening 7050 Aerial Aluminum Alloy Structural

Material with Laser Shock Processing
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( Institute of H igh Power Laser T echnology , USTC , Hef ei, Anhui 230026, China)

Abstract  Strengthening the important aerial aluminum alloy material, 7050T7451, 7050T7452 by laser shock processing ( LSP)

technique with the home made device. Testing the fatigue life. Rm-N curves which show the relation of fatigue stress level and

fatigue life of material were given, the result showing, after LSP, fatigue life of 7050T7451 increases to 435% of non LSP sample

under 6713 MPa stress level, fatigue life of 7050T7452 increases to 518% of non LSP sample under 8114 stress level. Also

researching the mechanism of LSP on 7050 aerial A-alloy, the result shows the surface of the test piece has biggish residual

compressive stress, and biggish internal dislocation density.
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1  引  言

  随着激光技术的发展, 利用激光对材料进行改

性处理从而提高、改善材料本身性能越来越受到重

视[ 1, 2]。利用激光冲击波对航空材料进行强化处理

就是其中很重要的一个研究领域。

激光冲击强化技术( LSP)是一种新型的材料表

面改性处理技术,它利用高功率脉冲激光与材料相

互作用过程中产生的高压冲击应力波, 使冲击后的

材料具有残余压应力和高的位错密度, 从而大大提

高材料的表面硬度和抗疲劳寿命
[ 3~ 5]

。7050T7451,

7050T7452作为两种重要的航空铝合金结构材料,对

其进行激光冲击处理研究以有效提高其抗疲劳寿命

具有非常重要的意义。

我们利用激光冲击处理技术对上述两种材料进

行了强化处理,得到了反映疲劳应力水平与寿命对

应关系的 Rm-N 曲线, 明显提高了材料的抗疲劳寿

命,获得了较高的表面残余压应力和显著的位错结

构。



2  实验装置

  实验采用中国科学技术大学强激光技术研究所
研制的激光冲击强化处理装置进行。整个装置由高

功率激光系统,激光电源系统, 激光能源系统(储能

电容器系统)和导光臂与激光冲击头系统四个主要

部分组成。整个装置的主要性能指标为: 中心波长

为1054 nm;输出光束发散度为 H [ 117mrad; 激光脉
冲宽度为 FWHM [ 25 ns;输出稳定度为脉冲能量起

伏 [ ? 4%, 脉冲功率起伏 [ ? 5% ;激光脉冲能量与

峰值功率为脉冲能量\25 J, 峰值功率\1 @ 109 W;

系统自发辐射放大( ASE)能量U 15 mJ。

装置输出的激光束脉宽为 20 ns左右,峰值功率

为GW量级( ~ 109W)。整个实验装置由激光系统、

试件和夹具等组成。为了保护试件不受热损伤并且

增强冲击强化的效果, 在试件表面覆有黑色涂层和

K9玻璃约束层
[ 6~ 8]

,然后进行激光冲击实验。整个

实验系统的光路如图 1所示。

图 1 激光冲击强化实验光路结构示意图

Fig . 1 Device structure view of laser shock

processing experiment

图 2 双联试件

Fig. 2 Duplex test piece

为了有效测试激光冲击强化对航空铝合金材料

性能的改善, 加工了 7050T7451(板材)和 7050T7452

(锻件)两种试件。试件采用双联形式 (如图 2 所

示) , 其中,疲劳孔的孔径为 < 215 mm。

3  实验结果

  对这两种试件进行了激光冲击强化处理,并在

不同加载应力水平下对其冲击强化提高抗疲劳寿命

的效果进行测试分析。对疲劳强度的测试用 Instron

1332型材料试验机,实验结果如下。

311  7050T7451试件

7050T7451试件是航空铝合金板材试件,厚度为

D= 5 mm,用前述激光系统以 P = 116~ 210 GW/ cm2

的激光冲击功率密度对其进行双面、各两次叠加冲

击处理。在等幅谱条件下,对试件的疲劳寿命进行

测试,基本测试条件如下: Pmax = 13157 kN, P min =

1136 kN, f = 15 Hz, 得到加载平均应力水平 Rm
(MPa)与疲劳寿命 N (试件断裂时的循环数) 之间的

关系( Rm-N ) 如表 1及图 3所示。

为有效表现激光冲击强化对材料疲劳寿命的改

善, 采用 Rm-N 曲线 (平均应力-断裂时循环数) ,

它反映了疲劳应力水平与寿命之间的对应关系,

图 3 实验结果的 Rm-N 曲线

Fig. 3 Represent the experiment result with Rm-N curve

表 1 7050T7451在不同加载水平下等幅拉-拉疲劳实验结果

Table 1 Pul-l pull experiment result of 7050T7451 under the condition of constant equation stress

Rm /MPa 1061 6 961 6 8114 6713
Fatigue life of unprocessed area N a ( circle numbers) 33533 49867 101210 16370

Fatigue life of processed area N b ( circle numbers) 58567 107267 264950 > 699900

N b/ N a 1175 21 15 3122 > 4135

是估算结构件疲劳寿命的基本数据。Rm-N 曲线在双

对数坐标系里近似为一条直线(N 在 104~ 106 循环

次数范围内) ,其数学表达式为: lgN = A + B lgRm,

式中 A 和B 都为数据拟合系数,由最小二乘法拟合
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得到。Rm-N 曲线是判断/无损伤0载荷的依据, 也是

等损伤折算的数据依据。

实验结果表明, 对 7050T7451试件, 当平均加载

应力值 Rm 在 10616~ 6713 MPa之间变化时,经激光

冲击处理后试件疲劳寿命值与未经激光冲击处理试

件疲劳寿命的比值并非一个常数,而是会随着加载

平均应力水平的不同而变化。其中在 6713 MPa 时
经激光冲击处理后试件疲劳寿命提高到未经激光冲

击处理试件疲劳寿命的 435%以上。

312  7050T7452试件

7050T7452试件是航空铝合金锻件试件,厚度为

D= 5 mm, 用前述激光冲击强化处理系统以 P = 118
~ 210 GW/ cm

2
的激光冲击功率密度对其进行双面、

各两次叠加冲击处理。在等幅谱条件下, 对试件的

疲劳寿命进行测试, 基本测试条件如下: P max =

12132 kN, Pmin = 1123 kN, f = 15 Hz,对加载水平与

疲劳寿命之间的关系 ( Rm-N ) 所取得的实验结果如

表 2所示。

表 2 7050T7452在不同加载水平下等幅拉-拉疲劳实验结果

Table 2 Pul-l pull experiment result of 7050T7452 under the condition of constant equation stress

Rm /MPa 9619 8114
Fatigue life of unprocessed area N a ( circle numbers) 40600 86400

Fatigue life of processed area N b ( circle numbers) 113500 447800

N b/ N a 2180 5118

  实验结果表明, 对 7050T7452 试件, 当平均加载

应力值 Rm在9619~ 8114MPa 之间变化时,经激光冲

击处理后试件疲劳寿命值与未经激光冲击处理试件

疲劳寿命的比值与 7050T7451类似, 都随加载应力

水平的不同而变化, 其中在 8114 MPa时经激光冲击
处理后试件疲劳寿命提高到未经激光冲击处理试件

疲劳寿命的518%以上。

4  抗疲劳寿命机理的研究

  为更好地研究激光冲击强化处理对航空铝合金

材料性能的改善,揭示激光冲击处理提高材料抗疲

劳寿命的机理, 对经过激光冲击强化处理后的

7050T7451, 7050T7452试件冲击区的残余压应力和

表层组织结构进行了研究。

4. 1  残余压应力

经过激光冲击处理后材料表面的残余压应力对

材料的疲劳性能的提高具有极大意义, 因为在循环

负载下,其叠加在外部的正值应力起到抵消作用, 从

而减小了有效局部负载。

对经过前述参数的激光冲击强化处理后试件的

残余压应力进行研究。测试采用美国的 AST X-ray

stress analysis进行。获得如下结果: 对未经激光冲

击强化处理的材料基体 7050T7451和 7050T7452 的

表面残余压应力分别为- 819 MPa和 615 MPa; 经过
双面各两次叠加激光冲击处理的 7050T7451 和

7050T7452表面残余压应力分别达到- 22619MPa 和
- 23716 MPa, 都较未经激光冲击处理有极为明显的

提高。

412  表层组织结构

为进一步研究经过激光冲击强化处理后这两种

材料显微结构的改变, 对 7050T7451, 7050T7452进行

了位错密度的测量研究。位错密度的测量是采用透

射式扫描电镜在 50000倍放大下对位错结构进行观

察测量,结果如图 4和图 5所示。

图 4 对试件 7050T7451的测试结果

( a) T7451基体未冲击; ( b) T7451激光两次叠加冲击

Fig. 4 Experiment result of 7050T7451

( a) T7451 parent material; (b) T7451 processed by twice LSP
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图 5 对试件 7050T7452 的测试结果

( a) T7452基体未冲击; (b) T7452激光两次叠加冲击

Fig. 5 Experiment result of 7050T7452

( a) T7452 parent material; ( b) T7452 processed by twice LSP

测量结果表明, 7050T7451, 7050T7452两种试件

经激光冲击处理后,冲击区的位错密度与未经激光

冲击处理区的位错密度相比, 都有了极为显著的提

高。

通过残余压应力和表层组织结构的研究结果可

见,通过激光冲击处理,材料的表面残余压应力与位

错密度均得到极为显著的提高。这意味着通过激光

冲击处理,材料的内部显微结构得到了改善, 与我们

前述的疲劳寿命研究结果相吻合,证明了激光冲击

处理使这种重要航空材料的疲劳寿命有很大的提

高。

5  结  论

  利用激光冲击强化处理技术可以非常明显地增
加 7050航空铝合金结构材料的位错密度,并使试件

表面获得较大的残余压应力,从而显著提高材料的

抗疲劳寿命等性能。
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