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芯棒直接孔挤压强化 7050 铝合金疲劳性能研究
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摘 要：为了探究实心芯棒、开缝芯棒 2 种芯棒直接孔挤压强化方法对 7050 铝合金疲劳性能的影响，建立了芯棒直接孔

挤压强化 7050 铝合金三维有限元仿真模型，开展了芯棒直接孔挤压强化试验，对比分析了未挤压强化、芯棒直接孔挤压

强化试样的孔壁应力、疲劳性能。结果表明：芯棒直接孔挤压强化试样铰削加工前后，孔壁最大残余压应力差值小于 20 MPa；

芯棒直接孔挤压强化后试样孔壁形成的残余压应力能够抵消部分受载过程中产生的拉应力；实心芯棒孔挤压强化试样的中

值疲劳寿命是未挤压强化试样的 1.46 倍，开缝芯棒孔挤压强化试样的中值疲劳寿命是未挤压强化试样的 1.52 倍；芯棒直

接孔挤压强化减小了疲劳源数量，缩小了疲劳裂纹扩展区的疲劳辉纹间距，提高了试样的疲劳寿命。
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飞机结构中多数零件通过在装配孔中安装紧固件

进行连接，由于装配孔的存在使材料不连续，受到外

加交变载荷作用时，装配孔孔边易于产生应力集中，

萌生疲劳裂纹、增大疲劳裂纹扩展速率，易于发生疲

劳损伤，严重影响飞机的安全性能和服役寿命[1-4]。因

此，需要提高带孔试样的疲劳强度，延缓疲劳裂纹萌

生，降低疲劳裂纹扩展速率。现有的抗疲劳强化技术

包括喷丸[5]、激光冲击强化[6]、孔挤压强化[7-10]等，用

于提高试样的疲劳性能。其中，孔挤压强化技术具有

结构简单、操作方便、效果显著等特点，在航空领域

已得到广泛应用[11-15]。

芯棒直接孔挤压强化是孔挤压强化技术中简单有

效的工艺之一，孔挤压强化过程中挤压芯棒与试样孔壁

直接接触，挤压量全部作用于孔壁，孔挤压强化后孔壁

形成有益的残余压应力[16-18]，通过开展疲劳试验，孔挤

压强化试样的疲劳寿命大于未挤压强化试样，表明芯棒

直接孔挤压强化工艺能够提高试样的疲劳寿命[19-21]。

芯棒直接孔挤压强化分为实心芯棒孔挤压强化、

开缝芯棒孔挤压强化，国内外学者主要对实心芯棒挤

压强化进行研究，然而实心芯棒工作环直径大于试样

初孔直径，导致实心芯棒不能从芯棒工作环部位（前

锥段、工作环、后锥段）穿过试样，采用实心芯棒对

试样进行孔挤压强化存在局限性。本研究提出的开缝

芯棒孔挤压强化工艺，能够解决实心芯棒孔挤压强化

存在的问题，但相同孔挤压强化条件下，实心芯棒、

开缝芯棒孔挤压强化对 7050 铝合金疲劳性能的影响

不清楚。为此，本工作研究芯棒直接孔挤压强化工艺，

建立相同孔挤压强化条件的实心芯棒、开缝芯棒孔挤

压强化 7050 铝合金三维有限元仿真分析模型，探究孔

挤压强化方法、铰削加工对试样孔壁残余应力的影响，

分析受载试样孔壁应力分布，开展芯棒直接孔挤压强

化 7050 铝合金试验，对比分析实心芯棒、开缝芯棒孔

挤压强化后孔壁应力和疲劳性能（疲劳寿命、断口形

貌），旨在探明实心芯棒、开缝芯棒孔挤压强化对 7050
铝合金疲劳性能的影响。

1 芯棒直接孔挤压强化工艺

实心芯棒孔挤压强化过程，如图 1 所示。实心芯

棒的工作环直径大于试样初孔直径，导致实心芯棒不

能从芯棒工作环部位穿过试样，而实心芯棒连接段直径小

于试样初孔直径，从实心芯棒连接段安装试样（图 1a），
将试样放置于实心芯棒导向段（图 1b），完成试样安

装。匀速拉出实心芯棒，孔壁材料受到挤压力作用发

生弹塑性变形，实现试样孔挤压强化。

开缝芯棒孔挤压强化过程，如图 2 所示。开缝芯

棒的工作环直径大于试样初孔直径，但开缝芯棒工作

环部位存在开缝，试样孔挤压强化前，对开缝芯棒工

作环部位施加力，开缝芯棒工作环部位的开缝发生收
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缩，使开缝芯棒工作环直径小于试样初孔直径，开缝

芯棒能够从芯棒工作环部位穿过试样（图 2a），且开

缝芯棒工作环不对试样孔壁进行挤压强化，试样放置

于开缝芯棒导向段（图 2b）。随后，在开缝芯棒中插

入支撑棒（图 2c），开缝芯棒工作环无法收缩，匀速

拉出插入支撑棒的开缝芯棒，试样完成孔挤压强化。

2 芯棒直接孔挤压强化有限元模型

芯棒直接孔挤压强化三维有限元仿真模型中试样

尺寸为：200 mm×40 mm×4 mm，初孔直径为 12.36 mm，

相对挤压量为 3%，实心芯棒和开缝芯棒的工作环直

径为 12.73 mm，开缝芯棒的开缝数量为 4、开缝宽度

为 1.6 mm。实心芯棒、开缝芯棒、试样材料的力学性

能参数，如表 1 所示。芯棒直接孔挤压强化过程中实

心芯棒和开缝芯棒工作环部位变形小，有限元模型中

将其设置为离散刚体。利用 ABAQUS 中的 C3D8R 六

面体缩减积分单元对试样、支撑棒、实心芯棒、开缝

芯棒划分网格，芯棒直接孔挤压强化三维有限元仿真

模型及网格划分，如图 3 所示。试样 4 个侧面施加固

定约束，孔壁附近不设置约束，实心芯棒和开缝芯棒

施加 Z方向的位移，设置实心芯棒和开缝芯棒与试样

孔壁之间的摩擦系数为 0.1。

3 实 验

芯棒直接孔挤压强化的试验材料为 7050 铝合金，

其力学性能见表 1，其化学成分见表 2。试样按照图

4a 进行加工，7050 铝合金试样，如图 4b 所示。

采用芯棒直接孔挤压强化方法对 7050 铝合金试

样进行试验（图 5），试验中试样分为 3 组：一组为未

挤压强化试样；一组为实心芯棒孔挤压强化试样；一

图 1 实心芯棒孔挤压强化过程

Fig.1 Hole expansion strengthening process of solid mandrel: (a) mounting specimen and (b) specimen placed in the solid mandrel guide

section

图 2 开缝芯棒孔挤压强化过程

Fig.2 Hole expansion strengthening process of split mandrel: (a) mounting specimen, (b) specimen placed in the split mandrel guide

section, and (c) mounting support rod
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表 1 7075 铝合金力学性能参数

Table 1 Mechanical properties of 7075 aluminum alloy

Type Material Young’s modules, E/GPa Poisson’s ration, μ Yield strength,
σy/MPa

Ultimate strength,
σb/MPa

Elongation,
δ/%

Solid mandrel W6Mo5Cr4V2 218 0.13 - 3500 -
Split mandrel W6Mo5Cr4V2 218 0.13 - 3500 -

7050 aluminum alloy 7050-T7451 70.3 0.33 455 510 10

图 3 芯棒直接孔挤压强化三维有限元仿真模型及网格划分

Fig.3 Three-dimensional finite element simulation model and meshing of mandrel direct hole expansion strengthening: (a) solid mandrel

and (b) split mandrel

表 2 7050 铝合金化学成分

Table 2 Chemical composition of 7050 aluminum alloy (ω/%)

Mg Zn Cu Fe Si Ti Cr Zr Mn Al

1.9-2.6 5.7-6.7 2.0-2.6 0.15 0.12 0.06 0.04 0.08-0.15 0.1 Bal.

图 4 7050 铝合金试样

Fig.4 7050 aluminum alloy specimen: (a) two dimensional

drawing and (b) physical object

组为开缝芯棒孔挤压强化试样，每组 5 个试样。芯棒

直接孔挤压强化前，采用超声波清洗机清洗 7050 铝合

金试样、实心芯棒和开缝芯棒，放置在干燥箱中干燥。

在试样孔壁，实心芯棒和开缝芯棒的前锥段、工作环、

后锥段等位置涂抹一层 MoS2 干膜润滑剂。采用

CMT7504 微机控制电子万能试验机，开展实心芯棒孔

挤压强化 7050 铝合金试验（图 5a）和开缝数量为 4、
开缝宽度为 1.6 mm 的开缝芯棒孔挤压强化 7050 铝合

金试验（图 5b）。芯棒直接孔挤压强化过程中，挤压

速度为 10 mm/min。
在立式铣床上使用 6 刃直齿铰刀，转速为 100

r/min，进给量为 0.15 mm/r，对芯棒直接孔挤压强化

后的试样进行铰削加工。

采用μ-X360s 型 X 射线残余应力分析仪，测量芯

棒直接孔挤压强化后试样孔壁挤入端的残余应力分布，

测试条件为 Cu Kα靶材。为了防止光斑距试样孔壁较

近引起部分光线脱离试样，测量点选取距孔壁 1 mm，

沿测量方向选取 5 个点，点与点之间的距离为 1 mm
（图 6）。

采用 SAMST 电液伺服液压试验机，设置应力水

平为 0.7σb，应力比为 0.1，频率为 20 Hz，加载方式为

轴向恒幅正弦波加载，在室温条件下开展实心芯棒、

开缝芯棒孔挤压强化试样的疲劳试验。记录疲劳试样

断裂时的应力循环次数，即疲劳寿命。由于疲劳寿命

存在分散性，为了减小分散性对 7050 铝合金疲劳性能

的影响，相同试验条件下实心芯棒、开缝芯棒孔挤压

强化试样的疲劳试验进行 5 次重复试验。采用航空工

业部标准 -材料疲劳试验统计分析方法（HB/Z112-
1986），计算试样的中值疲劳寿命估计量

^
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图 5 芯棒直接孔挤压强化试验

Fig.5 Direct hole expansion strengthening test for mandrel: (a) solid mandrel and (b) split mandrel

图 6 残余应力测量点

Fig.6 Residual stress measurement point

式扫描电子显微镜，观察未挤压强化、芯棒直接孔挤

压强化疲劳试样的断口形貌。

4 结果与讨论

4.1 仿真结果验证

芯棒直接孔挤压强化过程中，挤压芯棒与试样孔

壁直接接触，孔壁受到挤压力作用发生弹塑性变形，

挤压强化后孔壁形成沿试样孔壁径向、轴向、切向等

3 个方向的残余应力，试样承受交变载荷作用下，孔

壁切向残余应力对试样疲劳性能影响最大。因此，本

研究针对芯棒直接挤压强化后试样孔壁挤入端、中间

层、挤出端等位置切向方向的残余应力进行研究，即

S11 方向。

为了验证建立的芯棒直接孔挤压强化三维有限元

仿真模型准确可靠，选取开缝芯棒孔挤压强化后的试

样，采用μ-X360s 型 X 射线残余应力分析仪，测量芯

棒直接孔挤压强化试样孔壁挤入端残余应力，将试验

数据与有限元仿真结果进行比较。残余应力对比结果，

如图 7 所示。测量试样孔壁残余应力时，按照试验方

法描述选取测量点。对比分析孔壁残余应力的试验数

据与仿真结果，发现 2 种形式获得的残余应力变化趋

势相似，试验数据与仿真结果的最大误差小于 15%，

说明建立的芯棒直接孔挤压强化三维有限元仿真模型

具有较好的仿真精度。

图 7 芯棒直接孔挤压强化试样孔壁挤入端残余应力仿真结果

与试验数据对比

Fig.7 Comparison between simulation results and test results of

residual stress at the inlet area of the hole wall of mandrel

direct hole expansion strengthened specimen

4.2 孔壁应力

4.2.1 残余应力
芯棒直接孔挤压强化试样孔壁残余应力分布云图，

如图 8 所示。提取试样挤入端、中间层、挤出端等位

置（图 3）的残余应力，芯棒直接孔挤压强化后孔壁

残余应力分布规律，如图 9 所示。

芯棒直接孔挤压强化后，孔壁形成一定深度的残

余压应力（图 8）；开缝芯棒孔挤压强化后，孔壁形成

凸脊（图 8b）；随着距孔壁距离的逐渐增加，试样孔

壁挤入端、中间层、挤出端等位置残余应力呈现相似

的变化规律（图 9）。试样孔壁挤入端，实心芯棒、开

缝芯棒孔挤压强化后的最大残余压应力为 323.9、
338.6 MPa（图 9a）；试样孔壁中间层，实心芯棒、开

缝芯棒孔挤压强化后的最大残余压应力为 371.9、
402.7 MPa（图 9b）；试样孔壁挤出端，实心芯棒、开
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图 8 芯棒直接孔挤压强化后孔壁残余应力分布云图

Fig.8 Cloud diagrams of residual stress distribution in hole wall after direct hole expansion strengthening of mandrel: (a) solid mandrel

and (b) split mandrel

图 9 芯棒直接孔挤压强化后孔壁残余应力分布规律

Fig.9 Distributions of residual stress in the hole wall after direct hole expansion strengthening of mandrel: (a, a′) inlet area, (b, b′) middle

area, and (c, c′) outlet area

缝芯棒孔挤压强化后的最大残余压应力为 346.7、
351.7 MPa（图 9c）。试样孔壁挤入端、挤出端不受约

束为自由端，孔壁中间层受到挤入端、挤出端的约束，

中间层受到径向方向的挤压力大于挤入端、挤出端，

引起孔壁中间层形成的最大残余压应力大于挤入端、

挤出端；挤压芯棒沿试样孔壁轴向方向运动过程中，

孔壁材料发生轴向方向的金属流动，减小了挤入端的

实际挤压效应，增加了挤出端的孔壁材料塑性变形，

引起孔壁挤出端形成的最大残余压应力大于挤入端。

实心芯棒孔挤压强化过程中，孔壁材料发生 2 个方向

的金属流动，沿试样孔壁径向、沿试样孔壁轴向；开

缝芯棒孔挤压强化过程中，孔壁材料发生 3 个方向的

金属流动，沿试样孔壁径向、沿试样孔壁轴向、沿挤

压芯棒开缝方向，相同的孔挤压强化条件下，实心芯

棒孔挤压强化过程中孔壁材料沿试样孔壁轴向方向的

流动程度大，导致孔壁材料径向方向的流动程度小，

孔壁径向方向的塑性变形小，引起实心芯棒孔挤压强

化后孔壁残余压应力小于开缝芯棒。

由于开缝芯棒工作环部位存在开缝，芯棒直接孔

挤压强化后孔壁形成凸脊，影响孔壁表面质量；芯棒

直接孔挤压强化过程中，孔壁挤入端、中间层、挤出

端等位置承受的挤压力不同，导致挤压强化后试样孔

壁形状不均匀；挤压芯棒加工过程中存在加工误差，

导致芯棒直接孔挤压强化后试样孔径小于终孔直径。
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因此，开缝芯棒孔挤压强化后需要进行铰削加工。采

用生死单元对芯棒直接孔挤压强化后的试样进行逐层

失效，重新计算挤压强化后试样孔壁应力，模拟芯棒

直接孔挤压强化后试样铰削加工过程。铰削加工后孔

壁残余应力分布云图，如图 10 所示；铰削加工前后孔

壁残余应力分布规律，如图 11 所示；铰削加工前后孔

壁不同位置的最大残余应力，如图 12 所示。

铰削加工去除了开缝芯棒孔挤压强化后孔壁

形成的凸脊（图 10b）、使挤压强化后的孔壁形状均

匀、使孔挤压强化后试样的孔径达到终孔直径，铰

削加工后孔壁仍然存在残余压应力场（图 10）。随

着距孔壁距离的逐渐增加，铰削加工前后，孔壁挤

入端、中间层、挤出端等位置残余应力变化规律相

一致（图 11）。对芯棒直接孔挤压强化后的试样进

行铰削加工，试样孔壁挤入端，实心芯棒铰削加工

后孔壁最大残余压应力为 317.4 MPa，开缝芯棒铰

削加工后孔壁最大残余压应力为 327.9 MPa。铰削

加工前后试样孔壁相同位置最大残余压应力差值

小于 20 MPa（图 12）。铰削加工过程中，铰削量小，

铰削加工前后孔壁残余应力未发生显著变化。因此，

可以忽略铰削加工对孔壁残余应力的影响。

4.2.2 受载试样孔壁应力
芯棒直接孔挤压强化后试样孔壁形成有益的残余

压应力场，能够抵消部分外加交变载荷产生的拉应力。

为了探究未挤压强化、芯棒直接孔挤压强化受载试样

孔壁应力分布状况，对铰削加工后的试样模型一端施

加固定约束，一端施加 0.7σb 拉伸均布载荷，模拟疲劳

寿命测试中试样轴向加载。未挤压强化、芯棒直接孔

挤压强化受载试样孔壁危险截面的应力分布云图，如

图 13 所示；受载试样孔壁危险截面的应力分布规律，

如图 14 所示；未挤压强化、孔挤压强化受载试样孔壁

最大应力，如图 15 所示。

图 10 铰削加工后孔壁残余应力分布云图

Fig.10 Cloud diagram of residual stress distribution in hole wall after ream machining: (a) solid mandrel and (b) split mandrel

图 11 铰削加工前后孔壁残余应力分布

Fig.11 Distributions of residual stress in hole wall before and after ream machining: (a, a′) inlet area, (b, b′) middle area, and

(c, c′) outlet area
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图 12 铰削加工前后孔壁最大残余应力

Fig.12 Maximum residual stress of hole wall before and after

ream machining

未挤压强化受载试样孔壁最大应力大于芯

棒直接孔挤压强化（图 13）；随着距孔壁距离的

逐渐增大，未挤压、实心芯棒挤压、开缝芯棒挤

压等试样孔壁挤入端、中间层、挤出端应力呈现

相似的变化趋势（图 14）；未挤压强化试样孔壁挤入

端最大应力为 486.9 MPa，中间层最大应力为 497.2 MPa，
挤出端最大应力为 486.5 MPa（图 14），对于未挤压

强化试样，孔壁中间层应力大，疲劳裂纹一般先

从试样孔壁中间层萌生 [22]。芯棒直接孔挤压强化

试样孔壁挤入端，实心芯棒孔挤压强化后孔壁最

大应力为 383.8 MPa，开缝芯棒孔挤压强化后孔

壁最大应力为 368.7 MPa，开缝芯棒孔挤压强化

试样孔壁最大应力小于实心芯棒（图 15）。相同

孔挤压强化方法，试样孔壁挤入端的最大应力大

于中间层、挤出端（图 13、图 15）。
芯棒直接孔挤压强化后孔壁形成残余压应力，开

缝芯棒孔挤压强化后的最大残余压应力大于实心芯棒

（图 12），试样受载后孔壁形成的残余压应力能够抵

消部分外加交变载荷产生的拉应力，降低孔壁最大应

力，则芯棒直接孔挤压强化试样孔壁最大应力小于未

挤压强化试样，开缝芯棒孔挤压强化试样孔壁最大应

力小于实心芯棒（图 15）。芯棒直接孔挤压强化后，

试样孔壁挤入端形成的残余压应力小于中间层、挤出

端，受载试样孔壁挤入端最大应力大于中间层、挤出

端，挤入端应力集中显著，试样疲劳裂纹一般先从孔

壁挤入端萌生[23-24]。

4.3 疲劳性能

4.3.1 疲劳寿命
未挤压强化试样、芯棒直接孔挤压强化试样的疲

劳寿命，如图 16 所示。

未挤压强化试样的中值疲劳寿命为 4906 周次，实心

芯棒孔挤压强化试样的中值疲劳寿命为 7168 周次，开缝

芯棒孔挤压强化试样的中值疲劳寿命为 7437 周次，开缝

芯棒孔挤压强化试样的中值疲劳寿命＞实心芯棒孔挤

图 13 受载试样孔壁应力分布云图

Fig.13 Cloud diagrams of stress distribution in bore wall of loaded specimen: (a) no expansion strengthening, (b) hole expansion

strengthening of solid mandrel, and (c) hole expansion strengthening of split mandrel

图 14 受载试样孔壁应力分布规律

Fig.14 Distributions of stress distribution in bore wall of loaded specimen: (a) inlet area, (b) middle area, and (c) outlet area
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图 15 受载试样孔壁最大应力

Fig.15 Maximum stress of bore wall of loaded specimen

压强化试样的中值疲劳寿命＞未挤压强化试样的中值

疲劳寿命（图 16）；实心芯棒孔挤压强化试样的中值

疲劳寿命是未挤压强化试样的 1.46 倍，开缝芯棒孔挤

压强化试样的中值疲劳寿命是未挤压强化试样的 1.52
倍；开缝芯棒孔挤压强化试样的中值疲劳寿命大于实

心芯棒孔挤压强化。

芯棒直接孔挤压强化后，试样孔壁形成了有益的

残余压应力（图 9），能够抵消拉伸载荷产生的拉应力

（图 14），减小了孔壁应力集中，延缓了疲劳裂纹萌

生，降低了疲劳裂纹扩展速率，引起芯棒直接孔挤压

强化后试样的疲劳寿命大于未挤压强化。

4.3.2 断口形貌
图 17 为芯棒直接孔挤压强化后疲劳试样的断口

宏观形貌。图 18 为疲劳试样断口微观形貌。

疲劳试样宏观断口形貌主要由疲劳源区、疲劳裂

纹扩展区、瞬断区组成（图 17），开缝芯棒孔挤压强

化试样的疲劳裂纹扩展区＞实心芯棒孔挤压强化试样

的疲劳裂纹扩展区＞未挤压强化试样的疲劳裂纹扩展

区（图 17）。通过统计不同挤压强化方法的 5 件疲劳

试样，未挤压强化试样的疲劳源数量为 4～5 个，呈现

多源特征，疲劳源在孔壁中间层区域 [11,22]（图 18）；
实心芯棒孔挤压强化试样的疲劳源数量为 2 个，疲劳

源分布在孔壁挤入端、挤出端（图 18）；开缝芯棒孔

挤压强化试样的疲劳源数量为 1 个，疲劳源分布在孔

壁挤入端（图 18），芯棒直接孔挤压强化试样的疲劳

源数量小于未挤压强化试样。未挤压强化受载试样孔

壁中间层最大应力大（图 15），局部应力集中严重，导致

疲劳源出现在孔壁中间层且具有多个疲劳源（图 18）。芯

棒直接孔挤压强化受载试样孔壁挤入端最大应力大

（图 15），局部应力集中严重，引起疲劳源出现在孔

壁挤入端；实心芯棒孔挤压强化过程中，孔壁材料沿

试样孔壁轴向方向的金属流动程度大，挤压强化后孔

壁挤出端产生的金属堆积大，引起出端产生应力集中，

导致疲劳源出现在挤出端，因此，实心芯棒孔挤压强

化后孔壁疲劳源分布在挤入端、挤出端。

试样疲劳裂纹扩展区有明显的疲劳辉纹，疲劳辉

纹间距表示循环扩展的距离，疲劳辉纹间距与疲劳寿

命密切相关[11]。测量距孔壁相同位置处未挤压强化、

芯棒直接孔挤压强化试样的疲劳辉纹间距，每种条件

下分别测量 3 处，将测量结果取平均值，作为该试样

的疲劳辉纹间距。未挤压强化试样的疲劳辉纹间距为

2.900 μm，实心芯棒孔挤压强化试样的疲劳辉纹间距

为 2.154 μm，开缝芯棒孔挤压强化试样的疲劳辉纹间

距为 1.930 μm（图 18），芯棒直接孔挤压强化试样的

疲劳辉纹间距小于未挤压强化试样。疲劳辉纹间距越

大，疲劳试样加载过程中循环扩展的距离越大，增加

了疲劳试样加载过程中疲劳裂纹扩展的速率，加快了

疲劳试样失效，导致试样的疲劳寿命缩短。

图 16 试样的疲劳寿命

Fig.16 Fatigue life of specimen

图 17 疲劳试样断口宏观形貌

Fig.17 Macroscopic fracture morphologies of fatigue specimens: (a) no expansion strengthening, (b) hole expansion strengthening of

solid mandrel, and (c) hole expansion strengthening of split mandrel
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图 18 疲劳试样断口微观形貌

Fig.18 Microscopic fracture morphologies of fatigue specimen

5 结 论

1）试样孔壁挤入端，实心芯棒孔挤压强化后孔壁最

大残余压应力为 323.9 MPa，铰削加工后孔壁最大残余压

应力为 317.4 MPa；开缝芯棒孔挤压强化后孔壁最大残余

压应力为 338.6 MPa，铰削加工后孔壁最大残余压应力为

327.9 MPa。铰削加工前后孔壁最大残余压应力变化不显

著，说明铰削加工对孔壁残余应力影响小。

2）试样受载后，未挤压强化试样孔壁挤入端最大

应力为 486.9 MPa，实心芯棒孔挤压强化试样孔壁挤

入端最大应力为 383.8 MPa，开缝芯棒孔挤压强化试

样孔壁挤入端最大应力为 368.7 MPa，芯棒直接孔挤

压强化后孔壁形成有益的残余压应力场，抵消了试样

受载过程中产生的拉应力，引起孔壁应力小于未挤压

强化试样。

3）与未挤压强化试样相比，实心芯棒孔挤压强化

试样的中值疲劳寿命提高到 1.46 倍，开缝芯棒孔挤压

强化试样的中值疲劳寿命提高到 1.52 倍。

4）未挤压强化试样的疲劳辉纹间距为 2.900 μm，

实心芯棒、开缝芯棒孔挤压强化试样的疲劳辉纹间距

为 2.154、1.930 μm，芯棒直接孔挤压强化减小了疲劳

裂纹扩展区的疲劳辉纹间距，增加了疲劳裂纹扩展区

寿命，从而提高了试样的疲劳性能。
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Fatigue Properties of Mandrel Direct Hole Expansion Strengthened 7050
Aluminum Alloy

Liu Fei, Su Honghua, Liang Yongnan, Xu Jiuhua, Ding Wenfeng, Wu Bangfu, Shang Xiudong
(College of Mechanical and Electrical Engineering, Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China)

Abstract: In order to investigate the effect of two kinds of mandrel direct hole expansion strengthening methods, i.e. solid mandrel and
split mandrel, on the fatigue properties of 7050 aluminum alloy, a three-dimensional finite element model of 7050 aluminum alloy of
mandrel direct hole expansion strengthening was established; direct hole expansion strengthening test of mandrel was carried out, and hole
wall stress and fatigue properties of specimens without expansion strengthening and with mandrel direct expansion strengthening were
compared and analyzed. The results show that the difference between the maximum residual compressive stress of the hole wall before and
after the ream machining of the mandrel direct hole expansion strengthening specimen is less than 20 MPa. The residual compressive stress
formed in the hole wall of the specimen after the direct hole expansion strengthened of the mandrel can offset the tensile stress generated in
the process of partial loading. The median fatigue life of the solid mandrel hole expansion strengthened specimen is 1.46 times higher than
that of the specimen without expansion strengthening, and the median fatigue life of the split mandrel hole expansion strengthened
specimen is 1.52 times higher than that of the specimen without expansion strengthening. The mandrel direct hole expansion process
reduces the number of fatigue sources, and the fatigue striation spacing in the fatigue crack propagation zone, and thus improves the fatigue
life of specimen.
Key words: solid mandrel; split mandrel; hole expansion strengthening; 7050 aluminum alloy; fatigue property
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