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冷挤压强化对双搭接结构疲劳性能影响研究
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摘　 要：通过有限元仿真分析确定双搭接结构疲劳薄弱部位，针对疲劳薄弱部位建立了冷挤压强化有

限元模型，深入研究了开缝衬套冷挤压在不同干涉量下对孔周残余应力分布的影响，确定了最佳干涉

量为 ２．５％。 研究了铰孔对孔周应力分布的影响，对比分析了冷挤压强化前后实际加载状态下的孔边

应力分布，为冷挤压强化后试验件的疲劳寿命提高提供了理论分析基础。 基于国产 ７Ａ８５ 铝合金自由

锻件试验件，得到了双搭接结构在普通制孔以及开缝衬套冷挤压后的疲劳寿命以及 ＤＦＲ 值。 结果表

明：冷挤压强化后在 ９５％置信度以及 ９５％可靠度下的疲劳寿命提升了约 ４９％，试验 ＤＦＲ 值提升了约

９．８％。
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　 　 现代飞机在结构设计中仍然大量采用铆钉或者

螺栓等紧固件进行连接装配，在紧固件的开孔部位，
由于结构几何形状突变以及载荷的集中传递，易形

成应力集中部位。 大量的理论以及实践结果表明，
处于循环载荷作用下的紧固件开孔位置极易产生疲

劳裂纹，构成潜在的疲劳薄弱部位，因此提高紧固件

开孔部位的疲劳性能具有非常重要的实际应用价

值［１］。 目前，常见的提高紧固件连接部位疲劳性能

的方法是采用适当的工艺手段，在孔壁处形成一定

的残余压应力，从而抵消一部分循环载荷作用下的

拉应力，以改善孔壁的抗疲劳性能［２⁃４］。 孔冷挤压

强化是金属结构一种有效的抗疲劳技术，在提升金

属结构疲劳寿命方面效果显著，它通过直径略大于

孔径的拉枪对孔壁进行扩张，使孔周产生塑性区和

弹性区，弹性区作用于塑性区形成残余压应力，从而

提高抗裂纹萌生以及扩展的能力。 由于其具有简洁

有效的疲劳增益效果，在飞机结构连接件抗疲劳设

计中有着非常广泛的应用，国内外已有大量的文献

对冷挤压强化工艺进行了相关理论以及试验研究。
何志明等［５］基于 ３００Ｍ 钢耳片研究了开缝衬套

挤压、铰孔以及孔边挤压对耳片寿命的影响；王幸

等［６］基于 ＴＣ４ 板研究了冷挤压强化对疲劳寿命的

影响，重点研究了开缝衬套冷挤压后铰孔对孔边残

余应力的影响，并进行了试验验证；葛恩德等［７］ 通

过对 ＴＣ４ 板孔挤压前后的残余应力场进行有限元

模拟，探讨了挤压量对孔边应力分布的影响，得到

ＴＣ４ 板的最佳挤压量为 ４％；曹增强等［８］ 针对小边

距孔的压合衬套强化工艺进行研究，分析了不同干

涉量对孔周的影响，通过施加循环外载，得到了最佳

干涉量；霍鲁斌等［９］ 通过 ＴＣ４⁃ＤＴ 钛合金耳片建立

了二次冷挤压的数值建模方法并通过实验进行了验

证；王洪达［１０］ 以 ＴＣ４ 钛合金为研究对象，研究了不

同挤压量、初孔直径以及孔边距等参数对孔壁残余

应力的影响；Ｂｕｒｌａｔ 等［１１］ 在芯棒外增加了衬套，研
究了不同的挤压量以及外载荷历史幅值对试验件疲

劳寿命的影响；Ｋａｒａｂｉｎ 等［１２］ 基于 ７０８５⁃Ｔ７６５１ 航空

铝合金板研究了衬套几何开口形状对孔冷挤压塑形

应变的影响。
以上大部分文献主要针对原件级结构开展冷挤

压工艺对孔周应力分布或者疲劳寿命的影响规律研

究，而针对国产 ７Ａ８５ 自由锻件材料制造的组件级

结构未见相关研究，制约该材料在大型飞机主承力

构件中的应用。 本文基于国产 ７Ａ８５ 铝合金锻件双

搭接结构，通过有限元分析研究冷挤压强化后孔周
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应力分布情况，确定出最佳干涉量，分析比较铰孔前

后的孔周应力分布，并对比普通制孔与冷挤压强化

２ 种工艺形式下试验件在实际加载情况下孔周应力

分布，最后通过试验得到 ２ 种工艺下的 ９５％置信度

以及 ９５％可靠度下试验件的疲劳寿命以及试验

ＤＦＲ 值。

１　 有限元分析

飞机机身框中常见的双搭接板结构如图 １ 所

示。 结构左右对称，总长 ８０５ ｍｍ，宽 ４５ ｍｍ，２ 块中

板厚均为 ５ ｍｍ，两侧板厚均为 ３ ｍｍ，通过 １２ 个高

锁螺栓连接。 螺栓直径均为 ５ ｍｍ，间距为 ２０ ｍｍ，
排距为 ２０ ｍｍ。

图 １　 双搭接结构（单位：ｍｍ）

１．１　 结构疲劳薄弱部位确定

由于双搭接结构左右对称，在分析时仅考虑左

侧，初步确定结构疲劳薄弱部位为图 ２ 中中板处细

节 Ｉ 与上下侧板处细节Ⅱ。

图 ２　 结构疲劳薄弱部位

根据双搭接结构参数在 ＡＢＡＱＵＳ 中建立有限

元模型如图 ３ 所示，计算双搭接结构中的钉传载荷

分配关系，确定结构疲劳薄弱部位。 根据试验件受

力特点，将左侧中板端部固定，右侧中板端部施加平

行于中板 １８０ ＭＰａ 的均布压强载荷。 通过弹簧元

来模拟模型中的 １２ 个高锁螺栓，单元类型设置为六

面体八节点减缩积分单元，结构网格划分以及螺栓

编号见图 ３。

图 ３　 双搭接结构有限元模型

计算得到左侧 ６ 个弹簧元的钉传载荷，见表 １。
总载荷为 ６ 个弹簧元钉传载荷之和，为 ４０ ５００．６ Ｎ。

表 １　 钉传载荷计算结果 Ｎ

螺栓号 钉传载荷

１ ７ ２９０．４
２ ６ ２６４．３
３ ６ ６９５．６

螺栓号 钉传载荷

４ ７ ２９０．４
５ ６ ２６４．３
６ ６ ６９５．６

细节Ⅰ处（对应图 ３ 中螺栓 １ 与螺栓 ４）钉传载

荷比

Ｒ１

Ｐ
＝ 端部一排危险紧固件钉传载荷之和

总载荷
＝

　 ７ ２９０．４ ＋ ７ ２９０．４
４０ ５００．６

＝ １４ ５８０．８
４０ ５００．６

＝ ０．３６

　 　 细节Ⅱ（对应图 ３ 中螺栓 ３ 与螺栓 ６）处钉传载

荷比

Ｒ１

Ｐ
＝ 端部一排危险紧固件载荷之和

总载荷
＝

　 ６ ６９５．６ ＋ ６ ６９５．６
４０ ５００．６

＝ １３ ３９１．２
４０ ５００．６

＝ ０．３３

　 　 细节Ⅰ处钉传载荷比要大于细节Ⅱ处，且中板

厚度要小于两侧板厚度之和。 因此，确定细节 Ｉ 为

双搭接结构的疲劳薄弱部位。
１．２　 冷挤压最佳干涉量分析

选用双搭接结构中板端钉孔 （细节 Ｉ） 处在

ＡＢＡＱＵＳ 中建立三维有限元模型，包括中板、衬套以

及挤压芯棒，衬套分别与中板以及挤压芯棒之间设

置接触，挤压芯棒的直径略大于孔径。 挤压芯棒从

上端挤入到下端挤出，以模拟拉枪对孔壁的挤压扩

张作用，冷挤压有限元模型如图 ４ 所示。
中板、衬套以及挤压芯棒采用接触分析中常用

的六面体八节点减缩积分单元，将衬套以及中板端

钉孔 ２ 倍直径范围内的模型进行局部细化，中板材

０９１
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图 ４　 孔冷挤压有限元模型

料为 ７Ａ８５ 铝合金，衬套材料为 １Ｃｒ１７Ｎｉ７ 不锈钢，材
料属性见表 ２，应力应变曲线见图 ５ 至 ６。 芯棒在挤

压过程中衬套开缝处易形成凸脊，从而形成新的疲

劳源，因此，通常将衬套开缝处布置于与加载方向平

行一侧，本文为简化计算采用完整衬套进行分析。
挤压芯棒材料为 Ｗ６Ｍｏ５Ｃｒ４Ｖ２ 合金钢，入口与出口

锥度为 ０．１，工作段直径根据挤压量进行调整。 衬套

与平板之间的摩擦因数设置为 ０．１，芯棒与衬套之间

无摩擦。
表 ２　 部件定义及材料属性

部件 材料 弹性模量 Ｅ ／ ＧＰａ 泊松比 μ
开缝衬套 １Ｃｒ１７Ｎｉ７ １９８ ０．３０

中板 ７Ａ８５ ７１ ０．３３

图 ５　 ７Ａ８５ 铝合金真实应力应变曲线

图 ６　 １Ｃｒ１７Ｎｉ７ 不锈钢真实应力应变曲线

由于切向应力分量对于疲劳裂纹的形成起着非

常重要的作用［１３⁃１４］，残余切向压应力能够抑制裂

纹，而切向拉应力则会促进裂纹的形成，因此，分别

选取 ６ 种（０．５％，１％，１．５％，２％，２．５％以及 ３％）不同

干涉量，研究不同干涉量时孔壁的切向应力分布情

况，图 ７ 为 １％干涉量下冷挤压后孔周切向应力分布

情况，上部为挤入端，下部为挤出端。 可以看出，在
挤压芯棒的作用下，孔壁及孔壁附近一定范围内产

生了切向压应力，而在远离孔壁的一定范围内则形

成了切向拉应力，而且在厚度方向（Ｚ 向）与径向（Ｘ
向）切向应力的分布均有所不相同。

图 ７　 冷挤压后孔周切向应力分布

由于在 ０．５％干涉量下孔壁未能形成有效的塑

形变形，因此图 ８ 仅给出了 ６ 种（０．７５％，１％，１．５％，
２％，２．５％以及 ３％）不同干涉量挤压后孔的切向残

余应力在挤入端（ ｚ＝ ０ ｍｍ）、中间厚度（ ｚ ＝ ２．５ ｍｍ）
以及挤出端（ ｚ ＝ ５ ｍｍ）３ 个不同厚度位置处沿径向

的分布情况。
由图 ８ａ）可知，不同挤压量下，切向残余应力沿

径向呈现出先增加，再减小，然后再增加，到远端处

再减小为零的规律。 最大切向残余压应力出现在孔

壁处。 其中，距孔壁 ０～１ ｍｍ 范围内，１％，２．５％以及

２％干涉量下的切向残余压应力较大。
由图 ８ｂ）可知，中间厚度的最大切向残余压应

力相比挤入端以及挤出端要大很多；最大切向残余

压应力从 ０．７５％～２％干涉量范围内增加明显，２％ ～
３％干涉量范围内最大切向残余压应力的增益不再

明显；中间厚度 ０．７５％，１％以及 １．５％挤压量下切向

残余应力沿径向呈现出先增大后减小的变化趋势，
最大切向残余压应力在孔边处；２％，２．５％以及 ３％
挤压量下，切向残余应力沿径向呈现出先减小后增

大，再减小的过程，最大切向残余压应力出现在距离

孔边 ０．１～０．４ ｍｍ 范围内。 其中：距孔壁 ０～１ ｍｍ 范

围内，３％，２．５％以及 ２％干涉量下切向残余压应力

１９１
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较大。
由图 ８ｃ）可知，挤出端残余压应力的影响范围

较挤入端以及中间厚度更大；０．７５％、１％、１．５％以及

２％干涉量下切向残余应力沿径向基本呈现出先增

大后减小的变化趋势，最大切向残余压应力在孔壁

处；２．５％以及 ３％干涉量下切向残余应力沿径向基

本呈现出先减小，再增加，后再减小的过程，最大残

余压应力出现在 ０．４ ～ １ ｍｍ 的范围内。 其中，距孔

壁 ０～１ ｍｍ 范围内 １．５％，２％以及 １％干涉量下切向

残余压应力较大。

图 ８　 不同干涉量下切向应力沿径向分布

　 　 由挤入端、中间厚度以及挤出端的切向残余压

应力结果综合分析可知：在芯棒从上至下的挤压过

程中，不同的挤压量在孔的挤入端、中间厚度以及挤

出端分别形成了不同分布状态的切向残余压应力，
总体上在中间部位形成的切向残余压应力最大即强

化效果最好，挤出端次之，挤入端最小，所以挤入端

往往成为结构的疲劳薄弱部位。 在挤入端 １％以及

２．５％干涉量下孔周的切向残余压应力较大，且数值

较为接近，同时考虑到 １％干涉量下在中间厚度以

及挤出端形成的残余压应力较小，因此本文将 ２．５％
左右的干涉量作为最佳干涉量。
１．３　 有限元模拟铰孔的影响

孔冷挤压过程中，由于孔边沿轴向缺乏支撑，金
属塑型变形产生流动，从而形成材料堆积，产生表面

凸起的不平现象。 对于较厚的板挤入端和挤出端同

时存在堆积形成如图 ９ 所示的喇叭型。 同时，加衬

套挤压后由于开缝衬套的缝隙在孔壁上形成了微小

的凸脊，为达到装配要求，需对孔壁进行终铰。

图 ９　 冷挤压后孔壁变形图（变形放大 １０ 倍）

有限元模拟铰孔时先对初孔进行冷挤压强化，
根据挤压强化后孔边的位移变化以及终孔尺寸确定

出需要铰削的范围，将孔壁附近划分为铰削区以及

非铰削区，通过删除铰削区的单元以模拟铰孔对孔

边应力分布的影响。
图 １０ 给出了铰孔前后挤入端、中间厚度以及挤

出端三处孔壁沿径向的切向应力分布情况。

图 １０　 铰孔前后切向应力沿径向分布

孔壁冷挤压后铰孔相当于释放了原来孔壁处的

残余压应力，使得孔边切向残余应力发生了重新分

配。 在图 １０ 中可观察到在不同厚度处呈现出不同

的规律：挤入端铰孔后的孔壁残余压应力明显小于

铰孔前，而中间厚度以及挤出端铰孔后孔壁的残余

压应力大于铰孔前；除孔壁外，挤入端、中间厚度以

及挤出端的同一部位在铰孔后孔周残余压应力沿径

向有一定的增加，对于疲劳寿命的增益有利。
由于孔壁表面在开缝衬套冷挤压过程中不可避

免的会存在凸脊以及部分表面损伤，因此开缝衬套

冷挤压后必须轻铰一刀，以消除孔表面缺陷，而且适

当的铰削有利于除孔壁外孔周其他部位切向残余压
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应力的增加。 但同时需控制铰削量，以避免孔边残

余压应力特别是挤入端被过多的消除，这将不利于

提高孔壁的抗疲劳品质。
１．４　 加载有限元模拟分析

分别建立未冷挤压强化以及 ２．５％干涉量冷挤

压强化后的双搭接有限元模型，对比带钉接触加载

峰值压强载荷 １８０ ＭＰａ 下 ２ 套模型中间板细节Ⅰ孔

边应力分布情况。 图 １１ 和图 １２ 分别为未冷挤压强

化以及冷挤压强化峰值加载后孔边切向应力分布

情况。

图 １１　 未冷挤压强化加载时切向应力分布

由图 １１ 可知，未冷挤压强化加载后其孔周最大

切向应力位于与加载方向垂直的孔壁处，沿板厚度

方向应力分布基本一致。

图 １２　 冷挤压强化后加载时切向应力分布

由图 １２ 可知：冷挤压强化后由于孔周残余压应

力的存在，在同样的加载载荷下，孔周切向应力分布

与未冷挤压强化时有很大不同，芯棒挤入端切向拉

应力最大、挤出端次之、中间厚度切向应力最小。
为精确对比冷挤压强化对孔壁不同厚度处应力

的影响，图 １３ 给出了峰值加载后未冷挤压强化以及

冷挤压强化 ２ 种工艺下孔壁切向应力沿厚度方向的

变化规律。
由图 １３ 可知，未冷挤压强化的孔壁，沿着厚度

方向的切向应力值较为稳定，沿中间厚度上下对称，
在 ４００～４２５ ＭＰａ 间变化，变化范围较小；而采用冷

挤压工艺后，孔壁切向拉应力相比未强化时有了明

显下降，且沿着厚度方向切向应力值的变化也非常

显著，其变化规律是：从挤入端沿着厚度方向先增

图 １３　 加载后孔壁切向应力沿厚度方向分布

加，在距挤入端 ０．２５ ｍｍ 左右达到 ２８４ ＭＰａ 的最大

值，然后再迅速减小，随后的中间段变化较为平缓，
接近挤出端时先减小，又迅速增加至 １８０ ＭＰａ。

由以上分析可知，在同样的载荷谱下，冷挤压相

比未冷挤压时的最大切向应力有显著降低，为冷挤

压后寿命增益提供理论分析基础。

２　 试验结果及讨论

２．１　 试验简介

试验件材料为 ７Ａ８５⁃Ｔ７４５２ 铝合金自由锻件。
普通制孔包含钻孔以及精密铰孔 ２ 道工序，开缝衬

套冷挤压包括：①钻孔后铰孔以制作初孔；②采用

ＦＴＩ 开缝衬套进行冷挤压强化；③精密铰孔去除开

缝衬套冷挤压后遗留下的凸脊。 试验在标准 ＭＴＳ
机上进行，试验件安装及加载见图 １４，试验件列于

表 ３，试验载荷谱为等幅谱，应力比 Ｒ 为 ０．０６，波形

为正弦波，试验频率为 ５ Ｈｚ，试验件疲劳峰值载荷

为 ４０．５ ｋＮ（对应双搭接结构插入件等直段参考应

力为 １８０ ＭＰａ）。

图 １４　 试验件安装及加载
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表 ３　 试验件汇总

组别 孔配合关系 孔壁工艺 件数

１ 小间隙配合 普通制孔 ６

２ 小间隙配合 冷挤压孔 ６

２．２　 试验结果

图 １５ 给出了试验件的典型破坏情况。 试验件

的失效模式均为疲劳断裂，破坏机理为孔边角裂纹

疲劳扩展而断裂，断口所处位置基本都在孔的横截

面上。 疲劳破坏部位均在中间板端部一排钉处，与
有限元分析的疲劳薄弱部位相一致。

图 １５　 试验件疲劳破坏形式

表 ４ 为普通制孔以及冷挤压强化后 ２ 种不同工

艺下试验件的疲劳破坏循环次数。
表 ４　 试验件疲劳试验破坏循环次数

工艺

类型

试验件编号

１ ２ ３ ４ ５ ６

普通

制孔
３０ ３９２ ２４ １９１ ４２ ９２１ ４３ ４１０ ４５ １４６ ４５ ０５４

冷挤

压孔
５４ ７２６ ６０ ５０２ ３８ ５６８ ７５ ７２８ ５２ ９５８ ６２ ７７７

２．３　 可靠性寿命及试验 ＤＦＲ 值

具有 ９５％ 置信度、 ９５％ 可靠度疲劳寿命 （双

９５％疲劳寿命）按照（１）式计算［１５⁃１６］

Ｎ９５
９５
＝ β
ＳＴＳＣＳＲ

（１）

式中： β 为特征寿命；ＳＴ 为试件系数；ＳＣ 为置信系

数；ＳＲ 为可靠性系数。

特征寿命 β 的点估计值 β^ 公式如下：
所有 ｎ 个试件全部破坏时

β^ ＝ １
ｎ∑

ｎ

ｉ ＝ １
Ｎα

ｉ
é

ë
êê

ù

û
úú

１
α

（２）

所有 ｎ 个试件中 ｒ 个破坏时

β^ ＝ １
ｒ ∑

ｎ

ｉ ＝ １
Ｎα

ｉ
é

ë
êê

ù

û
úú

１
α

（３）

所有 ｎ 个试件均未破坏

β^ ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
Ｎα

ｉ[ ]
１
α （４）

　 　 各式中， Ｎｉ 表示寿命数据（即试验测得的疲劳

循环数据），对于铝合金形状参数 α ＝ ４．０。
疲劳细节额定值 ＤＦＲ 按照（５）式计算

ＤＦＲ ＝
σｍ０（１ － Ｒ）

０．９４
σｍ０

σｍａｘ
Ｘ － （０．４７Ｘ － ０．５３） － Ｒ（０．４７Ｘ ＋ ０．５３）

（５）
Ｘ ＝ Ｓ（５－ ｌｇＮ９５ ／ ９５） （６）

式中， σｍｏ ＝ ３１０ ＭＰａ，Ｓ ＝ ２；σｍｏ 为应力幅值为零时

的破坏应力 ／ＭＰａ；σｍａｘ 为最大正应力 ／ＭＰａ；Ｒ 为应

力比；Ｎ９５ ／ ９５ 为可靠度、置信度均为９５％疲劳寿命值；
Ｓ 为 Ｓ⁃Ｎ 曲线斜度参数。

试验件采用等幅谱加载，参考文献［１６］ 中查得

上述参数 ＳＴ ＝ １．３，ＳＣ ＝ ０．８３，ＳＲ ＝ ２．１（每组试验破坏

件数为 ６件，每个试验件含 ２个中板以及上下 ２个侧

板）。
表 ５ 列出了试验件在双 ９５％疲劳寿命以及对应

的试验 ＤＦＲ 值。
表 ５　 试验件双 ９５％疲劳寿命及试验 ＤＦＲ 值

序号 工艺类型 疲劳寿命 Ｎ９５ ／ ９５ 试验 ＤＦＲ ／ ＭＰａ

１ 普通制孔 １７ ９４８ １２２．６

２ 冷挤压孔 ２６ ７４０ １３４．６

由表 ５ 可知，冷挤压强化后双 ９５％疲劳寿命提

升了约 ４９％，试验 ＤＦＲ 值提升了约 ９．８％。

３　 结　 论

１） 通过建立典型双搭接结构有限元模型确定

了试验结构的疲劳薄弱部位，深入研究了开缝衬套

冷挤压在不同干涉量下对孔周残余应力分布的影
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响，确定了最佳干涉量为 ２．５％。
２） 适当的铰孔有利于除孔壁外孔周其他部位

切向残余压应力的增加，但同时需控制铰削量，以避

免孔壁残余压应力被过多消除。
３） 对比分析了加载时冷作强化前后孔壁的切

向应力分布规律，分析表明：冷挤压相比未冷挤压的

切向拉应力有了明显降低。
４） 基于国产 ７Ａ８５ 铝合金自由锻件试验件，得

到了双搭接结构在普通制孔以及开缝衬套冷挤压后

的疲劳寿命以及试验 ＤＦＲ 值，结果表明：冷挤压强

化后在 ９５％置信度以及 ９５％可靠度下疲劳寿命提

升了约 ４９％，试验 ＤＦＲ 值提升了约 ９．８％。
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