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摘　 要：冷挤压和干涉配合作为飞行器制造中 ２ 种主要的孔强化工艺，可有效提高结构的疲劳寿命。
二次冷挤压强化作为以上 ２ 种强化工艺的结合，具有较单一强化更好的强化效果，但其强化机理尚不

清晰，从而限制了这一先进工艺的有效应用。 提出了一种用于研究二次冷挤压强化机理的数值建模

方法，并根据 ＴＣ４⁃ＤＴ 钛合金耳片孔二次冷挤压强化的实际工艺流程，综合考虑了开缝衬套冷挤压、铰
孔、压合衬套干涉配合及回弹等过程，同时研究了边距比对二次冷挤压强化耳片孔周应力分布的影

响，并采用 Ｘ 射线残余应力测量设备测量试件表面的残余应力。 通过测量结果与模拟结果的对比表

明：采用该建模方法得到的残余应力变化趋势与实验测量结果具有良好的一致性，可用于二次冷挤压

强化机理的深入研究。
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　 　 研究表明，冷挤压与干涉配合作为 ２ 种不同的

强化工艺，冷挤压在孔周产生压应力［１］，降低加载

平均应力水平，干涉配合在孔周产生拉应力［２］，降
低加载应力幅值。 目前大多数孔强化工艺研究的重

点在于将以上 ２ 种工艺的强化机理进行对比研

究［３⁃６］。 研究人员通过实验进一步发现，将以上 ２ 种

强化工艺综合运用能够产生更好的强化效果［７⁃８］，
即先对连接孔进行冷挤压，然后再进行干涉配合强

化的复合强化工艺。 佘公藩等人［９］ 通过复合强化

的 ＴＣ４ 钛合金紧固件疲劳实验的研究得出孔的复

合强化试件的疲劳寿命相比单一孔强化试件有了显

著提升。 Ｆｉｎｎｅｙ 等人［１０］ 通过分析采用不同孔强化

工艺的多层板铝合金疲劳加载实验现象，发现在低

载荷水平下的复合强化试件与相同干涉量下干涉配

合强化试件疲劳寿命增益相当，略高于冷挤压强化

试件，但在高载水平下，复合强化能实现 ５ ～ ４０ 倍的

疲劳寿命增益，而相同条件下的单一孔强化工艺对

试件疲劳寿命则没有显著的增益效果。 黄宏等

人［１１］通过对 ７０５０⁃Ｔ７４５１ 孔接头疲劳实验发现，复

合强化可显著提高接头的疲劳寿命，而且随着干涉

量的增加，接头疲劳寿命呈现先迅速增高后缓慢增

高的趋势。 波音公司也在 Ｂ７０７ 等机型的蒙皮与机

身框、机翼扭力盘上壁板加强型材等构件的连接中

采用孔挤压加干涉配合铆接的方法来延长接头的疲

劳寿命［１２］。
目前针对复合强化机理的相关研究多数是以实

验的方式进行，周期长、费用高、在工程应用中受到

诸多限制。 同时，在文献［９⁃１１］研究中均是在冷挤

压后通过紧固件直接挤压孔壁形成干涉来实现复合

强化的，这必然会造成孔壁损伤，且干涉量越大，损
伤越严重。 在实际的飞机装配连接中往往采用开缝

衬套冷挤压加压合衬套干涉配合的新型复合强化工

艺－二次冷挤压强化工艺，这样就避免了紧固件与

孔壁的直接接触，从而减轻了安装过程中孔壁的损

伤程度。
随着计算机技术的推广，研究人员开始通过数

值模拟来进行强化机理的研究［１３⁃１６］。 耳片作为飞

机上的重要且常用的连接部件，广泛用于机翼与机
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身的连接部位。 因此，本文将基于有限元数值模拟

软件 ＡＢＡＱＵＳ，以耳片为研究对象，综合考虑二次冷

挤压强化操作过程中的开缝衬套冷挤压、铰孔、压合

衬套干涉配合及回弹，提出一种用于研究二次冷挤

压强化机理的建模方法，分析二次冷挤压强化试件

残余应力的分布情况，同时采用 Ｘ 射线衍射方法测

量强化后试件的残余应力，并进行偏差分析，以验证

建模方法的可靠性。

１　 二次冷挤压强化工艺及其建模

１．１　 二次冷挤压强化工艺

二次冷挤压强化是一个连续的、涉及多工艺过

程的强化方法，具体涉及开缝衬套冷挤压、铰孔及压

合衬套干涉配合等过程。 其中，冷挤压过程所用的

开缝衬套开有一条宽为 ０．１ ～ ０．３ ｍｍ 缝，挤压时会

在孔壁的厚度方向产生一条凸脊。 凸脊的存在不仅

会影响压合衬套的安装质量，而且会引入应力集中，
影响结构的疲劳寿命。 因此，冷挤压后必须进行铰

孔处理，以除去孔壁凸脊。 为满足压合衬套的装配

要求，铰孔后的孔径需等于压合衬套的外径。 由于

铰孔时切削量很小，可认为铰孔后耳片的孔周围应

力分布与铰孔前无明显差异。
１．２　 有限元模型

ＡＢＡＱＵＳ 软件的非线性计算功能强大，能够处

理很复杂的接触边界问题，本文将借助该软件依次

建立模型，分别用来模拟孔的冷挤压、铰孔及压合衬

套的安装，不同模型之间通过 ｐｒｅｄｅｆｉｎｅｄ ｆｉｅｌｄ 进行

数据传递。 考虑到结构与载荷的对称性，只建立 １ ／
２ 模型；同时，在保证计算精度的前提下，为了提高

计算效率和便于接触问题的收敛，设置耳片的单元

类型为 Ｃ３Ｄ８Ｒ，在变形较大的区域设计加密网格，
并对所有的单元实行增强型沙漏控制；开缝衬套按

弹性体处理，采用与耳片模型相同的单元类型；压合

衬套沿厚度方向应用固定种子布局方式，总数为 ５，
单元类型同样为 Ｃ３Ｄ８Ｒ。 由于挤压芯棒具有很高

的强度和硬度，在模拟过程中按刚性体进行处理，并
采用 Ｒ３Ｄ４ 单元类型；实际操作中，芯棒与孔壁之间

通过用 ＭｏＳ２ 固体润滑剂润滑，模拟中可将接触面

的摩擦系数设置为 ０．１。 同时，在每个支撑面分别设

置 ３ 组刚度为 １．０ Ｎ ／ ｍ 的弹簧，这样就可以在不显

著影响耳片应力分布的情况下沿耳片厚度方向对模

型施加约束，以防止模型发生刚体位移。 各个强化

阶段所建立的模型如图 １ 所示。

图 １　 二次冷挤压强化三个阶段的模型装配图

１．３　 铰孔切削量的确定

在铰孔模型中，采用 ｍｏｄｅｌ ｃｈａｎｇｅ 技术消隐模

型的部分实体单元，以此来模拟铰孔时的切削量，并
对 铰 孔 后 的 结 构 进 行 回 弹 分 析。 由 于 应 用

ｐｒｅｄｅｆｉｎｅｄ ｆｉｅｌｄ 的分析不允许对模型进行更改及重

新划分网格，所以要预先在冷挤压模型中确定需要

消隐的实体单元，以保证铰孔回弹后的耳片孔径等

于压合衬套的外径。 为此，根据差值计算原理，以压

合衬套的外径作为基准量，采用铰孔回弹后 ２ 节点

径向位移的差值来获取切削实体部分的外径，具体

·２０７·
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实现方法如下文所述。

图 ２　 节点分布图

如图 ２ａ）中节点 １～４ 分别对应于冷挤压耳片模

型同一径向路线上靠近孔周的 ４ 个相邻节点，节点

１ 位于孔壁边缘处，对应的直径 Ｄ１ 为初始直径，节
点 ２对应的直径 Ｄ２ 为需要切削的实体外径，节点 １，
２ 之间的实体单元即为铰孔模型中需要消隐的实体

单元。 同样地，Ｄ３，Ｄ４ 分别为图 ２ａ） 中节点 ３与节点

４ 对应的直径。 设 Ｄ 为压合衬套的外径，即理想状

态下图 ２ｂ） 中节点 ２ 对应的直径，Ｄ′２，Ｄ′３，Ｄ′４ 分别为

铰孔回弹后节点 ２、节点 ３ 与节点 ４ 的实际对应直

径。 通过 ＡＢＡＱＵＳ 二次开发，获取节点 ２，３，４ 在铰

孔回弹后对应的直径，并将Ｄ与Ｄ′２ 按照一定流程进

行对比，如图 ３ 所示。

图 ３　 切削量的确定流程图

若结果满足误差 ｅ ，则确定出要消隐的实体单

元，进行下一步的模拟，否则通过公式

Ｄ２ ＝ Ｄ３ －
（Ｄ′３ － Ｄ）·（Ｄ４ － Ｄ３）

Ｄ′４ － Ｄ′３
（１）

在冷挤压模型中对切削实体的外径 Ｄ２ 进行修正，并
再次进行比较。 如此迭代循环，直至结果满足误差

要求。

２　 实验设计

随着损伤容限理论的发展，飞机零部件的设计

准则已由传统的静强度设计逐渐发展为损伤容限设

计［１７］，这将对结构的材料性能提出更高的要求。 我

国目前多选用自主研发的中强度损伤容限型钛合金

ＴＣ４⁃ＤＴ 作为耳片制备材料，该合金是在普通 ＴＣ４
钛合金基础上通过成分优化、纯净化熔炼和 β 热加

工工艺等途径得到的［１８］，其基本成分［１９］ （原子分

数％）为：Ｔｉ ９０．０９，Ａｌ ６．１５，Ｖ ３．９５，基本力学性能参

数见表格 １。
表 １　 ＴＣ４⁃ＤＴ 钛合金基本力学性能参数

材料 杨氏模量 ／ ＭＰａ 屈服强度 ／ ＭＰａ 泊松比 υ

ＴＣ４⁃ＤＴ １１０ ０００ ９３０ ０．３１

在利用压合衬套实现连接孔的干涉配合强化过

程中，从操作成本及疲劳寿命增益效果的角度而言，
冷挤压方法要优于冷缩法［２０］。 本文将通过芯棒挤

压压合衬套的方式来实现干涉配合强化，所涉及耳

片结构及芯棒的尺寸参数见表 ２。 根据表 ２ 中耳片

尺寸制备相应的实验试件并进行编号，如图 ４ 所示。

图 ４　 试件及编号

实验采用 Ｐｒｏｔｏ⁃ＬＸＲＤ Ｘ 射线衍射残余应力测

量设备，对二次冷挤压强化后的耳片进行表面应力

的测量。 根据残余应力测定的相关标准 ＥＮ１５３０５⁃

·３０７·
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２００８ 的有关介绍，Ｘ 射线衍射法是利用 Ｘ 射线在不

同晶面间的衍射效应，通过拟合 ２θ⁃ｓｉｎ２Ψ 的函数关

系， 查询被测材料的 Ｘ 射线常数值 （１ ／ ２Ｓ｛ｈｋｌ｝
２ 和

Ｓ｛ｈｋｌ｝
１ ） 来计算试件近表面层应力［２１］。 考虑到 Ｘ 射

线的穿透深度为 １０ ～ ３０ μｍ，实验所测得的应力值

为近表层射线照射区域范围内的应力平均值。
表 ２　 试件及芯棒尺寸

编号
耳片厚度 ／

ｍｍ
耳片宽度 ／

ｍｍ
孔径 ／
ｍｍ

衬套厚度 ／
ｍｍ

芯棒 １
直径 ／ ｍｍ

芯棒 ２
直径 ／ ｍｍ

压合衬套

外径 ／ ｍｍ
压合衬套

内径 ／ ｍｍ
边距比

（ＥＤＲ）

１ ６ １７．７３２ ７．３８８ ０．２０３２ ７．１１２ ４．６９１ ８ ４．４５ １．２

２ ６ １７．５０４ ７．２９３ ０．２０３２ ７．１１２ ４．６９１ ８ ４．４５ １．２

３ ６ ２０．６８６ ７．３８８ ０．２０３２ ７．１１２ ４．６９１ ８ ４．４５ １．４

４ ６ ２０．４２ ７．２９３ ０．２０３２ ７．１１２ ４．６９１ ８ ４．４５ １．４

５ ６ ２５．８５８ ７．３８８ ０．２０３２ ７．１１２ ４．６９１ ８ ４．４５ １．７５

６ ６ ２５．５２６ ７．２９３ ０．２０３２ ７．１１２ ４．６９１ ８ ４．４５ １．７５

３　 结果与分析

为了便于说明二次冷挤压强化后耳片的应力分

布情况以及数值模拟与实验结果的对比分析，将耳

片模型的孔径部分与 Ｘ 方向垂直的截面与耳片入

口表面及 Ｚ 向支撑面的交线分别设定为 Ｐａｔｈ１ 与

Ｐａｔｈ２，如图 ５ 所示，以便后期沿两路径分别输出特

定变量。

图 ５　 Ｐａｔｈ１ 和 Ｐａｔｈ２

３．１　 孔周切向应力分布数值模拟与实验对比分析

采集数值模拟中 Ｐａｔｈ１ 与 Ｐａｔｈ２ 上各节点的切

向应力值，将其与实验测量值进行对比，结果如图 ６
所示，其中 ＦＥＡ⁃ｕｐ 和 ＦＥＡ⁃ｄｏｗｎ 曲线分别为数值模

拟 Ｐａｔｈ１ 和 Ｐａｔｈ２ 上各节点的切向应力分布曲线。
Ｔｅｓｔ⁃ｕｐ 和 Ｔｅｓｔ⁃ｄｏｗｎ 曲线分别为实验测得的各

测量点的切向应力分布曲线。 由于耳片的疲劳寿命

与图 ５ 所示最小截面上 Ｘ 方向的应力分布状态密

切相关，因此重点分析二次冷挤压强化后该截面上

图 ６　 数值模拟值与实验测量值对比曲线

的应力分布情况。 将数值模拟曲线与实验测得的曲

线进行对比后发现，就整体而言，数值模拟得到的表

面切向应力曲线所呈现的趋势与实际应力测量得到

的结果具有良好的一致性，特别是在交叉点和转折

点都有较好的体现，但数值模拟得到的结果整体偏

高，个别实验测量点数值波动较大。 主要原因：①上

文已经提到，实验所测得的应力值为耳片近表层射

线照射区域范围内的应力平均值，在应力梯度较大

·４０７·
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的区域，势必会造成实验测量值与实际应力值产生

较大的误差；②在耳片制备过程中存在着各种缺陷，
不能保证被测量表面的水平度，从而引起 Ｘ 射线聚

焦误差，进而引起测量误差；③在耳片的制备和强化

过程中，难免会造成被测量表面受损，从而造成个别

测量点处切向应力数值出现较大波动，同时表面破

损会导致表面层的应力释放，从而导致误差的产生；
④模拟过程中模型的简化和材料属性设置的精确性

也是造成数值模拟与实验之间存在误差的原因。
３．２　 回弹对应力分布的影响

金属在冷、热加工过程中往往会伴随着回弹的

发生，钛合金具有弹性模量小、回弹量大等特点［２２］，
在这种情况下钛合金的回弹不可忽视［２３］。 回弹过

程往往伴随应力重分布，因此有必要在二次冷挤压

强化的各个阶段引入回弹分析。 通过对比耳片在回

弹前后的应力分布云图可以发现，回弹对冷挤压强

化应力分布产生了很大的影响。 应力集中区域在回

弹后由支撑侧孔周移向入口侧孔周，主要由于开缝

衬套较薄，在冷挤压过程中耳片孔壁材料会随着芯

棒向支撑面流动，而支撑面沿 Ｚ 向的位移被约束，
材料出现堆积，堆积的材料一部分形成了耳片出口

端凸瘤，一部分往回流动。 回弹分析时由于解除了

支撑面在 Ｚ 向的位移约束，使得支撑面向上翘曲，
支撑侧孔周应力释放的同时，入口侧的材料由于翘

曲而产生挤压，导致应力集中加剧。
为了更直观地观察回弹翘曲现象，截取冷挤压

回弹前后的位移图，并进行放大，如图 ７ 所示。 其中

网格部分为耳片回弹前的结构，灰色部分为回弹后

的结构，可以看出，耳片结构产生了向上的翘曲。

图 ７　 冷挤压回弹前后耳片变形图

同时，由模拟结果可知，冷挤压强化回弹后与铰

孔回弹后的耳片具有类似的 Ｍｉｓｅｓ 应力分布；在远

离孔的半径方向，Ｍｉｓｅｓ 应力分布可依次分为高应力

区、低应力区和中等应力区，应力在孔周呈环向均匀

分布，这与文献［２４］中描述的现象一致。 压合衬套

干涉配合强化回弹后，耳片的 Ｍｉｓｅｓ 应力再次重分

布。 值得注意的是，与铰孔回弹后的耳片应力分布

相比，压合衬套强化回弹后的孔周应力水平明显

降低。
３．３　 边距比变化对孔周切向应力的影响

为了实现飞行器轻量化的要求，应当在保证结

构强度不受影响的前提下尽可能地减小结构的尺

寸，耳片结构一般以边距比表征尺寸变化。 Ｐａｓｔａ 等

人的研究［２５⁃２７］ 认为紧固件入口侧表面的切向应力

是影响结构疲劳寿命的重要因素，故对耳片表面的

切向应力进行重点分析。
图 ８ 为在相同挤压量和干涉量下，边距比分别

为 １．２，１．４，１．７５ 时，２、４ 和 ６ 号耳片沿 Ｐａｔｈ１ 的切向

应力分布情况。 由图 ８ 可知，随着边距比的减小，残
余切向应力水平显著提高。 边距比为 １．２ 时，切向

应力随着孔距的增加不断增大，而当边距比为 １．７５
时，距孔壁 ５ ｍｍ 以外的部分切向应力基本不发生

变化。 主要是由于芯棒的挤压使得耳片边缘部分沿

周向处于拉伸状态，边距比越小，结构的横向变形刚

度越小，耳片边缘部分的拉伸变形越容易发生，应力

也就越大。 当边径比超过一定范围之后，结构的横

向刚度变大，耳片边缘部分不再容易发生变形，应力

增加变缓。

图 ８　 不同边距比下沿 Ｐａｔｈ１ 切向应力变化曲线

３．４　 边距比变化对孔周塑性应变分量 ＰＥ１１ 的影响

２ 号、４ 号和 ６ 号耳片沿 Ｐａｔｈ１ 的切向塑性应变

分量 ＰＥ１１ 分布如图 ９ 所示。 结果表明，当边距比

为 １．７５ 时，距孔壁 ５．５ｍｍ 以外的结构在切线方向未

发生塑性变形；当边距比小于 １．４ 时，沿 Ｐａｔｈ１ 整个

路径的切线方向发生了塑性变形，且当边距比为 １．２
时，塑性变形呈现先降低后升高的趋势，最小值为

０．００８ ４３，出现在距孔壁 ３ ｍｍ 处。 进一步研究发

现，Ｐａｔｈ１ 与孔壁的交点的切向塑性应变随着边距
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比的增大而增大，依次为 ０．０３３ ２，０．０３４ ７，０．０３５ ８，
而且在距孔边缘 ２ ｍｍ 的塑性变形区内，边距比越

大，表面切向塑性应力水平越高。

图 ９　 不同边距比下沿 Ｐａｔｈ１ 切向塑性应变曲线

４　 结　 论

１） 该建模方法能够很好地模拟二次冷挤压强

化，且通过该方法得到的切向残余应力与实验测量

值趋势一致，可以作为工程应用中孔二次冷挤压强

化应力分布预测，并用于更进一步的研究；
２） 根据冷挤压回弹后的应力分布云图可以发

现，应力集中区域由支撑侧孔周转移至入口侧孔周，
结构回弹对冷挤压强化应力重分有较大的影响，因
此在数值模拟中必须考虑回弹的影响；

３） 当边距比小于 １．４ 时，耳片结构横向最小截

面整体发生塑性变形，且大部分区域的应力均处于

高水平的拉伸状态，这将很不利于提高结构的疲劳

寿命，因此在结构设计时应当充分考虑边距比的影

响，选择合适的边距比，以确保结构性能的充分

发挥。
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