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飞机结构紧固件孔冷挤压残余 
应力场分布数值模拟研究*

霍鲁斌，曹增强，曹跃杰，常亚南
（西北工业大学机电学院， 西安 710072）

[ 摘要 ] 针对大型飞机研制过程中冷挤压强化技术的应用，限于当前的测量技术的发展，基于 ABAQUS 商用有限

元软件建立了 3D 有限元模型用以研究冷挤压后带孔圆板残余应力场在三维空间中的分布，并分析说明了采用该

3D 有限元模型进行数值模拟的可行性和精确度。结果表明：残余应力场沿板厚度方向的分布存在着 3 个典型的区

域，不同区域对于挤压量的响应不同；挤压量的变化对于单孔圆板接近上表面的孔壁区域影响最大，较大的挤压量

会使得这一区域切向残余压应力场不再存在。
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硕士研究生，主要研究方向为飞机

先进装配与长寿命连接技术。

变结构外形的前提下，通过对结构的

重要和关键部位的预制孔进行强化

工艺处理，可以较大程度地提高结构

的疲劳寿命 [6]。

目前较为常用的孔强化技术主

要有激光冲击强化、喷丸强化、干涉

配合强化和冷挤压强化等 [7]。激光

冲击强化技术是利用强激光束产生

的等离子冲击波在结构的表面产生

切向残余压应力，从而在不产生环境

污染的前提下，提高结构的抗疲劳和

抗腐蚀能力 [8]。但是激光冲击强化

技术中存在高耗能、高成本和不稳定

等因素。喷丸强化是硬质弹丸喷射

到待强化结构的表面，从而使结构表

面的硬度、位错密度和残余应力分布

发生一系列变化，在一定程度上提高

结构的抗疲劳性能 [9]。但是喷丸强

化会使结构的装配表面过于粗糙，从

而影响装配精度。干涉配合强化是

将直径较大的紧固件装入直径较小

的预制孔中，在循环的外载下，可有
* 基 金 项 目： 航 空 科 学 基 金 项 目

（2015ZE53065）。

国产干线客机 C919 的成功首

飞，标志着中国已成为少数能够独

立设计和研发大型民用飞机的国

家。C919 的研制过程涉及多个不同

领域，综合多个专业学科，包含多项

关键技术。民用飞机在正常的使用

条件下，需要满足较长时间的飞行要

求。这就有可能使飞机的部分结构

在循环载荷的长期作用下，突发疲劳

破坏，从而导致严重事故 [1]。

疲劳破坏已经成为飞机结构的

主要破坏形式 [2]。据相关统计，在飞

机结构中有 50%~90% 的疲劳破坏

发生在机械连接部位 [3-4]。机械连接

部位由于连接孔的存在，一方面降低

了结构的机械强度，另一方面破坏了

结构的几何连续性，使结构在循环外

载作用下极易产生应力集中，从而导

致疲劳破坏的发生。考虑到飞机生

产过程中机械连接结构的不可避免

性 [5]，应当采取合理的措施对机械连

接部位的预制孔进行强化处理。

孔 强 化 技 术 是 增 强 飞 机 结

构疲劳寿命的措施（Fatigue Life 
Enhancement Methods，FLEM）的简

称，它可以在不增加结构重量和不改
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效提高结构的疲劳寿命。但是，干涉

量却不容易控制，过大的干涉量一方

面会造成孔壁损伤，另一方面会导致

凸瘤的产生，从而大大降低连接质量

和抗疲劳性能 [10]。

冷挤压强化通常是将一根直径

较大、硬度较高、表面经润滑的圆锥

形芯棒强行通过预制孔，在孔壁附近

引入切向残余压应力。与其他 3 种

常用的孔强化技术相比，冷挤压强化

技术具有操作简单、成本低、强化效

果好、挤压量可控性好等优点。因此，

在实际的生产中以冷挤压强化技术

应用最为广泛。

冷挤压强化产生的切向残余压

应力有效地降低了循环外载下结构

的平均应力水平，从而延长了结构的

疲劳寿命。大量的研究表明，冷挤压

后产生的切向残余压应力沿孔周围

分布，典型分布如图 1[11] 所示。由于

当前测量技术的限制，冷挤压后的切

向残余应力场在三维空间中的分布

情况，一直得不到可靠的测量结果。

切向残余应力场在三维空间内的分

布情况，对于人们合理设计冷挤压强

化方案有着重要的指导意义，所以研

究冷挤压后切向残余应力场在三维

空间中的分布具有很高的工程应用

价值。

冷挤压强化有限元模型

诞生于 20 世纪 50 年代的数值

模拟技术，在很大程度上改变了研究

人员解决实际问题的方式和方法，具

有节约时间、降低成本的突出优点，

所得到的结果也具有较高的准确度。

因此，有效应用数值模拟技术可以直

观地反映出冷挤压后结构的残余应

力场在三维空间中的分布情况。

已有的研究经验表明，影响数值

模拟结果精度的原因主要有两个，分

别是材料本构模型的选择和几何建

模的准确度。在实际的工程应用中，

冷挤压工艺的加载方式一般为准静

态加载，挤压过程中结构的力学响应

主要是孔壁发生一系列的弹 – 塑性

变形。7050–T7451 铝合金和 TC4 钛

合金作为两种应用比较普遍的航空

材料，具有比较成熟的准静态加载条

件下的力学本构关系。表 1 和图 2
为测试所得到的两种材料在准静态

加载条件下的基本力学性能参数和

应力 – 应变曲线。因此，在冷挤压强

化技术的数值模拟中，只需对有限元

模型的建模精确度进行充分考虑。

图 3 所示为基于 ABAQUS 商

用有限元软件构建的 3D 冷挤压有

限元模型。在该模型中对工作直径

为 Dm 的挤压芯棒进行建模，由于该

芯棒具有很高的强度和硬度，在模

拟过程中可按刚性体进行处理。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，设置带孔圆板的单元类型为

C3D8R，在变形较大的区域设计加密

图1 切向残余压应力沿孔周围的典型分布

Fig.1 Typical tangential residual stress distribution around an expanded hole

表1 TC4钛合金和7050-T7451铝合金的基本力学性能参数

牌号 杨氏模量 E/MPa 屈服强度 σS/MPa 泊松比 ν

7050–T7451 67600 430 0.33

TC4 110000 930 0.31

图2 两种合金在准静态加载条件下塑性阶段的应力-应变曲线

Fig.2 Stress-strain curves of two alloys in plastic stage under quasi-static loading condition
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网格，并对所有的单元实行增强型沙

漏控制；实际操作中芯棒与孔壁之

间用 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，为了起到对带孔圆板冷挤压的

效果，在芯棒的参考点施加位移载

荷，使其强行通过孔壁。在采用 3D
有限元模型的冷挤压数值模拟中，同

样设计了 8 组数值模拟，以验证该

3D 模型的可行性。具体的模拟矩阵

如表 2 所示，其中挤压量（DCE）如

式（1）中所定义：

          （1）

其中，Dm 为芯棒的工作直径，d 为带

孔圆板的内径。

模拟结果与讨论

模型提交运算后，得到了如图 4
所示的两种合金的带孔圆板的上表

面（芯棒拉入面）、中间面和下表面

（芯棒拉出面）上的切向残余应力沿

孔周的分布情况。通过与图 1 比较

可以看出，模拟得到的不同平面上的

切向残余应力分布情况与典型的切

向残余应力分布情况一致。这说明，

在冷挤压的数值模拟中采用上文中

介绍的 3D 有限元模型是可行的。

如图 4（a）和（b）所示，在带孔

圆板的上表面，随着孔边距离的不断

增大，切向残余应力逐渐由压应力转

变为拉应力；切向残余拉应力在达

到极值后逐渐减小，最后趋于零。与

图 1 相比，上表面的切向残余应力分

布不存在明显的反向屈服区域。随

着挤压量的增大，拉入面孔壁上的切

向残余压应力逐渐增大，切向残余压

应力分布区域逐渐减小，同时，残余

拉应力极值不断增大。也就是说，较

大的挤压量会使入口处的切向残余

压应力分布区域逐渐减小，而切向残

余拉应力分布却逐渐增大，这对带孔

圆板入口处的疲劳寿命增益是不利

的。7050–T7451 铝合金带孔圆板与

TC4 钛合金带孔圆板相比较而言，后

者的切向残余压应力分布区域较大。

随着挤压量的增大，中间平面上

的切向残余应力分布变化幅度不大，

如图 4（c）和（d）所示。也就是说，

挤压量对中间平面上的切向残余应

力分布的影响较小。由此可以推测

出，随着挤压量的增大，切向残余应

力在三维空间中的分布应存在着不

受影响的区域。与图 1 相比较而言，

中间平面上的切向残余应力分布区

域的反向屈服区，同样很小或者几乎

不存在；只有在较大的挤压量下，中

间平面才会出现略微明显的反向屈

服区域。与 7050–T7451 铝合金带孔

圆板相比，TC4 钛合金带孔圆板在

中间平面上同样有着较大的切向残

余压应力区。

图 4（e）和（f）所示为下表面的

切向残余应力的分布，与图 1 所示的

切向残余压应力沿孔周的典型分布

变化趋势具有较高的一致性；在不

同的挤压量下，下表面的切向残余应

力分布存在着明显的反向屈服区域。

与上表面相比较而言，挤压量对下

表面切向残余应力分布的影响较大；

与中间平面相比，挤压量对下表面切

向残余应力分布的影响较小。值得

注意的是在下表面上，孔壁切向残余

压应力不随挤压量的变化而变化或

者说变化幅度很小；同时，随着挤压

量的增大，下表面的切向残余压应力

区逐渐增大。

对于 7050–T7451 钛合金带孔

圆板，在不同的挤压量下，沿厚度方

向存在两个应力不变点，即图 5（a）
中的 A 点和 B 点。这两个应力不变

点可以将切向残余压应力沿厚度方

向的分布分为 3 个区域。第 1 个区

域（I 区域）为孔壁与上表面的交点

和 A 点之间的区域，在这一区域中，

随着距离的增大，不同挤压量下的切

向残余压应力均呈现出减小的趋势；

在同一平面上，随着挤压量的增大，

切向残余压应力逐渐增大，切向残余

压应力增大对结构的疲劳寿命增益

是不利的。第 2 个区域（II 区域）为

A 点和 B 点之间的区域，该区域的切

向残余压应力变化幅度较小，随着挤

压量的增大，切向残余压应力逐渐减

小。第 3 个区域（III 区域）为 B 点

和孔壁与下表面交点之间的区域，这

一区域兼具 I 区域和 II 区域的性质，

切向残余应力变化情况较为复杂。

TC4 钛合金带孔圆板与 7050–
T7451 铝合金带孔圆板沿厚度方向

同样具有相同的应力不变点，如图 5
（b）中的 C 点和 D 点。同样地，根

据这两个应力不变点也可以将 TC4
钛合金带孔圆板孔壁的切向残余压

应力沿厚度方向分布分为 3 个区域。

由于这 3 个区域与 7050–T7451 铝合

金带孔圆板中的 3 个区域具有相同

的性质，这里不再重复讨论。值得注

意的是，与 7050–T7451 铝合金带孔

图3 冷挤压数值模拟3D有限元模型

Fig.3 3D cold expansion finite element 
model

表2 3D数值模拟矩阵

编号
芯棒工作直径

Dm/mm
挤压量

DCE/%

1 8.16 2.0

2 8.20 2.5

3 8.24 3.0

4 8.28 3.5

5 8.32 4.0

6 8.36 4.5

7 8.40 5.0

8 8.44 5.5
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孔边距离 /mm

孔边距离 /mm

孔边距离 /mm

（a）7050–T7451 上表面切向残余应力分布

（c）7050–T7451 中间平面切向残余应力分布

（e）7050–T7451 下表面切向残余应力分布

图4 模拟所得两种不同合金带孔圆板在不同表面上的切向残余应力分布

Fig.4 Simulation results of tangential residual stress distribution on the different surfaces of perforated disks with different alloys

（b）TC4 上表面切向残余应力分布

（d）TC4 中间平面切向残余应力分布

（f）TC4 下表面切向残余应力分布

孔边距离 /mm

孔边距离 /mm

孔边距离 /mm

切
向

残
余

应
力

/M
Pa

切
向

残
余

应
力

/M
Pa

切
向

残
余

应
力

/M
Pa

切
向

残
余

应
力

/M
Pa

切
向

残
余

应
力

/M
Pa

切
向

残
余

应
力

/M
Pa

200

200

200

400

400

400

100 200

200

200

0

0

0

0

0

0

5

5

5 5

5

510

10

10 10

10

1015

15

15 15

15

1520

20

20 20

20

2025

25

25 25

25

2.0 % 2.0 %

2.0 %

2.0 %2.0 %

2.0 %

2.5 % 2.5 %

2.5 %

2.5 %2.5 %

2.5 %

3.5 % 3.5 %

3.5 %

3.5 %3.5 %

3.5 %

4.5 % 4.5 %

4.5 %

4.5 %4.5 %

4.5 %

5.5 % 5.5 %

5.5 %

5.5 %5.5 %

5.5 %

3.0 % 3.0 %

3.0 %

3.0 %3.0 %

3.0 %

4.0 % 4.0 %

4.0 %

4.0 %4.0 %

4.0 %

5.0 % 5.0 %

5.0 %

5.0 %5.0 %

5.0 %

25

-100 -200

-200

-200

-200

-200

-200

-400

-400

-600

-600

-800

-1000

-400

-400

-400

-600

-600

-600

-800

-800

-1000

-1000

-1200

-1200

-1400

-1400

-1600

-300



新 视 点 NEW VIEWPOINT

78 航空制造技术·2018年第61卷第13期

圆板相比，TC4 钛合金带孔圆板的第

1 区域分布较小，第 2 区域分布较大，

第 3 区域的存在同样不明显；在相同

的挤压量下，TC4 钛合金带孔圆板

中产生了更大的切向残余压应力分

布区域。这说明，较 7050–T7451 铝

合金结构而言，冷挤压强化对于 TC4
钛合金结构更为适用。

图 6 为采用冷挤压 3D 有限元

模型所得到的切向残余应力在三维

空间中的分布情况，与采用文中介绍

的 2D 模型所得到的结果的相似之

处是，3D 模型得到结果在孔壁与上

表面的交汇处也出现了切向残余应

力偏移现象。从图 6 中可以明显看

出，切向残余应力在三维空间中呈圆

锥形分布，即切向残余应力沿厚度方

向的分布不均匀。造成这一现象的

主要原因是在冷挤压的过程中，随着

芯棒的移动，材料发生塑性流动，使

得材料从上表面逐渐向下表面堆积，

从而造成实际的挤压量在挤压过程

中逐渐变大。

结合上文对冷挤压后切向残余

应力场分布的讨论，沿厚度方向可

以将 7050–T7451 铝合金和 TC4 钛

合金的带孔圆板分为 I 区域、I I 区

域和 I I I 区域，如图 6 所示。I 区域

在冷挤压过程中，随着挤压量的增

大，切向残余压应力分布区域逐渐

增大；当挤压量超过一定的范围之

后，随着挤压量的增大切向残余压

应力分布区域逐渐减小；当挤压量

继续增大到一定值时，切向残余压

应力场消失，冷挤压将失去强化作

用。I I 区域随着挤压量的增大，切

向残余压应力场分布区域增大；挤

压量越大，所得到的切向残余压应

力场分布区域也就越大，也就是说

在 I I 区域切向残余压应力场与挤

压量呈正相关。I I I 区域为混合区

域，在这一区域中，切向残余压应

力场的分布区域与挤压量的关系比

较复杂，加之这一区域在具体结构

中的分布很小，这里不再进行详细

讨论。

结论

（1）对 7050–T7451 铝 合 金 和

TC4 钛合金带孔圆板冷挤压后的切

向残余应力场进行数值模拟研究时，

采用本文所提出的 3D 有限元模型

具有较高的可行性和精确度。

（2）在 7050–T7451 铝合金和

T C4 钛合金带孔圆板的冷挤压过

程中，挤压量对上表面（芯棒拉入

面）的切向残余应力分布的影响

最大，对下表面（芯棒拉出面）的

图6 模拟所得切向残余应力在7050-T7451铝合金和TC4钛合金带孔圆板中的分布

Fig.6 Simulation results of tangential residual stress distribution in 7050-T7451 aluminum 
alloy and TC4 titanium alloy perforated disks

图5 模拟所得不同合金带孔圆板孔壁的切向残余应力沿厚度方向分布

Fig.5 Simulation results of tangential residual stress distribution along the thickness of the hole wall of perforated disks with different alloys
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切向残余应力的分布影响次之，对

中间面的切向残余应力的分布影

响最小。

（3）切向残余压应力沿厚度方

向的分布存在两个应力不变点，通

过这两个点可以将冷挤压后的切

向残余应力场沿厚度方向分为 I 区

域、 II 区域和 III 区域。I 区域中切

向残余应力场分布区域与挤压量先

呈正相关，后呈负相关；I I 区域切

向残余应力场分布区域与挤压量始

终呈正相关；III 区域的切向残余应

力场分布区域与挤压量的关系比较

复杂。

（4）在相同的挤压量下，相比于

7050–T7451 钛合金带孔圆板，TC4
铝合金带孔圆板所产生的切向残余

压应力区域更大，冷挤压强化更适用

于 TC4 钛合金构件。
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Numerical Study of Residual Stress Field Distribution in Aircraft Structure 
Fastener Hole After Cold Expansion

HUO Lubin, CAO Zengqiang, CAO Yuejie, CHANG Ya’nan
(School of Mechanical Engineering, Northwestern Polytechnical University, Xi’an 710072, China)

[ABSTRACT]   The distribution of residual stress field in perforated disks is studied through numerical simulation method. 
Because of the limitation of current measurement technology, the feasibility of using 3D finite element model for numerical 
simulation is analyzed. The results show that the degree of cold expansion (DCE) has the greatest effect on the area of the 
wall near the upper surface. Furthermore, the overlarge DCE will make the tangential compressive residual stress field in 
this area no longer exist. It is also found that TC4 titanium alloy single-hole circular plate is more suitable for the cold ex-
trusion process than 7050–T7451 aluminum alloy perforated circular plate.
Keywords:  Numerical simulation; Residual stress field; Cold expansion; 7050–T7451; TC4
� （责编　铃兰）


