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TB6 钛合金孔二次挤压残余应力及疲劳寿命仿真研究

姜廷宇 1，王 洋 1，王 鹏 2，万志城 2，张全利 1，苏宏华 1
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[ 摘要 ] 二次挤压强化技术可以在保证底孔有足够的强化效果下，实现衬套与孔壁的紧密配合，从而有效提高连

接件的疲劳寿命。采用仿真分析方法研究了二次挤压强化孔残余应力分布及疲劳寿命。首先，基于有限元软件

ABAQUS 建立了 TB6 钛合金构件二次挤压强化有限元模型，并分析了该仿真模型的准确性；其次，在有限元模拟结

果的基础上利用疲劳分析软件 MSC.Fatigue 对二次挤压强化孔进行疲劳寿命分析；最后，分析了不同孔径偏差及挤

压润滑情况对孔疲劳性能的影响。结果表明，二次挤压强化可以有效缓解孔壁应力集中现象，疲劳破坏位置由孔壁

向远离孔壁位置转移；不同孔径最小截面方向存在一个应力不变点，相同挤压条件下，孔径偏差过大对孔的疲劳寿

命有不利影响，孔壁润滑状况越好，强化后的孔疲劳性能越好。
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Simulation Study on Residual Stress and Fatigue Life of TB6 Titanium Alloy Hole 
After Double Cold Expansion
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[ABSTRACT] The double cold expansion strengthening technology can ensure that the hole has enough strengthened 
effect, and realize the close fit between bushing and the hole edge, so as to improve the fatigue life of connectors 
effectively. Residual stress distribution and fatigue life of double cold expanded hole were studied by simulation method. 
Firstly, a finite element model for the double cold expansion of TB6 titanium alloy components was established to analyze 
the accuracy of the simulation model. Secondly, based on the simulation results, the fatigue life of the double cold expanded 
hole was analyzed by MSC.Fatigue software. Finally, the effect of the hole diameter deviation and the expansion lubrication 
condition on the fatigue performance was taken into consideration. The results show that the stress concentration on the 
hole wall can be effectively alleviated by the double cold expansion process. The fatigue failure position transferred from 
the hole edge to the position far away. Furthermore, a constant stress level in the direction of the smallest cross-section with 
different apertures occurs. It is also found that the excessive diameter deviation has a negative effect on the fatigue life, 
where good lubrication condition is beneficial to the fatigue performance.
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直升机桨毂作为旋翼系统的核心部件，其服役过程

中承受高频交变载荷，孔壁存在严重的应力集中，导致

连接孔系存在较高的疲劳失效风险，直升机的可靠性得

不到保障。研究表明，孔挤压强化技术作为一种便捷、
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高效的抗疲劳制造方法，可以在孔壁引入残余压应力，

缓解孔壁应力集中，提高连接孔疲劳寿命 [1–3]。TB6 钛

合金是一种具有高强度及韧性的近 β 相钛合金，被广泛

应用于直升机桨毂中央件的制备，在其中央件连接孔中

安装铜或不锈钢衬套，可以减少孔壁的磨损 [4–5]。早在

20 世纪 50 年代波音公司便在 707 机型部件的连接中

使用孔冷挤压加干涉配合铆接的方法 [6]。干涉配合法

虽然能提高连接孔疲劳寿命 [7]，但研究表明干涉量不易

控制，过高会对孔壁造成损伤，较低则会在孔壁引入残

余拉应力，且增加了孔壁与衬套间的微动磨损，降低连

接孔疲劳性能 [5, 8]。

针对上述孔抗疲劳制造技术的不足，目前二次挤

压强化技术已经应用于含衬套孔的制造生产中。作

为一种新型的抗疲劳制造技术，二次挤压强化指的是

先用传统的冷挤压方法，对底孔进行挤压强化，保证

孔壁具有一定深度的残余压应力层，然后安装衬套，

采用一定过盈量的挤压芯棒，对衬套进行二次挤压，

使衬套与孔壁紧密贴合。研究表明二次挤压强化技

术可以显著改善孔壁表面粗糙度，提高钛合金表面硬

度，并形成一定的残余压应力层，从而有效提高耳片

孔的疲劳寿命 [5，9]。

残余应力是评价孔挤压强化技术的重要指标，通

常来说，切向残余压应力越高，孔的轴向拉伸疲劳寿命

越高。但限于当前的测量技术，只能得到孔壁某一区

域平均残余应力值，不能得到可靠的测量结果。随着

数值模拟技术的发展，研究人员通过仿真分析的方法

研究孔挤压强化残余应力分布。Yasniy 等 [10] 进行了

Al 2024–T3 铝合金冷挤压强化过程有限元分析，发现

冷挤压残余应力沿厚度方向为非对称分布，挤入面残

余压应力最小；观察了疲劳试样断口形貌，发现强化孔

疲劳裂纹源通常出现在挤压入口处，与仿真得到的结

果有较好的一致性。疲劳试验可以获得强化后孔的疲

劳寿命，但开展疲劳试验存在较长的试验周期，试验投

入成本较高，且不可控因素过多会导致试验结果不理

想。通过合理的疲劳寿命仿真可以较好地预测产品疲

劳寿命，判断零部件疲劳寿命薄弱位置，优化疲劳试验

参数，减少试验样机数量，指导工艺方案的制定，减少

试验成本 [11]。

钛合金材料高强度、高韧性等优良的物化性能也给

加工带来了困难，制孔过程易出现加工精度及孔壁质量

较差的问题，对于使用统一规格的挤压芯棒，孔径存在

偏差使实际挤压量与理论值有一定误差；由于加工后孔

壁质量得不到保证，在挤压强化过程中的润滑作用显得

尤为重要。

因此，有必要考虑孔径偏差及润滑条件对二次挤压

强化后孔壁残余应力影响。

为了弥补试验方法的不足，本文借助商用有限元分

析软件 ABAQUS 及疲劳分析软件 MSC.Fatigue，提出

了一种二次挤压孔疲劳性能预测方法，综合考虑加工后

孔径偏差及强化过程润滑情况对二次挤压强化后孔壁

残余应力孔疲劳性能的影响。

1 有限元模型建立

1.1 二次挤压强化有限元模型

本文借助 ABAQUS 强大的非线性计算能力对二

次孔挤压强化过程进行建模。其中耳片试样的材料为

TB6 钛合金，衬套材料为 1Cr17Ni3A 不锈钢。材料的本

构模型是影响有限元计算结果的重要影响因素，耳片和

衬套两种材料的基本力学性能如表 1 所示，通过 SANS
电子万能试验机测得两种材料在准静态条件下的应力 –
应变曲线（图 1）。挤压芯棒材料为 M42 高钴钢，因挤

压结束后仅需考虑耳片及衬套的残余应力分布，将挤压

芯棒定义为刚体，杨氏模量为 218GPa。

表 1 TB6 钛合金和 1Cr17Ni3A 不锈钢基本力学性能

Table 1 Basic mechanical properties of TB6 titanium alloy and 
1Cr17Ni3A stainless steel

材料 杨氏模量 /MPa 屈服强度 /MPa 泊松比 γ

TB6 102000 1030 0.3

1Cr17Ni3A 206000 880 0.29

图 1 两种材料在准静态加载塑性阶段应力 – 应变曲线

Fig.1 Plastic stage stress-strain curves of two materials at quasi-
static loading
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图 2 所示为基于 ABAQUS 所建立的孔的挤压强

化三维有限元模型。设置单元类型为 C3D8R 六面体减

缩积分单元，为了在保证计算精度的前提下减少计算成

本，在孔壁周围及衬套处进行了网格局部加密。为了准

确模拟孔的二次挤压强化过程，本文采用的有限元模型

可以实现两次挤压过程的连续仿真分析，这样可以直接

在继承一次挤压的计算结果基础上完成二次挤压仿真，

大大提高了计算效率。具体做法是：通过为挤压芯棒施

加位移载荷，使挤压芯棒强制通过底孔，在一次挤压完

成后，将衬套与底孔同轴装配，并利用二次挤压芯棒挤

压衬套。强化过程中为底板添加支撑约束，挤压完成后

改变耳片面约束为点约束，模拟挤压后的回弹过程，同

时避免零件发生刚体位移。二次挤压强化试验中采用

干膜润滑剂（GH–51）润滑孔壁，加工后孔壁表面质量

难以控制，若润滑状况不佳，在挤压过程中易出现断棒、

卡棒等现象，同时会对孔壁造成划伤，对强化后孔的疲

劳寿命也会造成影响，在模拟过程中分别设置 0.05、0.1、
0.2、0.3 这 4 种接触面的摩擦系数，研究润滑情况对二

次挤压强化后残余应力分布及疲劳寿命的影响 [12–13]。

因为钛合金属于典型的难加工材料 [14]，孔壁加工精

度难以控制，虽然已有研究表明存在某一个相对挤压量

可以使孔疲劳寿命增益最大 [15]，但加工精度对孔疲劳

性能的影响不可忽略。本文以孔径偏差作为加工精度

评价指标，研究相同条件下，不同的孔径偏差对二次挤

压强化后孔残余应力及疲劳性能影响。挤压过程参数

如表 2 所示，其中相对挤压量如式（1）定义：

E D d
dr =
−

×100%  （1）

其中，Er 为相对挤压量；D 为芯棒工作段直径；d 为底孔

直径或衬套内径。本文根据工程实际，选用的一次挤压

芯棒工作端直径为 20.4mm，二次挤压芯棒工作端直径

为 16.3mm，其余零件尺寸参数如表 2 所示。

1.2 单向拉伸有限元仿真

为了探究二次挤压强化对孔疲劳寿命的增益效果，

需要对强化前及强化后的耳片构件进行拉 – 拉疲劳试

验，利用有限元软件可以模拟耳片在峰值疲劳载荷下

的应力分布情况，同时可以在后续疲劳仿真中确定疲

劳载荷施加位置。试验过程中，将螺栓杆安装于衬套

孔内，沿两孔轴线方向施加拉 – 拉疲劳载荷。有限元

模拟过程中，对衬套内壁施加一级疲劳载荷，峰值应力

σmax=165MPa，根据实际工装对耳片施加约束，如图 3 所

示为单向拉伸有限元模型受载状态。

为了研究二次挤压强化对受载耳片孔壁应力分布

影响，首先对孔壁进行了二次挤压强化有限元模拟，之

后对衬套内壁施加拉伸均布载荷。

2 二次挤压强化孔疲劳仿真

由上述有限元模拟可以得到二次挤压强化后构件

残余应力分布结果，再利用 MSC.Fatigue 疲劳分析软件

计算二次挤压强化构件疲劳寿命。图 4 为疲劳分析流

程图。

对于二次挤压强化构件的疲劳分析，需要导入孔

挤压强化后的残余应力分布以及单位静载工况。即在

ABAQUS 的 .inp 文件中添加输出指令，生成可导入疲

劳分析软件 MSC.Fatigue 中的 .fil 文件 [16]。为了确定疲

劳仿真分析中试样的受载位置以及定义疲劳载荷的大

小，需要将挤压强化后的残余应力工况与静态时间历程

相关联，单位静载工况与疲劳载荷谱相关联。疲劳仿真

载荷为恒幅正弦载荷谱，具体信息如表 3 所示。

图 2 二次挤压强化有限元模型

Fig.2 Finite element model of double cold expansion
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表 2 二次挤压试件尺寸参数

Table 2 Dimension parameters of double cold expansion samples

编号
耳片厚度 /

mm
孔径 /
mm

衬套外径 /
mm

衬套内径 /
mm

相对
挤压量 /%

1 16 19.96 20.1 16 2.2

2 16 20 20.1 16 2

3 16 20.06 20.1 16 1.69

4 16 20.1 20.1 16 1.49

图 3 单向拉伸有限元模型受载情况

Fig.3 Loading situation of uniaxial tensile finite element model
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3 结果与讨论

3.1 残余应力仿真分析

大量研究表明，交变疲劳载荷下对零件疲劳寿命影

响最大的是切向残余应力 [2]，因此本文主要关注切向残

余应力分布。二次挤压强化有限元模型中板长方向为

X 方向，因此挤压完成后 S11 方向的应力即为耳片最小

截面切向残余应力 σθ。图 5 所示为二次挤压完成后切

向残余应力分布云图，不同厚度下残余应力分布规律如

图 6 所示。可以看出，残余应力沿孔轴线方向为对称分

布，衬套受挤压后，内部均为切向残余压应力，在衬套与

孔壁接触位置残余压应力最大。孔壁表面残余压应力

达到 400MPa 以上，有较好的强化效果。在距底孔 2mm
范围内，均为残余压应力，且距孔壁越远，残余压应力越

小，之后逐渐转变为残余拉应力，且残余拉应力先逐渐

增大后减小到 0。耳片孔壁处，挤出面切向残余应力最

大，挤入面残余应力最小，但整体差别不大，这是因为在

挤压过程中孔壁材料的轴向流动，导致挤出面参与塑性

变形的金属较多，其周向残余压应力较高。但由于二次

挤压衬套的作用，衬套紧密压合孔壁使其残余应力重新

分布，耳片孔壁残余应力在厚度方向上分布趋于一致。

在衬套内部，挤出面残余应力相较于挤入面和中间面较

低，主要因为在一次挤压孔壁过程中，挤出面存在较大

的变形，二次挤压衬套过程中，衬套在挤出面受到孔壁

约束较弱，所以残余压应力水平较低。本文中残余应力

分布与文献 [9] 中二次挤压孔壁表层残余应力分布有较

好的一致性，验证了本文建立的二次挤压强化有限元模

型的合理性。

图 7 为未挤压强化构件单向拉伸应力分布云图，图

8 为受拉耳片构件最小截面应力分布规律。由仿真结

果可知，衬套内部应力基本为零，但耳片孔壁处出现严

重的应力集中现象。

图 9 所示为二次挤压强化后受拉试样最小截面应

力分布，在 165MPa 的均布载荷作用下，孔壁处由未挤

压时的应力集中转变为压应力状态，应力水平低于截面

平均值，且距离孔壁 1.15mm 内均为压应力，随着距孔

壁距离的增加，逐渐转变为拉应力。由此可见，二次挤

压强化可以有效缓解孔壁应力集中现象，使拉应力主要

分布于不危险区域，避免孔疲劳性能的削弱，增强危险

区域的疲劳性能。

表 3 疲劳载荷信息

Table 3 Fatigue load information

载荷级别 最大应力 σmax/MPa 应力比 R 频率 /Hz

一级 165 0.1 6

二级 181.5 0.1 6

三级 198 0.1 6

四级 214.5 0.1 6

图 5 最小截面切向残余应力分布

Fig.5 Tangential residual stress contour plotat minimum cross section
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图 6 二次挤压切向残余应力分布规律

Fig.6 Distribution of tangential residual stress in double cold expansion
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图 7 单向拉伸应力分布云图

Fig.7 Uniaxial tensile stress distribution contour plot
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图 4 疲劳仿真流程图

Fig.4 Flow chart of fatigue simulation 
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通常由于挤压入口面切向残余应力较低，疲劳裂纹

源有较大概率出现在挤入面，因此主要研究孔径与润滑

对挤入面的孔壁应力分布的影响。图 10 所示为 4 种不

同孔径下耳片构件切向残余应力分布规律，可以看到，

相同条件下，不同孔径耳片最小截面方向存在一个应

力不受影响区域，对于挤入面，该应力不变点在距孔壁

约 3.2mm 处。随着孔径的增加，由于相对挤压量的减

小，在应力不变点前切向残余压应力减小。因耳片内

部应力平衡，应力不变点之后残余拉应力随着孔径减

小而增大。

二次挤压强化试验中使用了 GH–51 干膜润滑剂，

摩擦系数越低代表润滑效果越好，图 11 为不同摩擦系

数下耳片在挤入面残余应力分布规律，可以看出在孔壁

附近，润滑情况越差，周向残余压应力越大，这是因为润

滑不佳产生的较大挤压力使材料发生轴向流动，孔壁产

生更高的压应力。在距孔壁约 1~3mm 区域，残余应力

分布基本一致，但在远离孔壁位置，随着摩擦系数的增

大，即润滑效果变差，残余拉应力增加。对比图 12 可以

发现，当摩擦系数 f 为 0.05 及 0.1，即润滑情况较好时，

挤入面孔壁切向残余压应力约为 360MPa，且应力分布

趋势基本一致。随着润滑情况变差，孔壁整体残余应

力变大，挤入面与挤出面应力差值减小，摩擦系数为 0.3
时孔壁切向残余压应力达到 575MPa。
3.2 疲劳寿命仿真分析

图 13 为在一级载荷下未经二次挤压强化受载试样

疲劳寿命仿真云图，可以看出孔壁为构件最先发生疲劳

失效的部位，疲劳寿命为 2.99×105 次循环，衬套在使用

过程中不发生疲劳失效，对构件疲劳寿命没有影响。图

14 为完整四级载荷下经二次挤压强化后的构件疲劳寿

命仿真云图，对比未挤压试样及图 9 可以看出，因二次
图 8 最小截面拉伸应力分布规律

Fig.8 Distribution of tensile stress at minimum cross section
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图 9 强化受载试样应力分布规律

Fig.9 Stress distribution of strengthened specimen under load
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图 10 不同孔径试样残余应力分布规律

Fig.10 Residual stress distribution in different diameters
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图 11 不同润滑条件残余应力分布规律

Fig.11 Residual stress distribution in different lubrication conditions
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图 12 孔壁在厚度方向残余应力分布规律

Fig.12 Residual stress distribution of hole edge in direction of thickness
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图 13 未挤压构件疲劳寿命仿真云图（d = 20mm，f = 0.1）
Fig.13 Fatigue life simulation contour plot of unexpanded 

component (d = 20mm，f = 0.1)

  图 14 二次挤压强化后疲劳寿命分布云图 （d = 20mm，f = 0.1）
Fig.14 Fatigue life simulation contour plot of double expanded 

component (d = 20mm，f = 0.1)
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（c）衬套寿命
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挤压强化缓解了孔壁应力集中，疲劳危险部位向远离孔

壁方向转移，一级载荷下疲劳寿命为 6.98×105 次循环，

是无挤压强化试样的 2.33 倍。观察图 14 可以看出，随

着疲劳载荷的增加，疲劳危险区域明显增大，且疲劳寿

命降低。采用 MTS322.21 试验机（100kN）对未强化及

二次挤压强化后试样进行了疲劳试验，根据《中国航空

材料手册》第四卷 [17] 中关于 TB6 钛合金耳片元件轴向

加载疲劳 S–N 曲线及疲劳试验方法，将试验载荷频率

定为：一级载荷最大应力 σmax=165MPa，应力比 R=0.1，
试验频率 6Hz。疲劳试验过程将螺栓杆插入衬套孔中，

沿试样长轴线方向施加疲劳载荷，其试验现场装夹方式

如图 15 所示。不同的装配工艺下，试样的破坏模式一

致，均在耳孔处发生疲劳失效，图 16 为一级载荷下温差

配合试验件疲劳破坏形式，因衬套材料刚度大于耳片刚

度，且由上述仿真结果可知，耳片孔壁附近出现严重应

力集中，而衬套内部应力较为平缓，因此疲劳破坏均发

生在耳孔处。图 17 为仿真与试验疲劳寿命对比情况，

因仿真过程基于孔壁无微观缺陷的假设，所以仿真值较

试验值普遍偏低，仿真误差为 8%~20%，考虑到疲劳试

验的波动性，可以认为该仿真误差在允许范围内。对比

图 13、14 及图 16 可以看出，仿真与试验疲劳破坏位置

均在耳孔处，且预测疲劳寿命误差也在允许范围内，仿

真结果与试验有较好的一致性。

对不同孔径及摩擦系数的耳片孔进行了二次挤压

强化疲劳寿命仿真分析，图 18 为摩擦系数为 0.1 的条

件下不同孔径偏差的疲劳寿命规律，发现对于同一应力
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水平，因为孔径偏差较小，挤压量及残余应力差别不大，

不同孔径试样的疲劳寿命围绕某一固定值上下波动，随

着应力幅值的增加，疲劳寿命降低。整体看来，直径为

19.96mm 及 20.1mm 的底孔疲劳寿命较低，这是因为直

径较小虽然可以在孔壁引入较大的残余压应力，但衬套

安装过程中与孔壁发生接触，造成孔壁残余应力波动较

大，同时远离孔壁处过大的残余拉应力也可能导致构件

过早疲劳失效；直径过大会导致一次挤压量不足，强化

效果不佳，同样也会削弱孔挤压强化的疲劳寿命增益。

图 19 为直径 20mm 孔在不同摩擦系数下二次挤压强化

后疲劳寿命规律，可以看出随着摩擦系数的增加，即定

性地表示润滑情况的变差，二次挤压强化孔疲劳寿命逐

渐降低。在实际生产过程中，若润滑情况不佳，会造成

孔壁材料的轴向流动，使孔壁残余应力在厚度方向上分

布不均匀，从而削弱疲劳寿命的增益。此外，本仿真模

拟是基于孔壁无微观缺陷的假设下进行的，在实际二次

挤压强化中，润滑效果不佳，会出现断棒、卡棒等问题，

且芯棒与衬套在挤压装配过程中会对孔壁造成较大的

损伤，增加了裂纹萌生的概率，也会大幅降低构件的疲

劳寿命。
图 15 试验装夹方式

Fig.15 Test fixing method

图 16 试验件疲劳破坏形式

Fig.16 Fatigue failureform of test specimen
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图 17 仿真与试验对比

Fig.17 Comparison between simulation and experiment

图 18 孔径对疲劳寿命影响 （f = 0.1）
Fig.18 Effect of diameter on fatigue life ( f = 0.1)
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图 19 润滑对疲劳寿命影响 （d = 20mm）

Fig.19 Effect of lubrication on fatigue life (d = 20mm)
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4 结论

（1）建立了 TB6 钛合金孔的二次挤压强化有限元

模型，可以准确地模拟二次挤压强化过程。在有限元模

拟结果的基础上，进行了二次挤压强化孔疲劳寿命仿真

分析，仿真结果与实际生产试验有较好的一致性。

（2）二次挤压强化后孔壁残余压应力可达 400MPa
以上，保证了孔壁有足够的切向残余压应力，能有效缓

解孔壁应力集中。在衬套内部均为切向残余压应力，且

挤出面应力水平较低，因二次挤压衬套的缘故，耳片孔

壁残余应力分布在厚度方向上趋于一致。

（3）对不同孔径的底孔进行二次挤压强化，在同一

厚度上，孔壁最小截面方向存在一个应力不变点，在该

点之前，切向残余压应力与孔径呈负相关，在该点之后

趋势相反。润滑情况越好，孔壁附近残余压应力越小，

远离孔壁处拉应力越小。

（4）在一级疲劳载荷下，二次挤压强化构件疲劳寿

命为未挤压试样的 2.33 倍。当挤压芯棒规格一定时，

孔径偏差较大及润滑情况不佳都会削弱二次挤压强化

的疲劳增益，其中润滑状况对二次挤压强化孔疲劳寿命

影响较大。在实际生产中，应尽量保证较好的孔加工精

度及挤压润滑条件。
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