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飞机结构装配中存在大量紧固孔，由于应力集中，

紧固孔成为飞机结构主要的疲劳失效源头 [1]。为了提

高紧固孔疲劳寿命，国内外研发出了大量的紧固孔冷

挤压技术，常见的孔挤压强化工艺有球形芯棒挤压、芯

棒直接冷挤压和带衬套冷挤压 [2]。芯棒直接冷挤压原

理是将过盈芯棒强行穿过结构孔，达到冷挤压强化的目

的，但该工艺仅适合小干涉量情况，且挤压过程易引起

孔壁初始损伤和材料流动。为解决上述问题，工程中又

研发出了带衬套冷挤压工艺，即在芯棒和孔之间增加衬

套。根据结构型式不同，衬套又可分为开缝衬套和无缝

压合衬套 [3]。

20 世纪 80 年代初，美国疲劳技术公司（FTI）根据
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[ 摘要 ]　压合衬套冷挤压工艺是通过拉拔过盈芯棒穿过紧固孔将衬套安装至孔壁的一种冷强化方法。对压合衬套

冷挤压后残余应力分布不均匀现象进行研究，提出了一种新型压合衬套冷挤压方法。该方法通过在传统压合衬套内

侧添加带斜度的辅助衬套，从而在芯棒拉拔过程中可以沿孔轴向同步施加均匀干涉量。通过有限元仿真，得到该方

法在干涉量为 1.5%、1.8%、2.0%、2.3%、2.5% 时的残余应力分布，并与传统压合衬套冷挤压方法进行对比。研究结果

表明，该方法在孔端不会产生残余拉应力，且残余应力更加均匀，残余压应力区更深。与传统冷挤压工艺相比，新工

艺在干涉量为 2.5% 时疲劳寿命提高了 33%，且该增益随干涉量增加而增强。
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冷挤压技术推出了 ForceMate 法 [4]，即压合衬套冷挤压

工艺 [5]。该工艺首先将压合衬套预安装在孔内，衬套靠

近挤出端的底面用鼻顶帽和前颚顶紧，防止衬套随芯棒

移动。芯棒和衬套之间加润滑剂以减少摩擦。挤压过

程中芯棒直接接触并穿过压合衬套，挤压后压合衬套留

在孔内，对孔壁形成支撑。

冷挤压工艺产生的疲劳增益是评定该技术好坏的

主要依据，而残余压应力的大小及分布是疲劳强化的关

键。许多学者通过试验和数值仿真研究冷挤压残余应

力分布，研究表明，数值仿真所得周向残余应力总体趋

势与试验结果吻合较好，尤其是转折点处 [6]，因此被用

来预测残余应力趋势 [7]。根据残余应力数据，可验证冷

挤压疲劳强化效果，张志贤等 [5] 通过局部应力 – 应变法

计算疲劳寿命；Liu 等 [8] 采用仿真和试验的方法研究了

孔边距对冷挤压残余应力的分布规律和疲劳寿命的影

响，并验证了 WB 模型和 SWT 模型预估疲劳寿命的准

确性。鉴于数值仿真的可靠性，已经被用于验证一些新

工艺的可行性 [9]。

传统冷挤压工艺在冷挤压后孔周周向残余压应力

沿厚度方向分布不均匀，挤入面和挤出面残余压应力

较小，甚至会出现残余拉应力，不利于疲劳寿命的提

高 [10–11]。针对该问题，Jang 等 [12] 研究了孔端倒角对残

余应力分布的影响；Chakherlou 等 [13] 提出用锥形栓和

锥形开缝衬套来获得均匀残余压应力，但以上方法所得

残余应力场不完全均匀。Maximov 等 [14] 将锥形衬套

分成 4 个扇形区，可获得相对均匀的残余压应力，但该

方法没有对套管施加轴向约束，残余应力分布也没有完

全均匀化，且该方法采用冲击的方法对芯棒施加强制位

移，难以精确控制干涉量。

为解决上述问题，提出了一种新型压合衬套冷挤压

安装工艺 [15]，并采用数值仿真方法研究其疲劳强化效

果。研究结果表明，该工艺可以有效消除孔挤入端和挤

出端的残余拉应力，使残余压应力沿工件厚度方向分布

趋于均匀。

1　有限元建模

为对比新工艺与传统压合衬套冷挤压工艺挤压后

的残余应力分布及疲劳增益，本文建立了 3 种压合衬套

冷挤压模型，包括本文所提出的新型压合衬套冷挤压模

型及作为对照组的两组传统压合衬套冷挤压模型。两

组传统冷挤压模型仅衬套型式不同，一组使用直通型压

合衬套；另一组使用法兰型压合衬套（图 1）。
新工艺在传统直通型压合衬套冷挤压法基础上，增

加一个辅助衬套，故称为双衬套压合衬套冷挤压法。辅

助衬套为法兰型，法兰部分搭在孔边挤入面上，在冷挤

压过程中起到止挡的作用。如图 2 所示，辅助衬套的受

挤压段带有一定斜度，靠近挤入面为薄端；靠近挤出面

为厚端，并包含多个开缝。

挤压芯棒整个工作段为带有一定斜度的锥形，且与

辅助衬套斜度相同，使得在拉拔芯棒过程中工件厚度方

向上能同步施加相同干涉量。该工艺挤压前首先将工件、

压合衬套、辅助衬套和芯棒装配完毕，鼻顶帽顶住压合衬

套的挤出端面，并与工件平齐。挤压时将芯棒由挤入面

向挤出面拉拔至预定的干涉量后，将芯棒反向推出，最

后拆卸辅助衬套，完成整个安装工艺流程（图 3[15]）。

冷挤压强化过程伴随强烈的非线性，而 ABAQUS
软件可以解决复杂的材料非线性及接触非线性问题，因

此本文选择 ABAQUS 软件建立冷挤压有限元模型 [16]。

本文以双衬套压合衬套冷挤压模型为例阐述建模流程，

图 1　两种压合衬套

Fig.1　Two types of bushings

图 2　辅助衬套

Fig.2　Auxiliary bushing

图 3　新型压合衬套冷挤压工艺结构件示意图 [15]

Fig.3　Schematic view of the structures of the novel cold expansion 
technology with forcemate bushing[15]

（a）直通型压合衬套 （b）法兰型压合衬套

（a）辅助衬套半对称模型 （b）辅助衬套全模型
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该模型由含孔工件、压合衬套、辅助衬套和挤压芯棒组

成。含孔工件厚度为 10 mm，紧固孔孔径为 47 mm，孔

边倒角 0.8 mm，材料为 TC4，其材料参数如图 4 和表 1
所示。压合衬套及辅助衬套材料为 PH13–8Mo，其应力 –
应变曲线可参考文献 [7]。
1.1　网格划分

如图 5 所示，芯棒在挤压过程中几乎不发生变形，

可设为解析刚体，无须网格划分。其余部件采用 C3D8R
单元，为了保证计算精度，同时节约计算成本，在工件孔

周处加密网格。根据结构对称性，本文采用 1/4 对称模

型。

1.2　分析步与边界条件

模拟过程分为 3~4 个分析步，对应冷挤压阶段和远

场载荷阶段。在冷挤压阶段，工件受芯棒挤压而径向膨

胀，芯棒卸载后孔周材料由于弹塑性变形失配而产生残

余压应力。对于传统压合衬套冷挤压模型，将芯棒沿 Z
方向完全穿过紧固孔即完成冷挤压及卸载。双衬套压

合衬套冷挤压模型芯棒的位移与干涉量有关，芯棒拉伸

了预定位移后须将其反向推出完成卸载。远场载荷阶

段通过两个分析步分别施加最大载荷和最小载荷，应力

比为 0.1，其中最大载荷采用均布载荷（333.67 MPa）施

加在试件远端。

模拟过程中约束对称面法向位移；工件和压合衬套

底部约束 Z 方向位移；芯棒约束其他自由度使其仅可以

沿 Z 方向位移；辅助衬套不约束底部 Z 方向位移，是因

为计算后得知，辅助衬套不约束 Z 方向时挤压残余应力

更为均匀。

1.3　接触定义及工况

用模型的接触面法向定义硬接触；切向设置摩擦系

数；芯棒与衬套之间模拟添加二硫化钼润滑剂，定义摩

擦系数为 0.02；接触面设为有限滑动。紧固孔与衬套之

间切向摩擦系数一般为 0.1~0.2[17]，本文定义摩擦系数

为 0.15。
干涉量是冷挤压过程最重要的工艺参数。葛恩德

等 [18] 得出 TC4 材料最佳干涉量为 4%，且干涉量较低

时对残余压应力影响较大，当干涉量增加到一定程度

后，残余应力趋于稳定。为突出对比效果，本文中考虑

5 种较低的干涉量。如表 2 和 3 所示，传统压合衬套冷

挤压通过调整压合衬套内径来调整干涉量，双衬套压合

衬套冷挤压通过控制芯棒拉拔位移来调整干涉量使之

与传统工艺一致。传统压合衬套冷挤压干涉量 e1
[19] 和

双衬套压合衬套冷挤压干涉量 e2 为

书书书

ｅ１ ＝
�

ｄ０ ＋ ２δ － Ｄ０ �
Ｄ０

× １００％  （1）

书书书

ｅ２ ＝
２ × Ｌ × ｔａｎθ
Ｄ０  （2）

式中，d0 为芯棒工作直径；δ为衬套壁厚；D0 为初孔直径；

L 为带斜度芯棒位移长度；θ为强化棒锥面母线与中心

轴线之间的夹角。

2　计算结果与分析

本文拟分析孔边周向残余应力分布，并在此基础上

对比不同工艺的疲劳增益。为便于研究，选用两条由网

图 4　TC4 名义应力 – 应变曲线

Fig.4　Nominal stress–strain curve of  TC4

图 5　冷挤压有限元模型

Fig.5　Finite element model of cold expansion

（a）直通型压合衬套冷挤压模型 （b）法兰型压合衬套冷挤压模型 （c）双衬套压合衬套冷挤压模型
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表 1　工件、衬套及芯棒力学性能

Table 1　Mechanical properties of workpiece, bushing and mandrel

材料牌号 杨氏模量 /MPa 泊松比 屈服强度 /MPa

TC4 107000 0.31 830

PH13–8Mo 192000 0.28 1235
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（a）直通型压合衬套

（b）法兰型压合衬套

（c）双衬套压合衬套冷挤压周向残余应力 远场载荷下孔周应力 叠加后的应力

+ =F F F F

d

a

b

c

格节点构成的路径来提取残余应力。如图 6 所示，路径

1 由 c 到 d；路径 2 由 a 到 b。
2.1　周向残余应力分布

在远场载荷作用下，紧固孔附近存在应力集中现

象，冷挤压后产生的周向残余压应力可以改善该问题。

如图 7 所示，目前普遍认为冷挤压强化的原理是在远场

疲劳载荷作用下，原始孔处的孔边周向拉应力与冷挤压

产生的周向残余压应力叠加，从而降低孔周峰值应力和

平均应力，达到提高疲劳寿命的目的。

为对比不同工艺残余压应力区域大小，图 8 给出了

在柱坐标系下干涉量为 2.0% 时各工艺对应的应力云

图，残余应力大于 0 的部分（残余拉应力区域）用灰色显

示。可以看出，在干涉量相同时，新工艺残余压应力区

域更大，相应的残余拉应力区较小，对提高疲劳增益有

益。

图 9 为周向残余应力沿路径 1 的分布情况。如图

9（a）所示，对于同种冷挤压工艺，不同干涉量下残余压

应力分布规律相似，孔壁附近的残余压应力随着干涉量

增大而增大，在本文所选干涉量范围内，如果材料不被

破坏，增大干涉量对提高疲劳寿命有益，后文均以干涉

量为 2.0% 时的数据为例进行叙述。如图 9（b）所示，

新工艺产生的最大残余压应力低于传统压合衬套冷挤

压工艺产生的最大残余压应力，表明相对于传统工艺，

新工艺并非通过提高最大残余压应力来提高对孔结构

的疲劳增益。

冷挤压强化后沿路径 2 的残余压应力分布更为关

键。如图 10 所示，两组传统工艺产生的残余应力大小

及分布趋势接近，挤入面和挤出面存在残余拉应力；与

传统工艺相比，新工艺产生的残余压应力较小，但其残

余压应力分布更均匀，使得芯棒挤入端的残余拉应力向

压应力转变，从而提高抗疲劳性能。

2.2　接触压力对比

冷挤压后，压合衬套产生较大的塑形变形，而孔周

弹性变形部分发生回弹，从而孔壁和衬套之间形成接触

压力，即“支撑效应”[20]。“支撑效应”可以有效降低孔周

局部的交变应力幅值，从而提高紧固孔抗疲劳性能 [21]。

如图 11 所示，传统工艺产生的接触压力不均匀，孔壁中

芯棒工作半径 /
mm

衬套初始外径 /
mm

衬套初始内径 /
mm 干涉量 /%

20.87 23.5 20.5175 1.5

20.87 23.5 20.4470 1.8

20.87 23.5 20.4000 2.0

20.87 23.5 20.3295 2.3

20.87 23.5 20.2825 2.5

芯棒位移长度 /
mm

衬套初始外径 /
mm

芯棒工作段与
水平面夹角 /（°） 干涉量 /%

2.84274 23.5 82.93141 1.5

3.41129 23.5 82.93141 1.8

3.79032 23.5 82.93141 2.0

4.35887 23.5 82.93141 2.3

4.73790 23.5 82.93141 2.5

表 2　传统压合衬套冷挤压干涉量

Table 2　Expansion percentage of the traditional cold expansion

表 3　双衬套压合衬套冷挤压干涉量

Table 3　Expansion percentage of the novel cold expansion

图 6　残余应力提取路径示意图

Fig.6　Residual stress extraction diagram

图 7　冷挤压后孔边周向应力叠加示意图

Fig.7　Schematic diagram of circumferential stress superposition 
around the hole after cold expansion

图 8　不同工艺残余压应力区

Fig.8　Cold expansion residual compressive stress region of 
different processes
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（a）双衬套压合衬套冷挤压沿路径1的周向残余应力分布

（b）干涉量2.0%不同工艺沿路径1的周向残余应力分布
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间部位接触压力较大，而在挤入端和挤出端接触压力较

小。新工艺接触压力相对均匀，在靠近挤入端和挤出端

形成了较大的接触压力，弥补了传统工艺的不足。相同

干涉量下，双衬套压合衬套冷挤压接触压力较小，适用

于较小杨氏模量或较小厚度的衬套 [22]，以保证疲劳增

益。

2.3　工件内壁回弹对比

冷挤压后工件的回弹对残余应力分布产生了很大

的影响 [5]。图 12 为提取孔壁中部节点径向位移随时间

的变化曲线。冷挤压过程中，孔壁径向位移随着干涉量

的增加而增大。达到峰值后，在卸载过程中出现一定回

弹，芯棒拔出后，回弹量趋于稳定。冷挤压强化后，孔壁

表层阻止了孔周产生的回弹，形成残余压应力。因此，

理论上干涉量相同时，孔壁的回弹量越小，残余压应力

越大。如图 13 所示，传统工艺中直通型压合衬套冷挤

压回弹量较大，其强化效果较差，仅比较回弹量，新工艺

未优于法兰型压合衬套冷挤压。

2.4　拉拔力对比

冷挤压过程中压合衬套安装阻力过大会导致安装

困难。提取了冷挤压过程的芯棒拉拔力，根据静力平衡

图 9　沿路径 1 的周向残余应力分布

Fig.9　Residual hoop stress distribution along path 1

图 10　沿路径 2 的周向残余应力分布

Fig.10　Residual hoop stress distribution along path 2

图 11　不同工艺 2.0% 干涉量时的接触压力

Fig.11　Contact pressure at 2.0% interference of different processes

图 12　工件内壁径向位移 – 时间图

Fig.12　Radial displacement–time diagram of inner wall of 
sample plate
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（a）直通型压合衬套冷挤压

（b）法兰型压合衬套冷挤压

（c）双衬套压合衬套冷挤压

应力/MPa

应力/MPa

应力/MPa

1.5 1.8 2.0 2.3 2.5
0

0.1

0.2

0.3

回
弹

量
/m

m

干涉量/%

 直通型衬套
 法兰型衬套
 双衬套模型

条件，提取工件及压合衬套底部节点在 Z 方向的约束反

力并求和，得到 1/4 模型对应的拉拔力，再根据对称性

处理后得出全模型的拉拔力。如图 14 所示，不同干涉

量下的峰值拉拔力随干涉量增加而增加。可以看出，双

衬套压合衬套冷挤压拉拔力远高于压合衬套冷挤压，因

此该工艺投入使用时对拉枪吨位和芯棒强度要求较高。

3　疲劳寿命预测

由于孔周应力集中现象，疲劳损伤一般起源于孔

边 [23]，且疲劳裂纹一般沿着与最大主应力垂直的方向

扩展，因此可通过最大主应力的分布来确定危险点。如

图 15 所示，在远场载荷作用下，传统压合衬套冷挤压模

型危险点位于挤入面附近，该结论与其他学者研究结果

一致 [24]。双衬套压合衬套冷挤压模型危险点位于挤出

面。

为计算不同模型疲劳强化效果，本文提取了远场载

荷后危险点的应力作为复合应力谱。疲劳寿命计算方

法选用基于临界平面法的多轴疲劳失效准则。

SWT 损伤参数由 Smith 等 [25] 提出，仅适用于单轴

拉 / 压疲劳寿命 [26]。

书书书

σｍａｘεａ ＝
σ′２ｆ
Ｅ �

２Ｎｆ�
２ｂ＋ σ′ｆ ε′ｆ �２Ｎｆ�

ｂ ＋ ｃ  （3）

式中，σmax 为最大法向应力；εa 为法向应变范围；E 为弹

性模量；ε′f 和 c 为疲劳延性系数和指数；σ′f 和 b 分别为

疲劳强度系数和指数；Nf 为疲劳寿命。

SWT 参数修正后可以预测含 I 型裂纹构件多轴比

例加载和非比例加载下的寿命计算 [26]，其中 Socie[27] 提

出的参数应用较广。

书书书

Δεｍａｘ
２ σｎ． ｍａｘ ＝

�σｆ�
２

Ｅ �

２Ｎｆ�
２ｂ ＋ εｆσｆ�２Ｎｆ�

ｂ ＋ ｃ  （4）

式中，σf 和 εf 分别为疲劳强度系数和疲劳延性系数（分

别可简化为静拉伸断裂时的真应力和真应变）；Δεmax 为

临界面上的正应变范围；σn.max 为最大法向应力。

除 SWT 参数外，Wang 和 Brown[28] 提出 WB 模型，

该模型考虑剪应变及平均应力对疲劳性能的影响。

书书书

Δνｍａｘ
２ ＋ Ｓ

Δεｎ
２ ＝ Ａ

σｆ － ２σｎ． ｍｅａｎ
Ｅ �

２Ｎｆ�
ｂ ＋ Ｂεｆ�２Ｎｆ�

ｃ  

A=(1+μc)+(1–μc)S （5）
B=(1+μP)+(1–μP)S 

式中，S 为材料的拉伸疲劳数据与扭转疲劳数据拟合得

到的材料参数；μc 为泊松比；μp 为塑性泊松比；Δνmax 为

临界面上剪应变范围；Δεn 为临界面上法向应变范围；

σn.mean 为临界平面上平均法向应力。各参数数值大小如

表 4 所示 [29]。

如图 16 所示，根据 WB 模型得出各模型相对寿命。

对比可知，低干涉量时法兰型压合衬套冷挤压效果最

佳；干涉量高于 1.8% 但低于 2.3% 时，双衬套压合衬套

图 13　不同干涉量下工件内壁回弹量

Fig.13　Springback of inner wall of workpiece under different 
interference

图 14　峰值拉拔力随干涉量的变化

Fig.14　Variation of peak drawing force with interference
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图 15　施加载荷后最大主应力分布

Fig.15　Maximum principal stress distribution after loading
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冷挤压效果明显提高，此时双衬套压合衬套冷挤压效果

与法兰型压合衬套冷挤压效果接近；当干涉量为 2.5%
时，双衬套压合衬套冷挤压较法兰型压合衬套冷挤压疲

劳寿命提高 33%。由此可知，双衬套压合衬套冷挤压工

艺更适合于大干涉量冷挤压。

4　结论

（1）相比于传统压合衬套冷挤压工艺，双衬套压合

衬套冷挤压后残余压应力区域更大，可以有效改善孔周

应力集中问题。

（2）双衬套压合衬套冷挤压工艺可以避免传统压

合衬套冷挤压易产生的残余拉应力，并使残余压应力沿

孔轴向的分布更加均匀。

（3）相比于传统压合衬套冷挤压工艺，双衬套压合

衬套冷挤压工艺挤压时衬套两端接触应力较大，接触压

力沿工件厚度方向更均匀，“支撑效应”表现更佳。且

双衬套冷挤压可有效保护孔壁，施加更大的干涉量。

（4）双衬套压合衬套冷挤压工件产生的回弹量低于

直通型压合衬套冷挤压，略高于法兰型压合衬套冷挤压。

（5）两组传统压合衬套冷挤压中，使用法兰型压合

衬套的疲劳强化效果优于直通型压合衬套。当干涉量

高于 2.0% 时，双衬套压合衬套冷挤压优于法兰型压合

衬套冷挤压，且干涉量越大，双衬套压合衬套冷挤压工

艺的优势越大。
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