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孔的开缝衬套冷挤压强化工艺研究*

卢 浩1，魏永合1，江晓宇2，廖 波2

（1. 沈阳理工大学，沈阳 110168；
2. 航空工业宜宾三江机械有限责任公司，宜宾 644007）

[ 摘要 ] 开缝衬套冷挤压强化孔工艺广泛应用于航空制造、维修等领域，用来提高飞机结构孔的疲劳寿命。采用仿

真分析方法研究了开缝衬套冷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 7050
铝合金构件挤压强化有限元模型，得到了不同挤压量下的仿真结果，并分析了该模型的准确性；其次，在得到的强化

模型结果基础上利用疲劳分析软件 Fe-Safe 对强化孔疲劳全寿命进行了预测；最后，开展了未挤压孔与开缝衬套挤

压强化孔的疲劳试验对比。结果表明，设计挤压量在 4.0% ~ 4.5% 时，可以获得最合理的残余应力分布，当挤压量超

过 4.5% 时挤出端残余压应力最大值基本保持不变。挤压完成后，孔径向变形呈马鞍形状，孔壁金属向孔两端方向流

出。该强化工艺对孔的疲劳增益效果明显，强化孔的疲劳寿命约为未强化孔的 10 倍。
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[ABSTRACT] The technology of cold extrusion strengthening holes with split sleeve is widely used in aviation 
manufacturing, maintenance and other fields to improve the fatigue life of aircraft structural holes. The residual stress 
distribution and fatigue life of cold extrusion strengthened hole of split sleeve were studied by simulation analysis 
method. Firstly, based on the finite element software ABAQUS, a finite element model of extrusion strengthening of 7050 
aluminum alloy components was established, and the simulation results under different extrusion amounts were obtained, 
and the accuracy of the model was analyzed. Secondly, based on the results of the strengthened model, the fatigue life 
of the strengthened hole was predicted by using the fatigue analysis software Fe-Safe. Finally, a fatigue test comparison 
between the unextruded hole and the extrusion-strengthened hole with split sleeve was carried out. The results show that 
the most reasonable residual stress distribution can be obtained when the designed extrusion amount is 4.0% – 4.5%. When 
the extrusion amount exceeds 4.5%, the maximum residual compressive stress at the extrusion end basically remains 
unchanged. After extrusion, the hole diameter changes in a saddle shape along the axial direction, and the hole wall metal 
flows out toward both ends of the hole. This strengthening process has obvious effect on the fatigue gain of holes, and the 
fatigue life of strengthened holes is about 10 times that of unreinforced holes.
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机翼翼根处是机翼和机身连接的地方，在飞行过程

中由于机翼的振动，常常会承受外界循环载荷的影响。

此部位的结构孔会产生应力集中，从而产生疲劳破坏引

发故障，影响飞机的正常飞行 [1]。为了避免此类事故的

发生， 20 世纪 70 年代波音公司提出了开缝衬套冷挤压

强化孔的工艺方法 [2]，通过薄壁开缝将衬套装到带有锥

度的芯棒上，使其穿过结构孔，对孔进行径向挤压。孔

壁产生的塑性形变在孔周产生残余压应力层，这种强化

层可以降低此部位所受的外界循环拉应力均值，从而达

到延缓裂纹萌生和扩展的目的 [3]。

提高孔的疲劳寿命旨在改善孔周产生的残余压应

力层，由于无法测量试验板结构内的残余应力情况，故

常结合数值模拟的方法进行分析 [4]。Dey 等 [5] 对铝合

金冷挤压强化进行了有限元分析，发现随着材料屈服强

度和挤压量的增加，均能改善孔周残余压应力情况，提

高孔的疲劳寿命，芯棒在挤压过程中的拉力也随之增

加。黄宏等 [6] 对比分析了不同铰削量对 7050 铝合金板

材孔边残余应力分布的影响，结合 LXRD 应力分析仪

进行了不同铰削量下试验板的残余应力测量，证实了挤

压强化孔可以改善孔周残余应力情况。疲劳试验是评

估强化孔结构抗疲劳性能最直接的方法，但由于制造误

差、挤压装配过程等不可控因素较多，往往会得到不理

想的试验结果。王彩勇等 [7] 结合疲劳仿真软件 MSC.
Fatigue 对强化孔疲劳寿命进行了仿真，得到在一定范

围内，挤压量的增大可以相应地提高孔的寿命，且所受

外界载荷越小，疲劳寿命越大。欧阳小穗等 [8] 对孔的疲

劳寿命计算方法进行了研究，估算了循环载荷下不强化

和衬套挤压强化后构件的疲劳寿命，得出试验结果与估

算结果有较好的一致性。

以上研究表明，开缝衬套冷挤压强化孔的工艺方法

可以很好地提高结构孔疲劳寿命。为了更深入研究开

缝衬套挤压强化效果，形成完整的疲劳寿命预测体系，

本文结合 ABAQUS 有限元分析软件，建立了开缝衬套

的冷挤压强化过程仿真模型，对比分析了不同挤压量下

的开缝衬套强化效果，结合疲劳全寿命分析软件进行了

疲劳寿命的初步预测。

1 挤压强化过程的仿真模型建立

本研究借助 ABAQUS 强大的非线性计算能力，对

开缝衬套挤压强化过程进行有限元建模，整个工艺过程

为芯棒的轴向运动对开缝衬套和孔进行径向挤压。图

1 所示为装配模型，包括开缝衬套、顶套、芯棒、试验板

4 个部件，带孔试验板选用 7050 铝合金材料，初孔直径

D0 = 7.2 mm，板厚为 6 mm。

试验板在挤压过程中孔内壁会发生塑性形变，对其

做塑性材料定义。衬套作为工艺件，看作只发生弹性变

形。顶套和芯棒变形较小，对两者进行刚体定义。装配

模型各部件材料性能参数如表 1 所示。

选用 C3D8R（八结点线性六面体单元，减缩积分，

沙漏控制）网格，对重点关注的试验板孔周处进行局部

加密 [9]，装配时注意开缝衬套的开口朝向应与试验件危

险截面垂直放置 [10]，有限元网格划分模型如图 2 所示。

模型施加边界条件如下：顶套固定约束，在挤压过

程中防止开缝衬套轴向移动；试验板左右两侧限制 X
轴轴向运动；定义芯棒末端参考点，对参考点施加沿 X
轴负方向 30 mm 的位移，至芯棒完全通过开缝衬套，并

对芯棒和顶套施加刚体约束。接触方式采用面对面和

线对面的离散方式，以刚度系数大的零件表面作为主面

（或主线），小的零件选作从面（或从线）为设置原则 [11]。

影响开缝衬套挤压强化效果最主要的因素为挤压

量 [12]，在设计阶段常用设计绝对挤压量和设计相对挤

压量两种表达式来描述挤压量，计算公式为

E D t Da � � �( )2 0

E
E
Dr

a� �
0

100%

式中，Ea 为绝对挤压量；Er 为相对挤压量；D 为芯棒工

表 1 装配模型各部件材料性能参数

Table 1 Material performance parameters of each part of 
the assembly model

部件
名称

材料
名称

杨氏模量/
MPa

泊松比
μ

屈服强
度/MPa

拉伸强
度/MPa

延伸
率/%

试验板
7050

铝合金
69000 0.33 470 530 11

开缝
衬套

奥氏体
不锈钢

197000 0.30 — — —

芯棒 合金钢 210000 0.30 — — —

顶套 弹簧钢 210000 0.30 — — —

图 1 开缝衬套冷挤压强化装配模型

Fig.1 Cold extrusion strengthening assembly model of split sleeve
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作段直径；D0 为试验板初孔直径；t 为开缝衬套厚度。

针对本结构，通过改变试验板孔径实现 3%~5% 之间的

挤压量强化效果分析。

2 仿真结果分析

2.1 应力情况

孔的周向残余应力是评价带孔试验板强化性能的重

要指标，危险截面周向残余应力分布云图如图 3 所示。

从图 3 可以看出，在孔周一定范围内产生了残余压

应力层，挤入端的周向残余压应力明显小于挤出端。残

余压应力沿孔厚度方向分布不均，分布范围呈挤出面 >
挤入面 > 中间面趋势。这是因为在挤压过程中，由于芯

棒的轴向运动，挤入端挤压完成处率先承受一部分由于

试验板凹陷所产生的拉应力。冷挤压强化工艺中若采

用较大的挤压量，会引起较大塑性变形从而损伤材料，

对疲劳寿命有不利影响，因此存在与最高疲劳寿命相关

的最佳挤压量。

图 4 为不同挤压量下挤出端周向残余应力分布情

况。残余压应力最大值随挤压量的增加而增加，挤压量

增加到 4.5% 时，最大残余压应力值基本保持不变，约

480 MPa。残余压应力层厚度也随挤压量增加而增加，

其中，当挤压量为 5.0% 时最大层厚约 5 mm。残余应

力变化呈现距孔壁越远残余压应力越小，并转化成拉应

力，最终逐渐归 0 的规律。

2.2 孔端轴向金属流动情况

飞机常用叠层板材来提高飞机机翼和机身的强度，

开缝衬套冷挤压强化会造成孔端金属轴向流动，较大的

轴向流动会影响叠层板材的贴合度。图 5 所示为在挤

压量为 4.5% 时的轴向金属流动情况，图 6 为利用仿真

呈现出了不同挤压量下挤出端圆周 200 个节点的轴向

位移情况。

结合图 5 和 6 的仿真结果，孔壁金属向孔两端方向

流出，挤压完成后板材孔两边均向外凸起，且挤出端的

流出量明显大于挤入端。沿孔的径向看，孔壁处金属轴

向流动最大，距孔壁越远流动越小。不同挤压量下，随

挤压量的增加金属轴向流动越大，其中 5.0% 挤压量下

金属轴向流动最大，在不开缝位置处的金属轴向流动最

图 2 有限元网格划分模型

Fig.2 Finite element mesh generation model

（b）局部细化网格情况（a）整体网格划分情况

Y
X Z

图 3 危险截面周向残余应力分布

Fig.3 Distribution of circumferential residual stress of dangerous 
section
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图 4 不同挤压量下孔周周向残余应力分布

Fig.4 Circumferential residual stress distribution of holes under 
different extrusion amounts

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28 30 32
-500
-450
-400
-350
-300
-250
-200
-150
-100
-50

0
50

100

3.0%挤压量
3.5%挤压量
4.0%挤压量
4.5%挤压量
5.0%挤压量

距孔壁距离/mm

残
余

应
力

/M
Pa



1012024年第67卷第21期·航空制造技术

RESEARCH 研究论文

小值也将近 0.07 mm。不同挤压量下金属轴向流动变

化趋势一致，但在开缝衬套开口处会产生突变，这是由

于芯棒挤压使孔壁金属从开缝衬套开缝边缘处流出，形

成挤压后的凸脊根部，这一部分金属流动性较大；还有

一部分挤压过程中未接触开缝衬套，被芯棒挤压的不够

彻底，形成挤压后的凸脊根部，这一部分金属流动较小。

为了验证仿真的准确性，对挤压后的板材进行轴向金属

流动情况的测量，试验结果与仿真情况一致。

2.3 孔径变化情况

挤压完成后危险截面孔径变化趋势如图 7 所示，沿

轴向看，径向变形呈挤出端 > 挤入端 > 中间面的马鞍形

状，这是由于孔中间部位的金属向两端流出，导致中间

部位较两端挤压量略小，径向变形也就越小。以 4.5%
挤压量、初孔直径 7.2 mm 的试验板为挤压强化对象，经

挤压强化仿真后测得挤压后孔径仿真值为 7.417 mm。

对 7 件试验板进行相同方式的测量，并对两者进行对

比，情况如图 8 所示，仿真与实测的强化后孔径值有较

好的一致性。

挤出端孔周节点沿 Z 方向位移变化情况如图 9 所

示，变化趋势呈对称状，由于开缝衬套开口处受芯棒挤

压，其位移变化量较不开口一侧相对变化大。对不同挤

压量挤出端一侧孔周的 200 个节点进行 Z 方向的位移

情况分析，如图 10 所示，随挤压量的增加，Z 方向位移

变化也增加。

2.4 芯棒拉力情况

芯棒拉力的变化趋势与芯棒设计相关，芯棒从前锥

度逐渐过渡到工作段时，芯棒拉力上升，在峰值处会出

现 6 mm 左右的波动状态，正是芯棒工作段挤压开缝衬

套时的表现，在芯棒工作段完全通过衬套后，芯棒拉力

迅速下降至 0。在试验中采用美国 FTI 生产的 LB–20
拉枪，通过对拉枪充油的方式为芯棒提供拉力，利用动

力台显示的最大压力值估算芯棒所需的拉力的情况。

经过对比，挤压量 4.5% 的实际拉力值和仿真拉力值

相仿，均在 8500 N 左右。不同挤压量下芯棒拉力随位

移变化情况如图 11 所示，挤压量越大，芯棒拉力越大，

5.0% 挤压量时达到了近 10000 N。

图 5 孔金属轴向流动情况

Fig.5 Axial flow of hole metal 
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图 6 不同挤压量下挤出端轴向金属流动情况

Fig.6 Axial metal flow at extrusion side under different extrusion 
amounts
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图 7 危险截面径向变形情况

Fig.7 Radial deformation of dangerous cross-section
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通过分析以上影响参数，在挤压量低于 4% 时，虽

芯棒拉力和轴向金属流动都较小，但残余压应力值较

小；若高于 4.5% 挤压量，在实际挤压过程中，极易出现

挤出侧金属堆积或芯棒拉力过大产生卡棒、断棒等现

象，这会对板材造成损伤，降低其疲劳寿命。针对本结

构试验板，挤压量为 4.0%~4.5% 时，可以在较小的芯棒

拉力和轴向金属流动下，达到最大的残余压应力和径向

变形，无论是对强化效果还是挤压工艺过程的可靠性都

是最佳的。

3 强化孔的疲劳寿命研究

3.1 疲劳全寿命仿真

由于应力仿真采用隐式分析方法，挤压完成后只会

继承应力 – 应变状态，孔壁不会产生裂纹，对疲劳仿真

分析影响相对较小，故仿真不进行铰削步骤。直接向

Fe-safe 中导入挤压完成后的有限元应力 – 应变情况作

为初始的残余应力和应变，在此基础上采用 Fe-safe 中

Elasic Block 模块添加正弦波形完成疲劳载荷定义。具

体分析过程如图 12 所示。

在设置相关材料信息及求解参数时，虽然 Fe-safe
中自带强大的材料库，但有些新型材料还不包含在内，

用户可以通过设定弹性模量等参数自动生成 S – N 曲

线，再根据现有试验数据对其进行适当修改。结合本

文试验板结构，采用在应力集中系数 Kt = 2.816、应力比

R = 0.06 下的 S – N 曲线，如图 13 所示。本模型疲劳分

析方法采用适用于高周疲劳计算的 Goodman 平均应力

修正法。经仿真，以 4.5% 挤压量为例，疲劳破坏位置与

所受交变载荷方向垂直，疲劳寿命约为 837529 次，具体

破坏位置在孔壁靠近挤入端一侧，如图 14 所示。

不同挤压量下疲劳寿命仿真情况如表 2 所示，从仿

真结果来看，强化后的板材疲劳寿命高于不强化的板

材，且随挤压量的增加板材的疲劳寿命也跟着增加，但

挤压量达到 5.0% 时，由于拉应力增大，疲劳寿命下降，

但强化效果也明显比未强化时好。

图 9 试验板挤出端 Z 方向整体变形图

Fig.9 Z-direction overall deformation diagram of extrusion end of 
test plate
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图 10 挤出端圆周节点 Z 方向位移情况

Fig.10 Z-direction displacement of extrusion end circumferential node
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图 11 不同挤压量下芯棒拉力随位移变化情况

Fig.11 Variation of mandrel tension with displacement under 
different extrusion amounts
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图 12 疲劳全寿命仿真流程图

Fig.12 Flow chart of fatigue full life simulation
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3.2 疲劳试验

为了证明开缝衬套冷挤压的强化效果，选取设计挤

压量在 4.5% 的 7 件试验板进行挤压强化。将强化后的

试验板铰孔至与未强化试验板孔径相同，并进行疲劳试

验。疲劳试验在 Instron8801（10 t）和 8804（20 t）试

验机上进行，试验载荷选取正弦波形，最大值取光孔试

样强度的 33%、应力比 0.06、频率 15 Hz，选取其中一块

试验板进行静强度试验，其余用来做疲劳试验。试验件

装夹如图 15 所示，得到试验结果如表 3 所示。

从试验结果可知，开缝衬套挤压强化对静强度基本

没有影响，在相同恒幅交变载荷作用下，4.5% 挤压量强

化后的试样可经受超过 100 万次的疲劳循环载荷，而未

挤压强化试样寿命不超过 10 万次。开缝衬套挤压强化

试样结构孔后疲劳寿命至少提升 10 倍以上。通过和疲

劳仿真数据对比发现，虽然存在一定的误差，但具有一

定的指导意义。

疲劳破坏位置如图 16 所示，在拉拉载荷的作用，试

验件在危险截面处断裂，瞬断区很粗糙，与截面呈 45°，
体现出拉断特征。危险截面断口形貌如图 17 所示，疲

劳断口包括疲劳裂纹源区、疲劳裂纹扩展区和瞬断区 3

个区域。疲劳裂纹均萌生于缺口孔内壁靠近挤入端处，

与疲劳仿真破坏位置一致，由于暴露在空气中，所以氧

化较严重，颜色较深。在疲劳裂纹源区，可以看到由疲

劳源中心向外发散的放射状条纹；疲劳裂纹扩展区的颜

色比疲劳裂纹源区浅，断面较平坦，显示出大量的海滩

花样；瞬断区的颜色最亮，断口呈剪切斜断口，有大量的

放射状条纹。

4 结论

（1）建立了 7050 铝合金孔的开缝衬套挤压强化有

限元模型，分析了芯棒拉力、孔的径向轴向变形、应力变

化趋势等情况，通过与实际生产试验对比，可以准确地

模拟开缝衬套挤压强化过程。

（2）对比了不同挤压量下的应力分布、轴向金属流

动、孔径变形和芯棒拉力情况，综合考虑，得出本文所用

试验板的挤压量在 4.0%~4.5% 时，可以在满足相关工艺

要求条件下，达到最大的残余压应力。

表 2 不同挤压量下疲劳寿命仿真结果

Table 2 Fatigue life simulation table of different extrusion amount

试验板类别 对数寿命 疲劳寿命 / 次

未强化 4.625 42169

3.0% 挤压量 5.712 515228

3.5% 挤压量 5.812 648634

4.0% 挤压量 5.910 813658

4.5% 挤压量 5.923 837529

5.0% 挤压量 5.634 430526

图 13 7050 铝合金 S–N 曲线

Fig.13 S–N curve of 7050 aluminum alloy
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图 14 疲劳破坏位置

Fig.14 Fatigue damage position
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图 15 试验件装夹图

Fig.15 Test piece clamping diagram 
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表 3 疲劳试验结果

Table 3 Fatigue test results

试样编号 应力水平 峰值载荷/kN 应力比R 谷值载荷/kN 频率/Hz 总循环次数/次

未强化 – 1 100% 106.32 静强度 静强度 静强度 1

未强化 – 2 33% 35.08 +0.06 2.11 15 87295

未强化 – 3 33% 35.08 +0.06 2.11 15 61890

未强化 – 4 33% 35.08 +0.06 2.11 15 47264

 未强化 – 5 33% 35.08 +0.06 2.11 15 72400

 未强化 – 6 33% 35.08 +0.06 2.11 15 96081

未强化 – 7 33% 35.08 +0.06 2.11 15 46577

挤压量4.5% – 1 100% 106.8 静强度 静强度 静强度 1

挤压量4.5% – 2 33% 35.08 +0.06 2.11 15 100 万

挤压量4.5% – 3 33% 35.08 +0.06 2.11 15 823070

挤压量4.5% – 4 33% 35.08 +0.06 2.11 15 831277

挤压量4.5% – 5 33% 35.08 +0.06 2.11 15 100 万

挤压量4.5% – 6 33% 35.08 +0.06 2.11 15 100 万

挤压量4.5% – 7 33% 35.08 +0.06 2.11 15 764974

  注：在最大应力 182 MPa 下，未挤压强化光孔试样平均寿命为 68585 次，4.5% 挤压量光孔试样最低寿命为 764974 次，部分 100 万次寿命试
样完好。

（3）在有限元仿真的基础上，进行了开缝衬套挤压

强化后的疲劳全寿命仿真，疲劳仿真结果与残余应力有

关，疲劳寿命值随挤压量增加而增加，并存在着最优挤

压量。

（4）经疲劳试验，4.5% 挤压量下的试验板疲劳增益

约为未强化试验板的 10 倍，通过对断口分析发现疲劳

裂纹源处于孔壁靠近挤入端处，与疲劳仿真分析一致。
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