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摘  要：针对飞机后机身框 TC21 损伤容限钛合金带孔零件在服役过程中易过早产生疲劳裂纹的问题，采用开缝衬套冷

挤压强化工艺进行了不同挤压量下的孔强化实验，并对挤压强化后的试样进行疲劳试验研究，得到了挤压量对 TC21 钛

合金疲劳增益的影响规律。通过有限元仿真的方法研究了挤后孔边残余应力分布规律，从宏观和微观两方面观察和分

析了不同挤压量下的疲劳断口形貌，探讨了冷挤压对孔边疲劳裂纹的萌生和扩展的影响，揭示了疲劳增益机理。研究

结果表明，冷挤压强化后的孔边存在明显的切向压缩残余应力，改变了孔边裂纹萌生位置，延长了交变载荷作用下的

疲劳裂纹扩展寿命，疲劳寿命随着挤压量的增大而明显提高，挤后试样疲劳寿命均提高 50%以上。 
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轻量化、长寿命已成为新一代战机和民用飞机共

同追求的目标。为此，研究人员研制了高比强度的复

合材料和新型钛合金等新型材料以达到降低结构重量

的同时提高疲劳寿命的目的。另一方面，在飞机装配

中大量采用过盈配合 [1]以及激光冲击强化 [2]、喷丸 [3]

等工艺方法进行抗疲劳制造，可以有效提高结构件疲

劳寿命。针对主承力部件装配孔部位由于应力集中而

易过早产生疲劳裂纹的问题，孔挤压技术仍是最简洁

有效的强化方法。 

在过去的几十年里，孔的冷挤压强化技术在航空

维修领域得到大量应用，开发了多种行之有效的孔挤

压强化技术[4]。根据挤压方式的不同，主要分为开缝

衬套孔挤压和直接孔挤压两种方法。开缝衬套可以防

止芯棒直接挤压结构件孔壁，减小对孔壁的摩擦损伤，

从而实现较大的挤压量，因此开缝衬套孔挤压工艺得

到大量应用。受飞机结构件材料的影响，早期孔挤压

技术的研究主要是围绕着航空铝合金开展的[5-8]。研究

人员和飞机制造单位对孔挤压强化机理和不同铝合金

的强化效果进行了大量研究，逐渐形成了较为成熟的

结构件抗疲劳制造技术。20 世纪 90 年代以来，孔挤

压抗疲劳制造技术在航空发动机、起落架等关键部件

开始得到应用，高强度钢的孔挤压强化技术得到了大

量研究 [9-11]。当前对于孔挤压技术的研究仍关注于铝

合金的抗疲劳制造[12-15]。然而，作为飞机主承力结构

材料，钛合金抗疲劳制造技术未得到应有的重视，仅

有少数文献[16-18]对 TC4 钛合金开缝衬套孔挤压技术进

行了初步研究，而对于孔挤压工艺引起的疲劳增益和

挤后孔边残余应力以及交变载荷作用下的裂纹萌生和

扩展的研究尚未深入开展。 

应我国新一代飞机长寿命和损伤容限 /耐久性设

计需求，西北有色金属研究院研制出了新型高强高韧

损伤容限型 TC21 钛合金[19]，提高了结构件的疲劳寿

命。然而，由于飞机结构件必须通过机械连接进行装

配，严重削弱了零件的疲劳寿命，而关于此类材料的孔

挤压抗疲劳制造技术的研究尚未见报道，因此，有必要

对典型 TC21 钛合金结构件孔进行冷挤压强化研究。 

本研究采用开缝衬套冷挤压工艺对典型 TC21 钛

合金试样连接孔进行强化处理，并对挤压强化后的试

样进行疲劳试验，通过改变挤压工艺参数，获得挤压

量同疲劳寿命的内在关系。应用 ABAQUS 有限元软件

对孔挤压过程进行三维有限元仿真研究，获得挤后孔

边残余应力分布规律。从宏观和微观两个角度对孔挤

压强化后的试样疲劳断口进行观察分析，揭示 TC21

钛合金的孔挤压强化机理，并对挤压量、残余应力、

疲劳裂纹以及疲劳寿命之间的内在关系进行探讨。  

1  实  验 

实验所用材料为退火 TC21 钛合金，其化学成分
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和主要力学性能[20]分别如表 1 和表 2 所示。所选挤压

试样为带孔的薄板试样，参考 TC21 零件在某型号飞机

上的实际几何特征，选用的宽径比为 1.75，疲劳试样的

孔径均为φ19 mm。初孔加工后对试样进行去应力退

火，试样长轴方向为衬套开缝方向，疲劳试样尺寸如图

1 所示。试验采用 FTI 公司提供的不锈钢开缝衬套，如

图 2 所示，衬套壁厚 0.46 mm，每组疲劳试验 3 个试样。 

 

 

表 1  TC21 钛合金的化学成分 

Table 1  Chemical composition of titanium alloy TC21 used in the present experiment (ω/%) 

Al Mo Nb Sn Zr Cr Ti 

5.25~6.75 2.25~3.25 1.75~2.25 1.75~2.35 1.65~2.45 0.75~1.75 Bal. 

 

表 2  TC21 钛合金室温下的主要力学性能 

Table 2  Mechanical properties of titanium alloy TC21 used in experiments 

Ultimate tensile strength, 

σb/MPa 

Yield strength, 

σP0.2/MPa 

Young’s modulus, 

E/GPa 

Elongation, 

δ5/% 

Fracture toughness, 

KIC/MPam
1/2

 

1100 1000 119 8 70 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 1  疲劳试样形状与尺寸 

Fig.1  Configuration and dimensions of the specimens 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 2  开缝衬套 

Fig.2  Split sleeve 

 

（1）挤压实验 

挤压量的大小直接影响到孔挤压强化工艺所引起

的疲劳增益，开缝衬套冷挤压强化工艺的相对挤压量

为： 

0
( 2 )

100%
D t D

E
D



 
                   （1） 

式中，D0 为芯棒工作环直径，t 为开缝衬套壁厚，D

为挤压前的试样初孔直径。在挤压过程中，衬套在试

样孔壁和芯棒工作环的共同挤压下发生塑性变形而吸

收部分挤压量，因此相对挤压量并非试样孔壁所受真

实挤压量，通常开缝衬套冷挤压强化工艺选取 70%~ 

80%的相对挤压量作为实际挤压量[4]，本研究选取 70%

的相对挤压量作为真实挤压量 E，实验采用 1%、2%

和 3%的真实挤压量进行孔挤压实验研究，挤压速度为

10 mm/min。挤压实验在本课题组研制的孔挤压装置

上进行，如图 3 所示，装置底部通过锥形销固定在拉

伸试验机的底座上，顶部拉拔端通过锥形销连接在拉

伸试验机的横梁上，通过操作拉伸试验机控制芯棒的

拉拔速度，并对轴向挤压力（拉拔力）进行实时测量。 

（2）疲劳试验 

由于挤压过程中试样孔边材料产生塑性变形，冷挤

压后在衬套开缝处产生凸脊，此凸脊根部有细小裂隙出

现，且在实际生产中凸脊的存在无法满足紧固件装配要

求，因此需要对挤压后的孔进行铰削加工。为降低铰削

量对试样疲劳寿命的影响，本实验铰削量均小于 0.2 

mm。疲劳试样铰削至终孔后，参照结构件在服役过程

中实际受载条件，在 EHF-EG250KN-40L 电液伺服疲劳

试验机上进行室温正弦波拉-拉疲劳试验，最大载荷为

70%σb，应力比 R 为 0.1，载荷频率 5 Hz。使用扫描电

镜对 TC21 钛合金疲劳断口形貌进行观察分析。 

2  实验结果 

图 4 为不同挤压量下的疲劳试验结果。未进行孔挤

压强化的试样平均疲劳寿命仅为 3300 次，且数值相差

很小，说明 TC21 钛合金材料的疲劳性能较稳定；挤压

强化后的试样疲劳寿命均有不同程度的提高，随着挤压

量的增加，疲劳寿命明显增加，1%挤压量下的试样疲

劳寿命是未挤压试样的 1.5 倍，当挤压量为 3%时，疲

劳寿命提高到挤压强化前的 2.4 倍，达到 8000 次。对

疲劳寿命同挤压量之间的关系进行拟合发现，二者存在

近似线性关系，即随着挤压量的增加，疲劳寿命呈线性

增加趋势。 
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图 3  孔挤压装置 

Fig.3  Schematic of cold hole expansion process 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 4  疲劳寿命与挤压量之间的关系 

Fig.4  Variation of fatigue life with expansion degree 

 

金属材料疲劳断口区域通常可以分为疲劳源区、疲

劳稳定扩展区和瞬断区 3 部分。不同挤压量下的 TC21

钛合金试样疲劳断口宏观形貌如图 5 所示。自左向右依

次为 0%、1%、2%、3%的挤压量试样。图中孔壁附近

光滑且颜色较亮的区域为疲劳扩展区域（图中曲线标出

部分），断面粗糙且颜色较暗的区域为瞬断区。对比不

同试样断口形貌可以发现，无挤压试样的疲劳裂纹扩展

区面积较小，随着挤压量的增加，疲劳裂纹扩展区域面

积逐渐增大，3%挤压量下的裂纹扩展区域面积是无挤

压试样的 1.5 倍以上，从而延长了疲劳裂纹扩展寿命。 

3  分析与讨论 

3.1  残余应力分析 

为了得到TC21钛合金的挤后孔边残余应力分布规

律，采用 ABAQUS 6.12 软件进行三维有限元仿真研究，

针对飞机结构件几何特征，有限元仿真所用三维模型尺

寸选取 50 mm×100 mm×4 mm 的矩形构件，中心孔为

φ19 mm，挤压量 0%~3%，通过改变芯棒最大直径获

得所需挤压量。采用 ABAQUS 中的 C3D8R 六面体单

元对模型进行网格划分[21]，为提高仿真结果的准确性，

对孔边网格进行细化。模型中的材料属性参照孔挤压实

验进行设置，芯棒材料为 W6Mo5Cr4V2 高速钢，TC21

钛合金挤压试样模型的材料应力-应变关系如图 6 所 

示。边界条件和约束参照实际挤压过程设置。为简化运

算，本模型省略衬套，芯棒与孔壁直接接触，两者摩擦

系数取 0.1
[22]，孔挤压三维有限元模型如图 7 所示。 

挤压后孔边存在径向、切向以及板厚 3 个方向的残

余应力，而对受交变载荷作用下的零件疲劳寿命影响最

大的是切向残余应力，本研究主要关注挤后 TC21 钛合

金孔边切向残余应力分布规律。对于承受交变载荷的带

孔结构件，最小截面是其危险部位，以下选取孔挤压有

限元模型的最小截面部位进行切向残余应力分布研究。 

图 8 为不同挤压量下孔边切向残余应力分布云图。

由图看出，不同挤压量下的残余应力均关于孔轴对称分

布，不同位置的残余应力分布不均匀。在 Y 轴方向，

应力变化最大，孔壁附近均为压缩残余应力，且应力值

较大，随着到孔壁距离的增大，残余应力值逐渐减小到

零，之后变为拉应力并缓慢增大，在接近模型两边位置 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 5  试样疲劳断口宏观形貌 

Fig.5  Fatigue fracture appearance of specimens 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 6  TC21 试样的应力-应变关系曲线 

Fig.6  Stress-strain curves of titanium alloy TC21 specimens 
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图 7  孔冷挤压三维有限元模型 

Fig.7  FE model of cold hole expansion 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 8  切向残余应力分布云图 

Fig.8  Tangential residual stress distribution nephogram: (a) ex- 

pansion degree 1%, (b) expansion degree 2%, and (c) ex- 

pansion degree 3% 

 

区域的应力值变化很小，不同挤压量下的残余应力变化

幅度也不尽相同。在 Z 轴方向，残余应力则出现先增

大后减小的变化趋势，最大压缩残余应力出现在板厚中

间位置。 

仿真结果表明，挤后孔边残余应力场同挤压量有直

接关系，且应力分布呈不均匀性，选取板厚中间位置处

的孔边切向残余应力进行研究，不同挤压量下的残余应

力如图 9 所示。在距离孔壁 4 mm 内，不同挤压量下的

切向残余应力均为压应力，在对应的相同位置处，压缩

残余应力值随着挤压量的增大而增加，且最大值位置距

离孔壁均小于 1 mm。当挤压量大于 2%时，最大压缩

残余应力变化幅度减小，集中在 1000~1200 MPa 之间。

在距离孔壁大于 4 mm 位置区域，残余应力变为拉应力

并逐渐增大，挤压量越大，残余应力增加幅度越大。当

挤压量为 1%时，残余应力均在 50 MPa 以下，而 3%挤

压量时，试样侧边的切向残余应力达到 300 MPa。 

图 10 所示为 3%挤压量下不同位置节点的切向残

余应力变化规律。在板厚和板宽 2 个方向的残余应力分

布均存在明显差异。挤压入口、出口位置（试样上、下

2 个表面）和中间层的应力分布趋势相似，但在孔壁附

近，中间层的压应力值远大于出入口位置。这表明，在

疲劳试验交变载荷作用下，孔壁附近的疲劳裂纹优先萌

生于出入口位置，由于中间层存在的残余压应力值相对

较大，所以不利于裂纹的萌生和扩展。比较模型的 2

个表面，挤压入口附近的残余应力小于出口，因此，裂

纹主要萌生于挤压入口位置。 

3.2  疲劳断口分析 

在交变载荷作用下，疲劳裂纹通常首先产生在应力

较为集中和材料存在缺陷部位，由于带孔试样孔边是应

力集中部位，疲劳裂纹首先萌生于此。图 11 为 SEM 观

察得到的TC21疲劳断口形貌。各图的顶部为孔壁表面，

箭头所示为疲劳裂纹源位置。图 11a 显示，无挤压试样

的主疲劳源位于孔壁板厚中间位置，即产生面疲劳源， 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 9  不同挤压量下的切向残余应力分布规律  

Fig.9  Tangential residual stress distribution ruler for different  

expansion degree 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 10  3%挤压量时的切向残余应力分布规律  

Fig.10  Tangential residual stress distribution ruler for 3% 
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图 11  疲劳裂纹源 

Fig.11  Fatigue crack initiation: (a) no expansion, (b) expansion degree 1%, (c) expansion degree 2%, and (d) expansion degree 3% 

 

且在孔壁中间区域存在多个面疲劳源。冷挤压强化后，

孔周存在较大的压缩残余应力。仿真结果表明，孔壁

中间部位的残余应力最大。在受载过程中，残余应力

可以抵消峰值应力，使得孔周附近应力分布相对均匀。

随着挤压量的增大，孔中间部位的残余应力值迅速增

大，受载后的应力较大部分出现在试样表面，试样冷

挤压后疲劳裂纹源均发生在试样上下两表面，即产生

角疲劳源，且裂纹源数量较少，如图 11b 所示；当挤

压量大于 2%时，疲劳源仅发生在挤压入口表面的孔壁

处，如图 11c、11d 所示。 

在疲劳扩展区，由于挤后残余应力的存在，使得

交变载荷作用下的应力差值小于未挤压试样，每个交

变载荷循环周期内的裂纹扩展长度也相应变小。对疲

劳扩展区的微观形貌观察发现，挤后断口的疲劳条纹

间距小于无挤压试样，如图 12 所示为距离孔壁 1.5 mm

处的疲劳条纹，无挤压试样的相邻两条疲劳条纹相距

4 μm，而 3%挤压量下的疲劳条纹间距仅为 2 μm，这

表明，冷挤压后的试样疲劳裂纹扩展速率明显低于未

挤压试样。 

3.3  疲劳寿命分析 

根据裂纹的萌生和扩展过程，可以将试样疲劳寿命

分为裂纹萌生寿命和扩展寿命两部分，即： 

Nf =Ni +Np                                （2） 

Nf 为试样疲劳寿命，Ni 和 Np 分别为裂纹萌生寿命和扩

展寿命。在交变载荷作用一个周期内，最小截面内某一

点处的平均应力 σm 为： 

max min
m

2

 



                            （3） 

式中，σmax 表示交变载荷波峰时刻在该点引起的应力

值，σmin 表示交变载荷波谷时刻在该点引起的应力值，

拉-拉交变载荷所引起的 σmax 和 σmin 均为拉应力。冷挤

压强化后，孔周存在压缩残余应力区域，在垂直于最小 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 12  疲劳条纹 

Fig.12  Fatigue striations: (a) no expansion and (b) expansion 

degree 3% 
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截面的切向压缩残余应力的作用下，σmax和 σmin均减小，

平均应力 σm 也随之减小。因此，切向压缩残余应力的

存在降低了外部交变载荷引起的材料内部平均应力，从

而降低了交变载荷一个周期内疲劳裂纹的扩展速率，延

长了裂纹扩展寿命 Np。 

图 12 中所示的疲劳条纹间距表明，在疲劳裂纹扩

展阶段，挤压后的试样疲劳裂纹扩展速率 da/dN 小于未

挤压试样。随着挤压量的增大，压缩残余应力影响区域

和裂纹扩展区域面积也相应增大（如图 5 所示），增加

了试样疲劳断裂前的裂纹扩展寿命 Np。挤压量决定了

残余应力区域面积和压缩残余应力值，因此，挤压量对

TC21 钛合金试样在交变载荷作用下疲劳裂纹扩展寿命

的影响决定了试样疲劳增益情况。 

4  结  论 

1) 孔挤压强化后，孔边存在明显的切向压缩残余

应力。随着挤压量的增加，最大压缩残余应力逐渐增加，

压缩残余应力区域面积也随之增大。 

2) 无挤压试样疲劳裂纹源位于孔壁的板厚中间部

位，且存在多个裂纹源；挤压量在 1%时，疲劳裂纹源

出现在试样上下表面，裂纹源数目明显减少；挤压量大

于 2%时，裂纹源主要产生在挤压入口附近。随着挤压

量的增大，断口疲劳扩展区面积逐渐增加，相同部位疲

劳条纹间距减小。 

3) 孔挤压工艺可以提高疲劳裂纹扩展寿命，挤压

强化后的带孔试样疲劳寿命随着挤压量的增加明显提

高，当挤压量为 3%时，疲劳寿命可以提高 1.4 倍以上。 
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Residual Stress and Fatigue Properties of the Cold Hole 

Expansion Process in Titanium Alloy TC21 Plates 
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Abstract: The perforated parts of damage tolerant titanium alloy TC21 in rear fuselage frame are easy to prematurely suffer fatigue crack 

in the service process. In order to solve the problem, different expansion degrees were applied to the hole of plate specimens of TC21 in 

the split sleeve cold expansion experiment. The effect of expansion degree on fatigue life was investigated in the fatigue tests. By 3D finite 

element simulation, the distribution regularity of residual stress was obtained around the hole after cold expansion. The surface feature of  

fatigue fracture has been analyzed from macroscopic aspect and microscopic aspect with different expansion degrees. The examination of 

fractured sections show that cold expansion can change fatigue crack initiation position around the hole surface, and extend the fatigue 

crack propagation life under cyclic loading. It is further shown that fatigue life increases as expansion degree increases; furthermore, the 

fatigue life improves by more than 50%. 

Key words: titanium alloy TC21; cold hole expansion; residual stress; fatigue life; fatigue crack  
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