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基于数值模拟的孔构件挤压强化疲劳寿命预测

梁勇楠， 杨长勇， 刘 飞， 韩大康， 吴超迪， 苏宏华
（南京航空航天大学机电学院，南京 210016）

摘要： 为研究飞机机身 7050 铝合金孔构件挤压强化后的疲劳增益，采用数值模拟与试验研究相结合的方法，对

孔构件的挤压强化过程、疲劳加载过程、疲劳裂纹萌生和裂纹扩展过程进行研究。通过数值模拟探究了孔构件

在不同状态下危险截面的应力分布和对应的疲劳行为，分析了残余应力场对疲劳性能的影响，探讨了残余应力

与疲劳裂纹萌生和裂纹扩展的内在联系，建立了孔构件挤压强化疲劳寿命数值预测模型。结果表明：孔挤压强

化引入的残余压应力可以减小孔构件在受载时孔壁最大拉应力，改变疲劳裂纹的萌生位置，抑制疲劳裂纹萌生

和裂纹扩展，提高 7050 铝合金孔构件疲劳寿命近 2 倍，疲劳寿命数值预测模型误差在 12% 以内。
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Prediction of Fatigue Life of Hole Components Cold Expansion Strengthening 
Based on Numerical Simulation
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Abstract: In order to study the fatigue gain of cold expansion⁃strengthening 7050 aluminum alloy hole 
components of aircraft fuselage， a combination of numerical simulation and experimental study is used to 
investigate the cold expansion strengthening process， fatigue loading process， fatigue crack initiation and 
crack propagation process of hole components. The stress distribution and corresponding fatigue behavior of 
hole components at different states of the dangerous cross⁃section are investigated by numerical simulation， 
the influence of the residual stress field on the fatigue performance is analyzed， the intrinsic connection 
between residual stress and fatigue crack initiation and crack propagation is explored， and a numerical 
prediction model of the fatigue life of cold expansion⁃strengthening hole components is established. The 
results show that the residual compressive stress introduced by hole cold expansion strengthening can reduce 
the maximum tensile stress in the hole wall when hole components are loaded， change the location of fatigue 
crack emergence， inhibit fatigue crack emergence and crack propagation， and improve the fatigue life of 7050 
aluminum alloy hole components by nearly 2 times. And the error of the fatigue life numerical prediction 
model is within 12%.
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工程装备中多数孔结构承受动态交变载荷，飞

机由许多结构件装配而成，在飞机的起飞、航行、降

落的过程中，飞机上的结构件承受循环载荷。结构

件失效是飞机服役期间最受关注的问题之一，飞机

结构件的主要失效形式是疲劳断裂［1⁃2］，其中由于

孔的破坏而导致的整体结构断裂失效现象最为常

见［3］。随着科学技术的发展，飞机不断地追求高性

能，对孔结构件的抗疲劳性能提出了更高的要

求［4］。同时飞机结构设计的思想发生转变，由之前

的按静强度原则设计，要求结构满足强度和刚度需

求，且确保零件无损伤，到近些年的损伤容限设计

思路取得成功，提出剩余强度要求和裂纹增长限制

以保证飞机结构的安全性和可靠性［5］。因此，对孔

结构件进行强化并精确预测疲劳裂纹扩展路径及

寿命是一个非常重要的问题。

孔挤压强化作为当前国际上应用最广泛的孔

强化手段，目前孔挤压强化的研究方向主要在疲劳

增益的机理。科研人员认为挤压引起的残余应力

是影响疲劳性能的主要因素［6⁃8］，开展了大量相关研

究，对挤压后的孔构件进行疲劳试验，采用扫描电

镜分析疲劳断口，结合孔周围的残余应力对孔构件

加载时孔壁应力集中的影响，来说明孔挤压强化疲

劳增益的机理［9⁃11］。葛恩德等［12］通过对 TC21 孔进

行开缝衬套挤压强化研究，获得了挤压后孔壁的残

余应力分布结果，探讨了冷挤压对孔边疲劳裂纹萌

生和扩展的影响。Wang 等［13］对孔构件挤入端进行

超声波冲击，并通过建立三维有限元模型，分析了

入口处疲劳裂纹的萌生和扩展行为。姜廷宇等［14］

通过对挤压后耳片模型施加疲劳载荷，获得关键位

置的应力加载历程后，通过 MSC.Fatigue 软件，采

用 S⁃N 法对孔壁高周疲劳寿命进行估计，通过有限

元与试验研究相结合的方法揭示了疲劳增益机理。

孔构件挤压强化疲劳预测以经验公式为主，通

过获取试验件的疲劳数据，结合统计学原理，对结

构件的疲劳行为进行保守估计。这种方法需要大

量试验结果对参数进行修正，且不易考虑结构、材

料、强化手段等因素。刘怀举等［15］总结齿轮疲劳

预测模型分为统计型模型、确定型寿命预测模型、

损伤力学寿命预测模型、断裂力学寿命预测模型。

前三者主要在裂纹萌生方面进行研究，后者主要解

决裂纹扩展部分的寿命计算。结构疲劳预测方面，

各国学者的工作主要集中于名义应力法预测［16］或

仅关注疲劳裂纹萌生过程，在车轮［17］、钢轨［18］、齿

轮［19］等结构中得出了相关预测模型。随着扩展有

限元的发展，结构件的疲劳裂纹扩展模型建立。杨

夏炜等［20］通过扩展有限元模型分析了摩擦焊接头

的裂纹扩展。陈龙等［21］建立了基于逆高斯过程的

裂纹扩展随机模型。Wei 等［22］采用扩展有限元法

分析了齿轮的疲劳断裂行为。孔挤压强化方面疲

劳裂纹扩展模拟模型也有提出，Rahman ［23］提出了

二维扩展有限元模型来预测孔冷挤压后存在残余

应力的情况下薄板的裂缝扩展。Mohan 等［24］通过

结合有限元法和 Willenborg 模型开发了一种系统

的方法对冷挤压后的孔进行裂纹扩展模拟。上述

国内外学者对孔挤压强化机理和结构件疲劳预测

方面的研究表明预测孔构件挤压强化疲劳增益具

有一定的可行性，同时实现孔挤压强化后疲劳裂纹

萌生和裂纹扩展的预测对准确掌握孔构件的疲劳

性能有较大影响，因此有必要对孔构件进行挤压强

化疲劳寿命预测研究。

本文采用 ABAQUS 2021 有限元软件来分析

孔构件在不同状态下危险截面的应力和应变行为，

利用 FE⁃SAFE 疲劳分析软件计算挤压强化前后

孔构件的疲劳破坏和疲劳裂纹萌生寿命，基于

ABAQUS 直接循环分析步建立扩展有限元模型，

模拟孔构件挤压强化前后裂纹扩展过程，并对残余

应力和疲劳性能的内在联系进行探讨。开展孔挤

压强化试验和孔构件疲劳试验，验证数值模拟方法

在孔挤压强化疲劳寿命研究方面的准确性。

1 数值模拟

1. 1　有限元应力场分析

1. 1. 1　三维有限元模型建立

采用 ABAQUS 2021 进行 7050 铝合金孔构件

挤压强化和疲劳加载过程模拟，以获得局部位置应

力应变历程信息。应力场分析中孔构件的三维模

型创建依据试验中的疲劳件尺寸，选用 200 mm×
40 mm×4 mm 的矩形构件。中心孔初孔直径为

12.35 mm，挤压芯棒工作环直径为 12.73 mm，对孔

构件采用 3% 挤压量挤压后，与未挤压孔构件一起

铰削至终孔直径 12.7 mm。在孔构件两端施加疲

劳载荷得到应力场分析结果，载荷形式采取正弦加

载，大小为危险截面的 0.7 倍抗拉强度，应力比 R=
0.1。工件材料为 Al7050⁃T7451，其力学性能和

J⁃C 本构模型参数分别见表 1 和表 2。

为提高三维有限元模型的求解速度，将挤压过

程中变形较小的挤压芯棒设置为离散刚体，各部件

网格设置为六面体单元 C3D8R，对特殊边界设置

表 1 Al7050‑T7451力学性能

Table 1 Mechanical properties of Al7050‑T7451

拉伸强度/
MPa
510

屈服强度/
MPa
450

弹性模量/
GPa
70.3

延伸率/%

10

泊松比

0.33
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偏移种子完成过渡网格划分。法向接触采用面⁃结
点硬接触，防止弹塑性变形过程中单元穿透；切向

接触采用罚函数接触，因挤压过程中接触面涂有树

脂润滑剂，摩擦系数设为 0.1。边界条件设置以贴

近试验为主，孔壁附近不设约束，避免对孔周围应

力场分析结果产生干扰。在 Standard 求解器下模

拟准静态加载过程，完成三维有限元模型的建立，

如图 1 所示。

1. 1. 2　孔挤压有限元模拟

设置挤压芯棒沿轴向移动，速度为 10 mm/
min，对孔壁进行挤压，使孔壁产生弹塑性变形，在

孔周围引入残余压应力层。在 XY 平面 3 个方向的

残余应力中，决定孔构件疲劳性能的是垂直于危险

截面（Y 方向）的残余应力。挤压后对 X 方向（S11）

残余应力进行提取，获得挤压后孔壁应力分布云

图，如图 2 所示。孔壁四周产生挤压形成的凸脊，

同时材料在挤压过程中会产生一定的回弹，孔构件

挤压后需要经过铰削加工达到终孔直径。

将挤压后孔构件结点位置信息导入新模型，初

始物理场中定义前一步的应力计算结果，对孔壁凸

脊部分网格逐层定义集合，在铰削分析步中使用生

死单元技术设置其逐层失效并重新计算孔周围的

应力值，来模拟铰削加工过程，如图 3 所示。

通过铰削加工去除孔壁凸脊，应力在材料去除

后重新迭代计算，最终获得无明显缺陷的孔壁和挤

压后危险截面的应力分布结果，如图 4 所示。单元

去除量控制在 0.2 mm 以内，以减小铰削加工对残

余应力的影响。由对比结果可以看出，铰削前后

7050 铝合金孔构件残余应力分布趋势相同，应力

值变化范围为 10.6 MPa。铰削加工提高了孔壁的

表面完整性，对残余应力影响较小，在其他相关研

究中也有体现［25］。

1. 1. 3　孔构件疲劳加载有限元模拟

铰削完成后，对孔构件进行疲劳加载模拟。采

用单向循环拉伸来模拟孔构件实际承受的交变载

荷，孔构件一端固定，另一端设置均布载荷，通过定

义幅值曲线来改变载荷的具体加载形式，观察载荷

循环一次的过程中，孔构件危险截面的应力变化

历程。

挤压前后孔构件疲劳加载时孔壁危险截面应

力分布对比结果如图 5 所示。对 7050 铝合金孔构

件施加 357 MPa 的拉伸载荷，孔构件产生最大拉应

力为 497 MPa，拉应力在中间层附近最大，向两侧

依次减小（图 5（a））。对挤压后孔构件施加同等载

荷，孔构件产生最大拉应力为 436 MPa，最大拉应

表 2 Al7050‑T7451的 J‑C本构参数

Table 2 J‑C constitutive parameters of Al7050‑T7451

A
450

B
684

n
0.436

C
0.02

m
2

图 1 孔构件三维有限元模型

Fig.1 3D finite element model of hole components

图 3 孔构件铰削去除模拟过程

Fig.3 Simulation process of reaming removal of hole com ⁃
ponents

图 4 孔构件铰削去除模拟结果

Fig.4 Simulation results of reaming removal of hole compo⁃
nents

图 2 孔构件挤压后应力分布云图

Fig.2 Cloud diagram of stress distribution after expansion 
of hole components
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力出现在挤入端附近，沿孔构件轴向方向拉应力依

次减小（图 5（b））。

孔构件疲劳加载应力的变化说明挤压强化引

入的残余压应力在孔构件受载时中和掉了一部分

外载荷，使得局部应力加载历程的曲线下移，应力

幅保持不变，但平均应力减小。同时，根据挤压后

孔壁残余应力的分布规律，挤入端残余压应力最小

也导致在受疲劳载荷时挤入端拉应力最大，在交变

载荷下，塑性累计会更为严重，挤入端最先萌生微

裂纹。如图 6 所示，铝合金孔构件挤压前后，整体

应力水平降低，提取沿孔壁方向（Z 方向）的切向拉

应力（S11）值，应力结果表明最大拉应力位置由未

挤压的中间层转移至挤压后的挤入端，孔壁上最大

拉应力值由 492 MPa 减小到 353 MPa，与分析一

致。拉应力值的变化反映出挤压后平均应力的降

低和挤压强化对疲劳增益的内在联系。

1. 2　疲劳裂纹萌生分析

获得孔构件在不同状态下的应力应变信息后，

将 ABAQUS 2021 软件的应力应变结果导入疲劳

分析软件 FE⁃SAFE，设置应力应变的循环历程曲

线、孔构件表面粗糙度、材料参数等进行损伤累积

计算，获得疲劳裂纹萌生位置和产生破坏时载荷的

循环次数。疲劳裂纹萌生寿命分析采用的方法是

局部应力应变法，计算损伤的出发点为应变⁃寿命

曲线，关系式为［6］

Δε
2 = Δεe

2 + Δεp

2 = σ ′f
E

( 2N )b + ε′f ( 2N )c （1）

式中： σ ′f ʹ 为疲劳强度系数；N 为循环数；b 为疲劳

强度指数；E 为弹性模量；ε′fʹ 为疲劳塑性系数；c 为
疲劳塑性指数。

材料的应变⁃寿命曲线是在应力比 R=-1 的

条件下得到的，在复杂载荷⁃时间历程的作用下，平

均应力需要修正，修正公式为

σ r = σ a
σ ′f

σ ′f - σm
（2）

式中：σa 为应力幅；σm 为平均应力；σr 为等效应

力幅。

修正后的应变⁃寿命关系式为

Δε
2 = Δεe

2 + Δεp

2 = σ ′f - σm

E
( 2N )b + ε′f ( 2N )c  （3）

采用不同的损伤参量，可以得到不同的损伤公

式。为反映平均应力的影响，采用史密斯损伤公

式，用 σmaxΔɛ来计算损伤

σmax Δε = 2σ ′f
E

( 2N )2b + 2σ ′f ε′f ( 2N )b + c （4）

通过数值模拟的方法，按循环计数的结果计算

每一次载荷循环产生的损伤，累积计算后得到裂纹

萌生寿命。

7050 铝合金孔构件在 0.7 倍抗拉强度载荷下，

挤压前后孔构件损伤计算结果如图 7 所示，未挤压

孔构件破坏最严重的位置在中间层附近，挤压后孔

构件破坏最严重的位置在挤入端。结合孔构件挤

压强化残余应力和疲劳加载应力分布进行分析，未

挤压孔构件受载时最大拉应力在中间层附近，与疲

劳载荷下孔壁中间层损伤最严重规律相同；挤压后

孔构件挤入端引入的塑性变形较小，产生的残余压

应力较小，导致受载时中和外载荷能力较弱，造成

挤入端拉应力最大，对应疲劳载荷下孔壁挤入端损

伤最严重。与孔挤压强化前后孔构件在疲劳载荷

图 6 孔构件加载应力沿孔壁分布对比

Fig.6 Comparison of loading stress distribution of hole 
components along the hole wall

图 5 孔构件疲劳加载应力分布对比

Fig.5 Comparison of stress distribution under fatigue load⁃
ing of hole components
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下裂纹萌生情况一致。

在材料损伤的累积过程中孔壁应力集中加剧，

致使孔构件萌生裂纹，挤压前后孔构件裂纹萌生寿

命结果如图 8 所示，未挤压孔构件的载荷循环次数

为 4 008 次，最先萌生裂纹的位置在孔壁中间层（图

8（a））；挤压后孔构件的载荷循环次数为 7 413 次，

最先萌生裂纹的位置位于孔壁挤入端（图 8（b））。

3% 相对挤压量挤压强化引入的残余应力，使 7050
铝合金孔构件疲劳裂纹萌生寿命提高 1.9 倍。

在裂纹萌生阶段，由应力场仿真结果和疲劳裂

纹萌生分析结果显示，孔挤压引入的残余应力层，

使得孔壁受载时应力分布发生改变，修正后的平均

应力降低，载荷循环计数过程中孔构件损伤累积减

小，平均应力的下降减缓了结构的破坏，裂纹萌生

寿命得到提高。

1. 3　疲劳裂纹扩展分析

ABAQUS 2021 中 Standard 的直接循环分析

步提供了一种有效的建模技术，以获得结构件承受

周期性载荷的稳定响应，非常适合在大型结构上执

行低周疲劳计算，结合扩展有限元（Extended finite 
element method，XFEM）技术，模拟获得裂纹扩展

寿命。建立基于直接循环步的低周疲劳分析扩展

有限元模型，如图 9 所示。

分析未挤压孔构件疲劳裂纹扩展，对其设置

Al7050⁃T7451 的材料属性，网格设置为分区域渐

变的六面体 C3D8R 网格，构件两侧简化夹具模型，

夹具设置为刚体，与孔构件接触面设置绑定，对夹

具施加正弦变换的拉伸载荷，在孔壁处设置 crack
平面来模拟初始裂纹，裂纹尖端附近网格尺寸设置

为 1 mm。对于挤压后的孔构件，将节点位置和应

力应变信息导入新模型，重复未挤压孔构件的操

作，过程无须设置网格属性。对孔构件以及具有初

始应力场的孔构件模拟疲劳裂纹扩展，分析残余应

力场对疲劳裂纹扩展的影响。

当存在预制裂纹时，载荷循环一次过程中，铝

合金孔构件挤压前后裂纹局部应力情况如图 10 所

示。使用 XFEM 模拟裂纹扩展，无须对裂纹尖端

网格进行加密或调整结点位置就可模拟裂纹动态

扩展。有限元结果显示，挤压前后孔构件在相同裂

纹尺寸、相同裂纹形状和相同载荷下，裂纹局部应

力 σ11降低。

对于线弹性裂纹体或者准线弹性裂纹体，一般

情况下采用 Paris裂纹扩展公式［26］

da
dN

= C ( ΔK )m （5）

式中：m 为材料常数，直线斜率，多数取 2~4；C 为
材料常数，直线截距；ΔK 为应力强度因子幅。

裂纹的扩展原则中应力强度因子幅存在起始

阈值和终止阈值，ΔK 低于起始阈值时裂纹不扩

展；ΔK 超过终止阈值后裂纹快速扩展，发生失稳

断裂；区间内裂纹平稳扩展。平稳扩展区即疲劳裂

图 7 孔构件疲劳破坏示意图

Fig.7 Schematic diagram of fatigue failure of hole compo⁃
nents

图 8 孔构件疲劳裂纹萌生寿命对比

Fig.8 Comparison of fatigue crack initiation life of hole 
components

图 9 孔构件低周疲劳扩展有限元模型

Fig.9 Low⁃cycle fatigue extended finite element model of 
hole components
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纹扩展分析的主要区域，在数值模拟中，定义裂纹

平稳扩展，分析裂纹扩展路径和载荷循环次数。

ABAQUS 中疲劳裂纹萌生准则定义为

f = N
c1 ( ΔG )c2

≥ 1.0 （6）

式中：c1和 c2 为材料参数；N 为循环次数；ΔG 为裂

纹扩展单位长度的势能差，准线弹性裂纹体下满足

G = K 2

E
（7）

能量释放需达到裂纹平稳扩展区间要求的范

围，裂纹才会进行扩展。每个循环通过 Paris 公式

计算

da
dN

= c3 ( ΔG )c4 （8）

式中 c3和 c4 为材料参数。何等［27］推导出与参数 C、

m 的换算

c3 = C ( E ′)c4 （9）

c4 = m
2 （10）

随疲劳载荷循环加载，裂纹开始沿孔构件危险

截面延伸，当孔构件完全断裂后，对裂纹长度进行提

取，如图 11所示。随孔构件连接部分不断减小，裂纹

局部承载增大，裂纹扩展速度不断加快。有限元分

析结果显示未挤压孔构件完全断裂时载荷循环次数

为 446次，挤压后孔构件完全断裂时载荷循环次数为

1 034次，裂纹扩展速度降低 2.3倍。孔构件挤压后，

残余应力场对裂纹扩展起到减缓作用［28］。

静强度下，材料的断裂依据应力强度因子大于

等于材料的断裂韧度（KIC），张开型裂纹采用Ⅰ型

应力强度因子表示［6］

KⅠ = ασ πa （11）
式中：σ 为施加应力；α 为裂纹相关参数；a 为裂纹

尺寸。

扩展时裂纹深度为

a c = 1
π [ K IC / ( ασmax ) ]2 （12）

当构件中裂纹深度在安全范围内，认为裂纹不

扩展，但在循环载荷下，塑性的累积，导致裂纹深度

由 a0扩展到 ac，发生裂纹扩展至失稳断裂。挤压后

孔周围的残余应力场减小了孔构件局部加载应力，

应力强度因子幅减小，不易达到裂纹扩展阈值，塑

图 10 孔构件预制裂纹加载应力对比

Fig.10 Comparison of loading stress of prefabricated cracks 
in hole components

图 11 孔构件疲劳裂纹扩展长度随载荷循环结果

Fig.11 Results of fatigue crack propagation length of hole components with load cycles
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性累积至裂纹扩展阈值的过程与未挤压孔构件相

比较慢，裂纹深度 a0 扩展到 ac过程减缓，残余应力

场的存在降低了裂纹扩展的速度，提高了扩展阶段

的疲劳寿命。

2 试验验证

2. 1　孔挤压强化试验

开 展 孔 挤 压 强 化 试 验 ，孔 构 件 材 料 为

Al7050⁃T7451，孔构件尺寸为 200 mm×40 mm×
4 mm，孔径为 12.35 mm，进行 3% 挤压量的挤压强

化 。 孔 构 件 如 图 12 所 示 ；芯 棒 工 作 环 直 径 为

12.73 mm，尾部通过螺纹与拉伸设备连接。芯棒

结构如图 13 所示；挤压挡块避免孔构件上表面与

夹具直接接触，同时减小挤压过程中孔构件的弯

曲，减小变形对孔构件疲劳寿命的影响。挤压挡块

尺寸为 40 mm×40 mm×10 mm，孔径与孔构件

一致。

采用 CMT7504 微机控制电子万能试验机开

展孔挤压强化试验，试验装置如图 14 所示。孔挤

压夹具通过销钉与圆螺母配合固定于万能试验机

上，芯棒与拉伸试验机上端采用螺纹连接，依次从

闭合的芯棒放入挤压挡块和待挤压孔构件，随后插

入支撑棒，最终涂抹润滑剂，通过微机控制设置拉

伸试验机的运动速度为 10 mm/min，记录挤压过程

中测力仪数据。重复试验 5 次，获得多组样本。

2. 2　孔构件疲劳试验

采用 INSTRON 电液伺服液压试验机开展未

挤压、挤压后的 7050⁃T7451 铝合金孔构件疲劳试

验，疲劳试验装置如图 15 所示。

将挤压后与未挤压的孔构件进行铰削加工，使

孔径达到 12.7 mm。将疲劳件上下两端用夹具夹

紧，通过已测量的疲劳件危险截面宽度和厚度来计

算施加的疲劳载荷。疲劳试验载荷加载方式采用

正弦加载，幅值为 17.34 kN，均值为 21.20 kN，应力

比 R=0.1，频率设置 20 Hz，记录疲劳寿命。由于

疲劳寿命具有分散性，每组试样进行 5 次重复

试验。

3 数值模拟与试验对比

对比分析孔构件疲劳数值模拟结果与试验结

果，疲劳裂纹扩展对比如图 16 所示。孔构件在疲

劳载荷下，疲劳裂纹沿危险截面扩展，数值模拟裂

纹扩展路径和疲劳试验裂纹扩展路径吻合良好。

未挤压孔构件与挤压后孔构件的断口形貌如

图 17 和图 18 所示。对未挤压孔构件断口的挤入

端、中间端和挤出端进行观察，发现未挤压孔构件

在中间端存在多条疲劳源，如图 17（a）所示。图中

表示断口中间端微观形貌，椭圆区域为疲劳源，疲

劳源区的裂纹呈发散状，通过箭头表示多条发散状

裂纹，表明受载时孔壁中间端拉应力最大。同样，

对挤压后孔壁不同位置进行观测，在挤入端发现疲

劳源，如图 18（a）所示。从图中可以看出，除裂纹

图 14 孔挤压强化试验装置

Fig.14 Hole expansion strengthening test device

图 12 孔构件

Fig.12 Hole components

图 13 挤压芯棒

Fig.13 Expansion mandrel

图 15 孔构件疲劳试验装置

Fig.15 Fatigue test device for hole components

图 16 孔构件疲劳裂纹扩展数值模拟与试验对比

Fig.16 Comparison between numerical simulation and test 
of fatigue crack growth of hole components
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源位置发生变化外，裂纹源数量也减小，说明挤压

强化引入的残余应力中和了一部分孔壁受载时的

拉应力，同时挤入端引入的残余应力较小，破坏位

置发生在挤入端，验证了孔壁受载时应力集中和裂

纹萌生分析。

疲劳裂纹向材料内部扩展一定的长度会形成

一条疲劳辉纹，辉纹宽度反映疲劳裂纹的扩展速

度。如图 17（b）和图 18（b）所示，在相同位置取 5 条

疲劳辉纹，对宽度取平均值。由疲劳辉纹宽度的变

化趋势可得，挤压后孔构件疲劳裂纹扩展速度降

低，与数值模拟呈现相同趋势。

将数值模拟疲劳裂纹萌生过程载荷循环的次

数和裂纹扩展过程载荷循环的次数相加，与疲劳试

验的试验结果进行对比（图 19）。在孔构件疲劳过

程中，裂纹萌生占比较大，裂纹出现后，材料破坏不

断加剧，与实际相符。根据数值模拟得到两部分疲

劳寿命次数，与试验结果进行对比，挤压前后孔构

件各 5 件，分别将 5 个寿命结果去掉最大值和最小

值，剩余结果计算中值疲劳寿命以减小疲劳寿命分

散性引起的误差。疲劳试验结果表明，3% 相对挤

压量的挤压强化可以提高孔构件疲劳寿命近 2 倍。

同时从对比结果可以看出，疲劳寿命数值模拟与实

际吻合较好。

利用成组试验法测定具有 50% 可靠度的中值

疲劳寿命，分析数值模型的预测误差［29］。对每组

有效试样疲劳寿命取对数，未挤压疲劳件对数疲劳

寿命平均值为 3.66，挤压后疲劳件对数疲劳寿命平

均值为 3.89，将 x̄ 作为正态［30］母体平均值的估计量

则有

lg N̂ 50 = 1
n ∑

i = 1

n

lg N i （13）

计算得到未挤压孔构件中值疲劳寿命为 4 570
次，数值模拟疲劳寿命为 4 454 次，预测误差为

2.5%，单组疲劳件最大误差为 5.8%；挤压后孔构

件中值疲劳寿命为 7 762 次，数值模拟疲劳寿命为

8 447 次，预测误差为 8.8%，单组疲劳件最大误差

为 11.4%。挤压前后 7050 铝合金孔构件疲劳寿命

的预测结果和试验均能较好地吻合，误差值在

12% 以内。通过预测裂纹萌生和裂纹扩展对疲劳

全寿命预测的数值模型有一定的实用性，同时可以

实现疲劳过程的可视化。

图 18 挤压后孔构件疲劳断口形貌

Fig.18 Fatigue fracture morphology after expansion hole 
components

图 19 孔构件疲劳寿命数值预测与试验对比

Fig.19 Comparison of numerical prediction and test of fa⁃
tigue life of hole components

图 17 未挤压孔构件疲劳断口形貌

Fig.17 Fatigue fracture morphology of unexpanded hole 
components

478



第 3 期 梁勇楠，等：基于数值模拟的孔构件挤压强化疲劳寿命预测

4 结   论

（1）7050 铝合金孔构件疲劳数值模拟无论是

裂纹扩展路径或寿命预测结果均与试验结果吻合

良好，疲劳寿命预测误差在 12% 以内，该方法可以

较为精准地预测孔构件疲劳裂纹扩展及疲劳寿命。

（2）孔构件挤压强化后孔周围引入了残余应

力场，铰削加工对残余应力影响较小，孔构件在受

外载荷时，残余应力场可以中和一部分载荷，降低

孔壁最大拉应力。

（3）孔壁的残余应力场减小了孔构件在循环载

荷下的平均应力，减缓了孔壁损伤累积的过程，降

低了裂纹扩展的速度，对疲劳裂纹萌生和扩展均起

到抑制作用，3% 挤压量的挤压强化可以延长 7050
铝合金孔构件疲劳寿命近 2 倍。
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