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压合衬套强化耳片的疲劳寿命评估
张志贤，张立新，王凡
航空工业成都飞机设计研究所，四川 成都 610041

摘 要：压合衬套是一种通过冷挤压安装的高干涉量衬套，主要用于提高连接孔的疲劳及损伤容限性能。试验证明安装压

合衬套可以有效提高耳片的疲劳寿命，但目前没有合理有效的分析方法能够评估其疲劳寿命增益。为了填补这一空白，研

究了一种压合衬套强化耳片的疲劳寿命评估方法，该方法充分考虑残余应力及衬套过盈配合对耳片孔的支持作用。首先，

对压合衬套安装过程进行仿真分析，并通过工艺试验校验仿真方法，证明通过仿真分析能够获取准确的结构三维残余应力

分布。然后，对安装压合衬套后耳片进行受载分析，获取其载荷—应力关系，并在此基础上开展压合衬套耳片的疲劳寿命评

估方法研究。通过疲劳试验验证发现，分析结果与试验结果基本一致，分析方法合理可行。该方法能够在结构设计阶段进

行压合衬套强化耳片的疲劳寿命评估，减少了对疲劳试验的依赖，有效提高了此类结构疲劳寿命的评估效率。
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20世纪 80年代初，美国疲劳工程技术公司（FTI）根据

冷挤压的原理推出一种干涉配合衬套——ForceMate®[1]，即

压合衬套。压合衬套是一种通过冷挤压安装的高干涉量衬

套[2]，其安装过程与开缝衬套冷挤压强化相似，但是以具有

一定厚度压合衬套代替开缝衬套，在强化过程中，通过芯棒

的挤压作用使压合衬套与紧固孔之间形成干涉配合，并且

强化后衬套保留在紧固孔中成为结构的一部分。与其他强

化工艺相比，压合衬套强化的优点主要体现在：（1）在孔壁

引入高幅值残余压应力，降低外载作用下的孔边应力，提高

疲劳寿命；（2）通过保留衬套结构，提高孔的支撑刚度，降低

孔的应力集中系数；（3）通过衬套和孔之间的大干涉配合，

衬套与耳片之间的接触压力远大于冷缩衬套，能够大幅减

轻衬套与耳片之间的微动磨损，有效减少裂纹源的产生。

现有实际经验表明，通过采用压合衬套强化能够显著提高

孔的疲劳及损伤容限性能。

目前，压合衬套已经大规模应用于国内外多个飞机型

号重要接头的疲劳强化。在F-22全机疲劳试验中发现翼

身连接耳片出现裂纹[3]，分析结果显示压合衬套干涉量设

计不合理导致的结构过早萌生裂纹。通过疲劳试验能够有

效评估压合衬套的疲劳强化增益[4]，但是试验周期较长，不

适用于设计阶段。为了在设计阶段对此类结构进行寿命评

估，需要开展压合衬套耳片的疲劳寿命评估技术研究。国

内外在压合衬套强化耳片的疲劳寿命评估上开展了相应的

研究。曹增强等[5]采用应力疲劳方法对压合衬套强化后耳

片进行疲劳寿命分析，该方法能够分析等幅谱下的疲劳寿

命，但不能考虑随机谱加载序列对结构疲劳寿命的影响。

Bombardier 等[2]采用加拿大国家研究委员会（NRCC）开发

的疲劳裂纹萌生分析工具进行疲劳寿命分析。

本文通过对衬套安装物理过程的建模仿真，准确获取

安装后结构的残余应力分布，并采用应变疲劳方法进行考

虑残余应力影响的疲劳寿命评估，能够较为准确地评估随

机谱下的结构疲劳寿命。

1 残余应力分析
通过数值仿真分析某型飞机耳片工艺试验件的压合衬

套安装过程，获取安装过程中的三维应力/应变场及芯棒拉

拔力，并将分析结果与试验结果进行比较，验证仿真分析方

法的准确性。

1.1 耳片工艺试验

为了获得压合衬套安装过程的芯棒拉拔力以及安装后

的耳片变形，开展了衬套安装的耳片工艺试验，耳片工艺试

验件尺寸如图 1所示。在工艺试验过程中采集了应变、芯
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棒拉拔力、耳片端面变形等数据，通过比较试验数据和仿真

结果，验证仿真分析方法的准确性。

1.2 压合衬套强化过程仿真分析

为了评估压合衬套安装后耳片的疲劳寿命，首先需要

获取其残余应力分布。压合衬套强化涉及到芯棒、衬套、耳

片、前锷等多个零件的相互作用，通过有限元仿真可以准确

模拟衬套安装的真实物理过程，获取强化后的残余应力

分布。

ABAQUS是一套功能强大的有限元软件，其解决问题

的范围从相对简单的线性分析到复杂的非线性问题，尤其

具有较强的非线性问题处理能力。衬套强化过程涉及材

料、几何非线性，因此本文选择该软件开展建模仿真，软件

版本为ABAQUS6.13。

1.2.1 有限元模型

压合衬套耳片数值仿真模型中包括衬套安装过程中参

与相互作用的耳片、衬套、芯棒、前锷4个零件，如图2所示。

为了准确模拟工艺试验过程，模型中的几何参数均取自工

艺试验的实测值。

芯棒和前锷的材料为工具钢，具有很高的刚度和硬度，

在衬套安装过程中变形极小，为了减少计算量，将其设置为

解析刚体[6]。耳片和衬套在强化过程中会产生明显的塑性

变形，设置为弹塑性材料，分析采用应变—应力曲线来表示

材料的弹塑性特征。耳片材料为7050-T7451，衬套材料为

PH13-8Mo，其材料参数见表 1[7]，应变—应力曲线如图 3

所示。

为了保证计算精度并提高求解效率和接触收敛速度，

将耳片及衬套的单元类型设置为C3D8R，此单元能够有效

解决弹塑性分析中的收敛问题。通过网格的收敛性验证，

靠近孔壁区域网格尺寸设置为 0.5mm，能够满足计算精度

要求，远离孔壁区域网格尺寸逐渐过渡到8mm。

压合衬套强化过程中存在多个接触行为，主要包括芯

棒与衬套内壁接触、衬套外壁与耳片孔内壁、前锷与耳片/

衬套端面的接触。其中，芯棒与衬套内壁的接触对芯棒拉

拔力的影响显著，衬套内壁涂覆有固体润滑剂，根据实际测

量，芯棒与衬套内壁之间的摩擦系数为 0.05。压合衬套强

化三组接触均为面面接触，主从面的定义见表2。

图1 耳片工艺试验

Fig.1 Process test of lug

表1 材料性能参数

Table 1 Material performance parameters

参数

材料

弹性模量/MPa

泊松比

耳片

7050-T7451

70000

0.32

衬套

PH13-8Mo

210000

0.3

图2 有限元模型

Fig.2 Finite element model
表2 接触对定义

Table 2 Contact pair definitions

主面

芯棒

衬套外壁
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图3 材料应变—应力曲线

Fig.3 Material strain-stress curves
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1.2.2 分析步定义

为了准确地模拟衬套的安装过程，分析设置了芯棒拉

拔及衬套内壁绞削两个分析步。在芯棒拉拔分析步，通过

定义芯棒强迫位移模拟拉拔过程，如图4所示。

在衬套内壁绞削分析步中，衬套内壁铰削过程主要是

去除芯棒挤压后的衬套孔壁余量，达到最终尺寸要求。如

果模拟铣削过程，每一步的模拟计算量都将十分巨大。考

虑到铣削过程主要是与去除材料发生作用，对于内壁挤压

产生的影响较为有限（一般在 100μm范围），建模中忽略铣

削过程切削力热作用对于衬套的影响，仅仅考虑材料去除

导致衬套耳片结构产生的应力释放作用。ABAQUS生死

单元技术为考虑材料的增加或者减少带来的力学效应提供

了一个有效的途径，通过定义衬套内壁绞削层为生死单元

来计算绞削后的应力分布[6-8]，如图 5所示。为了保证铰孔

后的衬套内径与实际孔径更加接近，采用参考文献[9]中的

插值计算原理来确定衬套内壁绞削量，通过多次迭代确定

孔壁绞削厚度为0.58mm。

1.2.3 仿真分析结果

压合衬套强化过程中为准静态过程，因此采用隐式求

解器ABAQUS/Standard进行计算，从结果中可以获取衬套

安装过程中各个阶段的三维应力/应变分布。衬套安装及

绞削后的应力分布如图 6所示，为了更直观地观察残余压

应力的分布，图中将应力大于0的区域设置为灰色。

从应力云图可以看出，衬套强化后，衬套与耳片之间相

互挤压，使得整个衬套的周向应力均为压应力，同时耳片孔

壁附近区域也都有残余压应力，有利于提高耳片孔的疲劳

寿命。衬套内壁绞削后，衬套的刚度减弱，耳片向孔心方向

挤压变形，对应力分布有一定影响，但由于绞削厚度较小，

其影响并不显著。

图 7、图 8给出了在耳片不同厚度位置沿孔径方向的残

余应力分布。从图中可以看出，在芯棒入口端的残余压应力

较小，残余压应力影响区域只有7mm左右；其余厚度位置残

余压应力较大，且残余压应力影响区域有10mm左右。挤入

端孔边残余压应力明显小于其他位置，更易萌生裂纹。

1.3 仿真结果校验

通过1.1节中的工艺试验，采集了衬套安装过程中的应

变、芯棒最大拉力，并对衬套安装后的耳片端面进行变形测

量。下面分别将测量的应变、芯棒拉力及耳片端面变形与

仿真分析结果进行比较，校验分析方法的可靠性。

1.3.1 应变比较

在工艺试验件芯棒挤入端上布置了应变片，如图 9所

���Z����93mm

图4 芯棒拉拔定义

Fig.4 Definition of mandrel pull

图6 周向残余应力分布

Fig.6 Residual stress distribution along hoop direction

��������

图5 衬套内壁绞削定义

Fig.5 Definition of bushing inner wall reaming
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示。在芯棒拉拔过程中，实时采集应变数据。

图10给出了芯棒拉拔过程中1#、2#、4#、5#应变片的分

析值及测量值曲线，横坐标表示实际测量得到的芯棒拉拔

时间，从图中可以得到以下结论：（1）由于分析过程中芯棒

是匀速运动的，而在实际安装过程中，芯棒并非匀速运动，

分析与测量变化趋势基本一致，但最大值出现时间会有微

小的差异（小于1s）；（2）从图10可以看出，对称位置应变片

的测量值之间有较大差异。因为在衬套安装过程中，孔边

的应变变化较为剧烈，应变片实际粘贴位置误差对测量结

果影响较大；（3）分析值与测量值的变化趋势基本一致，分

析值最大值同测量最大值均值相当，说明通过仿真分析获

取的应变变化曲线准确可靠。

1.3.2 芯棒拉拔力比较

在试验过程中，通过读取拉枪连接的液压泵压力获取

芯棒拉力。图 11给出了安装过程中芯棒拉力的分析值及

测量最大值，分析最大值与测量最大值基本一致，分析结果

准确可靠。

1.3.3 端面变形比较

衬套安装后，对衬套端面变形进行测量，测量了挤入端

沿图9中A-B路径上的变形。测量值与分析值的比较如图

12所示，二者基本一致[10]。

图9 芯棒挤入端应变片布置

Fig.9 Arrangement of strain gages at extruded end of mandrel
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图8 径向残余应力分布曲线

Fig.8 Curve of residual stress distribution along radial direction
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图11 安装过程芯棒拉力比较

Fig.11 Comparison between mandrel tension during installation
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图10 安装过程应变比较

Fig.10 Comparison between strain during installation
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图7 周向残余应力分布曲线

Fig.7 Curve of residual stress distribution along hoop direction
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通过仿真分析模拟压合衬套安装过程，获取结构的应

力/应变分布。通过试验验证，本文仿真分析方法准确可

靠，可用于后续的疲劳寿命评估。

2 疲劳寿命评估
通过仿真分析获取某型飞机耳片疲劳模拟件受载状态

下的应力分布，采用局部应力—应变法对结构进行疲劳寿

命分析。然后将分析结果与疲劳试验断口反推结果进行比

较，优选疲劳寿命计算模型。最后，采用另一组疲劳试验数

据对疲劳寿命计算模型进行校验，评估其适用性。

2.1 疲劳分析方法

本文采用局部应力—应变法进行疲劳寿命计算。其基

本原理是将谱载荷作用下结构的名义载荷（或应力）谱，通

过弹塑性分析及材料的循环应力—应变响应转换为危险部

位的局部应力—应变谱，然后，将危险点的局部应力—应变

进行修正，同时根据等应变等损伤的假设，用光滑试件的应

变—寿命曲线估算危险部位的损伤。局部应力—应变以其

理论比较合理、计算结果更接近试验数据而受到重视，成为

一种较可靠的工程分析方法。局部应力—应变疲劳分析方

法的合理性主要表现在它考虑了金属的塑性应变和由此引

起的残余应力对疲劳性能的影响。采用局部应力—应变法

能够合理评估压合衬套强化后残余压应力对疲劳寿命的

影响。

局部应力—应变法的详细理论可见参考文献[11]。计

算所需的原始数据有：弹性模量E、循环 σ—ε曲线、ε—N曲

线等材料数据；与细节类型和尺寸相关的 Kt或 Kf；名义应

力/应变历程。循环σ—ε曲线的公式为

ε = εe + εp = σE + ( σK')
1
n'

（1）

式中：K'为循环强度系数；n'为循环应变硬化指数。

Massing迟滞回线（滞后环）与放大一倍的单轴循环σ—ε曲

线形状相似，为

∆ε = ∆σ
E
+ 2 ( ∆σ2K')

1
n'

（2）

式中：Δσ和Δε表示局部应力和应变变程。

为了获取局部真实的应力和应变，一般采用局部应力

应变估算法将名义应力换算为真实的应力和应变，常用的

局部应力和应变估算方法有：Neuber法、修正Neuber法及

修正Stowell法。Neuber法的公式为

σ∙ε = K 2
t ∙S2
E

= K 2
t ∙e2∙E （3）

转换为变程形式：

∆σ∙∆ε = K 2
t ∙∆S2
E

= K 2
t ∙∆e2∙E （4）

式中：∆S和∆e表示名义应力和应变变程。

将式（4）中的Kt替换为Kf，即为修正 Neuber 公式。修

正Stowell法公式为

∆σ = ∆S∙∆ε

( )∆ε - ( )Kt - 1 ∙∆S
E

（5）

εa—Nf关系曲线一般采用Manson-Coffin公式及平均

应力修正，Manson-Coffin公式表达式为

εa = σ
,f
E (2N f) b + ε ,f (2N f) c （6）

式中：εa = ∆ε/2为应变幅值；N f为疲劳寿命；E为弹性模量；

σ'f为疲劳强度系数；ε'f为疲劳韧性系数；b为疲劳强度指数；

c为疲劳韧性指数。

常用的平均修正方法有：Morrow 修正、Smith Watson

Topper修正。

Morrow平均应力修正主要修正弹性应力寿命部分，对

于常幅值及压缩平均应力情况比较合适，其εa—N f关系表

达式为

εa = σ'f - σmE
(2N f )b + ε'f (2N f )c （7）

Smith Watson Topper 平均应力修正采用合并的参数

σmaxεa，不适合压缩平均应力，对于较高的拉伸平均应力情

况，得到的结果偏保守，其εa—N f关系表达式为

σmaxεa = é

ë
ê
σ'f 2

E
(2N f )2bù

û
ú + [σ'fε'f (2N f )b + c ] （8）

采用Miner线性准则进行损伤累积计算

D =∑i = 1
k 1
N fi

（9）
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图12 安装后挤入端变形比较

Fig.12 Comparison of extrusion end deformation

after Installation
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给定名义应力历程，应变疲劳寿命计算流程如图 13

所示。

2.2 模拟件疲劳试验

为了研究耳片的疲劳性能，开展了耳片疲劳模拟件试验。

模拟件的考核端局部结构特征与飞机结构上完全一致，安装

压合衬套，如图 14 所示。采用交点载荷随机谱进行疲劳试

验，初始裂纹萌生位置在芯棒入口端的耳片孔边（见图15），根

据断口反推结果（见图16），裂纹萌生寿命约7个谱块。

2.3 名义应力历程计算

采用局部应力—应变法进行疲劳分析，首先需要获取

结构真实的应力历程，因此需要将施加的载荷谱通过载

荷—应力关系转换为应力谱[12]。本节通过有限元仿真计

算，模拟压合衬套强化过程，并在强化后在耳片轴销处施加

载荷，获取载荷—应力关系。

仿真模型的几何尺寸取自疲劳模拟件的实际测量值，

仿真分析包括衬套安装及轴销加载两个过程，模型如图17

所示。采用第1节的仿真方法进行强化过程的残余应力计

算。完成强化分析后，在轴销上、下端面上施加载荷，如图

17(b)所示，分析受载后的应力分布。

强化及加载后的耳片应力分布如图 18、图 19所示，加

载后耳片周向应力最大处位于芯棒挤入端的孔边。为了分

	a
�	���� 	C
������

����
����

图17 分析模型

Fig.17 Analysis model

图13 应变—疲劳计算流程

Fig.13 Flow chart of strain fatigue calculation

图15 裂纹位置及断口形貌

Fig. 15 Crack location and fracture morphology

图14 第一组疲劳试验件

Fig.14 First set of fatigue test pieces
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图16 断口反推结果

Fig.16 Results of fracture backstepping
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析挤压强化对受载后孔壁应力分布的影响，图20给出了挤

入端孔边高应力区的载荷—应力关系。根据载荷—应力关

系将结构的载荷历程转换为名义应力历程，如图21所示。

2.4 疲劳寿命计算模型优选

获取名义应力历程后，采用局部应力—应变法进行疲

劳寿命计算。分析采用成都飞机设计研究所自编的疲劳分

析软件“结构细节疲劳寿命分析”完成，分析所用的材料参

数见表3。分别采用多种局部应力应变估算方法和平均应

力修正方法进行寿命计算，计算结果见表4。结果显示，采

用修正Stowell和Morrow修正的计算结果与试验结果最接

近，为当前最优计算模型。

2.5 疲劳寿命计算模型校验

为了验证疲劳寿命计算模型的适用性，开展了另一组

不同干涉量的耳片疲劳试验（见图22），试验萌生寿命均值

为24个谱块。

采用本文方法获取其应力分布并进行疲劳寿命评估，

计算寿命为 19.5个谱块。计算寿命小于试验寿命，但在合

表3 7050-T7451应变疲劳性能参数

Table 3 7050-T7451 strain fatigue performance parameters

弹性模量/MPa

泊松比μ

断后伸长率δ5/％

断面收缩率φ/％

拉伸强度σb/MPa

屈服应力σ0.2

疲劳强度系数σf' /MPa

疲劳强度指数b

疲劳韧性指数c

疲劳延性系数 εf'

循环应变硬化指数n'

循环强度系数K'/MPa

69000

0.33

11.6

27.2

511

454

901.7

-0.109

-0.824

0.900

0.094

775.7

图19 加载后周向应力分布

Fig.19 Stress distribution along hoop direction after loading
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图20 载荷—应力关系

Fig.20 Load-stress relationship

图18 强化后周向应力分布

Fig.18 Stress distribution along hoop direction

after strengthening
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图21 载荷谱转换为应力谱

Fig. 21 Transformation of load spectrum to stress

spectrum
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理的误差范围内，说明本文方法准确可靠。通过试验验证，

本文研究方法能够较准确地分析压合衬套耳片的疲劳寿

命，可在型号研制初期开展此类结构的寿命评估[13]。

3 结论
通过研究，可以得到以下结论：

（1）通过压合衬套安装过程的数值仿真，能够准确地

获取强化后结构的应力和应变分布、芯棒拉拔力等数据。

（2）本文方法能够准确地评估压合衬套强化耳片的疲

劳寿命，能够在型号研制初期开展此类结构的寿命评估，减

少了对疲劳试验的依赖，有效提高结构寿命评估效率。

（3）本文方法能够准确地获取压合衬套耳片的残余应

力场，可用于压合衬套耳片的损伤容限分析，研究残余应力

对裂纹扩展的影响。
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Evaluation of Fatigue Life of Lug with Cold Expanded Bushing

Zhang Zhixian，Zhang Lixin，Wang Fan

AVIC Chengdu Aircraft Design & Research Institute，Chengdu 610041，China

Abstract: Cold expanded bushing is installed by cold expansion with high interference, which is mainly applied to

improve fatigue property and damage tolerance property. Although it has been proved by tests that the fitting of press-

fit bushings can effectively improve the fatigue life of lugs, there is still no reasonable and effective analysis method to

evaluate the fatigue life improvement. To address this gap, a methodology is developed to analytically determine the

fatigue life improvement resulting from the installation of cold expanded bushings by explicitly taking into account the

residual stresses and the effect of high interference fi t bushings. Firstly, the installation process of cold expanded

bushing is simulated and analyzed, and the simulation method is verified by process test, which proves that the

accurate three-dimensional residual stress distribution can be obtained by simulation analysis. Then, the load-stress

relationship is obtained through the stress analysis, and the methodology of fatigue life evaluation is studied. The

analysis results are basically consistent with the test results through fatigue test, and the analysis method is

reasonable and feasible. This method can be used in the structural design stage to evaluate the fatigue life of lug with

cold expanded bushing, which reduces the dependence on fatigue test and improves the efficiency of fatigue life

evaluation.

Key Words: residual stress; fatigue life; cold expansion; bushing; simulated analysis
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