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0 引言
传统上，对结构件的强度等力学特

性分析主要基于其设计状态或成型终

态，而加工工艺过程对结构最终力学特

性影响的研究尚不充分。本文以某金属

结构为例，研究了加工工艺对其强度尤

其是疲劳强度的影响，讨论了产生裂纹

的原因，提出了工艺改进措施并得到了

试验验证。

1  结构型式
1.1 装配关系

某金属结构在使用时，由前、后锁

紧装置轴向限位，如图1所示。整个系统

在使用过程中，作用于此结构本体上的

轴向载荷和部分横向以及侧向载荷由

工艺方法对某结构形式的强度影响研究

摘　要:以某结构形式为例，研究了加工工艺对其强度、尤其是疲劳强度的影响，讨论了产生裂纹的原因，提出了

工艺改进措施并得到了试验验证。结果表明，结构根部的应力集中是疲劳强度降低并出现裂纹的原因，加工工艺

对疲劳强度有较大影响，改进工艺后，该结构根部应力集中程度降低，抗疲劳性能明显改善。
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此金属结构承担。

1.2 加工工艺

此结构与本体为一体，前后端面

由车削方式加工而成，与本体接合部位

呈尖锐直角，存在“清根”现象，根部过

渡圆角半径R≤0.1mm，宏观观察即可

见此结构前后端根部粗大的车削刀纹，

如图2所示，图中箭头标示位置为结构

与本体的过渡处。

2 应力环境分析
此结构形式存在两个应力集中因

素，一是清根导致根部过渡圆角过小，

另一是存在粗大刀纹，两个因素共同作

用形成重复应力集中。刀纹尺度为微米

量级，过渡圆角尺度为毫米量级，两个

应力集中因素的尺度相差较大，小尺度

因素引起的应力集中存在于大尺度因

素引起的应力状态范围内，此时的重复

应力集中系数等于两个因素单独作用

下各自应力集中系数的乘积[1]，大尺度

应力集中因素一定时，小尺度应力集中

程度的大小就成为影响根部应力水平

至关重要的因素。

车削刀纹可以简化为沟槽缺陷，

理论分析表明，受载构件存在沟槽缺陷

时，应力集中程度随沟槽方向的不同有

较大差异。考虑图3所示的情况，均匀受

拉无限大平板上存在椭圆孔，其长短半

轴分别为a和b，无穷远处应力为S，β为

椭圆孔长轴与应力S方向的夹角，θ为椭

圆孔边界上点的方位角。

图1　装配关系示意图 图2　前后端根部车削刀纹
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根据弹性力学[2]可知，椭圆孔边界

处应力为：
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以长短轴之比为4:1的椭圆沟槽

为例，计算可知：当β＝0˚，即沟槽方向

与应力S方向一致时，应力集中系数为

1.5；当β＝45˚，即沟槽方向相对应力S

方向存在45˚倾斜时，应力集中系数为

5.8；当β＝90˚，即沟槽方向与应力S方

向垂直时，应力集中系数为9。

因结构主要承受轴向载荷，计算表

明其根部主应力与本体周向基本正交，

而根部刀纹方向沿本体周向，与主应力

方向垂直，此时应力集中程度最大。

受载时，两个应力集中因素的共

同作用诱发了根部较高的应力水平，很

大程度上降低了强度尤其是疲劳强度，

减少了使用寿命。

使用过程中，此结构根部曾经发生

裂纹故障。理化检测表明，裂纹是大应力

低周疲劳所致，疲劳裂纹均起源于此结

构前、后端根部的加工刀纹，裂纹走向与

刀纹方向一致。地面水平冲击试验再现

了裂纹现象，裂纹位置、走向以及理化断

口检测表明故障机理与前述分析一致。

3 加工工艺改进
3.1 改进措施

前述分析表明，此结构根部两个

应力集中因素的共同作用是其强度尤

其是疲劳强度降低的原因，因此加工工

艺的改进应致力于缓解该处的应力集

中程度。为此，采取图4所示的改进措

施，即根部采用铣削方式加工，并控制

加工刀纹深度，且不进行“清根”处理，

保留工艺圆角和工艺台阶。

采用铣削方式加工可以改变加工

刀纹方向，有效降低或消除小尺度因素

的应力集中程度；保留工艺圆角和工艺

台阶可以缓解大尺度因素的应力集中

程度。

   

图4　加工工艺改进措施示意图

3.2 改进效果

对改进效果首先采用有限元方法

进行理论分析，采用铣削方式加工并控

制刀纹深度后，可以有效降低甚至消除

小尺度因素的应力集中程度，理论分析

转为集中于大尺度因素的应力集中改

善程度。为此建立图5所示的力学分析

模型，本体四周施加固定约束，并于对

称面处施加对称边界条件，采用轴向加

载模式，施加于此结构上缘前端。

  

图5　分析模型示意图

1） 工艺圆角影响

改进前，根部进行“清根”处理，过渡

圆角半径为R=0.02~0.1mm；改进后，工艺

圆角R保持在0.2mm以上。相对于过渡圆

角R=0.1mm的情况，工艺圆角为R=0.2mm

时，计算可知，相同轴向载荷及边界条件

下，应力降低了10.5％～11.4％；以结构

铣削加工

工艺台阶

未清根

不发生屈服变形为标准，静力强度提高

了11.7％～12.9％；根据材料S-N曲线的

等效应力方程[3]分析，疲劳寿命提高了

42％～48％。

2） 工艺台阶影响

取工艺台阶厚度δ＝0.15mm，计算

可知，相同轴向载荷及边界条件下，保

留工艺台阶时，应力降低约5％；以结构

不发生屈服变形为标准，静力强度提高

约5.7％；疲劳寿命提高约20％。

3） 对比试验

改进加工工艺后，采用新结构组

装产品进行全尺寸地面载荷试验，并

与改进前结果对比。试验表明，与原状

态相比，工艺更改后，此结构寿命提高

70％以上，结构抗疲劳性能明显改善，

有效提高了使用可靠性。

4 结论
此结构根部的应力集中因素是其

强度尤其是疲劳强度降低并出现裂纹

的原因。工艺方法对此结构的强度尤其

是疲劳强度有较大影响，改进工艺后，

根部应力集中程度降低，抗疲劳性能明

显改善。　　　　　　　　　　   
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