
14 航空制造技术·2023年第66卷第11期

专  稿 FEATURE FEATURE 专  稿

冯平法

　　长聘教授，特别研究员，博士生导

师，主要从事先进制造技术及智能制造

系统领域的研究工作。

* 基金项目：国家重点研发计划（2022YFB3405102）。

引文格式：冯平法, 刘嘉辉, 王子标, 等. 钛合金 TB6 连接孔挤压强化残余应力及疲劳寿命试验研究[J]. 航空制造技术, 2023, 
66(11): 14–21.
FENG Pingfa, LIU Jiahui, WANG Zibiao, et al. Experimental study on residual stress and fatigue life of TB6 titanium alloy 
connection hole after cold expansion[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2023, 66(11): 14–21.

钛合金具有质量轻、比强度高、

耐腐蚀性好、热硬性好等优势，是航

空航天领域不可或缺的重要材料 [1–2]。

以飞机制造为例，大量机械零部件通

过螺栓或铆钉连接，在产品服役过程

中，钛合金连接孔承受较大的应力载

荷，极易发生疲劳失效，甚至酿成严

重后果 [3]。为了提高连接孔的安全

性和可靠性，诸多学者开展了大量研

究。

众多研究结果均表明，挤压强化

是一种直接高效的内孔抗疲劳制造

方法，可以成倍提高连接孔的疲劳寿

命 [4–8]。其中，直接芯棒挤压强化是

通过外力使一个直径大于孔径的挤

压芯棒穿过连接孔，迫使孔壁材料发

生弹塑性变形，以改善连接孔的疲劳

性能。因工艺简单、成本低廉、强化

效果显著，直接芯棒挤压强化在实际

生产中应用广泛 [9]。Elajrami 等 [10]

试验得知经过一次挤压后的铝合金

2024–T3 孔疲劳寿命可以延长 6~7
倍。Liu 等 [11] 发现即使在温度 600 ℃
下，挤压强化后的镍基高温合金孔的

低周疲劳寿命仍可提高 2.1~3.5 倍。

Hou 等 [12] 试验发现经过 5.7% 挤压

量挤压后的铝合金 7B04–T6 孔的腐

蚀疲劳寿命提升了 3 倍。Wang 等 [13]

观察疲劳断口发现，挤压强化后的试

件在疲劳裂纹扩展中绕过了三向压
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[ 摘要 ]　针对钛合金 TB6 连接孔，研究直接芯棒挤压强化工艺参数对钛合金耳片的强化效果，表征不同挤压量和挤
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（a）挤压前定位示意图
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（b）挤压强化示意图

（c）挤压前定位试验

（d）挤压强化试验
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应力区域，认为残余压应力的引入

是疲劳寿命提升的主要原因。由于

连接孔的空间局限性，现有试验研

究大多在孔端面测量残余应力，受

限于 X 射线光斑大小或钻孔直径，

无法直接测得强化表面及亚表面残

余应力 [5，7，10–14]。而疲劳裂纹通常萌

生于此，因此表层及亚表层的应力分

布尤为重要。一些学者通过有限元

仿真的方式得到了强化后孔壁残余

应力分布规律 [4，8，15–17]。

本文进行了钛合金 TB6 耳片直

接芯棒挤压强化试验，分析了挤压量

和挤压次数对塑性变形量、孔壁残余

应力及表面粗糙度的影响规律，通过

疲劳寿命试验对比了不同工艺参数

下的挤压强化效果，结合疲劳断口形

貌分析了挤压强化提升疲劳寿命的

原因。

1　试验及方法

1.1　试验件及挤压强化试验

试验用原始材料为钛合金 TB6，
经预加工得到如图 1（a）所示的耳

片状试验件，耳片孔公称直径为 20 
mm，尺寸公差为 0~0.021 mm，孔深

为 16 mm。所有用于强化试验的耳

片孔均由钻孔 – 镗孔得到。挤压强

化试验为直接芯棒挤压，挤压芯棒材

料为 M42 高速钢，其结构如图 1（b）
所示，可以分为导向段、前锥段、工作

段和后锥段。其中，工作段的直径与

挤压前耳片孔的直径差定义为挤压

强化的挤压量。

挤压过程中，试件材料由于弹塑

性变形，与挤压芯棒间存在巨大的正

压力。挤压芯棒与孔壁之间沿轴向

相对滑动会导致剧烈的摩擦。为了

减少轴向残余拉应力的引入，避免因

轴向摩擦造成孔壁表面的微裂纹等

缺陷，使用 MoS2 表面处理剂（中国

航发北京航空材料研究院）进行挤

压过程中的润滑减摩。挤压强化前

用 MoS2 表面处理剂分 3 次均匀涂

抹于孔壁表面，在常温下静置 1 h，待

表面处理剂完全固化。

挤 压 强 化 试 验 在 LEGEND 
1000MDX 型液压机（美国 Instron 公

司）上进行，该液压机最大能够提供

100 t 压力。

挤压强化过程中，在挤压芯棒的

径向推挤作用下，孔壁材料发生了剧

烈的塑性变形，由于耳片试件的两端

缺少约束，挤压入口端和出口端的孔

壁材料会向两端面发生明显的塑性

流动，导致挤压强化后的孔径呈现两

端大、中间小的“沙漏”形状，同时耳

片两端面也会因为材料堆积形成“凸

瘤”，不仅会导致孔径超过尺寸设计

公差，而且会导致服役过程中在材料

堆积处产生应力集中，更容易萌生疲

劳裂纹，不利于耳片试件疲劳寿命的

提高。因此，使用如图 2（a）和（b）
所示的工装进行耳片孔挤压强化试

验。上压板和下垫块均设计有孔径

略大于挤压芯棒工作段直径的通孔。

试验前首先将定位芯棒依次穿过上

压板、耳片试件和下垫块，使待强化

孔与上压板孔及下垫块孔同轴，其次

用螺栓将上压板与下垫块连接，对耳

片试件上端面施加一定的预压力，然

后将定位芯棒取出，改换为挤压芯

棒，最后通过液压机挤压，实现对耳

片孔的挤压强化。图 2（c）和（d）

所示是挤压强化试验现场图。

图 3 所示是挤压量 0.4 mm 时，

直接挤压及使用工装挤压后耳片孔

入口端和出口端材料堆积对比。可

图 2　挤压强化试验过程

Fig.2　Experimental process of 
cold expansion

图 1　耳片试件及挤压芯棒

Fig.1　Lug sample and expansion mandrel

Y
Z

X

后锥段 工作段

前锥段

导向段

（a）耳片试件

（b）挤压芯棒
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-71.5 μm

43 μm

X:9700 μmY:3000 μm

-8 μm43.4 μm 无工装挤压
入口端

-50.4 μm

41 μm

X:9800 μmY:3000 μm

-7 μm43.8 μm 有工装挤压
入口端

-59.0 μm

109 μm

X:9700 μmY:3000 μm

-12 μm111.2 μm 无工装挤压
出口端

-90.2 μm

71 μm

X:9800 μmY:3000 μm

-6 μm71.9 μm 有工装挤压
出口端

（a）入口端材料堆积对比 （b）出口端材料堆积对比

以看出，使用工装后，挤压入口端的

材料堆积高度由 51 μm 下降至 48 
μm，挤压出口端的材料堆积高度由

121 μm 下降至 77 μm；该工装对抑制

挤压入口端和出口端材料轴向流动

具有一定的效果，可以在一定程度上

改善挤压强化后孔壁“沙漏”形貌及

“凸瘤”材料堆积问题，使挤压强化得

到的耳片孔仅需孔边倒角即可去除

尺寸超差部分，符合设计公差要求。

因此，以下试验均在该工装上进行。

设计了挤压强化工艺参数试验，挤压

量试验范围选取 1%~3%，挤压次数

试验范围选取 1~3 次，如表 1 所示。

1.2　挤压强化测试及表征

耳片孔入口和出口端面材料堆

积使用 Zygo NexView 9000 型白光

三维形貌干涉仪进行观察测量。孔

壁轮廓使用 Hexagon Global S 型三

坐标测量机进行自适应同心圆扫描。

孔壁表面粗糙度使用 Mahr MarSurf 
PS 10 型触针式表面粗糙度仪进行

测量，对每个孔壁沿轴向测量 5 次，

取平均值作为该孔壁的表面粗糙度

Ra。

由于空间位置的局限性，直接对

孔壁进行残余应力测试存在困难。

图 4 为耳片试件挤压强化后的测试。

将耳片线切割得到图 4（a）所示的

试件，再进行残余应力测试。孔壁表

面残余应力使用 XL–640 型 X 射线

应力仪（爱斯特应力技术有限公司）

进行测试，测量方法及参数如表 2 所

示，测试过程如图 4（b）所示。由于

钛合金属于晶粒粗大的难测材料，使

用摆动法进行测量，以尽量提高测量

结果的准确性和可靠性。孔壁残余

应力沿径向的分布使用芬兰 Prism
激光干涉应力仪（ESPI）进行测试，

该设备是将剥层法和电子散斑干涉

技术相结合对内部残余应力进行测

量，钻孔直径为 1 mm，测试过程如图

4（c）所示。孔壁纵截面经金相制

样后由日本 OLYMPUS–BX51M 光

学显微镜观察得到。

疲劳性能使用 QBG–250 型高

频疲劳试验机（美国 Instron 公司）进

行拉 – 拉疲劳寿命测试，试验前将销

轴插入耳片孔内，试验过程中通过

销轴沿耳片试件的长轴施加载荷，

如图 5（a）所示。疲劳应力载荷选

用 σmax =250 MPa，应力比 R =0.1，载
荷频率约为 100 Hz。疲劳断裂后的

耳片试件如图 5（b）所示。疲劳断

裂后的试件经线切割后，使用 ZEISS 
GeminiSEM 300 扫 描 电 子 显 微 镜

（SEM）观察疲劳断口形貌。

2　试验结果与讨论

2.1　塑性变形量

图 6 所示是挤压前后的孔径差，

即塑性变形量与挤压工艺参数关系。

可以看出，随着挤压量的增大，挤压

芯棒对孔壁材料的径向推挤效果增

大，孔壁材料塑性变形加剧，塑性变

形区域增大，孔径扩张量显著提高。

对于 1 次挤压，挤压量由 0.2 mm 增

大到 0.6 mm，对应的塑性变形量由

25 μm 增大到 276 μm。

图 3　入口端及出口端材料堆积对比

Fig.3　Comparison of material accumulation at inlet end and outlet end

表 1　挤压强化试验方案

Table 1　Experimental parameters of cold expansion

试验序号 挤压量 /mm 挤压次数 / 次 挤压速度 /（mm·min–1） 挤压条件

1 0.20 1

60
MoS2 表面处理剂
分 3 次涂抹孔壁，

常温固化 1 h

2 0.20 2

3 0.20 3

4 0.40 1

5 0.40 2

6 0.40 3

7 0.60 1

8 0.60 2

9 0.60 3
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0.2 mm挤压量
0.4 mm挤压量
0.6 mm挤压量

1 2 3
挤压次数/次

残余应力
测点位置

表面粗糙度
测量位置

挤压强化
出口端

金相观察
位置

挤压强化
入口端

材料堆积
测量位置

X

Z Y

（a）挤压强化后测点选择

（b）X射线衍射残余应力测试

（c）ESPI残余应力测试

X射线管

测试试件

探测器
窗口

测试试件

夹具

激光头 摄像头

空气钻

激光发生器空气钻调节器控制器

而当挤压量相同时，随着挤压

次数的增加，挤压强化后的孔径略

有增大，对于 0.2 mm 挤压量，3 次挤

压相比于 1 次挤压塑性变形量仅增

大 3 μm，对于 0.4 mm 和 0.6 mm 挤

压量，塑性变形量分别增大了 9 μm
和 22 μm，但也仅相当于 1 次挤压塑

性变形量的 6.7% 和 7.9%，可见塑性

变形量受挤压次数影响不大。

2.2　残余应力分布

挤压强化过程中，孔壁材料发生

了剧烈的不均匀弹塑性变形，引入了

一定的残余应力。而线切割会导致

孔壁部分残余应力释放，影响残余应

力测量结果。因此，在线切割前后分

别使用三坐标测量机测量孔壁轮廓，

得到线切割前后孔壁轮廓变形量，通

过有限元仿真得到变形对应的残余

应力释放量，对残余应力测量结果进

行修正。

考虑到试件结构的对称性，建立

线切割后 1/2 试件的二维简化模型，

并得到仿真结果，如图 7 所示。图

7（a）为简化模型，网格单元尺寸为

0.1 mm，在孔壁处局部细化网格。在

对称面上施加对称约束，在线切割面

上施加力矩载荷，使得孔壁轮廓发

生与三坐标测量机测量结果对应的

扩张变形。仿真过程中的材料属性

参数如表 3 所示 [15]，使用 ABAQUS/
Standard 求解器。图 7（b）所示是

仿真得到的应力分布云图，从中可以

获取残余应力测点处的切向应力，以

销轴

疲劳
夹具

耳片试件

疲劳断裂

（a）耳片试件装夹 （b）疲劳断裂耳片

图 4　挤压强化后测试

Fig.4　Measurement for characterization of cold expansion

图 5　疲劳寿命试验试件装夹及试验后耳片

Fig.5　Fatigue test set up and lug samples after test

表 2　X 射线衍射残余应力测试参数

Table 2　Measurement parameters of residual stress by X–ray diffraction

靶材 测量方法 摆角 /（°） 光斑直径 /mm 管电压 /kV 管电流 /mA

Cu 侧倾固定 ψ加摆动法 5 2 27.0 8.0

图 6　挤压强化后塑性变形量

Fig.6　Plastic deformation after 
cold expansion
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（c）粗糙度不变原因分析示意图

挤压强化前
挤压强化后
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未强化

0.4 mm挤压量
0.6 mm挤压量

1 2 3
挤压次数/次

（a）表面残余应力随挤压次数变化 （b）残余应力沿径向分布

未强化

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7
径向深度/mm

修正试验测试结果。

图 8（a）所示是经有限元仿真

修正后的挤压强化后孔壁表面切向

残余应力 X 射线衍射测量结果。可

以看出，随着挤压量的增大，孔壁塑

性变形增大，表面残余压应力引入量

明显增大，由 –450 ~ –530 MPa 增大

到 –700 ~ –800 MPa。而挤压次数对

表面残余应力的影响相对较小，上下

偏差不超过 10%，且未呈现明显的影

响规律，这也与挤压前后孔壁塑性变

形量测量结果吻合。在多次挤压强

化的过程中，挤压变形量主要是弹性

变形，引入的塑性变形极少，所以引

入额外的残余压应力也较小。

X 射线衍射测得的仅是表面数

μm 范围内的残余应力，而残余压应

力的引入层深度和峰值对疲劳寿命

有重要影响。图 8（b）所示是 ESPI

测得的 1 次挤压后孔壁切向残余应

力沿径向分布结果（经过有限元仿真

修正）。可以看出，挤压强化后均引

入了不同程度的残余压应力，且最

大残余压应力均出现在亚表层。随

着挤压量的增大，其表面残余压应

力数值越大，且残余压应力层的深

度也越大，这是由于挤压量越大，强

化时产生挤压变形的程度和深度越

大。当挤压量为 0.2 mm 时，在径

向 0.1 mm 深度处残余压应力达到

最大，约为 –680 MPa，随后迅速衰

减，在径向 0.3 mm 深度处仅有 –240 
MPa。当挤压量为 0.4 mm 时，在径

向 0.15 mm 深度处残余压应力达

到最大，约为 –850 MPa，随着径向

深度的增大有所衰减，在径向深度

0.6 mm 处仍存在约 –400 MPa 的残

余压应力。当挤压量为 0.6 mm 时，

残余压应力峰值进一步增大，超过

了 –1000 MPa 且接近材料的屈服

强度，且随着深度的增大衰减缓慢，

即使在径向 0.7 mm 深度处仍存在

约 –740 MPa 的残余压应力。如此

数值大且影响层深的残余压应力将

有效抑制裂纹的萌生和扩展，从而显

著提高试件的疲劳寿命。

2.3　表面粗糙度

图 9（a）所示是挤压强化前后

孔壁表面粗糙度 Ra 测量结果对比，

挤压强化前后表面粗糙度均在 Ra 
0.30~0.53 μm 之间，且数值变化不超

过 5%，可以看出挤压强化过程对孔

壁表面粗糙度几乎没有影响，挤压强

化后孔壁表面仍呈现明显的镗孔痕

迹，如图 9（b）所示。这是因为镗孔

后孔壁表面沿孔轴向呈现周期性的

峰谷交替的锯齿形貌。涂抹的表面

图 7　线切割致残余应力释放有限元修正

Fig.7　Finite element correction of residual stress release caused by wire cutting

对
称
约
束

固定约束

力矩
载荷

Y

X

应力修正

S，S22（CSYS-1）
（Avg：75%）

+8.561e+01
+7.118e+01
+5.674e+01
+4.230e+01
+2.787e+01
+1.343e+01
-1.004e+00
-1.544e+01
-2.988e+01
-4.431e+01
-5.875e+01
-7.319e+01
-8.762e+01

（a）模型建立 （b）仿真结果

图 8　挤压强化后孔壁切向残余应力

Fig.8　Tangential residual stress of hole wall after cold expansion

材料 密度 /（g·cm–3） 弹性模量 /GPa 泊松比

钛合金 TB6 4.62 102 0.3

表 3　有限元仿真材料属性参数 [15]

Table 3　Material property parameters of finite element simulation[15]

图 9　挤压强化后表面粗糙度

Fig.9　Surface roughness after 
cold expansion
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4 μm
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处理剂固化后，在挤压强化过程中，

MoS2 颗粒被封存于镗孔得到的“波

谷”中。由于 MoS2 颗粒具有良好的

承载能力，挤压芯棒沿径向同时挤压

“波峰”与“波谷”，使之发生同步塑性

变形和回弹，如图 9（c）所示。因此，

挤压强化完成后未能实现表面光整，

孔壁表面质量没有明显改善，表面粗

糙度几乎不发生改变。

2.4　疲劳寿命试验及断口分析

根据表面完整性测试结果分析

可知，对挤压强化后孔壁表面完整性

影响最为显著的因素是挤压量。因

此选取挤压次数为 1 次，研究挤压量

对挤压强化后耳片试件疲劳寿命的

影响规律。为避免孔径差异对疲劳

试验结果造成影响，根据试验得到的

挤压强化塑性变形量，对挤压强化前

耳片孔径进行预补偿，使得挤压强化

后孔径满足公称直径 20 mm、尺寸公

差 0~0.021 mm 的设计要求。每组挤

压强化工艺参数的疲劳试验至少重

复 3 次，取平均值作为试验结果。所

有耳片试件均在最小截面处发生疲

劳断裂。强化前后耳片的疲劳寿命

试验结果如图 10 所示。随着挤压量

的增大，挤压强化对疲劳寿命的改善

效果显著提高。

未强化耳片试件的疲劳寿命循

环次数为 3.2×104 次。图 11 所示是

未强化耳片的疲劳断口 SEM 形貌，

图 11（a） 中的各点对应后面各分图。

疲劳断口由裂纹萌生区、裂纹扩展区

和脆性断裂区组成。裂纹萌生于孔

壁表面，如图 11（b）所示，且沿连接

孔轴向观察到多处裂纹源。在距离

主裂纹源 8 mm 范围内的裂纹扩展

前期为辉纹扩展机制，随着扩展的进

行，辉纹间距逐渐增大，反映裂纹扩

展速率的提高（图 11（c）~（f））。
随着扩展的进一步进行，实际受力

面积减小，实际载荷增大，材料出现

撕裂并伴有明显的塑性变形（图 11
（g））。最终，耳片试件出现瞬断，脆

性断裂区呈现出大量等轴韧窝特征

（图 11（h））。
经过 0.2 mm 挤压量 1 次挤压

后，耳片试件的疲劳寿命循环次数提

升至 7.3×104 次，疲劳寿命提升约

128%。图 12 所示是挤压量 0.2 mm

图 10　挤压强化后耳片试件疲劳寿命

Fig.10　Fatigue life of lug samples after 
cold expansion

图 11　未强化耳片试件疲劳断口

Fig.11　Fatigue fracture of samples without cold expansion

图 12　挤压量 0.2 mm 耳片试件疲劳断口

Fig.12　Fatigue fracture of samples with 0.2 mm cold expansion
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耳片试件疲劳断口。疲劳裂纹萌生

于孔壁表面靠近挤压入口一侧，且呈

现单源起裂，如图 12（b）所示。在

裂纹扩展前期亦为辉纹扩展机制，且

辉纹间距与未强化试件基本相当，在

裂纹扩展初期（距裂纹源 1 mm 处）

略小于未强化试件，裂纹扩展区面

积没有明显改变（图 12（c）~（f））。
随着扩展的进行，亦呈现撕裂和脆

断（图 12（g）~（h））。脆性断裂区

的韧窝尺寸略小于未强化试件。因

此，疲劳寿命的提升可认为是残余压

应力的引入在一定程度上延缓了裂

纹的扩展速率。

经过 0.4 mm 挤压量一次挤压

后，耳片试件的疲劳寿命循环次数提

高至 9.8×106 次，疲劳寿命显著提

高，提升超过 300 倍。图 13 所示是

挤压量 0.4 mm 耳片试件疲劳断口。

疲劳裂纹萌生于孔壁表面靠近挤压

入口一侧，如图 13（b）所示。在裂

纹扩展前期，随着裂纹扩展的进行，

辉纹间距逐渐增大，且均明显小于未

强化试件（图 13（c）~（f））。在距离

裂纹源 8 mm 处，辉纹间距差距最大，

但仅约为未强化试件的 1/3，且裂纹

扩展区的面积小于未强化试件。峰

值达到 –850 MPa 的残余压应力有

效提高了疲劳寿命。在脆性断裂区

亦呈现大量韧窝，且韧窝尺寸明显小

于未强化试件（图 13（h））。
经过 0.6 mm 挤压量一次挤压

后，3 个耳片试件的疲劳寿命循环次

数均超过 1.2×107 次，直至载荷提高

20% 后发生疲劳破坏。对比《中国

航空材料手册》[18]TB6 合金耳片元

件轴向加载疲劳 S–N 曲线，如以 107

为循环基数，经 0.6 mm 挤压量一次

挤压后，钛合金 TB6 耳片试件疲劳

极限由约 180 MPa 至少提高至 250 
MPa，提升 38% 以上。数值大且影

响层深的残余压应力对疲劳寿命提

升发挥了重要作用。

3　结论

（1）随着挤压强化挤压量的增

大，孔壁塑性变形量增大，孔壁切向

残余压应力引入峰值和深度均显著

增大，在径向 0.1~0.2 mm 深度处达

到峰值，且沿径向衰减速率明显降

低，挤压次数对塑性变形量及切向残

余压应力引入量的影响相对较小。

（2）挤压强化对孔壁表面粗糙

度、形貌质量几乎没有影响，表面粗

糙度数值变化量不超过 5%。

（3）挤压强化后疲劳寿命显著

提高，且随挤压量的增大而提高。以

3% 挤压量挤压强化后的钛合金 TB6
耳片试件疲劳极限由 180 MPa 至少

提升至 250 MPa，提升超过 38%。
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Experimental Study on Residual Stress and Fatigue Life of TB6 Titanium 
Alloy Connection Hole After Cold Expansion

FENG Pingfa1,2,3, LIU Jiahui1,2, WANG Zibiao4, FENG Feng3, ZHANG Xiangyu1,2, SHEN Yue1,2, 
ZHANG Jianfu1,2, WANG Jianjian1,2, WU Zhijun1,2, YU Dingwen1,2

(1. Beijing Key Laboratory of Precision and Ultra-Precision Manufacturing Equipment and Control, 
Tsinghua University, Beijing 100084, China;

2. State Key Laboratory of Tribology in Advanced Equipment, Tsinghua University, Beijing 100084, China;
3. Tsinghua Shenzhen International Graduate School, Shenzhen 518055, China;

4. State Key Laboratory of Nonlinear Mechanics, Institute of Mechanics, Chinese Academy of Sciences, 
Beijing 100190, China)

[ABSTRACT]　Aiming at the connection hole of TB6 titanium alloy, the strengthening effect of cold expansion 
parameters on titanium alloy lug samples was studied. Plastic deformation, residual stress and surface roughness of the hole 
expanded with different ratios and times were characterized. The tension-tension fatigue life of lug samples before and after 
cold expansion was tested. Morphology characteristics of fatigue fracture and the reasons for the improvement of fatigue 
life were analyzed. The results show that cold expansion can hardly improve the surface quality of the hole, but can cause 
severe plastic deformation of the hole wall and introduce compressive residual stress. With the increase of expansion ratio, 
the plastic deformation, the peak value and depth of compressive residual stress increase significantly and the attenuation 
rate decreases, while expansion times has less impact. The fatigue life of lug samples after cold expansion is significantly 
improved, and the fatigue limit of cold expansion with 3% expansion ratio is increased by at least 38%.
Keywords: TB6 titanium alloy; Connection hole; Cold expansion; Residual stress; Fatigue life （责编  逸飞）


