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摘  要

当代飞机结构整体性要求将损伤容限和持续安全运营作为设计的基础。我们面临的挑战是如何在新飞机和大量增长的老龄飞机上经济地达到这些要求。损伤容限的补偿会造成飞机结构的超重。不顾及修理中的残余裂纹会危及长期结构整体性的安全，从而导致检查次数增加和可能不必要的主要结构件更换或修理。孔的冷挤压是一种已经证实的可以抑制裂纹在其原始孔中增长的方法。本文讨论如何在应力强度中减少残余压应力的技术和效力，以及允许更小的初始缺陷尺寸来符合损伤容限要求。我们的目的是如何将冷挤压技术应用于实际中，延长疲劳寿命并提供永久性的修理。
开缝衬套冷挤压技术是基于损伤容限要求而开发和发展的，通过此工艺的应用，可以改善紧固件孔的疲劳寿命，并且大大缩短飞机的维修时间。本文也详细分析了几个应用开缝衬套冷挤压的实例，并对此技术的应用前景作了分析。
关键词： 冷挤压，开缝衬套，损伤容限，芯棒，组合规，STDN （标准工具直径号），初绞刀，精绞刀
Abstract

Aircraft structural integrity requirements now embrace damage tolerance requirements as the basis for design and continued safe operation. The challenge facing industry is how to economically achieve these requirements in both new and, to a greater extent, the growing volume of aging aircraft. Compensating for damage tolerance analysis could lead to overweight structures. Not allowing for residual cracks in repairs could compromise the long term structural integrity, induce on-going inspection penalties and possibly result in unnecessary major structural replacement or repair.

Hole cold expansion is a proven method for retarding the growth of cracks originating in holes. This paper discusses the technology and the effectiveness of the induced residual compressive stresses in reducing the stress intensity factor and permitting the use of smaller initial flaw sizes to meet damage tolerance requirements.

Some ideas are presented on how practical results and applications can be used to incorporate these benefits in analysis to extend fatigue life and provide terminating repair action in repairs.

The split sleeve cold expansion is initialed and developed bases on the damage tolerance requirements. The application of this process can improve the fatigue life of the fastener holes and greatly reduce the aircraft turn around time of aircraft maintenance. The thesis also analysis several examples of split sleeve cold expansion technique application. The foreground of the cold expansion also analyzed.
Keywords: Cold Expansion, Split Sleeve, Damage Tolerance, Mandrel, Combination gage, STDN(standard tool diameter no.), Starting Reamer, Finish Reamer
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第一章  绪论

1.1 冷挤压技术发展的背景和意义
现代飞机在一个复杂的环境中营运，受到外部载荷、环境、人为因素、以及经济等各方面的限制。为了能适应这些营运环境的剧烈变化并延长飞机的服役期，飞机的结构强度设计经历了几次变更。从最初的静态结构强度设计发展到目前，疲劳及其造成的裂纹已经成了设计中要考虑的最大的问题，并且促成了设计理念中的几处变化[1]。
早期的飞机结构设计要求符合静态和动态负载。直到二十世纪五十年代初，商用飞机结构的设计以实验室试验为基础，进行了符合疲劳寿命的保守的设计。“安全寿命”概念中还没有考虑到制造，服役期使用或修理中可能产生的结构性缺陷。这种方法也缺乏建立定期检查程序的一致规范。其复杂性以及不精确的疲劳分析和材料固有的分散特性常常导致不应发生的重要结构过早退役的短寿预警。同样，服役期缺陷的发生也比预期的要早。1948年马丁202飞机的机翼失效和1954年德哈维飞机的机身失效促进了“失效安全”设计理念的引入[2]，在这一设计理念中飞机主结构的失效不会导致飞机的失事。这一方法是通过增加承载路径和备用部件的结构冗余设计来完成的。但是这种新的方法还是缺乏对预先存在的损伤的定量评估，并且没有对周期性检查提出明确的要求。
二十世纪七十年代末，飞机结构的主要部件设计使用失效安全标准,将损伤容限的检查要求加入到维护计划中。这是联邦航空条例(FAR) Part 25.571附录45所强制要求的。此附录的主要目的是将疲劳，腐蚀或意外损伤而产生的裂纹等主要结构因素加入到定期检查项目中，使得这些结构故障在被检查到之前不会发展到造成结构失效。为使结构能够延缓大范围损伤的发生，并且进行预期（耐久性），加入了一个新的标准（损伤容限），使得结构在损伤状态下必须能承受一定预期的负载，直到损伤可以通过检查发现，并进行修复[3]。
损伤容限概念：引入损伤容限概念激发了对结构损伤检测可靠性和检测方法的更多的关注。但是在检查和加工过程中忽略的裂纹仍然会产生重大的问题，尤其是受到广布疲劳损伤影响的老龄飞机结构[4]，我们的目的是用最有效的修理来将强度和抗疲劳性能恢复到最终设计水平。
损伤容限设计理念的核心是假设结构部件中的所有疲劳重要区域，在定期检查间隔期间即使缺陷存在的情况下也必须能承受飞机服役期的载荷[5]。因此，确定检查时间间隔是损伤容限设计的首要目标。检查时间间隔是通过以下的因素来确定的，其中包括：部件几何形状和材料性能，负载光谱，无损检测的检出性，剩余强度，疲劳测试数据或类似部件的服役历史，检查/修理的可接近性，以及经济性等等。图1.1 显示了在紧固件孔中裂纹随着飞行小时增长的过程（即在设计中不允许有与不稳定的裂纹扩展而达到临界尺寸）。很明显任何可以阻止裂纹增长的工艺，如孔的冷挤压都可以延长其检查间隔[6]。
[image: image21.emf]
LL1(安全极限=从初始缺陷到达临界缺陷尺寸的时间（例如：孔周围0.050英寸半径的角落缺陷）。可以用作不可检查结构的寿命限制。
LL2(从最小的NDI可检出缺陷尺寸到临界缺陷尺寸的时间
IT1(第一次检查间隔=安全极限/2

IT2(第二次检查间隔=（IT1+LL2）/2

ITn(第n次检查间隔=（IT[n-1]+LLn）/2

1.2 冷挤压技术应用后的优越性
到目前为止，飞机结构中最频繁发生疲劳问题的地方是紧固件孔[7]，在孔的周围制造和其他的一些缺陷是非常普遍的。在飞机营运中，这些缺陷的负面影响由于孔周围的高应力集中而放大，从而导致疲劳裂纹。在老龄飞机结构中，特别是在出现广布疲劳损伤的情况下，在检查和加工过程中遗漏大的裂纹的可能性是很高的。
如果裂纹留在孔中和加大尺寸紧固件混合在一起，则（1）局部应力水平由于材料的减少而增加；（2）来自孔的应力集中加上原有裂纹的应力集中因素的组合会造成裂纹增长的加速。
在孔的周围产生永久性的压应力[8]长期以来一直被认为是一种通过抑制裂纹发生和增长的延长疲劳寿命的方法。通常用来在孔周围产生压应力的方法有旋片喷丸、滚轮抛光、芯轴挤压、模压等方法。但是这些技术只能产生相对较浅的压缩应力区域，并且受到制作过程中的变化以及操作者技能的影响。因此这些孔的处理对于有效地延长疲劳寿命有很大的局限性。
干涉配合紧固件通常也用于改善疲劳寿命。这些紧固件系统的有效性随着孔周围的应力分布的干涉等级和材料性能而变化，同时也非常依赖于安装过程[9]。当在之前有缺陷的孔中安装干涉配合紧固件时，阻止裂纹增长的能力将取决于合成应力强度因素、干涉配合的等级以及所施加的应力。
与之前提到的工艺不同，孔的冷挤压的优点是[10]：(1)以一个高的压缩应力产生一个大的可控制的残余压缩应力区域，（2）不会受到表面光洁度的严重影响，（3）产生最小量的表面干扰（典型的是小于0.125毫米），（4）不会取决于安装的整体性（即紧固件的干涉配合）
在开缝衬套冷挤压工艺中，孔的挤压是通过孔拉一个带有锥度的芯棒来完成的，在芯棒上装上预先润滑的开缝衬套。芯棒和衬套设计成可以在孔的周围产生预定量的弹性变形，在该区域依次产生一个双轴向参与压缩应力状态[11]。
在此工艺的典型施工过程中，孔边缘附近的周边峰值压缩应力几乎等于材料的压缩屈服强度。残余压缩应力区通常从孔的边缘扩展一个半径到一个直径的范围。压缩应力通过离开孔的拉应力来平衡，其数值是材料屈服强度的百分之十到二十五（在边距小于3倍直径的地方可能更高）。
一次性使用的开缝衬套降低了芯棒的拉力，保证可控制的径向挤压，并且允许实施单边工艺。冷挤压产生了一个孔的永久性的略微增大。而后孔可以铰到最终尺寸或者留在冷挤压状态[12]。
[image: image22.emf]
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通过冷挤压产生的压缩应力通过降低裂纹处的应力强度因素来降低裂纹开口的有效位移。图1-2显示了典型的光谱裂纹增长结果，该结果是在有1/4英寸6(毫米)孔的7075-T7351铝中得到的，图上有做过冷挤压和未做冷挤压的两条曲线。
裂纹增长效应[13]：冷挤压的主要效果是通过降低应力强度因素范围((K)和应力比（R，最小应力与最大应力之比）来降低裂纹增长速率应力强度因素是作用在裂纹上的应力的一个尺度。此效应显示在图1.3中。另外，残余应力的存在会改变不稳定破裂结构的临界裂纹长度，因为它会降低静态应力强度因素。裂纹增长速率的降低和临界裂纹长度的增加明显改善了结构的损伤容限。
[image: image26.emf]
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在损伤容限设计中使用开缝衬套冷挤压技术的优点：
降低初始缺陷尺寸：尽管损伤容限概念已长期使用在民用和军用飞机中，但没有统一的规则来将孔的开缝衬套冷挤压的优点应用到损伤容限设计中。到目前为止，最好的应用准则在美国空军的规范USAF中，比如MIL-A-83444(3.1.1.1,段落C)。在有预裂纹的样板上通过实验室测试表明，这些准则基本上说明了冷挤压可以符合紧固件孔的缺陷增长要求。
更长的检查时间间隔–在损伤容限设计中，孔的冷挤压最明显的结果是延长了检查的时间间隔。在相同的负载下，冷挤压后达到失效和安全极限的循环数增加了，从而延长了检查的时间间隔[14]。
结构重量减轻[15] ，这是新一代的军用飞机的更高性能和机动性要求，以及商用飞机更长航程和更大的有效负载要求需要更轻的飞机结构。在这些应用中，孔的冷挤压可以作为损伤容限设计中结构重量减轻的基础。下图显示了在孔的冷挤压用于增加孔周围的允许操作应力时，疲劳寿命是如何延长的。作为近似值，孔周围的重量减轻等于允许应力增加的倒数。这样的话，如果冷挤压后孔周围允许增加25%的应力，则孔周围的重量减轻大约为
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1.3 本文主要研究内容

（1）本文第一章绪论部分从损伤容限的概念着手，对冷挤压技术发展的意义和背景作了详细的阐述，对孔的开缝衬套冷挤压技术发展进行了描述。并且安排了本文主要研究工作。
（2）第二章对开缝衬套冷挤压工艺的适用范围及工艺优越性作了基本的描述，并介绍了开缝衬套冷挤压工艺中常用的符号和工艺步骤。
（3）第三章详细研究冷挤压中的相关技术要求，其中包括了适用的材料最小材料厚度、多种材料叠加、边缘裕度要求、孔的间距要求、挤压量、估计的拉力、冷挤压孔的几何形状、表面镦压、贴合面分离、铰孔容差、冷挤压以后的孔在紧固件安装前的精铰、紧固件干涉、去毛刺，倒角和倒圆弧、埋头孔、后挡块使用、衬套等相关内容。
（4）第四章研究孔的冷挤压技术在实际应用中的例子，包含了在空客飞机和波音飞机上的多个实际应用，以详尽而丰富的材料证明了开缝衬套冷挤压技术在飞机维修中的优越性，并对冷挤压技术在应用中的难点进行了分析。
（5）第五章对开缝衬套冷挤压技术的实际应用和未来的发展前景进行了回顾与展望，由于其可以对飞机结构重要部位进行强化，提高疲劳寿命，并且易于施工和节省维修工时，可以预期在今后的飞机结构维修工作中冷挤压技术将得到更多的推广与发展。
第二章  开缝衬套冷挤压工艺过程
2.1 工艺适用范围
开缝衬套冷挤压工艺所能应用的孔径的范围是0.125到1.0英寸（3.2-25.5毫米）。可用于铝、中强度钢、钛和高强度钢（最大240 ksi，即169.2Kg/mm2）。同时也给出在铝合金中直径最多到9/16英寸（14.3毫米）孔的冷挤压方法和工具要求。
2.2 工艺说明

开缝衬套冷挤压是通过拉一个锥形的芯棒，芯棒上先装上经润滑的开缝衬套，然后芯棒穿过孔来完成的，如图3-1所示。一次性使用的开缝衬套的作用是降低芯棒的拉力，保证孔的正确的径向挤压，排除对孔的损伤并允许进行单边工艺。
[image: image29.emf]
通过芯棒和衬套施加的挤压量对于铝和低碳钢是4.0%，对于高强度金属是5.5%。所需要的孔的最终直径通常是通过对冷挤压以后的孔铰孔来达到的。
2.3 工艺优越性
通过初始孔拉芯棒的作用可以造成材料的径向塑性流动，并造成残余压缩应力的环形区域，如图2-2所示
由冷挤压产生的残余压缩应力通过降低应力强度因素显著增加疲劳寿命，并且通过降低施加在孔上的应力比增加裂纹增长时间。残余压缩周向应力峰值约等于材料的压缩屈服强度。对于大多数材料来说，直径1/2英寸以下的孔，压缩应力区域的跨度为从孔的边缘开始为一个孔的直径。张应力的平衡区域要超出周向压缩应力区域[16]。
[image: image30.emf]
2.4 定义及符号
La    ——  挤压量，由初孔直径百分比表示的总膨胀量，即孔的膨胀量与初孔直径的百分比
Cx    ——  冷挤压，在孔周围产生残余压缩应力的工艺过程

CxD   ——  冷挤压后孔直径，即衬套开缝形成的凸缘线以外的孔径
    e/D   ——  边界裕度，孔中心到零件边缘之间距离(e),与标称最终孔径(D)的比值
    EHD   ——  原有孔径，在铰孔、冷挤压或任何其它与冷挤压有关操作前的孔径
    FHD   ——  最终孔径，安装紧固件前的孔径

    SHD   ——  初孔直径，冷挤压前规定的孔径

    STDN  ——  标准工具直径号，识别专用尺寸工具所用工具号

    临界工具尺寸
——用于孔的冷挤压或相关质量检查保证的任何工具尺寸
    紧固件干涉量
——紧固件光杆直径和装配孔径之间的差值

    材料叠加厚度
——指孔所在位置结构的层叠厚度，即孔的总深度
剪切不连续性
——由衬套开缝引起的，发生在孔边缘靠近轴线的非临界疲劳不规则现象
　　衬套线
——发生在冷挤压孔中，与衬套开缝相对应的轻微凸起轴向线
　　孔距
——两个相邻孔间中心线的距离

　　表面镦压
——在冷挤压时，发生在孔周围和周边附近由于轴向材料移动而造成的超出平面的变形。

　　

2.5 使用标准工具的冷挤压工艺步骤
2.5.1 冷挤压工艺概览

[image: image31.emf]冷挤压工艺综合性能的关键是适当使用挤压量。初孔直径，芯棒主径和衬套厚度，这三个关键尺寸决定使用的挤压量。这些尺寸在编准工具直径号（STDN）表中规定。确定合适的STDN选用工具是重要的。
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2.5.2 冷挤压详细工艺步骤
以下段落为冷挤压的基本步骤，这些步骤在冷挤压过程中必须遵守。

2.5.2.1 钻初始孔和铰初始孔

初始孔必须钻和铰到标准工具直径号表格中规定的尺寸。初始孔的喇叭口、椭圆度或桶形要求不能超过表格中的要求。埋头孔的初始孔要求和直孔是相同的。
初始孔和铰好的孔的表面粗糙度必须为125微英寸或更光滑。如钻孔能达到光洁度要求，则可以不需要铰孔。初孔必须垂直于与拉枪前盖接触的表面在2度内，与背面的垂直度在10度内。
切割润滑液取决于材料类型，但通常情况下，对于钻孔和铰孔操作推荐使用不会产生残余的切割润滑液。钻铰后必须清除润滑液以防衬套在冷挤压过程中产生轴向移动。

2.5.2.2 检验初孔

[image: image33.emf]使用复合规或其它扁平通止规检验初孔直径。深孔或多种材料如钢/铝层叠孔，要注意在孔的整个长度内，孔径的公差都在标准工具号表所规定的范围内。如图2.4所示。

[image: image34.emf][image: image35.emf]
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2.5.2.3 检验芯棒
在正常使用中，芯棒主径应使用芯棒环规定期进行检查，同时也应该在工作开始和结束时进行检查。当在钛和高强钢材料上使用时，检查应该更加频繁一些。由于芯棒主径对于孔的正确冷挤压是非常关键的，所以芯棒应该尽可能多的进行检查。芯棒主径允许磨损到标准直径工具号表格中规定的最小直径。磨损到低于下限的芯棒必须更换以保证工艺的整体性。芯棒主径也可以用千分尺或卡尺进行检查。如图2.5所示。
[image: image37.emf]
2.5.2.4 冷挤压一个孔的过程
要冷挤压一个孔，首先将衬套装到芯棒上直道它顶住前盖。衬套应有一个非常小的间隙并且与芯棒的小径贴合。尔后将芯棒和衬套组合放入初始孔。

将前盖牢牢顶住工件，启动拉枪将芯棒从衬套中抽出，衬套保留在工件中，继续施加拉枪的压力直到芯棒从工件中穿过。芯棒离开结构后，松开并取下拉枪。拉枪会自动退出芯棒以准备安装下一个衬套。
由于衬套是一次性使用的，所以从孔中取出衬套并报废。

[image: image38.jpg]999&#90069&00“





[image: image39.emf]
2.5.2.5 检查冷挤压后的孔直径

通过使用通止塞规或组合规来验证正确的冷挤压量。塞规直径（同时也是精铰刀规的无切削量的导向直径）的尺寸是可以配合到冷挤压以后的孔中，但不能配合到未经冷挤压的孔。有两个平面的塞规必须将一个平面对准凸线以正确检查冷挤压以后的孔。如图2.7所示。
在冷挤要过程中一定要保证以下几点：
1） 保证选择和使用正确的冷挤压工具

2） 用芯棒检查规检查芯棒是否磨损

3） 检查衬套在冷挤压过程中是否有破损的迹象

不合格的孔必须重新进行冷挤压。

还应引起注意的是用于铝或低碳钢的挤压工具不适用于高强钢或钛。
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3.5.2.6 铰孔后的处理

冷挤压以后，孔要铰刀要安装的紧固件所需要的尺寸。典型的到公称直径的铰孔容差在STDN表格中提供。实际的容差取决于干涉量和施工时规定的间隙。对于一个开放的孔，冷挤压后的孔可以留在冷挤压以后（未铰孔）状态或铰到小于最大规定孔径的任何尺寸直径。
3.5.2.7 安装紧固件

紧固件可以按任何批准方法装入经过冷挤压，铰孔后处理过的孔中。冷挤压过程会使材料充分硬化使得安装干涉配合紧固件比较困难。在大部分情况下，紧固件在冷挤压以后的孔当中的安装与未经冷挤压的孔中的安装是同样容易的。

第三章 冷挤压工艺中的技术要求
3.1 适用的材料
绝大多数铝，低碳钢，钢，钛和镍基合金都可以进行冷挤压。任何应变硬化的材料会产生必要的残余压缩应力使疲劳寿命得到改善。
在更多的新材料和大的单件机械加工的结构中，考虑在不同的平面中与钻孔位置相关的材料性能是非常重要的，即与钻孔的纹理方向相关的材料性能。

在任何材料中，材料的失效应变百分比（拉长百分比）必须要大于冷挤压工艺中所施加的挤压量的百分比。由于此原因，在某些合金材料中纹理方向[17]不能进行一定程度的冷挤压。在很少量的材料中达到一定程度的冷挤压过程中发现孔周围辐射出裂纹或剪切撕裂。在大多数情况下，裂纹产生在剪切不连续处，与衬套开缝相关。在这种情况下，最大的挤压量需要根据合金以及衬套缝隙方向等情况进行调整。一些铝合金材料对于挤压量和衬套缝隙方向很敏感，特别是当钻孔垂直于短横截面时，这些材料包括7050/7018，7178（型材）和2124合金。调查发现在一些铝锂合金的冷挤压过程中，由于在纹理方向较低的拉长率会产生裂纹/剪切撕裂。
3.2 最小材料厚度

在薄壁，单板材料中的孔冷挤压会造成孔周围材料的扭曲，从而降低疲劳性能。最小材料厚度通常不得低于要冷挤压的孔的直径的1/5。只有在紧固件安装后有足够的夹紧可以将扭曲去除，或者扭曲不会产生静态负载或配合问题的情况下，扭曲和铸板凹陷的存在是可以接受的。在直孔和埋头孔中扭曲都可以通过使用后挡块或者减少挤压量来消除。
3.3 多种材料叠加

冷挤压也可以在多种材料（铝和钛，铝和钢等等）叠加的情况下进行。挤压量范围应根据所叠加的材料所要达到的最大疲劳强度来选择。对于叠加材料中含钛或高强钢，则建议使用V2芯棒材料。V2材料可以保证芯棒主径可以在高屈服强度的材料中产生的高挤压量下保持住。
需要引起注意的是在每种材料中冷挤压后最终的孔径是不同的。即：使用铝冷挤压工具挤压铝合金和钛后，检验规不能穿过钛因为冷挤压后会有一些“回弹”。

作为一个通用的原则，建议不要在包括复合材料在内的叠加材料中进行冷挤压。应该将叠加材料分开并且仅挤压金属部件。在金属零件的冷挤压过程中产生的干涉量会损坏复合材料。

3.4 边缘裕度要求

在冷挤压过程中边缘裕度要求1.75或更大。边缘裕度定义为从孔的中心开始到边缘的长度(e)与孔的直径(D)的比率。试验表明在e/D不小于等于1时，在公称挤压量下可以达到满意的冷挤压。在e/D很低时，会出现明显的边缘鼓胀。通常衬套的开缝应远离自由边缘。如图4-1所示。
[image: image49.emf]

3.5 孔的间距要求

冷挤压时，在两个相邻的孔之间孔的间距应至少是孔径的三倍（3D）,如图4.2所示。对于间距小于孔径三倍的孔，在相邻的孔中插入一个有0.0005到0.002英寸间隙的销子并对没有销子的孔进行冷挤压。取出销子并在冷挤压过的孔中装入有相同间隙的销子，对未经冷挤压的孔进行相同的步骤。
对于孔的间距比较小的区域，所有的孔都应该按同样的方式进行冷挤压。没有冷挤压过的孔的间距过小会造成孔边缘产生残余拉伸应力，从而导致在使用负载下的过早疲劳裂纹。



3.6 挤压量

孔的最佳挤压量主要取决于材料机械性能和孔径。挤压量同时也受到与表面镦压的工程位置，工具的标准化，以及所预期的制造变量的容差的影响。
挤压量按以下公式给出
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其中：D为主芯棒直径；t为衬套厚度；SHD为初孔直径
在铝和低碳钢（最高到80ksi Fty），挤压量范围从3到6%。对于钛和高强钢（最大240 ksi）挤压量范围从4.5到6.7%。挤压量范围取决于初孔和工具容限。
3.7 估计的拉力

所预期的典型冷挤压估计拉力值在图4.3中显示。这些估计拉力值是基于技术报告AFML-TR-74-10, “Sleeve Cold Working Fastener Holes,” J.L. Phillips, February 1974，并且仅仅是作为选择所需拉枪组件的一个导向。叠加材料的最大拉力是通过达到最大拉力的单独材料和/或厚度来确定的。


3.8 冷挤压孔的几何形状

3.8.1 一般形状

冷挤压以后的孔呈略微的漏斗形状。对应于前盖的孔的端部直径通常大于孔的芯棒进入端。冷挤压以后的孔径，除了凸缘线高度以外，对于典型的紧固件孔径来说沿孔的整个长度的变化量不大于0.0015英寸。
冷挤压以后的孔径主要取决于初孔直径，通过芯棒和衬套施加的挤压量，以及材料的弹性。
3.8.2 轴向凸缘

轴向凸缘，对应于衬套中的开缝位置，在冷挤压过程中留在了孔的内壁。该凸缘通常在最终铰孔时铰去。凸缘的存在经过完整的测试，是不会对冷挤压以后孔的疲劳性能造成影响的。
作为一般原则，形成轴向凸缘的衬套缝隙应远离自由边缘，远离凸耳部分（即朝向结构的最厚部分），并且与低失效应变材料的最弱纹理方向成0(或90(。


3.8.3 剪切不连续性
此表面现象是在冷挤压过程中由衬套中的开缝引起的，通常非常浅并且只产生在高强度铝合金中。大量的疲劳测试表明，此非临界的不规则不会对冷挤压以后的孔的疲劳性能造成不利影响。剪切不连续性是目视可见的不规则并且不是造成冷挤压孔不合格的原因。但如果在最终铰孔后发现裂纹或剪切撕裂，则孔是不合格的并且需要进行处理。


3.9表面镦压

如图4.6所示，冷挤压过程在孔的周边周围和附近产生了一个超出平面的变形。此变形不会影响由冷挤压产生的疲劳寿命的改进。表面镦压范围从对于钢的最低0.002英寸一直到对于铝的最高0.010英寸。


表面镦压可以通过机械加工去除，但这通常是不需要的。因为表面镦压时在孔边缘的局部化的效果，绝大部分可以在最终的铰孔过程中去除。如果符合紧固件安装规范的要求则表面镦压是可以接受的。孔的芯棒出口处的表面镦压要略大于进口处的。
3.10 贴合面分离

叠加的材料必须牢固地夹紧以保证贴合面在初孔准备，孔冷挤压和最终铰孔过程中接触。在冷挤压以后可能会有一些贴合面的分离。该结果与表面镦压直接相关。通常在安装紧固件后如果一个0.005英寸（0.125毫米）厚的填隙片在孔的边缘不能解除紧固件，则贴合面的分离是允许的。如图4.7所示。
对于孔的开缝衬套冷挤压贴合面密封剂的正常使用或连接部分的湿安装是允许的。压力渗漏试验表明冷挤压过程不会影响密封接头的整体性。


3.11 铰孔容差

开缝衬套冷挤压系统可以在冷挤压以后进行公称范围的最终铰孔以满足紧固件配合要求。孔可以进一步加大到不影响预期疲劳寿命的最大极限，预期的疲劳寿命是通过孔周围的残余压缩应力获得的。
3.12 冷挤压以后的孔在紧固件安装前的精铰

STDN表格中的冷挤压孔的直径比要安装的紧固件的直径略小一些，需要进行精铰以使孔的尺寸满足紧固件配合要求。
最大的金属去除量限于初孔直径的约20%或0.065英寸（1.64毫米），取其中较小值。通常在公称直径上冷挤压的孔越大，铰孔的容差也就越大。在此限制内精铰不会对疲劳性能造成显著影响。可不需要重新冷挤压的最大允许终孔直径在STDN表格中列出，如果一个孔必须重新定尺寸，则需要使用加大级的工具重新进行孔的冷挤压。
3.13 紧固件干涉

紧固件干涉通过使用精铰刀规精铰将冷挤压孔到紧固件直径来控制。3/16到3/8直径的紧固件干涉典型范围为0.001到0.005英寸。

3.14 去毛刺，倒角和倒圆弧

冷挤压孔可以使用传统方法去毛刺，倒角和倒圆弧。STDN表格中的冷挤压孔最大铰孔容差可用作确定倒角或圆弧最大直径的指导。在埋头孔上的疲劳测试表明在冷挤压后即使埋头直径比最大孔径大得多，重要的疲劳寿命还是可以获得的。最终的操作如倒角和倒圆弧应该在孔冷挤压以后完成。多种材料叠加去毛刺时通常不需要将材料分开。
3.15 埋头孔

开缝衬套冷挤压的许多应用涉及埋头孔。冷挤压埋头孔可以通过三种方法达到。

第一种方法是先冷挤压直孔而后机械加工埋头。这一方法通常用在有锐边存在的薄壁材料中。在生产新件时，这一方法提供了最高的疲劳寿命。

第二种方法是使用FTI的专利埋头孔前盖冷挤压埋头孔。在此方法中芯棒和前盖组合同时冷挤压孔的内壁以及埋头部分。这是对已有埋头窝的孔的最好的冷挤压方法。这主要用在修理加工过程中，但也可在新的生产线上使用。在薄壁材料中，埋头冷挤压前盖可能需要使用后挡块。
第三种方法是将孔扩大约3/64”去除孔的部分埋头然后冷挤压孔留下的直段部分，但由于此方法的疲劳寿命低，所以不推荐。此方法可以在飞机处于应急状态的情况下使用。但由于此方法要去除大量好的材料并需要安装加大尺寸的紧固件所以有时还是不能使用的。
3.16 后挡块使用

后挡块是在冷挤压过程中提供高拉力或对于薄壁结构提供平面稳定性的一块材料。后挡块必须用模量和屈服强度等于或高于要冷挤压的结构的材料制成。挡块中通常要加工有与结构中的初孔相等的初孔。
对于在薄壁结构中使用埋头孔前盖对埋头孔进行冷挤压，后挡块应放在埋头的对面以提供更高的拉力。更高的拉力可以增加在埋头孔上前盖的作用，从而增加疲劳寿命。当埋头窝靠近锐边时对于埋头孔来说后挡块是必须的。
对于薄壁结构中的直孔（D/t≥5时，其中D=孔径，t=部件厚度），要在孔的两侧使用后挡块以减少可能由冷挤压过程产生的超出平面的变形。减少变形可以保证孔在径向挤压并且改善疲劳寿命和结构的承载能力。
3.17 衬套

开缝衬套冷挤压工艺中的一个重要部分是经过润滑的开缝衬套。开缝衬套在冷挤压过程中提供四个重要功能：

（1） 允许公称直径处的单边操作

（2） 提供冷挤压过程的全部润滑

（3） 保证孔的径向挤压

（4） 在冷挤压过程中保护工件不被损坏并且增加芯棒的耐久性

衬套有带开口的和直的两种构型。根据施工和工具情况确定使用何种构型的衬套。有一些原则在使用衬套时是必须遵守的：

（1） 衬套长度要比材料叠加的厚度至少长1/32英寸（0.75毫米）。在使用后挡块时材料也必须突出相同的长度。
（2） 由于在挤压过程中变形和失去润滑，所以衬套不能重复使用。

（3） 衬套在内外表面不能涂额外的润滑剂因为这会造成更高的拉力和滑动从而造成对疲劳性能的影响。

（4） 衬套在冷挤压过程中不能滑动也不能损坏（即衬套在扩口端损坏）。如果在冷挤压过程中衬套发生轴向滑动，使得衬套的另一端进入孔中，或者衬套损坏，则孔必须重新冷挤压。如果孔的损坏不超出最终的冷挤压尺寸，则可以用相同的工具和新的衬套重新进行冷挤压。孔可以用相同尺寸的工具重新进行冷挤压（使用新的衬套），这对疲劳寿命没有影响。

3.17.1 衬套方向
工艺性能不受到在孔当中开缝衬套方向的影响，除非边缘裕度小于1.75e/D，在这种情况下推荐衬套的开缝应远离窄边。需要注意的是在某些材料如7010或7050铝合金在短的横向纹理方向可能需要特殊的衬套间隙方向并减小挤压量。

在大部分情况下衬套开口的方向应垂直于纵向纹理方向，以减少与剪切不连续性相关的剪切撕裂或裂纹的产生的可能性。

3.17.2 衬套叠加

在FTI公司生产的开缝衬套中，直径从1/8”到4 1/2”,长度从1/4”到6 1/2”。最好使用单一长度的衬套尤其是在比较深的孔中。但是如果没有单一长度的衬套时，在深孔中进行冷挤压衬套的叠加使用也是允许的。为便于冷挤压后衬套的拆卸，应保证衬套开缝相互对准。选择衬套长度以保证衬套的连接点从孔的背面开始小于一个孔径。总的衬套长度必须突出孔的背面1/32英寸。衬套连接点不能在多种材料叠加的贴合面的1/32英寸范围内。


第四章 开缝衬套冷挤压技术在民航飞机结构修理中的实际应用
4.1 MD11飞机垂直安定面4号班卓琴型接头的紧固件修理
在MD11飞机的营运中，航空公司向波音公司报告连接4号班卓琴型接头和穿越吊架帽型件的紧固件失效，这些紧固件失效发生在有30000到50000飞行小时和6000到10000次起落的飞机上，至少有5架飞机上发现了此情况。波音经过分析后认为紧固件的失效是由疲劳引起的。为此波音公司在2007年7月颁发了服务通告MD11-55-025,要求对这些紧固件孔进行检查并进行改装和修理。改装的方案是按MD11结构修理手册51-12-01章节进行孔的冷挤压。
需要检查的六个紧固件孔位置如图4.1所示。




完成连接4号班卓琴型接头前后法兰和穿越吊架帽型件的紧固件孔改装后，要安装的紧固件和标准孔径就有一个间隙配合。改装后紧固件之间就会有更均匀的负载分配，从而降低在此位置产生疲劳的可能性。服务通告要求执行的过程如下：
对所有六个紧固件孔按无损检测手册NDT进行涡流探伤检查是否有裂纹，对有裂纹的接头则按图4.2B视图中的要求在孔周围进行挖补。对于无裂纹的紧固件孔则进行冷挤压工作。进行冷挤压工作时，最大冷挤压孔径不能超过0.500英寸。冷挤压工作按照结构修理手册51-12-01章节进行。对于孔径大于0.500英寸的孔，则需确认孔半径与边距之间的比率(R/C)最多不超过0.32。




图4.1和图4.2中：
①进行涡流探伤，无裂纹，则进入步骤②进行冷挤压
         如果发现如视图B所示的裂纹，则按B视图进行挖补，

      ②冷挤压，最大孔径不得超过0.50英寸，并且需要确认孔半径与边距之比应小于等于0.32
      ③在确认孔半径与边距比小于等于0.32后，按图4.3至图4.4进行改装

      ④如孔半径与边距比大于0.32，则按图4.5至图4.9进行改装

如果4号班卓琴型接头前后法兰上所有冷挤压孔的半径与边距比率在0.320的限制范围内，则按图4.3至图4.4改装紧固件孔。




 






图4.3至图4.4中：
①

 = 2 \* GB3 ②为加工分别安装在帽型件和接头中的衬套，衬套的最终外径取决于孔的冷挤压尺寸。衬套的内径应铰至0.2495/0.2515英寸。最小衬套壁厚英为0.030英寸。按MD11 SRM手册51-73-00以0.0015/0.0020英寸的干涉配合安装衬套。③

 = 4 \* GB3 ④为安装相应尺寸的紧固件（螺栓，垫圈和螺帽）。
如果4号班卓琴型接头前后法兰上任何一个冷挤压孔的半径与边距比率超过0.320的限制范围，则按图4.5至图4.9更换接头并改装紧固件孔。
[image: image3.emf]


图4.6中：

 eq \o\ac(○,1)拆卸盖板

 eq \o\ac(○,2)

 eq \o\ac(○,3)

 eq \o\ac(○,4)

 eq \o\ac(○,5)安装接头，加强板和盖板，接头缝隙处填密封胶并且对接头进行倒角。

[image: image4.emf]
[image: image5.emf]
[image: image6.emf]
图中：

⑥

 = 7 \* GB3 ⑦为加工分别安装在帽型件和接头中的衬套，衬套的最终外径取决于孔的冷挤压尺寸。衬套的内径应铰至0.2495/0.2515英寸。最小衬套壁厚英为0.030英寸。按MD11 SRM手册51-73-00以0.0015/0.0020英寸的干涉配合安装衬套。

⑧

 = 9 \* GB3 ⑨安装相应尺寸的紧固件（螺栓，垫圈和螺帽）

如果该位置曾经按结构修理相关章节做过修理，则该部位的改装与上述过程相类似。

实例：

2007年12月中国货运航空公司的MD11 B-2175飞机在上海科技宇航有限公司12C工作期间，实施该通告时发现2发吊架班卓琴型接头与帽形件连接紧固件断裂（如图4.10位置每边6个孔），R/C数值小于0.32，按图4.3和图4.4进行孔的改装，使用8-1-N冷挤压工具进行挤压，逐步铰孔，加大孔到.2653/.2672，安装HLT623-8-33 销钉、NAS1401-4D5D垫片和3D007-4螺母参考SRM55-20-00 图3，冷挤压参考SRM VOL II 51-12-01章节实施。


改装后该位置的检查间隔延长至24个月，体现了冷挤压技术可以延长检查时间间隔的优点。
4.2 A300飞机机身中段47号框连接接头的改装
空客在A300飞机的疲劳测试中发现，中央翼盒的左右内部角形接头在模拟到48000飞行循环时发现有裂纹。在服役期间的A300飞机平均20400飞行循环时发现同样的裂纹。为此空客颁布了服务通告A300-57-6050,对绝大多数的疲劳敏感紧固件孔进行冷挤压，在冷挤压后的孔中安装中等干涉配合紧固件，从而改善疲劳寿命并减少过度修理。此服务通告在2000年成为AD指令2000-533-328(B)。
实际需要检查和改装的位置如图4.11。
[image: image7.emf]

由于牵涉到飞机重要结构，所以飞机在进行改装过程中，紧固件是不能同时完全拆下的，改装时只能拆下50%的紧固件，在这些紧固件的改装完成后再拆下另一半紧固件进行改装。
此项改装用到了标准的冷挤压工具拉枪LB-20,MB-30，动力源FT200，同时用到了各种尺寸的芯棒，芯棒规，组合规，初始绞刀，精绞刀，前盖以及开封衬套，具体使用尺寸为：









该改装已经在所有东航的A300-600飞机上完成。

4.3 A340-300飞机机身40号框接头孔裂纹修理
在340-300飞机的结构疲劳测试中，发现40号框龙骨梁接头从40号框开始向后的第一个紧固件孔处会出现裂纹，为此空客颁布了服务通告SB A340-57-4089要求对该位置进行检查。
检查区域是在紧固件拆卸后40号框后面的第一个紧固件龙骨梁水平法兰区域。检查方法是按无损检测手册NTM 51-10-01第六部分进行旋转探伤。

2007年12月东航A340-300型飞机B-2383在上海科技宇航公司实施9C检工作期间，在机身与机翼的结合处机身左侧40号框位置进行该项检查时发现裂纹，裂纹长度12毫米。这是具体发现和修理情况如下：
按服务通告A340-57-4089检查，检查时发现了紧固件孔有裂纹，报告空客公司后给出修理方案(TD Technical Disposition)
[image: image8.emf]

实际发现裂纹的位置如下：
[image: image9.emf]
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[image: image11.emf]

空客给出的维修方案如下：对该疲劳裂纹位置进行铣切，并且对产生疲劳裂纹的周围位置进行了进一步的实验，认为在产生疲劳裂纹处的下方紧固件也可能由于疲劳而产生裂纹。如果在该位置再产生裂纹，则修理工作量将非常大并且涉及大量的接近工作。为此，空客给出了对此孔进行冷挤压从而避免产生裂纹的维修方案，节约了修理裂纹是的大量人力和物力。

图4.17 B-2380（A340-300）飞机40号框左侧接头孔裂纹修理

5号孔位置修理如下：
1)  在龙骨梁以及下面板中进行部分沉孔面加工到 ( 20 mm (带 2mm 弧度) (加工容差见图4.18)

2)  只在龙骨梁中对孔周围进行加工，按图4.19进行
3)  按NTM 51-10-18 章节进行孔旋转探伤，并按NTM 51-10-08章节在龙骨梁开口周围进行高频涡流探伤，仍有裂纹，则须进一步联系空客，无裂纹，则进行第4步。
4)  在所有层中铰孔达到干涉配合10,178mm <( A< 10,229mm 按SRM 51-44-11章节进行。
- 湿安装第二级加大紧固件NSA5479BV6-*Y + 垫圈NSA5368-616D（安装在螺帽下面）

- 按SRM 51-23-11重新保护龙骨梁外侧

- 按SRM 51-76-12进行密封

[image: image12.emf]
图4.18 B-2380（A340-300）飞机40号框左侧接头孔裂纹修理（下面板沉孔面加工）
[image: image13.emf]
图4.19 B-2380（A340-300）飞机40号框左侧接头孔裂纹修理（龙骨梁内）
#6孔修理如下：

1）拆下#6孔紧固件（原紧固件直径7.92 or 7.92R1 mm）

2）按NTM 51-10-01对#6孔穿越的所有层进行旋转探伤

如果没有裂纹，则按图4.20表格的要求进行孔的冷挤压并湿安装紧固件。如果还有裂纹则需要联系空客公司。

[image: image14.emf]
图4.20 B-2380（A340-300）飞机40号框左侧接头孔裂纹修理（#6孔）
#7号孔修理：
#7号孔加大一级并湿安装螺钉NSA5351-5 +螺帽NSA5050-5或按SRM 51-43-00使用替代件。必要时可以在长桁1和螺帽间安装倒角垫圈使螺帽达到正确位置。#7号孔加大尺寸后的孔径为：7,798 <( #7孔 < 7,849 毫米。
[image: image15.emf]
图4.21 B-2380（A340-300）飞机40号框左侧接头孔裂纹修理（#7孔）
该修理完成后，空客对此位置进行了疲劳分析，分析结果如下：

（1）损伤和修理说明

    按TD942.056902/008/2007修理后，旋转探伤和高频涡流探伤后确认龙骨梁#5孔位置除12毫米裂纹外没有其它损伤。龙骨梁中的孔最多铰孔到23毫米。无损检测确认无裂纹。#6孔进行冷挤压。#5，#6和#7孔用加大尺寸紧固件以干涉配合进行安装。
安装的紧固件：

5号孔: 紧固件NSA5479BV6-*Y+ASNA2529-6+NSA5368-616D 在螺帽下，干涉配合
6号孔: 紧固件NSA5479BV6-*Y + NSA5472-6K7 + NSA5368-616D, 干涉配合
7号孔: 紧固件NSA5351-6 干涉配合
（2）静态分析

1）CWB下面板：
#5孔位置的承载：

在CWB下面板中，加工深度对于初始厚度6毫米来说最多为1.2毫米。净去除的材料是可忽略的并且在承载情况下，直到面板和龙骨梁之间的联系失去，紧固件上的负载变得非常低（目前只与角撑板有接口）。对下部面板没有作用。
Von Mises应力：
在脱开龙骨梁后对5号孔位置进行有限元分析：
由于面板和龙骨梁之间的联系已失去，CWB下部面板上最高的应力就在6号孔周围。最大Von Mises应力为419.2 MPa 且允许的最终负载为 435 MPa。则 RF VM panel = 1.04。
2）龙骨梁：
Von Mises 应力：
由于面板和龙骨梁之间的联系已失去，龙骨梁上最高的应力就在6号孔周围。

最大Von Mises应力为423 MPa允许的最终负载为495 MPa。则RF VM keel beam = 1.09

5号孔位置的失去部分：

5号孔位置周围的龙骨梁为去除裂纹而在X方向去除了部分材料。此加工过程会导致龙骨梁X方向剩余部分负载的增加。5号孔处龙骨梁部分面积为: 38 * 8 + 103 * 6 = 922 mm²。由于龙骨梁加工而减少部分的面积为: 922 – (20/2 + 15.1) * 8 = 721 mm²。所以由于失去部分而增加的应力系数为: R = 922/ 721= 1.279。龙骨梁在5号孔位置的平均Von Mises应力为229 MPa

结论：
在这部分应力增加到：229*1.279 = 293 MPa。根据最大允许应力: 495 Mpa => RF = 1.69。

[image: image16.emf]
图4.22 下面板与龙骨梁位置示意图
紧固件:

在面板和龙骨梁连接点一个紧固件的丢失会导致其它紧固件上负载的增加。承受最多负载的紧固件是断开紧固件后面的第一个。

在本例中的剪切负载情况：
6号紧固件: F=2564 daN. 此紧固件的允许负载为：6225 daN => RF>2

7号紧固件: Fshear= 2215 daN 并且Ftension= 4003 daN.

在7号紧固件上组合的剪切/拉伸负载计算值: => RF =1.41

在6号孔处面板中的负载为: σb = 415 MPa, 允许的负载：805 MPa, 则RF=1.94

所以面板上的负载覆盖了龙骨梁上的负载。
此修理从静态分析来说是可以接受的。
表4.1、表4.2和表4.3为空客对于此修理的静态强度分析报告原文：
表4.1 空客静态强度分析报告（Page 1/3）

[image: image17.emf]
表4.2 空客静态强度分析报告（Page 2/3）
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表4.3 空客静态强度分析报告（Page 3/3）
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分析后认为此修理的静态强度已经满足要求，动态的承载要求还有待于进一步的试验来证实，最终的疲劳和损伤容限报告将在6个月后提供。
4.4 其他的冷挤压技术应用

除了以上几个典型的冷挤压技术应用之外，还有很多相关的冷挤压工艺实际应用。例如可以减轻重量并防止产生裂纹的冷挤压工艺（例如 SB A300 -57-6065）: 

A300-600飞机在大翼22 和24号肋之间的维护孔（550LB（650LB）550MB(650MB)铆接托板螺母的铆钉孔内出现裂纹，本改装采用没有铆钉的由冷挤压托板螺母保持架安装的托板螺母更换原托板螺母，以减少裂纹的形成。采用这种工艺，在新件上冷挤压托板螺母保持架，就可以省去铆钉，减轻重量，所使用的工具如表4.4。
表4.4 A300-600飞机维修所使用的工具
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4.5 冷挤压新工艺应用中的难点

通过以上这些冷挤压工艺的实际应用，我们可以发现在冷挤压工艺应用过程中存在以下这些难点：
（1）冷挤压新工艺的应用首先要对新工艺的技术精粹有充分的理解，熟悉工艺过程，了解工艺过程所带给飞机结构强度的变化，这样才能灵活应用这一新工艺，改善飞机结构抗疲劳裂纹性能。否则这一新工艺应用不起任何作用，相反可能造成飞机结构更昂贵的修理

（2）在冷挤压项目中，关于冷挤压衬套修理工艺，这个工艺内容是指，当结构上紧固件孔损伤后，铰孔加大紧固件孔，在加大的紧固件孔内由挤压固定一个自制的衬套。这对自制衬套设计提出非常高的要求：

1) 结构本身允许安装衬套的尺寸要求

2) 冷挤压工艺所能达到的膨胀尺寸能力
3) 铰孔孔径尺寸精度

4) 衬套材料挤压的膨胀能力，包括材料本身热胀冷缩性能等

5) 操作人员技术熟练程度

6) 选择正确类型和尺寸的冷挤压工具

7) 以上各种情况的一个总合体才能完成这个工艺

（3）工具，工装本身项目就比较多，管理上要花比较多的时间，加上每个孔径各有自己的附件，每个孔径又可能有1-4极不同尺寸的附件，这使工具的附件变的非常繁多，故工具的管理就必须要仔细，具体，一点都不能混淆：

（4）繁多的工具使其对操作人员提出了很高的要求，操作人员要具备下列条件：

1）
必须经FTI的培训，取得合格证书，并被授权人员。

2）
对飞机结构比较熟悉，对飞机结构修理非常有经验

3）
具有高度责任性，并非常细心，任何粗心大意将会使飞机结构和人员损伤

4）
对工具的使用要非常熟悉，面对不同的情况能选择正确类型和尺寸的工具。

（5）冷挤压工具的价格比较昂贵。

第五章 结论与展望
    孔的强化技术，目前主要有四种：过盈配合，冷挤压，冷挤压强力配合和液压套合。这四种方法都能程度不同的延缓裂纹的萌生和发展[18]，提高结构抗疲劳性能。过盈配合，一般是液氮冷缩衬套或紧固件进行安装，过盈量通常是0.05-0.07毫米，过盈产生的残余应力场，只降低孔的交变载荷幅值，不能降低外界交变载荷最大值，而且可能擦伤或啃伤孔壁。冷挤压，最初工艺是用芯棒或钢球直接挤压孔壁，使材料产生径向膨胀，同时孔内材料沿轴向流动，孔端面形成材料堆积，产生不均匀压力区，效果不稳定。二十世纪七十年代后期波音公司提出开缝衬套，开创开缝衬套冷挤压新工艺，不改变结构形式，材料和重量，对结构重要和关键部位的孔，进行强化工艺处理，产生有利的残余压缩应力，提高疲劳寿命，使用冷挤压工艺，安装高干涉配合衬套，干涉量可达0.15-0.25毫米。同时对孔壁产生冷挤压效果，综合了过盈配合和开缝衬套冷挤压的优点。液压套合技术，是轴孔配合新型设计，利用高压油（1450kg/cm2），进行过盈配合安装。不但能提高疲劳性能，并能传递高扭矩，主要用于大传动轴过盈配合的安装。 

开缝衬套冷挤压是对于金属结构中孔疲劳裂纹的有效解决方案。开缝衬套冷挤压通过拉一个有锥度的芯棒，穿过预先安装在铝，钢或者钛等金属孔中的预润滑开缝衬套而完成。使用一次性开缝衬套的目的是降低芯棒拉力，保证孔的正确径向挤压量，排除对孔的损坏，并允许进行单边工艺。
开缝衬套工艺是在孔的周围产生有利的残余压缩应力[19]，拉芯棒穿过初始孔会造成材料的径向塑性流动并产生延伸产出孔边缘一个直径的残余压缩应力的环向带。
衬套使得可以实施单边工艺，并且保护孔不受挤压芯棒高干涉量所产生的摩擦力造成的损坏。周向残余压缩应力的峰值应力约等于材料的屈服强度。压缩应力区域的跨度是从孔到边缘为一个半径到一个直径，而拉应力的平衡区域则取决于周向压缩应力。
开缝衬套冷挤压技术同时还具有以下推广：

（1） 开缝衬套冷挤压工艺，目前已处于较广应用阶段，主要用于服务通告中飞机结构改装。随着冷挤压工艺应用的推广和飞机的老龄化的进程，将会逐步扩大开缝衬套冷挤压技术的使用。

（2） 冷挤压技术新工艺的应用是广泛的且显而易见的，拿空中客车飞机来说，由于空中客车公司在设计飞机时采用的—损伤容限设计理念。其飞机的结构随使用时间的增加，必然会出现一些结构上缺陷。因此空中客车公司发布了许多有关结构的服务通告，在这些众多的服务通告中，有相当一部分服务通告涉及到冷挤压技术。如A300飞机，到目前为止已知的通告涉及到冷挤压技术的就有80多份。由于冷挤压工艺要求的精度非常高，主要应用于飞机上的重要结构受力件，因此有关冷挤压技术的服务通告基本上都必须完成。另外，有关冷挤压技术的服务通告所需的人工时都比较多，按我们统计的8份通告，平均需要70.5小时，个别多的人工时要几百个小时，所以一般都放在4C检和8C检中进行，如果不具备这个能力，也就不真正具备4C检的条件。再如MD11飞机，BOEING的服务通告SB-MD11-53-29中，其中有一项施工步骤是对地板梁孔的修理，要求对孔进行应力压印或冷挤压。由于应力压印技术的局限性，包括我公司在内的国内航空维修单位一般都没有对应力压印技术进行准备，如果按以前的修理水平，这项通告的完成就会有困难。但现在，我们拥有了冷挤压技术，就可以对这项通告进行实施，并且冷挤压技术比应力压印更先进，效果更好。

（3） 当前，我们正在推广使用冷挤压新工艺，不仅在服务通告中使用，而且在一些飞机结构件的修理中，我们也在不断的推广应用。比如在MD82飞机D检中卫生间地板梁的修理。由于卫生间区域潮湿，地板梁极易腐蚀。按以前的修理方法，只能更换或切割地板梁修理。在这个区域，切割修理施工难度相当大，既要保证切割部位安装接头有相应的紧固件连接空间，又要保证远离这里密度较大的钢索，毂轮及支架，有些部位根本无法施工。只能采取即费工时又费钱的更换方法。现在，推广使用冷挤压技术后，就可以采取铣去孔周围的腐蚀，安装锁紧衬套，用开缝衬套将其挤进孔中，再安装托板螺母就可以了。这样的工艺既实用又方便，其经济效益可想而知

（4） 在一些结构件的修理上，孔的周围出现裂纹，按照以往的修理能力，要么进行切割拼接修理；要么进行更换，旧件报废；要么请国外人员来修理或送修，其花费是可想而知的。现在，拥有了冷挤压技术，我们的修理范围就扩大了。可以先铣去孔周围的裂纹，使用开缝衬套对孔冷挤压，再安装加大的紧固件；如果铣去裂纹后，没有大的紧固件，或是孔的边距不够安装紧固件，也可以使用自制的锁紧衬套，用开缝衬套冷挤压将锁紧衬套挤入孔中[20]，这样既保证了孔的边距，又可以使用现有的合适的紧固件。
（5） 根据有托板螺帽的飞机结构易损坏的情况, 推广应用开缝衬套冷挤压安装无铆钉新型托板螺帽的方法[21]。目前我们使用的托板螺母都是用铆钉将其铆接在飞机结构件上，如果有了开缝衬套的新工艺，我们就可以使用无铆钉的托板螺母。这是一种新兴的先进的工艺方法，可以进行单面操作直接将托板螺母挤压在结构件上。这样，既提高了结构件的抗疲劳性，又降低了飞机的结构重量

（6） 飞机零件产生疲劳裂纹后,绞孔冷挤压使用加大尺寸的紧固件,使原本报废的零部件可以重新使用。众所周知，飞机上的重要结构件都是十分昂贵的，如飞机上的梁，接头，框等。如果只是因为孔周围有几处疲劳裂纹而导致报废，这将会造成资金的大量浪费，而应用了冷挤压工艺，就会很好的解决这一难题

（7） 小边距不能使用的零件冷挤压后,是原本需2D+1/16in边距的零件只要0.75D的边距就可以使用了，这样大大的增加了修理范围，同时，冷挤压工艺是单面操作，使一些修理困难，不易施工的区域变的容易修理，提高了修理能力

开缝衬套冷挤压应用在所有军用和民用飞机上，因为此工艺可改善结构的疲劳寿命，提供更长的营运时间并降低维护成本。

实际上开缝衬套的冷挤压有以下的优越性：

（1） 在大多数情况下，可以至少改善疲劳寿命为3:1

（2） 抑制小裂纹的增长

（3） 飞机结构重量没有增加

（4） 简单，单边操作

（5） 所有一般的航空材料上均可使用

（6） 载生产和修理中都可以使用

（7） 可以实现自动化

综上所述，由于开封衬套冷挤压工艺可以降低初始缺陷尺寸，延长检查时间间隔，减轻重量以及最重要的延长疲劳寿命这些优点，在飞机结构维修中的应用前景非常广泛。尤其是对于飞机的一些重要结构的故障来说，往往由于接近困难，修理过程复杂，会造成飞机停场时间的延长，一旦应用冷挤压工艺后，会大大缩短其停场时间并且改善疲劳寿命。尤其在我国的支线飞机和干线飞机上马的情况下，该工艺的应用前景非常广阔。
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图4.10  服务通告MD11-55-025 在中货航B-2175飞机上的实施
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图4.16 B-2380（A340-300）飞机40号框接头处紧固件孔处裂纹





图4.15 B-2380（A340-300）飞机40号框处接头（机身外侧远端视图） 





图4.14 B-2380（A340-300）飞机40框接头处紧固件孔处裂纹（机身外侧）





图4.13 A340飞机40号框检查区域





图4.12 服务通告A300-57-6050中使用的工具和消耗器材





图4.11 A300飞机机身中段47号框连接接头改装





图4.9  服务通告MD11-55-025  紧固件孔改装7





图4.8  服务通告MD11-55-025  紧固件孔改装6





图4.7  服务通告MD11-55-025  紧固件孔改装5 （接头安装）





图4.6  服务通告MD11-55-025  紧固件孔改装4





图4.5  服务通告MD11-55-025  紧固件孔改装3





图4.4服务通告MD11-55-025  紧固件孔改装2





图4.3服务通告MD11-55-025  紧固件孔改装1





图4.2服务通告MD11-55-025  需要检查的六个紧固件孔位置的B视图





图4.1 服务通告MD11-55-025  需要检查的六个紧固件孔位置





图3.8 衬套叠加





图3.7 贴合面的分离





图3.6表面镦压





图3.5剪切不连续性
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图3.4轴向凸缘





图3.3 预期的典型冷挤压估计拉力值





图3.2 孔的间距





图3.1 边缘裕度定义





图2.6 冷挤压一个孔的过程





图2.5 芯棒检验





图2.1 开缝衬套冷挤压





图2.4 检验初始孔直径





图2.3 使用标准前盖的冷挤压工艺步骤





图2.2 由冷挤压产生的残余应力





图1.3裂纹增长效应





图1.2典型的光谱裂纹增长结果





图1.1 紧固件孔中裂纹随着飞行小时增长的过程
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图2.7 检查终孔直径
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