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飞机缝内密封组件无毛刺自动制孔及干涉配合铆接

工艺研究*

王宏锋，万 蕾，罗志光，杨 平，周 航
（中航工业沈阳飞机工业（集团）有限公司，沈阳 110036）

[ 摘要 ] 基于双五轴联动自动钻铆设备，结合飞机缝内密封组件结构特征及密封要求，开展了无毛刺自动制孔及干

涉配合铆接工艺研究。通过开发一体刀具、测试自动制孔工艺参数、设计预连接工艺，突破了缝内密封金属叠层材料

制孔无毛刺（毛刺高度小于 0.13 mm）加工，实现孔径精度优于 H9，加工前孔位所在曲面的法线与加工后孔轴线夹角

偏差小于 0.3°，孔表面粗糙度达到 Ra1.6 μm，保证了高精度制孔质量。针对机体长寿命及疲劳性要求，开展干涉配合

铆接试验研究，分析了干涉量与疲劳寿命的影响趋势，得出较优疲劳寿命下干涉量控制范围及相关影响因素的控制

范围，满足了飞机在高盐、高湿、高温独特作战服役环境下整体密封性和疲劳寿命的严格要求。
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Research on Burr Free Automatic Drilling and Interference Fit Riveting Process for 
Aircraft Seam Seal Assembly

WANG Hongfeng, WAN Lei, LUO Zhiguang, YANG Ping, ZHOU Hang
(AVIC Shenyang Aircraft Industry (Group) Co., Ltd., Shenyang 110036, China)

[ABSTRACT] Based on the dual five axis linkage automatic drilling and riveting equipment, combined with the 
structural characteristics and sealing requirements of the aircraft seam sealing components, research on burr free automatic 
hole making and interference fit riveting technology was carried out. Through the development of drilling countersinking 
integrated tool, the test of automatic drilling technology parameters and the design of pre-connection technology, we 
have achieved breakthroughs in the processing of sealed metal laminated materials with burr-free drilling (burr height 
less than 0.13 mm) within the seam, achieving hole diameter accuracy better than H9. The deviation angle between the 
normal line of the curved surface where the hole is located before processing and the axis of the hole after processing is 
less than 0.3°, hole surface roughness reached Ra1.6 μm, ensuring high-precision hole making quality. In response to the 
requirements for long life and fatigue of the aircraft, experimental research was conducted on the influencing factors of 
riveting interference, and the influence trend of interference magnitude on fatigue life was analyzed. The optimal control 
range of interference and influencing factors under fatigue life was obtained, which meets the strict requirements for the 
overall sealing and fatigue life of the aircraft in the unique combat service environment of high salinity, high humidity and 
high temperature.
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飞机装配过程中，制孔铆接工序大多在组合件、部

件状态下完成的。飞机机体表面组件及油箱区多采用缝

内密封工艺，该工艺是指在铆接前将密封材料涂覆在连

接件贴合面之间，以消除使零件连接后的间隙，是一种既

能防止零件间隙泄漏，又能消除铆钉孔泄漏的密封方式。

该工艺特性下，制孔和铆接质量直接影响飞机的密封性

能、强度及疲劳寿命 [1]。随着自动钻铆技术成熟度的不

断提升及应用范围的逐步拓展，开展飞机缝内密封组件

无毛刺自动制孔及干涉配合自动铆接工艺研究，可以为

抑制毛刺产生及提升疲劳寿命提供了解决方法和数据支

撑，从而有效保证飞机的技术要求和质量控制指标。

1 缝内密封金属叠层材料高精度无毛刺自动
  制孔技术研究

金属叠层材料手工制孔过程中极易产生毛刺，这些

毛刺主要分布在入口、层间及出口端，其中出口端毛刺

高度最为明显，层间毛刺次之，入口端较小。毛刺是影

响连接件精度和疲劳寿命的主要因素之一，为了消除毛

刺影响，在手工制孔后需要将零件分解，并使用去毛刺

工具进行毛刺去除。

缝内密封组件自动钻铆工艺有别于传统手工工艺，

装配零件在刮涂层间密封胶后进行人工预连接，连接完

成的组件采用自动钻铆设备进行自动化加工。该工艺

过程中，制孔与铆接为设备内外压脚夹紧后的连续动

作，无法通过分解去除层间毛刺及出口端毛刺。因此，

需要进行缝内密封金属叠层的高精度无毛刺制孔。

1.1 毛刺形成机理及主要影响因素分析

制孔毛刺的形成是涉及材料弹塑性变形、切屑断裂

分离的复杂过程，随着刀具切削进给，材料剩余厚度逐

渐变薄，出口材料发生塑性变形，在钻孔轴向力的作用

下被挤出，达到极限时发生断裂，剩余材料被挤压至孔

周围形成出口毛刺 [2]。该过程具体可以分为 3 个阶段： 
（1）刀具进给至孔底剩余厚度发生塑性变形的位置； 
（2）刀尖钻出时，当变形量大于切削厚度，材料被挤出

并发生拉伸断裂； （3）刀尖横刃及切削刃露出出口后，

变形材料不再参与切削，剩余材料残留在孔底周围形成

毛刺，如图 1 所示。

材料塑性变形能力不同，形成的毛刺类型也会有区

别，当材料塑性变形能力较强时，塑性变形区域由钻尖

向周围延展，随着进给量增加，在出口端发生断裂，形成

圆形钻帽薄片，孔边受挤压产生均匀毛刺；当材料塑性变

形能力较差时，塑性变形及出口中心材料断裂会提前发

生，塑性应变量随之增加，最终形成较大冠状毛刺 [3]。飞

机机体采用自动钻铆的组件，其叠层形式以铝 – 铝叠层

及铝 – 钛叠层为主，图 2 为常用铝合金 7B04 – T74 材料

出口毛刺形成过程记录。该试验采用卧式双五轴联动

自动钻铆设备，主轴转速为 4000 r/min，主轴进给速度为

600 mm/min；通过每次增加 0.01 mm 的进给深度，直观清

晰地观察毛刺动态变化过程，进而验证了毛刺形成机理

的正确性。

通过对毛刺形成机理的分析及试验验证，初步得出

毛刺产生的主要影响因素，包括加工材料的物理属性、热

处理状态、表面处理状态、刀具结构、制孔工艺参数、钻铆

预连接及夹紧方式等。针对这些影响因素，从刀具结构

设计优化、工艺参数试验研究及产品预连接工艺改进等

方面开展高精度无毛刺 （毛刺高度 < 0.13 mm）制孔。

1.2 钻锪一体刀具设计研发

采用钻锪一体刀具加工自动钻铆组件，该刀具不但

可以提高加工效率，还可以更好地保证孔与窝垂直度的

一致性。刀具的几何结构 （钻尖顶角、切削刃、排屑槽

等）、刀具材料、刀具涂层、刀具冷却等都会影响毛刺的

形成 [4]。目前，控制毛刺的刀具类型较多，如双锥角刀

具、阶梯刀具、多尖刃刀具、烛杆刀具等，针对飞机铝 –
铝叠层及铝 – 钛叠层工况，需结合钻铆工艺参数，设计

研发高性能专用刀具。

以加工Φ5.1 mm 、H9精度、90°锪窝的铆钉孔为例，

试验所采用的刀具材料为涂层硬质合金，其几何结构分

为钻孔、锪窝及刀柄 3 部分。钻尖采用平头尖嘴形式，

作为主切削刃的关键部位，钻尖刃型和尺寸直接影响毛

图 1 出口毛刺形成过程

Fig.1 Formation process of outlet burr

（a）阶段一 （b）阶段二 （c）阶段三

塑性变形区 钻帽薄片 冠状毛刺冠状毛刺

图 2 铝合金 7B04 – T74 材料出口毛刺形成过程

Fig.2 Formation process of aluminum alloy 7B04 – T74 material 
exit burr 
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刺的形成。其中，钻心尖嘴直径为 2 mm，顶角为 140°，
平头刃角为 170°。尖嘴设计可以适当降低轴向切削阻

力，大角度顶角及平头刃角有效保证了钻帽的形成。排

屑槽的设计可以更好地实现断屑，使排屑更顺畅，避免

因金属屑缠绕堆积而划伤产品表面。锪窝刃采用 90°
设计，在制孔刃带和锪窝主切削刃连接处，设计 R 0.2 
mm 的倒圆角，该倒圆角可与铆钉钉头根部的圆角更好

地配合，避免出现配合干涉的问题。此外，锪窝排屑槽

尺寸增大，使切屑顺畅快速排出。钻锪一体刀具具体结

构尺寸如图 3 所示。

在主轴转速 4000 r/min、主轴进给速度 600 mm/min
下，针对设计刀具开展试验分析，对比自动钻铆专用刀

具、普通双刃 120° 顶角刀具的制孔效果 （图 4），两种类

型刀具试验均为单侧压紧制孔，且无内压脚顶紧。 通
过三维光学条纹相位投影测量设备实测，自动钻铆专用

刀具最大毛刺高度为 0.11 mm，平均毛刺高度 0.08 mm；

120° 顶角普通刀具最大毛刺高度为 2.4 mm，平均毛刺

高度 1.1 mm。试验表明，自动钻铆专用刀具可以有效

抑制毛刺高度，并减少毛刺产生。

1.3 自动制孔工艺参数试验研究

缝内密封组件自动制孔工艺参数主要包括外压脚

压紧力、主轴转速、主轴进给量及进给方式 [5]。飞机缝

内密封组件制孔质量控制较为严格，其中，毛刺高度、孔

壁窝壁表面粗糙度及蒙皮表面铝屑划痕 3 项要素的主

要影响因素为自动制孔工艺参数及加工刀具，自动制孔

工艺参数试验采用相同的加工刀具，通过工艺参数试验

重点分析制孔工艺参数对毛刺高度、孔壁窝壁表面粗糙

度及蒙皮表面铝屑划痕的影响趋势，并总结可选用工艺

参数范围及较优工艺参数样例。

针对自动制孔工艺参数类型及质量控制要求，采用

全因素试验分析方法进行参数摸索研究，试验材料为

铝合金 7B04 – T74、钛合金 TA15，铝合金表面处理为硫

酸阳极化、重铬酸盐填充、涂 QH–15 底漆，孔径选取 Φ4 
mm，Φ5 mm 两种常用孔径，刀具统一选用自动钻铆专

用刀具，确定不同优化指标，开展试验研究及数据分析。

图 5 为不同工艺参数对质量控制要素的影响分析。图

6 为钛合金 TA15 切削参数优化全因素试验结果。缝内

密封组件自动制孔工艺参数试验结果如表 1 所示。

图 3 Al – Al 叠层 Φ5.1 mm H9 钻锪一体刀具

Fig.3 Al – Al laminated Φ5.1 mm H9 drilling tool
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（a）自动钻铆专用刀具及其制孔

（b）120°顶角普通刀具及其制孔

图 4 不同刀具自动制孔结果对比

Fig.4 Comparison of automatic drilling with different cutting tools

图 5 不同工艺参数对质量控制要素的影响趋势

Fig.5 Trend of the influence of different process parameters on quality control elements
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图 6 钛合金 TA15 切削参数优化全因素试验结果

Fig.6 All-factor test results of cutting parameters optimization for titanium alloy TA15
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表 1 缝内密封组件自动制孔工艺参数试验结果

Table 1 Test results of automatic drilling process parameters for sealing components inside the seam

加工材料 叠层类型及厚度 参数类型 可选加工参数范围 较优参数样例

铝合金
（7B04 – T74）

铝、铝叠层
（δ≤6.0 mm）

压脚压力 400~700 N 500 N

主轴转速 4000~6000 r/min 4000 r/min

主轴进给 300~600 mm/min 600 mm/min

铝、铝叠层
（δ≥6.0 mm）

压脚压力 400~700 N 500 N

主轴转速 4000~6000 r/min 4000 r/min

主轴进给 300~600 mm/min 400 mm/min

钛合金
（TA15）

钛、钛叠层
（δ≤6.0 mm）

压脚压力 600~800 N 800 N

主轴转速 800~1000 r/min 1000 r/min

主轴进给 80~100 mm/min 100 mm/min

钛、钛叠层
（δ≥6.0 mm）

压脚压力 800~1000 N 1000 N

主轴转速 1000~1500 r/min 1000 r/min

主轴进给
啄钻，100 mm/min
进 1 mm 退 0.4 mm

啄钻，100 mm/min
进 1 mm 退 0.4 mm

铝合金（7B04–T74）
钛合金（TA15）

铝、钛叠层钛为出口端
（钛 δ≤6.0 mm）

压脚压力 600~800 N 800 N

主轴转速 800~1000 r/min 1000 r/min

主轴进给 80~100 mm/min 100 mm/min

钛、铝叠层铝为出口端
（钛 δ≤6.0 mm）

压脚压力 600~800 N 800 N

主轴转速 1000~1500 r/min 1500 r/min

主轴进给 100~150 mm/min 150 mm/min



128 航空制造技术·2025年第68卷第20期

研究论文 RESEARCH

表 2 铝、铝叠层 （δ≤6.0 mm）自动制孔及孔位抽测数据

Table 2 Automatic hole drilling and hole position sampling data of aluminum-aluminum laminates (δ≤6.0 mm)

孔编号 孔径实测值/mm α/（°） 毛刺高度/mm 表面粗糙度Ra/μm 刀具断屑 表面划痕

1 5.124 0.1 0.03 1.6 无缠屑 无

2 5.121 0.1 0.04 1.6 轻微缠屑 无

3 5.121 0.1 0.04 1.6 轻微缠屑 无

4 5.119 0.1 0.05 1.6 轻微缠屑 无

5 5.126 0.1 0.02 1.6 轻微缠屑 无

6 5.122 0.1 0.03 1.6 无缠屑 无

7 5.124 0.1 0.03 1.6 无缠屑 无

8 5.124 0.1 0.04 1.6 无缠屑 无

9 5.125 0.1 0.04 1.6 轻微缠屑 无

10 5.124 0.1 0.05 1.6 无缠屑 无

11 5.122 0.1 0.04 1.6 轻微缠屑 无

12 5.122 0.1 0.04 1.6 无缠屑 无

13 5.126 0.1 0.03 1.6 轻微缠屑 无

14 5.124 0.1 0.03 1.6 轻微缠屑 无

15 5.126 0.1 0.04 1.6 无缠屑 无

16 5.124 0.1 0.05 1.6 轻微缠屑 无

17 5.121 0.1 0.05 1.6 无缠屑 无

18 5.124 0.1 0.04 1.6 轻微缠屑 无

19 5.123 0.1 0.05 1.6 无缠屑 无

20 5.123 0.1 0.04 1.6 无缠屑 无

通过对全因素试验数据进行分析，将毛刺高度和断

屑状态作为优化指标，对主轴转速、进给速度及外压脚

压紧力进行分析。结果表明，随着主轴转速升高，毛刺

高度下降，主轴转速达到 4000 r/min 后，毛刺高度变化

趋势变缓；随着主轴进给递增，毛刺高度增加，进给达

到 600 mm/min 时，毛刺高度变化趋势明显，主轴进给变

大，孔壁及窝壁的粗糙度也变大，见图 5。
采用直径为 5.115 mm 的自动钻铆专用刀具，选用

试验得出的较优参数进行自动制孔加工验证。制孔方

式为双向夹紧，孔径及法向测量采用美国 Crown Royal
公司的孔径量具和垂直度量具，毛刺高度及表面划痕采

用德国 GFM 公司的三维光学表面划痕缺陷测量仪。在

主轴转速 4000 r/min，主轴进给 600 mm/min 这组较优

参数下，相关质量控制要素均符合技术要求，具体测量

结果如表 2 所示。其中，α为加工前孔位所在曲面的法

线与加工后孔轴线夹角偏差。

对产生轻微缠屑孔位进行划痕检测， 结果显示孔

壁及窝壁表面无划痕；个别孔位由于刀具缠屑，使蒙皮

漆层表面产生黑色环状痕迹，经检测该痕迹无划痕深

度，通过专用清洗剂可擦除。产生轻微缠屑孔的表面状

态及擦除前后对比，如图 7 所示。

1.4 基于自动钻铆的预连接工艺的层间毛刺控制试验

   研究

基于自动钻铆的预连接的方式较多，以人工预连接

为主，常用的预连接方法包括抽芯铆钉预连接工艺铆钉

预连接、可拆卸工艺螺栓预连接及拉码紧固预连接等 [6]。

该类预连接存在拉紧力较小、预连接后需要二次扩孔及

二次拆解安装等不足。层间夹胶缝内密封铆接采用装

机铆钉预连方法，该方法无需对预连接孔进行二次扩

孔，也无需拆除预连接紧固件，同时能更好地减小层间

间隙，大幅提升钻铆效率。

采用装机铆钉预连接方法时，预连接孔位先通过人

工钻制终孔，然后分解去毛刺后，对贴合面缝内刮涂密封

胶，最后安装装机铆钉进行人工铆接。该方法通过刀具

与工艺参数综合控制实现出口无毛刺，通过内外压脚双

向夹紧方式结合适当的夹紧力抑制层间毛刺的产生 [7]。
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试验研究表明，6 mm 厚度铝合金壁板不发生塑性挠度

变形的极限夹紧力为 1550 N；在产品不发生塑性挠曲变

形的前提下，夹紧力越大，层间毛刺越小。夹紧方式如

图 8 所示。

采用装机铆钉预连接方法开展缝内密封层间毛刺

验证试验，试验连接件中长桁两端的每个孔位均采用

人工预连接，紧固件为终孔用铆钉，密封胶刮涂厚度为

0.5 ~ 0.8 mm，待密封胶硫化期后，对连接件进行拆解检

测，试验结果如图 9 所示，检测数据如表 3 所示。

2 缝内密封组件干涉密封铆接试验研究

飞机结构所承受的载荷主要通过连接部传递，而连

接部作为应力的集中区域，直接影响结构疲劳寿命。干

涉配合铆接无需增加结构重量，只需控制相关工艺参

数，通过干涉配合产生的残余径向拉应力与外载荷产生

的应力叠加，即可降低交变载荷下铆接孔周应力幅，进

而达到提高结构疲劳寿命的目的 [8]。

基于自动钻铆设备稳定的位移控制精度及参数化

可调变量特性，通过工艺参数试片试验，分析孔径精度、

镦头高度对铆接干涉量的影响规律；通过无载传递试样

的疲劳试验，分析不同干涉量与疲劳寿命的关系，从而

总结出科学合理的干涉量控制范围。

2.1 孔径精度对铆接干涉量的影响规律试验

试片采用铝合金 7B04 – T74 材料，叠层厚度 6 mm、

图 7 轻微缠屑孔的表面状态及擦除前后对比

Fig.7 Surface condition of slightly chip-tangled holes and comparison before and after erasing

（b）孔11黑色环状痕迹擦除过程对比

遮挡一半进行擦除 擦除一半后对比状态未擦除前痕迹状态

（a）轻微缠屑孔的表面状态

孔2 孔3 孔4 孔5 孔9

孔11 孔13 孔14 孔16 孔18

图 8 内外压脚双向夹紧方式示意及实物图

Fig.8 Schematic and physical diagram of bidirectional clamping method for inner and outer pressure feet

 

（a）内外压脚夹紧方式示意图 （b）内外压脚夹紧状态结构数模

外压脚

内压脚

内压脚

外压脚

外压脚 内压脚

（c）内外压脚夹紧产品实物图
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孔径直径 5.1 mm，铆钉采用沉头半冠状铆钉。对铆钉

进行视觉检测筛选，铆钉钉杆直径公差控制在 0.01 mm
范围内，对铆钉孔 1、4、5、8 进行钻锪加工，对铆钉孔 2、
3、6、7 进行钻铆加工，如图 10 所示。试验共分 5 组，分

别用同一类型、不同直径的 5 把刀具进行加工。

铆接干涉量采用绝对干涉量计算，即 Δ = d–D（Δ
为绝对干涉量，d 为铆接后的钉杆直径，D 为钻锪孔直

径），孔直径为孔 1、4、5、8 的平均直径，每个孔测量两次，

第二次测量应将仪表旋转 90° 后进行测量，取两次测

量数据中较小的一个。铆钉干涉量测量位置示意图如

图 11 所示，标示的 3 处计算剖切铆钉的平均干涉量，按

Δ1 = d1 – D，Δ2 = d2 – D，Δ3 = d3 – D 方式计算，具体试验方案

如表 4 所示。

所有试片试验由同一台自动钻铆设备连续加工完

成，试验过程中主轴转速、主轴进给、锪窝深度、镦头

表 3 缝内密封层间毛刺试验检测结果

Table 3 Test results of burrs between sealing layers inside the seam

孔编号
层间毛刺
高度h/mm

密封胶致密、连
续、均匀符合性

密封性
胶上是否
有切屑

1 0.02 合格 合格 无

2 0.02 合格 合格 无

3 0.01 合格 合格 无

4 0.02 合格 合格 无

5 0.02 合格 合格 无

6 0.01 合格 合格 无

7 0.02 合格 合格 无

8 0.02 合格 合格 无

9 0.02 合格 合格 无

10 0.03 合格 合格 无

图 10 孔径精度对铆接干涉量影响规律试片示意图

Fig.10 Experimental schematic diagram of the influence of aperture 
accuracy on riveting interference

5 6 7 8

1 2 3 4

图 11 铆钉干涉量测量位置示意图

Fig.11 Schematic diagram of rivet interference measurement 
positions

d1（窝下约0.5 mm）

d3（镦头上约0.5 mm）

d2（d1、d3中点）

图 9 缝内密封层间毛刺验证试验

Fig.9 Verification test for burrs between sealing layers inside the 
seam

（c）层间毛刺试验件局部图

（b）层间毛刺试验件分解图

（a）层间毛刺试验件示意图

6 mm

20 mm
30 mm

30 mm20 mm

300 mm

30
0 

m
m
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表 4 孔径精度与铆接干涉量影响规律试验参数

Table 4 Experimental parameters for the influence of aperture 
accuracy and riveting interference

组别
编号

孔H极限
偏差

刀具直径
d/mm

主轴转速
n/ （r/min）

主轴进给
f/ （mm/min）

1 H8 5.103 4000 400

2 H9 5.115 4000 400

3 H10 5.133 4000 400

4 H11 5.150 4000 400

5 H12 5.205 4000 400

高度、钉头凹凸量等参数保持一致 [9]。刀具均使用全

新未磨损刀具，试件加工完成后使用手锯进行剖切，剖

切后的测量结果如表 5 所示。分析可知，随着孔径的

增大，铆接试验件的干涉量逐渐减小，对于直径 5 mm
的沉头半冠状铆钉，H8 ~ H12 精度孔干涉量范围在

0.123 ~ 0.032 mm 之间。

表 5 孔径精度与铆接干涉量影响规律试验结果

Table 5 Experimental results on the influence of aperture accuracy and riveting interference

组别编号 试片实物图 孔径平均值D/mm 铆钉编号 钉杆直径d2/mm 干涉量Δ2/mm

1 5.111

2 5.232 0.121

3 5.234 0.123

6 5.230 0.119

7 5.232 0.121

2 5.124

2 5.232 0.108

3 5.231 0.107

6 5.235 0.111

7 5.236 0.112

3 5.141

2 5.242 0.101

3 5.238 0.097

6 5.234 0.093

7 5.241 0.100

4 5.166

2 5.239 0.073

3 5.25 0.084

6 5.238 0.072

7 5.232 0.066

5 5.215

2 5.253 0.038

3 5.26 0.045

6 5.247 0.032

7 5.256 0.041

2.2 镦头高度对铆接干涉量的影响规律试验

试片同样采用铝合金 7B04 – T74 材料，叠层厚度

为 6 mm；刀具采用同一规格 （直径 5.115 mm）；铆钉

选用同一规格的沉头半冠状铆钉，并通过视觉检测筛

选，将铆钉钉杆直径公差控制在 0.01 mm 范围内；镦

头高度通过内铆杆施铆进给量进行控制，分别为 2.2 
mm、2.4 mm、2.6 mm、2.8 mm、3.0 mm。试验中加工

工艺参数保持不变，所有组别检测方法均一致。试验

结果如表 6 所示。分析可知，随着镦头高度的增大，

铆接试验件的干涉量逐渐减小。对于直径 5 mm 的沉

头半冠状铆钉，镦头高度 2.2 ~ 3.0 mm 的干涉量范围在

0.132 ~ 0.039 mm 之间。

2.3 干涉量与疲劳寿命的影响规律试验

为了进一步验证铆接干涉量对结构疲劳的强化效

果，明确疲劳寿命增益显著时的科学合理干涉量范围，

开展铆接试样的疲劳试验。结合镦头高度对铆接干涉

量影响规律试验得出的不同镦头高度下的铆接干涉量，

依据该工艺参数及试验结果制作无载传递试样。试样
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表 6 不同镦头高度条件下产生的铆接干涉量

Table 6 Riveting interference under different heading heights

组别
编号

试片实物图 拆解铆钉
镦头高度

H/mm
孔径平均值

D/mm 铆钉编号 钉杆直径d2/mm 干涉量Δ2/mm

1  2.2 5.122

2 5.254 0.132

3 5.251 0.129

6 5.249 0.127

7 5.251 0.129

2  2.4 5.124

2 5.232 0.108

3 5.231 0.107

6 5.237 0.113

7 5.235 0.111

3  2.6 5.12

2 5.2 0.08

3 5.212 0.092

6 5.199 0.079

7 5.204 0.084

4  2.8 5.119

2 5.173 0.054

3 5.181 0.062

6 5.177 0.058

7 5.179 0.06

5  3.0 5.122

2 5.164 0.042

3 5.161 0.039

6 5.166 0.044

7 5.17 0.048

采用两块试片完全重合组装，通过双钉同向自动钻铆加

工，加工参数中仅镦头高度为单一变量，其余参数保持

一致 [10]，刀具及铆钉规格尺寸均一致，试验件结构尺寸

如图 12 所示。采用自动钻铆设备铆接 5 组样件，镦头

高度分别为 2.2 mm、2.4 mm、2.6 mm、2.8 mm、3.0 mm，

每组疲劳试验件数量为 5 个。样件装夹采用摩擦夹紧

装置，装夹应保证载荷通过样件中心。加载过程中，观

测样件产生裂纹情况，记录裂纹萌生部位和萌生寿命。

试验结果表明，所有铆接样件断裂形式均为孔边先

产生裂纹，进而向外延伸直至断裂，孔周围依然是应力

集中区域 [11]，如图 13 所示。通过干涉配合铆接可以降

低孔边应力幅，样件不同干涉量下的疲劳寿命试验结果

见表 7。
依据表 7 中不同干涉量状态下的疲劳寿命试验结

果，分析可知，随着铆接干涉量的增大及镦头高度的降

低，疲劳寿命逐渐升高，干涉量为 0.129 mm 的疲劳寿命

是干涉量 0.043 mm 的 2.84 倍；干涉量位于 0.058 ~ 0.110 
图 13 疲劳样件断裂形式

Fig.13 Fracture mode of fatigue sample

图 12 疲劳试验件结构尺寸 
Fig.12 Structural dimensions of fatigue test specimens
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mm区间时，疲劳寿命变化显著；干涉量位于 0.110 ~ 0.129 
mm 区间时，疲劳寿命变化平缓。综合考虑镦头高度

对组件变形的影响，建议 5 mm 补偿头铆钉的优选干涉

量区间为 0.084 ~ 0.110 mm，对应的镦头高度为 2.4 ~ 2.6 
mm，该区间干涉量增幅明显，可以有效强化孔周围应力

集中区域，使疲劳寿命均值在 248893 ~ 317130 次，与镦头

高度大于 2.6 mm 的样件对比，疲劳强化效果较优。

3 结论

（1）针对飞机缝内密封组件的工艺特性和技术要求，

表 7 不同干涉量下的疲劳寿命试验结果

Table 7 Fatigue life test results under different interference states

镦头高度/mm 样件编号 试验频率/Hz 最大载荷/kN 最小载荷/kN 循环次数 断裂形式 疲劳寿命均值/次 平均干涉量/mm

2.2

A1 128.9 42.9 2.14 453580 断裂，铆钉处

320977 0.129

A2 127.9 42.9 2.14 290596 断裂，铆钉处

A3 128.1 42.9 2.14 267768 断裂，铆钉处

A4 128.2 42.9 2.14 289767 断裂，铆钉处

A5 127.8 42.9 2.14 303174 断裂，铆钉处

2.4

B1 128.7 42.9 2.14 272695 断裂，铆钉处

317130 0.110

B2 128.5 42.9 2.14 293480 断裂，铆钉处

B3 128.3 42.9 2.14 280704 断裂，铆钉处

B4 128.0 42.9 2.14 403768 断裂，铆钉处

B5 128.4 42.9 2.14 335004 断裂，铆钉处

2.6

C1 128.1 42.9 2.14 284516 断裂，铆钉处

248893 0.084

C2 127.7 42.9 2.14 236547 断裂，铆钉处

C3 127.9 42.9 2.14 215621 断裂，铆钉处

C4 128.2 42.9 2.14 231642 断裂，铆钉处

C5 128.2 42.9 2.14 276141 断裂，铆钉处

2.8

D1 128.3 42.9 2.14 154478 断裂，铆钉处

155118 0.058

D2 128.6 42.9 2.14 184598 断裂，铆钉处

D3 128.3 42.9 2.14 125473 断裂，铆钉处

D4 127.8 42.9 2.14 132571 断裂，铆钉处

D5 127.9 42.9 2.14 178473 断裂，铆钉处

3.0

E1 128.2 42.9 2.14 92695 断裂，铆钉处

113130 0.043

E2 128.5 42.9 2.14 163480 断裂，铆钉处

E3 128.4 42.9 2.14 100704 断裂，铆钉处

E4 127.8 42.9 2.14 93768 断裂，铆钉处

E5 127.8 42.9 2.14 115004 断裂，铆钉处

开展自动钻铆加工孔出口端及叠层间无毛刺加工技术研

究及工艺试验。分析了毛刺形成机理及影响因素，设计

并研制了钻锪一体刀具；通过全因素试验分析，明确自动

钻铆工艺参数选用范围及较优推荐值，结合内外压脚夹

紧方式，有效控制层间毛刺的产生，提高了制孔质量。

（2）开展了缝内密封组件干涉密封铆接试验研究，

重点研究了制孔精度和镦头高度对铆接干涉量的影

响规律，以及铆接干涉量对疲劳寿命的影响。随着孔

径的增大，铆接试验件的干涉量逐渐减小，对于直径 5 
mm 的沉头半冠状铆钉，H8 ~ H12 精度孔干涉量范围在
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0.123 ~ 0.032 mm 之间，2.2 ~ 3.0 mm 镦头高度的干涉量范

围在 0.132 ~ 0.039 mm 之间；随着铆接干涉量的增大，疲

劳寿命逐渐升高，干涉量为 0.129 mm 的疲劳寿命是干涉

量 0.043 mm 的 2.84 倍，建议 5 mm 补偿头铆钉的优选干

涉量区间为 0.084~0.110 mm。
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