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断裂与疲劳 FRACTURE AND FATIGUE

[ 摘要 ]   基于断裂力学方法开展了 1Cr18Ni9Ti 导

管 TIG 焊对接结构的损伤容限分析，在测试其母材和

TIG 焊接头拉伸性能、断裂韧度和疲劳裂纹扩展速率的

基础上，分析其失效模式，确定损伤容限 ac。研究结果

表明：1Cr18Ni9Ti 导管 TIG 焊对接结构在工况振动载荷

下，损伤容限 ac 为 0.9mm，导管失效形式为泄露。

关键词： 1Cr18Ni9Ti 导管 损伤容限 断裂韧

度 疲劳裂纹扩展速率

[ABSTRACT]   Based on fracture mechanics meth-
od, the analysis on docking structure damage tolerance of 
1Cr18Ni9Ti Stainless steel conduit TIG welding is carried 
out. Based on the test in base materials of 1Cr18Ni9Ti and 
joints of TIG welding on temperature tensile properties, 
fracture toughness, fatigue crack growth rate, analysis the 
failure mode, the damage tolerance(ac) is determined. The 
results show that the failure mode of 1Cr18Ni9Ti stainless 
steel tube TIG welding is disclosure. In actual vibration 
load conditions, the damage torerance ac is 0.9mm.

Keywords: 1Cr18Ni9Ti conduit  Damage toler-
ance  Fracture toughness  Fatigue crack growth rate

航空用导管失效，国内外都有深刻的教训。据报道，

在国外新机研制过程中，由于导管接头焊缝区的缺陷以

及热影响区的热裂而引起导管的失效和接头漏油故障

十分频繁，在飞机制造或修理后的前 50~60 飞行小时中

还会出现 70%~80% 的导管故障；我国现役飞机（含发

动机）中，导管失效故障也占总故障率的 52%。由此可

见，航空导管的结构完整性是整个飞机、发动机结构完

整性和可靠性的重要组成部分 [1]。

1Cr18Ni9Ti 属于奥氏体不锈钢，它具有耐腐蚀、韧

性好、抗振性好、温度使用范围广等特点，又具有良好的

机械性能和抗氧化性能，因此大量应用于航空上燃油、

液压、冷气等管路系统中。这些导管在工作时承受着复

杂的应力状态，如发动机上的导管，除承受内部液体或

气体的压力外，还不可避免地承受安装应力以及发动机

振动造成的动应力 [2-3]。目前，在航空导管制造过程中

大量导管采用焊接技术进行连接，主要工艺方法有 TIG

焊、火焰钎焊、感应钎焊等，其接头性能质量及其完整性

直接影响着飞机、发动机的工作性能以及使用寿命 [4]。

航空飞机、发动机焊接导管存在各种各样的焊接缺

陷、焊接残余应力、外力损伤及接头细节的应力集中等，

在使用过程中不可避免地造成了结构的损伤，损伤的程

度对结构的完整性产生影响 [5]。焊接结构的损伤容限

分析是对焊接接头或结构内存在缺陷容限的判定，是焊

接结构完整性分析研究的关键技术之一 [6]。本文针对

航空发动机上典型的 1Cr18Ni9Ti 导管 TIG 焊对接结构，

按照断裂力学损伤容限设计思想，开展常规性能的测

试，在此基础上进行失效形式分析，获得临界裂纹尺寸，

计算出不同初始裂纹所对应的剩余强度，以及不同应力

水平下的剩余寿命，为导管焊接结构在飞机和发动机的

安全使用提供支持。

1  试验方法和试验过程

1.1  试验方法

试验用材料包括厚 2.5mm 的 1Cr18Ni9Ti 板材，壁

厚 1.0mm、外径 10mm 的 1Cr18Ni9Ti 导管，材料焊前均

为固溶处理状态，采用常规 TIG 焊方法进行 1Cr18Ni9Ti

导管以及板材对接焊。然后按照国家标准在室温下对

1Cr18Ni9Ti 焊接接头进行性能测试和分析。在性能测

试基础上，结合导管工况和失效形式，采用断裂力学分

析方法进行损伤容限的分析和确定。

1.2  试验过程

首先进行导管以及板材的焊接，焊后进行接头

X 光 检 测，确 保 焊 缝 质 量。 然 后 按 照 标 准 进 行 试 样

的制备和试验，其中拉伸性能测试按照航空工业标

准 HB5145-96 进行加工和焊接，如图 1 所示。断裂韧

性（J 积 分）和 疲 劳 裂 纹 扩 展 速 率 分 别 按 照 GB2038-

91《金 属 材 料 延 性 断 裂 J IC 试 验 方 法》和 GB/T6398-

2000《金属材料疲劳裂纹扩展速率试验方法》进行测

试，试样选择 3 点弯曲的 SE（B）试样，试样形状尺寸为

80mm( 长 )×20mm( 宽 )×2.5mm( 厚 度 )，如 图 2 所 示。

在上述试验基础上进行 1Cr18Ni9Ti 导管 TIG 焊对接结

构的失效形式分析，再进行损伤容限的评估和剩余寿命

的计算。
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2  结果与讨论

2.1  性能测试结果

从表 1 中可以看出，1Cr18Ni9Ti 导管常规 TIG 焊时，

采用对接接头形式，在一定焊接参数范围内，容易形成

结合良好的焊缝；焊接接头的室温抗拉强度达到母材强

度的 90% 以上，屈服强度达到母材的 80%，延伸率达到

母材的 70% 左右。表 2 的测试结果表明：1Cr18Ni9Ti 母

材、焊缝、热影响区均显示出较高的塑性。同时可以看

出，在常温情况下，1Cr18Ni9Ti 材料经 TIG 焊接后，接头

和热影响区的断裂韧性与母材相比有较大幅度的降低，

其抗断裂能力相应降低。

裂纹扩展速率以 Paris 公式表示，da/dn=C△Km。母

材、焊缝的疲劳裂纹扩展速率 C 和 m 值分别取平均值

（见表 3），试验结果如图 3 所示。

图 3 为导管母材、焊缝、热影响区数据试样的裂纹

扩展速率拟合曲线对比。黑色图标代表母材数据，红色

图标代表的焊缝区数据，蓝色代表热影响区数据。可以

看出：当 ΔK 值较小时，裂纹扩展速率 da/dn 依次为：母

材 > 焊缝区域 > 热影响区；当 ΔK 值较大时，裂纹扩展

速率 da/dn 依次为：热影响区 > 焊缝 > 母材。

2.2  损伤容限评估和剩余寿命计算

一般来说，结构的失效模式有 3 种，即脆性断裂失

效、弹塑性断裂失效及塑性极限荷载失效（塑性垮塌荷

载失效），不同失效模式对应不同的缺陷失效评定方法。

失效评估图方法是目前对构件进行安全评定的通用方

法，其定义了一种双参数的曲线，包含了材料发生断裂

的 2 种形式：塑性崩溃和脆性断裂。许多安全评定准则，

如 API 571-1/ASME FFS-1, BS7910 均采用了的失效评

估图方法。英国国家标准 BS7910-2005（金属结构中

缺陷验收评定方法导则）是应用较为成熟的规范，可以

对含缺陷金属结构进行缺陷断裂评定以及疲劳缺陷扩

展计算。本文使用 BS 7910 中 2A 级失效评估图进行导

管焊接结构的安全评定，失效评估图由曲线方程和截止

线构成，横坐标为应力比为 L r，纵坐标为应力强度因子

比为 K r，如图 4 所示。评估点的位置由试样的裂纹长度

及所受应力决定，当评估点在评估线内，认为构件安全，

在评估线外认为构件不安全。对于特定载荷，评估点位

置随裂纹长度的增加向评估线移动，当评估点与评估线

表1  导管母材和焊接接头拉伸性能测试结果

材料状态
抗拉强度
Rm /MPa

屈服强度
RP0.2/MPa

延伸率 A/%

导管母材 580 245 55

TIG 焊对接接头 556 196 38

表2  母材和焊缝断裂韧性值

试样状态 J0.2 / （kJ·m-2） Kc / （MPa·m1/2）

母材 352.29 258.72

焊缝 243.27 214.96

热影响区 257.93 221.38

表3  焊接接头裂纹扩展速率的C和m平均值

试样状态 C m

母材 2.65E-12 3.37

焊缝 3.10E-12 3.40

热影响区 4.60E-13 3.85

图1  导管拉伸试样示意图

Fig.1  Diagram of tensile trier of conduit

L=10D+150

图2  断裂韧度和疲劳裂纹扩展速率试样示意图

Fig.2  Diagram of fracture toughness and fatigue crack growth rate
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图3  疲劳裂纹扩展速率试验结果

Fig.3  Test result of fatigue crack growth rate
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相交，此时的裂纹长度即特定载荷下的损伤容限。

实际工作中，导管的焊接部位不可避免地随着飞机

发动机工作而带来振动疲劳损伤，振动应力是造成导管

工作中损坏的主要原因，因此本试验中 1Cr18Ni9Ti 导

管 TIG 焊结构的损伤容限研究工作基于导管的振动疲

劳载荷下进行。发动机设计所给定的壁厚为 1mm，直径

为 10mm 的不锈钢导管工作中工况下振动载荷应力为

27MPa，工况下的最大振动应力为 50MPa。

导管工作中的疲劳断裂主要发生在导管焊缝表面

加厚高引起的应力集中以及表面缺陷，根据焊接结构合

与评定将表面缺陷规则化处理，假设导管的外表面存在

一半椭圆形初始裂纹，裂纹形状如图 5 所示。其中 a 为

裂纹深度，2c 为裂纹长度，B 是壁厚，L 是焊缝周向长度。

由于在导管上的预置焊接缺陷形状难以估量，在这里假

设 a/2c=0.3。

使 用 BS7910 中 的 2 级 通 用 失 效 评 估 曲 线 K r= 

(1-0.14Lr
2)[0.3+0.7exp(-0.65Lr

6)]。评估点纵坐标 Kr = KI / 

K mat，横坐标 L r=σ ref /σy，对于奥氏体钢焊接接头，L rmax = 

1.25。其中 σy 为材料的屈服强度。壁厚为 1.0mm 不锈

钢导管工作中承受工况振动应力 27MPa 和最大振动载

荷 50MPa 下，计算裂纹从 0.1~0.9mm 变化的评估点位

置变化值，并标注在评估图中。当评估点达到评估线时，

对应的裂纹长度为当前应力水平下的临界裂纹长度，如

图 6 所示。

图 6 为焊接导管承受工况振动载荷 27MPa 和最恶

劣振动载荷 50MPa 下，裂纹从 0.1~0.9mm 的各评估点。

可以看出，在工况振动载荷 20MPa 下，不同的裂纹尺寸

（0.1~0.9mm）的评价点都接近于横坐标（见图 6（a）），

随着裂纹长度的增加，评价点向评定线截止线方向移

动。图 6 中 0.9mm 裂纹尺寸的评价点为最右边的一个点，

可见其距离截止线相当远。在导管承受工况最大振动

载荷 50MPa 时，裂纹 0.9mm 缺陷对应的评估点距离评

估线还有距离（见图 6（b）最右侧点）。本试验中导管

壁厚 1.0mm，假设裂纹深度为导管壁厚，此时，为贯穿壁

厚型裂纹，假设此时的应力强度因子幅达到 Kc 值。依

据 BS 7910 中疲劳评估的应力强度因子计算公式：

                    ∆KI = (Y∆σ)

πa ，� （1）

    求得焊缝对应的临界应力分 535MPa，远大于工况

载荷。这说明，当导管承受工况振动载荷和最大振动载

荷时，导管的损伤容限大于壁厚 1.0mm，只会发生泄漏，

不会发生断裂。这种泄漏失效在飞机、发动机薄壁焊接

导管上十分常见，导管没有断裂而是发生裂纹，产生完

全穿透导管壁的故障，从而导致了内部液压油、燃油等

的泄漏。因此预留一定的壁厚，其损伤容限定为 0.9mm，

即壁厚 1.0mm、直径为 10mm 的不锈钢对接焊导管在实

际工况下承受振动载荷时其损伤容限 ac =0.9mm。

根据评估曲线公式计算出不同裂纹深度对应的应

力，即为当前裂纹深度对应的剩余强度。剩余强度计算

结果如表 4 所示。

图4  BS7910-Level2 失效评估图

Fig.4  BS7910-Level2 FADS
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图6  工况载荷为27MPa、50MPa下的Level2级评估图

Fig.6  Level2 FADS of service load with 27Mpa and 50MPa
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为 了 分 析 1Cr18Ni9Ti 导 管 的 疲 劳 寿 命，根 据 对

Pairs 公式直接求定积分得到的公式： 

    N = Nf − N0 =

 Nf

N0

dN =

 ac

a0

da
C(K)m ，� （2）

式中，N0 为裂纹扩展至 a0 时的循环次数（若 a0 为初始

裂纹长度，则 N=0），N f 为裂纹扩展至临界长度 ac 时的

应力循环次数，C、m 是与环境、频率、温度和循环特性

等因素有关的材料常数（以测试 1Cr18Ni9Ti 材料焊缝的

疲劳裂纹扩展速率时结果）。假设导管表面的初始裂纹

长度为 a0=0.1mm，最终扩展到临界裂纹长度 ac=0.9mm

时，将 a0、ac 和上述材料参数代入公式（2）后，计算出

焊缝位置在不同的应力下的疲劳剩余寿命（即导管的剩

余寿命），计算结果如表 5 所示。根据发动机设计所提

供的单根导管受到振动时其频率在 100~200Hz。因此，

当 1Cr18Ni9Ti 导管 TIG 焊振动时的频率在 150Hz 时，

1Cr18Ni9Ti 导管的疲劳裂纹扩展寿命换算成小时后结

果如表 5 所示。

3  结论

（1） 1Cr18Ni9Ti 不锈钢 TIG 焊对接接头具有良好的

力学性能，其抗拉强度能达到母材强度的 90% 以上，屈

服强度达到母材的 80%，延伸率达到母材的 70% 左右，

其断裂韧性低于母材。在裂纹扩展前期，接头疲劳裂纹

扩展速率低于母材；在裂纹扩展后期，接头的疲劳裂纹

扩展速率高于母材。

（2） 壁厚为 1.0mm、直径为 10mm 的 1Cr18Ni9Ti 导

管 TIG 焊对接结构在工况振动载荷 27MPa 和最大振

动载荷 50MPa 下，只会发生泄漏失效。所以，可以将壁

厚当作是导管的损伤容限，预留一定壁厚，其损伤容限

ac=0.9mm。而且导管在发动机实际服役过程中，断裂不

是导管破坏的主要形式，泄露为导管存在的主要问题。

（3） 获得了初始裂纹 a0=0.1mm 时不同应力幅值

下的 1Cr18Ni9Ti 导管 TIG 焊对接结构的剩余寿命；在

工况振动载荷 27MPa，振动频率 150Hz 下，初始裂纹为

0.1mm 导管的剩余寿命为 998h。
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表4  Level 2级评估不同裂纹深度下的剩余强度

a/mm 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9

σmax/MPa 252 248 240 229 213 191 162 123 72

表5  不同应力水平下导管的疲劳裂纹扩展寿命

（扩展量0.1~0.9mm）

应力水平/MPa
N f（焊缝）

次数 小时/h

27 5.39×108 998

30 3.43×108 635

35 1.77×108 328

40 9.98×107 185

45 6.02×107 112

50 3.83×107 71
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约 10mm 内比较有规律，之外应力值比较小，分布没有

规律。原因在于：激光焊接的能量密度高，焊接速度快，

焊缝深宽比大，热影响区小，温度梯度大，从而导致焊接

残余应力分布比较集中；MIG 焊接的能量密度比较低，

焊接速度低，焊缝深宽比小，热影响区大，温度梯度比较

小，从而导致焊接残余应力在焊缝较大范围内变化。

7  结论

（1）焊接残余应力的最大值达到材料屈服强度的

1/2 左右。

（2）激光焊接在距离焊缝中心约 6mm 内比较有规

律，而对于 MIG 焊接，其残余应力在距离焊缝中心大约

10mm 内比较有规律。
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