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摘要 研究奥氏体不锈钢 0Cr18Ni9 在高温( 550 ℃ ) 下的疲劳裂纹扩展规律。测试采用标准 CT( compact tension) 试
样，最大载荷范围为 6. 5 kN ～ 14 kN，应力比为 0. 1( 室温) 和 0. 05( 550 ℃ ) 。裂纹扩展过程通过 QUESTAR长焦距显微镜
直接观测，同时采用 COD( crack opening displacement) 规记录加载线位移。由于在高温条件下，测试终止时试样的裂纹前
缘呈明显弧形，故此给出实测表面处裂纹长度有效值的修正方法。对高温疲劳裂纹扩展问题，采用应力强度因子范围
ΔK作为裂纹扩展驱动力参数，同时考虑高 ΔK和低 ΔK 值对裂纹扩展规律的影响，得到 0Cr18Ni9 不锈钢在 550 ℃下的
疲劳裂纹扩展规律表征模型，给出裂纹扩展率的上限结果。
关键词 疲劳裂纹扩展 0Cr18Ni9 高温 应力强度因子范围
中图分类号 TG113. 25
Abstract For austenitic stainless steel 0Cr18Ni9，fatigue crack grow law are studied at 550 ℃ ． The crack growth tests

adopt the standard compact tension ( CT) specimens． The applied maximum loads are from 6. 5 kN to 14 kN and the stress ratios
are 0. 1 ( at room temperature) and 0. 05 ( at 550 ℃ ) ． The crack growth length is directly measured by QUESTAR long focus
microscope system and the load-line displacement is simultaneously recorded by using crack opening displacement ( COD) gauge．
Because of the good ductility of 0Cr18Ni9 at high temperatures，the crack front curves on fracture surface of the specimens are
complex． In order to get an effective crack size，a modified method for crack length inspected on the surface is proposed． The
stress intensity factor range ΔK is used as the driving force parameter of fatigue crack growth． Considering the high ΔK and the
low ΔK effects on the fatigue crack growth law，the fatigue crack growth law is obtained for stainless steel 0Cr18Ni9 at room and
high temperatures and the upper bound to the crack growth rate is given．
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引言

在航空航天、能源、石化、电力等领域，很多构件工
作于高温环境中，高温强度已成为这类高温结构材料

的重要性能要求。我国对材料高温强度的研究相对滞
后，尤其在高温断裂力学试验研究方面，至今可查到的

研究工作仍然十分有限，试验能力比较薄弱。
目前一些航空领域专家已提出结构全寿命主动可

靠性设计的思想［1］，世界各国十分重视这一领域的研

究。采用主动设计思想，其前提条件之一即为对结构
材料相关力学性能应有系统的掌握。结构在制造或服
役过程中，不可避免地存在各种缺陷，必须引入相关的

断裂力学参量及材料的断裂力学行为基本规律，才能

完成结构全寿命主动可靠性设计。
以奥氏体不锈钢 0Cr18Ni9 为例，它具有优良的力

学性能、耐蚀性、耐热性等，广泛应用于航空航天、核反
应堆等高温领域。目前国内对其力学性能的研究，主
要集中于常规静态力学性能、低周疲劳、棘轮变形［2］、
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多轴疲劳［3］、超高周疲劳性能［4］等方面，而对其高温
环境下断裂力学行为的研究还很缺乏。材料的高温裂
纹扩展行为研究是高温结构设计的一项重要内容［5-7］，

是含缺陷结构安全评估的基础。
本文拟开展高温条件下 0Cr18Ni9 不锈钢的疲劳

裂纹扩展规律研究，为该材料在高温环境下的应用提

供基础支持。

1 试验方法

1. 1 材料及试样
高温疲劳裂纹扩展试样选用经固溶处理的热轧

0Cr18Ni9 不锈钢板材加工。材料主要化学成分为
0. 042%C、0. 570%Si、0. 970%Mn、0. 028%P、0. 001%S、
8. 110%Ni、17. 130%Cr、0. 050%N、Fe余量。
疲劳裂纹扩展试样形式为标准 CT ( compact

tension) 试样，如图 1 所示，厚度 B为 12. 5 mm。

图 1 CT试样的几何尺寸
Fig． 1 Geometry of CT specimen

1. 2 试验装置及测试条件
材料的高温疲劳裂纹扩展试验研究在 Instron8560

电液伺服疲劳试验机上进行。
由于高温条件下 0Cr18Ni9 钢 CT试样表面的裂尖

位置塑性变形较大，用显微镜直接观测裂纹长度时，有

时很难区分是裂纹发生了扩展，还是裂尖产生了较大

的塑性变形，由显微镜观测的结果有时需要进行适当

的修正。本试验中对高温疲劳裂纹扩展量通过透过高
温炉视窗用 QUESTAR 长焦距显微镜直接观测，同时
用 COD ( crack opening displacement) 规记录加载线位
移 V，以便在后续数据处理时采用该结果对裂纹扩展
测试结果进行修正，测试系统如图 2 所示。
疲劳裂纹扩展试样经室温疲劳预制裂纹长度( 边

缘测量) ，加载条件见表 1，加载频率 1 Hz。对所有试
样，在测试结束时将试样拉断，沿厚度方向在 5 个不同
位置处采用显微镜测量裂纹扩展区的裂纹起始和终止

长度。

图 2 测试系统
Fig． 2 Test system

表 1 疲劳裂纹扩展试验条件
Tab． 1 Fatigue crack growth test conditions

试样
Specimens

试验温度 /℃
Testing

temperature /℃

预制裂纹长度
Pre-crack
length /mm

应力比
Stress
ratio
R

最大载荷
Maximum
load /kN

C1 20 3. 845 0. 10 14
C2 550 10. 0 0. 05 9
C3 550 12. 47 0. 05 6. 5
C4 550 9. 07 0. 05 8

2 试验结果与讨论

2. 1 疲劳裂纹扩展测试结果及数据修正
图 3 为疲劳裂纹扩展试验获得的加载线位移 V与

载荷循环数 N 的关系，以及疲劳裂纹扩展量 ag ( 裂纹

总长度 a = ag +切口长度 10 mm) 与 N的关系。可见，
当载荷较高时，由显微镜观测所得疲劳裂纹扩展量与

N的关系中，测试数据点波动较大; 而各种加载条件下
由 COD规测试所得的加载线位移曲线较光滑，因而可
以通过加载线位移 V 对疲劳裂纹扩展量进行适当修
正。

图 3 550 ℃下疲劳裂纹扩展测试数据
Fig． 3 Test data of fatigue crack growth at 550 ℃

根据加载线位移与疲劳裂纹扩展量数据分布特

点，可采用二阶指数衰减模型描述两者关系

ag = a0 + A1e
－V/ t1 + A2e

－V/ t2 ( 1)
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其中，a0、A1、A2、t1、t2 为拟合常数。
V与 ag 的数据拟合结果如图 4 所示，各加载条件

下拟合变量间的相关系数大于 0. 98，采用二阶指数衰
减模型可以很好地描述加载线位移与疲劳裂纹扩展量

之间的定量关系。由图 4，很容易找到测试误差大的
数据点，即 C2 试样的 7 个测试点和 C4 的两个测试点
( 在图中用符号 ×标识) 。由于实测数据量较少，对这
些误差大的数据点进行剔除显然不合适，因此依据式

( 1) 用相应点的加载线位移值对 ag 值进行修正。
图 5 给出高温疲劳裂纹扩展测试的三个试样在试

验结束时，宏观断口显示的高温疲劳裂纹扩展区起始

与终止时裂纹长度的测量结果，裂纹前缘的曲线形状

用样条曲线描述，并以图中样条曲线为依据，对裂纹扩

展过程中通过 QUESTAR显微镜测量获得的表面处裂
纹长度值进行修正。修正过程如下:
( 1) 对疲劳裂纹扩展量与加载线位移关系图中所

示的偏差较大的数据点，应用式( 1) ，用相应点的加载
线位移值修正疲劳裂纹扩展量 ag。
( 2) 由于拉断试样的过程中，试样会产生附加变

形及测试基准可能变化，因而图 5 的试样表面处裂纹
长度的起始值与终止值应修正为与图 3 所示的裂纹总
长度值相一致，其他沿厚度方向的断口长度测量值作

同比例修正。
( 3) 将实测的某一载荷循环时试样表面处裂纹长

图 4 疲劳裂纹扩展量与加载线位移的关系
Fig． 4 Fatigue crack growth length vs． load-line displacement

图 5 各试样断口长度测量值
Fig． 5 Crack length measured on the fracture surface

度值，按图 5 所示的样条曲线关系进行插值，沿试样厚
度方向得到各个时刻的等间隔 9 个点上的裂纹长度 ai

( i = 1，…，9) 。并按式( 2 ) 计算，得到修正后的用于计
算裂纹扩展速率等参数的有效裂纹长度 a

a = 1
8

a1 + a9

2 + Σ
8

i = 2
a( )i ( 2)

2. 2 疲劳裂纹扩展律
( 1) 疲劳裂纹扩展率的上限估计
对 CT试样，在静载条件下应力强度因子 KI 的计

算方法如下

KⅠ = P
( BBN )

1 /2W1 /2
2 + a /W
［1 － ( a /W) ］3 /2

f( a /W) ( 3)

其中，P为施加载荷，B 为试样厚度，BN 为净截面厚

度，W为试样宽度，参数 f的计算公式为
f( a /W) = 0. 886 + 4. 64( a /W) － 13. 32( a /W) 2 +

14. 72( a /W) 3 － 5. 6( a /W) 4 ( 4)
在疲劳加载条件下，每一载荷循环中的应力强度

因子范围为 ΔK = Kmax － Kmin，Kmax和 Kmin分别为对应最

大载荷 Pmax和最小载荷 Pmin的最大和最小应力强度因

子。高温疲劳裂纹扩展问题可采用 ΔK 作为裂纹扩展
的驱动力参数。当材料近似为理想弹塑性材料，且裂
尖材料经历了较小的循环硬化的条件下，疲劳裂纹扩

展率的上限为

da /dN = ΔK2 / ( πEσy ) ( 5)
其中，E为弹性模量，σy 为屈服应力。

图 6 室温及高温下 0Cr18Ni9 的疲劳裂纹扩展规律
Fig． 6 Fatigue crack growth law of 0Cr18Ni9

at room-and high-temperatures

当考虑材料的循环软硬化行为时，σy 则可取值为

循环应力—应变曲线上的屈服强度值。由 550 ℃时
0Cr18Ni9 不锈钢的循环应力—应变曲线测试得 σy =
222. 3 MPa，E = 149. 103 GPa; 室温时近似取 σy = 430
MPa［8］，E = 200 GPa。由式 ( 5 ) 可得近似估计的
0Cr18Ni9 的疲劳裂纹扩展率上限值，如图 6 所示。
( 2) 疲劳裂纹扩展律
疲劳裂纹扩展行为一般表现为 S 形变化规律，稳

态裂纹扩展区服从 Paris幂律关系。
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考虑到应力比 R 的影响，在疲劳裂纹扩展的后
期，当 Kmax接近断裂韧度 KⅠC时裂纹扩展明显加快，描

述稳态裂纹扩展区及高速率扩展区内裂纹扩展率的

Forman经验公式为
da /dN = CΔKm /［( 1 － R) KⅠC － ΔK］ ( 6)

其中，C、m为由试验确定的材料常数。
Donahue等人考虑应力强度因子门槛值 ΔK th的影

响，提出以下关系式

da /dN = C( ΔK － ΔK th )
m ( 7)

同时考虑高 ΔK和低 ΔK值对裂纹扩展规律的影响，综
合式( 6) 及式( 7) 得

da /dN = C( ΔK － ΔK th )
m /［( 1 － R) KⅠC － ΔK］

( 8)
对 0Cr18Ni9 不锈钢的试验数据采用式( 8) 进行非

线性最小二乘拟合得到的裂纹扩展规律如图 6 所示，
模型参数见表 2。图中裂纹扩展速率的计算采用 t 点
递增多项式法( 两端部分数据点采用三点和五点递增

多项式法) ，对裂纹扩展量小于 0. 2 mm 的数据点在建
模时不予采用。

表 2 0Cr18Ni9 疲劳裂纹扩展律模型参数
Tab． 2 Fitting parameters of fatigue crack growth law of 0Cr18Ni9

试验温度
Testing

temperature

ΔKth

MPa·m1/2 C m
KⅠC

MPa·m1/2

20 ℃ 21. 21 1. 94 × 10 －4 1. 84 144. 50
550℃ 13. 96 1. 39 × 10 －4 2. 19 112. 45

550℃上限
Upper
bound

12. 29 1. 56 × 10 －4 2. 34 106. 33

由图 6 可见，550 ℃时 0Cr18Ni9 不锈钢的应力强
度因子范围的门槛值 ΔK th及断裂韧度 KⅠC均较室温时

有明显的降低。在相同 ΔK下，550 ℃时的裂纹扩展速
率较室温时高约 0. 5 ～ 1 个数量级。计算结果表明，对
0Cr18Ni9 这类延性较好的材料，采用 ΔK 作为载荷参
数亦可很好地描述其室温及高温下的疲劳裂纹扩展规

律。式( 5) 则近似地给出 da /dN的上限估计结果。
2. 3 断口分析
试样的高温疲劳裂纹扩展前期及后期的宏观断口

形貌如图 7 所示。室温疲劳预裂区宏观断口较平整，
存在疲劳弧线和多裂纹源特征; 在高温疲劳裂纹扩展

区，断口较室温疲劳断口粗糙，可见与裂纹扩展方向一

致的粗糙的放射棱。
图 8 及图 9 为高温疲劳裂纹扩展前期及后期的

SEM( scanning electron microscope) 显微断口，空气中
的断口为明显的规则疲劳条带，可见二次裂纹。在疲
劳裂纹扩展后期( 图 9 ) ，随着应力强度因子范围 ΔK
的增加，断口上出现韧窝形貌。由于碳化物颗粒的存

图 7 高温疲劳裂纹断口形貌
Fig． 7 Fracture surface of high temperature fatigue crack

图 8 疲劳裂纹扩展前期 SEM微观断口
Fig． 8 SEM micrographs of fracture surface

in early fatigue crack growth region

图 9 疲劳裂纹扩展后期 SEM微观断口
Fig． 9 SEM micrographs of fracture surface in post-fatigue

crack growth region

在( 图 9 箭头所示) ，材料内部形成显微空洞，在疲劳
载荷作用下形成等轴韧窝断口特征。

3 结论

1) 在高温环境下，采用 QUESTAR 长焦距显微镜
直接监测裂纹扩展，并结合 COD 规记录加载线位移，
从而进行高温疲劳裂纹扩展规律的试验研究是切实可

行的。
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2) 当裂纹前缘塑性区较大或测试终止时裂纹前
缘曲线形状复杂时，可根据试验开始及结束时裂纹前

缘的样条曲线对实测试样表面处裂纹长度进行修正，

本文给出一个有效的修正方法。
3) 对疲劳裂纹扩展问题，同时考虑高 ΔK 和低

ΔK值对裂纹扩展规律的影响，得到室温及 550℃时，
0Cr18Ni9 不锈钢的疲劳裂纹扩展率计算模型，并给出
其相应的裂纹扩展率的上限( 见表 2) 。

4) 得到 0Cr18Ni9 不锈钢在高温疲劳裂纹扩展前
期、后期裂纹扩展区的 SEM显微断口形貌。
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