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激光熔化沉积高合金钢疲劳裂纹扩展研究
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摘要：为了研究激光熔化沉积高性能合金钢构件的疲劳问题，采用扩展有限元法和直接循环分析相结合的方法，进

行了典型件疲劳裂纹扩展路径的分析，并进行了剩余寿命的预测。通过中心裂纹拉伸（ＣＣＴ）试样的疲劳试验获得了材
料Ｐａｒｉｓ公式中的参量，并将其用于有限元模拟中。同时，分别运用有限元模拟方法和试验方法研究了 ＣＣＴ、紧凑拉伸
剪切试样的裂纹扩展过程。结果表明，有限元法得到的裂纹扩展路径和疲劳寿命与试验结果吻合良好，其中裂纹扩展路

径偏转角的误差在１６．５４％以内，疲劳寿命的误差在２．７２％以内。该方法可以较好地预测激光熔化沉积高合金钢构件
的疲劳裂纹扩展路径和剩余疲劳寿命，具有一定的工程意义。
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引　言

近几年来，激光增材制造（ｌａｓｅｒａｄｄｉｔｉｖｅｍａｎｕｆａｃ
ｔｕｒｉｎｇ，ＬＡＭ）技术，又称３Ｄ打印技术，在全球迅速升
温，成为行业的研究热点之一，更成为制造业向智能化

快速转型的核心要素，有关专家认为这项技术代表着

制造业发展的新趋势［１２］。激光熔化沉积（ｌａｓｅｒｍｅｌｔ
ｉｎｇｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎ，ＬＭＤ）技术是 ＬＡＭ技术的典型代表之
一，凭借成形效率高、制件性能优的优势，已逐渐应用

于航空航天、船舶、电力、石化、海洋工程等领域［３６］。

目前研究表明，ＬＭＤ构件综合力学性能已经能够达到
传统锻件水准，并逐渐投入商业化使用。然而，由于其

粉末熔化过程中容易产生各种冶金缺陷（如层间及道

间局部未熔合、气孔、内部微裂纹等），且在缺陷位置

往往存在一些应力集中现象，易形成初始疲劳裂纹，极

大地降低了成型件的疲劳性能。因此，ＬＭＤ构件疲劳
性能还远不能达到锻件的水准［７１０］。

目前，针对ＬＭＤ构件的疲劳性能研究还处于起步
阶段，相关理论研究还不够成熟。ＰＥＧＵＥＳ等人［１１１２］

系统研究了增材制造零件的结构、粉末物理特性、过程

工艺参量、后处理工艺对打印后零件机械性能与疲劳

特性的影响，发现打印后零件的表面质量对疲劳性能

的影响十分显著，后处理工艺可以降低残余应力水平、

改善微观结构和缺陷分布，而且粉末的重复利用可使
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零件缺陷含量减少，提高零件疲劳寿命。ＣＨＯＩ等
人［１３］研究了连续沉积（ＬＭＤ１）和轨迹间停顿沉积
（ＬＭＤ２）两种沉积方式对疲劳寿命的影响，发现ＬＭＤ
１的疲劳寿命高于 ＬＭＤ２，其主要原因是 ＬＭＤ２中存
在大量的粉末未熔合等缺陷。ＺＨＡＮ［１４］对 ＬＭＤＴＡ２
ＴＡ１５钛合金进行疲劳试验，研究发现内部制造缺陷是
造成疲劳起裂的原因之一。此外，当加载循环次数达

到疲劳寿命的９０％时，其损伤变量和损伤演化率迅速
增加导致杨氏模量和ｖｏｎＭｉｓｅｓ应力迅速降低。ＬＵ等
人［１５］通过试验研究了激光熔沉积 Ｔｉ６．５Ａｌ３．５Ｍｏ
１．５Ｚｒ０．３Ｓｉ合金在恒幅载荷下沿沉积方向的疲劳裂
纹扩展行为，得到了裂纹扩展速率的周期性波动是由

热影响带（ｈｅａｔａｆｆｅｃｔｅｄｂａｎｄ，ＨＡＢ）层状组织引起的。
在处理疲劳问题上，扩展有限元法（ｅｘｔｅｎｄｅｄｆｉｎｉｔｅ

ｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ，ＸＦＥＭ）存在较大优势，其是裂纹扩展
的问题上使用最多的数值方法之一。ＮＩＫＦＡＭ等
人［１６］通过 ＸＦＥＭ研究了 Ｔ型钢焊接接头的裂纹扩展
行为，模拟得到的裂纹扩展速率、循环次数、裂纹形状、

断口形貌等均与试验结果吻合较好，疲劳寿命预测的

误差为 －２０．７％ ～０．９％之间。ＦＵ等人［１７］基于

ＸＦＥＭ的方法研究了３０４不锈钢在循环应力作用下的
高周疲劳裂纹扩展，验证了 ＸＦＥＭ方法预测该材料的
疲劳裂纹扩展的可靠性。ＪＩＥ等人［１８］结合缺口应力强

度因子（ｎｏｔｃｈｓｔｒｅｓｓｉｎｔｅｎｓｉｔｙｆａｃｔｏｒ，ＮＳＩＦ）、应变能密度
（ｓｔｒａｉｎｅｎｅｒｇｙｄｅｎｓｉｔｙ，ＳＥＤ）以及扩展有限元法研究了
未修复和碳纤维增强聚合物（ｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄ
ｐｏｌｙｍｅｒ，ＣＦＲＰ）补片修复带裂纹焊接接头的疲劳寿
命，探究了碳纤维数量和厚度对不同初始裂纹深度焊

接接头疲劳寿命的影响，试验和模拟结果具有很好的

一致性，验证了该方法的准确性。

综上所述，本文中将采用扩展有限元法和直接循

环分析相结合的方法，分析激光熔化沉积高性能合金

钢典型件疲劳裂纹扩展路径，并预测了剩余寿命。分

别利用有限元模拟和试验分析中心裂纹拉伸（ｃｅｎｔｅｒ
ｃｒａｃｋｔｅｎｓｉｏｎ，ＣＣＴ）试样、紧凑拉伸剪切（ｃｏｍｐａｃｔｔｅｎ
ｓｉｏｎｓｈｅａｒ，ＣＴＳ）试样疲劳裂纹的扩展过程，通过有限
元法和试验结果的误差分析，探究扩展有限元法预测

激光增材制造高性能合金钢构件裂纹扩展路径和疲劳

寿命的准确性。

１　疲劳裂纹扩展试验

１．１　试验材料及设备

试验中选用的基板为４５＃钢，试验前用无水乙醇

和丙酮清洗基板并风干，去除其表面的油污及杂质。

ＬＭＤ选用的粉末为高性能合金钢１２ＣｒＮｉ２，其组分如
表１所示。粉末粒径为５０μｍ～１５０μｍ，在扫描电子显
微镜（ｓｃａｎｎｉｎｇｅｌｅｃｔｒｏｎｍｉｃｒｏｓｃｏｐｅ，ＳＥＭ）下观察粉末
形貌，如图１所示。试验前将粉末置于１２０℃真空保
温箱中大约２ｈ进行干燥处理，以去除粉末中的水分。
Ｔａｂｌｅ１　Ｃｈｅｍｉｃａｌｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆ１２ＣｒＮｉ２ｐｏｗｄｅｒ（ｍａｓｓｆｒａｃｔｉｏｎ）

ｅｌｅｍｅｎｔ Ｆｅ Ｎｉ Ｃｒ Ｍｎ Ｓｉ Ｃ Ｏ

ｃｏｎｔｅｎｔｂａｌａｎｃｅ ０．０１６ ０．００９９ ０．００５６ ０．００３３ ０．００１２０．００００８

Ｆｉｇ１　ＳＥＭｉｍａｇｅｏｆ１２ＣｒＮｉ２ｐｏｗｄｅｒ

试验中选用４０００Ｗ光纤激光器、以及同轴送粉装
置构成的ＬＭＤ试验系统，如图２所示。制备过程的工
　　

Ｆｉｇ２　ＴｅｓｔｉｎｇｓｙｓｔｅｍｏｆＬＭＤ

Ｔａｂｌｅ２　ＰｒｏｃｅｓｓｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＬＭＤ

ｌａｓｅｒ
ｐｏｗｅｒ

ｓｐｏｔ
ｄｉａｍｅｔｅｒ

ｓｃａｎｎｉｎｇ
ｓｐｅｅｄ

ｐｏｗｅｒ
ｆｅｅｄｉｎｇｒａｔｅ

ｏｖｅｒｌａｐ
ｒａｔｅ

ｌａｙｅｒ
ｈｅｉｇｈｔ

２２００Ｗ ３ｍｍ １０ｍｍ／ｓ １１ｇ／ｓ ５０％ ０．５ｍｍ

Ｆｉｇ３　ＣｏｍｐｏｎｅｎｔｓｏｆＬＭＤ
ａ—ａｐｐｅａｒａｎｃｅｍｏｒｐｈｏｌｏｇｉｅｓ　ｂ—ｎｏｎｄｅｓｔｒｕｃｔｉｖｅｔｅｓｔｉｎｇｆａｃｅ

２９６
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艺参量如表２所示，试验中使用稀有气体氩气作为保
护气体。试验结束待试样冷却至室温后对试样进行表

面无损检测确保其表面无裂纹，如图３所示。为了避
免打印过程中不同试样之间产生影响，每个试样选用

一个独立的基板，打印完成后疲劳试样取样示意图如

图４所示。

Ｆｉｇ４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓａｍｐｌｉｎｇ
ａ—ＣＣＴ　ｂ—ＣＴＳ

１．２　疲劳裂纹扩展试验
试验中选用的 ＣＣＴ、ＣＴＳ试样尺寸如图 ５所示。

采用 ＩＮＳＴＲＯＮ８８０１试验机对试样施加应力比 Ｒ＝
０．１、频率ｆ＝４５Ｈｚ的正弦波循环载荷。ＣＣＴ试样中载
荷最大值Ｆ＝１５ｋＮ；ＣＴＳ试样分两步加载，其中每步载
荷最大值分别为 Ｆ１＝１．８ｋＮ，Ｆ２＝３．８ｋＮ。试验过程
中，使用采样摄像头对疲劳裂纹的扩展过程进行记录。

每当裂纹向前扩展０．５ｍｍ时记录一次疲劳循环次数
和裂纹形态，最终得到试样疲劳裂纹扩展的 ａＮ曲线
（其中ａ为裂纹长度，Ｎ为载荷循环次数）。

Ｆｉｇ５　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌｓｏｆｓａｍｐｌｅｓ

ａ—ＣＣＴ　ｂ—ＣＴＳ

２　疲劳裂纹扩展数值模拟

２．１　有限元模型

材料弹性模量 Ｅ＝２１０ＧＰａ，泊松比 μ＝０．３［１９］。
由于试样厚度均远小于试样的长度和宽度且施加的载

荷和约束在厚度方向上没有变化，扩展试验时在表面

上测量裂纹扩展长度，因此把模型简化为２维平面应
力问题来处理。利用有限元软件 ＡＢＡＱＵＳ，根据几何
模型建立如图６所示的有限元模型。选用４个节点单
元 ＣＰＳ４Ｒ进行网格划分，裂纹扩展区的网格大小为
０．２０ｍｍ×０．２０ｍｍ，网格敏感性会在后续讨论。ＣＣＴ
模型共有７１６０个节点和７０７２个单元；ＣＴＳ模型共有
１２１６６个节点和１１９７２个单元。

Ｆｉｇ６　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｓｏｆｓａｍｐｌｅｓ
ａ—ＣＣＴ　ｂ—ＣＴＳ

２．２　载荷及边界条件
根据实际试验的加载情况，模拟时对模型下端施

加固定约束，上端分别施加相应的疲劳载荷，加载示意

图如图７、图８所示。

Ｆｉｇ７　ＬｏａｄｉｎｇｄｉａｇｒａｍｏｆＣＣＴ

Ｆｉｇ８　ＬｏａｄｉｎｇｄｉａｇｒａｍｏｆＣＴＳ

２．３　直接循环疲劳分析
直接循环分析可以较好地模拟材料在循环载荷作

用下的过程。进行疲劳数值模拟时一般先计算开始部

分载荷的响应，再根据经验公式计算后续载荷作用下

的响应。
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结合ＸＦＥＭ进行疲劳分析，当满足裂纹扩展条件
时，程序会自动迭代计算裂纹前缘单元失效所需要最

小的循环次数 ΔＮ，此时该单元发生断裂。随着裂纹
的扩展，裂纹速率满足Ｐａｒｉｓ公式：

ｄａ
ｄＮ＝ｃ３（ΔＧ）

ｃ４ （１）

　　而通过试验可以得到基于应力强度因子幅值的
Ｐａｒｉｓ公式：

ｄａ
ｄＮ＝Ｃ（ΔＫ）

ｍ （２）

式中，ｄａ／ｄＮ为单次加载时的裂纹增长；ａ为裂纹长
度；Ｎ为载荷循环次数；Ｃ，ｍ，ｃ３和 ｃ４为 Ｐａｒｉｓ模型参
量；ΔＫ为应力强度因子幅值；ΔＧ为能量释放率幅值。

（１）式和（２）式之间的换算关系，详见参考文献
［２０］。

３　结果分析与讨论

３．１　疲劳参量获取
针对ＣＣＴ试样试验所记录的裂纹扩展数据，采用

自编译的ＭＡＴＬＡＢ程序实现７点递增多项式方法求
得了试验中的裂纹扩展速率，图９所示为拟合得到材
料的Ｐａｒｉｓ公式。

Ｆｉｇ９　ＦｉｔｔｉｎｇｃｕｒｖｅｏｆＰａｒｉｓｆｏｒｍｕｌａ

此时Ｐａｒｉｓ公式为：
ｄａ
ｄＮ＝１０

－１３．２３×（ΔＫ）３．１６ （３）

　　即参量 Ｃ＝１０－１３．２３，ｍ＝３．１６。换算得到 ｃ３＝
１．５３×１０－５，ｃ４＝１．５８，于是基于能量释放率形式的
Ｐａｒｉｓ公式为：

ｄａ
ｄＮ＝１．５３×１０

－５×（ΔＧ）１．５８ （４）

３．２　网格敏感性分析
为了探究网格大小对模拟中裂纹扩展速率的影

响，采用４种网格大小分别对ＣＣＴ和ＣＴＳ试样进行模
拟分析探索，结果分别如图１０、图１１所示。由图中结

果可以看出，网格尺寸大小会影响裂纹扩展速率，是由

于扩展有限元法计算裂纹扩展时每次会扩展一个一个

的网格。根据试验结果和模拟结果对比，得到网格大

小为０．２０ｍｍ×０．２０ｍｍ为最优，因此后续分析均基于
此网格大小进行计算。

Ｆｉｇ１０　ＲｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｓｈｓｉｚｅｓａｎｄｃｙｃｌｅｓｏｆＣＣＴ

Ｆｉｇ１１　ＲｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｓｈｓｉｚｅｓａｎｄｃｙｃｌｅｓｏｆＣＴＳ

３．３　疲劳裂纹扩展路径分析
ＣＣＴ试样的试验和有限元得到的裂纹扩展路径均

沿着水平方向，如图１２所示。根据 Ｇｒｉｆｆｉｔｈ准则［２１］，

此时为Ⅰ型裂纹，裂纹沿着垂直于力的方向扩展。

Ｆｉｇ１２　ＣｒａｃｋｇｒｏｗｔｈｐａｔｈｏｆＣＣＴ
ａ—ＸＦＥＭｒｅｓｕｌｔｓ　ｂ—ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

图１３为ＣＴＳ试样疲劳裂纹扩展路径的试验结果
与有限元模拟结果。根据 ＨＵＳＳＡＩＮ提出的最大能量
释放率准则（ｍａｘｉｍｕｍ ｅｎｅｒｇｙｒｅｌｅａｓｅｒａｔｅｃｒｉｔｅｒｉｏｎ，
ＭＥＲＲＣ）［２２］，裂纹扩展方向为裂纹尖端附近区域的最
大能量释放率的方向。由于 ＣＴＳ试样的几何结构和
加载条件都是非对称的，所以在疲劳载荷的作用下为

ⅠⅡ复合型裂纹，裂纹在扩展过程中会发生偏转。图
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Ｆｉｇ１３　ＣｒａｃｋｇｒｏｗｔｈｐａｔｈｏｆＣＴＳ
ａ—ｓｔｅｐ１ＸＦＥＭｒｅｓｕｌｔｓ　ｂ—ｓｔｅｐ１ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ　ｃ—ｓｔｅｐ２ＸＦＥＭ
ｒｅｓｕｌｔｓ　ｄ—ｓｔｅｐ２ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

１４为有限元法和试验方法得到的裂纹扩展路径示意
图。通过计算可以得到两个加载步下偏转角的误差分

别为１６．５４％和１３．４５％，如表３所示。计算的误差为
有限元结果和试验结果的差值与试验结果的比值，由

于ｓｔｅｐ１加载下的偏转角α１较小，所以导致在误差计
算时出现较大误差的情况。

Ｆｉｇ１４　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｆａｔｉｇｕｅｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈｐａｔｈｏｆＣＴＳ

Ｔａｂｌｅ３　Ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｆｆａｔｉｇｕｅｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈ

ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅ ｓｐｅｃｉｍｅｎ１ ｓｐｅｃｉｍｅｎ２ ＸＦＥＭ ｅｒｒｏｒ／％

α１（ｓｔｅｐ１）／（°） ２．２２ １．７１ １．６４ １６．５４

α２（ｓｔｅｐ２）／（°） ３９．６６ ４７．１１ ３７．５５ １３．４５

３．４　疲劳寿命分析
图１５、图１６分别为 ＣＣＴ、ＣＴＳ试样疲劳裂纹扩展

的ａＮ曲线。其中“ｓｐｅｃｉｍｅｎ编号”分别对应不同编
号的试验件，“ｌｅｆｔ，ｒｉｇｈｔ”分别为１＃、２＃试验件左、右两
侧的数据；ＸＦＥＭＣＣＴ和 ＸＦＥＭＣＴＳ为扩展有限元方
法计算的疲劳裂纹扩展数据，采用的是最优网格尺寸

０．２０ｍｍ×０．２０ｍｍ分析得到的结果。由图中结果可
以得出，随着裂纹长度的不断增加，能量释放率幅值

ΔＧ不断增加，从而导致裂纹扩展速率呈现增加的
趋势。

疲劳寿命的试验结果和有限元模拟结果误差分析

如表４、表５所示。由于 ＣＣＴ试验中的裂纹为Ⅰ型裂

　　

Ｆｉｇ１５　ＣｒａｃｋｇｒｏｗｔｈａＮｃｕｒｖｅｏｆＣＣＴ

Ｆｉｇ１６　ＣｒａｃｋｇｒｏｗｔｈａＮｃｕｒｖｅｏｆＣＴＳ

Ｔａｂｌｅ４　ＦａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｏｆＣＣＴ

ｔｙｐｅ ｓｐｅｃｉｍｅｎ１ ｓｐｅｃｉｍｅｎ２ ＸＦＥＭＣＣＴ ｅｒｒｏｒ／％

ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅ ４６１９４６ ４９４７７４ ４８０４５４ ０．４４

Ｔａｂｌｅ５　ＦａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｏｆＣＴＳ

ｔｙｐｅ ｓｐｅｃｉｍｅｎ３ ｓｐｅｃｉｍｅｎ４ ＸＦＥＭＣＴＳ ｅｒｒｏｒ／％

ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅ（ｓｔｅｐ１） ３１８２４３ ３４８６８５ ３２４９０９ ２．５７

ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅ（ｓｔｅｐ２） ４６１７６２ ４７７８００ ４５６９９９ ２．７２

纹，裂纹始终沿着水平方向扩展，所以裂纹扩展较为稳

定误差也较小；而ＣＴＳ试样在疲劳载荷作用下为ⅠⅡ
复合型裂纹，裂纹扩展相较Ⅰ型裂纹稳定性变差，所以
模拟的误差会稍大。上述误差分析结果表明，本文中

预测的疲劳寿命与试验值具有很好的一致性。

４　结　论

采用扩展有限元法和直接循环分析相结合的方

法，分析了激光熔化沉积高性能合金钢１２ＣｒＮｉ２典型
件疲劳裂纹的扩展行为。

（１）对带有中心裂纹的 ＣＣＴ试样进行了疲劳试
验，通过自编程的７点递增多项式法以及相应的换算，
得到了高合金钢材料基于能量释放率 Ｇ的 Ｐａｒｉｓ公式
参量ｃ３＝１．５３×１０

－５，ｃ４＝１．５８。
（２）对ＣＣＴ和ＣＴＳ试样的疲劳裂纹扩展行为进行

了预测。ＣＣＴ试样疲劳裂纹扩展行为预测结果和试验
结果具有很好的一致性，疲劳寿命的误差约为０．４４％；
ＣＴＳ试样的裂纹扩展路径和疲劳寿命均与试验结果吻

５９６
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合良好，其中路径偏转角的误差在１６．５４％以内，疲劳
寿命的误差在２．７２％以内，表明该方法可以准确预测
ＬＭＤ高性能合金钢构件的疲劳裂纹扩展行为，具有一
定的工程意义。
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