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摘要　 基于德国机械工程研究委员会编制的 ＦＫＭ 方法，根据已有的试验数据结合有限元仿真计算得到增材制造

ＴＡ１５钛合金材料的相关参数，对增材制造 ＴＡ１５钛合金角盒结构和机加工 ＴＡ１５钛合金角盒结构进行疲劳寿命计算，并
对增材制造钛合金角盒结构的疲劳寿命计算结果进行数值分析和试验验证。 结果表明，基于 ＦＫＭ方法计算得到的增材

制造钛合金角盒结构的疲劳寿命与数值计算结果相比，对数误差在 ５％以内，与试验寿命相比，对数误差大多在 １０％以

内，基于 ＦＫＭ方法计算得到增材制造钛合金角盒的疲劳寿命高于机加工钛合金角盒结构的疲劳寿命。
关键词　 增材制造　 ＴＡ１５ 钛合金　 ＦＫＭ 方法　 数值计算　 疲劳试验　 疲劳寿命

中图分类号　 Ｖ２１４􀆰 ９
Ａｂｓｔｒａｃｔ　 Ｂａｓｅｄ ｏｎ ＦＫＭ ｍｅｔｈｏｄ ｐｒｅｐａｒｅｄ ｂｙ ｔｈｅ Ｇｅｍａｎ Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｃｏｍｍｉｔｔｅｅ， ｔｈｅ ｃｏｎｓｔａｎｔｓ ｏｆ ＴＡ１５

ｔｉｔａｎｉｕｍ ａｌｌｏｙ ｂｙ ａｄｄｉｔｉｖｅ ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ ｗｅｒｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ ｔｈｅ ｅｘｉｓｔｉｎｇ ｔｅｓｔ ｄａｔａ ａｎｄ ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ，ａｎｄ ｔｈｅ ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｆｅ ｏｆ ａｄｄｉｔｉｖｅ ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ ａｎｄ ｍａｃｈｉｎｉｎｇ ＴＡ１５ ｔｉｔａｎｉｕｍ ａｌｌｏｙ ａｎｇｌｅ ｓｕｐｐｏｒｔ ｗｅｒｅ ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ． Ｔｈｅ
ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｆｅ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ＴＡ１５ ｔｉｔａｎｉｕｍ ａｌｌｏｙ ａｎｇｌｅ ｓｕｐｐｏｒｔ ｂｙ ａｄｄｉｔｉｖｅ ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ ｗｅｒｅ ｖｅｒｉｆｉｅｄ ｂｙ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ
ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ａｎｄ ｔｅｓｔｓ． Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｌｏｇａｒｉｔｈｍ ｅｒｒｏｒ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｆｅ ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ｂｙ ＦＫＭ ｍｅｔｈｏｄ ａｎｄ ｔｈｅ
ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔ ｉｓ ｗｉｔｈｉｎ ５％， ａｎｄ ｔｈｅ ｌｏｇａｒｉｔｈｍ ｅｒｒｏｒ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｆｅ ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ｂｙ ＦＫＭ ｍｅｔｈｏｄ ａｎｄ ｔｈｅ ｔｅｓｔ
ｌｉｆｅ ｉｓ ｗｉｔｈｉｎ １０％． Ｔｈｅ ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｆｅ ｏｆ ａｄｄｉｔｉｖｅ ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ ｔｉｔａｎｉｕｍ ａｌｌｏｙ ａｎｇｌｅ ｓｕｐｐｏｒｔ ｉｓ ｈｉｇｈｅｒ ｔｈａｎ ｔｈａｔ ｏｆ ｍａｃｈｉｎｉｎｇ ｔｉｔａｎｉｕｍ
ａｌｌｏｙ ａｎｇｌｅ ｓｕｐｐｏｒｔ ｂａｓｅｄ ｏｎ ＦＫＭ ｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ　 Ａｄｄｉｔｉｖｅ ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ； ＴＡ１５ ｔｉｔａｎｉｕｍ ａｌｌｏｙ； ＦＫＭ ｍｅｔｈｏｄ； Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ； Ｆａｔｉｇｕｅ ｔｅｓｔ；
Ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｆｅ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ ａｕｔｈｏｒ： ＪＩＮ ＨａｉＢｏ， Ｅ⁃ｍａｉｌ： ｊｉｎｈｂ＠ ｎｕａａ． ｅｄｕ． ｃｎ， Ｔｅｌ ／ Ｆａｘ：＋８６⁃２５⁃８４８９１４４５
Ｔｈｅ ｐｒｏｊｅｃｔ ｓｕｐｐｏｒｔｅｄ ｂｙ ｔｈｅ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ ｏｆ Ｃｈｉｎａ （Ｎｏ． ２０１８０９５２００７）．
Ｍａｎｕｓｃｒｉｐｔ ｒｅｃｅｉｖｅｄ ２０２２０９１４， ｉｎ ｒｅｖｉｓｅｄ ｆｏｒｍ ２０２２１０２６．

０　 引言

　 　 钛合金具有比强度高、耐腐蚀性好、耐高温性能优

等优点，因此广泛应用于航空航天，船舶制造，生物医

学等领域［１⁃３］。 增材制造（Ａｄｄｉｔｉｖｅ Ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ，ＡＭ）
作为一种新型加工制造方法，通过材料堆积实现零部

件的快速成型，可以满足复杂零件结构的制造需

求［４］，与传统去除原料、切削制造的加工方式相比，具
有资源利用率高、柔性化强等优势，被认为是对未来发

展有重大影响的前沿技术［５］。 随着增材制造技术的

不断发展，基于该技术下的现代飞机修理方法也得到

广泛重视。 相比于传统飞机结构修理方法，增材制造

技术材料准备周期短，加工方法柔性化高，可以显著提

高飞机结构的修理效率，降低修理成本。
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疲劳失效破坏作为航空航天、机械制造、船舶工业

等领域中一种常见的失效形式［６］，常发生于结构件的

应力集中区域，如螺栓孔、键槽、焊接接头等材料属性

变化部位。 对于增材制造钛合金结构，内部缺陷被认

为是 限 制 其 疲 劳 性 能 提 高 的 一 个 重 要 因 素［７］。
ＡＢＢＯＴＴ Ｄ Ｈ等［８］开展了大型复杂结构钛合金零部件

的激光增材制造技术的研究，制备出飞机机翼次承力

结构件，构件的各项性能均达到了飞机的设计要求，但
由于未能解决增材制造钛合金结构件成型过程中热应

力及内部质量问题，构件的疲劳性能未达到锻件水平。
ＢＩＳＷＡＬ Ｒ等［９］研究了内部气孔对电弧增材制造钛合

金结构的影响，试验结果表明，含气孔试样疲劳寿命明

显降低。 ＳＡＮＡＥＩ Ｎ等［１０］研究了表面粗糙度对增材制

造钛合金结构疲劳性能的影响，结果表明，相较于内部

缺陷，表面粗糙度对疲劳寿命影响更大。 ＢＲＡＮＤＬ Ｅ
等［１１］研究了不同增材制造工艺成型钛合金零件的疲劳

强 度， 研 究 表 明 激 光 直 接 制 造 （ Ｌａｓｅｒ Ｄｉｒｅｃｔ
Ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｅ，ＬＤＭ）和钨极气体保护焊 （Ｇａｓ Ｔａｎｇｓｔｅｎ
Ａｒｃ Ｗｅｌｄｉｎｇ，ＧＴＡＷ）工艺成型的钛合金零件的疲劳强

度都高于锻造零件性能，且 ＧＴＡＷ 相较于 ＬＤＭ 具有

更高的疲劳强度。 杨光等［１２］研究了内部缺陷对增材

制造 ＴＡ１５钛合金疲劳性能的影响，发现人工预制缺陷

试样疲劳寿命远低于无缺陷试样疲劳寿命的事实。 贺

瑞军等［１３］研究了激光熔化沉积 Ｔｉ６Ａｌ２ＺｒＭｏＶ合金在高

周疲劳失效中的变形行为，指出其疲劳裂纹萌生和扩展

中的变形行为都与其位错运动和滑移行为密切相关。
ＱＩＡＮ Ｇ Ａ等［１４］研究了不同打印方向对增材制造钛合

金疲劳性能的影响，发现水平打印试样的疲劳性能优

于垂直打印试样。 王华明等［１５］研究了激光熔化沉积

快速成型 ＴＡ１５钛合金的疲劳性能，结果表明在 ５００ ℃
高温下，增材制造钛合金结构的寿命是锻造 ＴＡ１５ 钛

合金的 ２倍多。
常用的结构疲劳寿命计算方法有名义应力法、局

部应力应变法、场强法、ＦＫＭ 方法等［１６］。 名义应力法

没有考虑结构形状、加载方式、材料塑性等对疲劳性能

产生影响的因素；局部应力应变法只考虑了局部尖端

应力应变对结构的影响，没有考虑损伤区域内的应力

变化对寿命的影响；场强法需要循环应力⁃应变曲线

等，分析计算十分复杂［１７］。 通过对比研究常用的疲劳

性能评估方法，认为 ＦＫＭ方法考虑了大多数对构件疲

劳强度产生影响的因素，可以系统、简便地计算结构的

疲劳寿命，本文将基于 ＦＫＭ方法对增材制造钛合金结

构的疲劳性能进行分析研究。

１　 ＴＡ１５ 钛合金材料力学性能比较

　 　 增材制造过程中，由于工艺参数、成型环境、成型

材料、扫描路径等因素［１８］的变化，都可能使得成型结

构内部产生气孔、熔合不良、组织不均匀等缺陷［１９⁃２０］，
从而对结构的疲劳性能产生影响。 传统的机加工过程

中，也会存在夹杂物、气孔等影响结构疲劳性能的因

素。 本文研究的增材制造 ＴＡ１５ 钛合金结构采用激光

选区熔化工艺制造，其显微组织为层片状 α 相组织，
如图 １所示。

图 １　 增材制造 ＴＡ１５合金退火后显微组织

Ｆｉｇ． １　 Ｍｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ＴＡ１５ ａｌｌｏｙ ｂｙ ＡＭ

通过试验，可以发现采用激光选区熔化增材制造

钛合金板件的基本力学性能与传统机加钛合金结构的

性能基本相当，结果如表 １ 所示，两者的抗拉强度、屈
服强度和剪切强度相差较小，均处于较高的水平，在材

料疲劳寿命方面，增材制造钛合金结构则表现出更好

的性能。

表 １　 增材制造与机加工 ＴＡ１５ 材料力学性能对比

Ｔａｂ． １　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｂｅｔｗｅｅｎ ＡＭ ａｎｄ
ｍａｃｈｉｎｅｄ ＴＡ１５ ｍａｔｅｒｉａｌｓ

参数
Ｐａｒａｍｅｔｅｒ

增材制造
ＡＭ

机加工
Ｍａｃｈｉｎｉｎｇ

抗拉强度
Ｔｅｎｓｉｌｅ ｓｔｒｅｎｇｔｈ Ｒｂ ／ ＭＰａ

１ ０４６ １ ０３０

屈服强度
Ｙｉｅｌｄ ｓｔｒｅｎｇｔｈ Ｒｓ ／ ＭＰａ

９８０ ９３０

弹性模量
Ｅｌａｓｔｉｃ ｍｏｄｕｌｕｓ Ｅ ／ ＧＰａ １１８ １１６

泊松比
Ｐｏｉｓｓｏｎ′ｓ ｒａｔｉｏ μ ０􀆰 ３９ ０􀆰 ３９

剪切强度
Ｓｈｅａｒ ｓｔｒｅｎｇｔｈ τ ／ ＭＰａ ７３２ ７７５

条件疲劳极限
Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｅｄ ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｍｉｔ ＲＷ ／ ＭＰａ

６３０ ５９５

２　 ＦＫＭ 疲劳分析方法

　 　 ＦＫＭ方法［２１］是由德国机械工程研究委员会编制

的一种强度分析方法，常用于评估钢材、铝材等金属结

构的静强度和疲劳强度。 该方法综合考虑了构件材

料、构件尺寸、几何形状、表面粗糙度及载荷加载情况

等影响因素，提出疲劳极限修正因子 ＫＷＫ， 计算方法

如式（１）所示，通过该因子修正材料的疲劳极限得到

结构的疲劳极限，从而构造新的疲劳寿命曲线，估算结
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构的疲劳寿命。 典型缺口件的 Ｓ⁃Ｎ 曲线修正过程如图

２所示。

ＫＷＫ ＝ （Ｋ ｆ ＋
１
ＫＲσ

－ １） １
ＫＶＫＳＫＮＬ

（１）

式中， Ｋ ｆ 为构件的疲劳缺口系数； ＫＲσ 为构件对表面

粗糙度的影响； ＫＶ 为表面强化系数，表示表面强化工

艺对构件疲劳寿命的影响； ＫＳ 表示表面涂层对构件的

影响； ＫＮＬ 表示材料的非线性效应对构件的影响。

图 ２　 缺口件 Ｓ⁃Ｎ 曲线修正过程

Ｆｉｇ． ２　 Ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ Ｓ⁃Ｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｎｏｔｃｈｅｄ ｐａｒｔｓ

计算结构的疲劳极限修正因子时，疲劳缺口系数

Ｋ ｆ 是重要的过程变量，在 ＦＫＭ方法中， Ｋ ｆ 是应力集中

系数 ＫＴ 和缺口敏感度 ｎσ 的比值，计算如式（２）所示，
ｎσ 是与应力梯度相关的函数，在应力梯度为 ０􀆰 １ ～
１ ｍｍ－１ 范围内， ｎσ 的计算模型如下：

Ｋ ｆ ＝
ＫＴ
ｎσ

（２）

ｎσ ＝ １ ＋ Ｇσ·ｍｍ × １０
－［ａＧ＋（

Ｒｍ
ｂＧ·ＭＰａ

）］
（３）

式中， Ｇσ 为计算部位的应力梯度； ａＧ、ｂＧ 为与材料相

关的参数；在本文计算过程中， Ｒｍ为材料的抗拉强度，
基于此，本文对式（３）进行简化，定义

ω ＝－ ［ａＧ ＋ （
Ｒｍ

ｂＧ·ＭＰａ
）］ （４）

则 ｎσ 的计算模型简化为

ｎσ ＝ １ ＋ Ｇσ × １０ω （５）
　 　 借助有限元仿真计算应力严重区域内的应力分

布，通过式（６）可以计算得到危险位置的应力梯度。

Ｇσ ＝ １
Δｓ
（１ －

Ｒ１，Δｓ
Ｒ１
） （６）

式中， Ｒ１ 为危险点的应力； Δｓ 为两计算点位置的距

离，对于本文研究的钛合金角盒结构， Δｓ 取值为

１ ｍｍ，取值方向与加载方向垂直； Ｒ１，Δｓ 为距离危险点

Δｓ 距离处的应力。
由于对增材制造结构的疲劳性能研究得相对较

少，可参考的数据比较缺 乏，本 文 根 据 ＮＥＵＢＥＲ
Ｈ［２２］５４４⁃５５０ 提出的公式［式（７）］，首先计算出标准试验

件疲劳缺口系数 Ｋ ｆ，然后根据式（２），反推出式（５）中
的材料性能参数 ω 。

Ｋ ｆ ＝ １ ＋
ＫＴ － １

１ ＋ ａ ／ ρ
（７）

式中， ＫＴ 为应力集中系数； ａ 为与材料的抗拉强度相

关的参数，通过查 ＮＥＵＢＥＲ Ｈ 曲线［２２］５４４⁃５５０ 得到； ρ 为

缺口根部半径。
按照上述方法计算得到 ＴＡ１５ 钛合金的参数 ω，

计算过程中的相关参数及结果如表 ２所示。

表 ２　 增材制造与机加工 ＴＡ１５ 钛合金材料参数

Ｔａｂ． ２　 Ｍａｔｅｒｉａｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ＴＡ１５ ｔｉｔａｎｉｕｍ ａｌｌｏｙ ｂｙ
ＡＭ ａｎｄ ｍａｃｈｉｎｉｎｇ

参数
Ｐａｒａｍｅｔｅｒ

增材制造
ＡＭ

机加工
Ｍａｃｈｉｎｉｎｇ

抗拉强度
Ｔｅｎｓｉｌｅ ｓｔｒｅｎｇｔｈ Ｒｍ ／ ＭＰａ

１ ０４６ １ ０３０

Ｎｅｕｂｅｒ参数

Ｎｅｕｂｅｒ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ａ
０􀆰 １９５ ０􀆰 １９７

缺口半径
Ｎｏｔｃｈ ｒａｄｉｕｓ ρ ／ ｍｍ １􀆰 ５ １􀆰 ５

应力集中系数
Ｓｔｒｅｓｓ ｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎ ｆａｃｔｏｒ ＫＴ

２􀆰 ５ ２􀆰 ５

疲劳缺口系数
Ｎｏｔｃｈ ｆａｃｔｏｒ Ｋｆ

２􀆰 ２９４ ２􀆰 ２９２

缺口敏感度
Ｎｏｔｃｈ ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙ ｎσ

１􀆰 ０９０ １􀆰 ０９１

应力梯度
Ｓｔｒｅｓｓ ｇｒａｄｉｅｎｔ Ｇσ

１􀆰 ４３６ １􀆰 ４３６

ω －１􀆰 ０８５ －１􀆰 ０８０

通过已有的疲劳试验数据，得到了应力比Ｒ＝ ０􀆰 ０６
条件下的 ＴＡ１５ 钛合金材料的 Ｓ⁃Ｎ 曲线，因此不再对

结构进行平均应力修正。 简化 ＦＫＭ 方法中对于非对

称常幅载荷作用下结构件疲劳极限应力幅值的计算过

程，得到

ＳＡＫ，ｚｄ ＝ ＫＥσ
ＲＷ
ＫＷＫ

（８）

式中， ＫＥσ 为残余应力系数，本文不考虑残余应力的影

响，取值 １； ＲＷ 为应力比 Ｒ ＝ ０􀆰 ０６ 条件下的材料的疲

劳极限。
通常，一条完整的 Ｓ⁃Ｎ 曲线可分为三段，即低周疲

劳区、高周疲劳区和亚疲劳区。 在高周疲劳区，Ｓ⁃Ｎ 曲

线在对数坐标系上近似是一条直线。 ＦＫＭ 方法中假

设，对于非焊接结构件，在用对数函数表示构件的应力

幅值 Ｓａ 与疲劳寿命 Ｎ 的关系时，定义寿命 Ｎ ＝ １０４ 到
寿命 Ｎ ＝ １０６ 之间为一条斜率 ｋ ＝ ５ 的斜线段，其计算

方程如式（９）所示，结合上文计算得到的结构的疲劳

极限应力幅值 ＳＡＫ，ｚｄ，得到 Ａ 点坐标，将 Ａ 点坐标代入

式（９）计算得到式中的截距 ｂ， 构造出结构的危险位

置在高周疲劳区的疲劳寿命曲线，如图 ３所示。



　 第 ４６卷第 ４期 高　 焱等： 基于 ＦＫＭ的增材制造钛合金结构疲劳寿命分析方法研究 ９８７　　 　

ｌｇ Ｓａ ＝ － ０􀆰 ２ｌｇ Ｎ ＋ ｂ （９）

图 ３　 ＦＫＭ方法中构件的 Ｓａ ⁃Ｎ 曲线

Ｆｉｇ． ３　 Ｓａ ⁃Ｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ ｉｎ ＦＫＭ ｍｅｔｈｏｄ

　 　 基于上文所述的疲劳寿命计算方法，通过有限元

计算得到结构的应力集中系数 ＫＴ、应力梯度 Ｇσ，结合

上文推导得到的钛合金材料参数 ω， 计算得到构件的

缺口敏感度 ｎσ， 进而可以得到构件的疲劳缺口系数

Ｋ ｆ，同时考虑结构粗糙度系数 ＫＲσ 的影响，得到结构的

疲劳极限修正因子 ＫＷＫ， 修正材料的疲劳极限 ＲＷ 得

到结构件的疲劳极限应力幅值 ＳＡＫ，ｚｄ，构造图 ３所示的

曲线，结合有限元计算得到构件的工作应力，根据式

（１０）计算得到构件的工作应力幅值 Ｓａ，代入式（９）可
以计算得到构件的疲劳寿命：

Ｓａ ＝
Ｒｍａｘ － Ｒｍｉｎ

２
（１０）

式中， Ｒｍａｘ 为循环载荷作用下结构的最大应力； Ｒｍｉｎ为
循环载荷作用下结构的最小应力。

３　 基于 ＦＫＭ 方法的角盒结构疲劳寿命计算

　 　 角盒结构是飞机结构修理中广泛用到的一种加强

结构，该结构通过机械连接方式对原结构进行结构补

强。 由于机械连接会产生比较严重的应力集中，所以

角盒自身的疲劳性能及被修理件由于开孔引起的强度

削弱，都会对被修理结构的疲劳性能产生重要影响。
本文研究的连接角盒采用 ＴＡ１５ 钛合金增材制

造，两端底板用于模拟被修理结构，采用普通的 ７Ａ０４
铝合金制造，角盒结构的外形如图 ４ 所示。 角盒和底

板通过 １８颗螺栓连接装配组成，缘条连接布置了 ２ 排

共 １２颗平行排列的螺栓，腹板连接布置了 ６颗交错排

列的螺栓。
本文首先用 ＭＳＣ． Ｐａｔｒａｎ 软件建立了角盒结构的

有限元模型，模型采用六面体单元建模，螺栓与角盒、
底板之间用接触模型定义边界条件，通过 Ｎａｓｔｒａｎ软件

进行计算分析，得到角盒结构的应力云图，如图 ５ ～图
７所示。 通过应力分析可以发现，钛合金角盒的最大

应力发生在角盒中间部位连接孔的孔边，应力最大分

别为 ８２６、８２９ ＭＰａ。 铝合金底板的最大应力发生在底

板两端的螺栓孔孔边，最大应力为 ４０１ ＭＰａ。 上述应

　 　 　

图 ４　 结构几何外形

Ｆｉｇ． ４　 Ｇｅｏｍｅｔｒｉｏ ｓｈａｐｅ ｏｆ ｔｈｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图 ５　 增材制造钛合金角盒应力云图

Ｆｉｇ． ５　 Ｓｔｒｅｓｓ ｎｅｐｈｏｇｒａｍ ｏｆ ｔｉｔａｎｉｕｍ ａｌｌｏｙ ａｎｇｌｅ ｓｕｐｐｏｒｔ ｂｙ ＡＭ

图 ６　 机加工钛合金角盒应力云图

Ｆｉｇ． ６　 Ｓｔｒｅｓｓ ｎｅｐｈｏｇｒａｍ ｏｆ ｍａｃｈｉｎｉｎｇ ｔｉｔａｎｉｕｍ ａｌｌｏｙ ａｎｇｌｅ ｓｕｐｐｏｒｔ

图 ７　 铝合金底板应力云图

Ｆｉｇ． ７　 Ｓｔｒｅｓｓ ｎｅｐｈｏｇｒａｍ ｏｆ ａｌｕｍｉｎｕｍ ａｌｌｏｙ ｐｌａｔｅ
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力集中严重部位最容易产生疲劳裂纹，发生疲劳破坏。
通过有限元计算得到角盒结构的应力分布后，根据上

文介绍的计算方法，预测钛合金角盒结构的疲劳寿命，
计算过程中用到的具体参数如表 ３所示。

对比表 ３计算得到的结构件寿命可以发现，基于

ＦＫＭ方法计算得到的增材制造钛合金角盒的疲劳寿

命高于机加工钛合金角盒的疲劳寿命；钛合金角盒疲

劳寿命最小的位置在 ３⁃３＃孔边，铝合金底板疲劳寿命

最小的位置在 ６⁃３＃孔边，这些位置都是应力集中严重

的部位。

表 ３　 ＦＫＭ 计算过程中的相关参数

Ｔａｂ． ３　 Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ＦＫＭ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

参数
Ｐａｒａｍｅｔｅｒ

增材制造角盒
Ａｎｇｌｅ ｓｕｐｐｏｒｔ ｂｙ ＡＭ

机加角盒
Ｍａｃｈｉｎｉｎｇ ａｎｇｌｅ ｓｕｐｐｏｒｔ

铝合金底板
Ａｌｕｍｉｎｕｍ ａｌｌｏｙ ｂａｓｅ ｐｌａｔｅ

３⁃２＃ ３⁃３＃ ４⁃２＃ ３⁃２＃ ３⁃３＃ ４⁃２＃ １⁃１＃ ６⁃１＃ ６⁃３＃

最大应力
Ｍａｘｉｍｕｍ ｓｔｒｅｓｓ Ｒｍａｘ ／ ＭＰａ

７８９ ８２６ ８１６ ７８９ ８２９ ８１６ ３８８ ３８７ ４０１

工作应力幅
Ｓｔｒｅｓｓ ａｍｐｌｉｔｕｄｅ Ｓａ ／ ＭＰａ

３７０􀆰 ８３ ３８８􀆰 ２２ ３８３􀆰 ５２ ３７０􀆰 ８３ ３８９􀆰 ６３ ３８３􀆰 ５２ １８２􀆰 ３６ １８１􀆰 ８９ １８８􀆰 ４７

应力集中系数
Ｓｔｒｅｓｓ ｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎ ｆａｃｔｏｒ ＫＴ

２􀆰 ５５ ２􀆰 ６６ ２􀆰 ６３ ２􀆰 ５５ ２􀆰 ６７ ２􀆰 ６３ ２􀆰 ８７ ２􀆰 ８７ ２􀆰 ９７

应力梯度
Ｓｔｒｅｓｓ ｇｒａｄｉｅｎｔ Ｇσ

０􀆰 ３６６ ０􀆰 ３３６ ０􀆰 ３７３ ０􀆰 ３７２ ０􀆰 ３３８ ０􀆰 ３９３ ０􀆰 ３９９ ０􀆰 ３９５ ０􀆰 ３９２

缺口敏感度
Ｎｏｔｃｈ ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙ ｎσ

１􀆰 ０５０ １􀆰 ０４８ １􀆰 ０５０ １􀆰 ０５１ １􀆰 ０４８ １􀆰 ０５２ １􀆰 １１１ １􀆰 １１０ １􀆰 １１０

疲劳缺口系数
Ｎｏｔｃｈ ｆａｃｔｏｒ Ｋｆ

２􀆰 ４２９ ２􀆰 ５３８ ２􀆰 ５０５ ２􀆰 ４２６ ２􀆰 ５４８ ２􀆰 ５００ ２􀆰 ５８３ ２􀆰 ５８５ ２􀆰 ６７６

粗糙度系数
Ｒｏｕｇｈｎｅｓｓ ｆａｃｔｏｒ ＫＲσ

０􀆰 ８２７ ０􀆰 ８２７ ０􀆰 ７８０

疲劳极限修正因子
Ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｍｉｔ ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ ｆａｃｔｏｒ ＫＷＫ

２􀆰 ６３８ ２􀆰 ７４７ ２􀆰 ７１４ ２􀆰 ６３５ ２􀆰 ７５７ ２􀆰 ７０９ ２􀆰 ８６５ ２􀆰 ８６７ ２􀆰 ９５８

材料疲劳极限
Ｍａｔｅｒｉａｌ ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｍｉｔ ＲＷ ／ ＭＰａ

６３０ ５９５ ２８０

构件疲劳极限应力幅值
Ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｍｉｔ ｓｔｒｅｓｓ ａｍｐｌｉｔｕｄｅ
ｏｆ ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ ＳＡＫ，ｚｄ ／ ＭＰａ

２３８􀆰 ８２ ２２９􀆰 ３４ ２３２􀆰 １３ ２２５􀆰 ８１ ２１５􀆰 ８１ ２１９􀆰 ６４ ９７􀆰 ７３ ９７􀆰 ６６ ９４􀆰 ６６

ｂ ３􀆰 ５７８ ３􀆰 ５６０ ３􀆰 ５６６ ３􀆰 ５３１ ３􀆰 ５３４ ３􀆰 ５４２ ３􀆰 １９０ ３􀆰 １９０ ３􀆰 １７６
寿命 ｌｉｆｅ Ｎ １１０ ６８５ ７１ ５５０ ８１ ４７０ ８３ ９４５ ５２ １２０ ６１ ８００ ４４ １９０ ４４ ７７０ ３１ ９００

４　 基于 ｎＣｏｄｅ 软件的疲劳寿命计算

　 　 为了验证 ＦＫＭ 方法评估增材制造钛合金结构疲

劳性能的有效性，通过疲劳分析软件 ｎＣｏｄｅ 对上述角

盒结构进行了疲劳寿命计算，计算得到的结果如表 ４

所示，钛合金角盒件、铝合金底板 ｎＣｏｄｅ计算结果如图

８、图 ９所示。

表 ４　 ＦＫＭ 计算结果与 ｎＣｏｄｅ 计算结果对比

Ｔａｂ． ４　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ＦＫＭ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ａｎｄ ｎＣｏｄｅ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ

ＦＫＭ ＦＫＭ对数寿命
Ｌｏｇａｒｉｔｈｍｉｃ ｌｉｆｅ ｏｆ ＦＫＭ ｎＣｏｄｅ ｎＣｏｄｅ对数寿命

Ｌｏｇａｒｉｔｈｍｉｃ ｌｉｆｅ ｏｆ ｎＣｏｄｅ
对数误差

Ｌｏｇａｒｉｔｈｍｉｃ ｅｒｒｏｒ ／ ％

钛合金角盒
Ｔｉｔａｎｉｕｍ ａｌｌｏｙ ａｎｇｌｅ ｓｕｐｐｏｒｔ ７１ ５５０ ４􀆰 ８５５ ８７ ２５０ ４􀆰 ９４１ １􀆰 ７４

铝合金底板
Ａｌｕｍｉｎｕｍ ａｌｌｏｙ ｐｌａｔｅ ３１ ９００ ４􀆰 ５０４ ４４ ７４０ ４􀆰 ６５１ ３􀆰 １６

　 　 对比 ＦＫＭ方法计算得到的角盒结构的疲劳寿命

与疲劳分析软件 ｎＣｏｄｅ的计算结果，两者的对数误差

在 ５％以内，基于 ＦＫＭ方法的增材制造钛合金结构疲

劳寿命分析方法具有较高的计算精度。
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图 ８　 钛合金角盒件 ｎＣｏｄｅ计算结果

Ｆｉｇ． ８　 ｎＣｏｄｅ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｔｉｔａｎｉｕｍ ａｌｌｏｙ ａｎｇｌｅ ｓｕｐｐｏｒｔ

图 ９　 铝合金底板 ｎＣｏｄｅ计算结果

Ｆｉｇ． ９　 ｎＣｏｄｅ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ａｌｕｍｉｎｕｍ ａｌｌｏｙ ｐｌａｔｅ

５　 增材制造 ＴＡ１５ 角盒的试验验证

　 　 为了进一步验证上述疲劳分析方法的有效性，本
文制作了 ６件增材制造 ＴＡ１５ 钛合金结构件进行疲劳

试验。 试验最大加载为 ４０ ｋＮ，应力比 Ｒ ＝ ０􀆰 ０６，加载

频率为 １０ Ｈｚ。 试验结果如表 ５所示。
由表 ５可以看出，钛合金结构件的疲劳破坏分为

两种情况：一种是钛合金角盒的断裂，如图 １０所示；另
外一种是铝合金底板的断裂，如图 １１所示。 两种破坏

情况和计算分析的结果基本吻合。

表 ５　 钛合金结构件疲劳寿命

Ｔａｂ． ５　 Ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｆｅ ｏｆ ｔｉｔａｎｉｕｍ ａｌｌｏｙ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

结构件编号
Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ Ｎｏ．

结构件寿命
Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｌｉｆｅ

发生破坏的位置
Ｌｏｃａｔｉｏｎ ｏｆ ｄａｍａｇｅ

ＰＬ⁃１ ６０ ４３０ 铝合金底板
Ａｌｕｍｉｎｕｍ ａｌｌｏｙ ｂａｓｅ ｐｌａｔｅ

ＰＬ⁃２ ３３ ３９０ 钛合金角盒
Ｔｉｔａｎｉｕｍ ａｌｌｏｙ ａｎｇｌｅ ｓｕｐｐｏｒｔ

ＰＬ⁃３ ５４ １７５ 铝合金底板
Ａｌｕｍｉｎｕｍ ａｌｌｏｙ ｂａｓｅ ｐｌａｔｅ

ＰＬ⁃４ ８２ １６０ 钛合金角盒
Ｔｉｔａｎｉｕｍ ａｌｌｏｙ ａｎｇｌｅ ｓｕｐｐｏｒｔ

ＰＬ⁃５ １１７ １２０ 铝合金底板
Ａｌｕｍｉｎｕｍ ａｌｌｏｙ ｂａｓｅ ｐｌａｔｅ

ＰＬ⁃６ ９１ ８２０ 铝合金底板
Ａｌｕｍｉｎｕｍ ａｌｌｏｙ ｂａｓｅ ｐｌａｔｅ

图 １０　 钛合金角盒疲劳断口

Ｆｉｇ． １０　 Ｆａｔｉｇｕｅ ｆｒａｃｔｕｒｅ ｏｆ ｔｉｔａｎｉｕｍ ａｌｌｏｙ ａｎｇｌｅ ｓｕｐｐｏｒｔ

　 　 对比增材制造 ＴＡ１５钛合金角盒的试验寿命与计

算寿命，结果如表 ６所示；对比铝合金底板的试验寿命

与计算寿命，如表 ７ 所示。 预测寿命与试验寿命的对

数误差大多在 １０％以内，计算结果与试验结果吻合

较好。
表 ６　 增材制造钛合金角盒试验寿命与计算寿命对比

Ｔａｂ． ６　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｅｓｔ ｌｉｆｅ ａｎｄ ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ｌｉｆｅ
ｏｆ ｔｉｔａｎｉｕｍ ａｌｌｏｙ ａｎｇｌｅ ｓｕｐｐｏｒｔ ｂｙ ＡＭ

编号
Ｎｏ．

试验寿命
Ｔｅｓｔ ｌｉｆｅ

试验
对数寿命
Ｌｏｇａｒｉｔｈｍｉｃ
ｌｉｆｅ ｏｆ ｔｅｓｔ

计算
寿命

Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ
ｌｉｆｅ

计算
对数寿命
Ｌｏｇａｒｉｔｈｍｉｃ
ｌｉｆｅ ｏｆ
ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

对数
寿命误差
Ｌｏｇａｒｉｔｈｍｉｃ
ｌｉｆｅ

ｅｒｒｏｒ ／ ％
ＰＬ⁃１ ＞６０ ４３０ ＞４􀆰 ７８１
ＰＬ⁃２ ３３ ３９０ ４􀆰 ５２３
ＰＬ⁃３ ＞５４ １７５ ＞４􀆰 ７３４
ＰＬ⁃４ ８２ １６０ ４􀆰 ９１５
ＰＬ⁃５ ＞１１７ １２０ ＞５􀆰 ０６９
ＰＬ⁃６ ＞９１ ８２０ ＞４􀆰 ９６３

７１ ５５０ ４􀆰 ８５５

＜１􀆰 ５８
７􀆰 ３４
＜２􀆰 ５６
１􀆰 ２２
＞４􀆰 ２２
＞２􀆰 １８

６　 结论

　 　 本文基于 ＦＫＭ 方法对增材制造钛合金角盒和机

加工钛合金角盒结构进行了疲劳寿命对比分析，并针

对增材制造钛合金角盒的疲劳寿命进行了试验验证，
得出如下结论：



　 ９９０　　 机　 　 械　 　 强　 　 度 ２０２４年　

图 １１　 铝合金底板疲劳断口

Ｆｉｇ． １１　 Ｆａｔｉｇｕｅ ｆｒａｃｔｕｒｅ ｏｆ ａｌｕｍｉｎｕｍ ａｌｌｏｙ ｐｌａｔｅ

表 ７　 铝合金底板试验寿命与计算寿命对比

Ｔａｂ． ７　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｅｓｔ ｌｉｆｅ ａｎｄ ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ
ｌｉｆｅ ｏｆ ａｌｕｍｉｎｕｍ ａｌｌｏｙ ｐｌａｔｅ

编号
Ｎｏ．

试验
寿命
Ｔｅｓｔ ｌｉｆｅ

试验
对数寿命
Ｌｏｇａｒｉｔｈｍｉｃ
ｌｉｆｅ ｏｆ ｔｅｓｔ

计算寿命
Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ
ｌｉｆｅ

计算
对数寿命
Ｌｏｇａｒｉｔｈｍｉｃ
ｌｉｆｅ ｏｆ
ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

对数
寿命误差
Ｌｏｇａｒｉｔｈｍｉｃ
ｌｉｆｅ

ｅｒｒｏｒ ／ ％
ＰＬ⁃１ ６０ ４３０ ４􀆰 ７８１
ＰＬ⁃２ ＞３３ ３９０ ＞４􀆰 ５２３
ＰＬ⁃３ ５４ １７５ ４􀆰 ７３４
ＰＬ⁃４ ＞８２ １６０ ＞４􀆰 ９１５
ＰＬ⁃５ １１７ １２０ ５􀆰 ０６９
ＰＬ⁃６ ９１ ８２０ ４􀆰 ９６３

３１ ９００ ４􀆰 ５０４

５􀆰 ７９
＞０􀆰 ４２
４􀆰 ８６
＞８􀆰 ３６
１１􀆰 １５
９􀆰 ２５

１）基于 ＦＫＭ 方法，得到了适用于增材制造 ＴＡ１５
钛合金结构的疲劳寿命计算方法，对比计算结果和试

验结果及软件分析结果，计算精度较好。
２）采用激光选区熔化增材制造的 ＴＡ１５ 钛合金结

构具有较好的力学性能，具备了替代传统机加工钛合

金结构的可能。
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