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基于数字图像相关技术的SLM-IN718细观表面裂纹

扩展机制研究 
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摘  要：开展了室温下不同应力比（R = 0.1 及 R=-1）的原位疲劳试验，并结合数字图像相关（digital image correlation, 

DIC）技术分析了选区激光熔化 IN718 镍基高温合金（SLM-IN718）的细观超高周疲劳表面裂纹扩展机制。结果表明：

首先，DIC 分析表明 SLM-IN718 受载时裂纹尖端出现了类似蝴蝶形的塑性应变区，这与采用 Von Mises 屈服准则计算

结果相一致；其次，分析了裂尖前方应变场特征、位移场特征，对 SLM-IN718 而言，R=0.1 与 R=0 条件下载荷分别达

到最大载荷的 53%与 29%时裂纹张开；此外，建立了虑及裂纹闭合效应的裂尖塑性区尺寸评估模型，计算值与实测值

一致性较好；最后，结合 DIC 分析结果探讨了 SLM-IN718 低应力条件下的表面裂纹扩展机制。 
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由于镍基高温合金具有优异的高温强度、良好的

抗氧化和抗热腐蚀性能，被广泛应用于制造航空发动

机、燃气轮机燃烧室部件与核电设备等在高温环境中

工作的具有复杂形貌的机械零部件[1-2]。但是，为了制

造结构合理且性能优异的镍基高温合金零部件，不可

避免地要经历昂贵的去材制造工艺及繁杂的制造流

程。一方面是因为镍基高温合金强度较高，采用传统

制造工艺进行零部件的生产制造较为困难；另一方面

是因为镍基高温合金成分复杂，在传统制造过程中易

发生元素偏析，最终成品率一般仅有 10%左右[3]。因

此，十分有必要采用一种新型制造技术用以镍基高温

合金零部件的生产。在此背景下，采用 3D 打印技术

制备镍基高温合金零部件可以显著优化工艺流程，减

少原材料浪费，缩短生产周期，代表着智能制造与绿

色制造的未来发展方向[4-6]。 
传统疲劳设计方法认为构件经受超过 107 周次载荷

后不会发生疲劳失效。但实际上，航空航天发动机、车

辆等领域的结构往往承载着低于传统疲劳极限、高频、

超长周次的循环载荷。例如，美国空军公布的《发动机

结构完整性大纲》中就明确表示，发动机高周疲劳寿命

最低应达到 109周次[7]。即便如此，仍有诸多疲劳失效问

题被报道[8-9]。为了确保 3D 打印镍基高温合金服役安全

性，探究 3D 打印镍基高温合金的超高周疲劳特性是十

分必要的。传统疲劳试验可以获取材料在特定工况下的

S-N 特性、疲劳试验断口等，从而进行应力强度因子评

估及失效模式判定，探讨疲劳失效机制。Bathias 等[9]最

早讨论了夹杂对 N18 合金疲劳性能的影响；Miao 等[10]

揭示了 René 88DT 合金在 593 ℃下仅内部裂纹萌生的破

坏行为；Amanov 等[11]指出表面处理能有效提高 IN718
合金的疲劳性能，但裂纹易萌生于内部夹杂。尽管这些

研究往往侧重于 S-N 关系比较、断口分析等方面的讨论，

但也揭示了高温合金在某些影响因素下的超高周疲劳行

为。相对于低周/热机疲劳的研究开展，高温合金超高周

疲劳甚至高周疲劳的研究仍不充分。值得注意的是，3D
打印过程中独特的物理与化学过程会导致 3D 打印镍基

高温合金材料出现复杂的微观结构特征[12-13]，同时内部

不可避免存在夹杂、孔洞及未熔合等缺陷[14-16]。这些缺

陷对单调拉伸测试影响很小，但是在循环载荷作用下，

会成为潜在的裂纹源，或者加速裂纹扩展 [15-16]。

Yamashita 等[16]研究了内部缺陷对 3D 打印 IN718 疲劳性

能的影响，发现这些内部缺陷在循环载荷下很容易导致

裂纹萌生。Nezhadfar 等[17]研究了 3D 打印 IN718 在高温

下的疲劳性能与微观结构之间的关系。结果表明，3D 打

印 IN718 的暴露时间会改变析出相的含量，导致疲劳性
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能存在差异。Sui 等[18]探究了高温环境下 3D 打印 IN718
内部 Laves 相数量对疲劳性能的影响，证明了较低应力

水平下未破裂的 Laves 相会阻碍裂纹扩展。 
由于常规疲劳试验无法直接观测循环载荷作用下

裂纹扩展行为，并且裂尖塑性区、应变场、位移场等

特征对分析裂纹扩展模式十分重要。而采用数字图形

相关（digital image correlation, DIC）技术可以分析材

料疲劳过程中裂纹尖端位移、应变场等力学特征的变

化，通过识别材料表面应变集中区与滑移等特征的关

系，探究细观尺度上的裂纹扩展机制。Liu 等[19]通过

DIC 技术生成了二维应变图，量化了与微结构相关的

滑移轨迹内的平面剪切应变，以此预测穿晶裂纹形核

位置。Li 等[20]基于 DIC 技术观察了裂纹萌生位置与缺

陷的距离，证明了由位错堆积引起的晶间疲劳裂纹萌

生在缺陷的远场区占主导地位。Charpagne 等[21]则结

合 DIC 与 EBSD 技术重构了循环载荷作用下镍基高温

合金表面的滑移带平面，证明了最长且最活跃的滑移

带是裂纹形核位置。除此之外，DIC 与数字体积相关

（digital volume correlation, DVC）技术相结合[22-23]、

同步辐射光源高分辨表征技术[24-25]等都可以为探究材

料裂尖近端反应、裂纹三维形貌及应变场提供帮助。

对于具有细小晶粒结构的 SLM-IN718 镍基高温合金

而言，还需进一步分析裂纹扩展过程中应变场、塑性

区等特征，建立相关表征模型，从细观尺度上探究裂

纹扩展机制。需要说明的是，裂纹扩展过程中材料本

身的裂纹闭合效应也是影响材料裂纹扩展特征、评估

裂纹扩展速率、分析裂纹扩展机制的关键因素[26-27]。

因此，基于 DIC 进行裂纹闭合水平分析进而归纳裂纹

扩展机制也十分必要。 
为了探究 3D 打印镍基高温合金的细观超高周疲

劳表面裂纹扩展机制，本文以 SLM-IN718 为研究对

象，依据宏观疲劳特性设计对应的载荷大小，在室温

环境下开展不同应力比条件下的原位疲劳试验，探究

材料在超高周疲劳状态下的裂纹扩展行为；其次，观

测长裂纹扩展过程中不同时刻的裂纹尖端形貌，且基

于 DIC 技术，测定裂尖塑性区尺寸、裂纹闭合水平、

裂纹扩展速率等参数；然后，建立了虑及裂纹闭合效

应的裂尖塑性区计算模型，预测精度良好；最终，衡

量裂纹尖端前沿区域疲劳损伤过程，确定裂纹扩展驱

动因子，分析裂纹扩展模式及机理。 

1  实  验 

1.1  材料 

SLM-IN718 制备所用粉末由中国航发北京航空

材料研究院提供，其主要化学成分见表 1。粉末大部 

表 1  IN718 镍基高温合金的化学成分 

Table 1  Chemical composition of IN718 Ni-based superalloy 

(ω/%) 

Ni Cr Nb Mo Ti Al Co C Fe 

52.16 9.34 5.07 2.96 0.89 0.51 0.049 0.0041 Bal. 

 
分呈均匀的球形，粒径 25~50 μm。此外，由于气雾化

过程中未完全凝固的金属液滴有可能会与其他液滴发

生碰撞，相互粘结后形成卫星粉末。为了确保粉末颗粒

干燥，提升粉体流动性，打印前将粉末放置在干燥箱内，

温度设置为 80 ℃，抽取真空环境后烘干 5 h。然后，

采用激光金属粉末烧结设备（Gmbh, EOS M280, 
Germen）沿着 Z 轴（垂直于 X-Y 基板），结合十字光栅

扫描策略打印长为 145 mm、直径为 16 mm 的圆柱形棒

材。主要打印参数设置为激光功率 280 W、扫描间距

0.110 mm、扫描速度 960 mm/s、层厚 60 μm、旋转角

67°，以提升打印试件致密度，并减弱由 SLM 过程产生

的 各 向 异 性 。 采 用 阿 基 米 德 排 水 法 对 沉 积 态

SLM-IN718 试块进行密度测试，结果显示其相对密度

达 99.8%，证明了采用该组打印参数制备的 SLM-IN718
镍基高温合金满足后续试验与研究的要求。 

基 于 光 学 显 微 镜 明 场 / 暗 场 观 测 得 到 的

SLM-IN718 镍基高温合金的微观组织如图 1 所示。在

明场图像(图 1a)中可观测到熔池、重熔区、晶界和气

孔等结构，这些是 SLM 材料的典型特征，熔池宽度约

为 100 μm，这与设置的打印参数相一致。因为用于微

观结构观测的平面垂直于打印方向，所以 SLM-IN718
镍基高温合金内部晶粒倾向于以等轴晶的形式沿着沉

积方向生长。此外，还可以观察到一些形貌不均匀的

区域，这些区域内部枝晶尺寸较大且生长方向混乱，

表明该类区域的热史状态较为复杂。在明场图像中还

可以看到圆形暗区，初步推测为选区激光熔化过程不

可避免的气孔缺陷。与明场图像呈现区域相一致的暗

场图像如图 1b 所示。从图中可以看出，明场图像中的

重熔区、气孔这类异常结构在暗场图像中则较为明亮。

经测量，重熔区之间的距离同样约为 100 μm，说明这

些亮区位于同一打印层中。不同打印层中相互搭接的

熔池之间的夹角约为 67°。根据上述观察可知，该形

貌不均匀区为重熔区。选区激光熔化过程中形成的重

熔区与气孔等缺陷对材料力学性能而言，在一定程度

上是有害的。 
IN718是一种沉淀硬化高温合金，主要由 γ基体相、

γ'/γ"强化相、Laves 相及其它沉淀相组成。然而，由于

这些沉淀相的尺寸较小，很难通过金相显微镜进行观

测。因此，为了全面且清晰地观测存在于晶粒内部的 
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图 1  OM 观测的 SLM-IN718 微观结构 

Fig.1  Microstructures of SLM-IN718 under optical microscopy: 

(a) bright field and (b) dark field 
 

亚晶微观结构，需要利用 SEM 的不同工作模式，即二

次电子（secondary electron, SE）模式和背散射电子

（backscattered electron, BSE）模式，SEM 观测结果

如图 2 所示。图 2a 为 SE 模式下观测到的 SLM-IN718
镍基高温合金的亚晶微观结构。可以看出，SLM-IN718
主要由枝晶与胞状枝晶组成。激光与粉末在选区激光

熔化过程中相互作用时间短，能量密度大，温度梯度

高，导致晶粒以枝晶形式生长。此外，重熔改变了一

个熔池中的能量梯度，最大能量梯度方向的改变使得

枝晶的生长方向也发生了变化，因此在一个晶粒内同

时存在枝晶与胞状枝晶。本质上，一个晶粒中的枝晶

和胞状枝晶相互垂直，一次枝晶臂间距测量值约为

300 nm。由于枝晶尺寸是由熔池散热速率决定的，因

此，熔池边界处的枝晶较大且不均匀，而熔池中心处

的枝晶较小且均匀。在细晶区的高倍显微照片中，可

以观察到 γ 基体相和球形 γ′强化相，而没有发现圆片

状 γ"或 δ 强化相。图 2b 所示为 BES 工作模式下观测

到的亚晶微观结构。从图中可以看出，在枝晶间区域

主要分布有链状和点状白色相，结合相关文献可初步

断定该类相是硬质脆性 Laves 相。 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

图 2  SEM 观测的 SLM-IN718 微观结构 

Fig.2  SEM-SE (a) and SEM-BSE (b) microstructures of SLM-IN718 

 
将 SLM-IN718 镍基高温合金采用机加工的方式制

成厚度为 1 mm 的原位疲劳试验试样，试样尺寸如图 3a
所示。采用特殊加工工艺，在试样单侧制备三角形缺口，

缺口深度为 0.5 mm，尖端曲率半径约为 20 μm。采用较

低的加工速率制备缺口，其目的是防止加工过程引入残

余应力，保证后续试验精度。对带有单边缺口的试件表

面用 120#~2000#砂纸沿着加载方向逐级打磨，以减小机

加工痕迹对试验结果产生的不利影响。 
为了得到特征像素点定位质量，在原位疲劳试验

开始前需对试件表面进行处理。金属试件表面具有反

光特性，因此在光学显微镜下可以观测到对比度较高

的图像。研究表明[28]，在试件表面喷洒具有吸光性

的哑光漆以得到定位质量较好的特征像素点（散斑）

是可行的。将哑光漆灌入喷嘴直径为 300 μm 的精密

喷枪中，利用空气压缩机把哑光漆均匀地喷洒在试件

表面，以形成特征像素点。图 3b 所示为哑光漆喷射完

毕后的试件表面形貌，其中暗黑色颗粒为散斑，亮白色

区域为试件表面。经测量，暗黑区域与亮白区域均约占

50%，且散斑直径大约为 2 μm。 
1.2  试验 

为了观测 SLM-IN718 镍基高温合金长裂纹扩展

特性，即使制备的单边缺口尖端处根半径很小，仍然

需要在正式试验前进行裂纹预制。因此对试件施加应 
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图 3  疲劳试验试件尺寸及处理后散斑形貌 

Fig.3  Fatigue test specimen size (a) and speckle morphology 

after treatment (b) 
 

力幅值较低的循环载荷，使缺口尖端萌生出裂纹。施

加较低应力水平载荷的目的是尽可能减少加载过程中

缺口处塑性形变对后续疲劳试验结果的影响。之后，

按照宏观 S-N 曲线修改循环载荷幅值，以观测高周/
超高周疲劳状态下的裂纹扩展行为。需要注意的是，

在正式采集照片之前，应先让裂纹往前扩展一定距离，

目的是使裂尖完全克服预制裂纹时缺口处塑性区的影

响，保证裂纹在稳定的状态下进行扩展。 
预制裂纹形貌如图 4 所示，从图中可以看出，除制

备的单边缺口外，试件表面存在一条长度约为 500 μm
的裂纹。按形貌可将裂纹分为 3 个区段，即缺口区段、

斜裂纹区段与直裂纹区段。首先，裂纹从缺口尖端处

萌生，并且扩展方向与加载方向呈 45°夹角，表明裂

纹最初是在剪应力作用下萌生的；随着继续施加循环

载荷，可以观察到裂纹扩展方向逐渐过渡至垂直于加

载方向，表明裂纹扩展模式由原先的剪应力控制过渡

至主应力控制。当裂纹沿垂直于载荷方向稳定扩展时，

表明预制裂纹结束。此外，从图中可以看出裂纹表面

较为粗糙，且某些位置存在锯齿状结构，这可以归结

于 SLM-IN718 内部精细的微结构。 
开展应力比 R=0 与 R=0.1 条件下的原位疲劳试

验，载荷谱如图 5 所示。通过测量不同应力比条件下

一个完整加载周期内裂尖塑性区、裂纹闭合水平等特

征，以探究 SLM-IN718 镍基高温合金超高周疲劳裂纹

扩展模式。 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

图 4  单边缺口处预制裂纹的形貌 

Fig.4  Prefabricated crack morphology at unilateral notch 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 5  载荷谱 

Fig.5  Load spectra 

 

2  基于 DIC 的裂尖塑性区尺寸评估 

基于 DIC 技术判定裂尖塑性区出现的时刻，结合

SLM-IN718 拉伸性能，计算材料屈服应变大小，初步

评估材料不同应力比条件下裂纹张开所需的载荷大

小，为后续建立虑及裂纹闭合效应的裂尖塑性区尺寸

评估模型建立基础。 
2.1  裂尖塑性区形貌 

依据 SLM-IN718 宏观尺度下的超高周疲劳特性，

对试件施加最大应力为 2.0 kN 的循环载荷。在载荷从

0 增加至最大的过程中，载荷每增加 5%拍摄一张显微

照片，导入 DIC 分析系统中计算获得载荷增大过程中

裂尖应变场的变化情况。由于 DIC 分析是通过计算试

件表面同一特征像素在不同时刻的位置变化，从而求

解整个区域内的应变分布，因此，对于加载过程中裂

尖塑性应变区的测量，以载荷为最小值时的显微照片
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作为基准，将其他载荷水平下的显微照片与之进行对

比计算。通过 DIC 分析得到的 R=0.1 的恒幅载荷加载

过程中裂尖塑性应变区的变化情况如图 6 所示，需要

说明的是，裂纹位置在图中用白色实线表示。可以看

出，当载荷增加时，裂纹尖端出现了类似蝴蝶形的塑

性应变区。这与采用 Von Mises 屈服准则计算得到的

裂纹尖端塑性区形貌相一致。 
2.2  单个周期内加载过程中裂尖前方应变场特征 

开展了 R = 0.1 与 R = 0 条件下的原位疲劳试验，

对于不同正应力而言，载荷增加过程为裂纹张开过程，

后续分析以 R = 0.1 为主。为了定量测量裂纹尖端塑性

区的尺寸，需要在裂尖塑性应变区 DIC 应变分布云图 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

图 6  恒幅载荷加载过程中裂尖塑性区变化情况 

Fig.6  DIC analysis results of the plastic zone at the crack tip when reaching different ratios of maximum load during constant amplitude 

loading (R=0.1): (a) 10%, (b) 20%, (c) 40%, (d) 60%, (e) 80%, and (f) 100% 
 

中从裂尖位置出发，沿裂纹扩展方向测定不同位置处

的应变数值，进而结合应力-应变关系获得塑性区尺

寸。为了保证测试结果精确性，需多次测量求取平均

值。图 7 所示为应力比 R = 0.1 的恒幅载荷加载过程中

不同大小的载荷作用下的应变分布，测量起始位置为

裂纹尖端处，测量方向为裂纹扩展方向。需要说明的

是，由于 DIC 分析需要设置初始状态，即以载荷最小

值时的裂尖周围显微照片为基准，因此后续的应变测

量结果均为相对于初始状态而言的相对应变，而非整

个真实形变过程中的绝对应变。 
从图 7 可以看出，应变会随着至裂尖距离的增加

而逐渐降低，且逐渐收敛至同等载荷水平下无单边裂

纹时的弹性应变水平。由胡克定律可知，SLM-IN718
镍基高温合金的屈服应变极限为 0.0048。屈服应变极 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
图 7  不同载荷作用下裂纹尖端前方的应变分布曲线 

Fig.7  Strain distribution curves in front of the crack tip under 

different loads 
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限数值在图 7 以黑色虚线表示，可以看出，当载荷大小

为 50%~60%最大载荷时 SLM-IN718 发生塑性应变，这

与 Newman 准则相符。此外，屈服应变极限与不同载

荷水平下的应变分布曲线交点的横坐标即为塑性区尺

寸。在其他应力比条件下重复以上测量过程，即可获得

不同应力比条件下裂尖塑性区尺寸的大小。需要说明的

是，若测量间隔足够小，即可获取裂尖塑性区尺寸在加

载过程中随载荷增大而增加的光滑曲线。此外，经计算，

在加载初始阶段，裂尖塑性区尺寸为 0，但随着载荷继

续增加，裂尖开始产生塑性区，并逐步增大，并且塑性

区增长速率随着载荷水平的增大逐渐降低。由于采样间

隔限制，无法准确得到裂尖塑性区开始生成时的载荷水

平，故可近似得到裂纹张开时所需的载荷大小为 53%
最大载荷值。同理，可计算出 R=0 条件下裂纹张开时

所需的载荷大小为 29%最大载荷值。 

3  基于 DIC 的裂纹闭合水平分析 

通过对不同载荷条件下的裂尖周围位移场定量分

析，结合裂纹张开时所需载荷大小，建立裂纹张开位

移与载荷大小的对应关系，进一步评估 SLM-IN718 裂

纹闭合水平，结合应力强度因子评估，最终建立虑及

裂纹闭合效应的裂尖塑性区尺寸计算模型。 
3.1  单个周期内加载过程中裂尖位移场特征 

DIC 分析系统可以施加虚拟引伸计，以测量加载

过程中裂纹张开位移（crack opening displacement, 
COD），从而定量求解裂纹闭合水平。首先依据 DIC 分

析结果，求解加载过程中整个视界的位移场，在此基础

上，以裂纹尖端为起始位置，在裂纹尾迹处等间距（s=150 
μm）放置 4 个虚拟引伸计，以取得不同载荷水平作用

下的裂纹张开位移值。位移引伸计摆放位置如图 8 所

示。R = 0.1 恒幅加载条件下由 DIC 分析得到的裂纹周

围位移云图如图 9 所示。 

  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

图 8  虚拟位移引伸计摆放位置 

Fig.8  Placement of the virtual displacement extensometers 

由于以载荷为最小值时的结果为参考值，因此在图

9a 中的测试区位移均为 0，并以此作为后续分析的初始

状态。随着载荷逐渐增大至一定水平时，视界内位移逐

渐增加。位移场近似沿着垂直于载荷方向的视界中轴呈

对称分布，这是因为试验台两侧加持端在加载过程中同

时运动。此外，加载过程中距离裂尖最远位置处最先被

拉开，而越靠近裂尖则出现位移的时间越靠后。 
3.2  裂纹闭合水平评估 

图 10a 与图 10b 分别显示了应力比 R = 0.1 与 R = 0
条件下时载荷从 0 增大至最大载荷时裂纹周围不同位

置处的裂纹张开位移(COD)变化情况，用以评估裂纹张

开程度。整体上看，当载荷增加到一定程度时，即 R=0.1
时载荷达到最大载荷的 53%，R=0 时载荷达到最大载荷

的 29%才可以测量到 COD 数值，在此前裂纹持续保持

闭合状态。裂纹闭合水平可以通过此时 P/Pmax表征，即

当前载荷与最大载荷的比值。并且当裂纹张开后，COD
数值与载荷近似呈线性增加关系，这与 Duan 等人[29]关

于 GH4169 裂纹扩展的研究类似。此外，载荷相同时，

距离裂尖越远，其 COD 数值越大。 
3.3  虑及裂纹闭合效应的裂尖塑性区尺寸评估 

在裂纹长度为 1093.51 μm 的情况下进行 R=0.1 的

恒幅载荷加载及图像采集，由 Murakami 等[30]提出的

带有单边裂纹的板状试件应力强度因子计算公式，即

式(1)，可计算加载过程中不同时刻的应力强度因子 K。 
πK F a                              (1) 

式中，F 为试样几何参数，σ为应力数值，a 为裂纹长

度。F 可由式(2)求解[31]： 
4 3/2

0.256 0.857 0.265 1a a aF
W W W


           
    

     (2) 

其中，W 为试样宽度。 
研究表明，裂纹闭合后会在裂尖处产生残余应力，

而上一个循环中由于卸载产生的残余应力可以被接下来

周期加载过程初期产生的拉应力相抵消，因此在评估裂

尖塑性区尺寸时应考虑裂纹闭合效应的影响。式(3)为虑

及裂纹闭合效应的裂尖塑性区尺寸的理论计算公式[32]： 
2

o
max o

f y

o

1
π

0 0

K K
K K K

K K

 

         




≥

≥

          (3 ) 

式中，ρf 是裂尖塑性区尺寸，σy 是材料屈服强度，Ko

为裂尖张开瞬间的应力强度因子，Kmax 为加载过程中

最大应力强度因子。由上述分析可知，当载荷为最大

载荷的 53%时开始出现塑性区，因此 Ko ≈ 0.53Kmax。

由式(3)计算得到的考虑裂纹闭合效应的裂尖塑性区

理论计算值与实测值的对比如图 11 所示，且 R = 0 时

的计算值与实测结果同样绘制在图 11 中。可以看出 
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图 9  恒幅载荷加载过程中裂纹周围位移场的变化情况 

Fig.9  DIC analysis results of the displacement field at the crack tip when reaching different ratios of maximum load during constant 

amplitude loading (R=0.1): (a) 10%, (b) 20%, (c) 40%, (d) 60%, (e) 80%, and (f) 100% 

 

 

 

 

 
 
 
 
 
 
 

图 10  不同应力比条件下载荷达到最大载荷不同比例时不同位置处的 COD 值 

Fig.10  COD values at the different positions under different maximum load ratios at stress ratio R=0.1 (a) and R=0 (b) 
 

计算值与理论值符合程度较好，这表明裂纹闭合效应

对裂尖塑性区尺寸的影响较为显著。并且正应力比条

件下，载荷施加初期裂尖并未产生塑性区。对铝合金

的原位疲劳试验[32]发现，在加载初期裂纹尖端前方并

未进入塑性区，这与加载初期裂纹并未完全张开有关。

在 SLM-IN718 原位疲劳试验中观测到了类似的现象，

这表明存在裂纹闭合现象，并且裂纹闭合现象会影响

裂尖前方塑性区的形成。 

4  超高周疲劳表面裂纹扩展机理分析 

基于 DIC 分析得到的疲劳裂尖塑性区测试值与虑

及裂纹闭合效应的理论计算值差别不大，意味着在裂

纹扩展过程中裂纹闭合效应对裂尖塑性区的演化会产

生较为显著的影响。当载荷由最小值逐渐增大至某一

数值之前，无法在裂尖周围观测到塑性区，塑性区的

消失是由于上一循环载荷周期卸载过程产生的裂纹闭 
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图 11  裂尖塑性区尺寸实测值与理论值的对比 

Fig.11  Comparison of the measured and evaluated sizes of 

plastic zone at the crack tip 

 

合效应。断裂力学认为，疲劳裂纹在拉伸循环载荷作

用下会保持张开，但有研究表明，即使远场载荷为拉

伸载荷，疲劳裂纹也是可以闭合的。这是因为裂纹向

前扩展需要穿过裂尖塑性区，新断面形成后其附近材

料只发生弹性恢复，同时遗留下来一些参与延伸变形。

随着裂纹的扩展，应力强度因子和塑性区尺寸都不断

增大，原来处于塑性区内的材料均已发生永久变形，

并在其后方形成了塑性包络区。由于塑性包络区的存

在，裂纹张开位移变小，裂纹扩展被阻滞。因此当远

场拉伸载荷卸载时，裂纹面过早接触产生裂纹闭合现

象。除此之外，从图4 所示的裂纹扩展路径可以看到，

裂纹特定区域呈现锯齿状，这说明裂尖永久塑性变形

和卸载过程中的滑移不可逆性使两断裂面间凹凸错

位，这种曲折的裂纹扩展路径与裂纹面间的混合型滑

动和裂纹面凹凸不平相互配合，提升了裂纹闭合水平。

由于 SLM-IN718 镍基高温合金微观结构较为精细，因

此会显示出较好的抗疲劳裂纹扩展性。 
在每个循环载荷中疲劳裂纹向前扩展一段距离是由

裂尖塑性钝化引起的，当完全卸载时，裂纹闭合且裂尖

处与尖锐状态。随着载荷继续施加，在拉应力作用下裂

纹尖端会由于双滑移而发生塑性钝化，该钝化过程可以

使裂纹向前扩展一段与裂纹尖端张开位移相同量级的距

离。而理论上，当存在压应力时，裂尖会重新锐化，并

且在随后的拉伸过程中再次钝化，以此带来更为显著的

裂纹闭合效应。在卸载期间，亦或是压应力作用时，若

裂纹闭合无法完全消除拉伸应力造成的钝化，那么在随

后的拉伸应力作用下裂纹会再向前扩展一段距离。疲劳

条带是疲劳失效断口蕴含的主要特征，但是一般情况下，

恒幅疲劳循环与疲劳条带并非一一对应，往往是几个疲

劳循环才形成一个微观可见的疲劳条带。这是因为在裂

纹扩展过程中会发生裂纹闭合或其他阻止裂纹扩展的现

象，当裂纹停滞后，一般需要经过多个循环载荷后才会

重新向前扩展。此外，恒幅循环载荷作用下裂纹直到裂

尖完全张开才会向前扩展，这意味着裂纹闭合效应有助

于阻滞裂纹扩展。 

5  结  论 

1) DIC 分析结果表明，当 SLM-IN718 合金裂纹张

开时，裂纹尖端出现了类似蝴蝶形的塑性应变区，这

与采用 Von Mises 屈服准则计算得到的裂纹尖端塑性

区形貌相一致； 
2) 基于 DIC 分析的裂纹尖端塑性区尺寸测试结

果表明，裂尖塑性区对 SLM-IN718 镍基高温合金疲劳

裂纹扩展行为影响较大，且 R = 0.1 条件下，当载荷约

为 53%最大载荷时发生裂尖塑性应变，而当 R = 0 时，

引发裂尖塑性应变的载荷水平约在 29%最大载荷； 
3) 裂纹闭合效应对 SLM-IN718 裂尖塑性区尺寸

影响较为显著，虑及裂纹闭合效应的裂尖塑性区尺寸

计算模型具有较高精度； 
4) 当裂纹张开后，COD 数值与载荷近似呈线性

增加关系，结合裂尖塑性区特征，证明裂纹闭合效应

会显著影响 SLM-IN718 裂纹扩展行为。 
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Mesoscopic Surface Crack Propagation Mechanism Study of SLM-IN718 Based on 

Digital Image Correlation Technology 
 

Liu Hui, Sun Rui, Zhou Yongkang, Bai Run, Xia Mingxing, Cai Xiaomei, Wang Feng, Zhang Wen  
(Refractory Materials Research Central, Northwest Institute for Nonferrous Metal Research, Xi’an 710016, China) 

 
Abstract: Combined with digital image correlation (DIC) technique, in-situ fatigue tests with different stress ratios (R=0.1 and R=-1) at 
room temperature were carried out to analyze the mesoscopic surface crack propagation mechanism of selected laser melted Ni-based 
superalloy (SLM-IN718) in the very high cycle fatigue regime. The results show that, firstly, the DIC analysis results indicate that a plastic 
strain zone, similar to a butterfly shape, appears at the crack tip when SLM-IN718 is loaded, which is consistent with the result by the Von 
Mises yield criterion. Secondly, the strain field characteristics and displacement field characteristics in front of the crack tip are analyzed 
for SLM-IN718, the crack opens when the load reaches 53% and 29% of the maximum load under R=0.1 and R=0, respectively. In addition, 
a model considering the crack closure effect is developed to evaluate the plastic zone size in front of the crack tip, the calculated values 
are in good agreement with the measured values. Finally, the surface crack propagation mechanism of SLM-IN718 under low stress 
conditions is discussed based on DIC analysis results. 
Key words: selective laser melting (SLM); Ni-based superalloy; digital image correlation technology; in situ fatigue; crack propagation 
mechanism 
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