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一种简便的隔热涂层残余应力
分析方法及结果讨论
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【摘要】　从涡轮叶片隔热涂层等离子喷涂的工艺过程中残余应力形成机理为出发点, 通过对喷涂

过程进行合理的分析和简化, 并结合有限元方法 ,给出了一个可行的隔热涂层残余应力分析简便

方法。最后通过算例,进行了分析讨论。
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1　残余应力形成机理

　　等离子喷涂时,残余应力的形成是个复杂的过程,基体和涂层的厚度、涂层原料的组成、喷

涂速率、喷枪的距离等诸多因素都决定了最终残余应力的结果。一般来说,喷涂时涂层的形成

可分成 3个阶段[ [ 1- 3] :第 1阶段为涂层的凝固过程, 由于熔化的涂层物质与基体温度有一定的

温差,所以涂料凝固在基体表面;第 2阶段类似第 1阶段的重复,所不同的是基体上已覆盖初

始冷却的涂层, 同时新的一层又凝固伸长;第 3阶段是在喷涂结束后, 熔融的涂料已冷却为固

体的涂层,整个涂层系统冷却到室温的过程。在这个过程中, 由于基体的热膨胀系数大于涂层

的热膨胀系数,所以收缩量要比涂层大,这最终会在涂层中产生残余应力。以上 3个阶段合在

一起就决定了涂层系统的残余应力。从喷涂过程可知:第 1阶段包括第 2阶段,粉料从熔融状

态凝固为固体,过程非常复杂,其物理过程与第 3阶段不完全一致。熔融的涂料在凝固成固体

涂层时,基体从涂层中吸热膨胀,由于这时固体涂层还未完全形成好, 同时基体原来就加热在

很高温度, 因此该热膨胀量不应很大,可认为在热膨胀的过程中未受到约束; 同理对涂层来说

可认为此过程基体和涂层内未产生内应力,是应力自由的。这样可忽略第 1、2阶段对残余应力

的影响。据以上所述, 使得残余应力可进行分析的核心是:残余应力的产生是由于已形成固体

的涂层与基体在从高温的无内应力状态冷却到室温时,其热膨胀不匹配而造成的。

2　残余应力估算

　　目前,涂层体系通常由基体加 MCrNiAlY( M 为 Ni或 CoNi)的粘接层及加氧化锆陶瓷隔

热层组成。涂层厚度为:粘接层在 0. 12- 0. 25 mm 之间, 陶瓷隔热层在 0. 1- 0. 13 m m 之间。

喷涂粘结层时通常基体加热到某一温度(如 982℃) ,这时熔融的涂料覆盖在基体表面并冷却

成涂层[ 4, 5]。由上所述, 该过程不产生内应力,当基体和凝固成固体的涂层从高温冷却到室温的

过程中,产生热膨胀不匹配的残余应力。以基体为基准参考,该热膨胀不匹配的应变量: (�c-



�s ) ( T SF- T R )。其中 �c为 T S F温度下涂层的热膨胀系数; �s 为 T SF温度下基体的热膨胀系数;

T SF为无应力温度, 也就是喷涂时的基体加热后的控制温度; T R 为给定的温度,即所要分析残

余应力的那个温度,通常为室温。为了可以结合有限元方法进行残余应力分析,考虑一下有限

元采用了无应力参考温度来计算结构有温度分布时的热应力。因此和这样的原理相似,以基体

为热膨胀基准,确定一自由应力参考温度, 表明以此温度计算的粘结层热膨胀量和热膨胀不匹

配的应变量( �c- �s ) ( T S F- T R )相同。该方法可称为自由应力参考温度法。其计算表达式为:

(�c - �s ) ( T SF - T R ) = △TNR�NR = ( T NR - T R )�NR ( 1)

T NR为自由应力参考温度; �NR为 TNR温度下涂层的热膨胀系数。

无应力温度根据实际的喷涂过程确定, 如喷涂中,基体加热到某一温度后,熔化的涂层材

料覆盖在它的表面,这时无应力温度就是当涂层覆盖到基体表面时, 基体的温度;如果喷涂结

束后涂层系统做了退火处理,则无应力温度为退火温度。

方程( 1)中有两个未知数 �NR、T NR ,但 �NR是温度的函数,通常情况下可通过插值得出, 插

值公式为:

(�T - �TR) / ( T - T R ) = ( �NR - �TR ) / ( TNR - T R) ( 2)

这里: T 为任取的一个已知该温度下热膨胀系数的温度。�T 为该温度下的热膨胀系数。方程
( 1)、( 2)联立求解可得出 TNR。

举例说明如下:假设喷涂粘结层时,基体的温度控制在 982℃( T S F ) ,则该温度即是涂层系

统的无应力温度; 现在要计算温度是 21℃( T R)时的自由应力参考温度 T NR ,有关参数为:

�c( 982℃) = 15. 66× 10- 6℃- 1　,　�s( 982℃) = 16. 04× 10- 6℃- 1

将数值代入方程( 1) 得到: △TNR�NR = - 365. 18× 10
- 6

( 3)

另外有:　　�TR ( 21℃) = 16. 04× 10- 6℃- 1　,　�T( T = 204℃) = 16. 04× 10- 6℃- 1

由方程( 2) 可得: �NR = 0. 00344× 10
- 6
△TNR + 11. 16× 10

- 6
( 4)

　　方程( 3)、( 4)联立得: 0. 00344△T
2
NR+ 11. 16△T NR+ 365. 18= 0。解方程选适当的根,得粘

结层的自由应力参考温度 TNR为- 12. 4℃。当加上第 3 种涂层 (陶瓷层, 基体温度控制在

204℃, 此温度即为计算 TNR的无应力温度)时, ( 1)、( 2)式中所有与基体相关的参数用粘结层

的参数替代, 其余同上,最后得 21℃时陶瓷层的自由应力参考温度T NR为- 60. 1℃。需要说明

图 1　平面应变计算模型示意图

的是,无应力温度是一喷涂工艺控制参数,

一般由工艺给出。

因此, 用有限元分析喷涂完后涂层在

室温 21℃的残余应力,其计算条件为: 涂

层系统各部分温度均为的 21℃,系统各部

分自由应力参考温度为: 基体 21℃, 粘结

层- 12. 4℃, 陶瓷层- 60. 1℃。通过这种方

法就可以计算涂层系统的残余应力。

3　有限元分析实例

　　分析中使用的模型是正在进行实验的

圆棒试样结构,工作段直径为 13 mm。圆

形是为了模拟叶片叶型曲面形状, 使得喷
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涂工艺过程更接近叶片实际喷涂工艺。基体为DZ4定向结晶材料, 粘接层为 NiCrAlY,由于实

际喷涂过程中,涂料颗粒是变化的,因此两者的结合面呈波形,一般可认为具有正弦形状。因此

分析采用了 M ODEL1(正弦波形界面,周期 0. 05 m m, 峰值为 0. 015 mm )、MODEL2(平滑界

面)两种模型,以考虑两者的残余应力状态差别。考虑到对称性, 采用平面应变方法, 见图 1。假

设计算粘结层残余应力时无应力温度(基体温度) T S F= 982℃, 计算陶瓷层残余应力时的无应

力温度(这时粘接层相当于基体)分为 T SF= 204℃及 T S F= 650℃两种情况,计算涂层系统在两

种给定温度下(高温 1093℃、室温 21℃)的残余应力。这里所给出的温度值基本上是目前喷涂

工艺中的典型值。在分析中,涂层系统的组成材料假设为均匀、各向同性及线弹性的,每种材料

都有自己的弹性模量、波松比和热膨胀系数。

热膨胀系数见表 1。根据上述原理计算的 TNR见表 2。

表 1　热膨胀系数(×10- 6)

温度 21℃ 204℃ 650℃ 982℃ 1093℃

DZ4

NiCrAlY

ZrO 2

12. 4

11. 1

7. 6

12. 7

11. 7

8. 5

13. 6

13. 6

10. 3

16. 0

15. 6

11. 7

17. 2

16. 7

12. 2

表 2　计算参考温度状态(单位: ℃)

给定计算温度 T R 21 21 1093 1093

无应力温度 T SF喷涂陶瓷层时基体控制温度

粘接层 T NR

陶瓷层 T NR

204

- 14. 0

- 60. 3

650

- 14. 0

- 333. 2

204℃

1095. 7

1310. 1

650

1095. 7

1208. 1

4　结果分析讨论

　　根据以上条件计算得到的涂层残余应力,选取了陶瓷层与粘接层结合界面靠近陶瓷层的

一面的最大应力点的数值, 见表 3( �z 为轴向应力, �r为径向应力)。从涂层总体结构区域看,该

结合面处也是最大的残余应力区。表 3的应力结果很好的说明了该区域是一强度危险区。

表 3　有限元应力计算结果

MODEL1　(正弦界面) 正弦界面 平滑界面

MODEL2　(平滑界面) �z/ M Pa �y / MPa  y z / MPa �z /M Pa �y /M Pa  yz / MPa

21℃　　( 204℃)

21℃　　( 650℃)

1093℃　　( 204℃)

1093℃　　( 650℃)

- 21. 07

- 139. 81

62. 20

32. 70

3. 79

62. 52

- 32. 20

- 16. 80

0. 41

10. 06

5. 18

2. 70

- 27. 0

- 126. 78

54. 10

28. 62

1. 55

7. 03

- 2. 97

- 1. 57

4. 70

21. 93

1. 08

4. 96

从表中可以看到: 在计算给定室温21℃的残余应力时, 轴向应力 �z 是压缩状态,径向应力

�r 拉伸状态,该应力状态的趋势是使得陶瓷层与粘接层分离,在两层的结合界面处产生裂纹。
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尤其是轴向压力很大, 使得脆性的陶瓷层产生一种崩离( Spal ling )的趋势。无论是 M ODEL1

的正弦界面还是 MODEL2的平面结合面的残余应力结果都是如此( MODEL2的径向应力由

于无波峰的影响, 数值要小)。这种状态是所有应力状态中最危险的。也和目前实验所观察到

的现象吻合。对给定高温( 1093℃)下的残余应力,虽然应力也不小,但应力状态正和室温相反,

它的趋势是使得陶瓷层本身开裂,但不脱落,因此还可以起部分隔热作用。危害没有前一种那

么大。计算这两种给定温度(室温、高温)的残余应力,可以给工艺提供一很好的参考数据,即喷

涂完的结构件应进行热处理,使其内部残余应力状态发生变化,减少危险的残余应力。

从表 3的结果可看出, 喷涂陶瓷层时, 不同的基体(这时基体为粘接层)温度(无应力温度,

涂层喷涂的工艺控制参数)对涂层系统影响的差异是非常大的。计算给定室温 21℃的残余应

力时,控制基体温度 T S F= 650℃时的应力要比 T SF= 204℃时的应力大很多, 而且这种轴向压

缩、径向拉伸的应力形式最终会导致涂层剥落。在高温( 1093℃)时虽然应力状态不同,但情况

类似,这种应力在陶瓷层中产生裂纹。当然涂层内无论是产生剥落还是裂纹都是工作中不希望

看到的,因此喷涂时,控制基体温度以调整残余应力的大小,使涂层系统始终工作在应力、应变

允许范围内看来是非常必要的。

以上的涂层残余分析方法较巧妙,简单而实用, 在目前没有很好方法分析或实验得到涂层

残余应力时, 不失为一个可应用的方法。虽然目前没有实验可以验证,但所得的计算结果,定性

上都和涂层强度实验的宏观结果相吻合。并且所得结论给涂层喷涂工艺提供了很好的指导。
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VIBRATION CHARACTERISTICS ANALYSIS

FOR A SHROUDED TURBINE BLADE

WITH AIR- COOLING HOLES
Ou Yangde, Kong Ruilian, Song Zhaohong

( 4th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

Yu shengzhong and Xiao Bo
( Guizhou Aeroengine Research Institute　)

ABSTRACT　　　　A finite elem ent model has been established for analy zing vibration

characterist ics of a shrouded turbine blade w ith air - cooling holes. The ef fects of unifo rm

and nonuniform temper ature dist ribut ion, holes and const raint conditons o f the shr ouds on

the vibr at ion character ist ics are considered. According to the resonant fat igue- damage life

theory , the opt imum clearance betw een neighbo ring shrouds is determ ined to increase the ser-

vice life. The results o f the analysis show that the air - cooling holes have less, but the con-

st raint condit ions and tem perature dist ribut ions have signif icant ef fect on natural f requencies

of the blades.

Key Words　Eng ines　Blade vibration　Finite elements

A SIMPLE METHOD FOR CALCULATION

OF RESIDUAL STRESS IN THERMAL BARRIER COATING
Yang Xiaoguang, , Gen Rui, Xiong Changbing

( 4th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he residual st resses are alway s emerged in plasm a sprayed coat-

ing s due to their spray method. T he accurate calculat ion o f the residual str esses is important

fo r st reng th evaluat ion and ther mal fatigue predict ion of the coat ings, as w el l as for cont rol-

ling and evaluat ing the spraying pro cess. F ir st of all, a main pro cess causing residual str ess

is ident if ied by analyzing plasma spray pr ocess and simpl if ied into a m odel. T he residual

st resses in the coated part is resulted from the differ ence in thermal expansivit ies of the vari-

ous materials invo lved. According to the above ment ioned, authors bring for ward a sim ple

method for calculating residual st resses, w hich can be easily used with finite elem ent method.

Finally, as a demonstr at ion, cylinder- type specim ens ar e cho sen to calculate residual st resses

w ith FEM under various calculating condit ions.

Key Words　Thermal barr ier coat ing s　Residual st ress　Finite elem ent m ethods

A NUMERICAL ANALYSIS OF THERMAL BENDING

DEFORMATION AND ITS INFLUENCE ON ROTOR
Lu Shan, Zhao Ming, Ren Pingzhen, Qi Xianping

( 7th Dep t. Northwestern Polytechnical University , Xi'an　710072)

ABSTRACT　　　　Ther mal bending defor mat ion and its inf luence on an aeroengine's

rotor are analyzed numerically , and some useful resul ts for engineering are obtained. On the

basis of axial symm etrical stat ic temper ture field o f eng ine's rotor , it s ax ial non- symmetrical

tem pertur e f ield is form ed by the aid of thermal bending test data, thr ee- dimension thermal

elast ic FEM is used to calculate the thermal bending deform at ion, and transfer m atr ix method
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