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航空发动机热端部件
隔热陶瓷涂层应用研究
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【摘要】　针对涡轮导向器叶片和转子叶片隔热陶瓷涂层的结构体系及喷涂工艺技术发展,等离子

和电子束物理气相沉积 (EB - PVD )涂层优缺点,涂层失效机理、涂层界面强度特性分析及寿命分

析方法进行了阐述。并针对国内隔热涂层研究的现状及所做的初步研究工作,对我国隔热陶瓷涂

层的发展提出了看法。

　主题词:　隔热层　陶瓷　航空发动机

　分类号:　V 25412

1　前　言
　　隔热涂层又称热障涂层 (T herm al Barrier Coat ing—TBC) ,实际上就是将一种导热性很差

的陶瓷材料通过特殊的工艺喷涂到涡轮部件 (导向器、叶片)表面,厚度一般不超过 015 mm ,

虽然很薄但取得的效果还是非常显著的,如文献[ 1 ]曾介绍:叶片涂上厚度为 0125 mm 的陶瓷

隔热涂层,根据不同的工作环境及热流情况计算,最大可获得高达 167 ℃ (300F)的温降,这相

当于过去 20多年里采用改进合金材料方法获得收效的总和。

2　TBC 结构体系及喷涂工艺
2. 1　涂层体系与工艺

　　以美国为主,从目前发动机的应用来看,用于涡轮叶片的 TBC 系统基本组成结构已经明

表 1　P&W 公司用在涡轮部件上的两种典型热障涂层

陶　瓷　层 粘　结　层 基　体

PWA 264

第一代 TBC

7% Y2O 3- ZrO 2常规等离子喷涂

厚度: 01254±010508 mm

N iCOC rA lY 真空等离子喷涂

厚度: 01127±010254 mm

原料牌号: PWA 1376

PWA 1455

PWA 266

第二代 TBC

7% Y2O 3- ZrO 2

EB- PVD 常规等离子喷涂

厚度: 01127—01381 mm

N iCOC rA lY 真空等离子喷涂

厚度: 01127±010254 mm

原料牌号: PWA 1386

PWA 1480

(单晶)



确,不断改进的都是其具体的喷涂方法及涂层材料中的微量元素,因此根据喷涂方法的不同可

简单的将 TBC 分成两种: (1)等离子涂层 (P lasm a Sp ray Coat ing:包括常规和真空两种喷涂方

法) ; (2)电子束- 物理气相沉积 (EB - PVD )涂层。表 1介绍了美国 P&W 公司用在涡轮部件

上的两种典型 TBC [3, 4 ]。

从表 1中可看到:发动机涡轮部件的隔热涂层是二元涂层系统,由粘结层和陶瓷层两部分

组成,其中:粘结层 (bond coat ing)采用常规或真空等离子喷涂方法,材料为M C rA lY (M 为N i

或N iCo) ,它使基体和陶瓷层能很好的粘结到一起,同时又对基体起到防腐蚀、防氧化的作用。

采用真空等离子喷涂的粘结层抗氧化性能好; 陶瓷隔热层 (top coat ing)材料为 (6% - 8% )

w tY2O 3- ZrO 2,采用常规等离子喷涂或 EB—PVD 喷涂方法。它是 TBC 的主体,对基体主要

起到热防护的作用。

2. 2　等离子涂层和 EB - PVD 涂层的特点

　　等离子法 TBC。可以看作是第一代 TBC,等离子喷涂历史悠久,早期的 TBC 多采用此种

方法,该方法是将喷粉通过喷枪射出的等离子流直接喷射到零件表面。缺点: (1)由于射流速度

快、直径相对较粗,喷涂形状复杂的零件比较困难,而且厚度也不易保证均匀; (2)喷后零件涂

层表面较粗糙,这对表面要求比较光滑的叶片来说就需要作二次加工,以保证光洁度要求; (3)

受陶瓷层内部气孔和微裂纹的影响,该种涂层的应变容限及寿命都不是很高,所以早期都是使

用在涡轮静止部件如导向器上。优点:喷涂的速度快,效率高,而且零件的尺寸可以很大。

EB - PVD 法 TBC。第二代 TBC,它是将零件放在一真空容器中,电子枪产生高能电子束

将涂料熔化蒸发之后,涂料以原子、分子的形态覆盖到零件表面。缺点: (1)涂料中各组成元素

的蒸发压力有区别,因此涂料成分越复杂 (如粘结层M C rA lY) ,工艺也就越复杂; (2)喷涂速度

慢、效率低,成本较高。优点: (1)相对第一代 TBC 其好处是明显的。EB - PVD 涂层是由许多

柱状晶体排列而成,柱状晶体之间相互靠在一起但彼此分离,每个晶体牢牢地粘到底层 (粘结

层)上,这种结构使其应变容限大大提高,有关对比实验表明其寿命是等离子涂层的 8倍。 (2)

喷涂的表面光洁度高、耐磨性好,而且可以喷涂形状复杂的零件。

美国 P&W 公司在 JT 9D 一级涡轮叶片上分别使用上面两种 TBC 所作的飞行实验表明:

等离子涂层经 1500飞行小时就已破坏,而 EB - PVD 涂层工作 5000飞行小时后仍处于良好

状态,由此进一步证实了 EB - PVD 的优越性[1 ]。

3　隔热涂层的疲劳强度理论研究进展
3. 1　涂层的失效机理

　　对于等离子涂层的失效机理,已有的研究表明:涂层系统主要由于陶瓷层和粘结层之间热

膨胀不一致产生的应力导致失效。而这些应力又受到诸如涂层氧化或烧结等时间温度过程的

影响,在陶瓷层中使裂纹扩展和最终剥落的应力状态是在涂层平面内 (轴向、切向)的双轴向压

缩和径向拉伸状态,并且这些应力由于陶瓷层ö粘结层界面不规则的形状会变得更加复杂。另
外等离子喷涂的隔热涂层的特性也与一般常规陶瓷的特性大不相同,这种初步认为是由片状

晶结构所产生的特性包括: (1)很低的传热和很高的压缩应变容限; (2)较高的涂层平面内拉伸

应变容限 (这是因为平面拉伸载荷导致陶瓷 中产生的裂纹是垂直于涂层平面的径向分段裂

纹, 这种裂纹对附着强度没有多大影响) ; (3)等离子喷涂的 Zr- Y t 涂层具有类似蠕变、疲劳

的特性 (前者可能是片状晶的结果,后者可能是慢速裂纹增长的结果)。

毫无疑问,中间的粘结层可以提高陶瓷层与基体的结合力并且保护基体不发生氧化,进一
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步研究表明粘结层的厚度对涂层寿命是有影响的 (对于给定的寿命一般会有一个最小粘结层

厚度) ;此外,涂层的寿命会随着粘结层蠕变强度的提高而提高;陶瓷层与粘结层之间主要不是

靠化学作用而是靠粗糙界面的机械作用连接在一起。界面的粗糙不平主要是由于喷粉的粒度

及等离子喷涂工艺过程本身造成的,一方面这使得粘结层与陶瓷层之间能够机械地粘结在一

起,另一方面也引起了界面附近的应力集中,而且粗糙不平的粘结层表面更容易产生氧化,所

以粘结层表面的特性是影响涂层寿命的一个主要因素。

3. 2　涂层的界面力学特性分析研究

　　对涂层界面进行力学特性分析有助于了解涂层的失效原因,建立带涂层叶片的强度设计

和疲劳寿命分析方法,也有助于涂层结构体系的设计。因为涂层失效剥落是由于陶瓷层内在界

面波峰附近产生裂纹的结果,为了对隔热涂层的寿命作出预测以及更好地改进其制造工艺过

程,就非常有必要研究陶瓷层内的应力值与粘结层的几何形状 (如粘结层厚度、界面粗糙度)及

涂层系统各部分材料 (基体、粘结层、陶瓷层)有关参数 (如热膨胀系数、弹性模量、屈服强度、蠕

变强度等等)之间的关系。

应力应变的分析主要采用有限元方法。分析模型以用于实验的试样为基础。根据对失效

的涂层进行研究发现,当试件在空气中从高温冷却时,总是在粘结层上面的陶瓷层内失效。同

时还观察到粘结层和陶瓷层之间有含氧化物的粗糙界面,而且在邻近界面处的氧化物比远离

界面的多。界面大致呈波形,峰—谷的距离达 0111 mm [5- 7 ]。分析的主要特点就是用正弦曲线

模拟了陶瓷层ö粘结层结合面的形状 (表示了涂料粒度的情况)。分析初期用弹性模型,后期又

发展了弹塑性模型并考虑了蠕变。其主要结果有[8, 9 ]: (1)明确了由于结合面形状导致应力的复

杂性,并证实了粗糙度对应力的影响很大; (2)研究了氧化层及裂纹对涂层的影响,得出因氧化

层的作用导致陶瓷层中的裂纹扩展失效; (3)从分析来看,冷却时的应力状态比加热时危险,加

热时沿着界面方向的拉应力有两种释放的可能: (a)陶瓷层中的微裂纹可使拉伸应力降低; (b

高温下粘结层蠕变会使应力释放。在冷却时,由于该方向的应力为压应力,应力无法释放,从而

在粘结层、陶瓷层的界面附近出现应力集中产生剥落; (4)界面的几何形状对应力有显著的影

响: 增大幅值、降低周期会加大波峰、波谷上的应力集中,循环过程的高温状态下,粘结层的蠕

变可减小应力,但是在冷却时界面上仍然会有垂直于界面的拉伸应力; (5)蠕变强度提高,涂层

的性能也会随之提高。计算表明:低蠕变强度的粘结层工作时不但蠕变增大,而且也没有减缓

邻近陶瓷层的应力集中; (6)判断涂层的强度参数主要根据垂直于界面的应力及应变。

3. 3　涂层宏观寿命研究

　　涡轮热端部件隔热涂层的寿命研究始于 80年代,最初由NA SA L EW IS研究中心建立了

一个实验模型[8 ] , 之后 GE、P&W、GA RR ET 三家公司又发展出实用的寿命模型[10 ]。其中

GA RR ET 公司的模型主要针对腐蚀对涂层寿命的影响。

NA SA 实验室模型: 该模型假设由热载荷加在涂层系统上的复杂应力和应变状态可用单

一参数表达。这个参数为 Εr,它表示热膨胀失配应变的径向分量;另外,假设时间- 温度的影响

可单独用氧化来处理并且氧化可表示为每一循环结束时的重量增量W N。径向应变 Εr 与重量

增量W N 可通过某种方法联系起来[1 ]。通过建立 Εr 与寿命的关系及应用M iner准则进行寿命

分析。该模型分析结果与实验结果吻合得较好。

实用寿命模型: P&W 公司建立了一个以疲劳为基础的涂层寿命模型[11 ] , 该模型根据

M IN ER 定律: N f = (△Εiö△Εf ) - b, 式中△Εf 是失效时的应变范围,△Εi是非弹性应变范围。有
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氧化关系时应变与氧化层厚度建立联系。即这里氧化过程表达为氧化层的厚度而不是重量增

量W。非弹性应变采用W AL KER 粘塑性模型通过有限元计算得到。特点是对热循环时陶瓷

层的应变过程考虑得比较详细。

GE 公司的做法首先是用有限元计算涂层系统的应力应变关系,这种关系是非线性并与

时间相关的,然后将实验测得的寿命与其应力应变建立起联系[12 ] ,表达式为:

△ΕR Z + 014△ΕR = 01121N - 01486
f

式中△ΕR Z为剪切应变范围;△ΕR 为法向 (径向)应变范围。

考虑了涂层边缘形状对寿命的影响,是唯一考虑剪应变作用的寿命模型。

从工程精度上看,三种实用模型都能较好的对寿命作出预测,但仍存在一些问题亟待解

决,如: 蠕变和非弹性对涂层的影响; 剪切力的作用包括边缘处的剪切在减小疲劳指数方面的

作用; 简化的有限元模型采用的是光滑界面是否会导致结果不精确甚至错误; 高温下烧结 或

低温热腐蚀对涂层影响。

应指出的是前面所做的研究主要针对等离子涂层,在这之后, P&W 公司又对 EB - PVD

涂层进行了寿命研究[4 ] ,并与 90年代初完成了这部分工作。总之,在HO ST 计划下,三家公司

已较为成功地解决了隔热涂层的材料和结构问题,建立的寿命模型也具有一定的实用性,以

P&W 公司的模型为例,其预测精确度: 等离子涂层在 3倍分散带内, EB - PVD 涂层在两倍分

散带内。两个结果在工程上都是可以接受的[3, 10 ]。

4　关于发展应用我国 TBC 的建议
　　综上所述,国际上涂层的发展水平可以概括为以下几点:

(1)涂层的组成和等离子喷涂工艺基本已稳定,涂层性能和强度寿命达到应用的要求。

(2)涂层的强度寿命研究仍待提高,至今还没有合适的强度准则,而且其界面力学特性研

究需作进一步的深化。

(3)现在使用中主要障碍是涂层的检测。加工质量检测:主要针对涂层厚度、密度及微观结

构 (气孔,微裂纹)、残余应力,目的是通过这些指标对涂层质量作出评价。工作损伤检测:目的

是根据裂纹、涂层密度和氧化层厚度、陶瓷层厚度来监测确定寿命。这基本上也是当今国际上

隔热涂层技术应用中尚未解决的问题,其中许多方面也正是 90年代国外研究的主要方向。

与国外相比,我国的 TBC 技术还较落后。例如:工艺上, TBC 等离子喷涂技术还未达到工

程实用, EB - PVD 技术尚处于试验阶段; 性能强度寿命研究刚起步,涂层系统性能参数的测

试方法及测试手段还未建立;涂层主要的实验考核设备还很缺乏,更缺乏与此相应的带涂层叶

片设计理论等。因此,借鉴国外的研究方法及成果,根据我国的实际情况提出以下的建议并编

制了图 1的 TBC 研制流程,以期对研制应用单位有所帮助。为了使TBC 能在涡轮叶片上应用

至少要解决两个问题- 喷涂工艺技术及强度寿命分析 (包括热分析)。前者是 TBC 应用的前

提,后者是TBC 可靠使用的保证。在喷涂工艺上应该首先着重发展等离子喷涂技术以解“燃眉

之急”,因为这项技术在国内已经研究并使用了很长时间,而且许多单位的现有设备已能基本

满足要求。在涂层工艺基本稳定后,可参照图 1开展相关的强度寿命研究工作。根据图中所示

基本上可把涂层研究分成三个方面:

(1)涂层系统工艺优化及考核实验。对于涂层系统的工艺研究这里暂不讲述,着重说明的

是相关 TBC 应用的考核实验。热循环考核实验:该实验目的是初步验证导致涂层失效的主要
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因素热不匹配及氧化的影响。实验中要求检验涂层内部的微观变化、各元素含量变化、晶相变

化及寿命。热腐蚀、氧化试验:涂层初步方案确定后的考核是让试件工作在燃气中,使得考核环

境更接近于发动机的实际工作环境,从而更准确的了解涂层的抗腐蚀,抗氧化能力。热腐蚀实

验要求燃气中搀混少量的盐类腐蚀物质。

图 1　TBC 研制流程

(2)涂层系统的物理、机械性能研究。涂层系统的物理、机械性能参数是理论分析工作的前

提。而我们的有关工作至今尚未开展,所以任务还是相当繁重的。主要测试内容基本为图 1中

所述,测得的结果将为以后的理论分析提供参数和依据。

(3)涂层系统的理论分析。涂层的理论分析含宏观及微观两个方面。微观研究为宏观分析

提供理论基础,并直接为涂层的研制提供指导。宏观分析包括: 涂层厚度对叶片寿命、涡轮效

率、冷却空气量的影响;涂层剥落可能产生的后果等等;具体分析内容如下。稳态热分析:基体

加上涂层后,叶片稳态温度场的变化,从而初步确定在给定设计条件下所需要的涂层厚度及冷

却空气量。瞬态热分析:研究工作循环中,涂层叶片的瞬态温度场、应力场的变化, 由此可明确

叶片上危险点的状况,以便进一步校验所设计的涂层系统。这部分工作虽然麻烦,但却是非常

重要的,例如美国 GE 公司在对CF6发动机 2级涡轮叶片瞬态热分析中就发现: 加上涂层后,

叶片前缘、尾缘上的应力大小不仅有变化,而且应力方向 (尾缘 )都与原来相比发生了改变,最

后结论是在尾缘处不加涂层要比加涂层更合理。强度寿命分析:根据前面的温度、应力结果,计

算叶片的强度及寿命。正常情况下加上涂层后叶片本身的蠕变、低周疲劳寿命都能得到改善,

这样最终的寿命就归结到隔热涂层本身的寿命上了。涂层剥落分析:主要研究涂层剥落可能产

生的后果,国外资料[13 ]曾表明: 叶片上的涂层一旦产生剥落,即使工作条件与原来相同 (冷却

空气量 100% ) ,由于温度场的变化,剥落处的状况会比原来更加恶劣,所以带有涂层的叶片寿
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命反而还会比没有涂层的低 (低周疲劳寿命约是原来的 70% )。涂层的效益评价: 在给定的设

计寿命前提下,通过对冷却空气量,叶片尾缘处 (喉道)流场的阻塞程度及涂层表面粗糙度对流

场的影响,综合评价加上隔热涂层对发动机性能的改善。

总之,单从解决涡轮热防护问题的发展看 TBC 技术无疑是今后的一个趋势,对国内发动

机研制来说这项技术也迟早要用,晚用不如早用,而且不仅是航空发动机,内燃机及其它有关

设备都将广泛地采用此项技术,这也必将给使用部门带来可观的效益。
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velocity d ist ribu t ion on the odd m easu ring p lane is d ifferen t from that on the even m easu ring
p lane. Channel vo rtex can be ob served on the odd m easu ring p lane, and ho rseshoe vo rtex is
caugh ted on the even m easu ring p lane.

Key W ords　Spo ilers　V o rtex　F low fields

A M AW UPW IND SCHEM E FOR 3- D CONVECT ION TERM
W ang Xu and Yan Chuan jun

(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　A new m ass- w eigh ted (M AW ) upw ind in terpo la t ion schem e, the
con tro l- vo lum e fin ite- elem en t m ethod, is adop ted fo r th ree dim en sional convect ion term
based on tet rahedra l elem en t, and its subcon tro l vo lum es and su rfaces on each elem en t are
symm etrica l. T h is fea tu re no t on ly guaran tees the po sit ive coeff icien ts in the discret iza t ion e2
quat ion, bu t a lso is easy to be fu lf illed in the compu ter p rogram. T he schem e has been app lied
successfu lly to som e th ree dim en sional convect ion - d iffu sion p rob lem s and som e th ree di2
m en sional viscou s, incomp ressib le f lu id flow p rob lem s.

Key W ords　F in ite elem en t m ethods　W eigh ted　T h ree- d im en sional p rob lem e

SURVEY PAPERS

A SURVEY ON APPL ICAT ION OF TBC
FOR AEROENGINE HOT SECT IONS

Yang X iaoguang, Gen Rui, X iong Changb in
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T h is paper g ives a deta iled su rvey abou t app lica t ion of T herm al
Barrier Coat ing (TBC) techno logy to aeroengines. F irst of a ll, therm al barrier coat ing system
and coat ing techno logy are exam ined to iden t ify the sta te of art of the coat ing techn ique, then
characterist ics of P lasm a Sp ray Coat ing are compared w ith tho se of E lectric Beam - Physic
V apo r D epo sit ion Coat ing. M eanw h ile, the coat ing fa ilu re m echan ism , coat ing in terface
st rength and life p redict ion m ethod are also su rveyed. A cco rd ing to the therm al barrier coat2
ing researches at hom e and ab road, the au tho rs offer som e suggest ion s to p romo te the Ch i2
nese therm al barrier coat ing research and app lica t ion.

Key W ords　A ircraft engines　H eat in su la t ion layer　Ceram ics

M ECHAN ICAL BEHAV IORS OF TBC
IN AEROENGINE HOT SECT ION

X iong Changb ing and Yang X iaoguang
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A system at ica l study on the m echan ica l behavio rs of T herm al Bar2
rier Coat ing (TBC) , the therm al compat ib ility of TBC w ith basic m ateria l of tu rb ine b lade,
and the in terface residual st ress cau sed by variou s TBC m ateria ls. T he change of the b lade
w o rk ing temperatu re leads to crack, separa t ion and scars betw een TBC and sub stra te, tha t
resu lts in TBC failu re, so the b lade canno t w o rk no rm ally. It is d iscovered from the experi2
m en ts that addit ion of t race elem en ts Zr- Y- N b- AL in the therm al barrier coat ing as the

122N o. 2 A bstracts


