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发动机高温结构隔热涂层的力学特性
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【摘要】　介绍了发动机涡轮导向叶片隔热层的力学特性; 涂层材料的物理性能以及基体材料在各

种温度条件下与涂层的匹配; 涂层在抗热震性方面的能力; 涂层与基体材料组合结构的寿命失效

模型,试验结果证明,隔热涂层对叶片具有良好的保护作用,对提高叶片工作温度和使用寿命很有

好处。
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1　序　言
　　采用隔热涂层是为了减缓瞬间高温的热冲击,适当降低涡轮导向叶片表面的工作温度,减

小叶片的变形及翘曲,提高叶片抗高温腐蚀,增加叶片的寿命,改善表面质量以提高气动性能

和涡轮效率。曾经在叶片表面喷涂过氧化铝 (A l2O 3) ,氧化镁 (M gO ) ,氧化锆 (ZrO 2) ,或用镀层

(铬,镍)进行表面保护,但是均因基体与涂层材料在剧烈的热冲击下,其物理性能不一致,而产

生严重的裂纹和最终涂层剥落现象[1- 3 ]。北航对氧化锆,碳化硅 (SiC)、氮化硅 (Si3N 4)等高温陶

瓷均进行过研究,氧化锆在中等温度 (～ 800℃)的力学性能较稳定,在高温时 (1200—1500℃)

时,碳化硅及氮化硅无论其高温强度或是断裂韧性都胜过氧化锆及氧化铝等;在它们当中加入

适量的稀土元素 (如镱、铌) ,可以改善力学性能[4 ]。美国NA SA 公司对导向叶片进行涂层多采

用锆—镱—铝合金做中间粘结层,基体为镍基合金,这样则可提高外表陶瓷层的粘结强度,并

增强抗热冲击的能力[5 ]。

2　涂层及叶片表面受热情况
　　涂层结构是指结构件具有涂层后的一种新型构件,它可以是由基体结构+ 涂层陶瓷,也可

图 1　涡轮导向叶片涂层结构

以是基体+ 粘结层+ 涂层陶瓷。例如,导向叶片在涂上陶瓷之

后,就是一种涂层结构,如图 1所示 (其中 1, 2为陶瓷层, 3为氧

化层, 4, 5为粘结层, 6为基体)。陶瓷与粘结层相互渗透,对涂层

的附着强度有好处。

导向叶片在正常工作时,由发动机起动→巡航→停车,是一

个加热→保温→降温过程。在起动和停车时间很短,是急热急冷

过程,属于热冲击状况;巡航时间较长,是高温恒定状态,这属于

高温蠕变条件。但整个飞机起落过程,对叶片而言,又是热疲劳



(大应力低循环)状态。对某种单一材料而言,热冲击是瞬间受热,材料表面甚至来不及将热量

传走,而使表面产生脆性断裂 (龟裂)的现象,当龟裂纹很短而深度又很浅时,有时对结构强度

影响并不很大,这种现象在故障处理时,甚至允许存在。热疲劳则是大应力 (大应变)使整个结

构破坏,属于大应力区的延性断裂,结构在高温下的两种材料冷热膨胀不均匀,促使局部区域

产生破坏。对涂层结构而言,人们最关心的是陶瓷涂层剥落,由基体上成片的掉下来,这是最严

重的失效。表面有微小裂纹,只要不脱离基体,微裂纹不会延伸到基体,此时陶瓷涂层仍有防护

基体腐蚀和减小基体瞬间加热的作用,则涂层仍属有效[6 ]。在图 1中所示,涂层只在叶身的表

面均匀喷涂,一般采用高能量等离子喷涂,使粘结层和陶瓷层能够相互渗透,如图 1中 2- 4所

图 2　叶片表面的温度 (T )和应力 (Ρ)与飞行时间的变化

示在工艺上还可以在喷涂之后再烧结一次,使

涂层更加稳定。

叶身表面及其他各点的热应力,主要是由

急速加热或急速冷却时,因叶型表面与内部的

温度梯度太大,材料内部的导热率和膨胀系数

等均与加热速度 (时间)有关,至于叶片的边界

固定方式,一般则尽量使之能自由伸长,不会有

严重的限制热应变[7 ]。由于叶身型面复杂,各点

受热不一致,故各点的温度场和热应力值相差

很大,以叶身前缘L 点和叶盆中间 P 点为例,

其温度与热应力随着发动机起飞—巡航—降落

亦不相同,其温度 (T )与热应力 (Ρ)的变化如图

2所示。在表 1中做了较详细的说明[8 ]。

表 1　温度与应力的变化

起飞 (A ) 巡航 (B ) 降落 (C )

前缘

L 点

温度 (T L )

热应力 (ΡL )

急剧上升

表面压应力最大 Ρm ax

温度恒定

热应力恒定为某值 (- ΡL )

温度冷却缓慢

产生残余拉伸力 (+ ΡL )

叶盆

P 点

温度 (T P )

热应力 (ΡP )

上升较慢

表面拉伸+ Ρ

温度恒定

热应力恒定 (+ ΡP )

温度冷却缓慢

产生残余压缩应力 (ΡP )

3　陶瓷—基体材料性能的影响 [1, 2 ]

3. 1　弹性模量 E

　　设基体的弹性模量 Em ,陶瓷弹性模量 E c受热之后,结合面上的应变不一致。

当 Em > E c 时: Εm < Εc—此种情况认为陶瓷断裂应变 (Εc) > 基体断裂应变 (Εm ) ,一旦达到 Εc

> Εm 时,整个涂层结构即产生破坏; Εm > Εc 此种情况认为陶瓷断裂应变 (Εc) < 基体断裂应变

(Εm ) ,既然基体断裂应变 (Εm )较大,但受陶瓷应变 (Εc)所限,一旦陶瓷涂层已达到破坏,涂层结

构即认为失效; 但在此种情况下,涂层结构 (导向叶片)仍能保持整体形状,只是表面陶瓷涂层

产生裂纹,只要涂层不脱落,仍有一定效用。

当 Em < E c 时: Εm < Εc—此种情况认为基体的断裂应变 (Εm ) < 陶瓷断裂应变 (Εc) ,在目前材

料发展条件下,金属基体 (Εm )的断裂应变均不会小于陶瓷的断裂应变 (Εc) ,即不会出现这种情
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况; Εm = Εc 时与 Εm < Εc 情况相似; Εm > Εc 这类情况认为基体材料的断裂应变 (Εm ) > 陶瓷材料的

断裂应变 (Εc) ,一旦达到 Εm = Εc 时,陶瓷涂层开始裂纹,但基体仍保持整体形状尚可正常工作。

目前许多陶瓷涂层均属于这种情况。

当 Em = E c 时: 此种情况为基体材料与复盖陶瓷的性能基本上相同,涂层结构的强度受控

于基体材料。若应变也相同,则涂层之间不产生应力,二者变形一致。这种情况最好,但目前尚

未找到这种陶瓷材料,在选用涂层时,尽可能找到 Em≌E c的这类材料。

3. 2　热膨胀系数 Α的匹配[9, 10 ]

　　由于导向叶片的温度变化很大,基体与陶瓷涂层热膨胀系数均随温度变化而各异,在涂层

结合面上难免有残余应力。受力状况分别说明如次。

图 3　涂层界面的结合力

层面轴向热应力作用:当Αm > Αc (Αm 为基体热膨胀

系数, Αc 为陶瓷涂层)此时基体沿叶身方向拉伸,涂层

也随着受拉伸,若轴向拉伸超过涂层的拉伸强度,则涂

层在垂直于拉伸方向产生网状微裂纹。它相当于冷却

过程; 当 Αm < Αc, 此时涂层的热膨胀系数 Αc > 基体的

Αm ,在结合层面A 产生热应力,如图 3所示; 并有两种

情况: (1)界面结合力足够强时,涂层对基体产生轴向

拉伸,而涂层受到压缩。(2)结合界面强度不足时,将使

涂层与基体脱离。

层面径向热应力作用: 当 Αm > Αc,此时基体膨胀受

到限制并且产生热应力,使涂层及界面受压,它提高了两相材料的摩擦结合力,还会加速层面

的化学反应;当 Αm < Αc,此时外层涂层材料向外膨胀,使基体与层面受到拉伸状态,两相层面有

脱开的趋势。

若基体是主要承力件,受热之后基体中的热残余应变可表示为:

Ε′m = E cV c△Α△T öEm (1)

式中: E c、Em 及V c 分别为涂层、基体的弹性模量和涂层体积; △Α与△T 分别为基体与涂层材

料的热膨胀系数和温度差。

当 Ε′m > 0时,基体受到张力作用; Ε′m > Εγm 时,基体出现微裂纹 (Εγm 为基体应变极限) ; Ε′m < 0

时,基体受到压缩力作用。

基体的轴向热应力表示为:

Ρ′a = Ε′m Em (2)

　　将 (2)式代入 (1)式,得到:

Ρ′a = (E cV c△Α△T ) ö[V c (E cöEm - 1) + 1 ] (3)

　　同样,当 Ρ′m > 0时,基体受到拉伸应力; Ρ′a> Ρλm 时,基体出现微裂纹 (Ρλm 为基体应力极限) ;

Ρ′a< 0时,基体受到压缩应力作用。

表 2列出了涂层—基体的热膨胀系数 Α的影响。一般认为基体应比涂层的热膨胀系数 Α
较大为好,这相当涂层与基体之间有一定的预压缩应力,这能提高结合层的粘接强度。在表 3

中列出某种陶瓷涂层的材料性能。
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表 2　热膨胀系数 (Α)与层面受力情况

膨胀系数 (Α) 受　　力　　状　　况

Αm > Αc

轴向:基体膨胀受限制,在涂层与基体的层面上产生剪切应变

径向:基体与涂层面受压,增加结合力。

Αm = Αc 材料热膨胀一致

Αm < Αc

轴向:涂层受压,基体受张,结合面产生变形

径向:涂层受张,基体受压,结合面脱离

表 3　某种陶瓷涂层的性能

材　　料 E (kgömm 2) Λ Θ(kgömm 3) Α

陶瓷 (ZrO 2+ 8% Y2O 3)

粘结层 (C r- N i- A l- Zr)

基体 (N i基合金)

218×103

1140×10- 4

1179×10- 4

0125

0127

0125

01561×10- 5

01691×10- 5

01773×10- 5

5156×10- 6

8141×10- 6

7173×10- 6

4　涂层的失效模型 [11- 13 ]

　　对于涂层的失效寿命,无论在试验过程或发动机工作过程,一般都认为: 陶瓷涂层与金属

基体之间的热膨胀不一致,从而诱发成变形不匹配使涂层脱落。此时在结合面上的应力 (或应

变)受到“时间—温度”不断变化的过程,使陶瓷产生裂纹,并使粘结层可能产生氧化。在涂层平

面内所受到的双轴压缩和径向拉伸应力状态,因而形成层面上的波形不规则界面,使得应力分

布变得复杂化,事实上波形界面上的径向应力处于压缩和拉伸之间交替变化呈正弦波状分布,

其间距达 100 Λm 左右。

图 4　层面上剪切应力随波长的变化

在等离子喷涂的 ZrO 2 - Y2O 3 层内, 还具有象蠕

变一样的特性,它使界面上片状晶体在边界上产生滑

移;又具有象疲劳一样的特性,它使陶瓷涂层产生分段

的微裂纹,属于穿晶断裂性质[14- 16 ]。

若按正弦波的形式来描述层面上剪切应力变化,

在其波长为 Κ时,任意位置处所产生的位移为 x ,如图

4所示。在未受力之前, Σ= 0, x = 0,当位移 x = Κö4时,

剪应力达到最大值 Σm ,故有关系式:

Σ= Σm sin (2Πx öΚ) ≌ (2Πx öΚ)　　　 (x 很小时)

(4)

按虎克定律有: Σm = Gö2Π (5)

这是理论的最大剪切应力。但是实际上比此值要小得多,甚至小到 2- 3个数量级。

对于失效的寿命模型,目前已有几种半径验设计用的方法。例如美国通用公司建立的寿命

计算公式为[17- 19 ]:

△ΕR E + 014△ΕR = 01121N 01456
f (6)
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式中:△ΕR E和△ΕR 分别为剪切应变范围和法向应变范围,N f 为失效循环数。

5　结　论
　　 (1)导向叶片在起飞—巡航—降落这个过程中,其表面的热应力变化急剧,表面层的烧伤、

斑点、氧化皮、微裂纹以及变形翘曲等,是导向叶片的经常故障。

(2)采用陶瓷涂层进行表面保护,可以适当降低表面高温,提高叶片抗高温腐蚀,减小表面

损伤和叶片的变形。

(3)陶瓷涂层与叶片基体的材料物理性能相差较大,二者的不匹配会导致涂层的裂纹和剥

落。

(4)已经初步掌握的层面应力分布规律,是一种接近正弦波型的变化,而层间应力的大小,

已经可以采用有限元法进行分析,但陶瓷涂层的剥落和寿命分析,仍然是极其复杂的。
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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.
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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
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in terface coheren t layer enhances the com b inat ion strength betw een TBC and sub stra te sig2
n if ican t ly, increases the therm al bu rst resistance, imp roves the su rface smoo thness. T he oper2
at ing temperatu re of the b lades w ith TBC is enhanced up to 200℃- 300℃ h igher than that
of the b lades w ithou t TBC. T he therm al barrier coat ing no t on ly can be app lied to tu rb ine
b lade, bu t a lso has a sign if ican t effect on the su rface p ro tect ion of the com bu sto r and jet ex2
hau st nozzle of aeroengine.
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TECHN ICAL NO TES

A MOD EL EQUAT ION FOR SIM ULAT ING FLOW - F IELD
IN M UL T IROW AX IAL TURBOM ACH INES

J iL ucheng, Guo Enm in , M eng Qinguo, Zhou Sheng
(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　　　　 In o rder to sim u la te the flow - field in m u lt irow tu rbom ach ines, a
model equat ion, nam ed T im e- averaged Effect N avier- Stokes equat ion, (hereafter referred
to as T EN S equat ion) has been first ly deduced. T h is T EN S equat ion w as ob ta ined from en2
sem b le average and t im e average p rocesses in succession. A s dist ingu ished from R eno lds- av2
eraged N - S equat ion, the T EN S equat ion has t im e- averaged stresses and t im e- averaged
energy sou rce term s to con sider the zero o rder un steady effect. A s a resu lt, it g ives a bet ter
engineering m ethod to tran sm it param eters acro ss the in terface of neighbou r b lade row s.
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A NUM ER ICAL M ETHOD
FOR PRED ICT ING TURB INE PROF IL E LOSS

Y u Qing
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

Yang Hong
(2th D ep t. H a rbin Ins titu te of Technology , H a rbin 150001)

ABSTRACT　　　　A new num erica l m ethod fo r p redict ing the p rofile lo ss of tu rb ine
b lades in sub son ic and superson ic flow s is p resen ted. T he p rofile lo ss con sists of tw o parts:
frict ion lo ss in the boundary layer on p ressu re and suct ion su rfaces and m ix ing lo ss due to the
in teract ion betw een w ake and m ain stream. A tim e- m arch ing fin ite- vo lum e Eu ler so lver is
u sed fo r m ain stream calcu la t ion w h ile a fin ite- d ifference compu ta t ion fo r the boundary lay2
er. A local C- grad co rrect ion is u sed in m ain stream calcu la t ion and a fu ll imp licit d ifference
schem e is app lied to the boundary layer calcu la t ion. O n the basis of m ass, mom en tum and en2
ergy con srvat ion law s, the m ix ing lo ss is ob ta ined betw een cascade ex it and the far un ifo rm
dow n stream and compared w ith severa l experim en ta l data. It is show n that th is num erica l
m ethod can m ake qu ite p recise p redict ion of tu rb ine b lade p rofile lo ss.
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