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摘　　　  要：    针对带热障涂层涡轮叶片的工程设计需求，发展了一种热障涂层寿命预测方法。根据热障涂

层系统的受载特征，建立了能够高效求解涂层各层关键力学行为的降维力学模型。通过热障涂层模拟件在

经历高温长时氧化、热疲劳载荷后的剥落抗力测试，获取了涂层界面损伤的演化规律。在此基础上，对涂层

总损伤进行解耦，建立了氧化 -力学耦合损伤模型，提升了涂层损伤与剥落寿命的预测精度。基于上述理论

模型，开发了可与现有构件设计流程相集成的热障涂层损伤分析与寿命预测软件工具，并进行了涡轮叶片算

例验证。结果表明：上述方法对于热障涂层整个损伤演化过程的预测误差在±10%以内。
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Abstract:   A methodology of life prediction for thermal barrier coatings was developed to meet the
engineering  design  requirement  of  turbine  blades  with  coatings.  According  to  the  loading  feature  of

thermal barrier  coatings，a simplified mechanical  model was adopted to calculate the critical  behavior of

each  layer  efficiently.  The  interfacial  damage  evolution  generated  in  the  coatings  was  measured  by  the

spalling-resistance tests  on the simulated specimens with thermal  barrier  coatings after  undergoing high-
temperature long-term oxidation and thermal fatigue. On this basis， the total  damage in the coatings was

decomposed  and  a  damage  model  considering  the  coupling  of  oxidatively  induced  and  mechanically
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induced damages was proposed to improve the prediction accuracy of damage and spallation life. Lastly，
based on the theoretical models，a software tool for damage analysis and life prediction of thermal barrier
coatings， which  can  be  integrated  in  the  existing  design  process  of  components， was  developed  and
verified by the instance of turbine blade. The results showed that the above-mentioned method predicted
the evolution of damage generated in thermal barrier coatings with an error of ±10%.

Keywords:   thermal barrier coating；interfacial damage；oxidation；thermal fatigue；
life prediction

热障涂层是一种有效的热防护技术，广泛应

用于航空发动机与燃气轮机热端部件，如涡轮工

作叶片、导向叶片、燃烧室、尾喷管等，可将上述

结构的耐温能力提升约 170 ℃，从而延长部件服

役寿命或者提高发动机总体性能和热效率[1-3]。

目前常见的热障涂层均采用双层结构：最外侧为

氧化钇局部稳定的氧化锆陶瓷层，具有低的热导

率以及良好的高温稳定性，主要起隔热作用；在

陶瓷层与高温合金基体之间通过引入黏结层，如

MCrAlY（其中 M为 Ni和 /或 Co）或 PtAl等，以提

高陶瓷与基体的结合强度。在高温环境下，黏结

层中的 Al等元素与透过陶瓷层的氧气发生反应，

在陶瓷与金属界面处形成一层薄的热生长氧化物

（thermally grown oxide，TGO），可以延缓氧气的进

一步渗透，阻止基体发生氧化腐蚀。同时，TGO
的热膨胀系数要小于邻近的陶瓷层和黏结层，破

坏涂层系统内部的力学相容性，其生长到一定程

度时会引起涂层剥落[4]。

按照陶瓷层制备工艺的不同，热障涂层可分

为大气等离子喷涂（air plasma spraying，APS）和电

子束物理气相沉积（electron  beam physical  vapor
deposited，EB-PVD）两类。其中，APS制备的陶瓷

层为片层状结构，孔隙率高、隔热效果好，主要用

于涡轮导向叶片、燃烧室、尾喷管等高温静止结

构；EB-PVD制备的陶瓷层为“羽毛状”仿生结构，

具有良好的应变容限，可有效缓解高温下陶瓷层

内的拉应力，主要用于涡轮叶片等承受极端热-力
耦合载荷的情况。虽然热障涂层已经在过去的几

十年中得到了应用，但是其在服役过程中的过早

剥落失效仍是困扰学术与工程界的首要难题[5]。

涂层一旦剥落，会使基体合金暴露在超过材料设

计耐温能力的高温腐蚀性燃气环境中，极易引起

结构的烧蚀、断裂，严重危害发动机安全性、可靠

性和经济性。如何准确预测热障涂层服役寿命，

进而降低工程应用风险并最大限度发挥其性能优

势与潜力，已成为涂层选材、结构设计以及发动

机寿命管理、维修保障等所面临的关键技术之一。

热障涂层寿命预测方法的研究始于 20世纪

80年代，与初代热障涂层材料体系的应用探索几

乎同步开展。1987年，NASA Lewis中心的Miller[6]

率先提出了一种基于氧化驱动失效与力学驱动失

效竞争机制的涂层寿命模型，假设涂层在承受热

载荷时所产生的损伤取决于其内部有效应变（热

膨胀失配应变的径向分量）与失效应变之比，而

氧化对损伤的影响则通过增大有效应变或者减小

失效应变来描述。此后，在 NASA热端部件技术

（HOST）计划的支持下，普惠公司的 Meier等 [7] 对

上述框架进行了完善，开始在 EB-PVD热障涂层

系统中采用 TGO厚度代替氧化增重表征氧化的

影响，并以 TGO最大应变代替热失配应变表征机

械损伤，建立了涂层失效与局部应力应变状态、

氧化程度的关联。基于对损伤机理的不同理解，

国内外学者先后采用 TGO面内非弹性应变范围[8]、

机械应变范围[9] 以及 TGO-黏结层界面的面外应

力范围[10] 等作为损伤参量，对 Meier模型进行了

广泛修正。此类模型的关键在于涂层局部应力应

变的准确获取，需要通过特定的函数形式（如余弦、

双余弦或傅里叶级数）描述陶瓷-金属界面形态，

结合“陶瓷层-TGO-黏结层-基体”体系的微观有限

元分析进行计算。然而，真实涡轮叶片结构复杂

且与热障涂层尺寸差异巨大，对带涂层叶片进行

从微观到宏观的跨尺度有限元建模十分繁琐[11]，

难以在工程设计时直接使用。

针对上述问题，目前有两种常见处理方法。

第 1种处理方法是采用有限元子模型技术，从构

件上截取一小块区域作为基体，在其表面构建热

障涂层微观几何模型进行分析[10]。该方法显著降

低了带涂层构件的有限元建模复杂度，并且可以

在一定限度保留基体曲率、变形分布以及陶瓷-
金属界面形态特征等对涂层内应力应变状态的影

响，但是由于只能表征局部区域的涂层损伤，为

了获取整个构件的涂层损伤分布情况，必须针对
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不同部位进行大量微观模拟，所需计算成本较高，

同样不便于工程使用。

第 2种处理方法是根据涂层的薄膜受载特征，

将涂层系统简化为多层梁结构[7-8,12-14]，通过求解

变形协调方程获取涂层各层的力学行为。该方法

直接以基体表面总应变、温度等作为输入，避免

了复杂的涂层微观有限元建模过程，计算效率远

高于子模型方法。需要注意的是，简化力学模型

只能近似计算涂层在面内方向的应力应变分量，

无法描述 TGO厚度增长以及界面形态等对各层

力学行为的影响，以此作为 Meier模型的机械损

伤参量，可能会导致涂层寿命预测精度的明显下

降。对氧化驱动损伤与力学驱动损伤的演化规律

分别进行量化表征并且考虑两者的交互作用，被

认为是可以提高预测精度的有效手段[15-16]。这需

要获取不同热载荷条件下涂层损伤的实际演化规

律，并且识别主导损伤演化过程的驱动力参数。

鉴于此，本文面向带热障涂层构件寿命设计

的实际需求，首先建立涂层系统降维力学模型，

实现对涂层关键力学行为的高效求解；然后，通

过热障涂层模拟件在经历高温长时氧化、热疲劳

载荷后的剥落抗力测试，获取涂层界面损伤的演

化规律；在此基础上，对涂层总损伤进行解耦，建

立氧化-力学耦合损伤模型，提升涂层损伤与剥落

寿命的预测精度；最后，基于上述理论，开发热障

涂层损伤分析与寿命预测软件工具，与现有构件

设计流程集成，支撑带涂层构件设计与评估。 

1    涂层系统降维力学模型

对于 EB-PVD热障涂层，陶瓷层厚度一般为

100～150 μm，黏结层厚度为 30～100 μm，TGO厚

度只有 0.3～10 μm，而空心气冷涡轮叶片基体壁

厚通常为 mm量级，整个涂层喷涂区域尺寸则在

cm量级。考虑到热障涂层厚度方向（面外方向，

垂直于叶片表面）的尺寸远小于其他两个方向（面

内方向，平行于叶片表面），并且其承受机械载荷

主要来源于基体在面内方向的变形（面外方向为

刚体位移），因此可将涂层系统近似等效为承受

平面应力的多层板结构。同时，由于涡轮叶片基

体的面内刚度远大于涂层，可假设涂层各层面内

总应变完全由基体控制，即涂层各层的面内总应

变近似等于基体的表面总应变[15-16]：

εtoti = ε
th
i +ε

m
i ≈ εtots （1）

εtoti εthi εmi i

i

εtots

tfree
t0

式中 、 和 分别为涂层第 层在面内方向的

总应变、热应变和机械应变， 取 1时代表陶瓷层，

2代表 TGO，3代表黏结层； 为基体的表面总应

变。假设涂层系统的无应力温度为 ，则带涂层

涡轮叶片（或其他结构）在冷却至室温 时，涂层

各层在面内方向产生的残余机械应变为

εmi（t0）=
[
αs（tfree）−αi（tfree）

]
（t0− tfree） （2）

αs t0

t εtots（t）

εms（t）

式中 为基体热膨胀系数（参考温度为室温 ）。

随后，叶片受到高温和离心力等的作用，温度变

为 ，基体产生的面内总应变 和机械应变

为

εtots（t）= εms（t）+αs（tfree）（t0− tfree）+

αs（t）（t− t0） （3）

εmi（t）则涂层各层的面内机械应变 为

εmi（t）= εtots（t）−αi（tfree）（t0− tfree）−
αi（t）（t− t0） （4）

t0

tfree

ε̃tots（t）

需要注意的是，在当前的工程设计流程中，叶

片有限元分析均以室温 （通常取为 20 ℃）作为

初始温度，与涂层系统的无应力温度 （对于 EB-
PVD工艺，一般为 950～1 000 ℃）存在明显差异，

即有限元得到的叶片表面总应变 形式为

ε̃tots（t）= αs（t）（t− t0）+ε
m
s（t） （5）

因此，在以叶片有限元得到的表面总应变为

约束进行涂层系统降维力学分析时，需要引入附

加热应变进行修正，如式（6）所示。

εmi（t）= − [
αs（tfree）−αi（tfree）

]
（tfree− t0）−

αi（t）（t− t0）+ ε̃
tot
s（t） （6）

式（6）建立了涂层各层在面内方向的机械应

变与不带涂层叶片表面总应变的关联，将原来复

杂的三维有限元问题转化为准一维的多层板面内

协调变形问题，可显著提升求解效率。

下面对涂层系统降维力学模型计算精度进行

验证。首先，与传统有限元模型计算结果对比。

不失一般性，采用目前试验中最为常见的纽扣型

试样进行数值模拟，试样直径为 20 mm，陶瓷层厚

度为 100 μm，黏结层厚度为 50 μm，TGO厚度为

2 μm，基体厚度为 1 mm（图 1（a））。热障涂层与

基体热膨胀系数（CTE）如表 1所示（参考温度为

1 000 ℃）。根据对称性，取模型的 1/4进行分析。

对于热障涂层陶瓷层、TGO、黏结层的室温残余

应力计算结果对比如图 1（b）所示。除边缘区域

第 10 期 荆甫雷等： 面向工程设计的热障涂层寿命预测方法

20220853-3



外，有限元计算得到涂层各层均为平面等效双轴

应力状态，其中陶瓷层和 TGO为压应力，黏结层

为拉应力，与本文模型一致，且两者的应力值误

差在−0.5%～0.5%之间。

∆vR2

σr
TGO

然后，与试验测试结果进行对比。采用

PLPS技术[17-24] 对热障涂层 TGO在室温下的残余

应力进行测试，原理如图 1（c）所示。采用 532 nm

激光照射热障涂层，TGO中 Cr3+受激产生荧光，

荧光光谱的 R2峰频移（ ）与 TGO所受应力状

态（ ，上标 r代表室温残余应力）成比例关系

（Π为系数）。计算值与实测数据对比如图 1（d）

所示。TGO实测残余应力要略小于计算值，该趋

势与文献 [18]一致，其原因可能来源于两个方面：

真实的 TGO并非理想平面，而是存在一定的粗糙

度，TGO受压挠曲产生应力释放；陶瓷层与黏结

层之间的界面区域存在微裂纹，裂纹萌生、扩展

从而释放 TGO存储的应变能。

需要注意的是，由于降维力学模型本质上是

准一维的力学方程，无法计算除面内方向正应力/

应变以外的力学分量（如垂直于界面方向的应力

应变、切应力/应变等），同时也无法描述 TGO厚

度增长以及界面形态等对各层力学行为的影响，

其总体计算精度以及结果全面性要差于传统的

“陶瓷层-TGO-黏结层-基体”微观有限元模型。换

而言之，降维力学模型是通过牺牲部分力学分量

信息来提升求解效率，如果直接以降维力学模型

计算结果作为 Meier模型[7]（即传统的涂层损伤模

型）的输入参量，可能会导致涂层寿命预测精度

的明显下降。针对这个问题，本文设计开展涂层

损伤定量化测试，并基于实际的损伤演化数据，

建立新的氧化-力学耦合损伤模型，以此来提高涂

层寿命预测精度。
 

 

表 1    热障涂层与基体热膨胀系数

Table 1    CTE of thermal barrier coating and substrate

温度/℃
膨胀系数/10−6 ℃−1

陶瓷层 TGO 黏结层 基体

20 10.33 9.33 17.27 15

200 10.38 9.58 17.95 15.69

400 10.7 9.9 18.93 16.53

600 11.05 10.2 20.2 17.68

800 11.5 10.5 21.6 18.16

1 050 10.3 12.45 21.4 33.03

1 100 10.3 12.6 21.6 33.9
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图 1    降维力学模型验证

Fig. 1    Verification of the simplified mechanical model
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2    涂层界面损伤演化规律

损伤指的是材料内部微裂纹萌生、扩展所造

成的力学性能劣化，代表着材料或结构可用寿命

的消耗程度。已有研究表明，热障涂层损伤呈现

出一定的非线性累积特征，与传统金属材料存在

显著差异，经典的 Miner线性损伤累积理论不再

适用[25]。涂层在经历特定载荷后损伤情况的有效

量化是建立损伤模型最基本的输入条件之一，直

接关系到涂层寿命预测的准确性。

D

作者前期发展了一种基于剥落抗力退化的热

障涂层界面损伤量化表征方法[26]，将涂层损伤

表示为如下形式：

D = 1−
（1+ v1）ε

r+（1− v1vs）ε
a
crit

（1+ v1）εr+（1− v1vs）ε
a,0
crit

（7）

v1 vs

εr

εacrit

εa,0crit

式中 、 分别为陶瓷层、基体的泊松比，取值为

0.1、0.42； 陶瓷层初始残余压应变，可通过式（6）
近似计算； 为涂层受压发生屈曲剥落时所施加

的临界应变（压缩取为正值，上标 a代表外部施加

载荷）， 对应于制备态涂层的压缩剥落临界应

变，需通过涂层试验件室温压缩剥落试验进行获

取[15-16,26]。

Dspall εacrit

εr

当界面损伤达到阈值 时， 为 0，陶瓷层

在自身残余应变 作用下发生屈曲：

Dspall = 1− （1+ v1）ε
r

（1+ v1）εr+（1− v1vs）ε
a,0
crit

（8）

Dspall

式（8）表示涂层将在下一次冷却至室温时发

生自发剥落，可用于判定涂层剩余寿命是否耗尽。

由于在计算过程中引入了陶瓷层初始残余应变的

影响，本文中涂层剥落所对应的界面损伤阈值

要小于 1，这与其他损伤理论[15,27] 不同。

基于上述理论，本文开展了热障涂层模拟件

在经历不同热载荷后的压缩剥落试验，通过测试

涂层在室温下发生屈曲剥落的临界压应变，获得

界面损伤的演化规律。模拟件基体为二代镍基单

晶高温合金 PWA1484，黏结层为 NiCrAlYSi（EB-
PVD工艺，厚度不小于 30 μm），陶瓷层为 8YSZ
（EB-PVD工艺，厚度不小于 100 μm）。该热障涂

层由北京航空航天大学高温结构材料与涂层技术

工信部重点实验室制备。根据某型机带热障涂层

涡轮叶片结构与载荷特征，设计热障涂层模拟件

（图 2（a））及试验载荷（图 2（b））。具体试验测试

流程如下：首先，利用高温马弗炉分别开展带热

障涂层模拟件的高温长时氧化（1 050 ℃ 恒温）、

热疲劳（加热 10  min-空冷 10  min，峰值温度为

1 050 ℃）试验，在经历特定的氧化时间或热循环

数后，取出部分模拟件，冷却至室温；然后，在

MTS809试验机上开展室温轴向压缩试验，测试

涂层的压缩剥落临界应变。为了在统一的坐标系

下对不同热载荷所造成的界面损伤进行对比分析，

通 过 模 拟 件 切片 SEM（scanning  electron  micro-

scope）观测获得 TGO厚度。具体测试过程详见

文献 [26]。
εacrit

D

实测的涂层压缩剥落临界应变 及对应的

损伤 随氧化时间、热循环数的演化规律如

图 2（c）所示，下标 t代表高温长时氧化试验，n代

表热疲劳试验。临界应变随氧化时间、热循环数

的增加均呈现下降趋势，表明界面结合强度在

TGO生长以及涂层内应力应变的作用下产生了

渐进劣化，对应的损伤单调递增。

考虑氧化与力学的耦合作用[15-16]，假设涂层
 

(a) 热障涂层模拟件
单位：mm

(b) 高温长时氧化 (左) 与热疲劳 (右) 载荷

(c) 临界应变、损伤与热载荷历程的关系

力学驱动损伤与 厚度、 的关系

总损伤解耦
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D中所产生的总损伤 按如下规律累积：

D = Dox+Dcyc+ kDoxDcyc （9）

Dox

Dcyc

k

k = 0

k = −1

k = 1

Dt ≈ Dox

式中 代表与 TGO生长相关的氧化驱动损伤

（下标 ox代表氧化）， 代表与涂层内应力应变

循环相关的力学驱动损伤（下标 cyc代表循环）。

为表征氧化驱动损伤与力学驱动损伤交互作用

的系数。当 时，两种损伤分量线性累积，无

交互作用；当 时，表示总损伤小于氧化与力

学驱动损伤之和；而当 时，则表示氧化与力

学驱动损伤耦合会产生额外损伤。由于高温长时

氧化试验只经历一个热循环，假设其产生的力学

驱动损伤可忽略不计，则可认为 。

Dox

k k = 0 k = 1 Dcyc

假设相同 TGO厚度下的 相同，利用实测

TGO厚度以及高温长时氧化试验损伤数据，通过

幂次函数拟合，可以得到热疲劳试验所产生的氧

化驱动损伤。在此基础上，利用式（9），对热疲劳

所造成的力学驱动损伤进行解耦。如图 2（d）所
示，力学驱动损伤随 TGO厚度的演化规律与系数

的取值密切相关。对于 和 ，计算的

先增加后减小，损伤峰值对应的 TGO厚度约为

k = −1 Dcyc

Dcyc

Dcyc

2.1 μm；而在 时， 随 TGO厚度的增长而

持续增加。从热力学角度看，涂层界面损伤是一

个不可恢复的熵增过程，随着 TGO厚度的增长或

热循环数的增加， 不应出现减小的情况。并

且 的减小意味着界面微裂纹愈合，已有的涂

层热疲劳试验结果也并未发现这一异常现象。因

此，氧化驱动损伤与力学驱动损伤的交互作用应

为负值。一种可能的解释是界面形态演化[28-29]：

在热疲劳载荷下，伴随着 TGO增厚，原始相对平

坦的界面逐步扭曲、皱化，而界面皱化同时会释

放其存储的部分弹性应变能[20]，引起界面附近应

力重新分布，从而在一定程度上减缓损伤累积。

涂层总损伤的解耦结果如图 2（e）所示。

k = −1

下面从另一个角度解释氧化驱动损伤与力学

驱动损伤交互作用系数取值为−1的物理意义。

当 时，总损伤可改写为如下形式：

1−D =（1−Dox）（1−Dcyc） （10）

D A

A0

rc

涂层界面损伤定义为当前状态的剥落抗力相

对于制备态初始剥落抗力下降的百分比[16,26]，而

剥落抗力取决于界面有效承载面积，因此可以将

损伤 进一步表示为当前的界面有效承载面积

相对于制备态初值 减小的百分比，如式（11）所
示。界面承载面积的减小主要来源于界面微裂纹

萌生扩展。Busso等 [23] 认为，涂层界面褶皱引起

局部应力集中，当褶皱尺寸达到临界值时，微裂

纹形核，由此可将涂层界面损伤定义为界面褶皱

尺寸大于某个特定临界值 的累积概率：

D =
A0−A

A0
=

w +∞
rc

f（x）dx （11）

f（x） x

Dox

Dcyc

D

k = −1

式中 为界面褶皱尺寸 的概率密度函数。根

据上述定义，式（11）中的 表示事件一（即氧化

引起的界面褶皱尺寸大于临界值）发生的概率，

表示事件二（纯力学引起的界面褶皱尺寸大

于临界值）发生的概率，则 代表事件一、二中至

少发生一件的概率。换而言之，当 时，涂层

界面总损伤即为界面褶皱尺寸大于临界值的概率，

而褶皱尺寸的增大可能是由氧化驱动、力学驱动

或者两者共同作用引起。 

3    涂层氧化-力学耦合损伤模型

根据前面 EB-PVD热障涂层的实测损伤结果，

不同热载荷条件下涂层界面所产生的总损伤可以

分为与 TGO厚度相关的氧化驱动损伤、与涂层
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(e) 总损伤解耦
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图 2    涂层界面损伤量化分析

Fig. 2    Quantitative analysis of the interfacial damage generated

in thermal barrier coating
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内应力应变循环相关的力学驱动损伤以及负的氧

化-力学交互作用 3部分。其中，TGO厚度的生长

规律只取决于氧化温度和时间，而未呈现出与涂

层内应力应变的显性关联[26]，因此可基于化学反

应的 Arrhenius公式，建立 TGO厚度生长的氧化

动力学模型如下：

δ =

{
exp

[
∆H
R

(
1
tref
− 1

t

)]
Tht

}n

（12）

δ R ∆H

t tref Tht

t n

t R ∆H tref

式中 为 TGO厚度， 为统一气体常数， 为激

活能， 为氧化温度， 为参考温度， 为氧化温

度 下的保持时间（下标“ht”表示高温时间）， 为

与温度 相关的指数。由于 、 、 为常数，则

上式可简化为

δ = AT n
ht （13）

A n其中 为 TGO厚度生长系数， 为 TGO厚度生长

指数，由试验数据拟合获得（表 2），结果见图 3（a），
与等温氧化和热疲劳试验条件下的实测值相比，

式（13）的相对误差在±10%。
 
 

表 2    损伤模型参数

Table 2    Parameters in the damage model

参数 数值

t/℃ 1 050

A 0.638 73

n 0.241 91

δref/μm 2.534 26

a 7.376 01

B/10−4 6.245 7

Δεref 0.001 65

c 0.2
 

δ

Dox

前面的试验结果表明，氧化驱动损伤与 TGO
厚度 近似呈幂次函数关系，由此假设氧化驱动

损伤 的演化模型如下：

dDox =
a
δref

(
δ

δref

)a−1

dδ （14）

δ

δref a

式中 为当前的 TGO厚度，可由式（13）近似求解。

为参考 TGO厚度， 为氧化驱动损伤指数，由

试验数据拟合获得（表 2），拟合结果见图 3（b）。
前期研究表明，黏结层的力学行为可能是控

制力学驱动损伤过程关键参量之一[15-16,30]。考虑

到黏结层面外方向的应力应变对于 TGO生长应

变、材料力学性能、界面形态等十分敏感，且只能

通过微观有限元模拟计算，求解过程繁琐，不便

于工程设计使用。因此，本文采用黏结层面内方

向的应变作为力学驱动损伤参量。借鉴金属材料

应变疲劳 Masson-Coffin公式，可假设力学驱动损

伤的演化模型如下：

dDcyc = B
(
∆εm3
∆εref

)c

dN （15）

∆εm3

∆εref B

c

式中 为每个热循环所对应的黏结层面内方向

的机械应变范围，可通过涂层系统降维力学模型

（式（6））近似求解。 为参考应变范围， 为力

学驱动损伤系数， 为力学驱动损伤指数，由试验

数据拟合获得（表 2），拟合结果见图 3（c）。
在此基础上，利用式（10）计算热障涂层界面

 

(a) TGO厚度生长氧化动力学模型与实测数据对比

(b) 氧化驱动损伤演化模型与实测数据对比

(c) 力学驱动损伤演化模型与实测数据对比

总损伤预测结果与试验结果对比
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总损伤，与前面获取的试验数据对比如图 3（d）所
示，两者相差不大于±10%。利用文献 [15]披露的

某涡轮叶片热障涂层试验数据，对上述模型进一

步验证，结果表明涂层界面总损伤预测误差同样

在±10%以内（图 3（d））。 

4    涂层损伤分析与寿命预测工具

n1 n2

为了实现对涡轮叶片等真实构件的热障涂层

寿命预测，需要将上述理论模型进行扩展，作为

叶片三维有限元分析的后处理。涡轮叶片为复杂

的三维曲面结构，在网格离散后，表面节点通常

会涉及到多个单元面，如图 4（a）所示。根据节点

所在的单元面确定法向（图中 和 ）存在不确定

性，进而影响涂层系统降维力学模型中基体面内

方向应变的计算精度。

|σ|min

n

考虑到每个节点的应力张量具有唯一性，本

文根据节点应力状态确定其法向。下面分两种情

况对叶片表面上一点的应力状态进行分析：当不

考虑气动力时，叶片表面任一点均为二维应力状

态，即一个主应力为 0 MPa，且对应的应力主轴为

节点法向；当考虑气动力时，由于气动力垂直于

叶片表面，则节点法向必为一个应力主轴，同时

前期计算结果表明，气动力所产生的应力要远小

于离心应力或热应力，即节点法向所对应的主应

力绝对值要小于其他两个主应力。因此，可采用

绝对值最小的主应力（ ）所对应的方向矢量

（ ）作为叶片表面节点法向（图 4（b））。
面向工程设计需求，本文基于 Matlab图形用

户界面（GUI），开发了热障涂层损伤分析与寿命

预测系统（TBCLife），算法流程如图 5所示。TB-
CLife以不带热障涂层的涡轮叶片（或其他构件）

表面节点信息作为输入，具体包括：表面节点编

号及其三维坐标，峰值载荷对应的表面节点应力

应变张量，表面节点的峰值温度及保持时间，谷

值载荷对应的节点应力应变张量，表面节点的谷

值温度等。上述信息可通过涡轮叶片有限元分析

直接获取。对于涡轮叶片的每一个表面节点，

TBCLife依次计算涂层的力学驱动损伤、氧化驱

动损伤、总损伤及剥落寿命。

针对实际工程应用场景，本文以某型涡轮叶

片为算例，对 TBCLife进行功能验证。涡轮叶片

基体材料为二代单晶 PWA1484，弹性常数见表 3，
叶型积叠线方向（Z轴）为 [001]取向，晶轴方向与

总体坐标系保持一致。叶片载荷谱为典型的“0-
Max-0”循环，峰值转速保持时间为 60 min。热障

涂层相关参数见表 1和表 2。首先，通过有限元

分析得到不带热障涂层的涡轮叶片在峰值转速下

温度、应力和应变分布，如图 6（a）所示。然后，提

取叶身表面上对应于热障涂层喷涂区域的节点信

息文件，输入到 TBCLife软件计算热障涂层损伤，

结果如图 6（b）所示。其中，氧化驱动损伤 Dox 最

大值出现在叶片前缘靠近中截面的部位，与叶身

的最高温度点位置基本一致；力学驱动损伤 Dcyc

呈现十分复杂的分布规律，具有多个损伤较大的

局部区域，包括叶片前缘、叶背靠近尾缘等部位，

与叶片基体应力应变、涂层/基体热膨胀系数、温

度梯度等密切相关。总损伤 D最大处（即涂层潜

在剥落位置）位于叶片前缘中部，该点的损伤、

TGO厚度与所经历的循环数的关系如图 6（c）所
示，力学驱动损伤呈线性累积，且在计算范围内

 

厚度生长氧化动力学模型与实测数据对比

氧化驱动损伤演化模型与实测数据对比

力学驱动损伤演化模型与实测数据对比

(d) 总损伤预测结果与试验结果对比
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图 3    损伤模型验证

Fig. 3    Verification of the damage model

 

(a) 节点法向不确定性的两种情况

(b) 基于节点主应力确定法向 
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图 4    节点法向的确定

Fig. 4    Determination of the normal of node
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始终大于氧化驱动损伤。

需要注意的是，上述工具适用于高温长时氧

化、热疲劳等引起的 EB-PVD热障涂层体系剥落

失效评价，对于其他涂层材料体系（如等离子喷涂

热障涂层，新型的多层结构、梯度结构热障涂层

等），以及其他的涂层失效模式（如颗粒冲击，盐

类/灰尘沉积腐蚀等），其适用性尚需进一步验证。
 

 

输入不带热障涂层的涡轮
叶片表面节点信息

确定节点面内
峰值总应变

计算涂层面内
峰值机械应变

确定节点面内
谷值总应变

计算涂层面内
谷值机械应变
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机械应变范围
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TGO厚度
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损伤阈值

总损伤达到阈值
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及剥落寿命
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是

是

否 否

否

循环数+1

节点数+1

循环数+1

图 5    TBCLife算法流程图

Fig. 5    Algorithm flowchart of TBCLife
 

表 3    PWA1484弹性常数

Table 3    Elastic constants of PWA1484

参数 取向
温度/℃

20 600 800

弹性模量/GPa

[001] 134.1 116.4 108.9

[011] 207 174.2

[111] 279.7 266.1 241.1

泊松比

[001] 0.42 0.38

[011] 0.73 0.66

[111] 0.24 0.19 0.24

 

(a) 叶片峰值转速下的温度、应力、应变分布  

(b) 热障涂层氧化驱动损伤、力学驱动损伤、总损伤分布  

前缘危险点涂层损伤与 厚度随循环数的演化
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5    结　论

本文面向工程设计需求，发展了一种基于降

维与解耦的热障涂层损伤力学计算方法，实现了

对涂层力学行为与损伤演化过程的高效、准确求

解，为热障涂层寿命评估等提供了理论基础与方

法工具，有助于加速涂层工程应用以及重点型号

涡轮叶片研发。主要结论有：

1）  热障涂层系统降维力学模型通过对各层

力学行为进行简化（涂层系统等效为承受平面应

力的多层板结构）、约束（涡轮叶片基体面内刚度

远大于涂层，假设涂层各层面内总应变近似由基

体控制）和修正（考虑涂层与叶片无应力温度差异，

引入附加热应变），将原来复杂的三维有限元问

题转化为准一维的多层板面内协调变形问题，可

显著提升求解效率，并且对于涂层各层关键面内

应力应变的计算精度与传统微观有限元法相当

（相对误差小于±0.5%）。

2）  涂层界面所产生的总损伤可以分为与

TGO厚度相关的氧化驱动损伤、与涂层内应力应

变循环相关的力学驱动损伤以及两者的交互作用

三部分。从已有结果看，氧化与力学驱动损伤的

交互作用系数应取为−1，即热疲劳试验所产生的

界面总损伤小于氧化驱动损伤与力学驱动损伤

之和。

3）  氧化驱动损伤的演化过程可采用以 TGO
厚度为自变量的幂次函数近似模拟，而力学驱动

损伤的演化过程可采用黏结层面内应变疲劳方程

描述。考虑氧化-力学耦合的损伤模型对于热障

涂层整个损伤演化过程的预测误差可控制

在±10%以内。

4） TBCLife软件以不带热障涂层的涡轮叶片

等构件表面节点信息作为输入，不需要在叶片表

面额外生成任何的涂层几何模型或者网格，可以

直接作为现有叶片有限元分析流程的后处理，实

现对涂层寿命的快速估算，避免繁琐的“陶瓷层-
TGO-黏结层-基体”体系从微观到宏观的跨尺度

建模过程，显著减少设计人员的工作量。
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