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热障涂层涡轮叶片残余应力及高温行为模拟
1)

郝义意     梁立红 2)    邱    天 
(北京化工大学机电工程学院, 北京 100029)

摘要　热障涂层涡轮叶片可以有效地提高航空发动机的热效率和性能, 对航空发动机的安全稳定运行具有重

要的意义. 在热冲击服役过程中, 热障涂层系统易出现表面裂纹、界面裂纹等多种形式损伤, 从而严重影响涡

轮叶片的服役稳定性. 考虑到热障涂层涡轮叶片制备过程中产生的残余应力会对热障涂层的质量产生较大影

响, 故本工作通过有限元方法首先研究了热障涂层沉积到具有实体形状的涡轮叶片后自然对流冷却过程的残

余变形及应力, 进一步对高温热冲击下热障涂层涡轮叶片的温度及应力状态进行了模拟分析, 并揭示带热障涂

层的涡轮叶片基底和不带涂层的合金叶片在高温下力学行为差异的应力机制. 研究结果表明, 由于曲率叶片几

何结构影响, 热障涂层叶片制备后产生的变形及残余应力分布复杂, 叶根局部压应力最大接近 200 MPa; 高温服

役下的热障涂层为叶片基底提供了明显的热保护, 最大Mises应力降低可达 600 MPa, 但尾缘区域的热保护效

果有限; 陶瓷涂层叶根尾缘附近的叶背区域最大主应力达到 159.5 MPa; 因此高温服役的热障涂层涡轮叶片会

优先在陶瓷层叶根及尾缘区域出现较高应力, 成为裂纹萌生、扩展及剥落发生的起始位置.

关键词　涡轮叶片, 热障涂层, 温度载荷, 残余应力, 高温变形
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RESIDUAL STRESS AND HIGH-TEMPERATURE MECHANICAL BEHAVIOR OF
THERMAL BARRIER COATED TURBINE BLADES1)

Hao Yiyi     Liang Lihong 2)    Qiu Tian 
(College of Mechanical and Electrical Engineering, Beijing University of Chemical Technology, Beijing 100029, China)

Abstract     Thermal barrier coated turbine blades can effectively improve the thermal efficiency and performance of
aero-engines. They exert significant importance on security and stability of aero-engines. In the process of thermal shock
service, the thermal barrier coating system is prone to various forms of damage such as surface cracks and interface
cracks, which seriously affects the service stability of turbine blades. Considering that the residual stress generated during
the preparation of turbine blades with thermal barrier coating will have a great impact on the quality of thermal barrier
coating, this work firstly studied the residual deformation and stress during the natural convection cooling process after
the thermal barrier coating was deposited into turbine blades with certain shape by using the finite element method.
Furthermore, the temperature and stress state of turbine blades with thermal barrier coating under high temperature
thermal shock were simulated and analyzed, and the stress mechanism of mechanical behavior difference between blade
with thermal barrier coating and alloy blade without thermal barrier coating under high temperature was revealed. The
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results show that the distribution of deformation and residual stress after the preparation of thermal barrier coating blade
is complex due to the geometrical structure of the curvature blade, and the maximum local compressive stress at the blade
root is close to 200 MPa. The thermal barrier coating can provide obvious thermal protection for the blade under high
temperature service, and the maximum Mises stress can be reduced 600 MPa, but the thermal protection effect in the
trailing edge area is limited. The maximum principal stress in the suction surface near the trailing edge of the ceramic
coated blade root reaches 159.5 MPa. Therefore, the thermal barrier coating turbine blade in high temperature service will
preferentially show higher stress in the blade root and trailing edge of the ceramic layer, which becomes the starting
position of crack initiation, propagation and spalling.

Key words    turbine blade, thermal barrier coating, temperature load, residual stress, deformation in high temperature

 引 言

航空发动机是现代文明最为出色的成果之一,
其品质对飞机的整体性能有着重要的影响[1-2]. 目前,
航空发动机的推重比日益提高, 涡轮叶片需要承受

更高的服役温度, 但是单晶高温合金叶片却难以满

足[3]. 因此, 在涡轮叶片基于内部冷却通道的设计基

础上, 为合金叶片表面覆盖热障涂层 (TBC) 成为满

足涡轮叶片长时间服役的有效方法之一. Pratt 和
Whitney 发现热障涂层覆盖到基底上可以有效降低

基底在热服役中的温度, 这种方法的保护效果优于

过去 20 年改进合金材料获得的效果[4]. 航空发动机

性能的提高离不开热障涂层技术的发展, 热障涂层

的引入提高了国防、能源等领域中发动机的效率及

功率 [ 5 ] .  图 1 是采用电子束物理气相沉积 (EB-
PVD)方法制备的热障涂层微观结构, 可以观察到图

中有着典型的柱状晶结构, 这种结构可以提高涂层

的应变容限和抗氧化、抗腐蚀能力, 从而延长热障

涂层系统的使用寿命. 除了热防护性能, 高温服役时

叶片的应力及变形响应导致的失效更令人关注.
有统计结果显示, 转子叶片的失效占到发动机

失效试件的 70% 以上, 它的失效会严重影响航空发

动机的安全性[7-9]. 一些研究者已对未覆盖热障涂层

的涡轮叶片开展过系统的研究[10-12], 在此基础上进

一步引入热障涂层进行研究, 对提高涡轮叶片的使

用寿命和强度具有重要的实际意义. 当热障涂层叶

片长期服役在高温环境时, 势必会引起陶瓷层出现

高温相变、烧结和热生长氧化 (TGO) 层的生成等,
从而导致涂层结构出现明显变化, 最终引起涂层失

效[13-16]. 热障涂层内部裂纹萌生和扩展的根本原因

是高温载荷和应力集中. Sohn等[17] 对覆盖热障涂层

的高压涡轮叶片在服役前和服役后的状态进行对比

后发现, 服役后的涡轮叶片涂层出现了明显的烧结

现象, 叶尖部位的涂层出现局部的开裂. 伍杰等[18]

研究 TGO层对热障涂层叶片的影响, 建立了理想的

二维正弦波长模型 ,  研究结果表明高温载荷下

TGO 层厚度及涂层应力随时间变化而增加. 由于

等[19] 采用正交载荷解耦和载荷协调加载控制等技

术, 设计了高温环境的高低周疲劳试验平台, 为涡轮

叶片等热端部件疲劳强度设计及验证提供了依据.
除了温度载荷, 为了预防热障涂层叶片因应力集中

而发生失效, 应对热障涂层的应力场进行分析. 其中,
应力场中的应力主要来源于涂层制备过程中的残余

应力以及热冲击过程中产生的应力[20]. Kumar 等[21]

发现随着热循环次数的增加, 热障涂层中的热应力

会逐渐增大 ,  并在界面出现明显的应力集中 .  Li
等[22] 采用有限元方法设计了涡轮叶片 3 种不同的

TBC 厚度分布, 通过加权求和方法求解多目标的优

化问题, 对涂层隔热效果及应力分布做了讨论, 但未

考虑热障涂层制备的残余应力对涡轮叶片的影响.
目前, 许多研究者对热障涂层残余应力的研究均做

出了大量出色的工作, 但研究对象大都集中在 2D
模型及其简单的扩展形式 (平板、圆柱和等截面叶

 

200 μm
 

图 1   EB-PVD制备的陶瓷涂层的微观形貌[6]

Fig. 1    Micromorphology of ceramic coating prepared by EB-PVD[6]
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片等模型)[23-27], 且对实际叶片的残余应力关注度

较低.
因此, 本工作针对具有一定曲率变化和扭曲程

度的实体结构涡轮叶片, 采用有限元方法, 将热障涂

层覆盖到合金叶片表面; 采取实际自然对流的传热

方式, 模拟热障涂层沉积后叶片冷却过程的残余应

力及变形; 并对高温服役状态下的合金叶片和热障

涂层叶片的力热响应进行对比分析, 揭示其力热保

护机制; 以期为涡轮叶片涂层的优化设计及叶片系

统的强度和失效分析提供基础依据.

 1     方法

 1.1    物理模型

由于发动机中的涡轮叶片在相同的环境下服

役, 故这里仅考虑单个叶片的工作状态. 建模过程中

为优化热障涂层叶片的冷却结构, 对冷却孔和内部

冷却通道进行了简化设计[28], 通过 UG 软件建模后

的模型如图 2(a)所示, 它由叶身 (10.8%高度以上为

全中空式冷却通道, 以下实心含有 3 个冷却孔)、缘

板和榫头等部位组成, 叶壁厚度 2 mm, 叶身长度

Ht 为 78 mm, 冷却孔直径 2.5 mm. 本研究中引入无

量纲参数 Hr/Ht 表征选取的截面高度, 变量 Hr 表示

从叶根部位出发到叶身的任意高度, 选取 5 个截面

如图 2(a)所示对应了叶根、叶身中部及叶尖等部位;
10.8% 高度以上中空 (除了尾缘), 以下冷却通道结构

如图 2(b) 所示. 图 2(b) 为合金叶片的截面示意图,
通过引入无量纲参数 S/CZ 表征涡轮叶片外轮廓上

的位置, 其中 CZ 表示为叶片的弦长 (不同高度下的

弦长取不同值, 叶尖处 CZ 为 40.9 mm), S 表示沿着

叶片截面外轮廓的路径距离. 本研究中的热障涂层

系统采用典型的双层结构, 陶瓷涂层是由氧化钇稳

定氧化锆 (ZrO2-8wt% Y2O3)组成, 它的厚度为 150 μm,
起到隔热、防腐和抗冲刷的作用; 黏结层是由MCrAlY
(M 由 Ni, Co 和 Fe) 组成, 它的厚度为 100 μm, 用来

改善陶瓷涂层和高温合金基底的热失配问题; 基底

为高温合金, 如图 3 所示. 本研究采用 ABAQUS 软

件进行仿真模拟, 将模型的网格划分为 8 节点热耦

合六面体单元 C3D8RT, 网格单元总数 709 551, 能够

满足计算的精度要求, 并且网格通过了网格无关性

验证. 图 3 是覆盖热障涂层后的涡轮叶片有限元模

型图, 它分别包括陶瓷涂层 (TC)、黏结层 (BC)、基

底 (substrate).

 1.2    材料参数

覆盖热障涂层的涡轮叶片各层材料均被视为均

匀的各向同性材料, 其中陶瓷涂层视为理想的弹性

材料, 黏结层和基底被视为弹塑性材料, 它们的材料

属性与温度的变化有着明显的变化关系, 参数如表 1
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图 2   涡轮叶片模型图

Fig. 2    Model diagram of turbine blade 
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Z

substrate

BC

TC

 
图 3   热障涂层涡轮叶片有限元模型图

Fig. 3    Illustration of the finite element model of a turbine blade
with TBC

 
表 1   基底、黏结层和陶瓷涂层材料参数

Table 1    Material parameters of substrate, bonding layer and
ceramic coating

Substrate Bond coat Top coat

temperature/°C 20 ~ 1100 20 ~ 1100 20 ~ 1100

Young’s modulus/GPa 220 ~ 120 200 ~ 110 48 ~ 22

Poisson’s ratio 0.31 ~ 0.35 0.30 ~ 0.33 0.10 ~ 0.12

thermal expansion/(10−6·°C−1) 14.8 ~ 18.0 13.6 ~ 17.6 9.0 ~ 12.2

thermal conductivity/(W·m·K−1) 88 ~ 69 5.8 ~ 17 1.956 ~ 1.7

specific heat/(J·kg−1·K−1) 440 450 505

density/(kg·m−3) 8500 7380 3610
yield strength/MPa 800 426 ~ 114 —
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所示[9,29].

 1.3    计算方法

本研究分别建立镍基高温合金叶片和热障涂层

叶片两种模型, 即图 2(a)和图 3, 通过对比它们在相

同温度载荷条件下的应力分布, 分析热障涂层的引

入对涡轮叶片的保护效果. 涡轮叶片在实际服役环

境下的位移边界条件复杂并且是非线性的, 我们主

要关注叶片的叶身力学响应及涂层结构影响, 故限

制榫头底面 Y 方向位移 (涡轮叶片径向方向), 允许

横截面方向的变形, 并固定两点限制其发生转动. 这
种边界条件的施加符合圣维南原理, 满足分析的可

靠性. 考虑到热障涂层涡轮叶片制备后由于各层材

料热失配和复杂的几何结构会导致叶片产生残余变

形, 故首先对热障涂层沉积到涡轮叶片表面后, 对整

个涡轮叶片系统冷却过程进行有限元模拟. 认为陶

瓷层沉积到涡轮叶片表面后快速收缩, 直到两者达

到平衡温度, 此时, 整个系统设为处于 600 °C 的高

温[30](模拟涂层制备温度, 假定涡轮叶片系统处于零

应力状态), 涡轮叶片系统与室温空气发生自然热对

流 (对流换热系数为 25 W/(m2·K)), 把冷却至室温状

态下的热障涂层涡轮叶片视为航空发动机服役前的

初始状态, 如图 4 中Ⅰ阶段所示. 然后, 对两种模型

的外表面和内表面分别施加 1100 °C 高温[31-32] 和

700 °C 的固定温度 (内表面有冷却通道, 故温度较

低), 如图 4 中Ⅱ阶段的红线和绿线所示. 整个过程

中, 通过牛顿冷却定律表示冷却过程中涡轮叶片与

空气的换热量

Q = hA(T −T f ) = qA (1)

式中, Q 为交换的热量; h 为表面对流换热系数; A 为

固体与接触介质的界面面积; T 为温度; Tf 为空气的

温度; q 为热流密度, 表示单位面积的固体表面与介

质表面在单位时间内交换的热量.
在不考虑热辐射作用下, 热障涂层沉积过程根

据传热分析中第三类边界条件[33] 分析

a =
λ

cρ
(2)

λ
∂T
∂n

∣∣∣∣∣∣
Γ

= a(T −T f )

∣∣∣∣∣∣
Γ

+Lρ
dV(t)

dt
(3)

a

n Lρ
dV(t)

dt

式中,    为导温系数; λ 为导热系数; c 为比热容; ρ 为

密度;    为边界面外法向; Г为物理边界;    为涂层颗

粒潜热;    为涂层沉积模型的凝固速率.

通常认为基底和黏结层具有相似的材料性质,
因此可被视为二元结构模型. 它们的变形和温度协

调方程为

Uc = Us = U1 (4)

Tc = Ts = T1 (5)

因此, 高温状态下的陶瓷涂层的应力和界面之间的

应力分别为

σc = (αc−αs)(Ts−Tc) (6)

σ1 =

[
(αc−αs)T1+

σs(1−µs)
Es

]
Ec

1−µc
(7)

式中, U 为位移; σ 为应力; μ 为泊松比; E 为弹性模

量; α 为热膨胀系数. 其中, 下标 1 表示陶瓷涂层与

基底和黏结层的界面, 下标 c 表示陶瓷涂层, 下标

s 表示基底和黏结层.

 2     结果与讨论

图 4中Ⅰ阶段表示热障涂层覆盖到涡轮叶片基

底表面时, 整个系统与外界室温发生自然对流的温

度变化曲线, Ⅱ阶段表示涡轮叶片系统在升温−保温−
降温过程中, 不同位置的温度变化曲线. 在Ⅱ阶段中,
我们观察到热障涂层叶片在高温环境服役时, 层间

界面温度 (约 810 °C) 明显低于外表面温度, 这表明

热障涂层的引入为涡轮叶片提供了有效的热保护.
Traeger等[34] 通过热电偶方法获得热冲击下的 TBC
试样的温度场演化, 与图 4 的Ⅱ阶段有着相似的整

体温度变化趋势.
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 2.1    热障涂层叶片初始状态的残余应变及应力

热障涂层初始状态是指热障涂层沉积到涡轮叶

片时, 整个系统在 600 °C 高温冷却至室温过程产生

的不均匀变形时的状态, 也就是图 4 中Ⅰ阶段结束

时的状态. 因为涂层冷却过程中产生的残余应力对

TBC 的质量会有很大的影响[35], 故下面首先开展对

这个过程的研究. 通过选取两个方向的视图来分析

TBC 的整体变形情况, 图 5 展示的是涡轮叶片初始

状态下产生的不均匀位移 U (U1, U2, U3 代指 Ux,

Uy, Uz), 这归因于在冷却过程中涡轮叶片复杂几何

结构的温度梯度和多层材料之间的热失配. 在 U1方
向, 沿着 X 轴正方向进行观察, 位移值逐渐由正值转

变为负值 , 在叶片叶背最凸处出现最大负位移值

−0.179 mm, 而在叶片尾缘区域出现最大正位移值

0.202 mm, 其中正位移值的产生是因为涡轮叶片在

冷却过程中沿着 X 正方向冷却收缩产生的 .  在
U2 方向, 我们观察到沿着 Y 轴正方向变形线性增

大, 在叶片的叶尖和叶根部位分别出现最大的变形

值和最小的变形值, 这是因为涡轮叶片沿着 Y 轴负

方向发生冷却收缩. 在 U3 方向, 我们也观察到沿着

Z 轴正方向变形值出现线性变化, 变形值从前缘到

尾缘出现由正值转变为负值的变化趋势, 这是涡轮

叶片沿着 Z 向正向发生冷却收缩产生的. 我们通过

进一步观察 U1和 U3云图发现, 涡轮叶片不同区域

的变形明显不同, 这反应了涡轮叶片几何结构对残

余应力的产生有着密切的影响. 值得注意的是, 整个

过程涡轮叶片最大变形值出现在边缘处, 这是因为

在冷却过程中的不同方向位移值会随着坐标变化而

发生累积.
图 6中给出了叶片的应变云图分布和不同截面

应力变化曲线, 从而可以分析冷却过程中应变情况

及应力机制. 在图 6(a)、图 6(c) 和图 6(e) 中观察到

在热障涂层冷却阶段出现了不均匀的应变 LE (几何

非线性下的真实应变, LE11, LE22, LE33 代指 εx, εy,
εz), 不同方向的 TC 均受到了压应变. 在 TC 的相同

位置, 应变分量 LE11 和 LE33 表现出相反的特征,
在热障涂层曲率越大的位置, 应变分量 LE11数值越

小, 而应变分量 LE33 数值越大, 这说明涡轮叶片的

几何结构与残余应变的分布有着密切的关系; 在
LE22 方向, 我们发现热障涂层的应变大致相同, 在
叶尖区域产生的应变最小, 这是因为叶尖部位在冷

却过程中有相对较大的自由性. 图 6(b)、图 6(d) 和
图 6(f)显示了陶瓷涂层在不同高度下截面的应力分

量, 根据图 6(b) 我们发现在叶片前缘和尾缘两侧区

域出现了最大压应力, 另外发现叶根截面压应力相

较于其他截面明显增大, 其平均压应力达到−170 MPa
左右; 图 6(f) 显示在叶片的叶背和叶盆区域出现

了最大压应力 ,  不同截面的平均应力水平达到

−175 MPa左右, 其中叶根截面的平均应力大于其他

截面的平均应力. 值得注意的是, 我们同样发现叶身

在 S11和 S33方向的应力变化与模型的曲率变化有

着密切的关系, 并且发现 S11 和 S33 方向有着近乎

相同的平均应力, 即没有叶片几何结构的影响 (如平

板模型), 那么 S11和 S33方向的应力应该几乎相同.
图 6(d)显示红蓝绿 3条线段几乎有着相同的应力水
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图 5   TBC在初始状态下的变形分布

Fig. 5    Deformation distribution of TBC in the initial state

第  6  期 郝义意等: 热障涂层涡轮叶片残余应力及高温行为模拟 1323



平, 约−185 MPa 左右, 叶尖截面有着最小的应力值

−70 MPa 左右, 叶根截面的应力水平随着曲率变化

明显, 在尾缘附近出现最大压应力. 观察到陶瓷涂层

在制备冷却后的残余压应力值的范围在−200 ~

0 MPa 范围内, 这与 Yang 等[36] 分析结果较为一致.

尽管在热障涂层冷却过程中我们发现陶瓷涂层受到

较大的压应力, 但因为陶瓷涂层可以承受的压缩应

力远远大于我们计算得到的应力, 所以涂层冷却过
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图 6   初始状态下 TBC应变云图和应力曲线

Fig. 6    Strain contour and stress curve in the initial state of TBC
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程并不会引起热障涂层的破坏或失效.

 2.2    高温状态下叶片温度及应力场

得到叶片的残余应力及变形细节后, 再看下叶

片在随后的热冲击下高温保温过程中的 (见图 4 中

II阶段)温度分布及应力情况.

 2.2.1    温度分析

图 7 展现的是覆盖热障涂层的涡轮叶片从

TC外表面到基底内表面温度的分布情况, 可以观察

到从热障涂层外表面到基底内表面温度呈梯度递减

分布, 其中热障涂层承担了大量的高温载荷. 图 8中
的叶片 4 条路径如图 2(b) 所示, 展示的是高温合金

叶片的降温幅度 (不带涂层情况)远大于热障涂层叶

片基底的降温幅度, 这意味着覆盖热障涂层的涡轮

叶片基底在高温服役过程中产生的热应力更小, 体
现出热障涂层对基底的热保护作用. 另外发现, 热障

涂层叶片在不同位置的隔热效果有着较大的差异,
叶片基底外表面在叶背和叶盆的温度较低, 说明在

叶背和叶盆区域的热障涂层分担的温度载荷最高;

接近尾缘区域的热障涂层温度高于其他区域, 表现

出了较差的隔热效果. 研究结果与 Ziaei-Asl 等[37]

对热障涂层隔热效果的研究结果较为一致, 说明涡

轮叶片的热障涂层在不同位置的隔热效果差别明

显, 这与叶片的几何结构有着一定的关系. 倘若外界

温度持续升高, 会导致涡轮叶片的基底超过它的临

界温度, 引起涡轮叶片的尾缘部位发生破坏. 这是因

为叶身仅考虑一条中空冷却通道, 使尾缘区域的冷

却通道到 TC 表面的距离相比其他路径较远, 冷却

效果最差. 另外, 热障涂层涡轮叶片尾缘区域的曲率

最大, 会承受各个方向高温的作用, 出现热量汇聚的

现象.

 2.2.2    TC及 BC应力分析

TC属于脆性材料, 其失效一般采用最大主应力

失效准则作为失效依据 .  图 9 为高温阶段时 TC
在不同高度下的最大主应力分布情况, 可以观察到

陶瓷涂层在靠近叶根尾缘的叶背区域出现最大的拉

应力, 达到了 159.5 MPa, 而其他区域在高温作用下

大都受到压应力作用. 图 10 为 BC 在不同高度下应 
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图 7   覆盖 250 μm热障涂层叶片的温度分布

Fig. 7    Temperature distribution of blade covered with 250 μm thermal
barrier coating
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图 8   高温阶段叶片基底和合金叶片在相同路径的温度分布

Fig. 8    Temperature distribution of the same paths of coated substrate
and alloy substrate in high temperature stage
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图 9   TC在不同高度下的最大主应力变化

Fig. 9    Maximum principal stress changes of TC at different heights
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图 10   BC在不同高度下的应力变化

Fig. 10    Stress changes of BC at different heights
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力分布情况, 观察到各曲线均在叶身尾缘表现出较

小的应力, 在叶盆和叶背区域承受的应力相对较大.
BC 的存在增强了与 TC 的界面结合力, 但高温环境

下 TC/BC 界面间会逐渐生成致密氧化膜 ,  影响

TBC 的热循环寿命. 尤其是在 TC 的叶背、尾缘区

域的拉应力相对较大, 随着热冲击次数的不断增加,
TC 和 BC 界面会衍化生成热生长氧化层, 从而加剧

不同层间的失配性, 使界面间的应力急剧增加, 诱发

TBC 界面裂纹及脱层的出现[38]. 另外, TC 本身性质

决定其在压应力作用下很难受到破坏, 但航空发动

机经过不断的启停和长时间高温服役, 热障涂层叶

片会不可避免地受到烧结、相变、蠕变等因素的影

响, 这些因素会导致涡轮叶片出现非弹性变形, 使陶

瓷涂层由受到的压应力开始逐渐转变为拉应力, 一
旦应力值超过 TC 的强度极限, 将最终导致界面失

效及涂层剥离[39].

 2.3    合金叶片和热障涂层叶片基底应力对比分析

图 11展现的是在高温载荷作用下, 无涂层的高

温合金叶片和覆盖涂层的叶片基底在不同截面下的

应力分布变化. 研究发现, 两模型在同样的温度条件

下产生的应力有着显著的差异; 尤其是叶尖 (黑色

线) 的叶背区域及叶根附近 (绿色线) 的叶盆区域出

现明显的应力差值, 最大约相差 600 MPa左右, 这也

从侧面证明在合金叶片表面引入 TBC 可以有效降

低基底应力和保护叶片, 以免其过早失效. 此外, 发
现两种模型均在叶背和叶盆呈现较大的应力, 而尾

缘区域的应力大小趋于相等, 应力相对较小, 如图 11
两条绿色线中间的部分; 这是由于尾缘区域的涡轮

叶片处于高温状态, 有着较小的温差, 从而表现出较

小的应力. 对于覆盖热障涂层的涡轮叶片来说, 尾缘

区域表现出较小的应力并不代表此区域不会受到破

坏; 相反, 尾缘区域需要引起足够的重视, 因为尾缘

始终暴露在高温载荷下, 会出现热量汇聚的现象, 导
致涂层不能很好地为高温合金提供热保护作用, 再
加上多层材料参数的不匹配性, 长时间服役更易引

起涡轮叶片出现疲劳失效.

 3     结 论

本文建立具有实体形状的高温合金叶片和热障

涂层叶片两种模型, 采用有限元方法进行对比研究,
模拟分析了涂层制备过程的残余应力应变场及高温

热冲击载荷下两种叶片的温度场及应力变形行为及

机制, 得到如下研究结果.
(1) 在热障涂层涡轮叶片制备后的初始状态下,

叶片系统的冷却收缩导致了 TBC 整体受到压应变

及压应力作用; 叶片的曲率变化对涡轮叶片的残余

应力及变形产生复杂影响.
(2) 在高温服役下, 热障涂层隔热效果明显, TBC

分担了大量的温度载荷, 但尾缘区域隔热效果较差,
容易引起叶片的烧蚀; 在合金叶片和热障涂层叶片

基底的相同位置, 热应力最高相差近 600 MPa, 表明

热障涂层的引入有效地保护了涡轮叶片.
(3) 在高温保温阶段, TC 的尾缘及叶根附近承

受较大的拉应力, 最大达到了 159.5 MPa. 因此, 当涡

轮叶片经过长时间的高温服役, 裂纹、脱黏等损伤

形式会优先发生在这些位置.
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