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航空发动机涡轮叶片热障涂层  
应用的关键技术和问题

程玉贤，王　璐，袁福河 
（中国航发沈阳黎明航空发动机有限责任公司，沈阳 110043）

[ 摘要 ]   热障涂层是提高涡轮叶片可靠性和服役寿命的关键技术。从热障涂层的粘结层与涡轮叶片高温合金基体

的匹配性、CMAS（一种基于 CaO、MgO、Al2O3 和 SiO2 等多种氧化物构成的环境沉积物）形成及其对热障涂层的损

伤和相应的防护、叶片热障涂层厚度分布的过程控制、热障涂层制备过程中气膜孔缩孔、热障涂层的在线无损检测及

涂层返修以满足涡轮叶片全寿命周期需求等方面论述了航空发动机涡轮叶片热障涂层工程应用技术和需要解决的

实际问题。
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涡轮叶片是航空发动机核心零部

件，它一直处于高温、高压、高速的燃

气腐蚀工作环境中，承受着离心力、气

动力、温度应力等循环交变载荷与动

载荷作用，服役环境非常恶劣 [1]。为

了满足涡轮叶片长寿命和高可靠性

需求，高性能航空发动机涡轮叶片表

面无一例外地施加热障涂层 [2-5]。热

障涂层一般由抗氧化腐蚀性能良好

的金属粘结底层和导热系数较低的

陶瓷面层组成，具有降低叶片表面温

度、提高叶片抗高温氧化腐蚀能力、

延长服役寿命、降低发动机油耗等优

点，是与先进高温结构材料技术、高

效冷却技术并重的涡轮叶片 3 大关

键技术之一 [6-8]。

热障涂层的制备可以通过多种

途径实现。但从热障涂层技术的发

展历史及其应用来看，涂层的制备技

术以大气等离子喷涂（APS）和电子

束物理气相沉积（EB-PVD）两种为

主 [3]。不同方法制备的热障涂层具

有不同的微观组织结构和性能特点。

APS 工艺制备的热障涂层呈典型的

片层状结构，热导率较低，隔热效果

好，但其表面粗糙度高，喷涂过程中

容易导致叶身气膜孔堵塞，涂层抗

冲蚀性能差，应变容限低。EB-PVD

工艺制备的热障涂层呈典型的柱状

晶结构，具有较高的应变容限和抗

冲蚀性能。国外热障涂层工程化应

用研究单位主要有德国 ALD 公司，

乌克兰巴顿焊接研究所国际电子束

技术中心（ICEBT），俄罗斯彼尔姆发

动机厂（Perm Engine），美国 Praxair、

Chromalloy、Pratt & Whitney Aircraft、

General Electric Aircraft Engine 公

司，瑞士 Oerliken Metco 公司和法国

Ceramic Coating Center 公司（Snecma

和 MTU 合资公司）。表 1 列举了 GE

和 PW 公司热障涂层应用的典型案

例 [9]。

从表 1 可以看出，不同航空发动

机厂家选择的涂层材料、制备工艺有
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所不同。涡轮叶片结构复杂，工作环

境恶劣，本文尝试从金属粘结层和高

温合金基体的匹配性、陶瓷面层和环

境的匹配性、制备过程工艺性，以及

服役过程中涂层出现剥落问题后如

何返修以满足涡轮叶片全寿命周期

需求等方面阐述航空发动机涡轮叶

片热障涂层应用进展。

金属粘结层和高温合金基体
的匹配性

金属粘结层作为陶瓷面层和高

温合金基体之间的过渡层，其作用主

要有两个：一是降低陶瓷面层和高

温合金基体之间由于热膨胀系数不

匹配所引起的热应力；二是提高整

个热障涂层体系的抗氧化腐蚀性能

（YSZ 陶瓷面层是氧离子导体，且多

为多孔或柱状晶结构，这些结构会成

为腐蚀介质的快速扩散通道，加剧高

温合金基体的腐蚀）。粘结层的成分

设计对热循环过程中氧化物的生长

速度、成分、与基体的结合力等有决

定性的作用，并且粘结层材料应能与

高温合金基体形成良好的界面扩散

阻力，以避免在服役过程中出现基体

和粘结层性能的退化。

目 前 较 为 常 用 的 粘 结 层 有

MCrAlY（M 为 Ni、Co 或 Ni+Co）涂

层 和（Ni，Pt）Al 涂 层。（Ni，Pt）Al

涂层表面形成的氧化物较为平整，界

面结合力好，但涂层成分受基体化学

成分和微观结构限制，成分不容易按

照要求控制，涂层对基体合金的力学

性能影响较大。MCrAlY 涂层作为可

控组分涂层，可以通过调控涂层成分

实现抗氧化型和抗热腐蚀型，从而满

足不同的工作环境和不同基体合金

的需要。

随着涡轮前燃气温度的提高，

单晶高温合金中 C 含量的减少和 Re

含量的增加，合金基体和涂层之间的

互扩散问题越来越严重，如图 1[10] 所

示。为了提高涂层体系的界面稳定

性，国内外发展了高温合金纳米晶涂

层 [11-15]、扩散障涂层 [16-18] 和相平衡

涂层 [19-22]，在保持良好抗高温氧化腐

蚀性能的同时，有效地解决了涂层 /

合金基体界面互扩散的问题。

陶瓷面层和环境的匹配性

近年来，随着涡轮前燃气温度的

不断提升，CMAS 附着在热障涂层表

面，并在高温环境下熔融、渗入涂层

内部，成为影响先进航空发动机热障

涂层寿命的关键因素 [23-25]。

CMAS 是由于大气中的灰尘、砂

石、火山灰及飞机跑道磨屑等颗粒被

吸入航空发动机高温燃气流道内（如

燃烧室、涡轮叶片等零部件），在发动

机循环的峰值温度（如起飞或降落）

时，这些物质形成玻璃态熔融沉积

物。CMAS 熔体与涂层材料润湿性

能良好，它会沿陶瓷层的微裂纹、孔

洞等逐渐渗入涂层内部，填充陶瓷层

中的空隙，降低陶瓷层的断裂韧性，

并且诱发循环氧化过程中的裂纹萌

生。尤其是对于电子束物理气相沉

积制备的热障涂层，由于 CMAS 的渗

入，破坏了热障涂层原有的柱状晶结

构，降低了涂层的应变容限。

一般认为，CMAS 的熔点（TM
CMAS）

在 1240℃左右，其他氧化物如 TiO2

等会使熔点有所变化。当热障涂层

表面超过 CMAS 的熔点 TM
CMAS 时，由

于 CMAS 的良好浸润性能，它迅速渗

透到热障涂层中 TTBCs= TM
CMAS  处。渗

透深度取决于发动机工作时涂层内

的温度梯度及熔体的粘度。当温度

突然下降时，热障涂层内部的 CMAS

迅速凝固，降低了热障涂层的应变容

限，从而导致涂层发生剥落。对于涡

轮叶片热障涂层来说，CMAS 的侵入

会导致气膜孔的堵塞和热障涂层内

部产生裂纹，最终导致热障涂层的剥

落和叶片的烧蚀现象，如图 2 所示。 

国内外针对 CMAS 的防护进行

了大量的研究 [26-29]，主要有以下几

个方面：一是阻止 CMAS 熔化后的

渗入（在表层的粘附往往有渗透的现

象，可以形成致密层，阻止 CMAS 的

渗入）；二是阻止渗入后引起的氧化

锆晶型转变（一些促进形核的物质，

或者使 CMAS 产生结晶，如产生氧

化铝晶体和尖晶石相，不再渗透等）；

三是阻止在陶瓷层的上部（渗入区

域）产生压缩、致密层效果（极易产

高温合金

二次反应区

主要相互
扩散区

20μm 20μm

图1   NiPtAl涂层/MC544合金在1050℃经199h时效后，在二次反应区发生开裂失效

Fig.1   Cracking failure in a secondary reaction zone in NiPtAl coating/MC544 alloy following 

an aging treatment at 1050℃ for 199 hours

NiAlPt

（a）扩散区微观结构 （b）二次反应区

表1   涡轮叶片热障涂层应用情况

金属粘结层 陶瓷层 GE 应用案例 PW 应用案例

VPS MCrAlY APS TBC CF6-50 二级导向叶片 V2500 一级导向叶片

APS MCrAlY（+ 渗铝） APS TBC CF6-80 二级导向叶片 没有应用

铝化物 EB-PVD TBC CFM56-7 一级导向叶片 没有应用

PtAl EB-PVD TBC CF6-80 一级工作叶片 没有应用

EB-PVD MCrAlY EB-PVD TBC 没有应用 PW 2000 一级工作叶片

TM
CMAS
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生很大的应力和热不匹配，是引起

失效剥落的主要因素之一）等。美

国 Pratt & Whitney Aircraft 公司通过

对比传统 YSZ 热障涂层与新型 PWA 

36309GdxZr1-xO2-x/2 热障涂层在 X47

的试车结果表明，新型 GdxZr1-xO2-x/2

热障涂层具有良好的抗 CMAS 腐蚀

性能 [29]（见图 3）。

热障涂层制备过程工艺性

1   涂层厚度分布

涂层厚度分布与涡轮叶片的服

役工况息息相关。考虑到涡轮叶片

气动性能、内外部换热及强度等因

素，某些涡轮叶片表面需局部涂敷热

障涂层（见图 4），需设计制造专用的

局部涂敷夹具。对于某些叶片其表

面需全部涂敷热障涂层，需采用公转

结合自转及专用涂敷夹具（见图 5）

以实现涂层厚度的相对均匀分布。

APS 和 EB-PVD 工艺具有直线

效应，对于多联体叶片来说，涂层厚

度均匀性无法保证。为了克服这个

缺点，人们开发了 PS-PVD 技术，如

图 6[30] 所示。PS-PVD 工作压力为

50~200Pa，等离子焰流长度大于 2m，

直径增加到 200~400mm。等离子射

流区域的延长使得射流横截面处颗

粒浓度以及温度分布相同，从而有利

于喷涂离子的加速和加热，提高喷涂

离子的润湿程度，最终实现在几何形

状复杂的工件表面获得均匀涂层，兼

具 EB-PVD 和 APS 工艺的优点。

2   气膜孔缩孔

涡轮叶片涂敷热障涂层过程中，

涂层不可避免地沉积在气膜孔内表

面，导致气膜孔孔径减小，如图 7 所

示。由于气膜孔孔径大小（横截面积）

直接决定了冷却介质的流通量，影响

涡轮叶片气膜冷却降温效果。统计

气膜孔缩孔规律，通过放大气膜孔孔

径方法会影响气膜孔形状和尺寸，可

能会影响气流方向，进而影响气膜冷

却效果。

采用预先放大气膜孔孔径以弥

补热障涂层导致的气冷涡轮叶片气

膜孔缩孔问题，但是该法需统计涂敷

热障涂层前后气膜孔孔径变化规律，

且不同排气膜孔的缩孔规律也不一

致、不同生产厂家的涂敷工艺也会带

来缩孔值的差异。虽可强行统一标

准，但需要严格控制涂层厚度，这对

涂敷涂层工艺保证涂层厚度难度很

大，可控性差。同时，对电火花打孔

的精度要求也相应提高，即缩小了公

差值，对电火花打孔加工过程的控制

要求更严格，工序上易出现超差件。

图5   专用涂敷夹具

Fig.5   Customized masking fixtures

图3   传统YSZ热障涂层与GdxZr1-xO2-x/2

热障涂层试车后对比

Fig.3   Comparison between the traditional 

YSZ and a GdxZr1-xO2-x/2 thermal barrier 

coating following a test run

图4   局部热障涂层导向叶片宏观形貌

Fig.4   Local macroscopic morphology of a 

vane component deposited with a thermal 

barrier coating

1000μm

10μm10μm

1mm

图2   涡轮叶片热障涂层表面CMAS沉积形貌

Fig.2   Surface and cross-sectional morphologies of CMAS deposited 

on the thermal barrier coating of an turbine blade

（a） 表面形貌

（c）横截面形貌 1

（b）SEM 形貌

（d）横截面形貌 2
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同时，还需要研究涂层厚度、气膜孔

位置及原始气膜孔孔径大小对缩孔

规律的影响，探讨其工艺可行性，放

大后的气膜孔形状和尺寸对气流方

向和冷却效果影响亦需要进一步验

证。

采用先涂敷热障涂层后激光加工

方法有望解决热障涂层缩孔问题 [31]。

英国温伯乐公司（Winbro）采用激光

打孔技术对不同涂敷厚度的热障涂

层进行不同角度激光打孔试验。通

过优化激光打孔和涂层涂覆工艺参

数可以避免陶瓷面层分层和粘结层 /

高温合金基体界面裂纹的产生。图

8 为打孔后的热障涂层表面和截面

形貌照片。该工艺采用的 GUI 控制

软件可以让每个脉冲具有不同的激

光参数。在陶瓷面层打孔时使用正

确的峰值功率 / 脉冲能量组合以降

低激光束能量对界面的热损伤，当

打到基体时应采用足够高的峰值功

率，以便在很短的时间内完成打孔，

减少气膜孔孔内重熔层的产生。据

了解，Winbro 公司对燃烧室涂层（基

体 2mm 厚，涂 层 0.35mm 厚）进 行

20°、0.52mm 直径气膜孔加工时，重

熔层平均厚度为 20μm；对涡轮叶片

涂层（基体 3mm 厚，涂层 0.65mm 厚）

进行 30°、0.65mm 直径气膜孔加工

时，重熔层平均厚度为 29μm 。

采用表面涂敷有金刚石耐磨涂

层的打磨针对涂敷完热障涂层的气

膜孔内表面打磨，可以有效去除气膜

孔内的多余热障涂层。图 9 为在满

足设计气膜孔孔径大小的涡轮导向

叶片表面采用大气等离子技术涂敷

热障涂层后，再采用表面涂敷有金刚

石耐磨涂层的打磨针对气膜孔内表

面进行后续加工及未打磨气膜孔宏

观照片。从图 9 可以看出，涂敷热障

涂层后，叶片表面的气膜孔基本被封

闭堵死。打磨针打磨后，气膜孔内多

余涂层被去除。通过实际操作发现

该加工方法简单，操作灵活。

3   热障涂层性能检测

为 了 提 高 热 障 涂 层 的 寿 命 预

测精度，国外在热障涂层无损检测

（NDE）方面开展了大量的研究。在

美国能源部领导下，GE、Siemens 和

图8   Winbro公司热障涂层试样激光打孔后的表面和截面形貌

Fig.8   Surface and cross-section morphologies of thermal barrier coating specimens laser 

drilled at Winbro company

（a）表面形貌 （b）截面形貌

200μm 100μm

图7   涂敷涂层前后气膜孔孔径形貌

Fig.7   Morphologies of film cooling holes before and after the thermal 

barrier coating deposition

（a）涂敷前

（c） 涂敷后截面形貌 1

（b）涂敷后

（d） 涂敷后截面形貌 2

喷
射

长
度

工件

气相沉积

片层 / 团簇 / 气相沉积

团簇 / 气相沉积

2g/min

20g/min

20g/min

5μm

100μm 1μm

1μm2μm

50μm 2μm

图6   PS-PVD热障涂层典型过程及涂层截面形貌

Fig.6   Typical PS-PVD thermal barrier coating process and cross-section morphologies of 

the coating

（a） PS-PVD 涂敷过程 （b） 以不同的沉积速率获得的 PS-
PVD 微结构从片层 / 团簇 / 气相沉

积到气相沉积的扫描电镜
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P&W 等多家单位联合开展了 DOE-

NETL 研究计划，研究重点之一是热

障涂层无损检测研究。Siemens 公司

采用红外热成像技术（IR）在线监测

涂层在服役过程中裂纹的产生、扩展

和涂层剥落，同时利用监测数据的反

馈，建立了涂层剩余寿命预测模型。

目前，该技术已经应用于地面燃气轮

机用长寿命高可靠性热障涂层的在

线监测 [32]，如图 10 所示。

热障涂层返修

热障涂层涂覆过程中不可避免

地产生局部剥落、翘起等缺陷，无法

满足设计要求，需除去原有涂层进行

重新涂覆。此外，涡轮叶片热障涂

层服役环境恶劣，在高温高速燃气、

高应力、高腐蚀性、交变载荷、冷热循

环冲击等作用下很容易产生剥落现

象，导致涂层失效。作为航空发动

机的关键部件，涡轮叶片结构复杂、

采 用 精 密 铸 造 技 术、制 造 周 期 长、

工艺复杂困难、零件合格率低。采

用更换新件的方法对发动机进行维

修势必造成成本过高，加大现场批

产零件的生产压力。若对涂层失效

的叶片进行涂层去除后重新涂敷涂

层，从而使其能够再次使用，可以缩

短生产周期和降低制造成本，技术附

加值极大。因此，发动机叶片热障涂

层修理是一项重要维修技术，应用前

景广、附加值高 [33]。

目前热障涂层陶瓷面层的去除

方法主要有干吹砂法、熔融碱法和

高压水法。干吹砂法去除涂层厚度

不易控制，造成涡轮叶片壁厚不足，

且容易对高温合金基体和金属粘结

底层造成损伤。熔融碱法利用热障

涂层在涂覆制备及服役过程中金属

粘结底层和 YSZ 陶瓷面层界面所形

成的热氧化生长层（α-Al2O3）与熔

融 KOH 碱液发生反应：2KOH+Al2O3 

=2KAlO2 +H2O，使得 YSZ 陶瓷面层

松动，再通过湿吹砂后处理工艺，即

可达到去除涡轮叶片表面热障涂层

的目的 [34]，如图 11 所示。

高压水法采用压力高达 400MPa

的 纯 水（去 离 子 水，杂 质 颗 粒 小 于

1μm）通过旋转喷枪喷射到零件表

面，通过类似于铣削的“软铣削”方

法去除零部件表面涂层的方法，如图

12 所示。

对于金属粘结底层主要采用化

图10   西门子SIMAT热成像示意图

Fig.10   SIMAT thermal imaging schematic developed at Siemens

控制与成像系统

超声激活
系统

待测零件
发生振动

缺陷处产生
加热

红外摄像仪
捕捉热成像

图像处理系统
给出结论

图11   熔融碱法去除热障涂层设备宏观照片

Fig.11   Thermal barrier coating removal using melted caustic alkali

（a） 设备 （b）熔融碱法去除热障涂层后的涡轮叶片

图9   打磨处理和未打磨处理气膜孔内热障涂层宏观照片

Fig.9   Photos of the as-deposited and drilled thermal barrier coating filled 

in the film cooling holes

500μm

（a）气膜孔 （b）未打磨处理

500μm

（c）打磨处理
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学法和高能粒子轰击法去除。涂层

的去除程度可以通过热着色方法判

断。先用 120~250 目刚玉砂以较小

的压力沿叶型方向进行叶片表面吹

砂，然后将清洁的叶片置入空气循环

炉 内 加 热 到 510~590 ℃ 保 温 1h，空

冷，目视检验叶片吹砂区域颜色。蓝

色表示涂层已完全去除，稻草色或金

黄色表示涂层未完全去除，如图 13

所示。

结论

 作为航空发动机涡轮叶片的保

护层，热障涂层的应用可以显著提升

涡轮叶片的可靠性和服役寿命。热

障涂层是迄今为止最复杂的涂层体

系之一，设计时应将高温合金基体、

金属粘结底层、陶瓷面层及零件结构

特点和服役工况作为一个整体来考

虑，选择合适的涂层材料和涂层工

艺，以提高界面匹配性和环境适应

性，提升热障涂层综合性能。此外，

还需要加强对抗 CMAS 损伤热障涂

层技术、热障涂层去除技术、无损检

测技术和新型涂层制备关键技术的

研究，为航空发动机的安全可靠远行

保驾护航。
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Key Technologies and Problems of Thermal Barrier Coating Application

on Aeroengine Turbine Vane and Blade

CHENG Yuxian, WANG Lu, YUAN Fuhe
(AECC Shenyang Liming Aero-Engine Corporation Ltd., Shenyang 110043, China)

[ABSTRACT]   The thermal barrier coating system is one of key technologies to improve reliability and service life of 
turbine vane and blade. Compatibility between the superalloy substrate and bond coat, damage of the TBCs subjected to 
CMAS deposit and methods to improve its resistance to CMAS, process control of thickness distribution over the turbine 
vane and blade, reduction in diameters of the cooling holes, in-situ nondestructive test of TBCs quality and refurbishment 
of worn TBCs are described with respect to engineering application technologies and problems to be solved for the TBCs 
on turbine vane and blade.
Keywords:   Thermal barrier coating; CMAS；Film cooling hole；Nondestructive test；Refurbishment
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