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热障涂层的研究进展

李晓海　　陈贵清　　孟松鹤　　韩杰才
(哈尔滨工业大学复合材料与结构研究所 ,哈尔滨　150001)

文　摘　主要介绍了热障涂层在现阶段的研究和应用 ,以及它们的组成和性能。讨论了热障涂层现有

的三种涂层制备工艺和寿命预测模型 ,并对等离子喷涂和电子束物理气相沉积作了详细的对比 ,同时指出了

热障涂层未来的研究方向。
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Abstract　The applications , compositions and properties of thermal barrier coatings are briefly introduced. Three

kinds of existing preparation technologies and lifetime prediction modeling are described , and the differences between

plasma spraying and electron beam2physical vapor deposition are compared. Future direction of these researches is also in2
dicated.
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1　引言

热障涂层 (TBCs)技术是一种表面技术 ,是由绝

热性能良好的陶瓷材料构成。氧化钇部分稳定的氧

化锆 (PSZ)涂层就是目前最常用的 TBCs。由于 TBCs

具有降低金属基体的使用温度、保护基体免遭氧化、

磨损等许多优点 ,因此在航空、舰船领域以及汽车制

造行业中有着极其广泛的应用[1 ,2 ]。

TBCs主要应用在航空发动机的热端部件上 ,这

些部件主要是燃气涡轮发动机导向叶片、涡轮转子

叶片和燃烧室。TBCs可以有效地提高这些部件的

冷却效率、延长它们的使用寿命 ,避免发生高温合金

的热腐蚀[3 ] ;还可以显著提高发动机的功率、降低油

耗、减少冷却气体。航空发动机的高压涡轮叶片是

承载最大的部位 ,为了满足其高温强度、刚度、耐热

等要求 ,它们使用了镍基高温合金材料。这些合金

从锻造合金到单晶合金经历了一个漫长的发展阶

段 ,如图 1所示[4 ]。但是在当前使用发动机的工作

环境中 ,燃气温度超过镍基合金的熔点将近 250℃,

如果采用过多的内部和外部冷却 ,就会降低发动机

的工作效率 ;因此应该使用 TBCs ,这有利于提高发

动机的工作效率、减小油耗。据估算 ,采用 0. 25 mm

厚的氧化锆涂层可以使基体合金温度降低 170℃左

右 ,这比 1985 年前 20 年中人们不断努力所获得叶

片的温度提高的总和还要大。同时涂层的采用延长
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了叶片的寿命 ,使高压转子叶片前缘的蠕变寿命延

长了三倍以上。而且由于削弱了局部或瞬间的温度

峰值 ,从而消除了热机械疲劳损伤。由此可以看出 ,

TBCs的作用越来越明显 ,甚至不可代替。但同时使

用 TBCs也存在一些问题 ,主要是金属基体和陶瓷涂

层的线膨胀系数的差异较大 ,在恶劣循环条件下 ,这

种差异将导致陶瓷涂层提前破坏 ,因此必须从涂层

材料、沉积工艺、结构设计和涂层处理等方面予以解

决。勿庸置疑 ,TBCs将会成为未来发动机热端部件

高温防护涂层技术的发展方向。在汽车工业中 ,使

用 TBCs的部位主要是发动机、活塞、阀门和进气口

等 ,TBCs 可以减小这些部位的磨损和腐蚀[5 ]。同

时 ,TBCs在轮船、能源等领域的热端部件上也会有

广泛的应用与研究[6 ]。

图 1　不同年代发动机部件材料的使用温度

Fig. 1　Service temperatures of turbine components

with decades

2　TBCs的结构体系

TBCs主要有 3 种结构[7 ] :双层系统、多层系统

和梯度系统 ,如图 2所示。

图 2　TBCs的 3种结构

Fig. 2　Three structures of TBCs

(a)双层系统 ; (b)多层系统 ; (c)梯度系统。

　　双层系统 ,如图 2 (a)所示 ,面层是以 ZrO2 -

Y2O3为主的陶瓷层 ;中间层为粘结层。这种双层结

构制备工艺简单 ,是 TBCs主要采用的结构形式。但

粘结底层与陶瓷层的线膨胀系数在界面跃变较大 ,

热载荷作用下 ,在涂层内部将会产生较大的应力 ,抗

热震性能难以得到进一步提高。

多层系统 ,如图 2 (b)所示 ,是在双层结构的基

础上多加了几层封阻层。在高温工作环境中封堵层

可以阻止外部的 V2O5、SO2 等腐蚀性介质侵蚀粘结

层 ,降低氧通过陶瓷层向粘结层的扩散速度 ,从而使

这种多层结构能有效地防止粘结层氧化。但这种系

统对抗热震性能改善不大 ,而且工艺复杂 ,因而逐渐

被梯度涂层所取代。

梯度系统 ,如图 2 (c)所示 ,是在陶瓷层和基体

金属之间采用成分、结构连续变化的一种系统。它

可以减小陶瓷层与粘结底层因线膨胀系数不同而引

起的内应力 ,提高涂层的结合强度和抗热震性能。

这种涂层消除了层状结构的明显层间界面 ,使力学

性能和线膨胀系数连续过渡 ,因此得到研究人员的

广泛重视[8 ]。

3　TBCs的材料体系

3. 1　陶瓷层材料

由于陶瓷涂层具有优异的机械、热和化学特性 ,

所以它们经常出现在承受高温的结构上。在工程应

用中 ,陶瓷可分为三类 [9 ] :氧化物类 (Al2O3、ZrO2、

SiO2等) ;氮化物类 ( TiN、SiN、AlN、CN等) ;碳化物类

(TiC、SiC、AlC、ZrC、HfC等) 。因为金属氧化物涂层

在富氧的环境中具有较好的高温热稳定性和较低的

热导率 ,所以它们常用于发动机的热端部件上。通

过对几种氧化物类陶瓷作对比 ,发现 ZrO2的综合性

能最好。在加热升温过程中 ,ZrO2 的晶体结构由单

斜结构向正方结构转变 ,同时伴随着 4 %～6 %的体

积变化 ,体积变化产生的内应力将导致陶瓷层的破

裂 ,使涂层失效 ,因此必须减小这类相变的发生 ,使

ZrO2在热循环过程中能保持稳定的高温正方相 (或

立方相) ,在 ZrO2 中添加稳定剂就可以控制这种相

变的发生。通常表面陶瓷层材料选用含 6 %～8 %

(质量分数 ,下同) Y2O3的 ZrO2
[10 ] ,即部分稳定 ZrO2。

ZrO2 + (6 %～8 %) Y2O3 具有许多优异的特性
[11 ] :

(1)高熔点 ; (2)低热导率 ; (3)高线膨胀系数 (1. 1 ×

10 - 5 K- 1～1. 3×10 - 5 K- 1) ,与基体合金的线膨胀系
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数 (1. 4×10 - 5 K- 1～1. 7×10 - 5 K- 1)接近 ; (4)良好的

抗热冲击性能 ; (5)耐高温氧化 ; (6)优良的高温化学

稳定性 ; (7)优异的综合机械性能。在未来发展高性

能热障涂层的研究中 ,选用更好的 ZrO2的氧化物稳

定剂 ,进一步提高 TBCs的抗热震性能是一个研究的

热点方向。例如 Sodeoka等人[12 ]用等离子喷涂的方

法制备了双层陶瓷涂层 ,即底层采用了高强度的

ZrO2 - Y2O3 ,面层采用了具有热屏蔽作用的 ZrO2 -

CeO2 - Y2O3 ,该涂层的抗热震性能得到明显改善。

3. 2　粘结层材料

TBCs采用金属粘结底层的目的是为了改善涂

层和基体的物理相容性并使基体能够抗氧化腐蚀。

粘结底层材料通常采用 MCrAlY,M是过渡族金属

Fe、Ni、Co或NiCo。由于 Fe2O3、CoO等在高温下易与

ZrO2的单斜相或立方相发生化学反应 ,降低 ZrO2 陶

瓷的热稳定性 ,因此 FeCrAlY和 CoCrAlY不宜做

TBCs的粘结底层 ,粘结层更多地采用 NiCoCrAlY。

Al是生成 Al2O3氧化膜所必需的元素 ,高的 Al 含量

能够延长高温氧化条件下涂层的寿命 ,但又会使脆

性提高 ;因此在MCrAlY抗氧化层中通常使 Al 的含

量为 8 %～12 %。组元 Cr主要用来提高粘结底层的

抗氧化性和抗硫化性。高温条件下 ,在粘结底层中

的Al优先氧化完毕后 ,Cr会继续在氧化铝膜与粘结

底层之间形成氧化铬膜 ,起到屏蔽基体合金的作用 ,

同时它还能够促进 Al2O3膜的生成。但是如果氧化

膜过厚 ,就会降低结合层的粘性 ,当 MCrAlY层与陶

瓷层之间氧化膜厚度达到 3μm～5μm时 ,就会引起

陶瓷层剥落[13 ]。同时 ,加入 0. 3 %～1 %的微量元素

Y不仅能够提高氧化物膜层与基体间的结合力 ,而

且可以改善涂层的抗热震性能。此外 ,涂层中还可

添加其他合金化元素 ,如 Si、Hf、Ta、Zr等来改善涂层

的力学性能和抗氧化性能。例如 ,N. Czech等人[14 ]

在 INCO738LC材料上用低压等离子喷涂获得了含

有 1. 5 %～10 %Re的MCrAlY涂层 ,并用试验证实了

该涂层的热疲劳寿命和抗氧化能力都得到提高。

4　TBCs的制备方法

制备 TBCs的方法主要有等离子喷涂 (PS) 、电子

束物理气相沉积 ( EB - PVD) [15 ]和等离子体增强化

学气相沉积 (PE - CVD) 。

4. 1　等离子喷涂( PS)

PS是目前应用最广泛的制备 TBCs的方法。常

用的 PS是大气等离子喷涂 (APS) ,它利用氮和氩等

离子体可提供 4 400℃到 5 500℃的粉末加热区 ,当

惰性气体由直流电弧加热后 ,粉末被引入并带至工

件上。APS的一般功率为 30 kW～80 kW ,典型的喷

涂率为 0. 1 kg/ h。低压等离子喷涂 (LPPS)的功率范

围为 50 kW～100 kW ,通常是在 10 kPa～50 kPa的低

压室中采用常规的等离子枪。由于压力低 ,等离子

体束径粗而长、速度高 ,同时含氧量很低 ,可在高温

条件下工作 ,所以可以提供较致密、低氧化物含量的

TBCs。图 3 为 PS制备 TBCs的示意图[16 ]。由右侧

的等离子体发生器 (等离子喷枪)产生等离子体 ,同

时送粉管中输送的粉末在等离子焰流中被加热到熔

融状态 ,并高速喷涂在零件表面上。当撞击零件表

面时 ,熔融状态的球形粉末发生塑性变形 ,附着在零

件表面 ,各颗粒之间也依靠塑性变形而相互粘结起

来 ,随着喷涂时间的增长 ,零件表面就获得了一定尺

寸的喷涂层。

图 3　用等离子喷涂制备 TBCs的示意图

Fig. 3　Schematic of preparation of TBCs by plasma spraying

　　通过 PS制备的 TBCs会因为快速冷却而产生微

孔片层组织及微裂纹 ,其典型结构如图 4所示[17 ]。

图 4　用 APS制备 TBCs的显微结构

Fig. 4　Microstructure of TBCs by APS
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　　从图 4中可以看到涂层中含有平行于表面结构

的裂纹 ,而且有明显的层状结构 ,同时还有很多微

孔 ,粗糙的结合面成波纹状。这些微孔和微裂纹虽

然可减小涂层的弹性模量 ,但是氧在其中扩散到达

粘结层也很容易 ,粘结层氧化所引起的体积膨胀易

使陶瓷层剥落。等离子喷涂 TBCs的性能还受到涂

层制备时涂层结构和成分、喷涂时的基体温度、涂层

孔隙率和涂层中残余应力分布的影响[18 ]。

4. 2　电子束物理气相沉积( EB - PVD)

近来发展起来的 EB - PVD TBCs是用高能电子

束加热并气化被加工材料 ,材料蒸气以原子或分子

为单位沉积到基体上而形成的。其涂层组织多为垂

直于基体表面的柱状晶。高温下 ,柱状晶可以分开

来缓解由于线膨胀系数的差异而造成的热应力 ,从

而大幅度地提高涂层的热疲劳抗力[19 ]。根据沉积

材料性质的不同可以使涂层具有隔热性、耐磨性、耐

腐蚀性和耐冲刷性 ,从而起到保护作用。由于涂层

制备过程都是在真空环境下进行的 ,因此可以防止

涂层被污染和氧化。在控制好工艺的前提下 ,可以

使涂层与被加工材料中的相和元素含量保持一致 ,

这是 EB - PVD 的一大优点。图 5 为典型的 EB -

PVD设备示意图[9 ] ,涂层工艺是在真空室里进行的。

首先 ,设备通过真空泵来抽真空 ,电子枪发射的电子

束直接照射到水冷坩锅中被蒸发的材料 ,使材料加

热、蒸发 ,并冷凝到预热的基体上形成涂层。该涂层

典型的结构如图 6 所示[17 ]。从图 6 中可看到明显

的柱状晶和平滑的界面。PS制备的 TBCs粗糙度达

7. 7μm ,而 EB - PVD制备的 TBCs可重现原来底层

的粗糙度 ,无需处理就可满足叶片的气动要求。EB

- PVD比 APS的 TBCs抗磨损性高两倍 ,已经成功

地应用到涡轮转子叶片上。

图 5　用 EB - PVD制备 TBCs的示意图

Fig. 5　Schematic of preparation of TBCs by EB2PVD

图 6　用 EB - PVD制备 TBCs的显微结构

Fig. 6　Microstructure of TBCs by EB2PVD

　　美国惠普公司对 J T90 第一级涡轮叶片的飞行

试验证实[20 ] :由 PS制备的 TBCs经过 1 500 h 飞行

后就已破坏 ,但是 EB - PVD制备的 TBCs经过 5 000

h后 ,仍处于良好状态 ,所以用 EB - PVD 制备的

TBCs成为未来发展的重点。表 1对用LPPS和 EB -

PVD两种方法制备热障涂层的特点进行了详细比

较[21 ,22 ]。
表 1　LPPS与 EB - PVD涂层的特性对比

Tab. 1　Character comparison of LPPS and EB2PVD coatings

工艺
陶瓷层显

微组织

周期

寿命

喷涂后

Ra/μm

处理后

Ra/μm

工作后

Ra

涂层厚度

/μm
致密度 沉积速度

真空度

/ Pa
抗侵蚀性 成分控制

LPPS
片层、多孔、

微裂纹
短 大于 50 小于 2 增大

250～350 ,

可达 1 000
低 高

5×103～

7×103
中等 易

EB - PVD 柱状 长 小于 2 小于 0. 7
变化

较小

130 ,可

达 350
一般 中

10 - 2～

10 - 4
高 精确

工艺 热疲劳强度 热导率 结合强度 耐应变性 延性 界面 界面结合 中间层 沉积材料 表面清洗 设备成本

LPPS 好 小 低 低 大 粗糙 机械结合
需用包

覆涂层

合金、陶瓷及

其混合物
简单
设备简单、

投资低

EB - PVD 极好 中等 高 高 一般 光滑 冶金结合
可用梯

度涂层
各种材料 复杂

设备复杂、

昂贵
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4. 3　等离子体增强化学气相沉积( PE - CVD)

目前 TBCs所使用的制备方法都是定向的 (基体

相对于能源) ,形状复杂的零件就难于甚至无法制备

涂层 ;另外 ,由于 PS制备的 TBCs的性能较差 (如抗

剥落能力较差和涂层结合强度较低) ,而 EB - PVD

所使用到的设备成本很高。所以发展了一种沉积率

相对较高 ( > 250μm/ h) 、成本相对低廉、能保持与

EB - PVD技术制备的组织形态相似的 PE - CVD方

法[23 ]。

PE - CVD 制备 TBCs 的原理如图 7 所示 [24 ]。

ZrCl4和 Y(thd) 3 (钇的四甲基代庚烷二酮)在独立的

炉子里被升华 (170℃～230℃) ,99. 9995 %的氩气作

为承载气体将升华的蒸气传送到混合室 ,同时含有

氩气和氧气的混合气体被输送进来 ,然后这些均匀

混合的气体被注射到沉积室 ,沉积室是一个保持低

真空直径为 100 mm的石英管。在微波的作用下发

生气体放电 ,产生等离子体 ,并引起气体分子的分

解 ,生成活性反应物 ,最后这些活性反应物发生化学

反应合成 ZrO2 - Y2O3 产物沉积在基片上而形成

TBCs。基片的温度通过加热电阻丝或者等离子的热

转变被控制在 300℃～900℃左右。

图 7　PE - CVD TBCs的制备

Fig. 7　Preparation of TBCs by PE2CVD

5　TBCs寿命预测模型

TBCs寿命预测模型是 TBCs系统的重要组成部

分 ,而涂层失效机理是建立寿命预测模型的前提。

现在大多数设计者所使用的寿命预测模型都是基于

Miller提出的方法[25 ] ,他的方法中包括了与粘结层

氧化和机械循环有关的累积破坏 ,后者已经得到了

证实。经过考虑各自的使用经验 ,这些设计者不断

发展形成了各自不同的模型。一致的是这些模型中

都假设了一个普遍的幂律寿命模式[26 ] :

N = AΔεb

式中 , N 是循环次数 ,A 是经验常数 , b是经验系数 ,

Δε是 TBCs的非弹性应变范围。常数 A 考虑了在

操作中粘结层与陶瓷层之间形成热氧化 ( TGO)层的

影响。普遍认为 TGO层的形成是一个可以增加裂

纹扩展和导致 TBCs系统失效的重要因素。除此之

外 ,其它因素象氧化锆稠化或盐膜破坏也在一些模

型中被引入。

尽管近几年来 ,对既有机械加载又有热加载的

TBCs的失效行为做了大量研究 ,但是这些模型的匹

配参数是在简单的试验条件下获得的 ,并没有通过

对发动机部件的测试来进行验证 ;因此 ,要对 TBCs

的破坏机制进行研究 ,才能进一步将通过试验条件

确定的模型外推到更广泛的外部条件中去。总的来

说 ,在界面上出现的高压应力是由于氧化物长大、热

分布不均匀和所施加的载荷所引起的。应力引起裂

纹萌生并扩展 ,从而使得陶瓷层剥落 ,最后导致系统

崩溃。描述这些物理现象首先需要了解 TBCs的微

观结构和组元特性 ,以及时间和温度的函数。但是 ,

当前的研究还不够全面 ,有几个方面仍需要进行详

细的探索[27 ] : (1)氧化锆层残余应力的测定 ; (2)粘

结层力学行为的测定 ; (3)用有限元方法模拟裂纹产

生 ; (4)界面几何学的应用。如果综合运用上述研究

成果来重新完善 TBCs寿命预测模型 ,这将会给设计

者提供一个进一步优化 TBCs的机会。

6　未来的研究方向

由于 TBCs在航空发动机上应用前景十分广阔 ,

所以应该开发出更高级的 TBCs系统 ,进一步提高质

量和降低成本 ,以满足未来航空发动机的使用要求。

因此 ,今后应该在如下几个方面进行研究 :

(1)低成本、高性能 TBCs陶瓷材料的研究 ;

(2) TBCs的修复技术 ;

(3)非破坏性的 TBCs检验技术。
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