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摘要：在试验器上完成隔热效果试验是评价热障涂层（Thermal Barrier Coating,

TBC）降温效果的常规手段，而在发动机上难以直接测试和分析热障涂层的隔热效果。结合

TBC隔热效果试验结果, 提出了 1 种从低温模拟试验结果得到发动机设计状态TBC 实际

隔热效果的换算分析方法。分析模型着重考虑了对流换热和辐射换热导致的隔热效果变

化，完成了涡轮导向叶片和转子叶片在不同试验温度下的涂层隔热效果试验，对试验结果

的分析表明：试验结果和计算结果差异明显。该方法具有一定的工程应用价值。
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Abstract: It is common method for evaluating the TBC by using the insulating effectiveness experiment, but it is difficult to directly
test and analyze the insulating effectiveness of TBC on the engine. A calculation analysis method was proposed with the insulating
effectiveness of TBC testing results, which obtained TBC actual insulating effectiveness on engine design state from the low temperature
simulation results. The insulating effectiveness change was considered by the convection and radiation heat transfer. The coating insulating
effectiveness experiment of turbine vane and rotor blade was completed in the different experimental temperature. The analysis shows that
the experimental result is different from the calculation result. The method has engineering application value.
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0 引言

随着燃气涡轮发动机推重比不断提高，涡轮进口

温度已超过 1600 ℃。为满足涡轮叶片使用寿命要
求，在叶片合金材料革新、复杂冷却结构设计综合运

用的基础上，应用 TBC 是 1 种重要防护手段，具有显

著的隔热效果。
为了验证与研究不同 TBC 的隔热效果，需要在

试验器和发动机上进行比较试验。众多公开文献公布

的 TBC 隔热效果数据差异较大，例如有报道称涂层
厚度为 0.125 mm，理论计算降温效果约为 180 ℃[1]；

美国某试验室测得涂层厚度为 0.127 mm 的 TBC 降

温效果为 189 ℃；在某型发动机高压涡轮工作叶片
上进行 TBC 试验时，喷涂厚度为 0.254 mm 的涂层，

平均降温 120 ℃[2-3]；在现有涡轮冷却技术下，涂层厚

度为 0.25 mm 的 TBC 可使合金温度降低 111～167
℃；GE 公司在涂层厚度为 0.125 mm 的某大涵道比发
动机第 1 级高压涡轮叶片上，利用合金中 酌' 沉淀的

体积分数获得的 TBC（EB-PVD）降温效果为 56～83
℃；GE 公司在另 1 型发动机上试验获得的降温效果
则为 38～66 ℃[4-5]；张志强等[6]（2011）利用冷却效果试

验给出涂层厚度为 0.2 mm 的降温效果为 50 ℃；徐
磊、杨燕生[7]（2010）给出的过渡态涂层温降 1 维计算
结果为 52～61 ℃；孙福波、涂泉[8]（2010）应用在涡轮

叶片的 1 种涂层厚度为 0.27 mm 的降温数据为 199
℃；徐庆泽等[9]（2008）认为国外先进的第 4 代热障涂
层的降温效果可达 150 ℃。

在发动机上直接获得 TBC 隔热效果面临测试和
分析的极大困难，需进行 TBC 完整性、耐久性考核，
因而在试验器上完成隔热效果试验是评价 TBC 降温
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效果的常规手段。目前涡轮叶片换热试验通常在低

温低压的相似模拟环境下进行，在不同壁面温差条
件下涂层隔热的绝对温降截然不同，需要开发发动
机在试验状态下的 TBC 隔热效果应用于其工作条
件下的方法。

本文提出了 1 种基于换热相似和表面热流的隔
热效果分析方法，着重考虑了对流换热和辐射换热导
致的隔热效果变化，并利用试验器试验结果评估了发

动机在运行条件下的热障涂层实际隔热效果和隔热
温降。

1 隔热效果分析方法

在试验器上进行的 TBC 隔热效果试验选定与发
动机设计状态相似的条件，即在 2 种条件下环绕叶片

的高温燃气侧传热系数将有相同形状的分布和相同
的冷却空气进口雷诺数，以保证叶片内部流道流动相
似，及涡轮叶片外表面壁温计算的冷却效果相同

A e=A t （1）

式中：A =
Tg,c

*
-TW1

Tg,c

*
-Tc

* ，W1 表示叶片外表面。

进行热障涂层模拟试验时，利用带和不带涂层叶
片冷却效果分别计算发动机条件下的金属壁温，二者
差值用于评估涂层降温效果。由于燃气、冷气、涂层和
金属热导率的变化不一致，壁温降低并不按热通量的

减小（由于燃气温度与压力减小），而以固有的比例相
应减小，在减小燃气参数条件下获得的叶片冷却效果
与发动机条件下的存在一定偏差，有必要开发辅助的

涂层降温效果分析方法。
对带热障涂层的双层壁，涂层的导热系数远大于

金属壁的，同时忽略接触面的接触热阻；同时，壁面厚
度 啄远小于外廓尺寸，可近似将其中的导热过程看作

1 元的。在叶片表面热障涂层换热单元沿法向建立等
热流条件（如图 1 所示），燃气侧总热流密度为对流换
热热流密度和燃气辐射热流密度之和，由换热微分方

程组可得

qW

t
=姿s

t（TW1-TW2）
t

啄 =hg

t
（TaW-TW1）

t
+hr

t
（Tg-TW1）

t
（2）

qW

e
=姿s

e（TW1-TW2）
e

啄 =hg

e
（TaW-TW1）

e
+hr

e
（Tg-TW1）

e
（3）

式中：qW 为表面总热流密度，W/ （m2·K）；TaW=Tg,r=Tg-

（1-r） v2
2CP

，为绝热壁温，初算时用 Tg 代替；r= Pr3姨 ，

为；v 为主流速度，m/s；啄为涂层厚度，m；姿为导热系
数，W/ （m·K）；e 表示发动机状态；t 表示试验状态；

W2 表示叶片金属基体外表面。

外换热系数考虑动力黏性系数随温度变化修正，

且流体与壁面温差较大，采用西德尔 - 塔特公式

Nug=
hg

l

姿g
=0.027Re0.8Pr1/3（ 滋f

滋W
）0.14 （4）

式中：定性温度取燃气平均温度，120≥Pr≥0.5，107≥
Re≥2300。

假定壁面为灰体，叶片外表面辐射换热系数为

hr=5.67×10-8 着W+1
2

Tg

3 着g-琢g（ TW

Tg
）4

1- TW

Tg

（5）

燃气黑度按非发光火焰黑度计算[10]

着g=1-exp[-2.86×104P（酌l）0.5Tg

-1.5
] （6）

式中：P 为燃气压力，105 Pa；Tg 为燃气温度，K；l 为射
线行程平均长度，取 l=0.6d（扇形通道当量直径），m；酌
为燃料与空气质量比。

燃气吸收率与燃气黑度可近似计算为
琢g

着g
=（ Tg

TW
）1.5 （7）

定义涂层隔热效果为

兹= 驻TW

Tg,r-TC
（8）

令隔热温降换算系数 琢=（驻TW）e

（驻TW）t ，隔热效果换算

系数 茁=兹e

兹t 。

在相似试验状态下的 Re 相等，以外壁温计算的
冷却效果 A 相等，由式（2）～（5）可得

茁=兹e

兹t =
A啄（hg+hr）

姿蓸 蔀e

A 啄（hg+hr）
姿蓸 蔀t =

图 1 叶片表面换热单元
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C l姿gPr 1 / 3（ 滋g

滋W
）0.14+ C 2着g

着W+ 1
2

Tg

3蓘 蓡e

姿W

t

C l姿g Pr 1 / 3（ 滋g

滋W
）0.14+C 2着g

着W+1
2

Tg

3蓘 蓡t

姿W

e
≥1（9）

式中：C1=0.023Re D

0.8
/l；C2=5.67×10-8·1-（TW/Tg）2.5

1-TW/Tg
；g 表

示燃气；W 表示叶片金属；参考温度取埃克特定性温
度，Tref=Tg+0.5（TW1-Tg）+0.22（Tg,r-Tg）。

在获得试验器涡轮叶片隔热效果的基础上，利用
式（1）、（9）即可换算得到发动机相应状态下的隔热效

果和 TBC 绝对温降。

3 隔热效果试验结果分析

3.1 导向叶片等离子喷涂 TBC 的隔热效果

为评价某型发动机涡轮第 1 级导向叶片 TBC 的
隔热效果，利用不同燃气温度水平下进行的在热叶栅

试验器模拟状态下涂层的冷却效果试验结果，并按照
上述转化方法获得在发动机相应状态下的隔热效果
和隔热温降。

试验中 TBC 涂层隔热效果的判定采用壁温对比
方法，分别在有无涂层及不同涂层厚度下完成发动机
相似模拟状态试验。相似准则为：叶栅出口雷诺数、马

赫数、流量比、温度比和物性修正等。
涂层为双层结构，黏结底层材料为 NiCoCrAlY，表

层材料为 ZnO2-Y2O3，采用常压等离子喷涂工艺，如图2

所示。叶片外表面测温热电偶布置方式如图 3 所示，安
装在叶片金属基体外表面，偶丝外径为 0.5 mm，开槽
深度为 0.55 mm；在与试验叶片相邻的陪衬叶片上进

行表面压力分布测量，测点位置与热电偶相同；各测
点安装及埋设位置精度和涂层涂敷厚度由工艺条件
保证。

试 验 分 别 在 叶 栅 进 口 燃 气 总 温 分 别 为 700、

750 ℃条件下进行，试验状态见表 1。在 2 种试验条

件、不同涂层厚度下的 TBC 隔热效果试验结果和采

用隔热效果分析方法得到的相应发动机状态下的隔
热效果见表 2，琢和 茁与燃气温度水平的变化曲线如
图 4、5 所示。

从表 2 中可见，低温模拟试验获得的 TBC 隔热
效果和隔热温降明显低于 TBC 在发动机状态下的数

值。采用本文分析方法将在不同试验燃气温度水平下
的隔热温降换算至发动机状态，温降偏差约为 6.3%。
对于本文应用的涡轮叶片、TBC 及使用状态，琢和 茁
与燃气温度的关系为

琢=3.99421 e-0.0012 Tg

*

，R2=0.993 （6）

茁=1.5352 e
0.0004Tg

*

，R2=0.9481 （7）
3.2 涡轮叶片物理气相沉积喷涂 TBC 的隔热效果

涂层为双层结构，黏结底层材料为 NiCoCrAlY，表

图 2 TBC 涂层结构 图 3 叶片壁温测量位置

电偶头 黏性底层 热障涂层

叶片基体

1

2

3
4

567

8 9 10
11

12

13

14

15

试验状态

1

2

燃气温度 /℃

700

750

温度比

2.07

2.07

流量比

4.9%

4.9%

雷诺数

4.28×105

4.28×105

冷气压比

1.06

1.06

表 1 试验状态参数

发动机绝对温降 /℃

冷效相等

16.8

19.0

24.9

式（9）

35.1

36.7

45.9

燃气温度 /

℃

700

750

涂层厚度 /

mm

0.1

0.1

0.2

试验绝对

温降 /℃

11.8

14.0

17.8

琢

2.98

2.62

2.59

茁

2.090

1.907

1.907

表 2 TBC 隔热效果试验结果

图 4 TBC 隔热温降换算系数 琢与燃气温度的关系曲线

图 5 TBC 隔热效果换算系数 茁与燃气温度的关系曲线
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层材料为 ZnO2-Y2O3，工艺为物理气相沉积。测温热电

偶偶丝外径为 0.4 mm，开槽深度为 0.45 mm；在与试验
叶片相邻的陪衬叶片上进行表面压力分布测量，测点
位置与热电偶相同，涂层涂敷厚度为 0.15mm。

导向叶片和转子叶片试验叶栅进口燃气总温分

别为 845、950 ℃，试验状态见表 3，TBC 隔热效果试
验结果和采用隔热效果分析方法得到的相应发动机
状态隔热效果见表 4。

由表 2、4 结果可知，在发动机运行条件下，利用

式（5）获得的绝对温降与使用涂层前、后冷却效果计
算的绝对温降存在明显差异，模拟的试验燃气温度和
压力条件越低，这种差异越大，相对偏差可达 12%～
100%，因而在进行热障涂层隔热效果试验中，燃气参

数应尽量接近发动机运行条件下的。

4 误差源

对涂层隔热效果有几种可能的原因导致误差：

（1）不正确的 Tg。Tg,r

*
在计算中使用 Tg 代替，会导

致温度计算偏差。

（2）黑度选取误差。着g、着W 按照经验公式选取，具
有一定的不确定度。

（3）qW 的偏差。叶片壁厚内 TW 分布被假定为线

性，与实际壁温分布的差异会导致热流密度的偏差。
（4）Nug 和冷却效果 A 的偏差。在 2 种状态下使

用了相同的换热准则经验公式，湍流强度水平、高温

燃气辐射强度、通过壁面的热驱动势变化导致的冷却
水平差异等因素会带来换热特性的偏差。

5 结论

采用本文分析方法得到的计算模型，可以基于
TBC 低温低压模拟试验结果评估发动机状态隔热效

果和隔热温降，具有一定的工程应用价值。对结果的

分析表明，低温低压模拟试验不能直接准确获得 TBC
的隔热效果和隔热温降，与发动机设计状态相比，二
者存在明显的差异，在本文的相似试验条件下，隔热
温降相对偏差达 12%～100%。
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试验件

导向叶片

转子叶片

燃气温度 /℃

845

950

温度比

2.03

1.81

流量比

12.07%

4.04%

落压比

2.250

1.785

燃气压力 /MPa

1.85

1.17

表 3 试验状态参数

发动机绝对温降 /℃

式（9）

48.6

59.2

试验件

导向叶片

转子叶片

燃气温度 /

℃

845

950

试验绝对

温降 /℃

20

45

α

2.43

1.32

β

1.43

1.10

表 4 TBC 隔热效果试验结果

冷效相等

28.4

52.8
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