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摘　 要: 随着航空发动机的发展, 热障涂层已经变为未来高性能发动机不可缺少的技术, 其隔热效果的准确评价与预测是进

行涡轮叶片优化设计、 发动机性能提升的关键问题。 回顾了近些年来涡轮叶片热障涂层的隔热效果研究的理论方法、 模拟实

验装置与测温技术的研究进展, 进一步从材料参数、 服役环境以及涡轮叶片结构 3 个方面介绍了涡轮叶片热障涂层隔热效果

的影响因素和有关规律发现。 最后展望了热障涂层隔热效果研究的发展趋势和挑战。 影响热障涂层隔热效果的服役环境和冷

却结构方面因素众多, 当前的实验研究还不充分, 未来热障涂层隔热效果的研究趋势是: 优化热障涂层与气膜冷却相互影响

及其服役可靠性相互耦合的评价理论和试验方法, 开发针对涡轮叶片服役环境下热障涂层表面和界面温度测量技术, 研究高

速旋转下燃气、 冷气等相关参数对隔热效果和可靠性的影响因素。
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Abstract: With
 

the
 

development
 

of
 

aeroengines,
 

thermal
 

barrier
 

coating
 

( TBC)
 

has
 

become
 

one
 

of
 

the
 

key
 

technologies
 

for
 

future
 

high
 

performance
 

aero-engine
 

turbine
 

blade.
 

Evaluation
 

and
 

prediction
 

of
 

thermal
 

insulation
 

performance
 

are
 

the
 

key
 

problems
 

for
 

TBC
 

optimization
 

design
 

of
 

turbine
 

blade
 

and
 

performance
 

improvement
 

of
 

aero-engine.
 

In
 

this
 

paper,
 

the
 

theory
 

analysis
 

methods,
 

testing
 

devices
 

and
 

temperature
 

measuring
 

techniques
 

for
 

TBC
 

thermal
 

insulation
 

performance
 

in
 

re-
cent

 

years
 

are
 

reviewed,
 

and
 

the
 

effects
 

of
 

material
 

parameters,
 

service
 

environment
 

and
 

structure
 

of
 

turbine
 

blade
 

on
 

TBC
 

thermal
 

insulation
 

performance
 

are
 

introduced.
 

Finally,
 

the
 

research
 

development
 

trend
 

and
 

challenges
 

of
 

TBC
 

thermal
 

insu-
lation

 

performance
 

on
 

turbine
 

blades
 

are
 

prospected.
 

There
 

are
 

many
 

factors
 

affecting
 

the
 

thermal
 

insulation
 

effectiveness
 

of
 

TBC
 

from
 

service
 

environment
 

and
 

structure
 

of
 

turbine
 

blade
 

aspects,
 

and
 

the
 

current
 

experimental
 

research
 

is
 

not
 

sufficient.
 

The
 

development
 

trends
 

of
 

the
 

thermal
 

insulation
 

effectiveness
 

of
 

TBC
 

contain:
 

(i)
 

improving
 

evaluation
 

theory
 

of
 

interaction
 

between
 

TBC
 

and
 

film
 

cooling
 

and
 

testing
 

method
 

for
 

reliability
 

of
 

TBC
 

in
 

service;
 

(ii)
 

developing
 

the
 

technology
 

for
 

meas-
uring

 

the
 

surface
 

and
 

interface
 

temperature
 

of
 

TBC
 

in
 

the
 

service
 

condition;
 

(iii)
 

investigating
 

these
 

influence
 

of
 

parameters
 

about
 

gas
 

and
 

coolant
 

on
 

thermal
 

insulation
 

effectiveness
 

and
 

reliability
 

of
 

TBC
 

under
 

high
 

speed
 

rotation.
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1　 前　 言

航空发动机推重比的不断提升, 使得涡轮进口温度

大幅度提升, 现代先进战机的发动机涡轮进口温度已普

遍超过 1700
 

℃ [1] 。 一代叶片, 一代发动机, 涡轮叶片承

温能力很大程度上决定了发动机的性能。 “世界航空推进
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计划”提出了涡轮叶片的三大热防护技术: ①
 

单晶。 目

前最先进单晶合金的承温能力为 1150
 

℃左右, 目前正以

每年 1~ 2
 

℃的速度艰难地挑战材料极限。 ②
 

气膜冷却。
在空心叶片上进一步打孔, 空心叶片内部冷气通过这些

小孔喷出, 并在叶片表面形成低温气膜保护叶片。 这一

技术可将叶片承温能力提升 400
 

℃ 左右, 但同时也降低

发动机热效率、 降低叶片强度并增加加工难度, 其发展

也已接近瓶颈。 ③
 

热障涂层。 1953 年由美国国家航空航

天局(NASA)提出在高温合金表面涂覆耐高温、 高隔热

陶瓷的防护涂层体系, 有文献报道, 涂覆厚度为 250
 

μm
的热障涂层能使基底温度降低 110 ~ 170

 

℃ , 相当于过去

30 年发展高温合金提高承温能力的总和[2,
 

3] 。 因此, 热

障涂层被认为是目前大幅度提升涡轮叶片服役温度最切

实可行的办法。 此外, 热障涂层也被认为是提高下一代

的陶瓷基复合材料基底(CMCs)服役温度和可靠性的必要

技术[4] 。 美国工程院院士、 哈佛大学 Clarke 教授在美国

高峰材料论坛《热障涂层专刊》中指出: 未来高性能航空

发动机热效率、 推重比和可靠性的任何一点进步都将依

赖于热障涂层技术的发展[5] 。
隔热是热障涂层的应用目的, 隔热效果的定量评价

是热障涂层应用以及发动机涡轮叶片设计的必然需求。
然而, 热障涂层保护的涡轮叶片的结构和服役的高温环

境极为复杂。 结构上, 涡轮叶片不仅具有复杂的曲面外

形, 内部还带有蛇形通道、 U 形通道以及肋片、 扰流柱、
气膜孔等结构; 环境上, 高温燃气、 环境介质、 高速旋

转、 冷气和气膜冷却在这样复杂的结构上相互作用与耦

合[6-8] , 同时伴有与燃烧室的热交换、 热传导、 热辐射

等。 这些复杂性导致热障涂层的隔热效果评价, 无论是

从理论模型、 数值模拟还是实验测试, 都极为困难。 国

内外学者对热障涂层隔热效果的报道各不相同, Padture
等 2002 年受 Science 约稿时指出: 应用 100 ~ 400

 

μm 厚的

热障涂层可使金属温度降低 100 ~ 300
 

℃ [3] , 但 Prapam-
onthon 等[9] 通过数值模拟方法研究发现热障涂层的隔热

效果在 20
 

℃左右, 国内有关设计部门指出, 应用热障涂

层后叶片的承温能力并无显著增加。 热障涂层隔热效果

不明, 已成为发动机温度与可靠性设计的巨大难题。
Harrison[10] 发现服役温度比设计温度高 10 ~ 15

 

℃ 将导致

涡轮叶片寿命降低 50%。 Davidson[8] 报道发动机热效率

提高 1%所节约的能量可以供 100 万个家庭一年的用电,
节约 8 亿美元的燃料成本。 因此, 热障涂层隔热效果对

涡轮叶片热效率的提升极为重要, 其定量评价是高性能

发动机涡轮叶片冷却设计亟待解决的关键难题。
尽管涡轮叶片热障涂层的隔热效果评价极为困难,

但基于发动机涡轮叶片冷却设计的迫切需求, 国内外科

研工作者依然不断尝试, 从理论上建立热障涂层隔热效

果的评价模型, 从数值模拟上得到隔热效果相关关键参

数的影响规律, 并发展涡轮叶片热障涂层隔热效果的实

验研究。 本文针对涡轮叶片热障涂层隔热效果评价, 分

别从理论分析方法、 实验测试技术和影响因素 3 个方面

介绍其研究进展, 最后对涡轮叶片热障涂层隔热效果评

价研究的未来发展进行展望。

2　 涡轮叶片热障涂层隔热效果

2. 1　 隔热效果评价模型

涂覆热障涂层的涡轮叶片, 其承温能力来源于内部

冷却、 气膜冷却以及热障涂层 3 个方面。 图 1[7,
 

11] 给出

了高温燃气环境下涂覆热障涂层的涡轮叶片的冷却示意

图, 空心曲面结构的涡轮叶片热障涂层表面承受高温、
高速燃气冲击, 与此同时, 叶片上开有多列直径为几百

微米的气膜孔, 内部的低温冷却气体通过气膜孔在涂层

表面形成一层冷气膜, 使得涂层外表面与高温燃气隔开。
热障涂层隔热效果实际上是叶片结构、 涂层、 冷却气膜

与燃气综合作用的效果。 由于叶片结构的复杂性和燃气、
冷却气膜、 涂层之间的传热的复杂性, 很难将各种因素

考虑进来, 进而建立热障涂层的隔热效果模型。 目前国

内外最普遍也最直接地将热障涂层隔热效果定义为涂层

外表面、 涂层与金属界面的温度之差。 由于金属热传导

系数远大于陶瓷层的热传导系数, 而且界面处的温度测

量非常困难, 因此直接将热障涂层隔热效果定义为涂层

和基底自由表面的温差, 这个温差为:

ΔT = Ttbc - Tw,e = q
k

(1)

这里, ΔT 表示热障涂层隔热效果, Ttbc 表示涂层表面温

度, Tw,e 是基底表面温度, q 是通过涂层的热流, k 是涂

层热导率。 基于这一定义, 热障涂层隔热效果极大程度

上取决于涂层的热导率, 其值越小, 隔热效果越好。 因

图 1　 涡轮叶片热障涂层和气膜冷却技术[7,
 

11]

Fig. 1　 Cooling
 

film
 

technology
 

and
 

thermal
 

barrier
 

coatings
 

on
 

turbine

blades[7,
 

11]
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此, 围绕降低热导率的成分与工艺设计一直是热障涂层

领域的研究重点与热点[12-16] 。
然而实际上, 发动机的设计师和工程师们发现: 使

用了热障涂层后隔热效果并不好, 还出现热障涂层的剥

落和堵塞气膜孔, 也就是说热障涂层不仅不是 “ 正能

量”, 反而是“负能量”。 如 Maikell 等[17] 在对涂覆热障涂

层的涡轮叶片前缘气膜冷却效率的实验研究中发现, 同

样的冷气环境下, 应用热障涂层后基底温度显著降低,
但涂层表面温度较没有涂层时叶片表面温度高了 3

 

℃ , 此

时热障涂层的贡献如何计算陷入困境。 Harrison[10] 发现基

于这一定义的叶片设计, 可能造成涡轮叶片寿命高估约

10% ~15%, 从而在极大程度上增大了发动机的不可靠性。
我国同样也出现“负能量”的例子, 所以学术界和工

业界戏称对热障涂层是“又爱又恨”! 工业界甚至出现是

否要使用热障涂层的十分激烈的争论! 工程师们也百思

不得其解, 非常简单的热传导问题, 非常简单的估算就

十分清楚涂覆热障涂层后一定会大幅度提高金属叶片的

承温能力, 可实际隔热效果又确实不佳, 尤其在我国又

没有精确的量化说明隔热效果好或者不好的程度。 问题

到底出在哪里?
我们还得从源头出发进行分析, 也就是分析式(1)。

仔细观察发现式(1)隐含着一个重大假设: 薄薄的一层

热障涂层不改变燃烧室的流场和温度场。 这个假设对离

叶片距离较远的燃烧室是对的, 但在叶片表面附近的区

域就完全不正确了, 这是因为陶瓷涂层的热物理性能和

金属的热物理性能相差十分巨大。 也就是说, 薄薄的一

层陶瓷热障涂层极大地改变了叶片表面附近的流场和温

度场。 即式(1) 未能定量考虑气膜、 燃气的贡献, 同时

也极易受到这些环境的影响, 使得各种结构、 燃气、 冷

气环境下所获得的热障涂层隔热效果差异显著, 从而无

法真正认识热障涂层的贡献。 因此, 基于试片的隔热效

果测试结果并不能反映实际涡轮叶片的真实情况, 工程

师们基于式(1)设计的叶片可能会出问题, 基于试验模

拟装置的试验结果才更接近实际。
基于此, Dees 等[18] 提出了基于热障涂层应用前后叶

片基底表面温差定义隔热效果, 如式(2):
ΔT = Tw,e,notbc - Tw,e (2)

式中, Tw,e,notbc 是无涂层时基底表面温度(与燃气接触的

表面), Tw,e 是带涂层基底表面(涂层 / 基底界面处)温度。
这种定义直观地反映了热障涂层对涡轮叶片基底表面温

度的综合影响, 包括涂层本身带来的温度梯度、 涂层对

热流的影响与扰动等。
尽管式(2)给出了应用热障涂层后涡轮叶片温度场

变化的综合值, 但这一隔热效果依然受涡轮叶片结构、

燃气、 冷气、 气膜孔等众多因素的影响, 进行热障涂层

隔热效果分析与设计时需要考虑的因素依然错综复杂。
为此, Bogard 等[7] 提出无量纲化的综合冷却效率 ϕ, 如

式(3):

ϕ =
T∞ - Tw,e

T∞ - Tc
(3)

式中 T∞ 和
 

Tc 是涡轮前燃气入口温度和冷气入口温度,
Tw,e

 是叶片外表面的壁温。 当加入热障涂层技术, 整体冷

却效率变为 ϕ′, 如式(4):

ϕ′ =
T∞ - T′w, e

T∞ - Tc
(4)

式中 T′w,e 是涂覆热障涂层时涂层外表面的壁温。
比较式(3) 和式( 4), 可以得到热障涂层的隔热效

果, 如式(5):
Δϕ = ϕ′ - ϕ (5)

从式(3)和式(4)可以看出, 要从理论上获得 Δϕ, 需要

从理论上预测出 T′w,e 和 Tw,e 。 它们决定于燃气、 冷气、
涂层和基底之间的热交换过程, 影响这一过程的主要因

素有: 燃气入口温度 T∞ 、 冷气入口温度 Tc , 涂层和基底

自由面(实际上是冷却孔的劈面) 的对流换热系数 he
 和

 

hi , 涂层和基底的热导率 ktbc 、 k, 涂层和基底的厚度 dtbc

和 d 等。 考虑到复杂曲面结构叶片对高速燃气和冷气的

作用, 会使得涂层和基底自由面气流的速度、 压力、 温

度、 方向等发生变化, 这些参数与输入的燃气、 冷气都

不同且都不均匀。 为此, 作者团队假设流场域(燃气、 冷

气)与固体域(涂层、 基底) 之间换热发生在热边界层,
并定义燃气、 冷气的热边界层温度分别为 Te,conv 、 Ti,conv 。
基于此, 建立了热障涂层隔热效果 Δϕ 与这 9 个参数的

函数关系, 如式(6) [11] :
Δϕ = f(k, d, ktbc , dtbc , he , hi , T∞ - Tc ,

T∞ - Te,conv , T∞ - Ti,conv ) (6)
进一步, 基于无量纲分析的 π 定理, 对这 9 个影响参数

进行了分析, 获得相互独立的 5 个无量纲化参数为:

Bi =
dhe

k
(7)

Bitbc =
dtbche

ktbc
(8)

α =
T∞ - Ti, conv

T∞ - Tc
(9)

η =
T∞ - Te, conv

T∞ - Tc
(10)

R =
he

hi
(11)

这样, 可将式(6)表述为无量纲的函数关系, 如式(12):
Δϕ = f(Bi, Bitbc , α, η, R) (12)

907



中国材料进展 第 39 卷

其中, Bi 是基底面的毕渥数, 即对流换热边界层热阻与

叶片基底材料热阻的比值; Bitbc 是热障涂层的毕渥数,
即对流换热边界层热阻与热障涂层热阻的比值; R 是外

部对流换热系数与内部对流换热系数的比值; α 和 η 为

冷气、 燃气的热边界层的无量纲化温度。
式(12)虽然只是式(6)变了个形式, 实际上式(12)

的价值远远不只是形式发生了变化, 式(6)包括的参数

是 9 个, 而式(12)的无量纲参数是 5 个。 π 定理理论已

经证明: 只要式(12)中的无量纲参数是一样的, 组成无

量纲参数的物理量无论怎么变化其结果都一样。 例如

式(7)的 Bi 一定后, 无论 d、 he 和 k 怎么变化, 其隔热

效果 Δϕ 都一样。 在做实验时, d、 he 和 k 各取 3 组数

据, 但假设 Bi 一样, 这样如果按照式(6)就需要做 3×3×
3 = 27 组实验; d、 he 和 k 各取 50 组数据进行实验, 就需

要做 125
 

000 次。 按照 π 定理理论, 即式(12), 就只需

要做一个实验就行了, 这就大大地减少了实验次数。 实

验次数的大幅度增加不仅浪费巨大的人力和物力, 而且

给实验带来巨大的误差。 所以 π 定理理论, 即式(12)在

隔热效果的研究方面具有非常重要的意义。
为确定热障涂层隔热效果与 5 个无量纲化参数的具

体函数关系式, 基于傅里叶热传导和牛顿冷却定律, 作

者团队详细分析了有冷却气膜作用下涡轮叶片(包括有涂

层和没有涂层)沿厚度方向的传热, 得到应用热障涂层前

后涡轮叶片的整体冷却效率为[11] :

ϕ = 1
1 + Bi + R

(α - η) + η (13)

ϕ′ =
1 + Bitbc

1 + Bi + Bitbc + R
(α′ - η′) + η′ (14)

其中 α′ = α + Δα, η′ = η + Δη, Δα和 Δη分别是热障涂

层对 α 和 η 的影响量。
基于式(5)、 式(13)和式(14), 得出热障涂层隔热

效果:
Δϕ = (a - b)(α - η) + aΔα (15)

其中,

a =
1 + Bitbc

1 + Bi + Bitbc +
he

hi

b = 1

1 + Bi +
he

hi

这里 a-b 表示热障涂层对叶片热阻比的影响, α-η 表示

叶片内外热边界层的温度差, 热障涂层是通过改变热阻

比来隔热, aΔα 是热障涂层影响冷气温度导致叶片冷却

效率的变化。
图 2[11] 给出了热障涂层隔热效果 Δϕ 随 a-b、 α-η 的

演变关系, 可以发现 Δϕ 随 α-η、 a- b 的增大而增大。
α-η 表示叶片内外热边界层的温度差, Δϕ 随 η 的增大而

减少, 说明热障涂层在气膜孔、 尾缘槽等 η 较大的区域

隔热效果不明显; a-b 随着 dtbc / ktbc 增加而增加, 这说明

增加热障涂层厚度或降低热导率有利于提高热障涂层隔热

效果; a-b 随着 he 和 hi 增加而增加, 说明高速和高湍流

强度的区域热障涂层隔热效果更好, 通过提高内部冷却速

度、 增加内部湍流强度等有利于提高热障涂层隔热效果。

图 2　 热障涂层隔热效果与无量纲参数的关系[11]

Fig. 2 　 The
 

relationship
 

between
 

insulation
 

performance
 

of
 

thermal
 

barrier
 

coating
 

and
 

dimensionless
 

parameters[11]

2. 2　 基于耦合换热的隔热效果数值模拟研究

上面介绍的隔热效果理论模型重点考虑了热障涂层、
冷却气膜共同作用下涡轮叶片沿厚度方向的传热。 当分

析对象为平板状、 圆柱状等简单试样时, 理论求解相对

容易, 但针对涡轮叶片等复杂结构, 解析求解将极为困

难。 而且, 燃气和冷气也会因为涡轮叶片曲面、 气膜孔

等结构的不同而出现换热、 对流、 传热不同, 导致三维

涡轮叶片温度场的分布不均匀, 热流不仅仅沿厚度方向

传导, 还从高温区域向低温区域传导。 因此, 难以获得

涡轮叶片温度场以及热障涂层隔热效果的解析解。 随着

涡轮叶片等复杂结构的数值建模、 流体与固体传热及其

耦合计算方法、 固体变形模拟等数值方法的发展, 数值

模拟成为涡轮叶片热障涂层隔热效果分析的重要手段。
由理论模型可知, 整体冷却效率与隔热效果紧密依

赖于涡轮叶片热障涂层与燃气、 冷气之间的热交换, 这

些影响都需要通过温度场的具体形式进行体现, 从而反

映出隔热效果。 涡轮叶片热障涂层的温度场由高温燃气 /
冷气温度、 流速等决定, 反过来, 涡轮叶片温度场又会

影响燃气 / 冷气的温度和换热。 将燃气和冷气统称为流

场, 涡轮叶片称为固体, 分析流场和固体之间相互影响,
即耦合换热。 早期因为对耦合换热的计算方法、 计算能

力的限制, 流场和固体之间换热一般通过解耦来获得。
随着涡轮叶片冷却设计要求的进一步提升, 以及曲面设

计、 气膜冷却以及涂层技术的应用, 流场与固体耦合程
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度更高, 解耦计算方式获得的温度场与实际相差较大。
为此, 研究者们提出了耦合换热的各种实现方法, 下面

按照非耦合、 弱耦合与强耦合 3 个层次逐一阐述。
 

2. 2. 1　 耦合换热

非耦合指求解涡轮叶片热障涂层温度场和隔热效率

时, 忽略燃气和冷却气体的流场的变化, 用流体到固体

的热流作为流固界面的边界条件, 基于傅里叶热传导方

程求解涡轮叶片热障涂层的温度场。 其中固体域热传导

方程如下:

ρC ∂T
∂ t

= ·(k T) (16)

式中: T 是温度, t 是时间, ρ 是密度, C 是比热容, k 是

热导率。 对于流固界面上给定流体流入叶片的热流, 由

于热流难以测量, 往往用流体热边界层温度和对流换热

系数表示:
 

q = he (Te,conv - Tw,e ) (17)
这一类方法具有求解速度快、 收敛好等优势。 Ziaeiasl
等[19] 基于非耦合方法研究了具有气膜冷却与热障涂层的

涡轮叶片温度场, 发现涂层可以使基底表面温度最高降

低约 100
 

℃ , 且隔热效果随着涂层厚度的增加而增加。
运用非耦合方法求解热障涂层隔热效果, 其计算结果的

精度依赖于涂层表面流体温度和对流换热系数的准确值。
然而, 在发动机涡轮叶片工作环境下测量各个位置的燃

气温度和对流换热系数是极其困难的。 该方法对于带有

气膜冷却和热障涂层的复杂涡轮叶片, 难以分析气膜冷

却结构、 非常温冷气、 辐射尤其是不均匀气流温度场对

热障涂层隔热效果的影响。
作者提出了一种弱耦合的方法, 即基于 N-S 方程

(Navier-Stokes
 

equations)求解流体流动场和温度场, 并将

计算出的流体域界面温度作为固体域边界条件计算界面

热流, 再将热流作为流体域边界求解流体温度场, 如此

反复迭代, 保证界面上的温度连续和热流守恒, 其计算

原理如图 3 所示[20] , 固体域的温度场是基于式( 16) 求

解, 流体域温度场基于 N-S 方程[21] 求解:
∂(ρ)

∂ t
+ ·(ρv) = 0 (18)

∂(ρv)
∂ t

+ ·(ρvv) = - p + ·τ + f (19)

∂(ρh)
∂ t

- ∂p
∂ t

+ ·(ρvh) = ·(λ T) + μI· p

+ τ ∶ v +Q
·

(20)
其中,

 

ρ 是流体密度, t 是时间, v 是速度, p 是压力, μ
是粘度, h 是单位质量的总熵, λ 是流体热导率, T 是温

度, f 和 Q
·

分别是体力和热源, τ是粘性应力张量, 它可

以表示为:

图 3　 弱耦合求解过程[20]

Fig. 3　 Schematic
 

illustration
 

of
 

weak
 

coupling[20]

　 　 τ ij = 2μ sij -
∂vk

3∂xk
δ ij( ) (21)

这里, sij 是变形速度张量分量, vk 是流体湍流动力粘度,
δij 是 Kronecker

 

delta 函数。 假设燃气是理想气体, 其状

态方程为:
p = ρRT (22)

这里 R 是阿伏伽德罗常数。
在流固界面上, 满足基本耦合换热条件:
Tw = Tconvl (23)

k ∂T
∂n s

= λ ∂T
∂n l

(24)

这里 Tw 是壁面温度, Tconvl 是燃气或冷气的热边界层温

度, n 代表法向方向, 即在流固界面上满足温度连续和

热流守恒。 Heselhaus 等[22] 分别采用非耦合以及耦合的数

值模拟方法, 分析了带有冷却结构的涡轮叶片温度分布,
如图 4 所示, 发现耦合和非耦合情况下叶片表面温度最

大相差 73
 

℃ 。 与此同时, Heselhaus 等[22] 和 Sondak 等[23]

分别采用弱耦合的方法, 即在流固界面上满足式(23)和

式(24)的热边界条件, 研究了涡轮转子和三维叶片的换

热问题。 通过与绝热条件下模拟的叶片温度场进行对比,
验证了流固耦合对求解精度的必要性。 作者[20] 基于流固

弱耦合的数值模拟方法研究带多层热障涂层的涡轮叶片

温度分布, 发现热障涂层在叶片前缘和尾缘位置有很好

的隔热效果, 与实验结果吻合。 基于弱耦合方法的数值

模拟需要在界面反复迭代, 计算速度慢、 收敛性差, 然

而由于弱耦合方法中的流体和固体计算域是基于不同求

解器求解, 可以根据区域特性灵活地编辑求解方法计算,
因而在研究具有多层结构、 孔隙率等微观结构的热障涂

层传热问题上具有一定优势。
强耦合是将流体域控制方程扩展到固体域中, 采用

退化的能量方程计算固体域传热, 对两个区域进行统一
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图 4　 基于非耦合和弱耦合方法的数值计算得到的涡轮叶片温度

差异[22]

Fig. 4　 The
 

temperature
 

difference
 

of
 

turbine
 

blade
 

calculated
 

by
 

un-

coupled
 

and
 

weakly
 

coupled
 

numerical
 

simulation[22]

求解。 在流体域中, 温度场由能量方程式(20)求解, 当

热流运动到固体域, 其控制方程为退化的能量方程:
 

∂(ρh)
∂t

+ ·(ρvh) = ·(k T) + Q
·

(25)

由于流体域和固体域统一求解, 在界面处自动满足式

(23)和(24)的条件。 Eifel 等[24] 结合实验和强耦合的数

值计算方法分析了叶片冷却结构对冷却效果的影响, 采

用商业软件 CFX 对叶片内流道换热问题进行计算, 其结

果表明, 扰流肋片交错排布比平行排布有更好的冷却效

果, 这一变化使叶片冷却效率提高了 12. 5%, 而叶片表

面最高温度下降了 33. 5%。 Moritz 等[25] 利用商业软件

CHTflow 对前缘有内部冷却通道和气膜孔的叶片热载荷

进行了计算, 其结果与实验结果吻合较好。 总的来说,
强耦合和弱耦合两种方法各有优势, 弱耦合可以依据区

域特性进行灵活的计算, 但收敛性差, 特别是对含有气

膜孔、 扰流柱等结构和热障涂层的涡轮叶片, 其耦合界

面多而复杂, 在两个计算域进行数据的传递和程序实现

上难度巨大, 计算结果难以收敛。 强耦合对流体和固体

一起计算, 耦合性好, 对于数值模拟热障涂层更加方便,
但计算耗时巨大。
2. 2. 2　 湍流模型

涡轮叶片服役环境下的流场, 由于燃气速度非常快,
流体层流状态被破坏, 出现小旋涡、 流动紊乱, 这种现

象叫湍流。 在流固边界层的湍流会直接影响流固换热的

强弱, 湍流的模拟是提高数值模拟求解精度的关键, 但

湍流的研究一直是世界性难题, 已经困扰了数学家、 力

学家 200 多年, 至今还无解。 在工程界, 目前湍流数值

模拟通用的方法主要有 3 大类, 分别是直接数值模拟

(DNS)、 大涡模拟(LES)和 Reynolds 平均 Navier
 

Stokes 方

程(RANS)。 DNS 和 LES 由于计算量非常巨大, 在工程

上应用得很少, 特别是对于带气膜结构和多层热障涂层

体系的涡轮叶片, 这两种方法难以应用。 RANS 方法是

将 N-S 方程中的变量分解为时均量和脉动量两部分, 方

程中引入了雷诺应力项 ρ v′iv′j 和湍动能, 再假设雷诺应

力与应变成比例, 比例系数为湍流粘性系数, 通过新的

方程来求解湍流粘性系数。 由于求解的是平均运动, 不

需要非常小的计算步长和网格尺寸就可以反映湍流的运

动, 因此计算量与另两种方法相比大为减少, 并且在精

度上能够满足工程要求, 具有较高的计算性价比, 因此

该方法在工程上得到了广泛的应用。
 

RANS 方法中为了求解流场中的湍流动力粘度,
 

研究

者们提出了各种湍流模型, 其中 k-ε 模型、 k-ω 模型和

SST 模型被广泛采用。 相比于前两种模型, SST 模型[26]

综合了前两种模型的优点, 将 k-ε 模型中关于耗散率 ε
的输运方程写成 ω 的形式, 然后 k-ω 模型和变换后的

k-ε 模型分别根据混合函数 ϕ3 =F1
 ϕ1 +(1-F1 )

 

ϕ2 加权相

加即可得到 SST 模型的表达式, 其具体形式为:

∂(ρk′)
∂ t

+
∂(ρk′v j)

∂x j

= ∂
∂x j

μ +
μ t

σ k3
( ) ∂k′

∂x j

é

ë
êê

ù

û
úú + Pk

- β′ρk′ω (26)

∂(ρω)
∂ t

+
∂(ρωv j)

∂x j

= ∂
∂x j

μ +
μ t

σω3
( ) ∂ω

∂x j

é

ë
êê

ù

û
úú

+ (1 - F1 )· 2ρ
σ w2ω

∂k′
∂x j

∂ω
∂x j

+ σ 3
ω
k′
Pk - β 3ρω

2 (27)

式中, ρ 是密度, k′是湍流动能, ω 是比耗散率, vj 是速

度, μ 是流体粘度, 湍流粘度 μ t = ρ k′
ω

, 其中 σ k3 ,

σω2 , σω3 , α 3 , β 3 , F1 , β′ 为常系数, Pk 是湍流粘性

项, 其具体形式为:

Pk = μ t

∂ui

∂x j

+
∂uj

∂xi
( )

∂ui

∂x j

- 2
3

∂uk

∂xk
3

 

μ t

∂uk

∂xk

+ ρk′( )
(28)

Yoshiara 等[27] 使用非结构网格求解器 TAS-code 研究

了 Mark
 

Ⅱ和 C3X 型叶片的换热问题, 采用 3 种湍流模型

进行对比计算, 发现 SST 湍流模型在计算压强分布方面

有微小误差, 但是捕捉转捩点位置最准确。 董平[28] 研究

了气冷涡轮叶片边界层转捩的流动特性和转捩对温度的

影响, 对常见的多种湍流模型(切应力传输模型) 识别

转捩流动的能力进行了对比。 其采用了商业软件 FLU-
ENT 和 CFX 对多个算例进行流热耦合计算, 如图 5 所

示, 可以发现, 对涡轮叶片复杂流场和传热进行模拟

时, 采用不同湍流模型对计算结果影响非常大, 其中基
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于 CFX 的 SST 模型数值结果与实验结果吻合最好, 证

明了 SST 湍流模型求解涡轮叶片流动和换热具有更好的

计算精度, SST 湍流模型也在涡轮叶片冷却效率方面得

到了相应的验证[29-32] 。

图 5　 采用不同湍流模型计算的叶片中截面温度分布[28]

Fig. 5　 The
 

temperature
 

distribution
 

on
 

cross-section
 

of
 

blades
 

with
 

dif-

ferent
 

turbulence
 

models[28]

2. 3　 隔热效果实验研究

运用数值仿真求解湍流热边界上的对流换热问题上

采用的是半经验公式, 其数值精度依赖于数值网格的质

量和湍流模型的准确性。 对于高速燃气作用下的复杂叶

片, 存在湍流转捩、 脉动等复杂流动特性, 热边界层的

对流换热难以在数值模拟中得到真实解, 隔热效果的数

值误差较大。 为了弥补这方面的不足, 可以进行相应的

试验研究。 然而整机试验存在成本过高、 难度较高、 研

究针对性差等问题, 很难为热障涂层隔热性能的改进和

设计提供准确信息。 基于此, 针对涡轮叶片热障涂层隔

热效果的试验极其必要, 这不仅可以大大降低试验成本,
更有助于深入研究服役环境下涡轮叶片热障涂层的隔热

效果。 试验研究主要包含两个方面: ①
 

涡轮叶片热障涂

层服役环境模拟装置(冷效试验), ②
 

涡轮叶片实时测温

技术。
2. 3. 1　 涡轮叶片服役环境模拟装置

涡轮叶片服役环境模拟, 是指模拟涡轮叶片中气体

流动、 传热工况, 对涡轮叶片热障涂层进行试验研究。
因此要求服役环境模拟装置满足以下条件: ①

 

高温高速

燃气; ②
 

高压冷气; ③
 

高速旋转; ④
 

动力学、 热力学

物理相似; ⑤
 

数据的可测性。 这些严格的要求加大了服

役环境模拟装置的设计难度, 对材料和测试技术都是巨

大的挑战。 早期 NASA[33] 为了研究涡轮叶片冷却效率,
发展了基于相似条件的低温低压试验, 在满足几何相似

性、 运动学相似性、 动力学相似性和热相似性的条件下推

导出要满足压力系数 P、 雷诺数 Re 和普朗特数 Pr 的相似

关系:
p
ρv2

= P (29)

ρvl
μ

= Re (30)

Cpμ
λ

= Pr (31)

式中: l 是叶片特征长度, v 是流体速度, μ 是粘度, λ 是

流体热导率, Cp 是等压热容, 这是 π 定理理论在隔热效

果模拟试验中流场模拟的具体应用。 和式(12)一样, 只

要 P、 Re 和 Pr 一样, 流速、 压力等物理量无论怎么变化

其结果都一样。
基于此, NASA[34] 搭建了导叶测试装置, 通过风洞

和压缩空气实现导向叶片低温低压下等效的燃气和冷气

模拟环境, 进一步研究涡轮叶片冷却效果, 验证了基于

π 定理理论即物理相似原理试验的可信、 可行和优越性。
德克萨斯大学湍流与涡轮冷却研究室也研制了冷却模拟

装置, Davinson[8] 和 Dees 等[18] 基于这台装置研究内部冷

却、 气膜冷却和热障涂层的隔热效果。 该装置的结构如

图 6 所示, 装置主体是一个由功率为 36
 

750
 

W 的变速风

扇驱动的闭环风洞系统, 装置由电阻加热方式产生一定

温度的燃气, 并由高压压缩机产生冷却气体通过叶片内

部; 为了满足叶片的流动近似, 模拟段是风洞的一小段,
测试段是一个环形, 将环形风洞的拐角处修改为涡轮叶

片的模拟段, 这样可以容纳 3 个叶片形成两个流道; 3
个模拟叶片放置在风洞的测试段形成两个流道, 为了满

足叶片的流动近似, 调整参数使得模拟风洞与服役环境

的 P、 Re、 Bi、 Pr 相似, 为了方便安装热电偶、 测量数

据, 把模拟叶片的尺寸放大了 10 倍。 同样, 宾夕法尼亚

州立大学的 Lynch 等[35] 建立了包含 7 个基于低压涡轮

Pack-B 翼型几何放大尺寸的涡轮叶片的冷效试验段。 华

北电力大学张立栋等[36] 基于静叶栅风洞试验装置, 对叶

片前缘区域的气膜冷却效率进行了试验研究, 分析了不

同吹风比、 不同主流雷诺数对叶片前缘区域冷却效率的

影响。 Lu 等[37] 用加热网加热气体和冷却空气搭建了小型

冷却效果低速模拟装置, 研究了圆柱形气膜孔结构嵌入

横向沟槽下的冷却效率。 西安交通大学李继宸等[38] 基于

图 7 所示的冷却效率试验台研究尾迹影响下有复合角扇

形孔涡轮叶片表面的气膜冷却效率, 发现尾迹会使叶片

表面气膜冷却效率显著降低, 在尾迹斯特劳哈尔数为

0. 36 的条件下, 小质量流量比时叶片表面气膜冷却效率

的平均降幅为 35%, 大质量流量比时平均降幅为 26%,
气膜冷却效率的下降幅度减小。 这些试验模拟装置为涡

轮叶片的气膜冷却设计提供了重要的基础。
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图 6　 涡轮冷却试验模拟装置结构图[8]

Fig. 6　 Schematic
 

diagram
 

of
 

cooling
 

test
 

simulation
 

equipment
 

of
 

turbine
 

blade[8]

图 7　 涡轮冷却试验模拟装置结构图[38]

Fig. 7　 Schematic
 

diagram
 

of
 

cooling
 

test
 

equipment
 

of
 

turbine
 

blade[38]

　 　 随着服役温度不断提升, 对湍流、 热斑、 辐射、 旋

转等对涡轮叶片热障涂层传热的影响, 在低温低压模拟

试验装置下难以模拟, 发展高温、 高压、 高速旋转服役

环境的模拟装置, 并对动 / 静叶片热障涂层进行冷却和隔

热效果的研究, 是研制高性能航空发动机的必然要求。
高温高速燃气、 高速旋转和一定温度冷气是恶劣服役环

境模拟的三大难题。 国际上美国 NASA 的高压燃气模拟

与测试装置(HPBR) [39] , 能够模拟航空发动机内实际燃

气的高温高压环境, 通过石英观察口和图像采集系统观

测试样的形貌变化。 美国 NASA 研究中心的马赫数为

0. 3~ 1 的高速燃气模拟装置[40] , 有一种模拟超音速高温

燃气的喷枪(图 8), 来模拟热障涂层服役过程中的高速

燃气环境。
作者为了研究热障涂层在极端服役环境下的失效机

制和可靠性, 研制了涡轮导向叶片热障涂层的模拟服役

环境试验与测试装置[41] 。 该装置由产生高温、 冲蚀、 腐

蚀服役环境的超音速燃气喷枪, 数字散斑( DIC)、 声发

图 8　 马赫数为 0. 3 ~ 1. 0 的高速燃气模拟装置[40]

Fig. 8　 Test
 

equipment
 

with
 

high
 

speed
 

gas
 

with
 

Mach
 

of
 

0. 3 ~ 1. 0[40]

射( AE)和红外( IR)等无损检测系统以及控制和其他辅

助模块组成, 如图 9 所示。 该装置实现了高温、 冲蚀、
CMAS 腐蚀服役环境的一体化模拟, 可实现 1700

 

℃ 高

温、 焰流马赫数为 1、 冲蚀粒子速度 300
 

m / s 等模拟环境

参数和参数的可调、 可控, 同时还实现了带热障涂层涡

轮叶片内部冷却和气膜冷却条件。 在此基础上, 进一步

设计高速旋转转子系统和涡轮模型件, 研制出了高速旋

转工作叶片模拟试验装置[42] , 如图 10 所示, 该装置通

过高功率变频电机带动工作叶片的涡轮模型件以一定转

速高速旋转, 同时服役环境模拟燃气喷枪产生带有冲蚀

颗粒与腐蚀颗粒的高温高速燃气, 加载在涡轮叶片热障

涂层表面, 模拟工作叶片热障涂层高速旋转和燃气交互

的服役环境; 加热器将高压冷却气体加热到目标温度后,
分别经涡轮盘前端进气道与导流板进入工作叶片冷却通
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图 9　 热障涂层静态试验模拟装置[41] : (a)装置整体, (b)超音速喷枪, (c)试验后叶片涂层剥落, (d)声发射检测

Fig. 9　 Equipment
 

for
 

the
 

service
 

simulation
 

of
 

blade
 

with
 

thermal
 

barrier
 

coating
 

in
 

static
 

state[41] :
 

(a)
 

overall
 

appearance
 

picture
 

of
 

the
 

e-

quipment,
 

(b)
 

the
 

supersonic
 

spray
 

burner,
 

(c)
 

a
 

spalling
 

blade
 

after
 

test,
 

(d)
 

the
 

acoustic
 

emission
 

testing

图 10　 热障涂层动态试验模拟装置[42] :
 

(a)装置整体, (b)涡轮模型件, (c)
 

超音速喷枪, (d)试验过程,
 

(e)高速转子系统

Fig. 10　 Equipment
 

for
 

the
 

service
 

simulation
 

of
 

blade
 

with
 

thermal
 

barrier
 

coating
 

in
 

rotary
 

state[42] :
 

(a)
 

overall
 

appearance
 

picture
 

of
 

the
 

equipment,
 

(b)
 

the
 

simulated
 

component
 

of
 

turbine
 

blade,
 

(c)
 

the
 

supersonic
 

spray
 

burner,
 

(d)
 

test
 

process
 

of
 

the
 

equipment,
 

(e)
 

the
 

high
 

speed
 

rotor
 

system

道, 实现工作叶片热障涂层温度梯度模拟。 可实现

1500
 

℃高温、 焰流马赫数为 1、 250
 

m / s 冲蚀的燃气环

境以及 20
 

000
 

r / min 的转速的模拟, 工作叶片冷却气体

温度 500
 

℃ 、 流量 500
 

L / min 的可控工况。 这些装置为

我国高温高速燃气、 高速旋转等模拟航空发动机涡轮工

作环境下热障涂层的隔热效果的研究, 提供了重要的

基础。

2. 3. 2　 涡轮叶片实时测温技术

涡轮叶片热障涂层模拟环境下温度的实时测量是分

析涡轮叶片热障涂层隔热效果的重要依据。 高温、 高压、
高速旋转等服役环境给温度实时测量带来了巨大的困难,
研究热障涂层隔热效果的测温方法要求精度高、 量程大、
测温实时性、 响应速度快、 空间尺度小、 稳定性好。 基

于这些要求, 目前的测温技术主要有薄膜热电偶、 磷光
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热成像、 红外热成像等。
(1)薄膜热电偶测温技术

薄膜热电偶相比于普通热电偶, 具有与曲面粘附性

好、 对气流干扰小、 抗振动和冲击等优势, 其基本结构

如图 11 所示[43-45] 。 制备时先在金属基底沉积过渡层, 再

制备电化学绝缘层(常用材料是 Al2 O3 ), 接着沉积测温

功能层, 最后在顶层沉积保护层, 起着抗腐蚀和冲击的

作用。 功能层是两种不同材料连接成闭合回路, 当两种

金属连接点存在温差时会产生相应的热电势, 即所谓的

塞贝克效应。 由于涡轮叶片高温服役环境, 早期铜、 镍

铬合金( K 型) 等廉价金属热电偶难以满足需求, 美国

Lewis 研究中心[44] 研制出了测温上限达 1100
 

℃ 、 精度为

±0. 3
 

℃的温度应力测量 Pt13Rh / Pt( R 型) 薄膜传感器。
美国惠普公司[45] 研制的 Pt / Pt10Rh( S 型)薄膜热电偶能

够在燃烧室废气测试条件下, 实现 1250
 

K 以下的涡轮叶

片温度分布的测量。 英国罗·罗公司[46] 将研制成功的铂

铑薄膜热电偶应用于燃气涡轮发动机, 测量了导向叶片

最高达 1200
 

℃的温度分布, 其不确定度为±2%。

图 11　 涡轮叶片薄膜热电偶结构示意图和实物照片[43-45]

Fig. 11　 Structure
 

schematic
 

of
 

thin-film
 

thermocouple
 

on
 

turbine
 

blade
 

and
 

product
 

image[43-45]
 

　 　 相对来说, 国内将薄膜热电偶应用于航空发动机的

研究较晚, 安保合[47] 运用真空镀膜的方法实现了 Pt /
Pt10Rh 热电偶与叶片基底一体化结构, 然而测量过程中

发生薄膜热电偶断裂、 膜与细丝引线开焊、 测量膜与基

底短路等, 热电偶的损坏率达到 40%, 性能上测量误差

达到±3%, 累计使用寿命不超过 10
 

h 等。 为了解决这些

问题, Zhang 等[48] 研究了 W ∶ Re 不同薄膜厚度和基底厚

度对附着性的影响, 发现改变基底厚度对其影响不大,
适当增加薄膜厚度可提高附着性, 继续增加会降低薄膜

热电偶的塞贝克系数。
张万 里 教 授 团 队[49] 研 制 了 NiCr / NiSi、 PtRh / Pt、

 

ITO / In2 O3 及 Pt / ITO 等多种薄膜传感器, 所研制的 PtRh /
Pt 薄膜热电偶实现了 1000

 

℃ 高温的测试, 在 1100
 

℃ 下

仍具有较好的重复性和稳定性。 他们进一步和中国燃气

涡轮研究院合作[50] , 将 Pt / ITO ∶ N 薄膜热电偶制备在涡

轮叶片上, 当测试温度高于 900
 

℃ 时, Pt / ITO ∶N 薄膜热

电偶能服役 20
 

h 以上, 测量误差小于±1. 5%, 已经成功

应用于发动机涡轮转子叶片表面温度测量。 总体来说, 涡

轮叶片表面温度的薄膜热电偶测温技术, 已基本实现应

用。 然而对于隔热效果的研究, 涡轮叶片服役环境更加恶

劣, 未来的薄膜热电偶应用面临着燃气热冲击、 冲蚀、 腐

蚀下的加速剥落, 高速旋转叶片的测温误差与引线困难,
热障涂层与薄膜热电偶多层体系的匹配复杂等挑战。

(2)磷光测温技术

磷光测温技术最初产生于 20 世纪 80 年代, 目前的

测量技术主要分为光谱法、 强度法与寿命法三大类, 其

中磷光寿命法测温效果最佳, 应用最广泛。 其测温原理

是基于光致发光: 敏感材料受到激励光的照射使电子跃

迁到高能级, 当电子从高能级回到基态时会产生荧光辐

射, 当荧光放射达到稳定状态后, 激励光消失后的荧光

辐射衰减时间与荧光寿命即激发态的寿命有关, 由于荧

光寿命与温度关系为:

τ(T) = 1 + e -ΔE / kT

Rs + RTe -ΔE / kT (32)

式中, Rs 、 RT 、 k、 ΔE 是常数, T 是温度, 因此, 可以

通过荧光信号的衰减时间计算出表面实际温度。 磷光测

温技术与传统测量方法相比, 具有非接触、 空间分辨率

高等优势。 美国橡树岭( Oak
 

Ridge) 国家实验室[51] 通过

该方法测量了 700 ~ 1000
 

℃ 火焰中静态和旋转涡轮叶片

的表面温度, 证明了该方法用于涡轮叶片热障涂层测温

的可行性。 英国罗·罗公司[52] 研制激发光波长为 266
 

nm
的 Nd ∶YAG 脉冲激光器的测温系统, 可以更精确地测量

旋转涡轮叶片的温度。
近年来磷光热像技术在国内逐渐得到关注, 中北大

学李彦等[53] 采用 Cr3+ ∶ YAG 晶体作为荧光材料, 蓝色发

光二极管作为激励光源, 经光纤将荧光信号输出, 测量

了 10~ 450
 

℃的温度, 误差小于±5
 

℃ 。 中国航天空气动

力技术研究院与中国科学院应用化学所联合[54] 研发了磷

光热成像测量系统, 温度测量范围最高约 500
 

℃ , 该系

统成功应用于高超声速模型表面温度与热流的测量。 上
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海交通大学彭迪和刘应征等[55-58] 开展针对燃机透平叶片

的高温测试技术的研究, 在 1000
 

℃以上高温测量方面已

取得一定进展, 原理上实现了热障涂层表面和底层温度

测量, 是未来用于热障涂层隔热效果研究的测温技术

之一。
(3)红外辐射测温技术

红外辐射测温的原理是基于普朗克黑体辐射定律,
通过物体发出的红外辐射的能量大小来确定物体的温度:

M(λ, T) = ε(λ)·
C1

λ 5 [e
C2
λT - 1] -1 (33)

其中, T 为物体的绝对温度, ε(λ)为被测物体在温度为

T 时波长 λ 处的发射率,
 

C1 、 C2
 为第一、 二辐射常数, λ

为物体的辐射波长。 红外测温具有非接触、 测温范围广、
响应快等优点, 已广泛应用于航空发动机高温部件温度

测量。
Skouroliakou 等[59] 利用 Flir

 

T440 型号红外热像仪测

温, 指出发射率、 环境背景温度、 大气湿度是相对温度

测量准确性的关键因素。 对服役环境中涡轮叶片采用红

外辐射测温, 不仅水汽、 灰尘会影响精度, 而且发动机

涡轮叶片服役环境下过高的背景温度会带来更大的误差。
美国 UTC 公司[60,

 

61] 相继研究出了基于双波段、 三波段测

温原理的测温系统, 即单色测温仪、 双色测温仪、 多色

测温仪。 相比于单色测温仪, 双色测温仪是通过邻近通

道两个波段红外辐射能量的比值来决定温度的大小, 双

色测温仪能消除环境中灰尘、 水汽对辐射的吸收和反射

的影响, 避免由此导致的测温不准确。 Li 等[62] 对采用单

色测温仪、 双色测温仪和多色测温仪在 1. 2 ~ 2. 5
 

μm 波

长时测量涡轮叶片温度时的误差进行了计算和比较, 并

采用 CFD 软件对动叶和导叶的温度分布进行了模拟, 发

现从叶片压力面前缘到后缘, 3 种测温仪误差的变化趋

势是相同的, 先减小后增大、 再减小, 双色测温仪的误

差小于其它两种测温仪, 且随着波长增加误差减小。

对于热障涂层, 波长是影响其发射率的重要因素。
Manara 等[63] 对燃气轮机中长波长红外测温方法进行了探

究, 发现对于不透明的表面, 在近或短波长下测温是合

适的, 但是对于热障涂层陶瓷材料, 在近或短波区域存

在半透性, 测温仪接收到的辐射有一部分来自合金基底,
带来较大的误差, 而在长波长区域(>10

 

μm)陶瓷材料不

是透明的, 并且在这个波长区域表现出较高的发射率,
使得长波长测温变为可能。 欧共体和美国联合课题组的

Hiernaut 等[64] 结合辐射测温原理与光纤传感器的优点,
研制了一种基于多波长辐射测温的亚毫米级高温仪, 测

量温度范围 727 ~ 1327
 

℃ , 精度为 1%。 英国罗·罗公

司[65] 为了提高测温精度研究发射率修正、 信号处理方

法, 研制了 ROTAMAPII 型测温仪, 实现了 550 ~ 1400
 

℃
测温, 分辨率为±1

 

℃ 。
目前, 发射率的标定方法、 误差消除和补偿算法是

当前国内提高涡轮叶片热障涂层测温精度的研究重点。
哈尔滨工程大学冯驰等[66] 基于离散不规则曲面的精确反

射模型, 计算了用高温计测量转子叶片温度时的反射辐

射误差。 上海技术物理研究所王跃明等[67] 提出了短波红

外辐射测温的信号采集以及消除背景辐射的方法。 中国

燃气涡轮研究院[68] 基于红外辐射测温实现了航空发动机

涡轮转子叶片前缘和叶盆温度场的测量。 作者[69] 模拟了

涂覆热障涂层的涡轮叶片在热冲击下的工况, 并用

Flir309 测量得到涂层表面温度场, 如图 12 所示。 总体来

说, 由于涡轮叶片热障涂层复杂的服役环境, 红外辐射

测温是当前测量涡轮叶片表面温度的最重要方法, 然而,
用于涡轮叶片热障涂层研究、 特别是工作叶片热障涂层

的研究, 还需要针对具体工况消除误差、 提高测量精度。
国外研究热障涂层隔热效果的常用测温技术是红外

测温技术并结合薄膜热电偶测量涡轮叶片与涂层基底界

面温度的方法, 以实现涡轮叶片热障涂层表面温度测量。
发展高测量精度、 高稳定性的薄膜热电偶技术和改善复

图 12　 涡轮叶片热障涂层保温阶段表面红外温度云图[69] : (a)
 

压力面, (b)
 

前缘, (c)
 

吸力面

Fig. 12　 The
 

thermal
 

image
 

sequences
 

of
 

TBCs
 

surface
 

during
 

the
 

holding
 

stage
 

of
 

thermal
 

shock[69] :
 

( a)
 

the
 

pressure
 

side,
 

(b)
 

leading
 

edge
 

and
 

(c)
 

the
 

suction
 

side

717



中国材料进展 第 39 卷

杂环境下发射率校准、 消除测量误差, 是当前研究涡轮

叶片热障涂层隔热效果的关键问题。
为了提高涡轮叶片综合冷却效率, Davidson[8] 基于

相似原理的试验环境模拟, 结合温度测量技术开展了热

障涂层与气膜冷却交互作用下的综合冷却效果研究, 进

一步分析热障涂层的隔热效果对整体冷却效率的影响,
为涡轮叶片冷却效率的优化设计提供研究基础。 其试验

模拟装置的整体构造如图 6, 试验中基于相似原理, 为

了满足叶片的流动近似、 方便安装热电偶, 把模拟叶片

的尺寸放大了 10 倍、 12 倍等, 通过改变涡轮叶片弦长

和热障涂层厚度使得 Bi 相似。 基于此, 设计的中心测

试叶片由导热系数 k = 1. 02
 

W / ( m·K) 的环氧树脂制

成, 模拟 TBC 选用的材料是软木(栓皮), 其导热系数

经测量为 0. 065
 

W / (m·K)。 试验中运用的测温技术为

红外测温和热电偶测温相结合, 其中红外测温是运用

Flir 系统 ThermaCAM 􀅹 P20 和 P25 红外相机, 试验过程

中通过 NaCl 或 ZnSe 窗口得到试验段叶片表面温度, 分辨

率为 1. 5 像素 / 毫米, 像素为 260×240, 为了提高测量精

度, 运用安装在模拟叶片表面的热电偶对红外测温的发

射率进行校准。 采用的热电偶为 E 型热电偶, 每个测点

的尺寸足够小, 为 1. 5
 

mm×1. 5
 

mm×0. 1
 

mm, 这样可以

尽可能减小热电偶对流场的扰动、 红外测温视野的干扰

和气膜孔效率影响。 试验发现:
(1)图 13 为无气膜冷却时内部冷气取不同雷诺数下

有无热障涂层叶片的冷却效率, 这里的内部冷却是冷气

图 13　 无气膜冷却时不同内部冷气雷诺数下有无热障涂层叶片表

面冷却效率[8] ,
 

s 是沿弦长距离, C 是弦长, s / C 表示沿弦

长的相对位置, s / C= 0 指叶片前缘, s / C< 0 是叶片压力面

区域, s / C>0 是叶片吸力面区域

Fig. 13　 Comparison
 

of
 

overall
 

effectiveness
 

with
 

and
 

without
 

TBC
 

under
 

varying
 

internal
 

Re[8] , s
 

is
 

streamwise
 

surface
 

distance
 

and
 

C
 

is
 

the
 

vane
 

chord
 

length.
 

s / C
 

is
 

the
 

location.
 

s / C= 0
 

is
 

the
 

regions
 

of
 

leading
 

edge
 

of
 

vane,
 

s / C<0
 

is
 

the
 

regions
 

of
 

pressure
 

sides,
 

s / C>0
 

is
 

the
 

regions
 

of
 

suction
 

sides.

只在叶片内部流过, 从尾缘槽流出带走叶片热量, 但没

有气膜冷却的影响, 图中横坐标是沿叶片弦长方向的相

对位置。 可以看出, 雷诺数增加、 涂覆热障涂层可以显

著地提升涡轮叶片的冷却效率。 因此, 提高内部冷却气

体的湍流度和增加热障涂层厚度是提高叶片冷却效率的

重要途径。
(2)图 14 为不同内部冷气雷诺数时热障涂层隔热效

率, 这里既有内部冷却, 又有气膜冷却技术。 图中纵坐

标为热障涂层隔热效率, 其与图 13 中热障涂层隔热效果

的含义是一样的, 但表达式不同, 这里统称为隔热效率。
TBC 的相对效率随着内部冷气雷诺数的增加而增加, 这

与无气膜冷却时热障涂层隔热效果的分析结论是一致的。
在 s / C = 0. 30 的位置上, 通过内部冷气雷诺数的增加,
热障涂层相对效率的提高幅度约为 0. 20~ 0. 25。

图 14　 不同内部冷气雷诺数时热障涂层隔热效率[8]

Fig. 14　 TBC
 

augmentation
 

with
 

varying
 

internal
 

Re[8]

3　 隔热效果影响因素

提炼热障涂层隔热效果的关键参数, 并明确关键参

数对隔热效果的影响规律, 是进行高性能航空发动机涡

轮叶片热障涂层优化设计的必然途径。 由于高温测温技

术的限制, 高温燃气、 冷气 CMAS 腐蚀、 旋转等复杂服

役环境的试验模拟技术匮乏, 高温燃气、 冷气、 气膜孔

结构材料参数等影响因素众多, 规律不明晰, 使得涂覆

热障涂层涡轮叶片的隔热效果及其影响因素研究进展较

为缓慢。 本节将涡轮叶片热障涂层隔热效果影响因素的

研究现状分为气膜冷却和热障涂层隔热两个部分。 每个

部分又分为涂层材料参数、 服役环境、 冷却结构 3 个方

面进行概述。
3. 1　 材料影响因素

影响热障涂层隔热效果的材料参数主要有材料成分、
微观结构、 孔隙率和涂层厚度等, 其中材料成分、 微观

结构、 孔隙率是通过涂层热导率来影响热障涂层隔热效
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果的。 容易理解的是, 越低的热导率和大的厚度有利于

提高热障涂层隔热效果。 基于此, 通过改变制备工艺、
微观结构和材料成分来降低涂层热导率, 从而提高热障

涂层隔热效果是当前热障涂层研究的关注点。
Ren 等[12] 制备了 YSZ

 

和双层 YSZ
 

/ Al2 O3 两种涂层,
发现在 1150

 

℃时, 双层 YSZ / Al2 O3 涂层两端的温度差比

YSZ 的增加了 6. 9%, 如图 15 所示。 Wang 等 [ 13] 指出热

图 15　 单层和双层热障涂层的隔热效果[12]

Fig. 15　 The
 

thermal
 

insulation
 

of
 

single
 

and
 

double
 

thermal
 

barrier

coatings[12]

障涂层的隔热效果随着孔隙的尺寸、 体积分数和垂直于

涂层厚度方向的孔隙层数的增加而提高。 这些研究说明

一定量的孔隙和裂纹有利于提高热障涂层的隔热性能。
清华大学郑艺欣[70] 基于 Bruggeman 热导率建立热导率 kc

和孔隙率 φ 的关系:
kc = km(1 - φ) 3 / 2 (34)

这里, km 是致密固相的热导率。 大气等离子喷涂制备的

涂层, 内部存在大量气孔, 降低了涂层的密度, 保证了

较低的热导率, 常用于服役温度更高的导向叶片; 而物

理气相沉积的热障涂层由于结构更紧密而热导率更高。
此外, 由于材料内部传热是基于声子传热, 其声子热导

kph 可以表示为:

kph = 1
3
CVvm l (35)

这里, CV 代表等容热容, vm 是声子传播的平均声速, 而

l 是声子在材料中的平均自由程, 因此, 降低声子自由

程、 增加声子散射是近年来降低材料热导率的主要方向。
Clarke[14] 综合涂层各种因素推导出: 在选择低热导率热

障涂层材料时, 如果满足 ρ1 / 6E1 / 2 / (M / m) 2 / 3 取最小值(ρ
为密度, E 是弹性模量, M 是分子质量, m 是一个分子

中所含的原子数), 即当材料的分子量大, 晶体结构复

杂, 键合无方向性, 且每个分子中有许多不同原子时,
其热导率更低。 通过各种掺杂稀土锆酸盐提高晶格畸变,

进而增加声子散射成为近年来研究的重点。 Xiang 等[15]

研究发现添加 Yb2 O3 和 CeO2 的 La2 Zr2 O7 涂层的萤石结

构带有缺陷, 导致其比 La2 Zr2 O7 拥有更低的热导率和高

的热膨胀系数。 Vasen 等[16] 总结了目前主要研究的材料

(见图 16), 可以看出, 如果只是单独考虑热传导系数的

话, 具有烧绿石结构的材料有望成为 YSZ 最适合的替

代品。

图 16　 先进新型热障涂层材料的热导率和热膨胀系数[16]

Fig. 16　 The
 

thermal
 

conductivity
 

and
 

thermal
 

expansion
 

coefficient
 

of
 

ad-

vanced
 

thermal
 

barrier
 

coating
 

materials[16]

3. 2　 服役环境影响因素

服役环境是影响热障涂层应用时隔热效果的重要因

素, 主要包括燃气和冷气的温度、 速度、 湍流度等参数。
这些参数不仅影响涡轮叶片热障涂层温度场, 并且参数

之间的相互影响将改变叶片表面温度场, 这导致影响因

素的试验研究周期长, 成本高, 当前的研究主要集中在

数值模拟。 王应龙等[71] 通过流固耦合数值模拟研究涡轮

叶片温度场, 发现热障涂层的隔热效果对涡轮入口温度

较敏感, 随入口温度的升高而增大, 但隔热效率会因温

度过高而达到极限, 最后保持在 24%左右; 叶片表面最

大换热系数与外流场入口速度成正相关, 斜率约为

8. 57, 隔热效果随外流场速度增高而降低。 Prapamonthon
等[9] 通过数值模拟方法研究涂覆热障涂层的导向叶片冷

却效率随主流湍流度的变化, 发现热障涂层在压力面比

吸力面有更好的隔热效果, 并发现随着湍流度增大,
TBC 对总体冷却效率的影响更明显; 通过提高雷诺数,
TBC 的有效性随着内部冷却效率的提高而提高。 实验上,
Davidson 等[8] 通过等效 Bi 等效低温(400

 

℃ )实验, 运用

红外热成像和薄膜热电偶技术测量叶片温度, 研究了不

同内部冷却气体湍流度时热障涂层的隔热性能, 发现涂

层显著提高了整体冷却效率, 且涂层效率(如图 14) 会

随着内部冷却效率的增加而增加。 当前关于服役环境对

热障涂层隔热效果影响的报道还非常有限, 没有系统研

究成果。 我国关于隔热效果的定量分析的实验数据匮

乏, 尽管通过简单试样开展了部分测试, 但数据的可靠
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性难以确定, 也没有形成公认的测试方法。
3. 3　 冷却结构影响因素

冷却结构一般包含内部冷却结构、 气膜孔结构、 气

膜孔的位置和数量等参数, 是通过改变气膜冷却、 流场

结构等来影响叶片内部热流来改变热障涂层的隔热效果,
是涡轮叶片热障涂层冷却设计的关键。 微小的结构参数

差异在高压高速冲击和高温环境下, 会显著影响涡轮叶

片整体的冷却效果。 Mensch 等[72] 建立了叶片壁面的耦合

传热模型, 基于流固耦合方法研究发现热障涂层可以显

著地降低叶片基底温度, 且随着吹风比增大, 热障涂层

减少壁面的热传导, 使得冷却效率更大。 Webb 等[73] 运

用壁面相似法则, 结合实验建立了传热和壁面摩擦的关

联性, 基于这一关联研究扰流柱和扰流肋对壁面换热的

影响, 发现扰流柱和扰流肋可以强化内部冷却效率, 降

低涡轮叶片温度, 并可根据肋片的高度和间距来优化内

部冷却效率。 Bogard 等[7] 总结了冷却性能的主要影响因

素(如表 1), 吹风比、 湍流度、 气膜孔型和角度是影响

冷却性能的重要参数, 冷却效率随冷却射流分离从而降

低, 表面曲率、 高自由浦流度以及孔出口的形状对冷却

射流分离时的吹风比有显著影响, 从而大大改变了气膜

冷却性能。 尽管对冷却结构参数的影响已有大量研究,
然而气膜孔结构参数对热障涂层隔热效果的影响还研究

得非常少。 Davidson 等[8] 在这方面做了一些研究, 他们

在研究不同气膜孔型等因素对综合冷却效率的影响时发

现, 热障涂层可以显著提高综合冷却效率, 但设计更复

杂气膜孔型在提高冷却效率上意义不大, 在设计的同时

更应该考虑热障涂层的服役寿命。
表 1　 气膜冷却影响因素[7]

Table
 

1　 Factors
 

affecting
 

film-cooling
 

performance[7]

Coolant / mainstream
condition

Hole
 

geometry
 

and
configuration

Airfoil
geometry

Mass
 

flux
 

ratio Shape
 

of
 

the
 

hole Surface
 

curvature

Mainstream
turbulence

Injection
 

angle
 

and
 

compound
angle

 

of
 

coolant
 

hole
Surface

roughness

Coolant
 

density
 

ratio
Mainstream

 

Mach
number
Rotation

Spacing
 

between
 

hole
Length

 

of
 

the
 

hole
Spacing

 

between
 

rows
of

 

holes
 

and
 

number
of

 

rows

Hole
 

location

综上可知, 涡轮叶片热障涂层的隔热效果的影响因

素很多, 影响规律复杂, 试验研究缓慢, 当前的研究还

不够深入, 难以形成系统的结论以指导先进航空发动机

涡轮叶片热障涂层的设计和优化。

4　 展　 望

随着航空发动机的发展, 热障涂层已经成为未来高

性能发动机不可缺少的技术, 确定热障涂层隔热效果关

键影响因素, 理清影响规律, 准确预测和评价热障涂层

隔热效果, 并进一步优化先进航空发动机涡轮叶片热障

涂层制备工艺和结构设计, 是当前先进航空发动机发展

的关键问题。 当前关于热障涂层隔热效果的理论分析、
实验测试技术等在不断发展和进步, 还存在以下几个方

面的问题需要进一步研究和发展:
(1)

 

优化热障涂层与气膜冷却相互影响及其服役相

互耦合的评价理论与试验方法, 发展基于涂层内部微观

结构的数值模拟方法, 发展结构优化的数值方法, 为热

障涂层隔热效果的预测和优化设计提供理论基础。
(2)

 

开发针对涡轮叶片服役环境下热障涂层表面和

界面温度测量技术, 突破高速旋转下、 高温火焰中叶片

表面的红外测温技术和测量界面温度的薄膜热电偶技术

的难题。
(3)

 

研制高速旋转、 热力化耦合环境模拟装置, 研

究高速旋转下燃气、 冷气等相关参数对隔热效果的影响,
与数值模拟相互验证, 促进工作叶片热障涂层隔热效果

的优化和提升。
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