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某型航空发动机涡轮导向叶片热障涂层
可靠性分析
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摘  要：针对某型民用航空发动机涡轮导向叶片热障涂层的可靠性进行了研究，建立了基于运行条件的叶片表面温度

分布模型和基于温度分布的涂层失效模型，并采用 Monte-Carlo 模拟法计算了涡轮导向叶片热障涂层在不同服役时间

和温度下的失效概率，预测了涡轮导向叶片服役寿命并与实际服役结果进行比较。结果表明：热障涂层的最大失效概率

区域位于涡轮导向叶片的前缘和叶盆区域。以 60% 的失效概率为完全失效界限，在热气流作用下，叶片前缘区域的热

障涂层平均寿命只有 3 857 h，叶盆区域的平均寿命为 7 584 h，叶背和后缘区域的平均寿命可达到 104 h 以上。模拟计算

服役可靠度与涡轮导向叶片实际检测结果的吻合度随服役时间变化始终保持在 60% 以上，证明使用的可靠性评价方法

具有可信度和实用性。
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民用航空业的安全性是此行业的核心要求，

飞机的核心部件——航空发动机的安全更是重

中之重。为保证民用航空发动机的安全性，热障

涂层（Thermal Barrier Coatings，TBCs）被广泛

用于保护航空发动机零部件免受高温侵袭。这

种由陶瓷层和粘结层构成的双层片状结构涂层，

不仅使热障涂层具有更低的热导率和更好的平

面刚度，而且还有助于减少涂层和基体因膨胀和

收缩速度不同而产生的热应力［1-3］。但同时这种

双层片状结构也会导致涂层内部沿厚度方向的

板块之间出现许多缺陷、球形空隙和微裂缝。当

热障涂层长期处于高温工况时，粘结层和陶瓷层

之间的界面上会产生一层热生长氧化物（Ther⁃
mal Growth Oxide，TGO）。同时，热障涂层各层

材料的物性参数差异较大，多层组合机制使得几

何结构非常复杂，并且常用的服役工况也极其苛

刻恶劣，因此热障涂层经常在无法预知的情况下

脱落剥离，从而造成航空发动机热端零部件的失

效［4-7］。目前影响航空发动机安全应用的重要因

素之一就是热障涂层的提前脱落失效，为了保证

热障涂层的使用安全性，必须建立一个可靠的分

析模型来预测它的寿命。

目前已经建立了多种基于 TGO 和应力应变

的寿命预测模型。Evans 等［8］认为 TBCs 失败的
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关键因素是 TGO 过度生长带来的 TGO 层周边

区域的热失配应力急剧增加导致的开裂。Xiao
等［9］通过相场法进一步分析了服役环境下真实形

貌 TBCs 的生长规律和断裂机制，发现不同区域

形貌会产生不同类型的裂纹演化，为构建更为准

确的寿命模型提供了基础。Busso 等［10-11］发现，

TBCs 的损伤主要来源于陶瓷层和 TGO 层之间

的应力，其通过有限元模拟和连续损伤力学建立

了一个寿命预测模型。He 等［12］提出了一个基于

断裂力学的寿命预测模型，该模型假设当能量释

放率达到断裂韧性时，陶瓷涂层在张力条件下会

发生裂纹。虽然这些模型为 TBCs 的服役寿命提

供了参考依据，但是由于没有考虑到材料性能和

使用条件的不确定性，并且只针对单一失效模式

下的热障涂层服役寿命进行预测，适用性有限，

同时预测结果也只是热障涂层的平均服役寿命，

精确度并不高，影响热障涂层的安全应用。近些

年，可靠性评价理论在涂层和薄膜结构领域开始

有所应用。Nordhorn 等［13］首次将可靠性的概念

引入热障涂层，建立有限元模型来模拟热循环工

况下热障涂层内部的应力累积情况，先确定界面

失效的临界应力值，然后将应力超过临界应力值

的节点占所有单元节点的比例定义为失效概率。

Guo 等［14］考虑了材料属性和载荷等参数的不确

定性，并基于概率方法对涡轮叶片 TBCs 的可靠

性进行了评估。Liu 等［15］则同时考虑了宏微观失

效机制的影响，采用人工神经网格法建立了涡轮

叶片涂层多尺度寿命预测模型，可以精准预测涂

层各区域的损伤演化过程。

为了充分考虑热障涂层材料的分散性和充

满不确定性的服役工况，本文使用服役可靠性评

价方法来对航空发动机涡轮导向叶片热障涂层

服役寿命进行分析。首先选择航空发动机涡轮

导向叶片进行了失效分析，探究其表面热障涂层

的失效原因。然后使用有限元模拟了涡轮导向

叶片表面热障涂层服役环境下的温度分布情况。

最后，根据失效原因有针对性地建立航空发动机

涡轮导向叶片热障涂层的可靠性评估方法，采用  
Monte-Carlo 模拟法计算了涡轮导向叶片热障涂

层在不同服役期和温度下的失效概率，并将其转

化为预测的服役寿命与实际服役结果进行比较。

1　失效分析

1. 1　金相检测

对某型航空发动机涡轮导向叶片上的热障涂

层进行失效分析，此叶片已在发动机中服役了

8 500 h（如图 1所示）。目前涡轮导向叶片表面常用

的是大气等离子喷涂（Atmospheric Plasma Spray⁃
ing，APS）技术制成的 7% 三氧化二钇稳定氧化锆

（7Y2O3-Stabilized ZrO2，7YSZ）热障涂层。首先对

该涡轮导向叶片表面的热障涂层进行分区，根据叶

片形状和表面涂层的损伤情况分为 4个区域：叶片

前缘、叶盆、叶背和叶片后缘。检查叶片的宏观表

面形貌和失效情况，由图 1可以发现叶片前缘和叶

盆区域表面的热障涂层出现了大面积脱落，且在叶

盆区域发现基体裂纹，断口呈现膨胀凸起的状态；

而叶背和叶片后缘表面的热障涂层脱落面积较少，

只出现了少量的黑斑和凹坑。为了进一步对失效

情况进行分析，对涡轮叶片 4个区域进行切割采集，

制备金相试样进行微观结构和形貌的观察（图 2）。

图 1　涡轮导向叶片表面形貌

Fig. 1　Surface morphology of turbine guide blades
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采用 Image-Pro Plus 6. 0 图像分析软件对试

样进行 TGO 厚度测量。通过不规则自动光学检

测（Automatic Optical Inspection，AOI）方法获得

TGO 区域的面积 S，然后去除转角误差，采集顶

涂层（Top Caoting，TC）/TGO 界面和 TGO/粘
结层（Bonding Caoting，BC）界面两条线长度的

平均值即可得到长度 L。利用 S/L 法求得 TGO
的等效厚度 hTGO：

hTGO = ∑S/∑L （1）
通过 Image-Pro Plus 6. 0 软件对叶片涂层扫

描电子显微镜（Scanning Electron Microscope，
SEM）图像进行处理，即将图像转换为二进制图

像，然后分析其黑色像素面积百分比，对 TC 层孔

隙率进行描述。

通过金相检测可以发现，叶片前缘表面的热

障涂层出现了严重烧结的现象，陶瓷层中呈板块

状，且分布有贯穿型大裂纹，但界面处的 TGO 层

很薄（如图 2（a）所示）。图 2（b）是后缘区域的  
SEM 检测结果，可以看出，此处的界面  TGO 层

厚度增长缓慢，但孔隙率下降较为明显。对叶

盆、叶背区域而言，热障涂层界面处的 TGO 层平

均厚度分别为 8. 257 μm 和 4. 348 μm，并且陶瓷

层孔隙率均出现了明显的下降，这种现象极易导

致涂层沿 TC/TGO 界面脱落。由此可以判断，

涡轮导向叶片表面的热障涂层失效模式较为复

杂，不同区域存在不同的失效原因。

1. 2　表面温度场

为了进一步分析涡轮导向叶片表面热障涂

层的失效模式，采用课题组在预试验过程中建立

的真实航发涡轮导向叶片有限元模型，通过  UG 
软件完成真实叶型的三维几何建模；然后使用  
Fluent软件计算气热耦合结果后，导入 CFD-post
模块对叶片表面温度分布进行分析［16］。

采用的涡轮导向叶片的几何模型如图 3 所

示。根据设计手册要求，涡轮导向叶片通过内部

的冷气对流和表面的气孔形成的气膜进行冷却，

因此将叶片一、二级腔室设计为冷气腔，在前缘

和后缘表面设置冷气孔，从而实现表面气膜与冷

气对流双冷却模式。建模时把叶片基体和粘结

层简化设置为 1 层，表面再设置 1 层 150 μm 厚的

7YSZ 热障涂层，简化建模是因为只考虑了温度

图 2　涡轮导向叶片表面热障涂层的微观形貌

Fig. 2　Microscopic morphology of thermal barrier coatings on turbine guide vane surfaces
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环境对热障涂层失效的影响。

使用能量方程和湍流方程对叶片传热进行

计算，计算时只考虑热传导与热对流，不考虑热

辐射。

热传导过程使用 Fourier定律进行计算：

Φ 1 = -λA
dt
dx

 （2）

式中：Φ1为导热量，W；A 为常数；t为时间；λ为导热

系数，W·m2·℃-1。

热对流过程的热能传递计算公式为

Φ 2 = hΑΔT （3）
式中：Φ2 为对流热量，W；h 为对流换热系数，

W·m2·℃-1；ΔT 为绝对温差，℃，ΔT>0。
因为固体域的内部没有流体流动，所以只考

虑热传导过程，传热能量方程可以简化为

􀆟 ( )ρTC ps

􀆟t
= 􀆟

􀆟x ( λ
􀆟T
􀆟y )+ 􀆟

􀆟y ( 􀆟T
􀆟y )+

􀆟
􀆟x ( λ

􀆟T
􀆟x )+ SE （4）

式中：ρ 为密度；Cps为固体比热容，在不同的材料

中对应于不同的取值，W·kg-1·℃-1；SE 为固体域

内部能量；T 为固体温度，℃。

使用 Fluent-CFD 软件对涡轮导向叶片进行

流热耦合模拟计算，由于叶片的工作环境较为复

杂，处于高温燃气与冷却气体共同作用下，表面

会产生复杂的三维湍流流动，因此采用有限体积

法进行计算，相关参数如表 1 所示。计算过程中

用到的气体材料为理想气体，金属基体材料和热

障涂层材料参数如表 2 所示。计算残差设置为

1. 0×10-5，计算收敛的条件为表面最高温度基

本保持不变。计算结果如图 4 所示。由图 4 可

知，叶片表面热障涂层温度分布不均匀，有较大

的温度梯度。涡轮导向叶片前缘温度最高，因此

处受到发动机高温燃气的直接热冲击作用，最高

表 2　材料参数

Table 2　Material parameters

参数

密度/（kg·m-3）

泊松比

弹性模量/GPa
热膨胀系数/（10-6 ℃-1）

导热系数/（W·m-1·℃-1）

叶片基体

7 870
0. 29
220
14. 8
88. 000

热障涂层

3 610
0. 12
48
9. 0
1. 956

图 3　涡轮导向叶片热障涂层几何模型

Fig. 3　Geometric modeling of thermal barrier coatings on 
turbine guide vanes

图 4　涡轮叶片表面热障涂层温度场分布情况

Fig. 4　Temperature field distribution of thermal barrier 
coatings on turbine blade surfaces

表 1　有限元模型边界条件

Table 1　Finite element model boundary conditions

区域

主流入口

冷却入口

主流出口

边界类型

压力入口

质量流量入口

压力出口

压力/
MPa
1. 81

1. 13

温度/℃

1 270
191

冷却气体流量/
（kg·s-1）

0. 034 7
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温度可达 1 215. 84 ℃，平均温度为 1 167. 23 ℃。

叶盆和叶背区域受叶片曲率和高温燃气影响，部

分区域冷气对流和气膜覆盖效果不充分，冷却效

果 较 差 ，因 此 平 均 温 度 分 别 为 1 089. 52 ℃ 和

1 005. 14 ℃。而叶片后缘区域因大量冷却孔的

存在，使得气膜覆盖区域较大且效果良好，冷却

效果较好，平均温度为 987. 32 ℃，最低温度为

823. 72 ℃。

综合金相检测结果和温度分布情况可以判

断，涡轮导向叶片表面的热障涂层在不同的部

位具有不同的失效模式，其失效模式与其所处

部位的工况密切相关，与目前主要由 TGO 生长

和边界热应力失配诱发脱落存在一定的差异。

可以认为，叶片前缘处的热障涂层脱落以烧结

失效为主导，而后缘、叶盆和叶背区域的涂层则

是以 TGO 增厚为主的高温氧化失效模式。因

此，针对涡轮导向叶片热障涂层进行的可靠性

分析需要根据不同失效模式采用不同的评估

方法。

2　可靠性分析方法

2. 1　Monte-Carlo模拟法

为了充分考虑材料特性的分散性和不确定

的工作条件，采用 Monte-Carlo 模拟法来对热障

涂层的可靠性进行评价［17］。Monte-Carlo 模拟法

利用每个随机变量概率分布中的随机样本计算

响应。失效概率是通过计算失效频率并将其除

以样本总数来确定的。具体而言，假设 g（X）为某

结构的功能函数，其中 X 为随机变量，其联合概

率函数密度为 fX（x）= fX（x1，x2，…，xn），一般各

个随机变量之间相互独立，联合密度函数变为

fX（x）= fX1（x1）fX2（x2）…fXn（xn）。假设总采样数为

N，将采集到的 x 逐一带入功能函数，若 g（X）<0，
就认为结构失效，失效次数 N f增加 1。由伯努利

大数定理可得，在 N 次独立重复试验中，随机事

件 g（X）<0 的频率（N/N f）收敛于发生概率 P f。

综上，结构的失效概率计算公式为

P f = N f

N
（5）

根据上述蒙特卡罗模拟原理，建立计算模

型。具体计算过程如下：

1） 假设有 n个随机变量X  = ［X1，X2，…，Xn］T，

且所有随机变量相互独立，根据随机变量的统计

分布生成 N 组数据。

2） 每组数据代表 1 个样本。假设失效域为

F=｛x：g（x）≤0｝，落入失效域的样本数为 N f，则

失效概率可表示为 P f=N f /N。

2. 2　建立失效标准

评价结构的可靠性需要针对性地建立失效准

则，而失效准则的数学定义对于评估材料和结构的

可靠性至关重要，可以被归纳为一个函数公式：

Z = g (X )= R (X )- F (X ) （6）
式中：X=［X1，X2，…，Xm］T 为结构功能的各种影

响因素，将它们都视为随机变量来描述这些影

响因素的离散性和随机性；F 为应力，即结构受

到的外界载荷；R 为强度，即结构抵抗载荷破坏

的能力。当 Z>0 时，认为结构可靠；当 Z<0 时，

认为结构失效；而当 Z=0 时，此时的结构可认

为在临界极限，处于未失效但随时都可能失效

的状态，因此方程 Z=0 也被称为结构的极限状

态方程。

由于热障涂层的材料特性不均匀、微观结构

不稳定以及工作条件多变，所以服役寿命分散性

较大，因此选择了一种基于概率分析的方法来评

估热障涂层的可靠性。

2. 2. 1　TGO 生长对热障涂层服役寿命的影响

TGO 层的生长和增厚会增加热障涂层的应

力，并且会对陶瓷层和粘结层的界面造成破坏，

降低结合力，使得界面易于开裂脱落。大量研究

总结得出，当 TGO 厚度增加到 8~10 μm 时，涂层

就会发生剥离失效［18］。此外，根据涡轮导向叶片

热障涂层的失效分析，叶盆和叶背区域发生涂层

失 效 时 ，大 部 分 TGO 厚 度 超 过 了 8 μm，部 分

TGO 层的厚度已经达到了 10 μm 以上。因此，在

这种环境下服役的热障涂层，可以认为失效时的

TGO 厚度大致恒定（10 μm）。这就得出了失效

标准：涡轮导向叶片热障涂层在服役环境下，

TGO 层厚度达到 10 μm 后，认为热障涂层系统失

效，开始脱落。

为了准确评估 TGO 生长对热障涂层服役寿
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命的影响，通过恒温氧化试验来进行研究。采用

Praxair TAFA（美国）公司的 3710 型大气等离子

设备，使用 SG-100 喷枪进行热障涂层制备，在

∅ 25. 4 mm×6 mm 的 Hastelloy-X 型高温合金

上沉积 100 μm的 NiCoCrAlY粘结层（Praxair Co-
110 型粉末）和 150 μm 的 7YSZ 陶瓷层（Praxair 
Al-1075 型粉末）。选择 Hastelloy-X 高温合金作

为基体，可以减少金属基体在高温下的氧化，避

免影响试验结果。表 3 为热障涂层喷涂工艺参数

和沉积参数。

使用马弗炉来模拟涡轮导向叶片表面热障

涂层的高温工况。将一部分制备好的 TBCs 试样

分别放置在 900、1 000、1 100、1 200 ℃的环境下

进行高温氧化。氧化时间设定为 0、5、10、20、50、
100、200、500 h。经过恒温处理后，将完成处理后

的试样进行切割磨抛处理，采用 SEM 观察样品

涂层的截面形貌如图 5 所示。

由于 TGO 的形状起伏不定，厚度分布非常

不均匀，因此测量的 TGO 厚度存在一定程度的

误差。同时还会出现 TGO 厚度在某些区域达到

临界厚度，但由于局部裂纹的产生，热障涂层并

没有整体开裂和剥落的情况。因此，为了确保

TGO 厚度和失效概率的准确性，同样选择了采

用 Image-Pro Plus 6. 0 图像分析软件对试样进行

TGO 厚度测量，从而尽可能保证测量的 TGO 厚

度值的准确性，TGO 厚度如图 6 所示。

图 5　1 100 ℃下不同氧化时间后 TGO 的截面结构和厚度

Fig. 5　Cross-sectional microstructure and thickness of TGO after different oxidation times at 1 100 ℃

表 3　热障涂层及粉末材料参数

Table 3　Thermal barrier coatings and powder material parameters

涂层

陶瓷层

粘结层

电压/V

40

38

电流/A

820

700

送粉速率/（r·min-1）

4. 0

2. 5

喷涂距离/mm

80

80

喷枪移速/（mm·s-1）

300

600

粉末颗粒直径/μm

45~75

15~45

涂层沉积厚度/μm

150

100
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2. 2. 2　烧结对热障涂层服役寿命的影响

目前常用的双层片状热障涂层结构导致涂

层内部的板块间有很多缺陷、球状空隙和沿厚度

方向的微裂纹［19-21］。而在实际使用过程中，由于

长期暴露在超高温下，陶瓷层会发生烧结现象，

影响热障涂层的热导率以及弹性模量［22-24］，加剧

涂层的剥落。这种涂层剥落方式符合全局断裂

力学的观点（认为当涂层中的应变能量释放率超

过界面断裂能量时，涂层的脱落就会发生）。因

此选择热障涂层的弹性模量作为失效标准，认为

当弹性模量增加导致的界面断裂能的增加超过

临界界面断裂能后，涂层发生断裂脱落。

为了研究烧结的影响，采用等温热处理的方

法。在该试验中，先使用高温马弗炉将涂层等温

加热至 1 000、1 100、1 200 ℃，然后保温不同时间

（1、2、5、10、20、50、100、200、500 h），再将样品的

温度降至室温，加热和冷却速度均设为 10 ℃/min。
然后使用 3 点弯曲试验（Instron Ceast 5982，

Boston， USA）计算热障涂层的宏观弹性模量。

计算公式为

ω = PL 3
1 / ( )48D （7）

D = Eh3
1 / [ ]12 (1 - ν2) （8）

式中：ω 为宏观弹性模量；P 为外加载荷；L 1 为两个

支点之间的距离；D 为弯曲刚度；E 为弹性模量；

h1 为涂层厚度；ν为涂层泊松比，ν = 0. 2。
图 7 描述了 7YSZ 热障涂层宏观弹性模量的

变化。宏观弹性模量是对整个涂层结构的应变

能力的全局反映。由图 7 可见，宏观弹性模量一

开始表现出超快的增长速度，大约 20 GPa 的初始

刚度在几十个小时内增至 50 GPa。随后，在接下

来的较长时间内，增加率明显放缓。

2. 3　失效概率计算方法

由于复杂服役环境会导致叶片各区域存在

多种失效模式，需要考虑多种失效模式的差异

性，因此为了保证热障涂层可靠性评估的准确

性，针对不同失效情况，分别选择 TGO 厚度和宏

观弹性模量作为失效标准建立失效概率计算

方法。

2. 3. 1　TGO 生长失效概率

研究显示，TGO 的增长遵循抛物线规律［23］：

hTGO = κp t o （9）
式中：hTGO 为 TGO 层的厚度；o 为氧化指数；κp 为

氧化系数。κp与温度之间的关系遵循阿伦尼乌斯

定律：

κp = C exp ( - Q
rTC ) （10）

式中：C 和 Q 为拟合常数，可以通过试验进行拟合

推导；r 为气体常数；TC 为服役温度。因此，热障

涂层的失效标准可推导为

gTGO = h0 - hTGO = h0 - C exp ( - Q
rTC ) t o （11）

式中：h0 为 TGO 层的临界厚度，假定为 10 μm。

当 gTGO<0 时，可认为热障涂层失效，热障涂层氧

化损伤的失效概率为

图 6　TGO 在不同温度下的生长情况

Fig. 6　Growth of TGO at different temperatures
图 7　宏观弹性模量随热处理时间和温度的变化

   Fig. 7　Variation of macroscopic elastic modulus with 
heat treatment time and temperature
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PTGO = N f ( g < 0 ) /N （12）

2. 3. 2　烧结失效概率

对于烧结失效，采用全局断裂力学的观点，

即当涂层中的应变能释放率超过界面断裂能时，

涂层就会发生脱落。假设热应力是双轴相等的，

且贯穿整个厚度的应力可以忽略不计，热应力主

要包含在热障涂层中，热障涂层几乎完全容纳了

基体和涂层内部之间的热失配应变［19］。

同时，由于 7YSZ 的蠕变特性，可以认为热障

涂层系统在工作温度下为无应力状态。因此，当

涂层从工作温度（T2）冷却到环境温度（T1）时，在

涂层中产生的平面内应力为

Δσ =
ETBC∫

T1

T2

αSUB ( )T - αTBC ( )T dT

1 - ν
=

ETBC ( )ΔαΔT
1 - ν

（13）

式中：αSUB 和 αTBC 分别为基体和热障涂层的热膨

胀系数；ETBC 为热障涂层的弹性模量。假设只有

平行于裂纹扩展方向的应力会因为涂层的脱粘

而松弛，当界面裂纹通过该区域时，另一平面内

应力仍然受到约束。在这种条件下，可以得到此

时涂层脱粘的（界面）应变能释放率［25］：

G 1 = hT ETBC (ΔαΔT ) 2 /2 (1 - ν) （14）
式中：hT 为陶瓷层的厚度。由临界能量释放率准

则可得，基于烧结效应的热障涂层失效准则为

gS = G 1 - G ic = hT ETBC (ΔαΔT ) 2 /2 (1 - ν)- G ic

（15）
式中：G ic为临界界面断裂能。在这种驱动力作用

下，起到主要作用的应该为Ⅱ型（剪切型）裂纹，应

当选择剪切断裂能作为临界界面断裂能的取值。

当 gS>0 时，可认为热障涂层失效，由此可得

热障涂层烧结损伤的失效概率计算公式：

PS = N f ( g > 0 ) /N （16）

3　结果与分析

3. 1　TGO生长失效概率计算结果

由式（9）~式（12）可知，基于 TGO 厚度的失

效概率分析有两个主要变量：① 使用温度；② 使

用时间。然而，由于隔热涂层的材料特性非常分

散，而且环境温度具有随机性，需要通过试验来

进行拟合计算，确定失效准则中涉及的随机变量

的概率特征。一般来说，温度等载荷一般服从正

态分布［26-27］。确定了随机变量的概率特征后，根

据式（11）和式（12），将有限元模型中的涂层表面

节点温度和表 4 中的数据插入到 Monte-Carlo 模

型中，即可计算 TGO 生长导致的热障涂层失效

概率。

TGO 生长导致的热障涂层失效概率如图 8所

示，可以看出随着时间的增长，不同温度下的失效

概率变化也不同。900 ℃下的失效概率近乎为 0，
且随时间变化极小；1 000 ℃下的失效概率前期几

乎不增长，在达到一定服役时间后开始呈近直线式

增长，增速适中；而 1 100 ℃下的失效概率则呈现抛

物线式增长，且增长速率极快，服役 3 000 多小时

后失效概率已达到 60%；1 200 ℃下的失效概率增

长趋势与 1 100 ℃的相同，速率更高一些，服役

2 000多小时后失效概率就能达到 60%。

表 4　热障涂层氧化损伤的概率评估参数

  Table 4　Parameters for probabilistic assessment of 
oxidative damage to thermal barrier coatings

随机变量

h0/μm

C/（m·s-0. 25）

T/℃

均值

10

698. 0

TC

标准差

1

69. 8

TC /20

分布类型

正态

正态

正态

图 8　热障涂层氧化损伤的失效概率

     Fig. 8　Failure probability of oxidative damage to 
thermal barrier coatings
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3. 2　烧结失效概率计算结果

由式（13）~式（16）可知，烧结导致的热障涂

层失效与涂层的宏观弹性模量增长成正比。根

据全局断裂力学来确定随机变量的概率学特征。

由统计学知识可知［28］，界面断裂能服从威布尔分

布，而温度、厚度和热膨胀系数等变量则服从正态

分布。确定之后，根据式（15）和式（16），将有限元

模型中的涂层表面节点温度和表 5 中的数据插入

到 Monte-Carlo 模型中，即可计算热障涂层的失

效概率。

图 9 所示为烧结损伤导致的热障涂层失效概

率，可以看出随着时间的增长，不同温度下的失

效概率均呈现近直线型的增长趋势。随着温度

的升高，失效概率的增长速率和增幅都在大幅升

高。1 200 ℃下的失效概率增长速率最快，服役

5×103 h 后失效概率达到 80%。

3. 3　涡轮导向叶片热障涂层可靠性评价

由第 1 节失效分析结果可知，复杂服役环境

导致高压涡轮叶片上的热障涂层失效是由氧化

和烧结共同作用导致，因此为了保证高压涡轮导

向叶片热障涂层可靠性评估的准确性，需要确定

失效概率计算的边界。

由失效概率计算方法建立过程可知，本质是

两种失效模式均与温度相关，都是由温度导致的

失效。因此以温度作为边界，可以保证可靠性评

价的准确性。图 10 展示了不同服役温度和服役

时间下热障涂层氧化损伤和烧结损伤两种失效

模式的概率计算值。可知，两种失效模式的概率

计算值交点出现在 1 150 ℃附近，而不管是在服

役前期还是服役后期，1 150 ℃以下均为氧化失效

概率>烧结失效概率；而在 1 150 ℃以上则为烧

结 失 效 概 率 > 氧 化 失 效 概 率 。 因 此 ，将 以

1 150 ℃作为失效概率计算方法的分界点。

在确定了分界点后，将 Monte-Carlo 模型与

有限元模型相结合，将涡轮导向叶片表面每个节

点的温度代入 Monte-Carlo 模型中，根据温度大

小选择相应的失效模式计算其上的热障涂层失

效概率，并用有限元云图的方式进行输出。由

此，就可以得到涡轮导向叶片表面热障涂层在不

同服役时间下的失效概率分布情况，如图 11 和

图 12 所示。可以看出，热障涂层的最大失效概率

区域位于涡轮导向叶片的前缘和叶盆区域。由

于热气流下涡轮导向叶片表面温度分布的不均

匀性，经过 5×103 h 服役后，高温区（即叶片前缘

和叶盆 1 100 ℃以上的表面区域）的热障涂层失

效概率已经超过了 60%。随着服役时间的延长，

越来越多的温区失效概率都超过了 60%。若假

设热障涂层的寿命等于其失效概率达到 60% 的

时间，也即当热障涂层的失效概率达到 60% 时，

可以认为其完全失效，这样就可以得到不同温度

区域的热障涂层服役寿命。结合 3. 1 和 3. 2 节得

到的计算数据，在热气流作用下，叶片前缘区域

的热障涂层平均寿命只有 3 857 h，叶盆区域的平

均寿命为 7 584 h，而叶背和后缘区域的平均寿命

均可以达到 104 h 以上。

结合实际检测结果，对涡轮导向叶片热障涂

图 9　热障涂层烧结损伤的失效概率

      Fig. 9　Failure probability of sintering damage in 
thermal barrier coatings

表 5　热障涂层烧结损伤的概率评估参数

  Table 5　Parameters for probabilistic assessment of 
sintering damage in thermal barrier coatings

随机变量

G ic/（J·m-2）

ETBC/GPa

h/μm

Δα/（10-6·℃-1）

ΔT/℃

均值

150

20

200

4

T2-T1

标准差

15

2

20

0. 4

（T2-T1）/10

分布类型

威布尔

威布尔

正态

正态

正态
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层可靠性评价结果进行对比验证，检查的部分叶

片如图 13所示。首先计算涡轮导向叶片热障涂层

在每个时间节点的理论失效面积比值 S f。以 60%
失效概率为标准，使用 Image-Pro Plus 6. 0 图像

分析软件测量每个时间节点有限元模型中达到

60% 失效概率区域面积与模型总面积的占比，即

为理论失效面积比值 S f。然后采用孔探技术对某

型号航空发动机涡轮导向叶片热障涂层失效情况

进行测量，一共选取了 3 台发动机共 20 个涡轮导

向叶片，测量不同服役时间后的热障涂层脱落面

图 10　不同服役温度和时间下热障涂层氧化损伤和烧结损伤的失效概率对比

Fig. 10　Comparison of failure probability between oxidation damage and sintering damage of thermal barrier coatings 
at different service temperatures and times
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积 ST（如图 14 所示）。当 ST>S f时，认为此发动机

涡轮导向叶片热障涂层失效，失效数 NT加 1，失效

预测可靠度 PT=NT /20，例如，经过 3×103 h 服役

后，有 16 个涡轮导向叶片的热障涂层脱落面积 ST

超过了 S f，则失效预测可靠度 PT=16/20=0. 80。
可靠度 PT计算结果如图 15所示。可以看出，失效

图 12　涡轮导向叶片热障涂层不同服役时间的失效概率（背面）

Fig. 12　Failure probability of thermal barrier coatings on turbine guide vanes at different service times 
（backside）

图  11　涡轮导向叶片热障涂层不同服役时间的失效概率（正面）

Fig. 11　Failure probability of thermal barrier coatings on turbine guide vanes at different service times （frontal）
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预测可靠度 PT在涡轮导向叶片热障涂层服役 6×
103 h 前都处于不稳定状态，这是由于热障涂层本

身材料参数和服役环境的不稳定性，使得其服役

寿命存在较大的分散性，但这段时间的可靠度仍

然在 60% 以上。而当服役寿命逐渐增长到 104 h

后，可以看到失效预测可靠度在不断增长最终趋

于稳定。这一结果证明孔探选取的航空发动机涡

轮导向叶片热障涂层损伤失效情况与模拟计算的

损伤失效情况基本相符，说明所使用的可靠性评

价方法具有可信度和实用性。

图 14　热障涂层脱落面积计算示意图

Fig. 14　Schematic diagram for calculating area of thermal barrier coating removal

图 13　涡轮导向叶片实际检测

Fig. 13　Actual inspection of turbine guide vanes
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4　结 论

根据失效原因有针对性地建立航空发动机

涡轮导向叶片热障涂层的可靠性评估方法，采用

Monte-Carlo 模拟法计算了涡轮导向叶片热障涂

层在不同服役期和温度下的失效概率，并将其转

化为预测的服役寿命与实际服役结果进行比较。

主要结论如下：

1） 综合金相检测结果和温度分布情况可以

判断，涡轮导向叶片表面的热障涂层在不同的部

位具有不同的失效模式，叶片前缘处以烧结失效

为主导，后缘、叶盆和叶背区域的涂层则是以

TGO 增厚为主的高温氧化失效模式。

2） 热障涂层的最大失效概率区域位于涡轮导

向叶片的前缘和叶盆区域。由于热气流下涡轮导

向叶片表面温度分布的不均匀性，经过 5×103 h服

役后，高温区（即叶片前缘和叶盆 1 100 ℃以上的表

面区域）的热障涂层失效概率已经超过了 60%。

3） 当热障涂层的失效概率达到 60% 时，认

为其完全失效，即可得到不同温度区域的热障涂

层服役寿命。在热气流作用下，叶片前缘区域的

热障涂层平均寿命只有 3 857 h，叶盆区域的平均

寿命为 7 584 h，而叶背和后缘区域的平均寿命均

可以达到 104 h 以上。

4） 失效预测可靠度随服役时间变化始终保

持在 60% 以上。这一结果证明孔探选取的航空

发动机涡轮导向叶片热障涂层损伤失效情况与

模拟计算的损伤失效情况基本相符，说明使用的

可靠性评价方法具有可信度和实用性。
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Reliability analysis of thermal barrier coatings on turbine guide 
vanes of a certain type of aero-engine
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Tianjin　300300， China
2.  MTU Maintenance Zhuhai Co. Ltd， Zhuhai　519000， China

Abstract：The reliability of the thermal barrier coating on the turbine guide blades of a certain civil aviation engine was 

studied， the blade surface temperature distribution model based on operating conditions， and the coating failure model 

based on temperature distribution were established.  Moreover， the failure probability of the thermal barrier coating on 

the turbine guide blades at different service times and temperatures was calculated by Monte-Carlo simulation， the tur⁃

bine guide blades’ service life was predicted and compared with the actual service results.  The results show that the 

maximum failure probability of the thermal barrier coating is located at the leading edge of the turbine guide blade and 

the blade basin area.  With 60% failure probability as the limit of complete failure， the average life of the thermal barrier 

coating in the leading edge region of the blade is only 3 857 h， the average life of the leaf basin region is 7 584 h， and 

the average life of the backside and trailing edge regions of the blade is more than 104 h under the action of hot air 

flow.  The agreement between the simulated service reliability and the actual inspection results of the turbine guided 

blades with the change of service time always stays above 60%， which proves that the reliability evaluation method 

used has credibility and practicality.
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