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摘要：目的 研究力学载荷条件下 EB-PVD 热障涂层的损伤行为。方法 采用电子束物理气相沉积工艺

（EB-PVD）制备热障涂层（TBCs），利 用 SEM 和体式显微镜对力学性能试验后带涂层试样的断口特

征、裂纹形貌和金相组织进行观察，分析热障涂层在拉伸、持久和旋转弯曲疲劳等典型力学载荷条件

下的损伤行为。结果 在室温拉伸条件下，陶瓷层内先出现垂直于应力轴、沿柱状晶簇扩展的平行环状

周向微裂纹，随着拉伸塑变量的增加，局部区域裂纹贯穿粘结层并进入合金基体；900 ℃高温拉伸条

件下裂纹也产生于陶瓷层，但裂纹均钝化于粘结层与陶瓷层的界面，并穿透粘结层。在持久条件下，

试样在弹性变形阶段涂层即发生开裂，随后沿着陶瓷层柱状晶簇间扩展，但未扩展至粘结层；在高温

高周疲劳条件下，裂纹首先出现在粘结层，随后向基体逐渐扩展，扩展深度较浅，而基体疲劳裂纹在

粘结层裂纹末端萌生并倾斜滑移扩展。结论 提高粘结层韧性、减少粘结层中裂纹萌生和向基体扩展，

是热障涂层材料和工艺优化的有效途径。 
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Damage Behavior of Thermal Barrier Coatings Prepared  
by EB-PVD under Mechanical Load 
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ABSTRACT: Objective To study the damage behavior of thermal barrier coatings prepared by electron beam physical vapor 

deposition (EB-PVD) under mechanical load. Methods Thermal barrier coatings (TBCs) were prepared by EB-PVD. Fracture 

characteristics, crack morphology and microstructure were analyzed by SEM and stereo microscope. Tensile properties, stress 

rupture properties and rotary bending fatigue properties were studied under typical mechanical load conditions. Results The re-

sults showed that micro-cracks occurred in ceramic layers and entered the carbide of matrix during elastic plastic deformation. 

Destructive cracks occurred in the adhesive layer in the tensile testing at room temperature, but not at high temperature. Under 
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stress rupture conditions, cracks started from the elastic deformation stage, then expanded along the clusters of column grains of 

TBC, but did not extend into the adhesive layer. Cracks first appeared in the adhesive layer, followed by expansion to the matrix 

in the rotary bending fatigue properties testing. Fatigue cracks on the matrix initiated at the end of cracks in the adhesive layer 

and sloping sliding extension occurred. Conclusion Improving the toughness of the bonding layer, and reducing crack initiation 

in the bonding layer and its extension to the matrix, are effective ways for optimization of thermal barrier coating materials and 

process. 

KEY WORDS: EB-PVD; TBCs; damage behavior; mechanical load

具有优异高温力学性能的镍基高温合金是目前

工业涡轮发动机的常用合金，为了弥补高温合金承

温能力的不足以及进一步提高涡轮进口运行温度，

通常在镍基高温合金部件表面制备热障涂层[1—3]。热

障涂层是利用陶瓷隔热和抗氧化的特性来保护基体

合金材料，同时大幅度提高发动机涡轮进口温度，

以提高发动机的推重比以及燃料的燃烧效率，而且

可以在一定程度上延长发动机的服役寿命，在军事

和能源转化方面具有重要的应用[4—6]。热障涂层在热

疲劳或高温环境中会发生失效，主要的原因是陶瓷

层与合金基体间存在热膨胀系数差异产生的热应

力、粘结层氧化导致 TGO 层增厚产生的应力、YSZ
陶瓷层的相变应力、YSZ 陶瓷层的烧结收缩应力以

及熔盐沉积导致的热腐蚀破坏[7—10]。 除此之外，涡

轮发动机在服役环境下，由于叶片高速转动，热障

涂层承受着复杂的热、力耦合作用，力学载荷对涂

层服役寿命的影响不容忽视，载荷破坏已成为服役

环境下热障涂层损伤的重要原因[11]。 
有报道显示[12]，在外力作用下，金属涂层抗高

温氧化性能会发生较大变化，考虑到热障涂层陶瓷

层的应变容限远小于金属基体，外力对热障涂层的

作用将比单一金属涂层更为明显[13]。因此，研究力

学载荷条件下涂层的损伤行为对热障涂层的安全

服役以及材料工艺优化具有重要的意义，然而目前

关于该方面的研究鲜有报道。文中采用电子束物理

气相沉积工艺(EB-PVD)制备了热障涂层，对力学

性能试验后带涂层试样的断口特征、截面和裂纹形

貌等进行了观察，分析了热障涂层在拉伸、持久和

高温高周疲劳等典型力学载荷条件下的损伤行为。 

1  试验 

1.1  材料 

基体材料采用镍基高温合金，其化学成分（质

量分数）为：Al 4.8%~5.4%，Cr 8.4%~9.4%，Co 
9.5%~10.5%，Ta 3.5%~4.1%，Ti 0.7%~1.2%，W 
6.5%~7.5%，Mo 1.5%~2.5%，Ni 余量。粘结层材

料采用 NiCrAlYSi，其化学成分为：Al 6%~10%，

Cr 20%~25%，Y 0.08%~0.4%，Si 0.4%~0.8%，Ni 余
量。陶瓷层材料采用 6%～8% Y2O3 部分稳定的

ZrO2（Y2O3 Partially Stablized ZrO2, YSZ）。 

1.2  涂层制备 

制备涂层前，按照 GB 11373—89《热喷涂金属

件表面预处理通则》对基体试样进行表面处理及活

化。用 A-1000 型真空电弧镀制备 NiCrAlY 金属粘结

层，粘结层厚度为 25～30 µm，陶瓷层厚度为 100~120 
µm，沉积后进行 3 h 870 ℃真空扩散处理。 

陶瓷层的制备采用 UE204B 型电子束物理气

相沉积设备进行。工艺过程为：抽真空达到要求的

真空度值以后，开蒸发枪预热靶材，预热一定时间

以后，将已制备粘结层的试样送入并加热，使工件

达到指定温度。然后将蒸发枪束流增加到设定的参

数值，开始蒸发靶材沉积涂层。待涂层沉积到需要

的厚度以后，停止靶材蒸发，并缓慢降低加热枪的

电子束流至 0。 

1.3  力学载荷试验 

根据发动机设计对无涂层镍基高温合金的力学

性能指标要求，力学载荷试验主要考虑了拉伸、持

久和旋转弯曲疲劳三种典型加载条件。拉伸试验包

括室温拉伸和高温拉伸，其中室温拉伸试验按照 HB 
5143《金属室温拉伸试验方法》规定的方法进行。

高温拉伸试验按照 HB 5195《金属高温拉伸试验方

法》规定的方法进行，试验温度为 900 ℃。持久试

验按照 HB 5150《金属高温拉伸持久试验方法》规定

的方法进行，试验应力为 235 MPa，试验温度分别为

760 ℃和 980 ℃。旋转弯曲疲劳试验按照 HB 5153
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《金属高温旋转弯曲疲劳试验方法》规定的方法进

行，试验温度为 900 ℃，试验应力为 360 MPa。 

1.4  涂层损伤行为研究 

采用 FEI quanta 600 环境扫描电镜力学性能试

验后的试样断口宏微观形态、涂层表面和截面的裂

纹形貌等进行观察，分析不同载荷条件下涂层的损

伤行为。 

2  结果与讨论 

2.1  拉伸条件下涂层体系的损伤行为 

对室温、900 ℃高温拉伸试验后 TBCs 试样的

断口形态、涂层损伤特征及行为进行了研究。室温

和高温拉伸试验后，试样的断口形貌如图 1 所示。 

 

图 1  拉伸试验后试样的断口形貌 
Fig.1  Fracture surface macrographs of specimens after 

tensile test 

室温拉伸后，TBCs 试样断口的周向细小锯齿状

滑移面相对较小，存在一处较大沿平直裂纹开裂的

平坦区，裂纹均沿着表层涂层平直开裂。断口心部

粗糙，可见方格状的枝晶特征，表面涂层裂纹密度

不均，靠近断口处密度尺寸均较大，且一侧裂纹长，

处于平直区，另一侧裂纹短，处于滑移区，如图 1a
所示。900 ℃高温试验后，TBCs 拉伸试样断口周边

出现较多剪切滑移面，并呈现枝晶间断裂特征，在

枝晶间断裂区的粘结层发生了明显的塑性屈服变形

和断裂，滑移区边缘粘结层厚度变化不大，未见明

显塑性变形迹象，粘结层与基体连接良好，断裂连

续，粘结层断面呈细碎韧窝特征，如图 1b 所示。 
室温和高温拉伸试验后，试样的表面形貌如图

2 所示。在室温拉伸条件下，TBCs 试样表面裂纹

平直，但长度不均，一侧短，另一侧较长，整体上

裂纹平直，微观沿陶瓷层柱状晶簇间扩展，裂纹密

度无明显差异，断口边缘涂层裂纹大部平齐，局部

可见跨越多层裂纹的断裂，如图 2a，b 所示。900 ℃
高温拉伸条件下，TBCs 试样表层存在大量细小网

状微裂纹，裂纹形态与高温合金晶粒滑移变形一

致，裂纹产生于 TBC 涂层表层的柱状晶晶簇间，

断口边缘局部涂层剥落，如图 2c，d 所示。 
室温和高温拉伸试验后，试样的截面显微形貌

如图 3 所示。室温拉伸条件下，TBCs 试样涂层截

面裂纹数量较表面观察到的数量多，裂纹产生于陶

瓷层与粘结层中，部分裂纹于粘结层与基体交界处

钝化，但也有较多裂纹明显扩展到了基体内部，裂

纹尖端尖锐，裂纹出现的位置大多在枝晶间，然后

进入基体，如图 3a，b 所示。在 900 ℃高温拉伸

条件下，TBCs 试样陶瓷层中出现大量微裂纹，裂

纹扩展至与粘结层交界处均发生钝化，基体金属表

面和内部也存在较多起源于碳化物的微裂纹，表面

裂纹扩展到与粘结层交界处同样发生钝化，裂纹均

未进入粘结层，断口处出现可见的滑移裂纹。 

上述结果表明，在室温和高温拉伸条件下，涂

层试样中陶瓷层和基体中碳化物处在弹塑性变形

阶段均出现微裂纹，粘结层中则表现出不同的现

象，室温拉伸时出现破坏性裂纹，而高温拉伸时则

未观察到破坏性裂纹。陶瓷层内先出现的微裂纹垂

直应力轴并沿柱状晶簇扩展，裂纹呈平行环状周

向。微裂纹出现的原因可能与涂层和基体材料的热

膨胀系数差异有关[14]。随着拉伸塑变量的增加，室

温拉伸试样局部区域陶瓷层和粘结层间裂纹贯穿，

并进入合金基体。高温拉伸时裂纹并未像室温下那

样穿透粘结层，而是钝化于粘结层与陶瓷层的界

面，塑变量较大的断口附近涂层裂纹呈交叉网状，

局部涂层因交叉变形接触应力而脱落。其主要原因

是 900 ℃下粘结层的塑性较室温时显著提高，以
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及高温合金晶粒滑移变形能力的增强。整个拉伸过 程中，涂层中各界面均未观察到水平开裂损伤[15]。 

 

图 2  拉伸试验后试样的表面形貌 
Fig.2  Surface morphology of specimens after tensile test 

 

图 3  拉伸试验后试样截面形貌 
Fig.3  Cross-section micrographs of specimens after tensile test 
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2.2  持久条件下涂层体系的损伤行为 

对 760 ℃中温、980 ℃高温持久条件下带涂

层试样的断裂行为、涂层损伤行为进行了研究。试

验后试样的宏观断口形貌如图 4 所示。从断口宏观

形貌可以看出，经过 760 ℃中温、980 ℃高温持

久试验后，断口整体较为粗糙，呈蓝黑色，断口周

边有剪切唇出现。试样中涂层的宏观损伤不明显，

只是在断口边缘存在局部涂层剥离现象，氧化特征

明显。  

 

图 4  持久试验后试样宏观断口形貌 
Fig.4  Fracture surface macrographs of specimens after stress rupture test

持久试验后涂层的截面形貌如图 5 所示。由图

5a，b 可知，中温持久试验后，陶瓷层存在较多垂

直于表面的垂直裂纹，但大部分裂纹未扩展至粘结

层，只有个别裂纹与基体表面裂纹连通。试样存在

明显的 TGO 层，层内及界面未观察到水平裂纹损

伤。由图 5c，d 可见，高温持久试验后，试样中靠

近夹持端的陶瓷层存在较多的垂直裂纹，且裂纹基

本未扩展至粘结层。层内及界面未观察到明显的水

平裂纹损伤。 

 

图 5  持久试验后试样截面形貌 
Fig.5  Cross-section micrographs of specimens after stress rupture test
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由宏微观形貌观察可知，在持久载荷条件下，

涂层的损伤均为垂直于涂层表面以及垂直于应力

轴的环形周向开裂，裂纹仍是沿着陶瓷层柱状晶簇

间扩展。这种裂纹的产生主要与各层物质之间弹塑

性变形能力差异有关[16]。由于粘结层与基体间物性

的接近，这种由表及里的开裂在粘结层中受到抑

制，只有极少数裂纹穿透到基体[17]。 

2.3  旋转弯曲疲劳条件下涂层体系的损伤行为 

旋转弯曲疲劳试验后，涂层试样的截面形貌如

图 6 所示。可以看出，涂层的粘结层内首先出现大

量可见的垂直裂纹，垂直裂纹出现后向基体和陶瓷

层两边扩展。基体内裂纹两侧出现明显的氧化特

征，陶瓷层内裂纹尺寸较为细小。在断口处可观察

到与粘结层中横向裂纹相连的基体疲劳裂纹源，该

区粘结层裂纹走向未发生变化，而陶瓷层中裂纹扩

展方向则与基体相近。 
上述分析表明，高温高周疲劳条件下，TBCs

涂层损伤首先发生在粘结层，出现垂直于涂层的大

量微观裂纹，裂纹随后向基体逐渐扩展，扩展深度

较浅。基体疲劳裂纹并非沿粘结层裂纹垂直萌生和

扩展，而是在粘结层裂纹末端萌生，且倾斜滑移扩

展。在高温高周疲劳过程中，陶瓷层破坏较为轻微，

无明显层间横向裂纹产生和扩展。 

 

图 6  900 ℃旋转弯曲疲劳试验后试样截面形貌 
Fig.6  Cross-section micrographs of specimens after rotary bending fatigue test at 900 ℃

3  结论 

1）在拉伸条件下，涂层试样中陶瓷层和基体

中碳化物处在弹塑性变形阶段均出现微裂纹。室温

拉伸时，粘结层中出现破坏性裂纹，而高温拉伸时

未观察到破坏性裂纹。 

2）在中高温持久条件下，试样在弹性变形阶

段涂层即发生开裂，随后沿着陶瓷层柱状晶簇间扩
展，但未扩展至粘结层，涂层开裂和扩展对基体合

金安全服役无不良影响。 
3）在高温高周疲劳条件下，裂纹首先出现在粘

结层，随后向基体逐渐扩展，扩展深度较浅，而基
体疲劳裂纹在粘结层裂纹末端萌生，并倾斜滑移扩
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展。提高粘结层韧性、减少粘结层中裂纹萌生和向

基体扩展，是热障涂层材料和工艺优化的有效途径。 
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