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航机 CMC 热端部件用热喷涂涂层的机遇与挑战 
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航发沈阳黎明航空发动机有限责任公司, 沈阳 110043)  

摘 要: 随着航空发动机涡轮前燃气入口温度的不断攀升, 陶瓷基复合材料(Ceramic Matrix Composite, CMC)以其

轻质、高强、抗氧化、对裂纹不敏感、耐温性能优异等特点, 成为新一代航空发动机高温部件的首选基体材料。但

CMC 存在抗高温水氧侵蚀性能不足等问题, 发动机 CMC 热端部件用热喷涂涂层成为亟待解决的技术瓶颈。本文

结合国外航空发动机热端部件选材方案的更迭及工程应用实例, 分析了发动机热端部件采用高温合金+气膜冷却+

热障涂层方案的技术局限性, 明确了 CMC+适量气膜冷却+环境障碍涂层方案的技术优势; 综述了 CMC 用热与环

境障碍涂层(Thermal and Environmental Barrier Coatings, TEBCs)和环境障碍可磨耗封严涂层(Environmental Barrier 

Coatings-Abradable Sealing Coatings, EBCs-ASCs)的研究进展、应用情况以及近些年国内外学者的研究成果; 辨析了

面向更高温燃气来流时热喷涂环境障碍涂层面临的机遇与挑战, 为后续 TEBCs 的组分和结构设计以及制备明确了

方向, 并对今后研究工作的重点进行了展望。 
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Abstract: With the rising of the gas inlet temperature in front of the turbine of aero-engine, ceramic matrix 

composites (CMCs) have emerged as the preferred matrix material for the new generation of high-temperature 

components in aero-engine due to their light weight, high strength, oxidation resistance, insensitivity to crack, and 

excellent temperature durability. However, because of their limited resistance to high temperature water vapor and 

oxygen erosion, development of thermal spray coating technology for hot-end components of CMCs engines has 

become an urgent challenge to be overcome. In this paper, based upon changes of material selection strategies and 
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application examples of foreign aero-engines, technical limitations of the employed superalloys + film cooling + thermal 

barrier coatings (TBCs) for hot-end components of aero-engines were analyzed, and technical advantages of the 

utilized CMCs + appropriate film cooling + environmental barrier coatings (EBCs) were consolidated. Thermal and 

environmental barrier coatings (TEBCs) and environmental barrier coatings-abradable sealing coatings (EBCs-ASCs) 

for CMCs were reviewed on the basis of recent research findings from domestic and oversea scholars. Finally, 

opportunities and challenges associated with thermal spraying EBCs for higher temperature gas flow were analyzed, 

and the direction of design and preparation on a certain composition and structure for TEBCs was clarified, among 

which the focal points of future research endeavors were prospected. 

Key words: thermal spraying; environmental barrier coating; thermal and environmental barrier coating; 

abradable sealing coating; ceramic matrix composite; perspective 

航空发动机被誉为“工业皇冠上的明珠”, 是一

个国家工业基础、综合国力和科技水平的集中体现。

自 20 世纪 30 年代首台涡喷发动机问世以来, 人类

在航空发动机上将“火的洪荒之力和材料的持久耐

火功效”发挥到了极致。当前, 航空发动机追求高推

重比(战机发动机)、高涵道比(商用发动机)、高功重

比(涡轴发动机), 依据布雷顿循环原理, 可通过提

高压缩比和增温比来提升燃气涡轮效率。目前, 压

气机压缩比已经达到了较高水平, 提高涡轮前燃气

入口温度(Turbine Inlet Temperature, TIT)是提升燃

气涡轮效率的有效途径, 推重比 11.6的F119发动机

的 TIT 接近 1700 ℃, 推重比超过 12 的 F135 发动

机的 TIT 接近 2000 ℃, 如图 1 所示。  

经半个多世纪的研究发展, 发动机热端部件采

用高温合金基材+气膜冷却+热障涂层 (Thermal 

Barrier Coatings, TBCs)的方案在航空发动机中得到

了成功验证, 这不仅积累了丰富的工程应用经验, 

而且为后续型号发动机的研制提供了科学依据和技

术支撑。但是, 性能最优的单晶高温合金的可靠服

役温度上限不超过 1150 ℃, 承温性能提升幅度极

其有限, 如图 2 所示[1]。采用高温合金+TBCs 的发 
 

 
 

图 1  不同推重比航空发动机对应的燃气入口温度 

Fig. 1  Inlet gas temperatures corresponding to aero-engines 
with different thrust-weight ratios 

动机热端部件, 如叶片等采用气膜冷却技术, 需要

消耗较多引流自压气机的高压空气, 致使燃烧不完

全、油耗高、NOx 排放量大, 抑制了发动机性能, 如

图 3 中红色曲线所示[2]。在此方案条件下, 运动和静止

部件TBCs 表面的承温极限分别为 1371 和 1537 ℃[3]。

国内外研究表明, 在维持发动机布局和常规金属材

料不变的前提下, 采用气动、热力、部件设计以及

结构减重等改进技术手段, 最高只能将发动机的推

重比提高到 14 左右[4]。 

与单晶高温合金相比, SiCf/SiC 陶瓷基复合材

料(Ceramic Matrix Composite, CMC)具有轻质、高

强、抗氧化、对裂纹不敏感、耐温性能优等特点, 以

其为发动机热端部件时, 可以减少冷却气体用量, 

燃烧完全, 降低油耗和 NOx 排放量, 如图 3 中绿色

曲线所示 , 显著提升发动机性能。美国 General 

Electric(GE)公司的Corman等[1]称“陶瓷基复合材料代

替高温合金引发了发动机高温材料领域的一场革命”。 

高温富氧气氛中, SiC 表面会因氧化生成致密、

抗氧化的 SiO2 膜, 但因发动机高温燃气中水蒸气的

侵蚀 ,  SiO2 膜形成易挥发的 Si(OH)4(g),  造成

SiCf/SiC 复合材料受蚀损耗。因此, 为阻止高温水氧 
 

 
 

图 2  高温合金材料工艺发展对发动机性能提升的贡献度[1] 

Fig. 2  Contribution of changes in high temperature alloy 
process to engine performance improvement [1] 
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图 3  NOx 排放与燃烧室出口温度之间的关系[2] 

Fig. 3  Relationship between NOx emission and combustion 
chamber outlet temperature[2] 
 

对 SiCf/SiC CMC基体的侵蚀, 需要采取环境障碍涂

层(Environmental Barrier Coatings, EBCs)进行防护。 

1  热喷涂陶瓷涂层的发展机遇 

俗话说, 一代材料一代装备。在明确的目标需

求牵引下, 材料的研究方向才会明确。基于前文所

述, TIT 为 2100 ℃及以下发动机热端部件采用的高

温合金+TBCs 组合方案的技术成熟度比较高, 继续

优化单晶高温合金基材与 TBCs 的组分和结构, 可

较好地满足推重比 14 及以下发动机热端部件的承

温可靠性需求。但是, 对于 TIT 为 2100 ℃及以上

的发动机热端部件, CMC+EBCs 组合方案更具优势, 

如图 4 所示[5-6]。 

实际上, 高温合金+TBCs 组合方案的理论服役

上限是推重比 14 的发动机, 对于推重比大于 14 的

发动机, 其热端部件的单晶高温合金基材、气膜冷

却技术和热障涂层技术都面临极端严苛的考验, 任

何技术上的差池都会极大影响发动机整体的可靠

性。因此, 美、英、法等国将 CMC+EBCs 组合方案

向下兼容, 从推重比为 10 左右的成熟发动机着手, 
 

 
 

图 4  发动机热端部件选材方案及其承温特性[5-6] 

Fig. 4  Material selection scheme and its corresponding 
temperature bearing characteristics of engine hot-end components[5-6] 

由低温到高温、静止件到运动件进行考核和验证, 

成熟后再逐步向高性能航空发动机推广。 

20 世纪 90 年代中期以来, 法国 SNECMA 公司

研制的 CMC 调节片、密封片陆续在 M88-2、

F100-PW-229 发动机上获得验证应用, 喷管构件向

A380 发动机推广。2009 年, GE 和 Rolls-Royce 公司

为 Joint Strike Fighter(JSF)机型研制的 SiCf/SiC 复合

材料低压导向叶片在 F136 发动机上完成验证, 并

于 2010年完成首飞。2010—2015年, GE公司以F414

发动机为验证平台, 开展了无冷却三级涡轮转子叶

片的系列试验, 同时 F135 和 F119 发动机的矢量喷

管内壁也采用了 CMC。 

在国际商用航空发动机市场, 法国 SNECMA

公司和美国GE公司合资生产的CFM发动机的市场

占有率超过了 40%, 其中Leap发动机的发展势头最

为强劲。配备 CMC 涡轮外环的 Leap-1A 和 Leap-1B

发动机(图 5)的空客 A320neo 和波音 737 Max 8 分别

于 2016 年和 2017 年开展商业飞行[1]。美国 GE9X

发动机采用了系列轻质高强材料, 尤其是 CMC 燃

烧室, 高压涡轮(High Pressure Turbine, HPT)的一

级、二级导向叶片及一级涡轮外环等, 实现了高效

洁净燃烧, 单机测试推力超过 60 吨, 2017 年打破吉

尼斯世界纪录 , 成为全球最强劲的航空发动机。

2020 年 1 月 25 日装备 GE9X 发动机的波音 777x 飞

机成功实现首飞[7]。 

2  热喷涂陶瓷涂层面临的挑战 

自 20 世纪 90 年代以来, 随着 CMC 技术的日趋

成熟, EBCs 的相关研究备受关注, 其材料和结构经

历了三代演变, Lee 等[7]、Tejero-Martin 等[8]、江舟等[9]、

郑伟等[10]、刘巧沐等[11]、赵春玲等[12]、白博添等[13]

对此给予了较详尽的评述。对于典型组成与结构的

第三代 EBCs, 在 CMC 基材表面先后沉积结合层

Si、过渡层莫来石(3Al2O3·2SiO2)或莫来石+钡锶铝

硅酸盐(BSAS, (l–x)BaO-xSrO-Al2O3-2SiO2, 0≤x≤1)

和表面层稀土硅酸盐(包括稀土双硅酸盐 RE2Si2O7 
 

 
 

图 5  用于 CFM Leap-1A 和 Leap-1B 发动机的 CMC 涡轮外

环涂层构件[1] 

Fig. 5  Shroud ring coating components of CMC turbine for 
CFM Leap-1A and Leap-1B engines[1] 
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 (REDS)或稀土单硅酸盐 RE2SiO5(REMS)), 可以获

得较好的抗高温(陶瓷层表面承受温度可达 1400 ℃

左右 )水氧侵蚀性能。但其抗火山灰 (CaO-MgO- 

Al2O3-SiO2, CMAS)等熔盐侵蚀性能、抗冲蚀性能以

及面向更高温燃气来流时的综合性能还有待进一步

优化和提升。 

2.1  热与环境障碍涂层的组分与结构 

0.1~100 μm 波段的辐射因对物体具有热效应而

被称为热辐射, 其波长越短, 对应的光子能量越高, 

辐射强度越大。根据韦恩位移定律, 随着发动机 TIT

的不断攀升, 高温燃气流的峰值辐射波长向短波方

向偏移, 2000 ℃时的峰值辐射波长约 1 μm。中国科

学院上海硅酸盐研究所研制的大气等离子体喷涂

(Atmospheric Plasma Spraying, APS) Si/3Al2O3·2SiO2/ 

YbDS (涂层厚度为 320 μm) EBCs 的近红外波段反

射率(图 6)明显低于同厚度 APS-TBCs, 尤其是对 1 μm

左右波段的辐射, EBCs 的反射率仅约为 30%。这意

味着面向高温燃气来流时, 大部分辐射能量被涂层

吸收或直接透射至熔点仅为 1410 ℃的 Si 结合层, 

造成 CMC-EBCs 构件过早失效。因此, 面向更高温

燃气来流时, 该类 EBCs 的高温隔热性能, 尤其是

抗光子辐射传热性能亟待加强。 

Herman 等[14]在 21 世纪初提出热与环境障碍涂

层 (Thermal and Environmental Barrier Coatings, 

TEBCs)概念, 目前已将兼具抗 CMAS 和高温隔热

功效的 TBCs 与抗水氧侵蚀的 EBCs 相复合, 面向

2000 ℃以上的高温燃气来流时, 陶瓷层表面的可

靠承温能力可提升至 1650~1700 ℃。同时, 通过改

进结合层的组分和结构, 其耐高温抗氧化性能可提

升至 1480 ℃左右 , 从而实现 TEBCs 优异的抗

CMAS、抗冲蚀、抗热冲击、高温隔热和抗水氧侵

蚀特性, TEBCs功能分区的多层结构设计如图7所示。 

 

 
 

图 6  APS-EBCs 与 APS-TBCs 的近红外波段光谱反射率 

Fig. 6  Near-infrared spectral reflectance of APS-EBCs and 
APS-TBCs 

高温抗氧化结合层  该层组分设计选择分为两

类。一类是热膨胀系数(CTE)与 SiCf/SiC CMC 基体

相匹配的 Si, 受其熔点限制, Si 结合层的可靠承温

能 力 在 1316 ℃ 左 右 , 其 热 生 长 氧 化 产 物

(TGO)SiO2(方石英, CTE=1.03×10–5 ℃–1)与 Si 的热

膨胀系数差异显著, 且在 200 ℃左右会发生 β→α

相变, 伴随 5%的体积收缩。Si 及其 TGO 的断裂韧

性低, 抗裂纹扩展能力较弱, 因此易引发涂层的早期

失效[15-16]。另一类是由美国国家航空航天局(National 

Aeronautics and Space Administration, NASA)[17]提出

的 HfO2-Si-X 或 RE-Si-X(RE 为稀土元素, X 为保密

组元)体系结合层, 其可靠承温能力可达 1482 ℃。

德国于利希研究中心 Robert 等[18]、北京航空航天大

学郭洪波等[19]、武汉理工大学曹学强等[20]、北京矿

冶 研 究 总 院 冀 晓 娟 等 [21] 研 制 了 HfO2-Si 和

HfO2-Si-X 结合层, 并初步研究了其高温氧化失效

机制。高温抗氧化结合层的调适有三个要点: 首先

是涂层与 CMC 基材界面的热适配, 其次是涂层结

构的致密性及其结构组元的氧传输能力调控, 第三

是通过涂层组分结构设计与工艺控制提升断裂韧性, 

阻止微裂纹的过早萌生与扩展。 

多层化抗水氧侵蚀挥发层  该体系材料的组分

与结构设计可参考的工作相当丰富, 自 20 世纪 60

年代以来, 国内外针对碳化硅、氮化硅陶瓷抗熔盐

腐蚀和抗水氧侵蚀开展了大量研究[22-23]。Klemm[24]

对不同热膨胀系数材料的水氧侵蚀速率作了部分汇

总, 如图 8 所示, 为材料的选择提供了线索。 
 

 
 

图 7  TEBCs 功能分区的多层结构设计 

Fig. 7  Designed TEBCs with multi-layer structure of 
functional partition 
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图 8  典型陶瓷材料的水氧腐蚀速率与热膨胀系数的关系[24] 

Fig. 8  Relationship between the water-oxygen corrosion rate 
and the thermal expansion coefficient of ceramic materials[24] 

 

近年来, 单组元或多组元稀土硅酸盐(包括 REDS 和

REMS)的组分-结构-性能研究[25-32]也为抗水氧侵蚀

挥发层材料的选择提供了参考。多层化抗水氧侵蚀

挥发层的调适有三个要点: 首先是涂层分别与高温

抗氧化结合层界面和热与辐射障碍层界面的热适配, 

其次是涂层结构的致密性, 第三是抗水氧侵蚀挥发

层各子层之间的氧化硅活度渐变性及断裂韧性。 

热与辐射障碍层(即超高温热障涂层)  该层的

表面温度可达 1650~1700 ℃, 无论采用经典的氧化

钇部分稳定氧化锆(YSZ)单陶瓷层, 还是其与稀土

锆酸盐、铈酸盐、铝酸盐、钽酸盐等组成的双陶瓷

层都无法满足要求。若单独采用耐热、隔热性能优

的多元稀土掺杂全稳定的氧化锆、稀土锆酸盐、铈

酸盐、铝酸盐、钽酸盐等, 其断裂韧性低, 难以有效

阻止热-力耦合工况下热失配导致的较大残余应力

而诱发的微裂纹的萌生和扩展, 这将会影响整个涂

层的抗热冲击和抗冲蚀等性能[7]。美国 NASA[17]采

用 了 多 元 稀 土 掺 杂 的 介 稳 四 方 相 氧 化 铪

(t′-HfO2-Y2O3-Gd2O3-Yb2O3) 或 氧 化 锆

(t′-ZrO2-Y2O3-Gd2O3-Yb2O3), 但其热膨胀系数明显

高于下层的抗水氧侵蚀挥发层, 通过采用高应变容

限的涂层结构设计, 确保了涂层的隔热与抗热冲击

性能。通过设计多元稀土掺杂的氧化铪或氧化锆基

复合结构有望进一步提高涂层断裂韧性和改善热膨

胀系数失配问题, 进而延长涂层服役寿命。 

抗 CMAS 侵蚀层  TBCs 抗 CMAS 的研究主要

集中在 Gd2Zr2O7
[33-35], 但是该组分的实际抗 CMAS

能力还不够[7, 36], 同时其断裂韧性低导致抗冲蚀能

力也有限。另有报道显示, 氧化钇等稀土氧化物具

有优异的抗 CMAS 性能, 但其热膨胀系数 7×10–6~ 

1×10–5 ℃–1 相对较高, 因此与热与辐射障碍层的热

适配调控是关键[37-38]。CMAS 的熔点为~1200 ℃, 

面向更高的来流温度时, CMAS 熔体在涂层表面的

铺展、渗透和反应将更完全, 必须充分考虑如何有

效地阻止 CMAS 的高温侵蚀。 

2.2  环境障碍可磨耗封严涂层(EBCs-ASCs) 

航空发动机压气机和涡轮等各级气路封严系统

由轴、机匣和转动叶片叶尖之间的 40~60 处封严装

置组成, 其直接影响发动机的功率、推力和效率。

在发动机高压涡轮内, 间隙每减小 0.13~0.25 mm, 

油耗可减少 0.5%~1.0%, 发动机效率可提高 2%左右[39]。

涡轮外环作为其中的典型结构件, 其工作表面需沉

积 1000~1500 μm 的可磨耗封严涂层 (Abradable 

Sealing Coatings, ASCs)。对于以高温合金为基材的

发动机一级涡轮外环, 通常在其表面沉积高温抗氧

化的 MCrAlY(M = Co、Ni 或 Co+Ni)结合层和多孔

结构的 YSZ 热障可磨耗封严涂层(TBCs-ASCs), 如

图 9所示[40]。YSZ的热膨胀系数是REDS(RE = Y, Yb

等)的近两倍, 因此不适合直接将多孔 YSZ-ASCs 用

于 CMC-EBCs 涡轮外环, 需有中间过渡层[41]。目前

报道较多是采用 BSAS 或 REDS 多孔涂层作为

CMC-EBCs 的 ASCs[42-43]。 

ASCs 是一个矛盾的综合体, 既要易被刮削又

要耐冲蚀, 既要涂层厚、孔隙率高又要有良好的结

合力; 同时还要具有良好的热冲击和热循环性能, 

不能与对磨件发生黏着, 磨削时不能成大块剥离。

这就要求 ASCs 的表面硬度(通常以表面洛氏硬度

HR15Y 计量)和高温高速刮磨考核后的叶片高度磨

损比(IDR)(考核装置如图 10 所示 [44])适中。鉴于

ASCs 制备工艺的复杂性、性能考核的专业性以及

应用场合的关键性, 相关技术细节报道甚少。 

中国科学院上海硅酸盐研究所采用等离子体喷

涂工艺研制了 REDS-ASCs, 其孔隙率为 35%~60%, 

表面洛氏硬度 HR15Y 为 43.3~80.8, 高温高速刮磨

考核后的 IDR 小于 20%。目前, CMC 涡轮外环

EBCs-ASCs 构件正在进一步接受台架考核。 

 

 
 

图 9  用于高温合金材质一级涡轮外环的 TBCs-ASCs[40] 

Fig. 9  TBCs-ASCs for shroud ring of the first stage turbine of 
high temperature alloy material[40] 
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图 10  Sulzer Innotec 刮磨试验台示意图[44] 

Fig. 10  Schematic drawing of the Sulzer Innotec abradability 
test rig [44] 

The oxygen / propane high temperature gas is used to heat the test 

piece, which can be heated to 1200 ℃; Scratch speed: 50-450 m/s; 

Feed rate: 1.5-3000 μm/s 
 

3  结束语 

为早日实现 TEBCs-CMC 热端构件在 2000 ℃

以上 TIT 来流发动机上的应用, 以下几点值得行业

关注:  

1)涂层材料的设计、优选与涂层方案的快速优

化迭代。从目前已公开的文献资料可以看出, TEBCs

的高温抗氧化结合层、抗水氧侵蚀挥发层、热与辐

射障碍层、抗 CMAS 侵蚀层涉及一系列的新材料、

新配方, 优化其功能分区的多层化结构间的高温化

学相容性、热物理性能匹配、表层抗冲蚀和侵蚀等

综合性能尤为关键。不能为追求某一单项指标而偏

废全局, 避免“瞎子摸象”, 要以动态变化的视角考

察涂层构件的性能演化, 避免“高指标、低实效”的

现象。 

2)涂层关键性能的考核与评价。目前的抗水氧

侵蚀实验多在管式炉内进行 , 与发动机实际的高

温、高速、高压燃气流工况差异显著, 检测结果的

针对性和工程指导意义有限。将研制的涂层直接用

发动机台架进行考核评价, 代价大、风险高、周期

长 , 迫切需要构建介于管式炉和发动机台架之间

的合宜考核形态, 模拟发动机工况, 从而实施动态

考核。 

日本国立材料科学研究所(National Institute for 

Materials Science, NIMS)的 Harada 等[45]曾指出“航

空发动机用热障涂层是迄今最先进、结构最复杂的

涂层系统”。实际上, 正在快速发展的 EBCs, 尤其是

TEBCs 也将会在行业内引起类似的感慨。 
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