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Прогресс в авиационном двигателестроении определяется возрастанием рабочих параметров газотурбин-
ных двигателей, который неизбежно сопровождается повышением значений рабочих температур и нагруженности 
высокоответственных элементов горячего тракта турбины. Кроме того, повышаются требования к надежности дви-
гателя в целом. Выполнение этих требований прежде всего обуславливается работоспособностью материалов ло-
паток турбин и обеспечивается применением высокожаропрочных никелевых сплавов в сочетании с комбиниро-
ванными теплозащитными покрытиями. 

В статье решается задача оценки влияния нестационарного теплового воздействия на распределение тем-
пературы в многослойном теплозащитном покрытии. С целью оценки работоспособности теплозащитного покры-
тия предложен метод вычисления температурного поля по профилю лопатки и глубине покрытия, базирующийся 
на решении основного одномерного дифференциального уравнения теплопроводности. 

Данный метод позволяет оценить работоспособность теплозащитного покрытия, а также дает возможность 
подобрать комбинацию слоев теплозащитного покрытия для конкретных условий эксплуатации лопаток газотур-
бинного двигателя. 

Кроме того, с помощью предложенного метода можно оценить воздействие нестационарного теплового 
потока на структуру жаропрочного сплава лопатки турбины двигателя, а следовательно, оценить ресурс с данным 
теплозащитным покрытием. При температурах 1150–1200 °С и выше в жаропрочных никелевых сплавах происхо-
дит процесс коагуляции основных упрочняющих когерентных частиц ߛᇱ-фазы на основе интерметаллида ܰ݅ଷ݈ܣ, 
вместо кубоидов формируются длинные пластины волнистой формы, происходит образование топологически 
плотноупакованных фаз, представляющих собой игольчатые образования. Эти процессы приводят к значительно-
му ухудшению прочностных характеристик жаропрочных сплавов. Проводя расчеты по предложенной методике, 
можно прогнозировать работоспособность лопаток турбин, имея информацию об интенсивности фазовых превра-
щений в сплаве и о температурных забросах в процессе работы газотурбинного двигателя (по данным бортовых 
систем контроля и фиксации параметров). 

Ключевые слова: лопатка турбины, комбинированные теплозащитные покрытия, теплопроводность, дол-
говечность, работоспособность. 

ВВЕДЕНИЕ 

В современных экономических условиях авиационные двигателестроительные корпора-
ции находятся в постоянной «борьбе» за право установки своей продукции на вновь создавае-
мые типы воздушных судов, а для этого необходимо сконструировать более совершенный га-
зотурбинный двигатель (ГТД), чем у конкурентов, по определяющим параметрам: удельная тя-
га, удельная масса, степень сжатия воздуха в компрессоре, экономичность, надежность, ресурс, 
шумовые показатели. 

Повышение тяги двигателя в современном двигателестроении является одной из важных за-
дач. Как известно из формулы Б.С. Стечкина (1), повысить тягу двигателя можно двумя способами: 

1) увеличить расход воздуха, что повлечет за собой увеличение габаритных размеров
двигателя, а это крайне нежелательно в связи со сложностями крепления таких двигателей к 
летательному аппарату, и его массы;  

2) повысить скорость истечения газа в выходном сечении сопла, что может быть достиг-
нуто путем увеличения температуры газов перед турбиной. 
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ܲ ൌ Гܩ ∙ сс െ Вܩ ∙ ܸ, (1)
 
где P – тяга двигателя; ܩВ и ܩГ – расходы воздуха на входе в двигатель и газа на выходе из соп-
ла; V и сс – скорость полета и скорость истечения газа на выходе из сопла. 

Именно второй способ является наиболее перспективным, но в то же время довольно 
сложным, поскольку требует решения многих задач, в числе которых: поиск новых жаропрочных 
материалов/покрытий; изобретение новых методов получения жаропрочных материа-
лов/покрытий; создание методик, направленных на повышение или как минимум сохранение по-
казателей долговечности и работоспособности элементов турбины газотурбинных двигателей. 

 
ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 

 
Одним из наиболее перспективных направлений решения задачи повышения работоспо-

собности теплонапряженных деталей газотурбинных двигателей, в условиях непрерывно рас-
тущих значений температур газа перед турбиной, является применение различных защитных 
покрытий. Наиболее широкое применение на двигателях гражданской авиации получило тепло-
защитное покрытие (ТЗП), выполняющее функции теплового барьера между высокотемпера-
турным потоком газа и материалом лопатки, а также защиты от газовой коррозии. 

ТЗП представляют собой многослойные покрытия, состоящие из одного, двух или более 
слоев и металлического жаростойкого подслоя (ЖСП). Работоспособность ТЗП при их работе 
на лопатках турбин ГТД находится в зависимости от многих факторов. Из анализа данных о 
причинах разрушения покрытий [1–4] выявлено, что основными процессами, приводящими к 
разрушению, являются следующие. 

Термоциклирование (нестационарный температурный режим, обусловленные им терми-
ческие деформации слоёв, малоцикловая усталость).  

Окисление границы керамика – жаростойкий подслой. 
Конкретные условия воздействия на поверхностные слои в каждом двигателе в качестве 

определяющего параметра работоспособности выдвигают либо первый, либо второй из процес-
сов. Решение задачи расчета оценки предельной длительности сопротивления защитной систе-
мы на определенной лопатке при заданных термических и механических воздействиях в про-
цессе работы двигателя включает прежде всего потребность в знании температурного поля по 
профилю лопатки и глубине ТЗП.  

 
РЕЗУЛЬТАТЫ ИССЛЕДОВАНИЯ 

 
Для численного прогнозирования долговечности теплонапряженных деталей, и в первую 

очередь лопаток турбин газотурбинных двигателей, предлагается алгоритм расчета и определе-
ния температурного поля в многослойном металлокерамическом покрытии, базирующийся на 
использовании дифференциального уравнения теплопроводности [5]. Это уравнение устанавли-
вает связь между пространственным и временным изменением температуры тела, иными сло-
вами, с помощью него осуществляется математическое описание переноса тепла внутри тела. 

Для решения поставленной задачи приняты следующие допущения. 
1. Система покрытий представляет собой набор бесконечных плоских слоев пластин. 
2. Физические характеристики каждого слоя постоянны по толщине соответству-

ющего слоя и неизменны при любых значениях температур (к физическим характеристикам 
слоя будем относить: удельную теплоемкость (ܿ), плотность (ρ), коэффициент теплопровод-
ности (λ)). 

В принятых допущениях однородности слоев уравнение теплопроводности [6] для i-го 
слоя примет вид 
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߲ܷ
ݐ߲

ൌ ܽଶ
߲ଶܷ
ଶݔ߲

, (2)

 
где U = U(x, t) – температура; t – время; x – координата по направлению от поверхности; 

ܽଶ ൌ ఒ

∙ఘ
 – коэффициент температуропроводности. 

Для решения уравнения (2) необходимо знать начальные условия (распространение тем-
пературы в теле в начальный момент времени) и граничные условия (геометрическая форма те-
ла, закон взаимодействия между телом и окружающей средой). 

В рассматриваемом случае они имеют следующий вид: 
Начальные условия: 
 

ܶሺݔ, 0ሻ ൌ ܶሺݔሻ. (3)
 
Граничные условия 1-го рода: 
 

൜
ܶሺ0, ሻݐ ൌ ଵܶሺݐሻ;
ܶሺ1, ሻݐ ൌ ଶܶሺݐሻ.

 (4)

 
Граничные условия 4-го рода (условие непрерывности температуры и потока энергии на 

границах слоев): 
 

ቐ
ܶሺ݈ି, ሻݐ ൌ ܶሺ݈ା, ;ሻݐ

ߣ
߲ܶ
ݔ߲

ሺ݈ି, ሻݐ ൌ ାଵߣ
߲ܶ
ݔ߲

ሺ݈ା, .ሻݐ
 (5)

 
где m – координата границы сред; ݈ି – координата первого слоя слева от границы слоёв;  
݈ା – координата второго слоя справа от границы слоёв; ߣ – коэффициент теплопроводности 
m-го слоя; ߣାଵ – коэффициент теплопроводности m+1 слоя. 

Совокупность уравнения (2), а также начальных (3) и граничных условий (4), (5) называ-
ется смешанной задачей (рис. 1) для уравнения теплопроводности. 

 

 
Рис. 1. Смешанная задача для уравнения теплопроводности 

Fig. 1. A mixed problem for the heat conductivity equation 
 
Для численного решения смешанной задачи была выбрана известная неявная схема 

Кранка – Николсона [7]. Сетка для неявной разностной схемы изображена на рис. 2. 
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Рис. 2. Сетка для неявной разностной схемы: 
1 – шаблон находится внутри слоя покрытия; 

2 – граница раздела покрытий пересекает шаблон; 
τ – шаг по времени; h – шаг по координате; L – глубина слоя. 

Fig. 2. Grid for the implicit difference scheme 
 
Воспользуемся следующими конечно-разностными аппроксимациями для частных про-

изводных [8] из уравнения теплопроводности (2): 
 

߲ܷ
ݐ߲

ൌ ܷ
ାଵ െ ܷ



߬
; (6)

߲ଶܷ
ଶݔ߲

ൌ
ߪܽ
݄ଶ

൫ ܷାଵ
ାଵ െ 2 ܷ

ାଵ  ܷିଵ
ାଵ൯ 

ܽሺ1 െ ሻߪ
݄ଶ

൫ ܷାଵ
 െ 2 ܷ

  ܷିଵ
 ൯, (7)

 
где ܷ

 – значения температуры на этой сетке (j – индекс по времени, i – по координате); σ – лю-
бое вещественное число, которое для неявной схемы Кранка – Николсона равно 0,5. 

После замены частных производных в задаче (2) конечно-разностными аппроксимация-
ми получаем разностную задачу. Причем, если шаблон находится внутри слоя (1, рис. 2), то в 
соответствии с принятой схемой разностное уравнение примет вид 

 

ܽ ܷାଵ
ାଵ  ቆെ2ܽ െ

2݄ଶ

߬
ቇ ܷ

ାଵ  ܽ ܷିଵ
ାଵ ൌ െܽ ܷାଵ

 െ ቆ
2݄ଶ

߬
െ 2ܽቇ ܷ

 െ ܽ ܷାଵ
 . (8)

 
Если же граница слоев пересекает шаблон (2, рис. 2), то, согласно (5), имеем 
 

݇൫ ܷାଵ
 െ ܷାଵ

ିଵ൯
݄

ൌ
݇ାଵ൫ ܷାଵ

ାଵ െ ܷାଵ
 ൯

݄ାଵ
. (9)

 
Из условия (4) следует, что: 
 

൜ ܷାଵ
ଵ ൌ ଵܶሺ݅ ∙ ߬ሻ;

ܷାଵ
 ൌ ଶܶሺ݅ ∙ ߬ሻ.

 (9)
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При фиксированной координате j и меняющейся от 2 до n – 1 координате  
I уравнения (8), (9) представляют собой систему (N – 2) уравнений с (n – 2) неиз-
вестными ܷାଵ

ଶ ,	 ܷାଵ
ଷ 	…	 ܷାଵ

ିଵ, которые являются решением задачи во внутренних узлах  
сетки на временном слое t = j · τ. Изложенный выше алгоритм реализован в виде прог-
раммного продукта для решения уравнения теплопроводности (2) в многослойных  
покрытиях. 

С целью апробации предложенной методики проводился расчет температурного поля 
двухслойного покрытия с подложкой (характеристики ЖСП приняты равными аналогичным 
характеристикам подложки). Геометрические и физические характеристики слоев представлены 
в табл. 1. 

 
Таблица 1 

Table 1 
Геометрические и физические характеристики слоев 

Geometrical and physical characteristics of the layers 
Номер слоя 1 2 3 (подложка) 
Толщина, мкм 250 120 3000 
Теплопроводность, вт/м	∙	град. 1,5 0,6 5 
Удельная теплоемкость, Дж/кг	∙	град. 1000 800 500 
Плотность, кг/мଷ 5500 7000 8000 
Температуропроводность, мଷ с⁄  2,73 ∙ 10ି 1,07 ∙ 10ି 1,25 ∙ 10ି 

 
Расчет проводился при градиенте температур (GRAD) равном 2 град./с, начальное значе-

ние температуры – 1200 °С, шаг по времени – 1 с, шаг по глубине покрытия – 25 мкм,  
ଵܶሺݐሻ ൌ ଶܶሺݐሻ ൌ ܶሺݔሻ  ݆ ∙  .Результаты расчета сведены в табл. 2 .ܦܣܴܩ

Из расчетов видно, что, например, через 5 с на глубине 250 микрон значение температу-
ры будет равно 1208,5°С. Следовательно, такая температура начнет воздействовать на структу-
ру сплава, а значит, приводить к его разупрочнению. Таким образом, зная толщину ТЗП и тем-
пературу нестационарного воздействия, можно оценить работоспособность сплава с имеющим-
ся ТЗП. 

 
Таблица 2 

Table 2 
Распределение температуры по глубине покрытий и подложки 

The temperature distribution along the depth of the coating and the substrate 

 
Глубина, мкм 

0 50 150 250 350 450 850 1200 2300 2850 3300 

В
ре
м
я,

 с
 

1 1200 1201,77 1201,4 1201,13 1200,62 1200,47 1200,34 1200,29 1200,55 1201,04 1201,82

2 1200 1203,77 1203,3 1202,9 1201,97 1201,68 1201,40 1201,30 1201,93 1202,83 1203,82

3 1200 1205,67 1205,1 1204,62 1203,58 1203,6 1202,95 1202,85 1203,60 1204,58 1205,76

4 1200 1207,7 1207,12 1206,6 1205,42 1205,06 1204,71 1204,59 1205,42 1206,54 1207,78

5 1200 1209,65 1209,03 1208,5 1207,32 1206,95 1206,59 1206,48 1207,34 1208,46 1209,74

6 1200 1211,68 1211,06 1210,51 1209,27 1208,9 1208,53 1208,41 1209,29 1210,46 1211,76

7 1200 1213,65 1213,02 1212,48 1211,25 1210,87 1210,50 1210,38 1211,28 1212,43 1213,74

8 1200 1215,67 1215,05 1214,49 1213,23 1212,85 1212,48 1212,36 1213,26 1214,43 1215,76

9 1200 1217,65 1217,02 1216,47 1215,23 1214,85 1214,47 1214,35 1215,26 1216,43 1217,74

10 1200 1219,67 1219,04 1218,48 1217,22 1216,84 1216,47 1216,35 1217,25 1218,43 1219,76
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ВЫВОДЫ 
 
В работе предложена методика применения численного решения дифференциального 

уравнения теплопроводности для определения температурного поля по профилю лопатки по 
глубине ТЗП. С ее помощью возможно решение задачи расчета предельной длительности со-
противления защитной системы на определенной лопатке при конкретных термических и меха-
нических воздействиях при работе на двигателе. 

Как известно, в литейных жаропрочных никелевых сплавах (ЖНС) упрочнение достигает-
ся когерентными частицами ߛᇱ-фазы на основе интерметаллида ܰ݅ଷ݈ܣ, образующимися при рас-
паде пересыщенной γ-фазы в процессе охлаждения с температуры ниже ߛᇱ-солидуса. Однако при 
температурах 1150–1200 °С в ЖНС происходит значительная эволюция морфологии, упрочняю-
щей ߛᇱ-фазы кубической формы [8]. Частицы ߛᇱ-фазы коагулируют, и вместо кубоидов образуют-
ся длинные пластины волокнистой формы, при этом образуются новые µ-фазы или ε-фазы, кото-
рые представляют собой частицы игольчатой формы. С увеличением температуры скорость таких 
процессов увеличивается. Данные виды превращений существенно влияют на прочностные ха-
рактеристики ЖНС, а следовательно, и на работоспособность лопатки турбины ГТД в целом. 

Зная число температурных забросов в процессе работы ГТД (по данным бортовых си-
стем контроля и фиксации параметров) и проводя расчеты по предложенной методике, можно 
прогнозировать работоспособность лопаток турбин. 
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TEMPERATURE DISTRIBUTION 
IN MULTILAYER METAL-CERAMIC COATINGS 
UNDER NONSTATIONARY THERMAL EFFECTS 
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ABSTRACT 
 
Progress in the aircraft engine construction is determined by the increase of operation parameters of gas 

turbine engines, which is inevitably accompanied by an increase of operating temperatures and load for the vital 
elements of the turbine hot ducts. Furthermore, the requirements for reliability of the engine in general are also 
increasing. Achievement of these requirements is determined by the performance of the materials turbine blades 
are made of and is made possible by the application of high-heat Nickel alloys in combination with combined 
heat-shielding coatings. 

This article dwells on the problem of assessing the impact of non-stationary thermal effects on the tem-
perature distribution in a multilayer heatproof coating. With the aim of assessing the working capacity of heat-
proof coatings we propose a method of calculating the temperature field for the blade profile and the coating 
depth, based on the solution of the basic one-dimensional differential equation of heat conduction.  

This method allows us to assess the performance of heatproof coating and also gives us an opportunity 
to choose a combination of heatproof coating layers for the specific operating conditions of a gas turbine en-
gine’s blades. 

In addition, using the proposed method it is possible to evaluate the effect of non-stationary heat flux on 
the structure of high-temperature alloy of the engine’s turbine blades and, therefore, to evaluate the capacity 
with the given coating. At temperatures of 1150–1200 °C and higher in heat-resistant Nickel alloys there starts a 
coagulation process of the main reinforcing coherent particle phase on the basis of the intermetallic compound, 
long plates with wavy shapes are formed instead of the cuboids, a formation of topologically close-packed phas-
es which are needle-like compositions happens. These processes lead to a significant deterioration of the 
strength characteristics of heat-resistant alloys. Making calculations according to the proposed method it is pos-
sible to predict the performance of turbine blades, having the information about the intensity of phase transfor-
mations in the alloy and the temperature transitions in the process of gas turbine engine functioning (using the 
data of the on-board parameters monitoring and recording systems).  

 
Key words: turbine blade, combined heat-resistant coating, thermal conductivity, durability,  

serviceability. 
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