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R ESUMEN 

El objetivo del presente trabajo es 
introducir al lector en el area de los 
recubrimientos de barrera termica, 
los cuales juegan un papel importante 
en aplicaciones aeronauticas, 
aeroespaciales y plantas generadoras 
de energia, debido a la combinaciOn 
de propiedades tales como baja 
conductividad y un alto coeficiente 
de expansion termica que presentan 
estos materiales. 

Para abordar este tema se trataran los 
siguientes t6picos: algo de historia en 
donde se explica el surgimiento de este 
tipo de recubrimientos, posteriormente 
se describen los componentes 
de un sistema de barrera termica 

demostrando sus ventajas y finalmente, 
los materiales que actualmente son 
utilizados para ser depositados en 
forma de recubrimiento de barrera 
termica. 
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ABSTRACT 

The aim of this paper is to introduce 
the reader to the field of thermal barrier 
coatings, which play an important role 
in aeronautics, aerospace and power 
generation plants, due to a combination 
of properties that these materials 
exhibit, such as low thermal conductivity 

and high thermal expansion coefficient. 
To approach this subject, the following 
topics will be introduced: some history 
explaining the emergence of this kind 
of coatings, then, the components of a 
thermal barrier system are described 
showing their advantages, and finally 
materials that are commonly used 
to be deposited as a thermal barrier 
coating are described. 
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1 . HISTORIA 

Los primeros datos que se tienen de 
estos recubrimientos se remontan a 
inicios de la decada de los 40, tiempo 
en el cual no se confiaba mucho en 
el vuelo de un aviOn impulsado por 
un motor a reacciOn, dado que los 
materiales empleados en las partes 
del motor no podian sobrevivir más 
de unos pocos cientos de horas a las 
temperaturas de operaci6n. 
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Sin Rccubrimicnto Con recubninicsito 

FIG. 2. RESULTADO DE 2500 H DE VUELO A BAJA ALTITUD SOBRE EL MAR, EN UN ALABE 

DE TURBINA CON Y SIN RECUBRIMIENTO DE NIAL (SOURMAIL, 2002). 
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Recubrimientos de Berrare T6rrnkse 

Para 1950 los primeros aviones de 
combate a reaction cruzaban los cielos 
de Corea. Los siguieron en la decada 
de 1960 los aviones comerciales, 
y a finales de 1980, el mercado de 
la aviation comercial dio alcance al 
militar. Aunque esto se debe a varios 
factores, es claro que el desarrollo de 
los materiales que componen el motor 
jugo un papel importante (Ohring, 
1992; Miller, 1987; Caicedo, 2006). 

En los primeros aflos la necesidad 
por obtener mayores temperaturas, 
fue dominada por el desarrollo de 
materialesymetodosde procesamiento. 
La apariciOn de las super aleaciones 
al inicio de la decada de los 50, y en 
1960, con el desarrollo del sistema 
de refrigeraciOn para los alabes de 
turbina, permitieron incrementar la 
temperatura de operaci6n (Sourmail, 
2002) como podemos apreciar en la 
Figura 1. 

Actualmente, as preocupaciones 
ambientales y econOmicas siguen 
manteniendo la carrera por operar 
motores a temperaturas mayores, 
con lo cual se mejora la eficiencia 
termodinamica a la vez que se reduce 
la emisiOn de contaminantes. 
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Con las temperaturas de operaci6n 
actuales, los alabes sufren de 
oxidaci6n acelerada y dependiendo 
del ambiente, de corrosion en caliente, 
como se ilustra en la Figura 2. 

Para disminuir este tipo de deterioro 
sobre las piezas metalicas, se 
opto por incorporar sistemas de 
recubrimientos, los cuales permiten 
un incremento en la temperatura del 
gas de hasta 110°C. Todo el desarrollo 
previo de las aleaciones se encamin6 
al mejoramiento de las propiedades 
mecanicas para permitir temperaturas 
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mas altas del componente. 

Sin embargo, los bajos contenidos 
de cromo y aluminio hacen que estos 
materiales no tengan la resistencia 
intrinseca necesaria a la oxidaciOn y 
corrosion requerida para una operaci6n 
durante largo tiempo. De acuerdo con 
ello, y con el fin de mejorar la eficiencia 
en los ciclos, ademas de incrementar 
la resistencia a la oxidaci6n/corrosi6n 
de los componentes de la turbina, se 
aplican capas ceramicas aislantes 
para disminuir la temperatura de las 
partes mas calientes (Toriz et al, 1989; 
Pomeroy, 2005). Uno de los primeros 
propOsitos de los recubrimientos 
(p.e. Al, Pt-Al, MCrAIY) fue mitigar la 
pobre resistencia a la oxidaci6n de 
la aleaciOn base. Posteriormente, 
un segundo tipo de recubrimiento se 
depositaria sobre las partes expuestas 
a altas temperaturas, conocidas como 
barreras termicas. 

En la decada de los sesenta los 
primeros recubrimientos para 
aplicaciones aeroespaciales eran 
esmaltes ceramicos y capas de 
circonia estabilizada con calcio 
depositadas sobre la boquilla de 
escape de un avian-cohete. Se cree 
que este fue el primer use de este tipo 
de recubrimientos en vuelos tripulados 
(Cao et al, 2004). FIG. 1 . AUMENTO EN LA TEMPERATURA OPERACIONAL DEL MOTOR VS. DESARROLLO DE LOS 

MATERIALES EN UN MOTOR DE TURBINA. (SCHULZ ET AL, 2003). 

28 Revista InformadorTcnico 73 I Diciembre 2009 



 

Baja cosinetividol Bask& R.  
Resistesie a la emits 
Es•Addri de fan 
Reside* a Is uncsios 
Tolerawia a los etlherzos 

BARBERA 
TERmicA Mx) 

 

 

NUEVO 
TGO 

0=0 
TboacAmenE 
CRECIDO (TGO) 

RECUBRBBENTO 
DE ma* (Bo 

a -A130 3 
Ledo acconlemo 

9 Adbaspria as el BC 
Boxers de Biagi& 

&Lido amble 

Formodor de a - ABM 
Blonde &Eras& de TGO 

=D. Resigeeria al atap 
Estabided a abs tecoperatarai 

La importancia en el desarrollo de los 
recubrimientos de barrera termica ra-
dica en la tendencia hacia un aumento 
continuo de la temperatura del gas en 
los motores a reacciOn, con el objetivo 
de lograr mejoras en potencia y con-
sumo de combustible. 

Estas temperaturas estan alcanzando 
valores cercanos al 90% del punto de 
fusion de las *Der aleaciones base 
niquel (INCONEL), las cuales deben 
contar con un sistema de protecciOn 
que les permita operar a estas condi-
ciones sin comprometer su estabilidad 
estructural en servicio. 

FIG. 3. ESQUEMA ILUSTRATIVO DE UN £319TEMA TBC. 

2. SISTEMA TBC 

A nivel mundial, los recubrimientos de 
barrera termica se conocen por las 
siglas en ingles TBC' y la seleccion 
de materiales se limita por algunos 
requisitos: 

1) Poseer alto punto de fusi6n 
2) No presentar transformaciones 

de fase 
3) Tener conductividad termica baja 
4) Ser quimicamente inerte 
s) Contener una expansion 

termica similar al substrato metalico 
6) Tener una buena adherencia 

al metal base (Cao et al, 2004). 

Son cuatroelementos, los constituyentes 
principales de un sistema termico de 
protecciOn: (I) el TBC, (II) el substrato 
de super-aleaciOn, (II I) un recubrimiento 
de union con alto contenido de aluminio 
(BC2) entre el substrato metalico y el 
TBC, y (IV) un Oxido termicamente 
crecido (TGO3),predominantemente 
alUrnina que se forma entre el TBC y 
el BC. 

El TBC es el aislante, el TGO sobre 
el BC provee la proteccion contra la 
oxidacion y la aleacion soporta las 
cargas estructurales (Evans et al, 
2001).  
1 Del acronimo en ingles: Termal Barrier Coatings. 

2 Del acronimo en ingles: Bond Coat. 
3 Del acrOnimo en ingles: Thermally Grown Oxide. 

El TGO es un producto de reacciOn que 
se forma por la oxidacion selectiva a 
altas temperaturas del oxigeno con el 
aluminio. Este TGO, que se compone 
de la fase a-A1203  es muy expansivo 
Ilega a alcanzar espesores hasta de 5 
pm en Ia interfase del TBC y el BC- por 
lo cual se considera la causa principal 
de falla del recubrimiento por perdida 
de adhesion, dado que deja expuesto 
el substrato metalico a los gases de 
combustiOn. 

2. 1 VENTAJAS DEL TBC 

Los metodos de refrigeraci6n que in-
fluyen en el diseno de una turbina para 
alta temperatura son los siguientes: 

• ConvecciOn 

• ConvecciOn forzada 

• Refrigeraci6n por pelicula ("film 
cooling") 

• Transpiracion 

Estos metodos requieren aire extraido 
del compresor, que circula por canales 
interiores hechos en el disco y alabes 
de turbina. Los tres primeros metodos 
se aplican en la actualidad en motores 
avanzados, que trabajan can tempe-
raturas de turbina muy elevadas. 

El metodo de transpiracion, que pro-
duce un alabe poroso, aim se encuen- 

tra en fase experimental. 

La refrigeraciOn por conveccion se tor-
na dificil debido a la fuerte transmisiOn 
de calor desde el gas al metal. 

El metal conduce rapidamente el calor 
y las paredes interiores del alabe se 
acercan a la temperatura que posee 
el refrigerante. Con el aumento de la 
temperatura de los gases, las necesi-
dades de aire son mayores hasta Ile-
gar al punto en que el metodo es im-
practicable. 

Con Ia refrigeraciOn por pelicula, Ia 
presencia de una capa de aire aislante 
entre el gas y el metal reduce el flujo 
de calor hacia la superficie del alabe. 
Sin embargo, en las turbinas de alta 
temperatura con refrigeraciOn, se debe 
partir de un hecho comprobado: la ex-
pulsion de un chorro de aire en la capa 
limite de los alabes resulta en una 
disminuciOn del rendimiento ((Mate, 
1981). 

Por consiguiente, en un alabe conven-
cional, adicional al sistema de refriger-
acion por conductos, se utilizan siste-
mas tipo TBC (ver Figura 4). Aqui los 
gases generados en la camara de com-
bustion Ilegan de forma perpendicular 
a la superficie del recubrimiento; pero 
debido a la baja conductividad termica 
de la capa ceramica, se presenta un 
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FIG. 4. ESQUEMA ILUSTRATIVO DEL SISTEMA DE REFRIDERACION Y PROTECCION POP 

TBC's UTILIZADOS EN UN ALABE DE TURBINA CONVENCIONAL (HASS, 20011. 
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en las secciones calientes de un motor 
a reaccion (Hass, 2000). 

El sistema TBC se deposita sobre 
piezas de transici6n, lineas de 
combustion, alabes y aspas que 
se encuentran en Ia trayectoria del 
gas proveniente de Ia carnara de 
combustion (Cao et 61, 2004), lo cual 
reduce la temperatura superficial del 
componente metalico y permite que se 
continCien utilizando super-aleaciones 
convencionales (Stover, 1999; GarzOn
et 61, 2004; GarzOn, 2005). 

El beneficio de estos recubrimientos 
proviene de su capacidad para 
mantener amplios gradientes termicos 
junto con una parte posterior de Ia 
pieza adecuadamente refrigerada 
(Figura 5) (GarzOn et 61, 2004). 

Los sistemas TBC se constituyen en 
una alternativa tecnolOgicamente 
viable frente a los metodos de refrige-
racion convencionales; pues permiten 
alcanzar mayores temperaturas sin 
comprometer Ia estabilidad estructural 
del substrato metalico. 

gradiente termico, lo que resulta en 
una disminucion de Ia temperatura a la 
cual el flujo de calor Ilega al substrato 
metalico y lo protege durante Ia oper-
aciOn del motor. 

Quizas en ninguna parte del motor 
este desarrollo sea mss critico, como 
para los materiales utilizados en los 
alabes de turbina que se encuentran 

En estos componentes Ia rotura es 
provocada por esfuerzos termicos 
oscilantes, los cuales terminan 
cuando el cambio de dimension de 
un elemento, causado por un 

El desarrollo de aleaciones para alta 
temperatura es Ia principal directiva 
para incrementar las temperaturas de 
operacian de los motores de turbina a 
gas. Esto ha resultado en importantes 
mejoras en potencia y eficiencia; las 
ganancias en ambos aspectos son 
muy sensibles a Ia temperatura. 

Por ejemplo, se ha reportado que un 
aumento en 170°C en Ia temperatura 
de operaci6n mejora el empuje del 
motor un 5% y Ia eficiencia en un 1%. 
Mejoras futuras se limitan al desarrollo 
de materiales con capacidades de 
operar a temperaturas aim mayores. 

FIG. 5. GRADIENTS DE CCCCC RATURA GOMM UN TTTTT RATO RECUBIERTO-TBC (STOVER, 1 999). 
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Materiales 	 Ventajas Desventajas 
(1) alto coeficiente de 

expansion formica  
(2) baja conductividad termica 

(3) alta resistencia al choque 
termico 

(1) sinterizacion por encima de 
1473K 

(2) transformaciOn de fase 
(<1443K)  

(3) corrosion 

7-8YSZ 

	  (4) transparente al oxigeno 

(1) alta resistencia a Ia corrosion (1) transfix/11°6°n do fase  (1273K)  
(2) alta dureza 	 (2) aita conductividad termica 

(3) no es transparente at oxigene (3) bajo coeficiente de 
expansion termica 

TABLA NO 1. NATER1ALEB TBC Y BUB CARACTERISTICAB (CAO ET AL, 2004) 

Amore 

gradiente de temperatura (AT) pro-
duce una fractura. Cuando un material 
se calienta lentamente, se expande 
de manera uniforme sin crearle un 
esfuerzo residual. Estos esfuerzos son 
conocidos como esfuerzos termicos 
y estan relacionados con el coeficiente 
de expansion termica (a), el modulo de 
elasticidad (E) del material y el cambio 
de temperature (AT). 

a Term.-  a E AT (1) 

En el caso de un material recubierto, 
los cambios de temperatura generan 
diferentes cantidades de contraccio-
nes 6 expansiones. Esta disparidad 
provoca esfuerzos termicos que pu-
eden causar que la capa ceremica 
falle. Por tank), se selecciona un 
ceramic° con un coeficiente de expan-
si6n termica más elevado (Askeland, 
1998). Teniendo en cuenta estos es-
fuerzos, la fella en estos componentes 
puede originarse de dos maneras: 

CHOQUE TERMICO: cuando la fractu-
ra ocurre durante la aplicacion abrupta 
de un esfuerzo termico. 

FATIGA TERMICA: cuando la fella 
ocurre debido a la aplicacion repetida 
de esfuerzos termicos de importancia 
menor. 

La fatiga termica este asociada 
a cualquier componente que este 
sometido a cargas termicos de tipo 
ciclico y es la fella mas comOn en 
alabes de turbina. El calentamiento y 
enfriamiento sucesivos de una pieza 
conducen a una distribucion no 
uniforme de la temperatura que origins 
la aparicion de grietas, constituyendo 
el mecanismo mediante el cual se lib-
era energia acumulada en el proceso. 

En este sentido, los recubrimientos de 
oxidos ceramicos proporcionan una 
barrera entre los gases calientes 
generados en la camera de combusti6n 
y las partes metelicas, que fa Ilarian 
a altas temperaturas, haciendo que 
los gradientes (AT) generados sean 

menos abruptos, lo cual disminuye el 
riesgo de fella (Clarke, 2005). 

3. MATERIALES 

Mientras la funciOn principal del TBC 
es servir como barrera termica, el 
ambiente extremadamente agresivo 
en el cual debe funcionar, demanda 
que enfrente otras funciones. 

En particular, para resistir las 
tensiones producto de las expansio-
nes termicas asociadas con calenta-
mientos y enfriamientos, ya sea como 
resultado de una operaci6n normal o 
como consecuencia de pa ra das 
inesperadas. los recubrimientos deben 
ser capaces de soportar grandes es-
fuerzos sin fallas. Esta "tolerancia a los 
esfuerzos" es conferida a traves de la 
incorporaciOn de porosidad en Ia micro 
estructura. por ejemplo. depositando 
el recubrimiento por deposici6n fisica 
en fase vapor por haz de electrones 
(EBPVD) o rociado termico. 

Para motores a reacci6n, los recubri-
mientos deben ser capaces de tolerar 
altas temperaturas durante un tiempo 
prolongado en una atmOsfera oxidan-
te. Otro requisito quiza menos obvio 
es que el material del recubrimiento 
sea termodinamicamente compatible 
con el Oxido formado por la oxidacion 
del recubrimiento de union (BC). De 
hecho, la eleccion de superaleaciones 
base, ni para aplicaciones en turbinas 
se basa en su capacidad para formar 
A1203  de lento crecimiento, bajo condi-
ciones oxidantes tipicas de operaci6n. 

Esto sugiere que Ia compatibilidad con 
A120., sea una limitante adicional en la 
busqueda de nuevos materiales TBC 
(Clarke, 2005). 

La Circonia Estabilizada con Ittria 
(Zr02-Y203) o YSZ, como se conoce 
por sus siglas en ingles. es  el material 
más ampliamente estudiado y usado 
como TBC porque proporciona el me-
jor desempeno en aplicaciones a alta 
temperatura. A mayores contenidos de 
Y203  ofrecen una mejora en el poten-
cial aislante (Beele et el, 1999; Levi, 
2004), sin embargo se ha observado 
en recientes medidas que por encima 
de un 8mol.%Y203  no se presenta una 
mejora en el potencial aislante del re-
cubrimiento (Bisson et 61, 2002). Re-
cubrimientos de YSZ han probado ser 
los más resistentes contra la corrosion 
de Na2SO4  y V205  que recubrimientos 
de Zr02  estabilizados por CeO2, CaO 
y MgO, los cuales tambien han sido 
estudiados (Padture et 61, 2002). 

La YSZ posee un coeficiente de 
expansion termica a relativamente 
alto de 10-13x10'' K (en compara-
ci6n con otros ceramicos) y una con-
ductividad termica K cerca de 2.3 W/ 
(m.K) a 1.000°C para un material den-
so (Evans et al. 2001), como podemos 
apreciar en la Figura 6. Esto reduce 
la diferencia entre los coeficientes de 
expansion entre el ceramic° y el metal 
sobre el cual se deposita. 

Una parte importante en la estabilidad 
y tiempo de vide de un sistema TBC 
es el recubrimiento de union metalico 
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F. 6. GRAFICA DIE CONDUCTIVIDAO TIERMICA VS. COISFICIENTE 

DK EXPANSION TtRMICA (HAIR, 2001). 

Los campos de aplicacion de este tipo 
de materiales se hacen cada dia más 
amplios, incursionando en la parte de 
celdas de combustible sOlido (SOFC), 
micro vehiculos aereos (MAV) y en 
nano dispositivos que estén expuestos 
a altas temperaturas. Cientificamente, 
el campo de investigaciOn esta abierto 
y actualmente hay en todo el mundo 
un sinnUmero de investigaciones en 
curso en ciencia basica: multicapas 
de materiales amorfos/cristalinos; me-
canismos de conducciOn y dispersion 
en redes; papel de la estructura de 
las interfaces; reducciOn del tamano 
de grano, forma y cantidad de nano-
poros, efecto del VIA (vapor incidence 
angle), lo cual apunta a un mayor en-
tendimiento de las propiedades de 
transporte en los materiales a escala 
nanometrica. 
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