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Abstract

L’industria aeronautica richiede motori sempre piu efficienti, spingen-
do la ricerca verso I'impiego di materiali innovativi per la sezione cal-
da delle turbine a gas. I compositi a matrice ceramica (CMC) Si-
C/SiC si presentano come materiali promettenti per soddisfare tali
esigenze, grazie alla loro ridotta densita rispetto alle leghe metalliche,
alla migliori capacita meccaniche e alla resistenza agli shock termi-
ci. Tuttavia, I'esposizione a gas di combustione ad alta temperatura
puo causare recessione superficiale e rottura dei componenti. Pertan-
to, I'implementazione di rivestimenti protettivi, enviromental barrier
coating (EBC), & fondamentale per preservare I'integrita dei materiali
CMC in ambienti di combustione. In questo contesto, gli EBC a ba-
se di silicati di terre rare come il disilicato di scandio (SceSipO7) e il
disilicato misto ittrio e itterbio (YYbSisO7) emergono come una so-
luzione promettente. Questi rivestimenti multistrato, prodotti con la
tecnica dell” Atmospheric Plasma Spray (APS), offrono una protezio-
ne efficace contro ’erosione superficiale e consentono di proteggere le
proprieta strutturali e termiche dei materiali CMC. Questa tesi esplo-
ra 'importanza dei rivestimenti EBC a base di silicati di terre rare e
esamina l'influenza dei parametri di deposizione nella composizione e
microstruttura dei rivestimenti in silicati di terre rare, per lo sviluppo
futuro di EBC in grado di preservare le prestazioni dei materiali CMC

in condizioni operative aerospaziali impegnative.
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Capitolo 1

Introduzione

I motori turbogas hanno giocato un ruolo fondamentale nello sviluppo dell’avia-
zione e nella trasformazione della societa moderna. 11 loro utilizzo ha contribuito
a ridurre le distanze e a facilitare gli scambi commerciali, promuovendo la cre-
scita economica e la globalizzazione. L’impiego delle turbine come propulsori
aeronautici ha rivoluzionato il trasporto aereo, consentendo voli pit lunghi, piu
veloci e piu efficienti. L’evoluzione delle turbine ha portato a miglioramenti si-
gnificativi nelle prestazioni, nell’affidabilita e nell’efficienza del volo, aprendo la
strada a nuove possibilita nell’aviazione commerciale e militare. Inoltre, le tur-
bine hanno svolto un ruolo chiave nel campo dell’energia, alimentando centrali
elettriche e facilitando la produzione di energia su larga scala. Questo ha avuto
un impatto significativo sulla qualita della vita collettiva, consentendo una mag-
giore accessibilita all’elettricita e alimentando I'industrializzazione e lo sviluppo

tecnologico.

Nonostante i notevoli vantaggi offerti dalle turbine a gas nell’aviazione e in
altri settori, e importante considerare anche I'impatto ambientale associato al loro
impiego. Le emissioni di anidride carbonica (CO,), ossidi di azoto (NOx), par-
ticolato e altri inquinanti provenienti dai motori aeronautici possono contribuire
al cambiamento climatico e al deterioramento della qualita dell’aria. Numerose
sono state le iniziative a livello internazionale ed europeo per regolare le emissioni
del trasporto aereo. Il Protocollo di Kyoto, ratificato 1’11 dicembre 1997, ¢ stato
I’accordo internazionale che ha iniziato a delineare gli obblighi delle nazioni svi-
luppate di ridurre il rilascio di specifici gas serra che contribuiscono al fenomeno
del riscaldamento globale [1]. II 19 novembre 2008, le attivita di trasporto ae-
reo sono state incorporate nel quadro comunitario per lo scambio delle quote di

emissioni di gas serra, dalla direttiva 2008/101/CE approvata dal Consiglio e dal

1



2 Capitolo 1. Introduzione

Parlamento europeo [2]. Successivamente, nell’Accordo di Parigi del 2015 'UE
ha presentato la sua strategia a lungo termine per la riduzione delle emissioni,
impegnandosi a diminuirle di minimo il 55% entro il 2030 rispetto ai livelli del
1990. In particolare, il regolamento ambientale noto come European Flightpath
2050 richiede una riduzione del 90% delle emissioni di NOx generate dal settore

dell’aviazione entro il 2050 [3].

L’industria aeronautica si impegna costantemente a migliorare I'efficienza e le
prestazioni dei propulsori turbogas, spingendosi ai limiti della tecnologia per rag-
giungere livelli sempre piu alti di prestazioni. Una delle sfide principali affrontate
e senza dubbio la ricerca di Temperature di Ingresso Turbina (TIT) sempre piu
elevate, poiché consentono maggiore efficienza termica nel ciclo termodinamico,
incremento di potenza e riduzione del consumo di carburante. Tuttavia, questo
obiettivo e accompagnato da sfide tecnologiche significative. Una delle principali
limitazioni e la capacita dei materiali utilizzati nelle turbine di resistere alle alte
temperature. Lo sviluppo delle superleghe a base nichel, insieme all’implementa-
zione di sistemi di raffreddamento efficaci, come il film cooling, e delle Thermal
Barrier Coatings (TBC, ovvero rivestimenti per la protezione dall’ossidazione e
dalla corrosione alle alte temperature dei componenti della turbina) hanno per-
messo all'industria aeronautica di aumentare le temperature di ingresso dei gas
fino a 1500 °C [4]. Tuttavia questa strategia sta giungendo al proprio limite intrin-
seco, dato che gia ad oggi nei motori turbogas si raggiungono TIT superiori alla
temperatura di fusione delle superleghe base nichel. Una delle possibili soluzioni
e 'adozione di materiali ceramici ad alte prestazioni, dalle eccellenti proprieta
termomeccaniche ad alta temperatura e dalla bassa densita. I materiali piu pro-
mettenti per svolgere questo ruolo sono i compositi a matrice ceramica (CMC)
SiC/SiC, che superano il problema della bassa tenacita alla frattura tipica dei
materiali ceramici grazie all’integrazione di fibre ceramiche in carburo di silicio
(SiC) all’interno di una matrice di SiC, offrendo un punto di fusione piu elevato e
una resistenza meccanica alle alte temperature superiore rispetto alle superleghe
a base Ni. Il maggior ostacolo all’impiego esteso dei CMC all’interno dei motori
turbogas ¢ la corrosione del vapor d’acqua ad alta temperatura. Lo scopo di
questo lavoro di tesi ¢ la caratterizzazione attraverso l’analisi sperimentale degli
Enviromental Barrier Coatings (EBC), ovvero sistemi di rivestimento multifun-
zionali, progettati per garantire la protezione termica, ambientale e chimica dei
CMC dall’ambiente severo e corrosivo delle camere di combustione dei gruppi

turbogas. In particolare sono stati studiati sistemi EBC a base di disilicato di



scandio (SceSip07) e di disilicato misto ittrio e itterbio (YYbSizO7).






Capitolo 2

Motori aeronautici

Gli impianti motore con turbina a gas rappresentano una tecnologia fondamentale
tra le macchine termiche a combustione interna. Sono particolarmente apprez-
zate per il basso rapporto peso/potenza, per la buona velocita di risposta alle
variazione di carico nonche per la relativa semplicita costruttiva rispetto ad altre
macchine termiche. Le turbine a gas sono ampiamente utilizzate in vari ambiti,
specialmente nella propulsione aeronautica e nella produzione di energia elettrica,
ma anche per l'azionamento di macchine operatrici. In questo capitolo verranno
approfonditi gli aspetti termodinamici di questi motori: la modellizzazione del ci-
clo termodinamico (ciclo Brayton-Joule), I'implementazione dei gruppi turbogas
nella propulsione aeronautica, 'influenza della temperatura di ingresso turbina
nelle prestazioni e i principali sistemi per il suo incremento. Infine si trattera
dei Ceramic Matrix Composites (CMC) come nuovo materiale da impiegare nella

sezione calda delle turbine a gas.

2.1 Ciclo Brayton-Joule

I motori turbogas sfruttano ’energia prodotta dalla combustione di un carbu-
rante (solitamente idrocarburo) per generare energia meccanica. Il processo di
combustione e continuo e cio le differenzia da altri sistemi a combustione inter-
na, come quelli basati su cicli Otto o Diesel. Lo schema di un gruppo turbogas
semplice ¢ riportato in Fig.2.1.

Nella configurazione di impianto a circuito aperto e combustione interna, il
compressore aspira aria dall’ambiente esterno aumentandone la pressione, attra-
verso diversi stadi di compressione. L’aria viene immessa in camera di combustio-

ne dove si miscela con il combustibile per poi reagire chimicamente a pressione

5
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Figura 2.1: Schema di impianto di un ciclo turbogas a circuito aperto.

approssimativamente costante nel processo di combustionex. I gas generati, ad
alta temperatura ed alta pressione, vengono convogliati verso la turbina, dove
I’entalpia dei gas viene convertita in energia meccanica attraverso uno o piu stadi
di espansione, fino alla pressione atmosferica. I gas esausti vengono infine scarica-
ti all’ambiente. La turbina alimenta direttamente il compressore a cui ¢ collegata

ed il surplus di energia costituisce il lavoro utile del processo.

2.1.1 Ciclo ideale

Il ciclo di Brayton-Joule ¢ il ciclo termodinamico che descrive il funzionamento
delle turbine a gas. A differenza del ciclo reale, il ciclo Brayton-Joule ideale

assume delle ipotesi semplificative:

- Il fluido di lavoro e considerato un gas ideale, dove C, e composizione

chimica sono costanti.

- I processi di compressione ed espansione sono adiabatici e reversibili, quindi

ad entropia costante.

- Le perdite di carico sono trascurabili, il processo non da luogo a perdite di

pressione.

- Il circuito e chiuso: la reazione di combustione tra aria e combustibile viene
modellizzata come un assorbimento di calore a pressione costante da una
fonte esterna ad alta temperatura. Analogamente ’espulsione del fluido di
lavoro in atmosfera e sostituito da un cessione di calore isobara all’ambiente

esterno.
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Figura 2.2: Schema di impianto di un ciclo Brayton Joule chiuso semplice.

Il ciclo Brayton-Joule ideale chiuso ¢ composto da quattro processi termodi-

namici:

1. Compressione isoentropica (Processo 1-2): il fluido viene compresso adiaba-
ticamente (senza scambio di calore con 'esterno) da un compressore idea-
le. Durante questo processo, temperatura e pressione del gas aumentano,

mentre il volume diminuisce.

2. Riscaldamento isobaro (Processo 2-3): dopo la compressione, il fluido ad
alta pressione viene portato nella camera di combustione. In questa fase
viene immesso calore a pressione costante, quindi temperatura e volume del

fluido aumentano.

3. Espansione isoentropica (Processo 3-4): il fluido ad alta temperatura e
ad alta pressione viene espanso adiabaticamente attraverso una turbina
ideale. Durante questo processo, ’energia interna del gas si trasforma in
energia meccanica, generando lavoro. Durante ’espansione isoentropica,

temperatura e pressione del fluido diminuiscono, mentre il volume aumenta.

4. Raffreddamento isobaro (Processo 4-1): il gas a bassa pressione viene raf-
freddato a pressione costante. Durante questo processo, il gas cede calo-
re all’ambiente, riducendo la sua temperatura. Il raffreddamento isobaro
riporta il gas alle condizioni iniziali di temperatura, pressione e volume,

completando il ciclo.
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Figura 2.3: Diagramma T-s di un ciclo Brayton-Joule ideale (1234), a confronto con il ciclo di
Carnot (12.34.) operanti tra le stesse temperature. L’area compresa all’interno dei
diagrammi rappresenta il lavoro utile.

Il rendimento termodinamico del ciclo ideale, definito come il rapporto tra

lavoro utile specifico L, e calore specifico fornito (), si ricava essere:

L, T 1
Mn =~ =1— 2 =1 — (2.1)
e Tl Bcv

dove . e il rapporto di compressione . = Z—f, mentre v ¢ il coefficiente
di dilatazione adiabatica cioe il rapporto tra calori specifici a pressione e volume
costanti v = z—: E importante notare come il rendimento ideale non dipenda dalla
temperatura massima del ciclo, ma cresca solamente al crescere del rapporto di

compressione, parametro di processo determinato dal compressore.

Il lavoro utile specifico L, si puo calcolare come:

Ty, =t T.
Lo =c,Th HT?’_BCV -2 (2.2)
! 115"

A differenza del rendimento, il lavoro utile dipende non soltanto da (3. ma anche
dal rapporto di temperature massima e minima di ciclo. Inoltre la dipendenza da

B. non e direttamente proporzionale monotona, ma presenta un massimo per:

(2.3)
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Figura 2.4: Andamento al variare del rapporto di compressione del rendimento termodinamico (a)
e del lavoro utile (b) per un ciclo Brayton-Joule ideale.

2.1.2 Ciclo reale

Lo studio del ciclo Brayton-Joule reale prende in considerazione I'influenza delle

irreversibilita sulle prestazioni del ciclo termodinamico. Nel diagramma T-s di

Fig.2.5 viene riportato 'effetto di distorsione del ciclo dovuto alla non idealita dei

processi. Le principali fonti di degradazione dell’energia sono la non isoentropia

delle fasi di compressione ed espansione del fluido di lavoro, che divengono processi

adiabatici ma non reversibili.

espansione imposta
dal miscelamente — .
con il raffreddante

perdite
i calore

compressione

non isentropic;
' 2
T
28

perdita di pressione
aspirazione

perdita di
pressione
linea effettiva di combustore

scarico
incombusti

perdita di
pressione
allo scarico

espansione
non isentropica

Figura 2.5: Diagramma T-s di un ciclo Brayton-Joule reale, in cui sono indicate le principali cause

di scostamento dal ciclo ideale [5].

Per compressore e turbina si definiscono dei rendimenti isoentropici, rispetti-

vamente 7. e n;:
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Tois — T4 5 — T,

Ne = ——™ n=— (2.4)
Ty —'Th T3 — This

Entrambi i rendimenti isoentropici assumono valori minori di 1 (valori tipici

Ne ~0,85+0,90 e n, = 0,90+0,95 [5]). Il rendimento termodinamico e il lavoro

utile specifico possono essere rielaborati tenendo in considerazione i rendimenti

isoentropici e si ottengono:

L_l
Ty 1 BT —1
mT 1—- = | —
B 1 Be” Me
T ] G —1
Tl Te
T 1 !% —1
Lu - CpTl ntfg 1 =1 - 6 (26)
1 ﬁc ~ e

Il lavoro utile ha un andamento simile al caso ideale, ma a parita temperatura
massima di ciclo 75 (e conseguentemente del rapporto 75/71), Bemas assume valori
inferiori rispetto a quelli calcolati dall’Eq.2.3. A differenza del ciclo ideale inoltre,
anche il rendimento termodinamico presenta un massimo al variare del rapporto
di compressione, il cui valore ¢ sempre superiore a 3. mq4,- In base alla scelta di 3, ¢
quindi possibile progettare macchine che massimizzino o il rendimento o il lavoro
utile, a seconda dell’applicazione. I motori aeronautici lavorano generalmente
in condizioni di massimo rendimento (8. ~ 20 + 40), per ridurre il carico di
combustibile e non appesantire I’aeromobile. Gli impianti stazionari di potenza
lavorano in condizioni di massimo lavoro utile (3. &~ 10 =+ 20) per contenere gli
ingombri e ridurre i costi di impianto, con 1’obbiettivo di minimizzare il tempo di

ritorno dell’investimento.

Inoltre 7, € anche funzione della temperatura di ciclo massima T3. Come si
evince dalla Fig.2.6, aumentare il rapporto 75/7) porta benefici sia in termini di
lavoro utile che di rendimento termodinamico. Questo spiega i costanti sforzi di
ricerca e sviluppo nell’aumentare la Temperatura di Ingresso Turbina (TIT) per

ottenere motori turbogas sempre piu prestanti.
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Figura 2.6: Andamento al variare del rapporto di compressione del rendimento termodinamico (a)
e del lavoro utile (b) per un ciclo Brayton-Joule reale.

2.2 Motori aeronautici (turbojet- turbofan)

Dalla seconda meta del secolo scorso, i gruppi turbogas hanno sostituito in misura
sempre maggiore altri tipi di motori aeronautici, divenendo ad oggi il principale
mezzo di propulsione nel settore dell’aviazione, sia militare che civile. I propulsori
aeronautici moderni alimentati da gruppi turbogas si dividono in due grandi

categorie:

turboreattore: igas ad alta pressione e alta temperatura in uscita dalla turbina,
vengono accellerati da un ugello, ed espulsi a una velocita molto piu elevata
dell’aria che entra nel motore per generare la spinta. Il fluido propulsivo

quindi funge anche da fluido di lavoro del ciclo termodinamico.

turboeliche: il motore turbogas mette in rotazione un elica che genera la spinta
incrementando la quantita di moto del fluido propulsivo (aria), che resta
quindi completamente esterno al motore. IL fluido di lavoro del ciclo ter-
modinamico contribuisce solo marginalmente alla spinta, poiché la portata

d’aria elaborata dall’elica € molto superiore a quella elaborata dalla turbina.

La famiglia dei turboreattori e attualmente la piu diffusa ed utilizzata per
la propulsione aerea. L’elevata potenza specifica (per unita di peso), l'ottima
versatilita, il ridotto consumo specifico e la capacita di operare a velocita super-
soniche, hanno suscitato un notevole interesse commerciale, favorendo lo sviluppo

della tecnologia e la creazione di motori sempre piu efficienti.
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2.2.1 Turbojet

Il motore turbojet & costituito essenzialmente da un gruppo turbogas di base
(compressore, camera di combustione e turbina), a cui si aggiungono la presa
dinamica (o diffusore) a monte del compressore e 1'ugello a valle della turbina.
In Fig.2.7 & riportato uno schema semplificativo, dove & possibile notare come la
turbina alimenti il compressore tramite I’albero di trasmissione. Il lavoro utile
del ciclo percio, viene interamente convertito in contenuto entalpico dei gas di

scarico, che vengono espulsi ad alta velocita per genera la spinta.

INTAKE COMPRESSION COMBUSTION EXHAUST

Air Inlet/ Combustion Chambers ) Turbine /
l Cold Section - Hot Section
(a)
/J\ NR
B
B) L
™~ L
C T
/ e

(b)

Figura 2.7: Sezione di un motore turbojet (a) e relativo schema di impianto (b). D & il diffusore, C
il compressore, B la camera di combustione, T la turbina e N 'ugello.

A differenza del turboelica, il turbojet semplice ha la capacita di operare a
velocita supersoniche (numero di mach maggiore di 1), campo in cui risulta ad
oggi il motore piu efficiente. Tipicamente i velivoli supersonici, soprattutto in
ambito militare, impiegano motori turbojet con postcombustore, che sfruttano
I’ossigeno residuo nei gas di scarico per una seconda fase di combustione. Cio
permette di ottenere una maggiore spinta a discapito di un deciso aumento del
consumo specifico di carburante, per cui 'impiego del postcombustore deve essere

temporaneo.
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2.2.2 Turbofan

Il motore turbojet elabora una piccola portata d’aria conferendole una grande
accelerazione, con ottima efficienza a velocita supersoniche. Il motore turboelica
al contrario conferisce una piccola accelerazione ad una grande portata d’aria. e
cio lo rende molto piu efficiente a basse velocita di volo. Il motore turbofan nasce
dall’idea di sfruttare i vantaggi delle due tecnologie, per estendere il campo di
impiego dei turboreattori migliorandone efficienza in campo subsonico (si veda
sottocapitolo Prestazioni 2.2.3). Nei turbofan parte del lavoro utile del ciclo viene
sfruttato per mettere in rotazione una ventola intubata (fan), che comprime una
portata d’aria secondaria, la quale non attraversa il gruppo turbogas come il
flusso primario del ciclo, ma viene convogliata direttamente verso 'ugello. Se i
due flussi vengono espulsi separatamente si parla di turbofan a flussi separati,
come in Fig.2.8. Altrimenti se il flusso primario e secondario vengono miscelati

all’ugello si parla di turbofan a flussi associati .

High-pressure  High-pressure
Fan compressor turbine

Low-pressure
shaft
Low-pressure Combustion Low-pressure MNozzle
compressor chamber turbine
(a)
S —
&) |
~ |
{ |
| >
——(._‘_D_ | ‘F 1 C [ 1 T T ‘\]“,—
L1 o gl )

C o 7
A S

(b)

Figura 2.8: Sezione di un motore turbofan a flussi separati (a) e relativo schema di impianto (b) dove
il percorso rosso & quello del fluido primario mentre quello blu del secondario. Rispetto
al turbojet di Fig.2.7, & presente il fan F, e sono separati due gruppi compressore-
turbina, uno di alta pressione e uno di bassa pressione. La configurazione a doppio
albero di trasmissione pud essere adottata anche nei turbojet, e serve a migliorare la
risposta del motore alle variazioni di carico.
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I turbofan sono definiti anche da un parametro aggiuntivo, il rapporto di
by-pass (BPR), ovvero il rapporto tra le portate d’aria secondaria e primaria. I
turbofan a basso BPR (BPR < 5) sono impiegati estensivamente nei moderni ae-
rei da combattimento, specie nella configurazione con postcombustore. I turbofan
ad alto BPR (BPR > 5) sono i piu diffusi nell’ambito del trasporto aeronautico
sia civile e militare, che opera generalmente a velocita transoniche (numeri di
Mach compresi tra 0,8 e 1,2) ovvero il campo in cui questi motori risultano i piu

efficienti.

2.2.3 Prestazioni dei propulsori

11 ruolo di un propulsore ¢ di trasformare la potenza disponibile (energia chimica
del combustibile) in potenza del getto. Sono stati definiti diversi parametri per
valutare le prestazioni di un turboreattore. Facendo riferimento alla Fig.2.9 |
un motore alla velocita di volo V[ aspira una portata d’aria m, alla pressione
ambiente p, e viene alimentato da una portata di combustibile niy. La portata di
gas in uscita dall’ugello m, vieneo espulsa alla velocita di getto u, e alla pressione

pe (assunta uguale a p, nei casi di ugello adattato).

v, lilf uc
m, g 111e
PT _:] p(
(a)
P,
P,y B
madpl  Motore jpup o n,
PLl

n

th
(b)

Figura 2.9: Schematizzazione del volume di controllo di un turboreattore, in cui vengono messi in
evidenza gli input e output di portata di massa (a) e di potenza (b).

Nei turboreattori solitamente si assume che la portata di carburante sia

trascurabile rispetto alla portata di massa d’aria (niy < m,), per cui valgono:

AP e = g =+ Mg ™~ Mg (2.7)
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Con queste ipotesi la spinta puo essere espressa come:
F = (mg + nifp)ue — mgaVo =~ mg(ue — Vo) (2.8)

La potenza inizialmente disponibile e costituita essenzialmente dall’energia chimi-
ca del combustibile F,, = nisQy, dove Qs ¢ il potere calorifico del combustibile.
La potenza che il motore conferisce al fluido propulsivo e indicata come potenza
di getto P;. Una parte di questa potenza, definita potenza propulsiva P, ¢ utile
a vincere la forza d’attrito e mantenere il moto a velocita costante (P, = F'V,
dove F ¢ la spinta, pari alla forza di attrito per un moto rettilineo uniforme).
L’altra parte ¢ la potenza dissipata P, dovuta alla maggior velocita di getto wu,
rispetto alla velocita di volo V4. Per esempio si pensi al caso delle prove al banco
dei propulsori, dove il motore ¢ vincolato a terra: l'intera potenza del getto viene
dissipata in energia cinetica ceduta all’atmosfera.

Si definiscono i seguenti parametri:

Spinta Specifica I,: E definita come la spinta per unita di portata di massa.

F
]a:fﬁue—‘/o (29)

My,

Rendimento termico 7;,: Indica 'efficienza con cui il motore converte ’ener-
gia chimica del combustibile in lavoro utile ai fini propulsivi. Non dipende
dalle condizioni di volo, ma & una misura diretta dell’efficienza del ciclo
termodinamico.

! 2.10
Pav ( )

Neh =

Rendimento propulsivo 7,: Indica con che efficienza la potenza del getto viene
utilizzata per spingere il velivolo.
P, 2

%:E:;:Tr (2.11)

mq Vo

Dall’espressione 2.11 si evince che, a parita di velocita di volo V4, il rendi-
mento cresce se si fornisce una piccola spinta ad una grande massa d’aria
(basso F' e elevata m,), piuttosto che una grande spinta ad una piccola
massa d’aria. L’andamento del rendimento propulsivo ha dato I'idea per lo

sviluppo dei motori turbofan, che utilizzano parte del lavoro utile generato
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dal gruppo turbogas per movimentare un secondo flusso d’aria attraverso

la ventola.

Rendimento globale 7,: Indica l’efficienza globale del sistema, come la percen-

tuale della potenza disponibile che viene convertita in potenza propulsiva.
Mo = NthMp (212)

Consumo specifico SFC: Indica la portata di combustibile adoperata dal mo-

tore per un unita di spinta.

SFC = % (2.13)

Nella progettazione dei propulsori si cercano di ottenere alti valori di rendi-

menti e basso valore di consumo specifico.

2.3 Temperatura di ingresso turbina

La temperatura di ingresso alla turbina (TIT) gioca un ruolo cruciale nel determi-
nare efficienza di un turboreattore. L’aumento della TIT infatti non e solamente
fondamentale per aumentare il lavoro utile specifico del ciclo turbogas, che per-
mette di ridurre volume e peso dei propulsori, ma anche per migliorare I'efficienza
termodinamica, consentendo al motore di operare a rapporti di compressione piu
elevati (si veda sottocapitolo Ciclo Brayton-Joule 2.1). Per valutare 'influenza
della TIT nelle prestazioni globali dei propulsori, in Fig.2.10 sono riportati i dia-
grammi delle prestazioni di un turbojet semplice al variare di . e di TIT, che
coincide con la temperatura massima di ciclo T5.

L’aumento di TIT, accompagnato da un’opportuna scelta del rapporto di
compressione, migliora tutti i parametri di prestazione, sia di rendimento che
di consumo specifico. Un’elevata TIT e quindi un requisito fondamentale per
ottenere un propulsore efficiente e perfomante: per ogni aumento di 100 K nella
temperatura di ingresso della turbina, l'efficienza del motore aumenta del 2-3%
[6]. Risulta facile comprendere come l'incremento della TIT sia storicamente il
principale fattore di miglioramento dell’efficienza dei cicli turbogas in generale,
ed in particolare dei turboreattori. Da Fig2.11 si ricava un aumento della TIT di
circa 20 °C/anno, decisamente maggiore dei circa 5°C /anno di incremento della

temperatura di esercizio dei materiali della sezione calda della turbina [7].
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Figura 2.10: Grafici di prestazione di un turbjet semplice al variare del rapporto tra la temperatura
ingresso turbina 73 e la temperatura ambiente Ty,

Il principale limite alla TIT infatti sono le capacita termomeccaniche dei ma-
teriali che costituiscono le palette della turbina di alta pressione che sono sottopo-
ste a forti stress meccanici, a temperature elevate, fenomeni di creep, corrosione,
ossidazione ad alte temperature ed erosione superficiale. Attualmente gli orga-
ni della turbina vengono costruiti in superleghe a base Nichel, in particolare in
superleghe monocristalline ad elevata resistenza a fatica e ai fenomeni di creep.
Sebbene questi materali siano ancora oggetto di intensi studi e innovazioni, se
ne stanno ormai raggiungendo i limiti intrinseci. Gia ad oggi le TIT operative
dei turbogas sono molto superiori alla temperatura di esercizio delle superleghe
base nichel (~ 1000°C [8]). La temperatura attuale di ingresso della turbina del
motore aeronautico militare di quarta generazione F135 raggiunge i 1550-1650
°C, cioe ben superiore anche alla temperatura di fusione delle superleghe a base
nichel (~ 1450°C) [6]. Per proteggerle dall’esposizione a temperature troppo ele-

vate sono state implementate diverse di strategie e soluzioni, tra cui le tecniche
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Figura 2.11: Evoluzione storica della temperatura di ingresso della turbina e della temperatura
di esercizio dei materiali della sezione calda (figura ottenuta dai dati del motore a
reazione Rolls Royce).

di raffreddamento e le Thermal Barrier Coatings (TBC).

2.3.1 Tecniche di raffreddamento

Nei primi anni di sviluppo delle turbine a gas, gli organi statorici e rotorici delle
turbine erano spesso realizzate con materiali che non erano in grado di resistere
a carichi termomeccanici intensi, con conseguenti guasti frequenti e prestazioni
ridotte. Per risolvere questo problema, sono state introdotte varie tecniche di
raffreddamento per proteggere i componenti dallo stress termico, con approcci
e strategie sempre piu sofisticati per incrementare potenza e temperatura delle
turbine a gas (Fig.2.12).

Nelle turbine a gas contemporanee una certa frazione di portata d’aria aspi-
rata dal turbogas viene spillata dal compressore di alta pressione per alimentare
vari sistemi di raffreddamento integrati nelle palette di statoriche e rotoriche del-
la turbina. Si dividono in due categorie principali: il raffreddamento interno e
il raffreddamento esterno (Fig.2.13). Il raffreddamento interno si divide prin-
cipalmente in tre strategie diverse, utilizzate per refrigerare diverse parti della
paletta [10]:

1. Jet impingement cooling: utilizza un getto di fluido freddo ad alta velocita

che impatta ortonogalmente sulla superficie da raffreddare, dando luogo ad
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Figura 2.12: Andamento storico della temperatura di ingresso della turbina e implementazione delle
tecniche di raffreddamento [9].

un intenso trasferimento convettivo di calore . Data I’alta efficacia refrige-
rante e utilizzata in aree con carichi termici elevati come il bordo anteriore

delle palette (leading edge).

2. Rib turbulated cooling: la sezione centrale delle palette e costituita da una
serpentina interna, che viene attraversata dall’aria refrigerante. Per aumen-
tare lo scambio termico, nelle pareti interne sono poste numerose nervature
(ribs), che rompono lo strato limite del flusso di aria per aumentare la turbo-
lenza. I vortici e i ricircoli creati aumentano molto i coefficienti di scambio

termico, per un’asportazione piu efficace del calore.

3. Pin-fins cooling: Nel Pin-fins cooling il raffreddamento e garantito da una
fitta disposizione di alette cilindriche, cubiche, piramidali o emisferiche che
aumentano la superficie di scambio termico. Inoltre il flusso attorno alle
alette dei perni crea flussi e vortici secondari, che migliorano i coefficienti di
scambio termico. Il bordo posteriore (trailing edge) & sottoposto a notevoli

sollecitazioni meccaniche ed e anche la zona piu sottile del profilo alare. Il
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jet impingement cooling ¢ inadatto per il raffreddamento di questa zona,
data la necessita di avere strutture cave che porrebbero importanti problemi
strutturali. Le pin-fins riescono a migliorare 'efficienza del trasferimento
del calore e contemporaneamente a soddisfare i requisiti strutturali critici

del trailing edge .

(a) Shaped intemal cooling passage
Squealet tip
Traling edge
ejection
Hot Cae
™ Rib wrbulated
| codling
' A -
Stator-rotor .~ "8 _Pin-in cooling
seal .

Figura 2.13: Rappresentazione schematica delle principali tecniche di raffreddamento a film esterno
(a) ed interno (b) [11].

L’aria refrigerante dopo aver attraversato i percorsi interni della paletta esce
all’esterno tramite fori discreti, formando un film sulla superficie della pala. Que-
sto strato di aria funge da barriera termica conto i gas ad alta temperatura ed
alta velocita derivati dalla combustione, proteggendo il materiale sottostante. Il
raffreddamento a film quindi, a differenza dei metodi di raffreddamento inter-
no che asportano il calore internamente, protegge direttamente la superficie del
profilo alare isolandolo termicamente. Esistono vari tipi di configurazioni per il
raffreddamento a film, che differiscono per la forma e la geometria dei fori, oltre
che per il loro numero e la loro disposizione (fila singola o a piu file), ognuna delle
quali influisce in modo diverso sull’efficienza di raffreddamento. Quanto piu il
film e distribuito e uniforme, tanto piu la protezione termica e efficace. In que-
st’ottica una nuova strategia di raffreddamento ¢ in fase di studio: il traspiration
cooling. L’idea alla base ¢ quella di costruire palette di materiali traspiranti ad
alta porosita, che permettano la fuoriuscita di aria refrigerante in modo diffuso
ed uniforme dalla superficie [6].

Sebbene i progressi nell’ambito della refrigerazione delle palette siano stati

fondamentali nel permettere di ottenere motori turbogas sempre piu prestanti,



2.3 Temperatura di ingresso turbina 21

stanno giungendo a limiti intrinseci difficilmente sormontabili. L’aria spillata da-
gli stadi di alta pressione del compressore ¢ a temperature nomalmente comprese
trai450 e 650 °C [10], ed & destinata ad aumentare ancora in ottica di ulteriori in-
crementi dei rapporti di compressione. Dato che la temperatura di esercizio delle
superleghe base nichel e di circa 1000°C, la portata di aria refrigerante deve essere
aumentata notevolmente se si vogliono raggiungere temperature massime di ciclo

sempre piu elevate. L’aria refrigerante pero e causa di due fonti di irrreversibilita:
1. Riduzione della temperatura di ingresso turbina.

2. Perdite di carico fluidodinamiche dovute alla miscelazione del flusso refri-

gerante con flusso dei gas caldo.

Come si puo vedere da Fig.2.14 i sistemi di raffreddamento inficiano in modo
rilevante sulle prestazioni dei turbogas. Se la frazione di aria spillata per la
refrigerazione raggiunge valori troppo elevati ¢ possibile che si vadano a perdere

i benefici dati dall’aumento di TIT in termini di efficienza termodinamica [12].
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Figura 2.14: Effetto della refrigeraizione sul rendimento termodinamico di un turbogas.

2.3.2 Thermal Barrier Coatings

Lo scopo principale dei Thermal Barrier Coatings (TBC) & proteggere i compo-

nenti delle turbine ad alta pressione nei motori aeronautici e nelle turbine a gas
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dalle alte temperature di esercizio. I TBC sono costituiti da un rivestimento su-
perficiale in ceramica a bassa conduttivita termica, che riduce la temperatura del
substrato metallico e attenua i picchi di temperatura durante 1’esercizio. Questi
rivestimenti contribuiscono a migliorare le prestazioni del motore permettendo di
aumentare la temperatura di ingresso in turbina dei gas combusti e riducendo il
flusso d’aria di raffreddamento richiesto, garantendo in ultima analisi prestazio-
ni affidabili, migliore efficienza e maggior longevita complessiva dei componenti
della sezione calda del turbogas. Le caratteristiche principali di un materiale can-
didato ai TBC includono bassa conduttivita termica, alta temperatura di fusione,
stabilita di fase nel range di temperatura di esercizio e compatibilita chimica con

con il substrato metallico.

Figura 2.15: Thermal barrier coatings applicate alle palette degli stadi di alta pressione della tur-
bina.

Allo stato dell’arte i sistemi TBC sono composti da tre strati di rivestimento

in materale diversi, che svolgono ruoli differenti (Fig.2.16):

Bond coat: il bond coat garantisce una buona adesione del rivestimento su-
periore ceramico al substrato con cui ¢ termochimicamente compatibile.
Inoltre rende graduale il passaggio dalle caratteristiche termo-meccaniche
del substrato a quelle del top coat, e a conferire duttilita del rivestimento,
per migliorare tenacita e resistenza a fatica termica dell’intera TBC. E ge-
neralmente un rivestimento metallico (NiCrAlY, CoCrAlY, CoNiCrAlY or
PtAl), con contenuti di alluminio intorno al 8-13%. Funge sostanzialmente

da serbatoio di alluminio per alimentare lo strato superiore di TGO [14].
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Figura 2.16: Architettura di un sistema TBC [13].

Thermally grown oxide (TGO): Il TGO ¢ lo strato di ossido che si crea al-

I'interfaccia top coat/bond coat all’esposizione della TBC in un ambiente
ossidante ad alta temperatura. L’alluminio e il cromo del bond coat rea-
giscono con l'ossigeno che attraversa il top coat per formare ossidi come
«-Al,O3 e Cry0O3 che formano uno strato protettivo all’ossidaziione ad alla

temperatura del substrato metallico [13].

Top coat: Il top coat e lo strato del rivestimento superficiale, a diretto contatto
con ambienti ad alta temperatura e alta pressione. Fornisce principalmente
isolamento termico, creando elevati gradienti termici e riducendo la tempe-
ratura del substrato metallico. I costituito da uno strato ceramico, tipica-
mente zirconia (ZrO,) parzialmente stabilizzata per il 7% in peso in ittria
(Y203), conosciuta come 7YSZ o YSZ, dalla bassa conducibilita termica

(~2,3 W/mK a 1000°C) e alto punto di fusione (~ 2400 °C).

Questa composto e stato formulato dalla NASA negli anni "70, e ha dimo-
strato di aver la miglior resistenza e longevita quando sottoposta ai cicli
termici dei test al burner rig, Fig.2.17. Con questa composizione specifica
e la soglia alla quale si forma la fase tetragonale metastabile "non trasfor-
mabile” (t’) dopo un rapido raffreddamento dalla regione della fase cubica
(f) (Fig.2.18). Questo forma metastabile rende molto piu difficoltosa la
transizione di fase da tetragonale a monoclina (t—m), tipiche della YSZ

a basse concentrazioni di Y203. Questa transizione di fase comporta una
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Figura 2.17: Risultati dei test al burner rig, che dimostrano come il contenuto ottimale di ittria

nella zirconia per la longevita del rivestimento sia intorno al 7% in peso [15].
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Figura 2.18: Diagramma di fase ZrO2 —Y203, che evidenzia le zone di fase monoclina (m) , tetra-
gonale (t) e cubica (f), e i range di composizione della fase tetragonale "non trasfor-
mabile” (t’) [15].

variazione del 4% del volume e comporta aumento delle tensioni interne al
materiale con eventuale fessurazione e delaminazione del rivestimento. La
combinazione di Y203 con ZrO2 nella struttura t’, viene definito <zirconia
parzialmente stabilizzatas per differenziarla dalla <zirconia completamente

stabilizzata>, che emerge a concentrazioni piu alte di Y203 in cui la fase
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cubica rimane stabile dalla temperatura ambiente al punto di fusione. [15]

Attraverso queste architetture si riescono a ottenere nelle odierne turbine a
gas gradienti termici tra superficie della TBC e substrato metallico di 100-150°C,
ma ulteriori sviluppi promettono di arrivare a riduzioni di temperatura maggiori
di 200°C [16]. In Fig.2.19 si puo apprezzare il grande contributo dato dalle TBC
a base di YSZ.
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Figura 2.19: Progressione delle capacita di temperatura delle superleghe a base nichel e dei materiali
di rivestimento TBC negli ultimi 50 anni. Le linee rosse indicano la progressione delle
temperature massime consentite per i gas nei motori, con un grande aumento ottenuto
grazie all’impiego dei TBC [13].

Sebbene YSZ dimostri eccellente stabilita termica fino a 1200 °C, I'impego
oltre queste temperature soffre di due limitazioni: da una parte si osserva un
parziale ritorno alle fasi stabili tetragonali e cubiche, a cui segue la dannosa tran-
sizione da tetragonale a monoclina durante i cicli termici. La stabilizzazione delle
fasi e attribuibile alla diffusione di Y attraverso la zirconia, processo accellera-
to all’aumentare della temperatura. Dall’altra parte 1’esposizione prolungata a
temperature elevate causa processi di sinterizzazione del YSZ, che diminuiscono
la porosita del rivestimento e ne aumentano il modulo elastico. La combinazio-
ne di questi fenomeni culmina in una diminuzione della tenacita dei TBC e ne

compromette la capacita di sopportare i cicli termici [17].
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24 CMC

I materiali ceramici strutturali monolitici a base di ceramica (ad esempio, os-
sido di alluminio (AlyOj), carburo di silicio (SiC) o nitruro di silicio (SizNy))
presentano tipicamente valori piu elevati di resistenza meccanica ad alte tem-
perature rispetto alle superleghe a base Nichel. Tuttavia, mancano di tenacita
sufficiente per poter essere impiegati in applicazioni in cui siano sottoposti a sol-
lecitazioni di cicli termo-meccanici. La fragilita dei ceramici massivi ¢ dovuta
al legami chimici covalenti e/o ionici che li caratterizzano. Questi legami sono
estremamente forti e non permettono ai piani cristallini di scorrere 1'uno sull’al-
tro, impedendo la deformazione plastica. Il meccanismo di rottura dei ceramici
quindi avviene improvvisamente, con la formazione di cricche (iniziate dai difetti
strutturali intrinseci del materiale) che si propagano ad alta velocita durante i
cicli termo-meccanici naturalmente presenti nelle turbine a gas, soprattutto in

quelle aerospaziali.

Figura 2.20: Immagini SEM della superficie fratturata di un composito Hi-Nicalon S™/SiC dopo
il test di trazione. Le fibre sono state rivestite di ZrOz per ottimizzare 1’adesione
all’interfaccia fibra/matrice [18].

La soluzione per 'utilizzo di materiali ceramici nelle zone calde dei motori
turbogas ¢ lo sviluppo dei CMC (Ceramic Matrix Composites). I sistemi CMC
ottemperano contemporaneamente sia all’elevata resistenza meccanica ad alte
temperature dei materiali ceramici monolitici che all’indispensabile elevata tena-
cita alla frattura, grazie alla combinazione di due componenti, la matrice ceramica

e i rinforzi in fibra ceramica, comunemente realizzate con lo stesso materiale.
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1. Matrice ceramica: offre una buona resistenza alla compressione, all’u-
sura e alla corrosione e agisce come legante nel tenere insieme i rinforzi di fibra
ceramica. Tuttavia, come le ceramiche tradizionali, tende ad essere fragile e poco
resistente alla trazione.

2. Rinforzi in fibra ceramica: si tratta di fibre solitamente molto sottili
e lunghe, disposte strategicamente all’interno della matrice ceramica a seconda
di tipologia e direzione delle sollecitazioni termomeccaniche. Forniscono cosl una
struttura a rete che puo assorbire e distribuire gli sforzi meccanici in modo piu
efficace rispetto alle ceramiche massive. Le fibre conferiscono ai CMC resistenza
alla trazione, alla flessione e alla frattura.

3. Interfaccia tra matrice e fibre: Un’altra caratteristica fondamentale
'interfaccia fibra/matrice, costituita da un sottile film di un materiale di interfase
(es. allumina, zirconia, in genere nitruri di silicio...). L’elevata tenacita dei CMC
e attribuibile a meccanismi di distacco e scorrimento. Durante 1’applicazione di
carichi meccanici o termo-meccanici, la matrice ceramica si cricca a causa dei
difetti preesistenti nel materiale. Dato che la frattura segue il percorso a minore
resistenza, grazie all’interfaccia debole, viene favorito il distacco tra matrice e
fibre. La matrice puo quindi scorrere microscopicamente lungo le fibre di col-
legamento, trasferendo il carico dalla zona fratturata alle fibra circostante. In
questo modo, le fibre integrate riescono a fare da ponte alla frattura (crack brid-
ging) la cui propagazione viene rallentata e bloccata, preservando cosi 'integrita
macrostrutturale dei CMC [19].
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Figura 2.21: Curva sforzi-deformazione di una ceramica monolitica e di una CMC [20].
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Analizzando le curve sforzi-deformazione della prova a trazione (Fig.2.21) si
puo osservare come i ceramici monolitici presentino esclusivamente una regio-
ne elastica, con frattura tipicamente fragile, senza alcuna deformazione plastica.
Nei CMC invece, dopo una prima regione elastica in cui la deformazione ¢ pro-
porzionale allo sforzo, si raggiunge il limite elastico, a cui segue un andamento
della curva tipico della deformazione plastica dei metalli. Nella pratica i CMC
non presentano deformazioni plastiche, ma ’energia richiesta per la propagazione
della cricca aumenta a causa dei meccanismi che ne deviano e ne allungano il
percorso. [20] In tabella 2.1 sono confrontati i valori di resistenza meccanica dei
CMC SiC/SiC, dei CMC ossido-ossido Al;O3/Al; O3 e delle superleghe metalliche
a base di Nichel a diverse temperature.

Sebbene ad oggi siano in studio diverse tipologie di CMC per le applicazioni
nelle turbine a gas, quello che sembra finora piu promettente e il CMC a base
di carburo di silicio (noto anche come SiC/SiC CMC). E composto da fibre di
SiC incorporate in una matrice di SiC, entrambi intrinsecamente fragili, ma la
cui combinazione produce un materiale dalle eccellenti proprieta termomeccani-

che, che rende questo materiale particolarmente adatto per applicazioni ad alta

temperatura.
Testing suN(le_rl?:lsl?)ds Oxide-oxide SiC/SiC CMCs,
Temperature, °C P S CMCs, MPa MPa
MPa
1100 ~ 90 ~ 150 ~ 150
1200 Material failure ~ 30 ~ 130
1300 Material failure Material failure ~ 115

Tabella 2.1: Carico di rottura dopo 500 ore in aria di superleghe base nichel, CMC in ossido/ossido
e CMC in SiC/SiC a diverse temperature [21].

L’altro grande vantaggio dei CMC e il basso valore di densita. La tabella 2.2
mostra che le densita delle CMC risulta essere approssimativamente 1/3 di quello
delle superleghe a base nichel. L’alto rapporto resistenza meccanica/densita li
rende particolarmente adatti per applicazioni come il settore aerospaziale, dove
la riduzione del peso ¢ fondamentale per migliorare I'efficienza degli acromobili [8].

I CMC presentano inoltre un’eccellente resistenza all’ossidazione in atmosfera
secca grazie alla formazione di uno strato protettivo di biossido di silicio SiOa,
definito TGO (Thermally Grown Oxide). La velocita di ossidazione ¢ limitata

dalla diffusione dell’ossigeno attraverso lo strato di ossido, con conseguente cineti-
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Material Density, g/cm?
Ni-based super-alloys ~ 8.5
SiC/SiC CMCs ~ 2.6

A1203 and Al(;SiQOlg

(mullite) oxide-oxide CMCs ~ 2T

Tabella 2.2: Confronto tra la densita delle superleghe a base nichel, dei CMC in SiC/SiC e dei CMC
in ossido/ossido.

ca parabolica; all’aumentare dello spessore dello strato, la velocita di ossidazione
diminuisce, diventando trascurabile quando lo strato di ossido raggiunge spessori

di alcune decine di micrometri [22].
SiC(s) + 1.5 02(g) — SiO4(s) + CO(g)

Tuttavia, in presenza di vapore acqueo o specie corrosive, come ad esempio du-
rante la combustione di idrocaburi, lo strato protettivo degrada velocemente,
compromettendo 'integrita dei CMC. All’interno della zona calda del motore a

turbina, viene generato vapore acqueo come sottoprodotto della combustione:
CxHy + Oy(g) — H20(g) + CO2(g)

In ambienti ad alte temperature, il vapore acqueo reagisce con il sottile

strato di silice, generando composti gassosi in Si-O-H, come l'acido ortosilicico

5102 (s) + 2H20 (g) — Si(OH)4(g)

A temperatura di 1350 °C, velocita del gas di 300 m/s, pressione parziale del
vapore di 0,1 atm e pressione totale di 1 atm, il processo di volatilizzazione puo
portare la recessione della superficie del componente fino a ~1 pm/h, inaccettabile
per componenti che devono essere progettati per operare almeno 30000 ore senza
manutenzione [23].

Inoltre, le turbine a gas e i motori degli aeromobili (soprattutto in fase di
decollo e atterraggio) possono ingerire polvere, frammenti di pista, sabbia in am-
biente desertico e cenere vulcanica. Questi particolati sono tipicamente costituiti
da una combinazione di CaO, MgO, Al,O3 e SiOs, e vengono raggruppati in un’u-

nica categoria denominata CMAS (Calcio-Magnesio-Allumino-Silicati). Alle alte
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temperature della camera di combustione i CMAS possono reagire con la stra-
to protettivo di silice SiO,, e formare una miscela eutettica a basso punto di
fusione, capace di condensarsi sulla superficie del SiC sotto forma di sale fuso.
L’attacco corrosivo e facilitato dalla diffusione di ioni nel sale fuso, che possono
distruggere lo strato protettivo di ossido sulla superficie del SiC, interrompendo-
ne 'integrita e provocando ossidazione e degradazione accelerate della matrice di
SiC sottostante [22,24].

Alla luce di queste problematiche, si rende necessaria la creazione di un barrie-
ra fisica che protegga il CMC dall’ambiente chimicamente aggressivo della camera
di combustione e dei primi stadi di espansione della turbina. La soluzione a que-
sto problema ¢ attualmente affrontata dai cosiddetti sistemi EBC (Environmental

Barrier Coatings).



Capitolo 3

Enviromental Barrier Coatings
(EBCs)

L’idea alla base degli Environmental Barrier Coatings (EBC) ¢ creare una struttu-
ra densa e avvolgente attorno ai vari componenti in CMC che operano in ambienti
difficili e ostili, come quelli delle camere di combustione delle turbine a gas. Un
rivestimento che funga da barriera protettiva sia da fattori di deterioramento am-
bientali che da stress termici/termomeccanici. A differenza delle thermal barrier
coatings (TBC) quindi, gli EBC non solo devono avere bassa conducibilita termica
e ottime proprieta fisiche ad alta temperatura, ma contemporaneamente devono
essere resistenti alla corrosione da vapore acqueo e da CMAS, nonché fungere da

schermo verso possibili danni causati da corpi estranei.

Sin dagli inizi degli anni '90, gli Environmental Barrier Coatings hanno susci-
tato grande interesse nelle comunita scientifiche e industriali, ma la creazione di
un EBC di successo &€ un compito complesso che ha richiesto, e continua a richie-
dere, una ricerca estesa. Allo stato dell’arte, gli EBC sono generalmente costituiti
da una struttura a tre strati: lo strato di ancoraggio (bond coat), intermedio (in-
termediate layer) e superiore (top coat). Lo strato di ancoraggio migliora la forza
adesiva tra il substrato e lo strato successivo; lo strato intermedio, oltre a pro-
teggere lo strato di adesione, regola la discrepanza del coefficiente di dilatazione
termica tra bond coat e top coat; lo strato superiore funge da principale scudo

contro 'ambiente esterno [25].

In questo capitolo verranno analizzati in modo approfondito i requisiti che un
EBC efficace deve soddisfare, i principali materiali su cui si focalizza la ricerca e

le tecnologie di manifattura ad oggi utilizzate per ottenere questi rivestimenti.

31
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Figura 3.1: Rappresentazione schematica dei principali fenomeni di erosione e degradazione in ca-
mera di combustione (A) e delle caratteristiche e delle proprieta necessarie per ottenere
un sistema EBC efficace (B,C).

3.1 Stabilita fisica degli EBC

Gli EBC devono formare una barriera per i CMC contro le minacce di ambienti
difficili quali le camere di combustione delle turbine a gas. A differenza dei TBC,
¢gli EBC devono essere densi e compatti, al fine di evitare che gli ossidanti sfruttino
vie prefereziali, quali porosita e cricche verticali, per penetrare all’interno del
rivestimento e reagire col substrato. In quest’ottica, la riduzione al minimo delle
tensioni interne al sistema EBC guida la selezione dei materiali adatti a questo

impiego.

3.1.1 Stabilita di fase

La stabilita di fase ¢ un requisito fondamentale nella selezione di materiali per

gli EBC per garantire 'integrita e la longevita del rivestimento protettivo in con-
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dizioni operative. Le variazioni di volume dovute alla cristallizzazione di fasi
amorfe e metastabili in a seguito all’esposizione alle alte temperature operative
e le sollecitazioni associate sono dannose per l'integrita del rivestimento poiché
possono potenzialmente provocare fessurazioni o delaminazione del rivestimento.
Inoltre diverse strutture cristalline dello stesso materiale possono avere CTE si-
gnificativamente differenti tra loro, non tutti compatibili con il CTE del CMC
(vedi sottocapitolo Coefficiente di dilatazione termica 3.1.2). Evitare trasfor-
mazioni di fase ¢ quindi particolarmente importante poiché fonte di potenziali
tensioni aggiuntive all’interfaccia rivestimento-substrato derivanti dal mismatch

tra coefficienti di espansione termica.

Figura 3.2: Immagine SEM della sezione di SiC rivestito da mullite, sottoposto a cicli termici da
1400°C alla temperatura ambiente per 20 h. Le fratture sono dovute alla cristalizzazione
della mullite [26].

I rivestimenti in mullite della prima generazione di EBC sono un ottimo esem-
pio di quanto nocive siano le transizioni di fase. La mullite e il composto stabile
del sistema binario AlyO3-SiOs, la cui composizione non ¢ fissa e puo essere de-
scritta come Alyy9,Sis 2,019, (dove 0,< x < 0,9). Il composto 3 Al;03-2S510, &
quello pitt comune e anche quello studiato come rivestimento EBC [17]. La mulli-
te e particolarmente apprezzata per la bassa densita, bassa conducibilita termica,
CTE simile al SiC e la buona resistenza alla corrosione da CMAS. Tuttavia la
deposizione attraverso plasma spray a pressione atmosferica (APS) produce rive-
stimenti prevalentemente amorfi metastabili, che esposti a temperature maggiori
di 1000 °C cristallizzano in fasi a bassa energia libera. Come mostrato in Fig.3.2,
la contrazione di volume conseguente creava profonde crepe verticali e cedimento

del rivestimento [27].
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3.1.2 Coefficiente di dilatazione termica

11 coefficiente di dilatazione termica (Coefficient of thermal expansion, CTE) de-
termina essenzialmente il comportamento di un materiale in termini di espansione
o contrazione al variare della temperatura. Avere un coefficiente di dilatazione
termica appropriato ¢ della massima importanza quando si considerano i materia-
li per i sistemi EBC, in quanto garantisce compatibilita e stabilita favorevoli tra i
vari strati che compongono il sistema di rivestimento. Nel caso in cui i coefficienti
di dilatazione termica dei diversi strati all'interno di un sistema EBC differisca-
no troppo, il sistema ¢ suscettibile allo sviluppo di sollecitazioni e deformazioni
termiche, con conseguente possibilita di delaminazione, fessurazione e, infine, rot-
tura del rivestimento. Di conseguenza, i materiali che possiedono coefficienti di
dilatazione termica vicini a quelli del materiale del substrato, come il SiC, sono
molto apprezzati per i sistemi EBC, poiché mitigano efficacemente lo stress ter-
mico e promuovono la longevita e le prestazioni prolungate del rivestimento. Le

tensioni dovute al mismatch termico o, sono date da:

(e — ) ELAT
(1—-v.)

dove a. e a4 sono il CTE del rivestimento e del substrato in SiC, mentre

(3.1)

O =

E. e v, sono rispettivamente il modulo di Young e il rapporto di Poisson del
rivestimento [28].

Nella prima generazione di EBC, si sono studiate diverse soluzioni per 1'u-
tilizzo come top coat della zirconia stabilizzata in ittria (YSZ) , visto il grande
successo come thermal barrier coating. L’architettura a doppio strato di questi
EBC prevedeva I'utilizzo di mullite come bond coat. Tuttavia, 1’elevato disal-
lineamento dei CTE tra YSZ (~ 10-107¢ °C~!) e mullite (~ 5-107% °C™1),
nonché la trasformazione di fase residua nel rivestimento di mullite spruzzato al
plasma, inducevano la rottura durante 'esposizione ai cicli termici (Fig. 3.3).
Le profonde crepe create diventavano dei percorsi preferenziali per I'ingresso del
vapore limitando fortemente la durata del CMC e portando allo scarto della YSZ

a favore di altre composizioni [30].

3.1.3 Modulo elastico

I1 modulo elastico (o modulo di Young) di un materiale descrive la capacita del
materiale di deformarsi sotto stress e tornare alla sua forma originale quando la

sollecitazione viene rimossa. Quando il modulo di Young ¢ alto aumenta I’energia



3.1 Stabilita fisica degli EBC 35

Figura 3.3: Immagine SEM della sezione due tipi di rivestimento mullite/YSZ, dopo I’esposizione a
50 cicli termici da 1300°C alla temperatura ambiente per 100 h (a,b); dopo I’esposizione
a 100 cicli termici da 1300°C alla temperatura ambiente per 200 h (c¢,d). In c e d, le frecce
nere indicano le macrofessurazioni mentre quelle bianche la presenza pori dovuti alla
volatilizzazione. La figura (b) evidenzia un area parzialmente sinterizzata di YSZ [29].

elastica immagazzinata, e se la velocita di rilascio dell’energia (G) eccede il valore
critico (G.), si giunge a cedimento del materiale. In ipotesi di tensioni interne
omogenee e planari, si puo calcolare la velocita di rilascio dell’energia di una

cricca infinita come:

G = (3.2)

dove h ¢ lo spessore del rivestimento [31]. Alla tensione interna del rivesti-
mento o contribuiscono diverse componenti, tra cui o; derivante dall’equazione
3.1, che ¢ direttamente proporzionale al modulo di Young. Sostituendo o con o,
in 3.2, si ottiene che G e direttamente proporzionale a F.. Nelle TBC il modulo
elastico e ridotto grazie all'introduzione di porosita e all'ingegnerizzazione della
microstruttura del rivestimento. Al contrario, gli EBC devono avere bassi livelli
di porosita per impedire al vapore acqueo di intaccare il CMC. Il modulo elastico
di questi rivestimenti quindi raggiunge valori simili a quello del materiale inte-
grale. Un basso modulo di Young quindi rientra tra i criteri di scelta dei possibili
materiali candidati agli EBC.

Sempre dall’equazione 3.2 si deduce anche come non devono essere eccessivi

anche gli spessori dei vari strati del rivestimento, per non comprometterne l'inte-
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grita. Negli attuali sistemi EBC lo spessore di ogni strato e solitamente compreso
tra i 100 e 1 250 pm.

3.2 Stabilita chimica degli EBC

3.2.1 Compatibilita chimica

La compatibilita chimica tra i vari strati del rivestimento ¢ un requisito fonda-
mentale per i sistemi EBC-CMC. Materiali chimicamente stabili a temperatura
ambiente, potrebbero non esserlo se esposti ad alte temperature per periodi pro-
lungati. Le reazioni chimiche tra strati adiacenti dell’EBC e tra EBC e CMC pos-
sono portare alla formazione di composti indesiderati con inadeguate proprieta
fisiche (CTE, punto di fusione , volume specifico, ecc...), che possono indurre

sollecitazioni aggiuntive al rivestimento e portare alla delaminazione dello stesso.

Figura 3.4: Immagini SEM della sezione di un composito SiC/SiC con rivestimento
Si/(mullite+BSAS)/BSAS dopo test di corrosione a 90% H20-10% Oz a
(A)1300°C/1000h; (B) 1400°C/300h. La formazione della miscela eutettica ve-
trosa che si forma all’interfaccia tra strato intermedio in mullite+BSAS e bond coat in
silicio & accellerata dall’incremento di temperatura [32].

L’architettura della seconda generazione di EBC, era costituita da tre stra-
ti. Per lo strato di bond coat si € cominciato ad utilizzare silicio al posto della
mullite, poiché quest’ultima non formava un forte legame chimico con il sub-
strato in SiC/SiC, ma l’adesione derivava solamente dall’aggrappaggio mecca-
nico. Al contrario il silicio aderisce egregiamente al substrato in SiC, presen-
ta una eccellente resistenza all’ossidazione grazie alla capacita di formare uno
strato protettivo di silice, dimostra un’ottima adesione al substrato e possiede
CTE simile al SiC. La seconda generazione di EBC prevedeva poi uno strato
intermedio in mullite e il top coat in Bario-Stronzio-Allumino-Silicato (BSAS:
(1-x)BaO- xSrO- Al,03-25105,0 < x < 1). Il BSAS & un composto derivato dal-

la mullite e introdotto nell’ambito del programma di ricerca di materiali per
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propulsione ad alta velocita (HSR-EPM). Ideato per sostituire L'YSZ come top
coat, possiede CTE pilt similie al SiC dell'YSZ (~ 4,5-107% °C~1), e dimostra
eccellente resistenza alla corrosione, al creep e a temperature elevate. Questo
sistema EBC ha dimostrato buone prestazioni nel proteggere il SiC/SiC CMC,
raggiungendo oltre 24.000 ore di funzionamento senza guasti quando applicato a
componenti della camera di combustione di tre gruppi turbogas stazionari Solar
Turbine (temperatura massima ~ 1250°C) [33]. Tuttavia, quando sottoposto a
cicli termici superiori ai 1300°C in atmosfera umida (90% H2O - 10% Os in vo-
lume), il BSAS reagisce estensivamente con lo strato TGO (Fig.3.4), formando
un prodotto di vetroso a basso punto di fusione e porosita interfacciale, attri-
buita al gorgogliamento dei sottoprodotti gassosi della reazione BSAS-silice. 11
sottoprodotto vetroso ha compromesso l'integrita del top coat BSAS, causando

lo spallamento del rivestimento. La temperatura operativa degli EBC basati su
BSAS e limitata cosi a 1300°C [32].

3.2.2 Resistenza alla corrosione da vapore acqueo

Il principale compito dei sistemi EBC & fungere da barriere ermetiche che im-
pediscano l'ingresso di agenti ossidanti, come ossigeno e vapore, nei compositi
a matrice ceramica (CMC) sottostanti. La resistenza degli EBC alla corrosione
da vapore acqueo, il meccanismo di degradazione predominante all’interno del-
la camera di combustione, ¢ fondamentale per garantire prestazioni e longevita
all’intero gruppo turbogas. Il parametro chiave per valutare la buona inerzia
chimica tra EBC e H,O ¢ Pattivita della silice (ag;0,), ovvero alla tendenza del
biossido di silicio all’interno del rivestimento a reagire con il vapore acqueo per
formare il composto volatile Si(OH)4; una minore attivita indica una minore reat-
tivita e quindi una migliore stabilita. La velocita di recessione in peso (k) dato

dalla volatilizzazione della silice puo essere calcolata come:

E

klaminar f— aS’iOQ . emp (_ﬁ) . U1/2 . (PH20>n . P71/2 (33)
E 4/5 n_ p-1/5

kturbolent = ags;0, * €ETP _ﬁ v ' (PH20> -P (34)

dove k e calcolato per regime laminare o turbolento del flusso di gas a velocita
v, pressione parziale di vapore acqueo P, e pressione totale P, con n esponente

della pressione parziale di vapore. F ¢ 'energia di attivazione della reazione, R la
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costante dei gas universale e T' la temperatura. Si assume che il fenomeno di cor-
rosione da vapore acqueo nei rivestimenti EBC sia dominato dalla volatilizzazione
della silice, ipotesi che ben approssima i dati sperimentali, dato che ad oggi tutti
i possibili materiali candidati contengono Si-O [34]. Ad esempio, i rivestimenti
BSAS subiscono una recessione significativa se esposti a temperature superiori a
1300 °C. Lee et al. [32] hanno condotto uno studio per quantificare questo effetto
di degradazione, simulando ’ambiente operativo dei componenti dei motori aero-
nautici rivestiti con BSAS. I parametri di simulazione includevano una pressione
totale di 0,6 MPa, una pressione parziale di vapore acqueo di 0,06 MPa e una
velocita di flusso di gas di 24 m/s. Dopo l'esposizione a queste condizioni per
1000 ore a 1500 °C, la recessione del rivestimento BSAS & stata stimata fino a
268 pm di spessore. Questa scoperta sottolinea i limiti dei rivestimenti BSAS
nelle applicazioni ad alta temperatura ed evidenzia la necessita di materiali con

stabilita termica e resistenza alla volatilizzazione superiori.

Figura 3.5: Micrografie al SEM della sezione trasversale del rivestimento EBC a base di monosilicato
di itterbio dopo 250 cicli da 1 ora di esposizione al vapore acqueo. Si noti lo strato di
ossido che si & formato sulle facce della cricca biforcata all’interno della silicio [35].

Gli agenti ossidanti sono causa anche di un altro fenomeno che ¢ considerata
la principale causa di cedimento da ossidazione degli EBC: il TGO. In modo ana-
logo al caso delle TBC, la lunga esposizione alle alte temperature permette agli
ossidanti raggiungere per diffusione attraverso il rivestimento, lo strato di bond
coat in silicio e reagire formando uno strato di silice, definito Thermal Grown Oxi-
de (TGO). Il processo, normalmente lento a causa della bassa porosita delle EBC,

ma puo essere decisamente accellerato dalle imperfezioni del rivestimento, come
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le cricche verticali originate per accumulo eccessivo di stress interni, che fungono
da vie preferenziali per I'accesso di ossigeno e vapore acqueo al bond coat. La
reazione tra silicio e ossidanti ad alta temperatura induce il rapido accrescimento
dello strato di -cristobalite, la forma cristallina della silice ad alta temperatura,
caratterizata da alti valori di CTE (~ 10-107% °C~!) rispetto a quello del CMC
(~4,5-107% °C~1). A questo si accompagna la trasformazione di fase con il raf-
freddamento della (3-cristobalite in «-cristobalite a temperature inferiori a circa
220° C, con contrazione del volume di circa il 4,5%. Lo stress meccanico all’in-
terno dello strato TGO indotto dalla combinazione di questi fattori, porta alla
formazione di fessure parallele all’interfaccia rivestimento-substrato che compro-
mettono irreparabilmente l'integrita strutturale del sistema EBC (Fig.3.5). Di-
versi approcci sono stati adottati per limitare questo fenomeno, tra cui I'aggiunta
di allumina Al,O3 e suoi composti in in piccole percentuali nel top coat [36], e il
drogaggio del bond coat in silicio con ossido di afnio (HfO,), che permette inoltre
di innalzare la temperatura operativa del silicio, normalmente limitata dal punto
di fusione a 1414 °C [37].

3.2.3 Resistenza alla corrosione da CMAS

Sotto il termine CMAS (calcio-magnesio-alluminosilicato) viene raggruppato ’in-
sieme di particolati aerodispersi, composto da sabbia, cenere vulcanica e polvere,
che viene ingerito dai motori turbogas degli aerei durante il decollo, 'atterraggio
o il volo attraverso regioni desertiche o vulcaniche. Negli studi di laboratorio le
composizioni analizzate includono CaO, MgO, Al203 e Si02, con CaO e SiO2 co-
me componenti principali. Tuttavia, la variabilita del rapporto Ca/Si all’interno
del CMAS influenza in modo significativo la sua interazione con gli EBC [26]. Ad
esempio La sabbia e costituita prevalentemente da SiO, ad alto punto di fusione
(1700°C), assai differente dai composti minerali che formano la cenere vulcanica.
L’eterogeneita del CMAS rende particolarmente arduo valutare e mitigare dei
suoi effetti corrosivi sui sistemi EBC, per garantirne durata e prestazioni.

In generale il CMAS, ¢ noto per i suoi bassi punti di fusione, intorno ai 1200
°C, ovvero notevolmente inferiore alle temperature operative degli EBC, la cui
prossima generazione ci si aspetta operi a temperature di superficie maggiori di
1600 °C [4]. Quando il CMAS entra in contatto con gli EBC, puo fondersi parzial-
mente o completamente a causa delle alte temperature operative. I1 CMAS fuso
reagisce chimicamente con il materiale delle EBC, sia aderendo in superficie sia

infiltrandosi negli EBC attraverso porosita presente nel materiale o per diffusione
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lungo i bordi di grano. Il BSAS ¢ particolarmente suscettibile alla corrosione da
CMAS, formando composti come anortite (CaAlySisOg), diopside (CaMgSiyOg)
e fase celsiana [38]. I composti indesiderati ottenuti da queste reazione aumen-
tano modulo elastico e stress interni, che portano a delaminazione e cedimento
dell’intero rivestimento. L’attuale generazione di EBC a base di silicato non e
sufficientemente resistente a questa forma di corrosione, il che evidenzia un’area

critica per il miglioramento della tecnologia EBC.

3.3 Silicati di terre rare

Agli inizi degli anni 2000, sotto iniziativa del programma di ricerca della NASA
UEET (ultraefficient engine technology), ¢ stata individuata una nuova classe di
materiali capaci di resistere a temperture di 1482°C sulla superficie: i silicati di

terre rare.
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Figura 3.6: I coefficienti di espansione termica media di diversi polimorfi piro-silicati RE2Si207.
La banda orizzontale rappresenta il CTE dei CMC a base di SiC. (B) Diagramma di
stabilita dei vari polimorfi piro-silicati RE2Si207 [39].
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Questi materiali sono particolarmente apprezzati per la loro stabilita alle
alte temperature e resistenza alla corrosione da vapore acqueo, caratteristiche
che li rendono adatti nell'impiego per rivestimenti protettivi in applicazioni ad
alta temperatura. All'interno di questa classe, sono emerse due composizioni
significative per 'applicazione come EBC: i monosilicati di terre rare RE;SiOs
e i disilicati di terre rare RE;Si;O7, dove RE rappresenta un elemento di terra
rara. In particolare, elementi come scandio (Sc), lutezio (Lu), itterbio (Yb), ittrio
(Y) ed erbio (Er) sono stati identificati come particolarmente efficaci in questi
composti, offrendo proprieta promettenti per applicazioni nella sezione calda delle
turbine a gas [26].

Il primo requisito che qualsiasi potenziale composto deve soddisfare per essere
un possibile candidato all’utilizzo come EBC e di avere una stretta corrispondenza
del coefficiente di espansione termica con il substrato in SiC. Come riportato in
Fig. 3.6 (A) i polimorfi B di RE;SiO5 (RE = Sc, Lu, Yb, Er, Y) e y di RE,SiO5
(RE =Y, Ho) presentano valori di CTE) molto simili a quelli del carburo di silicio
(SiC). Tuttavia la maggior parte dei silicati di terre rare subiscono trasformazioni
di fase nel range di temperatura 25-1700°C Fig. 3.6 (B). Ad esempio il disilicato
di ittrio Y2Si207 attraversa transizioni di fase multiple 6—y—p—« in fase di
raffreddamento da 1800°C alla temperatura ambiente, con grandi variazioni del
CTE (da ~4-107%°C~! delle fasiy e B a ~ 8-107% °C~! per le fasi § e « [39]).
I disilicati di terre rare a raggio ionico piccolo sono gli unici che non esibiscono
trasformazioni polimorfiche: -ScySisO7, B-LusSisO7 e B-YbySisOf.
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Figura 3.7: La velocita di recessione e i coefficienti di dilatazione termica di vari ossidi e silicati di
terre rare (in blu) comparati con quelli dei CMCs (in rosso) [8].

L’altro requisito fondamentale di un materiale per essere impiegabile come
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EBC ¢ la resistenza alla corrosione da vapore acqueo. Come gia osservato nel
sottocapitolo Resistenza alla corrosione da vapore acqueo 3.2.2, il parametro
chiave per valutare la buona inerzia chimica tra EBC e HyO e l'attivita della
silice (asio,), che deve essere piu bassa possibile. Alle alte temperature i silicati

reagiscono con il vapore acqueo secondo le reazioni:

RE2Si;07(s) + 2H20 (g) — RE2Si04(s) + Si(OH)4(g)
RE,Si05(s) + 2 H,0 (g) — RE,O5(s) + Si(OH),(g)

In Fig.3.7 si puo vedere come la velocita di recessione dei monosilicati RE,SiO5
sia circa due ordine di grandezza inferiore a quella dei disilicati RE2SioO7, con-
fermando che un minore contenuto di SiOs all’interno della molecola si traduce in
migliore resistenza alla corrosione da vapore acqueo [8]. Tuttavia i monosilicati di
terre rare hanno CTE decisamente piu elevati, che male si accoppiano con quello
del substrato in SiC/SiC. L’utilizzo dei monosilicati come top coat rende quindi
necessario uno strato intermedio di transizione in disilicato per mitigare gli stress
termici dovuti dalla discrepanza tra CTE.

Prendendo in considerazione tutti questi aspetti, diventa facile comprendere
come i silicati di itterbio siano ad oggi il materiale piti promettente e piu utilizza-
to per la fabbricazione di sistemi EBC [40]. In Fig.3.8 & schematizzato il processo
di corrosione da vapore acqueo di uno strato di disilicato di itterbio. La volati-
lizzazione del silicio sotto forma di Si(OH), comporta la transizione da YbDS a
YbMS, con conseguente diminuzione del volume del 26%. Il restingimento vo-
lumetrico combinato con 'aumento di CTE genera forti sollecitazioni all’interno
del rivestimento, causando la formazione di cricche verticali. L’accesso facilitato
degli ossidanti al bond coat in silicio determina la rapida crescita dello strato di
TGO [41], che se eccessivo diventa dannoso per l'integrita el sistema EBC.

L’altra potenziale minaccia per 'integrita del rivestimento sono i CMAS. In
letteratura sono riportati numerosi studi sulle iterazioni fra CMAS e EBC, tutta-
via risulta difficile effettuare confronti diretti per la mancanza di una procedura
standard nei test e la grande variabilita delle possibili composizioni di CMAS.

Tuttavia due importanti meccanismi di degradazione sono stati osservati:

Danneggiamento chimico: il deposito vetroso di CMAS fuso reagisce diret-
tamente con la superficie del’EBC, comportando la dissoluzione del top
coat nel CMAS e conseguente precipitazione di apatite RE-Ca-Si nella ca-
ratteristica struttura aghiforme (Fig.3.9 (A)). I nuovi composti presentano

valori diversi di CTE, durezza e occasionalmente temperature di fusione



3.3 Silicati di terre rare 43

a) H0.0, Si(OH),, Hy0, 0, b) Si(OH), out

N r &

Figura 3.8: Rappresentazione schematica della volatilizzazione della silice dal YbDS e della forma-

zione di YbMS. (a) mostra lo stadio iniziale del processo, mentre (b) mostrare lo stadio
finale [41].

minori rispetto allEBC originario. Tutte queste trasformazioni generano
stress interni al rivestimento, fino a causare spallamenti e delaminazioni del

rivestimento.

Danneggiamento meccanico: grazie all’alta temperatura i CMAS fusi pene-
trano all’interno del rivestimento EBC per diffusione attraverso il bordo dei
grani, pori o cricche verticali che poi riempiono. L’aumento di densita nelle
zone dove il CMAS & penetrato genera tensioni interne al rivestimento, che si

accumulano durante i cicli termici di riscaldamento e raffreddamento. Una

volta superato il limite di tenacita del materiale, si verificano spallamenti e
delaminazioni del’EBC (Fig.3.9(B)).

Figura 3.9: Micrografia SEM di campioni di disilicato di terre rare esposti al CMAS a 1500 °C er
24h: Y2Si2O7 (A); Yb2SiaO7 (B) [26].

In generale il livello di interazione tra CMAS e EBC dipende molto dal con-
tenuto di CaO nei CMAS e dal materiale costituente il top coat del’EBC. Come

si puo osservare in Fig 3.9, un contenuto maggiore di Ca permette al CMAS
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di penetrare piu in profondita nel silicato. D’altra parte, composizioni con una
bassa quantita di CaO sono altrettanto indesiderabili, in quanto maggiormente

aggressive nei confronti della superficie del top coat [26].
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Figura 3.10: Dati sperimentali sulla profondita di recessione della superficie YDS dopo ’attacco

CMAS con diverse composizioni. (1) indica una composizione ricca di CaO, (2) una
composizione intermedia di CaO e (3) una composizione povera di CaO [26].

3.4 Tecniche di deposizione

La scelta della tecnica di deposizione dei rivestimenti EBC e fondamentale, poiché
influenza direttamente la microstruttura e la composizione del rivestimento finale,
determinandone prestazioni e durata. In questa sezione verranno analizzate le
due principali tecniche con cui si producono le TBC e le EBC: Plasma Spraying
e Electron Beam Physical Vapor Deposition (EB-PVD).

3.4.1 Plasma Spraying

Il plasma spray € una tecnica di rivestimento che sfrutta un getto di plasma, uno
stato della materia formato da un gas intensamente caldo e altamente ionizzato,
in grado di raggiungere temperature a che vanno da 5000°C a 25000°C, per fondere
le particelle di polvere da apportare al substrato. Le particelle di materiale fuso
o semifuso sono spruzzate sul substrato, dove si solidificano rapidamente per
formare un rivestimento. Le altissime temperature raggiunte dal plasma rendono
possibile depositare un’ampia gamma di materiali come metalli, leghe, ceramiche

e materiali compositi.
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Figura 3.11: Rappresentazione schematica del processo plasma spray, in cui sono mostrati i com-
ponenti principali della torcia.

I getto di plasma & generato da una torcia (chiamata anche 'pistola al pla-
sma’), che ¢ composta da un anodo di rame e un catodo di tungsteno, entrambi
raffreddati ad acqua. Un flusso di gas, composto tipicamente Ar, Hy, He, N5 o
loro miscele, viene ionizzato dall’arco elettrico creato tra anodo e catodo e diventa
plasma. A questo punto la polvere di materiale del rivestimento viene iniettata
nel getto all’'uscita dell’'ugello. Le particelle fuse o semifuse vengono proiettate
verso il substrato e a causa dell’impatto si appiattiscono, formando i tipici splat
(Fig.3.12), ovvero conformazioni lamellari di materiale.

Man mano che il rivestimento si accumula, le lamelle sovrapposte possono for-
mare piccoli vuoti o incapsulare impurita, che sono dannosi per l'integrita mecca-
nica del rivestimento e la sua aderenza al substrato. La microstruttura lamellare
presenta potenziali difetti come porosita, particelle non fuse e ossidi, derivan-
ti dall’iterazione delle particelle con 'ossigeno nell’atmosfera. Inoltre poiché il
plasma spray comporta un riscaldamento e un raffreddamento rapido, possono
essere prodotte alcune zone amorfe nel rivestimento spruzzato. Questi difetti sot-
tolineano I'importanza di ottimizzare i parametri di processo APS, tra cui i piu
importanti sono la distanza torcia-substrato, potenza della torcia, pressione dei
gas e portata di polvere. Lo spessore dei rivestimenti va da qualche decine di pm
fino a diverse centinaia, a seconda del numero di passaggi della torcia. Esisto-
no diverse tecniche di plasma spray, che si differenziano in base alle condizioni
ambientali presenti durante la deposizione e ai parametri specifici utilizzati nel

processo di spruzzatura:

APS — Atmospheric Plasma Spraying: e una tecnica di spruzzatura al plasma

che si svolge in atmosfera ambiente e nessuna particolare condizione. I
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Figura 3.12: Impatto di una goccia di stagno fuso sulla superficie dell’acciaio inossidabile (25 °C) a
velocita variabili [42].

rivestimenti sono caratterizzati da elevata porosita per il lento movimento
delle particelle a causa della presenza di aria durante la deposizione. Il
contatto con l'ossigeno inoltre favorisce I'innesco di reazioni di ossidazione

nel materiale spruzzato.

VPS — Vacuum Plasma Spraying: dalla camera di deposizione si rimove 1'a-
ria per aumentare velocita di getto e prevenire 'ossidazione del materiale

spruzzato.

VLPPS — Very Low Pressure Plasma Spraying: utilizza lo stesso concetto del

VPS ma in condizioni di vuoto ancora piu spinto, fino a 13-65 Pa.

CAPS - Controlled Atmosphere Plasma Spray: al posto dell’aria viene introdotto
nella camera di deposizione di un gas inerte alla pressione di 1 bar, sempre

per prevenire la creazione di ossidi o composti indesiderati.

Tra tutte queste tecniche, I’APS ha i vantaggi di un elevato tasso di depo-

sizione e basso costo, oltre a essere ben noto nel mondo dell’industria, nonché
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affidabile ed ampiamente disponibile, in termini sia di impianti che attrezzature,
in diverse parti del mondo. I’APS e ampiamente utilizzato in molteplici campi
quali la deposizione di TBC, rivestimenti anticorrosione, decorazioni superficiale

dei materiali e riparazione di componenti meccaniche.

3.4.2 Electron Beam Physical Vapor Deposition (EB-PVD)

L’EB-PVD utilizza un fascio di elettroni concentrato ad alta energia per riscaldare
il materiale di rivestimento, provocando la rapida fusione ed evaporazione dello
stesso, affinche il vapore generato aderisca ad un substrato specifico. Questa
tecnica ¢ in grado di impiegare sia materiali metallici che ceramici. Il processo
prevede la creazione di un vuoto nel laboratorio utilizzando una pompa a vuoto,

quindi un cannone ad elettroni emette un fascio contro il materiale bersaglio.

‘ertical

Figura 3.13: Rappresentazione schematica di un impianto EB-PVD [43].

L’energia del fascio di elettroni provoca un rapido riscaldamento della su-
perficie del materiale che ne induce la vaporizzazione. Il vapore viene condotto
quindi dalla sorgente bersaglio fino verso il substrato, dove si deposita a livello
atomico o molecolare, solidificandosi per creare un rivestimento. La struttura del
rivestimento prodotto dall’EB-PVD ¢ di natura cristallina colonnare (Fig.3.14).
Rispetto ai rivestimenti ottenuti con APS, i rivestimenti EB-PVD presentano ca-
ratterisiche di tenacita, compattezza e adesione superiori. Tuttavia, possiedono
una conduttivita termica relativamente elevata, tassi di deposizione lenti e sono

generalmente costosi.
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Figura 3.14: Confronto fra la microstruttura di TBC prodotte con EB-PVD e APS [15].

Vari fattori influenzano la qualita del rivestimento, tra cui il design del can-
none ad elettroni, la distanza tra il cannone e il substrato, la potenza del fascio, la
portata del gas, la velocita di erogazione della polvere e le proprieta del materiale
di rivestimento. L’attrezzatura utilizzata nel processo APS ¢ relativamente sem-
plice e consente una rapida preparazione del rivestimento, un’elevata efficienza
di deposizione ed economicita. L’APS ha una vasta gamma di applicazioni, in
particolare nella creazione di rivestimenti estesi e spessi, come quelli per le came-
re di combustione e gli ugelli di coda delle turbine a gas, fornendo un vantaggio
competitivo significativo che la deposizione fisica da vapore elettronico (EB-PVD)
non puo eguagliare. L’EB-PVD e utilizzato principalmente per la deposizione di
TBC sulle pale per turbine a gas. La caratteristica struttura cristallina colonnare
prodotta da EB-PVD diminuisce drasticamente gli stress interni del rivestimento,
rendendolp eccezionalmente resistente agli shock termici. La longevita nei cicli
termici dei rivestimenti EB-PVD supera quella dei rivestimenti APS. Tuttavia,
le apparecchiature EB-PVD sono complesse, costose e inefficienti, percio poco

adatte al rivestimento di componenti strutturali di grandi dimensioni.
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Il presente lavoro di tesi ha come obbiettivo la realizzazione di sistemi EBC ef-
ficaci, caratterizzati da rivestimenti che siano densi e compatti, privi di difetti
significativi che ne potrebbero compromettere le capacita protettive. Lo studio si
¢ concentrato sull’ottimizzazione di parametri di deposizione e nel miglioramento
dei processi di produzione EBC basate su disilicati di terre rare. In particolare

sono state studiate composizioni con:
1. Disilicato di scandio(ScySiaO7)
2. Disilicato di ittrio e itterbio (YYbySiaO7)

L’architettura degli EBC & composta da un bond coat in silicio e un top
coat in disilicato di terre rare. I rivestimenti sono stati ottenuti tramite tecnica
APS su un substrato in carburo di silicio, che bene approssima i CMC SiC/SiC in
termini di CTE e compatibilita chimica. I campioni sono stati prima analizzati in
configurazione as-sprayed (AS) e successivamente anche post trattamento termico
(TT).

La scelta di studiare dei disilicati ¢ stata guidata da due motivazioni: si-
milarita di CTE con il SiC e compatibilita chimica con il Si. I rivestimenti in
monosilicato RE;SiOj5 infatti, se apportati direttamente su un bond coat in silicio,
tendono a reagire per formare disilicato RE;SioO5.

Il disilicato di scandio ScaSipO7 (ScDS) ha dimostrato una eccezionale sta-
bilita chimica in atmosfera 50% HyO-50% O, in volume e temperature fino a
1400°C, senza recessione del materiale [44], che conferma il potenziale dei silicati
di scandio come cadidati ai rivestimenti protettivi per i componenti in SiC/SiC
nella sezione calda dei motori turbogas. Nonostante queste caratteristiche pro-

mettenti, la letteratura non dispone di dati esaurienti sull’applicazione del silicato
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di scandio come EBC e il suo comportamento in varie condizioni non & completa-
mente compreso. Il principale ostacolo alla diffusa adozione dei silicati di scandio
nelle applicazioni EBC é rappresentato dagli elevati costi e dalle difficolta di
approvvigionamento, che ne ostacolano la competitivita industriale.

Il disilicato misto ittrio e itterbio YYbaSioO7 (YYbDS) & una soluzione so-
lida, in cui la microstruttura del disilicato di Yb, YbySi,O7, & stata modificata
sostituendo la meta degli atomi di Yb con atomi di Y nel reticolo cristallino. L’i-
dea € di coniugare la stabilita di fase e il CTE del YbDS con le ottime proprieta
dell’Y alle alte temperature, gia apprezzate nelle TBC. Inoltre lo studio di Turcer
e Padture ha messo in evidenza le promettenti qualita di resistenza agli attacchi

CMAS di questo materiale [45].

4.1 Deposizione e trattamento dei campioni

4.1.1 Deposizione dei rivestimenti

La deposizione dei rivestimenti EBC sui campioni in SiC sinterizzato & stata
effettuata in Borga Meccanica s.r.l. a Chiarano (TV). attraverso una torcia Metco

FAMB-XL (Fig.4.1 (b)).

(a) (b)

Figura 4.1: Impianto multicoat Oerlikon Metco utilizzato per le deposizioni APS (a) e Particolare
del braccio robotico ABB su cui & motata la torcia plasma spray Metco FAMB-XL (b).

La pistola al plasma ad unico elettrodo al Tungsteno, puo operare con diversi
tipi di gas come argon, idrogeno, azoto elio o loro combinazioni. Raggiunge una
potenza massima, di 55KW ed il plasma generato raggiunge temperature fino a
16000°C [46]. I parametri dei programmi APS utilizzati per le deposizioni sono
riportati in tabella 4.2.
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Programma | Argon, | Idrogeno | Tensione | Corrente | Potenza
1/min 1/min \% A kW
P1 45 6 75 380 25
P5 45 8 380 27
P7 45 12 380 30
P10 45 12 5 380 38

Tabella 4.1: Parametri di spruzzatura dei programmi APS utilizzati per la deposizione degli EBC.

Ogni rivestimento ¢ stato depositato con 10 passate, una portata di 40 g/s e
mantenendo la torcia sempre perpendicolare al substrato. Per alcuni campioni la
deposizione e avvenuta con riscaldamento del substrato a temperatura controllata.
Una fiamma ossiacetilenica e stata posta sotto la piastra in acciaio inox che
sosteneva i campioni in SiC per aumentarne la temperatura, e mantenerla lungo

tutta la fase di deposizione (Fig.4.2).

Figura 4.2: Deposizione con temperatura controllata utilizzando una fiamma ossiacetilenica.

L’obbiettivo era portare il substrato sopra alla temperatura di transizione
vetrosa dei disilicati per agevolare la nucleazione e 'accrescimento dei grani cri-
stallini. Inoltre evitando il raffreddamento rapido delle particelle depositate, si
ha dato tempo agli atomi di riorganzzarsi nel reticolo cristallino e diminuire il
contenuto di fase amorfa all’interno del rivestimento. La formazione di un de-
posito amorfo ¢ altamente indesiderata, poiché i fenomeni di ricristallizzazione

con l'esposizione ad alta temperatura nei cicli termici, determinerebbero ritiri
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volumetrici del materiale, con possibilita fessurazione e delaminazione del rivesti-
mento. Il controllo di temperatura e stato effettuato tramite una termocoppia,
posta al di sotto di uno dei campioni. La tabella 4.2 riassume per ogni campione
il disilicato depositato, il programma APS utilizzato, la distanza torcia-substrato

e la temperaura raggiunta nella deposizioni ad alta temperatura.

Campione | Top Coat | Programma | Distanza | Deposizione in temperatura, °C
110 ScDS pP7 90
112 ScDS pP7 90 1000
118 ScDS P10 90
108 YYbDS P1 135
114 YYbDS P1 135 900
116 YYbDS P1 90

Tabella 4.2: Programmi, distanza torcia-substrato e temperature utilizzate per la deposizione APS
dei disilicati di terre rare sui campioni.

4.1.2 Trattamento termico

Il trattamento termico e stato eseguito con un forno statico a muffola Lindberg
818P (Fig.4.3). Tale trattamento ¢ stato descritto da Bakan et al. [47], che lo
hanno eseguito su EBC in disilicato di itterbio YbDS, con effetti benefici sulla

densita di cricche e cristallinita del rivestimento.

Figura 4.3: Forno a muffola Lindberg 818P

Comprende due step successivi:
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1. 975 °C per 40 h: si raggiunge la temperatura di sinterizzazione del disilicato

di itterbio, favorendo il fenomeni di crack healing.

2. 1300 °C per 10 h: si raggiunge la temperatura di cristallizzazione del silicato

di itterbio, per ridurre il piu possibile il contenuto di fase amorfa.

Dopo il riscaldamento a due step, i campioni sono stati raffreddati in maniera

controllata con una velocita di -5 °C/min fino a raggiungere i 300 °C.

4.2 Caratterizzazione

L’analisi e la caratterizzazione dei rivestimenti e avvenuta presso il laboratori
del Dipartimento di Ingegneria Chimica Materiali Ambiente — DICMA presso la
facolta di Ingegneria Civile e Industriale dell’Universita La Sapienza di Roma.
In preparazione all’analisi, le piastrelle di SiC 50mm x 20mm rivestite con
APS sono state tagliate con una troncatrice lineare di precisione IsoMet 5000 di
Buehler, equipaggiata con lama diamantata, per ottenere dei campioni di dimen-
sioni (10mm =+ 2mm) x 20mm. Successivamente i campioni sono stati inglobati
in una resina epossidica a bassa viscosita e a bassissimo coefficiente di ritiro,
per poter essere lucidati tramite una macchina lucidatrice PRESI Mecatech 334.
In questo modo la sezione trasversale del campione e stata lucidata a specchio,

azione necessaria per le analisi al microscopio elettronico a scansione (SEM).

4.2.1 Analisi SEM

La microscopia elettronica a scansione (SEM) ¢ un potente metodo utilizzato
per 'analisi microstrutturale e l’analisi elementare dei campioni. Il SEM utilizza
elettroni ad alta tensione focalizzati sul campione per generare immagini della
microstruttura, consentendo di osservare la distribuzione dei difetti e delle diverse
fasi presenti.

I1 SEM e costituito essenzialmente da un cannone ad elettroni che attraverso
una differenza di potenziale tipicamente compresa tra 0,1 e 300 keV, emette
di un fascio di elettroni. Questo fascio attraversa un sistema di lenti e viene
convogliato verso un punto superficie del campione da analizzare, Fig.4.4. Gli
elettroni interagiscono con un certo volume di atomi del materiale in diversi modi,

inducendo emissioni differenti a seconda del tipo di interazione:
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Figura 4.4: Rappresentazione schematica dei componenti del SEM e delle interazioni con il fascio
di elettroni.

e Gli elettroni secondari (SE) sono elettroni a bassa energia che vengono
espulsi dalla regione vicina alla superficie di un campione durante il bom-
bardamento da parte del fascio di elettroni primario. Questi elettroni hanno
in genere energie inferiori a 50 eV e provengono da pochi nanometri dal-
la superficie del campione. Vengono utilizzati per generare immagini ad
alta risoluzione della topografia superficiale e consente una visualizzazione

dettagliata della microstruttura del campione.

e Gli elettroni retrodiffusi (BSE) sono elettroni ad alta energia che vengo-
no riflessi dal campione dopo aver interagito con gli atomi del campione.
Questi elettroni provengono dalle profondita del campione rispetto agli elet-
troni secondari e la loro intensita ¢ influenzata dal numero atomico degli
elementi nel campione; gli elementi con numero atomico piu elevato rifletto-
no piu elettroni, producendo un’immagine piu luminosa. Le BSE vengono
utilizzate per 'imaging a contrasto compositivo nel SEM, consentendo di
differenziare le aree di diversa composizione elementare e di condurre analisi
qualitative e quantitative. L’'uso della BSE & particolarmente vantaggioso
per osservare la distribuzione di diverse fasi o componenti all’interno di un

campione eterogeneo.

Le particelle e radiazioni prodotte vengono quindi raccolte dai rivelatori, che

convertono i segnali in formato digitale per la visualizzazione sullo schermo di
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un computer. Focalizzando il fascio di elettroni in diversi punti del campione si
ottengono immagini dettagliate della topografia superficiale e della composizione

del campione [48].

Figura 4.5: SEM Tescan-mira3

I1 SEM utilizzato € un TESCAN MIRA3, Fig.4.5, capace di operare a voltaggi
molto elevati, fino a 30 kV, per ottenere immagini ad alta risoluzione, fino a 1.2

nm a 30 kV, in condizioni di vuoto spinto con pressione minore di 5*10-4 Pa.

4.2.2 Analisi EDS

L’analisi EDS (Energy Dispersive X-ray Spectroscopy) & una tecnica associata
alla microscopia elettronica a scansione (SEM). Consente ’analisi microchimica
rilevando i raggi X emessi quando un campione viene bombardato da un fascio di
elettroni in un microscopio elettronico a scansione. Gli elettroni ad alta energia
del SEM spostano gli elettroni degli orbitali piu interni degli atomi del campione,
provocando transizioni elettroniche da livelli di energia piu alti a quelli pit bassi
e la successiva emissione di raggi X caratteristici. Questi raggi X vengono quindi
raccolti da un rivelatore EDS, nel caso di specie un sistema EDS EDAX Ametek
— Octane Elect. Ogni elemento emette dei raggi X con un’energia specifica, per
cui separandoli su uno spettro di energia diventa possibile 'identificazione del-
I’elemento stesso. Inoltre I'intensita dei picchi radiografici € proporzionale alla
concentrazione degli elementi e consente un’analisi quantitativa oltre che qualita-
tiva. L’EDS puo essere utilizzato per analizzare la composizione elementare della
superficie e delle regioni vicine alla superficie di un campione, con una risoluzione

spaziale su scala micrometrica.
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4.2.3 Analisi XRD

Per avere informazioni sulle strutture, le fasi, 'orientamento dei cristalli e altri
parametri strutturali dei campione e stata eseguita anche 1’analisi di diffrazione
a raggi X (XRD). La lunghezza d’onda A\ dei raggi X & dello stesso ordine di
grandezza della spaziatura atomica nei reticoli cristallini. L’XRD analizza 1'in-
terferenza costruttiva e distruttiva dei raggi X diffusi da un cristallo quando e
colpito dai un fascio di raggi X monocromatici ad angoli specifici, Fig.4.6. 1l
modello di diffrazione risultante, o diffrattogramma, € unico per ogni materiale
e puo essere utilizzato come impronta digitale per I'identificazione non solo della

sostanza ma anche della fase in cui si trova.

1
Incident
beam

2

B
¥ Diffracted
. beam

@ ®---9 @ -0 @@

Figura 4.6: Dispersione dei raggi X da parte degli atomi e formazione di un modello di diffrazione

Il fenomeno puo essere compreso considerando la la legge di Bragg, un’equa-
zione che mette in relazione gli angoli ai quali i raggi X vengono diffratti in modo
costruttivo dai piani atomici di un cristallo con la lunghezza d’onda dei raggi X

incidenti e la distanza tra i piani di diffrazione:
nA = 2dsin 6 (4.1)

dove n & un numero naturale che rappresenta 1’ordine di riflessione, A e la lun-
ghezza d’onda del fascio di raggi X incidente, d la distanza tra i piani cristallini
e 6 e 'angolo di incidenza che soddisfa la condizione di interferenza costrutti-
va. [ raggi X diffratti vengono poi rilevati, elaborati e contati. La scansione del

campione attraverso una gamma di angoli 20 permette di raggiungere tutte le
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possibili direzioni di diffrazione del reticolo: quindi, si ottiene un’unica serie di
massimi di diffrazione [49].

Per condurre questa analisi, e stato utilizzato un dispositivo Philips X’Pert
X-ray (PANalytical B.V., The Netherlands), operante a 40 kV e 40 mA con una
radiazione Cu Kal, corrispondente a una lunghezza d’onda di 1.54050 A. Per
i campioni ¢ stato selezionato un intervallo di scansione da 5° a 90°, con una

dimensione del passo di 0.02° e un tempo di conteggio di 2 s.

4.2.4 Analisi di cricche e porosita

Le immagini SEM sono state utilizzate anche per effettuare un’analisi relativa
alla porosita ed alla densita di cricca all’interno dei campioni.

L’analisi delle cricche e stata eseguita mediante un apposito programma di
analisi delle immagini in MATLAB. Inizialmente, I'immagine SEM ¢ stata discre-
tizzata trasformando ogni pixel in bianco o nero, in base al superamento di una
soglia di colore in scala di grigio. In questo modo crepe e porosita sono diventate
nere e quindi facilmente distinguibili sfondo bianco del resto dello strato in fase
di analisi (Fig.4.7 b). L’area del rivestimento della sezione analizzata ¢ stata
calcolata considerando lo strato come completamente denso (cioe completamente
bianco). Successivamente, per distinguere le porosita dalle cricche, ogni regione
scura e stata filtrata in base al rapporto di aspetto, che doveva essere superiore
ad un parametro fissato. Le regioni filtrate sono state considerate porosita e sono
state rimosse integrandole nello sfondo bianco Le cricche sono state identificate
selezionando manualmente il loro apice e ne & stata calcolata la lunghezza (Figura
4.7 ¢).

Dall’elaborazione dell'immagine sono stati calcolati diversi parametri :

Numero di cricche=n

"o
Lunghezza media di cricca [pm] = E;l
n
n
Crack densit I
rack density |——] 1

T oL
OSCL (Owverall specific crack length) [7%?2} - 211:41

Dove A & l'area della sezione trasversale del rivestimento e L; la lunghezza
di ogni singola cricca. Analogamente le immagini SEM sono state elaborate per
analizzare il grado di porosita del rivestimento. In questo caso sono state escluse

tutte le zone scure con rapporto di aspetto superiore al parametro imposto e le
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Figura 4.7: Rappresentazione dei principali passaggi della routine di elaborazione delle immagini
per Panalisi delle cricche: (a) Micrografia SEM originale selezionata per 'analisi; (b)
immagine discretizzata per aumentare il contrasto tra il rivestimento in sfondo bianco
e le regioni scure delle cricche e delle porositd; (c) immagine risultante dal filtraggio
del rapporto di aspetto delle zone nere, che elimina le porosita; (d) le linee rosse che
rappresentano le cricche identificate; (e) sovrapposizione della microscopia originale
SEM con l'immagine elaborata dal programma MATLAB, per evidenziare Defficacia
nell’identificazione delle cricche [50].

varie ombreggiature presenti. Il programma poi calcola la percentuale di porosita
relativa all’area selezionata, come rapporto tra l’area totale delle regioni nere e
I’area totale analizzata. Parallelamente ¢ stata eseguita una ulteriore analisi di

porosita utilizzando il software LUCIA, un programma per la rielaborazione di



4.2 Caratterizzazione

59

immagini prese da microscopio ottico (Nikon Eclipse 1.150).
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Capitolo 5
Risultati sperimentali

In questo capitolo sono riportati i risultati delle analisi di laboratorio svolte sui
rivestimenti deposti. I campioni sono identificati da un numero a tre cifre, segui-
to dal materiale del rivestimento, il programma usato per la deposizione APS (si
faccia riferimento alla tabella 4.2) e la distanza della torcia dal substrato. Nei casi
in cui sia stato effettuato il riscaldamento controllato, e riportata la temperatura
raggiunta del substrato nella fase di deposizione espressa in gradi centigradi (e.g.
T1000 per temperatura del campione di 1000°C). I campioni sono analizzati nella
configurazione as-sprayed (AS), a seguito del trattamento termico (TT) ed infine
i risultati ottenuti dalle due analisi sono confrontati tra loro. La microstruttura
¢ esaminata attraverso le micrografie BSE ottenute tramite microscopio elettro-
nico a scansione (SEM), identificando la composizione elementare delle varie fasi
con 'analisi EDS, che fornisce valori semiquantitativi sulle percentuali atomiche
degli elementi nel rivestimento: Si, O e le terre rare Y, Yb e Sc. I dati ottenu-
ti dall’EDS sono semiquantitativi poiché le percentuali atomiche degli elementi
calcolate dipendono dalla potenza del fascio di elettroni impostata: a potenze
elevate aumentano le percentuali degli elementi piu pesanti, a potenze inferiori
aumentano le percentuali di quelli leggeri. Tramite i software MATLAB e LU-
CTIA sono quantificate porosita e densita di cricca, ed infine I’analisi XRD elabora
gli spettri di diffrazione per valutare le fasi dei composti presenti all’interno del

rivestimento e il loro livello di cristallinita.

5.1 SC2Si207

In questa sezione sono riportati i risultati della analisi di laboratorio dei rivesti-

menti in disilicato di scandio (ScDS). I campioni rivestiti in disilicato di scandio

61
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(ScDS) sono:
1. 110 ScDS (P7-90mm)
2. 112 ScDS (P7-90mm) T1000
3. 118 ScDS (P10-90mm)

I programmi P7 e P10 impostano rispettivamente una potenza della torcia di
30 kW e 38kW, maggiori di quelle usate in esperimenti precedenti. Il rivestimen-
to dei campioni 110 (P7-90mm) e 118 (P10-90mm) ha ’obbiettivo di completare
una matrice delle deposizioni, poiché le informazioni sui parametri APS per la
deposizione del disilicato di scandio in letteratura sono scarse. Il rivestimento del
campione 112 (P7-90mm) T1000 ¢ stato ottenuto con riscaldamento del substra-
to a 1000° C, per confrontarlo con il 110 (P7-90mm) e valutare lefficacia della

deposizione ad alta temperatura.

5.1.1 Rivestimenti in Sc,Si; 07 as-sprayed

Le micrografie BSE della sezione trasversale dei campioni rivestiti in ScDS sono
riportate in Fig.5.1. Nei campioni 110 (P7-90mm) e 118 (P10-90mm) si osser-
va nel ScDS la presenza di numerose cricche verticali passanti, che attraversano
tutto lo spessore del rivestimento e proseguono lungo l'interfaccia top coat/bond
coat. In particolare 'aumento di potenza sembra aver compromesso maggiormen-
te 'adesione del rivestimento. Al contrario nel campione 112 (P7-90mm) T1000 la
qualita dell’interfaccia e decisamente piu uniforme e coesa, sebbene siano presenti
anche in questo caso alcune cricche verticali passanti.

L’analisi EDS effettuata su un’ampia area del campione 110 (P7-90mm)
(Fig.5.2) indica che il rivestimento sia composto principalmente da disilicato di
scandio. Tuttavia le percentuali atomiche tra Si e Sc si discostano da quelle ste-
chiometriche, in cui il rapporto tra moli di silicio e di scandio dovrebbe essere
pari a 1:1 (ScaSipO7), suggernedo la coesistenza di una pluralita di fasi costituenti
all’interno rivestimento. In Fig.5.3 e riportata una micrografia BSE del campione
112 (P7-90) T1000, dove si pud notare come la colorazione non sia uniforme, ma
siano presenti aree a diverse gradazioni di grigio. L’analisi EDS effettuata su zone
pit chiare (Area 1) individua alte percentuali di scandio, I’elemento pit pesan-
te. Viceversa in zone piu scure (Area 5) la percentuale di silicio aumenta. Dalle
percentuali atomiche si puo desumere che siano presenti tracce di monosilicato di

scandio (Sc2Si05) e ossido si scandio (ScyO3).
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Figura 5.1: Micrografie BSE a diversi ingrandimenti della sezione trasversale dei rivestimenti in

SeDS AS. Campioni: 110 (P7-90mm) (a) e (b); 112 (P7-90mm) T1000 (c) e (d); 110
(P7-90mm) (e) e (f).

L’eterogeneita della composizione dei rivestimenti & dovuta al contributo di
diversi fattori che concorrono durante la deposizione APS, come 'impurita della
polvere di ScDS e la storia termica della particella. Con storia termica si inten-
dono tutti i processi chimici e fisici che influiscono sulla particella durante la fase
di volo. Ad esempio non tutte le particelle hanno la stessa dimensione, per cui

quelle pitu grandi possono fondersi solo parzialmente prima di impattare contro
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Figura 5.3: Analisi EDS campione 112 (P7-90) T1000.

la superficie del substrato; al contrario quelle piu piccole possono surriscaldarsi e
raggiungere temperature in cui gli elementi piu leggeri si ossidano e volatilizzano
mentre quelli piu pesanti formano precipitati. [ parametri di deposizione, come
distanza torcia-substrato e potenza, influiscono considerevolmente su questo fe-
nomeno. Si puo osservare dal grafico (c¢) di Fig.5.4 che il rapporto Si/(Si+Sc)
¢ inferiore a 0,5 (valore stechiometrico) per tutti e tre i campioni, che testimo-
nia la presenza di processi di volatilizzazione del silicio in tutte le deposizioni.
L’intensita di ossidazione & stata maggiore per il 118 (P10-90) rispetto al 110

(P7-90mm), a causa della maggior potenza di torcia impiegata [51].

Il rendimento di deposizione ¢ aumentato incrementando la potenza, infatti
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Figura 5.4: Grafici di confronto dei rivestimenti in ScDS AS.

lo spessore del campione 118 (P10-90) & maggiore degli altri a parita di numero di

passate (10) e portata (40 g/s) (Fig.5.4 (a)). Il campione deposto in temperatura

112 (P7-90) T1000 presenta la porosita piu elevata e anche la maggior densita
di cricche. L’Overall Specific Crack Lenght (OSCL) invece ¢ minore del 118

(P10-90), per cui sebbene le cricche siano pit numerose, sono mediamente piu

corte. L’alta temperatura del substrato in deposizione ha migliorato il livello di

cristallinita del riporto, come si puo vedere in Fig.5.5, dove il grafico rosso del

campione 112 (P7-90) T1000 presenta picchi piu netti e gobbe delle fasi amorfe

meno accentuate. Tutti 1 picchi sono associati al disilicato di scandio, tranne
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il picco a 31,4° riconducibile all’ossido di scandio, confermando quanto dedotto
dall’analisi EDS. La presenza dell’ossido di scandio & dovuta anche alla presenza

di impurita nella polvere di partenza.
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——110-5¢DS (P7-90)
118-5cDS (P10-90)

800

600

400 -

200 -

Position [° 2Thela| L 5C2°3

Figura 5.5: Spettri XRD dei rivestimenti in ScDS AS

5.1.2 Rivestimenti in Sc;Si,07 trattati termicamente

I campioni as-sprayed sono stati sottoposti a un trattamento termico di 975°C per
40 ore e a 1300°C per 10 ore. I rivestimenti ottenuti, sebbene siano uniformi in
termini di fasi costituenti, risultano particolarmente danneggiati, con la presenza
di spesse cricche verticali passanti, come evidenziato da Fig.5.6. Nei campioni
110 (P7-90mm) TT e 118 (P10-90mm) TT queste cricche sono particolarmente
evidenti e compromettono l'utilizzo di questi materiali come sistema EBC, per
cui si ¢ deciso di non raccogliere i valori di densita di cricca e composizione per
questi due campioni. Sidenota inoltre la comparsa di TGO all’interfaccia ScDS/Si
(Fig.5.6(d)), favorito dall’accesso di ossigeno allo strato di silicio tramite le cricche
verticali durante il trattamento termico. La presenza di silice si riscontra anche
all’interno del top coat, come confermato dall’analisi EDS su alcune macchie scure
isolate all'interno del rivestimento in ScDS Fig.5.6 (f). In tutti e tre i campioni
I'interfaccia top coat/bond coat ¢ interessata dalla presenza di lunghe cricche
orizzontali, che attraversano tutto il campione. L’analisi di porosita evidenzia
come contrariamente alla configurazione AS, il campione 112 (P7-90) T1000 risulti

quello meno poroso.
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Figura 5.6: Micrografie BSE a diversi ingrandimenti della sezione trasversale dei rivestimenti ScDS

TT. Campioni: 110 (P7-90mm) TT (a) e (b); 112 (P7-90mm) T1000 TT (c) e (d); 118
(P10-90mm) TT (e) e (f).
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Figura 5.7: Porositd dei rivestimenti ScDS TT.
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5.1.3 Confronto

Dal confronto delle micrografie BSE della sezione trasversale dei campioni nelle
configurazione AS e TT di Fig.5.8 & evidente come, sebbene le fasi costituenti
siano state omogeneizzate e le microcricche ridotte, le cricche verticali passanti si

siano inspessite ed allargate.

AS-sprayed

SEM HV: 150 kW SEM MAG: 1.50 kx MIRA3 TESCAN SE v SEM G: 1.50 kx MIRA3 TESCAN|
View field: 461 pm Det: LE-BSE 100 pm (] Det: LE-BSE 100 pm
WO: 14.90 mm Sapienza - Rome University WD 1500 mm Sapienza - Rome University

SEM MAG: 1.50 kx MIRAZ TESCAN| y 8 MIRAZ TESCAN|
Dot: LEBSE 100 pm

WOD: 15.08 mm Sapionza - Rome Univorsity ¥ e 3 zo - Rome Uni

AS-sprayed

ScDS

SiC
SEM MAG: 1.50 kx MIRAS TESCAN SEMHV: 150 kY SEMM. E MIRA3 TESCAN|
Det: LE-BSE 100 pm w field: 461 pm Det: LE-ESE 100 pm
WO: 14.98 mm Saplenza - Rome University WD: 1505 mm Sapeenza - Rome University

Figura 5.8: Micrografie BSE trasversale dei rivestimenti ScDS AS e ScDS TT a confronto. Cam-
pioni: 110 (P7-90mm) (a) e (b); 112 (P7-90mm) T1000 (c) e (d); 118 (P10-90mm) (e)
e (f).

Il crack opening ¢ un meccanismo di rilassamento degli stress, in cui nelle
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cricche piu importanti si concentrano tutti gli stress termici e interni al mate-
riale durante 'esposizione alle alte temperature [47]. Dato che la microstruttura
dei campioni as-sprayed era gia fortemente criccata, il trattamento termico ha

esacerbato 1 difetti preesistenti nel rivestimento.

110 (p7-90mm) (@) 112 (P7-90mm) T1000 (P! 118 (P10-90mm)  (€)
16 16 16
14 1 T
12 12 |
® 10 & 10 Ew
! . ! ﬁ ! H
1 AS L : AS m ‘ AS T

Figura 5.9: Porosita dei rivestimenti ScDS AS e ScDS TT a confronto. Campioni: 110 (P7-90mm)
TT (a); 112 (P7-90mm) T1000 TT (b); 118 (P10-90mm) TT (c).

Anche la porosita sembra risentire del trattamento termico (Fig.5.9) con un
aumento deciso della porosita, ad eccezione del campione deposto in temperatura
112 (P7-90mm) T1000 TT, per cui la percentuale di porosita si ¢ abbassata. Per
il 112 (P7-90mm) T1000 TT & stata condotta anche la rilevazione della densita di

cricche, che conferma il peggioramento complessivo della qualita del rivestimento

(Fig.5.10).
112 (P7-90mm) T1000 (@ 112 (P7-90mm) T1000  (P)

450,00
800 N” : l

400,00 T
360,00
300,00 }
250,00 o
200,00 e
150,00 "'_ |
100,00 ~ 0l
50,00 e

0,00 000

AS T AS

Figura 5.10: Densita di cricche (a) e OSCL (b) del campione 112 (P7-90mm) T1000 in configura-
zione AS e TT.

Crack density (cracks/mmn2)
Owerall specific crack length (mmimim2)

[—

Infine ’analisi XRD riportata in Fig. 5.11, evidenzia come il trattamento
termico abbia migliorato il livello di cristallinita di tutti i campioni.. Tutti i
picchi sono associati al disilicato di scandio, tranne il picco a 31,4° riconducibile
all’ossido di scandio, che compare anche negli spettri di 110 (P7-90mm) TT e 118
(P10-90mm) TT. Nella configurazione AS il picco era nascosto dalla gobba della

fase amorfa.
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Figura 5.11: Spettri XRD dei rivestimenti in ScDS AS e TT a confronto. Campioni: 110 (P7-
90mm) (a); 112 (P7-90mm) T1000 (b); 118 (P10-90mm) (c).

5.2 YYbSi,Oy

In questa sezione sono riportati i risultati della analisi di laboratorio dei rivesti-
menti in disilicato misto ittrio e itterbio (YYbDS). I campioni rivestiti in disilicato

misto ittrio e itterbio sono:

1. 108 YYbDs (P1-135mm)
2. 114 YYbDs (P1-135mm) T900

3. 116 YYbDs (P5-90mm)

[ programmi P1 e P5 impostano rispettivamente una potenza della torcia di 25

kW e 27kW. I parametri scelti per il rivestimento dei campioni 108 (P1-135mm) e
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116 (P5-90mm) ha I'obbiettivo di completare una matrice delle deposizioni, data
la limitata disponibilita di informazioni nella letteratura esistente sui parametri
di spruzzatura APS richiesti per il deposito del disilicato misto di ittrio e itter-
bio. Il campione 114 (P1-135mm) T900 ¢ stato rivestito con riscaldamento del
substrato a 900° C, per confrontarlo con il 108 (P1-135mm) e valutare 'efficacia

della deposizione ad alta temperatura.

5.2.1 Rivestimenti in YYb,Si,0; as-sprayed

Le micrografie BSE della sezione trasversale dei campioni rivestiti in YYbDs
sono riportate in Fig.5.12. Nei campioni 108 (P1-135 mm) e 116 (P5-90 mm),
si possono notare diverse cricche verticali passanti nel rivestimento YYBDS, che
attraversano l'intero spessore del rivestimento e si estendono lungo l'interfaccia
tra il top coat e il bond coat. In particolare, sembra che I’aumento della potenza
abbia portato a un maggiore fratturazione del rivestimento. Al contrario, nel
campione 114 (P1-135mm) T900, Iinterfaccia presenta una natura decisamente
piu uniforme e adesa, le cricche passanti sono meno numerose e soprattutto piu
sottili.

Gli ingrandimenti delle micrografie BSE evidenziano il gran numero di fasi
costituenti all’interno dei rivestimenti e I'influenza dei parametri di deposizione
sulla microstruttura del rivestimento. In sottofigura (f) di Fig.5.12 si osserva
come la maggior potenza e la minore distanza utilizzata per il rivestimento del
campione 116 (P5-90 mm) abbiano prodotto splat sottili e allungati, dall’alto
rapporto d’ aspetto. Nella sottofigura (b) sono visibili alcuni splat dalla forma
circolare, che indicano la non completa fusione della particella di polvere nel
processo di deposizione. Le particelle parzialmente fuse derivano tipicamente da
granuli di polvere di disilicato troppo grandi oppure da reazioni chimiche che si
verificano durante la fase di volo, che alterano la composizione e di conseguenza
anche la temperatura di fusione della particella. La bassa potenza potrebbe non
apportare sufficiente carico termico per garantirne la fusione completa, mentre
I’eccessiva distanza tra torcia e substrato aumenta il tempo di volo e permette
alle particelle di risolidificare parzialmente prima di impattare sulla superficie del
substrato, ottenendo cosi la formazione di splat arrotondati [51].

Importante e anche I'influenza dei parametri di spruzzatura sul rendimento di
deposizione e sulla porosita. La maggior potenza e la minor distanza del campione
116 (P5-90) hanno aumentato lo spessore e diminuito la porosita (Fig.5.13 (a) e

(b)). Al contrario di quanto successo per i rivestimenti in ScDS, la deposizione
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SiC
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WD: 14.99 mm Sapienza - Rome University WD: 14.93 mm

SiC

SEM HV: 15.0 kV SEM MAG: 1.50 ko - 3 SEM MAG: 5.00 kx MIRAZ TESCA

View field: 461 pm Det: LE-BSE 100 pm Det: LE-BSE 20 pm
WD: 15.06 mm: Saplenza - Rome University

SiC , S8
SEM HV: 15.0 kV SEM MAG: 1.50 kx MIRA3 TESCAN SEM HV: 15.0 kV SEM MAG: 5.00 kx MIRA3 TESCA
View field: 461 pm Det: LE-BSE 100 pm View field: 138 pm Det: LE-BSE
WD: 15.41 mm Saplenza - Roma University WD: 15.18 mm Saplenza - Roma University

Figura 5.12: Micrografie BSE a diversi ingrandimenti della sezione trasversale dei rivestimenti in
YYbDS AS. Campioni: 108 (P1-135mm) (a) e (b); 114 (P1-135mm) T900 (c) e (d);
108 (P1-135mm) (e) e (f).

ad alta temperatura del campione 114 (P1-135mm) T900 ha inficiato in modo
minimo sul livello di porosita, ma ha permesso di ridurre in modo sostanziale
densita di cricca e OSCL (Fig.5.13 (d) e (e)).

Dall’analisi EDS effettuata sul campione 114 (P1-135mm) T900 e riportata
in Fig.5.14, si verifica la presenza di disilicato misto YYb,SizO7 (Aree 1, 4 e 6)
e monosilicato misto YYbySiO5 (Area 2). Il contenuto di silicio Si/(Si+Y+Yb)
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Figura 5.13: Grafici di confronto dei rivestimenti in YYbDs AS

¢ molto simile per i tre campioni (Fig.5.13 (¢)). Cio suggerisce che, nonostan-
te 1 diversi programmi utilizzati, 'intesita di ossidazione durante il processo di
deposizione sia stata simile. Gli spettri ottenuti dall’analisi XRD di Fig. 5.15
confermano la similarita delle composizioni dei rivestimenti, anche se le accen-
tuate gobbe testimoniano una alta percentuale si fase amorfa che rende difficile
identificare i composti presenti. Tutti i picchi sono associati al disilicato di Yb,
anche se sono traslati rispetto agli angoli usuali, dato che il materiale in esame &
una lega sostituzionale Yb-Y. Gli atomi di Y vanno ad occupare le posizioni degli
atomi di Yb senza variare pero la struttura cristallina. Le diverse dimensioni dei
due atomi causano comunque una distorsione del reticolo cristallino che induce

gli sfasamenti della posizione dei picchi nello spettro dei raggi X. La cristallinita
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Figura 5.14: Analisi EDS campione 114 (P1-135mm). Si noti la stuttura cristallina a ”fiore” nel-
I’Area 1, formatasi a seguito della deposizione ad alta temperatura.

10 Y

| 114-ScDS (P1-135)T900
108-5¢DS (P1-135)
116-5¢D5 (P5-90)
m E
400
200 |
I A

Figura 5.15: Spettri XRD dei rivestimenti in YYbDs AS

del rivestimento non & stata migliorata con il riscaldamento del substrato, indice

che sia necessaria una temperatura piu elevata per la ricristallizzazione di questo

materiale.
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5.2.2 Rivestimenti in YYb,Si;O7 trattati termicamente

[ campioni as-sprayed sono stati sottoposti a un trattamento termico di 975°C
per 40 ore e a 1300°C per 10 ore. Le sottofigure (a) e (b) di Fig. 5.16 mostrano
I'ottima microstruttura del campione 108 (P1-135mm) TT.

4
SEM HY: 15.0 kV SEM MAG: 1.50 kx MIRAJ TESCAN SEM HV: 15.0 kV SEM MAG: 5.00 kx
View field: 461 um Det: LE-BSE 100 pm View field: 138 pm Det: LE-BSE
WD: 15.03 mm Sapienza - Rome University WD: 15.11 mm

SiC

SEM HY: 20.0 kY SEM MAG: 1.50 kx MIRAZ TESCAN SEM HV: 20.0 kV SEM MAG: 1.50 kx MIRA3 TESCA
View field: 461 pm Det: LE-BSE 100 pm View field: 461 pm Det: LE-BSE 100 um
WD: 15.12 mm Sapienza - Rome University WD: 15.11 mm Saplenza - Rome University

SiC :
SEM HV: 15.0 kV SEM MAG: 1.50 kx MIRA3 TESCAN 3 MIRA3Z TESCAI
View field: 461 pm Det: LE-BSE 100 pm s 10 pm
WD: 15.00 mm Saplenza - Roma University : 15.1 Saplenza - Roma University

Figura 5.16: Micrografie BSE a diversi ingrandimenti della sezione trasversale dei rivestimenti
YYbDs TT. Campioni: 108 (P1-135mm) TT (a) e (b); 114 (P1-135mm) T900 TT
(e) e (d); 116 (P5-90mm) TT (e) e (f).

Non sono presenti cricche passanti verticali, ma solamente microcricche all’in-

terno del top coat, ed & buona ’adesione un sottile strato di TGO rende l'inter-
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faccia con il bond coat. Al contrario il trattamento termico & stato deleterio per
il campione 114 (P1-135mm) T900. Sebbene all’interno del top coat siano assenti
cricche passanti verticali e l'interfaccia si sia mantenuta ben adesa e uniforme,
la superficie risulta molto frastagliata e il bond coat in silicio & attraversato da
una lunga cricca orizzontale, che ha causato la delaminazione di una porzione
di rivestimento (Fig.5.16 (d)). Anche il campione 116 (P5-90mm) TT presenta
una superficie frastagliata ed uno scollamento all’interfaccia YYbDS/Si, oltre a
numerose cricche verticali passanti. Si € deciso quindi di non raccogliere i valori
di densita di cricca e composizione per questi due campioni.

Dalla micrografia BSE di Fig.5.16 (f) si osserva la presenza di una fase se-
condaria finemente dispersa all’interno di una matrice in YYbDS. Dall’analisi
EDS condotta in quest’area, riportata in Fig.5.17, emerge che la fase seconda-
ria sia monosilicato di ittrio-itterbio YYbMS. Il trattamento termico ha indotto
I’'ossidazione del disilicato e quindi la nucleazione di precipitati di YYbMS, YMS
(Y5SiO5) e YbMS (Yb,SiOs).

(34 (P-135mm)] - seiecad g 2
P Yb
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. 0K 843 84
( O 1. SiK 026 24m
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Enh:tld Area 1
1 YblL 53N 2052
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B
Selected Area 2

Element Weight % Atomic %

p oK 1069 36.05
r - “lo ¥ SiK 1787 3433
YL 24.90 1511
ey ' § 4654 1451
SEM HV: 20.0 kV SEM MAG: 20.0 kx MIRAZ TESCAI - . . 5t . A

View liald: 34.6 pm Det: LE-BSE 10 pm
WD: 15.10 mm Sapienza - Rome University

Figura 5.17: Analisi EDS campione 114 (P1-135) T900 TT.

5.2.3 Confronto

Gli spettri XRD delle configurazioni AS e T'T riportate. in Fig.5.18 evidenziano
come il YbDS sia il composto prevalente, a cui sono associati tutti i principali
picchi. Il trattamento termico non solo ha reso cristallino il rivestimento, ma
ha causato la formazione e 'accrescimento di composizioni differenti, tra cui si
individuano YMS e YbMS. In particolare i picchi di YbMS sembrano essere pre-
senti anche nel rivestimento as sprayed, ma sono picchi molto poco intensi, sia
perché probabilmente questa fase ¢ meno abbondante e sia perché la presenza

della gobba della fase amorfa tende a nasconderli.



5.2 YYbSi, O,

77

ao0
300
| =oo

| 100

| 1000

400 -

T s

-1 108-YYbDS (P1-135) AS

T

(a)

[ 108-YYbDS (P1-135) TT '

I\ F R
\""-—._..q____,_:l. _!!_f-‘__ _; ,._lv. ':ng,'“,_!:i';}l. JJ!|V,'|J1'__L__,_.i-___:_V.l-‘,_-?a’[llll_,l\a__.wr!\_“,', M Ao

5
LA an NP
T T Y T v T

T T
10 z0 J0 40 50 G0 TO B0

Position ["2ZTheta]

114-YYbDS (P1-135) T900 AS

(b)

SR T e

.

1500 |114YYDDS (P1-135) T900 TT
1000

S00

Fostion [*2Theta)

SO0 —

400

200 -

116-YYbDS (P7-90) AS

(c)

“F116¥vbDS (P7-90) AS
D00 —
500 -
LR ]
S LAV GUNT B g Vo
o L) L 1 T )
10 20 30 a0 50 60

Figura 5.18: Spettri XRD dei rivestimenti in YYbDs AS e TT a confronto. Campioni: 108 (P1-

Position ["ZTheta]

.szSiOS L YzSiO5

135mm) (a); 114 (P1-135mm) T900 (b); 116 (P5-90mm) (c).

108 (P1-135mm) @) 108 (P1-135mm) (D)
o~
= 1200,00 E;_: >
‘E 1000, 00 :—E--.. -
E 800,00 E‘
(o) )
il = 15 0
5 500,00 ] -
B ation 880,54 | @ 10.00
@ 4 =
> 542,68 8 -
E 200,00 B 20
o ]
0,00 2 oo
AS T 8 AS

Figura 5.19: Densita di cricche (a) e OSCL (b) del campione 108 (P1-135mm) in configurazione AS

e TT.
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SEM HV: 15.0 kV SEM MAG: 1.50 kx MIRAJ TESCA SEM HV: 15.0 kV SEM MAG: 1.50 kx MIRA3 TESCA
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Figura 5.20: Micrografie BSE trasversale dei rivestimenti YYbDs AS e YYbDs TT a confronto.
Campioni: 108 (P1-135mm) (a) e (b); 114 (P1-135mm) T900 (c) e (d); 116 (P5-
90mm) (e) e (f).

La cristallizzazione della fase amorfa, la formazioni di nuovi composti e le
transizioni di fase avvenute possono in certa misura spiegare gli effetti del trat-
tamento termico sulla microstruttura del rivestimento. Come possibile osservare
nelle sottofigure (a) e (b) di Fig.5.20, il campione 108 (P1-135mm) TT ha ri-
dotto notevolmente la densita di cricche e 'OSCL (Fig.5.19) e migliorato anche

I'interfaccia tra top coat e bond coat. Il fenomeno di chiusura delle cricche con
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I’esposizione ad alta temperatura ¢ definito crack healing, ed & dovuto sia alla
parziale sinterizzazione del materiale, sia a variazioni di volumi specifici differenti
a causa di trasformazioni di fase [26]. Lo stesso processo ¢ avvenuto anche nel
campione 114 (P1-135mm) T900 TT, che presenta un top coat ancora migliore
in termini di cricche e interfaccia (Fig.5.20 (c) e (d)). La lunga cricca orizzon-
tale potrebbe essersi generata proprio a causa della buona adesione tra YYbDS
e Si gia nella versione AS. Il riassestamento del top coat potrebbe aver indotto
tensioni eccessive sullo strato di boand coat causandone la frattura. Per il cam-
pione 116 (P5-90mm) TT invece, il trattamento termico non & riuscito a rilassare
gli eccessivi stress interni al rivestimento nella configurazione AS, migliorando
solo parzialmente la microstuttura dello strato di YYbDS ma compromettendo

significativamente l'interfaccia top coat/bond coat.

108 (P1-135mm) 114 (P1-135mm) 1900 (P) 118 (P10-90mm) (€}
g 4 —— g B g_.".' .
25 8,66 g 4 B 1
; "_ 3 a,sa
AS T AS 11 AS T

Figura 5.21: Porosita dei rivestimenti YYbDs AS e YYbDs TT a confronto. Campioni: 108 (P1-
135mm) TT (a); 114 (P1-135mm) T900 TT (b); 116 (P5-90mm) TT (c).

Il confronto tra le porosita conferma la bonta del trattamento termico per i
campioni ottenuti con la coppia (P1-135mm), mentre come risulti deleterio per il
campione 116 (P5-90mm).
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Capitolo 6
Conclusioni

Il lavoro di tesi si & concentrato sulla deposizione di EBC a base di disilicato di
scandio ScySi5O7 e di disilicato di ittrio itterbio YYbSi;O;. Data la specificita
dei materiali utilizzati e le poche informazioni sui loro parametri di spruzzatura
disponibili in letteratura, lo studio rientrava all’interno del programma di com-
pletamento della matrici di deposizione di questi composti, con 'obbiettivo di
individuare quei parametri APS per cui ottenere rivestimenti densi, adesi, poco

porosi e privi di difetti microstrutturali.

Il disilicato di scandio ¢ stato depositato su campioni 110 (P7-90mm), 112
(P7-90mm) T1000 e 118 (P10-90mm), che sono stati successivamente sottoposti
a trattamento termico. Il risultato pitt promettente si ottenuto con il campione
112 (P7-90mm) T1000, che ha dimostrato un’ottima qualita microstrutturale e
un’interfaccia ScDS/Si ben adesa. Il trattamento termico ha ridotto efficacemente
la percentuale di porosita rispetto alla configurazione AS, ma ¢ stato accompa-
gnato da un aumento significativo del numero di cricche, soprattutto passanti. Il
peggioramento del rivestimento nella versione T'T ¢ da impartire al non perfet-
to accoppiamento tra CTE del ScDS e SiC e dallo stato tensionale interno del
rivestimento AS. Il trattamento termico inoltre era tratto dalla letteratura e otti-
mizzato per rivestimenti in silicati di itterbio, per cui non propriamente adatti al
ScDS. La calibrazione ulteriore dei parametri di deposizione, il perfezionamento
del trattamento termico e l'adozione di tecniche di self healing, come 'aggiunta
di un 10% in volume di nanocompositi di 3-SiC (nanoparticelle, nanofibre o na-
nocristalli) [52], saranno il tema di sperimentazioni future per rendere il disilicato

di scandio promettente materiale EBC.

Il disilicato misto ittrio itterbio e stato depositato sui campioni 108 (P1-
135mm), 114 (P1-135mm) T900, 118(P5-90mm), che sono stati successivamente
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sottoposti a trattamento termico. Se il campione 114 (P1-135mm) T900 depo-
sitato ad alta temperatura si ¢ dimostrato il migliore in configurazione AS, il
meccanismo di self healing indotto nel campione 108 (P1-135mm) dal trattamen-
to termico ha prodotto un rivestimento dall’eccellente qualita microstrutturale,
dalla porosita relativamente bassa e esente da cricche passanti verticali. L’alta
percentuale di fase amorfa identificata dall’analisi XRD anche nel campione 114
(P1-135mm) T900 ¢ indice di una non sufficiente temperatura del substrato, che
non ha permesso la cristallizzazione completa del rivestimento, per la deposizione
a temperature magiori dei 1100 °C sara ’obbiettivo di future sperimentazioni. Il
campione 108 (P1-135mm) invece ¢ pronto a essere testato nelle prove di resisten-
za ad ambienti ad alta temperatura (1350 °C) e ad alta concentrazione di vapore
acqueo (10% Hy0 e 90% O4 in volume) per 500 h, oggetto dei prossimi studi.
In sintesi, i risultati conseguiti in questo studio di tesi risultano decisamente
soddisfacenti: le caratteristiche osservate nei campioni analizzati si sono rivelate
fonte di stimolanti riflessioni, offrendo una solida base su cui orientare le future

ricerche.
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