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Для повышения достоверности прогнозирования долговечности лопаток турбин га-
зотурбинных двигателей и установок необходимо построить математическую модель, 
описывающую процесс накопления повреждаемости в условиях эксплуатации. Пред-
ложена модель накопления повреждаемости лопаток турбин, построенная с исполь-
зованием термодинамической модели. Эта модель связывает внешние (температуру 
внешней среды на входе в газотурбинный двигатель и мощность) и внутренние (тем-
пературу газа за компрессором и турбиной, частоту вращения) параметры. Модель 
накопления повреждаемости учитывает фактическое снижение длительной прочно-
сти материала лопаток турбин. С помощью предложенной модели проведена вирту-
альная эксплуатация лопатки турбины газотурбинной установки при максимальной 
мощности. Получены зависимости накопленной повреждаемости от температуры 
воздуха снаружи установки. 
EDN: HTCNKO, https://elibrary/htcnko 
Ключевые слова: модель накопления повреждаемости, ресурс лопатки турбины, 
наработка в эксплуатации, длительная прочность, ползучесть материала 

To improve reliability in forecasting durability of the gas turbine engines and installations 
turbine blades, it becomes necessary to construct a mathematical model describing the 
damage accumulation process under the operating conditions. The paper proposes a model 
of the turbine blade damage accumulation built using the thermodynamic model. Thermo-
dynamic model connects external (external temperature at the gas turbine engine inlet and 
power) and internal (gas temperature behind the compressor and turbine, rotation speed) 
parameters. The damage accumulation model takes into account actual decrease in the 
long-term strength of the turbine blade material. Using the proposed model, a virtual opera-
tion of the gas turbine unit turbine blade was carried out at the maximum power. The ac-
cumulated damage dependences on the external air temperature were obtained. 
EDN: HTCNKO, https://elibrary/htcnko 
Keywords: damage accumulation model, turbine blade service life, operating time, long-
term strength, material creep 
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Особенностью работы газотурбинных двигате-
лей (ГТД) и установок (ГТУ) являются много-
режимность и зависимость параметров цикла 
работы ГТД от внешних условий эксплуатации. 
Реальные условия могут существенно отличать-
ся от принятых при проектировании конструк-
ции для типового полетного цикла. В связи с 
этим назначенный ресурс может быть занижен 
по сравнению с реальным. Так, в работах [1, 2] 
показана существенная разница в исчерпании 
долговечности рабочих лопаток (далее лопатки) 
турбины турбовинтового двигателя (ТВД) при 
полетах в летний и зимний периоды. 

Исчерпание долговечности деталей кон-
струкций оценивают накопленной повреждае-
мостью. Ее накопление представляет собой 
процесс разрушения, обусловленный воздей-
ствием напряжений и температур. Для 
начального неповрежденного состояния 
накопленную повреждаемость [3–11] прини-
мают равной нулю, а при разрушении — еди-
нице. 

Расчет накопленной повреждаемости лопа-
ток ГТУ должен происходить в реальном вре-
мени. Этого можно достичь разными методами, 
в том числе с помощью моделей, представляю-
щих собой функциональные зависимости меж-
ду повреждаемостью и параметрами работы 
ГТД (рис. 1) [12, 13]. Для формирования ука-
занных функциональных зависимостей можно 
использовать термодинамическую модель ГТД 
[14], которая позволяет вычислять по входным 
параметрам внешней среды (температуре на 
входе в двигатель и мощности) его выходные 
параметры (температуры газа за компрессором 
и турбиной, частоту вращения). Полученную 
функциональную зависимость можно внедрить 
в программное обеспечение датчика, вычисля-
ющего накопленную повреждаемость в реаль-
ном времени [15–17]. 

Рассмотрен пример использования способа 
[18] расчета изолированной лопатки второй 
ступени ТВД, установленной в двигателе ГТУ. 
После варьирования входных параметров для 
ГТУ в рабочих диапазонах получены значения 
накопленной повреждаемости при разных ре-
жимах работы ТВД. На основе этих данных 
построена модель накопления повреждае-
мости. 

Цель работы — построение модели накоп-
ления повреждаемости, учитывающей особен-
ности сезонной эксплуатации и снижение фак-
тической длительной прочности материала ло-
патки ГТУ. 

 
Алгоритм учета повреждаемости лопаток ГТУ 
в эксплуатации. Алгоритм расчета накоплен-
ной повреждаемости деталей ГТД включает в 
себя следующие этапы: 

• приведение сложных циклов нагружения 
деталей к совокупности простых циклов 
нагружения (схематизация); 

• определение характеристик материала де-
тали при нагрузках, реализуемых в простых 
циклах нагружения, с учетом длительной и 
циклической повреждаемости; 

• расчет теплового и напряженно-дефор-
мированного состояния (НДС) детали; 

• оценка выработки ресурса на основании 
гипотез суммирования повреждений. 

Как показывают исследования и опыт, 
накопленный предприятиями отрасли двигате-
лестроения, этот подход можно применять для 
оценки ресурсов дисков и лопаток турбины и 
компрессора, повреждаемость которых зависит 
от теплового состояния и центробежных сил, 
определяемых через регистрируемые в эксплуа-
тации параметры: температуру газа в проточ-
ной части и частоту вращения роторов. Такие 
алгоритмы внедрены в наземных и бортовых 

 
Рис. 1. Схема формирования модели накопления повреждаемости лопатки турбины 
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системах контроля некоторых двигателей граж-
данской и государственной авиации. 

Принято считать, что деталь израсходовала 
ресурс при выполнении условия 

   ,n RN N  

где nN  — израсходованный после n-го поле-
та/запуска ресурс, выраженный в количестве 
обобщенных типовых полетных (ОТПЦ) и ра-
бочих (ОТРЦ) циклов;  RN  — защищенный с 
запасом ресурс с учетом продолжительности 
работы при разных режимах, выраженный в 
количестве, а для стационарных ГТУ — ОТПЦ 
или ОТРЦ. 

Накопленную повреждаемость детали после 
n-го полета/запуска определяют согласно ли-
нейной гипотезе суммирования повреждений 
по выражению 

   1П П П ,n n n  

где 1Пn  — накопленная повреждаемость дета-
ли после (n – 1)-го полета/запуска; Пn  — 
накопленная повреждаемость за n-й полет/ 
запуск. 

Относительный израсходованный ресурс в 
количестве ОТПЦ или ОТРЦ 

 
ОТПЦ

П ,
П

n
nN  

где ОТПЦП  — повреждаемость в ОТПЦ или 
ОТРЦ. 

Накопление повреждаемости деталей рото-
ров представляет собой процесс разрушения, 
протекающий под действием температур, 
напряжений/деформаций и зависящий от вре-
мени работы и уровня размахов напряжений/ 
деформаций. При одновременном воздействии 
нескольких повреждающих факторов, харак-
терном для дисков и лопаток ротора, оставаясь 
в рамках линейной гипотезы суммирования 
повреждений, можно записать 

    П П П ,n n nc  

где Пn  и Пnc  — параметры, характеризую-
щие вклад в общую повреждаемость диска или 
лопатки за n-й полет от действия длительных 
статических и циклических нагрузок соответ-
ственно. 

Для лопаток ГТУ в качестве механизма ис-
черпания долговечности на первом этапе мож-
но рассматривать только длительную статиче-
скую повреждаемость Пn . В этом случае ре-
сурс определяется в часах. При отсутствии 

результатов стендовых испытаний можно счи-
тать, что ресурс лопатки исчерпан при дости-
жении расчетного значения  П 1.n  

При определении ресурса в часах и соответ-
ствующей повреждаемости лопатки Пn  ис-
ходной информацией являются порядковый 
номер полета/запуска n, время n-го поле-
та/запуска τ, наборы значений температуры 
внешней среды на входе в ГТД Tн (°С) и мощ-
ности его работы Ne (МВт) или наборы значе-
ний температуры газа за компрессором Tк (°С), 
температуры газа за турбиной Tг (°С) и часто-
ты вращения Ω (мин–1) в полете/запуске с но-
мером n. 

Весь n-й полет/запуск разбивают на I  участ-
ков определенной продолжительности i  (от i  
до  i it ). На каждом i-м участке определяют 
следующие параметры: max

нiT  — максимальную 
температуру газа на входе в ГТД; max

eiN  — мак-
симальную мощность ГТД; max

кiT  и max
гiT  — мак-

симальные температуры газа за компрессором 
и турбиной; maxΩi  — максимальную частоту 
вращения. 

В общем случае повреждаемость лопатки от 
действия длительных статических нагрузок на 
участке определенной продолжительности i  

     max max max
к гП , , ,n i i i i if T T   (1) 

или 

     max max
нП , , .n i i i eif T N   (2) 

Выражения (1) и (2) можно получить после 
серии расчетов теплового состояния и НДС ис-
следуемой детали. 

 
Расчетное определение повреждаемости лопа-
ток ГТУ. Для оценки повреждаемости лопаток 
ГТУ в эксплуатации сначала необходимо опре-
делить термонапряженное состояние. Это 
можно сделать по аналитическим методикам 
или с использованием 3D-моделирования ме-
тодом конечных элементов. В последнем случае 
при построении твердотельной модели могут 
быть использованы номинальные размеры 
(в соответствии с чертежом) лопаток или раз-
меры с учетом рассеяния геометрических раз-
меров в пределах допусков. 

После построения твердотельной модели 
лопатки генерируют конечно-элементную мо-
дель. Расчеты НДС лопаток можно выполнить с 
учетом пластичности и ползучести. В зависимо-
сти от постановки задачи можно учесть кон-
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тактное взаимодействие между лопаткой и дис-
ком, а также анизотропию характеристик мате-
риала лопатки. 

Оценку повреждаемости лопаток ГТУ в 
условиях эксплуатации проводят для характер-
ных зон, которые ограничивают ресурс. Харак-
терные зоны для анализа в лопатке выбирают 
исходя из распределения расчетной поврежда-
емости (путем сравнения зон с максимальными 
значениями), опыта эксплуатации ГТД (в том 
числе прототипа) и конструктивных особенно-
стей детали. 

Температуру в узле характерной зоны ло-
патки на i-м временном участке вычисляют на 
основе предположения о постоянстве глубины 
охлаждения θ в каждой точке лопатки по сле-
дующим формулам: 

 
 max max max

л г г к

г0 л0

г0 к0

;

,

i i i iT T T T
T T
T T

  
 


  (3) 

где л0T  — температура в узле характерной зоны, 
рассчитанная при температурах газа за ком-
прессором к0T  и турбиной г0 ,T  определенных с 
использованием термодинамической модели в 
максимальном режиме. 

Эквивалентные напряжения σi  в узле харак-
терной зоны находят путем расчета НДС ло-
патки. Параметр Ларсона — Миллера LMP  
определяют по кривой длительной прочности 
для материала лопатки ( )LM iP f   (рис. 2). По-
сле чего вычисляют предполагаемое время до 
разрушения при работе с параметрами цикла на 
i-м временном участке 

   л 27310 ,
LM

i

P C
T

r i it
 
      

где C — константа материала (для конструкци-
онных материалов часто принимаемая рав-
ной 20). 

Повреждаемость на i-м временном участке в 
узле характерной зоны лопатки 

 
 П .i

n i
rit

 

Исходя из гипотезы о линейном суммирова-
нии повреждаемости для n-го полета/запуска 

  


  
1

П П .
I

n n i
i

  (4) 

Следует отметить, что зачастую расчет по-
вреждаемости выполняют без учета нелинейно-
стей. При этом в процессе работы на каждом 
выделенном участке вследствие ползучести 
происходит перераспределение и релаксация 
напряжений в лопатках турбин (рис. 3). 

В таком случае для корректировки повре-
ждаемости Пn i  из соотношения (4) следует 
использовать формулу 

 П ,
( )

i i

i

t

n i
rit

dt
t t



     (5) 

где ( )rit t  — время до разрушения при текущих 
температуре лiT  и эквивалентных напряжени-
ях i  в узле лопатки в момент времени t. 

Так как кривая релаксации является резуль-
татом серии расчетов, интегрирование (5) вы-
полняют численно. 

 
Модели поведения материала лопатки при 
продолжительном статическом нагружении. 
Соответствие результата конечно-элементного 
расчета НДС лопатки турбины действительно-
му НДС зависит от выбора модели поведения 
материала. Ползучестью материала называют 
возрастание деформаций cr  с течением време-
ни при постоянном нагружении. Кривые пол-
зучести   ( )cr f t  обычно получают при испы-
таниях гладких цилиндрических образцов в 
условиях постоянной растягивающей нагруз-
ки Р и температуры T. 

 
Рис. 2. Кривая Ларсона — Миллера  

для материала лопатки 

 
Рис. 3. Типичная кривая релаксации напряжений 

при работе в одном режиме 
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Для описания процессов деформирования, 
при которых проявляется ползучесть, наиболее 
часто применяют зависимости двух видов: 

• изохронные кривые; 
• уравнения ползучести, связывающие де-

формацию cr  или скорость изменения дефор-
маций ползучести cr  с эквивалентными 
напряжениями, продолжительностью нагруже-
ния и температурой. 

В основу метода определения кинетики НДС 
лопаток с помощью изохронных кривых поло-
жены гипотеза о подобии кривых упругопла-
стического деформирования и зависимости 
напряжений от деформации   ( )f  в области 
ползучести при постоянных температуре 

( сonst)T  и времени нагружения ( сonst).t  
При выборе уравнения ползучести для рас-

четов следует руководствоваться видом экспе-
риментальных кривых ползучести и учитывать 
ее стадию ползучести (рис. 4), которая будет 
реализована в характерных зонах [19, 20]. Точ-
ки A и B соответствуют границам перехода от 
неустановившейся ползучести к установившей-
ся и от установившейся к ускоренной ползуче-
сти соответственно. Точка С (рис. 4) соответ-
ствует моменту разрушения образца. 

Для расчетов использована модель модифи-
цированного упрочнения во времени, описы-
вающая стадии неустановившейся и устано-
вившейся ползучести: 

    2 3 4 /
1 ,C C C T

cr C t e   (6) 

где 1 4...C C  — параметры материала, подлежа-
щие определению по экспериментальным кри-
вым ползучести. 

 
Метод корректировки кривой длительной 
прочности в эксплуатации лопатки ГТУ. Для 
повышения точности оценки повреждаемости 
лопаток предлагается метод корректировки ис-

ходной кривой длительной прочности (кривой 
Ларсона — Миллера) на основе результатов ис-
пытаний контрольных образцов, вырезанных 
из лопаток во время периодических ремонтных 
работ. 

Альтернативный вариант — использование 
связи между твердостью и прочностью матери-
ала лопатки. В самом простом случае эта зави-
симость имеет вид 

  в HB,k  

где в  — предел прочности материала; k — ко-
эффициент пропорциональности (например, 
для высокопрочных сталей  0,33);k  HB  — 
твердость по Бринеллю. 

Предполагается, что кратковременный пре-
дел прочности контрольных образцов (деталей) 
д

в  после определенного времени эксплуатации 
будет равен пределу длительной прочности 
д

дл для этого времени эксплуатации. Следова-
тельно, значения кратковременной прочности 
контрольных образцов после разной продол-
жительности эксплуатации 1 2 , . ),( , ..t t  будут 
ложиться на кривую длительной прочно-
сти д

дл ( ),t  т. е. кривую Ларсона — Миллера 
(рис. 5). 

Для корректировки исходной кривой дли-
тельной прочности, заложенной в расчет по-
вреждаемости лопатки, предлагается смещать 
ее по оси ординат (логарифм от предела дли-
тельной прочности) на величину Δ, соответ-
ствующую разнице между логарифмами преде-
лов длительной прочности стандартного образ-
ца и контрольного, вырезанного из лопатки 
(рис. 6). Параметр Ларсона — Миллера LMP  
следует определять с учетом реальных значений 
времени эксплуатации и температуры лопатки. 

 
Рис. 4. Кривая ползучести с выделенными стадиями: 

I, II и III — стадия неустановившейся, установившейся  
и ускоренной ползучести соответственно 

 

 
Рис. 5. Экспериментальное построение кривой 

длительной прочности для контрольных образцов: 
1 — эксплуатация детали; 2 — кривая Ларсона — Миллера 
для детали д

дл( );t  3 — остановка эксплуатации, вырезка 
из детали образца, проведение испытаний для получения 

предела прочности д
в  при определенном времени 

эксплуатации ti 
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Значение накопленной повреждаемости ло-
патки турбины (формула (4)) уточняют после 
корректировки кривой длительной прочности. 
Процедуру выполняют с некоторой периодич-
ностью в течение всей эксплуатации. В качестве 
примера на рис. 6 отмечены значения прочно-
сти контрольных образцов после 5000, 10 000, 
15 000, 20 000 ч эксплуатации и проведены кор-
ректировки исходной кривой длительной 
прочности (точки 1, 2, 3, 4 соответственно). 

 
Построение модели накопления повреждае-
мости для лопатки ГТУ. В качестве примера 
рассмотрена лопатка второй ступени ТВД ГТУ, 
изготовленная из жаропрочного никелевого 
сплава. Поле температуры в лопатке второй 
ступени ТВД при максимальном режиме пока-
зано на рис. 7. 

Автоматизированный расчет теплового со-
стояния лопатки второй ступени ТВД ГТУ для 
других режимов проводили исходя из предпо-
ложения о постоянстве глубины охлаждения в 
каждой точке лопатки (формула (3)). 

Расчет НДС лопатки выполняли с учетом 
ползучести. Значения коэффициентов модели 
ползучести модифицированного упрочнения 
по времени (формула (6)) для лопатки из жаро-
прочного никелевого сплава приведены 
в табл. 1. 

После расчета НДС лопатки с учетом ползу-
чести выделены четыре наиболее нагруженные 
характерные зоны (рис. 8). В качестве примера 
далее рассмотрена наиболее нагруженная ха-
рактерная зона № 1. 

Лопатка установлена на ГТУ, которая рабо-
тает только в максимальном режиме с мощно-
стью ˆ .eN  Температура воздуха снаружи ГТУ 
постоянно меняется в связи с климатическими 
условиями в месте установки ТВД. Было при-
нято решение разделить каждый запуск на 
участки продолжительностью i  = 3 ч, так как 
за это время температуру воздуха на входе 

 
Рис. 6. Результаты корректировки исходной  

кривой Ларсона — Миллера (—) через 5000 (– –), 
10 000 (– –), 15 000 (– –) и 20 000 ч (– –)  

эксплуатации 
  

Рис. 7. Поле температуры, °С,  
в лопатке второй ступени ТВД  

при максимальном режиме 

 

Таблица 1 
Значения коэффициентов модели ползучести модифицированного упрочнения по времени  

для материала лопатки 

Т, °С 1C  2C  3C  4C  

650 1,39010–22 20,21 1,25 92 000 

700 2,67110–21 21,10 0,68 97 000 

800 4,89210–21 10,03 1,60 35 000 

900 2,39910–20 9,12 1,55 25 000 

1000 1,17710–19 6,46 1,20 1 
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в ТВД можно считать постоянной, а режим на 
участке — неизменным. 

Для предварительно выбранного узла харак-
терной зоны (для которого повреждаемость 
оказалась наибольшей в максимальном режиме 
при температуре внешней среды 20 °С) в ре-
зультате расчета НДС получены кривые релак-
сации для различных значений входных пара-
метров термодинамической модели. Входные 
параметры варьировали в следующих диапазо-
нах: безразмерную относительную мощность 

 ˆ/ 0,625...1,000, e e eN N N  температуру воздуха 
на входе в ТВД Тн = –50…45 °С. Выполнено 
140 расчетов при различных температурных 
полях и частотах вращения, что позволило 
охватить весь диапазон изменения параметров 
в процессе эксплуатации. 

После проведения серии расчетов по кри-
вым релаксации построены таблицы со значе-

ниями накопленных повреждаемостей в лопат-
ке ГТУ при работе в течение трех часов. 

Анализ полученных данных позволил сде-
лать вывод, что зависимость логарифма повре-
ждаемости от температуры воздуха на входе в 
ТВД нT  и мощности ГТУ eN  является степен-
ной полиномиальной: 

    н нlg П , , ,e n eT N P T N   (7) 

где  н ,n eP T N  — полином n-й степени от пе-
ременных нT  и .eN  

Неизвестные коэффициенты полинома оце-
нивали методом наименьших квадратов. 
Наибольший коэффициент детерминации по-
лучен для полинома четвертой степени.  

Из формулы (7) можно выразить повреж-
даемость 

     н ,
нП , 10 .n eP T N

eT N   (8) 

Полученные результаты расчетов поврежда-
емости и аппроксимации выражения (8) для 
выбранного узла характерной зоны приведены 
на рис. 9, а и б, а также на рис. 10, а и б для от-
носительных мощностей  eN  0,625 и 1,000 со-
ответственно. 

По формуле (8) можно быстро найти значе-
ния повреждаемости на каждом запуске. Отно-
сительная погрешность при аппроксимации 
полиномом четвертой степени расчетных зна-
чений повреждаемости не превышает 20 %. 

Аналогичным образом построены поверхно-
сти для второй, третьей и четвертой критиче-
ских зон, и получены зависимости повреждае-
мости   нП ,   .ef T N  

 
Рис. 8. Модели наиболее нагруженных характерных 

зон лопатки 
 

             
Рис. 9. Расчетные (а) и аппроксимирующие (б) зависимости повреждаемости П от относительной мощности 

ГТУ  eN  и температуры воздуха на входе в ТВД нT  для выбранного узла характерной зоны 
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Для всех рассмотренных узлов накопленную 
за три часа повреждаемость можно представить 
как функцию безразмерных величин н н 45T T  
и : eN  

  2
н 0 1 н 2 3 н 4 н

2 3 2 2 3 4
5 6 н 7 н 8 н 9 10 н

lgП , e e e

e e e e

T N D D T D N D T D T N

D N D T D T N D T N D N D T

     

      

     
        

3 2 2 3 4
11 н 12 н 13 н 14 ,e e e eD T N D T N D T N D N           (9) 

где kD  — коэффициенты (  0...14k ) для всех 
критических зон лопатки, значения которых 
приведены в табл. 2. 

Виртуальная эксплуатация лопатки ГТУ. Про-
ведена виртуальная эксплуатация ТВД в разных 
температурных условиях с использованием тем-
пературы воздуха в Москве и Краснодаре с 1 ян-
варя 2015 г. по 14 апреля 2017 г. Время эксплуа-
тации составило 20 000 ч, что соответствует  
ресурсу рассматриваемой модели ТВД. Учиты-
валось, что каждые 2500 ч проводится техниче-
ское обслуживание (ТО), во время которого 
установка не работает один день, а каждые 
5000 ч — ТО, во время которого установка не 
работает семь дней. 

                   
Рис. 10. Расчетные ( ) и аппроксимирующие ( ) зависимости повреждаемости П от температуры воздуха 

на входе в ТВД нT  при относительной мощности ГТУ  eN  0,625 (а) и 1,000 (б) 

Таблица 2 
Значения коэффициентов полинома (9) для характерных зон с максимальной повреждаемостью  

на максимальном режиме 

Коэффициент 
Значение для номера характерной зоны 

1 2 3 4 

D0 –9,95100 –2,85101 –1,88101 –3,05101 
D1 8,35100 4,84100 3,36100 9,96100 
D2 –7,65100 7,02101 2,34101 3,91101 
D3 –4,8210–1 –7,7310–1 –1,06100 –9,8710–1 
D4 –1,52101 1,81100 6,41100 –7,08100 
D5 3,96101 –9,95101 –1,05101 –3,72101 
D6 6,7610–1 4,2510–1 5,9510–1 4,9410–1 
D7 –1,25100 1,47100 2,59100 3,9110–1 
D8 1,31101 –4,57100 –9,62100 5,82100 
D9 –4,19101 7,18101 –3,33100 2,07101 
D10 –4,2010–1 –2,3410–1 –2,6510–1 –1,7610–1 
D11 6,1910–2 –7,7310–1 –1,08100 –5,0510–1 
D12 2,45100 –2,11100 –3,24100 –5,9910–1 
D13 –3,03100 1,46100 3,02100 –1,70100 
D14 1,48101 –2,031014 3,211014 –5,18100 
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Изменение во времени накопленной повре-
ждаемости в узле характерной зоны № 1, рас-
считанное при виртуальной эксплуатации ТВД 
в температурных условиях Москвы и Красно-
дара для максимальной мощности ГТУ, показа-
но на рис. 11. 

В Москве среднегодовая температура со-
ставляет 5,8 °С, в Краснодаре — 13,3 °С. Срав-
нение результатов виртуальной эксплуатации 
ТВД в Москве и Краснодаре показывает, что в 
теплом климате повреждаемость накапливается 
быстрее, чем в умеренной климатической зоне. 
Это оказалось справедливым для всех харак-
терных зон лопатки. 

Исчерпание ресурса лопатки в самой высо-
конагруженной характерной зоне № 1 за 
20 000 ч в Москве и Краснодаре составило 84 и 
87 % соответственно. Остальные зоны лопатки 
не исчерпали ресурс даже на 5 %. 

Выводы 
1. Предложен метод учета накопленной по-

вреждаемости лопаток ГТУ от длительных ста-
тических нагрузок в эксплуатации в реальном 
времени. В основу метода положены зависимо-
сти повреждаемости лопаток ГТУ от темпера-
туры на входе в ГТД и мощности. Для форми-
рования этой зависимости использована тер-

модинамическая модель ГТУ и проведена ап-
проксимация данных термопрочностных рас-
четов во всем диапазоне изменения параметров 
работы ГТУ. Термопрочностные расчеты вы-
полнены с учетом эффекта ползучести матери-
ала лопаток ГТУ. 

2. Особенностью предложенного метода яв-
ляется возможность корректировки кривой 
длительной прочности на основе эксперимен-
тальных данных по изменению твердости лопа-
ток, либо на основе результатов испытаний 
контрольных образцов, вырезанных из лопаток 
во время периодических ремонтных работ. Это 
позволяет уточнять значение накопленной по-
вреждаемости лопаток ГТУ при продолжитель-
ной эксплуатации. 

3. С использованием предложенного метода 
проведена виртуальная эксплуатация ГТУ при 
максимальной мощности, температурах на вхо-
де в ТВД, соответствующих температурам в 
Москве и Краснодаре с 1 января 2015 г. по 
14 апреля 2017 г. Исчерпание ресурса за 20 000 ч 
в самой высоконагруженной характерной зоне 
лопатки составило 84 и 87 % при погодных 
условиях, соответствующих Москве и Красно-
дару. Установлено, что при работе ГТУ в теп-
лом климате повреждаемость лопаток накапли-
вается быстрее, чем в умеренной климатиче-
ской зоне. 
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Рис. 11. Изменение во времени накопленной повреждаемости в узле характерной зоны № 1  

при виртуальной эксплуатации ТВД в температурных условиях Москвы ( ) и Краснодара ( ) 
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