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 Представлен обзор накопленного опыта разработки и реализации принципов имита-
ционного моделирования при прогнозировании остаточной долговечности элементов кон-
струкций при их проектировании и эксплуатации в соответствии с концепцией допускаемой
повреждаемости. Сформулированные принципы предполагают сохранение накопленной
поврежденности в процессе состоявшейся эксплуатации элементов конструкций в каче-
стве наследственности истории их нагружения. Предложенная последовательность реали-
зации развиваемого подхода включает анализ напряженно-деформированного состояния 
поврежденного элемента конструкции, разработку и обоснование геометрии и условий 
нагружения в эксплуатации, а также экспериментальную верификацию и валидацию путем
испытаний имитационных моделей. Объектами анализа выступали лопатки и вращающие-
ся диски паровых турбин и авиационных двигателей. Представлены конфигурации и усло-
вия нагружения предложенных имитационных моделей, воспроизводящих состояние кри-
тических зон элементов конструкций. Рассмотрены сочетания условий сложного напря-
женного состояния, формы дефекта, рабочей температуры и профиля эксплуатационного
цикла деформирования. Получены численные решения для наиболее сложных ситуаций 
моделирования поведения поверхностных несквозных дефектов при сочетании смешан-
ных мод деформирования отрывом, продольным и поперечным сдвигом. Достигнутые
результаты оценки остаточной долговечности отнесены к составу оригинальных испыта-
тельных устройств и методов. 
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 This paper presents an overview of the accumulated experience in the development and
implementation of simulation principles in predicting the residual fatigue life of structural elements
during their design and operation in accordance with the concept of tolerance damage. The for-
mulated principles assume the preservation of the accumulated damage under the completed 
operation of structural elements as heredity of the history of their loading. The proposed se-
quence of the developed approach implementation includes the analysis of the stress-strain state 
of the damaged structural element, the development and justification of the geometry and loading 
conditions in operation, as well as experimental verification and validation by testing simulation
models. We analyzed blades and rotating disks of steam turbines and aircraft engines. Configu-
rations and loading conditions of the proposed simulation models reproducing the state of the
critical zones of the structural elements are presented. Combinations of conditions of a multi-
axial stress state, defect shape, operating temperature and profile of the in-service deformation 
cycle are considered. Numerical solutions are obtained for the most complex situations of model-
ing the behavior of surface part-through defects with a combination of mixed modes by separa-
tion, longitudinal and transverse shear. The achieved results of residual life estimations are at-
tributed to the composition of original testing devices and methods. 
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Введение 

 
Настоящий обзор основан на положительном опыте, 

который накоплен коллективом сотрудников лаборато-
рий ФИЦ Казанский научный центр РАН в порядке 
обоснования состоявшихся в практике эксплуатации 
вращающихся дисков турбомашин в авиации и станци-
онной энергетике конструктивно-технологических ре-
шений [1–17]. Этот опыт не ограничивается настоящи-
ми результатами и в соответствующих публикациях 
коллектива авторов представлены решения научных 
проблем, связанных с эксплуатацией и проектировани-
ем трубопроводов, панелей обшивки фюзеляжа, гидро-
цилиндров и т.д. [18; 19]. 

В настоящее время проектирование компонентов 
паровых турбин станционной энергетики и газотурбин-
ных двигателей (ГТД) гражданской авиации становится 
очень сложным из-за высоких температур, комплексных 
механических нагрузок, коррозионной среды и дли-
тельных прогнозируемых сроков службы. Эксплуатация 
узлов паровых турбин и авиационных двигателей ха-
рактеризуется достижением предельных параметров и 
условий. Необходимость обеспечения длительного сро-
ка службы обусловливает применение концепции до-
пускаемой повреждаемости, основанной на анализе со-
стояния критических зон элементов конструкций. Усло-
вия нагружения вращающихся дисков турбомашин 
предопределяют зарождение и развитие усталостных 
трещин в критических зонах в условиях многоосного 
напряженно-деформированного состояния, высоких 
температур и коррозионных сред. Состояние этих кри-
тических зон характеризуется нелинейным деформиро-
ванием, когда эквивалентные напряжения по Мизесу 
превышают предел текучести материала при соответ-

ствующей температуре в условиях одноосного растяже-
ния. Эти обстоятельства стимулируют разработку но-
вых моделей роста усталостных трещин, которые все 
чаще используются в качестве инженерных инструмен-
тов для оценки остаточной долговечности элементов 
конструкций. Предполагается реализация технологии 
субкомпонентных испытаний и подходов континуаль-
ной механики повреждений сплошных сред, а также 
методов механики упругопластического разрушения к 
оценке несущей способности вращающихся дисков тур-
бомашин. Прогнозирование роста усталостных трещин 
в критических зонах вращающегося диска при нестаци-
онарном термомеханическом нагружении является од-
ной из составляющих стратегии эксплуатации по усло-
виям допускаемой повреждаемости на основе диагно-
стики индивидуального технического состояния 
элементов конструкций. 

Одним из инженерных инструментов достижения 
этих целей могут быть подходы по имитационному мо-
делированию. Подобные подходы можно разделить на 
две основные стратегии. Первая представляет собой 
испытания образцов или имитационных моделей, кото-
рые непосредственно вырезаны из рассматриваемых 
критических зон конструкций. В этом случае имитаци-
онная модель содержит эксплуатационные поврежде-
ния, накопленные в критических зонах, и сохраняет 
состояние внешней поверхности при достигнутом 
уровне долговечности. Вторая стратегия требует проек-
тирования и изготовления специальных имитационных 
моделей и испытательных стендов. В некоторых случа-
ях имитация применяется для калибровки и проверки 
усовершенствованных подходов к моделированию ро-
ста усталостных трещин и прогнозированию срока 
службы, поскольку очень сложно воспроизвести на 
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стандартных испытательных образцах напряженно-
деформированное состояние, возникающее в процессе 
эксплуатации реальных вращающихся дисков турбома-
шин. Проектирование и изготовление имитационных 
моделей может быть осуществлено из того же материала, 
что и диск турбины или компрессора, в строгом соответ-
ствии с технологией их изготовления. Основной недоста-
ток испытаний полноразмерных конструкций состоит в 
высокой стоимости и длительности проведения испыта-
ний, отсутствии возможностей наблюдения за развитием 
дефектов, а также низкой статистической достоверности 
результатов испытаний. Подходы имитационного моде-
лирования свободны от большинства подобных ограни-
чений. Главным преимуществом имитационного моде-
лирования в ряде случаев является замена дорогостоя-
щих и длительных испытаний натурных конструкций. 
Как правило, имитационное моделирование представляет 
собой комбинацию расширенных экспериментальных и 
параметрических численных исследований. 

 
Принципы имитационного моделирования 

 
Эволюция имитационного моделирования состояла 

в первоначальном использовании стендовых испытаний 
полноразмерных дисков. В этом ряду особое положение 
занимает метод испытаний невращающихся дисков 
компрессора ГТД на электрогидравлическом стенде 
[20]. Силовая схема этого стенда включала гидроци-
линдры, расположенные на периферии кольцевой рамы, 
количество которых соответствовало числу лопаток в 
выбранной ступени компрессора (рис. 1). Каждый гид-
роцилиндр имел нагружающую тягу с законцовкой, 
полностью воспроизводящей геометрию хвостовика 
лопатки в соединении с диском типа «ласточкин хвост». 
Система управления стендом позволяла реализовать 
программируемые профили нагружения, эквивалентные 
типовым полетным циклам. Внешние поверхности дис-
ка были доступны для непосредственных измерений 
процессов развития трещин в нескольких замковых со-
единениях одновременно. 

К очевидным преимуществам имитационных испы-
таний полноразмерного диска компрессора ГТД на 
электрогидравлическом стенде можно отнести следую-
щие моменты: 

– использование диска с сохранением технологиче-
ской наследственности и поврежденности в критиче-
ских зонах; 

– оперативная оценка с точки зрения долговечности 
конструктивно-технологических изменений в проекти-
ровании и изготовлении дисков; 

– возможность воспроизведения эксплуатационных 
условий и основных повреждающих факторов; 

– статистически корректное экспериментальное 
обоснование полученных численных результатов; 

– относительно низкая стоимость стендовых испы-
таний по отношению к разгонным испытаниям дисков в 
составе двигателя. 

 

Рис. 1. Электрогидравлический стенд для испытаний  
дисков компрессора ГТД 

Fig. 1. Electric and hydraulic test bench for compressor disks  
of GTE 

Существенным ограничением тиражирования дан-
ного метода имитационного моделирования являются 
возможности производителей подобного уникального 
испытательного оборудования. 

Основные принципы моделирования применитель-
но к дискам турбин энергетического машиностроения и 
авиационных газотурбинных двигателей сформулиро-
ваны авторами [3; 7; 13; 16]. Первым из них является 
принцип подобия и воспроизведения состояния крити-
ческой зоны элемента конструкции на имитационной 
модели. Процесс разрушения всегда носит локальный 
характер и инициируется в зонах концентрации напря-
жений и деформаций. Поэтому начальным этапом ими-
тационного моделирования является определение ло-
кального напряженно-деформированного состояния 
элемента конструкции для эксплуатационных условий 
нагружения. В результате определяются положение ин-
тересующей области и критические размеры дефектов, 
приводящих к разрушению. Тем самым устанавливается 
состояние и размеры области, которую необходимо 
воспроизвести на имитационной модели. Обязательным 
условием моделирования является сохранение геомет-
рических параметров зоны концентрации напряжений 
конструкции на имитационной модели. В тех случаях, 
когда имитационная модель вырезается из натурной 
конструкции после эксплуатации, необходимо сохране-
ние состояния поверхности с накопленными поврежде-
ниями в критической зоне. Затем с помощью итераци-
онного численного параметрического исследования 
устанавливаются размеры имитационной модели, 
включая контуры конструктивного концентратора 
напряжений, и условия ее нагружения. Эти условия 
воспроизводят максимальные напряжения и деформа-
ции, профиль нагружения (частоту, время выдержки, 
асимметрию цикла), изменения температуры и воздей-
ствие агрессивной среды. Задаваемые схема и профиль 
нагружения должны обеспечить воспроизведение коор-
динат появления начального дефекта и последующей 
траектории развития трещины в имитационной модели, 
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как в состоявшихся случаях эксплуатационных разру-
шений элементов конструкций. 

Современный уровень испытательного оборудова-
ния позволяет с определенным успехом реализовать эти 
требования при расчетах и испытаниях имитационных 
моделей. В большинстве случаев испытания имитаци-
онных моделей могут быть осуществлены на стандарт-
ных установках растяжения-сжатия или кручения при 
дополнительном оснащении устройствами силовых по-
токов, климатических и вакуумных камер, катушек ин-
дукционного и печей конвективного нагрева. В ряде 
случаев необходимо проектирование и изготовление 
специализированных испытательных установок, вос-
производящих многоосное термомеханическое нагру-
жение. Таким образом, подход имитационного модели-
рования должен воспроизводить условия нагружения, 
процессы накопления и роста повреждений, а также 
разрушения реального конструктивного элемента. 

Цель данного исследования – иллюстрация эффек-
тивности подхода имитационного моделирования для 
обоснования конструктивно-технологических решений 
модификации и оценки характеристик остаточной дол-
говечности элементов конструкций паровых турбин и 
авиационных двигателей. Представленные примеры 
решений сформированы по сочетаниям условий нагру-
жения и типов повреждений в эксплуатации. 

 
Моделирование развития трещин в диске  
компрессора ГТД при смешанных формах  
разрушения 

 
Первый пример относится к эксплуатационному по-

вреждению диска компрессора низкого давления авиаци-
онного ГТД уголковой наклонной трещиной в радиусном 
сопряжении стенки и донышка паза замкового соедине-
ния типа «ласточкин хвост» (рис. 2). Диск изготовлен из 
титанового сплава ВТ3-1. Цель имитационного модели-
рования состояла в обосновании конструктивно-
технологических решений по изменению профиля паза и 
обработки поверхности методами пластического дефор-
мирования. Для оценки и обоснования решений был 
спроектирован и изготовлен электрогидравлический 
стенд, который позволяет проводить испытания полно-
размерного диска по заданной программе (см. рис. 1). 

 

Рис. 2. Эксплуатационное повреждение в замковом  
соединении диска компрессора ГТД 

Fig. 2. Operation damage in a GTE compressor disk  
locking attachment 

 

а 

 

b 

 

c 

Рис. 3. Сравнение исходного (а) и модифицированного (b) 
вариантов исполнения паза по долговечности на стадии роста 

трещины (c) 

Fig. 3. Comparison of the original (a) and modified (b) versions of 
the key slot at the crack growth life stage (c) 

Рассматривалось обоснование изменения зоны со-
пряжения наклонной стенки и донышка паза за счет 
формирования одного общего радиусного перехода с 
одновременным удалением объема поврежденного ма-
териала на прилегаемой поверхности (рис. 3, а, b). Про-
веденные численные расчеты конкурентных вариантов 
показали, что предлагаемое изменение конфигурации 
паза приводит к снижению пика действующих напря-
жений на 12–15 %. На этом основании были изготовле-
ны несколько дисков компрессора предлагаемой конфи-
гурации замкового соединения, поверхность которых 
была обработана различными методами поверхностного 
пластического деформирования. Эти диски были испы-
таны на электрогидравлическом стенде (см. рис. 1) по 
программе циклического нагружения, эквивалентной 
типовому полетному циклу. По результатам испытаний 
были получены кривые долговечности Nfi для исходного 
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и модифицированного исполнения диска компрессора, 
которые приведены на рис. 3, с. 
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В этих уравнениях lj и j  длина трещины и ее при-

ращение, ,n th   номинальные и пороговые напряже-

ния, ,f f   предельные напряжения и деформации, 

,f thK K  – предельные и пороговые коэффициенты ин-

тенсивности напряжений. 
По результатам испытаний установлен оптималь-

ный вариант сочетания изменения геометрии и техноло-
гического воздействия на состояние поверхности, кото-
рый обеспечил двукратное увеличение остаточной дол-
говечности диска компрессора. В дополнение к 
экспериментальным данным были выполнены прогноз-
ные расчеты по модели (1), подробное изложение кото-
рой представлено в работе авторов [1]. Сопоставление 
расчетных и экспериментальных данных, приведенных 
на рис. 3, с, показывает их взаимное соответствие и яв-
ляется необходимым звеном в обосновании принимае-
мых решений. 

Имитационное моделирование с использованием 
полноразмерных дисков компрессора обладает суще-
ственными преимуществами по отношению к разгон-
ным испытаниям в составе двигателя, однако ограниче-
но необходимостью создания уникальных комплексов 
при изменении конфигурации рассматриваемого изде-
лия. Более перспективным с точки зрения снижения 
затрат и повышения статистической достоверности яв-
ляется подход по имитационному моделированию со-
стояния критических зон элемента конструкции. Ниже 
представлено изложение этого подхода в приложении к 
рассматриваемому диску компрессора авиационного 
ГТД, что является логическим продолжением стендо-
вых испытаний. 

Для реализации подхода критических зон в первую 
очередь необходимо установить напряженно-
деформированное состояние (НДС) диска в эксплуата-
ции с целью его последующего моделирования. Для 
этого выполнены численные расчеты в трехмерной не-
линейной постановке с привлечением МКЭ, которые 
позволили охарактеризовать общее (рис. 4) и локальное 
(рис. 5) НДС в зоне повреждения рассматриваемого 
элемента конструкции. Для характеристики общего 
НДС диска компрессора использованы показатели 
двухосности и трехосности действующих напряжений 
согласно уравнениям (2) 

  , 3 3 2rr kk ij ijh S S         (2) 

в которых ,rr    – компоненты радиальных и окруж-

ных напряжений, kk  – гидростатические напряжения, 

Sij – девиатор тензора напряжений. Из представленных 

на рис. 4 распределений по радиусу диска коэффициен-
тов двухосности и трехосности напряжений был сделан 
вывод о необходимости обеспечения многоосного 
напряженного состояния в имитационной модели для 
корректного воспроизведения НДС диска в эксплуата-
ции. Анализ зон концентрации напряжений и деформа-
ций в диске (см. рис. 5) показал существенное влияние 
угла наклона паза к оси вращения, которое должно быть 
воспроизведено в имитационной модели с сохранением 
всех геометрических размеров. 

 

Рис. 4. Радиальные распределения коэффициентов двухосности  
и трехосности напряжений в диске компрессора 

Fig. 4. Radial distributions of the stress biaxiality and triaxiality 
factors in the compressor disk 

 

 

Рис. 5. Концентрация напряжений в остром углу паза  
обода диска компрессора 

Fig.5. Stress concentration in the sharp corner of the key slot  
of the compressor disk rim 
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Установленным требованиям соответствовала ими-
тационная модель критической зоны диска, показанная 
на рис. 6, a. Циклическое нагружение модели осуществ-
лялось системой сил во взаимно перпендикулярных 
направлениях, где центробежная нагрузка передавалась 
через имитатор хвостовика лопатки. Для проведения 
имитационных моделей при двухосном нагружении был 
спроектирован и изготовлен электрогидравлический 

стенд с современной системой управления и широким 
диапазоном вариации фаз нагружения (рис. 6, b). 

В результате серии итерационных численных рас-
четов была определена конфигурация двухосно нагру-
женной имитационной модели, которая полностью вос-
производила геометрию критической зоны замкового 
соединения хвостовика лопатки с диском компрессора 
(рис. 7, с).  

 

 

а       b 

Рис. 6. Электрогидравлический стенд для двухосных испытаний имитационной модели 

Fig. 6. Electric and hydraulic rig for biaxial testing of the simulation model 

  

a     b 

  

c     d 

Рис. 7. Сопоставление траекторий роста трещин и поверхностей разрушения в диске компрессора (a, b)  
и имитационной модели (с, d) 

Fig. 7. Comparison of the crack growth paths and fracture surfaces in the compressor disk (a, b)  
and the simulation model (c, d) 
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Проведенные испытания по эквивалентному полет-
ному блоку переменных амплитуд нагружения показали 
полное соответствие траекторий и поверхностей разру-
шения в натурном поврежденном в эксплуатации диске 
компрессора (рис. 7, а, b) и имитационной модели 
(рис. 7, с, d). Данная ситуация позволила выполнить се-
рию экспериментов по тщательному изучению процессов 
развития трещин и оценке остаточной долговечности в 
терминах механики деформирования и разрушения. Экс-
плуатационное повреждение диска представляло собой 
наклонную трещину с последовательными стадиями пе-
рехода от поверхностного к сквозному дефекту с криво-
линейным фронтом. Подобное повреждение относится к 
наиболее сложным трехмерным задачам, которые харак-
теризуются наличием всех трех форм деформирования и 
разрушения. Для интерпретации экспериментальных 
данных был введен эквивалентный коэффициент интен-
сивности напряжений (КИН) 
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в котором θ* – угол девиации фронта трещины, КI, КII, 
КIII – КИН для форм отрыва, сдвига и среза соответ-

ственно. Полученные результаты по характеристикам 
долговечности и скорости развития трещин (рис. 8) поз-
волили установить стадийность процессов и доминиру-
ющие механизмы разрушения, которые были обобщены 
в рекомендациях по безопасной эксплуатации дисков 
компрессора авиационного ГТД [13]. 
 
Моделирование развития трещин в диске  
турбины ГТД при переменной амплитуде  
нагружения 

 
Следующий пример имитационного моделирования 

относится к оценке характеристик сопротивления раз-
рушению диска турбины авиационного двигателя 
(рис. 9, a) с эксплуатационным повреждением на конту-
ре отверстия под стяжной болт между ступенями (рис. 
9, b). Диск турбины изготовлен из жаропрочного сплава 
ЭИ-698. Анализ НДС диска для эксплуатационных 
условий нагружения подтвердил, что поверхность от-
верстия является зоной концентрации напряжений и 
накопления повреждений (рис. 9, с). Следуя принципам 
сохранения геометрии критической зоны, было принято 
решение вырезать имитационные модели непосред-
ственно из ступичной части диска турбины (рис. 10, a). 
Таким образом, имитационная модель сохраняла внешние 
обводы и сечения натурной конструкции (рис. 10, b). За-
дача состояла в выборе плеча приложения внешней си-
лы при нагружении модели по схеме внецентренного 
растяжения. 

Выполненная серия параметрических численных 
расчетов позволила установить блочную последова-
тельность приложения нагрузки к имитационной моде-
ли для достижения соответствия распределений напря-
жений на пути развития трещины в натурном диске 
турбины [14–16].  

 

 

    a     b 

Рис. 8. Диаграммы долговечности (а) и скорости роста трещины (b) в имитационной модели диска компрессора 

Fig. 8. Fatigue life diagrams (a) and crack growth rate (b) in the simulation model of the compressor disk 
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а              b           с 

Рис. 9. Эксплуатационное повреждение поверхности отверстия в диске турбины 

Fig. 9. Operation damage to the surface of the hole in the turbine disk 

 

   a      b 

Рис. 10. Имитационная модель диска турбины ГТД 

Fig. 10. Simulation model of a GTE turbine disk 

 

Рис. 11. Блочный профиль нагружения при взаимодействии усталости и ползучести 

Fig. 11. Block loading profile for fatigue-creep interaction 

 
Кроме того, моделирование полетного профиля 

нагружения диска привело к необходимости формиро-
вания трапециевидного цикла деформирования с пло-
щадкой выдержки при максимальной нагрузке в усло-
виях повышенной температуры (рис. 11). Подобный 
профиль нагружения имитационной модели классифи-
цируется как взаимодействие усталости и ползучести. 

Для проведения испытаний имитационных моделей 
при программно-блочном циклическом нагружении был 
сформирован экспериментальный комплекс с печью 
нагрева при высокой температуре и регистрацией роста 
трещины методом разности электрических потенциалов 
(рис. 12). 

Предполагаемая интерпретация экспериментальных 
данных по скорости роста трещин при высокой темпе-
ратуре с выдержкой под нагрузкой обусловила необхо-
димость использования для этих целей коэффициента 
интенсивности напряжений при ползучести [21]: 
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где L характерный размер тела с трещиной, B и ncr кон-
станты Нортона, С* – интеграл при ползучести, 0  пре-

дел текучести материала при соответствующей темпе-
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ратуре, cr
nI  – управляющий параметр НДС для состоя-

ния ползучести в области вершины трещины 
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 (6) 

В уравнении (6) e ,  cr
ij  – безразмерные эквива-

лентные напряжения,  cr
iu t   – скорость изменения 

компонент перемещений во времени по угловой коор-
динате. На основе нелинейного коэффициента интен-
сивности напряжений (6) с использованием имитацион-
ной модели диска турбины была дана сравнительная 
оценка характеристик циклической трещиностойкости 
для условий гармонической усталости при нормальной 
и повышенной температуры, а также взаимодействия 
усталости и ползучести (рис. 13). 

Важными для практических приложений стали 
установленные факты формирования общей диаграммы 
циклического разрушения для возрастающей последо-
вательности нагрузок блочного профиля циклического 
деформирования и различия в скорости роста трещин на 
поверхности имитационной модели и в наиболее глубо-
кой точке криволинейного фронта трещины. 

Наиболее сложной при реализации в процессе ис-
пытаний является характерное для авиационных двига-
телей эксплуатационное состояние термомеханического 
нагружения с синфазным или противофазным одновре-
менным циклическим изменением механической 
нагрузки и температуры. Проведение подобных экспе-
риментов потребовало создания уникального испыта-
тельного комплекса с добавлением к электрогидравли-
ческому стенду циклического нагружения катушек  
индукционного нагрева, форсунок воздушного охла-
ждения, керамических датчиков раскрытия трещины, 
пирометра и термопар (рис. 14). Объектом испытаний 
выступал специально спроектированный образец с од-
носторонним боковым надрезом (см. рис. 14, d). 

 

 

    a      b 

Рис. 12. Оборудование высокотемпературных испытаний (a) и поверхности разрушения имитационных моделей (b) 

Fig. 12. High temperature testing equipment (a) and fracture surfaces of simulation models (b) 

 

 
 
 

 

 

Рис. 13. Диаграммы усталостного разрушения для различных точек фронта несквозной трещины 

Fig. 13. Fatigue failure diagrams for different points of the surface crack front 
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           a             b                c                d 

Рис. 14. Испытательное оборудование (а–с) и образец (d) для термомеханической усталости 

Fig. 14. Test equipment (a–c) and specimen (d) for thermomechanical fatigue 

 

Рис. 15. Профили нагружения и температуры для термомеханической усталости 

Fig. 15. Load and temperature profiles for thermomechanical fatigue 

 
В отличие от рассмотренных выше вариантов имита-

ционного моделирования, сосредоточенных на воспроиз-
ведении геометрии критической зоны в дисках ГТД, испы-
тания при термомеханической усталости имеют основную 
цель оценки воздействия различных последовательностей 
изменения механических напряжений и температуры в 
сопряженном цикле деформирования. Авторами [17] 
сформированы и реализованы базовые программы испы-
таний на образцах из жаропрочного сплава ЭИ-698 (рис. 
15), которые включали изотермическую усталость с раз-
ной частотой и температурой, взаимодействие усталости и 
ползучести при температуре 650 °С с выдержкой при мак-
симальной нагрузке в течение 60 с, синфазную и противо-
фазную термомеханическую усталость в цикле 60 с для 
нагрузки и температуры от 400 до 650 °С. Все экспери-
менты выполнены с использованием испытательного ком-
плекса, показанного на рис. 14. 

На рис. 16 представлена сравнительная оценка рас-
смотренных вариантов изотермического и неизотермиче-
ского термомеханического нагружения в виде диаграмм 
усталостного разрушения в терминах упругих коэффици-
ентов интенсивности напряжений, которые были полу-
чены для каждого испытанного образца в результате со-
пряженных мультифизических расчетов МКЭ 
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где  ijf   – безразмерные угловые функции компо-

нент напряжений, iK  – упругие КИН, r, θ – полярные 

координаты, центрированные на вершину трещины. В 
результате анализа состоявшихся испытаний был 
установлен однозначный тренд снижения характери-
стик циклической трещиностойкости сплава ЭИ-698 
по взаимному положению диаграмм усталостного раз-
рушения при переходе от гармонической к термомеха-
нической усталости и далее к взаимодействию устало-
сти и ползучести при повышенной температуре.  
Увеличение скорости роста трещин в этой последова-
тельности диаграмм наблюдалось более чем на поря-
док (см. рис. 16), на что было обращено внимание в 
соответствующих методических рекомендациях при 
оценках остаточной долговечности дисков турбин 
авиационных ГТД. 
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Оценка долговечности заклепочного  
соединения лопатки с диском паровой турбины 

 
Методология имитационного моделирования, описан-

ная выше, применена к оценке долговечности ротора па-
ровой турбины ПТ-135/165-130. Накопление и рост по-
вреждений в процессе эксплуатации диска паровой турби-
ны, работающего в условиях циклического нагружения 
«пуск – останов», происходили на поверхностях отверстий 
в заклепочном соединении диска и лопатки (рис. 17). 

В соответствии с принципами имитационного модели-
рования для анализа состояния критических зон, в которых 
в процессе эксплуатации накапливаются повреждения, по 
параметрам НДС была разработана и обоснована геометрия 
модели, удовлетворяющая следующим условиям: 

– имитационная модель полностью воспроизводит 
конфигурацию сопряженных отверстий в выступе 23-й 
ступени диска паровой турбины; 

– имитационная модель точно воспроизводит зна-
чения максимальных окружных напряжений на контуре 

отверстий для угловой координаты θ = 90°, возникаю-
щих в процессе эксплуатации в критической зоне 
натурного диска турбины; 

– условия нагружения имитационной модели могут 
быть реализованы на стандартных машинах одноосного 
растяжения/сжатия. 

Одной из целей приложений имитационного моде-
лирования в данном примере являлось обоснование 
расчетной модели прогнозирования долговечности 
ротора паровой турбины. Достижение этой цели пред-
определило необходимость четкой фиксации длитель-
ности стадий образования начального дефекта детек-
тируемых размеров и развития последующей макро-
трещины до полного разрушения модели. В связи 
с этим было осуществлено непрерывное наблюдение 
и измерение состояния поверхности модели с исполь-
зованием оптической системы цифровой корреляции 
изображений Isi-sys 3D-MicroDIC, оснащенной ско-
ростной камерой высокого разрешения CameraIQ-7H-3 
(рис. 18). 

 

   

Рис. 16. Диаграммы усталостного разрушения для различных сочетаний усталости и ползучести 

Fig. 16. Fatigue fracture diagrams for different combinations  
of fatigue and creep 

 

 

Рис. 17. Диск паровой турбины с эксплуатационным повреждением 

Fig. 17. Steam turbine disk with operation damage 
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a      b 

Рис. 18. Оптическая система цифровой корреляции изображений (а) и имитационная модель обода диска паровой турбины (b) 

Fig. 18. Optical digital image correlation system (a) and simulation model of steam turbine disk rim (b) 

   

а     b     с 

Рис. 19. Поля деформаций в имитационной модели для различных уровней долговечности: a – первый цикл;  
b – 5750-й цикл; c – 6100-й цикл 

Fig. 19. Strain fields in simulation model for different durability: a – first cycle; b – 5750 cycle; c – 6100 cycle 

 
По результатам состоявшихся измерений полей 

упругопластических деформаций при циклическом 
нагружении имитационных моделей (рис. 19) было 
установлено, что стадия образования начального дефек-
та размером 0,5 мм составляет 89 % от общей долговеч-
ности. Это обстоятельство было положено в основу 
формулировки модели прогнозирования малоцикловой 
долговечности с учетом функции накопления повре-
ждений Lemaitre [22] и Armstrong-Frederick [23] 
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где E  – модуль упругости; ν – коэффициент Пуассона; 

,r s  – параметры материала;    – скорость накопле-

ния повреждений;    – скорость пластических дефор-

маций; Y  – энергия повреждения; vR  – параметр трех-

осности; p  – гидростатические напряжения; etr  – 

пробные упругие напряжения. Функция повреждения 
изменяется в интервале ω ∈ [0,1]: где ω = 0 соответству-
ет неповрежденному материалу, тогда как ω = 1 при-
надлежит разрушению. 
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Верификация и валидация разработанного метода 
прогнозирования долговечности была осуществлена по 
результатам испытаний имитационной модели заклепоч-
ного соединения лопатки с диском паровой турбины. 
Далее в соответствии с этим методом были проведены 
прогнозные расчеты накопления повреждений и уста-
лостной долговечности для натурного диска паровой 
турбины и имитационной модели, результаты которых 
представлены на рис. 20. Хорошее взаимное соответ-
ствие этих данных позволило рекомендовать разработан-
ный метод к практическим приложениям в задачах оцен-
ки остаточной долговечности элементов конструкций. 

 

а 

 

b 

Рис. 20. Накопление повреждений (a) и усталостная  
долговечность (b) в диске турбины и имитационной модели 

Fig. 20. Damage accumulation (a) and fatigue life (b)  
in turbine disk and simulation model 

Для завершения полноты оценки несущей способ-
ности диска паровой турбины с эксплуатационным по-
вреждением была проведена оценка пути развития тре-
щины от начального дефекта до полного разрушения 
проушины заклепочного соединения лопатки с диском. 

 

  

а 

  

b 

 
c 

Рис. 21. Фазовые поля разрушения в проушине диска  
паровой турбины (а–с) 

Fig. 21. Phase fields of damage in lug of a steam 
turbine disk (а–с) 

Эти расчеты по прогнозированию траектории раз-
вития трещины выполнены с привлечением теории фа-
зовых полей разрушения [24], в которой управляющим 
параметром является функция плотности энергии де-
формации 

22 21 1
( , ) [(1 ) ] ( ) ,

2 2cu k G dV
l

              
  

  (12) 

где     – плотность энергии деформации; GC – критиче-

ская скорость выделения энергии или вязкость разруше-
ния материала. Результаты расчетов с использованием 
этой функции приведены на рис. 21, которые иллюстри-
руют процесс формирования поверхностного дефекта в 
середине толщины проушины, а затем стадии взаимодей-
ствия и объединения полей повреждений для сопряжен-
ных отверстий в заклепочном замковом соединении. 

 



Шлянников В.Н. / Вестник ПНИПУ. Механика 5 (2024) 132–149 

 145 

Оценка конструктивных решений ремонтных 
технологий дисков паровой турбины 

 

Подход имитационного моделирования показал 
свою эффективность не только на стадиях проектирова-
ния и эксплуатации элементов конструкций, но и в по-
рядке выполнения регламентных работ по обслужива-
нию и ремонту изделий. Ниже приведены примеры со-
стоявшихся конструктивно-технологических решений. 

Проушины насадного диска паровой турбины были 
подвержены в эксплуатации повреждениям уголковыми 
несквозными трещинами, исходящими от контура от-
верстия под заклепку (рис. 22, a). Размеры дефектов 
составляли 0,5–1 мм в отверстиях верхнего ряда закле-
почного соединения лопатки с диском. Несмотря на то 
что диск является самым дорогим элементом паровой 
турбины, его эксплуатация с повреждением не допуска-
лась, а полная замена не представлялась возможной. В 
связи с этим было принято решение о ремонтной техно-
логии, в рамках которой в отверстиях с трещинами уда-
лялся объем поврежденного материала, и его компенса-
ция осуществлялась запрессовкой втулки в проушину 
диска (см. рис. 22, а). Внутренний диаметр втулки соот-
ветствовал диаметру исходной заклепки, а наружный 
диаметр выбирался по условиям прочности внедренно-
го элемента. Тем самым сохранялся диск турбины и 
пакет адаптированных лопаток. Состояние запрессо-
ванных втулок было оценено по результатам численно-
го решения нелинейной контактной задачи для пакета 
«заклепка – втулка – проушина диска». В качестве па-
раметров оценки НДС рассматриваемого пакета деталей 
использованы эквивалентные упругопластические 
напряжения и деформации 

       2 2 2 2 2 21
6 ;

2
e xx yy yy zz zz xx xy yz zx                (13) 

       2 2 2 2 2 22 3

3 2e xx yy yy zz zz xx xy yz zx                   .(14) 

Для оценки допустимости предложенной техноло-
гической операции ремонта дисков паровой турбины с 
позиций долговечности были проведены сравнительные 
усталостные испытания имитационных моделей в виде 
секторов проушин с исходным и измененным конструк-
тивом заклепочных отверстий. 

При проведении усталостных испытаний была 
обеспечена эквивалентность напряженного состояния 
натурного диска и имитационной модели за счет разра-
ботанного приспособления реализации двухосного 
нагружения на стандартной испытательной установке 
(рис. 22, b). Этого удалось достичь по результатам се-
рии предварительных итерационных расчетов методом 
конечных элементов. Сравнительные испытания имита-
ционных моделей показали, что проушины с запрессо-
ванной втулкой и в исходном состоянии имеют одина-
ковый диапазон долговечности, на основании чего были 
высказаны рекомендации по использованию предлагае-
мой ремонтной технологии. 

  

а 

 

 b 

Рис. 22. Расчетно-экспериментальное обоснование ремонтной 
технологии диска паровой турбины (a, b) 

Fig. 22. Computational-experimental substantiation of repair  
technology of steam turbine disk (a, b) 
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Определение остаточной долговечности  
лопатки диска паровой турбины ГТД  
с учетом истории нагружения 

 
Следущий пример относится к приложениям имита-

ционного моделирования в оценках долговечности лопа-
ток паровых турбин. Одной из актуальных задач эксплуа-
тации является защита передних кромок лопаток, 
воспринимающих воздействие паровоздушной смеси 
с взешенными частицами включений абразивного и корро-
зионного происхождения. Нанесение защитных покрытий 
осуществляется путем накладок, электролегирования, 
имплантации элементов за счет газопламенного напыле-
ния. В ряде случаев подобные технологии приводят 
к появлению подповерхностных дефектов, недоступных 
для визуального контроля, как это показано на рис. 23, а. 

Для оценки характеристик долговечности лопаток 
паровых турбин были реализованы две технологии ис-
пытаний на основе имитационного моделирования. 
Первая из них состояла в испытаниях натурных лопаток 
габаритами 759 мм по высоте (рис. 23, b, c). Для эксплу-
атационных условий нагружения лопатки в составе 
диска на основе расчетов МКЭ были установлены цен-
тробежные нагрузки и погонные углы геометрической и 
аэродинамической закрутки профиля пера лопатки при 
максимальных числах оборотов турбины. Для модели-

рования этих условий в эксперименте была разработана 
специальная оснастка передачи крутящего момента и 
осевой силы на натурную лопатку с использованием 
электрогидравлического стенда (рис. 23, d). Программа 
испытаний носила сопоставительный характер для гар-
монического, блочного и случайного спектров нагруже-
ния (рис. 24). В экспериментах фиксировался началь-
ный крутящий момент и угол закрутки пера лопатки и 
далее прикладывалась по задаваемому профилю цикли-
ческая осевая нагрузка, эквивалентная центробежным 
силам. Состав случайного спектра нагружения лопатки 
был сформирован по данным 198 000 изменений отбора 
мощности на одной паровой турбине в течение годового 
периода эксплуатации. 

Одновременно с этим для повышения статистической 
достоверности характеристик долговечности была реали-
зована вторая технология имитационного моделирования, 
согласно которой из пера лопатки вдоль передней кромки 
вырезались образцы-свидетели, испытанные по тем же 
трем профилям нагружения, что и натурные лопатки. Ре-
зультаты этих испытаний приведены на рис. 25. Установ-
лено, что для диапазона амплитуд напряжений, соответ-
ствующего эксплуатационному случайному спектру 
нагружения (рис. 24, с), предельный размах амплитуд 
упругопластических деформаций стабилизируется после 
первого десятка циклов нагружения (рис. 25, а). 

 

 
 

    
a b c d 

Рис. 23. Пора (а) на передней кромке лопатки (b, c) и установка для испытаний (d) при совместном растяжении с кручением 

Fig. 23. Void (a) on the leading edge of the blade (b, c) and the test setup (d) under interaction tension and torsion 

 
а     b     с 

Рис. 24. Гармонический (а), блочный (b) и случайный (с) спектры нагружения лопатки 

Fig. 24. Harmonic (a), block (b) and random (c) profiles of a blade loading  
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Рис. 25. Кривые усталости в деформациях (а) и напряжениях (b) для различных профилей нагружения 

Fig. 25. Fatigue curves in terms of strains (a) and stresses (b) for different loading profiles 

 
Сравнительный анализ спектров циклического 

нагружения (рис. 25, b) показал, что минимальная дол-
говечность соответствует блочному профилю пусков–
остановов турбины из холодного состояния, по сравне-
нию с гармоническим и случайным спектрами дефор-
мирования. Полученные результаты подтвердили целе-
сообразность и эффективность реализации подходов 
имитационного моделирования в порядке осуществле-
ния регламентных и ремонтных работ паровых турбин. 

 
Заключение 

 
На примере лопаток и вращающиеся дисков паро-

вых турбин и авиационных двигателей продемонстри-
рована методология имитационного моделирования с 

целевой функцией оценки остаточной долговечности. 
Решение конкретных задач с поддержкой эксперимен-
тальными данными сопровождалось рекомендациями 
по применению специализированной и стандартной 
испытательной техники, которая позволяет реализовать 
сложные программы термосилового циклического де-
формирования. Проектирование конфигурации и усло-
вий нагружения имитационных моделей осуществлено 
с привлечением современных численных методов ана-
лиза напряженно-деформированного состояния. Полу-
ченные результаты подтвердили целесообразность и 
эффективность реализации подходов имитационного 
моделирования при проектировании, эксплуатации и 
осуществлении регламентных работ изделий авиацион-
ной техники и энергетического машиностроения. 
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