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В статье сформулированы общие подходы к формированию методики 

оценки остаточного ресурса длительно эксплуатируемых ТРДД на самолетах 

Гражданской Авиации с учетом реальных условий эксплуатации. На примере 

авиационного двигателя Д-436-148 со штатной программой управления 

  

∗кߨ ൌ  ݐݏ݊݋ܿ
 

выполнен анализ влияния величины радиальных зазоров в газовой турбине на 

темп исчерпания ресурса модуля ТРДД – газовой турбины. В качестве парамет-

ра, определяющего темп исчерпания ресурса газовой турбины, предлагается 

использовать долю повреждаемости рабочей лопатки на взлетном режиме. 
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The article presents general approaches to forming an estimation procedure of 

the residual operation life of the bypass turbojets operated on civil aircraft for long 

periods of time by taking actual operating conditions into account. With the example 

of D-436-148 aircraft engine having the standard control program  

  

∗кߨ ൌ  ݐݏ݊݋ܿ
 

the authors analyze how the size of turbine-blade tip clearances influences the rate of 

exhaustion of a bypass turbojet module – the gas turbine. A fraction of moving blade 



damage on takeoff is proposed to be used as a parameter defining the rate of exhaus-

tion of the gas turbine.  

Key words: gas-turbine engine lifetime, turbine-blade tip clearances, durability 

of moving blades, creep. 

 
Наиболее существенное влияние на долговечность элементов и узлов 

авиационных ГТД оказывают внешние условия окружающей среды, а также 

условия летной эксплуатации. В частности, при низких температурах наружно-

го воздуха значительно ухудшаются условия работы ГТД на переходных режи-

мах. При запуске и изменении режимов работы двигателя возможна потеря га-

зодинамической устойчивости компрессора, недопустимое повышение темпе-

ратуры газов за турбиной. 

При высоких температурах наружного воздуха возникают повышенные 

термодинамические нагрузки в горячих элементах двигателя (камеры сгорания 

и газовой турбины), ухудшаются условия охлаждения масла при работе двига-

телей на земле. 

Наработка двигателей в пределах заданного ресурса на взлетном, номи-

нальном режимах и соответствующее количество запусков напрямую зависит 

от протяженности воздушных трасс. Указанные режимы являются наиболее 

напряженными, вследствие чего величиной наработки на этих режимах и огра-

ничивается ресурс двигателей.  

Наиболее характерным повреждением длительно эксплуатируемых авиа-

ционных ГТД является эрозионный износ элементов проточной части, а также 

увеличение радиальных зазоров в компрессоре и газовой турбине. Причем, как 

показывает практика, интенсивное увеличение радиальных зазоров проявляется 

в начальный период эксплуатации, в основном из-за интенсивного износа 

уплотнений проточной части в процессе их приработки на различных режимах 

работы двигателя (из-за соприкосновения периферийной части рабочих лопаток 

с уплотнениями) [Чичков, 2000].  



На величину радиального зазора между ротором и статором влияет мно-

жество факторов: точность изготовления, величина и скорость температурной 

деформации узлов и деталей двигателя, частота вращения ротора, износ эле-

ментов двигателя. Отрицательная величина радиального зазора недопустима ни 

при каких условиях, т.к. может привести к поломке рабочих лопаток или к про-

грессирующему износу контактируемых деталей.  

Негативное влияние роста радиальных зазоров в проточной части ГТД на 

КПД турбины в зависимости от величины наддува ̅ܩв поясняет рисунок 1 

[Щербаков, 2018].  

 

 
 

Рисунок 1 – Влияние радиального зазора на КПД турбины 
 

Воздух или газ, перетекающий через радиальные зазоры на работающем 

двигателе, не совершает полезную работу. Поэтому с ростом радиальных зазо-

ров непроизводительные потери механической энергии в газогенераторе увели-

чиваются, что приводит к отклонению параметров рабочего процесса от опти-

мальных значений. В результате этого снижается сила тяги и увеличивается 

удельный расход топлива, а также возрастают газодинамические нагрузки на 

элементы двигателя, непосредственно определяющие его ресурс. 

В связи с высокими требованиями к безопасности эксплуатации в Граж-

данской Авиации принята система назначения дифференцированного ресурса 

ГТД. Дифференцированный ресурс назначается различным для отдельных 

наиболее ответственных элементов двигателя в зависимости от их фактических 



запасов работоспособности, определяемых для некоторых типичных условий 

эксплуатации. К ним относятся детали компрессора, газовой турбины, основ-

ной камеры сгорания, силовые элементы двигателя и т. д. При модульной кон-

струкции ГТД такой способ позволяет достаточно полно использовать ресурс-

ные возможности деталей и узлов. 

В этом случае условие работоспособности основных узлов двигателя 

можно сформулировать так – действующие напряжения в элементах конструк-

ции не должны превышать допускаемые напряжения, т. е.  

σ ≤ [σ]  

где σ, [σ] – действующие и допускаемые напряжения. 

Если известны плотности распределения действующих f(σ) и допускае-

мых f([σ]) напряжений, то механизм исчерпания долговечности элементов дви-

гателя можно пояснить графически, рисунок 2.  
 

 

Рисунок 2 – Механизм исчерпания долговечности 

В частности, вероятность разрушения детали оценивается величиной за-

штрихованной области. На новом двигателе средние значения σm значительно 

меньше допускаемых [σm]. Поэтому вероятность разрушения детали мала. 

В процессе увеличения наработки двигателя наблюдается дрейф его тер-

модинамических параметров, в частности из-за увеличения радиальных зазо-



ров. При этом, действующие напряжения σm в детали увеличиваются, т. е. ма-

тематическое ожидание действующих напряжений смещается вправо.  

В то же время, за счет накопления микроповреждений в детали, допуска-

емые напряжения снижаются, математическое ожидание [σm] смещается влево. 

Отсюда следует, что с увеличением наработки элементов двигателя его надеж-

ность снижается, а число отказов силовой установки в полете и досрочного 

съема двигателей с эксплуатации возрастает.  

Так, в 2008 году с самолётами 1 – 3 класса из-за отказов и неисправностей 

двигателей в полете произошел 144 инцидента [Анализ и статистика измене-

ний]. В таблице 1 показано, как распределились инциденты по системам двига-

теля. 

Таблица 1 – Сведения об инцидентах, связанных с нарушением работоспособ-
ности ГТД 

 

Отказ/неисправность двигателя 13 
Силовая установка 1 
Конструкция ГТД 77 
Топливная система двигателя 6 
Система зажигания 1 
Система отбора воздуха 2 
Система управления двигателем 7 
Приборы контроля двигателя 9 
Система выхлопа 9 
Масляная система 19 
Всего 144 

 

К основным причинам досрочного съема двигателей с эксплуатации сле-

дует отнести [Анализ влияния отказов авиационной техники на безопасность, 

URL: https://docplayer.ru/25981106-2-1-analiz-vliyaniya-otkazov-otechestvennoy-

aviacionnoy-tehniki-na-bezopasnost-poletov.html]: 

− попадание посторонних предметов в проточную часть ГТД; 

− конструктивно-производственные недостатки; 

− нарушение правил эксплуатации и обслуживания двигателей; 

− повышение уровня вибраций; 

− усталостные разрушения рабочих лопаток; 

− дефекты опор ротора двигателя; 



− разрушение элементов камеры сгорания; 

− коробление, оплавление или прогар лопаток сопловых аппаратов и 

рабочих лопаток газовой турбины; 

− исчерпание длительной прочности рабочих лопаток и дисков газовой 

турбины. 

Исчерпание длительной прочности материала конструкции объясняется, в 

основном, его ползучестью – процессом нарастания остаточной деформации во 

времени при постоянной нагрузке и повышенной температуре. Ползучесть вы-

зывает отказ ГТД в результате разрушения или вытяжки материала рабочих ло-

паток сверхдопустимых пределов. Темп исчерпания длительной прочности за-

висит от температуры материала рабочих лопаток и действующих напряжений, 

величина которых определяется условиями эксплуатации двигателя и состоя-

нием элементов его проточной части. 

Оценка влияния эксплуатационных факторов на темп исчерпания ресурса 

была выполнена применительно к авиационному двигателю Д-436-148. В осно-

ву методики расчета остаточного ресурса был положен алгоритм расчета дол-

говечности рабочей лопатки турбины высокого давления, как наиболее нагру-

женного элемента двигателя, лимитирующего его ресурс [Антипов, Шаталов, 

Собенников, Белова, 2013]. 
 

 
 

Рисунок 3 – Программа управления ТРДД 
 



Программа управления двигателем предусматривает стабилизацию сум-

марной степени повышения давления воздуха πк∑
* = const и реализуется, прак-

тически во всем диапазоне эксплуатационных температур атмосферного возду-

ха, рисунок 3.  

Это обеспечивает сохранение тяги силовой установки, а значит и взлетно-

посадочных характеристик самолета неизменными в широком диапазоне изме-

нения внешних условий, что существенно упрощает пилотирование самолета 

на этапах взлета и посадки. Однако, при увеличении температуры атмосферно-

го воздуха параметры рабочего процесса ТРДД, оказывающие непосредствен-

ное влияние на долговечность элементов газовой турбины, существенно воз-

растают, рисунок 4.  
 

 

Рисунок 4 – Изменение параметров ТРДД в условиях эксплуатации  

Широкое применение для оценки долговечности рабочих лопаток газо-

вых турбин получил параметр Ларсена—Миллера 
 

лܲ.м ൌ ܶ ∙ ሺܿ ൅  рሻݐ݈݃
 

где Т – температура лопатки, К, 

с – постоянная, для жаропрочных никелевых сплавов с = 20 [6], 

tp – долговечность рабочей лопатки, ч. 



Температуру охлаждаемой рабочей лопатки турбины можно определить, 

используя расчетное соотношение [Нечаев, Федоров, Каманин, 1980, с. 145]  
 

ߠ ൌ гܶ
∗ െ ܶ

ܶ െ оܶхл
∗ 	, 

 

где  – коэффициент интенсивности охлаждения, 

Т г
 * – температура газов перед турбиной, 

Т – температура материала лопатки, 

Т*
охл – температура охлаждающего воздуха.  

Величину коэффициента интенсивности охлаждения можно определить 

по справочной информации, если известны способ охлаждения, конструктив-

ные особенности лопаток и доля охлаждающего воздуха [Нечаев, Федоров, Ка-

манин, 1980, с. 145]. 

Значения параметров, необходимых для определения температуры мате-

риала лопаток турбины, были определены путем термодинамического расчета. 

На рисунке 5 представлен характер изменения температуры газов перед турби-

ной в зависимости от условий эксплуатации и величины радиального зазора в 

турбине.  

Установлено, что при изменении температуры атмосферного воздуха от – 

30 оС до +37 оС температура газа перед турбиной изменяется на 18 %, а дей-

ствующие напряжения в рабочих лопатках турбины – на 3,6 %. При снижении 

КПД турбины на 4,0 % температура газа за турбиной увеличится в среднем на 

1,4 %.  
 



 
 

Рисунок 5 – Зависимость температуры газа за турбиной от КПД 

В качестве параметра, определяющего темп исчерпания ресурса ТРДД, 

предлагается использовать долю повреждаемости рабочей лопатки на взлетном 

режиме 
 

 

 

где τ – продолжительность работы двигателя на взлетном режиме на этапе 

взлета самолета,  

tp – долговечность материала лопатки на взлетном режиме работы двига-

теля. 

Характер изменения относительной повреждаемости рабочих лопаток 

турбины на взлетном режиме за один полет в зависимости от условий эксплуа-

тации представлен на рисунке 6. 
 



 
 

Рисунок 6 – Оценка повреждаемости рабочих лопаток 
 

Относительная величина повреждаемости рабочих лопаток турбины рас-

считывалась по формуле 
 

ܽрതതത ൌ
ܽ௧н
ܽଵହ

, 

 

где ܽଵହ – повреждаемость рабочих лопаток на взлетном режиме при стан-

дартных атмосферных условиях (tн = 15 оС), 

ܽ௧н – повреждаемость рабочих лопаток на взлетном режиме в реальных 

условиях эксплуатации (tн min = -30 оС, tн max= 37 оС).  

Анализ результатов расчета указывает на существенное влияние условий 

эксплуатации на повреждаемость рабочих лопаток. Так, повышение температу-

ры атмосферного воздуха с 15 оС до 37 оС обусловливает увеличение поврежда-

емости рабочих лопаток более чем в 19 раз, а снижение температуры атмосфер-

ного воздуха до -30 оС – к ее уменьшению примерно в 10-4 раз. 

Влияние зазоров величины радиальных зазоров в турбине менее значи-

тельно и проявляется в увеличении повреждаемости рабочих лопаток в 1,8 … 6 

раз в рассматриваемых условиях эксплуатации. 



Таким образом, становится очевидной необходимость дифференцирова-

ния ресурса современных ТРДД не только по элементам двигателя, но и по 

условиям эксплуатации. 

В настоящее время для прогнозирования остаточного ресурса двигателей 

пассажирских самолетов используется, в основном, следующая информация:  

− диагностические данные о техническом состоянии двигателя; 

− суммарная наработка двигателя на всех режимах;  

− суммарная наработка на взлетном режиме;  

− суммарная наработка на максимальном продолжительном режиме; 

− суммарное количество полетных циклов;  

− суммарное количество запусков. 

Для двигателя Д-436-148 его наработка на взлетном режиме не должна 

превышать 2 % от суммарной наработки на всех режимах, а на максимальном 

продолжительном – 20 %. 

Подсчет остаточного ресурса двигателя по критерию длительной прочно-

сти в условиях эксплуатации осуществляется по соотношению 
 

∆ܴ ൌ 	߬ െ ߬ф, 
 

где τ – допустимая наработка двигателя на рассматриваемом режиме ра-

боты, 

τф – фактическая наработка двигателя на рассматриваемом режиме рабо-

ты. 

С целью повышения объективности принятия решения о величине оста-

точного ресурса предлагается следующее расчетное соотношение  
 

∆ܴ ൌ ሺ1 െ෍ܽ௜

௡

௜ୀଵ

ሻ ∙ ݇, 

 

где ܽ௜ ൌ
ఛ೔
௧р	೔

 – суммарное повреждение рабочих лопаток турбины на рас-

сматриваемом режиме работы, 

τi – продолжительность работы двигателя на i-м взлетном режиме, 



tp i – долговечность рабочей лопатки на i-м взлетном режиме, 

i – порядковый номер взлетного режима работы двигателя, 

k – коэффициент запаса по долговечности. 

Повышение достоверности определения остаточного ресурса горячей ча-

сти ТРДД достигается путем учета в расчетном соотношении реальных условий 

эксплуатации и технического состояния двигателя. 

Для минимизации необходимого числа контролируемых параметров 

ТРДД для решения поставленной задачи была определена степень влияния 

температуры материала и действующих напряжений на долговечность рабочих 

лопаток на взлетном режиме. Установлено, что увеличение температуры рабо-

чих лопаток на 1 % приводит к снижению их долговечности на 39,4 %, а увели-

чение действующих напряжений на 1 % – 3,7 %.  

Учитывая диапазон изменения указанных параметров в реальных услови-

ях эксплуатации (оценка приведена выше), в качестве дополнительного контро-

лируемого параметра предлагается использовать температуру рабочих лопаток.  

Вывод: выполнена количественная оценка влияния условий эксплуата-

ции и технического состояния двигателя на долговечность рабочих лопаток га-

зовой турбины. Предлагаемая методика оценки величины остаточного ресурса 

газовой турбины позволяет учитывать не только влияние условий эксплуата-

ции, но и техническое состояние двигателя, что повышает обоснованность ре-

зультатов прогнозирования. 
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