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МЕТОДЫ УПРАВЛЕНИЯ ОБРЫВОМ ЛОПАТОК РАБОЧИХ КОЛЕС  
ПРИ ИСПЫТАНИЯХ КОРПУСОВ АВИАЦИОННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ  

НА НЕПРОБИВАЕМОСТЬ  
 

Рассмотрены известные методы обрыва лопатки при испытаниях на непробиваемость корпусов 
авиационных двигателей. Выявлены недостатки этих методов. Предложен недорогой и эффективный 
метод дополнительного нагружения сечения, по которому осуществляется обрыв лопатки. Метод 
обрыва лопатки заключается в перераспределении напряжений в заданном сечении лопатки при до-
полнительном ее термическом нагружении и в обеспечении квазихрупкого разрушения лопатки по ука-
занному ее сечению на заданной частоте вращения ротора. Проведено расчетное моделирование 
управляемого обрыва лопатки. При использовании этого метода обеспечивается надежный управля-
емый обрыв лопатки в требуемом сечении на заданной частоте вращения без использования взрыва. 
Предложенный метод термоуправления обрывом лопатки был использован при проведении испытаний 
на непробиваемость корпуса вентилятора авиационного двигателя на разгонном стенде. 
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Введение 

 
Нормативные технические документы содержат 

требование об обязательной локализации в корпусах 
авиационных двигателей фрагментов, возникающих 
при разрушениях рабочих лопаток турбомашин. 
Обеспечение и экспериментальное подтверждение 
соответствия этому требованию связано с большими 
затратами времени и средств. Поэтому значительное 
количество работ посвящено разработке подходов к 
расчетной оценке непробиваемости корпусов фраг-
ментами роторов. Для этого используются эмпириче-
ские соотношения или расчеты с помощью совре-
менных программных комплексов, в частности 
Nastran или DYNA. Предложено также много конст-
руктивных решений, направленных на обеспечение 
непробиваемости корпусов фрагментами лопаток за 
счет использования легких лопаток, применения) спе-
циальных конструкций «жестких» или «податливых» 
корпусов [1 – 3]. Однако из-за сложности прогнозиро-
вания траектории движения оборвавшейся лопатки, 
условий и последствий взаимодействия этой лопатки с 
другими деталями двигателя в настоящее время не 
удается обойтись без испытаний на непробиваемость 
корпусов двигателя при обрыве лопатки. В частности, 
почти каждая программа разработки и сертификации 
двигателя предусматривает проведение испытаний с 
обрывом рабочей лопатки вентилятора. 

Нормативными техническими документами 
требуется, чтобы такое испытание было проведено 
при обрыве лопатки в требуемом сечении на пре-

дельно допустимой в эксплуатации частоте враще-
ния ротора. Вместе с тем в нормативных техниче-
ских документах отсутствуют рекомендации по тех-
нологии обрыва лопатки, обеспечивающей выпол-
нение этих требований, а используемые на практике 
методы обрыва лопатки имеют определенные не-
достатки. Данная работа посвящена разработке тех-
нологии управляемого обрыва лопатки в требуемом 
сечении на заданной частоте вращения. 

Известны следующие методы обеспечения об-
рыва лопаток ротора. 

Наиболее простой из них, использовавшийся, в 
частности, в ЦИАМ, начиная с 70-х гг. прошлого века, 
заключается в многократной последовательной под-
резке назначенного для разрушения сечения лопатки с 
проведением контрольных испытаний на разгонном 
стенде. Метод последовательных приближений весьма 
трудоемок из-за необходимости перебора ротора при 
каждой подрезке и не обеспечивает надежного обрыва 
лопатки на заданной частоте вращения. Этот же метод, 
но с использованием современных трехмерных рас-
четных моделей, рассмотрен в недавней публикации 
фирмы Pratt&Whitney, Canada [4]. 

Известно предложение об управлении обрывом 
рабочей лопатки на разгонном стенде с вакуумирова-
нием [9]. Дополнительное нагружение предваритель-
но ослабленной лопатки предполагается осуществ-
лять аэродинамической силой. Этот метод заключа-
ется в следующем. После установки ротора с подго-
товленной к обрыву лопаткой на стенде включают 
вакуумный насос и понижают давление в разгонной 
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камере примерно до 0,05 ата. Облопаченный ротор 
разгоняют до заданной для разрушения частоты вра-
щения, после чего плавно понижают вакуум, поддер-
живая требуемое значение частоты вращения. Аэро-
динамические силы нагрузят лопатку дополнительно 
к центробежным силам, изгибающим Мизг и крутя-
щим Мкр моментами. Напряжения от Мизг и Мкр 
должны обеспечить снижение запаса прочности ло-
патки n в ослабленном сечении до значения n < 1, что 
должно вызвать разрушение лопатки. Мощность при-
вода разгонного стенда должна позволить поддержи-
вать заданную частоту вращения облопаченного диска 
при давлении ~ 1 ата. Из-за большой потребной мощ-
ности привода разгонного стенда и сложности расчета 
на несущую способность ослабленного сечения лопат-
ки использование этого метода затруднено. В работе 
[6] предложен оригинальный способ управления об-
рывом лопатки, при котором после выхода облопачен-
ного ротора на заданную частоту вращения рекомен-
дуется производить подрезку профильной части ло-
патки в указанном сечении с помощью электродов, 
размещенных вблизи лопатки. Реализация этого ме-
тода связана с необходимостью решения многих тех-
нических проблем (выполнения подрезки одной ло-
патки на облопаченном роторе и т.д.) и вряд ли этот 
метод найдет широкое применение. 

В мировой практике в настоящее время наибо-
лее широко применяется способ испытания на не-
пробиваемость корпуса при обрыве лопатки в тре-
буемом сечении с помощью взрыва [7]. Несмотря на 
кажущуюся простоту, этот способ управления об-
рывом лопаток весьма сложен и имеет ряд серьез-
ных недостатков: 

– не исключена вероятность возникновения 
пожара. Поскольку для гарантированного обрыва 
лопатки мощность кумулятивного заряда всегда 
больше необходимой, то после обрыва лопатки за 
ней следом вылетает еще горящий кумулятивный 
заряд малого размера, поджигающий элементы 
газовоздушного тракта; 

– неправильное контактное взаимодействие 
оборванной лопатки с корпусом. Так как разброс 
скорости горения обоих зарядов составляет 20% – 
50%, то прорезание стенок ослабленного сечения со 
стороны корыта и спинки происходит неравномер-
но. Ввиду этого под действием центробежной силы 
сначала будет разрушаться одна из сторон ослаб-
ленного сечения, и лопатка начнет разворачиваться 
в сторону еще неразрушенной стенки. Сила удара 
фрагмента лопатки о корпус после взрыва не будет 
равна действующей центробежной силе, так как на 
стенки щели, прорезанные кумулятивной струей, 
будет действовать давление, примерно равное  
Рк = 10000 ата, т.е. к центробежной силе добавится 
сила FK = PKSm, где Sm – площадь прорезанной щели. 

Результаты исследований 
 
В данной работе обстоятельно исследовалась 

возможность управления обрывом лопатки с помощью 
термочувствительных накладок [8]. Лопатка в назна-
ченном для разрушения сечении ослаблялась до полу-
чения запаса прочности по предельной силе при за-
данной частоте вращения, равного 0,7 – 0,8. Затем это 
сечение усиливалось со стороны корыта и спинки на-
кладками из термочувствительного материала, чтобы 
обеспечить величину запаса прочности 1,2 – 1,3. 

После раскрутки облопаченного ротора на раз-
гонном стенде до заданной частоты вращения осу-
ществлялся индукционный разогрев обода диска и 
лопатки с накладками. Для изготовления накладок 
выбирался материал, имеющий в 1,5 – 2,0 раза боль-
ший коэффициент температурного расширения, чем 
материал лопатки. В результате удлинения при на-
греве накладки перестают «помогать» ослабленному 
сечению лопатки, что приводит к ее обрыву под 
действием центробежных нагрузок.  

Во время испытаний выявился неравномерный 
прогрев накладок со стороны корыта и со стороны 
спинки, сопровождающийся неодновременным об-
рывом накладок, что оказывает влияние на траекто-
рию полета лопатки. 

Отмеченного в предыдущем методе обрыва не-
достатка не наблюдалось при локальном разогреве 
термочувствительных вставок или нагружающего 
участка самой лопатки с помощью электрического 
нагревателя, питаемого через токосъемник [10]. 

Заданное сечение пера лопатки ослабляли по-
перечным надрезом. Надрез осуществляли тонкой 
проволокой 0,15 – 0,25 мм для обеспечения мини-
мального удлинения ослабленного сечения лопатки 
до разрушения. Удлинение лопатки в момент раз-
рушения не должно превышать величину радиаль-
ного зазора между торцем лопатки и корпусом на 
заданной частоте вращения. 

В профильной части лопатки выполняли парные 
прорези параллельно оси лопатки, рис. 1. Центробеж-
ные нагрузки на ослабленные сечения лопатки переда-
вались через образовавшиеся после выполнения про-
резей перемычки. В нижней части профиля эти проре-
зи соединяются с поперечным подрезом. Между про-
резями наматывался провод, который образовывал 
электрический нагреватель. Провода электропитания 
нагревателя выводились на токосъемник. После выхо-
да ротора на заданную частоту вращения включался 
нагрев термонагружающего участка и происходило 
термическое расширение материала этого участка ло-
патки. В результате создавалась дополнительная на-
грузка на других несущих участках в подрезанном 
сечении лопатки, которая суммировалась с центро-
бежной силой, что обеспечивало обрыв лопатки. 
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Рис. 1. Лопатка после обрыва (отверстия  

в профильной части лопатки были выполнены  
для обеспечения ее нагружения  

на испытательной машине) 
 
Проведенное на испытательной машине экспе-

риментальное исследование показало возможность 
управления обрывом лопатки предложенным спосо-
бом. Однако выполнение парных прорезей в лопатке 
снижает ее жесткость, что может повлиять на кон-
тактное взаимодействие лопатки и корпуса. 

В результате проведенных в данной работе ис-
следований, выполненных доводочных и сертифи-
кационных испытаний, предложен способ управле-
ния обрывом роторной лопатки, который заключа-
ется в том, что техническое решение поставленной 
задачи достигается в результате снижения прочно-
стных свойств материала лопатки и перераспреде-
ления напряжений за счет разогрева среднего участ-
ка предварительно ослабленного сечения [16]. Мас-
са отделяющейся части лопатки при использовании 
этого способа не изменяется. Жесткость лопатки 
также сохраняется неизменной. 

Схема доработки лопатки 
представлена на рис. 2.  

Неподрезанными остают-
ся участки у входной и вы-
ходной кромок и участок в 
середине ослабленного сече-
ния. Для обрыва роторной ло-
патки на требуемой частоте 
вращения в заданном сечении 
это сечение ослабляется до 
получения запаса прочности 
по силе n  1,5 – 1,6. Для соз-
дания условий разрушения 
лопатки осуществляется управ-

ляемое перераспределение напряжений от действия 
центробежных сил на участках ослабленного сече-
ния путем разогрева среднего участка этого сечения. 

Расчетное проектирование доработки лопатки 
под управляемый обрыв осуществлялось с использо-

ванием метода конечных элементов и коммерческого 
программного комплекса ANSYS. При построении 
сетки использовались 20 узловые призматические 
конечные элементы и 10 узловые элементы тетраэдр. 
Общее количество элементов – 160519, узлов – 
245870. 

Проверки предлагаемого способа управления 
обрывом рабочей лопатки проводились на испыта-
тельной машине и на разгонном стенде при испыта-
ниях корпуса вентилятора на непробиваемость. Для 
проведения испытаний на испытательной машине 
были подготовлены три лопатки. Каждая лопатка 
устанавливалась в захватах и нагружалась растяги-
вающей нагрузкой 13000 кГ, имитирующей центро-
бежную силу при заданной частоте вращения рото-
ра. Далее включалось питание электронагревателя. 
Во время разогрева среднего участка, температура 
которого контролировалась с помощью термопары, 
растягивающая нагрузка, имитирующая действие 
центробежной силы, поддерживалась постоянной. 
Обрыв трех испытанных лопаток происходил при 
достижении температуры на наружной поверхности 
среднего участка равной 300, 350 и 380 °С соответ-
ственно. Фотография одной из разрушенных лопа-
ток представлена на рис. 3.  

Описанный выше метод управления обрывом 
лопатки был использован при испытаниях на непро-
биваемость корпуса вентилятора на разгонном стенде. 

Использованный в этой работе разгонный 
стенд предназначен для разгонных и циклических 
испытаний роторов ГТД в поле центробежных сил с 
имитацией реальных условий нагружения по часто-
те вращения и температурному состоянию. 

Существующая конструкция стенда позволяет 
проводить испытания объектов при следующих ус-
ловиях: максимальная частота вращения – 30000 
об/мин; максимальная мощность электропривода – 
730 кВт; максимальная температура диска – 800 °С; 
давление остаточного воздуха в вакуумной броне-
камере – 0,08 атм; максимальный диаметр объекта 
испытаний – 2,2 м; масса объекта испытаний – до 
1500 кг. 

  
    а                                       б 

Рис. 3. Лопатка до (а) и после (б) испытания.  
Отверстия в профильной части лопатки были  

выполнены для обеспечения возможности  
ее нагружения на испытательной машине 

 
На рабочем колесе вентилятора были установ-

лены штатные лопатки и одна лопатка с ослабленным 

 
Рис. 2. Подрезанное 

сечение лопатки 
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сечением и устройством для ее обрыва. Обрываемая 
лопатка после установки нагревателя в выполненный 
в ней паз окрашивалась по специальной схеме. По 
другой специальной схеме окрашивалась и после-
дующая лопатка. Отбалансированный ротор и корпус 
вентилятора, препарированный тензодатчиками и 
термопарами, были установлены в разгонной камере. 
Вокруг корпуса был смонтирован тонкий цилиндри-
ческий контрольный экран (изготовленный из алю-
миниевой фольги) для подтверждения отсутствия 
нелокализованных в корпусе фрагментов лопатки, 
обладающих высокой кинетической энергией. 

Фотография установленного вентилятора в 
сборе в вакуумной камере разгонного стенда пред-
ставлена на рис. 4. После выхода на заданную час-
тоту вращения был включен нагреватель лопатки. 
Частота вращения поддерживалась постоянной с 
точностью ±5 об/мин. 

 
Рис. 4. Корпус вентилятора с рабочим  

колесом перед испытаниями 
 
По достижении температуры на поверхности 

среднего участка ослабленного сечения 190 °С про-
изошел обрыв лопатки. 

Фотографии ступени и корпуса вентилятора 
после испытаний показаны на рис. 5.  

В результате осмотра объекта испытаний были 
обнаружены повреждения корпуса вентилятора в 
виде двух трещин и выпучивания. В контрольном 
экране следов вылета лопатки не обнаружено. Из 
полученных результатов следует, что оборвавшаяся 
лопатка удержана защитным корпусом. 

Предлагаемый метод управления обрывом ло-
патки с использованием локального разогрева уча-
стка разрушаемого сечения может применяться при 
организации обрыва лопатки по первому пазу хво-
стовика замкового соединения, в том числе при ис- 

 
Рис. 5. Корпус вентилятора с рабочим колесом  

после испытаний 
 

пользовании замкового соединения «елочного ти-
па». Метод может использоваться для организации 
обрыва лопатки с непрямолинейным хвостовиком. 

 
Заключение 

 
Рассмотрены известные методы обрыва лопат-

ки при испытаниях на непробиваемость корпуса 
двигателя. Выявлены недостатки этих методов. 
Предложен оригинальный, недорогой и эффектив-
ный метод дополнительного нагружения сечения, по 
которому осуществляется обрыв лопатки турбома-
шины. При использовании этого метода обеспечива-
ется надежный управляемый обрыв лопатки в тре-
буемом сечении на заданной частоте вращения без 
использования взрыва при проведении испытаний 
корпусов на непробиваемость. 
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МЕТОДИ УПРАВЛІННЯ ОБРИВОМ ЛОПАТОК РОБОЧИХ КОЛІС  
ПРИ ВИПРОБУВАННЯХ КОРПУСІВ АВІАЦІЙНИХ ДВИГУНІВ НА НЕПРОБІВАЄМІСТЬ  

О.Р. Лепешкін, М.Г. Бичков, П.О. Ваганов  
Розглянуті відомі методи обриву лопатки при випробуваннях на непробиваємість корпусів авіаційних 

двигунів. Виявлені недоліки цих методів. Запропонований недорогий і ефективний метод додаткового ван-
таження перетину, по якому здійснюється обрив лопатки. Метод обриву лопатки полягає в перерозподілі 
напруги в заданому перетині лопатки при додатковому її термічному вантаженні і в забезпеченні квазікрих-
кого руйнування лопатки по вказаному її перетину на заданій частоті обертання ротора. Проведено розраху-
нкове моделювання керованого обриву лопатки. При використанні цього методу забезпечується надійний 
керований обрив лопатки в необхідному перетині на заданій частоті обертання без використання вибуху. 
Запропонований метод термоуправління обривом лопатки був використаний при проведенні випробувань на 
непробиваємість корпуса вентилятора авіаційного двигуна на розгінному стенді. 

Ключові слова: лопатка, корпус, випробування, метод, обрив,  напруга, розгінний стенд. 
 

CONTROL BREAKAGE METHODS OF WORKING WHEEL BLADES AT TESTS CONTAINMENT  
CASINGS OF AVIATION ENGINES 

A.R. Lepeshkin, N.G. Bychkov, P.A. Vaganov  
The known breakage methods of blade are considered at tests containment casings of the aviation engines. The 

lacks of these methods are revealed. The inexpensive and effective method of additional loading section is offered. 
The method of blade breakage consists in redistribution of stresses in the set section of blade at additional thermal 
loading and in maintenance of quasi-fragile destruction of blade on specified section on the set frequency of rotation 
of a rotor. The calculated modelling of control breakage of blade is carried out. At use of this method the reliable 
control blade breakage in demanded section on the set frequency of rotation without use of explosion is provided. 
The offered method of thermal control breakage of blade has been used at carrying out of test containment fan cas-
ing of the aviation engine on the spin rig. 

Key words: blade, casing, test, method, breakage, stresses, spin rig. 
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