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ЭКСПЛУАТАЦИОННЫЙ МОНИТОРИНГ ТЕМПЕРАТУРНОГО СОСТОЯНИЯ 
ДЕТАЛИ ГАЗОТУРБИННОГО ДВИГАТЕЛЯ КАК ЗАДАЧА ДИНАМИКИ 
КОНЕЧНО-ЭЛЕМЕНТНОЙ МОДЕЛИ В ПРОСТРАНСТВЕ СОСТОЯНИЙ 

 
Задача мониторинга температуры деталей газотурбинного двигателя, недоступной прямому измерению, 
сформулирована как задача о наблюдении выхода тепловой системы, управляемой режимными и 
термодинамическими параметрами проточной части двигателя. Решение выражено через получаемые с 
помощью конечно-элементных моделей высокого уровня переходные и импульсные характеристики – 
изменения температуры при ступенчатом и импульсном изменении управляющих воздействий. 

 
мониторинг температуры деталей, переходная функция, переходная характеристика 

 
В связи с трудностями измерения температуры 

деталей авиационного двигателя в системе его диаг-

ностики проводится расчетный мониторинг темпе-

ратуры основных деталей на основе результатов 

контроля параметров двигателя в ходе полетов. Ре-

зультаты мониторинга используются в подсистемах 

учета выработки ресурса двигателя, диагностики 

опасных режимов и для иных целей [1]. 

Для осуществления мониторинга создаются ма-

тематические модели температурного состояния 

деталей, удовлетворяющие достаточно противоре-

чивым требованиям – точности и полноты учета 

факторов, свойственных современным конечно-

элементным моделям высокого уровня, а также ал-

горитмической надежности и системной совмести-

мости, характерной для простых эмпирических за-

висимостей. 

 
1. Модель теплопроводности 

Расчет температурного состояния  деталей, обра-

зующих конструктивный узел двигателя, требует в 

общем случае решения нестационарной пространст-

венной, нелинейной задачи теплопроводности: 
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где t = t(x,y,z,) – температура в точке с координа-

тами x, y, z  в момент времени ; 

c = c(x,y,z,t),  = (x,y,z,t) – коэффициенты теп-

лоемкости и теплопроводности; 

 = (x,y,z) – плотность материала, 

со следующими граничными условиями третьего 

рода: 
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, (2) 

где  = (x,y,z,) – коэффициент теплоотдачи от 

окружающей среды (потоков газа или воздуха) к 

детали; 

T = T(x,y,z,) – локальная температура среды; 

n – нормаль к поверхности. 

Используя традиционный подход метода ко-

нечных элементов разобьем деталь на достаточ-

но большое число симплекс-элементов и ап-

проксимируем температурное поле в пределах 

каждого элемента полиномом первой степени 

[2, 3]: 
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 – вектор узловых темпе-

ратур элемента; 
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  – матрица 

формы элемента. 

Для N узлов аппроксимации введем глобальный 

вектор температурного состояния (узловых темпе-

ратур) и глобальный вектор температурных условий 

(температур среды): 

  тi N1 t...t...tt 


, 

  тi N1 T...T...TT 


. (4) 

Для каждого элемента установим матрицу связей 

)e(E  так, чтобы с ее помощью можно было преоб-

разовать глобальный вектор температуры в элемен-

тарный: 

 t Et )e()e( 
 . (5) 

Решение дифференциального уравнения (1) 

можно свести к нахождению минимума функциона-

ла [2, 3]:  

 

 




























































)(
s2

1
s

)(

222

S

V

, dsTttdxdydzttc2

z
t

y
t

x
t

2
1)t(J

 (6) 

Используя (3) и (5), найдем функционал типа (6) 

для конечного элемента: 
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где 
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dvсNNC  – матрица теплопровод-

ности; 
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λ  – матрица коэффициентов тепло-

проводности; 
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 – матрица градиентов. 

Минимизация функционала (6) приводит к вы-

ражению:  
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Подставив выражение элементарного функцио-

нала (7), и вводя глобальные матрицы теплоемкости, 

теплопроводности и теплоотдачи: 
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получим конечно-элементную аппроксимацию 

уравнения нестационарной теплопроводности (1) и 

граничных условий (2) в виде единого векторно-

матричного дифференциального уравнения: 

 T Αt )ΑΛ(t C
  . (8) 

В задачах мониторинга выработки ресурса инте-

рес представляет не глобальный вектор температур-

ного состояния, а лишь температура критической 

точки, в которой накопление повреждений идет с 

наибольшей скоростью. Поэтому уравнение (8) не-

обходимо дополнить уравнением выхода, выделяю-

щим из глобального вектора состояния температуру 

критической точки: 
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. (9) 

Если критическая точка (хкр, yкр, zкр) находится 

внутри элемента екр, то исходя из (3) и (5), следует 

полагать: 
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если критическая точка совпадает с узлом i, то i-й 

элемент матрицы h равен 1, остальные – 0. 

 
2. Модель граничных условий 
 
В качестве температур среды, входящих в гра-

ничные условия (2) уравнения теплопроводности (1) 

и являющихся элементами матрицы T


, обычно бе-

рутся локальные температуры торможения на внеш-

ней границе или локальные температуры восстанов-

ления внутри пограничного слоя [4]. (Для узлов, 

находящихся внутри детали, температура среды – 

любое число, в т.ч. нуль, коэффициент теплоотдачи – 

нуль). В условиях эксплуатации температуры тор-

можения неизвестны и, следовательно, должны быть 

определены через контролируемые параметры дви-

гателя.  

При выполнении обычных условий – постоянст-

ва геометрических размеров,  сохранения доли воз-

духа, отбираемого на самолетные нужды, отсутст-

вия влияния числа Рейнольдса на течение газовых 

потоков и т.п., работа газотурбинных двигателей на 

верхних эксплуатационных режимах, определяю-

щих выработку ресурса, сопровождается незначи-

тельным изменением степени понижения давления 

турбины низкого давления и еще меньшим – турби-

ны высокого давления [5, 6]. Изменение, так назы-

ваемых, приведенных параметров на этих режимах 

обычно не превышает 3% их значения.  Влияние на 

них условий на входе в двигатель – на порядок 

меньше. Это позволяет использовать приведенные 

значения параметров проточной части в качестве 

основы математических моделей температурных 

условий. 

Включим в вектор контролируемых параметров 

двигателя  т
П

*
H MTrR 


 режимный (опре-

деляющий режим) параметр  r,  число Маха МП и 

температуру торможения на входе в двигатель Т*
Н. 

Представим для i-й точки поверхности детали опре-

деление и иерархию точности моделей приведенной 

температуры среды в виде последовательности: 

 idem)r(T)R(T
n
TT ii

i
i 2 

 
, (10) 

где 
iT  – локальная температура торможения; 

n – частота вращения ротора. 

Приняв аналогичные модели для точек s1 и s2, в 

которых размещаются датчики контроля температу-

ры среды, можно получить дополнительные модели: 
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Модели типа (10) – (13) предоставляют выбор 

зависимостей, связывающих локальную температу-

ру среды с контролируемыми параметрами проточ-

ной части: 
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Из формулы (14) следует, что в общем случае 

глобальный вектор температурных условий (4) мо-

жет быть представлен матричным выражением: 

 UGT

 , (15) 

в котором G – (N  m)-распределительная матрица и 

U


– m-вектор входных сигналов формируются, ис-

ходя из выбранной модели температуры среды. Для 

четырех видов моделей (14) i-я строка матрицы G и 
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вектор U


 соответственно имеют вид: 

 ii Tg     и 2nU  (скаляр); 

  ii Tg    и  1sTU (скаляр); 

  ii 1g    и    т 
2

1 nTU s



; 

  iii 1g    и    т 

21 ss TTU 


. 

 
3. Система уравнений мониторинга 
 
Задача мониторинга температурного состояния 

может быть представлена системой последовательно 

решаемых уравнений: температурных условий (15), 

динамики тепловой системы (8) и выхода (9): 
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Совмещая термины теории управления и диаг-

ностики двигателей, ее можно трактовать как задачу 

о наблюдении состояния (температуры критической 

точки) tкр(τ) динамической системы {C, Λ, А, G}, 

управляемой штатно регистрируемыми параметрами 

проточной части )(U 


 и режимными параметрами 

)(R 


. 

 
4. Решение уравнений мониторинга 
 
Решение системы (16) при начальном состоянии 

000кр t)(th)(t 


, сформировавшемся при дли-

тельном отсутствии входного воздействия, имеет 

вид [7, 8]: 
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где ),(   – N  N -переходная матрица системы. 

В общем случае переходная матрица может быть 

найдена как матрицант – ряд Неймана: 
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Если матрицы С, Λ и А не меняются во времени, 

то этот ряд превращается в матричную экспоненту: 
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Расчет переходных матриц – бесконечных мат-

ричных рядов для каждого момента времени часто 

требует большего объема вычислений, чем решение 

системы (16) методом конечных разностей. Это за-

трудняет прямое использование формул (17) и (18) 

для эксплуатационного мониторинга. 

Другая традиционная форма представления ре-

шения уравнений типа (16) имеет вид: 

 ds)(U )s,(t)(t
0

0кр  





, (19) 

где   ),()...,()...,(),( mj1   –   

1  m – импульсная матричная характеристика,        

j-й элемент которой – изменение температуры кри-

тической точки при изменении  j-го элемента векто-

ра U


 в виде единичного импульса (дельта-

функции) в момент  при равновесном начальном 

распределении температуры. 

Будем называть переходной характеристикой по 

j-му входу изменение температуры в критической 

точке  

tкр() = Пj(, ), 

когда оно является результатом единичного ступен-

чатого изменения j-го элемента вектора U


 в момент 

 =  при равновесном начальном распределении 

температуры. 

Из скалярных переходных характеристик можно 

образовать переходную матричную характеристику 

размером 1  m: 
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 j m1
П( , ) ( , )... ( , )... ( , )             , 

которая связана с импульсной матричной характе-

ристикой известными соотношениями [8]: 

  



d),(),(П ; 

 )(h),(П),( 



 . (20) 

Для уравнений мониторинга (16) переходная и 

импульсная матричные характеристики связаны с 

переходной матрицей соотношениями: 

 



  d))(R(G )(A)(C),(h),(П 1 

, 

 ))(R(G )(A)(C),(h),( 1   
. 

Подставив равенство (20) в формулу (19) и вы-

полнив в ней интегрирование по частям, получим 

представление решения через переходную матрич-

ную характеристику: 

 )(Ud ),(t)(t
0
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, (21) 

где дифференциал 



 d)(U)(Ud



 – следует 

рассматривать как обобщенную функцию,  которая 

может содержать конечные скачки значений. 

Количество регистрируемых параметров, 

"управляющих" тепловым состоянием, обычно не-

велико (m  =  1 . . . 3), и если матрицы C, , А, G по-

стоянны, то для ведения мониторинга необходимы 

соответственно 1...3 скалярные переходные характе-

ристики Пj(, ). В общем случае характеристики 

должны быть получены предварительно, например 

расчетом ступенчатых переходных процессов по 

конечно-элементным моделям высокого уровня. 

Доводом в пользу использования переходных 

характеристик является то, что они являются идеа-

лизацией реальных переходных процессов, проте-

кающих при изменении режимов работы двигателя, 

и их расчетные значения могут быть уточнены по 

результатам экспериментальных исследований. В 

отличие от переходного, режим импульсного нагре-

ва деталей практически нереализуем даже при ис-

пытаниях двигателей в стендовых условиях. 
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