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Приводится описание проекта газовой турбины мощностью 30 тыс. л.с., предназначенной для экспери-
ментальной отработки компрессоров авиационных ГТД. Описываются возможные области её применения. Про-
ект разработан в 1948 г. немецкими специалистами, работавшими на государственном союзном опытном заводе 
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На государственном союзном опытном 

заводе № 2 для экспериментальной отработ-
ки вновь создаваемых двигателей и их эле-
ментов требовалось специальное оборудова-
ние и стенды. 

Поэтому в марте 1948 г. в конструктор-
ском бюро в отделе перспективного развития 
под руководством доктора Фогтса был под-
готовлен проект газовой турбины, имеющей 
мощность 30000 л. с. 

Этот проект в первую очередь предна-
значался в качестве двигателя для привода 
опытных компрессоров с целью проведения 
их аэродинамических испытаний. 

В проекте отмечалось, что в связи с 
возросшими значениями к.п.д. лопаточных 
машин, в особенности многоступенчатых 
осевых компрессоров, газовая турбина имеет 
преимущества по сравнению с паровой тур-
биной. Использование проектируемой уста-
новки в качестве привода электрогенератора, 
работающего при пиковой нагрузке, является 
экономически выгоднее, чем применение в 
этих целях паровой турбины. Хотя компрес-
сор газотурбинного привода дороже возду-
ходувок паротурбинной установки, зато от-
падает необходимость иметь котельную и 
сложную установку химической и механиче-
ской очистки воды с её многочисленными 
вспомогательными механизмами и агрегата-
ми. 

В качестве применения проектируемой 
турбины рассматривалась возможность ис-
пользования её как привода электрогенера-
торов в нефтяной промышленности, где из-за 
недостатка воды не могут быть применены 
паровые силовые установки. 

Такая установка могла найти примене-
ние также в качестве аварийной электро-
станции в шахтах и других подземных со-
оружениях. 

Кроме этого, газовая турбина могла 
быть использована в металлургическом про-
изводстве для привода воздухонагревателя 
для доменных печей с регулировкой темпе-
ратуры при помощи выхлопных газов.  

 
Выбор конструктивной схемы тур-

бокомпрессора. 
При разработке проекта были проана-

лизированы пути создания турбины в зави-
симости от условий её эксплуатации. Так как 
в задании на проектирование была указана 
годовая наработка в объёме 500 часов, то из 
рассмотрения была исключена большая 
группа двигателей, у которых полная годовая 
наработка составляла 8760 часов. Такие ус-
тановки необходимо проектировать на мак-
симальное значение к.п.д. не обращая внима-
ния на затраты на их сооружение, поскольку 
в этом случае решающую роль играют годо-
вые затраты на топливо. 

Рассматриваемый проект в наибольшей 
степени соответствует двигателю, работаю-
щему в условиях пиковой нагрузки. Такие 
машины должны иметь простую схему и 
удовлетворять следующим требованиям: 
1. Иметь низкую стоимость всей установки 
вследствие малых размеров зданий и фунда-
ментов;  
2. Иметь малые затраты на материалы; 
3. Иметь малые затраты на изготовление; 
4. Иметь малые затраты на эксплуатацию и 
ремонт; 
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5. Иметь малое время запуска. 
Наиболее полно этим требованиям от-

вечает конструкция газотурбинного двигате-
ля, выполненного по открытой схеме без 
применения параллельно включённых сту-
пеней компрессора и турбины. На рис. 1 для 
принятой температуры газа перед турбиной 
(Т4=1050К) в соответствии с заданной годо-
вой наработкой 500 часов построены зави-
симости параметров двигателя (к.п.д. - η; 
удельного расхода топлива- b; массового 
расхода воздуха – G) от степени повышения 
давления (ε). По этим зависимостям можно 

найти наиболее экономичную схему маши-
ны. 

Из анализа рис. 1. видно, что мини-
мальные значения расхода воздуха и топлива 
не соответствуют одному значению степени 
повышения давления, т.е. термодинамически 
лучшая машина этой схемы не будет одно-
временно самой лёгкой или самой дешёвой. 
Однако, поскольку разница в расходе топли-
ва в пределах степени повышения давления 
от 4 до 12 не слишком значительна, то мож-
но предположить, что двигатель, имеющий 
наименьший расход воздуха (в данном слу-
чае со степенью повышения давления 4,2),

Рис. 1. Зависимость к.п.д. (η), удельного расхода топлива (b) и массового расхода воздуха (G) от степени 
повышения давления в компрессоре для двигателя при Т4=1050К 

 
является наиболее экономичным. Так как 
при аэродинамическом подобии расходы 
воздуха относятся друг к другу как квадраты 
геометрических размеров, этот двигатель бу-
дет иметь наименьшую массу и потребует 
наименьших затрат на материалы и изготов-
ление. 

Двигатель имеет десятиступенчатый 
компрессор, двухступенчатую турбину и 
двухопорный ротор турбокомпрессора. При 
ε=8,5 (т.е. при минимальном удельном рас-
ходе топлива) двигатель имел бы пятнадца-
тиступенчатый компрессор и четырёхсту-
пенчатую турбину. При ε=2,0 получилась бы 

конструкция с четырёхступенчатым ком-
прессором и одноступенчатой турбиной. В 
такой схеме реализуется предельная мощ-
ность одноступенчатой турбины. 

Оценка массы стационарных конструк-
ций, разработанных по таким схемам, пока-
зала, что двигатель с ε=4,2 имел бы массу 
около 14 т., двигатель с ε=2,0 - около 22 т., а 
с ε=8,5 – 17 т. 

Описание конструкции турбоком-
прессора выбранной схемы.  

На основании  проведенных исследо-
ваний была выбрана открытая схема газо-
турбинного двигателя со степенью сжатия 
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равной 4,2.  В  такой  схеме  реализуется  
предельная  мощность  для  двухступенчатой 
турбины.  Мощность  двигателя  на  валу  
составляет 30000 л.с.  при  частоте  вращения 
n = 3000 1/мин.  

На рис. 2. приведены значения некото-
рых параметров (температуры, давления, ок-

ружной скорости и удельного веса) в основ-
ных расчётных сечениях проточной части 
двигателя. Здесь же приведены значения 
к.п.д. входного патрубка, компрессора, тур-
бины и диффузора, положенные в основу 
термодинамического расчёта. 

Рис. 2. Значения некоторых параметров двигателя в характерных сечениях проточной части 
 
На рис. 3. приведена таблица с пара-

метрами турбины. Для достижения потреб-
ной мощности на валу двухступенчатой тур-
бины значения окружных скоростей были 
приняты максимально высокими. Вследствие 
этого были получены весьма выгодные для 
турбины значения скоростных коэффициен-
тов и выходных углов, а также величина об-
щего к.п.д., равная 85%. Значение к.п.д. без 
учёта кинетической энергии выхлопных га-
зов составило даже 87%. 

Размеры компрессора были взяты та-
кими, чтобы получились величины окруж-
ных скоростей как у компрессоров двигате-
лей 012Б-0 и 004.  
Конструкция одноступенчатой турбины ещё 
проще, однако, геометрические размеры та-
кой машины настолько велики, что изготов-
ление её стало бы более дорогим. 

Максимальная длина проектируемого 
двигателя составляла 12,30 м., наибольший 
диаметр у диффузора – 3,25 м.  

Особого внимания заслуживает двух-
опорный барабанный ротор. Связанная с ним 
конструкция лабиринта у направляющего 
аппарата 1-й ступени обеспечивает значи-
тельное снижение осевой силы ротора, кото-
рая может быть сведена почти до нуля. Бла-
годаря этому обе опоры могли быть выпол-
нены в виде шарикоподшипников, которые, 
согласно советским каталогам, имеют ресурс 
примерно 800 часов при внутреннем диамет-
ре, равном 220 мм.  

Чтобы ротор мог работать в докритиче-
ской области, его стенки должны быть тол-
ще, чем этого требуется для передачи кру-
тящих и изгибающих моментов. По этой 
причине масса ротора должна была состав-
лять около 5 – 6 т. 
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Конструктивная схема двигателя пока-
зана на рис. 4. Корпуса между двумя опора-
ми разъёмные в горизонтальной плоскости. 
Таким образом, путём снятия верхних частей 
корпусов можно извлечь весь ротор вместе с 

шарикоподшипниками из разъёмных вкла-
дышей. Корпус камеры сгорания также разъ-
ёмный в горизонтальной плоскости. 

 

Рис. 3. Расчётные параметры турбины 

Рис.4. Конструктивная схема двигателя 
 
Входное устройство состоит из двух 

воронок. Первая с одной стороны крепится к 
втулочной части передней опоры, а с другой 

– к стене здания. Вторая воронка своим 
фланцем крепится к корпусу передней опо-
ры. Узлы крепления двигателя к раме распо-
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лагаются в плоскостях опор. Учитывая тем-
пературные деформации, задний подшипник 
является фиксирующей опорой, а передний - 
радиальной. Реактивный крутящий момент 
снимается в наиболее широкой части корпу-
са задней опоры. 

Запуск двигателя предполагалось осу-
ществлять также как у двигателя 012Б-0 че-
рез угловой привод в корпусе передней опо-
ры. Потребная пусковая мощность – около 
350 л.с. 
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