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Abstract. The article reveals some stages of the process of developing an experimental stand for 
studying the characteristics of an axial turbine stage. Based on the thermogasdynamic calculation,  
a turbine was selected for research, a loading device to ensure the operation of the power gener-
ated by the turbine and a gas generator to provide a working fluid with specified parameters at the 
inlet to the experimental turbine. The search for the elements necessary for the stand was carried 
out on serial gas turbine engines. The scheme of the stand and control panels with a description 
of the composition and operation procedure are demonstrated. The results of thermogasdynamic 
calculations of engine elements and economic evaluation of the cost of research are also presented.
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Аннотация. Раскрыты некоторые этапы процесса разработки экспериментального стенда для 
изучения характеристик ступени осевой турбины. На основе термогазодинамического расче-
та произведен выбор турбины для проведения исследований, загрузочного устройства для 
обеспечения срабатывания мощности, вырабатываемой турбиной и газогенератора для обе-
спечения рабочего тела с заданными параметрами на входе в экспериментальную турбину. 
Поиск необходимых для стенда элементов выполнен на серийных газотурбинных двигателях. 
Продемонстрирована схема стенда и пультов управления с описанием состава и порядка ра-
боты. Также представлены результаты проведенных авторами термогазодинамических рас-
четов элементов двигателей и экономической оценки стоимости проведения исследований.
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ВВЕДЕНИЕ

При изучении курса дисциплины «теория авиационных двигателей», с целью практическо-
го освоения научно-теоретических положений дисциплины и овладения техникой эксперимен-
тальных исследований, предусмотрен лабораторный практикум по всем основным элементам 
газотурбинного двигателя (ГТД). Для закрепления теоретического материала при изучении 
характеристик газовой турбины также проводится лабораторная работа, предусматривающая 
использование лабораторного оборудования. 

В настоящее время, имеющийся в распоряжении кафедры авиационных двигателей ВУНЦ 
ВВС «ВВА им. проф. Н. Е. Жуковского и Ю. А. Гагарина» лабораторный стенд, представляет 
собой модельную установку, выполненную на базе осевой одноступенчатой турбины турбо-
стартера ТС-21. При проведении исследований в качестве рабочего тела используется воздух 
с заданными параметрами, источником которого является вентилятор от керосинового обогре-
вателя КО-50 [1]. Существенными недостатками такого устройства являются низкие значения 
параметров на входе в газовую турбину, и, как следствие, невозможность моделирования всех 
возможных режимов ее работы, включая расчетный. В связи с этим становится актуальной 
задача по разработке экспериментального стенда для изучения характеристик ступени осевой 
турбины, отвечающего всем современным требованиям. 

Авторами работы предлагается на основе существующей лабораторной установки разра-
ботать такой стенд. Для этого, в качестве источника рабочего тела, предлагается использо-
вать газогенератор, способный вырабатывать необходимые значения давления, температуры 
и расхода рабочего тела, которые значительно будут превышать параметры на существующий  
на модельной установке [2].

Разработка стенда производилась в несколько этапов, которые описаны ниже. В первую 
очередь произведен выбор осевой турбины, на которой возможно проводить исследования, 
при этом предпочтение отдавалось минимальному значению вырабатываемой мощности. Да-
лее выполнено обоснование выбора загрузочного устройства для обеспечения срабатывания 
мощности, вырабатываемой турбиной. При этом для сокращения сроков создания и снижения 
стоимости работ, преимущественно рассматривались элементы серийных ГТД, что также рас-
ширяет возможности по дополнительному их изучению. В заключении работы выполнена эко-
номическая оценка стоимости проведения исследований, без учета стоимости оборудования.

АНАЛИЗ СУЩЕСТВУЮЩИХ ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫХ УСТАНОВОК 

В начале работы сделаем краткий анализ лабораторной установки СТ-2В, которая исполь-
зовалась на кафедре теории авиационных двигателей Военно-воздушной инженерной акаде-
мии им. проф. Н. Е. Жуковского для проведения исследований на газовой турбине. Схема дан-
ной установки продемонстрирована на рис. 1 (СТ-2В утилизирована в 2012 г.) [3]. 

В состав СТ-2В входит: 1 – дроссельная заслонка компрессора; 2 – дроссельная заслонка 
на выходе из компрессора; 3 – коллектор; 4 – дроссельная заслонка; 5 – перепускной трубопро-
вод; 6 – осевая турбина; 7 – входной коллектор; 8 – подогреватель; 9 – дроссельная заслонка; 
10 – центробежный компрессор. 

Основные параметры СТ-2В: рабочее тело – воздух; максимальный расход возду-
ха Gв = 3,5 кг/с; степень понижения давления в турбине πт

* = 2,8; частота вращения вала  
n = 12500 об/мин.; окружная скорость на среднем диаметре uср = 185 м/с; внешний диаметр тур-
бины Dт = 332 мм; мощность электрического подогревателя P = 150 кВт, количество лопаток 
соплового аппарата zСА = 28; количество лопаток рабочего колеса zРК = 48.
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Рис. 1. Схема экспериментальной установки СТ-2

Из рис. 1 можно проанализировать порядок работы установки, где стрелочками продемон-
стрированы направления движения воздуха, являющегося рабочим телом. Видно, что воздух 
поступает в турбину из атмосферы через входной коллектор 7 и проходит через электрический 
подогреватель 8, который применяется для предотвращения конденсации влаги и возможного 
обледенения элементов проточной части (и системы измерений) в результате понижения тем-
пературы воздуха при расширении его в турбине. Из полости за турбиной воздух отсасывается 
эксгаустером высотной установки (минимальное давление на выходе из рабочей части уста-
новки р*

вых min = 0,01 МПа). Для регулирования πт
*служит перепускной трубопровод 5 с дрос-

сельной заслонкой 4. Если эта заслонка открыта, то давление за турбиной (вследствие притока 
воздуха через канал 5) близко к атмосферному, и поэтому значение πт невелико (немного боль-
ше единицы). Если же заслонку 4 прикрыть, то давление за турбиной упадет и πт возрастет. 
Развиваемая турбиной мощность поглощается загрузочным устройством, состоящим из цен-
тробежного компрессора 10, расход воздуха через который и, соответственно, потребляемая 
им мощность регулируются с помощью дроссельных заслонок 1 и 2. Открывая или прикрывая 
эти заслонки, и, следовательно, увеличивая или уменьшая мощность потребляемую компрес-
сором, можно уменьшить или увеличить частоту вращения вала испытуемой турбины. Воздух 
засасывается в компрессор через входной коллектор 11 и, пройдя через компрессор, либо вы-
брасывается в атмосферу через коллектор 3, либо поступает в эксгаустер высотной установки 
через дроссель 4 и перепускной трубопровод 5. Следует заметить, что использование воздуха 
вместо продуктов сгорания в качестве рабочего тела несколько искажает получаемые характе-
ристики испытываемой турбины, прежде всего, из-за изменения показателя адиабаты (k = 1,4 
вместо k = 1,3...1,33). Но, как показывает практика, это влияние невелико. Несколько более за-
метным оказывается влияние на КПД турбины радиального зазора в рабочем колесе. Поэтому 
у модели турбины, обдуваемой относительно холодным рабочим телом, радиальные зазоры 
выполнены такими, какие были бы при работе ее на горячих продуктах сгорания с учетом те-
плового расширения ее деталей.

Используя имеющийся опыт кафедры теории авиационных двигателей Военно-воздуш-
ной инженерной академии им. проф. Н. Е. Жуковского по созданию лабораторных установок, 
авторами разработан экспериментальный стенд для изучения характеристик ступени осевой 
турбины.
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ВЫБОР ГАЗОВОЙ ТУРБИНЫ, ЗАГРУЗОЧНОГО УСТРОЙСТВА И ГАЗОГЕНЕРАТОРА

На первом этапе работы произведен выбор газовой турбины путем проведения анализа 
характеристик серийных ГТД, в результате которого сделан вывод, что наиболее подходящей 
осевой турбиной является турбина воздушного стартера СВ-78БА, применяемого на двига-
теле ТВ3-117. Воздушный стартер СВ-78БА представляет собой активную одноступенчатую 
турбину с планетарным редуктором, воздушным клапаном и командным агрегатом [1]. Его 
основные параметры: расход воздуха через турбину 0,4 кг/с; избыточное давление на входе  
в турбину 0,19 МПа; максимальная температура на входе в турбину 160  °С; мощность старте-
ра в диапазоне 22…24 кВт; передаточное отношение редуктора 1:8,9; масса 5,8 кг.

Для определения мощности, вырабатываемой турбиной стартера СВ-78БА, произведем его 
термодинамический расчет. Для расчета используем основные положения теории авиацион-
ных двигателей [4].

Работу турбины найдем по известной формуле [4]:

*
ò ã 1

*
ò

11
1 ð

k
k

kL RT
k −

 
 = − −  
 

,                                                             (1)

где k  – коэффициент адиабаты; R – универсальная газовая постоянная; Тг
*·– полная температу-

ра на входе в турбину; πт
* – полная степень понижения давления в турбине. 

С учетом того, что в качестве рабочего тела используется воздух, примем: k = 1,4;  
R = 287 Дж/(кг·К); Тг

* = 423 К; πт
* = 1,8. Используя данные значения параметров, произведем 

вычисления по формуле (1) и получим Lт = 65,68 кДж/кг.
Далее определим мощность, вырабатываемую турбиной, по известной формуле [4]:

Nт = GгLтηтηм,                                                                   (2)

где Gг – расход рабочего тела через турбину; ηт  – КПД турбины, принимаем 0,9; ηм – механи-
ческий КПД, принимаем 0,99. 

Принимая ηт  = 0,9 и ηм = 0,99, выполним вычисления и получим Nт  = 23,4 кВт. Это значение 
совпадает с данными, приведенными в [1] Nт  ≈ 22…24 кВт. 

Для наглядности, результаты выполненных вычислений сведем в табл. 1.

Таблица 1. Основные характеристики осевой турбины

Тип Gв, кг/с πт Lт, Дж/кг Nт, кВт n, об/мин

СВ-78БА 0,4 1,8 72,8 23,4 46000

Для выбора загрузочного устройства проведем расчеты параметров компрессоров от дви-
гателей ГТДЭ-117, ТС-21, АИ-9. 

Расчет компрессора ГТДЭ-117.
ГТДЭ-117 представляет собой газотурбинный двигатель со свободной турбиной. Газогене-

ратор состоит из центробежного компрессора, кольцевой камеры сгорания, одноступенчатой 
газовой турбины [5].

Основные параметры: мощность свободной турбины Nст = 90 л.с.; частота вращения газоге-
нератора nгг = 65000 об/мин; частота вращения свободной турбины nст = 3000 об/мин.

Параметры компрессора ГТДЭ-117: πк
* = 3,32; Gв = 0,9 кг/с.

Lт г

πт
*
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Мощность, потребляемая компрессором [4]:

Nк = Gв·Lк,                                                                    (3)

где Gв – расход воздуха; Lк – работа, затрачиваемая на вращение ротора.
Работа, потребляемая компрессором [4]:

Lк = Lкад/ηк
*,                                                                    (4)

где Lкад – адиабатная работа компрессора; ηк – КПД компрессора (принимаем 0,82).
Адиабатная работа компрессора [4]:

 

1
*

ê.àä â êð 1
1

k
kkL RT

k

− 
= − −  

,                                                       (5)

Подставляя известные значения параметров в (5), получим:
Lк.ад = 118302 Дж/кг.
Lк = Lк.ад/ηк

* = 118302/0,82 = 144270 Дж/кг (144,3 кДж/кг ).
Nк = Gв·Lк= 0,9·144270 = 129,9 кВт.
Расчет компрессора АИ-9.
Основные параметры АИ-9: nк = 36750 ± 475 об/мин; расход топлива Gт = 80 кг/ч; темпера-

тура на выходе из компрессора 160 °С [6]. 
Давление воздуха в магистрали отбора на запуск 1,9 кг/см2.
Степень повышения давления можно найти из формулы КПД [4]:

*
* ê

*

å 1ç
ô 1ê

ê

−
=
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,                                                                   (6)

где газодинамические функции 
1

*
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k
k
−
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*
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ôê
Ò
Ò
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Тогда, преобразуя выражение (6) и подставив исходные данные, получим: 

( )* * * 1
ê ê êð ç ô 1 1

k
k− = ⋅ − +   = 1,96.

Далее расход воздуха определим из уравнения [4]:

Gв = 241,2·Fв·q(λв) ,                                                         (7)

где Fв = π·(Dк– Dв) – площадь на входе в центробежный компрессор АИ-9; q(λв) – относитель-
ная плотность тока на входе в компрессор.

Тогда, приняв q(λв) = 0,85 и подставив исходные данные в (7), получим 
Fв = 3,14·(522 – 302)·10–6 = 57 10–4 м2.
Gв = 241,2·57 10–4·0,85 = 1,17 кг/с.
Полезная работа компрессора определяется из выражения [4]:

 

1
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Принимая ηк
* = 0,82, получим Lк = 74,8 кДж/кг. Далее, подставив полученные данные в (3), 

определим мощность, потребляемую компрессором: Nк = 1,17·74,8 = 87,5 кВт.
Расчет компрессора ТС-21.
Основные параметры [2]: n = 50500 об/мин; Gв = 1,18 кг/с; πк

* = 2,5.
Используя данные значения параметров, произведем вычисления в том же порядке, как для 

компрессора АИ-9 и получим: Lк = 105,6 кДж/кг; Nк = 124,5 кВт.
Для наглядности, результаты выполненных вычислений сведем в табл. 2.

Таблица 2. Основные характеристики загрузочных устройств

Тип Gв, кг/с πк Lк, кДж/кг Nк, кВт n, об/мин

ГТДЭ-117 0,9 3,32 144,3 129,9 65000

АИ-9 1,17 1,96 74,8 87,5 36750

ТС-21 1,18 2,5 105,6 124,5 50500

Анализируя полученные данные, можно сделать вывод, что наиболее подходящим по по-
требляемой мощности в экспериментальной установке является применение в качестве за-
грузочного устройства осевого компрессора от ВСУ АИ-9. При этом требуется ограничение 
частоты вращения ротора по максимальной частоте вращения nmax = 36750 об/мин. Однако при 
таком ограничении турбина будет работать на нерасчетном режиме: с меньшей частотой вра-
щения и, соответственно, с меньшим значением πт. 

Чтобы устранить данный недостаток, обеспечив ее работу на расчетном режиме, требуется 
установка между турбиной и компрессором редуктора с передаточным отношением 1,25…1,3 
и передаваемой мощностью не менее 25 кВт. В таком случае турбина гарантированно будет 
работать на расчетном режиме.

В качестве газогенератора предлагается использовать двигатель АИ-9В [3]. Газотурбинный 
двигатель АИ-9В выполнен в виде отдельного конструктивно законченного агрегата, который 
предназначен для запуска двигателя ТВ3-117, для питания бортсети постоянным током на зем-
ле и, в случае отказа генераторов, в полете. Количество отбираемого воздуха 0,4 кг/с; темпе-
ратура отбираемого воздуха не менее 160 °С; давление избыточное в магистрали отбора для 
стандартных условий 1,9 кгс/см2.

ОПИСАНИЕ ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОГО СТЕНДА

Схема экспериментального стенда приведена на рис. 2. В ее состав входят следующие ос-
новные элементы: 1 – газогенератор (АИ-9В); 2 – воздухоподводящая улитка рабочего тела 
(воздуха); 3 – датчик замера статического давления на выходе из газогенератора; 4 – датчик 
замера температуры на входе в турбину; 5 – аналого-цифровой преобразователь; 6 – ПЭВМ; 
7 – датчик замера полного давления на входе в турбину; 8 – датчик замера статического давле-
ния на выходе из турбины; 9 – датчик замера температуры на выходе из турбины; 10 – регули-
руемые створки; 11 – электродвигатель; 12 – рабочее колесо турбины; 13 – сопловой аппарат 
турбины; 14 – вал; 15 – разделетильный корпус воздухоподводящего канала; 16 – электро-
двигатель дроссельной заслонки; 17 – дроссельная заслонка компрессора; 18 – компрессор; 
19 – защитная сетка; 20 – датчик замера частоты вращения ротора турбины; 21 – входное 
устройство компрессора; 22 – датчик замера статического давления на входе в компрессор; 
23 – датчик замера температуры на выходе из компрессора; 24 – указатель частоты вращения; 
25 – клапан перепуска воздуха КП-9В.
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Рис. 2. Схема экспериментального стенда

Для определения характеристик турбины на экспериментальном стенде установлено не-
сколько датчиков (рис. 2), замеряемых необходимые параметры.

1. Датчик 3. Замеряет статическое давление на выходе из газогенератора. Это давление за-
меряется в шести точках по окружности коллектора через отверстия в его стенках.

2. Датчик 4. Замеряет температуру на входе в турбину. Представляет собой термометр со-
противления.

3. Датчик 7. Замеряет полное давление на входе в турбину. Полное давление замеряется  
в шести точках по окружности коллектора приемником Пито.

4. Датчик 8. Замеряет статическое давление на выходе из турбины. Статическое давление 
замеряется в шести точках по окружности коллектора через отверстия в его стенках.

5. Датчик 9. Замеряет температуру на выходе из турбины. Представляет собой термометр 
сопротивления.

6. Датчик 20. Замеряет частоту вращения ротора турбины. Представляет собой тахометр.
7. Датчик 22. Замеряет статическое давление на входе в компрессор. Статическое давление 

замеряется в шести точках по окружности коллектора через отверстия в его стенках.
8. Датчик 23. Замеряет температуру на выходе из компрессора. Представляет собой термо-

метр сопротивления.
Приборы автоматизированной системы регистрации преобразуют измеряемые физические 

величины в аналоговые электрические сигналы. Эти сигналы с помощью аналого-цифровых 
преобразователей превращаются в пропорциональные им цифровые сигналы, посылаемые  
в ПЭВМ. Замеряемые параметры регистрируются с последующей обработкой результатов  
с помощью ПЭВМ. При этом возможна «ручная» запись показаний с пульта замера параме-
тров, продемонстрированного на рис. 3.
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Рис. 3. Пульт замера параметров

Для обеспечения работы необходимо установить индикаторы (наименования, цвет и на-
значение приведены в табл. 3) и шкалы (наименования, тип и назначение приведены в табл. 4), 
которые необходимо сформировать в два блока: пульт управления и контроля (рис. 4) и пульт 
замера параметров (рис. 3).

Таблица 3. Индикаторы работы установки

Наименование Цвет Назначение

Номинал Зеленый Выход двигателя АИ-9В на режим 

Турбина работает Зеленый Клапан подачи воздуха в турбину открыт

АПД Зеленый Работа механизма АПД

Предельные обороты Красный Останов двигателя АИ-9В по предельным оборотам  
39150 ± 475 об/мин

Номинальные обороты Зеленый Достижение оборотов двигателя АИ-9В  
35300 ± 475 об/мин

Давление масла Зеленый Давление масла не менее заданного (1,2 ± 0,3 кг/см2)

Давление воздуха Зеленый Давление воздуха не менее заданного

Створка макс. Желтый Створки полностью открыты

Створка мин. Зеленый Створки полностью закрыты

Заслонка макс. Желтый Створки полностью открыты

Заслонка мин. Зеленый Створки полностью закрыты

Обороты турб. Желтый Максимальные обороты турбины 33000 об/мин

Обороты турб. пред. Красный Предельные обороты турбины 36000 об/мин
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Рис. 4. Пульт управления и контроля 

Таблица 4. Шкалы

Наименование Тип Назначение

Сопло Угловая Индикация положения заслонок сопла
Компрессор Угловая Индикация положения створок компрессора
Время работы Цифровая Оставшееся время отбора воздуха
Время охл. Цифровая Оставшееся время охлаждения АИ-9В

Для управления установкой предлагается установить кнопки и переключатели. Примерное 
расположение указано на рис. 3, а наименование, тип и назначение приведены в табл. 5.

Таблица 5. Кнопки и переключатели управления

Наименование Тип Назначение

Запуск Кнопка Запуск двигателя АИ-9
Выбор режима Переключатель   

три положения
Выбор режима работы АИ-9: запуск; 
ложный запуск, холодная прокрутка

Ложный запуск 1 положение Режим ложный запуск
Запуск 2 положение Режим запуска двигателя
Холодная прокрутка 3 положение Режим холодной прокрутки
Останов Кнопка Останов двигателя АИ-9В
Старт Кнопка Подача воздуха на турбину
Стоп Кнопка Прекращение подачи воздуха на турбину
АПД Переключатель Включение питания АПД
Заслонка Переключатель

нажимной
два положения

Управление заслонкой турбины

Откр. 1 положение-вверх Открытие заслонки турбины
Закр 2 положение-вниз Закрытие заслонки турбины
Створка Переключатель 

нажимной два 
положения

Управление створкой компрессора

Откр. 1 положение-вверх Открытие заслонки компрессора
Закр 2 положение-вниз Закрытие заслонки компрессора
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При проведении эксперимента регистрируются следующие параметры газовой турбины: 
полное давление на входе в турбину; статическое давление на выходе из турбины, температура 
на входе в турбину; температура на выходе из турбины.

СРАВНИТЕЛЬНАЯ ОЦЕНКА ПРИМЕНЕНИЯ ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОГО СТЕНДА

Определим экономические и технические параметры проведения эксперимента на разрабо-
танном стенде, на установке СТ-2, а также при использовании в качестве газогенератора при-
водного компрессора, газотурбинного двигателя ТА-6А [7], газотурбинного двигателя ТА-8 
[7], газотурбинного двигателя ВСУ-10 [8], газотурбинного двигателя ТА12-60 [9]. Стоимость 
оборудования и обслуживания принимаем равными для всех типов двигателей. 

Время эксперимента рассчитываем, исходя из особенности эксплуатации ВСУ АИ-9В: про-
грев 1 мин, отбор воздуха 45 с, количество отборов 3, время охлаждения 1 мин, время между 
отборами 1 мин. Принимаем t = 380 с. Время выхода газогенератора (или эксгаустера) на ис-
ходный режим не учитываем. Стоимость 1 тонны керосина принимаем 50000 р.

Далее определим стоимость энергии сжатого воздуха. Для этого необходимо стоимость за-
траченного топлива (электроэнергии) в течение одного часа разделить на выработанную мощ-
ность. При этом нужно отметить, что получаемая мощность от сжатого воздуха избыточна для 
турбины типа СВ-78БА. Так же часть мощности используется для выработки электроэнергии 
генераторами ВСУ.

Все полученные результаты расчетов сравнительной оценки (по отношению к установке  
с эксгаустером) применения экспериментальной установки заносим в табл. 6.

Таблица 6. Стоимость проведения эксперимента и стоимость энергии сжатого воздуха

Тип 
источника 

энергии

Мощность, 
кВт

Расход топлива
(электроэнергии) 

кг/ч (кВт)

Стоимость, 
руб./

(кВт ч)

Стоимость 
выработки 

сжатого 
воздуха 
относит.

Стоимость 
эксперимента, 

руб.

Стоимость 
эксперимента 

относит.

Эксгаустер 422 1850 (кВт) 13 1,0 586 1,0
АИ-9В 23,4 80 кг/ч 170 13,0 422 0,72
ТА-6А 245 190 кг/ч 38 2,9 1000 1,7
ТА-8 124 110 кг/ч 44 3,4 580 1,0

ВСУ-10 764 230 кг/ч 15 1,15 1214 2,07
ТА12-60 310 270 кг/ч 43 3,3 1425 2,43

Приводной 
компрессор 422 3 0,23 133 0,27

Для иллюстрирования полученных результатов построим диаграммы в относительных 
параметрах, продемонстрированные на рис. 5 и 6. Где на оси абсцисс условно обозначены:  
1 – эксгаустер; 2 – АИ-9В; 3 – ТА-6А; 4 – ТА-8; 5 –ВСУ-10; 6 – ТА12-60; 7 – приводной ком-
прессор.
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Рис. 5. Относительная стоимость проведение эксперимента

Проведя анализ диаграммы, продемонстрированной на рис. 5, можно сделать вывод, что 
стоимость проведения эксперимента самая низкая при использовании приводного компрес-
сора, который непосредственно вырабатывает сжатый воздух, за счет вращения от электро-
двигателя. Это объясняется более высокими значениями КПД электродвигателя и отсутствием 
затрат мощности на вращение агрегатов ГТД.

Рис. 6. Относительная стоимость выработки сжатого воздуха

Проведя анализ диаграммы, продемонстрированной на рис. 6, можно сделать вывод, что 
стоимость выработки сжатого воздуха самая низкая при использовании приводного компрес-
сора. Значительно низкие (по сравнению с газогенератором АИ-9В) значения объясняются 
более высокими значениями внутреннего КПД остальных ГТД, однако при этом количество 
вырабатываемого воздуха для принятой турбины (типа СВ-78БА) будет избыточно.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

В заключении работы можно сделать следующие выводы:
1. Разработан экспериментальный стенд для изучения характеристик ступени осевой тур-

бины с использованием газогенератора на базе двигателя АИ-9В. 
2. Разработан пульт управления и контроля установки и пульт замера параметров.
3. Проведенная экономическая оценка стоимости проведения эксперимента на разработан-

ном стенде относительно исходного варианта экспериментальной установки с эксгаустером, 



Вестник УГАТУ

АВИАЦИОННАЯ И РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА

104 2022, Т. 26, № 2 (96)

показывает, что наиболее оптимальным по стоимости проведения эксперимента является ва-
риант стенда с использованием в качестве газогенератора двигателя АИ-9В (72 %). Самым 
низким по стоимости (27 %) является вариант использования в качестве газогенератора приво-
дного компрессора (от электродвигателя).

4. В дальнейшем, обновление лабораторно-экспериментальной базы для проведения лабо-
раторного практикума и проведения научных исследований, планируется за счет разработки 
стендов, предназначенных для изучения характеристик компрессорной решетки профилей и 
компрессора.
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