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УДОСКОНАЛЕННЯ ІНТЕГРАЛЬНОГО ПОКАЗНИКА  
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СИЛОВОЇ УСТАНОВКИ У СКЛАДІ ПАСАЖИРСЬКОГО ЛІТАКА 

 

Предметом вивчення в статті є методи та способи обґрунтування ефективності різних архітектур 

гібридно-електричної рухової системи ГТД із використанням теплової енергії в камері згоряння ГТД та 

електричної енергії від акумулятора чи паливних елементів (ПЕ) з використанням водню. Метою дослі-

дження є удосконалення інтегрального показника гібридизації силової установки (СУ) для оцінювання 

частки внеску того чи іншого виду енергії у процес отримання електричної енергії (потужності) на валу 

гвинта гібридної турбоелектричної силової установки (ГТЕСУ). Це дасть можливість розширити діа-
пазон визначення рівня електрифікації компонентів СУ та рівня споживання палива. Завдання: сфор-

мувати достатній набір основних показників та критеріїв для дослідження ефективності різних архі-

тектур гібридно-електричної рухової системи; удосконалити інтегральний показник гібридизації на ос-

нові оцінювання кількості і частки виробленої та витраченої енергії від наявних джерел енергії на борту 
ЛА. Використовуваними методами є метод системного аналізу, методи математичного та імітацій-

ного моделювання, ретроспективний та аналітичний методи. Отримані основні результати дослі-

дження. Проведено аналіз застосування основних показників та критеріїв при оцінюванні характерис-

тик ГТЕСУ. Для проведення подальших досліджень визначений достатній набір основних показників і 

критеріїв для дослідження ефективності різних архітектур гібридно -електричної рухової системи з 

електричними двигунами та ПЕ у складі ЛА різних розмірів. Запропоновано удосконалений інтегральний 

показник для оцінювання характеристик ГТЕСУ при застосуванні у складі легкого пасажирського лі-

така. Оцінювання ефективності схеми ГТЕСУ передбачає наявність інформації про кількість та час-

тку виробленої та витраченої енергії від наявних джерел енергії на борту ЛА. Удосконалений інтегра-

льний показник гібридизації СУ має фізичний зміст для оцінювання частки внеску того чи іншого виду 

енергії у процес отримання електричної енергії (потужності) на валу гвинта. Висновки. Наукова нови-

зна отриманих результатів полягає в удосконаленні змісту понятійного апарату показника гібридизації 

СУ на основі спільного (інтегрального) оцінювання рівня гібридизації з оцінюванням частки внеску того 

чи іншого виду енергії на кожному етапі польоту ЛА. Окрім цього, дістала подальший розвиток систе-

матизація параметрів, характеристик і чинників впливу на управління постачанням електричної та 

теплової енергії протягом всього польотного циклу ЛА. 

 
Ключові слова: інтегральний показник; гібридна силова установка; турбогвинтовий двигун; літальний 

апарат; паливний елемент; електричний двигун. 

 

1. Вступ 
 

Як відомо, використання ГТЕСУ дозволить зни-

зити викиди парникових газів завдяки наступним фа-

кторам: оптимізація циклу роботи газотурбінного  

двигуна (ГТД), зниження витрати палива під час 

зльоту та відсутність викидів CO2 при використанні 

водню як палива. 

Провідні авіаційні компанії досліджують різні 

схеми ГТЕСУ. Аналіз таких схем показує існування 

принципу поділу необхідної потужності (тяги), що 

отримується від ГТД та від електричного двигуна 

(ЕД). Найважливішим питанням використання ЕД в 

авіаційній СУ є необхідність зберігання електроене-

ргії, яка може вироблятися в акумуляторних батареях 

(АБ) або паливних елементах (ПЕ). На основі  

результатів проведених раніше досліджень було 

встановлено, що ємність енергії, яка одержана від 

акумуляторів, у декілька разів менша, ніж ємність 

енергії, яка одержана від водню з урахуванням умов 

його зберігання. Тому доцільно розглядати схеми  

ГТЕСУ без використання акумуляторів, а необхідну  

енергію для ЕД отримувати від ПЕ. 

Воду, яка є побічним продуктом фізико-хім іч-

них процесів, що відбуваються в ПЕ, можливо вико-

ристовувати в робочому циклі ГТД. Це дозволить  
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збільшити його злітну потужність при роботі ПЕ. Ба-

гато вчених вже розглядають питання щодо застосу-

вання води в циклі ГТД як побічного продукту. З ме-

тою підвищення економічної ефективності ГТЕСУ у 

якості ГТД пропонується розглядати турбогвинтовий 

двигун (ТГвД) як найбільш економічний двигун для 

регіональних літальних апаратів (ЛА) з невеликою 

дальністю польоту. Майбутні дослідження покажуть 

зміну діапазону висот та швидкостей польоту для та-

ких літаків. Збільшення традиційної висоти польоту 

(3–6 км) для літаків з ТГвД дозволить зменшити їхню  

залежність від погодних умов. 

Окрім газогенераторної частини двигуна, важ-

ливим елементом ГТЕСУ є повітряні гвинти (ПГ). 

Головним завданням із забезпечення найкращих ха-

рактеристик ПГ є ефективне використання повної по-

тужності ПГ на всіх етапах польоту ЛА. При проєк-

туванні ПГ основна складність полягає в тому, що всі 

методи, що існують в даний час, вирішують це за-

вдання приблизно. Доводиться не враховувати цілу  

низку факторів, що впливають на робочий процес та 

змінюють характеристики ПГ. Проте, через велику  

складність і неможливість обліку всіх цих чинників, 

проєктування ПГ проводиться з деяких «ідеальних»  

умов без врахування указаних факторів. Щоб враху-

вати джерела розбіжності умов роботи «ідеального»  

і «реального» ПГ, в розрахуванні характеристик вво-

дять спеціальні поправки, які отримані з аналізу сис-

тематичних випробувань гвинтів у натурних («реаль-

них») умовах. 

Таким чином, наведені особливості проєкту-

вання ГТЕСУ з ПГ обґрунтовують необхідність оці-

нювання аеродинамічних характеристик ПГ зміню-

ваного кроку для ТГвД у складі ЛА на протязі всього 

польотного циклу (ПЦ). Інтегральне оцінювання екс-

плуатаційних характеристик ГТЕСУ у складі ЛА за 

допомогою комплексних показників є актуальним  

науково-технічним завданням. Тому огляд та аналіз 

показників і критеріїв для оцінювання характеристик 

ГТЕСУ з ТГвД та ЕД і ПЕ для регіонального ЛА є 

актуальним завданням. Окрім цього, актуальним пи-

танням також стає аналіз та оцінка існуючих та перс-

пективних технологій застосування водню в авіації 

та наземному енергетичному машинобудуванні. 

 

2. Аналіз літературних даних  

та постановка задач 
 

Застосування гібридно-електричної тяги в авіа-

ції загального призначення дозволяє отримати експе-

риментальні дані щодо ключових характеристик еле-

ктричних компонентів і поведінки системи, вдоско-

налити технологію та дізнатися про можливості мас-

штабування. Гібридно-електрична технологія розви-

ватиметься у напрямку застосування для приміських, 

регіональних і вузькофюзеляжних пасажирських лі-

таків [1]. Швидкість, з якою відбуватиметься інтегра-

ція гібридно-електричної технології, залежить від 

ритму технологічного вдосконалення та прориву, а 

також від моделі масштабування електричних компо-

нентів. Розвиток технології електричних компонен-

тів визначатиме доцільність використання гібридної 

електричної СУ для пасажирських літаків. Впрова-

дження гібридно-електричної технології різко відк-

рило простір проєктування в конструкції літаків за-

вдяки розширенню синергетичних можливостей на 

рівні літака [1, 2]. Гібридно-електрична технологія 

все ще перебуває в дослідній зоні. Це посилює пот-

ребу в розробці методології та основ аналізу гібри-

дно-електричних ЛА для оцінки повного потенціалу  

цієї технології. Залишилися невирішеними питання, 

пов'язані із визначенням впливу застосування джерел 

енергії на загальну потужність енергетичної системи 

літака. 

Протягом багатьох років різними авторами було 

введено кілька параметрів гібридизації для кількісної 

оцінки теплової чи електричної компоненти у транс-

портних засобах [3]. Вони були першими, хто пред-

ставив ступінь гібридизації для гібридного електрич-

ного транспортного засобу (𝐷𝑂𝐻𝐻𝐸𝑉). Автори зая-

вили, що 𝐷𝑂𝐻HEV = 0 – це звичайний транспортний 

засіб із двигуном внутрішнього згоряння, а 𝐷𝑂𝐻𝐻𝐸𝑉 

= 1 – повністю електрична конфігурація. За допомо-

гою цього параметра розробник визначає конфігура-

цію транспортного засобу (тобто, паралельний або 

послідовний) і стратегію керування. Однак в роботі 

не приведені дані стосовно використання різних дже-

рел енергії протягом польотного циклу літака. 

Автори роботи [4] визначили коефіцієнт гібри-

дизації 𝐻𝐹 для проведення дослідження оптималь-

ного рівня гібридизації для паралельно-гібридних 

електромобілів. Величина 𝐻𝐹 може варіюватися від 

0, для двигуна звичайної конфігурації, до 1 – для по-

вністю електричної конфігурації. Проте застосу-

вання цих показників до авіаційних СУ викликає де-

які запитання стосовно розподілу енергії за циклами 

польоту. 

В роботі [5] автори запропонували два фактори 

гібридизації 𝐻𝐹1 і 𝐻𝐹2. Автори мали на меті знайти 

параметри для прогнозування характеристик гібрид-

ного транспортного засобу з точки зору споживання 

палива, додаткової вартості, ваги, надійності та роз-

мірів за допомогою вищезазначених параметрів. На 

відміну від попередніх визначень, величина 𝐻𝐹1 

може приймати значення від 0 до нескінченності, 

тоді як 𝐻𝐹2 є обмеженим між 0 та 1. Проте в роботі 

[6] автори стверджують, що параметри 𝐻𝐹 не врахо-
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вують техніко-економічні характеристики накопичу-

вачів енергії. Залишилися невирішеними питання, 

пов'язані із визначенням впливу застосування джерел 

енергії на загальну потужність енергетичної системи 

літака за профілем польоту. 

Параметри 𝐻𝐹2 були обговорені в роботах [7, 8] 

на основі пояснень ступеню електризації (DE) та ек-

сергії системи. Ця функція являє собою відношення 

отриманої електричної енергії до загальної енергії. 

При цьому немає проблеми обліку зберігання та пе-

ретворення енергії. Визначення значення DE підхо-

дить для всіх типів джерел енергії (наприклад, реак-

тивне паливо, біопаливо, акумулятор, паливний еле-

мент і сонячна панель). Але тут не зазначається роз-

поділ часток енергії від різних джерел, що дуже важ-

ливо при обгрунтуванні та проєктуванні архітектури 

паливної системи СУ. 

В роботі [9] порівняли кілька концепцій ГСУ 

для всіх видів транспортних засобів. Для цього вони 

знайшли більш загальне визначення, ступінь гібри-

дизації (DoH) для потужності та додатковий пара-

метр для визначення ступеню гібридизації для енер-

гії. Стосовно отриманої потужності це визначення пі-

дходить як для послідовних, так і для паралельних 

систем. Проте в роботі не розкритий науково-мето-

дичний апарат щодо впровадження гібридно-елект-

ричної технології на ранніх етапах проєктування ЛА 

та їх гібридних СУ. 

Автори робіт [10, 11] використали вище наве-

дені параметри Нр (співвідношення максимальної 

встановленої потужності) і Не (коефіцієнт накопи-

чення джерела енергії), щоб запровадити методоло-

гію визначення розмірів системи подвійного накопи-

чення енергії, двигуна та енергетичної системи лі-

така. Однак в роботах не приведені дані стосовно ра-

ціонального використання різних джерел енергії про-

тягом польотного циклу літака. 

Інший підхід був запропонований в досліджен-

нях роботи [12]. Автори визначають величину 𝛽 як 

загальну масову частку енергії, а 𝜒 як відсотковий гі-

бридний параметр, але за умови, що джерела енергії 

працюють без зв’язку. Залежно від обраної СУ по-

дано різні рівняння модифікованого формулювання 

рівняння Бреге щодо дальності польоту. 

В статті [13] проаналізовано паралельно-гібри-

дну конфігурацію, що вводить два різні підходи: по-

стійний розподіл потужності (𝑆=𝑐𝑜n𝑠𝑡) і постійний 

режим роботи газової турбіни 

(𝑃𝑒𝑚=𝑃𝑠ℎ 𝑎𝑓𝑡−𝑃𝑔𝑎𝑠𝑡𝑢𝑟𝑏𝑖𝑛𝑒,𝑐𝑜𝑛𝑠𝑡). Ключове за-

вдання цієї роботи – визначити періоди, як і коли ви-

користовувати електроенергію. Однак в роботі не 

приведені дані стосовно раціонального використання 

різних джерел енергії протягом польотного циклу лі-

така 

У дослідженнях роботи [13] автори стверджу-

ють, що при використанні розподілу постійної поту-

жності для всіх етапів польоту, коефіцієнт потужно-

сті, яка подається, має приблизно таке ж значення, як 

і для розподіленої потужності. У цьому дослідженні 

розглядається послідовна гібридна конфігурація, 

оскільки вона краще підходить до розподіленого  

приводу електричних вентиляторів. Враховуючи по-

стійний розподіл потужності для кожного етапу по-

льоту, як запропоновано в [13], величини DoH для 

потужності 𝛾𝐻 і для енергії 𝛾𝐸 пов’язані один з од-

ним за допомогою ефективності ланцюга. Проте в ро-

боті не розкритий науково-методичний апарат щодо 

впровадження гібридно-електричної технології на 

ранніх етапах проєктування ЛА та їх гібридних СУ. 

Як відомо [14], для оцінювання характеристик 

електричного ЛА визначено основні параметри: 

‒ питома енергія або гравіметрична густина 

енергії (номінальна енергія батареї на одиницю маси, 

Вт·год/кг); 

‒ об’ємна густина енергії (номінальна енергія 

батареї на одиницю об’єму, Вт·год/л); 

‒ питома потужність (максимальна доступна 

потужність на одиницю маси, Вт/кг); 

‒ кількість циклів заряджання/розряджання, 

які може пройти акумулятор. 

Серед варіантів накопичення енергії для майбу-

тнього застосування на електричних ЛА переважа-

ють чотири варіанти: ПЕ, суперконденсатори, махо-

вики та батареї. Системи ПЕ зберігають хімічну ене-

ргію в рідкій або газоподібній формі та перетворю-

ють її на електричну енергію шляхом хімічної реакції 

[15]. Компанія Boeing розробила різні концепції 

руху, засновані на комбінації джерел енергії: ПЕ/аку-

мулятор і ПЕ/газова турбіна, як засоби для змен-

шення спалювання палива та викидів [16]. Майбутні 

роботи в технології ПЕ полягають у вдосконаленні 

технології зберігання палива H2. У технології вико-

ристання твердооксидних ПЕ (SOFC) бажано підви-

щити ефективність повітродувки гарячої рециркуля-

ції та парового риформінгу, щоб досягти повного по-

тенціалу. Існує багато інвестицій у дослідження, які 

вивчають цю технологію. Програма сприяння наде-

фективній авіаційній потужності з низьким викидом 

повітря (FUELEAP), очолювана NASA, зосереджена 

на розробці технології стека для системи SOFC поту-

жністю 120 кВт і переробці вуглеводневого палива 

[17, 18]. Проте в роботах не розкритий науково-мето-

дичний апарат щодо оцінювання гібридних техноло-

гій на ранніх етапах проєктування ЛА та їх гібридних 

СУ, коли немає відомих початкових даних. У такому 

разі запропоновані концепції не можуть бути реаліс-

тичними та досяжними у найближчий час. 
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Компанія Bauhaus Luftfahrt очолювала дослі-

дження проєкту Advanced Aircraft Concepts 

(AVACON) щодо ячейки PEM, яка працює на H2, для 

застосування в APU [19]. Компанія DLR у партнерс-

тві з H2Fly, Pipistrel, Університетом Ульма та 

Hydrogenics розробили чотиримісний ЛА HY4 на ос-

нові технології PEM, що працює виключно на водне-

вому паливі, потужністю 80 кВт. Незважаючи на ці 

зусилля, залишається багато бар'єрів, які необхідно  

подолати, перш ніж вони стануть частиною техноло-

гії сучасних двигунів [20]. Основними технічним и 

показниками щодо реалізації проєктів є одержання 

необхідної електричної потужності від ПЕ на борту 

ЛА. Нещодавно проєкт H2FLY успішно пройшов ви-

пробування на заправку рідким воднем на землі за 

допомогою розробленого бака рідкого водню для лі-

така HY4 [21]. Ці зусилля є частиною європейського 

проєкту HEAVEN, консорціуму з п’яти партнерів, 

щоб продемонструвати можливість використання СУ 

на паливних елементах, які працюють на рідкому во-

дні у складі літака. 

У роботах [22, 23] пропонуються концептуальні 

методи проєктування для визначення розмірів, ана-

лізу характеристик та ідентифікації техніки польоту 

для гібридно-електричних транспортних літаків. Ме-

тоди розроблено з можливістю інтеграції в тради-

ційне середовище визначення розмірів і продуктив-

ності літаків. Вперше описано моделі автономних ін-

женерних компонентів, які вміщують гібридно-елек-

тричні СУ. На рівні літака всебічно деталізуються 

встановлені інтерфейси між модулями інженерних 

компонентів, компонування архітектури гібридно-

електричної СУ та системної інтеграції. В центрі 

уваги розробки методики знаходиться відстеження 

спожитої електроенергії та розрахунок максимальної 

доступної тяги СУ. Введено ступені гібридизації і 

нові обмеження, пов’язані з розміром гібридно-елек-

тричної СУ. Специфіка, пов’язана з визначенням ро-

змірів гібридно-електричної рухової системи, пояс-

нюється описом критерію визначення розміру компо-

нентів. Показано загальний процес визначення роз-

міру літака та оцінка інтегрованих характеристик лі-

така [24]. Проте у дослідженнях не показаний набір 

показників та критеріїв для оцінювання раціональ-

ного проєктування гібридно-електричної рухової си-

стеми. Це дозволило б зменшити затрати часу на до-

слідження складних компоновок енергетичних сис-

тем. 

У документах [25, 26] розглядаються застосу-

вання електричних СУ в авіації, де всі системи наба-

гато більше обмежені своєю масою. Приведені хара-

ктеристики застосування водневих технологій на бо-

рту ЛА. Після порівняння різних архітектур силових 

систем увага зосереджується на проблемі накопи-

чення енергії, особливо для системи накопичення в 

акумуляторі для літаків малого та середнього роз-

міру. Але у дослідженнях не показаний вибір  

показників для оцінювання ефективності різних архі-

тектур силових систем. 

У статті [27] оцінюється потенціал гібридно -

електричного літака на паливних елементах 

(FCHEA), що працює на водні та гасі. Розроблено та 

представлено методологію концептуального дизайну  

однофюзеляжного FCHEA малої дальності. Оціню-

ється вплив літака на навколишнє середовище. Ре-

зультати показують, що для одного FCHEA, який 

працює на рідкому водні, отриманому за допомогою 

електролізу з відновлюваними джерелами енергії, 

можна досягти зниження впливу на клімат на 15,2–

17,8 %. 

У роботі [28] надано описання шляхів щодо за-

стосування водню на борту літака у поєднанні з тех-

нологією ПЕ як перетворювача енергії. Такі конфігу-

рації в даний час застосовуються як компоненти для 

приведення в рух електричних літаків і електричних 

бортових генераторів. Проте у дослідженні не пока-

заний вибір показників для оцінювання раціональ-

ного проєктування гібридно-електричної рухової си-

стеми. 

Аналіз параметричного обрису перспективного  

пасажирського ЛА показує необхідність наявності 

двох енергетичних систем [29, 30], які вимагають ра-

ціонального поєднання в одній складній технічній 

системі – ЛА з ГТЕСУ. 

Традиційні стратегії управління енергією часто 

не дозволяють мінімізувати споживання палива на 

всьому профілі польоту, одночасно задовольняючи 

потреби в потужності за різних умов польоту. Для ви-

рішення цієї задачі, у статті [31] пропонується стра-

тегія управління енергією на основі глибокого нав-

чання з підкріпленням, спеціально розроблена для 

турбоелектричних гібридних силових установок. 

Проте не показані результати дослідження у напря-

мку прогнозування загальної потужності ГТЕСУ в 

режимі реального часу та адаптивного управління 

енергією в складних робочих умовах польоту ЛА. 

У дослідженні [32] оцінюються прямі експлуа-

таційні витрати та економічна доцільність Ampaire 

Eco Caravan, гібридно-електричної модернізації 

Cessna 208B Grand Caravan. Результати показують, 

що Eco Caravan зменшує споживання палива на 50% 

завдяки своїй гібридно-електричній силовій устано-

вці, яка поєднує паливно-ефективний поршневий 

двигун та електродвигун під час фаз високої потуж-

ності. Але в роботі не наведені показники стосовно 

оцінювання впливу витрат різного виду енергії на 

експлуатаційні витрати в цілому. 

В дослідженні [33] заявлено, що експлуатація 

повністю електричних літаків першого покоління 

може бути дорожчою, ніж звичайних літаків .  
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Наведені результати, які надають порівняльне уяв-

лення про економічну доцільність електричних та гі-

бридно-електричних літаків.  

У дослідженні [34] представлені експеримента-

льні результати щодо гібридно-електричних рішень 

для живлення літаків з оцінюванням продуктивності 

модульної системи живлення. У роботі досліджу-

ється інтеграція альтернативних джерел енергії - фо-

тоелектричні джерела живлення та допоміжні сис-

теми на основі паливних елементів. Проте не розк-

риті методи і підходи щодо обґрунтованого оціню-

вання рівня гібридизації літаків. 

У роботі [35] обговорюється потенціал викори-

стання відведеного тепла системи паливних елемен-

тів для покращення ефективності рушійної системи 

літака для різних умов польоту. Наведено термоди-

намічні основи процесу та зв'язок між споживанням 

енергії вентилятора канального рушія та теплом па-

ливних елементів. Результати показують зростання 

ефективності рушія на висоті крейсерського польоту. 

Але автори не наводять показники для оцінювання 

питомих параметрів всієї силової установки. 

У дослідженні [36] розроблено інтегровану ме-

тодологію проектування гібридних силових устано-

вок для літаків, що включає міждисциплінарні алго-

ритми для створення загальної моделі продуктивно-

сті. На основі цієї моделі було створено комплексну 

платформу проектування літаків, проаналізовані та 

порівняні характеристики трьох гібридних архітек-

тур силових установок, оптимізовані їхні схеми про-

ектування та оцінені ключові технології для кожної 

архітектури. Показано, що максимальний коефіцієнт 

змішування потужності обмежений питомою потуж-

ністю двигуна до 27,25%. Проте в роботі не вказу-

ються інтегральні показники для оцінювання діапа-

зону змішування потужності на визначених ділянках 

польоту ЛА. 

У роботі [37] досліджувалися характеристики, 

недоліки, переваги та проблеми в процесі електрифі-

кації та гібридизації далекомагістральних літаків. 

Було проведено системний аналіз з точки зору термо-

динаміки робочого процесу та вартості системи. Ета-

лонний літак порівнювали з іншими більш електрич-

ними та гібридно-електричними версіями того ж 

типу з впровадженою найсучаснішою архітектурою  

силової установки та системи. Було розроблено типо-

вий профіль польоту, який відповідає граничним 

умовам у всіх випадках. Результати підтвердили, що 

гібридні силові агрегати демонструють кращу пове-

дінку порівняно з іншими випадками. Однак у прове-

дених дослідженнях не вказано на критерії гібриди-

зації та проблеми оцінювання ефективності польот-

ного циклу літака з різними джерелами енергії. 

Дослідницька робота [38] має на меті оцінити 

потенційні переваги структурних акумуляторів для 

спалювання палива 11-місним пасажирським літа-

ком. Відповідно до передбачуваних технологій стру-

ктурних акумуляторів, ця робота зосереджена на ви-

значенні найкращих коефіцієнтів гібридизації, що 

визначають енергетичні потреби для типового по-

льоту пасажирського літака. Однак у роботі для оці-

нювання польотних характеристик літака не врахову-

ються аспекти суттєвого збільшення маси літака, 

складність реалізації розподілу енергії у процесі по-

льоту. Коефіцієнти гібридизації недостатньо відобра-

жають сутність електричного живлення СУ з різними 

джерелами енергії. 

У роботі [39] представлено огляд чотирьох кон-

цепцій гібридних ЛА та спрощеної геометрії конс-

трукції крила, запропонованої для регіональної ради-

кальної версії, яка базується на основі ATR-42-600. 

Також представлено приклади розрахунків міцності 

конструкції крила для критичного випадку наванта-

ження. Двигун інтегровано за допомогою паралель-

ної гібридної СУ, що складається з двох газотурбін-

них двигунів, генераторів та електродвигунів. Однак 

у дослідженні не наводяться комплексні показники, 

які дозволяють проводити обґрунтоване порівняння 

проєктів гібридних ЛА з урахуванням рівня гібриди-

зації СУ. 

Як відомо, при проектуванні гібридно-електри-

чних ЛА необхідно уникати надмірного споживання 

енергії, яке спричиняється навмисною гібридизацією 

з метою досягнення високої ефективності перетво-

рення електричної енергії. У статті [40] представлено  

метод міждисциплінарного проектування, який задо-

вольняє вимоги щодо мінімізації максимальної зліт-

ної маси та економії палива. Завдяки використанню  

запропонованого методу оптимізації проекту досяга-

ється економія палива на 65,56%, вартість польоту 

знижена на 16,4%, викиди CO2 скорочені на 44,58% 

та покращена дальність польоту на 75% з урахуван-

ням вартості. Однак запропонований метод не вико-

ристовує комплексних показників, які дозволяють 

проводити обґрунтоване порівняння проєктів гібри-

дно-електричних ЛА з урахуванням рівня гібридиза-

ції СУ.  

Дослідження у статті [41] має на меті продемо-

нструвати, наскільки цифровий двійник літака e-

Genius здатний відтворити реальний політ довжиною 

2000 км. При цьому використовується спрощене ви-

значення профілю, оцінюється межа дальності по-

льоту для високопродуктивного гібридно-електрич-

ного літака, знімаються експлуатаційні обмеження з 

якими стикаються в реальних умовах. Результати де-

монструють добру відповідність з льотними випро-

буваннями щодо споживання палива, проте підкрес-

люють необхідність вимірювання додаткових пара-

метрів у майбутніх польотах. Загалом, модель дозво-

ляє планувати майбутні польоти та оцінювати  
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доцільність нових проектів. Однак у роботі не розк-

риті показники і критерії, які дають можливість про-

водити обґрунтоване порівняння даних при дослі-

дженні профілю польоту. 

Раціональна інтеграція СУ з ТГвД і планера лі-

така може забезпечити зниження рівня шуму, вики-

дів і знизити витрати палива. Найбільша ефектив-

ність ЛА досягається на основі впровадження елект-

ричних компонентів в СУ. Однак доцільність засто-

сування і ступіть впровадження електричних компо-

нентів в СУ залежить від призначення ЛА. Таким чи-

ном, в подальшому аналізі будуть розглянуті основні 

показники та критерії при оптимізації ГТЕСУ з елек-

тричними двигунами та ПЕ у складі ЛА. Аналіз хара-

ктеристик ЛА з турбоелектричною або гібридною 

електричною СУ, яка поєднує турбогвинтові двигуни 

та ПЕ, дозволить визначити схему і архітектуру  

ГТЕСУ, яка буде сумісною з обраною конфігурацією 

планера ЛА. Як відомо, застосування ТГвД у складі 

ЛА має найбільшу актуальність із-за забезпечення 

високої паливної ефективності та кращих польотних 

характеристик у порівнянні з іншими типами двигу-

нів. Тому у подальших дослідженнях буде розгляда-

тись СУ з ТГвД.  

В процесі аналізу методів, методик та підходів 

до проєктування і розробки конфігурацій перспекти-

вних гібридно-електричних СУ з ТГвД виявлена не-

достатність всебічного оцінювання ефективності різ-

них архітектур силових систем. Це виникає із-за того, 

що архітектура гібридно-електричних СУ потребує 

формалізованого набору показників та критеріїв для 

оцінювання ефективності різних архітектур гібри-

дно-електричної рухової системи. Відсутній інтегра-

льний показник гібридизації, який дозволив би оці-

нювати кількість та частку виробленої і витраченої 

енергії від наявних джерел енергії на борту ЛА із ви-

значенням впливу застосування різних джерел енер-

гії на загальний розподіл енергії (потужності) в енер-

гетичній системі протягом польотного циклу літака.  
 

3. Мета та задачі дослідження 
 

Метою дослідження є удосконалення інтеграль-

ного показника гібридизації силової установки (СУ) 

для оцінювання частки внеску того чи іншого виду 

енергії у процес отримання електричної енергії (по-

тужності) на валу гвинта гібридної турбоелектричної 

силової установки (ГТЕСУ). Це дасть можливість ро-

зширити діапазон визначення рівня електрифікації 

компонентів СУ та рівня споживання палива. 

Для досягнення цієї мети необхідно виконати 

основні задачі дослідження: 

 сформувати достатній набір основних показ-

ників та критеріїв для дослідження ефективності різ-

них архітектур гібридно-електричної рухової сис-

теми; 

 удосконалити інтегральний показник гібри-

дизації на основі оцінювання кількості і частки виро-

бленої та витраченої енергії від наявних джерел ене-

ргії на борту ЛА, наприклад [42].  

 

4. Матеріали та методи дослідження 
 

Об’єктом дослідження є удосконалення інте-

грального показника для оцінювання характеристик 

ГТЕСУ при застосуванні у складі легкого пасажирсь-

кого літака. 

Предметом дослідження є методи та способи 

обґрунтування ефективності різних архітектур  

гібридно-електричної рухової системи ГТД із вико-

ристанням теплової енергії в камері згоряння ГТД та 

електричної енергії від акумулятора чи паливних еле-

ментів (ПЕ) з використанням водню. 

Вибір невеликих пасажирських літаків для 

аналізу ефективності використання ГСУ пояс-

нюється тим, що сучасна промисловість освоїла 

випуск високоефективних електричних агрегатів з 

питомою потужністю до 8 кВт/кг при потужності на 

валу електродвигуна або генератора до 1 МВт. Такі 

електричні агрегати можуть бути встановлені на 

легкі літаки та літаки місцевих авіаліній пасажи-

ромісткістю приблизно 50...100 осіб. Більш потужні 

електричні агрегати (від 1 МВт і вище, а також кріо-

генні агрегати від 2 МВт) в даний час знаходяться на 

стадії розробки або лабораторних випробувань та 

широкого застосування в авіації поки що не знайшли. 

Також треба врахувати, що на регіональних та 

магістральних літаках буде необхідно використо-

вувати вже турбоелектричні ГСУ різних конфігу-

рацій, формування параметричного обрису яких є 

окремим науково-технічним завданням. У зв'язку з 

цим проводити будь-який аналіз гіпотетичних ЛА за 

умови застосування на них таких потужних елек-

тричних машин і схем ГСУ з їх використанням до-

сить важко. Тому поточний аналіз обмежений тими 

випадками, коли є достовірні відомості про масові та 

потужнісні параметри ЕД та генераторів авіаційного  

призначення, придатних для використання у якості 

приводів повітряних гвинтів. 

Результати досліджень конструктивно-компо-

нувальних схем СУ показали, що під гібридною СУ 

розуміється такий пристрій, в якому привід двигуна 

може здійснюватися від різних джерел потужності . 

Це може бути як від газової турбіни, так і від елек-

тричного двигуна (ЕД), що працює від будь-якого  

джерела електроенергії, наприклад, акумуляторної 

батареї (АБ) чи бортової енергоустановки (ЕУ). Че-

рез специфіку авіаційних ГТД, що мають багатокас-

кадні схеми, застосовується термін «ГТД з гібридним  

електричним приводом (газова турбіна + електро-

двигун)» визначених каскадів або їх комбінацій. 
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Проте, у світі розглядаються три основні схеми ГСУ 

із традиційним газотурбінним приводом: 

1. Послідовна – вентилятор приводиться ЕД, що 

живиться електроенергією від АБ або від турбогене-

ратора, який може заряджати АБ в польоті. 

2. Паралельна – вентилятор знаходиться на од-

ному валу з газотурбінним приводом і двигуном -ге-

нератором, що живиться електроенергією від АБ, яка 

може заряджатися в польоті. 

3. Послідовно-паралельна – з двома вентилято-

рами, де привід одного з вентиляторів здійснюється 

за послідовною схемою, а другого вентилятора - за 

паралельною схемою. 

Як відомо, послідовно-паралельна схема є окре-

мим випадком розподіленої СУ, оскільки має більше 

одного рушія. Послідовна схема має повністю елек-

тричний привід рушія і не підпадає під визначення 

гібридного ГТД. Тому поняттю «гібридного ГТД або 

гібридної СУ» найбільше відповідає лише пара-

лельна схема. При цьому визначення ефективності 

робочого процесу ГТЕСУ потребує чіткого визна-

чення витрат теплової та електричної енергії по ета-

пам польотного циклу пасажирського ЛА. 

Для аналізу схем гібридної СУ візьмемо за ос-

нову відомі компонувальні схеми ГТЕСУ (рис. 1) з 

використанням різних джерел енергії [2, 7, 11]. Вра-

ховуючи той факт, що АБ ще не досягли ефективного  

технічного рівня для використання на ЛА, то у по-

дальших дослідженнях будемо використовувати тех-

нології на основі водневих палив. 

Для оцінювання умов застосування енергетич-

них систем, розроблені схеми СУ з системою жив-

лення (рис. 2–4). 

З метою визначення можливості застосування 

розроблених схем ГТЕСУ на пасажирських літаках, 

проведено огляд льотно-технічних характеристик па-

сажирського літака Evektor EV-55 Outback (рис. 5) 

[42]. Обґрунтовано стратегію його удосконалення, 

визначені основні задачі дослідження. Як відомо, 9-

місний пасажирський літак – ринкова ніша для час-

тих перельотів містом. Багато авіаційних компаній 

розробляють подібні літаки для повітряної міської та 

приміської мобільності. Тому для подальших до-

сліджень вибраний цей тип літака з ГТЕСУ. 

Основні напрямки створення ГТЕСУ для літака 

Evektor EV-55 Outback: 

 

 
Рис. 1. Компонувальні схеми гібридних силових установок з використанням різних джерел енергії 
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Рис. 2. Принципова схема з використанням рідкого водню та авіаційного палива 

 

 
 

Рис. 3. Принципова схема з використанням рідкого водню  
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Рис. 4. Принципова схема з використанням авіаційного палива для перетворення  

вуглеводневого палива в електричну енергію на борту  

 

 

 
 

Рис. 5. Легкий багатоцільовий літак Evektor EV-55 Outback [42] 

 
1. ГТД із використанням водню в камері зго-

ряння. Це найпростіше схемне рішення для ство-

рення допоміжної СУ. Архітектура такої СУ містить 

існуючий ГТД із удосконаленою камерою згоряння 

та нові паливні магістралі. Великі зміни будуть у кон-

струкції планера ЛА та його системах зберігання та 

розподілу палива. 

2. ГТД та ЕД, які об 'єднуються через загальний 

редуктор для приводу повітряного гвинта. У цій 

схемі необхідно раціонально використовувати нако-

пичену енергію акумулятора на різних ділянках по-

льоту ЛА. Використання електричної енергії зале-

жить від умов роботи ГТД, умов польоту ЛА та його 
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профілю польоту. Такий підхід потребує наявності 

блоку розподілу енергії на борту ЛА. 

3. ГТД та окремий ЕД, який живиться від енергії 

акумулятора чи ПЕ. У цій схемі ЕД застосовується на 

окремих ділянках польоту ЛА. 

Розглянуті різні архітектури гібридизації СУ. 

Враховано складність, ефективність і вагу конфігу-

рацій ЕД для майбутнього проєкту [43]. Обрана 

послідовна архітектура, оскільки вона є простішою 

та легшою для реалізації в малих літаках. Викори-

стання двигуна меншої номінальної потужності, 

пов’язаної з гібридно-електричною системою, буде 

більш ефективним і економічним у порівнянні з 

двигуном з більшою номінальною потужністю. Од-

нак для оцінювання характеристик удосконаленої 

гібридної енергетичної системи необхідно вибрати 

або розробити показники гібридизації СУ з 

відповідними критеріями оцінювання різних схем 

компонування. 

 

5. Результати досліджень показників  

та критеріїв при оптимізації гібридних 

турбоелектричних силових установок 
 

5.1. Основний набір показників  

та критеріїв для досліджень ефективності  

гібридних турбоелектричних  
силових установок 

 

На основі огляду та аналізу основних показ-

ників та критеріїв при оптимізації ГТЕСУ з електрич-

ними двигунами та ПЕ у складі ЛА різних розмірів 

для подальших досліджень пропонується застосу-

вання наступних показників та критеріїв оцінювання 

ефективності ГТЕСУ: 

1. Максимальна дальність польоту ЛА: 

 

АБ
АБ загальнmax

mL 1
R E

D g MTO
,

W
          (1)

 
 

де  Rmax – максимальна дальність польоту, км; 

L – підйомна сила літака, кг; 

D – аеродинамічний опір літака, кгс2/м3; 

g –прискорення вільного падіння на поверхні Зе-

млі, (g=9,8 м/с2); 

MАБ – маса акумуляторної батареї, кг; 

MTOW – максимальна злітна маса літака, кг; 

EАБ – питома енергія акумуляторної батареї,  

(Втгод/кг); 

загальн – загальна ефективність перетворення 

енергії. 

2. Характеристики ГТЕСУ у складі регіональ-

ного ЛА: 

a) ступінь гібридизації енергії для ГТЕСУ: 

ПЕ

ПЕ пальне КЗ

DOH ,
Е

Е Е



    (2) 

 

де DOH – ступінь гібридизації енергії для ГТЕСУ; 

EПЕ – енергія, що поставляється від системи ПЕ, 

Вт; 

Eпальне КЗ – енергія, що поставляється від згоряння 

пального в камері згоряння, Вт. 

b) показник енергоефективності діапазону ко-

рисного навантаження: 

 

 КН

ПЦ

М ·R
PREE ,

E
      (3) 

 

де  EПЦ=Eвирулюв.+Eзліт+Eнаб.висоти+Eкрейсер.реж.+ 

 +Eзниж.+Eпосад.+Eзарулюв. – сума енергії, яка витра-

чена ГТЕСУ за польотний цикл ЛА, Вт; 

МКН – вага корисного навантаження, кг; 

R – дальність польоту ЛА, км. 

c) рівень готовності технології (TRL – 

Technology Readiness Level). 

3. Характеристики повітряних гвинтів: 

a) ККД повітряного гвинта; 

b) рядність повітряного гвинта; 

4. Максимальна злітна маса регіонального ЛА: 

 

КН макс

зліт макс

M
M

M
TOW ,     (4) 

 

де MКН макс – максимальна маса корисного наванта-

ження, кг. 

Mзліт макс – максимальна злітна маса, кг. 

5. Економічні характеристики регіонального  

ЛА: 

a) витрата пального за польотний цикл, кг/год; 

b) вартість 1 години польоту, дол. США. 

6. Екологічні характеристики регіонального  

ЛА: 

a) Індекс викидів (EI); 

b) оцінний показник емісії CO2, який буде ада-

птований для схем з використанням водню: 

 

 
 

AVG
2 0,24

1
SAR

CO ,
RGF

      (5) 

 

де CO2 – оцінний показник емісії CO2, який буде ада-

птований для схем з використанням водню, кг/км ; 

(1/SAR)AVG – середня величина питомої дальності 

польоту ЛА, кг/км; 

(RGF)0,24 – безрозмірний геометричний коефіці-

єнт, який заснований на визначенні розміру фюзе-

ляжу, приведеного до 1 м2. 
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5.2. Удосконалений інтегральний показник 
гібридизації силової установки 

 

Існуючі показники гібридизації СУ у більшості 

випадків не враховують частки внеску того чи іншого 

виду енергії у процес отримання електричної енергії 

(потужності) на валу гвинта. Тому оцінити внесок 

енергії в той чи інший етап польоту ЛА складно. Як 

відомо, енергія (або потужність) ГСУ включає дві 

складові – електричну та теплову: 

 

СУ ДЕЕ ДТЕE E E ,       (6) 

 

де  EДЕЕ – сумарна потужність на валу ГТД від джерел 

електричної енергії, Вт; 

EДТЕ – сумарна потужність на валу ГТД від дже-

рел теплової енергії, Вт. 

Величини отриманої енергії (потужності) на 

валу ГТД від цих джерел енергії на протязі польот-

ного циклу (ПЦ) ЛА визначаються рівняннями: 

 

 
m

ДЕЕ АБ ПЦ

1

E E ,k      (7) 

 

 
m

ДТЕ ав. пальне H2 SAF ПЦ

1

,E E E E k        (8) 

 

де  m – кількість етапів ПЦ; 

m
етап1

пц сум
пц

t
k

t



 – коефіцієнт використання СУ по 

етапам в ПЦ; 

tетап – час використання енергії (потужності) на 

етапі, сек; 

сум
пцt  – сумарний час етапів у ПЦ, сек. 

У величину EДEЕ входять всі величини енергії 

(потужності), які є джерелом для отримання потуж-

ності у вигляді електричної енергії на валу гвинта.  

Величина EДТЕ включає всі величини енергії 

(потужності), які використовують джерела від: 

Eавіац.пальне – використання авіаційного пального  

(керосин), кг/год; 

ESAF – використання біопалива, кг/год; 

EН2 – використання водню, кг/год. 

Однак величина отриманої (енергії) потужності 

на валу двигуна для кожного етапу ПЦ може бути 

отримана при різних умовах: 

 тільки від джерел теплової енергії; 

 тільки від джерел електричної енергії; 

 змішаний режим, тобто як від теплової, так і 

від електричної. 

При цьому зазначимо, що використання джерел 

електричної енергії не може бути 0 %. Бортова си-

стема електропостачання сучасного ЛА завжди 

включає первинні джерела енергії: бортові електро-

генератори та акумуляторні батареї невеликого роз-

міру, які також застосовуються в елементах СУ. Тому 

при дослідженнях будемо вважати, що первинні вит-

рати електричної енергії (потужності) будуть визна-

чені за кожним етапом ПЦ і будуть складати витрати 

на живлення систем навігації, авіоніки, освітлення та 

кондиціювання салону, освітлення обладнання в 

кабіні. Вторинні та основні (під час польоту ЛА) вит-

рати електричної енергії (потужності) будуть визна-

чені додатково. 

Таким чином, для комплексного визначення 

ефективності робочого процесу гібридної СУ вве-

демо показник гібридизації СУ, який складається з 

витрат електричної енергії (потужності) за кожним 

етапом ПЦ: 

 

m
ДЕЕ

гібридизації СУ ПЦ
ДЕЕ ДТЕ1 СУ

E
П ,k

E E

 
  

 


 
  (9) 

 

або із врахуванням складових енергій: 

 

гібридизації СУП 

   

m
АБ

АБ ав. пальне H2 SAF1 СУ

E

E E E E


 
  

    
  

ПЦk .           (10) 

 

Удосконалений показник гібридизації СУ має 

фізичний зміст для оцінювання частки внеску того чи 

іншого виду енергії у процес отримання електричної 

енергії (потужності) на валу гвинта.  

Максимальна та мінімальна межа чисельного 

значення показника пояснюються його граничними 

величинами. У випадку, коли величина показника 

0 > Пгібридизації СУ < 1 – це означає, що СУ використо-

вує електричну та теплову енергії.  

При Пгібридизації СУ =1 – це означає, що СУ вико-

ристовує тільки електричну енергію. У випадку, коли 

величина показника Пгібридизації СУ  0, то це означає, 

що СУ використовує тільки теплову енергію. Проте 

показник завжди буде більше значення 0, оскільки на 

борту ЛА завжди присутні первинні витрати елек-

тричної енергії (потужності). 

Для дослідження рівня гібридизації СУ 

найбільшу зацікавленість виявляє величина внеску 

того чи іншого виду енергії у процес отримання елек-

тричної енергії (потужності) на валу гвинта під час 

всього ПЦ ЛА. 

Використання цих показників сприятиме 

наступним очікуваним результатам щодо : 
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 формування параметричного обрису ГТЕСУ 

з ЕД та ПЕ для застосування на гібридно-електрич-

них регіональних літаках та літаках малої дальності; 

 визначення та обґрунтування інформації 

щодо інтеграції підсистем турбогвинтових ЛА з 

ГТЕСУ для покращення їх експлуатаційних характе-

ристик; 

 визначення та обґрунтування рівня модифі-

кації існуючих ЛА з метою встановлення нових еле-

ктричних агрегатів з використанням водневих техно-

логій. 

Наукова новизна отриманих результатів полягає  

в удосконаленні змісту понятійного апарату показ-

ника гібридизації СУ на основі спільного (інтеграль-

ного) оцінювання рівня гібридизації з оцінюванням 

частки внеску того чи іншого виду енергії на кож-

ному етапі польоту ЛА. Окрім цього, дістала подаль-

ший розвиток систематизація параметрів, характери-

стик і чинників впливу на управління постачанням 

електричної та теплової енергії протягом всього 

польотного циклу ЛА. 

 

6. Обговорення результатів інтеграль-

ного оцінювання характеристик  

гібридних турбоелектричних  

силових установок 
 
На основі проведеного аналізу науково-техніч-

ної літератури стосовно застосування основних по-

казників та критеріїв при оцінюванні характеристик 

ГТЕСУ, вибраний набір показників (1) - (8), які 

істотно впливають на інтегральні параметри ГСУ. 

Широкий спектр проведених у  світі досліджень у га-

лузі формування обрису ГСУ [2, 3, 6, 7, 11, 13, 24] 

охоплює практично всі питання, що стосуються про-

блем вибору оптимальних параметрів ГСУ та тех-

нічних характеристик її компонентів. Проте вибір 

структури ГСУ та розміщення компонентів ГСУ на 

борту ЛА є окремим оптимізаційним завданням. Для 

розгляду питання впливу ГСУ на основні ЛТХ ЛА 

необхідно враховувати весь можливий перелік струк-

турних компонентів ГСУ, які можуть бути розміщені 

на борту ЛА [24]. 

Для проведення інтегрального оцінювання ха-

рактеристик ГТЕСУ, визначений перелік основних 

показників і критеріїв для оптимізації ГТЕСУ з елек-

тричними двигунами та ПЕ у складі ЛА. Це дозволяє  

акцентувати більшу увагу та скоротити час і ресурси 

на проведення дослідження. Основною перевагою та-

кого підходу у порівнянні з відомими методами є те, 

що на початкових етапах дослідження нового 

проєкту ГСУ можливо отримати до 80% достовірної 

інформації про доцільність проведення подальших 

досліджень. Отримане рішення дозволяє вирішити 

задачу щодо попереднього оцінювання ефективності 

проєкту ГСУ у складі ЛА. 

Але для оцінювання ефективності компонуваль-

ної схеми ГТЕСУ у складі ЛА показники та критерії 

повинні враховувати кількісні характеристики щодо 

накопичення та витрат електроенергії і потужності 

ГТД на кожному етапі польоту. Більшість до-

слідників акцентують увагу лише на етапах зльоту і 

набору висоти [7, 8, 10, 11, 24, 39]. Однак при теоре-

тичних дослідженнях можуть виникнути деякі обме-

ження в інформації. Як відомо, більшість авіаційних 

та двигунобудівних компаній не розкривають деталь-

них технічних характеристик своїх авіаційних 

об’єктів. Тому у цьому випадку можуть виникати об-

меження такого дослідження при спробі застосу-

вання на практиці, наприклад параметр (RGF)0,24 у 

формулі (5). В подальших теоретичних дослідженнях 

можливо запропонувати використовувати інтерпо-

ляційні залежності, прогнозні дані та бази даних 

існуючих літаків і їх двигунів. 

На основі аналізу процесу оцінювання та проєк-

тування гібридних авіаційних систем можливо ствер-

джувати, що вибір архітектури гібридної електричної 

системи залежить від продуктивності електричних 

компонентів та їх ваги. У випадку створення інте-

гральної схеми літака вся архітектура СУ повинна 

бути сумісною з обраною конфігурацією планера ЛА. 

При цьому інтеграція повинна бути орієнтована на 

вибір найкращої стратегії управління енергоспожи-

ванням, яка оптимізована для вибраного профілю по-

льоту і задачі, яку літак призначений виконувати. 

Для більш детального оцінювання ефективності 

гібридної енергетичної системи у складі ЛА, запро-

понований комплексний показник гібридизації для 

оцінювання характеристик ГТЕСУ. Показник дозво-

ляє оцінювати і визначати (або прогнозувати) 

розподіл потужності між джерелами. Цей показник 

може бути застосований не лише для легкого паса-

жирського літака типу EV-55 Outback, але і для інших 

ЛА, в тому числі і для військового призначення. При 

проєктуванні гібридного електричного ЛА його ха-

рактеристики необхідно порівнювати зі звичайними 

конфігураціями існуючих ЛА, які розраховані на та-

кий же профіль польоту. В іншому випадку, непра-

вильне порівняння конфігурацій може призвести до 

переоцінки переваг літака з гібридно-електричною 

тягою. 

Одним із обмежень застосування даного під-

ходу на етапах вироблення концепції гібридної енер-

гетичної системи може бути відсутність початкової 

інформації про точні значення витрат енергії на кож-

ному етапі польотного циклу. Зазвичай, у такому разі 

користуються даними прототипу ГТД або ЛА. Але у 

цьому випадку необхідно використовувати прогнозні 

дані по існуючим технологіям і досягненням кон-

кретно по кожному об’єкту або підсистемі. 
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Ключовим аспектом для оцінки характеристик 

ЛА з ГТЕСУ стала стратегія управління постачанням 

електричної та теплової енергії протягом всього по-

льотного циклу. Ступінь електрифікації визначає 

розмір компонентів СУ, а стратегія експлуатації 

визначає рівень споживання палива. Стратегія управ-

ління живленням визначає розподіл потужності між 

двома джерелами, на основі якого визначається роз-

мір компонентів. Таким чином, стратегія управління 

живленням буде визначатися відповідно до призна-

ченого профілю польоту та обмежень щодо розміру 

підсистеми. 

Застосування критеріїв та показників ефектив-

ності ГТЕСУ у складі ЛА залежить тільки від концеп-

ції ЛА (призначення, кількість пасажирів, дальність 

польоту, кількість та розміщення двигунів) і не зале-

жить від геометричних та вагових даних ЛА. Раціо-

нальна інтеграція СУ з планером літака може забез-

печити зниження рівня шуму, викидів і знизити вит-

рати палива. Завдання оптимізації обрису ЛА з 

ГТЕСУ може бути вирішено з урахуванням того 

факту, що конфігурація ГТЕСУ у складі ЛА повинна 

щоразу створюватися заново, з урахуванням компо-

нування нового ЛА, нових технічних завдань та ЛТХ, 

які повинен мати новий ЛА. Найбільш оптимальним 

шляхом використання ГСУ в авіації практично 

завжди буде створення абсолютно нових ЛА (нові ае-

родинамічні компонування), які проектуються з 

урахуванням розміщення ГСУ на борту ЛА для мак-

симізації економічного або технічного потенціалу , 

наприклад, застосування розподіленої ГСУ [16, 19]. 

Наступним етапом дослідження має бути визна-

чення льотно-технічних характеристик пасажирсь-

кого літака типу EV-55 Outback з ГТЕСУ. На кож-

ному етапі польоту літака буде визначена кількість і 

частка виробленої та витраченої енергії від наявних 

джерел енергії на борту ЛА. На основі такої інфор-

мації буде визначений показник гібридизації СУ та 

критерії для оптимізації ГТЕСУ. Окрім цього, велику  

зацікавленість представляє визначення кількості 

енергії у випадку її зміни в одній системі. Наприклад, 

в результаті електрохімічної реакції в ПЕ виділяється 

гаряча вода, яка викидається назовню. Проте воду 

можливо утилізувати в робочий процес двигуна, 

наприклад, упорскувати в камеру згоряння, що приз-

веде до покращення екологічних характеристик ГТД. 

Необхідно провести подальші дослідження щодо 

способів утилізації води в робочому циклі ГТД. 

 

7. Висновки 
 

1. Проведено аналіз застосування основних по-

казників та критеріїв при оцінюванні характеристик 

ГТЕСУ. Для проведення подальших досліджень 

визначений набір основних показників і критеріїв 

для дослідження ефективності різних архітектур  

гібридно-електричної рухової системи з електрич-

ними двигунами та ПЕ у складі ЛА різних розмірів.  

2. Запропоновано удосконалений інтегральний 

показник для оцінювання характеристик ГТЕСУ при 

застосуванні у складі легкого пасажирського літака 

типу EV-55 Outback. Оцінювання ефективності 

схеми ГТЕСУ передбачає наявність інформації про 

кількість та частку виробленої та витраченої енергії 

від наявних джерел енергії на борту ЛА. Удосконале-

ний інтегральний показник гібридизації СУ має 

фізичний зміст для оцінювання частки внеску того чи 

іншого виду енергії у процес отримання електричної 

енергії (потужності) на валу гвинта. 
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IMPROVEMENT OF THE INTEGRAL INDICATOR FOR ASSESSING THE CHARACTERISTICS  

OF A HYBRID POWER PLANT AS PART OF A PASSENGER AIRCRAFT 

Oleksii Pushylin 

The subject of the study in this article is the justification of the efficiency of various architectures of hybrid -

electric propulsion system of the turbojet engines. These systems combine thermal energy generated in the combustion 

chamber of the turbojet engine with electrical energy supplied by onboard batteries or hydrogen fuel cells (FCs). The 

purpose of the study is to improve the integral indicator of hybridization of the power plant (PP) to assess the 

contribution of each energy source to the production of mechanical power on the propeller shaft of a hybrid 

turboelectric power plant (HTEPP). This improvement will broaden the ability to determine the degree of 

electrification of the PP components and the overall fuel consumption level. The main tasks  include: establishing a 

comprehensive set of key indicators and criteria for evaluating the efficiency of different hybrid-electric propulsion 

architectures; improving the integral hybridization indicator by quantifying the amount and share of energy generated 

and consumed from available energy onboard sources. The methods employed in the study are system analysis, 

mathematical and simulation modeling, as well as retrospective and analytical methods. The main results  are as 

follows: the study analyzed the application of key indicators and criteria in evaluating HTEPP performance . For 

further research, a sufficient set of main indicators and criteria was established for assessing the efficiency of various 

hybrid-electric propulsion architectures incorporating electric motors and FC, applicable to aircraft of different sizes. 

An improved integral indicator was proposed to assess HTEPP characteristics, specifically in the context of light 

passenger aircraft. The evaluation of HTEPP efficiency requires data on the quantity and share of energy generated 

and consumed from available onboard sources . The improved integral PP hybridization indicator has a clear physical 

interpretation, enabling assessment of the contribution of each energy type to the generation of mechanical power on 

the propeller shaft. Conclusions. The scientific novelty of the study lies in the enhancement of the conceptual frame-

work for the PP hybridization indicator, which includes an integral assessment of hybridization level, considering the 

energy contribution of each source at different stages of the aircraft flight. Furthermore, the study contributes to the 

systematization of parameters, characteristics, and factors influencing the management of electrical and thermal 

energy supply throughout the entire flight cycle. 

Keywords: integral indicator; hybrid power plant; turboprop engine; aircraft; fuel cell; electric motor. 
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