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УДОСКОНАЛЕНИЙ МЕТОД ОБҐРУНТУВАННЯ ХАРАКТЕРИСТИК  

ТУРБОГВИНТОВОГО ДВИГУНА В СКЛАДІ ГІБРИДНОЇ ТУРБОЕЛЕКТРИЧНОЇ 

СИЛОВОЇ УСТАНОВКИ ЛІТАЛЬНОГО АПАРАТА 
 

Розвиток сучасних авіаційних двигунів для цивільної авіації спрямований на зниження витрати палива 
та зниження викидів шкідливих речовин відповідно до планів, встановлених ІСАО, IATA, UNEP та інших 

світових організацій. Цільові екологічні показники, які прийняті для експлуатації пасажирських літаків 

у 2035-2050 роках, можуть бути досягнуті лише за комплексного вдосконалення планера та силової 

установки. Альтернативним напрямом розвитку авіаційних двигунів є перехід до нових схем СУ, зокрема 

гібридних турбоелектричних силових установок (ГТЕСУ). Актуальність дослідження спрямована на 

вдосконалення наукового методу для обґрунтування ефективності застосування ГТЕСУ в складі 

літального апарату (ЛА). Об’єктом дослідження є процес обґрунтування раціонального параметрич-

ного та технічного обрису енергетичної системи ГТЕСУ на базі турбогвинтового двигуна з електрич-

ним двигуном (ЕД) та паливними елементами (ПЕ) для пасажирського ЛА. Предметом дослідження є 

методи, моделі та закономірності щодо визначення раціональних характеристик енергетичної системи 

ГТЕСУ на базі турбогвинтового двигуна з ЕД та ПЕ для пасажирського ЛА. Метою дослідження є 
покращення характеристик енергетичної системи ГТЕСУ з турбогвинтовим двигуном у складі паса-

жирського ЛА на основі розроблення методу визначення ступеня гібридизації енергетичної системи з 

ЕД та ПЕ. Завдання дослідження: обґрунтувати напрямок покращення характеристик ГТЕСУ в складі 

пасажирського ЛА на основі застосування різного ступеня гібридизації турбогвинтового двигуна; об-

ґрунтувати архітектуру енергетичної системи ГТЕСУ з турбогвинтовим двигуном і спроектованим 

повітряним гвинтом у складі пасажирського ЛА; удосконалити метод і моделі для визначення параме-

тричного та технічного обрису енергетичної системи ГТЕСУ пасажирського ЛА. Використовуваними 

методами є метод системного аналізу, методи математичного та імітаційного моделювання, ретро-

спективний і аналітичний методи. Основні результати дослідження: удосконалено архітектуру енер-

гетичної системи ГТЕСУ з турбогвинтовим двигуном на основі розробки блоку утилізації води з ПЕ в 

повітряно-газовий тракт двигуна. Дістав подальшого розвитку метод і моделі визначення параметри-

чного та технічного обрису енергетичної системи ГТЕСУ для пасажирського ЛА. Висновки. Отримані 
результати дослідження узагальненні та формалізовані при розв'язуванні поставлених задач. Наукова 

новизна отриманих результатів полягає в удосконаленні архітектури енергетичної системи ГТЕСУ з 

турбогвинтовим двигуном, розвитку методу й моделі визначення параметричного та технічного обрису 

енергетичної системи ГТЕСУ в складі пасажирського ЛА. У подальших дослідженнях будуть визначені 

експлуатаційні характеристики та діапазон ефективного використання пасажирських ЛА на основі 

застосування нових архітектурних рішень ГТЕСУ на протязі всього польотного циклу ЛА. 
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1. Вступ 
 

Розвиток сучасних авіаційних двигунів цивіль-

ної авіації спрямований на зниження витрат палива 

та зниження викидів шкідливих речовин відповідно 

до планів, встановлених ІСАО, IATA, UNEP та інших 

організацій. Протягом кількох десятиліть існує еко-

логічна стратегія розвитку авіації, задокументована в 

Flightpath 2050 [1]. Стратегія встановлює амбітні цілі 

щодо скорочення викидів CO2 під час польоту на 

70%, викидів NOХ на 90% та зменшення рівня шуму 

порівняно з 2000 роком [2]. Цільові екологічні пока-

зники, прийняті для пасажирських літаків 2035-2050 

років, можуть бути досягнуті лише за комплексного 

вдосконалення планера та силової установки. Істотне 

підвищення економічності та екологічності теплових 

двигунів лише традиційними способами (підвищення 

параметрів робочого процесу, ступеня  
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двоконтурності та ККД вузлів) досягло граничних 

значень. Необхідне дослідження нових проривних 

конструктивно-технологічних, інноваційних рішень 

у галузі створення авіаційних двигунів, силових ус-

тановок (СУ) та планера літального апарату (ЛА).  

Альтернативним напрямом розвитку авіаційних 

двигунів є перехід до нових схем силових установок, 

зокрема гібридних силових установок (ГСУ). Для до-

сягнення цієї мети досліджуються кілька рішень, та-

ких як електрифіковані літаки [3], літаки на водне-

вому пальному [4] та стале авіаційне паливо 

(SAF) [5]. 

Впровадження гібридно-електричної технології 

різко відкрило простір проектування конструкції лі-

таків завдяки розширенню комбінаторних можливо-

стей на рівні літака. Це можливо змінить сучасну па-

радигму проектування літаків. Поєднання теплового 

та електричного двигунів дозволяє суттєво підви-

щити паливну ефективність літального апарату, зни-

зити шкідливі викиди та підвищити економічність 

експлуатації. Проте ГСУ є новими та маловивченими 

об’єктами і тому завдання по створенню методів та 

інструментів для оцінки та аналізу показників їх ефе-

ктивності у складі ЛА набуває високої актуальності.  

Як відомо, накопичувач енергії є критично важ-

ливим компонентом для застосування на електрич-

ному ЛА. Визначено п’ять основних параметрів для 

оцінювання характеристик придатності: питома ене-

ргія або гравіметрична густина енергії (номінальна 

енергія батареї на одиницю маси, Вт·год/кг), об’ємна 

густина енергії (номінальна енергія батареї на оди-

ницю об’єму, Вт·год/л), питома потужність (макси-

мальна доступна потужність на одиницю маси, Вт/кг) 

і кількість циклів (кількість циклів заряджання/роз-

ряджання, які може пройти акумулятор) [6]. Серед 

варіантів накопичення енергії для майбутнього за-

стосування на електричних ЛА переважають варіа-

нти з ПЕ та батареї. 

Основними технічними показниками щодо реа-

лізації проєктів є одержання необхідної електричної 

потужності від ПЕ на борту ЛА [7].  

У роботах [8 - 10] пропонуються концептуальні 

методи проектування 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.  

У документах [11, 12] розглядається 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. 

У статті [13] оцінюється потенціал гібридно-

електричного літака на паливних елементах, що 

працює на водні та гасі. Розроблено та представлено 

методологію концептуального дизайну однофюзе-

ляжного гібридно-електричного літака малої даль-

ності. Оцінюється вплив літака на навколишнє сере-

довище. Результати показують, що для одного 

гібридно-електричного літака, який працює на рід-

кому водні, отриманому за допомогою електролізу з 

відновлюваними джерелами енергії, можна досягти 

зниження впливу на клімат на 15,2-17,8%. 

У роботі [14] 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. У разі використання цієї тех-

нології як бортового генератора електроенергії на ве-

ликих комерційних літаках, можна також використо-

вувати побічні продукти, такі як тепло реакції, тех-

нічна вода та газ із низьким вмістом кисню. Як ві-

домо, перевага ПЕ полягає в тому, що він виробляє 

теплову енергію, воду, яка утворюється в результаті 

реакції водню та кисню, а також збіднені киснем ви-

хлопні гази як побічні продукти. Але ПЕ має значно 

гіршу вагову та об’ємну питому потужність 

порівняно з ГТД. 

Завдяки наявним технологіям створення акуму-

ляторних батарей щільність енергії електрохімічних 

акумуляторів приблизно в 40 разів менша, ніж у гасу. 

З поточною щільністю енергії акумуляторів близько 

230 Вт·год/кг для літій-іонних акумуляторів, повні-

стю електричний літак може подолати меншу даль-

ність польоту та мати дуже обмежене корисне наван-

таження. З огляду на поточний прогрес у технології 

акумуляторів, щільність енергії акумуляторів  

подвоюється кожні 23 роки [15], тому малоймовірно, 

що повністю електричний великий транспортний  
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літак буде розроблений найближчим часом. Так 

само, літаки на водневому паливі все ще мають ба-

гато задач для вивчення. Сьогодні існують додаткові 

труднощі для розвитку паливної інфраструктури та 

забезпечення галузі зеленим воднем. SAF може зме-

ншити попит на паливо на нафтовій основі, але не 

зменшить вуглецевий слід швидко. Існує також зна-

чна проблема щодо того, як перейти на SAF, не впли-

ваючи на ціну на продукти харчування. Тому це дос-

лідження зосереджене на вивченні архітектури енер-

гетичної системи гібридного літака, яка може бути 

запропонувана у якості середньострокового рішення 

для скорочення шкідливих викидів. Це може запов-

нити існуючу прогалину та забезпечити довгостро-

кове рішення. 

Наукові дослідження [16 - 18] зосереджені на 

визначені експлуатаційних характеристик електрич-

них літальних апаратів, зокрема гібридно-електрич-

них. Такі параметри, як дальність польоту та три-

валість польоту, надають важливу інформацію про 

характеристики літального апарату. Як відомо, кла-

сичне визначення дальності польоту для літака на 

традиційному паливі називається рівнянням даль-

ності Бреге [19, 20]. Рівняння дальності для повністю 

електричних літальних апаратів було виведено у ро-

боті [21] і також є добре визнаним. Однак рівняння 

дальності для гібридно-електричних літальних апа-

ратів досі обговорюється. Автори роботи [22] поділя-

ють рівняння дальності на різні режими на основі по-

тужності, доступної для руху літального апарату, та 

потужності, необхідної для руху літального апарату. 

Однак їхній вираз для дальності не враховує лога-

рифмічний член, який є результатом споживання па-

лива протягом усього польоту. Їхній висновок поми-

лково враховує постійну масову витрату палива про-

тягом усієї місії. Автори у своїй роботі [23] спочатку 

витрачають одне джерело енергії (паливо), а потім 

перемикаються на інше джерело енергії (акумуля-

тори) пізніше під час польоту. Це допомагає збіль-

шити дальність польоту літака зі зменшенням ваги, 

але також призводить до значного збільшення роз-

мірів компонентів двигуна для 100% функціону-

вання. Автори роботи [24] виводять власне рівняння 

дальності, а також вводять новий коефіцієнт продук-

тивності, а саме енергетичний коефіцієнт, який вико-

ристовується для порівняння літаків з різними сило-

вими установками. Крім того, хоча їхнє рівняння 

дальності досягає дальності повністю заправленого 

літака в граничному випадку ( = 0), у повністю 

електричному граничному випадку ( = 1) воно не 

досягає рівняння дальності повністю електричного 

літака. Деякі з отриманих виразів дальності мають 

окремі компоненти для різних джерел енергії, де вага 

одного компонента (палива) зменшується, а іншого 

(акумуляторів) залишається незмінною [25, 26].  

Однак, прямого додавання двох дальностей польоту 

(для повністю заправлених паливом та повністю 

електричних) буде недостатньо, оскільки умови в 

обох випадках різні. Проте в роботі [19] автори 

опублікували рівняння дальності польоту для 

постійного розподілу потужності. Їхній висновок для 

гібридно-електричного літака з постійним 

розподілом потужності задовольняє обидва граничні 

випадки. Таким чином, для  = 0 гібридно-елек-

тричне рівняння зводиться до рівняння Бреге, тоді як 

для  = 1 гібридне рівняння зводиться до рівняння 

електричної дальності польоту. 

В роботі [27] пропонується нове рівняння даль-

ності польоту для гібридно-електричного літака. У 

статті переглянуто теорію рівняння дальності по-

льоту для гібридно-електричного літака з постійним 

розподілом потужності, опубліковану раніше в літе-

ратурі, та запропоновано нове визначення ступеня гі-

бридизації () на основі ефективності, яке включає 

ефективність електричної або паливної трансмісії. У 

статті показано, що ефективність відповідних транс-

місій відіграє значну роль в оцінці дальності польоту 

гібридно-електричного літака. У статті показаний 

зв'язок між щільністю енергії акумулятора, ефектив-

ністю силової установки та модифікацією визна-

чення ступеня гібридизації ϕ з дальністю польоту лі-

така. Показано, що для кожної конструкції літака іс-

нує поріг щільності енергії акумулятора, для якого 

дальність польоту літака стає незалежною від сту-

пеня гібридизації. 

В роботах [28, 29] проведено оцінювання ефек-

тивності застосування гібридних СУ різних схем, 

електричної та традиційної СУ у складі пасажирсь-

кого літака місцевих повітряних ліній місткістю до 

19 пасажирів. Базовим варіантом для порівняльної 

оцінки є літак із традиційною СУ на основі двох 

ТГвД типу H80-200 (GE Aviation Czech). Розглянуто 

класичну СУ на основі двох ТГвД, гібридну СУ пос-

лідовної схеми на основі ТГвД, гібридну СУ парале-

льної схеми на основі гібридного ТГвД (з інтегрова-

ною в редуктор оборотною електричною машиною), 

"частково турбоелектричну" СУ на основі двох таких 

двигунів з вимиканням газогенератора одного з них у 

польоті та повністю електричну СУ. Значення пара-

метрів під час моделювання класичної СУ прийнято 

на рівні технологічного розвитку 2020 і 2030 років, 

під час моделювання гібридних і електричної СУ - на 

рівні 2030 року. Як критерії ефективності було вико-

ристано такі параметри, як середня кілометрова ви-

трата палива, енергетична ефективність і максима-

льна дальність польоту при заданій злітній масі лі-

така. 

В роботі [30] як прототип обрано літак злітною 

масою 6600 кг із комерційним навантаженням 1800 

кг (19 пасажирів). Як об'єкт досліджень розглядають 
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гіпотетичний 19-місцевий літак типу L-410 і Ан-28. 

СУ побудована на базі двох двигунів H80-200 фірми 

GE Aviation Czech, із п'ятилопатевими гвинтами 

V510 розробки компанії AVIA Propeller, які мають 

флюгерне та реверсивне положення, обмежувач час-

тоти обертання та можливість плавної зміни кута 

встановлення лопатей в усьому діапазоні. 

У роботах [31, 32] аналізуються різні архітек-

тури гібридної електричної СУ. Порівнюються два 

незалежно розроблені підходи для гібридно-електри-

чної концептуальної конструкції літаків. Існуючі лі-

таки на 19 та 50 місць вибираються як звичайна ба-

зова лінія, і обидва інструменти використовуються 

для дослідження цього літака. Потім дослідження ха-

рактеристик літака повторюється в розгляді гібри-

дно-електричної технології руху. 

Як відомо, гібридно-електричні рушійні си-

стеми існують у різних конфігураціях, але найпоши-

ренішими є послідовно-гібридні та паралельно-

гібридні [33, 34]. Основою класифікації є спосіб по-

дачі енергії на гвинт. У послідовно-гібридній силовій 

установці гвинт завжди приводиться в рух електро-

двигуном. Він може живитися від акумулятора або 

електрично від генератора, який, у свою чергу, при-

водиться в рух газовою турбіною, що працює на па-

ливі. Іноді послідовно-гібридно-електричні архітек-

тури зображуються без акумуляторного джерела 

(відома як турбоелектрична архітектура [35, 36]). У 

цьому випадку виникатимуть значні викиди, 

оскільки газова турбіна працюватиме протягом усь-

ого періоду роботи.  

Теорія і практика дослідження ефективності по-

дібних об’єктів вимагають від авіаційних інженерів 

необхідних додаткових знань на межі декількох спе-

ціалізацій, таких як електротехніка, електрохімія та 

інші. Впровадження гібридно-електричної технології 

значно розширює простір проектування та інтегра-

цію підсистем ЛА. 

Використання електроенергії протягом польот-

ного циклу може дозволити знизити витрати паль-

ного за польотний цикл, а також суттєво підвищити 

екологічність, забезпечити необхідну надійність та 

збільшити ресурс ГСУ. Наявність подвійного дже-

рела потужності в енергетичній системі ГСУ дозво-

ляє підбирати режими роботи газогенератора і елект-

родвигуна в різних умовах польоту. При цьому опти-

мізувати витрати палива, рівні шуму та емісії шкід-

ливих речовин. В даний час актуальним напрямком 

дослідження ГСУ є визначення сфери їх раціональ-

ного застосування в авіаційній техніці, впливу їх за-

стосування на інтегральні та динамічні характерис-

тики ЛА, а також визначення оптимальних парамет-

рів компонентів ГСУ та оптимального способу уп-

равління ГСУ протягом польотного циклу. 

Важливим напрямом досліджень є удоскона-

лення методу і моделей щодо визначення раціональ-

них характеристик енергетичної системи ГСУ на базі 

турбогвинтового двигуна з ЕД та ПЕ для пасажирсь-

кого літального апарату  

Саме тому метою роботи є покращення характе-

ристик енергетичної системи ГТЕСУ з турбогвинто-

вим двигуном у складі пасажирського ЛА на основі 

розроблення методу визначення ступеня гібридизації 

енергетичної системи з ЕД та ПЕ. 

 

2. Постановка задачі дослідження 
 

Огляд та аналіз науково-технічної інформації 

щодо визначення основних показників та критеріїв 

ГСУ показує основні напрямки дослідження: 

1. Функціонування гібридно-електричної СУ 

потенційно є компромісом між високоефективною си-

стемою перетворення електричної енергії, але з мен-

шою ємністю енергії, і менш ефективною, але висо-

кою ємністю енергії на основі перетворення енергії па-

лива. Ступінь електрифікації визначає розмір компо-

нентів СУ, а стратегія експлуатації визначає витрату 

палива. Більш того, стратегія керування живленням 

визначає розподіл потужності між двома джерелами, 

на основі якого визначається розмір компонентів. Для 

визначення цього поділу розроблено два широко ві-

домі показники: ступінь гібридизації для потужності 

(HР), ступінь гібридизації для енергії (H𝐸). 

2. Для оцінювання компонувальної схеми 

ГТЕСУ у складі ЛА показники та критерії повинні 

враховувати кількісні характеристики щодо накопи-

чення та витрат електроенергії і потужності ГТД на 

кожному етапі польоту. 

3. Показники ефективності ГТЕСУ у складі ЛА 

повинні враховувати кількісний розподіл електрич-

ної енергії від джерел енергії до споживачів. 

4. Застосування критеріїв та показників ефек-

тивності ГТЕСУ у складі ЛА залежить тільки від кон-

цепції ЛА (призначення, кількість пасажирів, даль-

ність польоту, кількість та розміщення двигунів) і не 

залежить від геометричних та вагових даних ЛА. 

Таким чином, аналіз параметричного обрису пе-

рспективного пасажирського ЛА показує необхід-

ність наявності двох енергетичних систем, які вима-

гають раціонального поєднання в одній складній те-

хнічній системі – ЛА з ГТЕСУ. Раціональна інтегра-

ція СУ з планером літака може забезпечити зниження 

рівня шуму, викидів і знизити витрати палива. Най-

більша ефективність ЛА досягається на основі впрова-

дження електричних компонентів в СУ. Однак  

доцільність застосування і ступіть впровадження елект-

ричних компонентів в СУ залежить від призначення 

ЛА. 
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На основі аналізу напрямків гібридизації ЛА об-

рано напрям дослідження – синтез компонувань паса-

жирських літаків з раціональним поєднанням льотно-

технічних характеристик та екологічних характерис-

тик. За основу дослідження прийняті відомі та добре ап-

робовані теоретичні методи аеродинаміки, теоретичні 

та експериментальні методи теорії двигунів. 

Досягнення визначеної мети дослідження перед-

бачає: 

– аналіз шляхів покращення екологічних характе-

ристик літальних апаратів, визначення потрібного сту-

пеню гібридизації пасажирських літаків для досягнення 

високого рівня екологічних індикаторів розвитку дви-

гунів для літаків цивільного призначення; аналіз шляхів 

покращення льотно-технічних характеристик літаків 

цивільного призначення застосуванням сучасних ком-

понувальних рішень; 

– удосконалення та верифікацію теоретичного ме-

тоду визначення основних аеродинамічних та льотно-

технічних характеристик синтезованих компонувань лі-

таків цивільного призначення; 

– проведення параметричних досліджень впливу 

параметрів компонувань літаків цивільного призна-

чення на їх льотно-технічних характеристик для вияв-

лення особливостей цих характеристик у синтезованих 

компонуваннях літаків цивільного призначення; 

– оцінювання рівня льотно-технічних характерис-

тик літаків цивільного призначення з ГСУ та розробку 

практичних рекомендацій для покращення екологічних 

характеристик літаків цивільного призначення апаратів 

при непогіршенні їх льотно-технічних характеристик. 

Формалізована постановка задачі синтезу компо-

нування літаків цивільного призначення для досяг-

нення високого рівня їх екологічних індикаторів: дано 

– Х̅ множина допустимих варіантів проектно-конструк-

торських рішень, U̅ - множина обмежень. Необхідно ви-

значити вектор конструктивних параметрів 
*Х Х , 

якому відповідає мінімальне значення цільової функції 

F(x,u) на множині обмежень U: 

 
*

x X
u U

Х Arg min (x,u),F



     (1) 

 

де 1 2 nХ X(x ,x ...x ) - вектор параметрів компону-

вання літака; 

1 2 kU U(u ,u ...u ) - вектор обмежень, які наклада-

ються на параметри літака. 

 

Часткове завдання компонування літака цивіль-

ного призначення з ГСУ також формулюється як за-

вдання багатокритеріальної дискретної оптимізації: 

 

потр 

x X
u U

X Arg min (x,u)




  ,    (2) 

 

де  
*Х  – вектор оптимальних параметрів літака; 

𝜉потр – максимальний потрібний частковий показ-

ник гібридизації СУ; 

1 2 3Х X(x ,x ,x )  - вектор параметрів літака; 

1 2 3 4 5U U(u ,u ,u ,u ,u )  – вектор обмежень, які на-

кладаються на параметри літака; 

x1 = К×М – добуток аеродинамічної якості літака на 

число Маха його крейсерського польоту; 

x2 = В – навантаження на площу повітряного гвинта; 

x3 = mзл – злітна маса літака цивільного призна-

чення; 

u1 = К×М = const – обмеження по непогіршенню ае-

родинамічних та льотно-технічних характеристик лі-

така; 

2u n const   – кількість двигунів силової устано-

вки літака; 

u3 = Dпг = const – обмеження максимально-можли-

вого діаметра повітряних гвинтів в компонуванні дви-

гунів ГТЕСУ з планером літака; 

u4 = mзл max  – максимальна злітна маса літака. 

При прийнятих обмеженнях часткове завдання 

компонування літака з ГСУ спрощується та ставиться 

як завдання однокритеріальної дискретної оптимізації: 

 

потр 

x X
u U

X Arg min (x,u)




  .      (3) 

 

Ключовим моментом вирішення поставленого за-

вдання є визначення потрібного часткового показника 

гібридизації СУ. 

 

3. Результати 
 

Дослідницькі проєкти забезпечують прямий 

шлях не лише до досягнення мети, але і потенційно 

до переходу на альтернативні види двигунів та енер-

гію шляхом конвергенції різних нових технологій. 

Кінцевим результатом розвитку та інтеграції цих те-

хнологій є авіаційна система з тихою, ефективною 

СУ, яка не виробляє вуглекислий газ, оксиди азоту та 

тверді частинки. 

На основі огляду і аналізу сучасних дослідниць-

ких проєктів та існуючих демонстраторів у світі, та з 

метою зниження шкідливих викидів, пропонується 

провести дослідження для трьох схем ГТЕСУ: 

Схема 1: ГТЕСУ із застосуванням водню для 

впорскування в камеру згоряння та подачі водню в 

ПЕ (рис. 1); 
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Схема 2: ГТЕСУ із застосуванням гасу для впо-

рскування в камеру згоряння та подачі водню в ПЕ 

(рис. 2); 

Схема 3: ГТЕСУ із застосуванням гасу для впо-

рскування в камеру згоряння та перетворенням во-

дню із гасу для подачі в ПЕ (рис. 3). 

 
Рис. 1. Схема ГТЕСУ з ТГвД (із застосуванням рідкого водню для камери згоряння та ПЕ): 

1 – Повітряний гвинт; 2 – Редуктор; 3 – Електричний двигун; 4 – Система керування та розподілу  

електроенергії; 5 – Акумуляторна батарея; 6 – Енергетичний блок з ПЕ; 7 – Випарник водню;  

8 – Бак з рідким воднем; 9 – Вихідний пристрій двигуна; 10 – Турбіна; 11 – Камера згоряння;  

12 – Вал двигуна; 13 – Компресор; 14 – Вхідний пристрій двигуна 

 

 
Рис. 2. Схема ГТЕСУ з ТГвД (із застосуванням гасу та рідкого водню для ПЕ): 

1 – Повітряний гвинт; 2 – Редуктор; 3 – Електричний двигун; 4 – Система керування та розподілу  

електроенергії; 5 – Акумуляторна батарея; 6 – Енергетичний блок з ПЕ; 7 – Випарник водню;  

8 – Бак з рідким воднем; 9 – Бак з вуглеводневим паливом; 10 – Вихідний пристрій двигуна;  11 – Турбіна; 

12 – Камера згоряння; 13 – Вал двигуна; 14 – Компресор; 15 – Вхідний пристрій двигуна 
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Рис. 3. Схема ГТЕСУ з ТГвД (із перетворенням водню із гасу для ПЕ): 

1 – Повітряний гвинт; 2 – Редуктор; 3 – Електричний двигун; 4 – Система керування та розподілу  

електроенергії; 5 – Акумуляторна батарея; 6 – Енергетичний блок з ПЕ; 7 – Установка парового риформінгу; 

8 – Уловлювач сажі; 9 – Бак з вуглеводневим паливом; 10 – Вихідний пристрій двигуна; 11 – Турбіна;  

12 – Камера згоряння; 13 – Вал двигуна; 14 – Компресор; 15 – Вхідний пристрій двигуна 

 

Проведено формування та дослідження енерге-

тичної системи для сучасної гібридної турбоелектри-

чної силової установки (ГТЕСУ), яка складається з 

елементів: 

‒ турбогвинтовий двигун (ТГвД); 

‒ повітряний гвинт (ПГ); 

‒ редуктор; 

‒ електричний двигун (ЕД); 

‒ енергетичний блок з паливними елементами 

(ПЕ); 

‒ блок акумуляторних батарей (АБ); 

‒ установка парового риформінгу; 

‒ уловлювач сажі; 

‒ силові електричні кабельні лінії; 

‒ система автоматичного керування та розпо-

ділу електроенергії. 

Формування енергетичної системи сучасної 

ГТЕСУ враховує систему утилізації води із стека ПЕ 

в основну камеру згоряння ТГвД. Такий спосіб 

прийнятий для реалізації з метою зниження рівня 

шкідливих викидів NOx із теплового двигуна та зме-

ншення повної температури газу перед газовою тур-

біною.  

При проведенні чисельного дослідження 

прийняті допущення, які реалізовані при формуванні 

архітектури енергетичної системи ГТЕСУ: 

‒ Стек ПЕ завжди працює на номінальному рі-

вні потужності (максимальний ККД). 

‒ На етапах зльоту і набору висоти, додатково 

споживається електрична потужність із АКБ. 

‒ На етапі зниження літака, блок ПЕ заряджає 

АКБ до рівня заряду. 

‒ Тип ПЕ – паливні елементи з високотемпера-

турною протонообмінною мембраною (PEMFC High 

Temperature), робоча температура – 150 C, робоче 

тіло – чистий водень. 

‒ Втрати водню в енергетичній системі не вра-

ховані. 

‒ Теплова енергія, яка виділяється при роботі 

блоку ПЕ, витрачається на випаровування і нагрі-

вання водню до робочої температури, а також скида-

ється в навколишній простір. 

У систему ПЕ входять такі елементи: 

‒ Набір (стек) ПЕ; 

‒ Воднева підсистема – регулює температуру 

водню, що надходить у ПЕ; 

‒ Охолоджувальна підсистема – відводить 

зайве тепло від системи, яке може бути використане 

для зовнішніх цілей; 

‒ Повітряна підсистема - регулює вхідне пові-

тря до певної вологості, швидкості потоку, тиску та 

температури; 

‒ Система безпеки - пасивний та активний за-

хист, заснований на безперервному моніторингу та 

керуванні системою; 

‒ Система управління – моніторинг та управ-

ління процесом у системі ПЕ; 
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‒ Модуль охолодження - забезпечує внутріш-

ній замкнутий контур системи охолодження та інте-

рфейс переходу до зовнішнього контуру, що охоло-

джує. 

‒ Електронний модуль - перетворює та стабі-

лізує вихідну напругу від стеку ПЕ; 

‒ Повітряний фільтр - забезпечує хімічну філь-

трацію повітря, що подається відповідно до вимог 

стеку ПЕ. 

Конвертор DC/DC підвищує та стабілізує вихі-

дну напругу ПЕ (800 VDC). 

Як видно із запропонованих схем (рис. 1-3), для 

всіх досліджуваних схем ГТЕСУ використовуються 

ПЕ. Воду, як кінцевий продукт реакції, пропонується 

використовувати в робочому процесі теплового дви-

гуна шляхом впорскування в основну камеру зго-

ряння (ОКЗ). Як відомо, впорскування води в камеру 

згоряння значно зменшує шкідливі викиди [37], на-

самперед оксиди азоту (NOx), чадний газ (CO) та не-

згорілі вуглеводні (UHC). Це досягається шляхом 

зниження температури згоряння, що зменшує швид-

кість утворення NOx, а також допомагає зменшити 

утворення CO та UHC. Вода знижує максимальну 

температуру циклу та значно зменшує викиди NOx 

до 70%. Аналіз змін тиску в робочому процесі пока-

зує, що тиск вихлопних газів збільшується з підви-

щенням температури вихлопу через повільне зго-

ряння. Вода також дещо збільшує пікові коливання 

тиску.  

В роботі [38] проведені дослідження впливу 

кількості водяної пари на полум'я та NOx, що виділя-

ються в результаті згоряння. Результати показали, що 

зі збільшенням відсотка впорскування води відбува-

лися значні зміни в картині температури та тиску в 

камері згоряння. Результати показали, що загальний 

ККД циклу Брайтона можна збільшити в режимі без 

впорскування з 91% до 95% для режиму камери зго-

ряння шляхом впорскування 8% водяної пари. Крім 

того, збільшення більш ніж на 8% водяної пари не ма-

тиме значного впливу на ККД газової турбіни та 

зменшить витрату палива. 

Потенціал водневих технологій поширюється на 

електричні літаки дальністю польоту до 7000 км з ви-

користанням ПЕ типу HT-PEMFC потужністю приб-

лизно 3 кВт/кг. Організація раціонального багатофа-

зного робочого процесу у ГСУ дає змогу суттєво ско-

ротити кількість викидів NOХ із двигуна [39]. Але це 

вимагає зміни конструкції елементів двигуна і пла-

нера літака. Найефективнішим методом впорску-

вання води для зменшення викидів є пряме впорску-

вання води в камеру згоряння. 

Результати досліджень багатьох організацій по-

казали, що впорскування води в камеру згоряння 

призводить до значних змін в картині температури та 

тиску в камері згоряння. Експерименти показують, 

що при впорскуванні пари зі швидкістю 2% від за-

гального потоку повітря можна зменшити викиди 

NOx до 50%, а при впорскуванні 4% – досягається 

скорочення викидів NOx на 75%. Це може знизити 

загальний рівень шкідливих викидів та допомогти 

знизити температуру в турбінній секції двигуна. По-

кращення терміну служби гарячої секції двигуна до-

зволить збільшити ресурс турбіни та зменшить ви-

трати на технічне обслуговування двигуна. 

Таким чином, попередня схема системи подачі 

та впорскування води в КЗ складається з компонен-

тів: 

- бак для зберігання води, яка надходить з пали-

вного елемента та є продуктом реакції; 

- електроприводний насос змінного струму ви-

сокого тиску; 

- елементи та обладнання системи заповнення, 

зливу та індикації кількості води в баку; 

- трубку-колектор для підведення води у пали-

вну форсунку; 

- контролер упорскування води з електромехані-

чним дозатором. 

Для дослідження кожної схеми (рис. 1-3) прове-

дені підготовчі розрахунки початкових даних щодо 

льотно-технічних характеристик ЛА та його СУ. При 

удосконаленні чисельного методу дослідження про-

ведено удосконалення статичної математичної мо-

делі ТГвД AI-450C та TB3-117ВМА-CБМ1, що дають 

змогу проводити розрахунки параметрів ТГвД у 

всьому діапазоні експлуатації двигунів. Виконані ро-

зрахунки впливу впорскування води до КЗ для зна-

чень вологовмісту d = 0 та d = 0,04. Для верифікації 

впливу впорскування води на зниження температури 

потрібне проведення додаткових досліджень. 

Отримані результати демонструють, що: 

– впорскування води на вході до КЗ залежно від 

режиму та умов експлуатації дозволяє знизити тем-

пературу газу на вході до турбіни газогенератора на 

5,5-8 %, що також зменшить шкідливі викиди NOX; 

– для кожного режиму та умов експлуатації 

існують обмеження максимального значення витрати 

води, що можна впорскувати на вході до КЗ не пору-

шуючи надійну роботу двигуна; 

– індивідуальні характеристики вузлів, режим 

роботи та умови експлуатації ТГвД дуже впливають 

на ефект від впорскування води до КЗ; 

– для ефективного використання системи впор-

скування води необхідно виконувати коригування за-

конів керування з урахуванням режиму роботи і умов 

експлуатації. 

Для визначення максимальних значень воло-

говмісту для кожного окремого типу ТГвД у всьому 

висотному діапазоні експлуатації необхідні додат-

кові дослідження під час проведення льотних випро-

бувань. Кількість рідини і максимальний приріст  
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потужності також обмежується запасом стійкої ро-

боти компресора. 

Для визначення ефективності застосування 

ефекту впорскування води до КЗ досліджується по-

льотний цикл ЛА з уточненням роботи двигунів та 

програми керування енергетичною системою для су-

часної ГТЕСУ. Аналіз польотного циклу пасажирсь-

кого літака показує, що впорскування води безпосе-

редньо в камеру згоряння найкраще використовувати 

лише під час зльоту та на ділянці набору висоти. На 

ефективність впорскування води всередину камери 

згоряння ГТД впливають параметри положення фор-

сунок, напрямку та масової витрати водяного розпи-

лення.  

З метою дослідження характеристик енергетич-

ної системи сучасної ГСУ удосконалений метод і мо-

делі для визначення параметричного та технічного 

обрису енергетичної системи ГТЕСУ з ТГвД для па-

сажирського ЛА. Науково-методичний апарат на-

дано на рис. 4.  

В основі такого підходу лежить поетапне та си-

стемне дослідження параметричного обрису системи 

"Гібридна СУ - ЛА". Вибір варіанта конструктивно-

компонувального рішення проєкту з найкращими ха-

рактеристиками життєвого циклу (ЖЦ) передбачає 

особливості науково-методичного характеру, що під-

креслюють вагомість та значущість технічних рішень 

на стадії технічних прогнозів. 

Враховуючи складність та комплексність науко-

вого завдання, виділені етапи проектування підси-

стем ЛА побудовані за безперервним модульним 

принципом. Виконання початкових етапів проекту-

вання ЛА є безперервним моніторингом процесу 

створення об'єкта. 

 

 

 
 

Рис. 4. Схема науково-методичного апарату  

для формування параметричного обрису ГТЕСУ у складі ЛА 
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Область допустимих значень характеристик 

літака визначається заданими обмеженнями, напри-

клад, на максимальну допустиму злітну масу, масу 

палива, радіус дії, довжину розбігу та пробігу та ін. 

Перераховані обмеження відповідають характери-

стикам як базового літака, так і проєкту. За базовий 

об'єкт приймається літак, з яким порівнюються усі 

проєктні варіанти. У свою чергу, значення цільової 

функції залежить від льотних властивостей та маси 

цільового навантаження літака. 

З позиції системи вищого рівня організації оп-

тимальним може вважатися варіант проєкту, який за-

вдає екстремуму цільової функції розвитку системи 

при заданих обмеженнях. У разі ресурсних обмежень 

оптимальним справедливо вважати проект, який за-

безпечує максимум ефективності системи. 

Завдання пошуку екстремуму вирішується 

накладенням обмежень на вартість ЖЦ створюва-

ного проекту, що акумулює витрати всіх видів ре-

сурсів у вартісному вираженні. Для цього вводиться 

показник або критерій, який повинен вказувати на 

глобальний оптимум льотних та техніко-еко-

номічних характеристик літака в цілому. Цей опти-

мум забезпечує максимальне використання науково-

технічних можливостей, реалізованих у проєктах 

перспективних літаків. 

При дослідженнях приймається, що маса 

ГТЕСУ зростає зі збільшенням маси двигуна, маса за-

гального устаткування зростає зі збільшенням маси 

планера порожнього літака всіх проектних варіантів, 

маса цільового устаткування зростає зі збільшенням 

маси цільової навантаження. 

Кінцевою метою техніко-економічного аналізу 

проекту літака є вибір найкращої альтернативи з без-

лічі варіантів із різними льотно-технічними та тех-

ніко-економічними характеристиками. Деякий век-

тор цих характеристик за інших рівних умов забезпе-

чує цілком певну величину ефективності застосу-

вання ЛА. Кожна характеристика ГТЕСУ та планера 

літака більшою чи меншою мірою впливає на рівень 

ефективності застосування літака, при цьому зв'язки 

між окремими характеристиками можуть бути супе-

речливими. І тут до аналізу залучаються вартісні по-

казники, що зумовлюють об'єктивність вибору про-

екту. При цьому зв'язок льотно-технічних та техніко-

економічних характеристик із вартісними показни-

ками проявляється безпосередньо через конструк-

тивно-технологічні параметри та експлуатаційні ха-

рактеристики підсистем літака. Розбіжність цих па-

раметрів зумовлює відмінність чинників та зако-

номірностей формування вартості ЖЦ літака. Як 

наслідок, ті самі проектно-конструкторські рішення 

по-різному впливають на вартість ЖЦ літака в 

цілому. Саме тому варіанти з приблизно однаковими 

льотно-технічними характеристиками мають різну 

вартість ЖЦ та, навпаки, варіанти з однаковою 

вартістю ЖЦ мають різні льотно-технічні характери-

стики. Це дає можливість серед проектів з 

рівноцінними льотно-технічними характеристиками, 

вибрати варіант з мінімальною вартістю ЖЦ. 

За результатами оцінювання технічних та еко-

номічних характеристик ЛА вибирається парамет-

ричний обрис ГСУ, а отже, і конструктивно-компо-

нувальні рішення щодо варіанта ЛА при викори-

станні відповідних показників. Для оцінки 

взаємозв'язку між зміною льотно-технічних характе-

ристик та зміною вартості ЖЦ ГСУ нового (мо-

дернізованого) ЛА порівняно з існуючим (базовим) 

варіантом літака використовується показник гібри-

дизації СУ у складі ЛА. З його використанням узгод-

жується доцільність створення нового чи глибини 

модернізації варіанта літака з гібридною СУ. 

 

3.1. Загальний та частковий показники  

гібридизації літака цивільного призначення 
 

Особливістю гібридної ГТЕСУ літака є на-

явність, окрім газотурбінних двигунів ГТД ще і елек-

тричних двигунів. При цьому, для літаків з повітря-

ним гвинтом (ПГ) в якості рушіїв основними є три 

схеми ГСУ: 

- послідовна - ПГ приводяться безпосередньо ЕД; 

- паралельна - ЕД знаходяться на одному валу з 

ГТД; 

- послідовно-паралельна - приводи одних ПГ за 

послідовною схемою, а інших ПГ - за паралельною 

схемою. 

Енергія, доступна ГТЕСУ включає дві складові 

– теплову та електричну: 

 

Σ TE EEE E E  ,                        (4) 

 

де EТЕ – максимальна доступна теплова енергія від 

вуглеводневого палива, яке міститься на борту 

літака, Вт; 

EЕЕ – максимальна доступна електрична енергія, 

Вт. 

Величина теплової енергії без врахування вит-

рати на генерацію електричної енергії для живлення 

систем навігації, авіоніки, освітлення та кон-

диціювання салону, кабін: 

 

2TE AF SAF HE E E E ,                    (5) 

 

де EAF – використання авіаційного пального (керо-

син), кг/год; 

ESAF – використання біопалива, кг/год; 

Eн2 – використання водню, кг/год. 

В величину електричної енергії EEЕ не входять 

витрати електричної енергії на живлення систем 
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навігації, авіоніки, освітлення та кондиціювання са-

лону, кабін. 

З урахуванням складових енергій загальний по-

казник гібридизації СУ має вигляд: 
 

Е
ГСУ

Е
П

Е

  .                             (6) 

 

Загальний показник гібридизації СУ має фізич-

ний зміст частки електричної енергії у загальній кіль-

кості доступної ГСУ енергії. При ПГСУ = 0 СУ літака 

використовує виключно теплову енергію, при  

ПГСУ = 1 СУ літака використовує виключно елек-

тричну енергію. При 0 < ПГСУ < 1 СУ літака викори-

стовує електричну та теплову енергії в певному 

співвідношенні. 

В такому вигляді показник гібридизації СУ без 

введення додаткових умов та обмежень не дозволяє 

визначити оптимальне співвідношення між елек-

тричною та тепловою енергіями в СУ літака. Як 

відомо, кожна з властивостей літака пропорційна 

масі речовини, яка забезпечила виникнення та 

існування цієї властивості, при цьому коефіцієнт 

пропорційності виражає рівень розвитку техніки. 

Так, якщо спроектувати СУ літака потужністю в Nе з 

питомою вагою γ, то для її реалізації буде потрібно 

Nе×γ = Gсy кілограмів матеріалів. Таким чином, поту-

жність Nе як основна властивість СУ, визначається 

рівнем її технічної досконалості, тобто питомою ва-

гою γ і масою самої СУ. Масу СУ літака, яка визначає 

кількісно комплекс його якостей, можна представити 

сумою окремих мас, які забезпечують певну кількість 

різних якостей. Це, звісно, справедливо і для літака в 

цілому: маса літака визначає кількісно комплекс його 

якостей, а маса літака є масою конструкції планера, 

СУ, палива та корисного навантаження. У безрозмір-

ному вигляді рівняння існування літака використо-

вується для аналізу і для оцінки як існуючих, так і 

майбутніх літаків: 
 

пл ГСУ пал кн1   +   +  + ,                       (7)
 

 

де пл ГСУ пал кн, , ,      – відносні маси планера, 

ГСУ, палива та корисного навантаження, відповідно. 

Зміст цього рівняння полягає в тому, що будь-

яку якість літака з ГСУ обов'язково пов'язана з ма-

сою, яку визначає умова існування цієї якості в необ-

хідній кількості. Питомі маси ГТД та електро-

двигунів ГСУ мають питому потужність одного по-

рядку (6...8 кВт/кг), однак вуглеводневе паливо має 

суттєво більшу питому енергоємність, ніж акумуля-

торні батареї (11,5 кВт×год/кг проти 0,25...0,5 

кВт×год/кг). Іншими словами, відносна маса вугле-

водневого палива для забезпечення заданої дальності 

польоту суттєво менша, ніж відносна маса  

акумуляторних батарей. Таким чином, електрична 

складова живлення ГСУ при існуючому рівні пито-

мої енергоємності акумуляторних батарей невигідна 

в ваговому відношенні відносно традиційної вугле-

водневої складової живлення ГСУ. Для досягнення 

максимальної дальності польоту загальний показник 

гібридизації ГСУ має бути нульовим: ПГСУ = 0. Інше 

значення загального показника гібридизації ГСУ 

може бути виправдане тільки при введенні еко-

логічних та шумових обмежень до літака. 

Для визначення масових характеристик елек-

тричної складової живлення ГСУ вводиться часткові 

показники гібридизації СУ, який має фізичний зміст 

частки електричної енергії у загальній кількості до-

ступної ГСУ енергії на етапах злітно-посадкового 

циклу ICAO [40] та горизонтального польоту: 
 

Е зліт
зліт

зліт

Е

Е

  ;                                      (8) 

Е наб.вис.
наб.вис

наб.вис.

Е

Е

  ;                            (9) 

Е крейс.політ
крейс.політ

крейс.політ.

Е

Е

  ;                 (10) 

Е зниж.
зниж.

зниж.

Е

Е

  ;                                 (11) 

Е руління
руління

руління

Е

Е

  ,                          (12) 

 

де    ξ зліт, ξ наб.вис., ξ крейс.політ , ξзниж., ξруління – відносні 

частки електричної енергії на етапах зльоту, набору 

висоти, крейсерського польоту, зниження та руління, 

відповідно. 

Як і загальний показник гібридизації ГСУ, част-

ковий показник гібридизації ГСУ, що більший за 

нуль, невигідний в ваговому відношенні. Кількісно 

частковий показник гібридизації ГСУ визначається 

конструктором літака з екологічних та шумових 

умов. Отже, величина часткового показника гібриди-

зації ГСУ залежить від перевищення величини 

шкідливих викидів над досяжним в традиційній СУ 

рівні шкідливих викидів. При цьому величини част-

кових показників гібридизації ГСУ на різних етапах 

польоту можуть бути різними, залежними від еко-

логічних та шумових вимог до конкретних етапів по-

льоту.  

Визначальним для параметрів електричної скла-

дової живлення ГСУ є максимальний потрібний част-

ковий показник гібридизації СУ: 
 

потр. зліт, наб.вис., крейс.політ,       

 зниж., руління  .                   (13) 
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Як правило, визначальним є частковий показник 

гібридизації СУ, відповідний етапу зльоту злітно-по-

садкового циклу ІСАО. Частковий показник гібриди-

зації СУ на етапі зниження та заходу на посадку може 

бути від’ємним, що має фізичний зміст зарядки аку-

муляторних батарей від авторотуючих повітряних 

гвинтів. 

Окрім цього, для комплексного визначення 

ефективності робочого процесу ГТЕСУ розроблений 

показник гібридизації СУ, який складається з витрат 

електричної енергії (потужності) за кожним етапом 

ПЦ [41]: 

 

m
ДЕЕ

ГСУ ПЦ
ДЕЕ ДТЕ1 СУ

E
П

E E
,k

 
  

 


 
          (14) 

 

де m – кількість етапів ПЦ; 

EДЕЕ – сумарна потужність на валу ГТД від дже-

рел електричної енергії, Вт; 

EДТЕ – сумарна потужність на валу ГТД від дже-

рел теплової енергії, Вт; 

m
етап1

пц сум
пц

t
k

t



 – коефіцієнт використання СУ по 

етапам в ПЦ; 
 

або із врахуванням складових енергій: 

 

   2

m
АБ

ГСУ
1 АБ ав.пальне Н SAF

СУ

Е
П

Е Е Е Е

 
  
   
 



ПЦk ,                                 (15) 

 

де m – кількість етапів ПЦ; 

EАБ – використання акумуляторних батарей, 

кг/год; 

Eав.пальне – використання авіаційного пального (ке-

росин), кг/год; 

Eн2 – використання водню, кг/год. 

ESAF – використання біопалива, кг/год; 

пцk  – коефіцієнт використання СУ по етапам в 

ПЦ. 

 

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. 

 

4. Висновки 
 

1. Отримано основні результати дослідження: 

– удосконалена архітектура енергетичної сис-

теми ГТЕСУ з турбогвинтовим двигуном на основі 

розробки блоку утилізації води з ПЕ в повітряно-га-

зовий тракт двигуна; 

– дістав подальшого розвитку метод і моделі 

визначення параметричного та технічного обрису 

енергетичної системи ГТЕСУ для пасажирського ЛА. 

2. Отримані результати дослідження узагаль-

ненні та формалізовані при розв'язуванні поставле-

них задач. Наукова новизна отриманих результатів 

полягає в удосконаленні архітектури енергетичної 

системи ГТЕСУ з турбогвинтовим двигуном, розви-

тку методу і моделі визначення параметричного та 

технічного обрису енергетичної системи ГТЕСУ у 

складі пасажирського ЛА. 

3. Теоретичним значенням наукового дослі-

дження є визначення потрібного загального та частко-

вого показників рівня гібридизації СУ. 

4. Практичним значенням наукового дослі-

дження є можливість визначення експлуатаційних 

характеристик та діапазонів застосування пасажирсь-

ких ЛА на основі застосування нових архітектурних 

рішень ГТЕСУ на протязі всього польотного циклу 

ЛА. 

5. Перспективами подальшого наукового дос-

лідження в цьому напрямку є проведення додаткових 

досліджень з метою верифікації науково-методич-

ного апарату для визначення характеристик енерге-

тичної системи сучасної ГТЕСУ з ТГвД для пасажир-

ських ЛА. 
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IMPROVED SUBSTANTIATION METHOD OF PERFORMANCE  

OF A TURBOPROP ENGINE AS A PART  

OF A HYBRID TURBO-ELECTRIC POWER PLANT OF THE AIRCRAFT 

Oleksii Pushylin, Vasyl Loginov 

The development of modern aircraft engines for civil aviation is aimed at reducing fuel consumption and emis-

sions according to the targets set by ICAO, IATA, UNEP, and other world organizations. The environmental targets 

adopted for a passenger aircraft in 2035-2050 can only be achieved through comprehensive airframe and powerplant 

improvements. An alternative direction of aircraft engine development is the transition to new powerplant configura-

tions, particularly hybrid turbo-electric powerplants (HTEPP). The research relevance is aimed at improving the 

scientific method for substantiating the efficiency of HTEPP application in aircraft (AC). The research object is the 

process of substantiating the rational parametric and technical concept of the HTEPP energy system based on a tur-

boprop engine with electric motor (EM) and fuel cells (FC) for a passenger AC. Methods, models, and laws used for 

determining the rational characteristics of the HTEPP power system based on the turboprop engine with EM and FC 

for a passenger AC are the research subjects. This research aims to improve the performance of the HTEPP energy 

system with a turboprop engine as part of a passenger AC based on the development of a method for determining the 
degree of hybridization of the energy system with EM and FC. The research objective is to substantiate the line of 

improvement of the performance of HTEPP as part of a passenger AC based on using different degrees of turboprop 

engine hybridization and to improve the method and models for determining the parametric and technical concept of 

the energy system of HTEPP of the passenger AC. System analysis, mathematical and simulation modeling, historical 

simulation, and analytical methods are among the methods used. The main research results were obtained: the ar-

chitecture of the HTEPP energy system with a turboprop engine was improved by developing the unit used for water 

recycling from the FE to the engine gas-air flow duct. The method and models for determining the parametric and 

technical concept of the HTEPP energy system for a passenger aircraft were further developed. Conclusions. The 

research results were summarized and formalized in solving the set objectives. The scientific novelty of the obtained 

results consists in the improvement of the architecture of the HTEPP energy system with a turboprop engine and the 

development of the method and model for determining the parametric and technical concept of the HTEPP energy 

system as part of a passenger AC. Further research will determine the performance characteristics and range of appli-
cation of the passenger AC based on new HTEPP architectural concepts throughout the AC flight cycle. 

Keywords: hybridization; integral indicator; hybrid powerplant; turboprop engine; aircraft; fuel cell; electric 

motor; energy system. 
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