
122

Известия Самарского научного центра Российской академии наук, т. 20, № 6, 2018

Гордин Михаил Валерьевич, генеральный директор. 
Е-mail: gordin@ciam.ru
Рогалев Николай Дмитриевич, доктор технических 
наук, профессор, ректор. Е-mail: RogalevND@mpei.ru 
Аверьков Игорь Сергеевич, научный сотрудник. 
Е-mail: averkov@ciam.ru
Байков Алексей Витальевич, кандидат технических 
наук, начальник сектора. Е-mail: baykov@ciam.ru
Шевченко Игорь Владимирович, доктор технических 
наук, профессор, профессор кафедры инновационных 
технологий наукоемких отраслей. 
Е-mail: ScevchenkoIgV@mpei.ru 

 ВВЕДЕНИЕ

Одним из наиболее перспективных проек-
тов в области гражданской авиации является 
создание так называемого «электрического» 
самолета. Под этим понятием подразумевается 
самолет, у которого в целях повышения управ-
ляемости и надежности бортовые пневмо- и ги-

дросистемы заменены электрическими. Такой 
самолет для своего передвижения по поверхно-
сти земли, например, при отходе от посадочного 
терминала, должен использовать электрическую 
энергию от собственных бортовых источников. 

Одной из основных задач, связанных с соз-
данием «электрического» самолета, является 
разработка мощных и высокоэффективных ис-
точников электроэнергии, которые могли бы 
располагаться на борту воздушного судна. Со-
временные газотурбинные ВСУ, используемые 
на самолетах гражданской авиации, по своим 
основным показателям не соответствуют новым 
требованиям. Они имеют довольно низкий КПД 
(~25 – 30%), что предопределяет большой расход 
топлива для выработки электроэнергии, и, кроме 
того, существующие камеры сгорания ВСУ дают 
очень большие выбросы вредных веществ, обра-
зующихся при горении авиационного керосина. 
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Статья посвящена вопросам создания вспомогательной силовой установки для реализации кон-
цепции «электрического самолета». Ряд перспективных проектов летательных  аппаратов, из 
ряда так называемых «более электрических самолётов», предполагает штатную работу вспомо-
гательной силовой установки (ВСУ) на протяжении всего полёта для генерирования электроэнер-
гии. При этом предполагается, что автономная работа ВСУ на номинальном режиме в течение 
всего полёта энергетически более выгодна, чем отбор механической мощности от двигателей с 
последующей трансформацией в электроэнергию. Дальнейшая реализация концепции «элек-
трического самолёта», связанная с ростом энергопотребления на борту даже при одновремен-
ном повышении энергоэффективности электромеханизмов и прочих потребителей, приведёт 
к увеличению единичной эквивалентной (суммарной по электроэнергии и воздуху) мощности 
ВСУ. Другая проблема связана с тем, что перспективные требования к самолётам гражданской и 
военной авиации требуют поиска путей существенного увеличения топливной эффективности 
ЛА в целом. Одним из основных резервов для достижения этих целей является комплексное по-
вышение эффективности двигательной установки  и ВСУ, как источника вторичной  разнород-
ной мощности для потребителей борта. В настоящее время в мировом авиастроении опробуются 
конструктивные решения по схемному перераспределению потребления и генерации мощно-
сти путем перехода на электроприводные силовые механизмы и генерацию электроэнергии на 
вспомогательных установках.  В качестве одного из основных средств дальнейшего повышения 
экономичности и улучшения экологических показателей перспективных авиационных ВСУ в на-
стоящее время рассматриваются топливные элементы. В основу всех схемных решений авиаци-
онных гибридных ВСУ положено  сочетание батареи топливных элементов (ТЭ) и турбокомпрес-
сорной группы, обеспечивающей необходимый уровень параметров рабочих тел по давлению 
и их температуре, необходимых для эффективной работы ТЭ.  Масса конструкции создаваемой 
перспективной авиационной ВСУ, должна быть не больше массы конструкции ВСУ, по сравнении 
за базовой - газотурбинной авиационной ВСУ. В работе представлена  методика оценки основных 
энергетических и массогабаритных характеристик энергетической установки для проведения 
сравнительного анализа вариантов гибридных вспомогательных силовых установок с топливны-
ми элементами для перспективных самолетов гражданской авиации.
Ключевые слова: вспомогательная силовая установка, топливный элемент, реактор – конвектор, 
синтез-газ, массогабаритные характеристики. 
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В качестве одного из средств повышения 
эффективности и улучшения экологических 
показателей авиационных ВСУ, в настоящее 
время рассматриваются топливные элементы. 
Зарубежные фирмы активно ведут работы по 
технико-экономическому обоснованию воз-
можностей применения топливных элементов в 
авиации и энергетике [1-4].  

Одним из основных средств, с помощью 
которого рассчитывают достичь поставленных 
целей, является применение топливных эле-
ментов для выработки электроэнергии непо-
средственно на борту самолета. Однако энерге-
тические установки с топливными элементами 
целесообразно применять, только в том случае, 
если по своим летно-техническим характери-
стикам они будут превосходить альтернативные 
варианты.

Выбор окончательного варианта конструк-
ции вспомогательной энергетической уста-
новки для перспективного самолета должен 
производиться с учетом следующих основных 
факторов: удовлетворение требований на-
дежности и безопасности, с подтверждением 
оценки безопасности по системе EASA; удов-
летворение требований бортовой электросети 
и перспективной системы кондиционирования 
воздуха, позволяющей отказаться от отбора 
воздуха от компрессоров основных двигателей; 
согласованность требований предъявляемых 
конструкцией энергетической установки и тре-
бований конструкции воздушного судна.

Целью работы являлось разработка методи-
ки оценки энергетических и массогабаритных 

характеристик энергетической установки для 
проведения сравнительного анализа вариантов 
гибридных вспомогательных силовых устано-
вок с топливными элементами для перспектив-
ных самолетов гражданской авиации.

ОБЩАЯ СХЕМА АВИАЦИОННОЙ 
ЭНЕРГЕТИЧЕСКОЙ УСТАНОВКИ 

НА БАЗЕ ТОПЛИВНЫХ ЭЛЕМЕНТОВ

Математическая модель авиационной си-
ловой установки с топливными элементами 
должна включать  математические модели ее ос-
новных агрегатов и узлов. Их перечень и  связи 
между собой определяются схемой силовой уста-
новки. Поскольку в процессе системного анализа 
необходимо сравнивать между собой несколько 
силовых установок различных схем, то мате-
матическая модель силовой установки должна 
базироваться на наиболее общей схеме силовой 
установки, из которой путем исключения отдель-
ных элементов могли бы быть получены схемы 
всех исследуемых силовых установок.  

Наиболее общая схема авиационной энерге-
тической установки на базе топливных элемен-
тов представлена на рис. 1. Основной частью 
установки является батарея топливных элемен-
тов (1) или, сокращенно, топливная батарея. 
Топливная батарея питается синтез–газом, по-
лучаемым из жидкого авиационного топлива в 
реакторе–конверторе (2). Как показали ранее 
проведенные эксперименты авторов, для гене-
рации синтез–газа в реактор–конвертор вместе 
с топливом  необходимо подавать жидкую воду 

Рис. 1.  Обобщенная схема авиационной энергетической установки на базе топливных элементов: 
1 – батарея топливных элементов; 2 – реактор–конвертор; 3 – сепаратор водорода из синтез–газа; 

4 – дожигающее устройство (каталитическая камера сгорания); 5 – газовая турбина; 
6 – воздушный компрессор; 7  – электрический генератор



124

Известия Самарского научного центра Российской академии наук, т. 20, № 6, 2018

из отдельного бортового запаса.  В случае ис-
пользования в топливной батарее твердооксид-
ных топливных элементов (ТОТЭ) на выходе из 
реактора–конвертора должна быть установлена  
система сепарации (3), способная выделять чи-
стый водород из синтез–газа, вырабатываемого 
реактором–конвертором (2). Поскольку батарея 
топливных элементов не может полностью ис-
пользовать подаваемое в нее топливо, то для  
дожигания неиспользованного топлива исполь-
зуется дожигатель (4), подсоединенный к выхо-
ду топливной батареи (1).  При необходимости, 
этот же дожигатель может быть использован для 
дожигания горючих газов, отделенных в систе-
ме сепарации (3).  

Обязательным элементом авиационной си-
ловой установки является турбокомпрессорный 
блок, состоящий из турбины (5) и воздушно-
го компрессора (6). Поскольку полет самолета 
происходит в разреженном воздухе на большой 
высоте, то во избежание недопустимого сниже-
ния  электрической мощности энергетической 
установки становится обязательным наддув ба-
тареи топливных элементов. Поскольку газовая 
турбина (5), работающая в потоке высокотемпе-
ратурных газов, имеет определенный избыток 
мощности по отношению к мощности, необхо-
димой для работы компрессора (6), то вместе 
с компрессором на валу турбины установлен 
дополнительный электрический генератор (7).         
Таким образом, электрическая энергия, гене-
рируемая энергетической установкой, выраба-
тывается, с одной стороны, батареей топливных 
элементов, а другой стороны, электрическим ге-
нератором, имеющим турбинный привод. 

МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ СИЛОВОЙ 
УСТАНОВКИ С ТОПЛИВНЫМИ ЭЛЕМЕНТАМИ

Построение простейшей математической 
модели силовой установки с топливными эле-
ментами основано на использовании балан-
совых соотношений, выражающих законы со-
хранения массы и энергии. В работе [5] была 
предложен расчет твердооксидных топливных 
элементов, основанный на упрощенном пред-
ставлении вольт – амперной характеристики и 
введении специального понятия – максималь-
ной удельной мощности P  , получаемой с 
1 см2 активной рабочей поверхности топливного 
элемента.

Как известно, основными электрическими 
характеристиками топливного элемента яв-
ляются: электродвижущая сила (ЭДС) Е; вну-
треннее электрическое сопротивление RВН; 
электрическая мощность Р;  электрический ко-
эффициент полезного действия .

ЭДС представляет собой отношение пол-
ной работы, совершаемой источником тока при 

перемещении единичного заряда по замкнутой 
электрической цепи, к величине этого заряда. 
В работающем топливном элементе ЭДС распре-
деляется по длине элемента и зависит от концен-
трации реакционноспособных газов в анодном 
газе на входе и выходе из топливного элемента. 
При использовании топливных микроэлементов, 
концентрация реакционноспособных газов по их 
длине меняется слабо, и можно говорить о сред-
нем значении ЭДС элемента. 

ЭДС источника Е будет распределяться на 
падение напряжения на внутреннем сопротив-
лении элемента и на падение напряжения на 
внешнем сопротивлении (на нагрузке), пропор-
ционально их величинам. Падение напряжения 
на внешнем сопротивлении равно напряже-
нию на зажимах источника U. При разомкнутой 
внешней цепи это напряжение называется на-
пряжением разомкнутой цепи, которое близко к 
величине ЭДС.

В связи с тем, что ЭДС, по определению, 
представляет собой полную работу, совершае-
мую источником тока по перемещению в цепи 
единичного заряда, отнесенную к величине это-
го заряда, а в цепи в единицу времени проходит 
заряд, численно равный току I, то полная элек-
трическая мощность источника будет равна:

P EI=  .                             (1)

Эта мощность выделяется на сопротивлении 
нагрузки и на внутреннем сопротивлении эле-
мента следующим образом.

Мощность, рассеиваемая на сопротивлении 
внешней нагрузки (полезная мощность цепи), 
будет равна:

HP I U I E I R= ⋅ = ⋅ − ⋅  ,               (2)

Электрическая мощность, рассеиваемая на 
внутреннем сопротивлении элемента:

E UP E U I I R
R
−= − = =  .          (3)

В вышеописанной интерпретации мощно-
стей, электрический КПД системы будет равен:

E
P RU

P R R
η = = =

+ +
 .             (4)

Отношение /U E  обычно называется КПД 
по напряжению, или электрический КПД.

Наибольшую информацию о топливном эле-
менте и наглядность ее восприятия заключает в 
себе его вольтамперная характеристика (ВАХ). 
Она представляет собой графическую зависи-
мость напряжения топливного элемента от тока 
в нагрузке. В большинстве случаев ВАХ твердо-
оксидных топливных элементов (ТОТЭ) пред-
ставляет собой либо прямую линию, либо хоро-
шо поддается линеаризации.

Такое допущение позволяет не снимать 
полностью ВАХ во всем диапазоне, а использо-
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вать приемы интерполяции и экстраполяции. 
Строго говоря, начальный и конечный участки 
ВАХ имеют отклонения от прямой линии, со-
ответственно, вверх и вниз (это обусловлено 
электрохимической поляризацией электродов 
для конечного участка) [5]. Эти отклонения в 
большинстве случаев незначительны и прак-
тически не выходят за пределы 10-15% начала 
и конца участка кривой ВАХ, а в ряде случаев 
они вообще не наблюдаются. В большей степени 
важен средний участок ВАХ. При этом с некото-
рым приближением можно считать, что точка 
Д пересечения линии ВАХ с осью напряжения 
характеризует ЭДС элемента, а точка Л пересе-
чения ВАХ с осью тока характеризует ток корот-
кого замыкания элемента.

ВАХ хорошо аппроксимируется многочле-
ном первого порядка 

y kx b   , (U I R E= − ⋅ +  ),           (5)
где y  и x  – координаты напряжения и тока; k  
– угловой коэффициент, равный тангенсу угла 
  – угла наклона линии ВАХ к оси тока; b  – ве-
личина отрезка, который отсекает линия ВАХ 
на оси напряжения (в нашем случае b  равно E  
элемента).

Уравнение прямой ВАХ может быть полу-
чено и по измерениям двух точек зависимости 
напряжения тока 1 1 1( , )U x y  и 2 2 2( , )U x y , где x  
и  y  – соответствующие координаты этих точек.

При этом

2 1

2 1

( )
( )
y y Uk
x x I
 

 
 

.

Приведенные зависимости показывают, что 
получить ВАХ топливного элемента можно, не 
прибегая к пошаговому его нагружению, а по-
строить ее всего лишь по двум измерениям, что 
в ряде случаев может значительно сократить  
время эксперимента,  ресурс элемента и аппа-
ратурное обеспечение.

Кроме того, предлагаемое упрощенное 
представление ВАХ расширяет возможности 
применения аналитических методов расчета 
при проведении системного анализа различных 
энергетических установок, использующих бата-
реи с топливными  элементами.

Дифференцируя выражение (2), легко можно 
установить, что величина HP  достигает макси-

мума при
 

EI
R

=
⋅

 
 
, причем величина мак-

симума составит 

MAX
EP
R

=
⋅

 .                     (6) 
 

При этом, как следует из (5), КПД по напря-
жению E = 0,5. 

Если ввести коэффициент отношения нагрузок

H
R

RK
R

=  ,                             (7)
   

то ток в электрической цепи можно представить 
следующим выражением

( )R
EI
R K

= ⋅
+

 
,                          (8)   

что позволяет определить величину HP (3) через 

MAXP (6) как

              2
4

1
R

H MAX
R

KP P
K


 


.                  (9)

Относя эти величины к 1 см2 активной рабо-
чей поверхности,  нетрудно связать соответству-
ющие величины P   MAXP  соотношением:

( )
R

MAX
R

KP P
K

⋅= ⋅
+

 ,                (10)

где величина MAXP  определяется формулами 
(6) и (11):

aS
=  ,                     (11)

 

aS  – площадь активной поверхности топливно-
го элемента. 

Подставляя в выражение (4.5) соотношение 
(4.7) , легко получить 

1
R

E
R

K
K

 


 .                         (12)
 

Из (12) видно, что MAXP P=   при RK  = 
1 и E  = 0,5. Увеличение RK  приводит, с одной 
стороны, к снижению P , а с другой стороны, 
увеличивает E . Эффективный КПД топливного 
элемента определяется в виде произведения T  
термодинамического КПД, определяемого из 
известных соотношений [6], и E :

EL T E    .                           

Поэтому увеличение электрического КПД 
приводит к увеличению эффективного КПД то-
пливного элемента (12).

Изменение величины RK  оказывает значи-
тельное влияние на эффективный КПД  и массу 
конструкции  энергетической установки в це-
лом. Но для правильной оценки величины этого 
влияния  необходимо провести анализ теплово-
го баланса энергетической установки.

Обязательным условием поддержания за-
данной рабочей температуры в топливной бата-
рее является соблюдение условия ее теплового 
баланса. При рабочей температуре opT  подвод 
тепла в топливную батарею из различных ис-
точников должен быть равен его отводу. 

 Для топливной батареи тепловой баланс 
записывается в следующей форме:
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   
2 2

( )SIN aB eg op H O H O opm m I T m I T       

 EX LOSS aB a a VQ Q m I T Q        
         

   
2 2SIN SIN C H O H O Cm I T m I T    

 ,    (13) 
где    SIN aB eg opm m I T    – уход тепла с элек-
тродными газами из топливной батареи ( SINm
– расход синтез-газа, подаваемого в топливную 
батарею из реактора-конвертора; aBm  – рас-
ход воздуха, подаваемого в непосредственно в 
топливную батарею; egI  – разность энталь-
пий, воспринимаемая 1 кг электродных газов 
при рабочей температуре  топливной батареи);   

 
2 2H O H O opm I T   – уход тепла с непрореа-

гировавшими парами воды из топливной ба-
тареи (

2H Om   – расход непрореагировавшей 
воды, уходящей из топливной батареи вместе 
с потоком электродных газов; 

2H OI  – раз-
ность энтальпий, воспринимаемая 1 кг воды 
при рабочей температуре  топливной батареи);   

EXQ  – уход тепла на предварительное подо-
гревание реакционных сред, поступающих в ре-
актор –конвертор  топливной батареи; LOSSQ  
– величина утечек тепла из топливной батареи; 

 SIN SIN Cm I T  – приход тепла из реактора – 
конвертора вместе с потоком синтез-газа (тем-

пература в реакторе-конверторе ( CT ) в общем 
случае может быть больше, чем в активной зоне 
топливной батареи);  

2 2H O H O Cm I T – приход 
тепла из реактора – конвертора вместе с по-
током паров непрореагировавшей воды; VQ  
– тепловыделение в активной зоне топливной 
батареи из–за протекающих в ней электро-
химических реакций;  aB a am I T  – приход 
тепла в топливную батарею вместе с потоком 
воздуха из компрессора (температура воздуха 
покидающего компрессор aT ).

Для генерации синтез-газа в состав топлив-
ной батареи включают реактор-конвертор, ко-
торый обеспечивает генерацию синтез-газа. 
Реактор-конвертор конструктивно связан с ак-
тивной зоной топливной батареи, и поэтому 
часть тепла из топливной батареи идет на по-
догревание реакционных компонент (топливо, 
вода, воздух), которые затем поступают в реак-
тор–конвертор для генерации синтез–газа. Тог-
да тепловой баланс реактора – конвертора вы-
глядит следующим образом:

   
2 2SIN SIN C H O H O Cm I T m I T    

 aC a a EX OXm I T Q Q      .        (14)

В этом уравнении:    
2 2SIN SIN C H O H O Cm I T m I T     

– уход тепла из реактора-конвертора вместе с по-
током синтез-газа и парами непрореагировавшей 

воды;  aC a am I T  – приход тепла в реактор 
вместе  с воздухом, поступающим из компрессо-
ра ( aCm  – расход воздуха, подаваемый в реактор-
конвертор из компрессора); EXQ  – приход тепла 
за счет предварительного подогрева реакционных 
компонент в активной зоне топливной батареи 
перед их подачей в реактор-конвертор; OXQ  – 
выделение тепла в реакторе-конверторе при ав-
тотермическом риформинге топлива.  

Подставив уравнение (14) в (13) и выполнив 
ряд преобразований его, получаем коэффици-
ент избытка воздуха, необходимый для под-
держания теплового баланса в активной зоне 
топливной батареи, в виде:

( )EB add LOSSg gα α η= ⋅ − − −  .        (15)

В этом уравнении α  – коэффициент из-
бытка воздуха, необходимый для отвода тепла 
из топливной батареи при ее работе в условиях 
короткого замыкания:

( ) ( )
u

eg op a a

H
L I T I T

α =
⋅ Δ − Δ

  ,       (16)

 
где uH  – теплотворная способность исходного 
топлива; 0L  – стехиометрическое соотношение 
между топливом и воздухом; EB  – эффектив-
ный КПД топливной батареи, который опреде-
ляется по формуле:

( )EB EL uk Hη η δ= ⋅ ⋅ −  ,            (17)
 

в которой EL  – эффективный КПД отдельного 
топливного элемента, вычисляемый по форму-
ле (12); kИТ – коэффициент использования то-
плива в топливной батарее; uH  – снижение 
теплотворной способности 1 кг исходного жид-
кого топлива при его преобразовании в синтез 
-газ;  addg  – поправочный коэффициент, учиты-
вающий дополнительные потери тепла:

( ) ( )add ug H kδ= − ⋅ − +

( ) ( )H O eg op

u

L I T
H

+ ⋅Δ
+ +

( ) ( )H O H O H O op

u

L I T
H

α − ⋅ ⋅Δ
+  .        (18)

     Здесь 
2H O  – коэффициент избытка воды, не-

обходимый для процесса  паровой конверсии 
без закоксовывания катализатора; 

2

0
H OL  – сте-

хиометрическое соотношение между топливом 
и водой, необходимое для осуществления паро-
вой конверсии продуктов неполного окисления 
углеводородного топлива (вторая стадия авто-
термического риформинга).
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Доля тепловой мощности топливной бата-
реи, теряемая за счет утечек тепла через кон-
струкцию из топливной батареи, равна

 ufLOSSLOSS HmQg   .

Необходимое условие нормальной работы 
топливной батареи – 1  . Тогда в топлив-
ную батарею подается достаточное для полного 
окисления топлива количество воздуха, и ба-
тарея не будет выбрасывать часть неиспользо-
ванного топлива наружу. Топливная батарея не 
может полностью использовать все подаваемое 
в нее топливо. Часть топлива будет покидать ее 
неиспользованным. Для исключения потерь, 
связанных с выбросом неиспользованного то-
плива, на выходе из топливной батареи устанав-
ливается камера дожигания (3) (рис. 1).

Следует заметить, что камера дожигания не 
является обязательной принадлежностью рас-
сматриваемой энергетической установки. До-
жигание топлива может быть организовано и 
внутри активной зоны топливной батареи в 
специальных каналах. В этом случае газы, поки-
дающие топливную батарею, будут иметь тем-

пературу активной зоны opT
, а дополнительные 

потери тепла несколько сократятся. Если же до-
жигание топлива организуется в специальной 
камере, то существует возможность  увеличить 
температуру газов, поступающих на турбину.      

Баланс тепла в камере дожигания можно 
представить следующим образом:

   g g T g g op g gm I T m I T m Q       ,  (19)
 

где gQ  – выделение тепла при дожигании 
электродных газов, поступающих из батареи 
ТОТЭ, определяемое формулой:

( ) ( )g u uQ H H kδΔ = ⋅ − ⋅ −
 
.       (20)

Если выразить расходы всех компонентов, 
поступающих вместе с электродными газами в 
камеру дожигания, то энтальпию продуктов сго-
рания, покидающих камеру дожигания, можно 
определить по следующей формуле

   
2 2

0
01

g
g T g op

H O H O

Q
I T I T

L L 


   
   

, (21)

                                                            
в которой величина gQ  определяется по фор-
муле (20),  а   – по формуле (15).     

Зная взаимосвязь между температурой газов 
и их энтальпией, можно определить температу-
ру ( TT ), с которой газы из камеры дожигания (3) 
поступают в газовую турбину (4) (рис. 1). 

Адиабатическая работа 1 кг газов в газовой 
турбине определяется известным выражением

  1
11

1AD T g T k
k

T

kL R T
k




 
        
 

 ,       (22)

где k  – показатель адиабаты для процесса рас-
ширения газа на турбине; gR  – газовая посто-
янная электродных газов; T  – степень расши-
рения газов на турбине

        
T

p
p

π =   .                           (23)

Зная адиабатическую работу, совершаемую 
1 кг газов, легко можно определить механиче-
скую работу 1 кг газов на турбине

        T AD T TL L    ,                         (24) 
где T  – эффективный КПД турбины.

В отличие от турбины, компрессор затрачи-
вает подаваемую извне механическую энергию. 
Поэтому механическая работа, затрачиваемая 
на сжатие 1 кг воздуха, определяется в виде 

            

AD K
K

K

L
L


  ,                          (25)

где AD KL  – адиабатическая работа сжатия 1 кг 
воздуха; K  – эффективный КПД компрессора.

Если известны температура ( 0T ) и давление 
( 0p ) забираемого в компрессор воздуха, то ади-
абатическая работа сжатия 1 кг воздуха в ком-
прессоре может быть определена как

 
1

0 1
1

k
k

AD K a K
kL R T

k


 
       

 ,       (26)

 
где k  – показатель адиабаты для процесса сжа-
тия воздуха в компрессоре; aR  – газовая посто-
янная воздуха; K  – степень сжатия воздуха в 
компрессоре. При этом следует иметь ввиду, что 
давление воздуха на выходе из компрессора (

Kp ) и температура воздуха на выходе из ком-
прессора ( KT )  в полете

0K Kp p  
 
,
 

1

0 0
11

k
k

K K
K

T T T 


 
     

 
, (27)

                                                                                                    
могут существенно отличаться от давления и 
температуры на выходе из компрессора при его 
работе на уровне моря.

Работа газотурбинного блока, представлен-
ного на рис. 1, как правило, происходит в режи-
ме T ≈ K . При этом TL  значительно превы-
шает KL . Поэтому для поглощения избыточной 
мощности в газотурбинном блоке дополни-
тельно имеется электрический генератор (6). 
Мощность этого генератора существенно уве-
личивает общую электрическую мощность, вы-
рабатываемую силовой установкой. 

Электрическая мощность, вырабатываемая элек-
трогенератором, приводимым в движение газовой 
турбиной, определяется следующими  формулами:

EN N η= ⋅  ;  ( )T KN N N= −  ,   (28)

где TN  – мощность турбины; KN  – мощность, 
потребляемая компрессором.
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( )E f AD T T m H O H ON m L L Lη η α α= ⋅ ⋅ ⋅ ⋅ + ⋅ + ⋅ −

( )AD K
f ac

K

L
m L gα η

η
− ⋅ ⋅ ⋅ ⋅ + ⋅  .      (29)

Здесь gm  – расход газов через турбину, fm
– расход топлива; m  – механический КПД га-
зотурбинного блока; am  – расход воздуха через 
компрессор; acg  – коэффициент, учитывающий 
отвод части воздуха, подаваемого компрессо-
ром, на охлаждение элементов конструкции га-
зовой турбины. 

В выражении (29) AD TL  и AD KL  определя-
ются по формулам (22), (26) с учетом того, что 

величина T  определяется с учетом потерь дав-
ления в топливной батарее ( B ) и диффузор-
ном устройстве ( D ):

 T K B D       .                                            
В результате общая электрическая мощ-

ность, получаемая от гибридной энергетиче-
ской  установки, состоящей из топливной бата-
реи и газотурбинного блока, равна: 

 E EL EN N N    ,                       (30)

где ELN  – электрическая мощность топливной 
батареи:

( ) ELuufEL kHHmN ηδ ⋅±⋅⋅=   .      (31)

Знак (+) соответствует случаю паровой кон-
версии топлива с возрастанием теплотвор-
ной способности топлива, преобразованного в 
синтез-газ. 

Эффективный КПД гибридной энергетиче-
ской установки равен [7]

               

E
EF

f u

N
m H

 


 
,                     (32)

Подставляя  (29), (30), (31) в (32), получаем:
( )EF u ELH kη δ η= − ⋅ ⋅ +

  
( ) ( )AD K

AD T T m H O H O ac
K

u

L
L L L L g

H

η η α α α η
η

⋅ ⋅ + ⋅ + ⋅ − ⋅ ⋅ ⋅ + ⋅
+  .(33)

                    
Зная заданную электрическую мощность, 

вырабатываемую силовой установкой в целом 

EN 
, из выражений (32) и (33) легко можно 

определить необходимый расход топлива

 

E
f

EF u

Nm
H





 
,                       (34)

а по нему -потребные расходы воздуха и воды.
Определение массогабаритных характери-

стик топливной батареи производится по мето-
ду удельных параметров, на основании задавае-
мых показателей, таких как удельная мощность 
и удельный объем. При этом следует учитывать, 

что реальная топливная батарея имеет, как пра-
вило, блочную структуру.                                                                 

Каждый блок топливной батареи объединя-
ет определенное количество отдельных топлив-
ных элементов. Поэтому такой отдельный блок 
характеризуется своей площадью активной по-
верхности ( 1aS ), массой ( 1m ) и объемом ( 1V ). 
Электрическая мощность, вырабатываемая од-
ним блоком, определяется как

        aN P S= ⋅   .                      (35) 
В этом выражении величина PУД определяется 

по формуле (10) в зависимости от принятой вели-
чины RK , величины PУД MAX , и параметров рабоче-
го режима, который характеризуется параметра-
ми opT ,  , kИТ , TT  и другими показателями. 

Количество блоков, составляющих батарею, 
определяется следующим образом

             1

ELNn
N

 .                             (36)

Поскольку число n  должно быть обязатель-
но целое, то количество блоков в батарее выби-
рается таким образом, чтобы гарантированно 
удовлетворить условию по заданной электриче-
ской мощности.

Общий вес топливной батареи определяется как 
( )BM m n k= ⋅ ⋅ +  

 
,             (37)

где k  –  коэффициент весового совершен-
ства конструкции топливной батареи, опреде-
ляемый на основе предварительных конструк-
тивных проработок. Величина k  может 
изменяться в широких пределах от 0,2 до 1,5, 
для рассматриваемой конструкции была приня-
та величина k  = 0,4.   

Аналогично определяется объем, занимае-
мый топливной батареей

( )V
BV V n k= ⋅ ⋅ +

 .                  (38)

Так же, как и k , величина Vk   прини-
малась равной 0,4.

При использовании формул (35) – (38) не-
обходимо дополнительно учитывать, что мощ-
ность ТОТЭ может сильно изменяться в за-
висимости от давления реакционных сред, 
омывающих поверхность ТОТЭ.

Работа ТОТЭ основана на адсорбции газов 
твердой пористой поверхностью из газовой 
среды, находящейся в контакте с топливным 
элементом. Количество адсорбированного по-
ристым твердым телом газа возрастает в за-
висимости от увеличения давления газа по т.н. 
«изотерме Фрейндлиха»

1

0

n

A
pC C
p

 
  

  ,
где AC  – концентрация адсорбированного газа; 
C  – константа адсорбции; p – давление газо-
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вой среды, омывающей твердое тело; 0p  – нор-
мальное (атмосферное) давление; n  – показа-
тель изотермы Фрейндлиха. 

Обычно величина показателя изотермы до-
статочно велика: n  ~ 5 ÷ 10. Поэтому эффект 
от увеличения давления газообразной рабочей 
среды, при которой работают топливные эле-
менты, оказывается незначителен, и в большин-
стве случаев топливные батареи работают при 
нормальном атмосферном давлении. Но если 
температура поглощающей пористой среды 
превышает некоторую критическую, то величи-
на n  понижается до величины ~ 1. 

Если температура поглощающей среды не 
превосходит критической, но близка к ней, то по-
казатель изотермы Фрейндлиха будет равен [8]

T
T

n
=  ,

а константа адсорбции (С):

ETAC +=  .
В результате количество газа, поглощаемо-

го твердой пористой средой, может возрастать 
пропорционально давлению, только если тем-
пература твердой среды превышает некоторое 
критическое значение T >T . Поэтому только в 
случае топливных элементов, работающих при 
высокой температуре, оказывается возможным 
значительное увеличение мощности топлив-
ного элемента при увеличении давления газо-
образных рабочих сред. Экспериментально по-
казано, что если давление рабочих сред в ТОТЭ 
увеличить с 0,1 МПа до 0,7 МПа, то зависимость 
PУД MAX от давления рабочей среды можно пред-
ставить степенной зависимостью [9]

MAXP =
n

pP
p

⋅  ,               (39)

 
где 0p  – нормальное атмосферное давление, а 
n  – показатель степени влияния давления реак-
ционных сред на величину  PУД MAX рассматривае-
мого топливного элемента.

Оценка массогабаритных характеристик 
реактора–конвертора, снабжающего блоки то-
пливной батареи синтез–газом, построена в 
предположении кинетического режима проте-
кания процесса образования синтез–газа [10]. 

Автотермический  риформинг, который осу-
ществляется в реакторе, является сложным про-
цессом, в котором можно выделить две стадии. 
Первая стадия заключается в генерировании 
смеси легких углеводородов из исходного жид-
кого углеводородного топлива методом непол-
ного окисления (оксипиролиза). В результате 
этого процесса исходное жидкое топливо преоб-
разуется в смесь легких углеводородных соеди-
нений типа этилена, пропилена, этана и метана, 
разбавленную атмосферным азотом. 

Вторая стадия состоит в паровой конверсии 
полученных легких углеводородов на твердом 
катализаторе в присутствии водяного пара и, 
частично, углекислого газа, который образовал-
ся на первой стадии процесса. В ходе второго 
этапа образуется синтез–газ, который представ-
ляет собой смесь азота, окиси углерода и водо-
рода с добавками паров воды и углекислого газа. 

Процесс первой стадии является экзотерми-
ческим. В ходе этого процесса выделяется тепло, 
образующееся при окислении исходного углево-
дородного топлива. Температура реакционной 
среды при этом повышается. 

Процесс второй стадии является эндотерми-
ческим. В процессе паровой конверсии происхо-
дит поглощение тепла. Для завершения процес-
са автотермического риформинга необходимо, 
чтобы тепла, выделяемого на первой стадии 
процесса, хватило, с учетом тепловых потерь, 
для осуществления второй стадии.

Несмотря на то, что тепло на одной стадии 
процесса выделяется, а на другой – поглощает-
ся, температура в реакторе автотермического 
риформинга, как правило, поддерживается по-
стоянной в обеих зонах. Но ее величина, в об-
щем случае, может отличаться от температуры 
активной зоны топливной батареи. 

Если предположить, что кинетика  автотер-
мического риформинга на первом и втором 
этапах описывается простейшими линейными 
дифференциальными уравнениями первого по-
рядка, то изменение концентрации реагирую-
щего вещества (С) за время пребывания в каме-
ре реактора описывается дифференциальным 
уравнением

 

dC K C
dt

   .

Это уравнение показывает, что концентра-
ция реагирующего вещества в реакционной 
камере в зависимости от времени пребывания 
будет изменяться по закону

  0 expC C K t   
 
.                (40)

Степень преобразования исходного вещества 
в процессах, описываемых зависимостью   (40),  
принято характеризовать посредством понятия 
«жесткость» [11]. Если обозначить  время пребы-
вания в реакционной камере C , то под жестко-
стью процесса S  подразумевается произведение

                   CS K    ,                           (41) 

которое определяет долю исходного вещества, 
которое останется непрореагировавшим на вы-
ходе из реактора. Так, например, при жесткости 
процесса 3,5S  , только 3% исходного веще-
ства, поступающего в реакционную камеру, по-
кинет реактор непрореагировавшим.

В реальных условиях осуществления хими-
ческого процесса продуктами химической реак-
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ции является целая гамма химических веществ. 
Для характеристики жесткости химического 
процесса нужно выделить наиболее трудно реа-
гирующее, критическое по допустимой концен-
трации в продуктах реакции, вещество.

В современной химической технологии вре-
мя пребывания в реакторе принято выражать 
через объемную скорость реакции VK , опреде-
ляемую в т.н. «обратных часах»: 1/час. Зная VK , 
время пребывания реагирующей среды C  в ре-
акторе определяется как:

3600.0
C

VK
  .                        (42)

Величину VK  определяют, как правило, экс-
периментальным путем. При заданной длине 
реактора–конвертора CL , которая определяется 
исходя из соображений компоновки реактора–
конвертора в активной зоне топливной батареи, 
величина времени пребывания определяет сред-
нюю скорость течения газовой среды в реакторе:

                          

C
C

C

LW


 ,                           (43)   

Это позволяет определить площадь попе-
речного сечения реактора

                 

SIN
C

C C

mF
W





,                       (44)

где SINm  – расход синтез-газа, определяемый 
как 

2SIN f aC H Om m m m      , а C  – плотность 
газа в реакционной камере.

В большинстве случаев, реакционная каме-
ра имеет цилиндрическую форму. Поэтому ее 
объем можно определить как: C C CV F L   или 
с учетом выражений (43) и (44)

 

SIN
C C

C

mV 


 


.                         (45)

Для работающей установки важно, чтобы 
объем реактора не превышал определенной 
доли от объема топливной батареи, т.е. чтобы 
выполнялось условие Vc/Vв ~ 0,1 – 0,2. Если оно 
увеличивается до 0,5 – 1,0, то такая комбинация 
реактора–конвертора с топливной батареей не-
перспективна, т.к. слишком большой объем ак-
тивной зоны будет занят реактором. 

Величину VK  определяют по результатам 
экспериментов.

Масса реактора оценивается, исходя из сред-
ней плотности среды, заполняющей реактор 
– R , которая также определяется эксперимен-
тально, в зависимости от условий осуществле-
ния реакции автотермического риформинга

 R C RM V   .                         (46)

При оценке массы газотурбинного блока ее 
рассматривают состоящей из двух отдельных 
составляющих: массы турбокомпрессора (МТК) и 
массы электрогенератора (МГЕН).

Масса турбокомпрессора определяется в 
зависимости от мощности основной состав-
ляющей блока – воздушного компрессора – по 
удельному весу конструкции компрессора γ  , 
который определяется по параметрам близких 
по мощности и условиям работы аналогичных 
конструкций:  

N γ= ⋅ .                     (47)                                                                        
Масса электрогенератора, приводимого в 

движение турбиной,  определяется аналогич-
но, в зависимости от требуемой электрической 
мощности и по удельному весу конструкции, 
который характеризует весовое совершенство 
генератора γ :

M N γ= ⋅ .                (48)    

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Разработана методика оценки массогаба-
ритных параметров авиационной вспомога-
тельной силовой установки (ВСУ) с батареей 
топливных элементов. Установлено, что опти-
мальным типом авиационной ВСУ является ги-
бридная энергетическая установка, состоящая 
из топливной батареи на основе микроТОТЭ, 
совмещенной по процессу автотермического 
риформинга с реактором синтез–газа, и с газо-
турбинным блоком, использующим тепловую 
энергию электродных газов, поступающих из 
батареи ТОТЭ для получения дополнительной 
электрической энергии. 
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The article is devoted to the creation of an auxiliary power plant for the implementation of the concept 
of an “electric aircraft”. A number of promising projects of aircraft, from a number of so-called “more 
electric aircraft”, presuppose the regular operation of an auxiliary power plant (APU) throughout the 
entire fl ight to generate electricity. It is assumed that the autonomous operation of the APU at the 
nominal mode during the whole fl ight is more energetically more favorable than the selection of the 
mechanical power from the engines with the subsequent transformation into electric power. Further 
realization of the concept of an “electric aircraft”, associated with the increase in energy consumption 
on board even with simultaneous increase in the energy effi ciency of electromechanisms and other 
consumers, will lead to an increase in the unitary equivalent (total for electricity and air) of APU power. 
Another problem is related to the fact that the long-term requirements for civil and military aircraft 
require the search for ways to signifi cantly increase the fuel effi ciency of the aircraft as a whole. One of 
the main reserves to achieve these goals is a comprehensive increase in the effi ciency of the propulsion 
system and APU as a source of secondary heterogeneous power for the aircraft users. At the present time, 
in the world aircraft industry, constructive solutions for the schematic redistribution of consumption and 
power generation are tested through the transition to electric power mechanisms and the generation of 
electricity in auxiliary installations. Fuel cells are considered as one of the main means of further improving 
the economy and improving the environmental performance of prospective aviation APUs. The basis of all 
circuit solutions for aviation hybrid APUs is a combination of a fuel cell (FC) battery and a turbocharger 
group that provides the necessary level of parameters of working bodies with respect to pressure and 
temperature required for the effi cient operation of fuel cells. The weight of the design of the advanced 
aviation APU being created should not be greater than the mass of the APU structure, compared to the base 
one for the gas turbine aviation APU. The paper presents a methodology for estimating the main energy 
and mass-dimension characteristics of a power plant for conducting a comparative analysis of variants of 
hybrid auxiliary power plants with fuel cells for prospective civil aviation aircraft.
Keywords: auxiliary power plant, fuel cell, reactor-convector, synthesis gas, mass and dimensions 
characteristics.


