
 

 

 

 

Cite this article: Khasheinejad M©, Montazeri-Gh M©. Sizing and Reference SOC Trajectory of Hybrid Aircraft 

Propulsion System under Failure Conditions. Journal of Aerospace Mechanics. 2025; 22 (1): 31-44.  

DOI: https://doi.org/10.47176/MAJ.2026.1530   

© Author(s) retain the copyright and full publishing rights 
 

Publisher: Imam Hossein Comprehensive University. 
 

 
 

Aerospace Mechanics 2026/ Vol.22/ No.1/ PagePages 31-44 

 

Aerospace Mechanics 

 

 

ISSN: 2645-5323, E-ISSN: 2980-8103 

 

Sizing and Reference SOC Trajectory of Hybrid Aircraft Propulsion 

System under Failure Conditions 
Masoud Khasheinejad1 , Morteza Montazeri-Gh*2  

1 Ph.D. Student, Faculty of Mechanical Engineering, Iran University of Science and Technology, Tehran, Iran. 

(Email: mkhasheinejad@gmail.com) 
2 Professor, Faculty of Mechanical Engineering, Iran University of Science and Technology, Tehran, Iran. 

(*Correspondence: montazeri@iust.ac.ir)   

H I G H L I G H T S  G R A P H I C A L     A B S T R A C T 

• Investigating hybrid propulsion 

system failure modes and their 

impact on the aircraft. 

• Sizing the hybrid propulsion 

system under all-turbine and 

battery failures. 
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ensure safe landing of the hybrid 

aircraft  

• Simulating the hybrid propulsion 

system under all-turbine and 

battery pack failures. 
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In this paper, the sizing method and reference battery state of charge (SOC) 

trajectory for a hybrid aircraft under failure conditions are presented. With this aim, 

first, the types of hybrid-electric propulsion system (HEPS) structures along with 

their components are introduced. Then, the failure modes of HEPS main components 

and their impact on the aircraft performance are investigated. Next, the sizing of 

parallel HEPS under all-turbine and battery pack failures is formulated. Then, the 

reference SOC trajectory is presented by simulating the HEPS during a real flight 

mission, to ensure the safe landing of the aircraft in the event of all-turbine failure. 

So that the battery SOC in the cruise and descent phases should be about 35-45% and 

65%, respectively. Finally, using the results of the parallel hybrid aircraft simulation 

under emergency failure modes, the correctness of the proposed sizing procedure has 

been proven. In addition, by presenting the simulation results of the healthy hybrid 

aircraft, the satisfaction of the performance constraints of the parallel HEPS has been 

validated. 
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1. Introduction and Problem Statement 

According to the International civil aviation organization (ICAO), about 2.4% of the pollution caused by the 

consumption of fossil fuels was related to the aviation industry, especially passenger and commercial aircraft. This 

has been increased by about 32% compared to the last five years. In this regard, to achieve more sustainable 

aviation in passenger aircraft, the international air transport association (IATA) has proposed several solutions, 

including the use of new propulsion technologies based on carbon neutral growth strategy. Due to the current 

battery technology and their high weight, it is not possible to have an all-electric propulsion structure for regional 

and long-range aircraft. Therefore, hybrid propulsion has been proposed as one of the most promising approaches to 

reducing fuel consumption and aircraft pollution. In addition, by using the hybrid propulsion system, it is possible 

to improve the safety and resilience of the aircraft propulsion due to the flexibility of the aircraft energy sources. 

Regional aircraft play an important role in civil aviation for medium-range transportation. ATR series turboprop 

aircraft are among the most widely used regional aircraft.  

One of the interesting subjects is the safe and emergency landing of a hybrid electric aircraft in case of all-turbine 

failure. This is a vital condition, and in this case, it is necessary that the remaining battery state of charge (SOC) be 

sufficient over the whole flight conditions to guarantee a safe landing. To the knowledge of the authors, no research 

has been reported to investigate the required SOC trajectory that enables the hybrid passenger regional aircraft to 

make a safe and emergency landing from any point in the entire flight mission in case of the all-turbine failure. 

Furthermore, no paper has been published considering the operational constraints such as SOC, turbine over-

temperature, and propeller speeds and the formulation of the sizing of the hybrid-electric propulsion system 

(HEPS), considering the failure of all-turbine or battery pack of the hybrid propulsion system. 

2. HEPS Structures and their Comparison 

1. Parallel HEPS: In a parallel hybrid propulsion, the turbine engine and the battery (via an electric motor) are 

directly capable of providing the thrust required by the aircraft. In general, a parallel HEPS has an electric 

motor and a battery in addition to the turbine. Due to the lower power density of the battery relative to the 

thermal value of the fossil fuel, the weight of the hybrid aircraft increases relatively significantly compared to 

the conventional type. 

2. Series HEPS: In a series HEPS, the power from the turboshaft engine is first converted into electrical power 

by a generator. Then, this power can be used to charge the battery or drive the motors that drive the aircraft's 

blades. In the series structure, a large generator is used to convert the mechanical power of the turbine into 

electrical power compared to the parallel structure; therefore, for the same reference aircraft, the weight of the 

series hybrid thruster is greater than that of the parallel type. 

3. Series-Parallel HEPS: In this structure, both the serial and parallel architectures are used in combination; 

therefore, their advantages and disadvantages are seen simultaneously in this structure. However, due to the 

greater weight and more complex control system of this structure compared to the two serial and parallel 

architectures, its implementation is very difficult in practice. 

Considering battery and electric machine technology, it can be concluded that implementing a parallel hybrid 

architecture is more practical than the other two architectures; therefore, in this research, a parallel hybrid 

propulsion structure is used for a turboprop aircraft. 

3. Hybrid Propulsion System Failures 

In this study, the speed of the propellers is considered constant; therefore, the gearbox conversion ratio is constant. 

In the gearbox of a hybrid propeller, there are three vulnerable parts, including the bearings and the shaft entering 

from the turbine and hybrid motor/generator to the gearbox and exiting from the gearbox to the propeller.  

In the hybrid system used in this study, turbine engines and battery pack are the sources of power supply for the air. 

Also, by reviewing published articles, it has been concluded that the probability of complete failure of the electrical 

and mechanical power transmission system components is not high. Therefore, the all-turbines and battery pack 

failures are among the most critical failure modes of the HEPS. 

4. Failure-Based Sizing Method of HEPS 

In this study, a hybrid electrified regional aircraft is used considering the ATR 42 airframe. This HEPS has a 

propeller at the aircraft's aft fuselage. So, the HEPS have an AFT propulsor and two parallel hybrid modules 

(Hybrid-PMSM/G + turboprop engine). The AFT-PMSM drives the AFT propeller, and the motor/generator 

coupled to the turboprop of each hybrid module is called the Hybrid-PMSM/G. To size the AFT-ATR42 aircraft 

propulsion, it is necessary to determine the battery operation strategy. For this purpose, a flight mission can be 

divided into take-off, cruise, and descent phases. For this purpose, the requested power of the aircraft is provided by 

turbines and battery pack in the take-off phase and by turboprop engines in the cruise phase. Also, in the descent 

phase, turbines are responsible for providing the required power of the AFT-ATR42 aircraft and charging the 
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battery pack to ensure the safe landing of the aircraft in case of all-turbine failure. It should be noted that the AFT 

propulsor is active only at take-off and cruse phases. 

To formulate the control strategy presented for each phase of the flight mission, relation 1-a is proposed, where the 

index i represents the flight phase. By integrating the above relationship, equation 1-b was obtained, which shows 

the contribution of the turbine and battery in providing the required power for the aircraft. In the case that the 

components of the HEPS are healthy, the 𝑘𝑆𝑡𝑎𝑡𝑒 parameter is equal to 1. Also, battery performance is formulated 

using equation 1-c. 

2 ∗ 𝑃𝑇𝑢𝑟1_𝑖 + 𝑃𝐵𝑎𝑡𝑡_𝑖 = 𝑘𝑆𝑡𝑎𝑡𝑒 ∗ 𝑃𝑅𝑒𝑞_𝑖                           (𝑎) 

2 ∗ 𝐸𝑇𝑢𝑟1_𝑖 + 𝐸𝐵𝑎𝑡_𝑖(∆𝑆𝑂𝐶𝑖) = 𝑘𝑆𝑡𝑎𝑡𝑒 ∗ 𝐸𝑅𝑒𝑞_𝑖            (𝑏) 

{

𝑃𝐵𝑎𝑡𝑡_𝑖 > 0     or    ∆𝑆𝑂𝐶𝑖 < 0   i ∶ take_off

𝑃𝐵𝑎𝑡𝑡_𝑖 ≈ 0     or    ∆𝑆𝑂𝐶𝑖 ≈ 0       i ∶ cruise

𝑃𝐵𝑎𝑡𝑡_𝑖 < 0     or    ∆𝑆𝑂𝐶𝑖 > 0    i ∶ descent
              (c)                                                                                                   (1) 

In equation 2-a, the relationship between battery power and electric machines is presented. According to the control 

strategy presented in Figure 2, as well as the combination of battery performance in 1-c with equation 2-a, the 

performance of electric machines can be determined with equation 2-b in flight phases. 

2 ∗ 𝑃𝐻𝑦𝑏𝑟𝑖𝑑_𝑃𝑀𝑆𝑀/𝐺_𝑖 + 𝑃𝐴𝐹𝑇_𝑃𝑀𝑆𝑀_𝑖 = 𝑃𝐵𝑎𝑡𝑡_𝑖                                                   (a)                                   

{

𝑃𝐻𝑦𝑏𝑟𝑖𝑑_𝑃𝑀𝑆𝑀/𝐺_𝑖 > 0    and  𝑃𝐴𝐹𝑇_𝑃𝑀𝑆𝑀_𝑖 ∶ Active             i ∶ take_off

(2 ∗ 𝑃𝐻𝑦𝑏𝑟𝑖𝑑_𝑃𝑀𝑆𝑀/𝐺_𝑖 < 0) ≈ −𝑃𝐴𝐹𝑇_𝑃𝑀𝑆𝑀_𝑖 ∶ Active          i ∶ cruise

𝑃𝐻𝑦𝑏𝑟𝑖𝑑_𝑃𝑀𝑆𝑀/𝐺_𝑖 < 0    and  𝑃𝐴𝐹𝑇_𝑃𝑀𝑆𝑀_𝑖 ∶ Disable           i ∶ descent

           (𝑏)                                       (2) 

In fossil fuel aircraft, turbine sizing is done according to the one-engine inoperative engine (OEI) failure in each of 

the flight phases so that the aircraft can continue to fly and land according to a specific flight plan. In a hybrid 

aircraft with battery and turbine power sources, failures of the all-turboprop engine and battery pack during flight 

are among the worst possible failure scenarios for hybrid propulsion. By comparing hybrid and fossil propulsion, 

the failure of the all-turbine or battery pack in HEPS can be considered equivalent to the OEI failure in 

conventional aircraft, and as a result, based on equation 3, the value of the 𝑘𝑆𝑡𝑎𝑡𝑒 parameter in equation 1 is 

considered equal to 0.5. In general, the energy required for the take-off and cruise phases is greater than the energy 

required for the descent phase. As a result, to satisfy equation 1-b in the cruise and the take-off phases, a battery 

pack with a larger capacity should be used, which leads to a large increase in the weight of the HEPS, which is not 

practical or possible. Therefore, equation 1-b is true only in the descent phase. 

{
𝑘𝑆𝑡𝑎𝑡𝑒 = 1                                                     𝑆𝑡𝑎𝑡𝑒: 𝑁𝑜 𝑓𝑎𝑙𝑖𝑢𝑟𝑒 
𝑘𝑆𝑡𝑎𝑡𝑒 = 0.5       𝑆𝑡𝑎𝑡𝑒: 𝐴𝑙𝑙 − 𝑡𝑢𝑟𝑏𝑖𝑛𝑒 𝑜𝑟 𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦 𝑓𝑎𝑙𝑖𝑢𝑟𝑒

                                                                          (3) 

According to the above assumption, the size of two turbines as well as the battery pack should be equivalent to the 

size of one of the two turbines of the reference fossil aircraft. Therefore, a sizing procedure can be provided based 

on failures of the all-turbine and battery pack. The size of the battery pack and turbine of a hybrid propulsion 

should be such that in case of failure of the all-turbine engine or battery pack during the flight, the aircraft has the 

required energy for a safe and emergency landing. In general, the turbine size is determined based on its output 

power at ground level and the cruise flight conditions. The battery size is also expressed using its output power 

parameter and capacity to store electrical energy, or watts-hours (W.h.). 

To size the turbine and the battery, 1-a and 1-b relationships have been rewritten for the failures of the battery pack 

and all-turbine in their unequal form, and a low limit for their output power is determined by equations 4 and 5, 

respectively. In equation 4, turbines are sized, assuming the battery pack failure is equivalent to the OEI 

status. Also, as mentioned above, due to the permissible weight of the battery and current technology, the use of a 

battery pack with enough capacity for storing the energy required for the descent phase in OEI mode (0.5 ∗
𝐸𝑅𝑒𝑞_𝑑𝑒𝑠𝑐𝑒𝑛𝑡) is practical for the hybrid aircraft. Therefore, it is recommended that the battery store at least this 

amount of energy throughout the flight so that, in the event of the all-turbine failure, the battery has the required 

energy for an emergency landing. 

• Battery Pack Failure 

2 ∗ 𝑃𝑇𝑢𝑟1𝑔𝑟𝑜𝑢𝑛𝑑 ≥ 0.5 ∗ 𝑃𝑅𝑒𝑞_𝑡𝑎𝑘𝑒_𝑜𝑓𝑓        (𝑎) 

2 ∗ 𝑃𝑇𝑢𝑟1_𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒 ≥ 0.5 ∗ 𝑃𝑅𝑒𝑞_𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒             (𝑏)                                                                                 (4) 

• All-Turbine Failure 

𝑃𝐵𝑎𝑡𝑡_𝑚𝑎𝑥 ≥ 0.5 ∗ 𝑃𝑅𝑒𝑞_𝑡𝑎𝑘𝑒_𝑜𝑓𝑓                                                                     (𝑎) 

𝐸𝐵𝑎𝑡_𝑖(∆𝑆𝑂𝐶𝑖) ≈ 0.5 ∗ 𝐸𝑅𝑒𝑞𝑑𝑒𝑠𝑐𝑒𝑛𝑡           𝑖 ∶  𝑡𝑎𝑘𝑒 − 𝑜𝑓𝑓 𝑎𝑛𝑑 𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒  (𝑏) 

𝐸𝐵𝑎𝑡𝑖(∆𝑆𝑂𝐶𝑖) ≥ 0.5 ∗ 𝐸𝑅𝑒𝑞𝑑𝑒𝑠𝑐𝑒𝑛𝑡       𝑖 ∶  𝑑𝑒𝑠𝑐𝑒𝑛𝑡                                    (𝑐)                                                      (5)  

In general, the share of AFT-PMSM in supplying the required power of the hybrid aircraft is determined by the 

flight mission. Therefore, according to this assumption and using equation 2, the AFT-PMSM and hybrid-PMSM/G 

sizes can be calculated. To size the HEPS components by satisfying 1–5 equations along with their operating 

constraints, the simulation of the hybrid propulsion dynamic model with the designed control strategy has been 
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done many times. These simulations are performed with the assumption of healthy components of the hybrid 

propulsion as well as failures of the all-turbine and battery pack. 

5. Reference Battery SOC Trajectory for AFT-ATR42 Aircraft 

One of the worst possible working conditions for a HEPS is the simultaneous failure of all turbines and some power 

transmission components, such as electric machines, power electronic systems, gearboxes, etc. To enable a safe and 

emergency landing of a hybrid or AFT-ATR42 aircraft, before the mentioned failure mode occurs, an acceptable 

amount of energy must be stored in the battery pack. For this purpose, in this article, according to the proposed 

sizing procedure as well as the battery operational strategy and with the help of the HEPS dynamic model 

simulation under different hybrid propulsion failure modes, the SOC limits of the hybrid aircraft propulsion system, 

or AFT-ATR42, have been determined. The battery SOC of the hybrid aircraft propulsion system, or AFT-ATR42, 

should be maintained in the range of 35-45% during the cruise phase and reach about 60% at the end of the flight. 

In this way, if both turboprop engines fail in the middle of the cruise or at the beginning of the descent phase, the 

battery has enough energy to land the aircraft safely, like the OEI condition in conventional aircraft. 

6. Simulation Results 

To simulate the hybrid aircraft, a 300-mile flight mission based on the flight data of the STK19L series (ATR) 

aircraft was used. Using the flight mission data (velocity and altitude profile) and flight dynamics equations, the 

requested power of the regional hybrid aircraft has been calculated. 

6.1. Simulation of the HEPS under the battery pack failure 

In the event of a battery pack failure, the size of the turbines should be such that the aircraft can land safely using 

the turbines. By simulating the HEPS under the battery pack failure during the descent phase, it is observed that the 

output power of a turbine engine from the beginning of the descent phase to the end of the flight is greater than the 

power required by the aircraft; therefore, in the event of a simultaneous failure of the battery pack and one of the 

turbines at the beginning of the landing phase, the safe landing of the aircraft can be ensured by using the other 

turboprop engine. 

6.2. Simulation of the HEPS under the all-turbine failure 

In the event of a failure of all turbines, the battery pack must have the necessary energy for a safe landing of the 

aircraft. By simulating the HEPS under the battery pack failure during the descent phase, it was observed that the 

aircraft continued its flight during this phase with the help of the energy stored in the battery pack and landed 

safely. 

After the aircraft lands, the battery SOC at the end of the flight mission is approximately 22%. This leads to the 

preservation of the battery health. 

6.3. Simulation of the healthy HEPS 

During the take-off, the battery SOC decreases from an initial value of 98% to about 40%, and during cruise, the 

SOC is maintained at 40%-35%. The battery SOC reaches about 60% at the end of the flight mission. At the end of 

the take-off phase, the minimum battery voltage is measured, which is equivalent to the maximum battery current. 

Also, at the end of the flight mission, the battery voltage increases, which indicates its charge. 

The hybrid aircraft requires 578.6 kg of fuel for a 300-mile mission, while the conventional ATR42 aircraft 

consumes 800 kg of fuel for this distance; therefore, compared to conventional thrusters, the hybrid system can 

reduce fuel consumption by about 27.7%. The turbine inlet gas temperature during the flight is less than 1660 

degrees Kelvin that it is within the permissible range. 

7. Conclusion  

In this research, the sizing formulation and resilient switching-fuzzy EMS for the regional hybrid aircraft named 

AFT-ATR42 were presented, considering failures. For this purpose, the sizing procedure for the HEPS components 

under the failures of either the all-turbine or the battery pack, which is equivalent to one engine inoperative (OEI) 

condition in fossil fuel aircraft, was formulated .Then, according to the proposed sizing procedure and simulating 

the HEPS, the reference battery SOC trajectory of the HEPS was presented with the aim of enabling the safe and 

emergency landing of the AFT-ATR42 aircraft in case of all-turbine failure during the flight using the remaining 

SOC. 
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 مقدمه   -۱

  2.4، حدود  1یرنظامیغ  یووانورد  یالمللنیطبق گزارش سازمان ب

مربتتوب بتته   یلیفستت  یوااز مصر  سوخ   یناش  یدرصد از آلودگ

بتتوده   یو تجتتار  یمستتافربر  یماوایووا   ژهیوبه  ،یصنع  ووانورد

درصتتد   32با  نج سال گذشته حدود  سهیدر مقا زانیم  نیاس . ا

  ونقلحمل  یالمللنیانجمن ب  استا،ر نی[. در ا1اس  ] افتهیشیافزا

  دیتت جد  یوتتایراوکتتار از جملتته استتتفاده از فناور  نیچند 2ییووا

[ را  2-4کربن ]  عدم افزایش  یبر استراتژ یمبتن  سیست  جلوبرنده

  یبتتاا  زنو و  وایباتر  یفعل  یفناور  بهباتوجهکرده اس .    شنهادی 

  یبتترا  یکتت یتمتتام الکتر  معمتتاری جلوبرنتتده  داشتتتنامکانآنهتتا،  

  وای جلوبرنده  نیبنابرا  ؛و دوربرد وجود ندارد  یامنطقه  یماوایووا 

  یبتترا  کردوتتایرو  نیتردوارکننتتدهیاز ام  یکتت ی  عنوانبتته  یدیتت بریو

[.  5]اند شتتده شتتنهادی  متتایووا  یکاوش مصر  سوخ  و آلودگ

  لیتت بتته دل  ،یدیبریو  جلوبرنده  ست یبا استفاده از س  ن،یعلاوه بر ا

  جلوبرنتتده  یمنتت یا  تتتوانیم  متتا،یووا   یمنابع انتترژ  یری ذانعطا 

  یماوتتای[. ووا 6]  دیبهبتتود ب شتت وتتا  در برابتتر خرابیرا    متتایووا 

  ونقتتلحمل یبتترا  یرنظتتامیغ  یدر ووانورد  ینقش مهم  یامنطقه

از جملتته   ATR یستتر   راپ  توربو  یماوای[. ووا 7دارند ]  بردانیم

 یمتتایوستتتند. ناستتا از ووا   یامنطقه  یماوایووا   نیدتر رکاربر

ATR 42-500   استتتفاده   دیتت بریو  جلوبرنتتده  ست یس  یبررس  یراب

کاوش مصر  ستتوخ     یبرا  یفناور  نیکرده اس  که شامل چند

جلوبرنده ویبرید نستتب  بتته  ، اجزاء سیست   یطورکلبه[.  6اس  ]

  خرابتتی  و در نتیجه مودوای  اس بیشتر    جلوبرنده فسیلی معمولی

مودوتتای خرابتتی  بررستتی    ،رونیازا.  وستندبیشتر    ووا یما ویبرید

در ایتتن  .  استت   موردتوجهتحقیقاتی موضوعی یک ووا یما ویبرید 

  یکتت یالکتر یدیتت بریو یمایووا   کی  یو اضطرار  منی، فرود امیان

  منظوربتته. استت یک امر ضروری   وانیتمام تورب  یدر صورت خراب

  مانتتدهیباق  3یشارژ بتتاترسطح  ، ازم اس  که  دستیابی به این مه 

  نیتضتتم متتنیباشد تتتا فتترود ا یکافبه مقدار  رواز  طیدر کل شرا

  هیتت نقل لیوستتا متتنیفتترود ا زمینهدر    یمطالعات کم  تاکنونشود.  

و ومکارانش   ی. لانجام شده اس   یدیبریو  نیبدون سرنش  ییووا

   یتت مأموردر طتتول  سطح شارژ بتتاتریکردند که حداقل  شنهادی 

  ی ههتتاد در صتتورت خرابتت  کی  منای  فرود  تا  باشد  ٪45  دی رواز با

[. علاوه بر  8شود ]  نیتضم  یسوخت  لیو   یدیخورش یمنابع انرژ

عمتتر   شیافتتزا یکردند که برا  هی[ توص9ژانگ و ومکارانش ]  ن،یا

 ههتتاد   کیتت در طتتول  تترواز  یبحرانتت   طیاز شرا  یریلوگو ج  یباتر

  ،یو باتر  یسوخت  لی   ،یدیسلول خورش  یبا منابع انرژ  یدیبریو

و    ء یشتت   ن،ایتت   بتتر  علاوه.  باشد  ٪60  دیبا  یباتر سطح شارژحداقل 

ستتطح    دیکنترل با  یکه استراتژ  ندکرد  شنهادی   [10]ومکارانش  

  %50  حتتدوداًمقتتدار    ی بتته تترواز  یمأمور انیرا در  ا یباتر شارژ

 
1 International Civil Aviation Organization (ICAO) 
2 International Air Transport Association (IATA) 
3 State of Charge (SOC) 

شتتود.    نیموتور تضتتم  ی ههاد در صورت خراب منیتا فرود ا برساند

  مرجتتعباتری  نمودار سطح شارژ  در زمینه ایمطالعه چیو، تاکنون

تمام    یدر صورت خرابتضمین فرود ایمن ووا یما ویبرید،    باود 

مطالعات    ن،یعلاوه بر ا  .گزارش نشده اس   واز، ر  طیدر    وانیتورب

یتتک    دیتت بریو  جلوبرنتتده  ستتت یس  ستتایزوجود دارد کتته    یمتعدد

و ومکتتاران    ی[. وسکوئ11-14اند ]کرده  یرا بررس  ATR  مایووا 

را بتتا استتتفاده از رانتتدمان   یمتتواز یدیتت بریو جلوبرنده کی[ 11]

  ریبا استفاده از مقتتاد  . سها آنهاکردند یسازمدل اجزاء جلوبرنده

مرجع،    یمایجرم ووا   بودنثاب و با فرض    یاترب   یم تلف ظرف

و ومکاران    رندوم  ومچنین.  نمودند  نییرا تع  سایز اجزاء جلوبرنده

با استتتفاده از    حال   ایا  طیرا در شرا   راپ  توربوموتور    کی[  12]

کردند. سها آنهتتا    یسازمدل  TR5000توربوج   موتور    یواداده

  ء جتتزاا متتابقی ستتایز، ووا یما  برخاستنسرع     قید  ارضا نمودنبا  

کردنتتد. عتتلاوه بتتر    نییرا تع  یمواز  دیبریو  جلوبرنده  ست یس  کی

  طیرا در شتترا  راپ توربو[ سه موتور 13و ومکاران ]  یکامرت  ن،یا

  یستتازنهیبتتا به  آنهتتا  ستتها  .کردنتتد  یسازو گذرا مدل حال   ایا

ستتایز سیستتت   و مصر  ستتوخ ،    یاگل انه  یگازوا  میزان تولید

و   ن یکوئ ن،ی. علاوه بر انمودند  نییرا تع  یمواز  جلوبرنده ویبرید

مرجتتع را    یمتتایووا    تتراپ  توربتتوابتتتدا موتتتور    [14]ومکتتاران  

میستتر   باوتتد آنهتتا ستتها  ند.کرد یسازمدل  ی ارامتر  صورتبه

فاز  در    4تک موتور  یدر حال  خراب  مایووا   یفرود اضطرار  نمودن

  ستتایزو انتتدازه    یستتازرا کوچک  مرجتتع  موتور توربینی،  برخاستن

در    یقتت یتحق  چیوتت   ،حالنیباا.  ندکرد  نییرا تع  ء اجزا  ریو سا  یباتر

  درنظرگتترفتنبا    جلوبرنده ویبرید  یگذاراندازه  یبندفرمولزمینه  

قیتتود   کنتتار ارضتتا نمتتودندر    یبتتاتر   تتک  ایتت   نیتمام تورب  یخراب

  ،نیتتتورب  یدمتتاحتتداک ر  ،  سطح شارژ بتتاتریمانند    عملکردی آن

  خرابتتی  مودوتتای  در این مقالتته  انجام نشده اس .  ...و  ملخسرع   

وا بر عملکتترد ووا یمتتا  آن  ریتأثو  سیست  جلوبرنده ویبرید    اجزاء 

اساستتی،    وتتایخرابی  کردنلحتتاظبررسی شده استت . ستتها بتتا  

مبتنی بر خرابی ارائه و فرموله شتتده استت .    یگذاراندازه  هیروکی

بتترای  مرجتتع باتری سطح شارژ ومچنین به کمک آن یک نمودار  

  متتنیفتترود ا  تضتتمین  باوتتد   دیتت بریو  مایجلوبرنده ووا   ست یس

در طتتول    وتتانیتمتتام تورب  یرا در صورت خرابتت   دیبریو  یمایووا 

استت : در ب تتش    ری. ساختار مقاله به شرح زارائه شده اس  رواز  

ویبریتتد    جلوبرنده  ساختاروای سیست انواع  ،  و سوم به ترتیب دوم

وا ارائه شده اس . در ب تتش چهتتارم و  اجزاء آن خرابیمودوای  و  

نمتتودار  و  یبتتر خرابتت  یمبتنتت  یگتتذاراندازهروش  نج  به ترتیب، 

ارائه  یک ووا یما ویبرید    یبرا  یشنهادیمرجع    باتری  ح شارژطس

سیست  جلوبرنده ویبریتتد   یسازهیشب جینتا  ،یشده اس . در نها

 .اندارائه شده  شش در ب ش    سال و    خراب  وضعی موازی در دو  

 
4 One-Engine Inoperative (OEI) 
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و   هیبریتدسیستتم جلوبرنتده    انواع ساختار  -2

 هاایسه آنقم

   . شود ی  رداخته م   د ی بر ی و   ووا یما   جلوبرنده   ی ساختاروا   ح ی در ادامه به تشر 

 ساختار هیبرید موازی   -2-۱

  یبتتاتر  نیو ومچنتت   ینیموتتتور تتتورب  یمتتواز  دیبریدر جلوبرنده و

تراس     نیتأمقادر به    ی( به طور مستقیکیالکتر نیماش لهیوسبه)

  (1)شتتتکل    کتتته در  طورومتتتان  ،وستتتتند  متتتایووا   ازیتتت موردن

جلوبرنتتده    ستتت یس  یستتازادهی   یطورکلبتتهاستت .    شدهدادهنشان

  توربتتوفن،نسب  به موتتتور     راپ  توربوبا استفاده از موتور    دیبریو

چرا که در موتور توربوفن ماننتتد   .اس  ترنهیوزک تر و ساده اریبس

وجتتود نداشتتته و جهتت  انتقتتال   یشف  خروج ، راپ توربوموتور 

جهتت     موتتتور  یبتتر رو  یراتییتغ  یستیبایتوان از موتور توربوفن م

 .ردیصورت بگ  یکیالکتر  نیبا ماش  آنکو ل نمودن  

 
 موازیشماتیک جلوبرنده ویبرید  :۱شکل 

  عتتلاوه بتتر تتتوربین، از یتتک   ی متتواز  یک جلوبرنده ویبریتتد  ی طورکل به 

تتتوان    ی بتته ستتبب چگتتال   . استت  برختتوردار    ی و بتتاتر   ی ک ی الکتر   ن ی ماش 

وزن    ، ی ل ی حاصل از سوخ  فستت   ی نسب  به ارزش حرارت   ی باتر   تر ن یی  ا 

 . ابد ی ی م   ی اد ی ز   نسبتاً  ش ی افزا ویبرید نسب  به نوع معمولی    ما ی ووا  

 ساختار هیبرید سری  -2-2

  لهیوستت بهابتتتدا    توربو شف توان موتور    یسر  دیبریدر جلوبرنده و

با استتتفاده از   . سهاشودیم لیتبد یکیژنراتور به توان الکتر  کی

محتتر    یموتوروتتا  ایتت   نمتتودشتتارژ  را    یبتتاترتتتوان  ، میتوان  نیا

  کیشتتمات  (2)شتتکل    را بتته حرکتت  درآورد. در  متتایووا   یوتتا ره

  یدر ستتاختار ستتر  .استت   شتتدهدادهنشان  یستتر  دیبریجلوبرنده و

  لیبزرگ جه  تبد زیژنراتور با سایک  از    ینسب  به ساختار مواز

لتتذا    ؛استفاده شتتده استت   یکیبه توان الکتر نیتورب یکیتوان مکان

  یستتر  دیتت بریوزن جلوبرنتتده و کستتان،یمرجتتع  مایووا  کی یبرا

ستتاختار   نیتت ا  یایتت . از جملتته مزااس   شتریب  یمواز  نوعنسب  به  

  نتتهیدر نقطه عملکتترد به  نیتورب  یدائم  باًیتقربه عملکرد    توانیم

  ستتت یس  یبازدو  شیو افزا یبه کاوش آلودگ که منجر اشاره نمود

نسب     یعملکرد ساختار سر  یسادگ  بهباتوجه.  گرددیجلوبرنده م

نستتب  بتته    یکمتتتر  یدگیتت چیآن از    یکنترلتت   ست یس  ،یزبه موا

 .اس برخوردار    یساختار مواز

 
 سریشماتیک جلوبرنده ویبرید   :۲شکل 

 موازی  -  یساختار هیبرید سر  -2-3

  یمتتواز  -  یستتر  دیتت بریجلوبرنتتده و  کیشتتمات  (3)شتتکل    در

  نیتت در ا  شتتود،یکتته مشتتاوده م  طورومتتان  .استت   شدهدادهنشان

  یبتت یبه طور ترک  یو و  مواز  یجلوبرنده سر  یساختار و  معمار

  نیتت در ا توأمتتانوتتا آن بیمعا و ایلذا مزا  ؛شده اس به کار گرفته  

  یکنترل  ست یو س ادتری. البته به سبب وزن زشودیم دهیدساختار 

  ،یو متتواز  یستتر  یستتاختار نستتب  بتته دو معمتتار  نیا  تردهیچی 

 .وس مشکل    اریآن در عمل بس  یسازادهی 

 
 موازی  - یشماتیک جلوبرنده ویبرید سر  :3شکل 

 هیبرید  ساختارهای مقایسه    -2-4

شده استت .   یبندفوق جمع وایمش صات ساختار (1)جدول  در

  د یبریخودرو و  یمعمار  یاساس اطلاعات موجود برا  رجدول ب  نیا

  یکیالکتر  نیو ماش  یباتر  یفنّاور  بهباتوجهخودرو ارائه شده اس . 

  یمتتواز  دیتت بریو  یمعمتتار  یستتازادهیگرفتت  کتته   جهینت توانیم

  قیتت تحق  نیتت لذا در ا  ؛وس تر  عملیاتی  گرید  ینسب  به دو معمار

   تتراپ  توربتتو  متتایووا   کیتت   یبرا  یمواز  دیبریجلوبرنده وساختار  

 .دگیرقرار می  مورداستفاده

 های سیستم جلوبرنده هیبرید خرابی  -3

در نظتتر  ثابتت   شتترانی  وایوانتتهستترع  دوران  ر قیتحق نیدر ا

در  وتتا ثابتت  وستت .  ربکایگ  لیلذا نسب  تبد  گرفته شده اس ؛

شتتامل    ری ذبیستته قستتم  آستت   گیربکا یک جلوبرنده ویبریتتد

بتته   ویبرید - رموتور/ژنراتوو  نیاز تورب ارد شدهو شف  و نگیبلبر

  (4)وجتتود دارد. در شتتکل  ملتتخبه   ربکایو خروج از گ  ربکایگ

 اس .    دهش  یگذارسه قسم  علام   نیا
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 مش صات اجزاء سیست  جلوبرنده ویبرید  :۱ جدول

 مقدار 

 - یسر تمشخصا

 موازی 
 موازی  سری

   ست یوزن کل اجزاء س کم  متوسط  زیاد

 یکنترل ست یس یدگیچی  متوسط  کم  زیاد

 ساخ     نهیوز کم  متوسط  زیاد

   یانرژ لیتبد ادیز متوسط  زیاد

   یکل  یبازدو متوسط  متوسط  زیاد

 ی دوسرع   اسخ متوسط  کم  متوسط 

 کم/زیاد متوسط  کم متوسط/
  یامکان ساخ  با موتوروا

  توربو )توربوفن/ یکنون 

 (  راپ

 
 ویبرید  ماژول کیشمات :4شکل 

 توربینیموتور    خرابی  -3-۱

  استت کنترل م صوص به ختتود    ست یس  یدارای  نیور موتور تورب

استت . تتتوان   متتدیری  انتترژی در ارتبتتاب ستتت یبا س ماًیکه مستق

داده    لیتت تحو  تتتوربین قتتدرتبه محتتور     راپ  توربوموتور  یکیمکان

  استتتفاده  و یتتا دوران ملتتخ  یکتت یالکتر  تتتوان  دیتول  یشود و برایم

  یاعتمادقابل  اریبس  تجهیزات  مایووا ی  نیتورب  یموتوروا.  شودیم

  [15-17]  (2)جتتدول    در  د.نتت دویرخ م  وتتایوستتتند؛ امتتا خراب

  یدر اثتتر خرابتت ارائتته شتتده استت .    موتتتور تتتوربینی یحاات خراب

یا    نیاز تورب  یتوان خروج  زا  یمقدار  ایممکن اس  تمام    ربکایگ

 از دس  برود.  تراس 

 [15-17]مودوای خرابی موتور توربینی   :۲  جدول

 ردیف  مودهای خرابی 

 ۱ سوخ    یفرسودگ

 ۲ موتور  یسوزآتش

 3 موتور  شدن اجزاءجداو  روتور  شکس 

موتور )علل م تلف(  شدنخاموش  4 

 5 کنترل سرع   دادنازدس 

 

و    سیستتتم انتقتتال  تتدرت  ربکس، یتت گ  خرابتتی  -3-2

 یکیمکان یوهایدرا

ثاب     نیو تورب  یکیالکتر  یوانیماش  یسرع  دوران قیتحق  نیدر ا

  ،یکنترلتت   یدر استتتراتژ  رونیتت ازا  ؛در نظتتر گرفتتته شتتده استت 

گشتاور    بیتا ش  شودلحاظ    نیتورب  یعملکرد  کینامیدبایستی  می

  یکنترل و از بروز نوستتان در ستترع  دورانتت   نیاز تورب  یدرخواست

دچار  توربین متصل به   ربکایگ  جهینت  درشود.    جلوگیری  نیتورب

شتتود.  یوارد نم  وتتانآاز حد تحمتتل بتته    شتریب  ینشده و بار ضربه

  ،یخستگ  رینظ  یکیمکان  یوایامر احتمال بروز خراب نیا نیومچن

در  ایتتن عیتتوب دود. در صورت بروز یرا کاوش م  شیو سا  ی ارگ

  یشده و بعد از متتدت  فیعتض  آندر ابتدا عملکرد  معمواً ربکایگ

مستتتمر   یگردد. اغلب بتتا بازرستت یم استفادهرقابلیغبه طور کامل 

  و برطتتر  نمتتود. در  ییرا شناستتا  بویتت ع  نیتت تتتوان ایم  ربکایگ

ارائه شده اس . در    گیربکا  یحاات خراب  [18-19]  (3)  جدول

از   ورودیتوان  زا یمقدار ایممکن اس  تمام   ربکایگ  یاثر خراب

 از دس  برود.  نیتورب

 [18-19]مودوای خرابی گیربکا  :3 جدول

 ردیف  مودهای خرابی 

 ۱ شکس   نگ، یبلبر زش یر

 ۲ ی خراب   ربکا،یدنده/گ یناوماونگ

 3 و یدرا /یمحور خروج ی خراب 

 4 خرابی  مپ روغن 

 5 روغن  کنخنکخرابی 

 های الکتریکیماشین  خرابی  -3-3

  صتتورتبهوای الکتریکی به گیربکا و یا موتتتور تتتوربینی  ماشین

  یطتت   نیتتتورب  یاحتمتتال خرابتت  یطورکلبه. وستندمستقی  متصل 

.  وستت   شتتتریب  اریبس یکیالکتر نیو ماش ربکای رواز نسب  به گ

وای الکتریکتتی  مودوای خرابتتی ماشتتین  [20-21] (4)در جدول 

 اس .    شدهدادهنشان

 [20-21]وای الکتریکی مودوای خرابی ماشین :4 جدول

 ردیف  مودهای خرابی 

 ۱ خرابی شاف  و بلبرینگ 

 ۲  یچ استاتور و عایق خرابی سی 

 3 خروج از مرکز شکا  ووا 

 4 یسوزآتشسرمایش/  دادنازدس 

 5 کنترلر اشکاات 
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  ربکایتت بتته ومتتراه گ  یکیالکتر  یوانیتمام ماش  یدر صورت خراب

بتتا استتتفاده دو موتتتور    متتایووا   منیوا، امکان فرود امتصل به آن

 .اس فراو      راپ  توربو

بتتا    تتدرت و    -ک  یالکترون  تجهیزات  یخراب  -3-4

  توان  الکتریکی توزیع

به    توان الکتریکی  لیو تبد  نگیچیسوئ  یبرا  یکیالکترون  تجهیزات

در سراستتر    یکتت یانتقتتال تتتوان الکتر  یباس بتترا  افزارس  ومراه  

شتتامل    تجهیتتزات  نیتت . اوستتتندجلوبرنده ویبرید حیاتی    ست یس

  نیتتتوان و ومچنتت   لیتبتتد  یوا بتتراکنندهکستتویو    نورتروتتایا

شتتامل    نی. ومچنتت وستتتندژنراتتتور و موتتتور    یواکننتتدهکنترل

  یرویتت انتقتتال ن  ی( بتترایکتت یالکتر  بتتاس  افزارستت  )  یکشتت کابل

قدرت و    -ک  یالکترون  زاتیتجهمودوای خرابی    .وستند  یکیالکتر

سیستتت     وتتا بتتر عملکتتردآن  راتیتأثو  توان    عیتوز  یکیباس الکتر

ارائتته    [21-23]  (6)و    (5)  وایدر جتتدولبتته ترتیتتب    جلوبرنتتده

   اند.شده

 [21-23] قدرت و باس الکتریکی   -ک  مودوای خرابی الکترونی   : 5  جدول 

 ردیف  مودهای خرابی 

 ۱ ولتاژ  ا ی  هیخط تغذ  ی خراب 

 ۲ ترانسفورماتور الکترونیک و  ی خراب 

 3 ش یسرما  دادنازدس 

 4 کنترلر  ی خراب 

باز،    ای )مدار کوتاه   باس الکتریکی افزار س   ی خراب 

 ( یکیتاج، قوس الکتر  هیت ل
5 

 [21-23]قدرت و باس الکتریکی    -ک  خرابی الکترونی  رات ی تأث   : 6  جدول 

 ردیف  خرابی  رات یتأث

 ۱ باا  انیکاوش ولتاژ، سطوح جر

ولتاژ،   هلی)ر افتهی کاوشبرق   یفیک

 برق(  یدارینا ا
۲ 

 3 اف  توان خروجی 

 4 کامل قدرت دادنازدس  

 

 یکیالکتر یانرژ یسازرهیذخ منابع  یخراب  -3-4

  یواستتت یدر س  یکتت یالکتر  یانتترژ  یستتازرهیذخ  یواستتت یس

البتتته  تتک  وا وستتتند.  و ابرخازن وایشامل باتر جلوبرنده ویبرید

وای ویبریتتد  ستتاز در سیستتت ذخیره نیترمتتتداول عنوانبهباتری 

ساز  مودوای خرابی ذخیره  [24]  (7)در جدول    .اس   مورداستفاده

وتتا  خرابیایتتن  انرژی الکتریکی ارائه شده استت . در صتتورت بتتروز  

نتترخ شتتارژ و دشتتارژ    ومچنتتین  ممکتتن استت  ظرفیتت  بتتاتری و

در صتتورت    .باتری از دسترس ختتارج شتتود  یا  ساز اف  کندذخیره

فتترود     تتراپ  توربتتو، با استتتفاده دو موتتتور   ک باتریکامل  یخراب

( تتتا  ۱-3)  یوتتاطور کتته در ب شومان  .اس  میسر مایووا  منیا

جلوبرنتتده    ستتت یکامل اجزاء س  ای  یجزئ  ی( اشاره شد، خراب3-4)

  ی تتک بتتاتر  ای  وانیکامل توان تورب  ای  یجزئ رفتنازدس منتج به 

تمتتام    یخرابتت   یکتته مودوتتا  شتتودیم  استتتنتاج  رونیتت ازا.  شتتودیم

 .وستندحاات    نیتریبحران  ،یو  ک باتر  وانیتورب

 [24]ساز انرژی الکتریکی مودوای خرابی ذخیره :7 جدول

 ردیف  مودهای خرابی 

 ۱ ی سوزآتش/  یفرار حرارت

 ۲ ی داخل یکیمکان  روانی فشار و   کاوش عمر

 3 ی باتر   ی ری مد ست یس ی خطاوا

 4 ی اتصال کوتاه/باز خارج

مبتنتتی بتتر خرابتتی سیستتتم  یگتتذاراندازه -4

 جلوبرنده هیبرید

بتتا    یامنطقتته  یکتت یالکتر  دیتت بریو  متتایووا   کیتت مطالعتته،    نیتت در ا

شده اس . با افتتزودن   یطراح ATR42 مایسازه ووا  درنظرگرفتن

بتتا    دیتت جد  یک جلوبرنده ویبرید  ما،یبه قسم  عقب ووا  ملخ کی

انتهتتای    شتترانهی متتاژول یتتا    کیتت و    ویبریتتداستفاده از دو ماژول  

  ستتت یس  ی، معمتتار(5)شتتکل    شتتده استت . در  شتتنهادی   ووا یما

  یوتتتتابتتتته ومتتتتراه نام  AFT-ATR42  متتتتایووا   دهجلوبرنتتتت 

  متتایووا   نیتت جلوبرنتتده ا  ستتت یس  ء بتته اجتتزا  شتتدهدادهاختصاص

 اس .    شدهدادهنشان

 
   AFT-ATR42 ما یووا  دی بریجلوبرنده و ست یساختار س :5شکل 

  .آوردیرا به حرک  در متت   متصل به آنملخ    ،موتور انتهای ووا یما

  ،ویبریتتدوتتر متتاژول  در     راپ  توربوموتور  موتور/ژنراتور متصل به  

  یگتتذاراندازه منظوربتته. شتتودیم  دهیتت نامویبریتتد    -  رموتور/ژنراتو

  ی، ازم استت  استتتراتژAFT-ATR42  متتایجلوبرنده ووا   ست یس

   یتت مأمور  کیتت وتتد ،    نیشود. با ا  نییتع  ی ووا یماانرژ   یریمد

شتتده استت .     یبه مراحل برخاستتتن، کتتروز و فتترود تقستت  ی رواز

  متتایووا   یبتترا  مورداستتتفاده  یانتترژ   یریمتتد یاستراتژ کیشمات
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AFT-ATR42 صتتورتبه  زفعال در وتتر فتتا  یوابه ومراه جلوبرنده  

 اس .  شدهدادهنشان  6شکل    در  تصویری

 
-AFT  مایووا  ی برا یشنهادیکنترلر   یمنطق عملکرد :6شکل 

ATR42 در  رواز 

توستتط    متتا ی ووا    ی تتتوان درخواستتت   شتتود، ی که مشاوده م   طور ومان 

  ی توسط موتوروا   ومچنین   در فاز برخاستن و  ی و  ک باتر  وا ن ی تورب 

در فتتاز نشستتتن،    علاوه بتته .  شتتود ی م   ن ی تتتأم در فاز کروز   راپ  توربو 

و شارژ    AFT-ATR42  ما ی ووا    از ی موردن توان   ن ی تأم  فه ی وظ  وا ن ی تورب 

  ی در صتتورت خرابتت   ما ی ووا    من ی را بر عهده دارند تا فرود ا   ی  ک باتر 

  ی استتتراتژ   کردن فرمولتته   منظور بتته   گتتردد.   تضتتمین   وتتا ن ی تمام تورب 

الف ارائه شتتده    -(  1)    رواز، رابطه   فاز ور    ی برا   شده داده نشان کنترل  

فتتاز  تترواز استت . بتتا انتگتترال    دونده نشان   iاس  که در آن شاخص  

کتته ستته     آیتتد می ب بتته دستت     -(  1)   گرفتن از رابطه فوق رابطتته 

دوتتد.  ی نشتتان م  متتا ی ووا   از ی موردن توان  ن ی تأم را در  ی و باتر  ن ی تورب 

ستتال  باشتتند،  تتارامتر    سیست  جلوبرنده ویبرید   ء اجزا   که ی درصورت 

𝑘𝑆𝑡𝑎𝑡𝑒    با استفاده    طی  رواز   ی عملکرد باتر   ن ی اس . ومچن   ۱برابر با

 . ج فرموله شده اس    -(  1)   از رابطه 

(1 )  

2 )الف(  ∗ 𝑃𝑇𝑢𝑟1_𝑖 + 𝑃𝐵𝑎𝑡𝑡_𝑖 = 𝑘𝑆𝑡𝑎𝑡𝑒 ∗ 𝑃𝑅𝑒𝑞_𝑖   

2 )ب( ∗ 𝐸𝑇𝑢𝑟1𝑖 + 𝐸𝐵𝑎𝑡𝑖(∆𝑆𝑂𝐶𝑖) 
= 𝑘𝑆𝑡𝑎𝑡𝑒 ∗ 𝐸𝑅𝑒𝑞_𝑖 

} )ج( 

𝑃𝐵𝑎𝑡𝑡_𝑖 > 0     or    ∆𝑆𝑂𝐶𝑖 < 0   i ∶ take_off

𝑃𝐵𝑎𝑡𝑡_𝑖 ≈ 0     or    ∆𝑆𝑂𝐶𝑖 ≈ 0       i ∶ cruise

𝑃𝐵𝑎𝑡𝑡_𝑖 < 0     or    ∆𝑆𝑂𝐶𝑖 > 0    i ∶ descent
  

  یوانیو ماشتت   یتتتوان بتتاتر  نیرابطتته بتت   التتف  -(  2)در معادلتته  

ارائه شده در    یکنترل  یاستراتژ  بهباتوجهارائه شده اس .    یکیالکتر

  در رابطتته  یعملکرد بتتاتراستراتژی    بیترک  نیو ومچن  (6)شکل  

  یوانیماشتت   یعملکتتردمودوتتای  ،  التتف -( 2)با معادلتته  ج - (1)

 تترواز  م تلتتف در مراحل   ب  -  (2)توان با معادله  یرا م  یکیالکتر

 .نمود نییتع

(2)  

   

(الف)  

2 ∗  𝑃𝐻𝑦𝑏𝑟𝑖𝑑𝑃𝑀𝑆𝑀
𝐺𝑖

+ 𝑃𝐴𝐹𝑇𝑃𝑀𝑆𝑀𝑖
 

= 𝑃𝐵𝑎𝑡𝑡_𝑖      

)ب(     

{
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
𝑃𝐻𝑦𝑏𝑟𝑖𝑑𝑃𝑀𝑆𝑀

𝐺𝑖

> 0    and  

𝑃𝐴𝐹𝑇_𝑃𝑀𝑆𝑀_𝑖 ∶ 𝐴𝑐𝑡𝑖𝑣𝑒

        𝑖 ∶ 𝑡𝑎𝑘𝑒_𝑜𝑓𝑓

(2 ∗ 𝑃𝐻𝑦𝑏𝑟𝑖𝑑𝑃𝑀𝑆𝑀
𝐺𝑖

< 0) ≈

−𝑃𝐴𝐹𝑇_𝑃𝑀𝑆𝑀_𝑖 ∶ 𝐴𝑐𝑡𝑖𝑣𝑒

      𝑖 ∶ 𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒
𝑃𝐻𝑦𝑏𝑟𝑖𝑑𝑃𝑀𝑆𝑀

𝐺𝑖

< 0    and  

𝑃𝐴𝐹𝑇_𝑃𝑀𝑆𝑀_𝑖 ∶ 𝐷𝑖𝑠𝑎𝑏𝑙𝑒

         𝑖 ∶ 𝑑𝑒𝑠𝑐𝑒𝑛𝑡

 

مود    بهباتوجه  نیتورب  یگذاراندازه  ،یلیسوخ  فس  یماوایدر ووا 

. در  شتتودیاز مراحتتل  تترواز انجتتام م کیدر ور  یک موتورخرابی  

برنامتته   کیتت طبتتق  تواندمی  مایووا   ،در صورت بروز خرابی  نتیجه

  مای. در ووا آید فرودایمن  صورتبهو ادامه خاص به  رواز  ی رواز

موتوروتتای   متمتتا  یخرابتت   ن،یو تتتورب  یباتر  یبا منابع انرژ  دیبریو

  یووایستتنار  نی تترواز از بتتدتر  نیدر حتت   یبتتاتر   کو     راپ  توربو

  ستتهیمقا  بتتا  .وستند  دیبریو  سیست  جلوبرنده  یممکن برا  یخراب

  وتتانیتمام تورب  یتوان خرابیم  یلیو فس دیبریو سیست  جلوبرنده

در    یتتک موتتتورخرابتتی  را معادل    ووا یما ویبریددر    یباتر   ک  ای

مقدار    ،(3)بر اساس رابطه    جهیدر نت  .دانس   یمعمول  یماوایووا 

 .گرف در نظر    0.5را برابر    (1)  در رابطه  𝑘𝑆𝑡𝑎𝑡𝑒 ارامتر  

(3 )  {

𝑘𝑆𝑡𝑎𝑡𝑒 = 1 
𝑆𝑡𝑎𝑡𝑒:𝑁𝑜 𝑓𝑎𝑙𝑖𝑢𝑟𝑒
𝑘𝑆𝑡𝑎𝑡𝑒 = 0.5  

𝑆𝑡𝑎𝑡𝑒: 𝐴𝑙𝑙 − 𝑡𝑢𝑟𝑏𝑖𝑛𝑒 𝑜𝑟 𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦 𝑓𝑎𝑙𝑖𝑢𝑟𝑒

 

از    شتریمراحل برخاستن و کروز ب  یبرا  ازیموردن  یانرژ  یطورکلبه

  برآوردن رابطتته  یبرا  جهیاس . در نت  نشستنفاز    یازم برا  یانرژ

بتتا    یبتتاتر   تتکاز    دیتت کتتروز و برخاستتتن، با  یدر فازوتتاب    -  (1)

وزن   ادیتت ز  شیمنجر به افتتزا  گردد. این امراستفاده    شتریب   یظرف

  رابطه  نیبنابرا  ؛س ین  یشود که عملیم  سیست  جلوبرنده ویبرید

  قتتراردادنمعادل با .  صادق اس   نشستنفقط در مرحله  ب    -  (1)

خرابتتی    بتتا  ووا یما ویبریتتددر   یباتر  ک ای وانیتمام تورب یخراب

  نیو ومچنتت  نیدو تتتورب ستتایز، یمعمول یماوایدر ووا  یک موتور

  یلیفستت   متتایووا   نیاز دو تتتورب  یکتت ی  سایزمعادل    دیبا  یباتر   ک

مبتنتتی بتتر    یگتتذاراندازهروش    کیتوان  می  ،رونیازامرجع باشد.  

و   یباتر سایز  ک. نمودارائه  را یباتر   کو    وانیتمام تورب  یخراب

باشتتد کتته در    یاگونهبه  دیبا  دیبریو سیست  جلوبرنده کی نیتورب

  متتای رواز، ووا   نیدر ح  یباتر   ک  ای  وانیتمام تورب  یصورت خراب

  طورومتتانرا داشته باشد.   یو اضطرار منیفرود ا یازم برا یانرژ

  تتتوان  1یمرزهیتت اجتتذب    دهیتت  د  لیتت ذکتتر شتتد، بتته دل  قتتبلاًکتته  

درصتتد    10در فاز کروز حدود    انتهای ووا یما  هشرانی   یدرخواست

  ،یدر صورت خراب  مایووا   یمنیا  شیافزا  منظوربه  .ابدییکاوش م

جتتذب   دهیتت  د ریتتتأثاز  یگتتذاراندازهفراینتتد شود در  یم  شنهادی 

بتتر استتاس    نیتتتورب  ستتایز  ،یطورکلبهشود.    ی وشچش   یمرزهیا

شود.  یم  نییکروز تع  طیشرادر  و    نیآن در سطح زم  یتوان خروج

   یتت و ظرف یتوان خروجتت  وایبا استفاده از  ارامتر زین  یباتر  سایز

  انیتت ستتاع  ب  -  توابرحستتب  یکتت یالکتر یانتترژ رهیتت ذخ یآن برا

  التتف - (1)روابط  ن،یتوربو  یباتر سایز نمودن منظوربه .دنشویم

  فتترمبتته  وتتانیو تمتتام تتتورب  یباتر   ک  یخراب  کردنلحاظبا    بو  

آنهتتا    یتتتوان خروجتت   حتتداقل  شوند. سهامی  یسیبازنو  نامساوی

. در معادلتته  گتترددیم  نیتتیتع  به ترتیب (5)و  (4)توسط معادات 

یتتک  خرابتتی     یمعادل وضتتع  یباتر   ک  یخراب  نکهی( با فرض ا4)

 
1 Boundary Layer Ingestion 
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و    یوزن مجاز بتتاتر بهباتوجه شوند.یم سایزوا نیتورب، باشد موتور

  رهیذخ  جه   یکاف   یبا ظرف  یاستفاده از  ک باتر  ،یفعل  یفنّاور

0.5)  نشستتتنفتتاز    ازیتت موردن  یانتترژ ∗ 𝐸𝑅𝑒𝑞_𝑑𝑒𝑠𝑐𝑒𝑛𝑡)  تتذیرامکان   

  یانرژمقدار    نیحداقل ا  یباتر ک    که  شودیم   یشنهاد  لذا  ؛اس 

تمتتام   یکنتتد تتتا در صتتورت خرابتت   رهیتت  تترواز ذخکتتل  را در طول  

 را داشته باشد.  ایمنفرود    جه ازم    یانرژ  ووا یما  ،وانیتورب

 خرابی  ک باتری  (۱

(4 ) 
2 )الف(  ∗ 𝑃𝑇𝑢𝑟1𝑔𝑟𝑜𝑢𝑛𝑑 ≥ 0.5 ∗ 𝑃𝑅𝑒𝑞_𝑡𝑎𝑘𝑒_𝑜𝑓𝑓   

2 )ب( ∗ 𝑃𝑇𝑢𝑟1_𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒 ≥ 0.5 ∗ 𝑃𝑅𝑒𝑞_𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒   

 واخرابی تمام توربین  (۲

(5 ) 

𝑃𝐵𝑎𝑡𝑡_𝑚𝑎𝑥 )الف(   ≥ 0.5 ∗ 𝑃𝑅𝑒𝑞_𝑡𝑎𝑘𝑒_𝑜𝑓𝑓        

𝐸𝐵𝑎𝑡𝑖(∆𝑆𝑂𝐶𝑖) )ب(   ≈ 0.5 ∗ 𝐸𝑅𝑒𝑞𝑑𝑒𝑠𝑐𝑒𝑛𝑡     
𝑖 ∶  𝑡𝑎𝑘𝑒 − 𝑜𝑓𝑓 𝑎𝑛𝑑 𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒                  

𝐸𝐵𝑎𝑡𝑖(∆𝑆𝑂𝐶𝑖) )ج(   ≥ 0.5 ∗ 𝐸𝑅𝑒𝑞𝑑𝑒𝑠𝑐𝑒𝑛𝑡     
  𝑖 ∶  𝑑𝑒𝑠𝑐𝑒𝑛𝑡    

  ازیتت موردن تتتوان نیتتتأمدر   موتور انتهای ووا یمتتاسه     یطورکلبه

شتتود.  یم  نییتع  از قبل  ی رواز   یمأموربر اساس   دیبریو مایووا 

موتتتور    ستتایزتتتوان  ی( م2رابطتته ) به کمتتکفرض و  نیا بهباتوجه

  منظوربتته.  تعیین نمودرا  ویبرید    -  رموتور/ژنراتوو    انتهای ووا یما

  -(5معادات ) استفاده از اب سیست  جلوبرنده ویبرید  سایز نمودن

  یکینتتامیمتتدل د  یستتازهی، شبآن  یاتیتت عمل  قیتتودومتتراه  به    (1)

بتته تعتتداد    یشنهادیکنترل  یاستراتژ ه ومراهب دیبریو جلوبرنده

  بودنستتال فتترض    دو وا بایسازهیشب نیانجام شده اس . ا زیادی

  وتتانیتمام تورب یخراب نیو ومچن  دیبریو  اجزاء سیست  جلوبرنده

  یستتازمدل  یبتترا  ازیتت موردن  اطلاعتتات  .اندشدهانجام    یباتر   کو  

.  استت   [25]بر استتاس    دیبریو  جلوبرنده  ست یس  ء اجزا  یکینامید

در    AFT-ATR42  دیتت بریو  سیستتت  جلوبرنتتده  یگذاراندازه  جینتا

 .  اندشده  ارائه  زیر  (8)جدول  

 مش صات اجزاء سیست  جلوبرنده ویبرید  :8 جدول

 مشخصات مقدار 

 ( MWووا یما در برخاستن )درخواستی حداک ر توان  3.5

 ( rpm)  راپ  توربو سرع   20900

 ( MWدر سطح دریا )  راپ توربوتوان  1.32

 (MWدر سطح دریا )   راپ توربو حداک ر توان  1.49

 (MWدر کروز )  راپ توربو حداک ر توان  0.92

 ( rpm)  ویبرید - رموتور/ژنراتو سرع   3600

 ( kW)ویبرید  - ر موتور/ژنراتوتوان  550

 ویبرید  - ر موتور/ژنراتو هدندنسب  چرخ 5.81

 ( rpm)موتور انتهای ووا یما سرع   3600

 (kW)  موتور انتهای ووا یماتوان  450

 موتور انتهای ووا یما  هدندنسب  چرخ 2.77

 ( MWحداک ر توان  ک باتری ) 1.1

 (A.hظرفی  باتری ) 1215

 ( Vولتاژ باتری ) 398

  AFT-ATR42  دیبریواجزاء ووا یما فسیلی و  جرم  (9)در جدول 

   .[26-27]اند  با یکدیگر مقایسه شده

 تحلیل جرمی سیست  جلوبرنده ویبرید  :9 جدول

 ( kgمقدار )
 مشخصات

 فسیلی  هیبرید

18600 
 [26]  

18600 
 حداک ر جرم برخاس  

 سیست  جلوبرنده  963.4 [27]  660

  ک باتری  0 2877

 حداک ر جرم باربری  5300 [26]  3897

 کاوش باربری  0 1402

کتته در متتورد روابتتط فتتوق توضتتیح داده شتتد، منطتتق    طورومتتان

بتتا    رونیتت ازا.  استت ارضا نمودن قیتتود تتتوان و انتترژی  یگذاراندازه

افزایش جرم  ک بتتاتری و در نتیجتته سیستتت  جلوبرنتتده از جتترم  

لتتذا حتتداک ر افتتزایش جتترم  تتک    ؛شودباربری ووا یما کاسته می

 گردد.   جرم باربری ووا یما تعیین می  بهباتوجهباتری  

 یشتنهادیمرجتع پبتاتری نمودار سطح شارژ   -5

   AFT-ATR42 مایهواپ یبرا

سیستتت  جلوبرنتتده   ک یتت  ی ممکن بتترا  ی کار   ط ی شرا   ن ی از بدتر   ی ک ی 

  رو یتت از اجزاء انتقال ن  ی و برخ  وا ن ی تمام تورب  زمان و   ی ، خراب ویبرید 

و بتتاس    قتتدرت   -ک  یتت الکترون   تجهیزات   ، ی ک ی الکتر   ی وا ن ی مانند ماش 

نمتتودن فتترود   ستتر ی م  منظور بتته اس .    ره ی و غ   وا ربکا ی ، گ الکتریکی 

  ی خراب   ع قبل از وقو   د ی با   ، AFT-ATR42  ا ی   د ی بر ی و   ما ی ووا    ک ی   من ی ا 

روش    ه کمتتک باشد. بتت  ره ی ذخ  ی در  ک باتر  ی انرژ  ی قبول قابل مقدار 

متتود  در    جلوبرنتتده ویبریتتد  ی ساز ه ی و با شب  ی شنهاد ی    ی گذار اندازه 

  متتا ی مرجتتع ووا  بتتاتری  نمودار ستتطح شتتارژ    ، وا خرابی تمام توربین 

شتتده استت .    ارائتته ،  ( 7) شتتکل  مطتتابق    ، AFT-ATR42  ا یتت   د یتت بر ی و 

  ا ی  د ی بر ی و  ما ی ووا   ی باتر   سطح شارژ   شود، ی که مشاوده م   طور ومان 

AFT-ATR42   درصد حفتت     45تا    35در محدوده    د ی در فاز کروز با

 درصد برسد.    60 رواز به حدود    ان ی شود و در  ا 

 
 AFT-ATR42 ما یووا  ی مرجع براباتری نمودار سطح شارژ  :7شکل 
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مود خرابتتی یتتک  ، مشابه  توربو  راپاگر ور دو موتور   ،بیترتنیابه

مرحله   یدر ابتدا  ایدر اواسط فاز کروز    ،یمعمول  مایدر ووا   موتور

  مایووا   منیفرود ا  جه  یکاف  یانرژ  یباتر  فتند،ینشستن از کار ب

  آمدهدستت بهازم به ذکر اس  نمودار سطح شارژ مرجتتع .  را دارد

کتته بتترای  ههتتاد استت    [8-10]به مقادیر ارائه شتتده در مراجتتع 

شتتباو  جلوبرنتتده ویبریتتد  بتتر . ایتتن امتتر دالتت   وستندنزدیک  

 ووا یما مسافربری و  ههاد دارد.

  سازی سیستم جلوبرنده هیبریدشبیه -6

 پروازی   تیمأمور  -۱-6

  کیتت از    یمتتواز  دیتت بریجلوبرنتتده و  ستتت یس  یسازهیشب  منظوربه

  یوتتاداده  بر اساسکه  استفاده شده  یلیما 300 ی رواز  یمأمور

  (التتف-8)در شتتکل  .استت ( ATR)از نتتوع  STKL9  مای رواز ووا 

 روفایل  روازی مورد استفاده که شامل نمتتودار ستترع  و ارتفتتاع  

  یتتتوان درخواستتت  نیومچنتت ، ارائه شده اس . اس برحسب زمان 

و به کمتتک معتتادات    ی رواز   اک با استفاده از اطلاعات  مایووا 

  (ب-8)کتته در شتتکل  طورومانشده اس ،  نیی رواز، تع  کیمکان

 .شودیمشاوده م

 
 )الف( 

 
 )ب( 

 ووا یما  از یموردن توان  )ب(   روفایل  روازی و)الف(  :8شکل 

سیستم جلوبرنتتده    سازینتایج حاصل از شبیه  -2-6

 در مود خرابی پک باتری

باشد کتته   ی ا گونه به وا باید در صورت خرابی  ک باتری سایز توربین 

وتتا میستتر باشتتد.  امکان فرود ایمتتن ووا یمتتا بتتا استتتفاده از توربین 

  یتتک  ی توان خروج   ، اس    شده داده نشان   ( 9) شکل    که در   طور ومان 

  از یتت موردن  رواز، از توان   ی فاز نشستن تا انتها  یل از اوا  ینی موتور تورب 

   تتک بتتاتری و   زمان و    ی در صورت خراب   لذا   ؛ وس   تر بزرگ  یما ووا  

  یگتتر توان با استفاده از د ی فاز نشستن، م  ی وا در ابتدا ین از تورب  یکی 

 نمود.    ین را تضم   یما ووا    یمن ، فرود ا توربو  راپ موتور  

 
 ووا یما و توان خروجی یک توربین  ازیموردن  توان :9شکل 

سازی سیستم جلوبرنتتده  نتایج حاصل از شبیه  -3-6

 هاتمام توربیندر مود خرابی 

  انرژی ازم جه  ک باتری باید  ،واتمام توربین  در صورت خرابی

  تتتوان  مقتتادیر  (10)باشتتد. در شتتکل    را دارافتترود ایمتتن ووا یمتتا  

ووا یما در    آمدهدس بهوا،  ک باتری و توان درخواستی و  توربین

نشستن ارائتته شتتده استت .    فاز  ابتداوا در  مود خرابی تمام توربین

  رهیتت ذخ  یبتته کمتتک انتترژ  مایووا   شودیکه مشاوده م  طورومان

  سلام بهو  فاز ادامه داده نیبه  رواز خود در ا یدر  ک باتر  شده

 .آمده اس فرود  

 
در مود   ووا یما و توان خروجی  ک باتری از یموردن  توان :10شکل 

 وا خرابی تمام توربین

  شتتدهدادهنشاننمودار سطح شارژ باتری    (11)ومچنین در شکل  

ووا یما مقدار سطح شارژ باتری در انتهای   فرودآمدناس . بعد از 

. این امر منجر بتته حفتت   اس درصد   22  حدوداً روازی     یمأمور

 گردد.سلام  باتری می

 
 وا در مود خرابی تمام توربین   ک باتری نمودار سطح شارژ :11شکل 
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سازی جلوبرنتتده هیبریتتد  نتایج حاصل از شبیه  -4-6

 سالم

شتتکل    نیتت ارائه شتتده استت . ا (12)در شکل  یعملکرد باتر جینتا

ارائتته    یبتتاتر  ت لیتتهدر متتورد چرختته شتتارژ و    یشتتتریب  اتیتت جزئ

  هیتت از مقتتدار اول  یبتتاتر  سطح شتتارژدود. در ونگام برخاستن،  یم

  در  ستتطح شتتارژو در کتتروز،    ابدیمی  کاوش  ٪40  حدود  به  98٪

  مأموریتت در انتهتتای  یباترسطح شارژ شود.  می  حف   ۳۵-  40٪

  مأموریتت   یانتهتتا  در.  رستتدمی  ٪60  حتتدوداًبتته مقتتدار     تتروازی

کتته معتتادل بتتا   شتتودیم یریگاندازه یبرخاستن حداقل ولتاژ باتر

   تتروازی مأموری ومچنین در انتهای . حداک ر جریان باتری اس 

 .دونده شارژ آن اس یابد که نشانافزایش می  یباتر  ولتاژ

 
  ک باتری  ولتاژ سطح شارژ و :12شکل 

  متتای. ووا دوتتدیرا نشتتان م  نیمصر  ستتوخ  تتتورب  (13)  شکل

  لتتوگرمیک  578.6بتته    یلیمتتا  300  مأموریتت   کی  یبرا  یدیبریو

  نیا  یبرا  ATR42  یمعمول  یمایووا   کهدرحالیدارد    ازیسوخ  ن

در    لتتذا  ؛[26]  کنتتدیستتوخ  مصتتر  م  لتتوگرمیک  800مستتاف   

کتتاوش    قادر بتته  دیبریو  سیست   ،یلمعمو  وایبا جلوبرنده سهیمقا

(  13در شکل ). اس درصد  27.7حدود مصر  سوخ  به میزان 

  1660کمتر از  ( در طول  رواز  𝑇41𝑡)  نیبه تورب  یگاز ورود  یدما

 .  [28]  قرار دارددر محدوده مجاز  ؛ لذا  اس درجه کلوین  

 
 ن یبه تورب  یورود یدماو  سوخ  یجرم یدب  :13شکل 

 گیرینتیجه  -7

  بتتاتری  و نمتتودار ستتطح شتتارژ  یگتتذاراندازه، روش  تحقیق  نیدر ا

ارائتته    یخرابتت   طیتحتت  شتترا  دیتت بریو  یمتتایووا   کی  یمرجع برا

به    دیبریجلوبرنده و  ست یس  وایابتدا انواع ساختار  رونیازا  ؛گردید

  یستتاختاروانمتتودن    ستتهی. بتتا مقاشتتدند  یومراه اجزاء آنها معرف

نسب     یمواز  دیبرینشان داده شد که ساختار وجلوبرنده  م تلف  

  ،یفعلتت   یفنّتتاور  بتتهباتوجه  ،یمتتواز  -  یو سر یسر یبه ساختاروا

  یوتتایخراب  ی. سها مودوانمودن بیشتری دارد  یاتیعملقابلی   

  نظیر موتور توربینی، ماشین دیبریجلوبرنده و ست یس یاجزاء اصل

  مایوا بر عملکرد ووا آن ریتأثومچنین  و    ...الکتریکی،  ک باتری و

وای انجام شده نشان داده  بررسی  بهباتوجه.  گردید  یبررسویبرید  

  نیتتترمه وتتا و  تتک بتتاتری شد که مودوای خرابی تمتتام توربین

اجتتزاء    یگتتذاراندازهفرمواسیون    ،در ادامه.  وستندحاات خرابی  

  یوتتایخراب  قتتراردادنبا معتتادل    یمواز  دیبریجلوبرنده و  ست یس

موتتتور در    کی  ازکارافتادن یمود خراب با ی ک باتر ای نیتمام تورب

  یستتازهیشببتتا شتتد. ستتها  ارائتته،  یلیستتوخ  فستت   یماوایووا 

نمتتودار    ،یواقع  ی رواز   یمأمور  کی  وایبا داده  دیبریجلوبرنده و

  متتایووا   منیفرود ا  میسر نمودن  باود مرجع    یباترسطح شارژ  

  انجام  یدرست  ،در نهای ارائه شد.    وانیتمام تورب یخراب رتدر صو

  یستتازهیحاصتتل از شب جینتابا ارائه  ،یشنهادی   یگذاراندازه  هیرو

و تمتتام   ی تتک بتتاتر  یخرابتت   یدر مودوتتا  یمتتواز  دیبریو  مایووا 

  مایووا   یسازهیشب  جینتابا بررسی    ومچنین.  دش  اثبات  وانیتورب

  دیبریو  دهجلوبرن  ست یس  یعملکرد  ودیق  ارضاشدن،  سال   دیبریو
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