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 چکیده

سیستمی  ارائه و يدر مصرف انرژ ییجو صرفهباعث ها استفاده از این سیستمقرار گرفته و  استفادهمورد  يانرژهاي سیستمدر  یسوخت پیلهاي سیستمامروزه، 

مورد توجه قرار گرفته (پهپاد)  هواپیماي بدون سرنشینبویژه در  ییهوافضا يکاربردها يبرا یروتونپ تبادل ییغشا یسوخت پیل یراً. اخشده استبازده بالا  با

 همچنین شده است.سرعت و کروز استفاده  یشینهب ،، صعودبرخاستدر مراحل مختلف پرواز همانند  مورد نیاز توانتولید  برايسیستمی  ،در این مطالعه است.

، ضریب براي برخاست چگالی جریان، مساحت سلول، مسافت طی شده(از جمله  یديکل يپارامترها یبرخ یرتأثدادن  نشان يبرا يمطالعه پارامتر یک

مراحل  يبرا یازتوان مورد ن يبراجریان مقادیر دهد که نتایج نشان می. قرار گرفته است یمورد بررس یستمس يپارامترهاي عملکرد روي) استوکیومتري هوا

مسافت بلند شدن منجر به کاهش توان  طبق نتایج حاصله افزایش .باشدیآمپر م 098/2و  593/5، 576/6، 8 یبو کروز به ترت برخاستسرعت، صعود،  یشینهب

 يو بازده اگزرژ یسوخت یلبازده پ که یدرحالافزایش  یمصرف یدروژنتوان و ه یان،جر یچگال افزایش همچنین با .شودیم یستمس ورودي یدروژنه و یازمورد ن

 است. یافتهکاهش 

  .تحلیل ترمودینامیکی، هواپیماي بدون سرنشین (پهپاد)، تولید توان ،پلیمري یسوخت  یلپ :کلیدي هاي واژه 
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Abstract 
Nowadays, fuel cell systems are used in energy systems which caused to saving energy, and a high-efficiency system. Recently, 
Proton Exchange Membrane Fuel Cell (PEMFC) has been considered for aerospace applications especially in Unmanned Aerial 
Vehicle (UAV). In the present study, this system has been used for power generation in the different phase of flight, such as takeoff, 
climb, maximum speed, and cruise. Also, a comprehensive parametric study is carried out to show the effects of some key 
parameters (including current density, surface area of the fuel cell, takeoff distance, and stoichiometric air ratio) on the main 
performance criteria of the PEMFC system. The results indicate that the current values for the power required for maximum speed, 
climb, takeoff, and cruise are 8, 6.576, 5.593, and 2.098, respectively. According to the results, increasing the takeoff distance leads 
to a reduction in the required power and the system input hydrogen. Also, with increasing current density, power and hydrogen 
consumption increase, while fuel cell and exergy efficiency decrease. 

Keywords: Proton Exchange Membrane (PEM), Unmanned Aerial Vehicle (UAV), power generation, thermodynamic analysis 
 

   مقدمه - 1

کاهش هاي فسیلی و سوخت ی از مصرفناش هاي یآلودگامروزه 

و  یعصنا به دلیل مصارف یجهان تقاضاي یشافزا این منابع و از طرفی

 یرپذ یدتجدهاي انرژياستفاده از منابع  یگر،د ییاز سو یتجمع یشافزا

یک را  یآلودگ ینتوان با کمتر یدتول يها روشهمچنین استفاده از و 

یک از انواع . ]2, 1[ کرده استتبدیل رگ در جوامع کنونی چالش بز

تبادل  يغشا یسوخت ي ها یلپ هاي تجدید پذیر استفاده ازانرژي

 که در حال حاضر استفاده از این نوع سیستم انرژي باشدمی 1ینوپروت

                                                        
1 Proton Exchange Membrane (PEM) 

 یانسوخت به جر يانرژ یممستق یلتبد و همچنین بازده بالا یلبه دل

مورد توجه  یمیاییالکتروش يها واکنش یدر ط یسیتهالکتر یممستق

 یسوخت هايسلولاز سوي دیگر این . ]5- 3[ محققان قرار گرفته است

 یچصدا و بدون هسروبدون  پایین،کارکرد  يدما یست،زیطسازگار با مح

 يداشته و نسبت به موتورها طولانی عمر ،متحرك تمزیرسیسگونه 

همچنین دماي عملکردي پایین  کارآمد هستند. یاربس یاحتراق داخل

 120الی  80عملکرد در حدود ی (نوتبادل پروت يغشا یسوخت ي ها یلپ

(عملکرد در  ) نسبت به پیل سوختی اکسید جامددرجه سلسیوس

 مذاب کربنات یسوخت یلپو  درجه سلسیوس) 1000الی  700حدود 

باشد در شرایط بهتري می درجه سلسیوس) 650 در حدود(عملکرد 

-سیستم يبرا یهبه عنوان منبع تغذ يانرژ هايمبدل ینا ین،بنابرا؛ ]6[

و  هازیردریایی ،از جمله خودروها ،ينسل بعد یهنقل یلوساانرژي،  يها
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 یريمورد توجه چشمگ (پهپادها) 1ینبدون سرنش ییهوا یهنقل ایلوس

 ینو همچن ]10[ اوزن و همکاران یدر مطالعات. ]9-7[ اندقرار گرفته

دما،  یان،مهم مانند جر يپارامترها یراتتاث ]11[ یوو تورچ یسانتارل

 یلکرده و مورد تحل یبررس یسوخت یلپ یک يرا بر رو یفشار و چگال

گذشته  هايیمطالعات خود را با بررس یجده و نتاقرار دا يو اگزرژ يانرژ

مطالعات را  یندر ا یسوخت یلولتاژ پ ي هیشینکرده و مقدار ب یسهمقا

 یشبا افزا یسوخت یلپ يحاصله رسانش غشا یجبدست آوردند. طبق نتا

سوخت و هوا در  یرطوبت زن ین. همچنیابد یم یشافزا ي،کار يدما

عدم  یگرد عبارت به یاگذاشته است  یمطلوب یرتأث یسوخت یلعملکرد پ

 یديتول یانو جر یسوخت یلبا کاهش محسوس ولتاژ پ یرطوبت زن

توسط اوزقور و  یلوواتک 1 یسوخت یلپ یک .همراه شده است

 یسهمقا یتجرب هايآن داده یجه و نتاشد سازيیهشب ]12[ یاکارییلماز

 1000تا  100از  یتوان خروج یشحاصله با افزا یج. طبق نتادیگرد

درصد  27/41به  81/62از  يعدد يساز مدل يبرا يوات، بازده انرژ

درصد  58/45به  81/62از  یحالت تجرب يبرا یکهدر حال یافتهکاهش 

 یسوخت یلپ يزده اگزرژدما، با یشبا افزا یطورکل به ین. همچنباشدیم

 و هافرآورده یزیکیف ياگزرژ یشافزا یلکه به دل یابدیم یشافزا

بر  يدیتوان تول یشافزا یر. تأثباشدیم یسوخت پیل در ها دهنده واکنش

که عموما به  یافته یشمورد مطالعه قرار گرفته که افزا یزن يبازده اگزرژ

لانگ  مراه بوده است.ه یسوخت یلپ هاي یريبازگشت ناپذ یشافزا یلدل

دادند که در آن  یشنهادپ یدجد یبریديه یستمس یک ]13[ و همکاران

 گرمایی بازیافت چرخهبا  یتبادل پروتن يغشا یسوخت یلپ

بتواند از حرارت تلف  یستمس ینتا ا کوپل شده بود یمیاییالکتروش

نشان داد که  آمده دست به یجکند. نتا یدرا تول موردنظرشده، توان 

را  یسوخت یلپ تولیدي توان درصد 85/6 –  59/20 ینب توان یم

بازده کل  ی،حرارت یابیباز یستمبا استفاده از س که یدرحال یافته یشافزا

  .فتیا یشدرصد افزا 27/8تا  74/2 ینب یستمس

احتراق  يموتورها يجا بهرا  یسوختپیل  يهاسلول ازامروزه 

با مداومت  پهپادهادر  یريکارگ به يبرا یرومنبع ن عنوان به یداخل

بازده  یسه. با توجه به مقاگیرداستفاده قرار میو  موردمطالعه پروازي بالا

براي  يمنابع انرژ یربا سا یسوختپیل  سیستم انرژي با استفاده از

در مقابل  یسوخت هايیلمشخص است که بازده پ ،فاده در پهپادهااست

 یک، 2006در سال  .]15, 14[باشد می ترمناسب يمصارف انرژ یرسا

ساخت و  ی،طراح یجنتا یاجورج ياز مؤسسه تکنولوژ یقاتیگروه تحق

 کرد یشنهادفشرده شده را پ یدروژنبا ه یسوخت یلپ یمايتست هواپ

 یسوخت یلپ یکبا  یشآزما یقاز طر ]17[و همکاران  هورد. ]16[

متر) در  2200و  1200، 200در سه ارتفاع مختلف ( يهواز یمريپل

مختلف هوا (از  یومتريسه نسبت استوک ینو همچن یماحالت کروز هواپ

نشان  ها آن هاي یعملکرد آن پرداختند. بررس ی) به بررس5/2تا  5/1

کاهش نسبت  ینهمچنارتفاع و  یشبا افزا یسوخت یلپ اییداد که کار

فشار هوا در  ی،بررس ین. در ایابد یهوا به شدت کاهش م یومترياستوک

قرار گرفته است.  یزشده و مورد آنال یريگ اندازه یزگاز کاتد ن يها کانال

افت  یط،از کاهش فشار مح یدر ارتفاع ناش یسوخت یلپ ییکاهش کارا

افت  ینبوده است. اگاز  يها در کانال يور هوا و غوطه رسورکمپ یبازده

                                                        
1 Unmanned Aerial Vehicle (UAV) 

صالح و  .یابد یکاتد بهبود م يبالا یومترياستوک يها با نسبت ییکارا

با استفاده  یاضیمعادلات رو حل عملکرد  يسازیهشببه  ]18[همکاران 

 1 یافقپلیمري  یسلول سوخت پیل براي سیمولینک مطلباز ابزار 

  .پرداختند)، H-1000( یلوواتیک

یک پیل سوختی  مطالعات رويبه مطالعات گذشته بیشتر  با توجه

تر به با نگاهی دقیق ، از سوي دیگرشده استبا توان مشخص انجام 

انرژي مصرفی توسط  شود کهبه این نکته پی برده میات گذشته لعمطا

و طراحی بر  شده گرفتهدر نظر  در پهپاد کلی صورت بهپیل سوختی 

براي مراحل مختلف انجام نپذیرفته شده است.  یازموردنمبناي توان 

با رویکرد استفاده از انرژي به به این نقصان و  با توجه یگرد عبارت به

، ابتدا یک سیستم پیل سوختی بر اساس بیشینه ممکن حالتبهترین 

در مراحل مختلف پرواز براي یک پهپاد با  یازموردنمقدار توان 

 یموردبررسو سپس براي مراحل مختلف  آمده دست بهمشخصات واقعی 

 تحلیل انرژي و اگزرژي همچنین این سیستم موردقرار خواهد گرفت. 

 .شودیانجام م روي آن يرامترمطالعه پا در ادامه یک و قرارگرفته

  :دباشیم یرز صورت به یقتحق ینا صلیا ساختار درواقع

  مورد نیاز براي مراحل مختلف پروازي و طراحی پیل بررسی توان

 سوختی بر اساس بیشینه مقدار توان مورد نیاز

  بدست آوردن مقدار هیدروژن ورودي به پیل سوختی و محاسبه

 پروازجریان بر اساس مراحل مختلف 

  پیل سوختی پلیمريو اگزرژي سیستم  انرژيتحلیل 

 پیل سوختی پلیمريسیستم  تحلیل پارامتري 

  سازيمدلو  سیستمتوصیف  -2

  توصیف سیستم -1- 2

 یلپ یستمسبراي مراحل مختلف پرواز از  یازموردنتوان  ینتأمبراي 

 یلپ یستمساستفاده شده است. در  1همانند شکل  یمريپل یسوخت

افتد که یسلول اتفاق م يدر الکترودها يانرژ یلتبد یمريپل یسوخت

-یم یدتول یدروژنه هايیوندر آند آزاد شده و  هیدروژن از هاالکترون

این مقدار از توان  درواقع .شودیتوان م یدواکنش باعث تول ین. اکنند

 بیشینه سرعت ،، صعودبرخاستتولیدي در مراحل مختلف پرواز همانند 

از  در آند شده یدتول هايالکترونین نشد. همچ و کروز استفاده خواهد

و  یدروژنه هايیون و هواو در کاتد،  کنندیعبور م یکیمدار الکتر

این  درواقع دهند.یآب و گرما واکنش نشان م یدتول براي هاالکترون

نسبت به بیشینه مقدار توان مصرفی، به ازاي یک سلول با سیستم 

هیدروژن ورودي و  یلهوس بهمه مساحت مشخص طراحی شده و در ادا

فازهاي جریان ورودي به پیل سوختی، توان مورد نیاز سیستم جهت 

  خواهد شد. ینتأممختلف  پروازي
  

  
  جهت استفاده در پهپاد یمريپل یسوخت یلپ یستمس -1شکل 

 

  پیل سوختی پلیمري -2- 2

 ارائهبه ترتیب  یرز صورت بهجداگانه  طور بهواکنش در آند و کاتد 
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  :]19, 18[ است شده داده

)1(  22 4 4H H e    

)2(  2 24 4 2O e H H O     

  :باشدزیر می صورت بهواکنش کلی پیل سوختی پلیمري 

)3(  2 2 22 2O H H O   

 شودیمحاسبه م یرز ياز رابطه یمريپل یسوخت یلپ یديتوان تول

]18 ,19[:  

)4(  fc cell fcW N IV  

ولتاژ واقعی  ���جریان و  �ها، ، تعداد سلول�����که در رابطه بالا

  باشد.ها میسلول

 ت،نسنرولتاژ  زانیها، مسلول یبه دست آوردن ولتاژ واقع يبرا

 افت ولتاژتلفات شامل  نیمحاسبه شود. ا یدولتاژ با افتو  ��������

به  ی. ولتاژ واقعباشدمیغلظت  افت ولتاژو  یاهم افت ولتاژ، يسازفعال

 است تنسنرتر از ولتاژ نیی، پاریزرابطه مطابق  افت ولتاژ نیا لیدل

]18 ,19[:   

)5(  fc nernest act ohm concV E V V V     

 يدمانرسنت تابعی از ولتاژ سوختی یا  پیل پذیربازگشت ولتاژ

- ي زیر میمطابق رابطه ژنیو اکس دروژنیه یجزئ يکارکرد و فشارها

  :]19, 18[باشد 

)6(  
 

 
3

5 0.5
2 2

1.225 0.85 10 298.15

4.3086 10 ln

nernest fc

fc H O

E T

T P P





    


  

 پیل کیو در  ژنیاکسو  دروژنیمؤثر ه یجزئ يفشارها افتنی يبرا

 :]13, 3[ پلیمري به ترتیب داریم یسوخت

)7(  2 2

21.334

1
0.5 1

1.653
exp

sat
H H

sat
H O

fc

P P
i

x
T

 
 
 

  
  
    
  

  

)8(  2 2 2 0.832

0.291
1 expsat channel

O H O N
fc

i
P P x x

T

  
    

  
  

  

����در معادلات بالا 
���باع آب، ، فشار اش���

کسر مولی آب،  ���

���
چگالی جریان پیل  �کسر مولی هیدروژن در جریان هوا و  �������

پارامترها سایر ، باشدمیثابت  که انیجر یچگال جز بهباشد. سوختی می

  :]13, 3[ محاسبه کرداز معادلات زیر توان یرا م

)9(  
 2

5 2

7 3

log 2.1794 0.02953( 273.15)

9.18137 10 ( 273.15) )

1.4454 10 ( 273.15)

sat
H O fc

fc

fc

P T

T

T





    

  

 

  

)10(2
2

sat
sat H O
H O

P
x

P
  

)11( 2, 20.79 1 sat
N in H Ox x   

)12(
2

2,
1

10.21
1

0.79

sat
H O

N out
air

air

x
x




   
   

   

  

 . ولتاژهوا استي ومترینسبت استوک، ����که در روابط بالا 

 .آورد به دستتوان با معادلات فوق یرا م سوختی پیل پذیربازگشت

) که یک معادله 13ه معادلاز معادله زیر ( یولتاژ واقع افتمحاسبه براي 

بر  يساز فعالدست دادن  از درواقع شود.نیمه تجربی است استفاده می

 . افت ولتاژافتد یماتفاق  ها واکنشکاهش  لیسطح الکترودها به دل يرو

-یها اتفاق مکاهش واکنش لیسطح الکترودها به دل يبر رو يساز فعال

 ریبا معادلات ز توان یمشود و یانتقال بار محدود م نرخافتد که با 

  :]19, 18[ محاسبه کرد

)13(      1 2 3 2 4ln lnact fc fc O fcV T T C T I       

)14(  1 0.944    

)15(  3
2 3.54 10    

)16(  5
3 8.0 10    

)17(  4
4 1.96 10    

)18(  fcI iA  

)19(  49871.97 10 exp2 2C PO O
Tfc

    
 

  

)20(  7779.174 10 exp2 2C PH H
Tfc

    
 

  

���، ضرایب پارامتري، ��ي بالا که در رابطه
���و   

به ترتیب  

جریان در  �غلظت هیدروژن و اکسیژن در فصل مشترك کاتالیزور و 

  باشد.ها میسلول

 زیر صورت به و شده محاسبه اهم قانون اساس بر اهمی ولتاژ افت

  :]19, 18[شود می بیان

)21(   ohm m cV I R R   

)22(  m em
m

fc

r L
R

A
  

)23(  

  
    

2 2.5181.6 1 0.03 0.062 303

0.634 3 exp 4.18 303

fc

mem
fc fc

i T i
r

i T T

 


   

  
مقاومت  ��و  بودهمقاومت قسمت ثابت سلول  ��در روابط بالا 

 نییتعمخصوص  ییمقاومت غشا عنوان به ����که توسط  یی بودهغشا

 يگری، عامل د� نی. همچنباشدمی غشا ضخامت � همچنین. شود یم

هیدراته آب کاملاً  يبرا بوده کهغشاء  گیري آب دهنده نشاناست که 

, 18[ در نظر گرفته شده است 23اشباع  کاملاًي آب و برا 14 شده

19[:  

)24(  
3

ln 1
4

fc
conc

m

RT i
V

F i

 
  

 
  

ثابت  ��، انیجر یحداکثر چگال ��، فاراديثابت  F ي بالارابطهدر 

توان پلیمري  یسوخت پیل یولتاژ واقعبعد از محاسبه  گاز است. یجهان

 .خواهد آمد به دست) 4توسط معادله ( یدشدهتول

و آب  پلیمري یسوخت پیل يمصرف سوخت و هوا برا زانیم

  :]13, 3[ شود یم نییتعروابط زیر توسط  یدشدهتول

)25(  2,
2
cell

H cons
N I

n
F

  

)26(  2,
4
cell

O cons
N I

n
F

  

)27(  2 ,
2
cell

H O gene
N I

n
F

  

 يهاهوا به سلول يازهایو ن یو با در نظر گرفتن سوخت اضاف

را با ضرب  ژنیو اکس دروژنیه يورود یمول زانیم توان یم، یسوخت

  .محاسبه کرد ها آن يومترینسبت استوک

ضرب نسبت  با و اکسیژن به کاتد آند کانال بههیدروژن  يورود نرخ

  شود:می محاسبه )���و  ���( هاآن يومتریاستوک

)28(  2, 2 2,H inlet H H consn n    
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)29(  2, 2 2,O inlet O O consn n    

خالص یا اتلافی پیل  يپشته، گرما يبرا قانون اولبا استفاده از 

  :]13, 3[ شودي زیر محاسبه میسوختی از رابطه

)30(  net ch fc slQ Q W Q      

  ��̇�در سلول و هاتوسط واکنش یدشدهتول يگرما ��̇�در اینجا 

بوده که از پشته است  قیها از طرانیجر یو خروج ينهان ورود يگرما

  شود.حساب  زیري رابطه

)31(  2,ch H consQ n LHV   

)32(  

 
 
 

, 2 2, 2,

, 2 2, 2,

, 2 2, 2, 2 ,

p Hsl H out fc H in in

p O O out fc O in in

p N N out fc N in amb H O gene

Q C n T n T

C n T n T

C n T n T n H 

  

 

 

  

 

  
  

 رینهان تبخ يگرما ��� هر گاز و  يبرا گرماي ویژه  ̅�� که یدرحال

  آب است.

هاي جدول دادهاز  یپروتونتبادل  يغشا یسوخت ي ها یلپبراي بررسی 

  استفاده شده است. 1

  

   ]19, 18[ مربوط به پیل سوختی يها داده -1جدول 

  مقدار  نماد (واحد)  پارامتر

  F (C/mol)  96485  عدد ثابت فارادي

  LHV (kJ/mol)  242  ارزش گرمایی پایین هیدروژن

  ارزش اگزرژي واحد 0
,fuelch

Jex
mol

 235200  

  Ψ  23  ي هیدراته شدن غشا  درجه

  Tfc (K) 353  دماي کاري

  Pfc (kPa)  55  فشار کاري

  Afc (cm2) 80  مؤثرمساحت 

  i (A/cm2) 1/0  چگالی جریان

  im (mA/cm2) 500  ي چگالی جریان بیشینه

  L (cm)  0025/0  ضخامت غشاي تبادلی

) T0  دماي اولیه
oC) 25  

  P0 (kPa)  3/101  فشار اولیه

  λO2  2  نرخ استوکیومتري اکسیژن

  λH2  2/1  نرخ استوکیومتري هیدروژن

  زيدر حالات مختلف پروا پهپاد یک مورد نیاز توان -3- 2

نشان داده شده است،  2 لشک درکه  پهپاد یتمشخصات مأمور

کاهش ، 3، کروز2، صعود1برخاستبه مراحل  یتمأمور یلتکم يبرا

از پرواز است که  یمرحله کروز حالت درواقعدارد.  یازن 5و فرود 4ارتفاع

در  یماهواپ یازتوان مورد نپذیرد. یانجام م یدر ارتفاع و سرعت ثابت

                                                        
1 Take off 

2 Climb 

3 Cruise 

4 Descend 

5 Landing 

متنوع است و  یگرحالت پرواز به حالت د یکز ا یتطول مأمور

الزامات عملکرد پهپاد  سبرآورد بر اسا يبرا یاتیعملکرد ح يپارامترها

 یاسمورد انتظار پهپاد در مق یمشخصات فن 2جدول در  لازم است.

از  هرکدام .]21, 20[ است بیان شده یشرانهپ یروين ینکوچک را با تأم

  شده است.  ارائهین در ادامه بدون سرنش یماهايهواپ یکتوان  یازهاين

  

  ]21, 20[ پهپاد مورد بررسی عملکرد یازهاين  -2جدول 

 مقدار  پارامتر

  یهمتر بر ثان  25  بیشینه سرعت 

  متر 1525  بیشینه ارتفاع عملکرد 

Rنرخ صعود (
C

 یهمتر بر ثان 2  )

  یهمتر بر ثان stallV(  6/11سرعت استال (

 متر d(  35مسافت بلند شدن (

 maxlC(  1/25,ي (الابرب یبحداکثر ضر

 0DC(  036/0,صفر ( پساضریب 

Lحداکثر نسبت 
D

  4/16  

  عملکرد بلند شدن -3-1- 2

از موارد  یکی یک پهپاد برخاست توان مورد نیاز براي فاز پروازي

-ینشان م )33(. معادله است توانتولید به سیستم سبراي محا یاصل

(نیروي جلوبرنده از  ی، تابع)TakeoffPیما (برخاست هواپ تواندهد که 

T( پهپادو سرعت  ملخشده توسط  ید) تولV21, 20[ ) است[.  

)33(  
tak eof fP T V   

گذاري )، بارmaxLC,(برآ بیشینه  یبضرمهم مانند  يپارامترها

W( بال روي
S

Tبه وزن ( نیروي جلوبرنده) و نسبت 
W

 ي) برا

  لازم است. یتمأموردر طول  یازمورد ن توان یلو تحل یهتجز

  بیشینه نیروي برآ ضریب -3-1- 2

 يبرا پهپاد یمفهوم یطراح یندفرا یه، از مرحله اولبررسی یندر ا

 یشرانهپ یازهايمهم و به دست آوردن ن يپارامترها یرمقاد ییشناسا

 یرفویلا يها دادهطبق  .شود یممختلف پرواز استفاده  یطشرا يبرا

NACA 23012 برآ بیشینه  یبضر),maxlC( 25/1 گرفته شده  در نظر

  .]21, 20[ است

  هابال ي رويبارگذار - 3-2- 2

W( هابال يرو يبارگذار
S

رابطه زیر که در  طور همان یما) هواپ

 درواقع ،دارد یبستگ )stallVاستال ( سرعت به است شده دادهنشان 

  
  پهپاد یک یتمامور طرحواره -2شکل 
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 یشافزا يحمله به مقدار یهکه زاو افتد یماتفاق  یسرعت استال وقت

پرنده وارد  یگرد عبارت به یا یدهخود رس یشینهبرآ به ب یبکه ضر یابد

  .]21, 20[ شود یواماندگ یهناح

)34(   2

max
0.5 stall L

W V C
S    

Tجلوبرنده به وزن ( یروينسبت ن -3-3- 2
W

(  

را نشان  )d(پرواز در هنگام برخاست  یرمس کل 3شکل در 

تا لحظه بلند شدن از طی شده  مسافتتشکیل شده از که  دهد یم

باشد که می )sa( مورد نیاز تا ارتفاع برخاست مسافتو  )sg( زمین

  .]21, 20[ باشدمیرابطه زیر  طبق

)35(  a gd s s   

  
  برخاست فاصله طی شده چرخش و هوابرد در هنگام -3شکل 

  

- ) میLOV( 1بلند شدن سرعت بهقتی پهپاد و که ذکر است یانشا

  ) باشد.stallVبرابر سرعت استال ( 1/1رسد که 

و  یابدیم ییرتغدرجه  25به ) (فلپ  یهبرخاست، زاو هنگامدر 

یعنیضریب برآ بیشینه  ینبنابرا 
maxLC  در هنگام برخاست مطابق

  :]21, 20[ شودل میرابطه زیر حاص

)36(    ,maxmax
0.9( 0.9( ))45L lC C    

تا  صفراز  یما، سرعت هواپزمین از بلند شدنطی مسافت در 

 به این مسافت طی شدهاست و  یرمتغ) LOV( شدنسرعت بلند 

 جلوبرنده به وزن یروينسبت نها و بال يرو يبارگذار T
Wیبستگ 

به  )37(ي بطهطبق رابلند شدن از زمین مسافت ، پهپاد يدارد. برا

  .]21, 20[ آیدمی دست

)37(  
 

   max

1.21

L

g

W
S

Tg C
s

W




  

از لحظه بلند شدن از زمین تا رسیدن به ارتفاع پرواز  یرمس

 htfپرواز و  یرشعاع مس Rنشان داده شده است.  4در شکل  برخاست

  .باشدمی احتمالی مانع عبور از يبرا یماارتفاع هواپ

                                                        
1 liftoff 

  
  شعاع مسیر پرواز -4شکل 

  

در فاز برخاست از لحظه بلند شدن از زمین تا پرواز مسیر شعاع 

  :]21, 20[ شودي زیر محاسبه میاز رابطهبرخاست  ارتفاع

)38(   
2

6.96 stallV
R

g
  

ي زیر محاسبه ) طبق رابطهstallVسرعت استال ( رابطه بالاکه در 

  شود:می

)39(  
 

max

2 1
stall

L

W
V

S C




  

  باشد.میمتر  2 پهپاد يمانع برا عبور از يبرا یماارتفاع هواپ

با  )sa( مورد نیاز از لحظه بلند شدن از زمین تا ارتفاع برخاست مسافت

  :]21, 20[شودي زیر حاصل میطبق رابطه 4توجه به شکل 

)40(   sin ta fRs    

-ي زیر محاسبه میبا توجه به شکل طبق رابطه tfکه در آن 

  شود:

)41(  1cos 1 tf
tf

h

R
  

   
 

  

 یروي) ، نسبت ن35( رابطه ) در40) و (37( روابط یگزینیجابا 

  گردد.حاصل می  جلوبرنده به وزن

  کلی پهپاد وزن -3-4- 2

 پهپادمانند  یرمجموعهز يهامجموع وزن) Wپهپاد (کل وزن 

استفاده شده در این  وزن پهپاد .دباشمی بار مفید، سوخت و یخال

  . شده است ارائه 3مطالعه در جدول 

  

  ]21, 20[ وزن اجزاي پهپاد  -3جدول 

  )کیلوگرم( وزن  

  2/4 پیل سوختی

  95/1  تانک هیدروژن

  45/0  ها کننده کنترل

  5/0  توان کننده یلتبدها و لوله

  55/8  گلایدر

  65/15  کل وزن
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باشد،  W0در هنگام پرواز برابر با  )Wپهپاد (وزن  ینکهبا فرض ا

  :]21, 20[ شودي زیر حاصل میرابطه ازپرواز  يبرا یازمورد نتوان 

)42(    0takeoff
TP W V

W   

V( برخاستکه در رابطه بالا، سرعت  ي زیر حاصل ) طبق رابطه

  شود:می

)43(  0.7 L OV V   

)44(  
1.1L O stallV V  

  نرخ صعود -3-5- 2

عامل  یکدر طول حداکثر سرعت صعود  پهپاد یازتوان مورد ن

هنگام بالا رفتن  یروهان یعاست. توز توان سیستم یینتع يبرا یاساس

نیروي  بودن جهت هم . با فرضداده شده استنشان  5شکل مطابق 

V( ) و سرعت پروازT( جلوبرنده (،  نرخ صعودبراي )R
C

)خواهیم 

   :]21, 20[ داشت

)45(   sinR V
C    

)46(   sin 0T D W     

R( نرخ صعودبا توجه به دو رابطه بالا 
C

-زیر تعریف می صورت به) 

  شود:

)47(   T DR V
C W




  

  
  در هنگام صعودپهپاد  یروهاين یعتوز -5شکل 

  

 صورت بهصعود  نرخ، حداکثر بدون سرنشین ملخی یمايهواپ يبرا

  :]21, 20[ شودمی یفتعر زیر

)48(   
 

0.5

max
,

max

2 1.155PR

D o

P K WR
C LW C S

D

 
   

 




  

و ضریب پسا صفر 0DC, ،تناسب یک ثابت Kکه در رابطه 

 
max

L
D باشد که طبق رابطه زیر میپسا میبه  برا نسبت حداکثر-

  را محاسبه کرد: Kضریب توان 

)49(   
max

,

1

4 D o

L
D KC

  

  حداکثر سرعت يبرا یازمورد ن توان-3-6- 2

 توان، مقداري )maxV(حداکثر سرعت  فاز پروازي بادر  پهپاد

 یه، زاوکروز يپرواز فازکند. در یمصرف مکروز  پروازيدر ارتفاع  یاضاف

و  )D( نیروي پسا) برابر است با T( و نیروي جلوبرنده بودهصعود صفر 

ظر ني زیردرطبق رابطه بوده که) MGW(در این حالت  پهپادوزن 

  :]21, 20[ است شدهگرفته 

)50(   00.9039MGW W  

مساحت  هابال يروجدید  يبارگذاردر این حالت با توجه تعریف 

  :]21, 20[ شودها طبق رابطه زیر حاصل میبال

)51(  
0W

S
W

S


 
 
 

  

بیشینه حالت به وزن در  نیروي جلوبرندهنسبت زیر معادله در 

  :]21, 20[ شودطبق رابطه زیر حاصل می سرعت پروازي

)52(  
,2

2

2
0.50 D o M G

M GM G

CT K W
V

WW V S

S

 

 

 
 
 
 




  

 زیر صورت بههنگام حداکثر سرعت  توان مورد نیاز در یجهدرنت

  :]21, 20[ شودمی یفتعر

)53(  
max m ax

1
V M G

PR M G

T
P W V

W



  

  مورد نیاز در فاز پروازي کروز توان-3-7- 2

نشان داده  زیر صورت بهفاز پروازي کروز در  پهپاد یازمورد ن توان

  :]21, 20[ شودمیشده 

)54(  
3 2

3

2 D
cruise

L

W C
P

SC




  

حالت کروز در  پهپاد یازمورد ن کمترین توانشایان ذکر است که 

در بیشینه مقدار

3

2
L

D

C

C
  شود:می حاصلمطابق زیر  

)55(  

33

42

,0

1 3

4
L

D D

C

C K C

 
   

 

  

  سیستم عملکرد  - 4- 2

- می ارائهزیر  يابطهر طبقپیل سوختی براي سیستم بازده انرژي 

  :]13, 3[ شود

)56(  ηth
fuel

c

uel

f

f

W

L HVn





  

  :]13, 3[ شودصورت زیر تعریف میهمچنین بازده اگزرژي به

)57(  0
,

ηex
fue

fc

chl fueln

W

ex





  

با توجه به معادلات در نظر گرفته شده و فرضیات گفته شده در 

انجام شده در نرم افزار  هايتحلیلسیستم، این هاي قبلی براي قسمت

E.E.S ]22[  گرفته است.انجام  

  اعتبار سنجی - 5- 2

مطالعات با نتایج  حالت مختلف دودر  حاضرمطالعه اعتبار سنجی 

 یديتوان تول سازيمدل یجنتااول  ت. در حالتانجام شده اس گذشته

و  ]4[و همکاران  يبا احمد یمريپل یسوخت یلپ یستمسلول از س یک

با  یانجر يولتاژ کل حاصله به ازا سازيمدل یجنتا در حالت دوم

ترتیب در به  ]19, 18[صالح و همکاران  یشگاهیو آزما ییلمطالعه تحل

 کنونیسازي مدلنتایج،  طبقه شده است. سمقای 7 و شکل 6 شکل
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  . ددار قبلی مطالعاتنتایج  با یبسیار خوب مطابقت

  

  
 یلپ یستمسلول از س یک یديتوان تولسازي نتایج مدل -6شکل 

  ]4[و همکاران  يبا احمد یمريپل یسوخت

  

  
 با مطالعه ولتاژ کل حاصله به ازاي جریانسازي نتایج مدل -7شکل 

  ]19, 18[ تحلیل و آزمایشگاهی صالح و همکاران

  و بحث یجنتا - 3

بیشینه سرعت  و ، کروز، صعودبرخاستمراحل  براي توان مورد نیاز

شده است. در این حالت بیشترین مقدار  ارائهبراي پهپاد  4در جدول 

شایان ذکر  بدست آمده است. توان مورد نیاز مرتبط با بیشینه سرعت

کردن  1سرشتوان به دلیل  فبه مصر یازکاهش ارتفاع و فرود ناست 

رد. طبق نتایج حاصله و با در نظر گرفتن این مقدار توان براي پیل ندا

متر مربعی سانتی 80سلول  106سوختی پلیمري در این حالت تعداد 

است. در واقع در این حالت مقدار  بدست آمدهبراي پیل سوختی 

مول بر ثانیه هیدروژن باید وارد پیل سوختی شده و مقدار  005273/0

همچنین مقدار  ،انیه هیدروژن مصرف شده استمول بر ث 004394/0

و  مول بر ثانیه 004394/0 به ترتیب اکسیژن ورودي و مصرفی

شایان ذکر است مقدار  مول بر ثانیه حاصل شده است. 002197/0

  باشد.وات از پیل سوختی خالص گرماي تولید می 623

  

  

  

                                                        
1 Glide 

  براي مراحل مختلف پروازي نیازمقدار توان مورد   -4جدول 

  مقدار توان مورد نیاز (وات)  رحله پروازيم

6/454 برخاست  

8/525  صعود  

5/186  کروز  

8/622  بیشینه سرعت  

  

، بازده حرارتی و بازده جریانمقدار هیدروژن ورودي،  5در جدول 

شده است. با توجه به  ارائهاگزرژي سیستم در مراحل مختلف پروازي 

ی حالت پرواز در بیشینه نتایج حاصله از جایی که مقدار توان مصرف

ژن ورودي و روبوده بنابراین مقدار هید يتر بزرگسرعت داراي مقدار 

باشد. طبق نتایج حاصله ها میجریان مورد نیاز بیشتر از سایر حالت

بیشترین مقادیر حاصله براي این مقادیر بعد از حالت بیشینه سرعت 

ز نتایج جالب این باشد. امتعلق به مراحل صعود، بلند شدن و کروز می

است که مرحله کروز داراي مقدار بیشتري بازده حرارتی و بازده اگزرژي 

و این بدان علت است که مقدار توان مصرفی  باشدبراي پیل سوختی می

باشد ولی در عوض مقدار هیدروژن در این حالت مقدار کمتري می

ت این باعث یک حال 57و  56مصرفی نیز کمتر بوده و طبق روابط 

 یجهدرنتمتضاد در بازده حرارتی و بازده اگزرژي پیل سوختی شده و 

  از سایر مراحل خواهد بود. تر بزرگاین مقادیر در مرحله کروز 

  

مقدار هیدروژن ورودي، چگالی، بازده حرارتی و بازده   -5جدول 

  اگزرژي سیستم در مراحل مختلف پروازي

مرحله 

  پروازي

هیدورژن 

ورودي 

)mol/s(  

 جریان

مورد 

نیاز 

)A(  

چگالی 

جریان 

)A/cm2(  

بازده 

حرارتی 

(%)  

بازده 

اگزرژي 

(%)  

003687/0 برخاست  593/5  0699/0  15/61  92/62  

004334/0  صعود  576/6  0822/0  16/60  99/61  

001383/0  کروز  098/2  026/0  89/66  82/68  

بیشینه 

  سرعت
005273/0  8 1/0  93/58  63/60  

  

تحلیل  ،اي موثر روي عملکرد سیستمبراي مطالعه اثر پارامتره

توان  روي چگالی جریانتاثیر  8در شکل  شده است.پارامتري انجام 

با افزایش  .است شده  ارائه سیستم يورود یدروژنو ه یسوخت یلپ

یابد در حالی که کاهش میولتاژ  چگالی جریان در این حالت مقدار

یابد. ش میجریان (حاصلضرب چگالی جریان و مساحت سلول) افزای

ی غلبه کرده و سوخت یلپ ولتاژافزایش مقدار جریان بر کاهش مقدار 

همچنین افزایش  شود تا توان پیل سوختی افزایش یابد.باعث می

ي و ورود یدروژنهمنجر به افزایش  28و  25چگالی جریان طبق رابطه 

  به تبع آن هیدروژن مصرفی در پیل سوختی خواهد شد.

چگالی جریان در شکل برحسب  يو اگزرژ یرتحرا هايبازده یرتأث

این مقادیر توان مشاهده کرد که یشکل م این است. در شده  ارائه 9

 یلدر مورد پیابند. هردو به ازاي افزایش چگالی جریان کاهش می

 یشافزا یسوخت یل، اگرچه توان پیانجر یچگال یش، با افزایسوخت

و منجر  یابد یم یشافزا تشد به یمصرف یدروژنه یمول یزان، میابدیم

 درواقع شود.یم یسلول سوخت بازده اگزرژي پیلبه کاهش بازده و 
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 2125/0تا  0125/0از  چگالی جریانبا افزایش  طبق نتایج حاصله

از  پیل سوختی بازدهآمپر)  17تا  1جریان از ( مترمربعآمپربرسانتی

درصد  97/54تا  82/72از اگزرژي  بازده درصد 42/53تا  78/70

  د.نیابکاهش می

توان تولیدي و  روي بر هوا یومترياستوکضریب اثر  10شکل در 

در این  .داده شده استنشان پیل سوختی  یستمسپیل سوختی  بازده

پیل سوختی با افزایش  توان تولیدي و بازدهتوان مشاهده کرد یمشکل 

مقدار ضریب  با افزایش ارتفاع .اندهوا افزایش یافته یومترياستوکضریب 

یابد. این کاهش ضریب استوکیومتري هوا کاهش می یومترياستوک

 توأمکاهش توان تولیدي  یجهدرنتهمراه با کاهش ولتاژ پیل سوختی و 

هوا، مقدار هیدروژن مصرفی و  یومترياستوکباشد. با افزایش ضریب می

بنابراین بازده پیل سوختی با ؛ یابدورودي به پیل سوختی تغییر نمی

هوا به دلیل افزایش توان تولیدي افزایش  یومترياستوکافزایش ضریب 

بازده پیل  5/2تا  2/1هوا از  یومترياستوکیابد. با افزایش ضریب می

  یابد.درصد افزایش می 8/58تا  93/57سوختی از 
 

  
چگالی  برحسبتوان پیل سوختی و هیدروژن ورودي  -8شکل 

  جریان
 

  
 چگالی جریان برحسبی و بازده اگزرژي بازده پیل سوخت -9شکل 

 

  
کیومتري وضریب است پیل سوختی بر حسب توان و بازده - 10شکل 

  هوا

 ییربا تغ يورود یدروژنو ه یسوخت یلپ یديتولتوان  ییراتتغ

که  طور هماننشان داده شده است.  11در شکل  یسوخت یلمساحت پ

ولتاژ پیل  کاهشباعث  یسوخت یلمساحت پ یشمشخص است، افزا

از  که یدرحالشود می سازيسوختی به دلیل افزایش افت ولتاژ فعال

یابد. مقدار افزایش جریان بر کاهش ولتاژ سوي دیگر جریان افزایش می

ی سوخت یلپ یديتوان تولشود که پیل سوختی غلبه کرده و باعث می

و ي ورود یدروژنهافزایش یابد. از سوي دیگر با افزایش جریان مقدار 

یابد. همچنین با افزایش مخرج در مصرفی در پیل سوختی افزایش می

به دلیل افزایش هیدروژن مصرفی در پیل سوختی،  57و  56روابط 

  یابند.کاهش می 12ي مطابق شکل و اگزرژ یحرارت هايبازده

  

  
 برحسبپیل سوختی و هیدروژن ورودي تولیدي توان  -11شکل 

 مساحت پیل سوختی

  

  
مساحت پیل  برحسببازده پیل سوختی و بازده اگزرژي  -12شکل 

 سوختی

  

توان تولیدي پیل سوختی و روي  مسافت بلند شدنیر تأثنتایج 

افزایش مسافت نمایش داده شده است. با  13در شکل هیدروژن ورودي 

یابد، این کاهش طبق کاهش می جلوبرنده به وزن یروين، بلند شدن

کاهش یابد. با کاهش توان  برخاستبراي مقدار توان لازم  42رابطه 

پیل سوختی مورد نیاز براي بلند شدن، مقدار هیدروژن مصرفی و 

و  یحرارت هايبازده ورودي کمتري به پیل سوختی وارد خواهد شد.

به دلیل کاهش  مسافت بلند شدنازاي به پیل سوختی ياگزرژ

طابق شکل م ،))57(و  )56(در روابط هیدروژن مصرفی (افزایش مخرج 

  .یابندیم افزایش 14
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 برحسبپیل سوختی و هیدروژن ورودي تولیدي توان  -13شکل 

 مسافت بلند شدن

  
مسافت بلند  برحسببازده پیل سوختی و بازده اگزرژي  - 14شکل 

 شدن

  

مورد نیاز براي مرحله توان  يرو جرم کلی پهپاد یرتأث یجنتا

 یششده است. با افزا ارائه 15در شکل  يورود یدروژنو ه برخواست

 افزایشبرخاست  يمقدار توان لازم برا )42(، طبق رابطه جرم کل پهپاد

باعث افزایش  برخاست يبراافزایش توان مورد نیاز  ، همچنینیابدمی

مطابق . شودانرژي می ینتأمهیدروژن ورودي به پیل سوختی جهت 

ش توان مورد عث افزایبا همچنین با افزایش جرم کلی پهپاد 16شکل 

در این حالت نیز مشخص  شود.نیاز براي مراحل مختلف پروازي می

- است که بیشترین توان لازم در پهپاد براي قسمت بیشینه سرعت می

بنابراین یکی از پارامترهاي اصلی در یک پهپاد کاهش جرم کلی ؛ باشد

باشد که باعث افزایش مداومت پروازي به دلیل کاهش توان پهپاد می

  م براي مراحل مختلف پروازي خواهد شد.لاز

  
جرم کلی  برحسبتوان مورد نیاز و هیدروژن ورودي  -15شکل 

 پهپاد

  

  
جرم  برحسبتوان مورد نیاز براي مراحل مختلف پرواز  - 16شکل 

 کلی پهپاد
 

  گیرينتیجه - 4

توان  ینتأمپیل سوختی پلیمري براي  یستمسیک  بررسی یندر ا

در حالات مختلف پروازي با مشخصات موجود مورد  مورد نیاز یک پهپاد

سپس به ازاي پارامترهاي مختلف مورد و  است تحلیل قرار گرفته

شده  ارائهزیر  صورت بهقرار گرفته است. نتایج کلی این سیستم  بررسی

 است:

  سرعت  یشینهببیشترین مقدار توان مورد نیاز به ازاي حالت

پیل سوختی پلیمري  این انرژي توسط ینتأمبوده که براي 

نیازمند  متر مربعسانتی 80با مساحت سطح سلول  106تعداد 

 است.

  جریان مورد نیاز براي توان مورد نیاز براي مراحل بیشینه

و  593/5، 576/6، 8 و کروز به ترتیب برخاستسرعت، صعود، 

 باشد.می آمپر 098/2

  بیشترین مقدار بازده پیل سوختی و بازده در حالت کروز

حاصل شده است در حالیکه کمترین این مقادیر  گزرژيا

 .متعلق به حالت بیشینه سرعت است

  توان و هیدروژن ورودي و مصرفی ، چگالی جریانبا افزایش

و  پیل سوختیبازده  که یدرحالیابند پیل سوختی افزایش می

 .یافته است کاهشبازده اگزرژي 

  هوا یومتريکاستوآن کاهش ضریب  تبع بهارتفاع و با افزایش ،

 یابد.ی کاهش میسوخت پیلو بازده  یديتوان تول

  ،توان و هیدروژن ورودي و با مساحت هر سلول پیل سوختی

بازده پیل  که یدرحالیابند مصرفی پیل سوختی افزایش می

 سوختی و بازده اگزرژي کاهش یافته است.

 توان مورد نیاز منجر به کاهش مسافت بلند شدن  افزایش

 .باشدد و همچنین هیدروژن ورودي به سیستم میبراي پهپا

  افزایش جرم کلی پهپاد باعث افزایش توان مورد نیاز براي

سوختی  مراحل مختلف پرواز و هیدروژن ورودي به پیل

 خواهد شد.
  

  نمادها -5

A مساحت سلول (cm2)  

fcW   توان تولیدي پیل سوختی(W) 

h  آنتالپی مخصوص(kJ/kmol)  
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kn   دبی مولی عبوري از جزءk (mol/s) 

P ) فشارbar(  

climbP   توان مورد نیاز مرحله صعود(W) 

cruiseP   توان مورد نیاز کروز(W) 

toP  برخاست  توان مورد نیاز(W) 

,maxVP   توان مورد نیاز در بیشینه سرعت(W) 

T  دما(K)  

V  سرعت m / s  

fcV  ولتاژ پیل سوختی V  

  ها مخفف و زیرنویس

  حالت محیط 0

fc  یسوخت  یلپ  

PEM  یمريپل یسوخت  یلپ  

  یونانی علائم

ex  بازده اگزرژي %  

fc  پیل سوختیبازده  %  

air  ضریب استکیومتري هوا   

 مراجع - 6
[1] Abdolalipouradl M., Khalilarya S., Jafarmadar S., 
Exergoeconomic analysis of a novel integrated transcritical CO2 
and Kalina 11 cycles from Sabalan geothermal power plant. 
Energy Conversion and Management, Vol. 195, pp. 420-435, 
2019. 

و  يانرژ لیتحل ،م. ياری ،ش. ایآر لیخل ،.م یرستم ،پورعدل م. یعبدالعل [2]

همزمان توان، آب  دیتول يبرا ییگرما نیزم يانرژ يبر مبنا ستمیس کی ياگزرژ

 شار.درحال انت .زیدانشگاه تبر کیمکان یمهندس. دروژنیو ه شیگرما ن،یریش

[3] Marandi S., Mohammadkhani F., Yari M., An efficient 
auxiliary power generation system for exploiting hydrogen boil-
off gas (BOG) cold exergy based on PEM fuel cell and two-stage 
ORC: Thermodynamic and exergoeconomic viewpoints. Energy 
Conversion and Management, Vol. 195, pp. 502-518, 2019. 
[4] Ahmadi M.H., Mohammadi A., Pourfayaz F., Mehrpooya M., 
Bidi M., Valero A., et al, Thermodynamic analysis and 
optimization of a waste heat recovery system for proton exchange 
membrane fuel cell using transcritical carbon dioxide cycle and 
cold energy of liquefied natural gas, Journal of Natural Gas 
Science and Engineering, Vol. 34, pp. 428-438, 2016. 

انتقـال آب در   يو آشکارسـاز  یتجرب یبررس، م.ح. یهانیک ،م. ينظر ،م. افرا [5]

، د. زیدانشگاه تبر کیمکان یهندسم. يمریپل يغشا یسوخت لیانتشار گاز پ هیلا

  .1399، 36- 27، ص 1، ش. 50

[6] Akinyele D., Olabode E., Amole A., Review of Fuel Cell 
Technologies and Applications for Sustainable Microgrid 
Systems. Inventions. Vol. 5, pp. 42, 2020. 
 [7] Lee Y., Kim Y., Jang Y., Choi J.M., Effects of external 
humidification on the performance of a polymer electrolyte fuel 
cell. Journal of mechanical science and technology, Vol. 21, pp. 
2188-2195, 2007. 
[8] Yang C., Moon S., Kim Y., A self-operated polymer 
electrolyte fuel cell system operating at dead-end conditions using 
pure hydrogen and oxygen gases. Journal of Mechanical Science 
and Technology, Vol. 29,  pp. 3541-3547, 2015. 

خلبان خودکار بـا   یطراح ،.ي یعباس ،ع. یقست ،س.ح. یسادات ،ع. یقسمت [9]

 یمهندس ـپهپـاد.   کی ـنشست  يبرا PIL و تست یرخطیاستفاده از کنترلگر غ

  .1398، 228- 219، ص 1، ش. 49، د. زیدانشگاه تبر کیمکان

[10] Ozen D.N., Timurkutluk B., Altinisik K., Effects of 
operation temperature and reactant gas humidity levels on 
performance of PEM fuel cells. Renewable and Sustainable 
Energy Reviews, Vol. 59, pp. 1298-1306, 2016. 
[11] Santarelli M., Torchio M., Experimental analysis of the 
effects of the operating variables on the performance of a single 
PEMFC. Energy conversion and management, Vol. 48, pp. 40-51, 
2007. 
[12] Özgür T., Yakaryilmaz A.C., Thermodynamic analysis of a 
Proton Exchange Membrane fuel cell. International Journal of 
Hydrogen Energy, Vol. 43, pp. 18007-18013, 2018. 
[13] Long R., Li B., Liu Z., Liu W., A hybrid system using a 
regenerative electrochemical cycle to harvest waste heat from the 
proton exchange membrane fuel cell. Energy, Vol. 93, pp. 2079-
2086, 2015. 
[14] Verstraete D., Gong A., Lu D.D.-C., Palmer J.L., 
Experimental investigation of the role of the battery in the 
AeroStack hybrid, fuel-cell-based propulsion system for small 
unmanned aircraft systems. International Journal of Hydrogen 
Energy, Vol. 40, pp. 1598-1606, 2015. 
[15] Renau J., Lozano A., Barroso J., Miralles J., Martín J., 
Sánchez F., et al, Use of fuel cell stacks to achieve high altitudes 
in light unmanned aerial vehicles. International Journal of 
Hydrogen Energy, Vol. 40, pp. 14573-14583, 2015. 
[16] Cambone S.A., Krieg K.J., Pace P., Linton W., Unmanned 
aircraft systems roadmap 2005-2030. Office of the Secretary of 
Defense, pp. 4-15, 2005. 
[17] Hordé T., Achard P., Metkemeijer R., PEMFC application 
for aviation: Experimental and numerical study of sensitivity to 
altitude. International Journal of Hydrogen Energy, Vol. 37, pp. 
10818-10829, 2012. 
[18] Saleh I.M., Ali R., Zhang H., Simplified mathematical model 
of proton exchange membrane fuel cell based on horizon fuel cell 
stack. Journal of Modern Power Systems and Clean Energy, Vol. 
4, pp. 668-679, 2016. 
[19] Salah I.M., Modelling, simulation and performance 
evaluation: PEM fuel cells for high altitude UAS. Sheffield 
Hallam University, 2015. 
[20] Karunarathne L., Economou J.T., Knowles K., Power and 
energy management system for fuel cell unmanned aerial vehicle. 
Proceedings of the Institution of Mechanical Engineers, Part G. 
Journal of Aerospace Engineering, Vol. 226, pp. 437-54, 2012. 
[21] Anderson J.D., Aircraft performance and design,1999. 
[22] Klein S., Alvarado F., EES—Engineering Equation Solver. 
F-Chart Software, 2002. 

. 
 

 


