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‌چکیده
سنازی   ل سوختی اکسید جامد ارائه شده است. مد ربوپراپ مجهز شده به پیلدر تحقیق حاضر یک سیکل هیبریدی جدید متشکل از یک موتور تو

هنای انجنام شنده در     متر انجام شده و نتایج حاصل با نتایج حاصل از تحلینل  7500و تحلیل سامانه پیشنهادی در شرایط پروازی با ارتفاع پرواز 

   در نظنر گرفتنه شنده اسنت. بررسنی نتنایج نشنان         30الی  2ار کمپرسور ها نسبت فش موتور توربوپراپ واقعی مقایسه شده است. در تمام تحلیل

شود. نتایج اینن  سوختی اکسید جامد با موتور توربوپراپ منجر به بهبود کارایی کل و افزایش راندمان حرارتی سیستم می دهد که ترکیب پیلمی

 26درصند بنه    20بوپراپ باعن  افنزایش رانندمان کنل سیسنتم از      سوختی اکسید جامد به موتور تور دهد که اضافه نمودن پیل تحقیق نشان می

کیلووات در سناعت   70درصد شده است. همچنین بکارگیری سیکل هیبریدی تراست بیشتری را نسبت به موتور توربوپراپ واقعی تولید کرده و 

 کند.  انرژی الکتریکی هواپیما را تأمین می

 

 سوختی، اکسید جامد، انرژی الکتریکی ، پیلتوربوپراپ، سیستم هیبریدی های‌کلیدی:‌واژه
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Abstract  
In this research, a new combined-cycle consisting of a turboprop engine equipped with a solid oxide fuel 

cell is presented. Modeling and analysis of the proposed system has been done in flight conditions with a 

flight height of 7500 meters and the results have been compared with the results of the analyzes 

performed on the real turboprop engine. In analyzes, the compressor pressure ratio is considered to be 2 to 

30. The evaluation of the results shows that the integration of solid oxide fuel cells with turboprop 

engines will improve the efficiency of this engine.  In addition to that, adding solid oxide fuel cells to the 

turboprop engine will increase the efficiency of the whole system from 20% in the turboprop engine to 

26% in the combined cycle. The results also show that the combined cycle generates somewhat more 

thrust than a real turboprop engine and also provides 70 kWh of aircraft electrical energy.  

 

Key words: Turboprop, Hybrid Systems, Solid Oxide, Fuel Cell, Electrical Energy 

 

 

‌‌

mailto:jpirkandi@mut.ac.ir
https://creativecommons.org/licenses/by-nc/4.0/legalcode


 یهوانورد یمهندس یپژوهش -یعلم یهنشر                                          سازی و تحلیل عملکرد موتور توربوپراپ مجهز به پیل سوختی مدل

 1403 و زمستان ییز، شماره دوم، پاششمبیست و سال                                                                                                                            

 

  /103 

‌مقدمه

 در که کنند می بیان هوانوردی بخش در موجود آمارهای

 رشد درصد 1/5 سالانه مسافربری، های ترافیک دنیا سراسر

 جمعیتی، مراکز پراکندگی ایران، مساحت گستردگی. کنند می

ازجمله  دریایی، و زمینی نقل و حمل خطوط دسترسی لاتمشک

 و مسافر هوایی جایی به جا اند شده موجب که هستند عواملی

مناسب و ترینایمن ترین، یعسر از یکینوان ع به ایران در کالا

. گیرد قرار موردتوجه و شده شناخته ونقل حمل شکل ترین 

 کشور، در فرس تقاضای رفتن بالا و جمعیتروزافزون  افزایش

 از ونقل حمل مختلف های بخش در سوخت مصرف رشد موجب

 به توجه با توربوپراپ هایموتور. است شده هوایی بخشجمله 

 و تعمیر ینههز و پایین سوخت مصرف مانند مطلوبی های ویژگی

 اولویت در توربینی جت های  موتور به نسبت مناسب، نگهداری

 در آنها مطلوب عملکرد و نراندما دیگر سوی از. دارند قرار

 تا است شده سبب پایین های  سرعت و متوسط پروازی ارتفاعات

 و ای  مسافربری منطقه هواپیماهای برای ها  موتور این

 مطلوبی بسیار  ی گزینه غیرنظامی و نظامی ی باربر هواپیماهای

 که سوختی پیل تکنولوژی بکارگیری اخیر های  سال در .باشند

 با الکتروشیمیایی های  واکنش سری یک طی نهیدروژ آن در

 بهترین از یکی کند،  می تولید حرارتی و الکتریکی توان اکسیژن،

 به سوختی های  پیل. شود می محسوب انرژی تولید های  گزینه

 های  آلاینده انتشار عدم ، چگالی انرژی مناسب، بالا راندمان دلیل

 و متحرک قطعات دوجو عدم بالا، توان دانسیته محیطی، یستز

 انرژی تولید برای مطلوبی تجهیزات صدا، و ارتعاش ایجاد عدم

 بسیار سوختی های  پیل از استفاده امروزه. آیند  می حساب به

 های  سفینه ها،  دریایی  زیر در تجهیزات این از و است شده زیاد

وزن و  .]1[شود   می استفاده غیره و هواپیماها ها،   کشتی فضایی،

های بالا و ظرفیت توان تولیدی پایین از معایب پیل قیمت

سوختی بوده و این مساله باع  شده است که این تجهیزات 

بیشتر به عنوان واحد تولید توان کمکی در کنار موتور اصلی 

سوختی به عنوان موتور مورد استفاده قرار گیرند. استفاده از پیل

ا موتورهای اصلی اغلب در پهپادها و هواپیماهای سبک ب

 الکتریکی مورد توجه بوده است.

 موتور یک تحقیقی در 2010 سال در همکاران و بولکرا

 در. نمودند سازی  بهینه ژنتیک الگوریتم کمک به را توربوپراپ

 سوخت مصرف بود، شده انجام هدف دو با که سازی  بهینه این

 دمای کردن محدود با ویژه قدرت و رسیده حداقل به ویژه

. ]2[ بود، رسیده حداکثر به توربین محفظه از خروجی یگازها

 در ایتالیا میلان دانشگاه در همکاران و رابرتو 2010 سال در

 بازیاب و میانی کن خنک حاوی توربوپراپ موتور یک تحقیقی

 به بود شده سعی تحقیق این در. نمودند تحلیل را حرارتی

 با پراپتوربو موتور راندمان ترمودینامیکی معادلات کمک

 دو این تأثیر و شده محاسبه حرارتی بازیاب و میانی کن خنک

 بررسی ترمودینامیکی پارامترهای سایر و سوخت مصرف در

 یک تحقیقی در همکاران و هاکان 2012 سال در. ]3[ شود

 تحلیل اگزرژی و اقتصادی دیدگاه از رو CT7 توربوپراپ موتور

 یک برای که بود قدرت توربین یک دارای موتور این. کردند

. ]4[گرفت  می قرار استفاده مورد متوسط برد با باری هواپیمای

 موتور تحقیقی در 2013 سال در همکاران و بالی اوزگور

 و انرژی دیدگاه از را رویس-رولز شرکت  T56توربروپراپ 

 ترمودینامیکی سیکل ابتدا تحقیق این در. کردند تحلیل اگزرژی

 انرژی تحلیل سپس و گرفته قرار زیابیار مورد توربوپراپ موتور

 درصد 100 و درصد 75) متفاوت کاری شرایط در آن اگزرژی و

. گرفت قرار بررسی مورد موتور مختلف اجزای برای( موتور توان

 در اگزرژی تخریب حداکثر که دادمی نشان تحقیق نتایج

 این ی بهینه عملکرد یتنها . دراست داده رخ احتراق محفظه

 و تحلیل مورد سوخت مصرف و اگزرژی انرژی، نظر زا موتور

 همکاران و آنتونیو 2013 سال در. ]5[بود  گرفته قرار بررسی

 با توربوپراپ موتور یک ترمودینامکی مشخصات تحقیقی در

 ارائه دور راه از پذیر یتهدا های  پرنده برای را حرارتی مبدل

 بالای پروازی مداومت به توجه با تحقیق این در. دادند

 یک آنها در سوخت مصرف کاهش لزوم و نظامی پهپادهای

 به مجهز و کیلووات 900 از کمتر قدرتی با توربوپراپ موتور

 قرار تحلیل و مطالعه مورد حرارتی بازیاب و میانی کن خنک

 رفتار عددی روش کمک به تحقیق این در. بودگرفته 

 آن رد و شده سازی  شبیه توربوپراپ موتور ترمودینامیکی

 مورد موتور خروجی توان و سوخت مصرف حرارتی،  راندمان

 همکاران و کاراکوک 2014 سال در. ]6[بود  گرفته قرار یبررس

 کلیدی پارامترهای و احتراق راندمان آنالیز عنوان تحت تحقیقی

 منتشر مختلف کاری بارهای در را توربوپراپ موتور خروجی

 نظامی توربوپراپ وتورم یک احتراق راندمان آن در که کردند

T56 خروجی اطلاعات کمک با و مختلف کاری شرایط در 

 از خروجی های داده این. بود گرفته قرار بررسی مورد موتور

 از و آمده بدست موتور کاری مختلف شرایط در و تجربی روش
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 خروجی توان و انرژی مانند پارامترهاییمحاسبه  برای آنها

 پارامترهای بین هرابط آن، بر وهعلا. بود شده استفاده موتور

 بازده و گرفته قرار بررسی مورد مطالعه این در شده انتخاب

 بود شده محاسبه درصد 9/99 تا درصد 8/97 بین موتور احتراق

 صادق مدرن هواپیماهای توربوپراپ های موتور در مقدار این که

 تحت را تحقیقی همکاران و توران 2015 سال در. ]7[ است

 موتور یک اگزرژی راندمان دینامیکی سازی  دلم عنوان

 از آن در که دادند ارائه ژنتیک الگوریتم از استفاده با توربوپراپ

 اولیه پارامترهای ی بهینه مقدار ی محاسبه برای ژنتیک الگوریتم

 الگوریتم از استفاده با مطالعه این در. بود شده استفاده طراحی

 موتور اجزای از املک سازی مدل یک( عصبی شبکه) ژنتیک

 و حکمت 2016 سال در .]8[ بود شده انجام توربوپراپ

 سفید نفت سوخت با توربوپراپ موتور یک تحقیقی در همکاران

 قرار بررسی و تحلیل مورد ترمودینامیکی دیدگاه از را متانول و

 دوم و اول قوانین از استفاده با تحقیق این در. دادند

 شده استفاده سوخت. گردید یساز مدل موتور ترمودینامیک

 سوخت و( CH3OH متانول) جایگزین سوخت از مخلوطی

 که داد نشان تحقیق نتایج. بود( C12H26 سفید نفت) معمولی

 سوخت افزایش با و ورودی هوای دبیداشتن  نگه ثابت با

 که آنجایی از. یابد می کاهش سوخت به هوا نسبت جایگزین،

 حفظ منظور به است، سفید تنف از کمتر متانول سوختی ارزش

 یافته افزایش گیریچشم صورت به سوخت مصرف موتور قدرت

 باع  متانول از استفاده که دهدمی نشان تحقیق نتایج. است

 سال در. ]9[است  شده موتور در اگزرژی تخریب میزان افزایش

 توربوپراپ موتور یک تحقیقی در همکاران و توران 2016

PW120A قرار بررسی و تحلیل مورد اگزرژی دیدگاه از را 

 دوم و اول قوانین از استفاده با تحقیق این در. دادند

 مختلف شرایط تحت موتور عملکردی پارامترهای ترمودینامیک،

 و سوخت مصرف میزان اگزرژی، تخریب مقدار و شده بررسی

 مورد موتور اجزای جز   به جز آنالیز از استفاده با موتور راندمان

 همکاران و بالی 2017 سال در. ]10[ بود گرفته قرار ارزیابی

 موتور پیشرفته تحلیل و تجزیه عنوان تحت را تحقیقی

 تحلیل و تجزیه تحقیق این در. دادند ارائه هواپیما توربوپراپ

. بود شده انجام هواپیما توربوپراپ موتور یک پیشرفته و معمولی

 قطعات به وتورم اجزای در اگزرژی تخریب میزان تحقیق این در

 تقسیم ناپذیر اجتناب و پذیر  اجتناب همچنین و بیرونی درونی،

 اگزرژی راندمان که دهدمی نشان تحقیق این نتایج. بود شده

بررسی دیگر سوی از. است درصد 63/16 واقعی حالت در موتور

 و بوده درونی اگزرژی اتلاف درصد 86 که دهدمی    نشان ها

 احتراق، ی محفظه به مربوط نیز یاگزرژ  تخریب بیشترین

 در همکاران و چودهاری. ]11[ باشد  می کمپرسور و توربین

 موتور یک ترمودینامیکی سازی مدل به تحقیقی در 2018 سال

 هدف. پرداختند جامد اکسید سوختیپیل به مجهز توربوپراپ

 موتور ترمودینامیکی بررسی بر روی تمرکز مطالعه این از آنها

 و حرارتی بازیاب میانی، کن خنک به مجهز توربوپراپ

 الکتریکی انرژی تولید جهت صنعتی جامد اکسید سوختی پیل

 جز هر تحقیق این در. بود تولیدی تراست نیروی به توجه بدون

 و تحلیل مورد اگزرژی و انرژی دیدگاه از هیبریدی سیستم از

 دماهای در سوختی  پیل عملکرد همچنین و گرفته قرار بررسی

 سال در. ]12[ بود شده ارزیابی توربین به ورودی مختلف

 و سازی  مدل عنوان تحت تحقیقی همکاران و کریستینا 2018

 برقی  پیشرانه سیستم و توربوپراپ موتور یک ترکیب بررسی

 مصرف در جویی صرفه منظور به تحقیق این در. دادند ارائه

 سیستم یک صوتی آلودگی کاهش و کمتر آلودگی سوخت،

 الکتریکی و گاز توربین موتور از ترکیبی که هیبریدی پیشرانه

 یک کمک به تحقیق این در. بود گرفته قرار ارزیابی مورد بود

 با شده ترکیب کوچک گاز توربین یک عددی بعدی صفر کد

 و سوخت مصرف و شده سازیشبیه الکتریکی موتور

 نیز ریتمالگو یک. بود گرفته قرار بررسی مورد موتور های آلودگی

بود  شده پیشنهاد نیز مورد نیاز های  باتری وزن ی محاسبه برای

 و تجزیه به تحقیقی در همکاران و توران 2019 سال در. ]13[

 مختلف های گشتاور در توربوپراپ موتور یک دینامیکی تحلیل

 که دادمی نشان تحقیق این نتایج. پرداختند اگزرژی دیدگاه از

 محفظه در محیطی زیست تاثیرات و اگزرژی تخریب بیشترین

. در ]14[ افتد می اتفاق قدرت توربین در آن کمترین و احتراق

موتور پیرکندی و همکاران در تحقیقی یک  2021سال 

را از دیدگاه  سوختی اکسید جامد پرخورانِ ملخی مجهز به پیل

نتایج این ترمودینامیکی مورد تحلیل و بررسی قرار دادند. 

سوختی اکسید جامد به  که افزودن پیل ادد تحقیق نشان می

 20از   موتور پرخورانِ ملخی باع  افزایش بازده کل سامانه

درصد در چرخه  26درصد در موتور پرخورانِ ملخی به 

 .]15[ خواهد شد هیبریدی

 پینل  بنه  مجهنز  توربنوپراپ  موتنور  یک حاضر مطالعه در

 نتنایج  و گرفته قرار بررسی و تحلیل مورد جامد اکسید سوختی
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بررسنی   .اسنت  شنده  مقایسنه  سناده  توربوپراپ موتور یک با آن

سنوختی اکسنید   دهد که ترکیب پیلمطالعات گذشته نشان می

جامنند و موتننور توربننوپراپ کمتننر مننورد توجننه محققننان و     

پژوهشننگران بننوده و در بیشننتر تحقیقننات موتننور توربننوفن و   

حقیقنات  توربوجت مد نظر بوده است. از سوی دیگر در بیشنتر ت 

سوختی به طور دقیق انجام نشده بود و در تحلیل محاسبات پیل

های زیادی صورت گرفته بود. با توجنه بنه نقنش    سازیآن ساده

سوختی در سیستم هیبریدی در این تحقیق محاسبات مهم پیل

کامل الکتروشیمیایی، حرارتی و ترمودینامیکی پیل انجام شنده  

که ثابت فرض شنده بنود،    و دمای آن بر خلاف بیشتر تحقیقات

در شرایط مختلف کاری محاسبه شده است. در این تحقینق بنا   

 حرارتی، سوختی راندمانمدلسازی کامل موتور توربوپراپ و پیل

 شنرایط  در موتنور  تولیندی  تراست همچنین و کلی و پیشرانش

 .است شده مقایسه یکدیگر با نتایج و محاسبه کاری مختلف
 

 معرفی‌سامانه‌پیشنهادی

در این قسمت یک سامانه هیبریدی شامل موتور 

سیکل  عنوان بهسوختی اکسید جامد  توربوپراپ مجهز به پیل

 1شود. شماتیک این سامانه در شکل  پیشنهادی معرفی می

این سامانه هیبریدی شامل، ورودی هوا، نشان داده شده است. 

سوختی اکسید جامد، محفظه احتراق،  کمپرسور هوا، استک پیل

باشد.  فشار و نازل خروجی می فشار، توربین کم ربین پرتو

شود بخشی از هوای طور که در این شکل مشاهده می همان

سوختی و بخشی خروجی از کمپرسور فشار بالا وارد کاتد پیل

شود. هوا و سوخت ورودی دیگر وارد محفظه احتراق موتور می

یمیایی های الکتروشسوختی پس از انجام واکنشپیل     به 

 کند.انرژی الکتریکی تولید می

 

‌

‌سوختی‌پیل‌–‌توربوپراپ‌موتور‌پیشنهادی‌ی‌هچرخ‌-‌1شکل‌

‌جامد‌اکسید

 

گردد. هوا و سوخت باقیمانده نیز وارد محفظه احتراق می

-سوختی استفاده شده در این موتور از نوع اکسید جامد میپیل

 باشد.

 

‌معادلات‌حاکم

 از یک هر بر حاکم نامیکیترمودی معادلات بخش این در

 .است شده ارائه مجزا صورت به هیبریدی ی سامانه اجزا

 

 سازی‌ورودی‌هوا‌مدل - 

نشان داده شده است، هوای  1طور که در شکل  همان

و ماخ پروازی  (Pa ، Taمحیط در یک فشار و دمای معین )

(Maوارد ورودی هوا می )  شود. برای ورودی هوا یک راندمان

نشان داده شده  d ک در نظر گرفته شده است که باآیزنتروپی

است. دما و فشار خروجی از ورودی هوا تحت تأثیر ماخ پروازی، 

دما و فشار ورودی و راندمان آیزنتروپیک ورودی هوای موتور 

(، به کمک P1  ،T1گیرد. بنابراین دما و فشار خروجی ) قرار می

 گردد: ( محاسبه می2( و )1بط )روا

(1) 2

1

1
1

2
a aT T M

  
  

 
 

(2) 
1

2

1

1
1

2
a d aP P M






 
  

 
  

 

‌سازی‌کمپرسور‌‌مدل‌-

،  P1هوا با فشار و دمای خروجی از ورودی هوای موتور )

T1 وارد کمپرسور شده و سپس با تراکم در آن، با فشار و )

شود. با فرض آدیاباتیک  می( از آن خارج P2  ،T2دمای بالاتر )

، بودن فرآیند تراکم و با مشخص بودن نسبت فشار کمپرسور

is,راندمان آیزنتروپیک ) comp و و همچنین نسبت گرمای )

توان دما و فشار گازهای خروجی از کمپرسور و  ی هوا می ویژه

آن را با استفاده از روابط  طور کار مخصوص مورد نیاز ینهم

 .]16[( محاسبه نمود 5( و )4(، )3)

(3) ,is 2 1
,

2 1

comp s
is comp

comp

W T T

W T T



 


 

(4) 

1

2 2

1 1

sT P

T P







 
  
 

  

 

(5)  2 1comp in pW m c T T  
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‌سوختی‌سازی‌پیل‌مدل‌-

ی  با توجه به اینکه بخشی از توان تولید شده در سامانه

باشد، جهت  سوختی می ه پیلهیبریدی معرفی شده مربوط ب

تر، معادلات این بخش به صورت کامل  دستیابی به نتایج دقیق

حل کلی معادلات بقای جرم و مورد بررسی قرار گرفته است. 

نیاز به ارزیابی ولتاژ و جریان تولید شده در سوختی  پیلانرژی 

( 6)  ی توسط معادلهسوختی  پیلپذیر  آن دارد. ولتاژ برگشت

 .]17[شود تعریف می

(6) 

2

1/2

2 2lnu H O

e H O

R T P P
E E

n F P

 
   

 
 

 

در شرایط سوختی  پیلولتاژ  Eی فوق  در رابطه

سوختی  پیلدمای استک  Tثابت جهانی گازها،  uRاستاندارد، 

 ،F  ثابت فارادی وen های جریان یافته در مدار  تعداد الکترون

ی ولتاژ  به ازای تشکیل هر مولکول آب است. جهت محاسبه

های مربوط به پیل که شامل افت ولتاژ  واقعی پیل باید افت

( ohmVی اهمیک ) (، افت ولتاژ ناحیهactVسازی ) ی فعال ناحیه

باشند، محاسبه شود و  ( میconcVی غلظت ) و افت ولتاژ ناحیه

( مقدار ولتاژ واقعی آن 7پس از آن با استفاده از معادله )

(cellV محاسبه گردد )]18[. 

(7)  cell act ohm concV E V V V    

ی افت ولتاژهای اشاره شده، مقدار ولتاژ  پس از محاسبه

( بدست خواهد آمد. 7) طبق رابطهسوختی  پیلواقعی تک سل 

( محاسبه 9( و )8مقدار جریان و توان هر سل نیز طبق روابط )

 گردد. می
(8) 

cell cellI i A  

(9) 
DC Cell Cell cellPower I V   

وان هر سل و سپس با مشخص شدن مقدار جریان و ت

ی مقدار نرخ مولی پیشرفت واکنش کلی  همچنین با محاسبه

( مقادیر جریان و 12( تا )10توان با استفاده از روابط ) میپیل، 

 invدر این روابطمحاسبه نمود. سوختی را  پیلتوان کلی در 

 باشد. ضریب تبدیل جریان مستقیم به متناوب می

(10) 2totalI F z    

(11) 
DC total total cellPower I V    

(12) 
AC total DC total invPower Power    

با توجه به بالانس جریان ورودی و خروجی از سیستم 

سوختی را  توان جریان خروجی از پیل ( می13مطابق با معادله )

 ( بیان کرد.14مطابق با معادله )

(13) 
in out

mass flows mass flows   

(14) 
3 . 4fuel FCm m m   

  
 

‌ی‌احتراق‌سازی‌محفظه‌مدل‌-

پس از ورود هوای فشرده شده کمپرسور به داخل 

ی احتراق و ترکیب شدن با سوخت عمل احتراق صورت  محفظه

های  گیرد. از طرف دیگر محصولات حاصل از واکنش می

شود یم ی احتراق سوختی نیز وارد محفظه شیمیایی داخل پیل

سوختی موفق به واکنش نشده، در  تا سوختی که در داخل پیل

ی بقای انرژی و با در  این بخش مصرف شود. با نوشتن معادله

ی  توان طبق معادله ی احتراق، می نظر گرفتن راندمان محفظه

( مقدار دبی، آنتالپی، دما خروجی از 18ی ) ( تا معادله15)

رژی در محفظه را محاسبه ی احتراق و همچنین اتلاف ان محفظه

. در روابط ذیل]16[نمود 
fU فاکتور مصرف سوخت وLHV 

 باشند.ارزش حرارتی پایین سوخت می

(15) 
   3 , ,

, 4 5

. 1fuel FC f fuel FC f

fuel comb

m m U m U

m m m

  

  
 

(16) 
 3 , 3 4 4

5 5

. . .

. 0

fuel FC f

comb loss

m m U h m h

Q m h Q

 

   

 

(17) 
  

 
4,

,

1comb fuel FC f CH

fuel comb fuel

Q m U LHV

m LHV

  

 
 

(18) 

   

 
4

,

,

1 1

1

loss fuel FC f comb

CH fuel comb comb

fuel

Q m U

LHV m

LHV





    

  



 

ی احتراق و با  حال با استفاده از روابط حاکم بر محفظه

های حاصل از روابط فوق، بیشترین دمای ورودی به  کمک داده

شود و فشار خروجی از محفظ احتراق نیز از  توربین محاسبه می

 .گردد ( محاسبه می20رابطه )

(19) 
5T TIT 

(20)  5 21 combP P P   

ی  افت فشار موجود در محفظه combPی فوق  در رابطه

( نیز با استفاده از fاحتراق است. نسبت سوخت به هوا )

 شود. ( محاسبه می21ی ) رابطه
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(21) 
5 2

5

p pf

a comb p

c T c Tm
f

m LHV c T


 

 
 

 

 سازی‌توربین‌پرفشار‌لمد‌-

کار موردنیاز کمپرسور توسط توربین پرفشار تأمین 

توان کار خروجی از توربین پرفشار را برابر  یگردد. بنابراین م می

  .]16[کار مصرفی کمپرسور لحاظ کرد 

(22) 
HPT CW W 

( TITبا آگاهی از دمای گازهای ورودی به توربین )

( را محاسبه نمود. علاوه 6Tتوان دمای خروجی از توربین ) می

توان  بر آن با توجه به تعریف راندمان آیزنتروپیک توربین می

و فشار خروجی از  6sTآل سیال خروجی از توربین  دمای ایده

 ( را محاسبه نمود.6Pآن )

(23) 5 6

5 6

HPTa
HPT

HPTs s

W h h

W h h



 


 

(24) 
1

6
6 5

5

sT
P P

T



  
  

 
 

 

‌سازی‌توربین‌آزاد‌مدل‌-

در این بخش نیز همانند بخش قبل با توجه به تعریف 

راندمان آیزنتروپیک توربین دمای جریان خروجی از توربین آزاد 

 گردد. ( محاسبه می25ی ) (، از طریق رابطه)

(25) 6 7

6 7

FTa
FT

FTs s

W h h

W h h



 


 

آل جریان خروجی از این توربین نیز  همچنین دمای ایده

 آید. ( بدست می26ی ) از رابطه

(26) 

1

7
7 6

6

s

P
T T

P







 
  

 
 

با محاسبه مقدار آنتالپی وارد شده به توربین آزاد، آنتالپی 

 گردد. وجود در توربین آزاد و نازل محاسبه میم

(27) 

1

6

7

1 a
pt

P
h c T

P





 
         
 

  

 

  دستیابی به بیشترین میزان تراست، مقدار بهینه منظور به

افتد  کسری از افت آنتالپی که در توربین آزاد و نازل اتفاق می

 (.hگردد ) محاسبه می

(28) 
2

2 2 2 2
1

2

n
opt

pr g m t

U

h




   

 
        

 

سپس با توجه به مقدار افت آنتالپی در توربین و نازل 

 شود. مقدار آنتالپی موجود در آنها محاسبه می

(29) 
FT opth h     

از طرفی با توجه به این نکته که دبی خروجی از توربین 

مقدار  توان پرفشار با دبی خروجی از توربین آزاد برابر است می

( محاسبه 30ی ) مخصوص تولید شده را با استفاده از رابطهکار 

 .]16[نمود 

(30) 
6FT FTW m h  

 

‌سازی‌نازل‌مدل‌-

فشار،  ی مقدار افت آنتالپی در توربین کم پس از محاسبه

(  قابل محاسبه 31ی ) آنتالپی ورودی به نازل به کمک رابطه

  .]2[باشد  می

(31)  1N opth h      

با دانستن مقدار آنتالپی ورودی به نازل سرعت گازهای 

شود  ( محاسبه می32ی ) ( به کمک معادله7Vخروجی از نازل )

]16[. 

(32) 
7 2e N NV V h     

 

 محاسبات‌تراست‌-

( مقدار 32ی ) رابطه( و همچنین 30ی ) با توجه به رابطه

( و نازل موتور propTتراست مخصوص تولید شده توسط ملخ )

( قابل محاسبه 34( و )33( به کمک روابط )NTتوربوپراپ )

 .]12[است 

(33) prop m prop g FT

a a

T W

m V

    
 

(34)   71N
a

a

T
f V V

m
     

 ( برابر خواهد بود با:totalTدر نتیجه مقدار تراست کل )

(35) 
total prop NT T T   

(، ضریب کار کل 35ی ) در نتیجه با استفاده از رابطه

( محاسبه 36ی ) طه( از رابtotalCخروجی موتور توربوپراپ )

 گردد. می

(36) a total
total

a p a

V T
C

m c T




 
 



 آبادی پیرکندی، کرمی، عباسی، محمودی، هاشم                                             یهوانورد یمهندس یپژوهش -یعلم یهنشر           

 1403 و زمستان ییز، شماره دوم، پاششمبیست و سال             
108‌‌/ 

 محاسبات‌راندمان‌سیستم‌-

راندمان حرارتی برای موتور توربوپراپ مجهز به 

به صورت نسبت میزان توان تولید شده به میزان سوختی  پیل

( محاسبه 37ی ) شود که از رابطه مصرف انرژی تعریف می

ستم پیشرانش نیز برابر با میزان همچنین راندمان سی شود. می

ی  تراست تولید شده به توان تولید شده بوده و به کمک رابطه

باشد. در انتها نیز راندمان کل برابر است  ( قابل محاسبه می38)

توان  راندمان حرارتی در راندمان پیشرانش که می ضرب حاصلبا 

  .]12[( محاسبه نمود 39ی ) مقدار آن را از رابطه

(37) 
 

,

,

FC ac FT

T

fuel FC f comb

W W

m U LHV Q





  
 

(38) 
,

total
P

FC ac FT

T V

W W






 

(39) 

 ,

O P T

total

fuel FC f comb

T V

m U LHV Q

   




  

 

 

 سازی‌اگزرژی‌مدل‌-

 -موتور توربوپراپ هیبریدیطور که گفته شد سیکل  همان

کمپرسور،  ورودی هوا، سوختی اکسید جامد شامل پیل

پرفشار و  ی احتراق، توربین سوختی اکسید جامد، محفظه پیل

باشد. که در ادامه روابط تعادلی اگزرژی  فشار می توربین کم

برای اجزای اصلی این موتور نشان داده شده است. در نبود 

الکتریسیته، مغناطیس، کشش سطحی و برهمکنش هسته، 

به چهار مؤلفه اگزرژی  XEاگزرژی یک سیستم با  مجموعه

X,کی )فیزی phE( اگزرژی جنبشی ،),X keE اگزرژی ،)

X,پتانسیل ) peE( و اگزرژی شیمیایی ),X chE تقسیم )

 شود.  می

(40) 
, , , ,X X ph X ke X pe X chE E E E E    

در ادامه روابط تعادلی اگزرژی برای هر یک از اجزای 

پیل سوختی اکسید جامد ارائه  -سیستم و موتور توربوپراپ 

 .]19[شده است 

(41) 
, ,1 ,2X comp X X compE E E W   

(42) 
4

,SOFC

, ,3 , ,4

, loss

X SOFC X X CH X

X Q SOFC

E E E E

E W

  

 
 

(43) 

,

,comb ,2 , ,4

, ,5loss comb

X X X Fuel X

X Q X

E E E E

E E

  

 
 

(44) 
, ,5 ,6X HPT X comp XE E W E   

(45) 
, ,6 ,7X LPT X LPT XE E W E   

(46) 

4

, ,1 ,

,CH ,7

X Turboprop SOFC X X Fuel

X X LPT

E E E

E E W WSOFC

  

   
 

( فلوچارت 2با توجه به روابط حاکم بر مساله در شکل )

سوختی نشان داده پیل-پحل سیستم هیبریدی موتور توربوپرا

 شده است.

 

 
پیل‌‌-فلوچارت‌حل‌سیستم‌هیبریدی‌موتور‌توربوپراپ‌‌-‌2شکل‌

‌سوختی
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‌رسنجی‌‌اعتبا

 حاصل نتایج است لازم شده، تهیه کد سنجی اعتبار جهت

 به توجه با. گردد مقایسه موجود آزمایشگاهی نتایج با کد این از

 موتور پیکربندی آزمایشگاهی در زمینه نتایج وجود عدم

 نتایج با شده تهیه کد جامد، اکسید سوختی پیل - توربوپراپ

 چودهاری توسط شده مانجا سازی ترمودینامیکی مدل از حاصل

در مدل پیشنهادی  .است گردیده مقایسه ]12[همکاران  و

سوختی اکسید جامد جهت همکاران از یک پیل و چودهاری

تولید توان الکتریکی برای سایر تجهیزات هواپیما استفاده شده 

سوختی دما بالا بوده و از محصولات احتراق موتور است. پیل

سیکل پیشنهادی از دیدگاه قانون  کند.توربوپراپ استفاده می

اول و دوم ترمودینامیک مورد تحلیل و بررسی قرار گرفته و 

تاثیر پارامترهایی مانند نسبت فشار کمپرسور، دمای ورودی به 

توربین و نرخ جریان هوای ورودی به موتور بر روی راندمان 

 منظور اعتبارسنجی کد نوشته شده ابتدا بررسی شده است. به

سپس  و شده سازیشبیه همکاران و چودهاری قالهم سیکل

 گرفت. قرار مقایسه مورد آن با نتایج کد نوشته شده نتایج

است، تغییرات  شده داده نشان 1جدول  در که طور همان

راندمان حرارتی موتور در نسبت فشارهای مختلف کمپرسور )در 

کلوین( با نتایج  1250دمای گازهای ورودی به توربین 

 همکاران همخوانی مناسبی دارد. و یچودهار
‌

مقایسه‌نتایج‌حاصل‌از‌کد‌حاضر‌با‌نتایج‌عددی‌موجود‌در‌‌-1جدول‌

 .]12[مرجع‌

نتایج  واحد پارامترهای هدف

 چودهاری

نتایج 

تحلیل 

 حاضر

درصد 

 خطا

 % 0.8 62.1 61.6  راندمان حرارتی

توان مخصوص خروجی 

 سوختی پیلاز 

(kJ/kg) 445 438.

6 

1.4 % 

های  موع توانمج

 مخصوص تولید شده

(kJ/kg) 595 593.

6 

0.2 % 

 % kW 2425 2380 1.8 قدرت خالص خروجی

 

‌نتایج‌

ی پیشنهادی در شرایط پروازی با ارتفاع  سازی سامانه ل مد

متر مورد تحلیل و بررسی قرار گرفته و نتایج  7500پرواز 

های انجام شده در موتور  حاصل با نتایج حاصل از تحلیل

ها نسبت  توربوپراپ واقعی مقایسه شده است. در تمام تحلیل

در نظر گرفته شده است. دبی هوای  30الی  2فشار کمپرسور 

کیلوگرم بر ثانیه  5/9ورودی ثابت فرض شده و برابر است با 

ی احتراق نیز با  لحاظ شده است. دبی سوخت ورودی به محفظه

به شده است. توجه به دمای گازهای ورودی به توربین محاس

دمای گازهای ورودی به توربین یک محدودیت تکنولوژیکی 

 از حاصل نتایج ادامه دربوده و نباید از مقدار مجاز بالاتر رود. 

در ابتدا نمودار تراست  است. گردیده ارائه شده انجام سازی شبیه

مخصوص مورد بررسی قرار گرفته است. همانگونه که در شکل 

با افزایش نسبت فشار کمپرسور، نشان داده شده است  3

تراست مخصوص ابتدا زیاد و سپس در نسبت فشارهای بالا سیر 

دهد با گیرد. از سوی دیگر نتایج نشان مینزولی به خود می

افزایش دمای گازهای ورودی به توربین همواره تراست 

 یابد.مخصوص افزایش می

تغییرات کار مخصوص تولید شده در سیستم  4در شکل 

سوختی نسبت به فشار کمپرسور در  پیل -بریدی توربوپراپ هی

دماهای ورودی به توربین مختلف نشان داده شده است. 

شود با افزایش نسبت فشار کمپرسور  همانطور که مشاهده می

ابتدا کار مخصوص تولید شده افزایش یافته و پس از رسیدن به 

. دلیل نسبت فشار بهینه کمپرسور مقدار آن کاهش یافته است

این امر افزایش کار مصرفی کمپرسور با افزایش نسبت فشار 

باشد. در واقع با افزایش نسبت فشار کمپرسور کار  کمپرسور می

تولیدی توربین نیز زیاد شده اما با عبور نسبت فشار از نسبت 

فشار بهینه کار مصرفی کمپرسور بیشتر شده و این امر باع  

 گردد. کاهش مقدار توان تولید شده می

 

 

تغییرات‌تراست‌مخصوص‌در‌سیستم‌هیبریدی‌بر‌حسب‌‌-‌3شکل

‌نسبت‌فشار‌کمپرسور‌
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تغییرات‌کار‌مخصوص‌تولید‌شده‌در‌سیستم‌هیبریدی‌بر‌‌-‌4شکل

‌حسب‌نسبت‌فشار‌کمپرسور‌

‌

تغییرات کار مخصوص تولید شده نسبت به  5در شکل 

سبت عدد ماخ پروازی نشان داده شده است. در این نمودار ن

فشار کمپرسور ثابت در نظر گرفته شده است. نتایج این شکل 

دهد که با افزایش دمای ورودی به توربین، کار نشان می

دهد که مخصوص تولیدی افزایش یافته است. نتایج نشان می

کاهش عدد ماخ پروازی باع  افزایش آلفای بهیه شده که این 

 د.گرد موضوع باع  افزایش کار مخصوص تولیدی می

به ترتیب تاثیر نسبت فشار کمپرسور  7و  6های در شکل

و عدد ماخ پروازی بر روی راندمان حرارتی سیکل هیبریدی 

شود با افزایش  طور که مشاهده می نشان داده شده است. همان

نسبت فشار کمپرسور راندمان حرارتی سیکل هیبریدی افزایش 

شود با یطور که مشاهده م از طرف دیگر همان یافته است.

افزایش دمای ورودی به توربین نیز راندمان حرارتی افزایش 

یافته است. دلیل عمده این افزایش بالا رفتن نیروی تراست 

 باشد.مخصوص می
‌

 
تغییرات‌کار‌مخصوص‌تولید‌شده‌بر‌حسب‌عدد‌ماخ‌‌-‌5شکل

‌پروازی

 
تغییرات‌راندمان‌حرارتی‌سیستم‌هیبریدی‌بر‌حسب‌‌-‌6شکل

‌مپرسور‌در‌دماهای‌ورودی‌به‌توربین‌مختلفنسبت‌فشار‌ک

‌

 
تغییرات‌راندمان‌حرارتی‌سیستم‌هیبریدی‌بر‌حسب‌عدد‌‌-‌7شکل

‌ماخ‌پروازی‌

‌

نمودار تغییرات راندمان پیشرانش در سیستم  8در شکل 

نسبت به تغییرات فشار کاری  6/0هیبریدی و در عدد ماخ 

شود،  یطور که مشاهده م همان کمپرسور را نشان داده است.

راندمان پیشرانش در ابتدا و در نسبت فشارهای پایین کمپرسور 

به دلیل پایین بودن مقدار توان محوری تولید شده توسط 

توربین و بالا بودن مقدار تراست تولیدی توسط نازل مقدار بالا 

بوده و سپس با افزایش سطح توان تولیدی توسط موتور مقدار 

به دلیل بالا رفتن نسبت فشار آن کاهش یافته است. در ادامه 

کمپرسور و مصرف انرژی توسط کمپرسور مجددا تراست 

تولیدی توسط نازل رو به افزایش رفته و مقدار راندمان 

یابد. همانگونه که در این نمودار نشان داده پیشرانش افزایش می

تر از  شده است سطح نمودار رانش در سیستم هیبریدی پایین

توان  ر موتور توربوپراپ واقعی است. میسطح راندمان رانش د

نتیجه گرفت که دلیل این امر کاهش مقدار توان محوری تولید 

  باشد. شده در حالت واقعی می
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نمودار راندمان کلی موتور نسبت به نسبت  9در شکل 

 -فشار کمپرسور و برای سیستم هیبریدی موتور توربوپراپ 

دهد که با  شان میسوختی نشان داده است. این نمودار ن پیل

افزایش نسبت فشار کمپرسور مقدار آن ابتدا افزایش و سپس 

دهد که با افزایش یابد. از سوی دیگر نتایج نشان می کاهش می

دمای ورودی به توربین، راندمان کلی افزایش یافته است. از 

آنجایی که این راندمان از حاصل ضرب راندامان پیشرانش در 

طور که در این  شود، بنابراین همان ه میراندمان حرارتی محاسب

راندمان حرارتی در  10شکل نشان داده شده است در شکل 

سوختی نسبت  پیل -حالت سیستم هیبریدی موتور توربوپراپ

به موتور توربوپراپ واقعی نشان داده شده است. بنابراین 

راندمان کلی در حالت سیستم هیبریدی به دلیل بالا بودن 

تی آن مقدار بیشتری نسبت به موتور توربوپراپ راندمان حرار

 باشد. واقعی را دارا می

 

 
بررسی‌راندمان‌رانش‌برحسب‌نسبت‌فشار‌کمپرسور‌در‌‌-‌8شکل

‌سوختی‌اکسید‌جامد‌پیل‌–سامانه‌هیبریدی‌توربوپراپ

 

 

بررسی‌راندمان‌کل‌برحسب‌نسبت‌فشار‌کمپرسور‌در‌‌-‌9شکل

‌تی‌اکسید‌جامدسوخ‌پیل‌–سامانه‌هیبریدی‌توربوپراپ

 
بررسی‌راندمان‌کل‌برحسب‌نسبت‌فشار‌کمپرسور‌در‌‌-‌10شکل

‌سامانه‌هیبریدی‌و‌موتور‌ساده

‌

تغییرات دبی سوخت به دبی هوای ورودی  11شکل  در

نسبت به نسبت فشار کمپرسور نشان داده شده است. در این 

میزان دبی مصرفی سوخت مورد نیاز به منظور تزریق به  شکل

راق برای افزایش دمای ورودی به توربین بررسی محفظه احت

شده است. بر اساس این نمودار هر چه میزان دمای ورودی به 

توربین افزایش یابد، میزان مصرف سوخت نیز افزایش یافته 

با افزایش نسبت فشار کمپرسور دهد که نتایج نشان میاست. 

توان نتیجه گرفت که با  این نسبت کاهش یافته است. می

زایش نسبت فشار کمپرسور دمای ورودی به محفظه احتراق اف

یابد که با ثابت در نظر گرفتن دمای خروجی از  نیز افزایش می

محفظه احتراق مقدار نسبت دبی مصرفی سوخت به دبی 

نشان  11 که این موضوع در شکل ،یابد ورودی هوا کاهش می

 داده شده است.

 

 
بر‌حسب‌دمای‌ورودی‌‌تغییرات‌دبی‌جرمی‌مصرف‌سوخت‌-‌11شکل

‌به‌توربین
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موتنور   هیبریندی ضنریب کنار کنل سیسنتم      12در شکل 

و در دو دمای مختلف  6/0سوختی در عدد ماخ  پیل -توربوپراپ 

ورودی به توربین مورد بررسی قرار گرفته است. از آنجنایی کنه   

ی مستقیمی با تراست ویژه دارد، بننابراین   ضریب کار کل رابطه

یب کار کل بسیار نزدیک به رفتار نمودار تراست رفتار نمودار ضر

باشد و با افزایش نسبت فشار کمپرسور ابتندا مقندار آن    ویژه می

دهند کنه بنا افنزایش     شود. نتایج نشان منی زیاد و سپس کم می

 دمای ورودی به توربین مقدار این ضریب افزایش یافته است.

ضننریب کننار کننل برحسننب نسننبت فشننار   13ر شننکل د 

در سامانه هیبریدی و موتور ساده مقایسه شده اسنت.  کمپرسور 

طور که در این شکل نشان داده شده است سطح رانندمان   همان

ضریب کار کل در حالت موتور توربوپراپ واقعی کمتر از سیستم 

سوختی است که اینن موضنوع    پیل -هیبریدی موتور توربوپراپ 

  .تبه دلیل افزایش تراست مخصوص در سامانه هیبریدی اس
‌

 
‌–توربوپراپ‌‌هیبریدیبررسی‌ضریب‌کار‌کل‌سیستم‌‌-‌12شکل

‌کمپرسورسوختی‌بر‌حسب‌نسبت‌فشار‌‌پیل

 

 
مقایسه‌ضریب‌کار‌کل‌برحسب‌نسبت‌فشار‌کمپرسور‌در‌‌-‌13شکل

‌و‌موتور‌ساده‌هیبریدیسامانه‌

نمودار نسبت تراست تولید شده در نازل به  14در شکل 

ایط مختلف کاری سیستم تراست تولید شده در ملخ در شر

هیبریدی ارائه شده است. تغییرات این پارامتر نسبت به 

است. همانگونه  6/0تغییرات نسبت فشار کمپرسور در عدد ماخ 

شود با افزایش نسبت فشار  که در این شکل مشاهده می

یابد. افزایش نسبت فشار کمپرسور این نسبت ابتدا کاهش می

ودی به محفظه احتراق و در کمپرسور باع  افزایش فشار ور

نتیجه افزایش سطح توان محوری تولیدی توسط موتور 

گردد. بنابراین افزایش نسبت فشار کمپرسور سبب کاهش  می

تراست تولید شده توسط نازل و در نتیجه کاهش این نسبت 

شده است. در سیستم هیبریدی این مقدار تا حدودی کاهش 

ش توان محوری تولید شده یافته است و دلیل این امر نیز کاه

باشد. در واقع در موتور توروبوپراپ  در موتور توربوپراپ می

تراست تولید شده توسط ملخ کمتر از سیستم هیبریدی 

تغییرات نسبت تراست تولید شده در  15باشد. در شکل  می

خروجی به تراست تولید شده در ملخ نسبت به عدد ماخ در 

 ا یکدیگر مقایسه شده است.سیستم هیبریدی و موتور ساده ب

در این سامانه هیبریدی سوختی پیلنقش با توجه به اهمیت 

های انجام شده بر روی آن به صورت کامل پیشنهادی، تحلیل

انجام شده است. بر خلاف بیشتر تحقیقات انجام شده که دمای 

کاری پیل را ثابت فرض کرده بودند، در این تحقیق دمای کاری 

ختلف کاری محاسبه شده است. تغییر دمای پیل در شرایط م

کاری پیل باع  تغییر در توان تولیدی پیل و در نتیجه توان 

 تولیدی سامانه هیبریدی خواهد شد.

 

 
نسبت‌تراست‌تولید‌شده‌در‌خروجی‌به‌تراست‌تولید‌‌-‌14شکل

‌تغییر‌نسبت‌فشار‌کمپرسورشده‌در‌ملخ‌نسبت‌به‌

‌
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د‌شده‌در‌خروجی‌به‌تراست‌مقایسه‌نسبت‌تراست‌تولی‌-‌15شکل

در‌سیستم‌‌تغییر‌نسبت‌فشار‌کمپرسورنسبت‌به‌تولید‌شده‌در‌ملخ‌

‌و‌موتور‌ساده‌هیبریدی

 

تغییر دمای کاری پیل نسبت به تغییر نسبت  16در شکل 

شنود  فشار کمپرسور ارائه شده است. همانطور که مشناهده منی  

تغییر نسبت فشار کمپرسور سنبب کناهش دمنای کناری پینل      

نیز اثرات این تغییر دمای پیل بنر روی   17هد شد. در شکل خوا

توان تولیدی آن نشان داده شنده اسنت. در ینک نسنبت فشنار      

کمپرسور ثابت، افزایش دما سبب بالا رفتن تنوان تولیندی پینل    

 خواهد شد.

نیز تاثیر دمای ورودی سوخت بر دمای پینل   18در شکل  

شنود بنا   هده میسوختی نشان داده شده است. همانطور که مشا

سوختی، دمای کناری پینل    افزایش دمای سوخت ورودی به پیل

توان نتیجه گرفنت کنه اگرچنه افنزایش      یابد. مینیز افزایش می

گردد، ولنی   نسبت فشار کمپرسور باع  افزایش توان تولیدی می

این امر باع  کاهش دما کاری پیل شده کنه اینن مسناله خنود     

واهد شد. بنابراین بنا افنزایش   باع  افت توان تولیدی در پیل خ

تنوان دمنای پینل و در نتیجنه تنوان       دمای سوخت ورودی منی 

ای کنه کناهش دمنای کناری      تولیدی آن را افزایش داد، به گونه

پیل را به دلیل افزایش نسبت فشار کمپرسور تا حدودی جبران 

 گردد.

مصننرف سننوخت بننین موتننور    19همچنننین در شننکل   

موتنور توربنوپراپ تجهینز     ریندی هیبتوربوپراپ ساده و سیستم 

همانگونه کنه   سوختی با یکدیگر مقایسه شده است. شده به پیل

در صورت برابری توان خالص تولید شنده   نشان داده شده است

توسط تنوربین، در سیسنتم هیبریندی نیناز بنه مصنرف دمنای        

تنری   ورودی به توربین کمتر و در نتیجه مصرف سنوخت پنایین  

 باشد. اپ واقعی مینسبت به موتور توربوپر

 
نسبت‌فشار‌‌بر‌حسبپیل‌سوختی‌‌کاری‌تغییرات‌دمای‌-‌16شکل

‌کمپرسور
 

 
تغییرات‌توان‌الکتریکی‌تولید‌شده‌در‌پیل‌سوختی‌‌-‌17شکل

 آننسبت‌به‌دمای‌کاری‌

 

 
سوختی‌نسبت‌به‌دمای‌سوخت‌لدمای‌کاری‌پی‌تغییرات‌-‌18شکل

 ورودی

 

ن به دمای در واقع در سیستم هیبریدی برای رسید

ورودی به توربین مشخص نیاز به مصرف سوخت کمتری 

دهد که در توان محوری  از طرفی این نمودار نشان می باشد. می
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کلوین  1200خروجی برابر و در دمای ورودی به توربین 

کیلوگرم بر ساعت سوخت  32سیستم ترکیب به صورت خالص 

به کند. که این مقدار در دمای ورودی  کمتری مصرف می

 رسد. کیلوگرم بر ساعت می 13/56کلوین به  1400توربین 

از دیگر موارد انجام شده در این تحقیق مقایسه آلایندگی 

باشد. این  می هیبریدیدو موتور توربوپراپ ساده و موتور 

طور که مشاهده  انجام شده است. همان 20مقایسه در شکل 

خت کمتری با توجه یه اینکه در سیکل هیبریدی از سوشود  می

جهت تولید توانی برابر با موتور توربوپراپ ساده استفاده شده و 

سوختی اکسید جامد نیز بسیار ناچیز همچنین آلایندگی پیل

  تر است.است، لذا آلایندگی سیستم ترکیبی پایین

 

 
‌موتور‌در‌سوخت‌مصرف‌ی‌مقایسه‌ای‌میله‌نمودار‌-‌19شکل

‌سوختی‌پیل‌–‌بوپراپتور‌موتور‌ترکیبی‌توربوپراپ‌و‌سیستم
‌

  
مقایسه‌میزان‌دی‌اکسید‌کربن‌تولید‌شده‌در‌دو‌سیستم‌‌-‌20شکل

‌ترکیبی‌و‌ساده

از دیگر نتایج مهم، تحلیل اگزرژی سیستم هیبریدی      

راندمان اگزرژی اجزاء مختلف سیکل  21باشد. در شکل می

مختلف با یکدیگر مقایسه شده ساده و هیبریدی در شرایط 

نتایج بدست آمده با مدل ارائه شده توسط سپس است. 

مورد مقایسه قرار گرفته است. نتایج  ]12[چودهاری و همکاران 

در  بدست آمده بسیار بهم نزدیک بوده و قابل مقایسه است.

نیز نسبت تخریب اگزرژی اجزاء مختلف نشان داده  22شکل 

 شده است.

شود، بیشترین میزان تخریب  طور که مشاهده می همان 

ی احتراق رخ داده است و از آنجا که میزان  اگزرژی در محفظه

دبی ورودی و خروجی از پیل سوختی اکسید جامد نسبت به 

دیگر اجزاء موتور بسیار پایین است میزان تخریب اگزرژی آن 

های شیمیایی دلیل عمده افزایش میزان نیز ناچیز است. واکنش

 باشد.تخریب اگزرژی در محفظه احتراق می

 

 
‌و‌راندمان‌اگزرژی‌در‌اجزاء‌مختلف‌در‌موتور‌توربوپراپ‌-‌21شکل

‌هیبریدیسیکل‌

‌

‌

‌

‌

 
‌هیبریدیسیکل‌‌نسبت‌تخریب‌اگزرژی‌در‌اجزاء‌مختلف‌-‌22شکل
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‌گیری‌نتیجه

 توربوپراپ موتور بروی شده انجام های تحلیل اساس بر

 پیل به شده تجهیز توربوپراپ موتور هیبریدی سیستم و واقعی

 شدن اضافه که گرفت نتیجه توان می جامد، اکسید سوختی

 افزایش باع  تنها نه توربوپراپ موتور سیکل به سوختی پیل

 تولید تراست نتیجه در و موتور توسط شده تولید محوری توان

 سوخت مصرف کاهش باع  بلکه گردد، می ملخ توسط شده

شود. نتایج نشان  می مدت بلند پروازهای در بخصوص هواپیما

 در ساعت بر کیلوگرم 45 اندازه به سوخت دهد که مصرفیم

. است یافته کاهش کلوین 1250 توربین به ورودی دمای

 در کیلووات 70 تولید تقریبا با تواند می سوختی پیل همچنین

 افت بدون را هواپیما موردنیاز برق الکتریکی، انرژی ساعت

 دهد‌می ندیگر تحقیق نشا نتایج. کند تأمین توربین در انرژی

 درصد 3 موتور حرارتی راندمان سوختی پیل شدن اضافه با که

 موضوع این. است یافته افزایش درصد 6/3مخصوص  تراست و

 برای مشکلی تنها نه سوختی پیل شدن اضافه دهد می نشان

 در تولیدی انرژی بلکه نکرده تولید توربوپراپ هواپیمای

ی دیگر بررسی از سو. کند می تأمین نیز را بیشتری دسترس

 از هیبریدی سیکل در موتور دهد که اگزرژینتایج نشان می

 مصرف کاهش به توجه با و بوده برخوردار بهتری راندمان

 در شده تولید آلایندگی سوختی، پیل پایین آلایندگی و سوخت

های انجام شده باشد. تحلیل می تر نیز پایین هیبریدی سیکل

 بیش از نیم کرد موتوریک ساعت کار دهد که درنشان می

 .شود می تولید کمتری کربن اکسید دی کیلوگرم
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