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  مقاله علمي پژوهشي

سامانه لغو پرتاب فضاپيماي  سيستميطراحي و تحليل 
 دار در مأموريت زيرمداريسرنشين

  3و محمدعلي فارسي 2، نيما كريمي*1امينميثم محمدي

  ، تهران، ايرانوزارت علوم، تحقيقات و فناوري، پژوهشگاه هوافضا  - 3و  2، 1
* mmohammadi@ari.ac.ir    

دار در ماموريت زيرمداري ارائه شده در مقاله حاضر، فرآيند طراحي سامانه لغو پرتاب يك فضاپيماي سرنشين
امتر بدون دار، تعدادي پاربه همين منظور با مطالعه آماري سامانه لغو پرتاب ساير فضاپيماهاي سرنشين. است

با استفاده از اين پارامترها، با توجه به داشتن مشخصات . بعد براي سامانه لغو پرتاب و فضاپيما توليد شده است
ابعادي، تراست موتور فرار و شتاب سامانه لغو پرتاب - جرمي و ابعادي فضاپيما، مشخصات جرمي، هندسي

ز تحليل آيروديناميكي عددي استفاده شده و نتايج براي استخراج پيكره بندي بيروني ا. تخمين زده شده است
براي انتخاب . تحليل در كنار ساير پارامترهاي موثر در طراحي، يك چارچوب طراحي را ايجاد نموده است

پيكره بندي بهينه از يك تحليل سلسه مراتبي استفاده شده است و به منظور اطلاع از صحت طراحي، يك 
مومنتوم براي طراحي موتور فرار به كار گرفته شده كه مقايسه نتايج حاصل از اين مدل تحليلي بر پايه معادله 

طراحي سامانه لغو پرتاب با . باشدهاي توليد شده ميمدل و طراحي آماري صورت گرفته حاكي از صحت داده
ا موتور فرار دهد پيكره بندي سامانه لغو پرتاب بنتايج نشان مي. شود اين روش، براي نخستين بار انجام مي

  .باشدبندي سامانه لغو پرتاب ميبالا، انتخاب بهينه براي پيكرهنازل
  دار، مأموريت زيرمداري اي سرنشينسامانه لغو پرتاب، برج فرار اضطراري، فضاپيم: هاي كليدي واژه

  123علائم و اختصارات

  مقدمه 
دار، ترين الزامات در طول عمليات فضاپيماهاي سرنشينمهميكي از 

موريت بر ر هنگام بروز سانحه است كه اين مأنجات جان سرنشين د

                                                           
 )نويسنده مخاطب(استاديار  .1
 كارشناس ارشد .2
 دانشيار .3

طراحي اين سامانه با توجه به . باشدسامانه لغو پرتاب مي ةعهد
با . شكل و پيكرهبندي بيروني، مشابهت زيادي به پرتابگرها دارد

دار رتاب در اغلب فضاپيماهاي سرنشينتوجه به اينكه سامانه لغو پ
گيرد براي به دست عملياتي جهان در بالاي واحد سرنشين قرار مي

هاي آماري توان از دادهآوردن مشخصات مربوط به اين سامانه مي
هاي فرار استفاده نموده و محدودة مجازي را براي  فضاپيماها و برج

با توجه به . مشخصات جرمي و هندسي اين سامانه تعيين نمود
برنامه اعزام انسان به فضا و پيگيري فرآيند طراحي مربوطه در ايران 
افزايش ايمني پرواز فضاپيما براي سرنشين ضروريست و در 

دار مداري و زيرمداري، نجات جان سرنشين در  پروازهاي سرنشين
مواقع اضطراري، همواره به عنوان يك الزام كلان در طراحي مطرح 

د درصد قابل توجهي از سوانح در ده ها نشان مي ررسيب. بوده است
لحظه  هاي فضايي مربوط به بروز سانحه در حامل، از موريتمأ

F  تراست موتور
M  وزن كل فضاپيما

   دبي سوخت
  وزن فضاپيما
  وزن سوخت



    
   

 
 
 

امين، نيما كريمي و محمدعلي فارسي ميثم محمدي   ي فضاييعلوم و فناورپژوهشي  - علمي ةفصلنام/14
 )42پياپي ( 1399بهار   / 1 ةشمار/  13دوره 

لذا، وجود  .باشد قرارگيري بر روي سكو تا پايان فاز اوجگيري مي
اي كه در صورت بروز سانحه بتواند شرايط لازم را براي  سامانه

الزامي  دار، نجات جان سرنشين فراهم نمايد، در پروازهاي سرنشين
 LAS(4(در فضاپيماها با نام سامانه لغو پرتاب  اين سامانه. است

فضاپيمايي كه سامانه لغو پرتاب براي آن طراحي . شود شناخته مي
كيلومتري پرواز 170شود فضاپيمايي است كه قرار است تا ارتفاع مي

اپيما نسل اول اين فض. نموده و سپس بر روي زمين فرود آيد
اي پرواز زيرمداري دار ايران است كه بر فضاپيماهاي سرنشين

بنابراين نسل اول سامانه لغو پرتاب نيز . طراحي و ساخته خواهد شد
براي اين فضاپيما طراحي و ساخته شده و بر روي آن نصب خواهد 

در طراحي اين سامانه، بررسي تداخلات و اثرات سامانه لغو . شد
. پرتاب بر روي ايروديناميك حامل و فضاپيما درنظرگرفته شده است

بندي بيروني مهمترين فاكتور نابراين، دقت در طراحي پيكرهب
از سوي ديگر با توجه به اينكه هندسه بيروني . باشدطراحي مي

سامانه لغو پرتاب شباهت زيادي به هندسه حامل هاي فضايي دارد، 
- تواند در طراحي پيكرهپارامترهاي تاثيرگذار در طراحي پرتابگر، مي

به طور . و پرتاب نيز مورد استفاده قرار گيردبندي بيروني سامانه لغ
معمول، سامانه لغو پرتاب همزمان با نهايي شدن بخش سرنشين، 

شود، لذا طراحي اين سامانه بر پايه طراحي واحد طراحي مي
  . شودسرنشين انجام مي

طراحي سامانه لغو پرتاب براي نخستين بار در فضاپيماي 
در فضاپيماهاي مختلفي از جمله  و پس از آن ]1[مركوري انجام شد 

بندي مورد استفاده قرار گرفت و آپولو، سايوز، اورايون و شنژو اين پيكره
در روند توسعه  1970در دهه . باشدهمچنان نيز در حال توسعه مي

سامانه لغو پرتاب فضاپيماي آپولو، چندين آزمايش تجربي بر روي اين 
اين . روديناميكي انجام شدسامانه براي به دست آوردن مشخصات اي

نتايجدر طراحي و تحليل سامانه لغو پرتاب آپولو، كاربرد فراواني داشت 
، لي و همكارانش از ناسا، طرح تست عملكردي و 1971در سال ]. 3و2[

محيطي موتور جدايش سامانه لغو پرتاب آپولو را انجام دادند و نتايج را به 
در سال . ]4[ر ارائه دادند صورت پارامترهاي عملكردي مختلف موتو

، طراحي و برآوردهاي اوليه را نسبت به ]5[يك تيم از ناسا  1973
آپولو انجام داد و مشخصات موتورهاي سوخت جامد فضاپيماي 

هاي پيشرانش و برخي پارامترهاي طراحي فضاپيماي  مشخصات سامانه
لغو پرتاب،  براي بررسي رفتار جريان سيال حول سامانه. آپولو را ارائه داد

  . تا كنون از هر دو روش حل عددي و تجربي، استفاده شده است
، با بررسي ]6[ ايمادا و همكارانش از ژاپن 2008در سال 

هاي لغو پرتاب و مزايا و معايب آنها، يك هاي مختلف سامانهطرح
هاي اين تيم با بررسي سامانه. سامانه لغو پرتاب را طراحي نمودند
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هان، يك سامانه را با توجه به الزامات در نظر گرفته لغو مختلف در ج
براي فضاپيماي كونوتوري طراحي نمودند و پارامترهاي طرح خود را با 

ليتون و  2008در سال . مقايسه كردند سامانه لغو پرتاب ساير فضاپيماها
همكارانش از ناسا، با استفاده از يك حلگر شش درجه آزادي و روش 

موريت سامانه لغو پرتاب فضاپيماي أيل تراست و مكارلو، پروفامونت
، ]8[و همكارانش از ناسا  شيبل 2011در سال ]. 7[اورايون را ارائه دادند 

هاي قرار  بندي موتور با نازل يك سامانه لغو پرتاب با پيكره با بررسي
گرفته در پشت مركز جرم، سعي در كاهش ارتفاع كلي سيستم و 

پس از آن، چان و همكارانش،  دي جديد داشتندبندستيابي به يك پيكره
هاي مختلف از جمله اثرات جت با استفاده از اصل برهمنهي آثار، پديده

سازي و يك خروجي موتورها و جدايش را با استفاده از حل عددي شبيه
در سال ]. 9[پايگاه داده غيرلزج را براي فضاپيماي اورايون ايجاد نمودند 

نش از مركز تحقيقاتي ايمز، سامانه لغو پرتاب ، شيلد و همكارا2011
. سازي نمودند با استفاده از روش حل عددي شبيه فضاپيماي اورايون را

سازي كه در حالت موتور روشن انجام شد، علاوه بر درنظر  در اين شبيه
داشتن گازهاي خروجي موتور فرار، ضرايب ايروديناميكي نيز استخراج 

، وانگ و همكارانش در ژاپن، 2011سال همچنين در ].  10[گرديد 
با جدايش يك جسم به شكل كپسول را از سامانه لغو پرتاب 

كردند  سازيهاي خروجي موتور فرار، شبيهدرنظرگرفتن تداخل جت
عنوان  از ناسا، طرح مفهومي جديدي را بهگيلبرت  2015در سال ]. 11[

ها ر ادامه نتايج آزمونسامانه لغو پرتاب فضاپيماي اورايون ارائه نمود و د
در اين ]. 12[هاي انجام شده بر روي اين طرح را ارائه نمود سازيو شبيه

بر روي بخش سرنشين  5طرح سامانه لغو پرتاب به صورت يك فيرينگ
موتور به صورت دورچين در اطراف اين بخش قرار  6نصب شده و تعداد 

طراحي يك سامانه  در مقاله حاضر براي نخستين بار به .داده شده است
لغو پرتاب براي يك مأموريت زيرمداري سرنشين دار پرداخته خواهد 

اين سامانه بخشي از راهبرد طرح كلان ملي اعزام انسان به فضا با . شد
باشد و الزامات ورودي براي استفاده از پرتابگرهاي بومي ايران مي

ده مبتني روش طراحي استفاده ش. استطراحي بر اين اساس تعيين شده
  .ها و تحليل سلسله مراتبي استسازيبر تحليل آماري، شبيه

  
  الزامات طراحي سامانه لغو پرتاب

. به منظور طراحي در نخستين گام بايد الزامات بالادستي اعلام شود
ترين الزام دريافت شده نجات جان سرنشين در شرايط اصلي

ساس الزامات همچنين بر ا. باشداضطراري تا پايان فاز صعود مي
دريافت شده، بيشينه شتاب اعمالي از جانب سامانه لغو پرتاب در 

شود، اين در اين تحقيق فرض مي. باشد g10لحظه جدايش بايد 
شتاب از لحظه روشن شدن موتور تا پايان سوزش به طور متوسط، 
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تر شود لذا در  شود فضاپيما و سامانه لغو پرتاب تاحد ممكن سبك
 7/1اين مقاله عدد نسبت وزن فضاپيما به سامانه لغو پرتاب الزاماً 

 2يعني ميانگين وزن فضاپيماها در نظر گرفته نشده است و عدد 
با داشتن  .در اين فاز از طراحي لحاظ شده است براي اين نسبت

پرتاب،  كيلوگرم براي فضاپيماي هدف، جرم سامانه لغو 1000جرم 
همچنين براي فضاپيمايي . شود كيلوگرم تخمين زده مي 500حدود 

روند . يابد با وزن بيشتر، وزن سامانه لغو پرتاب نيز افزايش مي
پيماهاي مختلف، در هاي جرمي و تراست در فضا تغييرات مشخصه

كه  )4(بر اساس شكل ). 4و  3 هاي شكل(نمودار آورده شده است 
جرم برحسب تراست موتور فرار در فضاپيماهاي مختلف را نشان 

توان تراست مورد نياز براي يك موتور فرار با جرم حدود  دهد ميمي
درادامه براي . كيلونيوتن برآورد نمود 150كيلوگرم را در حدود  2000

محاسبه تراست مورد نياز عمليات فرار، نسبت تراست به وزن در 
  .شودفضاپيماهاي مختلف آورده مي

  
 جرم سامانه لغو پرتاب بر حسب جرم كل در فضاپيماهاي مختلف - 3شكل 

  
  جرم كل بر حسب تراست موتور فرار اضطراري در فضاپيماهاي مختلف -4 شكل

لغو پرتاب را با توجه  توان افزايش جرم سامانهمي )3(در شكل 
رود جرم همانگونه كه انتظار مي. به افزايش جرم كل مشاهده نمود

يابد و اين سامانه لغو پرتاب با افزايش جرم فضاپيما افزايش مي
شود افزايش مشاهده مي )4(در شكل . افزايش روندي غيرخطي دارد

ق جرم كل با تراست موتور فرار داراي يك رابطه خطي است و مطاب
موريت أانتظار افزايش جرم نيازمند تراست بالاتري براي انجام م

ترين پارامترها در طراحي موتور فرار، نسبت  يكي از مهم. است
اين نسبت در . باشد امانه ميتراست موتور فرار به وزن اين س

دهند،  هاي سوخت مايع كه يك محموله را در مدار قرار مي حامل
ا در سامانه لغو پرتاب با توجه به اينكه در باشد ام مي 2تا  28/1بين 

بايست، شتاب موتور فرار اضطراري از شتاب كل  هر لحظه مي
. باشد برابر شتاب گرانش مي 10تا  8محموله بيشتر باشد، در حدود 

هاي فرار  نسبت تراست موتور فرار به وزن را در سامانه )2(جدول 
نسبت تراست به  باتوجه به نسبت جرمي و. دهد مختلف نشان مي

توان جرم سامانه لغو پرتاب  هاي آماري، مي وزن بدست آمده از داده
را با در نظر گرفتن جرم كل محموله كه حامل قادر است آن را در 

رو جرم و تراست  از همين. ارتفاع مورد نظر قرار دهد، تخمين زد
 تن، 2و  5/1، 1تقريبي براي سامانه لغو پرتاب با توجه به سه وزن 

  .است )3(در حالت بيشينه و كمينه به شرح جدول 
  تراست موتور فرار به وزن در فضاپيماهاي مختلف نسبت -2جدول 

 نسبت تراست به وزن نام فضاپيما
 16/7 آپولو

 1/10 سايوز

 1/12 مركوري
 33/8 اورايون

 1/10 كونوتوري

 6/9 ميانگين

 ار براي فضاپيما با وزن مختلفكمينه جرم و تراست سامانه فر بيشينه و - 3 جدول

 جرم
 فضاپيما 

جرم سامانه 
فرار كمينه 

 )كيلوگرم(

جرم سامانه 
فرار بيشينه 

 )كيلوگرم(

تراست مورد 
نياز بيشينه 

 )كيلونيوتن(

تراست مورد 
نياز كمينه 

 )كيلونيوتن(

 23/70 98/98 450 260 تن1

 25/105 47/148 675 390 تن5/1

 47/140 162/198 900 520 تن2

در سامانه لغو پرتاب، درصد بالايي از وزن متعلق به سوخت 
. اين درصد در فضاپيماهاي مختلف، متفاوت است. موتور فرار است

نسبت وزن سوخت موتور فرار به وزن كل را در چند  )4(جدول 
بر اساس آمار آورده شده، به طور . دهدفضاپيماي مختلف نشان مي

درصد از كل وزن فضاپيما را  15-10ميانگين، سوخت، حدود 
توان وزن سوخت لذا با استفاده از رابطه زير مي. دهدتشكيل مي

  :موتور فرار را براي سامانه لغو پرتاب تخمين زد
	وزن	سوخت	موتور	فرار = 	ميانگين	نسبت	وزن	سوخت	به	وزن	كل	در	فضاپيماهاي	مختلف ×  وزن	كل	

انگين نسبت وزن از رابطه فوق، با داشتن پارامتر بدون بعد مي
سوخت به وزن كل در فضاپيماهاي مختلف، براي يك فضاپيما با 
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توان وزن سوخت مورد نياز براي موتور فرار را تن مي 6/1وزن كل 
همچنين با استفاده از دو نمودار . كيلوگرم تخمين زد 230در حدود 

توان روند تغييرات وزن سوخت را بر مي )6(و شكل  )5(شكل 
  .امتر تراست مورد نياز و وزن كل مشاهده نموداساس دو پار

  وزن سوخت موتور فرار به وزن كل در فضاپيماهاي مختلف نسبت -4 جدول

 نام فضاپيما
كونوتور
 ي

 ميانگين سايوز آپولو

 3/8333 7600 9400 8000 )كيلوگرم(وزن كل 

وزن سوخت 
 )كيلوگرم(

1220 1410 800 3/1143 

نسبت وزن سوخت 
 به وزن كل

153/0 15/0 105/0 136/0 

 
 جرم سامانه لغو پرتاب بر حسب جرم سوخت موتور فرار - 5 شكل

 
  جرم كل فضاپيما بر حسب جرم سوخت موتور فرار - 6 شكل

مشخص است، افزايش  )6(و  )5( هاي طوركه در شكل همان
شود جرم سوخت جرم كل فضاپيما و سامانه لغو پرتاب موجب مي

شود با افزايش جرم همچنين مشاهده مي. بيشتري مورد نياز باشد
براي بدست آوردن ابعاد . يابدسوخت، تراست موتور فرار نيز افزايش 

و انجام يك تخمين اوليه براي قطر و طول موتور اصلي سيستم فرار 

اعداد بدون بعدي توليد  ،هاي آماري اضطراري، سعي شد، از داده
و طول مورد نظر براي گردد و از اعداد بدون بعد توليد شده، قطر 
به همين منظور، سه . سامانه لغو پرتاب مدنظر، استخراج گردد

پارامتر بدون بعد نسبت قطر كوچك محموله به قطر موتور فرار، 
نسبت قطر بزرگ محموله به قطر موتور فرار و نسبت طول كل 
سامانه فرار به قطر موتور فرار اصلي براي فضاپيماهاي اورايون، 

. وري و سايوز استخراج شده و از آنها ميانگين گرفته شدآپولو، مرك
  : دهد ها را نشان مي اين داده ،)5(جدول 

  هاي آماري هندسي سامانه لغو پرتاب از داده تعيين مشخصات -5 جدول

نام 
 فضاپيما

نسبت قطر 
كوچك محموله 
 به قطر موتور فرار

نسبت قطر بزرگ 
محموله به قطر 
 موتور فرار

نسبت كل طول 
رج فرار به قطر ب

 موتور فرار

 02/12 17/5 671/2 اورايون

 56/13 267/5 383/2 آپولو

 098/10 197/5 041/2 مركوري

 86/6 18/4 33/3 سايوز

 892/11 21/5 365/2 ميانگين

هاي مربوط به سامانه لغو  شود، داده از جدول فوق، مشاهده مي
سامانه فرار ديگر  اي با داده سه پرتاب سايوز، اختلاف قابل ملاحظه

رو براي انجام يك تخمين اوليه از قطر و طول، از  دارد، از همين
پارامترهاي مورد نظر براي سه فضاپيماي ديگر، ميانگين گرفته شده 

دهد، براي محموله  نتايج نشان مي. و در جدول فوق آورده شده است
متر، قطر  ميلي 1850متر و قطر بزرگ  ميلي 743با قطر كوچك 

 314/0تور فرار پيشنهادي با توجه به قطر كوچك محموله حدود مو
متر  335/0متر و با توجه به عدد بدون بعد قطر بزرگ محموله، 

همچنين با توجه به نسبت قطر به طول سامانه لغو پرتاب، . شود مي
با توجه به موارد ذكر . شود متر برآورد مي 984/3 -734/3طول بين 

لغو پرتاب فضاپيماي هدف بدون  شده، طرح مفهومي سامانه
در اين طرح، . باشدمي )7(ها، به صورت شكل جانمايي زيرسيستم

قسمت اتصال دهنده بخش سرنشين به سامانه لغو پرتاب با چهار 
  .ميله نشان داده شده و نحوه اتصال طراحي دقيق نشده است

  

 طرح مفهومي اوليه سامانه لغو پرتاب طراحي شده - 7 شكل
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  رار سامانه لغو پرتابموتور ف
موتور فرار وظيفه دوركردن ماژول سرنشين از حامل در صورت بروز 

هاي  كه در بيشتر سامانه ،اين موتور. شرايط اضطراري را بر عهده دارد
اغلب داراي چند نازل با زاويه  ،استلغو پرتاب از نوع سوخت جامد 

نسبت به محور  ها و نصب آنها با زاويهافزايش تعداد نازل. باشند مي
اصلي موتور فرار به دليل خروج گازهاي موتور سوخت جامد با زاويه 

تواند موجب جلوگيري از صدمه ديدن فضاپيما باشد كه اين مورد ميمي
همچنين جدول . در اثر برخورد گازهاي خروجي موتور با سطح آن شود

 برخي از مشخصات فني موتور فرار در فضاپيماهاي )7(و جدول  )6(
هاي خالي در دو جدول، مواردي هستند سلول. دهدمختلف را نشان مي

  .كه دسترسي به آنها از مراجع معتبر ممكن نبوده است
  برخي از مشخصات موتورهاي فرار در فضاپيماهاي مختلف -6جدول 

 كونوتوري شنژو اورايون سايوز مركوري آپولو 

وزن كل 
 )كيلوگرم(

9400 1935 7600 27216 11260 8000 

وزن سامانه 
 )كيلوگرم(فرار 

3600 580 3400 7062 3420 3000 

وزن سوخت 
 )كيلوگرم(

1410 - 800 - - 1220 

تراست موتور 
 )كيلونيوتن(فرار

660 231 760 2224 - 800 

زمان سوزش 
 )ثانيه(

2/3 1/4 62/1 4/2 - 3/2 

  مشخصات نسبي موتورهاي فرار در فضاپيماهاي مختلف -7جدول 

 كونوتوري اورايون سايوز آپولو 

 1/10 33/8 1/10 16/7 نسبت تراست به وزن

 - 7/4 - 15/7 نسبت طول به قطر

  شرايط طراحي موتور فرار
در طراحي مفهومي، مشخصات كلي از قبيل مقدار تراست، وزن 

بايست با خطاي قابل قبول تخمين زده شود لذا موتور و ابعاد آن مي
به تعدادي ورودي نياز است كه اين  براي تخمين اين پارامترها،

هاي آماري و يا شرايط عملكرد اين موتور استخراج ها از دادهورودي
نوع سوخت انتخابي براي طراحي، سوخت جامد مركب و . شودمي

بايد اشاره . درنظرگرفته شده است BATESگرين سوخت به صورت 
شود در فاز طراحي مفهومي، گرين سوخت به صورت استوانه 

تر گرين در فازهاي بعد  توخالي در نظر گرفته شده و انتخاب دقيق
مفروض براي طراحي  ترين پارامترهايمهم. صورت خواهد پذيرفت

  .ارائه شده است )8(مفهومي موتور فرار نيز در جدول 

  فرضيات محاسبات مربوط به موتور فرار -8جدول 

 مقدار مشخصات

 20 )متر بر ثانيهميلي( نرخ سوزش

 3 )ثانيه(مان سوزش ز

 330 )مترميلي(قطر خارجي سوخت 

 90 )مترميلي(قطر داخلي سوخت 

 10g شتاب

 1200 )كيلوگرم(وزن فضاپيما به همراه ساير تجهيزات سامانه لغو پرتاب 

 230 )ثانيه(ضربه ويژه سوخت 

 30 )درجه(هاي موتور فرار زاويه نصب نازل

 1780 )عبكيلوگرم بر متر مك(چگالي سوخت 
  

  تخمين مشخصات موتور فرار
جامد فرار، از براي محاسبه وزن كل و وزن سوخت موتور سوخت

  ]:14[بر اساس اين رابطه داريم . شودرابطه بقاي مومنتوم استفاده مي
ݐ∆ܨ                 )1( =   ܸ∆ܯ

وزن كل فضاپيما و سامانه فرار اضطراري  Mتراست موتور و  Fكه، 
روابط موجود، براي موتورهاي سوخت ن بر اساس همچني. باشدمي

  :جامد، تراست موتور برابر خواهد بود با
ܨ	                           )2(  = 	 ௦௣݃ܫ ሶ݉ ௣  

ሶ݉، )2( ةكه در معادل ௣  باشد كه حاصل تقسيم وزن دبي سوخت مي
  : داريم) 1(و ) 2(سوخت بر زمان است، لذا از تركيب دو رابطه 

௦௣݃݉௣ܫ            )  3(  =   ܸ∆	ܯ
. باشد ضاپيما و سامانه فرار اضطراري ميوزن كل ف Mدر رابطه فوق، 

اين وزن، مجموع وزن فضاپيما، موتور فرار اضطراري و مابقي تجهيزات سامانه 
همچنين خود موتور فرار مجموع وزن سوخت جامد و سازه . باشدفرار مي

جامد،  وزن سازه و سوخت در موتورهاي سوخت باشد كه نسبتموتور مي
عددي مشخص است و با توجه به كيفيت سوخت و جنس آن تعيين  عموماً
به همين منظور . باشدوزن سوخت فضاپيما مي ௣݉شود، همچنين مي
  :]13[صورت زير نيز بيان نمود  هتوان وزن كل را ب مي

ܯ                   )4( =	݉଴ + 1.8݉௣  
ضمن اينكه . باشدوزن فضاپيما مي ଴݉، )4(كه در رابطه 

كه در رابطه براي وزن سوخت در نظر گرفته شده،  8/1ضريب 
توان با در واقع وزن كل موتور را مي. بيانگر وزن كل موتور است

 6/1بدين ترتيب كه وزن كل برابر ، ضريبي از وزن سوخت نشان داد
اين ضريب تابعي از سطح فناوري . باشدبرابر وزن سوخت مي 2تا 

در نظر گرفته  8/1است و با بررسي انجام شده براي كشور، اين ضريب 
همچنين با توجه به اينكه موتور فرار اضطراري در قسمت . شده است

گيرد، با درنظرگرفتن ملاحظات بالاي ماژول سرنشين قرار مي
طراري با زاويه هاي موتور فرار اضايروديناميكي و گرمايشي بايد نازل
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 30نظرگرفتن زاويه ر اصلي موتور نصب شوند لذا با درنسبت به محو
  :درجه براي نصب چهار نازل موتور فرار اضطراري، داريم

)5(           ݉௣ =	 ௠బ∆௏	ூೞ೛௚஼௢௦	ሺఙሻିଵ.଼∆௏  
، منحني وزن Isp = 230بر اساس روابط فوق براي موتور با 

  خواهد بود )8(غيير سرعت به صورت نمودار شكل سوخت بر اساس ت

  
  نمودار تغييرات سرعت بر اساس وزن سوخت - 8شكل 

دهد قطر موتور  هاي آماري، نشان مي هاي اوليه از داده تخمين
در اين فاز براي تخمين . متر خواهد بود ميلي 335-314فرار حدود 

تقريبي براي  ابعاد موتور فرار، با توجه به داشتن وزن سوخت، ابعاد
سوخت انتخابي، داراي قطر . موتور فرار تخمين زده خواهد شد

 باشد  مي متر ميلي 90متر و قطر داخلي  ميلي 310بيروني

 1780هاي مركب به طور معمول در حدود  چگالي سوخت
با توجه به اينكه محفظه سوزش . باشد كيلوگرم بر متر مكعب مي
باشد، براي  ك استوانه ميجامد به صورت ي سوخت موتورهاي سوخت

توان از  محاسبه طول سوخت با توجه به گرين درنظر گرفته شده، مي
  :رابطه زير استفاده نمود

)6(              ݉௣ = ܸߩ	 = 	 గସ ሺ݀ଶଶ −	݀ଵଶሻܪ  
، با توجه به داشتن تمامي پارامترهاي موجود، )6( ةرابطاز 

همچنين از رابطه . شودمتر محاسبه مي 758/1طول گرين سوخت 
تن تراست  15/15نيوتن معادل  161500، تراست كل موتور فرار، 2

، مشخصات موتور فرار طراحي شده )9(جدول . شودتخمين زده مي
  .دهدرا نشان مي

  مشخصات موتور فرار طراحي شده -9جدول 

 مقدار مشخصات
 294 )متر بر ثانيه(تغيير سرعت 

 95/247 )وگرمكيل(وزن سوخت محاسبه شده 

 3/446 )كيلوگرم(وزن كل موتور 

 161500 )نيوتن(تراست موتور 

 7586/1 )متر(طول گرين 

  بندي ايروديناميكي سامانه لغو پرتابانتخاب پيكر
ب در قسمت بالاي فضاپيما قرار بطور معمول سامانه لغو پرتا

گيرد و شامل چهار بخش اصلي موتور فرار، موتور جتيسون  مي
با توجه به دارا . باشد، موتور كنترلي و بخش كانارد مي)ازجداس(

بندي، بررسي رفتار سيال حول بودن چند موتور سوخت جامد در پيكر
وسيله در دو حالت موتور روشن و موتور خاموش، از اهميت بالايي 

بررسي . ثير زيادي بر روي طراحي اين سامانه داردأبرخوردار بوده و ت
بندي از نظر نيروي پسا و ر فرار، تحليل پيكرهاي خروجي موتوجت

تحليل پايداري با توجه به موقعيت مركز فشار و مركز جرم از جمله 
بايست ترين مواردي است كه در طراحي سامانه لغو پرتاب ميمهم

  . مدنظر قرار گيرد
بندي ايروديناميكي براي پيكر دو نوع واريانتطور كلي  به

در واريانت نخست كه بيشتر در . داردسامانه لغو پرتاب وجود 
فضاپيماهاي قديمي از جمله مركوري و آپولو مورد استفاده قرار 

هاي خروجي موتور فرار، گرفته است، براي جلوگيري از برخورد جت
در اين واريانت، . شداز يك سازه خرپايي به شكل برج، استفاده مي

گيرد كه اين امر مي هاي موتور فرار در قسمت پايين موتور قرارنازل
وجي موتور با بخش حامل سرنشين هاي خرموجب تداخل جت

كاهش تداخلات با  بندي، سادگي طراحي،مزيت اين پيكر. شود مي
در واريانت دوم، كه بيشتر در . باشدفضاپيما و افزايش ارتفاع مي

فضاپيماهاي جديد از جمله اورايون، مورد استفاده قرار گرفته، به 
هاي موتور فرار به قسمت بردن از سازه خرپايي، نازل جاي بهره

هاي براي جلوگيري از برخورد جت.  فوقاني وسيله منتقل شده است
خروجي موتور فرار، محافظ حرارتي يا آداپتور، به قسمت پاييني 

در اين واريانت، با توجه به عدم . سامانه لغو پرتاب اضافه شده است
ازهاي خروجي موتور فرار با سرعت وجود فضاي كافي براي خروج گ

مزيت اين واريانت، . گيرندزده قرار ميها به صورت بيرونبالا، نازل
عدم نياز به سازه خرپايي با طول زياد و كاهش طول كلي سامانه لغو 

  . باشدپرتاب مي
درجه  30بندي، در حدود ها، در هر دو پيكرهزاويه نصب نازل
زاويه با توجه به دو فاكتور جلوگيري از اين . در نظر گرفته شده است

هاي خروجي به بدنه و جلوگيري از افت عملكرد موتور برخورد جت
ها، موجب در واقع افزايش زاويه نصب نازل. شوددر نظر گرفته مي

كاهش نيروي موثر موتور در راستاي محوري و كاهش نيروي 
وجي هاي خرپيشرانش كل شده و كاهش زاويه موجب برخورد جت
در ادامه، . شود موتور به بدنه فضاپيما و يا سامانه لغو پرتاب مي

گر تجاري  بندي با استفاده از يك حلجريال سيال روي دو پيكره
، )10(جدول . تحليل شده و نتايج مورد ارزيابي قرار گرفته است

مشخصات فني اوليه براي سامانه لغو پرتاب دو واريانت را نشان 
  .دهدمي
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پارامتر  6هاي تعيين شده، با در نظر گرفته شدن اين واريانت
كنترل، قابليت توسعه با سطح فناوري موجود، وضعيت پايداري و 

سادگي عملياتي، تداخل كمتر با حامل و فضاپيما، عملكرد 
اي كمتر، توسط آيروديناميكي و گرمايشي بهتر و پيچيدگي سازه

روش تحليل سلسله مراتبي، مقايسه شده و واريانت مورد نظر 
اين روش بر پايه نظرات كارشناسان و . انتخاب شده است

ضاي هيئت علمي پژوهشگاه هوافضا انجام شده و در نهايت اع
. نتايج به دست آمده مورد تجزيه و تحليل قرار گرفته است

گيري نيز در اين روش مورد ارزيابي همچنين معيارهاي تصميم
قرار گرفته و اهميت هريك در انتخاب واريانت برگزيده مشخص 

اري و كنترل و بر اساس اين تحليل، دو پارامتر پايد.شده است
قابليت توسعه با سطح فناوري موجود، از اهميت بالاتري نسبت 

همچنين شكل ). 11شكل (به ساير پارامترها برخوردار هستند 
، بيشترين امتياز را كسب نموده و 3دهد، واريانت  نشان مي )12(

 2گردد و پس از آن، واريانت  به عنوان واريانت برتر، انتخاب مي
ستون عمودي شكل . . شود ه جايگزين انتخاب ميبه عنوان گزين

گوياي نتيجه كمي شده تحليل سلسله مراتبي است كه از  )12(
پردازش نظرات اعضاي هيات علمي، كارشناسان پژوهشي و 

در واقع اين ستون . خبرگان اين حوزه به دست آمده است
هاي هاي مختلف بر اساس شاخصمقايسه كمي بين واريانت

ذكر است براي ارزيابي برخي از  شايان.  باشديتعيين شده م
معيارها از جمله، عملكرد ايروديناميكي و گرمايشي و وضعيت 

سازي انجام شده و نظرات مدنظر برپايه پايداري، چندين شبيه
هاي متعددي براي سامانه لغو بنديپيكره. باشدسازي ميشبيه

آنها تابعي از دار وجود دارد كه همگي پرتاب فضاپيماي سرنشين
همچنين . باشدها و جانمايي آنها ميچيدمان كلي زيرسيستم

محل قرارگيري نازل موتور فرار نسبت به موتور، از موارد ديگري 
هاي خروجي موتور و اثرات تداخلي آن است كه با توجه به جت

  .بايست مورد توجه قرار گيردبا فضاپيما، مي
جام شده، واريانت با توجه به تحليل سلسله مراتبي ان

شكل . مورد نظر براي سامانه لغو پرتاب، انتخاب شده است
دهد كه با توجه ، تصوير شماتيك اين واريانت را نشان مي)13(

بندي به مشخصات تخمين زده شده در بخش آماري و پيكره
. له مراتبي، طراحي شده استبدست آمده از تحليل سلس

هاي موتور فرار در د، نازلدهبندي انتخاب شده نشان مي پيكره
قسمت بالاي مجموعه قرار گرفته كه بيانگر اهميت كنترل 

همچنين استفاده . باشد هاي خروجي موتور فرار ميريان جتج
ها در بالاي موتور فرار موجب عدم نياز به سازه خرپايي از نازل

شود كه اين نيز موجب و كاهش ارتفاع سامانه لغو پرتاب مي
  .شودت پرتاب ميسهولت عمليا

  
  اهميت پارامترها در طراحي از نظر كارشناسان - 11شكل

  
  نتيجه تحليل سلسله مراتبي - 12شكل

  
  مدل شماتيك بدست آمده در پايان طراحي مفهومي - 13شكل

  مشخصات سامانه لغو پرتاب طراحي شده - 12 جدول

	600 پارامتر مقدار ± 	g	Kg( 10(وزن كل   %	20 ± 	340 شتاب  %	20 ± 	mm( 4000(قطر   %	20 ± 	mm( 3(طول   %	20 ± 	sec( 147115(زمان سوزش موتور فرار   1 ± )KN(تراست موتور فرار   %	20
	30 هاتعداد نازل 4 ± 	m( 2000(حداقل ارتفاع اوج در فرار اضطراري   1000 )deg(ها نسبت به خط  مركزيزاويه نازل  5 ±  )m(برد افقي   1000
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