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The principle goal of this paper is developing of Launch Vehicle Conceptual 
Design (LVCD) method based on combinational optimization of major design 
parameters. To this end, ten sub-algorithms will be presented in this design 
approach. Mass distribution of different stages to launch maximum payload 
mass to the orbit, pitch program trajectory to get to the maximum final velocity, 
and providing minimum velocity loss due to gravity, and also minimum axial 
acceleration of various stages of launch vehicle will be optimized as the results 
of the presented approach. The optimization process is performed subject to the 
restrictions. Also, the performance index is optimized in a mutual iteration 
mechanism. Evaluation and verification of the presented method is performed 
using available data of two and three-stage launch vehicles. 
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دن تركيب پارامترهاي اصلي كر روش طراحي مفهومي موشك حامل براساس بهينه ةدف اين مقاله ارائه
 زيرالگوريتم در اين روش طراحي ارائه و 10 ،به منظور بهينه كردن پارامترهاي اصلي طراحي. استطراحي آن 

دف حمل بيشترين جرم كارگيري روش فوق، توزيع جرم بين مراحل با ه ه بةدر نتيج. اندبه اجرا درآمده
مين أ پيچ در طول مسير حركت با هدف رسيدن به بيشترين سرعت نهايي با تةمحموله به مدار، تغييرات زاوي

 حداقل افت سرعت ناشي از جاذبه و همچنين حداقل شتاب محوري در هر مرحله از موشك حامل بهينه
گردند گي در يك تعامل متقابل بهينه مير بهينهها و معيانظر گرفتن اثر محدوديت پارامترها با در. شوند مي

شده، با استفاده از  افزار تهيهگذاري نرمارزيابي و صحه). سازي تركيبي پارامترهاي اصلي طراحيبهينه(
  .اي موجود انجام شده استمرحله اي و سههاي حامل دومرحلههايي از موشكاطلاعات نمونه

  سازي، موشك حامل، سوخت مايع پيچ، بهينهة زاويةزيع جرمي بهينه، برنامطراحي مفهومي، تو: هاي كليدي واژه

  فهرست علائم

  aero  آيروديناميك

  b  كاركرد موتور

  cy  سيستم هدايت و كنترل

  eng  موتور

 F نيرو
  F   نهاييةلحظ

  Fair  فيرينگ

  Fu  سوخت

  g   زمينةشتاب جاذب

 H ارتفاع

   

 i شيب مدار
  i  هر مرحله

   ويژهةضرب
SPI  

 k معرف تأثير برنامه زاويه شيب زاويه پيچ
 L طول

  Los  كل افت سرعت

 Lossv افت كل سرعت
  m  جرم بلوك
  M  جرم مرحله

  n  نسبت تراست به وزن
  N  تعداد مرحله

  o  شرايط اوليه

  Ox  اكسيدكننده
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  P  پيشران
  Pay  بار محموله

  maxQ  هد ديناميكي ماكزيمم

  شعاع متوسط زمين
ER  

  Sep  تجهيزات جدايش

 t زمان
  tot  كل

 V  سرعت
 α ضريب جرمي، معرف تكنولوژي ساخت سازه

  β  ضريب انرژتيك مراحل

  γ   نسبت وزن موتور به تراست موتور

  اي حركت وضعي زمين سرعت زاويه
Eω  

  ϕ  عرض جغرافيايي

 θ  پيچةزاوي
 ρ چگالي

 λ ضريب نامشخص لاگرانژ
 ∆V افت سرعت

  σ  ساير تجهيزات

  1st   اولةمرحل

  مقدمـه
سازي پارامترهاي اصلي الگوريتم و روند مورد استفاده جهت بهينه

طراحي در فاز طراحي مفهومي موشك حامل، در انتخاب طرح 
در ابتدا لازم است با پارامترهاي اصلي . ثر استؤنهايي بسيار م

از ( طراحي فرايند مفهومي در طراحي و سپس جايگاه طراحي
پارامترهاي اصلي طراحي به . آشنا شد)  توليدةپيشنهاد اوليه تا مرحل
 مستقل ،اولاً: شوند كه داراي سه ويژگي باشندپارامترهايي گفته مي

شدت بر روي   اين پارامترها بايستي به، ثانياً؛از يكديگر باشند

 اين پارامترها ، ثالثاً؛دگذار باشنتأثيرشده  موريتي تعريفأنيازهاي م
 برخي از . مستقيم بر روي معيار طراحي داشته باشندتأثيربايستي 

 پيچ ةپارامترهاي اصلي شامل نسبت تراست به وزن مراحل، زاوي
 مراحل موشك حامل ةانتهاي مراحل، نسبت جرم نهايي به جرم اولي

  . ندهست... و 
مل به  توليد موشك حافرايندجايگاه طراحي مفهومي در 

پس از مشخص .  آورده شده است1 صورت دياگرام بلوكي در شكل
. است طراحي مفهومي موشك حامل ةشدن پيشنهاد فني، مرحل

شود كه اي گفته مي طراحي مفهومي موشك حامل به مرحلهةمرحل
هاي كاربردي و در آن مشخصات عمومي طرح با استفاده از مدل

  ي، محاسبه و تعيين مبتني بر بررسي اطلاعات آمار عمدتاً
 مشخص به دليل طراحي مفهومي در مراكز طراحي فرايند. گردندمي

 پروژه از يك ةها در مراحل اولينبودن بسياري از نيازها و محدوديت
ي پيچيده و فرايند و تعداد پارامترهاي اثرگذار از طرف ديگر، ،طرف
در . تاسبر چه از لحاظ زماني و چه از لحاظ نيروي انساني هزينه

 طراحي ةسازي مسئل كه قابليت مدليدست داشتن روش مشخص
تواند افزاري موجود فراهم آورد ميمفهومي را در قالب كدهاي نرم

 ةدر مراجع گوناگون به مسئل. دكنثر ؤ را بسيار كوتاه و مفراينداين 
 واحد پرداخته نشده و روند ةطراحي مفهومي در قالب يك مسئل

در اين مراجع .  آن ارائه نگرديده استمشخص و كلاسيكي براي
هاي سازي نسبت پيچ بهينه، مدلةهاي مجزا مثل تعيين زاويبخش

يك  ولي در هيچ. اند سرعت نهايي و غيره آورده شدهةجرمي، محاسب
گذاري آنها بر هم مورد بررسي تأثير ةها و نحوارتباط بين اين بخش

شده در برخي از  معرفيهاي به غير از اين، مدل. قرار نگرفته است
 مبتني بر تحليل  طراحي مفهومي، عمدتاًةمراجع براي مرحل

 پارامترهاي ةهاي رياضي در محاسباطلاعات آماري بوده و از مدل
  .طراحي موشك حامل استفاده نشده است

 ة هدف برطرف كردن دو نقيص،در كار تحقيقاتي حاضر
الامكان ه و حتي روش يكپارچة يعني ارائدر بالاست،مورد اشاره 

 طراحي مفهومي موشك ةهاي دقيق براي مرحلسازيمبتني بر مدل
  .حامل

  
  دياگرام بلوكي روند طراحي موشك حامل. 1 شكل

 طراحي مقدماتي طراحي مفهومي پيشنهاد فني

 توليد سري تست نمونه دقيقطراحي
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  شده  تحقيقات انجامةپيشين
 توزيع جرم بهينه ةهاي مختلف محاسب، الگوريتم]9-1[در مراجع 

اند و ميزان دقت و رد بررسي قرار گرفتهبين مراحل موشك حامل مو
. سرعت همگرايي هر روش مورد بررسي و ارزيابي واقع شده است

 ةهاي مختلف تعيين برنام، الگوريتم]15-10، 3[همچنين در مراجع 
 ة تعيين برنامةاند و الگوريتم بهين پيچ مورد بررسي قرار گرفتهةزاوي
، ]16[در مرجع . ت پيچ موشك حامل پيشنهاد گرديده اسةزاوي

 با قابليت حمل  را يك موشك حامل دانشگاهي2 و رايس1لويس
.  كيلومتر طراحي نمودند200 كيلوگرم به مدار 200 تا 100 ةمحمول

سازي در طراحي موشك حامل صورت نپذيرفته  بهينه،در اين مرجع
در مرجع . هاي آماري بوده استاست و اساس كار طراحي مدل

 موشك حامل كلاس سبك با قابليت حمل ٣دو، دانشگاه پر]17[
 كيلومتر را طراحي كرده است كه در 200 پوندي به مدار 10محمولة 

هاي راكت كاوش در اين اين طراحي هدف استفاده از سيستم
 در اولين گزارش 4، گيتايكريشنان]18[در مرجع . موشك حامل است

زي طراحي سا دكتراي خود، استراتژي بهينهةسمينار پيشرفت رسال
اي چندمنظوره را  در فاز طراحي مفهومي موشك حامل چندمرحله

سازي در اين سه سه استراتژي بهينه. مورد بررسي قرار داده است
مرجع بررسي شده است و مزايا و معايب هر روش ارائه گرديده است 

سازي مناسب براي طراحي مفهومي موشك حامل ولي روش بهينه
  . كاربردي نشده است

] 24-1[ آمده در مراجع به دستر تحقيق حاضر از نتايج د
در الگوريتم طراحي مفهومي موشك حامل استفاده شده است و در 

شده داراي تركيب پارامترهاي طراحي  نتيجه موشك حامل طراحي
  .بهينه خواهد بود

سازي تركيبي پارامترهاي روندنماي جامع بهينه
   طراحي مفهومي موشك حاملاصلي

در فاز طراحي مفهومي ] 21-1[سي منابع و مراجع موجود با برر
. اندگرفته شده كاره  سه روش معرفي و بهاي حامل، عموماًموشك

در روش اول كه آن را طراحي مفهومي با استفاده از آناليز اطلاعات 
 به دستناميم، پارامترهاي اصلي طراحي براساس نتايج آماري مي

هاي حامل در  موشكةشد كار گرفتهه هاي موجود بآمده از نمونه
در اين روش ]. 20، 17، 8، 1[ گردندسطح دنيا محاسبه مي

ها اين نسبت. شوندگرفته مي كاره هاي جرمي و انرژتيكي ب نسبت

                                                 
1. Mark J. Lewis 
2. Tharen Rice 
3. Purdue University 
4. C. Geethaikrishnan  

هاي انرژتيك  ييشده و توانا گرفته كاره بيانگر سطح تكنولوژي ب
 به توان اين پارامترها ميةاز جمل. استهاي حامل توليدي موشك

) موشك حاملةمحموله به وزن اولي نسبت بار )PLµ و يا نسبت 
)وزن به تراست موتورهاي موشك  )gyγ پارامتر ورودي . كر اشاره

 دارا بودن رغم علياين روش . استدر روش اول، جرم بارمحموله 
 از ، حامل مشخصات عمومي موشكةسرعتي مناسب جهت محاسب

تواند دقت كمي در سطح طراحي مفهومي برخوردار بوده و تنها مي
 آن ةاطلاعاتي را در خصوص كلاس موشك حامل و مشخصات اولي

روش مذكور به بانك اطلاعات آماري مورد . در اختيار كاربر قرار دهد
 آمده از اين روش به دستاستفاده بسيار وابسته بوده و طراحي 

ژي آن كشور خواهد بود و بسته به دقت معرف سطح تكنولو
تواند خطاي محاسباتي  به بالا مي20گردآوري و ثبت اطلاعات از 

  .در پي داشته باشد
شود روش روش ديگري كه در مراجع و منابع ديده مي

فاده از  پارامترهاي طراحي موشك حامل براساس استةمحاسب
ها براساس شاين دسته از رو]. 21، 7، 3-1[هاي رياضي است  مدل

سازي معمول در رياضي كلاسيك تدوين هاي بهينهاستفاده از مدل
  .استشده و در دسترس 

هاي رياضي مورد اشاره تنها براي تعيين برخي از مدل
پارامترهاي طراحي موشك حامل تدوين شده و به صورت كاربردي 

رم  توزيع جةتوان به محاسباز جمله مي. اندمورد استفاده قرار گرفته
 پيچ بهينه در طول پرواز فاز ة زاوية بين مراحل، تعيين برنامةبهين

 پيچ نهايي ةفعال موشك حامل، نسبت تراست به وزن اوليه و زاوي
  .دكرمراحل اشاره 

 ة استفاده از مباني رياضي در محاسببه دليلدر اين روش 
 به دستپارامترها، دقتي به مراتب بهتر در مقايسه با روش اول 

هاي تكنولوژيك و ولي به دليل عدم لحاظ كردن محدوديت. دآي مي
 كاربردي نبوده و از  آمده عموماًبه دستهاي امكانات موجود، جواب

ها براي  بر اينكه اين روش مضافاً،نديستنظر تكنولوژي قابل اجرا ن
 پارامترهاي طراحي مورد نياز توسعه داده نشده و در دسترس ةكلي
  .نديستن

هايي كه در منابع و مراجع مرتبط قابل ش سوم روةدست
هاي  طراحي موشك حامل براساس استفاده از زيرسيستماند گيريپي

 مثال براساس استفاده از موتور، عنوان  به.توليدشده و موجود است
تركيب سوخت و اكسيدكننده و يا براساس زيرسيستم هدايت و 

 به زيرسيستم در اين روش با توجه]. 20، 9، 1[است كنترل موجود 
 كه عمدتاً( الزامي از يك زيرسيستم ةمحور بودن آن، به دليل استفاد
 ساير پارامترها  بودن، بهينه)استموتور و تركيبات سوخت 
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گي طرح موشك حامل به  بهينهعمدتاًگيرد و الشعاع قرار مي تحت
  .آيد ميبه دستصورت موضعي 

حاسبة فرايند پيشنهادي در تحقيق حاضر كه با هدف م
پارامترهاي طراحي موشك حامل تدوين شده است، در جهت 

هاي يادشده و كاهش نقاط ضعف استفاده از محاسن روش
هاي هاي آماري مدلبدين منظور، تلفيقي از روش. آنهاست

هاي موجود در آن رياضي و امكان استفاده از زيرسيستم
ر اين اند كه دبيني شده و در يك تعامل منطقي تركيب شده پيش

سازي تركيبي مقاله، روندنماي مذكور را روندنماي جامع بهينه
اختصار روندنماي  پارامترهاي اصلي طراحي موشك حامل يا به

روندنماي جامع ). 2شكل(كنيم  گذاري ميجامع طراحي نام
 زيرالگوريتم محاسباتي براي محاسبة 10طراحي شامل 

امل هستند كه پارامترهاي وابسته و مستقل طراحي در موشك ح
  :به ترتيب عبارتند از

زيرالگوريتم تعيين سرعت مورد نياز مداري موشك حامل با  .7
  )زيرالگوريتم سرعت مداري(هاي سرعت در نظر گرفتن افت

انرژتيك و تكنولوژيك - زيرالگوريتم انتخاب ضرايب جرمي .8
-زيرالگوريتم ضرايب جرمي(هاي آماري به كمك مدل

 )انرژتيك
سازي تعداد مراحل و توزيع جرمي بين هينه زيرالگوريتم ب .9

 )زيرالگوريتم توزيع جرمي(مراحل موشك حامل 

 مراحل ةسازي نسبت تراست به وزن اولي زيرالگوريتم بهينه .10
زيرالگوريتم ( پيچ انتهاي مراحل موشك حامل ةو زاوي

 ) پيچةتراست به وزن و زاوي
 زيرالگوريتم تعيين مشخصات موتور مراحل موشك حامل  .11

 )زيرالگوريتم موتور(
اكسيدايزر مراحل   زيرالگوريتم تعيين جرم و سوخت و .12

 )زيرالگوريتم سوخت و اكسيدكننده(موشك حامل 
 پيچ موشك حامل ة زاويةسازي برنام زيرالگوريتم بهينه .13

 ) پيچة زاويةزيرالگوريتم برنام(
زيرالگوريتم (سازي پرواز موشك حامل  زيرالگوريتم شبيه .14

 )سازيشبيه
 )زيرالگوريتم ابعاد( زيرالگوريتم تعيين ابعاد موشك حامل  .15
هاي موشك حامل در هر زيرالگوريتم تعيين جرم زيرسيستم .16

 )هازيرالگوريتم وزن زيرسيستم(مرحله 
هاي شده كمبودهاي روش روندنماي جامع طراحي ارائه

در . بخشدهاي فوق بهبود ميقبلي را به كمك زيرالگوريتم
، طراحي براساس مباني آماري شروع و در زيرالگوريتم دوم

سازي پارامترهاي هاي سوم و چهارم و هفتم بهينهزيرالگوريتم
هاي پذيرد و در زيرالگوريتم پنجم توانمنديطراحي صورت مي

هاي تكنولوژيك مورد ارزيابي و بررسي قرار موجود و محدوديت
  . شوند مي در روند طراحي لحاظ ،گرفته

  ]22، 21، 1[ ت مداريزيرالگوريتم سرع

اولين زيرالگوريتم مورد نياز براي شروع روند طراحي مفهومي 
  ).3 شكل (استموشك حامل، زيرالگوريتم سرعت مداري 

ارتفاع حضيض و ( ارتفاع مداري ،هاي اين الگوريتمورودي
) آزيموت پرتاب( پرتاب ة، شيب مداري و عرض جغرافيايي نقط)اوج

هاي سرعت رعت مورد نياز مداري و افت س،هاي الگوريتمو خروجي
ناشي از آيروديناميك، جاذبه، سيستم كنترل و تغييرات ارتفاع 

شرط پايان الگوريتم برابري سرعت نهايي . است) سيستم پيشرانش(
و  سرعت ) 4شكل (هاي سرعت سازي منهاي افتشبيه حاصل از

  .استمورد نياز مداري 
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  سازي تركيبي پارامترهاي اصلي طراحي موشك حاملروندنماي جامع بهينه. 2 شكل
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 ةو زاوي  مراحلةنسبت تراست به وزن اولي
  )4 ( مراحليپيچ انتها

  )5(انتخاب موتور

  )6( جرم سوخت و اكسيدايزر

  )7( پيچ ة زاويةبرنام

  )8 (ي دو درجه آزاديسازشبيه

  )9 (يتعيين مشخصات ابعاد

  )1(ي سرعت مورد نياز مدار
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26
علوم و فناوري فضايي پژوهشي - علمي ةفصلنام   

ناصح .  حكريمي و. ميرشمس،  ح. م/ 1387 پاييز /1 ةشمار/ 1جلد   

  

  زيرالگوريتم سرعت مداري. 3شكل 

  ]23، 20، 8، 1[  انرژتيك-زيرالگوريتم ضرايب جرمي

هاي حامل، پارامترهايي در فرايند محاسبات طراحي مفهومي موشك
رند كه معرف تكنولوژي قابل دسترسي در گيمورد استفاده قرار مي

مبناي تعيين مقادير اين پارامترها . باشنداين زمينه خاص صنعتي مي
هاي حامل موجود و اطلاعات آماري به دست آمده از موشك

توان به وزن نسبي سازه از جمله اين پارامترها مي. تجهيزات آنهاست
هاي موشكي كها و نسبت تراست به وزن موتور بلوبدنه و باك
به منظور به دست آوردن بازه تغييرات پارامترهاي مزبور . اشاره نمود

اطلاعات تعداد قابل توجهي از موشكهاي حامل موجود در سطح 
جهان جمع آوري و دسته بندي شده و مورد تجزيه و تحليل قرار 

نتايج به دست آمده بر اساس بستر تكنولوژيهاي ) 5 شكل. (گرفتند
آمريكا، :روسيه، چين، هند و گروه دو شامل: ك شاملگروه ي(هدف 
  :در جداول زير.  آورده شده اند2 و 1به ترتيب در جداول ) ژاپن

i:α  ،ضريب جرمي كه مربوط به تكنولوژي ساخت مخزن
-باشد و ورودي زيرالگوريتمزيرسيستم هدايت و ديگر تجهيزات مي

  .باشدمي) 10(و ) 3(هاي 

 i: β انرژتيك كه به جرم موتور، تراست  ـ ضريب جرمي
  .است) 4(و ) 3(هاي موتور بستگي دارد و ورودي زيرالگوريتم

i: n  نسبت تراست به وزن مراحل موشك حامل بوده و
  . است) 5(و ) 3(هاي اين پارامتر ورودي زيرالگوريتم

SPi: I  ضربه ويژه مراحل موشك حامل و ورودي
الذكر با انتخاب نوع ضرايب فوق. است) 6(و ) 3(هاي زيرالگوريتم

 طي زيرالگوريتم نشان داده 2 و 1تكنولوژي و با رجوع به جداول 
  .شوند تعيين مي6شده در شكل 

  

   افت سرعتةروندنماي محاسب. 4 شكل

  

   انرژتيك- زيرالگوريتم ضرايب جرمي. 5شكل 

  ]9-1 [زيرالگوريتم توزيع جرمي

توزيع جرم بهينه در اين زيرالگوريتم با استفاده از مباني حساب 
ضريب تابع لاگرانژ با هدف حداكثر نمودن . شودتغييرات محاسبه مي

جرم بارمحموله قابل حمل توسط موشك حامل با قيد رسيدن 
) 1 آمده از زيرالگوريتم به دست(نهايي به سرعت مداري سرعت 

  .گرددمحاسبه مي
در اين معادلات تعداد مراحل موشك حامل از شرط 

( )PL PL max0.8 ~ 0.95µ µ∈ پس از محاسبه . آيد ميبه دست
ضريب تابع لاگرانژ در مرحله بعدي نسبت وزن نهايي به وزن اوليه 

  )مريكايي، روسي، چينيا(نوع تكنولوژي انتخاب 
)ترين، بدترينبهترين، محتمل( سطح طراحي  

)انتخاب , , , )SPi i i iI n β α برحسب نوع تكنولوژي 
 )2  و1 جداول(
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 محاسبه شده و در پي آن Fiµهر يك از مراحل موشك حامل 
)نسبت جرم بارمحموله مراحل  )PLiµ و نهايتا نسبت وزني 

)بارمحموله كل  )PLµجرم اوليه موشك حامل . گردد محاسبه مي
( )0Mبت وزني بارمحموله  با در دست بودن وزن بارمحموله و نس

( )PLµ و وزن هر مرحله با در دست بودن وزن اوليه ( )0M و 
.  قابل محاسبه خواهند بودFiµهاي وزني نهايي مرحل نسبت

 آورده شده 6زيرالگوريتم محاسباتي توضيح داده شده در شكل 
  .است

  ) هند، چين،روسيه(هاي انتخاب ضرايب جرمي انرژتيك موشك حامل گروه يك بازه .1 ولجد

 
  ) ژاپن،مريكاا(هاي حامل گروه دو هاي انتخاب ضرايب جرمي انرژتيك موشكبازه .2 جدول

 

  
  زيرالگوريتم تعيين توزيع جرمي .6 شكل

  ]2، 1 [ پيچةزيرالگوريتم تراست به وزن و زاوي

 مراحل ة نسبت تراست به وزن اوليةهدف در اين زيرالگوريتم محاسب
( )0inپيچ انتهاي مراحل موشك حامل ة و زاوي ( )Fiθ با هدف 
)دن افت سرعتكرحداقل  )LosV∆ دن شتاب محوري كر و حداقل
  . است

ع افت سرعت موشك حامل در طول مجمو% 85بيش از 
پرواز فعال آن ناشي از آيروديناميك، تغيير ارتفاع، سيستم هدايت 

  . استوكنترل و جاذبه، متعلق به افت سرعت ناشي از جاذبه 
 ة مراحل بدون تعيين زاويةتعيين نسبت تراست به وزن اولي

 انتخاب ،از طرف ديگر. پذير نيستپيچ انتهاي هر مرحله امكان
ثر ؤ پيچ بر ميزان افت سرعت ناشي از جاذبه بسيار مة زاويةامبرن

اي بين نسبت دن افت سرعت رابطهكربنابراين با مينيمم . است
 پيچ انتهاي مراحل حاصل ة مراحل و زاويةتراست به وزن اولي

دن قيود موجود در كربا استفاده از اين رابطه و لحاظ . شود مي
 مراحل مختلف ةانتخاب نسبت تراست به وزن اولي

)011.2 n 1.5< 020.8 و > n 1.2<  زواياي پيچ انتهاي ،)>
گردند كه مجموع نسبت تراست به مراحل به صورتي انتخاب مي

الگوريتم مورد استفاده در اين قسمت در . گرددوزن مراحل كمينه مي
  .   نشان داده شده است7 شكل
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   پيچة تراست به وزن و زاويزيرالگوريتم .7 شكل

  

  زيرالگوريتم موتور .8 شكل

 ] 23، 2، 1 [زيرالگوريتم موتور

در اين زيرالگوريتم نوع و تعداد موتور مراحل با توجه به تراست مورد 
. شوندنياز مراحل و براساس اطلاعات موتورهاي موجود، انتخاب مي

)نوع موتور با استفاده از زمان سوزش  )btويژه ة و ضرب ( )SPI و 
Oنسبت تركيب سوخت و اكسيدايزر 

F
⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

 و تعداد آن براساس تراست 
  . گرددمورد نياز هر مرحله تعيين مي

كه هريك از پارامترهاي طراحي موتور جديد با  در صورتي
ماري متفاوت باشد، مقادير هاي آشده به كمك مدل مقادير محاسبه

پايان . شوندموتور جديد جايگزين شده و محاسبات دوباره تكرار مي
در . استالگوريتم برابري تراست موتور جديد با تراست محاسبه شده 

نهايت با فيكس شدن موتور و مشخص شدن مقادير 
oxid

SP b
fuel

m( , I , t )
m

. دكرتوان دبي مراحل را محاسبه  مي، و تراست
به منظور تسهيل روند انتخاب موتور، بانك اطلاعاتي براي هر نوع 

گيرد تا براساس تكنولوژي تهيه شده و در اختيار كاربر قرار مي
ترين تراست به تراست  تكنولوژي انتخابي، موتوري كه نزديك

  ).8شكل (را دارد، انتخاب گردد ) 4(شده در زيرالگوريتم  محاسبه

  

  زيرالگوريتم سوخت و اكسيدكننده .9 شكل

 ]20[زيرالگوريتم سوخت و اكسيدكننده 

ة زيرالگوريتم شمار(جرم پيشران مراحل در زيرالگوريتم توزيع جرمي 
محاسبه گرديد، همچنين نسبت دبي اكسيدكننده به سوخت ) 3

. مراحل در زيرالگوريتم انتخاب موتور براساس نوع موتور انتخاب شد
 با دانستن نسبت اكسيدكننده به سوخت مراحل و جرم بنابراين

 هر ةتوان جرم سوخت و اكسيدكنند مي،پيشران شارژي مراحل
 جرم پيشران شارژي، نوبت به ةبا محاسب. دكرمرحله را محاسبه 

سه ). 9 شكل(است  جرم سوخت و اكسيد گارانتي هر مرحله ةمحاسب
  گارانتي عبارتندةنندگذار بر جرم سوخت و اكسيدكتأثيرپارامتر مهم 

 جرم .3 ، ضربه ويژه.2 ، نسبت دبي سوخت به اكسيدكننده.1: از
 پيشران  مقدارميزان خطاي اين سه پارامتر براثر .  خشكةساز
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شارژي براساس تجربه به صورت درصدي از كل پيشران در 
يب اميزان خطاي پارامترهاي ضراثر همچنين . استدسترس 

ضرايب و  محيطي،  و فشار، دماحامل بدنة موشك آيروديناميكي
هاي گرافيتي بر مقدار جرم پيشران شارژي كل آيروديناميكي بالك

  .نظر استبه دليل ناچيز بودن قابل صرف
بنابراين با نوشتن روابط بين جرم سوخت و اكسيدكننده و 

گيري و  گذار بر پيشران گارانتي و ديفرانسيلتأثيرپارامترهاي 
اكسيدايزر گارانتي  ي هر پارامتر جرم سوخت وجايگذاري ميزان خطا

  . استقابل محاسبه 

  

   زيرالگوريتم برنامة زاوية پيچ.10شكل 

 ]15-10، 3 [ پيچة زاويةزيرالگوريتم برنام

سازي در اين زيرالگوريتم براساس حساب تغييرات با هدف بهينه
 بدين .)10شكل (پذيرد رسيدن به حداكثر سرعت نهايي صورت مي

نظر   اول به صورت سهمي درة پيچ مرحلة زاويةصورت كه برنام
مدت زمان عمود پروازي به كمك گراف تجربي (شود گرفته مي

 موشك ةزمان عمود پروازي برحسب نسبت تراست به وزن اولي
: از شرايط مرزي اين قسمت عبارتند). استحامل قابل محاسبه 

 اول، ة پيچ نهايي مرحلة و دوم و زاوي اولةزمان كاركرد موتور مرحل
 اول در زيرالگوريتم ةكه پارامترهاي زمان كاركرد موتور مرحل

 اول در زيرالگوريتم ة پيچ نهايي مرحلةانتخاب موتور و زاوي
 پيچ نهايي ة مراحل و زاويةسازي نسبت تراست به وزن اولي بهينه

عد براي تعيين براي مراحل دوم به ب. شوندانتهاي مراحل محاسبه مي
 حساب تغييرات متناظر با احتساب ةمسير بهينه لازم است كه مسئل

هاي مسير به يك روش عددي مناسب حل  شرايط مرزي و محدوديت
گرفتن  نظر اما چنانچه با در.  پيچيده و مفصلي استفرايندشود، كه 

توان با استفاده از  برخي فرضيات، مدل رياضي حركت ساده شود، مي

.  كنترل بهينه، مسير بهينه را به صورت تحليلي محاسبه كردهاي روش
 ةميدان جاذب نيروهاي آيروديناميكي ناچيز، :ها عبارتند از اين فرض

نظر شده، حركت ثابت و زمين مسطح، از گردش زمين صرف
با اعمال اين . شود اي و نيروي پيشران ثابت در نظر گرفته مي صفحه
وم و سوم موشك حامل خيلي دور ها كه براي حركت مراحل د فرض

ه  پيچ مراحل دوم به بعد را بة زاويةتوان برناماز واقعيت نيست، مي
  .دكر تانژانت محاسبه ةصورت خطي و برابر معكوس زاوي

  ]21، 12، 11 [سازيزيرالگوريتم شبيه

 ة روندنماي جامع طراحي و نقطةاين زيرالگوريتم، كانون تكرار حلق
 نهايي مورد نياز براي ورود ي سرعت و سرعتهاتصحيح مقادير افت

 كه در ابتداي برنامه به صورت است تا رسيدن به همگراييبه مدار 
هايي نظير الگوريتم توزيع جرمي غيردقيق و يا آماري وارد الگوريتم

  ).11 شكل( اندشده

  
  سازيزيرالگوريتم شبيه .11 شكل

  ]24، 1 [زيرالگوريتم ابعاد

مبناي محاسبات در اين زيرالگوريتم، استفاده از مشخصات موتور 
و چگالي ) چگالي سوخت و اكسيدكننده، قطر موتور و طول موتور(

)محموله بار )Payρ زيرسيستم هدايت و كنترل ،( )cyiρ و 
 اريهاي آمهاي انتقالي و بخش دمي كه به كمك مدل سازه

شود  يادآوري مي. استشوند، هاي حامل مختلف استخراج ميموشك
توان قطر را به صورت ورودي در نظر در اين زيرالگوريتم هم ميكه 

در  .د كرسازيتوان براساس اطلاعات آماري بهينهمي گرفت و هم
اين زيرالگوريتم براساس جرم و چگالي سوخت و اكسيدايزر، حجم و 
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هاي اين زيرالگوريتم، حجم و خروجي. شودميابعاد مخازن مشخص 
  ).12شكل (است ابعاد موشك حامل 

 ]20 ،9-7، 1[ هازيرالگوريتم جرم زيرسيستم

. هستندهاي آماري مبناي محاسبات در اين زيرالگوريتم، مدل
iانرژتيك  -هاي اين زيرالگوريتم، ضرايب جرميورودي i( , )β α 

انرژتيك انتخاب و در طول  -يتم ضرايب جرميكه در زيرالگور
تصحيح ) با انتخاب نوع موتور(تكرارهاي روندنماي جامع طراحي 

هاي آماري هاي جرمي كه به كمك مدلنسبت. باشنداند، ميشده
گيرند، شوند و در اين زيرالگوريتم مورد استفاده قرار مياستخراج مي

. باشندمي...  مرحله و هاي هر مرحله به جرمنسبت جرم زيرسيستم
هاي جرمي انرژتيك و نسبت -بنابراين با استفاده از ضرايب جرمي

 موشك حامل قابل برآورد خواهند يها و اجزا جرم زيرسيستم،فوق
هاي مراحل خروجي اين زيرالگوريتم توزيع جرمي زيرسيستم. بود

هاي آماري به بنابراين اين مدل ).13شكل  ( استموشك حامل
شوند و مدل آماري  محدود نمي2 و 1شده در جداول   بررسيضرايب

ها را دربر ها و زيرسيستمهاي وزني تمامي بخشجامع نسبت
  .گيرد مي
  

  

   زيرالگوريتم ابعاد .12 شكل

  ارزيابي روندنماي جامع طراحي 
هاي روندنما براساس ضرايب براي ارزيابي روندنماي مذكور، ورودي

 Kosmos11K65Mاي انرژتيك موشك حامل دومرحله-ميجر
ساخت كشور چين CZ-4 اي مرحله ساخت كشور روسيه و سه

هاي ودي ور3جدول در ]. 23[ انتخاب و نتايج آن ارائه گرديده است
اي روندنماي جامع طراحي براي موشك حامل دومرحله

Kosmos11K65Mهاي روندنما در كنار مقادير  ارائه و خروجي
 5همچنين در جدول .  درج گرديده است4اقعي در جدول و

اي مرحله هاي روندنماي جامع طراحي براي موشك حامل سه ورودي
CZ-4هاي روندنما در كنار مقادير واقعي در جدول ارائه و خروجي 

  .  درج گرديده است6

  

  هازيرالگوريتم جرم زيرسيستم. 13 شكل

  تايج حاصلهبررسي ن

شده با توجه به   دو موشك حامل طراحيةجرم اولي −
 واقعي دو موشك ةاز جرم اولي) 3(زيرالگوريتم 

Kosmos11K65M و CZ-4 كمتر است بنابراين با جرم 
  .استكمتر موشك حامل قادر به حمل بارمحموله 

اي مراحل دو مجموع نسبت تراست به وزن اولية محاسبه −
از ) 4( توجه به زيرالگوريتم شده با موشك حامل طراحي

مجموع نسبت تراست به وزن اولية دو موشك حامل 
Kosmos11K65M و CZ-4 كمتر است و بنابراين با توجه 

 شتاب قابل دستيابي موشك كمتر 22 و 14به دو شكل 
اي، سازة اين دو موشك است، بنابراين از نظر استحكام سازه

  . بيشتري استشده داراي قابليت اطمينان  حامل طراحي
تغييرات ارتفاع پرواز با زمان براي دو موشك حامل مذكور در  −

ه در هر دو شكل ك ارائه گرديده است، چنان23 و 15دو شكل 
شده قابليت  شود هر دو موشك حامل طراحيمشاهده مي

  .ندهستدستيابي به ارتفاع مورد نظر را با وزن كمتر دارا 
وشك حامل مذكور در تغييرات عدد ماخ با زمان براي دو م −

ه مشاهده ك چنان. ارائه گرديده است24 و 16دو شكل 
اي در زير نمودارهاي عدد شود نمودار عدد ماخ محاسبه مي

  .هاي حامل هدف واقع شده استماخ موشك
تغييرات سرعت با زمان براي دو موشك حامل مذكور در دو  −

 ارائه گرديده است، تغييرات سرعت در سطح 25 و 17شكل 
هاي ناشي از  عدم بررسي افتبه دليلراحي مفهومي، ط

  .است قابل قبول ةسيستم هدايت و كنترل در محدود
 به ترتيب تغييرات 28 و 20، 27 و 19، 26 و 18در نمودارهاي  −

  .زاوية پيچ، جرم و هد ديناميكي با زمان ارائه شده است
 تغييرات افت سرعت ناشي از نيروي 29 و 21در نمودارهاي  −

بيان ) 4(ه آورده شده است كه چنانكه در زيرالگوريتم جاذب
شد، هدف اين زيرالگوريتم، تعيين نسبت تراست به وزن 

, , ,i i gyi cyiα β γ µ  يهاها به مدل جرم زيرسيستمةمحاسب 
  هر زيرسيستم يآمار
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مراحل موشك حامل با هدف مينيمم كردن افت سرعت 
  .ناشي از جاذبه است كه در اين دو نمودار كاملاً مشهود است

 دوم، ة اول و مرحلةدليل كمتر بودن زمان سوزش مرحل −
 مراحل ةودن نسبت جرم نهايي به جرم اوليتر ب بزرگ

( )Fiµشده نسبت به موشك حامل   موشك حامل طراحي
Kosmos11K65M پذيرتر است و اين دليل بر امكان

 ةجرم ساز(نظر تكنولوژي  بودن طراحي سازه از نقطه
 اطمينان سازه را از نظر ة، بنابراين حاشياست) ترسنگين
  .دكرورده خواهد وزني برآ

سازي تركيبي پارامترهاي اصلي بنابراين الگوريتم بهينه
طراحي با جرم كمتر و ملاحظات تكنولوژي ساخت سازه، 

  .استموريت به شكل مناسب أقادر به انجام م
اي بهتر از سازي براي موشك حامل دومرحلهنتايج شبيه −

 كه دليل استاي مرحله سازي موشك حامل سهنتايج شبيه
اي مرحله آن طولاني شدن زمان كاركرد موشك حامل سه

، )7(  ثانيه است، زيرا در زيرالگوريتم700از تا بيش
 پيچ بر مبناي فرض زمين مسطح ة زاويةسازي برنام بهينه

% 10صورت پذيرفت، كه سبب ايجاد خطا به ميزان كمتر از 
  .بوده كه در فاز طراحي مفهومي قابل قبول است

  گيري نتيجه
 اين مقاله، روندنماي جامع طراحي مفهومي موشك حامل ارائه در

شد كه پارامترهاي اصلي طراحي موشك حامل را با هدفي خاص با 
پارامترهاي . دكن ژيك بهينه ميلوهاي تكنودر نظر گرفتن محدوديت

 سازي عبارتنداصلي طراحي در اين روندنما بهينه شده و اهداف بهينه
ن مراحل با هدف حمل بيشترين جرم محموله توزيع جرم بهينه بي: از

دن افت كربه مدار، نسبت تراست به وزن مراحل براساس حداقل 
دن شتاب محوري و همچنين كرسرعت ناشي از جاذبه و حداقل 

دن سرعت نهايي كر پيچ با هدف حداكثر ة زاويةسازي برنامبهينه
  .موشك حامل

ي االگوريتم مذكور براي دو موشك حامل دومرحله
Kosmos11K65Mاي مرحله  و سهCZ-4 مورد ارزيابي قرار 

شود ه مشاهده ميكچنان.  درج شد6 و 4گرفت و نتايج آن در جداول 
اي ماكزيمم خطا براي موشك حامل دومرحله

Kosmos11K65M  اي مرحله و براي موشك حامل سه% 6برابر
CZ-4 كه اين ميزان خطا در فاز طراحي مفهومياست% 11 برابر  ،

  .خطاي قابل قبولي است

  Kosmos11K65M ايپارامترهاي ورودي روندنماي جامع طراحي موشك حامل دومرحله .3 جدول

  واحد  مقدار  پارامتر ورودي  رديف
 kg  1500  جرم ماهواره  1
 km  250  ارتفاع حضيض  2
  km  2000  ارتفاع اوج  3
 deg  6/51  شيب مدار  4
45.6   پرتابةمشخصات نقط  5 N,63.4 Eo o  

  Kosmos11K65Mمشخصات پارامترهاي اصلي طراحي  .4جدول 

Kosmos11K6   ابعادي و بالستيكي موشك حامل-مشخصات جرمي
5M  خطاي هر بلوك   واحد  الگوريتم(%)  

  -  kg  8/108687  109000  )جرم كل موشك( موشك حامل ةجرم اولي  1
  kg 51/0  8/86917  87365   اول موشك حاملةجرم بلوك مرحل  2
  kg  73/0  27/20270  20135   دوم موشك حاملةجرم بلوك مرحل  3
 5/6 -  29/1  38/1   اولةنسبت تراست به وزن مرحل  4
 9/3 -  82/0  789/0   دومةنسبت تراست به وزن مرحل  5
 - km  250  250  حداكثر ارتفاع قابل دستيابي موشك حامل  6
 - km  84/63  36/82   اولةارتفاع جدايش مرحل  7
 - sec  75  68  زمان حداكثر هد ديناميكي  8
 - km  8/12  31/12  ارتفاع حداكثر هد ديناميكي  9
 - deg  7/32  30  )نسبت به دستگاه مختصات استارتي(زاوية نهايي مرحلة اول   10
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  راحيبا نتايج به دست آمده از روندنماي جامع ط Kosmos11K65Mسازي پرواز موشك حامل هاي حاصل از شبيه مقايسة گراف
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  تغييرات ارتفاع برحسب زمان .15 شكل    تغييرات شتاب برحسب زمان .14 شكل
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  تغييرات سرعت برحسب زمان .17 شكل    تغييرات عدد ماخ برحسب زمان .16 شكل
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  تغييرات جرم برحسب زمان .19 شكل     پيچ برحسب زمانةتغييرات زاوي .18 شكل
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  تغييرات افت جاذبه برحسب زمان .21 شكل    يناميكي برحسب زمانتغييرات هد د .20 شكل

 CZ-4اي مرحله پارامترهاي ورودي روندنماي جامع طراحي براي موشك حامل سه .5 جدول

  واحد  مقدار  پارامتر ورودي  رديف
 kg  4000 جرم ماهواره  1
 km  600  ارتفاع مدار دايروي  2
 deg  98  شيب مدار  3
28  ب پرتاةمشخصات نقط  4 N,102 Eo o  

  CZ-4مشخصات پارامترهاي اصلي طراحي  .6جدول 

  (%)خطاي هر بلوك   واحد  الگوريتم CZ-4   ابعادي و بالستيكي موشك حامل-مشخصات جرمي
 - kg  245808  251493  )جرم كل موشك( موشك حامل ةجرم اولي  1
  kg 7/0  194253  192771   اولةجرم بلوك مرحل  2
  kg  8/3  38055  39564   دومةبلوك مرحلجرم   3
  kg  9/10  13500  15157   سومةجرم بلوك مرحل  4
 2/0 -  207/1  21/1   اولةنسبت تراست به وزن مرحل  5
 10 -  81/0  9/0   دومةنسبت تراست به وزن مرحل  6
 4/15 -  52/0  615/0   سومةنسبت تراست به وزن مرحل  7
 - km  610  620  ملماكزيمم ارتفاع قابل دستيابي موشك حا  8
 - km  83  81   اولةارتفاع جدايش مرحل  9
 - km  430  401   دومةارتفاع جدايش مرحل  10
 - sec  8/76  76  زمان ماكزيمم هد ديناميكي  11
 - km  03/12  1/12  ارتفاع ماكزيمم هد ديناميكي  12
 - deg  5/63  63  )نسبت به دستگاه مختصات استارتي(زاوية نهايي مرحلة اول   13
 - deg  29  30  )نسبت به دستگاه مختصات استارتي(زاوية نهايي مرحلة دوم   14
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   آمده از روندنماي جامع طراحيبه دست با نتايج CZ-4سازي پرواز موشك حامل هاي حاصل از شبيه  گرافةمقايس
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  تغييرات ارتفاع برحسب زمان. 23 شكل    تغييرات شتاب برحسب زمان .22 شكل
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  تغييرات سرعت برحسب زمان .25 شكل    تغييرات عدد ماخ برحسب زمان .24 شكل
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  تغييرات جرم برحسب زمان .27 شكل     پيچ برحسب زمانةتغييرات زاوي .26 شكل
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  تغييرات افت جاذبه برحسب زمان .29 شكل    تغييرات هد ديناميكي برحسب زمان .28 شكل
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  .1384 هوافضا، پاييز ةصنعتي خواجه نصيرالدين طوسي، دانشكد
الگوريتم تعيـين توزيـع جـرم       " ناصح،   . ح  و  كريمي، .ح ،.ميرشمس م  .2

 شـشمين كنفـرانس     ،"بهينه بين مراحل موشك حامل سوخت مـايع       
دانـشگاه صـنعتي    ،  1385 اسـفند ،  سراسري انجمن هوافـضاي ايـران     

  .صيرالدين طوسيخواجه ن
 ترجمـة   ،)بالـستيك و حامـل مـاهواره      (طراحي موشـك     هي،   ،شولين .3

ــي، انتــشارات جهــاد  و حــسن كريمــي،  ســيدمجتبي هاشــمي دولاب
  .1384دانشگاهي واحد تهران، پاييز 

  .1974، "ايهاي سوخت جامد چندمرحلهطراحي موشك"اموشكين،  .4
5. Howard D.C., Orbital Mechanics for Engineering 

Students, Embry Riddle Aeronautical University Dayton 
Beach, Florida, 2005, pp. 570-574. 

6. Martin J.L. Turner, Rocket and Spacecraft Propulsion, 
Principles, Practice and New Developments (2nd 
Edition), 2005, pp. 25-30. 

7. Beisel J.R., and M. Baltimore, "A Weight Engineer's 
View of the Space Age Vehicle", The 17th Conference 
of S.A.W.E. May 19-22, 1958, The Belmont plaza, New 
York. 

8. Pence D.R., "Preliminary Weight Estimation of Liquid 
Propellant Stages", 26th Annual Conference at Boston, 
Massachusetts, May 1-4, 1967.  

9. Reitz G.R., and D. Colorado, "A Method of 
Weight Estimation for Advance Missile 
Design", 23rd National Conference, SAWE 
Dalas Texas, May 18-21, 1964. 

روندنماي پيـشنهادي تعيـين     " ناصح،   .، و ح   كريمي .ح ،.ميرشمس م  .10
ــةبرنامــ ــه ة زاوي ــيچ موشــك حامــل چندمرحل ــاز پ  طراحــي اي در ف

،  ششمين كنفـرانس سراسـري انجمـن هوافـضاي ايـران           ،"مفهومي
 .دانشگاه صنعتي خواجه نصيرالدين طوسي، 1385 اسفند

ــه، .اي. فئودوســف و .11 ــر طراحــي موشــكمقدم ــر ترجمــة، اي ب  جعف
 مهـران ميرشـمس، انتـشارات دانـشگاه          و روشنيان، حـسن كريمـي،    

  .1378صنعتي خواجه نصيرالدين طوسي، 
12. Malyshev V.V., M.N. Krasilshikov, V.T. Bobronikov, 

and V.D. Dishel, Aerospace Vehicle Control, Modern 
Theory and Applications, Institute aeronautics and 
Space, Brazil. 

13. Kirk D.E., Optimal Control Theory an Introduction, 
Monterey, California, 1970. 

ــان .14 ــ. ا و،.م.، سآقاج ــه"اش،  نق ــت  بهين ــسير راك ــازي م ــاي س ه
  .1378 كارشناسي ارشد، آبان ةنام ، پايان"اي چندمرحله

هاي زمين به زمين و حامـل        طراحي بالستيكي موشك   ةگزارش برنام  .15
  .، سازمان صنايع هوافضا)PBRMة برنام(

16. Lewis M.J., Tharen Rice, "Design of University Launch 
Vehicle System", Journal of AIAA, Department of 
Aerospace Engineering, University of Maryland at 
College Park, 1992. 

17. Tsohas J., Lioyd J. Droppers, "Sounding Rocket 
Technology Demonstration for Small Satellite Launch 
Vehicle Project", AIAA, 24-27 April 2006. 

18. Geethaikrishnan C., "Multidisciplinary Design 
Optimization Strategy in Multi-Stage  Launch Vehicle 
Conceptual Design", 1st Progress Seminar Report, 
Department of Aerospace Engineering Indian Institute 
of Technology, Bombay, August 2003. 

19. Rowell L.F., and John J. Korte, "Launch Vehicle Design 
and Optimization Methods and Priority for the 
Advanced Engineering Environment", October 2003. 



 
 
 
 

 

36
علوم و فناوري فضايي پژوهشي - علمي ةفصلنام   

ناصح .  حكريمي و. ميرشمس،  ح. م/ 1387 پاييز /1 ةشمار/ 1جلد   

 درسـي طراحـي     ةراهنمـاي انجـام پـروژ     " ،ناصح. ح ، و .ميرشمس م  .20
 ة دانـشكد  ،ارشد مهندسـي هوافـضا     ، كارشناسي "برسيستمي ماهواره 
 زمستان  ،الدين طوسي  دانشگاه صنعتي خواجه نصير    ا،مهندسي هوافض 

1385. 
21. Fortescue P., J. Stark, and G. Swinerd, Spacecraft 

System Engineering, 3rd ed., John Wiley and Suns., 
2003. 

22. Brown Ch.D., "Spacecraft Mission Design", AIAA, 
Education series, 1992, pp. 7-10. 

23. International Reference Guide to Space Launch 
Systems, AIAA, 1994.  

24. Chin S.S., Missile Configuration Design, Aeronautics 
Engineering, Orlando, Florida, 1961. 




