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اي از مدار پارك به مدار  انتقال بين سياره منظور ي جديد بها وهيشيك سامانة فضايي با  طراحي مقاله، اين  از هدف
هدايت ماهواره به ) مدارگرد(وظيفة بلوك انتقال مداري . است آل غيرايده حالت در و وزن نيتر كم با هذلولي مقصد

 جامد موتور سوخت شدن روشن با سپس و گرفته قرار پارك مدار در بلوك ابتدا مدار مقصد است، بدين صورت كه

 توجه با و مورد نظر انتقال مدار در بلوك دادن براي قرار .شود يم هذلولي مقصد مدار وارد مشخصي زمان مدت در

 براي بهينه ي كنترلها تميالگور از است پيشران اندازة و تغييرات پيشران بردار كنترل شامل كه كنترلي عامل دو به

 و مكان زمان موتور، شدن روشن زمان و اوليه مكان كه از آنجا .شود يم استفاده هدف تابع سازي بهينه

 انجام مانور براي تاريخچة اندازة پيشران موتور، زمان سوزش، تاريخچة بردار پيشران و همچنين شدن خاموش

ي ها بلوكبه دليل اينكه، وزن سوخت در . هستيم مواجه و انتها ابتدا بهينه در  اي مسئله نيست، مجدداً با مشخص
بسيار زيادي در عملكرد و هزينه دارند، بنابراين، در اين مقاله، روشي براي تركيب طراحي موتور  ريتأثمداري 

 .تا به موجب آن وزن سوخت بهينه شود شود يمسازي ارائه  ي بهينهها تميالگوركانيك مداري و سوخت جامد، م
سازي و  ي بهينهها تميالگوركردن الزامات طراحي، استفاده از  اين فرايند شامل طراحي موتور، مشخص

  .كردن قيود طراحي است مشخص

  طراحي سيستمي, انتقال مداريكنترل بهينه، موتور سوخت جامد، بلوك : هاي كليدي واژه

  123 علائم و اختصارات

 ሶܯ  دبي جرمي
  ra  شعاع اوج

 E  آنومالي مجازي

 ε  انرژي مدار

 φ  موتور و افق رانشزاويه بين 

 h  ممنتوم زاويه

 f  ضريب پخي زمين

 h  تا زمينارتفاع واقعي 

 m0  جرم باقي مانده

_________________________________ 
 استاديار .1

  استاديار. 2

 )نويسنده مخاطب(دانشجوي دكتري   .3

 J  تابع كارايي

 H(t)  تابع هميلتونين

 u(t)  تابع كنترل

 τ  گام حركت تابع كنترل

  (ݐ)ߚ  بردار رانش در زمان

  (ݐ)ܶ  رانش در زمان

, ௧௢௧௔௟ܯ  جرم كل، خشك، محموله و سوخت ,௦௧௥ܯ ,௣௔௬ܯ   ௙௨ܯ

 e  گريز از مركز مدار

 Pc , Pe  احتراق و خروجيفشار 

  ௘ܯ  ماخ خروجي

, ௘ܣ  سطح خروجي و گلوگاه نازل   ௧ܣ

  ௙ܥ  ضريب رانش

,௖௔௦௘݉  جرم، ضخامت و شعاع پوسته موتور ,௖௔௦௘ݐ   ௖௔௦௘ݎ

,௔௘݉  توزيع جرمي موتور ݉௡௢௭, ݉௜௚, ݉௜௡௦௨௟, ݉௙௟
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  مقدمه
ها را به مدار نهايي بر وظيفة انتقال نهايي ماهوارههاي انتقال مداري، بلوك

ها در خارج از جو و در فاصلة عهده دارند، كل مسير عملكرد اين بلوك
هاي ي به روشابي دست. ]1[كيلومتري است  3600الي  200حدود 

سازي نيز دارند و كمتر به  ي انتقال مداري كه فرايند بهينهها بلوكطراحي 
همين دليل،  به. سته باشند، موضوع جذاب امروزي استمطالعات آماري واب

اين تحقيق در ادامة تحقيقات صورت گرفته مبني بر طراحي بلوك انتقال 
سازي مسير انتقال و واردكردن اثر آن در  مداري با هدف انجام بهينه

انتقال مدار موضوع مهمي است . طراحي سيستمي صورت پذيرفته است
  . كردند ارة آن تحقيق ميها درب كه پژوهشگران سال

سازي و  ها براي بهينه شايان ذكر است كه بيشتر تلاش
ي فضايي بوده ها تيمأموري به حداقل مصرف سوخت در ابي دست

پرتاب به مدار  10است، زيرا كاهش حتي يك كيلوگرم بار در طي 
جويي به همراه  هزار دلار صرفه 100طور متوسط  زمين آهنگ به

. يل مطالعه بر روي اين موضوع بسيار مهم استدارد، به همين دل
هاي مختلف طراحي و همچنين  محققان بسياري با استفاده از روش

دست  تجزيه و تحليل مسيرهاي مختلف مانند انتقال هاهمن براي به
] 2[اند  آوردن حداقل مقدار جرم سوخت به مدارگردها تلاش كرده

و ] 3) [1959(الكر توان بعضي از اين محققان را مانند ه كه مي
، كبالس ]6) [1979(، بيگس ]5) [1955(، لاودن ]4) [1953(تسين 
  .معرفي كرد] 8و  7) [1981(و ريوز 

ي ا لحظهايي كاملاً  بايد توجه داشت كه مانورهاي ضربه
نيستند و اگر درك مناسبي از وضعيت ماهواره در زمان ضربه وجود 

موقعيت مداري مصرف  نداشته باشد، هم سوخت زيادي براي اصلاح
در اين مقاله، . نيايد به وجودو هم دقت مناسبي ممكن است  شود يم

سازي، مسير بهينه را در  هاي بهينه سعي شده است با يكي از روش
. لحظة استارت موتور تا لحظة قرارگيري در مدار انتقال طراحي كنيم

يي با گيري از موتورهاه امروزه، تلاش و تحقيقات زيادي براي بهر
سازي كلي مانور صورت  منظور بهينه پيشرانش كم و پيوسته به

ها در مرحلة تحقيقاتي است و  پذيرد؛ اما، همچنان اين روش مي
در نتيجه نياز است تا به . شود نمي ها آناستفادة عملياتي چنداني از 

 . سازي آن توجه شود ي و بهينها لحظهمبحث مانور 

رف سوخت براي حركت از مدار سازي مص در اين مقاله، بهينه
شود موتوري با  در ابتدا، فرض مي. پارك به مدار واسط انجام شده است

سازي اقدام به  پيشرانش قابل دسترس وجود دارد و پس از انجام بهينه
 شود يمسعي  تيمأموردر طول . شود سازي پيشرانش موتور مي بهينه

به نحوي تغيير كند كه  زاوية پيشرانش و تغييرات اندازة پيشرانش موتور
اي  بلوك انتقال مداري با حداقل خطا وارد مدار شود و در نهايت مقايسه

  ].9[صورت گرفته است  STAR-48Bبا مدارگرد 

  رويكرد كلي
هاي اخير، كنترل بهينه به ابزاري بسيار ارزشمند و توانا در در سال

. است تخمين مناسبي از مسير پروازي در فرايند طراحي تبديل شده
كمترين مقدار سوخت مصرفي را كه ] 10 و 2[در انتقال هاهمن 
توان اي مورد نياز است مياي ميان دو مدار دايرهبراي مانور ضربه

هاي فراواني از جمله انتقال ميان در اين زمينه، تخمين. محاسبه كرد
نظر تر مسائل را درد كه بسيار واقعيمدارهاي بيضوي با پيشرانش محدو

 ،اين مقاله نيز در]. 11، 8،  6، 4[مورد توجه قرارگرفته است يرد نيز گ مي
 .اي واقعي و بهينه حل شودسعي شده است مسئله به گونه

 طراحي هدايت بهينه براي انتقال مداري

منظور بررسي مسئلة مورد نظر لازم است تا روند مشخصي در  به
سازي،  دف از بهينهپيش گرفته شود، ابتدا بايد اينگونه بيان كرد كه ه

ي به ابي دست. كاهش مصرف سوخت در يك مانور مداري است
موتور در . سازي به ديگر شرايط نيز قابل تعميم است روش بهينه

شود و پس از قرارگيري در راستاي مدار  طول يك زمان روشن مي
شود،  هاي لازم در اين مدار خاموش مي مقصد و رسيدن به سرعت

ن سوزش موتور و در نتيجه كاهش سوخت كردن زما هدف بهينه
در . آورده شده است) 1(شماتيك مأموريت در شكل . مصرفي است

هاي اوليه و  طول پرواز مقدار پيشرانش موتور متغير است و از افت
است  در اين تحقيق فرض شده. شده است نظر صرفنهايي موتور نيز 

  . پذيرد كه تغيير شيب مداري صورت نمي
  

  
  شماتيك مأموريت - 1شكل 



  
  
  
  

  
  

   

 سوخت جامد در انتقال بهينة فضاييطراحي مدارگرد
  پژوهشي علوم و فناوري فضايي -فصلنامة علمي

55/  1394بهار  / 1شمارة /  8 جلد

 ينگيبهانتخاب معيار آناليز طراحي مسير و 

به ) 2(نويسيم، شكل صورت دو بعدي مي معادلات حركت را به ،ابتدا
  .كند درك معادلات كمك مي

 

  
 فضاپيما تحت اثر جاذبه  - 2شكل 

مدارگرد تحت اثر گرانش زمين است و مقدار پيشرانش موتور 
)T (متغير است و زاوية پيشرانش )β (و  ݎ. با زمان در تغيير استα 

فرض . به ترتيب ارتفاع از مركز زمين و آنومالي حقيقي هستند
است و نيروي گرانش در آن  ௢௧௔௟்ܯكنيم وزن مدارگرد مقدار  مي

از آنجا كه ارتفاع مداري در طول . شودارتفاع ثابت درنظر گرفته مي
طور كامل صحيح  بهكند، اين فرض  زمان سوزش تغيير چنداني نمي

متغيرهاي وضعيت معادلة حركت به صورت معادلة ] 13و  12[است 
 :شودنوشته مي) 1(

)1(  

(ݐ)ଵݔ = (ݐ)ଶݔݎ = (ݐ)ଷݔ ߙ = ሶݎ (ݐ)ସݔ  = ሶߙݎ (ݐ)ହݔ  = (ݐ)ଵݑ ௧௢௧௔௟ܯ = (ݐ)ଶݑ (ݐ)ܶ =  (ݐ)ߚ

  :در حالت دوبعدي، معادلات حالت مطابق عبارات زير است
 

)2( 

ௗ൫௥(௧)൯ௗ௥ = ௗ൫ఈ(௧)൯ௗ௥  (ݐ)ሶݎ = ௥ఈሶ (௧)௥(௧)   ௗ൫௥ሶ(௧)൯ௗ௥ = (௥ఈሶ (௧))మ௥(௧) − ݃ + ቂ ఒ௨భ(௧)ெ೟೚೟ೌ೗ି௠(௧)ቃ ௗ൫௥ఈሶ ((ݐ)ଶݑ) ݊݅ݏ (௧)൯ௗ௧ = ௥ሶ(௧) ௥ఈሶ (௧)௥(௧) + ቂ ఒ௨భ(௧)ெ೟೚೟ೌ೗ି௠(௧)ቃ ௗ൫௠(௧)൯ௗ௧  ((ݐ)ଶݑ)ݏ݋ܿ = ఒ௨భ(௧)ூ௦௣ ௚బ   

(ݐ)1ݑپارامتر كنترل  = زاوية نازل موتور در صفحة  (ݐ)ܶ
(ݐ)2ݑمماس بر مدار نسبت به افق محلي در هر نقطه است و  =  ݃ . اي بلوك انتقال مداري استپيشرانش لحظه (ݐ)ܤ

. نيز افت پيشرانش موتور است ߣ. شتاب گرانش در ارتفاع مانور است
جرم فضاپيما نيز در طول مسير حركت با گذشت زمان در حال 

در نظر گرفته  Mpكاهش است، در نتيجه اگر جرم سوخت مصرفي 
 :شود برابر است با

ሶܯ )3( ଴ = ሶܯ ௉ 

௉ሶܯ )4( = ܶ݃଴ ∗  ௦௣ܫ

݈ܽݐ݋ݐܯ )5( = ݁ݎݑݐܿݑݎݐݏܯ + ݀ܽ݋݈ݕܽ݌ܯ +  ݈݁ݑ݂ܯ
  :شود به صورت زير نوشته مي) 5(مشتقات معادلات 

)6( 

(ݐ)ሶଵݔ = (ݐ)ሶଶݔ  (ݐ)ଷݔ = ௫ర(௧)௫భ(௧)  ݔሶଷ(ݐ) = ௫రమ(௧)௫భ(௧) − ݃ + ௨భ(௧)[ெ೟೚೟ೌ೗ି௫ఱ(௧)] sin (ݐ)ሶସݔ  (ݐ)ଶݑ = − ௫ర(௧)௫య(௧)௫భ(௧)  + ௨భ(௧)[ெ೟೚೟ೌ೗ି௫ఱ(௧)] cos (ݐ)ሶହݔ  (ݐ)ଶݑ = ௨భ(௧)௚బ×ூೞ೛  

كردن مصرف سوخت نياز است تا در يك زمان  بهينهبراي 
  .مشخص، كار كنترلي مربوط به پيشرانش حداقل شود

  :كردن كار كنترلي معادلة زير بايد حداقل شود منظور حداقل به
(ܷ)ܬ )7( = ׬ ଵଶ ௧೑଴(ݐ)ଵଶݑ   

ܬ )8( = ሶ݉ ݃଴ايمپالس ويژه و  ݌ݏܫ  ݌ݏܫሶ݉ تابع . تغييرات جرم سوخت است
  :شودنوشته مي) 9( معادلةهميلتونين به صورت 

  

 :نديآ يمدست  به) 10(مشتقات ضرايب هميلتونين به صورت معادلة 

)10( 

(ݐ)ሶଵ݌ = − ௗுௗ௫భ = ቀ௣య.௫రమ௫భమ ቁ + ௣మ.௫ర௫భమ − ௣ర.௫య.௫ర௫భమ (ݐ)ሶଶ݌   = − ௗுௗ௫మ(௧) = (ݐ)ሶଷ݌  0 = − ௗுௗ௫య(௧) = ௣ర.௫ర௫భ − (ݐ)ሶସ݌  ଵ݌ = − ௗுௗ௫ర(௧) = ௣ర.௫య௫భ − ଶ.௣య.௫ర௫భ − ௣మ௫భ  ݌ሶହ(ݐ) = − ௗுௗ௫ఱ(௧) = ூ௦௣×௚బ×ெ೟೚೟ೌ೗(ெ೟೚೟ೌ೗ି௫ఱ)మ   

)9( 

,(ݐ)ݔ൫ܪ ,(ݐ)ݑ ൯(ݐ)݌ = ଵଶ (ݐ)ଵଶݑ + (ݐ)ଷݔ(ݐ)ଵ݌ +௣మ(௧)௫ర(௧)௫భ(௧) (ݐ)ଷ݌+ ቂ௫రమ(௧)௫భ(௧) − ݃ + ௨భ(௧)[ெ೟೚೟ೌ೗ି௫ఱ(௧)] ݊݅ݏ ቃ(ݐ)ଶݑ −](ݐ)ସ݌+ ௫ర(௧)௫య(௧)௫భ(௧) + ௨భ(௧)[ெ೟೚೟ೌ೗ି௫ఱ(௧)] ݏ݋ܿ [(ݐ)ଶݑ +௣ఱ(௧)௨భ(௧)௚బ×ூೞ೛   
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منظور حل معادلات  به) 3(طبق الگوريتم ارائه شده در شكل 
بالا به روش گراديان نزولي بايد ضرايب هميلتونين به نحوي تعريف 

  :همواره به سمت صفر ميل كند )11(معادلة شود كه 

  

  طراحي بلوك انتقال مداري - 3شكل 
  
  

 

)11( 

డுడ௨భ = 0 = ଵݑ + ௣య ௦௜௡൫௨మ(௧)൯൫ெ೛ି௫ఱ൯ + ௣ర ௖௢௦(௨మ(௧))൫ெ೛ି௫ఱ൯ +௣ఱூ௦௣௚బ  ݑଵ = − ଷ݌ ௣ܯ൯൫(ݐ)ଶݑ൫݊݅ݏ − ହ൯ݔ − ସ݌ ௣ܯ൯൫(ݐ)ଶݑ൫ݏ݋ܿ − −ହ൯ݔ ଴݃݌ݏܫହ݌
௨మ(௧)ୀ௧௔௡షభ൬௣య௣ర൰ሳልልልልልልልልልልልሰ  

ଵݑ = − ௣య ௦௜௡ቀ௧௔௡షభ(೛య೛ర)ቁ൫ெ೛ି௫ఱ൯ − ௣ర ௖௢௦ቀ௧௔௡షభ(೛య೛ర)ቁ൫ெ೛ି௫ఱ൯ −௣ఱூ௦௣௚బ  డுడ௨మ = 0 = ௣య௨భ௖௢௦ (௨మ)ெ೛ି௫ఱ − ௣ర௨భ௦௜௡ (௨మ)ெ೛ି௫ఱ   ⇒ ଶݑ =   ଵ(௣య௣ర)ି݊ܽݐ

قيود اوليه و نهايي مسير طبق قوانين ديناميك مداري 
  :شود يمصورت زير نوشته  به

r  :قيود اوليه = ୔భଵାୣభ ୡ୭ୱ(θ) )12( ݎሶ = ఓுభ ݁ଵ sin(ߠ)  )ߙݎ )13ሶ = ுభ௥   )14( 

(ݐ)ଵ߮  :قيود نهايي = ݉ଵ = ௉(ଵା௘ ୡ୭ୱ(ఈ)) − ݎ = 0  )15( ߮ଶ(ݐ) = ݉ଶ = (௥ሶమା(௥ఈሶ )మ)ଶ + ఓ௥మ − ߝ = 0  )16( 

در . است  نشان داده شده ادامهالگوريتم كنترل بهينة پرواز در 
تكميل ، و Pاين روش طبق مطالب بالا، همگرايي ضرايب حالت 

شدن كمترين مقدار جرم  فرايند طراحي موجب همگراشدن و نهايي
سوخت در يك مسير بهينه براي حل مسئلة كنترل بهينه با دو مرز 

  .شود مي] 15و  14[مشترك 
مصرف  نيتر كمي به ابي دستنظر در اين مقاله، د هدف مور

معيار بهينگي نيز . سوخت براي يك مدارگرد سوخت جامد است
با استفاده از روابط طراحي و با در . جرم كل خواهد بود نيتر كم

و نرخ سوزش سوخت،  spIاختيار داشتن خواص سوخت همچون 
  ]. 1[شود  نسبت جرمي كل به جرم سازة خشك استخراج مي

منطق كلي عملكرد اين روش طراحي بر اين است كه با 
براي بلوك انتقال كوچك ) يا وزن سوخت(شروع از يك جرم كل 

مداري، طراحي به ازاي پارامترهاي كنترلي مختلف طراحي انجام 
ي قيود سيستمي و ارضاشود و پس از آنكه هر طرح از لحاظ  مي

آميز بيرون آمد، تحليل طرح  گرفته شده موفقيترتكنولوژيك درنظ
سازي  ة شبيهليبه وسمورد نظر از لحاظ خواص عملكردي در پرواز، 

اولين طرحي كه خواص عملكردي مطلوب را . انجام خواهد شد
به اين ترتيب از . كند به عنوان طرح نهايي معرفي خواهد شد ارضا
پارامتر جرم كلي، معيار بهينگي درنظر گرفته شده است و  كهاآنج

هاي تغيير پارامترهاي  ترين حلقه از حلقه اين پارامتر در بيروني
ارد؛ با اين فرايند، اولين طرح موفق هم از نظر قيود طراحي قرار د

سيستمي و هم از لحاظ مشخصات عملكردي، طرح بهينه خواهد 
كردن پارامتر افزايشي پارامترهاي طراحي و  با كوچك. بود

ترشدن فضاي گسستة پارامترها به فضاي پيوسته، طرح  نزديك
 .رفتدست آمده نيز به سمت طرح بهينة دقيق پيش خواهد  به

شش محدوديت سيستمي عمده بر روي طرح موجود مطرح 
  :است، كه عبارتند از

  شده تجاوز كند طول سوخت هر مرحله نبايد از مقدار مشخص.  

Pضرايب حالت اوليه 

معادلات حالت و كمك حالت
  θiآنومالي 

tbiزمان سوزش  حدس
  اوليه

 قيود اوليه مسيرحدس اوليه جرم سوخت

 و جرم سوخت Pفرآيند تغيير ضرايب حالت 

خير

ܲ(௜ାଵ) − ܲ(௜)ห ≤ ܧ
بلي

 الزام قيود نهايي

پارامترهاي اوليه

بلي

خير

 فرايند طراحي

௙(௜ାଵ)ܯ   − ௙(௜)หܯ ≤ ଶܧ

جرم سوخت
 بهينه
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  نسبت سطح فضاي خالي موتور به سطح گلوگاه نازل هر مرحله
 . شده كمتر باشد نبايد از مقدار مشخص

  توجه به فشار  كه با ها آننسبت وزن سازة موتورها به وزن كل
بايد در سطح ) فلزي(ة احتراق، طول موتور و نوع سازه محفظ

  .فناوري ساخت باشد
  ة موتورها ژيومقدار ضربة)spI ( نبايد از مقدار مشخصي بيشتر

 .باشد و در حقيقت سطح فناوري سوخت آن را محدود كرده است

 گيرد نسبت طول به قطر در محدودة تعيين شده قرار. 

  2نسبتw/D  كه مربوط به هندسة گرين است نبايد از حد
 .مشخص شده بيشتر باشد

آيد، شامل سه  دست مي هر طرحي كه در اين روش طراحي به
نوع اطلاعات پيكربندي جرمي، پيكربندي ابعادي و طراحي موتور 

  .است

  آناليز جرمي 
ي، در يك فرآيند تكرارپذير بين تخمين جرممدارگرد سايزبندي 

سايزبندي . ديآ يمدست  آناليز مسير پروازي و طراحي موتور به
موتور وابسته به مقدار جرم سوخت است كه با استفاده از آناليز 

جرم سوخت نيز وابسته به جرم كل . شود مسير پروازي حاصل مي
 توان يمبلوك است و همچنين با استفاده از اطلاعات آماري، 

جرم هر يك از . دست آورد زاء بهتخمين مناسبي از جرم ساير اج
دست  مراحل بلوك در يك فرآيند همگراساز از رابطة زير به

  :ديآ يم
  

)17(  ݉௢௜(௝ାଵ) = ݉଴(௜ାଵ) + ݉௦௨௕௜ + ݉௦௧௥௜(௝) + ݉௙௨௘௟௜(௝)   

i  نمايانگر مرحلة بلوك وj  عدد صحيح تكرارپذير تابع فوق
  :ديآ يمدست  به) 18(جرم مرحلة اول بلوك از معادلة . است

)18(  ݉௢௜(௝ାଵ) = ݉௣௔௬ + ∑ (݉௦௨௕௜௡௜ୀଵ + ݉௦௧௥௜(௝) + ݉௙௨௘௟௜(௝) )   

  :شود يمتعريف ) 19(معادلة ضريب همگرايي بتا به شكل معادلة 

௜ߚ  )19( = ௠ೞ೟ೝ೔௠ೞ೟ೝ೔ା௠೑ೠ೐೗೔  
  :گردد يمبا استفاده از معادلات فوق رابطه زير، حاصل 

)20( ݉଴௜(௝ାଵ) = ݉଴(௜ାଵ) + ݉௦௨௕௜ + ݉௙௨௘௟௜(௝) ቆ ଵଵିఉ೔(ೕ)ቇ  

  پيشرانش آناليز
  :طراحي پيشرانش طبق مراحل زير است

  HTPBانتخاب سوخت  .1
 [16]ي اوليه ها يورودتعيين پارامترهاي اوليه بالستيك داخلي با  .2

௘ܯ )21( = ඨ ଶఊିଵ ቈቀ௉೎௉೐ቁംషభം − 1቉  

)22( ஺೐஺೟ = ଵெ೐ ቂ ଶఊାଵ ቀ1 + ఊିଵଶ ௘ଶቁቃܯ ംశభమ(ംషభ)  

௙ܥ )23( = ඨߛଶ ଶఊିଵ ቀ ଶఊାଵቁംశభംషభ ቈ1 − ቀ௉೎௉೐ቁംషభം ቉  
 

  تعيين سطح گلوگاه بر حسب قطر خارجي نازل .3
 

௧ܣ )24( = ଵ ସൗ గ ஽೐మ஺೐ ஺೟ൗ   

  نازل آوردن ميانگين پيشرانش بر حسب قطر خروجي دست به .4
)25( ܶ = ௧ܣ௙ܥ ௖ܲ = ௙ܥ ௖ܲ ଵ ସൗ గ ஽೐మ஺೐ ஺೟ൗ   

  :آوردن مقدار پيشرانش از رابطه ديگر دست به .5
)26( ܶ = ௠೑ೠ೐೗௚బ ூ௦௣௧್   

آوردن قطر خروجي نازل با استفاده از تركيب دو معادله  دست به .6
  :آوردن ريشة معادلة زير دست فوق به صورت بهينه و به

௘ଶܦ  )27( = ସ ஺೐ ஺೟ൗ ௠೑ೠ೐೗௚బ ூ௦௣ గ ஼೑௉బ௧್   

  در معادلات بالا Dୣجاگذاري  .7
 سايز بندي سيستم پيشرانش .8

)28(  licG DD
e

  2  
و  c ،iهاي پوسته، عايق و لاينر به ترتيب با ضخامت

l و قطر خارجي سوخت با
eGD اند نمايش داده شده.  

  :است) 29(ضريب بار  به صورت رايطة 

)29( 
  

را با فرض توزيع ) fullA(توان سطح مقطع سوخت  مي
  :دست آورد يكنواخت سوخت در طول آن به

)30( 
4

2
eG

full

D
A


  
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௖௔௦௘ = 0.60.83ܵ݉௖௔௦௘ = =ܮܦߨ) 0.484 ݀௔௘ = 1 + ଶݔଶ6ݔ2
௔௘ = ଶ2ܦߨ ቈ0.5݉௔௘ = ܵ௔௘݀௔௘ܦݎ௙௟௔௡௚௘ି௡௢௭௭௟௘݉ଶ = ଶ௙௟௔௡௚4݉ܦߨ = ݉௔௘ − ݉

݉௡௢௭ = 0.666݉௜௚ = 12.27 ௣ܸ݉
݉௙௟௔௡௚௘ = 2
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eGD

G(گالي سوخت
 

65جزاي سيستم پيش ௖ܲܦ− 0.78 ௖ܲ ݐ(ܮ௖௔௦௘ݎ௖௔௦௘ 

ଶ ௖ܲ2ܵ(2.3)ܦ  

5 + ଶ4√1ݔ − = ௖௔௦௘ݎଶݔ ܦ)1.1 − 2௚௘ି௡௢௭௭௟௘4 ݀௔௘ݎଶ 

6 × 10ିସ ൥൫݉௣0.6
௣ܸ௢௥௧଴.ହ଻ଵ ݉௜௡௦௨௟ = 0.02݉2 × 1.25ܦ44 + 30

+ :βضريب ݉௔௘ + ݉ ++ ݉௜௡௦௨௟ +௥௜ + ݉௣௜௜݉ ௙௨௘௟௜ 
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  زمان -نمودار پيشرانش - 6شكل 

  

  
  زمان - نمودار جهت بردار پيشرانش - 7شكل 

شده در صفحه در مقايسه  همچنين مشخصات نقطة مشخص
  .آمده است) 1(آل در جدول با ضربه ايده

  ة بهينهقطن مشخصات -1جدول 

B 48 - استاراي ضربهعملكرد واقعي اجزاء

216/6)راديان( آنومالي حقيقي اوليه  2832/6  --- 

 85 0 85 )ثانيه( زمان سوزش

3423/6)راديان( آنومالي حقيقي پاياني  2832/6  --- 

4/1866 )كيلوگرم( سوخت مصرفي  4/1809  9/2009  

  

داراي مصرف  اولاًاين نقطه از آن رو انتخاب شده است كه 
تغييرات متغيرهاي كنترلي در آن به  اًيثانسوخت بهينه است و 

دست  همچنين شايان ذكر است كه خطاي به. صورت واقعي است
‖m(t୤)‖آمده براي قيود برابر  ≤ 2.1 × 10ିଵ است.  
. شودهاي كنترل براي طراحي موتور استفاده ميحال خروجي

  .آمده است) 3(و ) 2(هاي  از آن در جدول حاصلنتايج 

  تورموابعادي  هايخروجي -2 جدول

 B 48 -استارطراحي مدارگرد اجزاء

 54/8:1 27/8:1 نسبت انبساط نازل

 1/245 05/1 )متر(قطر محفظه 

 -- 1/52 )متر(طول محفظه 

 4 4 )مگاپاسكال(فشار محفظه 

 85 85 )ثانيه(زمان سوزش 

 0/75 0/55 )متر(قطر خروجي نازل 

  موتورجرمي  هايخروجي -3 جدول

 B 48 -استارطراحي مدارگرد اجزاء

21/58 )كيلوگرم( جرم نازل  9/43  

5/41 )كيلوگرم( جرم پوسته   3/58  

5/226 )كيلوگرم( جرم سوخت  9/116  

89/0 نسبت جرم سوخت  94/0  

9/2092 )كيلوگرم( جرم كل  32/2141  

  روش پيشنهادي
وزن كلي بلوك  ௙௨ܯو  βروش كار به اين صورت است كه پس از حدس 

هاي ورودي كه از مشخصات مدارهاي ثابت. شودانتقال مداري محاسبه مي
آيد و زمان سوزش و آنومالي حقيقي كه از روش دست مي مبدأ و مقصد به

هاي كنترل پرواز را تشكيل شوند، وروديتكرار با بازه يكسان محاسبه مي
همچنين حدس اوليه در داخل كنترل پرواز وزن سوخت محاسبه و . دهندمي

اي است كه هم از نظر  رواز نقطة بهينهخروجي كنترل پ. شوداصلاح مي
است كه در آن دو متغير كنترلي اي مصرف سوخت بهينه باشد و هم نقطه

خروجي كنترل پرواز بهينه شامل زمان . كنندصورتي كاملاً واقعي عمل مي به
ها و نيز علاوه بر وروديدر طراحي موتور . سوزش و وزن سوخت خواهد بود

هاي كنترل بهينة پرواز نيز در آن  سوخت و بدنه، خروجي هاي مربوط بهثابت
بهينه محاسبه شده و ديگر  ௘ݎدر طراحي موتور مقدار . شود استفاده مي

  . شوندمشخصات موتور نيز به همين ترتيب محاسبه مي
ي جديد βوزن سازة محاسبه شدة جديد همراه با وزن سوخت 

اين عمل تا . دهد كه بايد حدس اولية آن اصلاح شودرا ارائه مي
از خطاي مورد نظر  تر كوچك βشود كه تغييرات ي انجام ميا مرحله
هاي سوزش و اين روند تا زماني است كه تمامي زمان. باشد

  .هاي حقيقي مورد استفاده قرار گيرند آنومالي
ش كليه نتايج با براي نشان دادن دقت و بازده بالاي اين رو
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  گيري نتيجه
در اين مقاله، طراحي سيستمي مدارگرد سوخت جامد براي انتقال بهينه ميان 

بيشترين تمركز اين تحقيق بر  .هذلولي مطرح شده است مدار پارك و مدار
كردن طراحي همراه با تر قيدقروي ارتباطات ميان مدارگرد در طراحي و 

دست آمده از  طوركه در نتايج به همان. كردن معادلات بوده است ساده
روش بسيار سودمند و بازده بسيار بالايي  ، اينشود يمطراحي مشاهده 

ي را در فازهاي تر قيدقنتايج بسيار  توان يمبا استفاده از اين روش، . اردد
  .ددست آور اوليه طراحي و با دقت بالاتري به
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