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Abstract  

Achieving to new technologies with high reliability, along with reducing the cost and time of 

the design cycle, is one of the most important challenges in complex systems. In this paper, 

reliability-based design of a space system is discussed in the conceptual design phase. Normally, 

there are eight steps in the design for reliability. The eight steps applied for the liquid propellant 

engine with electro-pump technology included: planning, determination of failure modes; 

reliability modeling; reliability allocation; propagation of uncertainty; Implementation of the 

chosen method in reliability analysis; reliability prediction and reliability evaluation. Therefore, 

this research has been performed to achieve the methodology to implement the mentioned steps 

of reliability design in the conceptual design phase of a space system. 

Keywords: Complex systems, Space systems, liquid propellant engine, Electro-Pump-Fed Engine, 

Reliability, Implementation steps, Conceptual design  

 

1. Introduction 
In the field of designing liquid fuel engines, various 
researches have been carried out, and the related research 
can be classified into three groups [1-3]: 
A- Optimal design, as an optimization of propulsion 

system; including: liquid fuel engine, propellant, tanks 
and pressure system; 

B- Design with the aim of achieving reliability, by 
assigning reliability to propulsion subsystems, can 
achieve the optimal reliability of the propulsion system;  

C- Reliability based design, using specific design steps, 
can achieve the design objective functions with specific 
reliability; in this group, propulsion subsystems, all 
combustion chamber parts, gas generators, injectors, 
turbines and pumps and so on.  

2. How to implement and implement design 

based on reliability  
As shown in Figure 1, the implementation steps of the 

reliability-based design in the conceptual design phase are 

shown. Typically, in reliability-based optimization, there 

are eight steps in the following order: 

 Planning; 

 Determination of failure modes;  

 Reliability modeling; 

 Reliability allocation; 

 Spread of uncertainty;  

 Implementation of the selected method; 

 Predictability of reliability;  

 Reliability assessment. 

 

Figure 1: Reliability based Design algorithm of electro-

pump propulsion 

Step 1: Planning for Reliability-based Design  
The first step in reliability-based design is reliability 

planning. Typically, at this step, the next steps of the process 

are outlined. Also in this step, activities such as detection of 

the type of uncertainty in variables, type of variable and type 

of distribution should be performed.  
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3. Step 2: Determine Failure Modes 
There are different approaches to identifying the failure 
modes of a system. The approach of using the FMEA, the 
approach of identifying design constraints, the approach of 
using the bank of lessons learned, the approach of using the 
knowledge of experts and etc. In this research, while 
introducing the FMEA, considering the conceptual design 
phase, the approach of identifying design constraints has 
been used. 

4. Step 3: The third step: modeling the 

reliability of the electro-pump 
This step, focuses on introducing the different methods of 

reliability allocation, and then introducing the reliability 

allocation of the electro-pump. 

5. Step 4: Allocation of the reliability of the 

electro-pump 
This step, focuses on introducing the different methods of 

reliability allocation, and then introducing the reliability 

allocation of the electro-pump. 

6. Step 5: Propagation of uncertainty 

The fifth step in the reliability-based design of the electro-
pump engine is the propagation of uncertainty. The purpose 

of uncertainty propagation is to calculate uncertainty in 

random variables.  

7. Step 6: Implementation of the selection 
method in uncertainty 

The sixth step in the reliability based design of electro-
pump engine is to implement the selection method in 
uncertainty propagation. This step, which is done after 
choosing the correct method in uncertainty propagation. It 
should be done correctly so that the error caused by the 
implementation of the method is minimized. 

8. Step 7: Predict electro-pump reliability 
In general, reliability prediction methods are divided 
into two categories: the first, based on system failure 
rate modeling, and the second is based on simulation of 
failure probability through the cumulative probability 
density function. One of the most important probabilistic 
methods can be mentioned as follows: 
Reliability analysis order1 and 2 methods, simulation or 
sampling method, alternative models (pseudo-models) 
and hybrid methods. 

9. Results and Discussion 

 
Figure 2: The relationship between special impulse index 

and reliability in electro-pump feeding system 

Reliability analysis of electro-pump in ARSM-DS method 

with specific impulse limit functions, mass ratio and both 

limit functions are shown in Figures 2 and 3, respectively. 

As long as the specific impulse is 320 seconds, the 

reliability is one. As the specific impulse increases to 343, 

reliability changes to 0.9997. With a 3.5% increase in 

specific impulse, reliability decreases to 0.967. In the 

following, with a 4% increase in the specific impulse and 

reaching the maximum specific impulse (366.5 seconds), 

the final speed increases by 4%. 

 

Figure 3: Relationship between mass ratio index and 

reliability in electro-pump feeding system 

10. Conclusions 

In this research, the implementing of reliability based 
design method in the conceptual design phase of a space 
system was presented by using specific steps. The eight 
main design steps were stated based on the reliability of the 
electro-pump liquid fuel engine. 
In reliability allocation, eight common methods were 
introduced and two methods selected and were 
implemented in the electro-pump engine. It was observed 
that both methods reached 0.997 in assigning reliability. In 
reliability evaluation, ARSM-DS method with special 
impulse limit functions, mass ratio was used. It was 
observed that as long as the specific impulse of the engine 
is 320 seconds, the reliability is one. 
With a 3.5% increase in specific impulse, reliability 
decreases to 0.967. As the final speed increases from 9650 
to 10100 m/s, the reliability decreases from 0.984 to 0.475. 
The reason for this significant reduction is the approaching 
of the breaking point to the optimal point (maximum 
specific impulse and minimum mass ratio). With a 7% 
increase in final speed, i.e., changing the final speed from 
9000 to 9650 m/s, the reliability changes up to 0.984. 
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 ییسامانه فضا کی نانیاطم تیقابل یبر مبنا یطراح

 یمفهوم یدر فاز طراح

  2و حسن ناصح  *1محمدیرضا علیحمید

 تهران، ایرانوزارت علوم تحقیقات و فناوری ، هوافضا،  پژوهشگاه -1-2

 ri.ac.ira.mohammadi@sun.a: مخاطب سندهینو لیمیا* 

 یکی ،یو زمان چرخه طراح نهیبالا، همراه با کاهش هز نانیاطم تیبا قابل نینو هاییبه فناور یابیدست 
سامانه  کی نانیاطم تیقابل یبر مبنا یطراحدر این مقاله به . باشدیم پیچیده عیصنا هایچالش نیاز مهمتر

در طراحی بر مبنای قابلیت اطمینان، هشت گام  شود. بطور معمولی پرداخته میمفهوم یدر فاز طراح ییفضا
اولین گام، طرح ریزی و هفت گام بعدی طراحی بر مبنای قابلیت اطمینان موتور سوخت مایع  ،وجود دارداصلی 

سازی قابلیت اطمینان؛ تخصیص قابلیت مدلتعیین مدهای شکست؛  هایتوان در قالب گامرا میالکتروپمپ 
بینی قابلیت اطمینان و پیش؛ نانیاطم تیقابل لیدر تحل یروش انتخاب یسازادهیپیت؛ اطمینان؛ انتشار عدم قطع
بر  یطراحسازی های پیادهنحوه تحقق و گام ، به. از این رو در این پژوهشبیان نمودارزیابی قابلیت اطمینان 

 در فاز طراحی مفهومی یک سامانه فضایی پرداخته شده است. نانیاطم تیقابل مبنای

سازی، طراحی های پیاده، گامنانیاطمتیقابلموتور سوخت مایع، الکتروپمپ، فضایی، محصولات پیچیده، سامانهكلیدی:  هایهواژ

 .مفهومی

 2  1علائم و اختصارات

ARSM-

DS 

Adaptive Response Surface Method-Directional 

Sampling 

 نمونه برداری مستقیم – روش سطح پاسخ تطبیقی
FMEA Failure Modes and Effects Analysis  

 مودهای خرابی ات وآنالیز اثر

FORM 
First-Order Reliability Method 

 روش قابلیت اطمینان مرتبه اول
g(x)  تابع غیر خطی ازx 

𝑰𝒔𝒑𝒄𝒂𝒍
 ضربه ویژه محاسبه شده 

𝑰𝒔𝒑𝒓𝒆𝒒
 ضربه ویژه مورد نیاز 

𝝀𝒊
 i  زیرسیستمابی نرخ خر ∗

                                                           
 دکترا )نویسنده مخاطب( -1

𝝀𝒔
  سیستمنرخ خرابی  ∗

MCS 
Monte Carlo Simulation 

 کارلوسازی مونتشبیه

(
𝑴𝟎

𝑴𝒇
)

𝒄𝒂𝒍

 
 محاسباتی نسبت جرم اولیه به جرم نهایی 

(
𝑴𝟎

𝑴𝒇
)

𝑹𝒆𝒒

 
 مورد نیازنسبت جرم اولیه به جرم نهایی 

n یناندرمحاسبه قابلیت اطم تعداد زیرسیستم سری شده 

𝐑∗ ستمیس ازیمورد ن نانیاطم تیقابل 

𝑹𝒊
  i قابلیت اطمینان تخصیص یافته به زیرسیستم ∗

efR قابلیت اطمینان معادل سیستم 

epfsR قابلیت اطمینان سامانه پیشرانش الکتروپمپ 

LVR قابلیت اطمینان کل حامل فضایی 

 استادیار -2
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stiR ی قابلیت اطمینان مرحله i 

LRER قابلیت اطمینان موتور سوخت مایع 

SORM 

Sequential Optimization and Reliability 

Assessment 

 سازی پیاپیارزیابی قابلیت اطمینان و بهینه
t عملکرد زمان 

𝑾𝒊  ضریب وزنی نرخ خرابی به زیرسیستمi 

 مقدمه

تلفی های مخپژوهشموتورهای سوخت مایع،  طراحیدر زمینه 
توان در سه گروه ذیل صورت گرفته، در ادامه تحقیقات مرتبط را می

 بندی کرد:دسته

امانه پیشران: سازی سصورت بهینهطراحی بهینه، به -الف

شامل موتور سوخت مایع، پیشرانه، مخازن و سیستم 
 فشارگذاری

بی به طراحی با هدف دستیابی به قابلیت اطمینان: دستیا -ب

مطلوب سامانه پیشران، با تخصیص  قابلیت اطمینان
  های پیشرانشقابلیت اطمینان به زیرسامانه

های امگطراحی بر مبنای قابلیت اطمینان، با استفاده از  -ج

ت طراحی مشخص: دستیابی به توابع هدف طراحی با قابلی
های پیشرانش، کلیه اطمینان مشخص برای زیرسامانه

بین انژکتورها، تورهای  محفظه احتراق، مولد گاز، بخش
 ها و غیرهپمپو 

خشی از ببا توجه به دامنه گسترده موضوع، در ادامه، به معرفی 
دو المان از  [1] لیندنپردازیم: مراجع مرتبط با موضوع پژوهش می

ن گازی و هیدروژن گاز با اکسیژ-شامل انژکتور گاز ،سامانه پیشرانش
صوت وقچنین توربین مافو هم های پیشرانشزیرسامانهعنوان گازی به

که  کند،یم انیب [2] لی و همکاران. اندسازی قرار گرفتهدر فرآیند بهینه
به  یحطرا یپارامترها ع،یسوخت ما یموتورها هیاول یدر مرحله طراح

 یحاطر ودیو در نظر گرفتن الزامات و ق یستمیس یهالیکمک تحل
 . شوندیمشخص م

ژنتیک کارآمد جهت  تمیالگوربه ارائه  [ 3] شلتون و همکاران
طراحی سامانه پیشران سوخت مایع با هدف کمینه کردن وزن 

پرداخته است. استفاده از  ،با در نظر گرفتن قید برد مأموریت ،1برخاست
های جدید سوخت و اکسیدایزر( یکی از های جدید )زوجپیشرانه
 های انرژتیکی و به تبع آن کاهش جرمی استبهبود شاخصهای روش

روشی فراگیر جهت انتخاب بهینه [ 7] وی و همکاران .[6-4]

                                                           
1   Take Off Mass 

پارامترهای درون موتوری در انواع موتورهای سوخت مایع سیکل باز 
ارائه کرده است. در اینجا نیز تابع هدف ایمپالس ویژه موتور تعریف شده 

 است. 
ا رویکردهای متفاوت در زمینه تحقیقات دیگری نیز ب 
ها صورت گرفته است. سازی موتورهای سوخت مایع و اجزای آنبهینه
موتور  روشی برای طراحی بهینه مولد گاز[ 8]جئون عنوان نمونه به

توان  سوخت مایع ارائه کرده است که در آن تنها از منظر افزایش
مینه انتخاب سازی پرداخته شده است. در زتوربین به مسئله بهینه

[ 9-10] جعاتوان به نتایج مرچنین میپارامترهای بهینه موتور هم
منظور انتخاب بهینه ابزاری مناسب به [ 7] وی و همکاراناشاره کرد. 

دهد که در پارامترهای درون موتوری در موتورهای سیکل باز ارائه می
 :[11-12] باشدبرطرف نمودن مشکلات زیر کارآمد می

ها و فشار مولد گاز مقدار نامی فشار خروج پمپ بالا بودن (1
 که در هنگام بروز اختلالات، زمینه مساعدی را برای

 سازد.گسترش آن فراهم می

ات بهینه نمودن ایمپالس ویژه موتور که ناشی از اتلاف (2
بودن نبالای انرژی در مسیرها و یا به عبارت دیگر مناسب 

 هاست.نقطه کاری پمپ

ولیه برای طراحی ا یبرنامه تجزیه و تحلیل سیستم ،[ 13] در
توسعه  رامایع با توجه به متغیرهای ورودی و الزامات  سوختموتور 

نظیر،  اه زیر سیستمتحلیل های ماژولشامل  برنامه، اینداده است. 
 باشد.محفظه احتراق، مولد گاز، توربوپمپ و توربین می

ر گرفته در نظسازی طراحی بهینهچارچوب ، [14] موتا و همکاران 
ایع مسوخت موتورهای  یبرای انتخاب بهترین پارامترهای سیستمشده 

رد موتور، مانند در عملک قطعیتعلاوه بر این، عدم باشد. سیکل باز می
ادفی در عنوان متغیرهای تص، بههامولفهمحفظه احتراق و نسبت فشار 
نتایج ند. اشدهسازی مبتنی بر قابلیت اطمینان در نظر گرفته بهینه

را طمینان ابین عملکرد موتور و الزامات قابلیت  مصالحه ،دست آمدههب
تور در ، عملکرد و جرم خشک مو[ 15] و همکاراندهد. موتا مینشان 

اند. دادهبررسی قرار  اتانول مورد -با پیشرانه اکسیژن L75حال توسعه 
وخت سازی چند موضوعی موتور سنهبهی  [16]ن ااکینیسکی و همکار

در اند. ر دادهرا مورد بررسی قرا 2O2Hای، با اکسید کننده مولفهمایع دو 
انتقال یت، با مامور ای،مولفهدو سازی موتور بهینهموضوع  ،بررسیاین 

 باشد.و سوخت کراسین میپراکسید هیدروژن  ه،کننداکسیدبا  مداری

ی قرار مورد بررسو انتقال حرارت  ایسازه، یتجزیه و تحلیل عملکرد
 گرفته است.
-مولفهای به موتور سوخت مایع دو ویژه، توجه [ 17 و 6] چنینهم

سازی بهینهفرایند  ای در بستر کاتالیستی شده است.مرحلهای با احتراق 
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در  [ 18]سولدا و همکاران  .ه استانجام شد متلب افزارنرمبا استفاده از 
مایع بر سوخت برای موتورهای  جدیدی سیستم تغذیه، 2008سال 
 تامین می کنند، باتری که توان خود را ازهای الکتریکی پمپاساس 
گذاری شد. کردند. این سیستم تغذیه جدید، بنام الکتروپمپ نامپیشنهاد 

 یجایگزین مناسب ت کردند، که سیستم جدید،ایشان در پژوهشی ثاب
وابستگی سیستم تغذیه به دمشی محض است. برای سیستم تغذیه 

در  عملکرد مطلوب تا شرایط بررسی شد ی،پارامترهای مختلف عملکرد
طولانی  نسبتا   عملکرد موتور )زمان سوزش(زمان خصوص دستیابی به 

نین، نشان داده چ. همشودشناسایی   نسبتا بالااحتراق و فشار محفظه 
سیستم های جدید باطری، فنآوریشد تا در صورت استفاده از 

جویی قابل صرفهدر مقایسه با سیستم تغذیه دمشی محض  ،پیشنهادی
اثر مطلوب فشار محفظه  ، بااین مزیتتوجهی در جرم شاهد خواهیم بود. 

 .یابدافزایش می ایمپالس ویژهبر 
سیستم الکتروپمپ با سیستم این پژوهش، تنها به مقایسه  

در  بود.خواهد دمشی محض پرداخته و مبنای قیاس فقط الزام جرمی 
نشان دادند، موتور سوخت مایع با  [ 19]راچوف و تاکا  2013سال 

مناسبی برای نسل های پیشین جایگزین تواند تغذیه الکتروپمپ می
 ش،پژوهدر این خود، یعنی دمشی محض و تغذیه توربوپمپی باشد. 

های فضایی حاملفنآوری در نوع گیری از این بهرهبا که ثابت شد 
 .دست یافتبرتری جرمی توان به میکلاس سبک، 

این پژوهش، تنها به مقایسه جرمی بین سیستم الکتروپمپ با  
 2018. در سال ه استسیستم دمشی محض و تغذیه توربوپمپی پرداخت

الکتروپمپ با زوج پیشرانه سوخت مایع موتور ، [ 20]هیون و همکاران 
موتور تغذیه توربوپمپی سیکل باز مورد مقایسه  کراسین/ اکسیژن مایع را با
موتور و  یشنهادیپ برای طرح یعبارات جرمقرار دادند. در این پژوهش، 

 . شداستخراج  سوزشاز نظر توان پمپ و زمان  سیکل باز

دکتری تحت پایان نامه  توان بههای مشابه داخلی، میاز پژوهش
های یابی استاتیکی و دینامیکی سامانهبهینهعنوان، تدوین الگوریتم 

، توسط داود رمش مطرح 1393پیشران سرمازای سیکل بسته؛ که در سال 
سازی بهینهطور که ملاحظه شد، در زمینه همان .[21] شد، اشاره نمود

 های زیادی انجام شده است. پژوهش ،موتور سوخت مایع

مقالاتی را در [ 22-25]محمدی و همکارانعلی رضاحمید
سازی بر سازی و بهینههای پیش بین در بهینهزمینه، استفاده از مدل

های موتور سوخت مبنای قابلیت اطمینان را در سطح زیر مجموعه
 مایع منتشر کردند.

مبتنی بر قابلیت اطمینان موتور  طراحیبا این حال در زمینه 
آن هم در فاز طراحی الکتروپمپ  مشخصطور هو ب سوخت مایع

 انجام نشده است.پژوهشی  ،مفهومی
 توانیم ،پیچیدهمحصولات  یاز رویکردهای نوین موثر بر طراح

 یبر مبنا یطراح ،یچند موضوع یسازنهیبهها، به مهندسی سیستم

 رندهیکه خود دربرگ یدیبریه کردیو رو نهیکاهش هز نان،یاطم تیقابل
به  یابیدست گر،یاز منظر د .[26] است، اشاره داشت گرید یکردهایرو

و زمان  نهیبالا، همراه با کاهش هز نانیاطم تیبا قابل نینو هاییفناور
باشد یم پیچیده عیصنا هایچالش نیتراز مهم یکی ،یچرخه طراح

[27]. 

 طراحی سنتی به موضوع قابلیت اطمینان در فازهایرویکرد در 
است که در طراحی . این در حالیگرفتمورد توجه قرار میساخت  بعد از

به موضوع قابلیت اطمینان پرداخته مدرن از فاز طراحی مفهومی 
 تیقابل بر مبنای یطراحسازی های پیاده، گاممقالهاین ادامه شود. در می
 در فاز طراحی مفهومی آورده شده است. نانیاطم

سازی طراحی بر مبنای و پیادهشناسی روش

 اطمینانقابلیت

بلیت سازی طراحی بر مبنای قاپیادههای گام( 1طور که در شکل )همان
طور معمول در هبنشان داده شده است. در فاز طراحی مفهومی اطمینان 

 :وجود داردترتیب ذیل هبسازی بر مبنای قابلیت اطمینان، هشت گام بهینه

 ؛ریزیطرح 

  تعیین مدهای شکست؛ 

 سازی قابلیت اطمینان؛مدل 

 تخصیص قابلیت اطمینان؛ 

  انتشار عدم قطعیت؛ 

 ؛منتخبروش  یسازادهیپ 

 ؛بینی قابلیت اطمینانپیش  

 ارزیابی قابلیت اطمینان.  

 

 الگوریتم طراحی بر مبنای قابلیت اطمینان پیشرانش الکتروپمپی -1شکل 
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 رانششیپ نانیاطم تیقابل یبر مبنا یطراح تمیعملکرد الگور وهیش
 باشد:یم لیشرح ذهالکتروپمپی ب

ی بر سازی طراحگذاری کلی نحوه پیادهدر گام نخست، سیاست
ن موضوعات آشود. علاوه بر مبنای قابلیت اطمینان در پیشرانش اتخاذ می

، عیع توزو نو رینوع متغ رها،یدر متغ تینوع عدم قطع صیتشخفنی نظیر 
 شکست یمدها در گام دوم،باشند. های این گام میترین فعالیتاز مهم

 کردیوراز  ،یمفهوم یبا توجه به فاز طراح شود.پیشرانش شناسایی می
 نانیاطم تیقابل یسازمدل. استفاده شده است یطراح ودیق ییشناسا

ها، ترین گامدر گام سوم انجام شده است. یکی از مهم الکتروپمپ
این  شود. دراست که در گام چهارم انجام می نانیاطم تیقابل صیتخص

ار گام پنجم انتشسازی شده است. در پژوهش دو روش تخصیص پیاده
ششم  شود. پس از انتخاب روش انتشار، در گامانجام می تیعدم قطع

ده است. در در پیشرانش الکتروپمپ انجام ش یروش انتخاب یسازادهیپ
ارزیابی  هایتا ن کار گرفته شده است.هب ARSM-DSاین پژوهش روش 

( 1طور که در شکل )قابلیت اطمینان در گام هفتم انجام شده است. همان
که صورتی ست، پس از ارزیابی قابلیت اطمینان درنیز نشان داده شده ا

ارم بازخورد تر باشد؛ به گام چهدست آمده از عدد تخصیصی پایینهعدد ب
 شود.ها پرداخته میگاممبسوط  یدر ادامه، به معرفشود. داده می

 یبر مبنا یطراح یزیرگام اول: طرح

 نانیاطمتیقابل

بلیت ریزی قاطرحطمینان، اولین گام در طراحی بر مبنای قابلیت ا
رآیند، فهای بعدی گامطور معمول در این گام، هباشد. بمیاطمینان 

شخیص هایی نظیر: تفعالیتچنین در این گام شود. هممیریزی طرح
 ود. شنوع عدم قطعیت در متغیرها، نوع متغیر و نوع توزیع انجام 

عدم  از یمتعدد منابعدر طراحی موتور سوخت مایع الکتروپمپ، 
-نهیزم. در منابع متفاوت هستند نیا یبندطبقهها وجود دارد و تیقطع

 تواندیم هاتیقطععدم  ،ی موتور سوخت مایع الکتروپمپسازمدل ی
 .ی تقسیم شوندو شناخت یتصادف تیبه دونوع عدم قطع

 شکست یمدها نییعگام دوم: ت

های مختلفی رویکردبرای شناسایی مدهای شکست یک سیستم 
ایی ، رویکرد شناسFMEAگیری از تکنیک بهرهجود دارد. رویکرد و

یکرد ها، روآموختهگیری از بانک درس بهرهقیود طراحی، رویکرد 
عرفی مدر این پژوهش ضمن  و غیره گیری از تجربیات خبرگان،بهره

اسایی ، با توجه به فاز طراحی مفهومی، از رویکرد شنFMEA تکنیک 
 ه است. قیود طراحی استفاده شد

                                                           
1  Failure Modes & Effects Analysis 

 1FMEAپیش بینی مدهای شکست با استفاده از 

بینی ترین ریسک، برای پیشاست که با کم ابزاری FMEAتحلیل 
فرایندها و محصولات، در مراحل طراحی و توسعه  مدهای شکست

. این تکنیک باشدقابل استفاده می هاسازمانمحصولات و خدمات در 
از واقعه باشد، نه یک شده که یک اقدام قبل ریزیبرای آن طرح

های تمرین بعد از آشکار شدن مشکلات. به بیانی دیگر، یکی از تفاوت
یک   FMEAهای کیفی این است کهبا سایر تکنیک  FMEAاساسی

اقدام کنشی و پیشگیرانه است، نه واکنشی. در بسیاری از موارد وقتی 
شویم، ممکن است برای حذف آن اقدامات با مشکلی مواجه می

، واکنشی در برابر آنچه اتفاق اقداماتاین  حی تعریف و اجرا شود.اصلا
در چنین مواردی حذف همیشگی مشکل، به هزینه و  .افتاده است

منابع زیاد نیاز دارد، زیرا حرکت از وضعیت موجود به سمت شرایط 
بینی با پیش  FMEA بهینه اینرسی زیادی خواهد داشت، اما در اجرای

ها، اقداماتی در پذیری آنمحاسبه میزان ریسکمشکلات بالقوه و 
این  شود.ها تعریف و اجرا میجهت حذف و یا کاهش میزان وقوع آن

برخورد پیشگیرانه کنشی است در برابر آنچه ممکن است در آینده رخ 
دهد و مسلما  اعمال اقدامات اصلاحی در مراحل اولیه طراحی محصول 

از جمله  .متری در بر خواهد داشتیا فرایند، هزینه و زمان بسیار ک
طراحی سیستمی جدید، محصولی  حین فرآیندر د  FMEAکاربردهای

 . جدید و یا فرایندی جدید

 بینی مدهای شکست با استفاده از قیود طراحیپیش
رویکرد دوم در شناسایی مدهای شکست در فاز طراحی مفهومی، 

 رهایمتغ نایروابط مهستند که  یتوابع دهایقشناسایی قیود طراحی است. 
شخص م رهایمتغ یمجاز برا ریمقاد ق،یطر نیو از ا دهدیرا نشان م

رف شده مقدار منابع مص د،یتول ندی. به عنوان نمونه در فراشودیم
ای ر سامانههدر طراحی  از مقدار منابع در دسترس فراتر برود. تواندینم

ا پیشرفت بدارد.  آن بستگی شرفتیپتعداد و سختی قیود به فاز طراحی و 
د شد. در ی مواجه خواهتررانهیگسختفرآیند طراحی، طراح با قیود 

ظر گرفته مرحله طراحی مفهومی تنها قیود مهم در نظر گرفته مهم در ن
شود. شود و با پیشرفت تدریجی طرح، سایر قیود نیز وارد مسئله میمی

نظر گرفته ترین قیودی که برای پیشرانش می تواند در برخی از مهم
 شود، عبارتند از: هزینه، هندسه و سازه.

 سازی قابلیت اطمینان الکتروپمپگام سوم: مدل

آن پرداخته  در این گام ابتدا به معرفی بلوک دیاگرام عملکردی و مزیت
عرفی مو در ادامه، بلوک دیاگرام قابلیت اطمینان الکتروپمپ را 

 کنیم.می



 

 

 
   

 یمفهوم یدر فاز طراح ییسامانه فضا کی نانیاطم تیقابل یبر مبنا یطراح 
 ژوهشی علوم و فناوری فضاییپ -فصلنامة علمی

 7 / ( ؟؟)پیاپی  1403 /؟شمارة  / ؟؟دورة 

 روپمپالکت نانیاطم تیقابل اگرامیبلوک د

 شده تشکیل مجموعه زیر هشت از که سامانه پیشران الکتروپمپ
 خود مأموریت هازیرمجموعه کلیه بایستی درست، کارکرد برای است؛

 با مجموعه زیر از یک هر مأموریت اگر. دهند انجام درستیبه را
. شد خواهد مواجه شکست با موتور مأموریت شود، مواجه شکست
سامانه پیشران  اطمینان قابلیت ایجعبه ودارنم تشریح در بنابراین،

 .بگیرند قرار هم کنار در سری صورتبه باید هازیرمجموعه الکتروپمپ
 قابلیت ضرب حاصل از مبنا سیستم اطمینان قابلیت ریاضی مدل

 شود.می حاصل اصلی سیستم زیر 8 اطمینان
از: های اصلی در سامانه پیشران الکتروپمپ عبارتند زیرسیستم

های سوخت و احتراق، پمپ مخازن سوخت و اکسنده، محفظه
اکسیدکننده، شیرآلات، باتری، اینورتور و الکترو موتور. برای کار کردن 
بدون عیب سامانه پیشران الکتروپمپ می بایستی تمامی زیر 

شان را با موفقیت انجام دهند و اختلال در عملکرد ها ماموریتسیستم
، بلوک شکل شود. شکست ماموریت می یک زیر سیستم موجب

دهد بنابراین دیاگرام عملکردی سامانه پیشران الکتروپمپ را نشان می
بلوک دیاگرام قابلیت اطمینان سامانه پیشرانه الکتروپمپ به شرح ارائه 

 .باشدمی شکل شده در 

 
 الکتروپمپ شرانیسامانه پ اگرامیبلوک د - 2شکل 

 
 الکتروپمپ شرانشیسامانه پ نانیاطم تیقابل اگرامیبلوک د - 3شکل 

 الکتروپمپ نانیاطم تیقابل صیتخص: چهارمگام 

در این گام ابتدا به معرفی تخصیص قابلیت اطمینان و روش های مختلف آن 
 کنیم.تخصیص قابلیت اطمینان الکتروپمپ را معرفی میپرداخته و در ادامه، 

 نانیاطم تیقابل صیتخص

با  ، مهندسیناغلب دیمحصول جد کیتوسعه طراحی و  ندیدر فرآ
از  یابا مجموعهبایستی مید که نشویمواجه م یستمیس یطراح

این  ،برای این منظور. تطبیق داشته باشد نانیاطمتیقابل الزامات

داده ات قابلیت اطمینان( در اختیار طراحان قرار )الزام الزامات
 نانیاطم تیقابلها بایستی محصولی را بسازند که به شود، آنمی

 نهیرا با حداقل هز ستمیمورد نظر س ماموریت یافته ودست  مطلوب
های مختلفی برای تخصیص قابلیت بندیتقسیم انجام دهد.

های رین روشاطمینان ارائه شده است. برخی از پر کاربردت
 تخصیص عبارتند از:

 روش اول: تسهیم برابر عدد قابلیت اطمینان یا تقسیم برابر؛
 روش دوم: روش مبنا؛
 ؛ARTNCروش سوم: تسهیم 
 ؛BOYDروش چهارم: روش 
 ؛AGREEروش پنجم: روش 

 روش ششم: روش امکان پذیری اهداف؛
 روش هفتم: روش حاصل ضرب عوامل موثر؛

 ه از مجموع فاکتورهای وزنی.روش هشتم: روش استفاد

های مذکور مزایا و معایب خاص خودشان را دارند. در هر یک از روش
های یک و دو استفاده شده است. در ادامه، این پژوهش، از روش

 :پردازیمهای ذکر شده میمعرفی روشهب

 تسهیم برابر عدد قابلیت اطمینان یا تقسیم برابر: روش اول:

ها ) اطمینان به اندازه مساوی بین زیر سیستم در این روش، قابلیت
شود. شایان ذکر است، استفاده از زیر مجموعه یا اجزا( تقسیم می

شود که اهمیت عملکرد، پیچیدگی، کلیه این روش زمانی توصیه می
برای حالت سری نشان داده  2و1ها برابر باشد. روابط سیستمزیر 

 :شده است

(1) R∗ =  ∏ 𝑅𝑖
∗

𝑁

𝑖=1
 

(2) 𝑅𝑖
∗ =  (R∗)1 𝑁⁄  

𝑅𝑖: قابلیت اطمینان مورد نیاز سیستم؛ ∗Rکه در آن: 
: قابلیت اطمینان ∗

 . i تخصیص یافته به زیر سیستم
 تشکیل مجموعه زیر هشت از که الکتروپمپ مورد نظر موتور 
 هازیرمجموعه کلیه بایستی درست، کارکرد برای است، شده

 زیر از یک هر مأموریت اگر. دهند انجام درستیبه را خود مأموریت
 مواجه شکست با موتور مأموریت شود، مواجه شکست با هامجموعه
 اطمینانقابلیت ایجعبه نمودار تشریح در بنابراین،. شد خواهد

 قرار هم کنار در سری صورتبه باید هاموتورمبنا زیرمجموعه
 مبنا مایع سوخت موتور اطمینان قابلیت ریاضی مدل . [28]دبگیرن

 حاصل موتور اصلی مجموعه زیر 8 اطمینان قابلیت ضرب حاصل از
  .((3)رابطه ) شودمی

(3) 8. R 7. R 6. R 5. R 4. R 3. R 2. R 1= RLRE R 
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 نظر مورد مایع سوخت موتور اطمینان قابلیت گذاریشاخص -1جدول

 خص تخصیصشا مجموعه عنوان ردیف

اکسید کنندهو  مخازن سوخت 1  1R 

 2R باطری 2

 3R اینورتور 3

 4R الکتروموتور 4

 5R پمپ سوخت 5

 6R پمپ اکسید کننده 6

 7R شیرآلات 7

 8R محفظه تراست 8

 برابر گانههشت هایسیستمزیر کلیه اطمینان قابلیت که این فرض با
  :رسیم( می4رابطه ) به باشد

(4) 𝑅1 = 𝑅2 = 𝑅3 = 𝑅4 = 𝑅5 = 𝑅6 = 𝑅7
= 𝑅8 

 :پردازیممی هامجموعه زیر اطمینان قابلیت مجدد ارزیابی به حال،

   5) 8= R efR 
 ظرمن برهای کشور، ازماهواره که این به توجه بااز طرفی، 

 طمینانا قابلیت (2) جدول در لذا، د؛ندار قرار سبک دسته در کلاس
 و شکست میزان ها،ماموریت تعداد اساس بر دنیا مطرح برماهواره 10

 قابلیت شود،می ملاحظه. است گرفته قرار بررسی مورد موفقیت
 .[28]ستا درصد 97 جهان منتخب ی برهاماهواره میانگین اطمینان

  .[28]کیلوگرم(  2000برهای کلاس سبک) وزن محموله تا قابلیت اطمینان ماهواره -2جدول 

                                                           
1    Athena 1 and 2 

2    Kosmos 

3    Molniya 

4    Pegasus XL 

5    Rockot 

 باشد.ای میبا توجه به این که حامل فضایی مورد نظر دو مرحله

(6) 2st. Rst1= R LVR 

( و سری بودن دو مرحله در حامل فضایی، 2با توجه به رابطه )
 یهاباشد. زیر سیستممی 984/0قابلیت اطمینان هریک از مراحل 

پیشرانش سامانه :، عبارتند ازحامل فضایی مورد نظر مرحله دوم
الکتروپمپ، هدایت، کنترل، ناوبری، سیستم جدایش و محموله فضایی. 

ها سری هستند. لذا، قابلیت اطمینان سیستمدر این حالت هم کلیه زیر
با فرض برابر  باشد.سیستم اصلی میصل ضرب شش زیرامرحله دوم ح

قابلیت (، 2بودن قابلیت اطمینان شش زیر سیستم و با استفاده از رابطه )
 997/0 اطمینان تخصیص داده شده به سامانه پیشرانش الکتروپمپ

 است. یعنی:
 = 0.997 epfsR 

های (، قابلیت اطمینان هر یک از زیر مجموعه3با توجه به رابطه )
 .9996/0برابر است با سامانه پیشران الکتروپمپ 

 : روش مبناروش دوم

ها است. ازجمله فرضیات سیستماین روش مبتنی بر نرخ خرابی زیر
 سیستماستفاده از این روش، نرخ خرابی ثابت و استقلال خرابی زیر

امین زیر سیستم در یک  iخرابی تخصیص یافته به هاست. اگر نرخ 
𝜆𝑖سیستم 

𝜆𝑠باشد و نرخ خرابی هدف برای سیستم  ∗
باشد؛ مطابق  ∗

 :( داریم7با رابطه )

(7) 𝑅𝑠
∗(𝑡) =  𝑒−𝜆𝑠

∗.𝑡 

 تخصیص قابلیت اطمینان در روش فوق عبارتند از: مراحل

𝑅𝑠اطمینان هدف : تبدیل قابلیتاولمرحله 
∗(𝑡)  به نرخ خرابی

𝜆𝑠هدف 
∗  . 

اطمینان هدف برای زیر سیستم در این پژوهش، قابلیت
است. یعنی  997/0دقیقه  15موتورالکتروپمپ در یک ماموریت 

𝑅𝑒𝑛𝑔
∗ = 𝜆𝑠(، 10. لذا، با توجه به رابطه)0.97

∗ = 0.0002(𝑓𝑟/

𝑚𝑖𝑛) . 
تر اشاره شد، از منظر قابلیت اطمینان طور که پیشهمان

های های موتور عملکرد سری دارند. نرخ خرابیزیر مجموعه
( 3های موتور مطابق با جدول)بینی زیر مجموعهپیش
 .باشدمی

6    Start-1 
7    Taurus 
8    Titan 2 
9    Shavitt(Israel) 
10     Stella(Russia) 

نام حامل 
 فضایی

های تعداد پرتاب
 موفق

تعداد 
های پرتاب

 ناموفق
 قابلیت اطمینان

 71/0 2 5 21و  1آتنا 

 94/0 23 400 2کاسموس

 93/0 19 266 3مولنیا

 xl4 32 3 91/0پیگاسوس 

 93/0 2 27 5راکوت

 83/0 1 5 16 -استارت

 83/0 1 5 7تاروس

 1 0 10 28تیتان 

 57/0 1 3 9شاویت)اسرائیل(

 1 0 1 10استلا
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 موتور یهامجموعه ریز ینیبشیپ یهاینرخ خراب - 3جدول 

 ردیف
 عنوان

 مجموعه

 شاخص

 نرخ خرابی

 میزان نرخ خرابی

 )خرابی بر دقیقه(

1 
 مخازن سوخت

 و اکسید کننده 
𝜆1 6.6e-6 

 𝜆2 6.67e-5 باطری 2

 𝜆3 6.6e-6 اینورتور 3

 𝜆4 6.67e-5 الکتروموتور 4

 𝜆5 6.67e-5 پمپ سوخت 5

 𝜆6 6.67e-5 پمپ اکسید کننده 6

 𝜆7 6.67e-5 شیرآلات 7

  𝜆8 6.7e-4 محفظه تراست 8
( 8ها مطابق با رابطه )ضرایب وزنی زیر سیستم دوم: مرحله

 شود:محاسبه می

(8) 𝑊𝑖 =  
𝜆𝑖

∑ 𝜆𝑖
𝑁
𝑖=1

 

𝜆𝑖 : نرخ خرابی زیر سیستم مشابه 

( نحوه محاسبه نرخ خرابی تخصیص 9: رابطه )سوم مرحله

 دهد:ها را نشان میه به زیر سیستمیافت

(9) 𝜆𝑖
∗ =  𝑊𝑖 𝜆𝑠

∗ 

گام چهارم: محاسبه قابلیت اطمینان تخصیص یافته به زیر 
 :شود( انجام می10واسطه رابطه )هها بسیستم

(10) 𝑅𝑖
∗(𝑡) =  𝑒−𝜆𝑖

∗.𝑡 

( 4های دو تا چهار در جدول )سازی گامنتایج حاصل از پیاده
نشان داده شده است. پس از محاسبه ضرایب وزنی، نرخ خرابی 

دست آمده و نهایتا قابلیت اطمینان زیر هیافته بتخصیص
 .یددست میههای موتور بمجموعه

محاسبه ضرایب وزنی، نرخ خرابی تخصیص یافته و قابلیت  -4جدول

 موتور یهامجموعه ریز اطمینان

 رديف
 عنوان

 مجموعه
λi 𝑊𝑖 λi

∗ Ri
∗(t) 

1 

 مخازن سوخت

و اکسید  

 کننده
6.6e-6 0.006 0.0000012 0.99998 

 6.67e-5 0.06 0.000012 0.9998 باطری 2

 6.6e-6 0.006 0.0000012 0.99998 اينورتور 3

 6.67e-5 0.06 0.000012 0.9998 الکتروموتور 4

 6.67e-5 0.06 0.000012 0.9998 پمپ سوخت 5

6 
اکسید پمپ 

 کننده
6.67e-5 0.06 0.000012 0.9998 

 6.67e-5 0.06 0.000012 0.9998 شیرآلات 7

  6.7e-4 0.618 0.00012 0.998 محفظه تراست 8
تر اشاره شد با توجه به سری بودن زیر طور که پیشهمان

ها، قابلیت اطمینان موتور الکتروپمپ حاصل ضرب قابلیت مجموعه
است. لذا، با ضرب هشت زیر مجموعه به عدد هاطمینان زیر مجموعه

شود با هر دو روش به یک عدد رسیدیم. ملاحظه میرسیم. می 997/0
 باشد.می 997/0لذا، عدد تخصیص یافته به موتور الکتروپمپ 

 تیگام پنجم: انتشار عدم قطع

گام پنجم در طراحی بر مبنای قابلیت اطمینان موتور سوخت مایع 
 ت،یانتشار عدم قطع هدفعدم قطعیت است.  الکتروپمپ، انتشار

 ی)به نقش تصادف یتصادف یرهایدر متغ تیعدم قطع یمحاسبه
 یرهای)معروف به متغ رهایمتغ تیمعروفند(، با توجه به عدم قطع

بخش چهار نگرش  نیا .باشدیها وجود دارند م( که در آن نقشیورود
 شوند:یم یمعرف تیانتشار عدم قطع یبرا

 ی؛بردارمونهن یهاروش 
 روش  نظیر، یلیتحل یهاروش(FORM) و (SORM)؛ 
 ؛لوریبا استفاده از ت یچند اسم نیتخم 
 یمانند گسترش تصادف شرفتهیپ یهاروش . 

انتخاب بهترین رویکرد برای  در برداریهای نمونهروش
انتشار عدم قطعیت معیارهایی وجود دارد، که متناسب با شرایط 

بهره گرفت. از جمله معیارها عبارتند از:  بایستی از آنمساله می
، نواحی شکست، تعداد متغیرها، تعداد خطی یا غیر خطی بودن

. هر یک از این و غیره )زمان تحلیل شکست( فراخوانی
عنوان هباشند. بمیهای خاص خود ویژگیرویکردها، دارای 

باشد: ها مینمونه، روش مونت کارلو دارای این ویژگی
خطی یا غیر خطی بودن متغیرها و توابع هدف  محدودیتی در

وجود ندارد؛ محدودیتی در ناحیه/نواحی شکست وجود ندارد؛ 
محدودیتی در تعداد متغیرهای مساله وجود ندارد؛ با توجه به 

شدت زمان بر است. هروش دقیقی است؛ ب  ها،تعداد بالای آزمون
فاده ها استگذاری دیگر روشمعمولا از این روش برای صحه

شود. دامنه کاربرد رویکردهای مختلف انتشار عدم قطعیت در می
های پیشنهادی در نشان داده شده است. با بررسی روشجدول 

های اول و دوم انتشار عدم قطعیت، در این پژوهش از نگرش
 استفاده شده است.

  [29] تیمختلف انتشار عدم قطع یکردهایدامنه کاربرد رو - 5جدول 
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انتشار سازی روش انتخابی در پیادهگام ششم:  

 تیعدم قطع

گام ششم در طراحی بر مبنای قابلیت اطمینان موتور سوخت مایع 
سازی روش انتخابی در انتشار عدم قطعیت است. این گام الکتروپمپ، پیاده

-میشود؛ که پس از انتخاب روش مناسب در انتشار عدم قطعیت انجام می

حداقل برسد.  هنجام شود تا خطای ناشی از اجرای روش بدرستی اهبایستی ب
های روشسازی پیاده( پارامترهای اصلی مورد نیاز برای 8تا  6جداول )

MCS ،FORM  وARSM-DS  طور که ملاحظه دهد. همانمیرا نشان
حداقل نیاز به دو پارامتر یا در روش  MCSسازی روش شود، برای پیادهمی

FORM تنظیم شش پارامتر در دو بخش نوع الگوریتم و  حداقل نیاز به
سازی، دقت مورد انتظار، نوع . نوع الگوریتم بهینهباشدمیتنظیمات الگوریتم 

ها و گیری، حداکثر تعداد فراخوانمشتقگیری، اندازه گام در شیوه مشتق
سازی روش پیادهترین پارامترها در های موازی از جمله مهمپردازشتعداد 

FORM پارامترها در روش  میتنظباشند. یمARSM-DS نشان  جدول در
تر اشاره شد، این روش تلفیق شبه مدل طور که پیش. همانداده شده است

ها، تعداد جهتباشد. لذا، پارامترهای اصلی نظیر، تعداد میو قابلیت اطمینان 
نمایی در گام نخست، تعداد نقاط ، ضریب بزرگنقاط پشتیبان در گام اول

پارامترهایی هستند که از هر دو ، هاگامهای بعدی و تعداد گامپشتیبان در 
 اند.رویکرد در روش مذکور انتخاب شده

 MCSپارامترها در روش  میتنظ - 6 جدول

 

Total number of samples: 1000 
Samples to be computed in 

parallel: 3 

 FORMپارامترها در روش  میتنظ - 7جدول 

1. Optimization algorithm 
Optimization algorithm used: NLPQL 

2. Optimizer settings 
Desired accuracy: 0.0005 
Differentiation scheme: Central 
Differentiation step size: 0.01 
Maximum number of solvers runs: 10000 
Number of parallel line searches: 1  

 ARSM-DSپارامترها در روش  میتنظ - 8جدول 

1. Directional sampling 
Number of directions: 1000 

2. metamodel 
Number of supports in 1st step: 200 
Scaling factor in 1st step: 3 
Number of supports in per step: 50 
Number of steps: 3  

 انتشار عدم قطعیت در موتور الکتروپمپ 

تابع  g(x)برای بسیاری از کاربردهای عملی، تابع حالت حدی 
و دارای تعداد زیادی متغیر تصادفی است. در  xغیر خطی از 
کار بسیار مشکلی  ،گیری عددی و دقیقانتگرالاین حالت، 

کار مشکلی  𝑓𝑥(𝑥)دست آوردن تابع هخواهد بود. چرا که ب
است. با این حال، یک رویکرد ممکن با دقت مطلوب استفاده 

سازی مونت کارلو با تعداد اجراهای زیاد است. از شبیهاز 
بر است، لذا همواره زمانسازی مونت کارلو شبیهکه آنجایی

 ARSM-DSهای تحلیلی تقریبی مانند روشتمایل به سمت 
ف محاسبه قابلیت اطمینان وجود دارد. در پژوهش حاضر، هد

صورت زیر تعریف باشد. بنابراین، توابع حدی بهالکتروپمپ می
 شوند.می

(11) 𝑔1(𝑥) = 𝐼𝑠𝑝𝑟𝑒𝑞
− 𝐼𝑠𝑝𝑐𝑎𝑙

 

(12) 𝑔2(𝑥) = (
𝑀0

𝑀𝑓
)

𝑟𝑒𝑞

− (
𝑀0

𝑀𝑓
)

𝑐𝑎𝑙

 

𝐼𝑠𝑝𝑐𝑎𝑙در روابط فوق، 
𝐼𝑠𝑝𝑟𝑒𝑞لس ویژه محاسباتی و ایمپا 

 

) چنینایمپالس ویژه واقعی هم
𝑀0

𝑀𝑓
)

𝑐𝑎𝑙

نسبت جرم محاسباتی  

)و 
𝑀0

𝑀𝑓
)

𝑟𝑒𝑞

نسبت جرم واقعی می باشند. شایان ذکر است  

مقادیر محاسباتی خروجی فاز بهینه سازی و مقادیر واقعی الزام 

 باشد.ماموریتی می

 توابع حدی در موتور الکتروپمپ

طور که قبلا  نیز به آن اشاره شد، احتمال شکست در الکتروپمپ همان

𝑃𝑓صورت به = 𝑝𝑟𝑜𝑏[𝑔(𝑥) ≤ نشان داد که توان میباشد؛ می [0

𝐼𝑠𝑝𝑐𝑎𝑙
)و  

𝑀0

𝑀𝑓
)

𝑐𝑎𝑙

تابعی از مشخصات هندسی و عملکردی  

. شوندصورت ذیل تعریف میهلذا توابع حدی ب د.نباشالکتروپمپ می

 : ((14( و )13)روابط )

(13) 𝑔1(𝑥) = 𝐼𝑠𝑝𝑟𝑒𝑞
− 𝐼𝑠𝑝𝑐𝑎𝑙

≥ 0 = 𝐼𝑠𝑝𝑟𝑒𝑞

≥ 316.4 

(14) 

𝑔2(𝑥) = (
𝑀0

𝑀𝑓
)

𝑟𝑒𝑞

− (
𝑀0

𝑀𝑓
)

𝑐𝑎𝑙

≤ 0

=  (
𝑀0

𝑀𝑓
)

𝑟𝑒𝑞

≤ 0.066 
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 یر الکتروپمپها در موتو تیو عدم قطع راتییدامنه تغ رها،یمتغ - 9جدول 

[29] 

 

تر نیز اشاره شد، متغیرهای طور که پیشاز طرفی همان
طراحی موتور الکتروپمپ عبارتند از: نسبت مصارف، ضریب حجمی 
مخازن، فشار اولیه مخازن فشارگذاری، فشار محفظه احتراق، چگالی 

ن پمپ ماانرژی باطری، راندمان اینورتور، راندمان پمپ سوخت، راند
از میان متغیرهای اشاره شده، سه متغیر اکسید کننده و زمان سوزش 

نسبت مصارف، فشار محفظه احتراق و چگالی انرژی باطری بعنوان 
اند. مقادیر انحراف معیار متغیرهای متغیرهای تصادفی انتخاب شده

آید. دست میهها بطراحی بر اساس دانش متخصصان یا از بانک داده
 کنند.سازی تغییر نمیامترهای طراحی در هنگام بهینهمقادیر پار

، خروجی روش قابلیت اطمینان مورد ارزیابی 6تا  4های شکل
، نمودار ابر قابلیت اطمینان برای فشار 4واقع شده است. در شکل

محفظه در مقابل نسبت مصارف برای توابع هدف نشان داده شده 
 تحلیل به سه بخششود، نواحی طور که ملاحظه میاست. همان

، احتمال 5 تقسیم شده است. در شکل 3غیر ایمن و 2ایمن ،1شکست
مورد نظر نشان داده شده است. قابلیت اطمینان  شکست برای روش

رتباط ا ،6 شکلشود. تخمین زده می 1.6e-05برای این روش عدد 
در  ییبا تابع هدف سرعت نها یباطر یانرژ یفشار محفظه و چگال

 دهد.میی را نشان الکتروپمپ هیتغذ ستمیدر س نانیاطم تیبلابر نقاط قا

                                                           
1   Failed 
2  Safe 

 
در  ییارتباط فشار محفظه و نسبت مصارف با تابع هدف سرعت نها : 4شکل

 یالکتروپمپ هیتغذ ستمیدر س نانیاطم تیابر نقاط قابل

 
با دو  یالکتروپمپ هیتغذ ستمیدر س منیشکست و ا هیناح کیتفک : 5شکل

 و نسبت مصارففشار محفظه  ریمتغ

 
با تابع هدف سرعت  یباطر یانرژ یفشار محفظه و چگال ارتباط :6شکل

 یالکتروپمپ هیتغذ ستمیدر س نانیاطم تیدر ابر نقاط قابل یینها

3   Unsafe 
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 بینی قابلیت اطمینانگام هفتم: پیش

 پمپالکترو

ه تقسیم بینی قابلیت اطمینان به دو دستپیشهای در حالت کلی، روش
روش  سازی نرخ خرابی سیستم ومدلش اول، مبتنی بر شوند: رومی

ی سازی احتمال شکست از طریق تابع تجمعشبیهدوم، مبتنی بر 
 توان بهمیهای احتمالاتی روشترین مهماز . چگالی احتمال

 های ذیل اشاره نمود: روش
 یسازهیروش شب، 2و  1مرتبه  نانیاطم تیقابل لیروش تحل

های روشو  ها(مدل)شبه نیگزیجا یاهمدلی، بردارنمونه ای
 ترکیبی. 

وش از چند ر پژوهشتر ملاحظه شد؛ در این پیشطور که همان
هومی بینی قابلیت اطمینان در فاز طراحی مفاحتمالاتی برای پیش

 مورد استفاده قرار گرفته است. 

 1ارزیابی قابلیت اطمینان

 از یکم نیتخم ،دهیچیپ یهاستمیس نانیاطم تیقابل یابیارز
 ننایاطم تیقابل نظیر ستمیس نانیاطم تیمختلف قابل یهاشاخص

 ستمیس یزمان خراب نیانگیو م ستمیدر دسترس بودن س ستم،یس

 نانیطما تیقابل یهادادهبا استفاده از  یروش احتمال کیبر اساس 
 است. 

 ایکه آ در فاز طراحی بدین مفهوم است نانیاطم تیقابل یابیارز
، کهیطوربه؟ مطابقت دارد یبا الزامات طراح ستمیس ننایاطم تیقابل

 .نمودارائه  پیشنهادات موثری رابهبود محصول برای  بتوان

حل از مرایک سیستم،  نانیاطم تیقابل یابیارزاز طرفی  
رخه چانتهای تا و  ی شروعمفهومفاز طراحی  طراحی یعنی هیاول

 یمک یابیزارادامه دارد.  سیستمنظارت بر عملکرد عمر یعنی 
 نانیاطم تیقابل لگریتحل فیوظا نیتراز مهم نانیاطم تیقابل

 است. 
با  ARSM-DSدر روش  تحلیل قابلیت اطمینان الکتروپمپ

 تیب درتوابع حدی ایمپالس ویژه، نسبت جرم و هر دو تابع حدی بتر
شود تا زمانی که . ملاحظه میاندنشان داده شده 8و  7 هایشکل

ست. با ثانیه است، قابلیت اطمینان یک ا 320ور ایمپالس ویژه موت
تغییر  997/0قابلیت اطمینان به عدد  343افزایش ایمپالس ویژه تا 

تا  نانیطما تیقابل ژه،یو مپالسیا یدرصد 5/3 شیبا افزاکند. میپیدا 
 مپالسیا یدرصد 4 شیمه، با افزایابد. در اداکاهش می 967/0عدد 

رعت س ه،یثان 5/366 یعنی ژهیو پالسمیبه حداکثر ا دنیو رس ژهیو
 .کندمی دایپ شیدرصد افزا 4 زانیبه م یینها

                                                           
1  Reliability Assessment 

 
 هیغذت ستمیدر س نانیاطم تیو قابل ایمپالس ویژهارتباط شاخص  :7شکل

 یالکتروپمپ

 
 هیتغذ ستمیدر س نانیاطم تیارتباط شاخص نسبت جرم و قابل :8شکل

 یالکتروپمپ

  بندیو جمع گیرینتیجه

 نانیاطم تیقابل بر مبنای یطراحسازی پژوهش نحوه پیاده در این
های با استفاده از گامدر فاز طراحی مفهومی یک سامانه فضایی 

طراحی بر مبنای قابلیت اصلی شد. هشت گام مشخص ارائه 
در تخصیص . شدبیان موتور سوخت مایع الکتروپمپ  اطمینان

ش منتخب در قابلیت اطمینان هشت روش متداول معرفی و دو رو
سازی شد. ملاحظه شد که هر دو روش در موتور الکتروپمپ پیاده

در ارزیابی قابلیت رسیدند.  997/0تخصیص قابلیت اطمینان به عدد 
با توابع حدی ایمپالس ویژه، نسبت  ARSM-DSاطمینان از روش 

 320که ایمپالس ویژه موتور تا زمانی شدملاحظه استفاده شد. جرم 
ابلیت اطمینان یک است. با افزایش ایمپالس ویژه تا ثانیه است، ق

 شیبا افزاکند. تغییر پیدا می 997/0قابلیت اطمینان به عدد  343
کاهش  967/0تا عدد  نانیاطم تیقابل ژه،یو مپالسیا یدرصد 3.5
 ه،یمتر بر ثان10100تا  9650از  ییسرعت نها شیبا افزا یابد.می



 

 

 
   

 یمفهوم یدر فاز طراح ییسامانه فضا کی نانیاطم تیقابل یبر مبنا یطراح 
 ژوهشی علوم و فناوری فضاییپ -فصلنامة علمی

 13 / ( ؟؟)پیاپی  1403 /؟شمارة  / ؟؟دورة 

کاهش  نیا لی. دلابدییکاهش م475/0تا  984/0از  نانیاطم تیقابل
 ممی)ماکز نهیشدن نقطه شکست به نقطه به کیمحسوس نزد

 یدرصد 7 شیبا افزا .باشدینسبت جرم( م مینیو م ژهیو مپالسیا
متر بر  9650به  9000از  ییسرعت نها رییتغ یعنی ،ییسرعت نها

 .کندیم رییتغ 984/0تا  نانیاطم تیقابل ه،یثان
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