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A new approach to the design and development of launchers is the use of advanced 
technologies to reduce design and development costs as much as possible. In this paper, an 
approach to reduce costs and increase reliability is proposed, which is based on the use of 
a non-turbo pump propulsion system (pressure-fed propulsion system) instead of a turbo 
pump propulsion system. For this purpose, the multidisciplinary conceptual design 
optimization of a two-stage launch vehicle with a pressure-fed propulsion system with the 
aim of sending max payload with a least gross mass to the orbit (500 km) in terms of 
structure, aerodynamics, propulsion, pressure vessels, simulation, and pitch program 
disciplines. Then, the sensitivity analysis was performed on the optimum launcher to 
determine the efficiency of the launcher at different orbital heights and the ability to carry 
a suitable payload. 
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 پژوهشي -مقاله علمي 

 بررسي كارايي يك پرتابگر با سيستم پيشرانش
 (MDA)غيرتوربوپمپي مبتني بر تحليل چند موضوعي 

 3و اميرحسين آدمي 2الهي ، مهران نصرت*1حانيه اسحاق نيا

  ك اشتر، تهران، ايراندانشگاه صنعتي مال ،افضامجتمع دانشگاهي هو - 3و  2,1
*eshaghnia_haniye@mut.ac.ir  

هاي هاي پيشرفته در كاهش هزينه رويكرد جديد در طراحي و توسعه پرتابگرها استفاده از فناوري
ها و افزايش قابليت در اين مقاله رويكردي براي كاهش هزينه. طراحي و توسعه تا حد ممكن است

سيستم پيشرانش (نهاد شده است كه مبتني بر استفاده از سيستم پيشرانش غيرتوربوپمپي اطمينان پيش
بدين منظور طراحي بهينه مفهومي چند  .به جاي سيستم پيشرانش توربوپمپي است) تحت فشار

 بر دو طبقه با سيستم پيشرانش تحت فشار با هدف قابليت ارسال حداكثر بار موضوعي يك ماهواره
كيلومتري زمين با لحاظ موضوعات سازه،  500اقل جرم ناخالص برخاست به مدار محموله با حد

. سازي حركت و برنامه پيچ بهينه، انجام پذيرفته است آيروديناميك، پيشرانش، مخازن تحت فشار، شبيه
كيلومتري با فنّاوري سيستم پيشرانش بدون  500بدين ترتيب پرتابگر بهينه از منظر دستيابي به مدار 

در ادامه آناليز حساسيت بر روي پرتابگر بهينه صورت پذيرفته تا ميزان . شود ربوپمپ استخراج ميتو
  .هاي مداري مختلف و قابليت حمل بار مفيد متناسب، مشخص شود كارايي پرتابگر در ارتفاع

  آناليز حساسيتپرتابگر، سيستم پيشرانش، سيستم تغذيه تحت فشار، طراحي بهينه چند موضوعي، : هاي كليدي واژه

  12علائم و اختصارات

∗  سطح مقطع گلوگاه نازل
  مساحت سطح محفظه
  اي مخزنمساحت بخش استوانه

   سطح مقطع خروجي نازل

  روش همه با هم
   سرعت صوت در گلوگاه نازل
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  صيپذيري موضوعي اختصاامكان

   نيروي برآ

 ∗  طول مشخصه
_________________________________ 

 )اطبمخنويسنده (كارشناسي ارشد . 1
 دانشيار. 2
  استاديار. 3

    طول محفظه احتراق
    عدد ماخ

    سازي چندموضوعيبهينه
    جرم كل پرتابگر

    نسبت اختلاط اكسيژن به سوخت

    فشار محصولات احتراق در گلوگاه نازل
    فشار محفظه احتراق
    شعاع محفظه احتراق

    تراست
    دماي محفظه احتراق

    حجم محفظه احتراق
    سرعت گازهاي احتراق در خروجي نازل

    چگالي سازه
    چگالي محصولات احتراق در گلوگاه نازل

    نسبت گرماي ويژه
    نسبت تراكم محفظه احتراق



 و اميرحسين آدمي

  ]2[حت فشار 

از   پيشران
، نيازمند 4ي

يستم باعث 
ي عملكرد 
 اجزا مدنظر 
طه، احتمال 
 استفاده در 
يستم تحت 
 اما نياز به 
ن سوخت و 

كه آناليز و 
يح روابط و 
ن منجر به 
طراحي يك 
ف دقيق از 
:  عبارتند از

ز مأموريت، 
تي متقابل و 
 اين، تمامي 

__ 
3 Pressure-f
4 Self-Press
5 Gas-Press

 ربوپمپ

 ده

 ن

ز سيستم 
 شار

 

 ط

 ني

 ن

 

 بالا

 طولاني

 

 

 ب

 ميز

 ك

الهي نيا، مهران نصرت حاق

رانش توربوپمپ و تح

به منظور تغذيه 
 تحت فشار دمشي

اين سي.  بالاست
بررسي منظور به 

ريسك مخازن و
شار و اجزاء مربوط
 مخازن مورد

ور مشابه يك سي
دهد، را ارائه مي

فظ فشار مخازن
  .كند ضافه مي

ي روشي است ك
نظر گرفتن صريح

اين. كندپذير مين
ط. ف برتر هستند

ي اوليه تا تعاريف
شود كهشامل مي

آناليز رووديناميك،
ن موضوعات، اثراتي

علاوه بر. ر دارند
__________
fed 
surized Fed (SPF
surized Fed (GPF

سيستم تور ار
پيچيد
گران
كمي بيشتر ا

تحت فش
بالا

متوسط
طولاني
پايين
زياد
خيلي ب
دشوار و ط
كم
كم

مناسب
آم فاجعه

سبك

حانيه اسح

هايي با سيستم پيشر

3ش تحت فشار

يك سيستم. رند
هايي با فشار له

.شود  سامانه مي
 برآورد هزينه و ر
 از مخازن پرفش

به خازن نسبت
به طو. استلاتر 

لكردي مطلوب ر
ففشارنده براي ح

دگي و هزينه را اض
ي چند موضوعي
 كامل را با در ن
موضوعات امكان

هاي متعارف روش
 مطالعات معماري

ها را شل از رشته
حرارتي، سازه، آير

تمامي اين. مراحل
 قوي بين يكديگر
__________

) 
F) 

سيستم تحت فشا
 ساده

 ارزان

 خوب

 پايين

 پايين

 كوتاه

 بالا

 كم

 پايين

 آسان و كوتاه

 بالا

 بالا

 زياد

 ملايم/خطر بي

 سنگين

 

بره مقايسه ماهواره -

هاي پيشرانش ستم
گير نده كمك مي

فشار، اجزاء و لول
ملكرد مطلوب

بايست سامانه مي
با استفاده زيرا. د

 شكست در مخ
اي توربوپمپي بالا

نيز عمل 5لاتوري
يك مخزن گاز ف
نده دارد كه پيچيد

سازي ليل و بهينه
ي يك سيستم

هاي مهم بين م 
د كه ازشوي مي

جديد از ابتداي
اي كامل مجموعه

، سيستم كنترل ح
ي مبند واز و طرح
و بيش  هايي كم

__________

س خصات
 چيدگي

 ذيري هزينه

 ربه ويژه

 د هزينه

 د ريسك

 مه توسعه

 ت اطمينان

 طعات

 ورانس

 خاموش/وشن

 مقاومت مخزن

 مت بررسي

 مقطع عرضي

  شكست

 وزن

 

لاي
فاده
ه و
 يش
فظه
ها و
نوع
ي بر
 1ل

ز به
  .ت

1جدول 

 
سيس
گاز فشارن
مخازن ف
بهبود عم
مطلوب س
قرار گيرد
خرابي و
ها سيستم

فشار رگلا
افزودن ي
اكسيدكنن
تحل

سازي بهينه
افزايي هم
هاييطرح

پرتابگر ج
عملكرد،

پيشرانش،
كنترل پرو
ه كوپلينگ
_____

مشخ
پيچ
تكرارپذ

ضر

رشد
رشد
برنام
قابليت
قط
تلو
قابليت رو

م/سختي
مقاومت
سطح مق
نوع

 يعني هزينة بالا
اي مورد استف سعه

 تا حد امكان ساد
يه پيشران، افزايش

ي طراحي به محف
هرگيري پيشران

شرانش به دو ن
و پيشرانش مبتني

شكلصوير آن در
اي ازمقايسه 1ل

ها ارائه شده است

 

 

 ]1[رانش تحت فشار

  وري فضايي
 )49شماره پياپي ( 1

 قدمه

د در صنعت فضا
رويكرد جديد توس
كه پرتابگرها بايد

هاي تغذي سيستم
نرخ جريان جرمي
ي تحت فشار قرا

هاي پيش سيستم
تحت پمپ و/ پ
كه تص ]1[شوند ي

جدولن موضوع در
برهنش در ماهواره

 )الف

 )ب(

سيستم پيشر) وپمپ، ب

علوم و فناوپژوهشي  -مي
1400زمستان /  4 ةشمار

مق

هاي موجود وديت
 در برابر تغيير، ر
بگرها آن است ك
 عملكرد اصلي

ها در ن ارسال آن
 اساس چگونگي
 محفظه تراست،

بر تغذيه توربوپمپ
بندي مير تقسيم

با توجه به اين. ت
نوع سيستم پيشران

ا(

)

سيستم پيشرانش توربو

 
 

ةعلمفصلنام /36
/ 14دورة 

با توجه به محدو
توسعه و مقاومت
براي طراحي پرتا

دو. مقاوم باشند
ها وفشار پيشران

بر. استتراست
ها بهتغذيه آن

پيشرانش مبتني ب
تغذيه تحت فشار
قابل مشاهده است
كارگيري اين دو ن

س) الف -1شكل 

ب
ت
ب
م
ف
ت
ت
پ
ت
ق
ك



  
  
  

    
  

 
   

(MDA)رتابگر با سيستم پيشرانش غيرتوربوپمپي مبتني بر تحليل چند موضوعيبررسي كارآيي يك پ 
  پژوهشي علوم و فناوري فضايي -فصلنامة علمي

 37/  ) 49شماره پياپي ( 1400زمستان   /4شمارة  / 14دورة 

. اند ها در سطح سيستم يا سطح زيرسيستم و يا هر دو با هم در تعامل آن
شماري را چه مشترك و چه محلي مديريت  ها اطلاعات و قيود بي آن
ژه نهايي يك فرآيند تحليل و طراحي بهينه چند بنابراين، پرو. كنند مي

  .موضوعي است
در اين مقاله كاهش هزينه و افزايش قابليت اطمينان به صورت 

طراحي بهينه مبتني بر قابليت اطمينان يا طراحي (في و نه كمي 
بيان شده است كه دلايل عمده آن با استناد به مراجع منتشر ) مقاوم

در اصل هدف از اين پژوهش . ئه شده استدر ادامه به طور خلاصه ارا
هاي طراحي مفهومي بهينه چندموضوعي يك موشك حامل با سيستم

. استاكسيژن / پيشرانش تحت فشار با سوخت هيدروكربني متان
پذيري ساخت يك موشك دليل عمده انجام اين پژوهش، امكان

دهه اين موضوع در . توربوپمپي استتم پيشرانش غيربر با سيسماهواره
مزاياي اصلي . اخير در امريكا، مطرح و در حال توسعه و آزمايش است

پيچيدگي كم و به تبع آن هزينه پايين يك سيستم ) 1: آن شامل
قابليت دسترسي آسان ) 2تحت فشار به جاي يك سيستم توربوپمپ، 

هاي متداول  ه ساير پيشرانتر بودن پيشران متان نسبت بو ارزان
تمهيدات و ) اكسيژن/ متان(استفاده از پيشران سبز به دليل ) 3موجود، 

الزامات مورد نياز براي به حداقل رساندن اثرات زيست محيطي كمتر 
استفاده از ) 4شود،  د كه اين امر موجب كاهش هزينه ميباشمي

مخازن تماماً كامپوزيتي كه موجب كاهش وزن و ابعاد پرتابگر و به 
افزايش قابليت اطمينان به دليل ) 5شود و دنبال آن كاهش هزينه مي

بدون (آن كه درصد خرابي و نارسايي در يك سيستم تحت فشار 
اما به . نسبت به يك سيستم توربوپمپ كمتر است) قطعات متحرك

دليل كاهش فشار كاري موتور و كاهش ضربه مخصوص، در يك 
سيستم پيشرانش عظيم غيرتوربوپمپي انتظار كاهش كارايي نسبت به 

بنابراين، . يستم توربوپمپي مشابه كاملاً مشخص و واضح استيك س
بر با سيستم توربوپمپي و سيستم هدف مقايسه دو موشك ماهواره

 .تحت فشار نيست

اي با عنوان طبقات تحت فشار  در مقاله 2003در سال  6ويگيِر
هاي مورد  هزينه، الزامات و فناوري بارمصرف كم براي پرتابگرهاي يك

جنس، مسائل حرارتي و خطوط (وص طراحي مخازن نياز در خص
و ) ها و غيره كاري، انژكتور، لوله سيستم خنك(، طراحي موتور )تغذيه

در اين مرجع اولين ارزيابي . سيستم فشاري را تشريح كرده است
. بر انجام پذيرفته استمفهوم مرحله تحت فشار براي يك ماهواره

كاهش هزينه پرتابگرهاي  همچنين، پيشنهاد شده است كه به منظور
بارمصرف، رويكرد استفاده از بخار گرم پيشران تحت فشار مورد يك

  .]3[بررسي قرار گيرد 

_________________________________ 
6 Vigier 

را براي  8رويكرد ميكروكازم 7چاكروبورتي و بائور 2004در سال 
در اين . هزينه بررسي كردندبرهاي تحت فشار كمتوسعه ماهواره

اي استفاده از اين سيستم پيشرانش نشان  هاي هزينه زيتپژوهش م
گذاري فناوري پيشرانش هاي مربوط به مقياسداده شده است و جنبه

. كندبرهاي سبك، متوسط و سنگين توصيف ميرا براي ماهواره
استفاده از مخازن و موتورهاي كاملاً كامپوزيتي موجب كاهش وزن 

  .]2[شود رها ميبقابل توجهي در اين نوع ماهواره
طراحي بهينه چند موضوعي  2011حسيني و همكاران در سال 

اين مطالعه با دو هدف . بارمصرف را انجام دادنديك پرتابگر يك
بر و سازي طراحي چند موضوعي يك ماهوارهتعيين الگوريتم بهينه

ه براي امكان ارزيابي گرايانايجاد يك مسئله آزمايشي به نسبت واقع
به همين جهت موضوعات وزن و . انجام پذيرفت MDOتكنيك 

سايزينگ، مشخصات پيشرانشي، آيروديناميك و ديناميك پرواز براي 
  .]4[سازي شدند بر يكپارچهايجاد مدل سيستم كل ماهواره

ي را در پژوهش 2011در رساله دكتري خود در سال  9استنلي
هاي  هاي تحت فشار با عنوان طراحي اوليه سيستم رابطه با راكت

وي در . اي كوچك انجام داد براي موتورهاي راكتي دو مؤلفه 10فشاري
ها را از طريق توسعه  اين تحقيق امكان بهبود عملكرد و راندمان راكت

  .]5[هاي فشاري مورد بررسي قرار داده است  سيستم
اي را تحت عنوان  عليخاني و همكاران مقاله ]6[در مرجع 

تدوين الگوريتم طراحي مفهومي موتور موشك سوخت مايع در سيكل 
منتشر  2013تغذيه فشاري بر اساس پارامترهاي عملكردي در سال 

تجربي  اين الگوريتم طراحي با استفاده از روابط تحليلي و. نمودند
توان براي انجام محاسبات از اين الگوريتم مي. موجود تبيين شده است

اوليه عملكردي و جرمي براي مرحله طراحي مفهومي موتورهاي 
  .پيشران مايع با سيكل كاري تغذيه فشاري استفاده نمود

اي با عنوان  در مقاله 2014و همكاران در سال  11اماده -سارزي
هاي كوچك، با  هزينه براي ماهواره كمپرتابگري بسيار  12اسپريت

برهايي با  ماهواره( 13مروري بر پرتابگرهاي خانواده اسكورپيوس
. كنند ها را بررسي مي روند عملكردي آن) سيستم تغذيه تحت فشار

رويكرد سيستم تغذيه تحت فشار در معماري پرتابگرهاي اسكورپيوس 
ها زيتي كه جرم آناز طريق توسعه مخازن پيشران و گاز تماماً كامپو

علاوه بر اين، با استفاده از . استپذير نصف مخازن فلزي است، امكان
هليوم گرم عملكرد سيستم را افزايش و جرم سيستم تحت فشار را نيز 

  .]7[دهد كاهش مي

_________________________________ 
7 Chakroborty and T. Bauer 
8 Microcosm 
9 Stanley 
10 Pressurization 
11 Sarzi-Amade 
12 Sprite 
13 Scorpius 
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مركز تحقيقات پرواز فضايي مارشال ناسا  2015در سال 
اكسيژن را با موفقيت  /تحت فشار متان kN 8/17آزمايش موتور 

مهندسان مركز مارشال بر اين باورند كه با جايگزيني . انجام داد
مريخ  /توانند ماه سيستم تغذيه تحت فشار با سيستم توربوپمپي مي

  .]8[تر را توسعه دهند  هايي با مقياس بزرگنشين
هاي  اي سيستم در مقاله 2016و همكاران در سال  14هربرت

 MARE، 15اكسيژن تحت فشار براي مورفئوس/پيشرانش متان

و  16
در اين . كاربردهاي آتي اين سيستم را مورد تحليل و بررسي قرار دادند

هاي جديد اين پيشران شرح داده شده و نهايتاً به پژوهش قابليت
اقدام طراحي اين سيستم پيشرانش براي فضاپيماهاي بدون سرنشين 

  .]9[ده است ش
نامه ارشد خود طراحي  در پايان 17، كارول2017در سال 

اكسيژن مايع /تمي يك موشك زيرمداري متان مايعسيس
DAEDALUS يك پرتابگر اكتشافي زيرمداري با سيستم تغذيه ،

مطالعه و كاربرد  .]10[تحت فشار رگلاتوري را به انجام رسانيد 
سازي چند موضوعي در سال هاي بهينهبر با روشطراحي ماهواره

اين پژوهش بر . و همكاران صورت پذيرفت 18توسط بروالت 2018
سازي چند موضوعي كه اخيراً توسعه هاي بهينهچند نمونه از روش

 19سازي طراحي چند موضوعي با تجزيه عرضيمثل بهينه(يافته است 
سازي طراحي چند موضوعي تحت عدم فرآيند طراحي، بهينه

بر متمركز است تا ها در طراحي ماهوارهبه همراه كاربرد آن) 20قطعيت
هاي مختلف در فرآيند طراحي مزاياي اثرات كوپلينگ را بين فيزيك

  .]11[نشان دهد 
نه مقاوم چند ارزيابي سه روش طراحي بهينه، مقاوم و بهي

اي توسط آدمي و همكاران در  موضوعي سامانه پيشرانش دو مؤلفه
در اين پژوهش سعي شده تا افزون بر كمينه . ارائه شد 2019سال 

ها نمودن جرم، سيستم از مقاومت مطلوبي نسبت به عدم قطعيت
سيستم پيشرانش به سه روش بهينه، مقاوم و مقاوم . برخوردار باشد

ز منظر حساسيت نسبت به عدم ده است كه ابهينه طراحي ش
  .]12[گيرند ها و نيز كاهش جرم تحت مقايسه قرار مي قطعيت

هاي  ، ويژگي21ملچر و مورهد 2019در سال  ]13[در مرجع 
اكسيژن پروژه /پايداري احتراق متان را براي موتور اصلي متان

و سيستم تغذيه پيشران تحت  kN 24/22مورفئوس كه داراي تراست 
هاي كرايوژنيك است، تحت بررسي قرار  فشار به منظور كاربرد پيشران

سازي ، بروالت و همكاران يك رويكرد بهينه2020در سال . دادند
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طراحي چند موضوعي چند سطحي را براي طراحي وسايل فضايي 
پرتابگرهايي با دو روش پيشنهادي براي . اندچند مأموريته ارائه داده

و  SSOپيكربندي قابل استفاده مجدد به مدار ( مأموريت مختلف
چند  MDOبا استفاده از ) GTOبارمصرف به مدار پيكربندي يك

هاي موضوعي سازيهدفه براي تخمين هزينه محاسباتي با شبيه
  .]14[متمركز است 
بري با قابليت استفاده سازي طراحي چند موضوعي ماهوارهبهينه

 22توسط درسيا 2020ها و اهداف مختلف در سال مجدد براي پيشران
اين چارچوب شامل برآورد جرم مناسب تمام . و همكاران ارائه شد

اي براي محاسبه پيشران مورد نياز براي هاي اصلي و برنامهزيرسيستم
هدف كلي چارپوب طراحي كه با . باشدمانورهاي صعود و فرود مي

هاي الگوريتم ژنتيك كوپل شده است، نشان دادن تركيب پيشران
مختلف و توابع هدف طراحي بهينه پرتابگر براي سناريوهاي مختلف 

  .]15[مأموريتي است 

  تعريف مسئله
اي تحت فشار با توجه به مقدمه و پيشينه پژوهشي كه از پرتابگره

تغيير (گفته شد، هدف از اين پژوهش ايجاد رويكردي نوين 
در ) بر از سيستم توربوپمپي به سيستم تحت فشارطراحي ماهواره

هاي  طراحي پرتابگرهاي سوخت مايع به منظور كاهش هزينه
روند پژوهش در اين مقاله، . طراحي و توسعه تا حد امكان هست

است كه قابليت حمل  GPFرانش طراحي پرتابگري با سيستم پيش
حداكثر محموله با حداقل جرم برخاست به مدار مقصد دايروي به 

اين پرتابگر صرفاً به منظور . كيلومتر داشته باشد 500ارتفاع 
رو، سايت پرتاب امام از اين. شودكاربرد در داخل كشور طراحي مي

يي و عرض جغرافيا 23/35سمنان با طول جغرافيايي ) ره(خميني 
در ادامه . شودنظرگرفته مينقطه پرتاب درعنوان  بهدرجه  92/53

پس از طراحي پرتابگر مورد نظر، كارايي و پتانسيل آن براي حمل 
محموله به مدارهاي مختلف با روش تحليل چند موضوعي 

  .شود سنجيده مي
نوع پيشران مورد استفاده براي پرتابگر، متان مايع و اكسيژن 

هاي طراحي كه  ها، پارامترها، قيود، الزامات و انتخابمتغير. استمايع 
  .در طراحي مد نظر قرار گرفته، در ادامه معرفي شده است

 د ازمتغيرهاي طراحي عبارتن:  
  جرم محموله،  -
 نسبت سوخت به اكسيدكننده مراحل،  -

 زمان سوزش مراحل و  -

 .*قطر مخازن  -

_________________________________ 
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(MDA)رتابگر با سيستم پيشرانش غيرتوربوپمپي مبتني بر تحليل چند موضوعيبررسي كارآيي يك پ 
  پژوهشي علوم و فناوري فضايي -فصلنامة علمي

 39/  ) 49شماره پياپي ( 1400زمستان   /4شمارة  / 14دورة 

شامل نسبت  پارامترهايي كه بر روي جرم پيشران اثرگذار هستند،(*
م پيشران را اين موارد جر. هستنداختلاط پيشران و زمان سوزش 

بودن چگالي سوخت و اكسيدكننده حجم  تخمين زده و با مشخص
با توجه به آنكه طول و قطر . شودپيشران مورد نياز استخراج مي

شدن هندسه و ابعاد  پرتابگر ثابت و مشخص نيست، براي مشخص
طول و يا قطر مخازن بايد مشخص باشد  موشك يكي از دو پارامتر

ها، مخازن كروي نيستند توجه شود كه با توجه به حجم زياد پيشران(
بر همين اساس و به دليل اثرگذاري بيشتر قطر  -هستنداي و استوانه

ها، قطر مخازن به عنوان يك متغير طراحي، انتخاب در ساير ديسيپلين
 ).شودمي

 صات مدار مقصد، خواص مكانيكي پارامترهاي طراحي شامل مشخ
حرارتي سازه موتور، مخازن، بدنه پرتابگر، خواص شيميايي 

اي كه موتور براي آن طراحي  سوخت و اكسيدكننده(ها  پيشران
برخي از ) گيرد شود و در پرتابگر مورد استفاده قرار مي مي

  .هاي هندسي موتور، مخازن، دماغه پرتابگر و غيره هستند مشخصه
 هستنداحي به شرح زير قيود طر:  

نسبت طول به قطر موشك و نسبت طول به قطر هر يك از   -
6براي كل موشك (طبقات  < < ، براي طبقه اول 16 5 < < 3و براي طبقه دوم  12 < < 5.5 (،  

قطر هر يك از طبقات از قطر خروجي نازل موتور همان طبقه   -
 بيشتر باشد،

نسبت ضريب بار حاصله براي هر يك از مراحل پرتابگر از   -
≤طبقة اول (مقداري معين كمتر يا بيشتر نباشد  و طبقة  1.2

≤دوم  0.5 (، 

 اختلاف سرعت مداري و سرعت پرتابگر، صفر شود،  -

يابد،  ف ارتفاع مداري و ارتفاعي كه پرتابگر به آن دست مياختلا  - 
 صفر شود،

درجه در نظر گرفته  70-20زاويه جدايش پرتابگر در محدوده   -
 شده است،

كنند بايد  محلي كه اجزاء جدا شده از موشك در آن سقوط مي  -
 ايمن و مناسب باشد و

ن ضريب مما(پايداري آيروديناميكي با طراحي دامن و بالك   -
 ).منفي باشد 

 الزامات طراحي عبارت است از: 

  دو طبقه بودن راكت،  -
 يكسان بودن قطر طبقات اول و دوم،  -

  ،)kN 150(ثابت بودن تراست براي موتور طراحي شده   -
 1عدد و طبقه دوم  9طبقه اول (تعداد موتور طبقات اول و دوم   -

 ،)عدد موتور

 ،)bar 60(ثابت بودن فشار محفظه احتراق   -

كه از مقدار  درصورتي(فشار مخازن فشارنده كردن ثابت فرض   -
bar 400  بيشتر شود، اين فشارbar 400 شود  در نظر گرفته مي

 ،)يابد ولي حجم مخزن در راستاي طول افزايش مي

برابر شعاع مخازن پيشران در نظر  5/0شعاع مخازن فشارنده   -
 اند، شده گرفته

 ،m 4حداكثر ارتفاع محموله   -

 500و  kmارتفاع مداري   -

 bar 6/0به ترتيب  شار خروجي نازل در سطح دريا و خلأمتوسط ف  - 
 .bar 01/0و 

 هاي طراحي شامل انتخاب: 

ن، موتور طبقه دوم از نوع موتور طبقه اول است؛ تنها تفاوت آ  -
  و در نتيجه طراحي نازل است، فشار خروجي برابر با فشار خلأ

لاينر آلومينيومي به همراه (زيتي جنس سازة مخازن كامپو  -
 است،) پوشش الياف كربن

 هست، T6-6061جنس سازة پوستة بدنه، آلومينيوم   -

 جنس سازة موتور، كبالت كروم،  -

 جنس فيرينگ پرتابگر، كامپوزيت كربن،  -

 نحوه چيدمان طبقات به صورت سري،   -

-  Ogive ،بودن شكل فيرينگ 

 و) هليوم(نوع گاز فشارنده به كار رفته   -

 ).متان مايع و اكسيژن مايع(هاي مورد استفاده  نوع پيشران  -

  سازي موضوعات و روابط حاكم مدل

سازي موضوعات درگير در طراحي پرتابگر دو طبقه  در اين بخش به مدل
با توجه به حجم معادلات و روابط حاكم بر موضوعات . پرداخته شده است

براي . خلاصه ارائه شدمختلف، سعي شده است تا موارد اصلي به طور 
  .توضيحات بيشتر به مراجع مربوط به هر بخش مراجعه شود

به دليل آنكه فرآيند درون محفظه تراست يك  :موضوع پيشرانش  .1
توان با تعريف گرماي  است، مي) آنتروپي ثابت(فرآيند آيزنتروپيك 

ويژه و استفاده از ديگر مشخصات گاز مورد نظر، روابط 
راي فشار، دما، سرعت صوت و چگالي در مقاطع ترموديناميكي را ب

صورت  هاين روابط ب. دكرمختلفي از محفظه تراست استفاده 
 :]16[ند شو مي بيان) 4(تا ) 1(معادلات 

)1( = 1 +  

)2( = 1 + .
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)3( = 1 +  

)4( = 1 +  

به ترتيب چگالي، سرعت  و  ، ، ، )4(تا ) 1(در روابط 
نسبت  گلوگاه نازل، در نقطه مورد نظر و  صوت، فشار و دما در

بيانگر چگالي،  انديس (گرماي ويژه گازهاي حاصل از احتراق هستند 
ماخ  سرعت صوت، فشار و دما در هر نقطه از نازل و محفظه و 

  ).جريان عبوري است
محفظه احتراق مجموع نيروي تراست و فشار مخزن به سازه در 
  :شودارائه مي) 5(ميزان ضخامت مورد نياز در رابطه . آيدوارد مي

)5(=  

هاي فضايي بين سازه كه عموماً براي سيستم ضريب اطمينان 
تنش مجاز سازه كه به جنس  شود، در نظر گرفته مي 5/2تا  2/1

شعاع  فشار حداكثر درون محفظه،  آن وابسته است، 
  .باشندتراست مي مخزن و 

 ها و  رهمساحت سطح كل ديوا حجم،  مقدار تقريبي 
شود  بيان مي )8(تا  )6(شعاع محفظه احتراق به ترتيب با معادلات 

]16[:  

)6(= + cot / − 1  

)7(= 2 + csc ( − 1)  

)8(=  

انقباض سطح محفظه و  نسبت طول محفظه،  در اين روابط، 
رابطة مساحت بر اساس . زاويه باريك شوندگي محفظه هست 

  :]17, 16[داده شده است  )9(طراحي نازل در معادله 
)9(= 1 + ( )

 

به ترتيب سطح مقطع و ماخ جريان عبوري از نازل در ابتدا  و  كه 
سرعت گازها در خروجي نازل به صورت  . يا انتهاي نازل هستند

  :شودتعريف مي) 10(رابطه 

)10(= 1 −  

دماي محفظه احتراق،  ثابت گاز،  شتاب جاذبه،  كه در رابطه فوق، 
فشار محصولات احتراق در خروجي نازل  فشار محفظه احتراق و  

  :آيدبه دست مي) 11(با استفاده از معادله  طول نازل . هستند
)11( = . √ °   

  .شعاع گلوگاه نازل است كه در آن 

ها تر هريك از اين زير سيستمبه منظور دسترسي به روابط دقيق
سازي  لدر نهايت بلوك مد. استفاده نمود ]18, 16[توان از مراجع مي

استخراج  2شكل موضوع پيشرانش و جريان داده مربوطه به صورت 
  .شده است

  
 ي موتورحبلوك طرا - 2شكل 

) 12(توان طبق رابطه فشار مخزن پيشران را مي 
  :كردمحاسبه 

)12( = + ∆ + ∆ + ∆ 

كاري  و سيستم خنك ∆ها  لوله/ ، خطوط تغذيه∆افت فشار در مسير تغذيه پيشران، شامل افت فشار در انژكتور  در  ]20, 19[ق مراجع كه مقادير تقريبي آن طب است ∆
  .ارائه شده است 15-13روابط 

)13( ∆ ≈ 0.075 

)14( ∆ ≈ (0.05 − 1) 
)15( ∆ ≈ 0.15 

جرم موتور به صورت مجموع جرم محفظه احتراق، نازل و 
  .شود بيان مي )16(شيرها، به صورت معادله 

)16(= + + +
 

به صورت ) 17(، جرم شيرها از رابطه ]19, 20[كه مطابق با مرجع 
  .شودتقريبي محاسبه مي

)17(= 0.07 × . + . 
است بايد با توجه به اين كه سيستم تغذيه از نوع رگلاتوري 

. ها و گاز فشارنده يا به اصطلاح جرم تر نيز محاسبه شود جرم پيشران
به دليل بيشتر بودن فشار مخازن فشارنده نسبت به مخازن پيشران، 

حجم كل % 10، حجم اوليه گاز فشارنده در حدود ]21[مطابق با مرجع 
مخازن پيشران در فشاري ثابت . شود مخزن پيشران در نظر گرفته مي

در ) مجموع فشار محفظه احتراق و افت فشار در طي مسير تغذيه(
ديگر، فشار مخازن پيشران در ابتدا  عبارت به. قرار دارند bar 76حدود 

  .و انتهاي عمليات برابر است
)18( = ×  

)19( = ( ) 

)20( = × 
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جرم كل پيشران،  ، )20(تا ) 18(در معادلات 
زمان  نرخ جريان جرمي پيشران ورودي به موتور،  

جرم  نسبت اختلاط اكسيدكننده به سوخت،  سوزش، 
  .]16[جرم اكسيدكننده هستند  سوخت و 

در انتهاي كاركرد سيستم پيشرانش بايد فشار مخزن گاز فشارنده 
گر، مخزن دي از طرف. حداقل برابر با فشار مورد نياز مخزن پيشران باشد

اي در فشار شدن پيشران، فقط داراي گاز فشارنده پيشران به دليل مصرف
توان از در نتيجه براي محاسبه جرم گاز فشارنده مي. مخازن پيشران است

  :دتفاده كربه طور مجزا براي سوخت و اكسيدكننده اس 23- 21روابط 

)21( = ( ) × ( ) + 
  

)22( 
= ( ) × ( ) +

 

)23( = +
به ترتيب جرم گاز فشارنده براي مخازن  و  كه 

)سوخت و اكسيدكننده،  )و  ( فشار مخزن سوخت  (
)دماي مخزن،  ثابت گاز،  اكسيدكننده، و  و  ( ( و  حجم مخازن سوخت و اكسيدكننده و  (

حجم مخازن فشارنده براي سوخت و اكسيدكننده  
ه مخازن پيشران و فشارنده در بلوك جريان داده مربوط ب. هستند
  .درآمده است به نمايش 4و  3شكل 

  
 بلوك مخازن پيشران - 3شكل 

 
 بلوك مخازن فشارنده - 4شكل 

  موضوع سازه .2
ده، پوسته بدنه، در موضوع سازه روابطي براي مخازن پيشران و فشارن

در هر طبقه، دو . ها ارائه خواهد شد فيرينگ، قفسه مياني، دامن و بالك
مخزن براي پيشران در نظر گرفته شده به صورت سري در بدنه جاي 

ترتيب وزن  به اين. دشو از يكديگر جدا مي 23گيرند و توسط يك بالكهدمي
 .]22[است  )25(و  )24(مخازن اكسيژن و متان به ترتيب معادل با روابط 

)24(= ( ) + × ×  

_________________________________ 
23 Bulkhead 

)25(= ( ) + × ×  

توان به طريق ذيل از روابط مساحت جانبي بالك و دامن را مي
  :به دست آورد؛ سطح جانبي دامن برابر است با) 28(تا ) 26(

)26(
( ) = × + ×− + ( )   

 شعاع دامن از مركز بدنه پرتابگر،  كه در معادله فوق، 
ع بالك به با توجه به اينكه مقط. باشندطول دامن مي شعاع بدنه و 

در نظر گرفته شده است، سطح مقطع عرضي و  24صورت كماني شكل
  .به دست خواهد آمد) 28(و ) 27(سطح جانبي آن به صورت معادلات 

)27(
( ) = × sin ×1 −   

. طول كمان است وتر و  شعاع كمان،  كه در اين روابط، 
تواند به ترتيب براي باشد كه ميارتفاع كمان از وتر مي همچنين، 

سطح جانبي . نوشته شود و  كمان فوقاني و تحتاني به صورت 
  :بالك

)28(( ) = × +   
به ترتيب طول كمان فوقاني و  و  دهانه بالك،  كه 

) 30(و ) 29(ها به صورت روابط جرم دامن و بالك. تحتاني هستند
  .شوندمحاسبه مي

)29( = ( ) × ×   
)30( = × ( ) + ( ) ××   

اي دامن هاي سازهيب ضخامتبه ترت و  در اين معادلات 
طبقة اول، (جرم سازه، شامل جرم فيرينگ، پوسته . باشندو بالك مي
  .نمايان است )31(باشد كه در معادله ها و دامن مي ، بالك)دوم و مياني

)31( 
= ( × ) + ++ + 

ها به عنوان ورودي ديده كه در اكثر بلوك دياگرام پارامتر 
به منظور . كننده جنس و مشخصات فيزيكي سازه استشود، تعيينمي

توان از ها ميتمتر هريك از اين زير سيسدسترسي به روابط دقيق
سازي زير  در نهايت پس از مدل .كرداستفاده  ]18, 16[مراجع 
 9تا  5شكل هاي مربوطه به صورت  هاي مربوط به سازه، بلوك بخش

  .تدوين شد
_________________________________ 

24 Arc shape 
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 پوسته بدنهبلوك  - 5شكل 

  
 بلوك طبقه مياني - 6شكل 

  
 بلوك فيرينگ - 7شكل 

  
 هابلوك بالك - 8شكل 

  
 بلوك دامن - 9شكل 

  (TPS)موضوع سيستم حفاظت حرارتي  .3
 .استپرداخته نشده  TPSدر اين پژوهش به موضوع 

 موضوع آيروديناميك .4

افزار  به منظور تحليل و استخراج ضرايب آيروديناميكي، از نرم
Missile DATCOM افزار، شرايط  ورودي اين نرم. استفاده شد

، سطح مرجع، طول مرجع و شكل )ماخ، زاويه حمله و ارتفاع(پروازي 
هاي آن، ضرايب آيروديناميكي پرتابگر خواهد  خروجي. هندسي است

بلوك . سازي مسير مورد استفاده قرار خواهد گرفت كه در شبيه بود
سازي موضوع آيروديناميك و جريان داده مربوطه، به صورت  مدل

 .است 10شكل 

  
 بلوك آيروديناميك -10شكل 

  سازي موضوع شبيه .5
شدن زاويه جدايش بين دو طبقه قابل  صمشخبرنامه زاويه فراز با 

سازي سطح اين زاويه جدايش يك متغير بهينه. تدوين است

درجه براي آن در نظر گرفته شده  70الي  20زيرسيستم است كه بازه 
. باشد هاي زماني مختلف متفاوت مي تغييرات زاويه فراز در بازه. است

، زاويه فراز به صورت )ثانيه 15الي  10( از لحظه شروع پرتاب تا 
درجه يعني پرواز موشك به صورت عمودي خواهد بود  90ثابت 

)= تا لحظه جدايش اين تغييرات به صورت درجه  از ). 2/
 .است) 32(دوم براي مرحله اول پرتابگر به فرم رابطه 

)32( = ( ) − +   

از لحظه جدايش تا تزريق در مدار يعني پرواز مرحله دوم پرتابگر، 
  .است) 33(تغييرات به صورت خطي مطابق با رابطه 

)33( = − +   
به  و  زاوية جدايش،  زاوية فراز،  روابط فوق، كه در 

. باشند اي طبقه اول و موتور طبقه اول ميترتيب زمان سوزش موتوره
  .دست آورد به) 34(را در طي پرواز از رابطه توان زاويه آلفا همچنين، مي

)34( = −   

و  مقادير سرعت در راستاهاي  و  زاويه مسير پرتابگر از  كه 
  ).34رابطه (قابل محاسبه است  

)35( = tan   
توان از  هاي وارده به پرتابگر در طي مسير پروازي را مي شتاب

  .به دست آورد )37(و  )36(معادلات 

)36( 
= [− 	 sin( ) − cos( −) − sin( − ) + cos( − + )]  

)37( 
= [− 	 cos( ) − sin( − ) +cos( − ) + sin( − + )]  

هاي اين  ترين بخش سازي برنامه زاويه پيچ يكي از مهم بهينه
قسمت است كه گاهي در مراجع به عنوان يك موضوع مستقل نيز 

سازي مسير و جريان  سازي موضوع شبيه مدل بلوك. اشاره شده است
  .رسم شده است 11شكل داده مربوطه، به صورت 

  
 سازيبلوك شبيه -11شكل 

  تخمين جرم پرتابگر .6
جرم ناخالص برخاست پرتابگر به طور كل متشكل از جرم 

موتورها، مخازن پيشران، مخازن فشارنده و پيشران، گاز فشارنده، 
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به ترتيب جرم خشك و جرم تر ) 39(و ) 38(در روابط . باشد سازه مي
  :پرتابگر ارائه شده است

)38( = + + + ++   

)39( = + + +
  

جرم موتور،  جرم گاز فشارنده،  جرم پيشران،  
جرم مخازن فشارنده و  جرم مخازن پيشران،  

  .جرم سازه هستند 

طراحي بهينه چند موضوعي پرتابگر با سيستم 
  پيشرانش تحت فشار

هاي  اي از روش مجموعه (MDO)طراحي بهينه چندموضوعي 
هاي مهندسي است كه چندين موضوع را مديريت  طراحي سيستم

ها  ين است كه از مزيت كوپلينگا MDOهاي  هدف روش. كند مي
و تقابلات بين موضوعات مختلف بهره گيرد تا به طراحي همراه 

ساختار پرتابگر به صورت راكتي دو . با بهينگي كلي دست پيدا كند
سيستم پيشرانشي كه براي پرتابگر در نظر گرفته . باشد طبقه مي

ه شده است، سيستم پيشرانش تحت فشار از نوع رگلاتوري است ك
ها استفاده  از مخازن مجزايي براي تحت فشار قرار دادن پيشران

 (MDO)به منظور طراحي بهينه چند موضوعي پرتابگر . كند مي
، از 26و همه با هم 25پذيري موضوعي اختصاصي دو روش امكان

  .مورد انتخاب قرار گرفت MDOهاي تك سطحي  روش
و  شود ساز در سطح سيستم استفاده مي يك بهينه IDFدر 

. شوند هاي مختلف فراخوان مي هاي تحليلي در زيرسيستم بلوك
سازي بين  ساز مسئول هماهنگ در اين روش، بهينه

تضمين  برايو متغيرهاي اضافي را است هاي مختلف  زيرسيستم
هاي مختلف به صورت  در هر تكرار زيرسيستم. برد آن به كار مي

ها تضمين  نپذير هستند، اما كوپلينگ بين آ جداگانه امكان
شود و  هماهنگي حل، در هر تكرار تضمين مي IDFدر . شود نمي

دهد و بنابراين نبايد پيش از  فقط در همگرايي اين اتفاق رخ مي
اين روش تجزيه، به طور . دستيابي به همگرايي متوقف شود

دهد، اما اين امكان  اي تعداد متغيرها را افزايش مي ملاحظه قابل
بدين سبب در . سازي بهبود يابد راندمان بهينه كند تا را فراهم مي

هاي مختلف يك تحليل انفرادي انجام  هر تكرار در زيرسيستم
  .]23[ گيرد مي

_________________________________ 
25 Individual Disciplinary Feasibility (IDF) 
26 All-At-Once (AAO) 

هاي  سازي و معادلات زيرسيستم ، مسئله بهينهAAOروش 
ترين روش  اين روش ابتدائي. كند زمان حل مي مختلف را هم

MDO ساز سطح سيستم واگذار  فرآيند به بهينه كنترل. است
كند و  سازي تابع معيار كلي را دنبال مي شود كه هدف بهينه مي

ها  طراحي و ارزيابي. كند هاي زيرسيستمي را فراخواني مي ارزيابي
. شوند در سطوح زيرسيستم و سيستم در يك زمان انجام مي

اهميت  از IDFبنابراين، تمركز مسئله در اين حالت نسبت به 
 AAOدر مسائل نسبتاً كوچك، روش . بيشتري برخوردار است

. دهد كاربردي است و اجازه محاسبات موازي را مي IDFمانند 
تواند كاهش  اي مي ملاحظه بنابراين، زمان محاسبه به شكل قابل

  .]23[ يابد
ازي جرم سعموماً در طراحي مفهومي بهينه، تابع هدف حداقل

براي يك مأموريت ) به عنوان تقريبي از هزينه(بر موشك ماهواره
اين موضوع كمك بزرگي به شفاف شدن مسئله . مشخص است

بر براي زيرا اصولًا امكان طراحي موشك ماهواره. نمايدطراحي مي
بر با ميسر است، ولي براي موشك ماهواره) متداول(هر مأموريتي 

به نحوي كه . ين موضوع متفاوت استسيستم غير توربوپمپي ا
) حتي بدون بار مفيد(بر امكان رسيدن به مدار موشك ماهواره

نيز ) جرم بار مفيد(از اين رو، مأموريت پرتابگر . هميشه مقدور نيست
به عنوان يك موضوع غير شفاف در دستور كار قرار گرفت و حداكثر 

رم پرتابگر بار مفيد قابل حمل به مدار مورد نظر با حداقل ج
. به عنوان تابع هدف طراحي بهينه انتخاب شد) حداكثرسازي (

كه براي (براي لحاظ قيود نيز از تابع پنالتي با ضرايب وزني متناظر 
استفاده شده ) اين مسئله به طور خاص استخراج و تنظيم گرديد

رابطه رياضي صريحي بين تابع هزينه و متغيرهاي طراحي . است
ندارد و به همين دليل از روش طراحي بهينه چند موضوعي  وجود

  .استفاده شده است
سازي شد، اما از منظر  در اين پژوهش هر دو چارچوب پياده

نتايج بهتري را ارائه  AAOهمگرايي، سرعت رسيدن به پاسخ و غيره، 
ماتريس طراحي در . نمود و اين ساختار براي ادامه انتخاب شد

راحي بهينه چند موضوعي پرتابگر دو طبقه در براي ط AAOچارچوب 
افزار متلب به منظور تحليل  در طراحي از نرم. است ارائه شده 12شكل 

ها به شكلي منطقي  نتايج بهره گرفته شده است تا نتايج و خروجي
امكان هاي تكاملي،  ترين مزيت روش مهم. مورد ارزيابي قرار گيرند

يافتن اكسترمم كلي و اصطلاحاٌ متوقف نشدن در اكسترمم محلي 
مقدار نزديك  GA، ابتدا الگوريتم GA-SQPدر روش تركيبي . است

عنوان حدس اوليه  به بهينه تابع را استخراج نموده، سپس اين نقطه به
نهايتاً مقدار بهينه متغيرهاي طراحي . شود داده مي SQPبه الگوريتم 
پارامترهاي اصلي تنظيم شده . شود الگوريتم حاصل ميتوسط اين 

  .است ارائه شده 2جدول بهينه ساز در 
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  سازپارامترهاي تنظيم شده بهينه -2جدول 

 (GA)الگوريتم ژنتيك 

 100 جمعيت اوليه

 30 تعداد نسل

 10 احتمال جهش

ضريب (مال تقاطع احت
 )تلفيق

7/0 

 (GA)الگوريتم ژنتيك 

 05/0 ضريب جهش

ريزي درجه دوم الگوريتم برنامه
(SQP) 

 200 حداكثر تعداد تكرار

 00001/0 تلرانس تابع هدف

 00001/0 تلرانس متغير طراحي

  
 )AAOچارچوب (ماتريس ساختار طراحي بهينه چندموضوعي  -12شكل 

تم طراحي بهينه چند گذاري الگوري صحه
  موضوعي

با توجه به عدم انتشار اطلاعات لازم در خصوص پرتابگر عملياتي 
از اين رو، . گذاري نتايج به صورت مستقيم ممكن نشد امكان صحه

الگوريتم طراحي با استفاده از اطلاعات موجود در خصوص طبقات 
. سنجي شدهاي پيشرانش تحت فشار صحه مانوري مجهز به سيستم

جويي در اين بخش، از ارائه كامل نتايج صرف نظر شده  راي صرفهب
  .است

كه پيشتر اشاره شد، اطلاعات كافي براي موشك طور همان
بر با سيستم پيشرانش تحت فشار هنوز موجود نيست ماهواره

و در ) Scorpiusبرهاي ماهواره(عملياتي  pressure-fedپرتابگرهاي (
گذاري كل موشك و بنابراين صحه)) Terranبر ماهواره(حال توسعه 

اي از جرم اما با توجه به آنكه بخش عمده. بر عملاً مقدور نيستماهواره
پرتابگر مربوط به سيستم پيشرانش آن شامل موتور، مخازن پيشران و 
. سيستم تغذيه است و بنابراين براي صحه گذاري دو گام طي شده است

موتور، با استفاده از يك نمونه موتور  گذاري نتايج مربوط بهدر ابتدا صحه
گذاري نتايج با و در سپس در گام دوم، صحه) با پيشران مشابه(موجود 

به دليل مشابهت در استفاده از (مقايسه با يك نمونه طبقه فوقاني 
انجام پذيرفت كه در ادامه ) سيستم پيشرانش و مخازن تحت فشار

گذاري با توجه  بخشي از اين صحه. ]18[بخشي از آن ارائه شده است 
شده در  طراحي و ساخته 1- به موتور متان اكسيژن تحت فشار لئون

  .انجام گرفته است ]24[مرجع 
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پيشران  با(موتور پرتابگر تحت فشار با نمونه موتور موجود  گذاريصحه - 3جدول 
  ]18[) مشابه

  نتايج حاصل از طراحي
نتايجي كه از سايزينگ و طراحي اين پرتابگر به دست آمده در 

همچنين، در ادامه تصاوير رسم شده از . است ارائه شده 4جدول 
تصوير شماتيك رسم شده پرتابگر  .ابعاد دقيق اين پرتابگر آمده است

رسم شده از اجزاي  CADو تصوير  13شكل در  MDافزار با نرم
و نمايي كلي از پرتابگر ) مخازن پيشران و فشارنده، موتورها( داخي

  .مشاهده كرد 14شكل توان در طراحي شده را مي

  هاي حاصل از طراحي پرتابگر ابعاد و خروجي -4جدول 

 مقدار عبارت پارامتر
35/85429  (kg)جرم ناخالص برخاست 

57/1201  (kg)جرم محموله 
94/37  (m)طول پرتابگر 

) (kg)جرم ناخالص طبقه اول  )  06/72486
) (kg)جرم ناخالص طبقه دوم  )  9/11568

71/2  (m)قطر طبقه اول 
71/2  (m)قطر طبقه دوم 
68/24  (m)طول طبقه اول 
01/5  (m)طول طبقه دوم 

05/66826  (kg)جرم پيشران طبقه اول 
27/10330  (kg)جرم پيشران طبقه دوم 

1350  (kN)تراست طبقه اول 
150  (kN)تراست طبقه دوم 

5/291  (sec)ضربه ويژه موتور طبقه اول 
8/362  (sec)ضربه ويژه موتور طبقه دوم 

) (sec)زمان سوزش طبقه اول  )  5/141
) (sec)زمان سوزش طبقه دوم  )  99/244

66/1213  (kg)جرم هليوم طبقه اول 
27/210  (kg)جرم هليوم طبقه دوم 

45/70  (kg)جرم دامن 

 مقدار عبارت پارامتر
 96/1   (m)طول دامن 
 78/4   (m)قطر دامن 

 18/62   (deg)زاويه دامن 
 47/123   (kg)جرم مجموعه بالك ها 

 89/0   (m)طول بالك 

  
 شماتيك پرتابگر طراحي شده -13شكل 

 

    
 نماي كلي پرتابگر طراحي شدهبرش خورده از اجزاي داخلي و  CADتصوير  - 14شكل 

  آناليز حساسيت
فرآيندي است كه ارضاي كوپلينگ بين  127موضوعيتحليل چند
پرتابگر بهينه استخراج شده . دهد هاي مختلف را هدف قرار مي زيرسيستم

) كيلومتري از سطح زمين 500ارتفاع (اگرچه براي انجام يك مأموريت نامي 
يا ارتفاع مداري از  فزايش حمل بار مفيدبهينه است، ولي در عمل درخواست ا

در اين بخش به تحليل عملكرد پرتابگر . يك كلاس پرتابگر وجود دارد
كيلومتر پرداخته  900تا  250هاي مداري  بهينه استخراج شده براي ارتفاع

شده است تا مشخص شود كه پرتابگر مورد نظر قابليت حمل چه ميزان بار 
براي اين منظور نيازمند طراحي مجدد . ف داردمحموله را به مدارهاي مختل
در انتها بايد متذكر شد كه پارامترهاي اصلي . برنامه زاويه پيچ خواهيم بود

، جرم سوخت، آيروديناميك ز جمله مدت زمان سوزش، تراست خلأپرتابگر ا
البته طبيعي است كه با تغيير در مسير پروازي، مقدار . و سازه ثابت است

ضربه مخصوص، نيروهاي آيروديناميكي و شرايط پروازي  تراست واقعي،
  .متفاوت خواهد بود

  آناليز جرم بارمحموله
هاي پروازي مختلف را  مقدار جرم بارمحموله قابل حمل در ارتفاع

هرچه ارتفاع مداري افزايش . دكر مشاهده 15شكل در توان  مي
_________________________________ 

27. Multi-Disciplinary Analysis (MDA) 

 Leon 1اكسيژن/برخي از مشخصات موتور متان

تراست 
(kN) 

فشار 
محفظه 

(bar) 

طول 
مشخصه 

(cm) 

ضربه 
 (s)ويژه

زمان
سوزش 

(s)

    

9 72 90 300 10 40° 25/5 

 خطا موتور متالوكس Leon 1 پارامتر

 %4/5 7179/9 22/9 نسبت انبساط نازل

 318/7 244588/7 00/1% (cm)قطر محفظه 

قطر خروجي نازل 
(cm)

702/9 856724/9 6/1% 

 18445/3 161792/3 71/0% (cm)قطر گلوگاه

 719/17 141444/17 26/3% (cm)طول محفظه 
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پرتابگر براي انتقال محموله به مدار كاهش خواهد يابد، پتانسيل 	مي
. اي با وزن كمتري را حمل خواهد كرد يافت يعني محموله

 kmطوركه نمايان است بيشترين جرم محموله مربوط به مدار  همان
   .است km 900و كمترين جرم محموله مربوط به مدار  250

  
 نسبت به ارتفاع مداري تغييرات جرم محموله -15شكل 

 آناليز ارتفاع

پـروازي پرتـابگر نسـبت بـه زمـان در       ، تغييرات مسـير 16شكل در 
طوركـه نمايـان    همان. هاي مداري مختلف قابل مشاهده است ارتفاع

  .اند است اين مسيرهاي پروازي با تغيير مأموريت تغيير يافته

  آناليز سرعت
توان  غييرات سرعت پروازي پرتابگر در طي پرواز نسبت به زمان را ميت

اين تغييرات در سرعت مرحله دوم پرتابگر . مشاهده كرد 17شكل در 
 .يابد با افزايش ارتفاع مداري اين پارامتر كاهش مي. گير است چشم

  آناليز تراست
و با در نظر  18شكل ت تراست نسبت به زمان در با توجه به تغييرا

براي طبقات اول و دوم ولي با  kN 150داشتن اينكه از يك نوع موتور 
هاي مداري  اين تغييرات در تمام ارتفاع. تعداد متفاوت استفاده شده است

طبقه اول پرتابگر وجود تنها كمي تفاوت در تغييرات تراست . ثابت است
  .دارد كه به علت تغيير مسير پروازي پرتابگر هست

  آناليز جرم كل
 ارائه 19شكل كل پرتابگر نسبت به زمان پرواز در تغييرات جرم 

چون هندسه پرتابگر ثابت در نظر گرفته شده است، تنها . شده است
ر نمودار با افزايش ارتفاع نمايان است كه به دليل تغييرات كوچكي د

اين تغييرات . باشد تغيير جرم محموله قابل حمل توسط پرتابگر مي
ديگر  عبارت به(اي است كه با افزايش ارتفاع مداري جرم كل  گونه به

  .يابد كاهش مي) جرم محموله

  آناليز زاويه فراز و جدايش
را افزايش دهيم، تغيير زاويه  با توجه به آنكه هرچه ارتفاع مداري

بنابراين، زاويه جدايش . به صفر كمتر خواهد بود 90فراز پرتابگر از 
كه به  درصورتي. طبقات نيز با افزايش ارتفاع افزايش خواهد يافت

توجه شود، تغييرات زاويه جدايش و فراز با افزايش ارتفاع  20شكل 
  .داري صعودي استم

  
 تغييرات مسير پروازي پرتابگر در واحد زمان -16شكل 

  
 تغييرات سرعت پرتابگر در واحد زمان -17شكل 

  
 تغييرات تراست در واحد زمان -18شكل 
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 م كل در واحد زمانتغييرات جر -19شكل 

  
 تغييرات زاوية فراز پرتابگر در واحد زمان -20شكل 

  آناليز برد زميني
تغيير برد زميني پرتابگر نسبت به زمان، مختصات جدايش  21شكل در 

اين تغييرات . طبقات و تزريق ماهواره به مدار قابل مشاهده است
اي است كه هرچه ارتفاع مداري افزايش يابد، زاويه فراز پرتابگر  گونه به

كند  رو، برد زميني كه پرتابگر طي مي ازاين. نيز افزايش خواهد يافت
  .بنابراين، اين تغييرات به صورت عكس است. كاهش خواهد يافت

  آناليز ضريب پسا
است، تغييرات ضريب پسا  نمايان 22شكل گونه كه در تصوير  همان

. هاي مختلف مداري ثابت است نسبت به عدد ماخ پروازي در ارتفاع
اين تغييرات ثابت به علت آن است كه يك پيكربندي و هندسه را 

  .ايم براي پرتابگر انتخاب كرده

  آناليز نيروي پسا
به نمايش  23شكل در ن تغييرات نيروي پساي پرتابگر نسبت به زما

افزايش ارتفاع  اي است كه با گونه اين تغييرات به. گذاشته شده است
علت آن تغيير سرعت، افزايش . يابد مداري، نيروي پسا كاهش مي

  .جرم و مسير پروازي پرتابگر است

  آناليز فشار ديناميكي
ارتفاع مداري تغييرات فشار  ، با افزايش24شكل توجه به با 

كه بازه زماني كه اين  طوري ديناميكي در واحد زمان كاهش يافته به
  .دهد، نيز كاهش خواهد يافتتغييرات در آن رخ مي

  آناليز ماخ پروازي
گذاشته شده  به نمايش 25شكل ارتفاع نيز در تغيير عدد ماخ با 

كيلومتري  100تا  95روند اين تغييرات تا ارتفاع مداري حدود . است
  .افزايش و از اين بازه به بعد به صورت كاهشي است

  
 تغييرات برد زميني در واحد زمان -21شكل 

  
 ريب پسا در واحد عدد ماخ پروازيتغييرات ض -22شكل 

  
 تغييرات نيروي پسا در واحد زمان -23شكل 
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 تغييرات فشار ديناميكي در واحد زمان -24شكل 

  
 تغييرات عدد ماخ در واحد ارتفاع -25شكل 

  گيري نتيجه

وري بر انواع سيستم پيشرانش، به در اين پژوهش پس از مر
سنجي طراحي بهينه مفهومي يك پرتابگر دو طبقه با سيستم  امكان

سازي  براي اين منظور با مدل. پيشرانش تحت فشار پرداخته شد
سازي  موضوعات مختلف شامل سازه، پيشرانش، آيروديناميك، شبيه
. وين شدو برنامه زاويه پيچ، الگوريتم طراحي بهينه چند موضوعي تد

پرتابگر  GA-SQPساز تركيبي  با تنظيم پارامترهاي الگوريتم بهينه
بهينه به نحوي استخراج شد كه حداكثر جرم بار محموله را با حداقل 

كيلومتري زمين ارسال  500جرم كل پرتابگر به مداري با ارتفاع 
دهنده ممكن بودن استفاده از فناوري  نتايج تحقيق نشان. نمايد

هاي پيشرانش توربوپمپي است  فشار به جاي سيستم مخازن تحت
در ادامه با تحليل حساسيت بر . كه هزينه و پيچيدگي بيشتري دارند

روي كارايي پرتابگر بهينه استخراج شده، مقدار حداكثر جرم بار 
كيلوگرم  1643كيلومتري برابر با  250محموله قابل حمل به ارتفاع 

 900ل به حداكثر ارتفاع مدار حم و مقدار جرم بار محموله قابل
شده در اين  نوآوري انجام. استكيلوگرم  213كيلومتري برابر با 

اي سازي سيستم پيشرانش غير توربوپمپي برمدل) 1: تحقيق شامل
دن مبحث پايداري آيروديناميكي كر اضافه) 2بر، يك موشك ماهواره

ها ار بالكدر روند طراحي مفهومي بهينه با استفاده همزمان از ساخت
سازي چارچوب طراحي بهينه چند موضوعي با پياده) 3و دامن، 

اي ساز دو مرحله استفاده از بهينه) 4و  GA-SQPسازي تلفيقي بهينه
اين پژوهش . سازي برنامه پيچ موشك در هر تكرار استجهت بهينه

ساز طراحي و دستيابي به فناوري پرتابگر تحت فشار تواند زمينهمي
توان گيري از اين فناوري، ميباشد كه در صورت بهره در كشور

هاي طراحي، توسعه و ساخت، كاهش  شاهد كاهش چشمگير هزينه
ريسك و پيچيدگي و افزايش قابليت اطمينان در حوزه پرتاب و 

  .ها به فضا بودارسال انواع ماهواره
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