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Turbopump propulsion systems have been used in almost all launch vehicles. 
With the advancement of manufacturing technologies, especially in the use of 
composite and lightweight structures, the use of non-turbopump propulsion 
systems has been considered due to the reduction of operating costs. This study 
has been investigated the multi-disciplinary optimization design of a two-stage 
launch vehicle using a pressure-fed propulsion system for both stages. Two main 
propulsion systems including gas-pressure and self-pressure feeding systems, 
have been evaluated in different configurations on two launcher stages. To 
extracting the optimum and possible solution, the launcher mission also has been 
added as a design variable in the optimization algorithm. The launcher has been 
extracted and introduced for each specific configuration of the launcher to 
achieve a certain orbital altitude with the maximum carrying payload and 
minimum gross mass. For this purpose, the AAO multidisciplinary optimization 
design framework has been used. The system-level and subsystem optimizer of 
the GA-SQP algorithm have been chosen. 

Keywords: Launcher, Multidisciplinary optimization design, Pressure-fed propulsion 
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ي پرتابگر مبتني بر طراحي مفهومي بهينه چندموضوع
 توربوپمپيغير پيشرانشهاي  سيستم

  4و هادي دستوري 3، اميرحسين آدمي2الهي ، مهران نصرت*1نيا حانيه اسحاق
  ، تهران، ايرانمجتمع دانشگاهي هوافضا، دانشگاه صنعتي مالك اشتر -4و  3، 2، 1

   he.aerospace@gmail.com*:ايميل نويسنده مخاطب

برها از  تقريباً در تمامي ماهواره. شود فضايي محسوب مي -اي اصلي در وسايل هوايي سيستم پيشرانش، مؤلفه
در استفاده از  خصوص هاي ساخت، به فناوري يبا ارتقا. سيستم پيشرانش توربوپمپي استفاده شده است

هاي  ههاي پيشرانش غيرتوربوپمپي با توجه به كاهش هزين هاي كامپوزيتي و سبك، استفاده از سيستم سازه
بر اساس اين رويكرد نوين، در اين تحقيق به طراحي بهينه چندموضوعي . عملياتي مورد توجه قرارگرفته است

دو . بر دو طبقه با استفاده از سيستم پيشرانش تحت فشار براي هر دو طبقه پرداخته خواهد شد يك ماهواره
رگلاتوري و دمشي در ساختارهاي هاي پيشرانش غيرتوربوپمپي شامل سيستم تغذيه  دسته اصلي سيستم

بر مورد ارزيابي قرار گرفته و استخراج جواب بهينه و ممكن مأموريت پرتابگر نيز  مختلف در دو طبقه ماهواره
بر اين اساس پرتابگري براي رسيدن . سازي اضافه شده است به عنوان يك متغير طراحي در الگوريتم بهينه

كثر بارمحموله و حداقل جرم برخاست براي هر ساختار پرتابگر ارتفاع مداري مشخص با قدرت حمل حدا
استفاده شده و  AAOبراي اين منظور از چارچوب طراحي بهينه چندموضوعي . دشو ياستخراج و معرفي م

است تا رسيدن به  شده انتخاب GA-SQPساز تلفيقي  ساز سطح سيستم و زيرسيستم، الگوريتم بهينه بهينه
  . طمئن سازدپاسخ بهينه كلي را م

پرتابگر، طراحي بهينه چندموضوعي، سيستم پيشرانش تحت فشار، سيستم رگلاتوري و سيستم : هاي كليدي واژه
  طراحي سيستميدمشي، 
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  مقدمه

اصلي در هر پرتابگر سيستم پيشرانش آن است كه نيروي   مؤلفة
دادن مخازن به منظور تحت فشار قرار. كند مي جلوبرندگي وسيله را فراهم

اين سيستم به . اكسيدكننده و سوخت بايد از سيستم تغذيه كمك گرفت
تواند به  ينوع اول م. شود بندي مي دسته 6و تحت فشار 5دو نوع توربوپمپي

اي طراحي و ساخته شود كه سبك باشد؛ ولي پيچيدگي سيستم  گونه
هاي تغذيه  ترين روش ترين و رايج يكي از ساده. افزايش خواهد يافت

ها از مخازن مربوطه به موتور، استفاده از يك گاز با فشار بالاست،  پيشران
گاز،  هاي تغذيه تحت فشار به عبارت ديگر موتورهاي راكتي با سيستم

/ اين سيستم تغذيه اساساً به دو نوع خود فشارنده. هستندبسيار قابل اعتماد 
شود كه هر كدام  بندي مي دسته (GPFS8)و رگلاتوري  SPFS)7(دمشي 

  . پايه باشند- پايه يا دو - توانند تك مي
. هستندپايه قادر به تأمين تراست پايدار -هاي تك سامانه

نيوتن تا چند كيلو  5/0هاي  راستثانيه و ت 225ضربه ويژه حدود 
طورمعمول براي كنترل وضعيت در  به. دهند دست مي نيوتن را به

پايه، اگرچه داراي هزينه و  -هاي دو سامانه. فضاپيماها كاربرد دارند
پذير و  راندمان بسيار تطبيق/ ، يك عملكردهستندپيچيدگي بيشتر 
تراست اي وسيع از  هثانيه و محدود 310اي حدود  بالا، با ضربه ويژه

ها  اين سيستم. كنند فراهم مي) نيوتنچند نيوتن تا چند صد كيلو (
 .و تراستي پايدار مورد استفاده قرار گيرند 9توانند براي ضربه مي

چاكروبورتي و بائور با بررسي رويكرد  ،2004در سال 
از سيستم پيشرانش تحت اي استفاده  هاي هزينه ميكروكازم، مزيت

هاي  هاي حمل و نقل ارائه و جنبه منظور كاهش هزينه بهفشار را 
برهاي  گذاري فناوري پيشرانش براي ماهواره مربوط به مقياس

حسيني و همكاران . ]1[كنند  سبك، متوسط و سنگين را توصيف مي
طراحي بهينه چند موضوعي يك پرتابگر  2011در سال 

. ]2[سازي انجام دادند  دف تعيين الگوريتم بهينهبارمصرف را با ه يك
هاي  در همين سال نيز استنلي در رساله دكتري خود سيستم

اي كوچك به منظور  براي موتورهاي راكتي دومؤلفه 10فشاري
ها مورد مطالعه و بررسي  سنجي بهبود عملكرد و راندمان راكت امكان

هاشمي و همكاران طراحي آماري يك  2012در سال . ]3[قرار داد 
بر سبك سوخت مايع را با طراحي بهينه چندموضوعي آن  ماهواره

هم  با سازي چندموضوعي روش همه مقايسه نمودند؛ الگوريتم بهينه
(AAO11) ساز تلفيقي  و بهينهGA-SQP كار گرفته شده است  به

طراحي مفهومي يك  2013الهي و همكاران در سال  نصرت. ]4[
_________________________________ 

5. Turbopump 
6. Pressure-fed 
7. Self-Pressurized Fed system 
8. Gas-Pressurized Fed system 
9. Pulsing 
10. Pressurization 
11. All-At-Once 

در همين . ]5[موتور دمشي را براي بلوك انتقال مداري انجام دادند 
عليخاني و همكاران الگوريتم طراحي مفهومي موتور  سال نيز

ساس پيشران مايع در سيكل كاري تغذيه تحت فشاري را بر ا
همچنين لي و همكاران يك . ]6[پارامترهاي عملكردي توسعه دادند 

. ]7[دند كرسيستم تغذيه تحت فشار براي موتور راكتي هيبريد ارائه 
يان و همكاران نيز به طراحي مفهومي بهينه چندموضوعي  يروشن

الگوريتم دند كه در آن از كراي اقدام  مرحلهيك حامل انسان دو 
عنوان الگوريتمي تركيبي استفاده شده  ژنتيك و روش سيمپلكس به

با مروري بر پرتابگرهاي  2014سارزي و همكاران در سال . ]8[است 
روند ) برهايي با سيستم تغذيه تحت فشار ماهواره( 12خانواده اسكورپيوس

رويكرد سيستم تغذيه تحت فشار در . ها را بررسي نمودند لكردي آنعم
معماري اين پرتابگرها، از طريق توسعه مخازن پيشران و گاز تماماً 

 .استپذير  ها نصف مخازن فلزي است، امكان كامپوزيتي كه جرم آن
براين با استفاده از هليوم گرم، عملكرد سيستم را افزايش و جرم  علاوه

ر سال آدمي و همكاران د. ]9[دهد  فشار را نيز كاهش مي سيستم تحت
پايه  موضوعي سيستم پيشرانش تكسازي طراحي چند ، بهينه2015

. ]10[را نيز به چاپ رسانيد  SQPو  GAهيدروژن پراكسيد با استفاده از 
اكسيژن / هاي پيشرانش متان سيستم 2016هربرت و همكاران در سال 

و كاربردهاي آتي اين  Morpheus ،MAREمايع تحت فشار براي 
هاي آن شرح داده شده  سيستم مورد تحليل و بررسي قرار داده و قابليت

و همكاران يك متسوموتو  ،2017در سال  ]12[در مرجع . ]11[است 
/ سيستم تغذيه پيشران جديد را تحت عنوان سيستم تغذيه خودفشارنده

در همين سال . دمشي براي موتورهاي راكتي سوخت مايع پيشنهاد دادند
نامه ارشد خود طراحي سيستمي يك پرتابگر زيرمداري  كارول در پايان

، يك پرتابگر اكتشافي DAEDALUSاكسيژن مايع / متان مايع
ري با سيستم تغذيه تحت فشار رگلاتوري را به انجام رسانيد زيرمدا

سازي چند  هاي بهينه بر با روش مطالعه و كاربرد طراحي ماهواره. ]13[
اين . توسط بروالت و همكاران صورت پذيرفت 2018موضوعي در سال 

عي كه اخيراً سازي چند موضو هاي بهينه پژوهش بر چند نمونه از روش
سازي طراحي چند موضوعي با تجزيه  مثل بهينه(توسعه يافته است 

سازي طراحي چند موضوعي تحت عدم  فرآيند طراحي، بهينه 13عرضي
بر متمركز است تا  ها در طراحي ماهواره به همراه كاربرد آن) 14قطعيت

هاي مختلف در فرآيند طراحي  مزاياي اثرات كوپلينگ را بين فيزيك
انجام شد، ملچر و  2019كه در سال  ]15[در مرجع . ]14[دهد نشان 

/ هاي پايداري احتراق متان را براي موتور اصلي متان مورهد، ويژگي
تغذيه  سيستم و kN 24/22اكسيژن پروژه مورفئوس كه داراي تراست 

هاي كرايوژنيك است، تحت  ر كاربرد پيشرانمنظو پيشران تحت فشار به
نامه ارشد خود طراحي  نيا در پايان در همين سال اسحاق. بررسي قرار دادند

_________________________________ 
12. Scorpius 
13. Transversal decomposition 
14. Uncertainty 
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بايد  15در سيستم رگلاتوري، حداقل حجم فضاي خالي مخزن
ام حجم مخزن پيشران براي فشارنده باشد تا هنگ% 3حدود 
. جريان عبوري از رگلاتور، پاسخ پايداري داشته باشد 16شارش برون
بر رگلاتور فشار، شيرهاي اطمينان براي حفاظت از مخزن  علاوه

همچنين خوب . كه رگلاتور نتواند باز شود، ضروري است درصورتي
در بالادست شير اطمينان قرار 17شونده است كه يك ديافراگم پاره

نده بر حسب ميزان نشتي جايگاه سوپاپ، كه فشار طوري گيرد، به
اي برخوردار است؛ اگر هليوم  اين احتياط از اهميت ويژه. هدر نرود

هاي دو پايه، فضاي خالي هر مخزن  براي سامانه. فشارنده باشد
. پيشران بايد جدا گردد تا از اختلاط بخار جلوگيري به عمل آيد

واحد است؛  تعادل فشاري براي يك سيستم رگلاتوري يك نقطه
  .]19[چرا كه در طي عمليات فشار مخزن پيشران متفاوت نيست 

  مقايسه دو سيستم پيشرانش رگلاتوري و دمشي
  :تواند به شرح ذيل باشد اجزاي يك سيستم پيشرانش تحت فشار مي

  مخازن سوخت و اكسيدكننده -1
 ها اي از محفظه تراست مجموعه -2

 مخازن فشارنده/ زنمخ -3

اي از  كشي، مجموعه هاي تغذيه شامل، لوله تمام سيستم
براي نيز براي پركردن و معمولاً  18شيرها، تجهيزات جانبي/ سوپاپ

 21هاي مايع، فيلترها، ابزارهاي كنترلي پيشران) 20و مكش 19تخليه(
 .]18[ هستندها  براي شروع، توقف و تنظيم جريان و عملكرد آن

هاي  طوركل شامل زيرسيستم هاي پيشرانش تحت فشار به سيستم
مخازن فشارنده، زيرسيستم تغذيه، اتصالات و / مخازن پيشران، مخزن

  .ارائه شده است 1جدول اي كلي در  مقايسه. باشند ها مي كشي لوله

  تعريف مسئله
، كاهش رويكرد حاضر در طراحي پرتابگرها، قابليت اطمينان بالا

در اين . ها و افزايش سادگي در عين راندمان بالا هست هزينه
هايي كه براي دستيابي به اين مقصود پيشنهاد  پژوهش يكي از راه

شود، جايگزيني پيشرانش توربوپمپي با پيشرانش تحت فشار در  مي
بدين منظور سه نوع پرتابگر با . پرتابگرهاي سوخت مايع است

 22و هيبريد SPF، منحصراً GPFصراً هاي پيشرانش منح سيستم
(G&SPF) هر سه پرتابگر دو طبقه خواهند بود. طراحي خواهد شد .

پرتابگر نوع سوم به دليل آنكه طبقه اول پرتابگر نيازمند انرژي 
_________________________________ 

15. Ullage 
16. Outflow 
17. Brust disk 
18. Provision 
19. Draining 
20. Flushing 
21. Control device 
22. Gas and Self-Pressurized Fed 

را  SPFرا براي طبقه اول و نوع  GPFبيشتري است، پيشرانش 
يسه نتايج به منظور مقا. گردد براي طبقه دوم مورد انتخاب واقع مي

حاصل از طراحي، مأموريتي يكسان براي هر سه پرتابگر، يعني 
 250ارسال حداكثر بارمحموله با حداقل وزن برخاست به مدار 

شكل  پروفيل مأموريتي پرتابگر در. شود كيلومتري در نظر گرفته مي
  .به نمايش گذاشته شده است 3

  ]18[مقايسه دو نوع سيستم پيشرانش تحت فشار  -1جدول 

 دمشي رگلاتوري نوع
/ فشار

 تراست
 يابد با مصرف پيشران كاهش مي اساساً ثابت است

سازي ذخيره
 گاز

، در%10- %3حجم فضاي آزاد 
 بالاي مجزا -مخازن فشار

در % 60- 30%حجم فضاي آزاد  
 مخازن پيشران و در همان فشار

 مزايا

ان  تغذيه در فشار ثابت، جري -
پيشران تقريباً ثابت و ايجاد  

  فشار نسبتاً ثابت
 كنترل بهتر نسبت اختلاط -

  تر سيستم ساده -
 گاز مورد نياز كمتر -

 كمتر (inert mass)جرم مرده  - 

 بالا - عدم وجود مخزن گاز فشار -

 معايب

پيچيدگي نسبتاً بيشتر، ايجاد  -
  افت فشار كم

شده تحت فشار  گاز ذخيره -
براي مدت طولاني  بالا، اغلب

 .است

گاز فشارنده بيشتري نياز  -
 .است

كاهش تراست همراه با زمان  -
  سوزش

پيشران باقيمانده تقريباً زياد در  -
 انتهاي عمليات

اي از  موتور بايد در طيف گسترده -
اي متوسط از  مقادير تراست و دامنه

 .نسبت اختلاط پايدار باشد

 ها تحت فشار بايد ذخيره پيشران -
 .شوند

  
 ]16[پروفيل پروازي پرتابگر  - 3شكل 

هاي طراحي كه در  متغيرها، پارامترها، قيود، الزامات و انتخاب
  .مطالعه كرد 2جدول توان در  طراحي مد نظر قرار گرفته است را مي

عدد موتور در  9شايان ذكر است كه براي استفاده از تعداد 
بر . اي صورت پذيرفته است ه اول پرتابگر، تحقيق جداگانهطبق

، 9و  7، 5براي تعداد موتور  ]16[اساس نتايج مربوط به مرجع 
  .عدد موتور است 9بهترين ساختار مربوط به استفاده از 



  
  

   

 
 هاي پيشرانش غيرتوربوپمپيعي پرتابگر بر سيستمطراحي مفهومي بهينه چندموضو  
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  يهاي طراح متغيرها، پارامترها، قيود، الزامات و انتخاب -2جدول 

 متغيرهاي طراحي

 جرم محموله

 نسبت سوخت به اكسيدكننده طبقات

 زمان سوزش مراحل

 قطر مخازن

 پارامترهاي طراحي

 مشخصات مدار مقصد

 حرارتي سازه موتور، مخازن و بدنه پرتابگر-خواص مكانيكي

 هاخواص شيميايي پيشران

 بگرهاي هندسي موتور، مخازن، دماغه پرتابرخي از مشخصه

 قيود طراحي

6براي كل موشك (نسبت طول به قطر موشك و نسبت طول به قطر هر يك از طبقات  < ௅೘೔ೞೞ೔೗೐஽೘೔ೞೞ೔೗೐ < 16 ،
5براي طبقه اول  < ௅ೞ೟ೌ೒೐భ஽ೞ೟ೌ೒೐భ < 3و براي طبقه دوم  12 < ௅ೞ೟ೌ೒೐మ஽ೞ೟ೌ೒೐మ < 5.5 .( 

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

طبقة اول (نسبت ضريب بار حاصله براي هر يك از مراحل پرتابگر از مقداري معين كمتر يا بيشتر نباشد  ݊ଵ ≥ ଶ݊و طبقة دوم  1.2 ≥ 0.5 .( 

 .اختلاف سرعت مداري و سرعت پرتابگر، صفر شود

 .ارتفاع مداري و ارتفاع پرتابگر، صفر شوداختلاف

 .كنند بايد ايمن و مناسب باشد جدا شده از موشك در آن سقوط ميمحلي كه اجزاي

 الزامات طراحي

 دو طبقه بودن پرتابگر

 يكسان بودن قطر طبقات اول و دوم

 ) kN150(ثابت بودن تراست براي موتور طراحي شده

 )موتور 1عدد و طبقه دوم 9طبقه اول(و دومتعداد موتور طبقات اول

 )bar60(ثابت بودن فشار محفظه احتراق

 ن فشار مخازن فشارندهكردثابت فرض

 .اند برابر شعاع مخازن پيشران در نظر گرفته شده5/0شعاع مخازن فشارنده

 km250ارتفاع مداري

 bar 01/0و  bar 6/0به ترتيبار خروجي نازل در سطح دريا و خلأفش

 هاي طراحي انتخاب

و در نتيجه  خلأموتور طبقه دوم از نوع موتور طبقه اول است؛ تنها تفاوت آن، فشار خروجي برابر با فشار 
 .طراحي نازل است

 .جنس سازة مخازن كامپوزيتي است

 .هستT6-6061جنس سازة پوستة بدنه، آلومينيوم

 جنس سازة موتور، كبالت كروم

 جنس فيرينگ پرتابگر، كامپوزيت كربن

 )هليوم(نوع گاز فشارنده به كار رفته در پيشرانش رگلاتوري

 )متان مايع و اكسيژن مايع(هاي مورد استفادهنوع پيشران
 

 موضوعات روابط حاكم سازي مدل

موضوعات درگير در طراحي پرتابگر دو طبقه  سازي مدلدر اين بخش 
ا توجه به حجم معادلات و روابط حاكم بر موضوعات ب. ارائه شده است

ده است تا موارد اصلي به صورت شمختلف، در اين پژوهش سعي 
خلاصه ارائه شود و براي اطلاعات بيشتر به مراجع ذكر شده در هر 

نوع سوخت، اكسيدكننده و گاز فشارنده براي هر سه  .بخش رجوع گردد
ها  برخي از مشخصات آن 3جدول در ساختار مورد بررسي، ثابت كه 

  .خلاصه شده است

  ها و گاز فشارنده مشخصات پيشران -3جدول 

 (He)هليوم  (O2)اكسيژن  (CH4)متان  سيال

 45.99 50.43 2.3 (bar)فشار بحراني 

 190.56 154.58 2.15 (K)دماي بحراني 

 518.28 259.84 2077.1 (J/kg.K)ثابت گاز 

 422.6 1141 124.976 (kg/m3)چگالي

 - 648.643 878.018(bar)فشار فوق بحراني 
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شارنده  به فرم 

௧ܸ௔௡௞ = ௏೛ 
௚ܸ = ସଷ ௚௧௔ଷݎߨ

كاركرد سيسـتم  
عنـوان حاشـيه   

௚ܲ௧௔௡௞ = 1.
ܤ  :است) 10(  = ௉೒೟ೌ೙ೖ೔௉೒೟ೌ೙ೖ೑ 

௚ܸ௧௔௡௞௜ = ௏஻
 ௚ܸ௧௔௡௞௙ اوليه، 

 ௚ܲ௧௔௡௞௙  فشار
  .ند
از طرفي فشار  

هسـت؛ شـامل،     
ــور و سيســتم  

∆ ௟ܲ௢௦௧ = ∆ܲ
% 20تا % 10ن 

مقدار افت فشار  
) 13(ورت روابط 

∆ ௟ܲ௜௡௘ = ሺ0 ∆ ௜ܲ௡௝௘௖௧௢௥ =∆ ௖ܲ௢௢௟௜௡௚ =
 صرف نظر شده 
اي پوسته، طبقه 

_____ 
24. Blowdown r

௚௔௦ܯ = ௉ோ೒ೌ

 علوم و فناوري فضايي
 )50پياپي ( 14

 ௚ܸ حجم گاز فش

೛ೝ೚೛ೠೞ೐೏଴.ଽ௔௡௞ 

رنده در شروع ك
ع بـه % 10 حدود 
1.  :]20[) 9 ابطه × ൬ெ೒ೌೞ௏೒ೌೞ ൰ ×

೔೑ه صورت معادله = ௏೒೟ೌ೙ೖ೑௏೒೟ೌ೙ೖ೔௏ೠ஻ିଵ 

جم فضاي خالي
فشار اوليه گاز، 

ابل استفاده هستن
.شود گرفته مير

  ):11( با رابطه 

ذيـه پيشـران ه
ــه ــ لول ــا، انژكت ه

  
௜ܲ௡௝௘௖௧௢௥ + ∆ܲ

تواند بين ششي مي
]23, 22[ مراجع 

صو به ترتيب به ي

0.05 െ 1ሻ ௖ܲ௢௠= 0.075 ௖ܲ௢௠௕= 0.15 ௖ܲ௢௠௕ 

ات مقاله از ارائه
ها ك از زيرسيستم

__________
ratio 

௉೟ೌ೙ೖೌೞ்೟ೌ೙ೖ × ൫ ௧ܸ௔௡
پژوهشي -نامة علمي

401بهار  / 1شمارة / 15 

وخزن پيشران 

ه فشار گاز فشار
گردد كه ده مي

×را(شود  رفته مي ܴ௚௔௦ × ௚ܶ௧௔௡
SP  

سيستم دمشي به

242 ،௚ܸ௧௔௡௞௜ حج
௚ܲ௧௔௡௞௜ نهايي، 

قاغيرجم پيشران
 bar 60 درنظر

عمليات برابر است

شار در مسير تغذ
ــه طــوط  / تغذي

:شود  گرفته مي
௟ܲ௜௡௘ + ∆ ௖ܲ௢௢௟

كاري پوش  خنك
با توجه به.  باشد

كاري  سيستم خنك

௠௕௕ 

 سيستم سازه
ي در تعداد صفحا

ي به روابط هر يك
__________

௡௞ + ௚ܸ௔௦൯ 

 

فصلن
دوره

௧ܸ௔௡௞ حجم مخ
  :ر خواهند بود

8(

براي محاسبه
رابطه زير استفاد

گرمينان در نظر 
9(௡௞ 

PFپيشرانش  

س سازي مدلبط

10( 

4نسبت دمش ܤ

جم فضاي خالي
حج ௨ܸيي گاز و 

فشار محفظه
خازن در انتهاي عم

11( ሺܲ∆ ௟ܲ௢௦௧ افت فش
ــار در خط ـت فش

نظري دركار ك
12( ௜௡௚ 

افت فشار در
ب ار محفظه متغير

ها، انژكتور و  لوله
  :آيد ست مي

)13(

زيرس سازي دل
جويي  منظور صرفه

براي دسترسي .ت
__________
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مخازن
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  غيرتوربوپمپي

 ان

يشرانش سوخت مايع

حوة قرارگيري م
براي پيشر خزن
گيرند و توسط  مي

بر هر دو نوع س
م سازي مدلگرام

  نده

%10ده در حدود
 انتهاي كاركرد س

بر با فشارقل برا
خزن پيشران به

اي در فشار م ده
مجموع فشار مح(

قرار bar 76دود
اي عمليات برابر ا

 :]20[شود

_________
ulkhead 

هاي پيشرانش بر سيستم

بلوك مخازن پيشر - 

هاي پي زن در سيستم

براي نح) ج(رح
 هر طبقه، دو مخ
ري در بدنه جاي

  .ود

 غذيه پيشران
ع روابط حاكم بر

بلوك دياگ. شود ي
  .ت

بلوك مخازن فشارن - 

 اوليه گاز فشارند
در. شود رفته مي

گاز فشارنده حداق
 طرف ديگر مخ
داراي گاز فشارند
 در فشاري ثابت

در حد) سير تغذيه
ران در ابتدا و انتها

ش بيان مي) 7(طه 
__________

عي پرتابگرينه چندموضو

-7شكل 

هاي متداول مخاز رح

طر 8شكل  با 
در. شود اب مي

شده به صورت سر
شو ميكديگر جدا 

زيرسيستم تغ 
اين موضوع ازي

ارائه مي GPFو  
است 9با شكل بق 

-9شكل 

  GPFش 
، حجم]18[رجع 

يشران در نظر گر
يد فشار مخزن گ

از. پيشران باشد
ن پيشران، تنها د

مخازن پيشران. 
ت فشار در طي مس
 فشار مخازن پيشر
از فشارنده با رابط
__________

 

طراحي مفهومي بهي  

طر - 8 شكل

مطابق
پيشران انتخا
نظر گرفته ش

از يك 231بالكهد

سازي مدل
سا مدلبراي 
SPFتغذيه 

مطابفشارنده 

پيشرانش - 1
با توجه به مر
كل مخزن پي
پيشرانش، باي
نياز مخزن پ
مصرف شدن
پيشران است
احتراق و افت

ديگر عبارت به
جرم گا
_______
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در . دكراستفاده  ]16, 20[توان از مراجع  ها و دامن مي مياني، فيرينگ، بالك
هاي مربوطه  د كه بلوكش سازي مدلهاي مربوط به سازه  بخشزير نهايت

 .ده استتدوين ش 14شكل تا  10شكل به صورت 

پوسته بدنه الگوريتم طراحي نيازمند پارامترهايي  سازي مدلبراي 
   .استورودي از موتور و مخازن 

  
 بلوك پوسته بدنه -10شكل 

ست، طبقه گرفته شده اچون قطر طبقات پرتابگر يكسان درنظر
اي كه نازل موتور طبقه دوم در آن  اي استوانه مياني به صورت پوسته
  .جاي دارد، طراحي شد

  
 بلوك طبقه مياني -11شكل 

  .دشفيرينگ، استفاده  سازي مدلاز معادلات سهمي به منظور 

  
 بلوك فيرينگ -12شكل 

درجه نسبت به  90صورت  ها، چهار عدد به مجموعه بالك
مجموعه بالك و دامن براي پايدارسازي . شدنديكديگر طراحي 

  .آيروديناميكي پرنده طراحي شدند

  
 ها بلوك بالك -13شكل 

  
 بلوك دامن -14شكل 

  محاسبه جرم كل
طور كل، متشكل از جرم پيشران،  جرم ناخالص برخاست پرتابگر به

گاز فشارنده، موتورها، مخازن پيشران و فشارنده، پوسته بدنه، 
باشد كه به فرم رابطه  ها و دامن مي ه مياني، بالكفيرينگ، قفس

  :است )14(
௥௢௖௞௘௧ܯ)14( = ௧௔௡௞ܯ + ௚௧௔௡௞ܯ + ௘௡௚௜௡௘ܯ ௦௧௥௨௖௧௨௥௘ܯ+

جرم مخازن فشارنده،  ௚௧௔௡௞ܯجرم مخازن پيشران،  ௧௔௡௞ܯكه 

  .جرم سازه هستند ௦௧௥௨௖௧௨௥௘ܯتور و جرم مجموعه مو ௘௡௚௜௡௘ܯ
تـوان از   جرم مخازن سوخت و اكسيدكننده را به ترتيب مـي 

  :]20[دست آورد  به) 16(و  )15(روابط 
௧௔௡௞೑ܯ )15( = ൫2ሺܣ௘ሻ௖௔௣ + ௖௬௟൯ܣ × ݀௧௔௡௞೑ ×  ௦௧௥ߩ

௧௔௡௞೚ೣܯ )16( = ൫ሺܣ௘ሻ௖௔௣ + ௖௬௟൯ܣ × ݀௧௔௡௞೚ೣ ×  ௦௧௥ߩ

مساوي و برابر با ضخامت بيشتر عموماً ضخامت هر دو مخزن 
همچنين در هر طبقه براي هر يك از مخازن . شود گرفته ميدرنظر

سوخت و اكسيدكننده يك مخزن هليوم مجزا در نظر گرفته شده 
  .ستا

تـم      اـزل و سيس جرم مجموعه موتور كه شامل جرم محفظـه احتـراق، ن
  :شود بيان مي )17(كاري است، به صورت معادله  خنك

௘௡௚௜௡௘ܯ)17( = ஼௢௠௕ܯ + ே௢௭௭௟௘ܯ + ௉ௌ்ܯ +  ௩௔௟௩௘ܯ

 ها ، بالك)طبقة اول، دوم و مياني(جرم سازه شامل جرم فيرينگ، پوسته 
  :نمايان است )18(باشد كه در معادله  و دامن مي

௦௧௥௨௖௧௨௥௘ܯ )1( = ௕௢ௗ௬ି௦௛௘௟௟ܯ + ௦௞௜௥௧ܯ + ௙௜௡ܯ  ௙௔௜௥௜௡௚ܯ+

  موضوع آيروديناميك
 Missile DATCOMافزار  منظور استخراج ضرايب آيروديناميكي، نرم به
ماخ، زاويه حمله و (افزار، شرايط پروازي  ورودي اين نرم. كار گرفته شد به

هاي آن،  خروجي. ، سطح مرجع، طول مرجع و شكل هندسي است)ارتفاع
كار خواهد  سازي مسير به بگر است كه در شبيهضرايب آيروديناميكي پرتا

ثير زيادي بر شكل ين خروجي موضوع آيروديناميك كه تأتر مهم. رفت
كه معياري براي  استانتهايي موشك دارد، ضريب ممان پيچ دامن 

 .هاي پروازي خواهد بود پايداري آيروديناميكي پرتابگر در تمام رژيم

موضوع آيروديناميك و جريان داده مربوطه،  سازي مدلبلوك 
  .است 15شكل به صورت 

  
 بلوك آيروديناميك -15شكل 

  سازي موضوع شبيه
هاي اين قسمت است  ترين بخش پيچ يكي از مهمسازي برنامه زاويه  بهينه

با تعيين . شود عنوان يك موضوع مستقل ياد مي كه گاهي از آن در مراجع به
 70الي  20زاويه جدايش طبقات، برنامه زاويه فراز قابل تدوين است كه بازه 

اين زاويه تغييرات متفاوتي را از خود . درجه براي آن در نظر گرفته شده است
 .دهد هاي زماني مختلف نشان مي هدر باز
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سازي مسير و جريان داده مربوطه، به  بلوك دياگرام موضوع شبيه
  .هست 16شكل صورت 

  
 سازي بلوك شبيه -16شكل 

  سازي طراحي چندموضوعي الگوريتم بهينه

هاي طراحي  اي از روش مجموعه (MDO)طراحي بهينه چندموضوعي 
هدف . كند ع را مديريت ميهاي مهندسي است كه چندين موضو سيستم
ها و تقابلات بين  اين است كه از مزيت كوپلينگ MDOهاي  روش

موضوعات مختلف بهره گيرد تا به طراحي همراه با بهينگي كلي دست 
طور كه قبلاً ذكر شد، ساختار پرتابگر به صورت راكتي دو  همان. پيدا كند

يك  (MDO) به منظور طراحي بهينه چندموضوعي پرتابگر. طبقه است
ريزي درجه دوم  و برنامه (GA)ساز تلفيقي از الگوريتم ژنتيك  بهينه

  .به كار گرفته شد (SQP)متوالي 
اند از  كه عبارت MDOهاي تك سطحي  در ادامه از روش

در . ، توضيح مختصري ارائه شده است25IDF3و  AAOروش 
IDF شود و  ساز در سطح سيستم استفاده مي يك بهينه
. شوند هاي مختلف فراخوان مي تحليلي در زيرسيستمهاي  بلوك

سازي بين  ساز مسئول هماهنگ در اين روش، بهينه
هاي مختلف نيز هست و متغيرهاي اضافي را جهت  زيرسيستم

هاي مختلف به  در هر تكرار زيرسيستم. برد تضمين آن به كار مي
ها  پذير هستند، اما كوپلينگ بين آن صورت جداگانه امكان

هماهنگي حل در هر تكرار تضمين  IDFدر . شود ن نميتضمي
دهد؛ بنابراين نبايد  شود و فقط در همگرايي اين اتفاق رخ مي مي

اين روش تجزيه، به . پيش از دستيابي به همگرايي متوقف شود
دهد، اما اين  اي تعداد متغيرها را افزايش مي طور قابل ملاحظه
بدين . سازي بهبود يابد ينهكند تا راندمان به امكان را فراهم مي

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

هاي  سازي و معادلات زيرسيستم ، مسئله بهينهAAOروش 
. است MDOترين روش  كند؛ ابتدايي زمان حل مي مختلف را هم

شود كه هدف  ساز سطح سيستم واگذار مي هينهكنترل فرآيند به ب
هاي  كند و ارزيابي سازي تابع معيار كلي را دنبال مي بهينه

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

ي برخوردار از اهميت بيشتر IDFمسئله در اين حالت نسبت به 
_________________________________ 

25. Individual Disciplinary Feasibility 

، كاربردي IDF، مانند AAOدر مسائل نسبتاً كوچك، روش . است
بنابراين، زمان محاسبه به . دهد است و اجازه محاسبات موازي را مي

  .]24[تواند كاهش يابد  اي مي شكل قابل ملاحظه
يق براي ارزيابي نتايج اين تحق IDFو  AAOهر دو چارچوب 

، ]16[بر اساس نتايج استخراج شده در مرجع . سازي شده است پياده
 AAOاز منظر همگرايي، سرعت رسيدن به پاسخ و زمان اجرا روش 

ماتريس طراحي براي طراحي بهينه  .كردنتايج بهتري را ارائه 
به  17 شكلدر  AAOچندموضوعي پرتابگر دو طبقه در چارچوب 

افزار متلب به منظور  در طراحي از نرم. تصوير كشيده شده است
ها به شكلي  تحليل نتايج بهره گرفته شده است تا نتايج و خروجي

پارامترهاي اصلي تنظيم شده . منطقي مورد ارزيابي قرار گيرند
  :ارائه شده است 4جدول ساز در  بهينه

  ساز پارامترهاي تنظيم شده بهينه -4جدول 

 (GA)گوريتم ژنتيك ال
 100 جمعيت اوليه

 20 تعداد نسل

 10 احتمال جهش

 7/0 )ضريب تلفيق(احتمال تقاطع 

 05/0 ضريب جهش

 (SQP)ريزي درجه دوم الگوريتم برنامه
 200 حداكثر تعداد تكرار

 00001/0 تلرانس تابع هدف

 00001/0 تلرانس متغير طراحي

  چندموضوعي گذاري الگوريتم طراحي بهينه صحه
هاي صورت گرفته، از نمونـه پرتابگرهـاي    با توجه به مطالعات و بررسي

و در حـال توسـعه   ) Scorpiusبرهـاي   مـاهواره (تحت فشـار عمليـاتي   
هاي كاملي در دسترس نيست؛ لذا  ، اطلاعات و داده)Terranبر  ماهواره(

گـذاري نتـايج بـه صـورت مسـتقيم در خصـوص كـل موشـك          صحه
اي  از طرفي با توجه به آنكه بخش عمده. لاً ممكن نگرديدبر عم ماهواره

از جرم پرتـابگر مربـوط بـه سيسـتم پيشـرانش آن بـوده، از ايـن رو در        
در گام نخست، با . سنجي الگوريتم طراحي، دو گام طي شده است صحه

و در گـام دوم بـا   ) با پيشران مشـابه (استفاده از يك نمونه موتور موجود 
بـه دليـل مشـابهت در اسـتفاده از     (نه طبقه فوقـاني  استفاده از يك نمو

، صورت پـذيرفت كـه در ادامـه    )سيستم پيشرانش و مخازن تحت فشار
  .]16[گردد  بخشي از آن ارائه مي

گذاري، مربوط به موتور تحت فشار متـان   اين بخش از صحه
در مرجـع   1- لئـون  اكسيژن طراحي شده با نمونه موجـود موتـور  

  .به نگارش در آمده است 5جدول انجام پذيرفته كه در  ]25[
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  ماتريس ساختار طراحي -17شكل 

گذاري موتور پرتابگر تحت فشار با نمونه موتور موجود  صحه - 5جدول 
  ]16[) با پيشران مشابه(

 Leon 1اكسيژن/از مشخصات موتور متانبرخي 

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

 702/9 856724/9 6/1% (cm)قطر خروجي نازل

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

 719/17 141444/17 26/3% (cm)طول محفظه

  نتايج حاصل از طراحي

هاي انجام شده، مشخص شد كه پرتابگر  با توجه به طراحي
SPF  قابليت انجام مأموريت تعريف شده را دارا نيست؛ لذا تصميم بر
بر اين . طراحي شود GPFو يك پرتابگر  G&SPFشد يك پرتابگر  آن

 با GA-SQPمبنا با استفاده از طراحي چندموضوعي و الگوريتم تلفيقي 
همانطور (نسل  20تايي به تعداد  100استفاده از يك جمعيت اوليه 

روند . طراحي پرتابگرها انجام گرفت) بدان اشاره شد 4جدول كه در 

به  21شكل الي  18شكل در  SQPو  GAهاي  همگرايي الگوريتم
  . تصوير كشيده شده است

  
  AAOبا چارچوب  G&SPFپرتابگر  GAالگوريتم  -18شكل 

  
  AAOبا چارچوب  G&SPFپرتابگر  SQPالگوريتم  -19شكل 
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  AAOبا چارچوب  GPFپرتابگر  GAالگوريتم  - 20شكل

  
  AAOبا چارچوب  GPFپرتابگر  SQPالگوريتم  -21شكل 

و  6جدول نتايج حاصل از طراحي بهينه دو ساختار پرتابگر، در 
 .به ترتيب ارائه شده است 7جدول 

  G&SPFنتايج طراحي بهينه پرتابگر  -6جدول 

 مجموعه پرتابگر
 ௥௢௖௞௘௧  80595ܯ (kg)جرم ناخالص برخاست 

 ௣௔௬  701ܯ (kg)جرم محموله 

 ௥௢௖௞௘௧  1/37ܮ (m)طول پرتابگر 

 ௦௘௣  46/22ߠ  (deg)زاويه جدايش طبقات 

 ௣௔௬  0087/0ߤ نسبت جرم محموله به جرم كل پرتابگر

 -௛  0.0002ݎݎ݁ اختلاف ارتفاع پرتابگر و ارتفاع مدار مقصد

 -௩  0.00007ݎݎ݁ اختلاف سرعت پرتابگر و سرعت مدار مقصد

 فيرينگ
 ௙௔௥௜௡௚  2/52ܯ (kg)نگ جرم فيري

 ௙௔௥௜௡௚  53/2ܦ (m)قطر فيرينگ 

 ௙௔௥௜௡௚  65/2ܮ (m)طول فيرينگ 

 ௙௔௥௜௡௚  1ݐ (mm)ضخامت پوسته فيرينگ 

 طبقه دوم
 ሺ݉଴ሻଶ  8539 (kg)جرم ناخالص طبقه 

 ௕௢ௗ௬൯ଶ  53/2ܦ൫ (m)قطر طبقه 

 ௕௢ௗ௬൯ଶ  45/3ܮ൫ (m)قه طول طب

 مجموعه پرتابگر
 1 (mm)ضخامت پوسته بدنه 

 74 (kg)جرم پوسته بدنه 

 7542 (kg)جرم پيشران 

 150 (kN)تراست طبقه دوم 

 5/175 (sec)زمان سوزش 

متان و 
 مخزن

 1674 (kg)م متان جر

 1/282 (kg)جرم گاز مرده متان

 ൫8/182 (kg)جرم خشك مخزن

 95/0 (m)طول مخزن 

 8/9 (mm)ضخامت مخزن 

اكسيژن و 
 مخزن

 4967 (kg)جرم اكسيژن 

 ሺ3/618 (kg)جرم گاز مرده اكسيژن 

 ሺ2/312 (kg)جرم خشك مخزن

 ሺ04/2 (m)طول مخزن 

 ሺ8/9 (mm)ضخامت مخزن 

 موتور

 8/375 (kg)جرم موتور 

 96/2 نسبت اكسيژن به سوخت

 78/362 (sec)ضربه ويژه 

 طبقه مياني
 2.53 (m)قطر پوسته 

 3.1 (m)طول پوسته 

 1 (mm)ضخامت پوسته 

 طبقه اول
 ሺ݉଴ሻଵ  71288 (kg)جرم ناخالص طبقه 

 ௕௢ௗ௬൯ଵ  53/2ܦ൫ (m)قطر طبقه 

 ௕௢ௗ௬൯ଵ  4/27ܮ൫ (m)طول طبقه 

 ௦௛௘௟௟ሻଵ  1ݐሺ (mm)ضخامت پوسته بدنه 

 ௦௛௘௟௟ሻଵ  585ܯሺ (kg)جرم پوسته بدنه 

 ௣௥௢௣൯ଵ  65955ܯ൫ (kg)جرم پيشران 

 ଵܶ  1350 (kN)تراست طبقه اول 

 ௕௨௥௡ሻଵ  2/136ݐሺ (sec)زمان سوزش 

هليوم و 
مخزن 
فشارنده 
 براي متان

 ௚௔௦൯௙ቁଵ  508ܯቀ൫ (kg)جرم هليوم 

 (kg)جرم خشك مخزن 
ቀ൫ܯ௚௧௔௡௞൯௙ቁଵ

 
806 

 ௚௧௔௡௞൯௙ቁଵ  6/6ܮቀ൫ (m)طول مخزن 

 ௚௧௔௡௞൯௙ቁଵ  7/13ݐቀ൫ (mm)ضخامت مخازن 

هليوم و 
مخزن 
فشارنده 
براي 
 اكسيژن

 ௚௔௦൯௢௫ቁଵ  628ܯቀ൫ (kg)جرم هليوم 

 (kg)جرم خشك مخزن 
ቀ൫ܯ௚௧௔௡௞൯௢௫ቁଵ

 
1000 

 (m)طول مخزن 
ቀ൫ܮ௚௧௔௡௞൯௢௫ቁଵ

 
2/8 

 (mm)ضخامت مخازن 
ቀ൫ݐ௚௧௔௡௞൯௢௫ቁଵ 

 
7/13 

 ௙൯ଵ  15141ܯ൫ (kg)جرم متان  متان و
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 مجموعه پرتابگر
 ௙௧௔௡௞൯ଵ  616ܯ൫ (kg)جرم خشك مخزن  مخزن

 ௙௧௔௡௞൯ଵ  7.8ܮ൫ (m)طول مخزن 

 ௙௧௔௡௞൯ଵ  4ݐ൫ (mm)ضخامت مخزن 

اكسيژن و 
 مخزن

 ௢௫ሻଵ  50811ܯሺ (kg)جرم اكسيژن 

 ௢௫௧௔௡௞ሻଵ  823ܯሺ (kg)جرم خشك مخزن 

 ௢௫௧௔௡௞ሻଵ  10.8ܮሺ (m)طول مخزن 

 ௢௫௧௔௡௞ሻଵ  4ݐሺ (mm)ضخامت مخزن 

 موتور

 ൫݉௘௡௚൯ଵ  318 (kg)جرم موتور 

 ଵ  35/3ܨܱ نسبت اكسيژن به سوخت

 ଵ  2/284݌ݏܫ (sec)ضربه ويژه 

 دامن
 ௦௞௜௥௧  33ܯ (kg)جرم دامن 

 ௦௞௜௥௧  61/0ܮ (m)طول دامن 

 ௦௞௜௥௧  4/4ܦ (m)قطر دامن 

 ௦௞௜௥௧  6/32ߠ (deg)زاوية دامن 

 ௦௞௜௥௧  1ݐ (mm)ضخامت سازة دامن 

 بالك

 ௙௜௡  5/13ܯ (kg)ها  جرم مجموعه بالك

 ௙ܵ௜௡  35/0 (m)طول بالك 

 ௙௜௡  11/9ߠ (deg)ك زاوية بال

 ௧௜௣  39/0ܥ (m)وتر نوك بالك 

 ௥௢௢௧  45/0ܥ (m)وتر ريشه بالك 

 ௧௜௣  50ݓ (mm)عرض نوك بالك 

 ௥௢௢௧  60ݓ (mm)عرض ريشه بالك 

 ௙௜௡  1ݐ (mm)ضخامت سازة بالك 

 GPFنتايج طراحي بهينه پرتابگر  -7جدول 

 پرتابگر مجموعه
 ௥௢௖௞௘௧  81687ܯ (kg)جرم ناخالص برخاست 

 ௣௔௬  1758ܯ (kg)جرم محموله 

 ௥௢௖௞௘௧  38.5ܮ (m)طول پرتابگر 

 ௦௘௣  33.37ߠ  (deg)زاويه جدايش طبقات 

 ௣௔௬  0.021ߤ نسبت جرم محموله به جرم كل پرتابگر 

 ௛  0.0001ݎݎ݁ و ارتفاع مدار مقصد اختلاف ارتفاع پرتابگر

 ௩  0.000ݎݎ݁ اختلاف سرعت پرتابگر و سرعت مدار مقصد

 فيرينگ
 ௙௔௥௜௡௚  100ܯ (kg)جرم فيرينگ 

 ௙௔௥௜௡௚  2.6ܦ (m)قطر فيرينگ 

 ௙௔௥௜௡௚  4.6ܮ (m)طول فيرينگ 

 ௙௔௥௜௡௚  1ݐ (mm)ضخامت پوسته فيرينگ 

 طبقه دوم
 ሺ݉଴ሻଶ  15855 (kg)جرم ناخالص طبقه 

 ௕௢ௗ௬൯ଶ  2.6ܦ൫ (m)قطر طبقه 

 پرتابگرمجموعه
 ௕௢ௗ௬൯ଶ  7/6ܮ൫ (m)طول طبقه 

 ௦௛௘௟௟ሻଶ  1ݐሺ (mm)ضخامت پوسته بدنه 

 ௦௛௘௟௟ሻଶ  148ܯሺ (kg)جرم پوسته بدنه 

 ௣௥௢௣൯ଶ  14316ܯ൫ (kg)جرم پيشران 

 ଶܶ  150 (kN)تراست طبقه دوم 

 ௕௨௥௡ሻଶ  339ݐሺ (sec)زمان سوزش 

هليوم و 
مخزن 
فشارنده 
 براي متان

 ௚௔௦൯௙ቁଶ  133ܯቀ൫ (kg)جرم هليوم 

 ௚௧௔௡௞൯௙ቁଶ  203ܯቀ൫ (kg)جرم خشك مخزن 

 ௚௧௔௡௞൯௙ቁଶ  1.8ܮቀ൫ (m)طول مخزن 

 ௚௧௔௡௞൯௙ቁଶ  2/14ݐቀ൫ ضخامت مخازن 

هليوم و
مخزن 
فشارنده 
براي 
 اكسيژن

 ௚௔௦൯௢௫ቁଶ  143ܯቀ൫ (kg)جرم هليوم 

 ௚௧௔௡௞൯௢௫ቁଶ  219ܯቀ൫ (kg)جرم خشك مخزن 

 ௚௧௔௡௞൯௢௫ቁଶ  9/1ܮቀ൫ (m)طول مخزن 

 ௚௧௔௡௞൯௢௫ቁଶ  2/14ݐቀ൫ (mm)ضخامت مخازن 

متان و 
 مخزن

 ௙൯ଶ  3647ܯ൫ (kg)جرم متان 

 ௙௧௔௡௞൯ଶ  124ܯ൫ (kg)جرم خشك مخزن 

 ௙௧௔௡௞൯ଶ  5/1ܮ൫ (m)طول مخزن 

 ௙௧௔௡௞൯ଶ  1/4ݐ൫ (mm)ضخامت مخزن 

اكسيژن و 
 مخزن

 ௢௫ሻଶ  10669ܯሺ (kg)جرم اكسيژن 

 ௢௫௧௔௡௞ሻଶ  193ܯሺ (kg)جرم خشك مخزن 

 ௢௫௧௔௡௞ሻଶ  7/2ܮሺ (m)طول مخزن 

 ௢௫௧௔௡௞ሻଶ  1/4ݐሺ (mm)ضخامت مخزن 

 موتور

 ௘௡௚൯ଶ  375ܯ൫ (kg)جرم موتور 

 ଶ  9/2ܨܱ نسبت اكسيژن به سوخت

 ଶ  2/363݌ݏܫ (sec)ضربه ويژه 

 طبقه مياني
 ௜௡௧௘௥  6/2ܦ (m)قطر پوسته 

 ௜௡௧௘௥  1/3ܮ (m)طول پوسته 

 ௜௡௧௘௥  1ݐ (mm)ضخامت پوسته 

 طبقه اول
 ሺ݉଴ሻଵ  63905 (kg)جرم ناخالص طبقه 

 ௕௢ௗ௬൯ଵ  2.6ܦ൫ (m)قطر طبقه 

 ௕௢ௗ௬൯ଵ  5/23ܮ൫ (m)ل طبقه طو

 ௦௛௘௟௟ሻଵ  1ݐሺ (mm)ضخامت پوسته بدنه 

 ௦௛௘௟௟ሻଵ  524ܯሺ (kg)جرم پوسته بدنه 

 ௣௥௢௣൯ଵ  58880ܯ൫ (kg)جرم پيشران 

 ଵܶ  1350 (kN)تراست طبقه اول 

 ௕௨௥௡ሻଵ  7/124ݐሺ (sec)زمان سوزش 

يوم و هل
مخزن 
فشارنده 
 براي متان

 ௚௔௦൯௙ቁଵ  549ܯቀ൫ (kg)جرم هليوم 

 ௚௧௔௡௞൯௙ቁଵ  863ܯቀ൫ (kg)جرم خشك مخزن 

 ௚௧௔௡௞൯௙ቁଵ  6/6ܮቀ൫ (m)طول مخزن 

 ௚௧௔௡௞൯௙ቁଵ  2/14ݐቀ൫ (mm)ضخامت مخازن 
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 پرتابگرمجموعه
هليوم و
مخزن 
فشارنده 

ي برا
 اكسيژن

 ௚௔௦൯௢௫ቁଵ  529ܯቀ൫ (kg)جرم هليوم 

 ௚௧௔௡௞൯௢௫ቁଵ  832ܯቀ൫ (kg)جرم خشك مخزن 

 ௚௧௔௡௞൯௢௫ቁଵ  4/6ܮቀ൫ (m)طول مخزن 

 ௚௧௔௡௞൯௢௫ቁଵ  2/14ݐቀ൫ (mm)ضخامت مخازن 

متان و 
 مخزن

 ௙൯ଵ  16365ܯ൫ (kg)جرم متان 

 ௙௧௔௡௞൯ଵ  650ܯ൫ (kg)جرم خشك مخزن 

 ௙௧௔௡௞൯ଵ  8/7ܮ൫ (m)طول مخزن 

 ௙௧௔௡௞൯ଵ  1/4ݐ൫ (mm)ضخامت مخزن 

اكسيژن و 
 مخزن

 ௢௫ሻଵ  42522ܯሺ (kg)جرم اكسيژن 

 ௢௫௧௔௡௞ሻଵ  681ܯሺ (kg)جرم خشك مخزن 

 ௢௫௧௔௡௞ሻଵ  6/8ܮሺ (m)زن طول مخ

 ௢௫௧௔௡௞ሻଵ  1/4ݐሺ (mm)ضخامت مخزن 

 موتور

 ൫݉௘௡௚൯ଵ  315 (kg)جرم موتور 

 ଵ  6/2ܨܱ نسبت اكسيژن به سوخت

 ଵ  7/291݌ݏܫ (sec)ضربه ويژه 

 دامن
 ௦௞௜௥௧  36ܯ (kg)جرم دامن 

 ௦௞௜௥௧  3/1ܮ (m)طول دامن 

 ௦௞௜௥௧  32/3ܦ (m)قطر دامن 

 ௦௞௜௥௧  5/75ߠ (deg)زاوية دامن 

 ௦௞௜௥௧  1ݐ (mm)ضخامت سازة دامن 

 بالك
 ௙௜௡  5/43ܯ (kg)ها  جرم مجموعه بالك

 ௙ܵ௜௡  96/0 (m)طول بالك 

 ௙௜௡  9/14ߠ (deg)زاوية بالك 

 ௧௜௣  54/0ܥ (m)تر نوك بالك و

 ௥௢௢௧  8/0ܥ (m)وتر ريشه بالك 

 ௧௜௣  6/43ݓ (mm)عرض نوك بالك 

 ௥௢௢௧  5/64ݓ (mm)عرض ريشه بالك 

 ௙௜௡  1ݐ (mm)ضخامت سازة بالك 
 

به دست  MDافزار  شماتيكي از اين دو نوع پرتابگر كه از نرم
  .نشان داده شده است 22 در شكلآمده، 

 )الف(

 )ب(

  GPFپرتابگر ) و ب G&SPFپرتابگر ) الف -22شكل 

ترين پرتابگر  بهينههاي جداول فوق،  با توجه به داده
G&SPF 250كيلوگرمي را به ارتفاع  700، بارمحموله 

براي چنين  GPFكه پرتابگر  كند؛ درحالي كيلومتري حمل مي
هر  .كيلوگرمي است 1758بارمحموله مأموريتي قادر به حمل 

متر  39-37تن، طول كل  82-80دو نوع پرتابگر در محدوده وزني 
و  ௣௔௬ߤاند؛ اما با اين تفاوت كه  شده  متر طراحي 2.6-2.5و قطر 

. محموله قابل حمل توسط هر يك قابل توجه است ميزان بار
نشان  G&SPFپتانسيل بهتر و بيشتري را به نسبت  GPFپرتابگر 

௣௔௬ߤ(دهد  مي = 0.021.(  
 700با قابليت حمل بارمحمولة  GPFهمچنين پرتابگر 

. ، طراحي شد)6جدول در  G&SPFبارمحموله پرتابگر (كيلوگرمي 
توان در  هاي ابعادي و وزني اين نوع پرتابگر را مي برخي از داده

  .كردمشاهده  8جدول 

  kg 700با محموله ثابت  GPFپرتابگر  -8جدول 

 مجموعه پرتابگر
 ௥௢௖௞௘௧  55389ܯ (kg)جرم ناخالص برخاست 

 ௣௔௬  700ܯ (kg)جرم محموله 

 ௥௢௖௞௘௧  26ܮ (m)طول پرتابگر 

 ௦௘௣  3/24ߠ  (deg)زاويه جدايش طبقات 

 ௣௔௬  0126/0ߤ نسبت جرم محموله به جرم كل پرتابگر 

 طبقه دوم
 ሺ݉଴ሻଶ  6799 (kg)م ناخالص طبقه جر

 ௕௢ௗ௬൯ଶ  8/2ܦ൫ (m)قطر طبقه 

 ௕௢ௗ௬൯ଶ  2/4ܮ൫ (m)طول طبقه 

 ௣௥௢௣൯ଶ  5776ܯ൫ (kg)جرم پيشران 

 ଶܶ  150 (kN)تراست طبقه دوم 

 ௕௨௥௡ሻଶ  2/153ݐሺ (sec)زمان سوزش 

 طبقه اول
 ሺ݉଴ሻଵ  71288 (kg)ص طبقه جرم ناخال

 ௕௢ௗ௬൯ଵ  86/2ܦ൫ (m)قطر طبقه 

 ௕௢ௗ௬൯ଵ  46/15ܮ൫ (m)طول طبقه 

 ௣௥௢௣൯ଵ  43754ܯ൫ (kg)جرم پيشران 

 ଵܶ  1350 (kN)تراست طبقه اول 

 ௕௨௥௡ሻଵ  67/92ݐሺ (sec)زمان سوزش 
  

د كه براي شمشخص  8و جدول  6ل جدواز مقايسه نتايج 
به جاي  GPكيلوگرمي، اگر از پرتابگر  700حمل يك بارمحموله 

ديگر  عبارت به(اي كمتر  توان با هزينه استفاده شود، مي GSPپرتابگر 
  .مأموريت تعريف شده را به انجام رسانيد) تر پرتابگري با ابعاد كوچك

قادر به  GPF بر اساس نتايج استخراج شده، بهترين پرتابگر
 55389 به ترتيب ௣௔௬ߤو  كيلوگرمي با وزن 700حمل بارمحموله 
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كه همين  ؛ درحالياستكيلومتري  250به ارتفاع  0126/0كيلوگرم و 
 به ترتيب و ، با وزن برخاست G&SPFپرتابگر  مأموريت براي

اين موضوع از مقدار . رسد به انجام مي 0087/0كيلوگرم و  80595
باشد كه در  مشخص مي) (بهينه نسبت جرمي بارمحموله 

با توجه . درصد بهبود يافته است %8/44 به ميزان GPFپرتابگر نوع 
قه اول هر دو پرتابگر، ميزان پيشران به مشابه بودن پيشرانش طب
به ترتيب از  GPFنسبت به  G&SPFمصرفي طبقه اول در پرتابگر 

. كاهش داشته است %7/33 كيلوگرم به اندازه 43754به  65955
كه طول پرتابگر  درحالياست متر  G&SPF ،1/37طول پرتابگر 

GPF ،26  اين . تر شده است كوتاه% 30متر است كه به ميزان
 8/2به  53/2 در قطر به ترتيب از %7/10 هش طول با افزايشكا

توان گفت وزن  طور خلاصه مي در نهايت به. شده استمتر جبران 
كاهش % 31به ميزان  G&SPFبه نسبت پرتابگر  GPFكل پرتابگر 

  .دهد نشان مي G&SPFرا بر  GPFيافته است كه برتري پرتابگر 

  گيري نتيجه

موضوعات مختلفي نظير  سازي مدلده در پژوهش حاضر، با استفا
سازي، طراحي بهينه چندموضوعي  پيشرانش، سازه، آيروديناميك و شبيه

. هاي پيشرانش تحت فشار انجام پذيرفت سه نوع پرتابگر با انواع سيستم
پذيري چنين پرتابگرهايي، مأموريت  با توجه به عدم آگاهي از امكان

تخاب گرديد كه حداكثر جرم محموله اي ان گونه پرتابگرها نيز متغير و به
پذيري  دهنده امكان نتايج نشان. با كمترين وزن برخاست محقق گردد

اگرچه . استفاده از هر دو نوع سيستم پيشرانش براي پرتابگر است
در هر دو طبقه پرتابگر، امكان رسيدن  SPFاستفاده از سيستم پيشرانش 
ابل استفاده از سيستم پيشرانش سازد؛ در مق به مدار انتخابي را مقدور نمي

GPF  در هر دو طبقه و نيز تركيبي از اين سيستم پيشرانش و سيستم
در طبقات يك پرتابگر در رسيدن به مدار انتخابي را  SPFپيشرانش 

  .پذير ساخته است امكان
كه براي يك بارمحموله مشخص  بر اساس نتايج تحقيق، درصورتي

)kg 700 (رتابگرهاي ترين و بهترين پ بهينهG&SPF  وGPF  طراحي
همچنين . بهبود حاصل خواهد شد  در  %8/44 ند، به ميزانشو
% 30كاهش پيشران مصرفي در طبقه اول، % 7/33 كاهش وزن، % 31

 G&SPFنسبت به  GPFافزايش قطر در پرتابگر % 7/10كاهش طول و 
  . وجود خواهد داشت

  GPFستفاده از پرتابگر بر اساس مطالب و نتايج ذكر شده، ا
را از منظر جرم  G&SPFبرتري محسوسي نسبت به پرتابگر 

  .كند ميمحموله، ابعاد و هزينه ايجاد  برخاست و بار
سيستم  سازي مدل) 1: توان به هاي اين تحقيق مي از نوآوري

اضافه ) 2بر،  پيشرانش غير توربوپمپي براي يك موشك ماهواره

يناميكي در روند طراحي مفهومي نمودن مبحث پايداري آيرود
اي به منظور  ساز دو مرحله استفاده از بهينه) 3بهينه و 

همچنين . سازي برنامه پيچ موشك در هر تكرار اشاره نمود بهينه
ساز طراحي و دستيابي به فناوري  تواند زمينه اين پژوهش مي

گيري از  پرتابگر تحت فشار در كشور باشد كه در صورت بهره
هاي  در هزينه چمشگيريتوان، شاهد كاهش  وري، مياين فنا

طراحي، توسعه و ساخت، كاهش ريسك و پيچيدگي در حوزه 
  .ها به فضا بود پرتاب و ارسال انواع ماهواره
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