
 

  

Recived: 2011.04.23 , Accepted: 2011.12.13 

Vol. 4, No. 3& 4, Fall 2011 and Winter 2012

.

Conceptual Design Algorithm of Dousti 

Manned Spacecraft 

M. Mirshams
1
 and L. Khalaj-Zade

2
*

1. Department of Engineering Aerospace, K. N. Toosi University. of Technology 

2. Space Research Institute 

*14th St., Saadat Abad, Tehran, IRAN 

mirshams@kntu.ac.ir 

To design a manned spacecraft carrying one to two crews to the low Earth orbits, 
design phases should be completed in various levels. It also needs to gather manned 
spacecrafts technical data which is developed in the same category. In the system design 
algorithm presented in this paper, the conceptual design sequences of a manned 
spacecraft named Dousti is accomplished systematically. 

First of all, in accordance with a target group of manned spacecrafts’ mission, 
Dousti’s mission profile is defined and system level requirements are recognized. User’s 
requirements are also considered in the mission profile and subsequently in system level 
requirements. 

General characteristics of Dousti spacecraft as well as its mass and dimensional 
features are derived in the next step. Statistics and parametric models are systematically 
applied in design sequence. Then, final characteristics of the spacecraft’s main 
subsystems designed through engineering methods and applying parametric models are 
introduced. 

Afterwards, resulting characteristics of the spacecraft are traded off to reform and 
then validated by statistics and parametric models to present the final plan. 
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داري كه قابليت حمل يك تا دو سرنشين را به مدارهاي پاييني زمين داشته  سرنشينطراحي فضاپيماي 
يافته از اين دست  مستلزم طي مراحل گوناگون طراحي و داشتن اطلاعات فني از فضاپيماهاي توسعه ،باشد
الب در ق“ دوستي”مفهومي فضاپيمايي با نام  در الگوريتم ارائه شده در اين مقاله، مراحل طراحي. است
هاي  موريتتوجه به نيازهاي داخلي و مرور مأ موريت باپروفايل مأابتدا . شود هايي يك به يك طي مي قدم

سپس، با . شود هاي سطح سيستم تعيين مي فضاپيماهاي گروه هدف استخراج و بر اساس آن نيازمندي
هاي كلي فضاپيماي دوستي و مشخصات  ويژگي ،كارگيري ديدگاه سيستمي هاي آماري و به گيري از مدل بهره

كارگيري  هاي اصلي فضاپيما كه با به نتايج حاصل از طراحي زيرسيستم. شود جرمي و ابعادي آن استخراج مي
. شود بعد اعلام مي لةآماري و پارامتري انجام گرفته در مرح  هاي برداري از مدل هاي مهندسي و بهره روش

هاي  ويژگي. شود تا اصلاحات مورد نياز در سطح سيستم اعمال شود نگين ميآنگاه، طرح حاصل، سبك و س
  .شود سنجي و در پايان، طرح نهايي فضاپيماي دوستي ارائه مي هاي آماري صحت فضاپيما با نمونه

 ،دار موريت فضاپيماي سرنشينأپروفايل م الگوريتم طراحي ،يطراحي مفهوم، دار فضاپيماي سرنشين :هاي كليدي واژه
  هاي طراحي نيازمندي

 12مقدمه

طراحي : شود روند طراحي هر فضاپيما در سه مرحله خلاصه مي
وظيفة اصلي طراح در . مفهومي، طراحي مقدماتي، و طراحي دقيق
بندي فضاپيماست و  پيكرطول مرحلة طراحي مفهومي تأثيرگذاري بر 

مورد مدار، نوع  در مراحل نخست آن نيازهاي سطح سيستم در
پرتابگر، سيستم پيشرانش براي تنظيم مدار و كنترل وضعيت 

ي، طراحي كردن طراحي مفهوم پس از نهايي. شود فضاپيما تعيين مي
ر اساس هاي سطح سيستم ب كردن مقدماتي با سبك و سنگين

_________________________________ 
 استاديار .1

  )نويسندة مخاطب( كارشناس ارشد .2

موريت، و تعميم نيازهاي سطح بالاي ا و مأهاي فضاپيم نيازمندي
هايي كه تمامي پارامترهاي مهندسي سيستم و  سيستم به مشخصه

هاي لازم صورت  شود و انتخاب زيرسيستمي را بپوشاند شروع مي
تري از فضاپيما معرفي، بودجة  بندي دقيق در اينجا پيكر. گيرد مي

. شود ال ميجرم و توان برقرار و اصلاحات لازم بر طراحي اعم
]. 1-2[ يابد مراحل بعدي با عمق بيشتري در طراحي دقيق ادامه مي

هاي  با استفاده از مدل شده است كه در اين مقاله معرفي الگوريتمي
براي فضاپيماي  مراحل طراحي مفهومي را با نگاه سيستمي آماري

كند كه قابليت پرواز كوتاه  اعمال مي“ دوستي” داري با نام سرنشين
  . با يك تا دو سرنشين را به مدارهاي پاييني زمين داردمدت 

. شده بسيار اندك است دار ساخته داد فضاپيماهاي سرنشينتع
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هاي  ايستگاه: شوند كلي تقسيم مي ةاين فضاپيماها به چند دست
هاي فضايي  ، شاتل)المللي سالوت، مير، ايستگاه فضايي بين(فضايي 

شامل كپسول فضايي در دو  ، فضاپيماهاي مداري)شاتل و بوران(
هاي امريكايي شامل مركوري، جميني، آپولو  سيستم(مخروطي  ةدست

هاي شرقي شامل واستوك، واسخود،  سيستم(اي  و استوانه) و اوريون
هاي فضايي  هاي كپسول ويژگي ،در طراحي حاضر). سايوز و شنژو

اي دار واستوك، واسخود، سايوز و شنژو، به ويژه دو فضاپيم سرنشين
دو . گرفته استقرار آخر، به عنوان گروه هدف ملاك طراحي

تري دارند و تعداد پروازهاي  فناوري قديمي فضاپيماي نخست گروه
پيشرفت فناوري و اعمال اصلاحات در طول . اند محدودي داشته

چون همتر گروه  منجر به پيدايش فضاپيماهاي پيشرفته ،ساليان
به جز واستوك، ساير فضاپيماهاي . اي و شنژو شده است ام سايوز تي

  .گروه قابليت بردن تا سه سرنشين را به مدارهاي پاييني زمين دارند

فضاپيماي  الگوريتم طراحي سيستمي
 دار سرنشين

دار دوستي با  الگوريتم طراحي مفهومي فضاپيماي سرنشين
به نمايش در  )1(هاي آماري و پارامتري در شكل  گيري از مدل بهره

  .آمده است
ها  مطابق با اين روندنما، اولين قدم در طراحي، تعيين نيازمندي

ها را تا  در سطح سيستم است كه پروفايل مأموريت اين نيازمندي
  . كند ميزان زيادي مشخص مي

  موريت فضاپيماي دوستيأپروفايل م
هاي فضاپيماهاي گروه هدف به  با الگوبرداري از پروفايل مأموريت

و با درنظر داشتن نيازهاي داخلي، ] 3-9[و شنژو اي  ام ويژه سايوز تي
  .شود پروفايل زير براي مأموريت فضاپيماي دوستي استخراج مي

در مرحلة پرتاب، : مرحلة پرتاب تا قرارگيري در مدار) الف
پرتابگر شرايط لازم را براي نگهداري فضاپيما، مانند دما، رطوبت، 

تا  8اب تا رسيدن به مدار از پرت. كند تهوية مطبوع و توان فراهم مي
 . كشد دقيقه طول مي 10

مراحل عملياتي به صورت زير : زني در مدار مرحلة گشت) ب
  :خواهد بود

كيلومتر با زاوية ميل  200×  250قرارگيري در مدار اوليه  .1
  درجه 50نزديك به 

ــتن   رسيدن به حالت پايدار .2 ــه آن هــاي گســترده،  هــا و آراي
  هاي لازم توسط مركز كنترل پرواز و خدمه بررسي

تغيير مدار اوليه به مدار دايروي با مانور تصحيح مدار اوليه،  .3

  گيري از پيشرانش فضاپيما كيلومتر با بهره 330ارتفاع متوسط 
هاي لازم،  تعويض لباس، بررسي  فعاليت در مدار عملياتي  .4

  هاي تعريف شده نظارت بر آزمايشاندازي و  راه
  پيمودن نزديك به چهل مدار  گردش در مدار،  .5
مانور چرخش انجام مانورهاي پيچ، رول و ياو براي نمايش  .6

  فناوري
در صورت افت مدار فضاپيما به دليل    مانور تصحيح مدار .7

گيري از سيستم  پساي اتمسفري، مدار فضاپيما با بهره
 .شود پيشرانش آن تصحيح مي

 

  
  الگوريتم طراحي مفهومي فضاپيماي دوستي - 1شكل

 بله

 خير

اعتباربخشي به طرح و ارزيابي 
آن بر اساس اطلاعات آماري

 كردن طرح سبك و سنگين

 ها طراحي زيرسيستم

ها الزامات مأموريت، محدوديت
 و معيارها

برآورد آماري از مشخصات 
 هاي اصلي زيرسيستم

 آوري آمار جمع

انتخاب شكل و ابعاد 
و جانمايي كلي فضاپيما 

 ها اوليه زيرسيستم

تخمين جرم كل و مشخصات جرمي 
هاي اينرسي شامل مركز جرم و ممان

آيا طراحي به 
 همگرايي رسيد؟

 

  دهندة، هاي تشكيل افزارها و المان سخت
 توان مورد نياز، جرم، محل قرارگيري 

 ارائه نتيجه نهايي

  گيري تصميم

نيازهاي داخلي  
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هاي  انتخاب مدار اوليه و مدار عملياتي فضاپيما با توجه به مدل
و توان پرتابگرهاي با قابليت ) هاي سايوز و شنژو نسخه(آماري 
تزريق در  ةزاوي(دار صورت گرفته است  فضاپيماي سرنشينپرتاب 

ميل  ةدرجه و زاوي 5/42درجه، براي شنژو  51مدار براي سايوز 
  ).درجه است 5/51المللي  ايستگاه فضايي بين

  :مراحل فرود به صورت زير است :بازگشت به جو و فرود ةمرحل -ج
با  اوربيت مانور دي(شدن موتور براي خروج از مدار  روشن .1

 ) شدن موتور رترو روشن

 ورود به اتمسفر فوقاني  .2

دقيقه پس از  10جدايش كپسول بازگشتي از مدول خدمات  .3
 شدن موتور رترو روشن

 كاهش زياد شتاب ثقل، سقوط در اتمسفر پاييني .4

 پلاسمايي ةقطع موقتي ارتباط به دليل تشكيل لاي .5

 كيلومتري زمين 10كمكي در ) هاي(بازشدن چتر .6

 كيلومتري 5اصلي در  بازشدن چتر .7

 كيلومتري 3افتادن سپر حرارتي در  .8

 متري زمين 5/1هاي رتروي فرود آرام در  شدن راكت روشن .9

 فرود آرام و انداختن چتر .10

 خروج خدمه از كپسول .11

  موريتأهاي م نيازمندي
نفر را به مدار زمين  دوبايد قابليت حمل يك تا  دوستيفضاپيماي 

 .حت و سلامت آنها را بازگرداندداشته باشد و بتواند در كمال ص
ر اين د، كه دروز متغير خواهد بو از يك تا سهموريت أمدت زمان م

عمر مداري . نظرگرفته شده استمدار در 40مدت زمان طي تا 
ي عملياتي زير را ها حالتفضاپيما . روز بايد باشد 14فضاپيما حداقل 

  ]:10[ دارد

 سازي اوليه فعال حالت -

 استقرار در مدار حالت -

 عملياتي حالت -

 چرخش حالت -

 ايمني حالت -

  بازگشت به جو و فرود حالت -
هاي نامبرده بايد  حالتهاي فضاپيما در  هر يك از زيرسيستم

هاي سطح  در ادامه نيازمندي .پاسخگوي نيازهاي فضاپيما باشند
دار دوستي كه قرار است پروفايل  سيستم فضاپيماي سرنشين

، به به انجام رساند ،در قسمت قبل شرح داده شد كه ،را  موريتيأم
  .تفكيك زيرسيستم آمده است

هاي اصلي سيستم فضاپيماي  ويژگي
 دار دوستي سرنشين

  :هاي زير تشكيل شده است از بخش سيستم فضايي 
 بخش فضايي -

 بخش زميني -

  پرتابگر -
ط ارتباطي بين فضاپيما و ايستگاه زميني بايد براي تمامي خ 
 14عمر فضاپيما بايد دست كم و  فضاپيما تضمين شودهاي  وضعيت
  .روز باشد

  هاي پرتابگر نيازمندي
  .فضاپيما بايد با سيستم پرتاب انتخابي سازگار باشد .1
  .اوليه پرتاب شود ةضاپيما بايد به عنوان محمولف .2
فوقاني پرتابگر بايد فضاپيما را در مدار  ةجدايش از مرحل .3

  .نامي اوليه قرار دهد
  .فضاپيما بايد با سيستم فرمان پرتابگر انجام گيردجدايش  .4

اي محوري و طولي در فاصل بين فضاپيما و  بارهاي سازه
  .پرتابگر شرح داده شود 3پرتابگر بايد در سند كنترل فاصل

هاي عرضي و محوري بايد  هاي فركانسي در جهت محدوديت
  .در سند كنترل فاصل پرتابگر آورده شود

ب شرايط محيطي فيرينگ بايد با در طول عمليات پرتا
  .هاي فضاپيما سازگار باشد ويژگي

  .مجاز فراتر رود ةخروج از مركز عرضي مركز جرم نبايد از انداز
اي فضاپيما پس از جدايش بايد در سند كنترل  سرعت زاويه

  .فاصل پرتابگر آورده شود
سرعت نسبي فضاپيما پس از جدايش بايد در سند كنترل  

  .آورده شود فاصل پرتابگر

  هاي بخش فضايي نيازمندي
  :موريتي عبارت هستند ازأهاي مدار م ويژگي .1
 مدار پاييني زمين -

 كيلومتر 330 ± 5: ارتفاع -

 درجه 50 ± 1: ميل -

 )دقيقه 5/91(ثانيه  5490: پريود -

_________________________________ 
3. Interface Control Document 
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 نزديك به صفر: خروج از مركز -

  كيلومتر 6708 ± 5: نيم محور بزرگ -
 :تشكيل شودهاي زير  ضاپيما بايد از زيرسيستمف .2

 پيشرانش -

 كنترل وضعيت -

 كنترل محيطي و پشتيباني حيات -

 كنترل حرارت  -

 توان -

 مخابرات -

  فرود و بازيابي سازه، حفاظت حرارتي و حفاظت تشعشعي -

  هاي زيرسيستم سازه نيازمندي
ها و تجهيزات فضاپيما  فضاپيما بايد تمامي زيرسيستم ةساز .1

 .را در خود جاي دهد)  هاي خورشيدي به جز آرايه(

 .فراهم كند) ها(فضاپيما بايد فضاي كافي براي سرنشين ةساز .2

 .فضاپيما بايد با فاصل پرتابگر تجهيز شود ةساز .3

شونده را در طول مدت امي بارهاي واردفضاپيما بايد تم ةساز .4
 .شروع پرتاب تا پايان فرود، تحمل كند ةفضاپيما، از لحظعمر 

 :شود دستگاه مختصات فضاپيما به صورت زير تعريف مي .5

 سازه ةمركز مختصات در مركز هندسي استوان -

جهت مثبت به سمت (در راستاي طول استوانه  Xمحور  -
 )جلوي مدول خدمه

در راستاي شعاع دايره سطح مقطع از مركز به  Yمحور  -
راستاي محور با توجه به چيدمان (ست وجه جانبي سمت را

 )شود صندلي خدمه موازي با كف مدول مداري تعيين مي

و در جهت  Yو  X ةدر راستاي عمود بر صفح Zمحور  -
 قانون دست راست

 :مشخصات دستگاه مرجع مداري به ترتيب زير است -

 هم امتداد با محور ندير از فضاپيما به مركز زمين Z0محور  - 

مداري فضاپيما و جهت مثبت  ةمماس بر صفح X0محور  -
 آن در جهت حركت مستقيم فضاپيما در مدار

 گرد دستگاه راست ةكنند كامل Y0محور  -

هاي منطبق  ممان اينرسي فضاپيما نسبت به دستگاه مرجع با جهت
  .شود هاي دستگاه مختصات فضاپيما محاسبه مي بر جهت

  هاي حفاظت حرارتي نيازمندي
حفاظت حرارتي بايد كابين خدمه را در مدول زيرسيستم  .1

  .بازگشتي در هنگام بازگشت به جو از حرارت حفظ كند

اي باشد كه  حرارتي كابين خدمه بايد به گونه حفاظت .2
درجه  40بيشترين دماي كابين در طول بازگشت به جو از 

  .گراد فراتر نرود سانتي
مدول بازگشتي كه در هنگام بازگشت به جو در  ةدر پاي .3

گيرد بايد از سپر  قرار مي) اتمسفر(مواجهه با جربان هوا 
  .حرارتي استفاده شود

 3سپر حرارتي بايد در پابان مرحله بازگشت به جو در ارتفاع  .4
  .كيلومتري از زمين به صورت خودكار از كپسول جدا شود

  هاي حفاظت تشعشعي نيازمندي
هاي زير در  حفاظت تشعشعي بايد كابين خدمه را از تابش زيرسيستم

  :طول مدت مأموريت حفظ كند
 تابش كيهاني  -

 ذرات پرانرژي -

 هاي زيرسيستم پيشرانش نيازمندي

شدن از پرتابگر و شرانش بايد فضاپيما را پس از رهازيرسيستم پي .1
كيلومتري، به مدار  200 × 250قرارگرفتن در مدار بيضوي اوليه 

 .كيلومتري انتقال دهد 330 ± 5تي موريأم

زيرسيستم پيشرانش بايد سوخت لازم را براي انجام  .2
  :موريتي زير حمل كندأمانورهاي م

مانور تصحيح مدار در صورت افت ارتفاع مداري در اثر  -
  پساي اتمسفري

مانور خروج از مدار شامل انتقال فضاپيما از مدار نامي  -
 كيلومتري 120موريت به ارتفاع أم

، ياو )درجه 360(، رول )درجه±30(انجام مانورهاي پيچ  -
 )درجه 360(

زيرسيستم پيشرانش بايد سوخت ذخيره براي شرايط  .3
 .احتمالي داشته باشد

انجام مانورها توسط زيرسيستم پيشرانش بايد با فرمان از  .4
 .دور انجام گيرد

در شرايط احتمالي زيرسيستم پيشرانش بايد بتواند توسط  .5
 .افتد خدمه به كار

اختصاص يافته  ةوزن زيرسيستم پيشرانش نبايد از محدود .6
  .به آن فراتر رود

  هاي زيرسيستم كنترل وضعيت نيازمندي
حسگرهاي زيرسيستم تعيين و كنترل وضعيت در مجموع  .1

بايد توانايي تعيين وضعيت فضاپيما را در تمامي شرايط 
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 .موريت داشته باشندأم

كنترل وضعيت بايد وضعيت عملگرهاي زيرسيستم تعيين و  .2
 .موريت كنترل كنندأفضاپيما را در تمامي شرايط م

عملگرهاي زيرسيستم تعيين و كنترل وضعيت بايد در صورت  .3
  :موريت به صورت زير وارد شوندأمين اهداف فني مأنياز در ت

انجام مانور تصحيح مدار در صورت افت ارتفاع مداري در  -
  اثر پساي اتمسفري

روج از مدار شامل انتقال فضاپيما از مدار نامي انجام مانور خ -
 كيلومتري 120موريت به ارتفاع أم

، ياو )درجه 360(، رول )درجه ±30(انجام مانورهاي پيچ  -
  )درجه 360(

مين توان أفضاپيما بايد بتواند براي اهداف كنترل حرارت و ت .4
 .حول محورهاي لازم بچرخد

 ةاز محدود وزن زيرسيستم تعيين و كنترل وضعيت نبايد .5
 .يافته به آن فراتر رود اختصاص

  هاي زيرسيستم كنترل محيطي و پشتيباني حيات نيازمندي
زيرسيستم كنترل محيطي و پشتيباني حيات بايد دما، فشار و  .1

هاي  موريت طبق اندازهأرطوبت كابين خدمه را در طول كل م
  :مين كندأزير ت
  اتمسفر 1تا  5/0: فشار -
 گراد سانتيدرجه  25تا  17: دما -

 درصد 70تا  30: رطوبت -

زيرسيستم كنترل محيطي و پشتيباني حيات بايد خوراك، آب  .2
موريت طبق أو اكسيژن مورد نياز خدمه را در مدت زمان م

  :مين كندأهاي زير ت اندازه
  كيلوگرم در روز براي هر نفر 62/0: خوراك -
 كيلوگرم در روز براي هر نفر 53/3: آب -

 در روز براي هر نفر كيلوگرم 83/0: اكسيژن -

زيرسيستم كنترل محيطي و پشتيباني حيات بايد جيره  .3
دو تا سه وعده براي هر نفر براي  ةاحتياطي خوراك به انداز

  .شرايط احتمالي ذخيره داشته باشد
زيرسيستم كنترل محيطي و پشتيباني حيات بايد تهويه  .4

مناسبي از اكسيژن، نيتروژن و  مطبوع شامل نگهداري درصد
كربن، گرد و غبار و بوها را دكربن، و جذب مونوكسيداكسي دي

 .موريت در كابين خدمه برقرار كندأدر طول مدت م

زيرسيستم كنترل محيطي و پشتيباني حيات بايد قابليت دفع  .5
 .شده توسط خدمه را داشته باشدماندهاي مايع و جامد توليد پس

  هاي زيرسيستم كنترل حرارت نيازمندي
حرارت بايد دماي تجهيزات را در  زيرسيستم كنترل .1

 .عملكردي آنها نگه دارد ةمحدود

اي باشد كه تبادل دمايي  گونه كنترل حرارت فضاپيما بايد به .2
 .ناخواسته را با محيط فضا كمينه كند

اختصاص يافته  ةوزن زيرسيستم كنترل حرارت نبايد از انداز .3
 .به آن بيشتر شود

  هاي زيرسيستم توان نيازمندي
زيرسيستم توان بايد توان مورد نياز تمام اجزاي فضاپيما را  .1

  .مين و توزيع كندأت
در طراحي زيرسيستم توان الكتريكي بايد افت انرژي  .2

 .هاي داخلي در نظر گرفته شود بخش

 .مين شودأتوان بايد توسط صفحات خورشيدي متصل به فضاپيما ت .3

مان شب را در ها بايد توان مورد نياز فضاپيما در ز بسته باتري .4
 .خود ذخيره كند

 .ولت باشد 25 ± 5ولتاژ اوليه بايد  .5

ه جو بايد توان مورد نياز كپسول بازگشتي در طول فاز بازگشت ب .6
 .مين شودأهاي مجزا ت توسط باتري

هاي اصلي الكترونيكي زيرسيستم توان بايد جايگزين  بخش .7
 .داشته باشند

ان از دور مديريت جايگزيني قطعات جايگزين بايد با فرم .8
 .و خودكار انجام گيرد) كامند هتل(

 .سازگاري الكترومغناطيسي با ديگر اجزاي فضاپيما بايد رعايت شود .9

وزن زيرسيستم توان الكتريكي نبايد از محدوده اختصاص يافته  .10
 .به آن فراتر رود

  هاي زيرسيستم مخابرات نيازمندي

اپيما زيرسيستم مخابرات بايد براي انجام وظايف مديريتي فض .1
 .مورد استفاده قرار گيرد

زيرسيستم مخابرات بايد ارتباط راديويي دو طرفه براي كنترل  .2
  .فضاپيما فراهم كند

زيرسيستم مخابرات بايد ارتباط صوتي و تصويري خدمه را با  .3
  .پذير كند زمين امكان

در صورت نياز به دقت رهگيري بالا بايد از فركانس رهگيري  .4
 .مجزا استفاده شود

 .ثير گذاردأعمليات تجهيزات مخابراتي نبايد بر خروجي ساير حسگرها ت .5

 .نرخ ارسال اطلاعات بايد قابل انتخاب باشد .6
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  )چپ(، تصوير از بالاي فضاپيما )وسط(، شكل و ابعاد كلي فضاپيما )راست(مدول بازگشتي  - 3شكل 

  تخمين مشخصات جرمي فضاپيما
هاي  تغييرات آن و همچنين ممان ةجرم كل فضاپيما، مركز جرم و حاشي

  .شود ميزني و محاسبه  گمانه) 2(اينرسي جرمي فضاپيما به صورت جدول 

  هاي جرمي فضاپيماي دوستي ويژگي -2جدول 

 تن 5  جرم كل
جرم 
  ها مدول

 تن5/2  بازگشتي
 تن5/2  خدمات

در مركز استوانه همگن و توپر فرضي  مركز جرم
  فضاپيما

حاشيه تغييرات طول 
  متر 3/0  مركز جرم

  هاي اينرسي ممان
=   

= = (3 + ℎ )   

فضاپيما با  ةتغييرات مركز جرم با توجه به ميزان مصرف پيشران ةحاشي
  .احتساب حاشيه احتمالي حساب شده است

  پرتابگر ةتوسع
دار، معمولاً همزمان با طراحي و  پرتاب فضاپيماي سرنشين منظور هب

در . شود پرتابگر مخصوص به آن توسعه داده مي ساخت فضاپيما،
دار فضاپيما  سرنشين ةاز دست خصوصاًهاي بزرگ و حساس فضايي  پروژه

شود و بر آن اساس پرتابگر  موريت طراحي ميأبراساس نيازمندي م
در روند طراحي فضاپيما و پرتابگر، تعاملات به صورت . يابد توسعه مي

  .گيرد همزمان مدنظر قرار مي
جي و  اي از موشك سايوز اف ام اكنون، براي پرتاب سايوز تي هم

]. 6، 8، 12[ شود اف استفاده مي2ژنگ  از چانگ براي پرتاب شنژو
فضاپيماي اوريون، موشك ارس  ةزمان با طراحي و توسع همچنين، هم

از . گذارد سر مي براي پرتاب اين فضاپيما مراحل ساخت و تست را پشت
پرتابگري مناسب براي پرتاب فضاپيماي دوستي با تكيه  ةاينجا لزوم توسع

  . دشو بر توان داخلي مشخص مي

بايد مدنظر قرار ) 4بخش (موريت أهاي م پرتابگر نيازمندي ةدر توسع
فضاپيما، مدار  ةوزن و انداز. گيرد تا به بهترين شكل پاسخ داده شوند

اي و شرايط محيطي از ملاحظات اوليه  هاي سازه موريتي، محدوديتأم
شايان ذكر است قابليت اطمينان چنين . پرتابگر هستند ةدر توسع
  ]. 13،14[ درصد باشد 99/99ري بايد پرتابگ

  هاي فضاپيماي دوستي يرسيستمز
پيشرانش، كنترل وضعيت، پشتيباني حيات، كنترل حرارت، توان، 
رهگيري و فرمان، سازه، حفاظت حرارتي و حفاظت تشعشعي، و 

هاي اصلي فضاپيماي دوستي را تشكيل  بازيابي و فرود، زيرسيستم
هاي  گيري از روش به يك با بهره ها يك اين زيرسيستم. دهند مي

اند كه نتايج حاصل از اين  طراحي شده] 15 -29[طراحي زيرسيستمي 
در . آمده است) 3(هاي كلي در جدول  ها در قالب ويژگي طراحي

هاي طراحي مهندسي  گيري از روش ها در كنار بهره طراحي زيرسيستم
در . ه استهاي آماري مراجعه شد هاي مورد نياز به مدل در ورودي

هاي صورت گرفته از مراجع  ط مورد استفاده و انتخاببروا ذكراينجا از 
  .است معتبر خودداري و تنها به آوردن نتايج بسنده شده

  كردن طرح سبك و سنگين
هاي طرح سيستمي و  با توجه به روندنما، در اين مرحله ويژگي

. ال شودشوند تا اصلاحات لازم اعم زيرسيستمي فضاپيما ارزيابي مي
ويژه جرم  هاي سطح سيستم به  نخست بودجه ةدر ارزيابي طرح در درج

نتايج حاصل از ارزيابي . گيرند و توان مورد بررسي دوباره قرار مي
  :ه صورت زير استبندي توان ب بودجه

  بندي توان ارزيابي بودجه
توان در ابتداي طراحي اين زيرسيستم، توان مصرفي  ةبندي اولي از بودجه

اما، نگاهي به توان مصرفي . وات تخمين زده شده است 600تجهيزات 
دهد ميزان توان مصرفي  نشان مي ،)3(هاي فضاپيما در جدول  زيرسيستم

يافته در طراحي زيرسيستم  قدار اختصاصبيش از م تجهيزات فضاپيما
  .سيستم توان بايد مرور و اصلاح شودبنابراين، طرح زير. تواناست
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  هاي اصلي فضاپيماي دوستي هاي نهايي زيرسيستم ويژگي -3جدول 

  توضيحات  )وات(توان مصرفي )كيلوگرم(جرم هاي اصليالمان/سخت افزار  زيرسيستم

  پيشرانش
  متر بر ثانيه 150فضاپيما تغيير سرعت  - ناچيز 350تا250  موتور اصلي فضاپيما

  كيلونيوتن 1/3تراست موردنياز  -
  -  700تا  500  ثانيه 310پيشرانه هيدرازين دوپايه، ضربه ويژه   جرم و ابعاد موتور بر اساس آمار -

  كنترل وضعيت
، ستاره يا خورشيد)تا 5(حسگرهاي افق 

از حسگر ستاره نسبت به خورشيد به دليل دقت بالاتر استفاده   250تا  60  30 )1(گيري اينرسي ، واحد اندازه)تا 3(
 .شود ترجيح داده مي

يا ژيروسكوپ)تا 4(العملي  چرخ عكس
كنند، اما  ها ارائه مي ها عملكرد بهتري را از چرخ ژيروسكوپ  70تا  60  40 هاكنترل ممان به تعداد جايگزيني چرخ

  .وزن و قيمت بالاتري دارند

سيستم كنترل 
  العملي  عكس

تراستر با جلوبرندگي 6: مدول بازگشتي
وات براي هر بار روشن 5  18  نيوتن 100نزديك به 

 شدن تراستر
متشكل از تراسترها براي كنترل سرش و دامپينگ  -

  گشتاور ) برداشتن(
  .هر مدول سيستم مربوط به خود را دارد -
وضعيت و پيشرانش هاي كنترل  اين سيستم بين زيرسيستم -

  .مشترك است

تراستر با جلوبرندگي 14: مدول تجهيزات
  نيوتن  150تا  140

 نيوتن5/24تا8تراستر با جلوبرندگي  10+ 
وات براي هر بار روشن  5  42+4

  شدن تراستر

  كنترل حرارت

+سازي فعاللوپ خنك: مدول خدمه
 هاي چندلايه در بيرون مدول عايق

  )ها عايق( 15

285  
سازي مجزا براي هر يك از  اين زير سيستم دو لوپ خنك

  :ها دارد مدول
  درجه  25-17: مدول خدمه -
  درجه 30تا  0: مدول تجهيزات -

هايرادياتور با لوله: مدول تجهيزات
گيري از  بهره) + متر مربع 5/1(حرارتي 

ها و  كن ها در اطراف موتور و گرم عايق
 حساسها براي تجهيزات ساير روش

8  +8  

كنترل محيطي 
و پشتيباني 

  حيات

هاي حرارتي، اكسيدكننده قوي، مبدل
گيري فشار، فيلترها، سيستم  حسگرهاي اندازه

تحت فشار قرار دادن شامل مخازن هوا، منابع 
آوري  هاي جمع آب و خوراك، محفظه
  ضايعات، مخازن فاضلاب

زني از  گمانه( 130
  در دسترس نيست  )آمار

كن، رادياتور، صفحات  كنترل حرارت شامل گرمتجهيزات 
هاي حرارتي در اين زيرسيستم وجود دارد كه  سرد، لوور، پمپ

  .با زيرسيستم كنترل حرارت مشترك است

  توان

  -  90  صفحات خورشيدي
متر مربع از جنس سيليكون  12هاي خورشيدي  سطح آرايه -

  ها وات توان براي زيرسيستم 600براي تامين 
  كيلووات 5/1ها خروجي آرايهتوان  -

  -  64  ها باتري
  باتري نيكل كادميم براي استفاده فضاپيما در شب 13 -
باتري نيكل كادميم براي استفاده مدول بازگشتي در فاز  7 -

  بازگشت به جو و ساعاتي پس از فرود
  ها ها، و كابل تنظيم كننده/شامل واحد كنترل توان، تبديل 126 184  ساير

رهگيري و 
فرمان، 
  مخابرات

استايل،فرستنده روي فضاپيما، آنتن ترن
 صفحه زمين آنتن

مگاهرتز، براي ارسال اطلاعات  UHF ،401: 1خط ارتباطي   20  3
 وبكم شامل صوت و تصوير

فرستنده روي فضاپيما، گيرنده، آنتن
 زمين آنتن، سوئيچ استايل، صفحه ترن

مگاهرتز، دريافت فرامين و  VHF ،147: 2خط ارتباطي   20  3
 1ارسال تلمتري به صورت نوبتي

  سازه
  آلومينيم

  T7351-7075آلياژ 
  

  -  1800تا  1600

پارامترهاي جرمي سازه فضاپيما عبارت از مركز جرم و  -
  .هاي اينرسي هستند حاشيه تغييرات آن، و ممان

هاي اينرسي فضاپيما به صورت استوانه   در محاسبه ممان -
  . شود توپر درنظر گرفته مي

در محاسبه حاشيه تغييرات مركز جرم، خالي شدن مخازن  -
  . گيرد پيشرانه مدنظر قرار مي

حفاظت
  حرارتتمهيدات كنترل + اپوكسي رزين روي بدنه آلومينيمي  -  270  سپر حرارتي در زير مدول خدمه حرارتي
حفاظت
اتيلن، لايه رويي از بافته  هاي بسته پليداخل از فوم سلول  -  صرفنظر  اي خشك هاي سازه تركيبي از المان تشعشعي

  اي از اپوكسي اتيلن با چگالي بالا در تركيب با زمينه پلي

مهار، ساير اجزاي اين زيرسيستم را چترهاي خلباني، چتر   -  100  )مترمربع 1100(چتر اصلي   فرود
  .دهند راكت فرود آرام تشكيل مي 4سنج و  ارتفاع

   - 75 )مترمربع 690(چتر پشتيبان 

_________________________________ 
1. half duplex 
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اين بار توان مصرفي تجهيزات  ،در اصلاح طرح زيرسيستم توان
 24ها را به  اين ميزان، سطح آرايه .شود وات درنظرگرفته مي 1500

ها و  ثير آن بر زيرسيستمتأنتايج حاصل از اين تغيير و . رساند مترمربع مي
  .نشان داده شده است )4(در نهايت كل فضاپيما در جدول 

ها، اتلاف توان نيز  با بيشترشدن توان مصرفي زيرسيستم
ياتور بيشتر شده، براي دفع حرارت ناشي از توان مازاد به راد

نتايج حاصل از محاسبات  )4(رديف دوم جدول . بزرگتري نياز است
  .دهد تر را نشان مي براي رادياتور بزرگ

ها، گشتاورهاي اغتشاشي  شدن سطح آرايه از سوي ديگر، با بزرگ
همچنين، انجام مانورهاي . دشو تري بر فضاپيما وارد مي بزرگ
اين عوامل . طلبد را ميتري  شده براي فضاپيما تراسترهاي قوي تعريف

العملي در مانورهاي چرخشي و جلوبرندگي تراستر در  قدرت چرخ عكس(
كنترل وضعيت و سيستم كنترل   زيرسيستم) پاسخ به نرخ چرخش

ده، تغييراتي در تجهيزات آنها شعاع قرار دالا العملي فضاپيما را تحت عكس
كه از آنجا. شود ديده مي) 4(اين تغييرات در جدول . آورند وجود مي به

افزارهاي انتخابي زيرسيستم تعيين و كنترل وضعيت همچنان به  سخت
در نتيجه در وزن و توان مصرفي  ،دهند وجود آمده پاسخ مي هتغييرات ب

  . شود اين زيرسيستم تغييري حاصل نمي

  ها اثرگذاري اصلاح زيرسيستم توان بر ساير زيرسيستم -4جدول 

توان/وزنتغيير  اثرگذاري  زيرسيستم
  مصرفي

مترمربع،24ها به تغيير سطح آريه توان
  ها افزايش تعداد باتري

162/120 

 -/5/5 مترمربع2/3افزايش سطح رادياتور به  كنترل حرارت
كنترل
  العملي عكس

افزايش ناچيز در نيروي مورد نياز
تراستر و زمان مورد نياز براي انجام 

  مانورها در حد چند ثانيه

افزايش پيشرانه
موردنياز به اندازه 

  -/ چند كيلوگرم 
كنترل

  وضعيت
افزايش ناچيز در نيروي مورد نياز چرخ

  العملي در مانورهاي چرخشي عكس
-/- 

هاي پشتيباني حيات، حفاظت حرارتي و تشعشعي، بازيابي  زيرسيستم
متري و فرمان دستخوش تغييرات حاصل از تغيير  هو فرود، و تل

  .شوند يرسيستم توان نميطراحي ز

  سنجي طرح سيستمي فضاپيماي دوستي صحت
هاي نهايي فضاپيما در طرح  در اين مرحله، مطابق با روندنما ويژگي

هاي آماري  هاي آن با نمونه هاي زيرسيستم كلي سيستمي و ويژگي
موريت و به دنبال آن أدر اين طراحي، پروفايل م .شود مقايسه مي
طرح كلي . هاي آماري گرفته شد هاي مدل ريتموأها از م نيازمندي

هاي سطح سيستم آن بر همين اساس استخراج  فضاپيما و ويژگي

ها با توجه به الزامات مربوط به هر يك با استفاده از  شد و زيرسيستم
هاي  حال، ويژگي. هاي طراحي موجود در مراجع طراحي شدند روش

هاي آماري  با نمونه) لتا حد مجا(ها  نهايي هر يك از اين زيرسيستم
هاي آماري  با توجه به اينكه اساس طراحي بر مدل. شود مقايسه مي

ها، صحت يا  تطبيق يا مغايرت اين ويژگي ةقرار داشته است، دامن
  .كند سقم طراحي را تا ميزان زيادي مشخص مي

سنجي چند زيرسيستم اصلي فضاپيماي  نتايج صحت هدر ادام
شايان ذكر است . هاي آماري براي نمونه آمده است دوستي با مدل
هاي  سنجي، از بين فضاپيماهاي گروه هدف به ويژگي در اين صحت

دو فضاپيماي سايوز و شنژو به دليل برخورداري از فناوري 
  .تر، توجه بيشتري شده است پيشرفته

  زيرسيستم توان الكتريكي سنجي طرح صحت
هاي خورشيدي سه فضاپيماي سايوز،  اي بين آرايه در زير مقايسه

  .و دوستي صورت گرفته است] 11[شنژو 
مغايرت اساسي در زيرسيستم توان فضاپيما با  ،اين مقايسه

احتمالي مصرف  ةدهد، و با توجه به حاشي هاي آماري نشان نمي مدل
نظرگرفته درصد نيز در 90ي تا ة طراحتوان كه در مراحل اولي

يكي طراحي شده مناسب و پاسخگو سيستم الكتر] 15[شود  مي
  . رسد نظر مي به

  

  سايوز شنژو  دوستي
 12اصلاح از 

 24مترمربع به 
  مترمربع

متر مربع  48/24
 )مدول پيشرانش(

 14تا  5/10
  ها سطح آرايه  مترمربع

 5/1اصلاح از 
 5/3كيلووات به 
  كيلووات

توان خروجي   كيلووات 3/1 كيلووات 5/1
  سيستم الكتريكي

سنجي طرح زيرسيستم سازه، حفاظت حرارتي و  صحت
  حفاظت تشعشعي

فضاپيماي دوستي از  ةهاي كلي ساز شكل، ابعاد، جنس و ويژگي
وزن سازه بر اساس مرجع  فضاپيماهاي گروه هدف گرفته شد و

] 11[درصد جرم خشك فضاپيما  45تا  40هاي آماري  مدل
  . زني شده است گمانه

در خصوص حفاظت تشعشعي كابين خدمه اطلاع دقيقي از 
فضاپيماهاي گروه هدف در دسترس نيست اما تمهيدات 

، با توجه به اعتبار مراجع استفاده شده )3(پيشنهادي در جدول 
در . موريت خواهد بودأهاي م گوي نيازمنديپاسخ]) 24- 26([

]) 20([خصوص حفاظت حرارتي با توجه به مرجع مورد استفاده 
همين مطلب برقرار است، علاوه بر آنكه تمهيداتي مانند استفاده 
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 هاي آماري آلومينيمي از مدل ةاپوكسي رزين روي بدن ةاز لاي
 ةمقايس درمورد سپر حرارتي. گرفته شده است] 6و  7) [سايوز(

  :داريم ]3- 11،9 [هاي آماري  زير را با مدل
  

 ها جرم واستوك واسخود سايوز  شنژو  دوستي

 رارتيسپرح  837 837 300 490 270
تا08/0
1/0  

139/
0 

107/
0  

نسبت وزن 340/0 288/0
 مدول/ سپر

  
تفاوت وزن سپر حرارتي در واستوك و واسخود نسبت به 

مقايسه . گردد سايوز و شنژو به پيشرفت فناوري در اين زمينه باز مي
هاي آماري كمي  دهد وزن سپر حرارتي با توجه به مدل بالا نشان مي

درصد جرم خشك مدول بازگشتي  11(پايين تخمين زده شده است 
درصد جرم خشك مدول  5/12ا چنانچه وزن سپر حرارتي ر]). 30[

كيلوگرم  312در نظر بگيريم، ) ميانگين آمار سايوز و شنژو(بازگشتي 
  .تري است شود كه با توجه به آمار رقم مناسب مي

  سنجي طرح زيرسيستم فرود صحت
هاي آماري گرفته شده  اجزاي نامبرده در زيرسيستم فرود از مدل

تيبان در زير با هاي فيزيكي چترهاي اصلي و پش ويژگي. است
  . مقايسه شده است] 3- 11,9[هاي آماري  نمونه

چترها را كه با توجه به ابعاد و حجم اشغالي  ةاين مقايسه، انداز
جرم چترها با . كند ييد ميأمدول بازگشتي در فضا برآورد شده، ت

  . زني شده است گمانه] 3[ توجه به جرم كپسول بازگشتي
  

 دوستي شنژو  سايوز چتر

مساحت 
 )مترمربع(

  1100 1200  900 اصلي
  690  760  570 پشتيبان

جرم 
  )كيلوگرم(

درصد جرم  4( 100  90  - اصلي
  )مدول بازگشتي

درصد جرم مدول  3( 75  -  -پشتيبان
  )بازگشتي

حجم 
محفظه 

  )مترمكعب(

  3/0  - 27/0 اصلي

  2/0  - 17/0پشتيبان

  دوستي دار طرح نهايي فضاپيماي سرنشين

دار دوستي در جدول  هاي كلي و نهايي فضاپيماي سرنشين ويژگي
  .به نمايش در آمده است )5(

  دار دوستي هاي نهايي فضاپيماي سرنشين ويژگي -5جدول 
  نفر 2تا  1  تعداد خدمه
  روز 14  عمر طراحي

  روز 3  طول ماموريت
  يمدارپارامترهاي 

  درجه 51  ميل
  كيلومتر 200×  250  ارتفاع تزريق

  كيلومتر 330 ±5  ارتفاع عملياتي
  كيلومتر 120  ارتفاع بازگشت به جو

  )متر ميلي(ابعاد
  5000  بدنه طول
  2500  قطر

  2800  )در پايه( ماكزيمم قطر
  14500  اسپن

  مترمكعب 4نزديك به   حجم قابل سكونت
  )كيلوگرم(ها  جرم
  5000  كل

  2500  مدول بازگشتي
  2500  مدول پيشرانش

  موتور اصلي
  كيلونيوتن 1/3  جلوبرندگي

  )پيشرانه دوپايه(هيدرازين   پيشرانه
  كيلوگرم 700تا  500  جرم پيشرانه
  ثانيه 310  ضربه ويژه

  متر بر ثانيه 150  تغيير سرعت فضاپيما
  سيستم الكتريكي
  خورشيدي هاي آرايه  سيستم الكتريكي

  مترمربع 2×  12  سطح صفحات خورشيدي
  فرود

  )راكت ترمزي+ اصلي و پشتيبان ( چتر  سيستم فرود

هاي بازگشتي و  هاي نهايي مدول ويژگي )7(و ) 6(هاي  جدول
  .دهند تجهيزات فضاپيماي دوستي را نشان مي

  هاي مدول بازگشتي فضاپيماي دوستي ويژگي -6جدول 
 كپسول فضايي نوع

 نفر 2تا  1 تعداد خدمه

 متر  5/2 قطر

  متر 5/2  طول
 كيلوگرم 2500 جرم

 كيلوگرم 312 جرم سپر حرارتي

 تا 2 پنجره

 نيوتن 100تراستر با جلوبرندگي  6 كنترل وضعيت

 محيط كابين
  اتمسفر 1تا  5/0نيتروژن در+ اكسيژن 
 درجه سانتيگراد 25تا  17دما بين 

 سيستم فرود
 690(و پشتيبان ) مترمربع 1100(چتر اصلي 

 ) تا 4(هاي فرود آرام  راكت) + مترمربع

 كيلومتري 5 ارتفاع باز شدن چتر اصلي
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  هاي مدول تجهيزات فضاپيماي دوستي ويژگي -7جدول 
متر 5/2طول
متر 5/2قطر
كيلوگرم 2500جرم

 تجهيزات 
عمده تجهيزات شامل(در بخش تحت فشار

 )تجهيزات اويونيك
كيلوگرم350تا  250 وزن موتور اصلي 

كيلونيوتن 1/3 جلوبرندگي موتور اصلي
 )متر(ارتفاع2/1قطر، 3/2  ابعاد موتور اصلي

هيدرازين دو پايه  پيشرانه موتور اصلي
كيلوگرم700تا  500  جرم پيشرانه موتور اصلي
ثانيه 310  ضربه ويژه موتور اصلي
متر بر ثانيه 155  تغيير سرعت فضاپيما

از جنسسانتيمتر80مخازن كروي با قطر حداكثر  مخازن پيشرانه
  استيل

 كنندهدو مخزن سوخت، دو مخزن اكسيد
 كيلوگرم70تا  50  جرم مخازن

  العمليسيستم كنترل عكس
هيدرازين دو پايه، سيستم يكپارچه شده با موتور پيشرانه

  اصلي
10+نيوتن150تا140تراستر با جلوبرندگي 14  تراسترها

 نيوتن5/24تراستر با جلوبرندگي
  الكتريكيسيستم

 آرايه خورشيدي  سيستم الكتريكي
 مترمربع2×  12  ها سطح آرايه

  كنترل حرارت
 رادياتور با لوله حرارتي  سيستم اصلي
اندازه و موازي روي سطحمترمربع، دو سطح هم 4  سطح رادياتور

 بيروني مدول

  گيري بندي و نتيجه جمع

مفهومي فضاپيماي براي طراحي ) الگوريتمي( در اين مقاله روندنمايي
داري ارائه شد كه طي آن مراحل طراحي براي يك فضاپيماي  سرنشين
هاي آماري و پارامتري در سطح  گيري از مدل دار با بهره سرنشين

 ةاي از مطالع زمينه در نخستين قدم، با پيش. جام گرفتمقدماتي ان
يل هاي فضاپيماهاي گروه هدف و با تزريق نيازهاي داخلي، پروفا ويژگي

هاي  نيازمندي ،موريتبا تعريف مأ .موريت فضاپيما استخراج شدأم
ها و برآورد  سپس، با توجه به نيازمندي. سيستمي فضاپيما مشخص شد

دار  آماري از فضاپيماهاي گروه هدف، سيستم كلي فضاپيماي سرنشين
و شكل و ابعاد كلي فضاپيماي دوستي ) 2شكل (دوستي تعيين شد 

در همين مرحله پارامترهاي جرمي ). 3، شكل 1جدول (استخراج شد 
  ).2جدول (فضاپيما در سطح سيستم آن برآورد شدند 

هاي اصلي  بعد، نتايج حاصل از طراحي زيرسيستم در مرحلة
معرفي شدند  هاي طراحي مهندسي، گيري از روش فضاپيما با بهره

كردن طرح حاصل از طراحي  در سبك و سنگين). 3جدول (
توان دوباره  ةبعد، بودج ةهاي فضاپيما در مرحل زيرسيستمسيستمي و 

پس از آن، شماري ). 4جدول (ارزيابي و اصلاحات لازم اعمال شد 

هاي آماري  هاي طرح اصلاح شدة فضاپيما با نمونه از ويژگي
هاي  سنجي طرح، بارِديگر ويژگي در صحت. سنجي شدند صحت

. ت لازم اعمال شودند تا اصلاحاشدسطح سيستم فضاپيما ارزيابي 
هاي طرح نهايي فضاپيماي دوستي ارائه شد  ويژگي ،پاياندر 

در انتهاي مقاله شكل كلي و  )4(شكل  ).7و  6، 5هاي  جدول(
اصلي   نهايي فضاپيماي دوستي را به همراه جانمايي چند زيرسيستم

  .گذارد آن به نمايش مي
برآورد  ،در مراحل نخست آن ، خصوصاًترين نكته در طراحي مهم

مورد مدار،  در ترين اين نيازها عمده .هاست درست و مديريت نيازمندي
، )در صورت نياز(نوع پرتابگر، سيستم پيشرانش براي تنظيم مدار 

. شود مطرح ميخصوصيات كنترل وضعيت، و پيكربندي كلي فضاپيما 
يك  مفهوميكه در مسير طراحي  يهاي پس از طي فراز و نشيبدر كل، 
وجود  هاي آماري و پارامتري استفاده از مدلدار با  ي سرنشينفضاپيما

دار  فضاپيماي سرنشين ةتوان گفت توسع ، به صورت خلاصه ميشتدا
  :زير استموارد خود نيازمند  شكلترين  در متداول

  سيستمي در سطح عالي ةبرخورداري از دانش و تجرب. 1
 طراحي و ساخت فضاپيماها ةبرخورداري از دانش تجربي كافي در زمين. 2

  دار يا دسترسي به اطلاعات دقيق طراحي فضاپيماي سرنشين
طراحي و ساخت  ةكافي در زمين ةبرخورداري از تجرب. 3

  هاي اصلي فضاپيما زيرسيستم
  كردن طرح فضاپيما ش براي نهاييبرخورداري از امكانات تست و آزماي. 4

  

  

  

هاي  به همراه جانمايي زيرسيستمساختار نهايي فضاپيماي دوستي  - 4شكل 
پيشرانش در انتهاي مدول تجهيزات، تجهيزات اويونيك در زير مدول بازگشتي و بالاي 

دو مدول با بخش انتقالي مدول تجهيزات . موتور، سپر حرارتي در پايه مدول بازگشتي
  .گيرند اند از يكديگر فاصله مي كه به شكل سازه خرپايي ساده نشان داده شده
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