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 The feasibility of deploying a satellite into orbit using a single-

stage-to-orbit (SSTO) vehicle has long been considered beyond 

technological reach. Historically, various mathematical models 

and equations have been proposed to demonstrate the theoretical 

impracticality of SSTO systems. However, recent advancements in 

aerospace technology have renewed interest in evaluating whether 

current capabilities can support SSTO development. This study 

comprehensively analyzes existing SSTO technologies and 

assesses the technological advancements necessary to bridge the 

gap between current capabilities and required performance 

thresholds. A multi-disciplinary optimization (MDO) framework 

was developed and validated, incorporating subsystem modeling 

and a hybrid genetic algorithm–sequential quadratic programming 

(GA-SQP) optimization approach. The optimized SSTO design 

was then evaluated for feasibility. Despite identifying an optimal 

structural configuration, results indicate that achieving SSTO 

capability remains unattainable with current technological 

maturity. A multi-disciplinary analysis (MDA) was conducted to 

quantify the necessary advancements to determine the minimum 

technology leaps required in propulsion, structural integrity, and 

other critical subsystems. The results for each technological 

domain are presented separately, highlighting the specific 

advancements needed to realize SSTO feasibility. 
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 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1403  تیر 13دریافت 
 1403 تیر 17پذیرش 

 1403 تیر 18انتشار اولین 
 

 های كلیدی:  واژه 

 طراحی مفهومی  
 چارچوب طراحی  

 طراحی چند موضوعی  
 طبقه تا مدار  تک 

 سازی بهینه
 

های دور از دست عنوان یکی از چالش ایی به مرحله امکان تزریق ماهواره به مدار با استفاده از یک حامل تک   

بشر از گذشته تاکنون بوده است. حتی در گذشته، برای اثبات عدم امکان دستیابی به این آرزو، روابط ریاضی 

های اخیر پر رنگ نموده است ارتقاء سطح ل و معادلات مختلفی بیان گردیده است. اما آنچه امیدها را در سا 

فناوری است. پاسخ به این سوال که آیا با سطح فناوری کنونی امکان دستیابی به مدار با استفاده از یک 

ایی تا چه اندازه قابل دستیابی است اخیراً مورد توجه قرار گرفته است. در این پژوهش به حامل تک مرحله

ای تا مدار پرداخته شده و مسیر های موجود پرتابگرهای تک مرحله تکاملی و تکنولوژی   بررسی اجمالی سیر 

می  استخراج  نیاز  مورد  فناوری  به  موجود  فناوری  از  مدلرسیدن  از  پس  منظور،  این  برای  سازی گردد. 

الگوریتم زیرسیستم با  و  چندموضوعی  بهینه  مفهومی  طراحی  برپایه  طراحی  چارچوب  مختلف،  های 

صحه  GA-SQPسازی  بهینه  و  گردیده  شده تدوین  چندموضوعیگذاری  بهینه  طراحی  سپس،    است. 

 (MDO  ) ایی بر تک مرحلهسنجی دستیابی به یک ماهواره ای انجام پذیرفته و امکان بر تک مرحلهماهواره

یابی به این رغم استخراج بهترین ساختار، نتایج حاکی از عدم امکان دست مورد ارزیابی قرار گرفته است. علی 

از  یک  هر  نیاز  مورد  تکنولوژی  میزان جهش  حداقل  ادامه  در  است.  موجود  تکنولوژی  با سطح  محصول 

براساس تحلیل فناوری  به این مهم  برای دستیابی  و سازه،  ها، شامل موضوعاتی نظیر رهایش، پیشرانش 

 طور جداگانه ارائه شده است.انجام پذیرفته و نتایج برای هر فناوری به  ( MDA) بهینه چندموضوعی  
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 و اختصارات   علائم

Specific Impuls Isp 

Trust T 
Fuel mass propm 

Fuel-Tank mass fuel-tankm 

Oxidizer-Tank mass ox-tankm 

Fuel density f 

Oxidizer density ox 

Structure density str 

 مقدمه

فضایی  اهمیت صنعت  افزایش  هزینه   با  توسط  ها و ضرورت کاهش 
های بزرگ و پرهزینه های جدید، لزوم گذر از شاتل و سفینه فناوری 

پرتابگرهای با قابلیت اطمینان بیشتر در کنار وزن و هزینه به سمت  
دهه پیش   5کمتر، مراکز تحقیقاتی و صنعتی بزرگ مربوطه را از حدود  

هزینه در جهت سهولت دسترسی به های کم بر آن داشته تا بر برنامه 
دست آمده از ه سازی آن تمرکز نمایند و با نتایج جالب بفضا و تجاری 

تک  پرتابگرهای  توسعه  و  عملیاتی  فازهای  بر  قابلیت طبقه آن  با  ای 
استفاده مجدد، تمرکز نمایند. با این حال در مسیر دستیابی به این مهم 
با مشکلات متعددی همچون هزینه بسیار بالا، استفاده در جو رقیق و 

های طراحی استفاده از روش بنابراین،  [  1]  اند گرانش کمتر روبرو بوده 
می  چندموضوعی  بهینه  در نوین  سیستم   تواند  این  ارتقای  ها راستای 

 کمک نماید.
بری است که با یک طبقه و  ( ، ماهواره SSTO)1تک طبقه تا مدار 

تواند محموله را به مدار برساند. یک  بدون جداسازی قسمتی از آن می 

تواند از سکوی پرتاب و یا باند پرواز  ای مرسوم میپرتابگر تک مرحله 

بلند شود و با همان میزان سوخت موجود در باک به مدار مورد نظر برسد  

این پرتابگر باید قابلیت   ؛و نیازی به قطع حرکت در مدار و بازگشت ندارد

 استفاده در جو و خارج آن را داشته و برای انجام این مأموریت تغییری

در شکل آیرودینامیکی و سایز ایجاد نشود. نمونه ساده از این پرتابگر  

. این  [2]  های ابتدایی روسیه است آمده، که از طرح  1شکل  )کرونا( در  

طرح ساده، پرتابگر تک طبقه راکتی با سوخت مایع است که بنا به دلایل  

برنامه متوقف شد و در سال   تغییر  دوباره در دست    2016اقتصادی و 

 بهبود و توسعه قرار گرفت. 

 
1 . Single Stage to Orbit 

 
 .کرونا ,  SSTOبرای   ها طرح   ن تری از ساده   ی ک ی از    ی نما و مشخصات   - 1شکل  

Fig. 1. View and specifications of one of the simplest concept 

for SSTO, Corona. 

برنامه و  ا  ریزیمطالعات  زمیدر  سال  ن  حدود  از  ا  1970ینه  الات  یدر 
آمر طراحیمتحده  با  طرح  و  یکا  بررس  یهاتوسعه  شده،    ی ارائه 

شد    آغاز  ،لازم  یهاسامانه   و استقرار   یسنجیاز، امکان مورد ن  یها یفناور
ابتدا تا  اخ  یو  جدیقرن  با  هزیر  و صرف  داشتت  ادامه  فراوان    . ینه 
استقرارگر مناسب،    ی، بررس یفناور  ء ر بر ارتقایاخ  یهادر سالهمچنین  

زییتغ در  هزستمیرسیرات  کاهش  افزایها،  و  اینه  و  محموله    یمنیش 
 تمرکز دارند.

ها ریزیبرنامه، هدف طراحی و  2همچون طرح پیشنهادی شکل  
به سمتی بوده است که پرتابگر یک طبقه از نظر هزینه، قابلیت اطمینان  

ابتدا  تر باشد. بنابراین،ها از پرتابگر دو طبقه مناسبو زیرسیستم   یدر 
اند  ده یجه رسین نتیبه ا  پرتابگرد  یتول  گام به گام طراحی وبرنامه و چرخه  

بار یک  طبقهتک   پرتابگرو استقرار  یبه فناور  ی ابی، دستی انیکه هدف م
 . استمصرف 

 

   .SSTO [2] پیشنهادی برای نمایی از یک طرح -2 شکل

.]2[design for SSTO conceptA view of a  .2 .Fig 
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گر جهت ارسال ها برای طراحی پرتاب در این مقاله، با بررسی آماری طرح 
های با وزن متوسط، به تحلیل عوامل مؤثر در طراحی بهینه پرتابگر  ماهواره 

نوع پرداخته شده  پرتاپ،  نحوه  راستا، موضوعاتی همچون  این  است. در 
ها،  ها، هزینه پیشران و سوخت، شکل کلی پرتابگر، مشخصات زیرسیستم 

[. در  3طراحی مسیر و سطح فناوری مورد توجه بیشتری قرار گرفته است ] 
با  4]   مرجع  مدار  تا  مرحله  تک  حامل  یکپارچه یک  سازی  بهینه  روند   ]

ارایه شده است. تحلیل دینامیک پرواز یک   1استفاده از موتور انجار پالس
وسیله هواتنفسی ماوراء صوت عمومی در ارتفاع و عدد ماخ بالا در مرجع  

[ مورد توجه قرار گرفته است. در این مرجع دینامیک پرواز حامل تک 5] 
[ 6ایی تا مدار با موتور هواتنفسی مورد تمرکز بوده است. در مرجع ] مرحله 

تخمین آیرودینامیکی یک حامل عمود نشین مبتنی بر محاسبات عددی 
مقایسه پارامتریک میان ایده ه شده است. یک  ئ و نتایج تست تونل باد ارا 

[ انجام پذیرفته 7و تک مرحله تا مدار در مرجع ]  2تا مدار حامل دو مرحله 
 با لحاظ سرعت اولیه در مرجع  SSTOسنجی بر روی حامل است. امکان 

ها نظیر پیشرانش  [ تشریح و ارایه است. تمرکز بر روی برخی زیر سیستم 8] 
سازی یک خورد. حتی بهینه بیشتر از بقیه به چشم می   SSTOدر حوزه  

[ مورد توجه و 10،   9بخش از زیر سیستم پیشرانش نظیر نازل، در مراجع ] 
های پرتابگرهای تک سازی قرار گرفته است. برخی الزامات و چالش بهینه 

[ ارزیابی 11ای با قابلیت استفاده مجدد در چرخه حیات آن در مرجع ] مرحله 
 . شده است 

با توجه به مطالعات آماری صورت گرفته، موضوعات مورد بررسی  
 است. ه شده  ئارا  3شکل  تفکیک درصد فراوانی در در مقالات به 

 

 . هاها و حوزه های مطالعاتیدرصد فراوانی زیرسیستم -3شکل 

Fig. 3. Percentage of frequency of subsystems and areas of 

study. 

صورت به   منابع و مراجعبندی  با توجه به مطالعات صورت گرفته، دسته
 زیر بوده است: 

 
1. Pulse Detonation Engine 

 [ 7،  8 ،17-24] ی در مراجع و فناور یستمیمطالعات س •

 [11، 25-27]های طراحی و تولید نه یهزبررسی  •

 [18-20] نانیت اطمیسک و قابلی، ریسنجامکان  •

 [12-13، 31،28] و سوخت  شرانشیپ •

 [  6، 14، 16، 32، 33] و آیرودینامیک سازه •

 [ 5، 14-16 ،29، 30] کارایی، مسیر و کنترل •

با توجه به پارامترهای مهم در طراحی این پرتابگرها، در این مقاله 
سازی چندموضوعی به ارزیابی های طراحی نوین بهینه با استفاده از روش 

ماهواره  یک  به  دستیابی  توانمندی   SSTOبر  امکان  از  استفاده  های با 
شود که در صورت عدم امکان به چه  موجود پرداخته شده و بررسی می 

 تغییرات و یا جهشی در کدام موضوعات نیاز است. 
این  به  مقاله  این  روش  ساختار  دوم  بخش  در  که  است  صورت 

بهینه چند موضوعی و کلاسیک معرفی شده است. در بخش   طراحی 
های مورد سازی زیر سیستمسوم تعریف مسئله و در بخش چهارم مدل

بهینه  طراحی  الگوریتم  پنجم  بخش  در  است.  گردیده  ارایه  نیاز 
گذاری الگوریتم طراحی ارایه شده با استفاده از سه  چندموضوعی و صحه

موشک حامل انجام پذیرفته است. در بخش ششم به طراحی مفهومی  
( با فناوری موجود پرداخته SSTOبر تک مرحله تا مدار)  بهینه ماهواره

های مدنظر این پژوهش برای شده و نهایتا مقدار جهش مورد فناوری
 دستیابی به یک طرح ممکن استخراج و ارایه شده است. 

  ی نه چند موضوعیبه  یروش طراح  یمعرف

(MDO) 

ک و  ی، لازم است که روش کلاسین روش طراحیبهتر ا  ییآشنا  یبرا
 ک شرح داده شود. ین روش بر روش کلاسیت ایآن و مز یهاتفاوت

 کیكلاس یروش طراح

از   ماهوارهی   یهاستمیرسیز  سازیمدلپس  مرجع  ک  طبق  [  1]بر، 
 یسازه ینش و شبیها را چتم مناسب با هدف، آن یبراساس الگور  توانمی
 .کرد

مرجع   با  بیان  [ 1] مطابق  روشی  کلاسیک  طراحی  الگوریتم  در   ،
های اولیه همچون تراست که براساس مطالعات آماری شود که از داده می 

انرژتیک - است و براساس رابطه سیالکفسکی، مقادیر جرمیاستخراج شده 
می  استخراج  پرتابگر  مشخصات برای  و  ساختار  براساس  انتها  در  شود. 

ها، مقادیر  سازی محاسباتی، همه زیرسیستم دست آمده از روابط و مدل به 

2. TSTO(two stage to orbit) 
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هدایت،  و  مسیر  برنامه  در  پرتابگر  عملکرد  محاسبه  برای  طراحی 
 شود. سازی شده و نتیجه نهایی گزارش می شبیه 

 

 .تحقیق این در شده تدوین برطراحی مفهومی ماهواره -4شکل 

Fig. 4. The conceptual design of developed LV in this research. 

 4شکل  الگوریتم طراحی کلاسیک برای یک پرتابگر تک مرحله در  
ها و ارایه شده است. در روش کلاسیک ارتباط زیادی بین زیرسیستم 

حوزه برخی  در  اما  ندارد.  وجود  طراحی  مهندسی مراحل  همچون  ها 

 
1. Fixed Point Iteration 

2. All-At-Once 

3. Multiple-Discipline-Feasible 

هوافضا و یا یک سیستم پیچیده همچون وسایل پرنده که موضوعات 
توان استفاده ی می سازی طراحی چندموضوع بهینه کنش دارند، از  برهم 

مربوطه   عاتدهد تا موضوین روش به طراحان این اجازه را مینمود. ا 
 سازی کنند.گرفته و بهینه   صورت همزمان درنظررا به 

عنوان روشی با کیفیت، توان به سازی چند موضوعی را میبهینه 

کار برد. از پیچیده به های  منظور طراحی سیستم تر به و دقیق   تر سریع 

سازی دیگر شامل یک سازی، این روش مثل هر مسأله بهینه دید بهینه 

. نکته قابل توجه استفرآیند جستجو، مدلی از سیستم و توابع معیار  

سازی در تابع معیاری است که در این روش در مورد این نوع از بهینه 

 .رودکار می ه ب 

چندمنظوره  منظوره  توانند تکمی MDO مسائل یا  در  ولی  اشند.  ب  و 
توان مسئله چند منظوره را به مسئله تک منظوره  مسائل میبسیاری از  

  کند.تبدیل نمود، هر چند دقت کمی کاهش پیدا می
دسته یک  توان به دو  را می  MDO هایاز دیدگاه ریاضی، روش 

و چند سطحی   روش  نمود. تقسیم  سطحی  واقع  سطحی    های یکدر 
توزیع  تحلیل  و   روش  بوده  بهینه  تنها   شده  دارند یک  مستقیماً که    ساز 

غیرمرتب ساختارهای  درحالیمی  کاره ب (NHD) هایبرای  که روند. 
روشروش همان  یا  چندسطحی  توزیعهای  طراحی  ساختار های  شده، 

 بندیکنند و هر سطح رتبه های تبدیل میها را به ساختار مرتب غیرمرتب 
 ساز است.  شده دارای یک بهینه

تک روش  شامل  های  ه (FPI)1نقطه    رار تک سطحی  م باهه م ، 
2(AAO)  ، 3  پذیری چندموضوعی امکان(MDF)    4وIDF   است. همچنین

تلفیق سیستم  ، (CO)5  سازی ترکیبی بهینه های چندسطحی شامل  روش 
 است.   (BLISS)6یکپارچه دوسطحی 

های ذکر شده معایب و مزایایی دارند. با توجه هر کدام از روش 

فازبه   در  جواب  دقت  از  اطمینان  جهت  شده  بررسی   یطراح   موارد 

بهینه   ی مفهوم  چارچوب  همه از  موضوعی  چند  ) سازی  ( AAOباهم 

جع را در ا دست آمده از مر مهم به   ی تا اثر پارامترها استفاده شده است  

مشاهده نمود. همچنین با استفاده از این چارچوب   ، رهاپارامت   ری کنار سا 

میتوان از دقت جواب مطمئن داشت اگرچه مدت زمان بیشتری را باید 

 [.3]  صرف نمود 

 تعریف مسئله 

کیلوگرمی   50هدف از این پژوهش دستیابی به امکان ارسال یک ماهواره  
 کیلومتر، توسط یک مرحله به مدار است.   250به مدار  

4. Individual Discipline Feasibility 

5. Collaborative Optimization 

6. Bi-level Integrated System Synthesis 

Yes 

Yes 

Yes 

Yes 
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بدین منظور با بررسی مختصر الگوریتم طراحی به روش کلاسیک و 

ها در نظر گرفتن پارامترها و موضوعات، چینش مناسب و اثرگذاری آن 

مدل  غالب  زیرسیستم در  مناسب سازی  زیرسیستم، طراحی  هر  در  ها 

ماهواره  نمونه برای  به  توجه  با  و  شده  تدوین  این بر  موجود،  های 

آمده دست شود. در نهایت کد قابل قبول به گذاری می الگوریتم صحه 

انتها برای تک  یابد و پارامترهای مؤثر در موفقیت طبقه بهبود می در 

 شود.آن بررسی می 

موشک    کی  یجهت طراح  ی اصل  یهاستمیس  ریز  ،ی طور اساسبه 
 است:  ریز شرحبه  برماهواره

 شرانشیپ •

 سازه •

 ( تیو هدا کنترل) ریمسسازی شبیه  •

 ک ی نامیرودیآ •

 اریبس  یاو تک مرحله  هیهواپا  یهمانطور که در مطالعات پرتابگرها   اما
  جه یو نت  یی در کارا  اریبس  ز ین  یرهاساز  رد توجه قرار گرفته است، بحث مو
بر این اساس پنجمین موضوع درگیر در روند  [.  1]  ثر استؤم  تیمورأم

 طراحی، موضوع رهایش در نظر گرفته شده است. 

چند مدل  بهینه  طراحی  چارچوب  و  موضوعات   سازی 

 موضوعی

ها  بر، باید ابتدا موضوعات، زیرسیستم برای طراحی مفهومی ماهواره 

مدل  و  معرفی  را  مؤثر  و  دخیل  پارامترهای  ارتباط  و  و  نمود  سازی 

سازی  ها با هم را مشخص کرد. همانطور که اشاره شد پس از مدل آن 

ارتباط  زیرسیستم  پارامترهای مهم،  ها و موضوعات اصلی و بررسی 

 شود.  ها و الگوریتم نهایی طراحی ترسیم می زیرسیستم 

مطلوب   نتیجه  در  مؤثر  عوام  از  یکی  موضوعی  چند  روش  در 

اساس   این  بر  است.  موضوع  هر  مهم  پارامترهای  انتخاب  طراحی، 

استخراج و ارایه    1  جدولدر    پارامترهای مهم هر زیر سیستم )موضوع(

 . شده است

اگرچه به دقت  لحاظ همه پارامترهای مذکور در روند طراحی  

نماید، اما مدل  و عمق مطلوب نتایج استخراج شده کمک شایانی می 

در نظر گرفته شده برای هر موضوع نیز باید قابلیت لحاظ پارامترها  

سازی زیر سیستم ها باید تلاش نمود  را داشته باشد. از اینرو، در مدل 

جدول  در  شده  ارایه  متغیرهای  کلیه  اثر  بررسی  امکان  وجود    1  تا 

 داشته باشد. 

 .برماهواره طراحی درهر زیر سیستم   مؤثر پارامترهای -1جدول 

Table 1. Effective parameters of each subsystem in launch 

vehicle design. 

PARAMETER SYMBOL DISCIPLINE 

Specific Impuls Isp Propulsion 

Trust T Propulsion 

Fuel mass mprop Propulsion 

Fuel-Tank mass mtank-fuel Propulsion 

Oxidizer-Tank mass mtank-ox Propulsion 

Fuel density f  Propulsion 

Oxidizer density ox  Propulsion 

Structure density str  Structure 

Strength   Structure 

Permited stress per  Structure 

Thickness δ Structure 

Length L Structure 

Velocity ΔV Trajectory 

Pitch angle γ Trajectory 

Vertical-flight duration t0 Trajectory 

Seperation time t1 Trajectory 

Seperation angle  Trajectory 

Insertion time t2 Trajectory 

Drag coefficient Cd Aerodynamic 

Lift coefficient Cl Aerodynamic 

Initial height h0 Release 

Initial vertical-velocity Vy0 Release 

 ها سازی زیرسیستم مدل

ز مدلیرسیهر  ادامه  در  موضوع  و  است.  یسازستم  فاز   شده  در 
محاسبه  ت دارد  یستم اهمیرسیهر ز  یآنچه در کل برا  طراحی مفهومی

 گردد. استخراج  باید از مدل ارایه شدهاست که  ابعادو  یانرژ، جرم

 پیشرانش 

 جرم ستم،  یرسین زیا  یسازمدل  ی، برا یراحوزن در طیت  با توجه به اهم
س از  قسمت  پیهر  جرم  یستم  مانند  تراستر  پیشران،شرانش  و    مخازن 

 .شودی محاسبه م

1
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کننده در الگوریتم طراحی سیستم تراست مورد نیاز مأموریت، عاملی تعیین 
منظور طراحی با تکنولوژی موجود، جدولی از موتورها پیشرانش است. به 

با اطلاعات در دسترس، در ابتدای کد مربوط به پیشرانش فراخوانی شده 
و بعد از انتخاب موتور با نزدیکترین مقدار تراست به تراست اولیه مورد 
نیاز، ضربه ویژه، تراست دقیق و وزن موتور از جامعه آماری استخراج شده 

شود. بر این اساس مقادیر مورد استفاده  اقعی خروجی داده می و مقادیر و 
باشد. برای  سازی موتور نسبتا دقیق و مبتنی بر بانک داده می برای مدل 

 شود.( استفاده می 8( الی ) 1)   سازی مخازن از روابط مدل 

(1) 𝑚𝑜𝑥 = 𝑚𝑓 ×
𝑂

𝑓
 

(2) 𝑚𝑓 =
𝑀𝑝𝑟𝑜𝑝

(1 +
𝑂

𝑓
)
 

(3) 𝑉𝑓 =
𝑚𝑓

𝜌𝑓𝑢𝑙𝑒

 

(4) 𝑉𝑜𝑥 =
𝑚𝑜𝑥

𝜌𝑜𝑥

 

(5) 𝐿𝑓 =
𝑉𝑓

𝜋𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘
2 𝑛𝑙

 

(6) 𝐿𝑜𝑥 =
𝑉𝑜𝑥

𝜋𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘
2 𝑛𝑙

 

(7) 𝐿 = 𝐿𝑓 + 𝐿𝑜𝑥 

(8) 𝜎𝑝𝑟 = 𝜎𝑦𝑙𝑑 

( صورت  14)  ( الی 9)  محاسبه جرم پیشرانش با استفاده از روابط 
ترین گام برای این پذیرفته که محاسبه ضخامت سازه مورد نیاز اصلی

 منظور است.  

(9) 𝑃0 = 10+5 

(10 ) 𝛿𝑠𝑡𝑟1 =
𝑇ℎ

2𝜋𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘𝜎𝑝𝑟

 

(11 ) 𝛿𝑠𝑡𝑟2 =
𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘𝑃0

𝜎𝑝𝑟

 

(12 ) 𝛿𝑠𝑡𝑟 = 𝛿𝑠𝑡𝑟1 + 𝛿𝑠𝑡𝑟2 

( در کد مربوطه 12)  آمده از رابطه  دستبهسپس مقدار ضخامت سازه  
قرار   استفاده  مورد  پیشرانش  زیرسیستم  مخازن  جرم  محاسبه  برای 

 گیرد.می

(13 ) 𝑚𝑡𝑎𝑛𝑘𝑓𝑢𝑒𝑙 = (2𝜋𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘
2 + 2𝜋𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘𝐿𝑓)𝛿𝑠𝑡𝑟𝜌𝑠𝑡𝑟 

(14 ) 𝑚𝑡𝑎𝑛𝑘𝑜𝑥 = (2𝜋𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘
2 + 2𝜋𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘𝐿𝑜𝑥)𝛿𝑠𝑡𝑟𝜌𝑠𝑡𝑟 

خالی سیستم پیشرانش متشکل از سه بخش مخزن سوخت، مخزن  جرم  
 گردد.( استخراج می 15) صورت رابطه اکسید کننده و تراستر به 

(15 ) 𝑚𝑝𝑟𝑜𝑝𝑢𝑙𝑡𝑖𝑜𝑛 = 𝑚𝑡𝑎𝑛𝑘−𝑓𝑢𝑒𝑙 + 𝑚𝑡𝑎𝑛𝑘−𝑜𝑥

+ 𝑚𝑇ℎ𝑟𝑢𝑠𝑡𝑒𝑟 

 سازه 
اولیه   اطلاعات  و  هندسه  دریافت  از  بعد  زیرسیستم  این  به  در  مربوط 

درپوش جرم   ، سازه  جنس  محاسبه  مشخصات  طبقات  پوسته  و  ها 
گردد. ورودی در سیستم سازه طول، شعاع، مقدار تراست، استحکام  می

سازه و چگالی سازه است. جرم پوسته بیرونی برای هر طبقه مطابق با  
 گردد.( محاسبه می 16) رابطه

(16 ) 𝑚𝑠ℎ𝑖𝑙𝑑 = 2𝜋𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘𝐿𝛿𝑠𝑡𝑟𝜌𝑠𝑡𝑟 

ایی( ضخامت مورد نیاز سازه با توجه به هندسه فرض شده )استوانه 
 گردد.( محاسبه می 17)   مطابق با رابطه 

(17)  
𝛿𝑠𝑡𝑟 =

𝑇ℎ

2𝜋𝑅𝑡𝑎𝑛𝑘𝜎𝑝𝑟

 

بر این اساس باید توجه نمود که مقدار تراست در ضخامت سازه و نهایتا  
 جرم سازه حامل تاثیر گذار است. 

 سازی مسیر شبیه 
مسیر حرکت در موشک دوطبقه به سه قسمت، پرواز عمودی، کاهش 
زاویه تا جدایش طبقه اول و نهایتا پرواز تا خاموشی طبقه دوم) تزریق( 

میتقسیم  زاویه  بندی  شکل   Pitchگردد.  تاثیر در  پرواز  مسیر  دهی 
اساسی داشته و لذا طراحی مسیر پرواز به شدت متاثر از تنظیم برنامه 

های مختلفی دارد روش    Pitchاست. تنظیم برنامه زاویه   Pitchزاویه  
در نظر   5شکل ترین روش سه بخش پروازی مطابق با  که در متداول 

شود. موفقیت یک حامل در رسیدن به مدار مدنظر، نیازمند گرفته می 
استخراج بهینه ضرایب اشاره شده در   Pitchسازی برنامه زاویه  بهینه 

 است.  5شکل  

 

 .دوطبقه برنمودار زاویه فراز به زمان در مسیر ماهواره -5شکل 

Fig. 5. Pitch angle versus time for two satge LV. 
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سازی نیازمند سعی و تکرار پس از تثبیت مشخصات حامل و  این بهینه
سازی بهینه  AAOسازی است اما مطابق با چارچوب  درون موضوع شبیه 

سیستم  Pitchبرنامه   زیر  سایر  با  انجام همزمان  سیستم  سطح  در  ها 
 خواهد پذیرفت. 

ایی است  های دو مرحلهارایه شده برای حامل  Pitchبرنامه زاویه  
سنجی مورد نیاز است. از همین ایده )برنامه درجه دو( برای که در صحت

 حامل تک مرحله تا مدار استفاده خواهد شد. 
( و  18)  سازی مسیر مطابق روابط معادلات اصلی حرکت در شبیه

 شود.( در صفحه در نظر گرفته می 19)

(18 ) 

𝑎𝑥 = (1/𝑀(−𝑀𝑔 sin(𝛽)

− 𝐷 cos(𝛾 − 𝛽)
− 𝐿 sin(𝛾 − 𝛽)

+ 𝑇 cos(𝛾 − 𝛽 + 𝛼 + 𝛿)))
−1

 

(19 ) 

𝑎𝑦 = (1/𝑀(−𝑀𝑔 cos(𝛽)

− 𝐷 sin(𝛾 − 𝛽)
+ 𝐿 cos(𝛾 − 𝛽)

+ 𝑇 sin(𝛾 − 𝛽 + 𝛼 + 𝛿)))
−1

 

اتمسفر،   اثر  در  تراست  مقدار  تغییرات  که  است  ذکر  تغییرات شایان 
می  لحاظ  غیره  و  جرم  خروج  اثر  در  آن جرمی  ارایه  از  که  ها شود 

 نظر شده است.صرف 

 آیرودینامیک 

با توجه به ساختار مسئله مطرح شده در این مقاله، مقدار ضریب پسا و 
عنوان خروجی موضوع آیرودینامیک مورد نیاز است.  مقدار ضریب برا به 

مرجع از  آیرودینامیکی  به ضرایب  مربوط  مقادیر  استخراج  [  33]  برای 
  6بهره گرفته شده است. نمای بلوک زیرسیستم آیرودینامیک در شکل  

 است. نمایش داده شده

 
 .آیرودینامیک ستمیرسی مدل ز یو خروج یورود اگرامید -6شکل 

Fig. 6. Input and output diagram of the aerodynamic subsystem 

model. 

 رهایش 

ه ینحوه پرتاب و شروع حرکت با دو پارامتر سرعت اول  این موضوع،در  
  اثر دو  در این پژوهش، شود.  یم  یو ارتفاع پرتاب بررس   یو عمود  یافق

افقی که با پرتاب هواپایه سازگار  ش  یه و سرعت رهایپارامتر ارتفاع اول

 
1. Cost Function 

مربوط  است مدنظر قرار گرفته است. این دو پارامتر در شرایط اولیه مسیر  
 باشند. سازی حرکت تاثیرگذار میبه موضوع شبیه 

سنجی  الگوریتم طراحی بهینه چندموضوعی و صحت 

 نتایج الگوریتم 

ها، طبق الگوریتم  سازی زیرسیستمبعد از مدل  شد،همانطور که اشاره  
بر دوطبقه کنارهم  ها برای طراحی مفهومی ماهوارهکلاسیک، زیرسیستم

 گیرد.  قرار می

برای ،  گذاری آن پس از تدوین الگوریتم کلاسیک و لزوم صحه 
و  قواعد  از  استفاده  با  درست،  طراحی  از  اطمینان  و  طراحی  انجام 

های دینامیکی، اتمسفر، ضرایب آیرودینامیکی و معادلات مسیر فرمول 
اضافه می حرکت، شبیه  الگوریتم  در  الگوریتم ساز  آن،  از  شود و پس 

بهینه جایگزینی  می برای  داده  بهبود  و صحه ساز  تکمیل شود  گذاری 
 گردد.می 

طراحیالگور براستمیرسیز  یبرا  یتم  اما  است،  قبل  مشابه    یها 
به ی از  مناسب  مقدار  بیان شدهمان  ساز،نه یافتن  که  چارچوب    طور  در 

  شوند. ها در سطح سیستم مجزا و بررسی می همه زیرسیستمباهم،  همه
دو طبقه    یعنین حالت  یترساده  یبر برا ماهوارهالگوریتم طراحی بهینه  

 آمده است.  [1] مرجعدر چارچوب همه با هم در 
مربوط   7جایگیری و تأثیر موضوعات در این چارچوب در شکل  

در اینجا برای یافتن مقدار   آمده است.به طراحی ماهواره بر دو طبقه  
شود. بعد استفاده می   GA-SQPسازی از روش ترکیبی  مناسب بهینه

الگوریتم نهایی [  1]   ها طبق مرجع از تکمیل طراحی و گرفتن خروجی 
ماهواره  می برای  بهبود  مأموریت  همین  جهت  مرحله  تک  یابد. بر 

بهینه از  روش   SQPسازی  استفاده  از  آن،   GAبعد  نتایج  برروی  و 
ماهواره  کلی  وزن  در  تن  یک  از  بیش  وزن  داده کاهش  نتیجه  را  بر 

شود و جزء پارامترهای ساز انتخاب می بر در بهینه است. شعاع ماهواره 
 ساز است.بردار حالت بهینه 

ساز، مقادیر مطلوب دست آمده در بهینه با فراخوانی الگوریتم به 
دست در بهترین نقطه انتخاب شده و تابع هزینه مورد نظر کمینه به 

بر دوطبقه )و یا چندطبقه(، آید. در طراحی مفهومی بهینه ماهواره می 
کمینه جرم، هدف اصلی و پارامتر مهم در تابع هزینه است. همچنین 

عنوان قیودی دو پارامتر ارتفاع و سرعت مداری نیز در دو تابع پنالتی به 
کنترل می  را  بهینه  جواب  مدار،  به  دستیابی  با هدف  اضافه که  کند، 

  1کند؛ پس تابع هزینهاست و به کمینه کردن تابع هزینه کمک می شده 
بر و دو تابع پنالتی برای خطای ارتفاع و سرعت شامل جرم کل ماهواره

 مشخص است.  ( 20مداری است. که در معادله ) 
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(20 ) 𝑐𝑓 = 𝑀01 + 𝑤1𝑐1 + 𝑤2𝑐2 

طراحی   به   SSTOجهت  نیاز و  مورد  مشخصات  به  دستیابی  منظور 

به  الگوریتم  مفهومی،  ماهواره دست طراحی  برای  دو آمده  متداول  بر 

بهبود و صحه  طبقه که بررسی خواهد شد،  بهینه آن  پاسخ  و  گذاری 

 یابد.تغییر می 

 

چند   ی بهینهمفهوم  یطراح  یهمه با هم برا   یروش چند موضوع   چارچوب  -7شکل  

 .با فناوری موجود طبقه حامل تک یموضوع 

Fig. 7. All-at-one framework for optimum conceptual design of 

SSTO for existing technology . 

به علت کاهش طبقات، تعداد پارامترهای طراحی نیز برای طراحی  
 یابد.بهینه حامل تک مرحله تا مدار کاهش می

مدل به  از  اطمینان  صحه جهت  مناسب،  پاسخ  و  گذاری سازی 
های متناسب های موجود و نمونه الگوریتم طراحی، براساس مقایسه نمونه 

ایی  با مراجع و منابع باید صورت پذیرد. با توجه به اینکه نمونه ساخته شده 
طور  های منتشرشده تاکنون، به های نمونه موجود نیست و داده   SSTOاز 

کامل برای شبیه سازی حرکت در دسترس نیست، الگوریتم طراحی برای 

گذاری قرار گرفته است زیرا ای مورد صحه بر چندطبقه های ماهواره موشک 
موشک  در  استفاده  مورد  مرحله موضوعات  تک  حامل  دو های  و  ایی 

ها و گذاری تمام زیرسیستم ایی مشابه است. این روش شامل صحه مرحله 
م طراحی و استفاده از ضرایب تصحیح است. در مسیر در نهایت الگوریت 

های انجام شده جواب استخراج شده از سازی گذاری با توجه به ساده صحه 
الگوریتم طراحی با جواب واقعی فاصله داشت. بنابراین، ضرورت استفاده 

 کننده برای سه حوزه جرم، هندسه و انرژی وجود دارد.از ضرایب تصحیح 
 ارائه شده است.   2دول   جدول این ضرایب تصحیح مورد نیاز در  

 .تصحیح استخراج شدهضرایب  -2جدول 

Table 2. Derived correction coefficients  

Detail 
Correction 

coefficient 

Isp correction coefficient 𝐧𝝀1 

Mass correction coefficient 𝐧𝒔 2 

lenght correction coefficient 𝒏𝒍 3 

با استفاده از سه  ،  [ 1]   مطابق مرجع برای استخراج ضرایب تصحیح  
سعی در کاهش خطای طراحی )انرژی(،    SPIضریب جرم، هندسه)طول( و  

های آماری درصد در مقایسه با مقادیر واقعی باشد. داده   20میزان کمتر از  به 
استخراج   [ 5] از مرجع    آ و اسکایلون 1، سفیر 1بر شامل: فالکون از سه ماهواره 

استفاده قرار گرفته  از چندین تلاش و اصلاح ضرایب است.  و مورد  بعد 
استخراج  مقادیر  متوسط  آن   شده  تصحیح،  جرمی برای  محدوده  در  که 

خلاصه    3در جدول  باشد،    % 20پرتابگرهای مورد ارزیابی، خطا بهتر از  
 شده است. 

 .ضرایب تصحیح نهایی استخراج شده -3جدول 

Table 3. Final correction coefficients.  

Correction coefficient value

𝒏𝒔 3.2

𝒏𝒍 1.23

𝐧𝝀 1.0

، مقدار ضریب تصحیح انرژی برابر با یک  3مطابق با نتایج جدول
آن  به  توجه  با  موضوع  این  است.  شده  ویژه  استخراج  مقدار ضربه  که 

( مورد 1به اطلاعات واقعی )مطابق با پیوستسیستم پیشرانش با توجه  
 بینی بود.گیرد قابل پیشاستفاده قرار می 
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که برای هر پرتابگر ضرایب تصحیح مورد نیاز با پرتابگر  نکته دیگر آن 
دست  ، میانگین مقادیر به 3دیگر متفاوت بود و مقادیر ارایه شده در جدول

 آمده برای هر ضریب تصحیح است.  

  3مقایسه نتایج مقادیر واقعی و خروجی از کد با استفاده از ضرایب جدول
 .انجام پذیرفته است 4برای هر حامل در جدول 

 .گذاریدر طی صحه طراحی حامل مقادیر واقعی و خروجی  -4جدول 

Table 4. Real and output values of designed LVs during the validation. 

Output after code validation Real data 
Launcher Name 

(m)TotalL (TON)02M (TON)01M (TON)eTM (m)TotalL (TON)02M (TON)01M (TON)eTM 

33.3 10.4 84 7.77 27 8.1 92 9.3 Ambassador 1 

18 4.7 26.9 1.35 21 4.65 27 1.8 Falcon 1 

31.2 24.9 111.8 7 32.4 25 112 7.71 Skylon 

 به تفکیک برای جرم و ابعاد ارایه شده است.    5مقادیر خطا نیز در جدول  

 .با استفاده از ضرایب تصحیح  پرتابگر منتخب 3خطای طراحی مقدار   -5جدول 

Table 5. Design error value of 3 selected LVs using the 

correction factors. 

Error 

TotalL 
Error 

02M 

Error 

01M 
Error 

eTM 

Launcher 

Name 

19% 1.5% 2% 20% Ambassador 1 

0.5% 3.2% 1.3% 20% Falcon 1 

3% 2% 1.2% 19% Skylon 

، قابل قبول  %20کمتر از    ی، خطایمفهوم  ی فاز طراح  به با توجه  
 . باشدمی

با  SSTOبر  طراحی مفهومی بهینه ماهواره 

 فناوری موجود

از صحه  با فناوری توان ماهواره گذاری کد طراحی، می پس  بهینه  بری 
 SSTOپذیری انجام ماموریت  حال حاضر در جهان طراحی نمود و امکان 

طور  را بررسی کرد. مشخصات موتورهای استفاده شده در این تحقیق به 
 آمده است.  1خلاصه در پیوست 

طبقه در اینجا مشابه   تابع هزینه الگوریتم طراحی بهینه حامل تک
است و اطلاعات اولیه سازه و چگالی سوخت همانند الگوریتم  دو طبقه

بهینه تمام  در  است.  طراحی  سازیدوطبقه  و  طبقه  تک  الگوریتم  های 

آید،  بهینه براساس جهش در پارامترهای متفاوت فناوری که در ادامه می
 است. اعمال شده 6ضریب وزنی این دو قید مطابق جدول 

 .مقادیر ضرایب وزنی در تابع هزینه الگوریتم طراحی بهینه حامل تک طبقه   - 1جدول 

Table 6. Weight coefficient values in the cost function of 

optimal design of SSTO. 

Weight 

coefficient 
Value Constraint Details 

W1 0.1 1c Altitude error 

W2 200 2c Velocity error 

جدول   ماهواره  7در  طراحی  دایروی  نتایج  مدار  تا  طبقه  تک    250بر 
بررسی فناوری موجود که در طراحی حامل دوطبقه  کیلومتری زمین با  

 لحاظ شد، ارائه شده است. 

 .نتایج طراحی بهینه با فناوری موجود -7جدول 

Table 7. Optimal design results for existing technology. 

𝐓𝟏 

(𝐊𝐍) 

𝐑𝟏 

(𝐦) 

𝐌𝒑𝟏 

(𝐭𝐨𝐧) 

 𝒕𝟎 

(𝒔) 

𝑴𝟎𝟏 

(𝒕𝒐𝒏) 

𝑬𝒍𝒂𝒑𝒔𝒆𝒅 𝑻𝒊𝒎𝒆 

(𝒔) 

𝟓𝟓𝟕. 𝟓 𝟏. 𝟐 36.2 0 𝟑𝟖. 𝟓𝟖 𝟒𝟑𝟎. 𝟑 

بری با وزن ماهواره مشخص شده است،    7طور که در جدولهمان 
بر دو طبقه هم ماموریت  تن طراحی شده است که نسبت به ماهواره   38/ 6

شکل  در  ادامه  در  است.  ارتفاع، به   10و   9،  8های  بیشتر  نمودار  ترتیب 
 است.به زمان آورده شده  سرعت و زاویه فراز نسبت 
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 .موجود فناوری با طبقه زمان حامل تک-نمودار ارتفاع  -8شکل 

Fig. 8. Height-time diagram of designed SSTO for existing 

technology. 

 

 .موجود یبقه با فناورط  حامل تک یزمان سرعتنمودار  -9شکل 

Fig. 9. Speed-time diagram of designed SSTO for existing 

technology. 

 

 .با فناوری موجود زمان برحسب فراز زاویه نمودار -10شکل 

Fig. 10. Pitch angle graph of designed SSTO for existing 

technology. 

براساس نتایج استخراج شده مشخص است که این حامل تک طبقه  
امکان ارسال ماهواره تا مدار را ندارد و بالاترین ارتفاع قابل دسترس توسط این  

کیلومتر تا مدار مورد نظر فاصله دارد. همچنین با توجه به    18سامانه، به مقدار  
متر بر    1126ارتفاع مشخص است که سرعت تزریق در حدود  - نمودار سرعت 

ثانیه تا سرعت تزریق فاصله دارد. بنابراین، حامل تک طبقه با فناوری موجود،  
کیلومتری را ندارد. حال با بررسی تغییرات و    250امکان دستیابی به ارتفاع  

ترین  توان میزان جهش مورد نیاز در مهم ها می ارتقاء فناوری در زیرسیستم 
تیابی به هدف را محاسبه نمود. بنابراین  ها و پارامترهای موثر برای دس فناوری 

 شود.  دست آورده می مقدار بهینه و کمترین ارتقا مورد نیاز به 
از بخش  فناوری ارتفاع  این تحقیق شامل،  بررسی شده در  های 

ام  کویژه و چگالی سوخت از زیرسیستم پیشرانش و استحرهایش، ضربه  
 و چگالی سازه از زیرسیستم سازه است.

 با فرض جهش در موضوع رهایش   SSTOطراحی مفهومی بهینه  

شود و از بررسی  در این تحقیق تنها به بررسی اثر ارتفاع رهایش پرداخته می 
نظر شده است. در طراحی بهینه، با جهش در  تأثیر اثر سرعت رهایش صرف 

ساز  یکی از پارامترهای مؤثر طراحی، نیاز است که آن متغیر از طریق بهینه 
طور مثال در زمان بررسی جهش موردنیاز مقدار  استخراج شود. در واقع به 

ساز باید کمترین میزان ارتفاع اولیه مورد نیاز برای امکان  ارتفاع اولیه، بهینه 
شود  دستیابی به مدار را بیابد. بنابراین، قید دیگری در تابع هزینه اضافه می 

( تابع هزینه برای جهش در یک  21که مقدار ارتفاع اولیه است. در رابطه ) 
 ایش( ارائه شده است. پارامتر )در اینجا ارتفاع ره 

(21 ) 𝑐𝑓 = 𝑀01 + 𝑤1𝑐1 + 𝑤2𝑐2 + 𝑤3𝑐3 

سازی در سطح سیستم نیز به مسئله  واضح است که یک متعیر بهینه 
 است.   11شود. چارچوب طراحی بهینه در این حالت مطابق با شکل  اضافه می 

 

  برای حامل تک   AAOچارچوب روش چند موضوعی همه با هم    -11شکل  

 .طبقه با جهش در موضوع رهایش 

Fig. 11. All-at-one framework for optimum conceptual design 

of SSTO for jump in release subsystem. 
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قیود و الزامات، مقادیر ضرایب وزنی نهایی و متغیرهایی    9در جدول 
به  شوند  که  لحاظ  باید  مرحله  این  در  طراحی  پارامتر  رائه  ا عنوان 

 است. شده 

 .مقادیر قیود و ضرایب وزنی برای بررسی اثر جهش در ارتفاع اولیه رهایش   - 9  جدول 

Table 9. Constraint values and weighting coefficients for jump 

in initial release height. 

w1 w2 w3 ISP V (km/sec) H (km) 

39.5 0.4 1.0 360 7.755 250 

شدن را ندارد و بهترین  امکان بهینه  SPI، مقدار  9براساس جدول  
به  )تکنولوژی موجود(  از مرحله قبل  استخراج شده  ثابت  مقدار  صورت 

گیرد زیرا هدف استخراج تأثیر موضوع رهایش در  مورد استفاده قرار می 
سازی با الگوریتم  طراحی تک مرحله تا مدار است. پس از انجام بهینه

GA-SQP    و استخراج  چندموضوعی  بهینه  طراحی    جدولدر  نتایج 
 خلاصه شده است.  

 .مقادیر بهینه متغیرهای طراحی برای جهش در موضوع رهایش -10 جدول

Table 10. Optimal values of design variables for mutation in the 

release subsystem. 

T 

(KN) 

R 

(m) 

Mp 

(ton) 

H0 

(km) 

t0 

(sec) 

t1 

(sec) 

M0 

(ton) 

359 0.8 25.6 114.2 14.35 0.335 27.38 

به    14و    13،  12های  نمودارهای ارتفاع، سرعت و زاویه فراز در شکل 
 تصویر کشیده شده است. 

 

  .رهایش   موضوع  در   جهش   با   بهینه   طراحی   در   زمان  حسب  بر   ارتفاع   نمودار   - 12شکل  

Fig. 12. Height time graph in optimal design for jump in release 

subsystem 

 

 . موضوع رهایش   در   جهش   با   بهینه   طراحی   در   زمان   حسب   بر   سرعت   نمودار   - 13شکل  

Fig. 13. Velocity versus time graph for jump in release subsystem. 

 

 .موضوع رهایش   در   جهش   با   بهینه   طراحی   در   زمان   حسب   بر   زاویه فراز   نمودار   - 14شکل  

Fig. 14. Pitch angle versus time in optimal design for jump in 

release subsystem. 

 2/114شود، ارتفاع اولیه مورد نیاز بهینه همانطور که مشاهده می
کیلومتر است و حامل باید از آنجا پرتاب و یا رهاسازی شود. همچنین از 
حاصل  مدار  به  ارسال  اطمینان  سرعت  و  ارتفاع  پایانی  نقاط  نتیجه 

ام حرکت ماهواره بر در    15طبق تصویر، کاهش زاویه از ثانیه  شود.  می
 ادامه دارد.   172دست آمده آغاز شده و تا ثانیه مسیر به

میزان جهش   بر  اینجا صرفاً  در  که  است  این  ذکر  شایان  نکته 
های موجود مورد پذیری آن با فناوریفناوری توجه شده است و امکان 

توجه و مسئله اساسی نیست و نتیجه اصلی این است که فارغ از روش 
و امکانات لازم برای دستیابی به این هدف، با تمرکز بر رهایش و پرتاب 

توان گفت حامل  هواپایه، مدار مطلوب در دسترس است. در نهایت می 
نویسی تن توانایی انجام ارسال را خواهد داشت. برای خلاصه   30با جرم  

به پارامترهای  سایر  ذکر  نظیر طول، ضخامتاز  آمده  غیره دست  و  ها 
 مراجعه شود. [ 1]نظر شده است. برای اطلاعات بیشتر به صرف
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بررسی   با  چندموضوعی  بهینه  در  طراحی  موضوع  جهش 

 پیشرانش 
و ضربه    ، فشار محفظه در زیرسیستم پیشرانش، چگالی سوخت، دمای احتراق 

ویژه بیشترین تأثیر را دارند. در این مقاله، ضربه ویژه به عنوان مهمترین  
فناوری در این موضوع مبنای بررسی قرار خواهد گرفت. همچنین در این  
ارتقاء، با فرض ثابت ماندن سایر پارامترها همچون وزن موتور، سازه و غیره  

ف  اصل  در  دارد.  جهش  اجازه  ویژه  ضربه  فناوری  می فقط  که  رض  شود 
موتورهای موجود با حفظ مقادیر جرمی و ابعادی خود یک جهش در ضربه  

 ویژه داشته باشند تا امکان ورود آنها به فرآیند طراحی مقدور باشد. 
موضوع   در  جهش  برای  چندموضوعی  بهینه  طراحی  چارچوب 

 است. ارائه شده 15پیشرانش در شکل 

 
طبقه   برای حامل تک  AAOچارچوب روش چند موضوعی همه با هم -15شکل 

 . با جهش در موضوع پیشرانش

Fig. 15. All-at-one framework for optimum conceptual design 

of SSTO for jump in propulsion subsystem.  

مرحله   این  در  که  نهایی  وزنی  ضرایب  مقادیر  و  الزامات  قیود، 
 است. شده خلاصه  11اند، در جدولاستخراج شده 

 .مقادیر قیود و ضرایب وزنی برای بررسی اثر جهش در موضوع پیشرانش   - 11جدول  

Table 11. Constraint values and weighting coefficients to 

examine the effect of jumps in the propulsion subsystem. 

w1 w2 w3 V (km/sec) H (km) 

7.4 0.0004 10.0 7.755 250 

دقت شود که ضرایب وزنی متفاوت با حالت جهش در موضوع رهایش   
نتایج طراحی بهینه چندموضوعی برای جهش در   12است. در جدول  

 موضوع پیشرانش استخراج و خلاصه شده است.  

 .مقادیر بهینه متغیرهای طراحی برای جهش در موضوع پیشرانش -12جدول 

Table 12. Optimal values of design variables for jump in 

propulsion subsystem. 

T 

(KN) 

R 

(m) 

Mp 

(ton) 

Isp 

(1/sec) 

t0 

(sec) 

t1 

(sec) 

M0 

(ton) 

545.5 0.92 17.75 392.5 6.9 19.15 545.5 

بر  دست آمده برای ماهواره مقادیر بهحال باید بررسی نمود که با  
یافته، قیود ارتفاع و  در زیرسیستم پیشرانش و مقدار ضربه ویژه جهش  

 ارائه شده است.  18و  17، 16های سازی در شکلنمودارهای شبیه

 

 .موضوع پیشرانش   در   جهش   با   بهینه   طراحی   در   زمان   برحسب   ارتفاع   نمودار   - 16شکل  

Fig. 16. Altitude versus time graph of optimal design for jump 

in propulsion subsystem. 

 

 .موضوع پیشرانش   در   جهش   با   بهینه   طراحی   در   زمان   برحسب   سرعت   نمودار   - 17شکل  

Fig. 17. Velocity versus time graph of optimal design for jump 

in propulsion subsystem. 
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 .موضوع پیشرانش   در   جهش   با   بهینه   طراحی   در   زمان   برحسب زاویه فراز    نمودار   - 18شکل  

Fig. 15. Pitch angle versus time of optimal design for jump in 

propulsion subsystem. 

مدار   به  رسیدن  امکان  حامل  شده،  استخراج  نتایج    250براساس 
ثانیه داراست. بنابراین، موشک حامل با    133کیلوکتری را در مدت زمان  

واحد امکان انجام مأموریت را داراست.    67جهش در ضربه ویژه به میزان  
شایان ذکر است که در این بررسی طراحی مخازن و سایر متعلقات متناسب  

ر انتخابی با لحاظ قید مقدار تراست مورد نیاز است و اثر متقابل جهش  با موتو 
 ضربه ویژه در نوع سوخت و طبیعتا در طراحی مخازن لحاظ نگردیده است. 

 طراحی بهینه چندموضوعی با بررسی جهش در موضوع سازه 

های مربوط به زیرسیستم سازه شامل چگالی و استحکام سازه  فناوری
 است که در ادامه هر دو فناوری مورد توجه قرار خواهد گرفت. 

 سازه   یچگالدر جهش  یبررس

چارچوب طراحی بهینه چندموضوعی برای جهش در موضوع سازه، اثر 
 نشان داده شده است.   19چگالی، در شکل 

 
طبقه   برای حامل تک AAO هم موضوعی همه باچارچوب روش چند  -19شکل 

 .با جهش در چگالی سازه

Fig. 19. All-at-one framework for optimum conceptual design 

of SSTO for jump in structure density . 

قیود، الزامات و مقادیر ضرایب وزنی نهایی که در این مرحله باید لحاظ  
 است. شده  خلاصه  13شوند در جدول

 .مقادیر قیود و ضرایب وزنی برای بررسی اثر جهش در موضوع سازه )چگالی(   - 13جدول  

Table 13. Constraint values and weighting coefficients to 

examine the effect of jump in structure density (density).  

w1 w2 w3 V (km/sec) H (km) 

2.7 0.004 10.0 7.755 250 

ا𝑐3سوم )   قید فاصله بهترین    (22مطابق با رابطه)  ن حالت ی( در 
فناوری در دسترس استخراج شده از قبل و مقدار مورد نیاز، در حالت  

 دار است. طبیعی است که کمترین فاصله مطلوب است.  جهش

(22 ) 
3 2700 strc = −  

توان  است که همانند جهش در موضوع رهایش، مینکته مهم آن
محصوص   ضربه  در    Ispمقدار  مقدار  بهترین  با  برابر  و  ثابت  نیز  را 

سازی  دسترس انتخاب نمود ولی در عمل مشاهده گردید که کد بهینه
دهد. بر این اساس،  چندموضوعی، مقادیر کمتری را انتخاب و ارائه می 

تثبیت مقدار   بهینهچشم  Ispاز  به کد  اجازه  این  سازی  پوشی گردید و 
 داده شده تا بهترین مقادیر را استخراج نماید. 

بهینه  انجام  از  الگوریتم  پس  با  بهینه    GA-SQPسازی  طراحی  نتایج 
 خلاصه شده است.  14جدول در چندموضوعی استخراج و 

 .مقادیر بهینه متغیرهای طراحی برای جهش در موضوع سازه )چگالی( -14جدول 

Table 11. Optimal values of design variables for jump in 

structure density.  

T 

(KN) 

R 

(m) 

Mp 

(ton) 

ρ 

(km/m3) 

t0 

(sec) 

t1 

(sec) 

M0 

(ton) 
ISP 

441.0 1.0 22.4 762.0 41.0 23.2 441 325.9 

 

 .چگالی سازه موضوع    در   جهش   با   بهینه   طراحی   در   زمان   برحسب   ارتفاع   نمودار   - 20شکل  

Fig. 20. Height versus time diagram of optimal design for jump 

in structure density. 
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فراز در شکل  زاویه  و  ارتفاع، سرعت  به    22،  21،  20های  نمودارهای 
 تصویر کشیده شده است. 

 

 .چگالی سازه موضوع    در   جهش   با   بهینه   طراحی   در   زمان   برحسب   سرعت   نمودار   - 21شکل  

Fig. 21 Velocity versus time diagram of optimal design for jump 

in structure density. 

 

موضوع    در  جهش  با  نهیبه  یطراح  در  زمان  برحسب  فراز  هیزاو  نمودار  -22شکل  

 .چگالی سازه

Fig. 22. Pitch angle versus time in optimal design for jump in 

structure density. 

  250براساس نتایج استخراج شده، حامل امکان رسیدن به مدار  
ثانیه پس از شروع مسیر حامل، کاهش زاویه    41کیلوکتری را داراست.  

مسیر آغاز می شود. مقدار ضربه مخصوص بهینه استخراج شده درحدود  
 است.  326

 جهش در استحکام سازه یبررس

برای بررسی اثر استحکام سازه )تنش تسلیم(، چارچوب به  طور مشابه 
 نشان داده شده است.  23طراحی بهینه چندموضوعی در شکل  

 
برای طراحی مفهومی چند    چارچوب  - 23شکل   با هم  روش چند موضوعی همه 

 .موضوعی حامل تک طبقه با جهش در استحکام سازه

Fig. 23. All-at-one framework for optimum conceptual design 

of SSTO for jump in structural strength . 

قیود، الزامات و مقادیر ضرایب وزنی نهایی که در این مرحله استخراج 
 است. شده خلاصه 15اند نهایتا در جدول شده

 .مقادیر قیود و ضرایب وزنی برای بررسی اثر جهش در موضوع سازه )استحکام(   - 15جدول  

Table 15. Constraint values and weighting coefficients to 

investigate the effect of mutation for jump in structural strength. 

w1 w2 w3 V (km/sec) H (km) 

32 0.005 0.0001 7.755 250 

فاصله بهترین فناوری در (  23( در این حالت مطابق با رابطه) 𝑐3قید سوم )
 دار است. دسترس استخراج شده از قبل و مقدار مورد نیاز، در حالت جهش 

(23 ) 6

3 310 strc e = −  

بهینه  انجام  از  الگوریتم  پس  با  بهینه    GA-SQPسازی  طراحی  نتایج 
 خلاصه شده است.  16جدول در چندموضوعی استخراج و 

 .متغیرهای طراحی برای جهش در موضوع سازه )استحکام( مقادیر بهینه    - 16جدول  

Table 16 Optimal values of design variables for jump in 

structural strength. 

T 

(KN) 

R 

(m) 

Mp 

(ton) 

σ  
(Mpa) 

t0 

(sec) 

t1 

(sec) 

M0 

(ton) 
ISP 

531.0 1.0 32.9 821 7.0 34.1 531 314.0 
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ارائه    26و  25،  24های  زاویه فراز در شکل نمودارهای ارتفاع، سرعت و  
 است.  شده

 

زمان    -24شکل   برحسب  ارتفاع  موضوع   در  جهش  با  نهیبه  یطراح   درنمودار 

 .استحکام سازه

Fig. 24. Altitude versus time diagram in optimal design for jump 

in structural strength. 

 

زمان    -25شکل   برحسب  سرعت  موضوع    در   جهش   با  نهیبه  ی طراح  درنمودار 

 .استحکام سازه

Fig. 25. Velocity versus time diagram, in optimal design for 

jump in structural strength. 

 

 .استحکام سازهموضوع   در جهش با نهیبه یطراح  دره فراز ینمودار زاو -26شکل 

Fig. 26. Pitch angle in optimal design for jump in structural 

strength. 

  250براساس نتایج استخراج شده، موشک حامل، امکان رسیدن به مدار  
ثانیه داراست. مقدار ضربه مخصوص    197تری را در مدت زمان  مکیلو

 . است 314بهینه استخراج شده در این حالت 

 فناوریطراحی بهینه حاصل از جهش  جی سه نتایمقا

ماهواره  طراحی  امکان  شده،  استخراج  نتایج  طبقه  براساس  تک  بر 

با فناوری موجود مقدور نیست. بهترین ماهواره  با    SSTOبر  تامدار 

کیلومتر و کمبود سرعتی    18در حدود    ی فناوری موجود، کمبود ارتفاع 

های درگیر  دارد. درگام بعدی با ارتقاء فناوری   m/s  1126در حدود  

حامل   طراحی  ماهواره SSTOدر  رسیدن  امکان  مورد  ،  مدار  به  بر 

های ارتفاع رهایش، ضربه  بررسی قرارگرفت. برای هریک از فناوری 

جهش   میزان  حداقل  سازه،  استحکام  و  سازه  چگالی  مخصوص، 

 . است ارائه شده   17فناوری موردنیاز استخراج و در جدول  

 . جهت دستیابی به مدار هاینتایج جهش در فناور -  17جدول 

Table 17. Results of jump in technologies to achieve the target orbit. 

 
Available 

Technology 
Release(H0) 

Spesiffic 

impulse 

Structure 

density 

structure 

Strength 

deviation from 

available Tech. (%) 

T(KN) 557.5 359 545 441 531  
R(m) 1.2 0.8 0.92 1 1  

M𝑝 (ton) 36.2 25.6 17.75 22.4 32.9  
ℎ0(𝑘𝑚) 0 114.2 0 0 0  46% 

Isp 325 360 392.5 325.9 314  21% 

𝜌𝑠𝑡𝑟  

(𝑘𝑔/𝑚3) 
2700 2700 2700 762 2700  72% 

𝜎𝑦  (𝑀𝑝𝑎) 310 310 310 310 821  165% 

𝑡0(𝑠) 0 14.35 6.9 41 7  -

𝑀01 (𝑡𝑜𝑛) 38.58 27.38 19.15 23.2 34.1  -

Mission Pass × ✓  ✓  ✓  ✓    
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جدول نتایج  به  17  براساس  مربوط  نیاز  مورد  میزان جهش  کمترین   ،
بعدی   رتبه  در  است.  پیشرانش  موضوع  در  مخصوص  ضربه  فناوری 

مقدار   با  رهایش(  )ارتفاع  رهایش  فناوری  در  دارد.    %46جهش  قرار 
بیشرین مقدار جهش در فناوری نیز متعلق به استحکام سازه با مقدار  

ها تنها یک فناوری  است. باید دقت نمود که در جهش فناوری  %165
به  پارامترها  و سایر  بوده  توجه  نظر گرفته  مورد  تثبیت شده در  صورت 

مقادیر شده است  این  آن  بودن  متغیر  دلیل  که  ویژه  از ضربه  بغیر  اند 
عنوان مثال چگالی سازه  کمتری از مقدار فناوری موجود مورد نیاز بود. به 

بهینه  روند  در  سازه  استحکام  بو  مربوط  جهش  و  سازی  پیشرانش  ه 
 رهایش ثابت لحاظ شده است. 

 گیرینتیجه بندی و جمع

در این پژوهش طراحی بهینه حامل تک طبقه تا مدار مورد توجه قرار 
گرفت. در ابتدا کد طراحی بهینه تدوین و با استفاده از ضرایب تصحیح 

انرژی، صحه  ابعاد و  با تدوین چارچوب جرم،  ادامه  گذاری گردید. در 
AAO   بهینه از  استفاده  بهینه   GA-SQPساز  و  طراحی  به 

های موجود پرداخته شد. فناوری با سطح    SSTOچندموضوعی حامل  
های صورت گرفته، امکان براساس نتایج استخراج شده علیرغم تلاش

به مدار   کیلومتری با سطح فناوری مجود مقدور نبود.   250دستیابی 
، SSTOبر  های درگیر در طراحی ماهوارهدرگام بعدی با ارتقای فناوری 

ماهواره  ب امکان رسیدن  به مدار مورد  قرارگرفت. موضوعات بر  ررسی 
بررسی شده در این تحقیق شامل، موضوع پیشرانش، سازه و رهایش 
ضربه  شامل  موضوع  سه  این  برای  فناوری  چهار  مجموع  در  است. 

مورد ارزیابی  مخصوص، چگالی سازه، استحکام سازه و ارتفاع رهایش 
متناظر تدوین گردید.در   AAOقرار گرفت و برای هر حالت چارچوب  

ها حداقل میزان جهش فناوری موردنیاز برای هریک از فناوری نهایت  
کیلومتری استخراج و ارائه گردید. براساس   250برای دستیابی به مدار  

استخراج شده، حامل   ارتفاع   SSTOنتایج  برای  رهایش  موضوع  در 
پرتاب   ارتقا   %46اولیه  نیازمند    ء،نیازمند  پیشرانش  موضوع   %21در 

و  %72وص، در موضوع سازه، برای چگالی سازه  ارتقاء در ضربه مخص 
نیاز به ارتقای فناوری است. نکته پایانی   % 165برای استحکام سازه  
دست آمده بیان نمود، آن است توان از نتایج به استخراج شده که می 

وضعیت  به  نسبت  تکنولوژی  ارتقای  کمترین  ویژه  ضربه  مقدار  که 
 SSTOموجود مطالبه نموده و لذا بیشترین تأثیر در دستیابی به حامل 

 را دارد.
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 پیوست 
ر  در این پیوست جدول مشخصات موتورهای موجود در لیست جامعه آماری برای شروع طراحی آمده است. این جدول با توجه به اطلاعات مورد نیاز د

 است.  الگوریتم استخراج و تدوین شده

 .موضوعی برای استفاده در فرآیند طراحی بهینه چند یجامعه آمار ستی موجود در ل یمشخصات موتورها -2جدول 

Table 19. Specifications of existing engines list for use in multidisciplinary design optimization process.  

Engine 
ThrustVac 

KN 
Thrust  
(sl) kN 

Mass 

Engine  Kg 
Lengthm Propellants 

Isp 

sec 

Isp 

(S.L) 

sec 
Country 

RD-216 1745  1350   291   

11D49 157  185   300   

RD-301 96.67 19.6 183 1.89 LF2/Ammonia 400  Russia 
RD-

108-

8D75 
912 178.4 1278 2.86 Lox/Kerosene 308 241 Russia 

RD-

108-

8D75-

1958 

941 182.8 1250 2.86 Lox/Kerosene 315 246 Russia 

RD-

107-

8D74-

1958 

996 201.6 1155 2.86 Lox/Kerosene 312 254 Russia 

RD-

107-

11D511 
992 205.4 1200 2.86 Lox/Kerosene 314 257 Russia 

RD-100 304 267 885 3.7 Lox/Alcohol 237 203 Russia 
LR-105-

5 
386.4 269 460 2.7 Lox/Kerosene 316 220 USA 

LR-105-

7 
386.4 269 460 2.69 Lox/Kerosene 316 220 USA 

RS-56-

OSA 
386.4 269 460 2.7 Lox/Kerosene 316 220 USA 

RD-101 404 363 888 3.35 Lox/Alcohol 237 210 Russia 
RD-

103M 
500.1 432 867 3.221 Lox/Alcohol 248 220 Russia 

RD-106 645.3 519 802 4.75 Lox/Kerosene 310 250 Russia 
RD-105 627.6 539 782 4.45 Lox/Kerosene 302 260 Russia 
LR-87-3 733.9 647.9 839 3.13 Lox/Kerosene 290 256 USA 
RD-111 1628 692.5 1492 2.1 Lox/Kerosene 317 275 Russia 
LR-89-5 822.5 726 720 3.4 Lox/Kerosene 290 256 USA 
LR-89-7 948 835.1 711.5 3.4 Lox/Kerosene 294 259 USA 

H-1 947.7 836.2 635 2.13 Lox/Kerosene 289 255 USA 
RD-

120K 
873 866.9 1433 2.8 Lox/Kerosene 336 298 Russia 

RS-27A 1054.2 890.1 1091 3.78 Lox/Kerosene 302 255 USA 
RS-27C 1054.2 890.1 1091 3.78 Lox/Kerosene 302 255 USA 
RS-27 1023 915.5 1027 3.63 Lox/Kerosene 295 264 USA 
RS-56-

OBA 
1046.8 920.8 805 3.43 Lox/Kerosene 299 263 USA 

NK-43 1755 1247.8 1396  Lox/Kerosene 346 246 Russia 
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Engine 
ThrustVac 

KN 
Thrust  
(sl) kN 

Mass 

Engine  Kg 
Lengthm Propellants 

Isp 

sec 

Isp 

(S.L) 

sec 
Country 

NK-33 1638 1510.2 1222 3.71 Lox/Kerosene 331 297 Russia 
NK-15 1544 1526 1247 2.7 Lox/Kerosene 318 297 Russia 
RD-170 7903 1887.5 9750 3.78 Lox/Kerosene 337 309 Russia 
RD-171 7903 1887.5 9500 3.78 Lox/Kerosene 337 309 Russia 
RD-180 4152 3828 5393 3.56 Lox/Kerosene 338 311.3 Russia/USA 

F-1 7740.5 6747.5 8391 5.64 Lox/Kerosene 304 265 USA 
RD-183 9.8  60 1.15 Lox/LCH4 360  Russia 
RD-160 19.6  129 1.7 Lox/LCH4 381  Russia 

RD-

161-1 
19.6  119 1.7 Lox/Kerosene 360  Russia 

RD-

161-2 
19.9  141 2.21 Lox/Kerosene 365  Russia 

RD-

161P 
24.5  105 1.45 H2O2/Kerosene 319  Russia 

RD-

58M 
83.4  230 2.27 Lox/Kerosene 353  Russia 

17D11 86.3  230 2.27 Lox/Kerosene 362  Russia 
17D12 86.3  230 2.27 Lox/Kerosene 362  Russia 

RD-58S 86.3  230 2.27 Lox/Kerosene 361  Russia 
RD-

0242-

HC 
125  120  Lox/Kerosene 312  Russia 

RD-169 167  215 1.7 Lox/LCH4 351 309 Russia 
RD-185 179  415 3.3 Lox/LCH4 378  Russia 

RD-

0245-

HC 
214  290  Lox/Kerosene 320  Russia 

RD-

0124 
294.3  480 1.575 Lox/Kerosene 359 331 Russia 

RD-

0110 
297.9  408 1.58 Lox/Kerosene 326  Russia 

RD-134 343  540 1.6 Lox/Kerosene 357  Russia 
RD-167 353  570 1.6 Lox/LCH4 379  Russia 
NK-31 402  722  Lox/Kerosene 353  Russia 
NK-39 402  631  Lox/Kerosene 352  Russia 

RD-

0234-

CH 
442  390  Lox/LCH4 343 310 Russia 

RD-

0234-

HC 
516  390  Lox/Kerosene 331 310 Russia 

RD-

0210-

HC 
592  570  Lox/Kerosene 342  Russia 

RD-

0244-

HC 
690  540  Lox/Kerosene 332  Russia 

RD-

0256-

HC 
820  770  Lox/Kerosene 344  Russia 

RD-120 833  1125 3.872 Lox/Kerosene 350  Russia 
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Engine 
ThrustVac 

KN 
Thrust  
(sl) kN 

Mass 

Engine  Kg 
Lengthm Propellants 

Isp 

sec 

Isp 

(S.L) 

sec 
Country 

RD-

0256-

Methane 
836  770  Lox/LCH4 353  Russia 

RD-

120M 
850.4  1080 2.435 Lox/Kerosene 331 304.4 Russia 

RD-182 902  1500 2.8 Lox/LOX/Methane 353 316 Russia 
RD-

108-

8D75-

1959 

941  1250 2.86 Lox/Kerosene 315 248 Russia 

RD-

108-

8D727 
977  1230 2.86 Lox/Kerosene 316 251 Russia 

RD-

107-

8D74-

1959 

996  1155 2.86 Lox/Kerosene 313 256 Russia 

RD-190 1000  1470 1.7 Lox/LCH4 351 309 Russia 
RD-

0120-

CH 
1576  2370  Lox/LCH4 363  Russia 

NK-15V 1648  1345 2.34 Lox/Kerosene 325  Russia 
RD-

0120M-

CH 
1720  2600  Lox/LCH4 372  Russia 

RD-191 2079  3230 4.05 Lox/Kerosene 337 311 Russia 
RD-192 2138  3300 4.05 Lox/LCH4 356 330 Russia 
RD-172 8354  11703 3.78 Lox/Kerosene 337 311 Russia 

RL-

10A-1 
66.7 1.569963 131  Lox/LH2 425 10 USA 

RL-10 66.7 1.6274006 131  Lox/LH2 410 10 USA 
HM7-A 61.7 42.9 149 1.71 Lox/LH2 443 308 France 
HM7-B 62.7 43.6 155 2.01 Lox/LH2 446 310 France 

RL-

10A-5 
64.7 54.8 143 1.07 Lox/LH2 373 316 USA 

RL-

10A-

5KA 
100.488 88.926 145 1.194 Lox/LH2 398 352 USA 

LH2-

80k 
355.7 256.1 1438  Lox/LH2 425 306 USA 

J-2 1033.1 486.2 1438 3.38 Lox/LH2 421 200 USA 
J-2-SL 996.7 729.3 1360  Lox/LH2 390 275 USA 
Vulcain 1075 773.2 1300 3 Lox/LH2 431 326 France 

LE-7 1078 843.5 1714 3.4 Lox/LH2 446 349 Japan 
Vulcain 

2 
1300 939.5 1800 3.5 Lox/LH2 434 318 France 

RD-701 4003 1406.1 3670 5.7 
Lox/Kerosene/ 

LH2 
415 330 Russia 

RD-

0120 
1961 1517.1 3450 4.55 Lox/LH2 455 359 Russia 

RD-

0120M 
1961 1517.1 3450 4.55 Lox/LH2 455 372 Russia 
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Engine 
ThrustVac 

KN 
Thrust  
(sl) kN 

Mass 

Engine  Kg 
Lengthm Propellants 

Isp 

sec 

Isp 

(S.L) 

sec 
Country 

RD-704 1966 1720.1 2422 3.81 
Lox/Kerosene/ 

LH2 
407 356 Russia 

SSME 2278 1817.4 3177 4.242 Lox/LH2 453 363 USA 
STME 2890 2450.3 3600 3.86 Lox/LH2 431 365 USA 
SSME 

Plus 
3728.7 3073.9 2973  Lox/LH2 467 385 USA 

Plug-

Nozzle 

SSME 
3728.7 3167.4 2973  Lox/LH2 485 412 USA 

M-1 5335.9 3864.8 9068 7.72 Lox/LH2 428 310 USA 
YF-73 11  236  Lox/LH2 425  China 
RD-

0126 
39.2  320 2.6 Lox/LH2 476  Russia 

HM-10 61.8  145  Lox/LH2 443  France 
RL-

10A-3 
65.6  131 2.49 Lox/LH2 444  USA 

RD-56 69.6  282 2.14 Lox/LH2 462  Russia 
RL-

10A-3A 
73.4  140.589569 1.78 Lox/LH2 444  USA 

RL-

10A-4 
92.5  168 2.29 Lox/LH2 449  USA 

RL-

10B-X 
93.4  317.460317  Lox/LH2 470  USA 

RD-

0126A 
98  340 2.73 Lox/LH2 476  Russia 

RD-

0128 
98  370 4.175 Lox/LH2 474  Russia 

RD-

0131 
98  350 2.2 Lox/LH2 467  Russia 

RD-

0132 
98  370 1.38 Lox/LH2 469  Russia 

RD-

0133 
98  390 1.43 Lox/LH2 467  Russia 

RL-

10A-4-1 
99.1  167  Lox/LH2 451  USA 

RL-

10A-4-2 
99.1  167  Lox/LH2 451  USA 

LE-5 103  245 2.67 Lox/LH2 450  Japan 
RL-

10C-X 
110.8  317.460317  Lox/LH2 450  USA 

LE-5A 121.5  242 2.67 Lox/LH2 452  Japan 
LE-5B 137  269 2.784 Lox/LH2 447  Japan 

RL-10C 155.7  317.460317  Lox/LH2 450  USA 
MB-35 156  345 2.21 Lox/LH2 467  Japan 
MB-60 266.7  591 3.3 Lox/LH2 467  Japan 
RL-60 289.1  499  Lox/LH2 470  USA 
RL-50 290  500  Lox/LH2 472  USA 
RD-57 392  840 3.66 Lox/LH2 457  Russia 

RD-

57A-1 
395  550 3.148 Lox/LH2 460  Russia 

RD-

57M 
397  874 4.06 Lox/LH2 461  Russia 
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Engine 
ThrustVac 

KN 
Thrust  
(sl) kN 

Mass 

Engine  Kg 
Lengthm Propellants 

Isp 

sec 

Isp 

(S.L) 

sec 
Country 

LE-7A 1098  1800 3.67 Lox/LH2 438 338 Japan 
J-2S 1138.5  1400 3.38 Lox/LH2 436  USA 

RS-68 3312  6597  Lox/LH2 420 365 USA 
RD-119 105.5 65.6 168 2.17 Lox/UDMH 352 220 Russia 
RD-109 101.6  210 2.28 Lox/UDMH 334  Russia 
RD-112 1089  790 2.6 Lox/UDMH 344 304 Russia 
RD-113 1138  1100 4.2 Lox/UDMH 360  Russia 
RD-114 1653  990 2.6 Lox/UDMH 341 307 Russia 
Kestrel 36  52   324   

Merlin 385  470   306   

RD-115 1726  1250 5 Lox/UDMH 357  Russia 

  
 




