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Abstract  

      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. 
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چکیده 

برها از  شود. تقریباً در تمامی ماهواره فضایی محسوب می   -ای اصلی در وسایل هوایی سیستم پیشرانش، مؤلفه        
ارتقا  با  از سازه   خصوص های ساخت، به فناوری   ی سیستم پیشرانش توربوپمپی استفاده شده است.  های  در استفاده 

های عملیاتی مورد توجه  های پیشرانش غیرتوربوپمپی با توجه به کاهش هزینه کامپوزیتی و سبک، استفاده از سیستم 
بر دو طبقه با  ماهواره قرارگرفته است. بر اساس این رویکرد نوین، در این تحقیق به طراحی بهینه چندموضوعی یک 

های پیشرانش  استفاده از سیستم پیشرانش تحت فشار برای هر دو طبقه پرداخته خواهد شد. دو دسته اصلی سیستم 
بر مورد ارزیابی  غیرتوربوپمپی شامل سیستم تغذیه رگلاتوری و دمشی در ساختارهای مختلف در دو طبقه ماهواره 

سازی  قرار گرفته و استخراج جواب بهینه و ممکن مأموریت پرتابگر نیز به عنوان یک متغیر طراحی در الگوریتم بهینه 
اضافه شده است. بر این اساس پرتابگری برای رسیدن ارتفاع مداری مشخص با قدرت حمل حداکثر بارمحموله و  

د. برای این منظور از چارچوب طراحی بهینه  شو ی حداقل جرم برخاست برای هر ساختار پرتابگر استخراج و معرفی م 
بهینه   AAOچندموضوعی   و  بهینه استفاده شده  الگوریتم  زیرسیستم،  و  تلفیقی  ساز سطح سیستم    GA-SQPساز 

 است تا رسیدن به پاسخ بهینه کلی را مطمئن سازد.    شده   انتخاب 

كلیدی:  واژه  سیستم  های  و  رگلاتوری  سیستم  فشار،  تحت  پیشرانش  سیستم  چندموضوعی،  بهینه  طراحی  پرتابگر، 

 طراحی سیستمی دمشی، 
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 پیشرانش غیرتوربوپمپیهای طراحی مفهومی بهینه چندموضوعی پرتابگر بر سیستم
 پژوهشی علوم و فناوری فضايی  -فصلنامة علمی 

 123 / ( 50)پیاپی  1401بهار   / 1شمارة  /15دوره  

 مقدمه

نیروی    مؤلفة  که  است  آن  پیشرانش  سیستم  پرتابگر  هر  در  اصلی 
دادن مخازن  کند. به منظور تحت فشار قرار می   جلوبرندگی وسیله را فراهم 

اکسیدکننده و سوخت بايد از سیستم تغذيه کمک گرفت. اين سیستم به  
تواند به  شود. نوع اول می بندی می دسته  6و تحت فشار  5دو نوع توربوپمپی 

سیستم  گونه  پیچیدگی  ولی  باشد؛  سبک  که  شود  ساخته  و  طراحی  ای 
ساده  از  يکی  يافت.  خواهد  رايج افزايش  و  روش ترين  تغذيه  ترين  های 

ها از مخازن مربوطه به موتور، استفاده از يک گاز با فشار بالاست،  پیشران 
سیستم  با  راکتی  موتورهای  ديگر  عبارت  گاز،  به  فشار  تحت  تغذيه  های 

. اين سیستم تغذيه اساساً به دو نوع خود فشارنده/  هستند بسیار قابل اعتماد  
شود که هر کدام  بندی می دسته   GPFS)8(و رگلاتوری    SPFS)7(دمشی  

 پايه باشند.  -پايه يا دو   -توانند تک می 
تکسامانه پايدار  -های  تراست  تأمین  به  قادر  .  هستند پايه 

حدود   ويژه  تراست  225ضربه  و  کیلو   5/0های  ثانیه  چند  تا  نیوتن 
به  را  مینیوتن  به دست  در  دهند.  وضعیت  کنترل  برای  طورمعمول 

پايه، اگرچه دارای هزينه و    -های دوفضاپیماها کاربرد دارند. سامانه 
بیشتر   تطبیقهستندپیچیدگی  بسیار  راندمان  عملکرد/  يک  و  ،  پذير 

تراست  ای وسیع از  ثانیه و محدوده  310ای حدود  بالا، با ضربه ويژه 
کیلو   چند صد  تا  نیوتن  می)چند  فراهم  سیستمنیوتن(  اين  ها کنند. 

 و تراستی پايدار مورد استفاده قرار گیرند.  9توانند برای ضربه می

سال   رويکرد    ،2004در  بررسی  با  بائور  و  چاکروبورتی 
مزيت هزينهمیکروکازم،  استفاده  های  تحت  ای  پیشرانش  سیستم  از 

به را  هزينهفشار  کاهش  جنبه منظور  و  ارائه  نقل  و  حمل  های  های 
مقیاس  به  ماهوارهمربوط  برای  پیشرانش  فناوری  برهای  گذاری 

. حسینی و همکاران [1]کنند  سبک، متوسط و سنگین را توصیف می
سال   چند    2011در  بهینه  پرتابگر  طراحی  يک  موضوعی 

.  [2]سازی انجام دادند  بارمصرف را با هدف تعیین الگوريتم بهینهيک
سیستم خود  دکتری  رساله  در  استنلی  نیز  سال  همین  های در 

دومؤلفه  10فشاری  راکتی  موتورهای  منظور  برای  به  کوچک  ای 
ها مورد مطالعه و بررسی سنجی بهبود عملکرد و راندمان راکتامکان 

هاشمی و همکاران طراحی آماری يک   2012. در سال  [3]قرار داد  
آن  ماهواره چندموضوعی  بهینه  طراحی  با  را  مايع  سوخت  سبک  بر 

بهینه  الگوريتم  نمودند؛  همه مقايسه  روش  چندموضوعی  هم باسازی 
)11(AAO  بهینه تلفیقی  و  است  به  SQP-GAساز  شده  گرفته  کار 
نصرت[4] سال  .  در  همکاران  و  يک   2013الهی  مفهومی  طراحی 

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

. در همین [5]موتور دمشی را برای بلوک انتقال مداری انجام دادند  
نیز موتور    سال  مفهومی  طراحی  الگوريتم  همکاران  و  علیخانی 

اساس   بر  را  فشاری  تحت  تغذيه  کاری  سیکل  در  مايع  پیشران 
. همچنین لی و همکاران يک  [6]پارامترهای عملکردی توسعه دادند  

.  [7]دند  کرسیستم تغذيه تحت فشار برای موتور راکتی هیبريد ارائه  
چندموضوعی  ی روشن بهینه  مفهومی  طراحی  به  نیز  همکاران  و  يان 

مرحله دو  انسان  حامل  اقدام  يک  از  کرای  آن  در  که  الگوريتم  دند 
عنوان الگوريتمی ترکیبی استفاده شده  ژنتیک و روش سیمپلکس به 

با مروری بر پرتابگرهای    2014. سارزی و همکاران در سال  [ 8] است  
برهايی با سیستم تغذيه تحت فشار( روند  )ماهواره   12خانواده اسکورپیوس 

ها را بررسی نمودند. رويکرد سیستم تغذيه تحت فشار در  عملکردی آن 
تماماً   گاز  و  پیشران  مخازن  توسعه  طريق  از  پرتابگرها،  اين  معماری 

آن  جرم  که  امکان کامپوزيتی  است،  فلزی  مخازن  نصف    است. پذير  ها 
براين با استفاده از هلیوم گرم، عملکرد سیستم را افزايش و جرم  علاوه 

ر سال  . آدمی و همکاران د [ 9] دهد  سیستم تحت فشار را نیز کاهش می 
بهینه 2015 چند ،  طراحی  تک سازی  پیشرانش  سیستم  پايه  موضوعی 

.  [ 10] را نیز به چاپ رسانید    SQPو   GAهیدروژن پراکسید با استفاده از 
های پیشرانش متان/ اکسیژن  سیستم   2016هربرت و همکاران در سال  

برای   فشار  تحت  اين    Morpheus  ،MAREمايع  آتی  کاربردهای  و 
های آن شرح داده شده  سیستم مورد تحلیل و بررسی قرار داده و قابلیت 

متسوموتو و همکاران يک    ، 2017در سال    [ 12] . در مرجع  [ 11] است  
سیستم تغذيه پیشران جديد را تحت عنوان سیستم تغذيه خودفشارنده/  
دمشی برای موتورهای راکتی سوخت مايع پیشنهاد دادند. در همین سال  

نامه ارشد خود طراحی سیستمی يک پرتابگر زيرمداری  کارول در پايان 
مايع   اکسیژن  مايع/  اکتشافی  DAEDALUSمتان  پرتابگر  يک   ،

رسانید   انجام  به  را  رگلاتوری  فشار  تحت  تغذيه  سیستم  با  زيرمداری 
با روش . مطالعه و کاربرد طراحی ماهواره [ 13]  بهینه بر  سازی چند  های 

توسط بروالت و همکاران صورت پذيرفت. اين    2018موضوعی در سال  
سازی چند موضوعی که اخیراً  های بهینه پژوهش بر چند نمونه از روش 
بهینه  )مثل  است  يافته  تجزيه  توسعه  با  موضوعی  چند  طراحی  سازی 

سازی طراحی چند موضوعی تحت عدم  فرآيند طراحی، بهینه   13عرضی 
به همراه کاربرد آن 14قطعیت  تا  ها در طراحی ماهواره (  بر متمرکز است 

فیزيک  بین  را  کوپلینگ  اثرات  طراحی  مزايای  فرآيند  در  مختلف  های 
انجام شد، ملچر و    2019که در سال    [ 15] . در مرجع  [ 14] نشان دهد  

ويژگی  متان/  مورهد،  اصلی  موتور  برای  را  متان  احتراق  پايداری  های 
تغذيه    سیستم   و   kN  24 /22اکسیژن پروژه مورفئوس که دارای تراست  

های کرايوژنیک است، تحت  منظور کاربرد پیشران پیشران تحت فشار به 
نامه ارشد خود طراحی  نیا در پايان بررسی قرار دادند. در همین سال اسحاق 

_________________________________ 
12. Scorpius 
13. Transversal decomposition 
14. Uncertainty 
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.  است که مجهز به سیستم پیشرانش غیرتوربوپمپی  را انجام داده  پرتابگری  
در اين پژوهش هر دو نوع سیستم پیشرانش تحت فشار مورد طراحی قرار  

است   سال  [ 16] گرفته  در  همکاران   2020.  و  رويکرد    بروالت  يک 
چند بهینه  طراحی  وسايل  سازی  طراحی  برای  را  سطحی  چند  موضوعی 

اند. روش پیشنهادی برای پرتابگرهايی با دو  فضايی چند مأموريته ارائه داده 
مدار   به  مجدد  استفاده  قابل  )پیکربندی  مختلف   و    SSOمأموريت 

چند هدفه    MDO( با استفاده از  GTOبارمصرف به مدار  پیکربندی يک 
های موضوعی متمرکز است  سازی برای تخمین هزينه محاسباتی با شبیه 

 [17 ] . 

 سیستم پیشرانش تحت فشار

اثر باشد و وزن  ها، بی فشارنده يا گاز تحت فشار، بايد در تماس با پیشران 
آن  پايین  و  مولکولی  هلیوم  فشارنده  نوع  دو  اغلب  است.  مطلوب  نیز  ها 

می  کار  به  از:  نیتروژن  است  عبارت  فشارنده  الزامات  سمی  1رود.  غیر   )
( فشار  4( دمای بحرانی پايین و  3( قابلیت نگهداری در دمای اتاق،  2بودن،  

ها به بهبود عملکرد/ کارايی کل سیستم موتور  بحرانی معقول. اين ويژگی 
می  کمک  کمک  راکتی  حرارتی  مبدل  طول  کاهش  به  سوم  الزام  کند. 

درحالی می  کل  کند؛  طراحی  برای  کلیدی  فاکتور  يک  چهارم  الزام  که 
نمی  باشد،  کم  بحرانی  فشار  اگر  است.  و  سیستم  سوخت  مخازن  توان 

اکسیدکننده را تحت فشار زياد قرار داد. با اين حال، اگر فشار بحرانی زياد  
باشد، نسبت فشار برای شارژر نیز بايد بالا باشد تا فشار مايع را به فشار  

 بحرانی افزايش دهد. 

 SPFسیستم پیشرانش 
قابل مشاهده است، از   1شکل که تصوير آن در  SPFدر سیستم پیشرانش 

د؛ بلکه گاز فشارنده در همان  شو مجزايی برای فشارنده استفاده نمی مخازن  
مخازن پیشران وجود خواهد داشت. به دلیل آنکه گاز فشارنده از جنس همان  

 پیشران است، در نتیجه سیستم مجاز به کاهش فشار خواهد بود. 

 
 [18]سیستم پیشرانش دمشی  -1شکل 

ترين روش  ( ساده 1عبارت است از:   SPFمزايای استفاده از سیستم  
تر، به دلیل دارا بودن اجزای  ( ارزان 2تر،  تغذيه پیشران به موتور و مطمئن 

عنوان تابعی  ( فشار مخزن، تراست و نرخ جريان پیشران به 1کمتر. معايب:  
( ضربه ويژه تابعی درجه دو از فشار محفظه )برای  2از زمان متغیر است،  

تک سامانه  افت   -های  و  هیدرازينی(  است،  پايه  زمان  با  متغیر  نیز  (  3ها 
تغییر سرعت جريان و فشار ورودی موتور باعث ايجاد مشکل در استفاده از  

سامانه  برای  دمشی  تغذيه  دوپايه می سیستم  ذکر  های  معايب  تأثیر  شود. 
 . [ 19]   تر است های تک پايه، ضعیف شده بر سامانه 

 GPFسیستم پیشرانش 

سیستم   شده   GPFيک  تعیین  پیش  از  فشار  در  مخازن  در  را  ای  فشار 
(  bar  200-350کند. فشارنده در اين سیستم در فشار بالايی ) کنترل می 

به موتور در  در مخزن/ مخازن مجزايی ذخیره می  پیشران تزريقی  شود. 
شود و نیروی تراست در طی زمان احتراق  ای تأمین می شده فشار کنترل 

وجود خواهد داشت، پیچیدگی    GPFمتفاوت نیست. پنالتی که در سیستم  
نوع   به  نسبت  سامانه   SPFآن  برای  تک است.  مزيت  -های  تنها  پايه، 

باشد؛ اما  عنوان تابعی از زمان می کننده، تراست ثابت به ساز/ تنظیم میزان 
داشتن  کننده به منظور ثابت نگه پايه، تنظیم -های پیشرانش دو برای سامانه 

نرخ جريان هر پیشران و در نسبت اختلاط صحیح، ضروری است. وزن  
مخزن فشارنده، اساساً برای هر فشار اولیه، برای وزن معینی از گاز، ثابت  
است. به منظور عملکرد صحیح، رگلاتور به يک فشار ورودی در حدود  

bar 89 /6   بالاتر از فشار خروجی نیاز دارد. بنابراين گاز غیرقابل استفاده به
دام افتاده در مخازن فشارنده بايد در حداقل فشار ورودی رگلاتور محاسبه  

 به نمايش گذاشته شده است.   2شکل    شماتیک اين سیستم در .  [ 19] شود  

 
 [ 18]سیستم پیشرانش رگلاتوری  -2شکل 



 

 
  

   
 

 پیشرانش غیرتوربوپمپیهای طراحی مفهومی بهینه چندموضوعی پرتابگر بر سیستم
 پژوهشی علوم و فناوری فضايی  -فصلنامة علمی 

 125 / ( 50)پیاپی  1401بهار   / 1شمارة  /15دوره  

بايد   15در سیستم رگلاتوری، حداقل حجم فضای خالی مخزن
هنگام   %3حدود   تا  باشد  فشارنده  برای  پیشران  مخزن  حجم 

جريان عبوری از رگلاتور، پاسخ پايداری داشته باشد.    16شارشبرون 
مخزن  علاوه از  حفاظت  برای  اطمینان  شیرهای  فشار،  رگلاتور  بر 

است. همچنین خوب  درصورتی باز شود، ضروری  نتواند  که رگلاتور 
پاره ديافراگم  يک  که  قرار  17شوندهاست  اطمینان  شیر  بالادست  در 

به  سوپاپ،  طوریگیرد،  جايگاه  نشتی  میزان  حسب  بر  فشارنده  که 
ويژه اهمیت  از  احتیاط  اين  نرود.  هلیوم هدر  اگر  است؛  برخوردار  ای 

سامانه  برای  باشد.  مخزن فشارنده  هر  خالی  فضای  پايه،  دو  های 
آيد.  عمل  به  جلوگیری  بخار  اختلاط  از  تا  گردد  جدا  بايد  پیشران 
است؛   واحد  نقطه  يک  رگلاتوری  سیستم  يک  برای  فشاری  تعادل 

 . [19]چرا که در طی عملیات فشار مخزن پیشران متفاوت نیست 

 مقایسه دو سیستم پیشرانش رگلاتوری و دمشی
 تواند به شرح ذيل باشد: اجزای يک سیستم پیشرانش تحت فشار می

 مخازن سوخت و اکسیدکننده  -1
 ها ای از محفظه تراست مجموعه -2

 مخزن/ مخازن فشارنده -3

سیستم لولهتمام  شامل،  تغذيه  مجموعههای  از  کشی،  ای 
برای  نیز  برای پرکردن و معمولاً    18سوپاپ/ شیرها، تجهیزات جانبی 

پیشران20و مکش  19)تخلیه کنترلی (  ابزارهای  فیلترها،  مايع،   21های 
 .[18] هستندها برای شروع، توقف و تنظیم جريان و عملکرد آن

های  طورکل شامل زيرسیستم های پیشرانش تحت فشار به سیستم 
مخازن پیشران، مخزن/ مخازن فشارنده، زيرسیستم تغذيه، اتصالات و  

 ارائه شده است.   1جدول  ای کلی در  باشند. مقايسه ها می کشی لوله 

 تعریف مسئله 

کاهش   بالا،  اطمینان  قابلیت  پرتابگرها،  طراحی  در  حاضر  رويکرد 
اين  هزينه در  هست.  بالا  راندمان  عین  در  سادگی  افزايش  و  ها 

راه  از  پیشنهاد  پژوهش يکی  اين مقصود  به  برای دستیابی  هايی که 
پیشرانش تحت فشار در می با  توربوپمپی  پیشرانش  شود، جايگزينی 

با   پرتابگر  نوع  سه  منظور  بدين  است.  مايع  سوخت  پرتابگرهای 
منحصراً  سیستم پیشرانش  منحصراً  GPFهای   ،SPF  هیبريد  22و 

(G&SPF)    .طراحی خواهد شد. هر سه پرتابگر دو طبقه خواهند بود
انرژی   نیازمند  پرتابگر  اول  طبقه  آنکه  دلیل  به  سوم  نوع  پرتابگر 

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

پیشرانش   است،  نوع    GPFبیشتری  و  اول  طبقه  برای  را    SPFرا 
گردد. به منظور مقايسه نتايج  برای طبقه دوم مورد انتخاب واقع می

يعنی   پرتابگر،  سه  هر  برای  يکسان  مأموريتی  طراحی،  از  حاصل 
مدار   به  برخاست  وزن  حداقل  با  بارمحموله  حداکثر    250ارسال 

شکل    شود. پروفیل مأموريتی پرتابگر در کیلومتری در نظر گرفته می 
 به نمايش گذاشته شده است.  3

 [ 18]مقايسه دو نوع سیستم پیشرانش تحت فشار  -1جدول 

 دمشی رگلاتوری نوع 

فشار/  

 تراست
 يابدبا مصرف پیشران کاهش می اساساً ثابت است 

سازی  ذخیره

 گاز

، در  %10-%3حجم فضای آزاد 
 بالای مجزا  -مخازن فشار

در    %60-30حجم فضای آزاد % 
 مخازن پیشران و در همان فشار 

 مزایا

تغذيه در فشار ثابت، جريان    -
پیشران تقريباً ثابت و ايجاد   

 فشار نسبتاً ثابت 
 کنترل بهتر نسبت اختلاط  -

 ترسیستم ساده -
 گاز مورد نیاز کمتر -

 کمتر   (inert mass)جرم مرده    -

 بالا  -فشارعدم وجود مخزن گاز  -

 معایب

پیچیدگی نسبتاً بیشتر، ايجاد   -
 افت فشار کم 

شده تحت فشار  گاز ذخیره -
بالا، اغلب برای مدت طولانی 

 .است

گاز فشارنده بیشتری نیاز   -
 .است

کاهش تراست همراه با زمان   -
 سوزش

پیشران باقیمانده تقريباً زياد در   -
 انتهای عملیات

ای از  گستردهموتور بايد در طیف  -
ای متوسط از  مقادير تراست و دامنه

 .نسبت اختلاط پايدار باشد

ها تحت فشار بايد ذخیره  پیشران  -
 شوند.

 
 [ 16] پروفیل پروازی پرتابگر  -3شکل 

های طراحی که در  متغیرها، پارامترها، قیود، الزامات و انتخاب
 . مطالعه کرد 2جدول توان در قرار گرفته است را میطراحی مد نظر 

تعداد   از  استفاده  برای  که  است  ذکر  در    9شايان  موتور  عدد 
جداگانه  تحقیق  پرتابگر،  اول  بر  طبقه  است.  پذيرفته  صورت  ای 

مرجع   به  مربوط  نتايج  موتور    [ 16] اساس  تعداد  ،  9و    7،  5برای 
 عدد موتور است.  9بهترين ساختار مربوط به استفاده از 
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 های طراحی متغیرها، پارامترها، قیود، الزامات و انتخاب -2جدول 

 متغیرهای طراحی 

 جرم محموله 

 نسبت سوخت به اکسیدکننده طبقات 

 زمان سوزش مراحل

 قطر مخازن 

 پارامترهای طراحی 

 مشخصات مدار مقصد 

 حرارتی سازه موتور، مخازن و بدنه پرتابگر  -خواص مکانیکی

 ها خواص شیمیايی پیشران

 های هندسی موتور، مخازن، دماغه پرتابگر برخی از مشخصه

 قیود طراحی 

6نسبت طول به قطر موشک و نسبت طول به قطر هر يک از طبقات )برای کل موشک   <
𝐿𝑚𝑖𝑠𝑠𝑖𝑙𝑒

𝐷𝑚𝑖𝑠𝑠𝑖𝑙𝑒
< 16  ،

5برای طبقه اول  <
𝐿𝑠𝑡𝑎𝑔𝑒1

𝐷𝑠𝑡𝑎𝑔𝑒1

< 3و برای طبقه دوم  12 <
𝐿𝑠𝑡𝑎𝑔𝑒2

𝐷𝑠𝑡𝑎𝑔𝑒2

< 5.5  .) 

 همان طبقه بیشتر باشد.قطر هر يک از طبقات از قطر خروجی نازل موتور  

اول   )طبقة  نباشد  بیشتر  يا  معین کمتر  مقداری  از  پرتابگر  مراحل  از  برای هر يک  بار حاصله  نسبت ضريب 
𝑛1 ≥ 𝑛2و طبقة دوم  1.2 ≥ 0.5 .) 

 اختلاف سرعت مداری و سرعت پرتابگر، صفر شود.

 اختلاف ارتفاع مداری و ارتفاع پرتابگر، صفر شود.

 کنند بايد ايمن و مناسب باشد. جدا شده از موشک در آن سقوط می اجزایمحلی که 

 الزامات طراحی

 دو طبقه بودن پرتابگر 

 يکسان بودن قطر طبقات اول و دوم

 (  kN 150ثابت بودن تراست برای موتور طراحی شده ) 

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

 ( bar 60ثابت بودن فشار محفظه احتراق )

 ن فشار مخازن فشارنده کردثابت فرض 

 اند.برابر شعاع مخازن پیشران در نظر گرفته شده 0/ 5شعاع مخازن فشارنده 

 km 250ارتفاع مداری 

 bar 01/0و  bar 6/0به ترتیب  ار خروجی نازل در سطح دريا و خلأفش

 های طراحی انتخاب

فشار   با  برابر  فشار خروجی  آن،  تفاوت  تنها  است؛  اول  موتور طبقه  نوع  از  دوم  نتیجه   خلأموتور طبقه  در  و 
 طراحی نازل است. 

 جنس سازة مخازن کامپوزيتی است. 

 هست.   T6-6061جنس سازة پوستة بدنه، آلومینیوم 

 جنس سازة موتور، کبالت کروم

 کامپوزيت کربن جنس فیرينگ پرتابگر،  

 نوع گاز فشارنده به کار رفته در پیشرانش رگلاتوری )هلیوم( 

 های مورد استفاده )متان مايع و اکسیژن مايع(نوع پیشران
 

 موضوعات روابط حاکم  سازیمدل

موضوعات درگیر در طراحی پرتابگر دو طبقه    سازی مدل در اين بخش  
ارائه شده است. با توجه به حجم معادلات و روابط حاکم بر موضوعات  

سعی   پژوهش  اين  در  صورت  ش مختلف،  به  اصلی  موارد  تا  است  ده 
هر   در  شده  ذکر  مراجع  به  بیشتر  اطلاعات  برای  و  شود  ارائه  خلاصه 

نوع سوخت، اکسیدکننده و گاز فشارنده برای هر سه   بخش رجوع گردد. 
که   ثابت  بررسی،  مورد  آن   3جدول  در  ساختار  از مشخصات  ها  برخی 

 خلاصه شده است. 

 ها و گاز فشارندهمشخصات پیشران -3جدول 

 (He)هلیوم  O)2(اکسیژن  CH)4(متان  سیال

 45.99 50.43 2.3 (bar)فشار بحرانی 

 190.56 154.58 2.15 (K)دمای بحرانی 

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

 kg/m 422.6 1141 124.976)3(چگالی 

 - 648.643 878.018 (bar)فشار فوق بحرانی  



 

 
  

   
 

 پیشرانش غیرتوربوپمپیهای طراحی مفهومی بهینه چندموضوعی پرتابگر بر سیستم
 پژوهشی علوم و فناوری فضايی  -فصلنامة علمی 

 127 / ( 50)پیاپی  1401بهار   / 1شمارة  /15دوره  

 زیرسیستم موتور  سازیمدل
به دلیل آنکه فرآيند درون محفظه تراست يک فرآيند آيزنتروپیک )آنتروپی  

توان با تعريف گرمای ويژه و استفاده از ديگر مشخصات گاز  ثابت( است، می 
مورد نظر، روابط ترمودينامیکی را برای فشار، دما، سرعت صوت و چگالی در  

استفاده   تراست  محفظه  از  مختلفی  صورت  کر مقاطع  به  روابط  اين  د. 
 : [ 20] ند  شو بیان می   ( 1) معادلات  

 (1 ) 

𝜌𝑡

𝜌
= [1 +

𝛾−1

2
𝑀2]

1

𝛾−1   

𝑎𝑡

𝑎
= [1 +

𝛾−1

2
𝑀2]

0.5

  

𝑃𝑡

𝑃
= [1 +

𝛾−1

2
𝑀2]

𝛾

𝛾−1
  

𝑇𝑡

𝑇
= [1 +

𝛾−1

2
𝑀2]

1

𝛾−1
  

 

به   موضوع   سازی مدل بلوک   مربوطه  داده  جريان  و  صورت  پیشرانش 
 استخراج شده است.   4شکل  

 
 بلوک طراحی موتور   -4شکل  

 : [ 21,  20] داده شده است    ( 2) رابطة نسبت مساحت نازل در معادله  

 (2 ) 𝐴

𝐴∗ =
1

𝑀
[

2

𝛾+1
(1 +

𝛾−1

2
𝑀2)]

𝛾+1

2(𝛾−1)
  

ها و شعاع محفظه احتراق  مقدار تقريبی حجم، مساحت سطح کل ديواره 
 : [ 20] شود  بیان می   ( 3) به ترتیب با معادلات  

 (3 ) 

𝑉𝑐 = 𝐴𝑡 [𝐿𝑐𝜖𝑐 +
1

3
√

𝐴𝑡

𝜋
cot 𝜃 (𝜖𝑐

1/3
− 1)]   

𝐴𝑐 = 2𝐿𝑐 √𝜋𝜖𝑐𝐴𝑡 + csc 𝜃𝑐 (𝜖𝑐 − 1)𝐴𝑡  

𝑅𝑐 = √
𝑉𝑐

𝜋𝐿𝑐
  

𝐿∗ =
𝑉𝑐

𝐴𝑡
  

 ( بهره گرفت: 4توان از روابط )برای طراحی نازل می 

 (4 ) 

𝑣𝑒 = √
2𝑔𝛾

𝛾−1
𝑅𝑇𝑐 [1 − (

𝑃𝑒

𝑃𝑐
)

𝛾−1

𝛾
]  

𝐴𝑒 =
𝑚̇ √

𝑇𝑐𝑅

𝛾

𝑀𝑒𝑃𝑐
(1 +

𝛾−1

2
𝑀𝑒

2)

𝛾+1

2(𝛾−1)  

𝐿𝑛 =
0.8( √𝜀−1)𝑅𝑡

tan 15°
  

صوت منحنی که هندسه گلوگاه با استفاده از يک شعاع مادون
مافوق  1.5𝑅𝑡برابر   شعاع  يک  که  و  منحنی  ≈صوت  0.382 𝑅𝑡  

 قابل مشاهده است.  5شکل شود؛ در  است، يافت می 

 

 [ 16] شماتیک نازل  -5 شکل

 زیرسیستم مخازن تحت فشار  سازیمدل
به  درصورتی  مخزن    6شکل  که  يک  اصلی  اجزای  شود،  توجه 

 دهد. پیشران را نشان می 

 

 [ 20]های اصلی يک مخزن المان -6شکل 

تووان بورای محاسوبه شوود را میروابطی که در ادامه ارائه می
های ديوواره و وزن شوکلحجم، ضخامت ديوواره، مسواحت سوطح  

 مختلف باک به کار برد.
های بیضوی دو انتهای مخوزن  حجم، مساحت سطح و وزن کپ 

 : [ 20] ( است  5به فرم معادلات ) 

 (5 ) 

(𝑉𝑒)𝑐𝑎𝑝 =
2𝜋𝑎2𝑏

3
   

(𝐴𝑒)𝑐𝑎𝑝 = 𝑎2 +
𝜋𝑏2 ln[

(1+𝑒)

(1−𝑒)
]

2𝑒
   

𝑒 = 𝑒𝑐𝑐𝑒𝑛𝑡𝑟𝑖𝑐𝑖𝑡𝑦 =
√𝑎2−𝑏2

𝑎
   

(𝑊𝑒)𝑐𝑎𝑝 = 𝜋𝑎2𝑡𝑒𝜌  

  𝑏ای مخوزن؛ نیم قطر بزرگ کپ، معادل با شعاع بخش استوانه   𝑎که  
نسوبت بیضوويت هسوت. حجوم، مسواحت    𝑒نیم قطر کوچک کپ و  

 : [ 20] خواهد بود    ( 6) ای به فرم روابط  سطح و وزن بخش استوانه 

 (6 ) 
𝑉𝑐 = 𝜋𝑎2𝑙𝑐   
𝐴𝑐 = 2𝜋𝑎𝑙𝑐   
𝑊𝑐 = 2𝜋𝑎𝑙𝑐𝑡𝑐𝜌  

مخوازن پیشوران بوه صوورت    سازی مدل بلوک مربوط به  
 ده است. ش تدوين    7شکل  
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 بلوک مخازن پیشران  -7شکل 

 

 [ 16] های پیشرانش سوخت مايع های متداول مخازن در سیستمطرح -8 شکل

با   مخازن    8شکل  مطابق  قرارگیری  نحوة  برای  )ج(  طرح 
می  انتخاب  در  پیشران  پیشران  برای  مخزن  دو  طبقه،  هر  در  شود. 

گیرند و توسط يک  نظر گرفته شده به صورت سری در بدنه جای می 
 شود.می از يکديگر جدا  231بالکهد

 زیرسیستم تغذیه پیشران سازیمدل
سیستم    سازیمدلبرای   نوع  دو  هر  بر  حاکم  روابط  موضوع  اين 
مخازن    سازیمدلشود. بلوک دياگرام  ارائه می  GPFو    SPFتغذيه  

 است.  9با شکل فشارنده مطابق 

 
 بلوک مخازن فشارنده  -9شکل 

 GPFپیشرانش  -1
حجم    % 10، حجم اولیه گاز فشارنده در حدود  [18]با توجه به مرجع  

شود. در انتهای کارکرد سیستم کل مخزن پیشران در نظر گرفته می 
مورد   فشار  با  برابر  حداقل  فشارنده  گاز  مخزن  فشار  بايد  پیشرانش، 
دلیل   به  پیشران  مخزن  ديگر  طرف  از  باشد.  پیشران  مخزن  نیاز 

فشارنده گاز  دارای  تنها  پیشران،  شدن  مخازن مصرف  فشار  در  ای 
پیشران است. مخازن پیشران در فشاری ثابت )مجموع فشار محفظه 

قرار دارند؛   bar 76احتراق و افت فشار در طی مسیر تغذيه( در حدود 
 ديگر فشار مخازن پیشران در ابتدا و انتهای عملیات برابر است. عبارت به 

 : [20]شود ( بیان می7جرم گاز فشارنده با رابطه )

_________________________________ 
23. Bulkhead 

 (7 ) 𝑀𝑔𝑎𝑠 =
𝑃𝑡𝑎𝑛𝑘

𝑅𝑔𝑎𝑠𝑇𝑡𝑎𝑛𝑘
× (𝑉𝑡𝑎𝑛𝑘 + 𝑉𝑔𝑎𝑠)  

حجم گاز فشارنده  به فرم    𝑉𝑔حجم مخزن پیشران و    𝑉𝑡𝑎𝑛𝑘که  
 زير خواهند بود: 

 (8 ) 
𝑉𝑡𝑎𝑛𝑘 =

𝑉𝑝𝑟𝑜𝑝𝑢𝑠𝑒𝑑

0.9
   

𝑉𝑔 =
4

3
𝜋𝑟𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘

3  

برای محاسبه فشار گاز فشارنده در شروع کارکرد سیستم  
عنوان حاشویه  بوه   % 10گردد که حدود  از رابطه زير استفاده می 

 : [ 20] (  9  شود )رابطه اطمینان در نظر گرفته می 

 (9 ) 𝑃𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘 = 1.1 × (
𝑀𝑔𝑎𝑠

𝑉𝑔𝑎𝑠
) × 𝑅𝑔𝑎𝑠 × 𝑇𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘  

 SPFپیشرانش  -2
 ( است: 10سیستم دمشی به صورت معادله )   سازی مدل روابط  

 (10 ) 
𝐵 =

𝑃𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘𝑖

𝑃𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘𝑓
=

𝑉𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘𝑓

𝑉𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘𝑖
   

𝑉𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘𝑖 =
𝑉𝑢

𝐵−1
  

 

  𝑉𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘𝑓حجم فضای خالی اولیه،    𝑉𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘𝑖،  242نسبت دمش   𝐵که  
فشار    𝑃𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘𝑓فشار اولیه گاز،    𝑃𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘𝑖حجم فضای خالی نهايی،  

 قابل استفاده هستند. حجم پیشران غیر   𝑉𝑢نهايی گاز و  
محفظه   میدرنظر  bar  60فشار  فشار گرفته  طرفی  از  شود. 

 (: 11مخازن در انتهای عملیات برابر است با رابطه )

 (11 ) (𝑃𝑡𝑎𝑛𝑘)𝑒𝑛𝑑 = 𝑃𝑐𝑜𝑚𝑏 + ∆𝑃𝑙𝑜𝑠𝑡  

افت فشار در مسیر تغذيه پیشوران هسوت؛ شوامل،    𝑃𝑙𝑜𝑠𝑡∆که  
ها، انژکتووور و سیسووتم  افووت فشووار در خطوووط تغذيووه/ لولووه 

 شود: نظر گرفته می ی در کار خنک 

 (12 ) ∆𝑃𝑙𝑜𝑠𝑡 = ∆𝑃𝑖𝑛𝑗𝑒𝑐𝑡𝑜𝑟 + ∆𝑃𝑙𝑖𝑛𝑒 + ∆𝑃𝑐𝑜𝑜𝑙𝑖𝑛𝑔  

خنک  در  فشار  می افت  پوششی  بین  کاری    % 20تا    % 10تواند 
مقدار افت فشار   [23,  22] فشار محفظه متغیر باشد. با توجه به مراجع  

( 13صورت روابط ) به ترتیب به   کاریها، انژکتور و سیستم خنک در لوله 
 آيد:دست می به 

 (13 ) 
∆𝑃𝑙𝑖𝑛𝑒 = (0.05 − 1)𝑃𝑐𝑜𝑚𝑏   
∆𝑃𝑖𝑛𝑗𝑒𝑐𝑡𝑜𝑟 = 0.075𝑃𝑐𝑜𝑚𝑏  

∆𝑃𝑐𝑜𝑜𝑙𝑖𝑛𝑔 = 0.15𝑃𝑐𝑜𝑚𝑏  

 زیرسیستم سازه سازیمدل

جويی در تعداد صفحات مقاله از ارائه صرف نظر شده  به منظور صرفه
زيرسیستم   است.  از  يک  هر  روابط  به  دسترسی  طبقه  برای  پوسته،  های 

_________________________________ 
24. Blowdown ratio 



 

 
  

   
 

 پیشرانش غیرتوربوپمپیهای طراحی مفهومی بهینه چندموضوعی پرتابگر بر سیستم
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. در  د کر استفاده    [ 16,  20] توان از مراجع  ها و دامن می میانی، فیرينگ، بالک 
های مربوطه  د که بلوک ش   سازی مدل های مربوط به سازه  بخش نهايت زير 
 ده است. تدوين ش   14شکل  تا    10شکل  به صورت  

پارامترهايی    سازی مدل برای   نیازمند  طراحی  الگوريتم  بدنه  پوسته 
   است. ورودی از موتور و مخازن  

 
 بلوک پوسته بدنه -10شکل 

گرفته شده است، طبقه  چون قطر طبقات پرتابگر يکسان درنظر
ای که نازل موتور طبقه دوم در آن  ای استوانه میانی به صورت پوسته 

 دارد، طراحی شد. جای 

 

 بلوک طبقه میانی  -11شکل 

 د. شفیرينگ، استفاده  سازیمدلاز معادلات سهمی به منظور 

 
 بلوک فیرينگ  -12شکل 

بالک به مجموعه  عدد  چهار  به    90صورت  ها،  نسبت  درجه 
پايدارسازی   برای  دامن  و  بالک  مجموعه  شدند.  طراحی  يکديگر 

 آيرودينامیکی پرنده طراحی شدند. 

 
 ها بلوک بالک -13شکل 

 
 بلوک دامن -14شکل 

 محاسبه جرم کل 
به  برخاست پرتابگر  ناخالص  از جرم پیشران،  جرم  طور کل، متشکل 

بدنه،   پوسته  فشارنده،  و  پیشران  مخازن  موتورها،  فشارنده،  گاز 
بالک میانی،  قفسه  میفیرينگ،  دامن  و  رابطه  ها  فرم  به  که  باشد 

 است:  (14)

 (14 ) 𝑀𝑟𝑜𝑐𝑘𝑒𝑡 = 𝑀𝑡𝑎𝑛𝑘 + 𝑀𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘 + 𝑀𝑒𝑛𝑔𝑖𝑛𝑒 +

𝑀𝑠𝑡𝑟𝑢𝑐𝑡𝑢𝑟𝑒   

پیشران،    𝑀𝑡𝑎𝑛𝑘که   مخازن  فشارنده،    𝑀𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘جرم  مخازن  جرم 

𝑀𝑒𝑛𝑔𝑖𝑛𝑒    جرم مجموعه موتور و𝑀𝑠𝑡𝑟𝑢𝑐𝑡𝑢𝑟𝑒   .جرم سازه هستند 
تووان از  جرم مخازن سوخت و اکسیدکننده را به ترتیب می 

 : [ 20] دست آورد  ( به 16) و    ( 15) روابط  

 (15 ) 𝑀𝑡𝑎𝑛𝑘𝑓
= (2(𝐴𝑒)𝑐𝑎𝑝 + 𝐴𝑐𝑦𝑙) × 𝑑𝑡𝑎𝑛𝑘𝑓

× 𝜌𝑠𝑡𝑟  

 (16 ) 𝑀𝑡𝑎𝑛𝑘𝑜𝑥
= ((𝐴𝑒)𝑐𝑎𝑝 + 𝐴𝑐𝑦𝑙) × 𝑑𝑡𝑎𝑛𝑘𝑜𝑥

× 𝜌𝑠𝑡𝑟  

مساوی و برابر با ضخامت بیشتر  عموماً ضخامت هر دو مخزن 
شود. همچنین در هر طبقه برای هر يک از مخازن  گرفته می درنظر

يک   اکسیدکننده  و  شده سوخت  گرفته  نظر  در  مجزا  هلیوم  مخزن 
 است. 

جرم مجموعه موتور که شامل جرم محفظه احتوراق، نوازل و سیسوتم  
 شود: بیان می   (17)کاری است، به صورت معادله  خنک 

 (17 ) 𝑀𝑒𝑛𝑔𝑖𝑛𝑒 = 𝑀𝐶𝑜𝑚𝑏 + 𝑀𝑁𝑜𝑧𝑧𝑙𝑒 + 𝑀𝑇𝑃𝑆 + 𝑀𝑣𝑎𝑙𝑣𝑒   

ها  اول، دوم و میانی(، بالک جرم سازه شامل جرم فیرينگ، پوسته )طبقة  
 نمايان است:   (18)باشد که در معادله  و دامن می 

 (1 ) 
𝑀𝑠𝑡𝑟𝑢𝑐𝑡𝑢𝑟𝑒 = 𝑀𝑏𝑜𝑑𝑦−𝑠ℎ𝑒𝑙𝑙 + 𝑀𝑠𝑘𝑖𝑟𝑡 + 𝑀𝑓𝑖𝑛 +

𝑀𝑓𝑎𝑖𝑟𝑖𝑛𝑔   

 موضوع آیرودینامیک 
  Missile DATCOMافزار  منظور استخراج ضرايب آيرودينامیکی، نرم به 
افزار، شرايط پروازی )ماخ، زاويه حمله و  کار گرفته شد. ورودی اين نرم به 

های آن،  ارتفاع(، سطح مرجع، طول مرجع و شکل هندسی است. خروجی 
کار خواهد  سازی مسیر به بگر است که در شبیه ضرايب آيرودينامیکی پرتا 

مهم  تأ تر رفت.  که  آيرودينامیک  موضوع  بر شکل  ين خروجی  زيادی  ثیر 
پیچ   ممان  ضريب  دارد،  موشک  انتهايی  برای    است دامن  معیاری  که 

 های پروازی خواهد بود. پايداری آيرودينامیکی پرتابگر در تمام رژيم 

موضوع آيرودينامیک و جريان داده مربوطه،   سازیمدل بلوک  
 است. 15شکل به صورت  

 
 بلوک آيرودينامیک  -15شکل 

 سازیموضوع شبیه 
های اين قسمت است  ترين بخش سازی برنامه زاويه پیچ يکی از مهم بهینه 

شود. با تعیین  عنوان يک موضوع مستقل ياد می که گاهی از آن در مراجع به 
  70الی  20زاويه جدايش طبقات، برنامه زاويه فراز قابل تدوين است که بازه 

درجه برای آن در نظر گرفته شده است. اين زاويه تغییرات متفاوتی را از خود  
 دهد. های زمانی مختلف نشان می در بازه 
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شبیه  موضوع  دياگرام  به  بلوک  مربوطه،  داده  جريان  و  مسیر  سازی 
 هست.   16شکل صورت  

 
 سازی بلوک شبیه -16شکل 

 سازی طراحی چندموضوعی الگوریتم بهینه 

های طراحی  ای از روش مجموعه   (MDO)طراحی بهینه چندموضوعی  
کند. هدف  های مهندسی است که چندين موضوع را مديريت می سیستم 
کوپلینگ   MDOهای  روش  مزيت  از  که  است  بین  اين  تقابلات  و  ها 

موضوعات مختلف بهره گیرد تا به طراحی همراه با بهینگی کلی دست  
طور که قبلًا ذکر شد، ساختار پرتابگر به صورت راکتی دو  پیدا کند. همان 

يک   (MDO)طبقه است. به منظور طراحی بهینه چندموضوعی پرتابگر 
ژنتیک  بهینه  الگوريتم  از  تلفیقی  برنامه   (GA)ساز  دوم  و  درجه  ريزی 

 به کار گرفته شد.   (SQP)متوالی  
از روش  اند از  که عبارت   MDOهای تک سطحی  در ادامه 

در  253IDFو    AAOروش   است.  شده  ارائه  مختصری  توضیح   ،
IDF   بهینه می يک  استفاده  سیستم  سطح  در  و  ساز  شود 
زيرسیستم بلوک  در  تحلیلی  می های  فراخوان  مختلف  شوند.  های 

بهینه  روش،  اين  هماهنگ در  مسئول  بین  ساز  سازی 
جهت  زيرسیستم  را  اضافی  متغیرهای  و  هست  نیز  مختلف  های 

های مختلف به  برد. در هر تکرار زيرسیستم تضمین آن به کار می 
امکان  جداگانه  آن صورت  بین  کوپلینگ  اما  هستند،  ها  پذير 

نمی  در  تضمین  تضمین    IDFشود.  تکرار  هر  در  حل  هماهنگی 
دهد؛ بنابراين نبايد  شود و فقط در همگرايی اين اتفاق رخ می می 

از دستیابی به همگرايی متوقف شود. اين روش تجزيه، به   پیش 
ملاحظه  قابل  اف طور  را  متغیرها  تعداد  می ای  اين  زايش  اما  دهد، 

می  فراهم  را  بهینه امکان  راندمان  تا  بدين  کند  يابد.  بهبود  سازی 
های مختلف يک تحلیل انفرادی  سبب در هر تکرار در زيرسیستم 

 . [ 24] گیرد  انجام می 
بهینه AAOروش   مسئله  زيرسیستم،  معادلات  و  های  سازی 

هم را  میمختلف  حل  ابتدايیزمان  روش  کند؛  است.    MDOترين 
بهینه به  فرآيند  میکنترل  واگذار  سیستم  سطح  هدف  ساز  که  شود 

میبهینه دنبال  را  کلی  معیار  تابع  ارزيابی سازی  و  های کند 
می فراخوانی  را  ارزيابیزيرسیستمی  و  طراحی  سطوح کند.  در  ها 

می انجام  زمان  يک  در  سیستم  و  تمرکز زيرسیستم  بنابراين،  شوند. 
به   نسبت  حالت  اين  در  برخوردار    IDFمسئله  بیشتری  اهمیت  از 

_________________________________ 
25. Individual Disciplinary Feasibility 

نسبتاً کوچک، روش   ، کاربردی  IDF، مانند  AAOاست. در مسائل 
دهد. بنابراين، زمان محاسبه به  است و اجازه محاسبات موازی را می 

 . [24]تواند کاهش يابد ای میشکل قابل ملاحظه 
برای ارزيابی نتايج اين تحقیق    IDFو    AAOهر دو چارچوب  

،  [16]سازی شده است. بر اساس نتايج استخراج شده در مرجع  پیاده
 AAOاز منظر همگرايی، سرعت رسیدن به پاسخ و زمان اجرا روش 

ارائه   را  بهتری  بهینه    کرد.نتايج  طراحی  برای  طراحی  ماتريس 
به    17شکل  در    AAOچندموضوعی پرتابگر دو طبقه در چارچوب  

نرم  از  طراحی  در  است.  شده  کشیده  منظور  تصوير  به  متلب  افزار 
نتايج و خروجی تا  است  بهره گرفته شده  نتايج  به شکلی  تحلیل  ها 

گیرند.   قرار  ارزيابی  مورد  شده منطقی  تنظیم  اصلی  پارامترهای 
 ارائه شده است:  4جدول ساز در بهینه

 ساز پارامترهای تنظیم شده بهینه -4جدول 

 (GA)الگوریتم ژنتیک 

 100 جمعیت اولیه 

 20 تعداد نسل

 10 احتمال جهش 

 0/ 7 احتمال تقاطع )ضريب تلفیق( 

 0/ 05 ضريب جهش 

 (SQP)ریزی درجه دوم الگوریتم برنامه

 200 حداکثر تعداد تکرار 

 00001/0 تلرانس تابع هدف 

 00001/0 تلرانس متغیر طراحی 

 گذاری الگوریتم طراحی بهینه چندموضوعی صحه 

های صورت گرفتوه، از نمونوه پرتابگرهوای  با توجه به مطالعات و بررسی 
( و در حووال توسووعه  Scorpiusبرهووای  عملیوواتی )ماهواره تحووت فشووار  

های کاملی در دسترس نیست؛ لوذا  (، اطلاعات و داده Terranبر )ماهواره 
بر  گذاری نتايج به صورت مستقیم در خصوص کل موشک مواهواره صحه 

ای از جورم  عملًا ممکن نگرديد. از طرفی با توجه به آنکه بخوش عموده 
سونجی  پرتابگر مربوط به سیستم پیشرانش آن بوده، از ايون رو در صحه 

الگوريتم طراحی، دو گام طی شده است. در گام نخسوت، بوا اسوتفاده از  
يک نمونه موتور موجود )با پیشران مشوابه( و در گوام دوم بوا اسوتفاده از  
يک نمونوه طبقوه فوقوانی )بوه دلیول مشوابهت در اسوتفاده از سیسوتم  
پیشرانش و مخازن تحت فشار(، صورت پذيرفت که در اداموه بخشوی از  

 . [ 16] گردد  آن ارائه می 
گذاری، مربوط به موتور تحت فشار متان  اين بخش از صحه 

در مرجوع    1-اکسیژن طراحی شده با نمونه موجود موتوور لئوون 
 به نگارش در آمده است.   5جدول  انجام پذيرفته که در    [ 25] 
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 ماتريس ساختار طراحی  -17شکل 

گذاری موتور پرتابگر تحت فشار با نمونه موتور موجود  صحه   -5جدول  

 [ 16] )با پیشران مشابه(  

 Leon 1برخی از مشخصات موتور متان/ اکسیژن  

تراست  
(kN) 

فشار  
محفظه  
(bar) 

طول  
  مشخصه 
(cm) 

ضربه  
 (s)ويژه  

زمان  
سوزش  

(s) 

𝜃𝑐 𝜀𝑐 

9 72 90 300 10 40° 25 /5 

 خطا  موتور متالوکس  Leon 1 پارامتر 

 %5/ 4 9/ 7179   9/ 22 نسبت انبساط نازل 

 318 /7 244588 /7 00 /1% (cm)قطر محفظه  

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

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

 719 /17 141444 /17 26 /3% (cm)طول محفظه  

 طراحی نتایج حاصل از 

طراحی  به  توجه  پرتابگر  با  که  شد  شده، مشخص  انجام  های 
SPF    قابلیت انجام مأموريت تعريف شده را دارا نیست؛ لذا تصمیم بر

طراحی شود. بر اين   GPFو يک پرتابگر  G&SPFآن شد يک پرتابگر 
 با   GA-SQPمبنا با استفاده از طراحی چندموضوعی و الگوريتم تلفیقی  

نسل )همانطور    20تايی به تعداد    100استفاده از يک جمعیت اولیه  
بدان اشاره شد( طراحی پرتابگرها انجام گرفت. روند    4جدول  که در  

به    21شکل  الی    18شکل  در    SQPو    GAهای  همگرايی الگوريتم
 تصوير کشیده شده است.  

 

   AAOبا چارچوب  G&SPFپرتابگر   GAالگوريتم   -18شکل 

 

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

 

  AAOبا چارچوب  GPFپرتابگر   SQPالگوريتم  -21شکل 

و    6جدول  نتايج حاصل از طراحی بهینه دو ساختار پرتابگر، در  
 به ترتیب ارائه شده است.  7جدول 

 G&SPFنتايج طراحی بهینه پرتابگر   -6جدول 

 مجموعه پرتابگر 

 𝑀𝑟𝑜𝑐𝑘𝑒𝑡  80595 (kg)جرم ناخالص برخاست 

 𝑀𝑝𝑎𝑦  701 (kg)جرم محموله 

 𝐿𝑟𝑜𝑐𝑘𝑒𝑡  1/37 (m)طول پرتابگر 

 𝜃𝑠𝑒𝑝  46/22   (deg)زاويه جدايش طبقات  

 𝜇𝑝𝑎𝑦  0087 /0 نسبت جرم محموله به جرم کل پرتابگر  

 -𝑒𝑟𝑟ℎ  0.0002 اختلاف ارتفاع پرتابگر و ارتفاع مدار مقصد

 -𝑒𝑟𝑟𝑣  0.00007 اختلاف سرعت پرتابگر و سرعت مدار مقصد

 فیرینگ 

 𝑀𝑓𝑎𝑟𝑖𝑛𝑔  2/52 (kg)جرم فیرينگ  

 𝐷𝑓𝑎𝑟𝑖𝑛𝑔  53/2 (m)قطر فیرينگ 

 𝐿𝑓𝑎𝑟𝑖𝑛𝑔  65/2 (m)طول فیرينگ 

 𝑡𝑓𝑎𝑟𝑖𝑛𝑔  1 (mm)ضخامت پوسته فیرينگ 

 طبقه دوم 

 2  8539(𝑚0) (kg)جرم ناخالص طبقه  

(𝐷𝑏𝑜𝑑𝑦) (m)قطر طبقه 
2

  53/2 

(𝐿𝑏𝑜𝑑𝑦) (m)طول طبقه 
2

  45/3 

 مجموعه پرتابگر 

 2 1(𝑡𝑠ℎ𝑒𝑙𝑙) (mm)ضخامت پوسته بدنه 

 2 74(𝑀𝑠ℎ𝑒𝑙𝑙) (kg)جرم پوسته بدنه 

(𝑀𝑝𝑟𝑜𝑝) (kg)جرم پیشران 
2
 7542 

 𝑇2 150 (kN)تراست طبقه دوم 

 2 5/175(𝑡𝑏𝑢𝑟𝑛) (sec)زمان سوزش 

متان و 
 مخزن

(𝑀𝑓) (kg)جرم متان 
2
 1674 

(𝑀𝑓) (kg)جرم گاز مرده متان 
𝑑𝑒𝑎𝑑

 1/282 

(𝑀𝑓𝑡𝑎𝑛𝑘) (kg)جرم خشک مخزن 
2
 8/182 

(𝐿𝑓𝑡𝑎𝑛𝑘) (m)طول مخزن 
2
 95/0 

(𝑡𝑓𝑡𝑎𝑛𝑘) (mm)ضخامت مخزن 
2
 8/9 

اکسیژن و  
 مخزن

 2 4967(𝑀𝑜𝑥) (kg)جرم اکسیژن 

 𝑑𝑒𝑎𝑑 3/618(𝑀𝑜𝑥) (kg)جرم گاز مرده اکسیژن 

 2 2/312(𝑀𝑜𝑥𝑡𝑎𝑛𝑘) (kg)جرم خشک مخزن 

 2 04/2(𝐿𝑜𝑥𝑡𝑎𝑛𝑘) (m)طول مخزن 

 2 8/9(𝑡𝑜𝑥𝑡𝑎𝑛𝑘) (mm)ضخامت مخزن 

 موتور 

(𝑀𝑒𝑛𝑔) (kg)جرم موتور 
2
 8/375 

 𝑂𝐹2 96/2 نسبت اکسیژن به سوخت 

 𝐼𝑠𝑝2 78/362 (sec)ضربه ويژه 

 طبقه میانی 

 𝐷𝑖𝑛𝑡𝑒𝑟 2.53 (m)قطر پوسته 

 𝐿𝑖𝑛𝑡𝑒𝑟 3.1 (m)طول پوسته 

 𝑡𝑖𝑛𝑡𝑒𝑟 1 (mm)ضخامت پوسته 

 طبقه اول 

 1  71288(𝑚0) (kg)جرم ناخالص طبقه  

(𝐷𝑏𝑜𝑑𝑦) (m)قطر طبقه 
1

  53/2 

(𝐿𝑏𝑜𝑑𝑦) (m)طول طبقه 
1

  4/27 

 1  1(𝑡𝑠ℎ𝑒𝑙𝑙) (mm)ضخامت پوسته بدنه 

 1  585(𝑀𝑠ℎ𝑒𝑙𝑙) (kg)جرم پوسته بدنه 

(𝑀𝑝𝑟𝑜𝑝) (kg)جرم پیشران 
1

  65955 

 𝑇1  1350 (kN)تراست طبقه اول 

 1  2/136(𝑡𝑏𝑢𝑟𝑛) (sec)زمان سوزش 

هلیوم و  
مخزن 
فشارنده 
 برای متان

(𝑀𝑔𝑎𝑠)) (kg)جرم هلیوم 
𝑓

)
1

  508 

 (kg)جرم خشک مخزن 
((𝑀𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘)

𝑓
)

1

  
806 

(𝐿𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘)) (m)طول مخزن 
𝑓

)
1

  6/6 

(𝑡𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘)) (mm)ضخامت مخازن 
𝑓

)
1

  7/13 

هلیوم و  
مخزن 
فشارنده 
برای 
 اکسیژن 

(𝑀𝑔𝑎𝑠)) (kg)جرم هلیوم 
𝑜𝑥

)
1

  628 

 (kg)جرم خشک مخزن 
((𝑀𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘)

𝑜𝑥
)

1

  
1000 

 (m)طول مخزن 
((𝐿𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘)

𝑜𝑥
)

1

  
2/8 

 (mm)ضخامت مخازن 
((𝑡𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘)

𝑜𝑥
)

1

  
7/13 

(𝑀𝑓) (kg)جرم متان متان و 
1

  15141 
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 مجموعه پرتابگر 

(𝑀𝑓𝑡𝑎𝑛𝑘) (kg)جرم خشک مخزن  مخزن
1

  616 

(𝐿𝑓𝑡𝑎𝑛𝑘) (m)طول مخزن 
1

  7.8 

(𝑡𝑓𝑡𝑎𝑛𝑘) (mm)ضخامت مخزن 
1

  4 

اکسیژن و  
 مخزن

 1  50811(𝑀𝑜𝑥) (kg)جرم اکسیژن 

 1  823(𝑀𝑜𝑥𝑡𝑎𝑛𝑘) (kg)جرم خشک مخزن 

 1  10.8(𝐿𝑜𝑥𝑡𝑎𝑛𝑘) (m)طول مخزن 

 1  4(𝑡𝑜𝑥𝑡𝑎𝑛𝑘) (mm)ضخامت مخزن 

 موتور 

(𝑚𝑒𝑛𝑔) (kg)جرم موتور 
1

  318 

 𝑂𝐹1  35/3 نسبت اکسیژن به سوخت 

 𝐼𝑠𝑝1  2/284 (sec)ضربه ويژه 

 دامن 

 𝑀𝑠𝑘𝑖𝑟𝑡  33 (kg)جرم دامن 

 𝐿𝑠𝑘𝑖𝑟𝑡  61/0 (m)طول دامن 

 𝐷𝑠𝑘𝑖𝑟𝑡  4/4 (m)قطر دامن 

 𝜃𝑠𝑘𝑖𝑟𝑡  6/32 (deg)زاوية دامن 

 𝑡𝑠𝑘𝑖𝑟𝑡  1 (mm)ضخامت سازة دامن 

 بالک

 𝑀𝑓𝑖𝑛  5/13 (kg)ها جرم مجموعه بالک

 𝑆𝑓𝑖𝑛  35/0 (m)طول بالک 

 𝜃𝑓𝑖𝑛  11/9 (deg)زاوية بالک 

 𝐶𝑡𝑖𝑝  39/0 (m)وتر نوک بالک 

 𝐶𝑟𝑜𝑜𝑡  45/0 (m)وتر ريشه بالک 

 𝑤𝑡𝑖𝑝  50 (mm)عرض نوک بالک 

 𝑤𝑟𝑜𝑜𝑡  60 (mm)عرض ريشه بالک 

 𝑡𝑓𝑖𝑛  1 (mm)ضخامت سازة بالک 

 GPFنتايج طراحی بهینه پرتابگر   -7جدول 

 مجموعه پرتابگر 

 𝑀𝑟𝑜𝑐𝑘𝑒𝑡  81687 (kg)جرم ناخالص برخاست 

 𝑀𝑝𝑎𝑦  1758 (kg)جرم محموله 

 𝐿𝑟𝑜𝑐𝑘𝑒𝑡  38.5 (m)طول پرتابگر 

 𝜃𝑠𝑒𝑝  33.37   (deg)زاويه جدايش طبقات  

 𝜇𝑝𝑎𝑦  0.021 نسبت جرم محموله به جرم کل پرتابگر  

 𝑒𝑟𝑟ℎ  0.0001 اختلاف ارتفاع پرتابگر و ارتفاع مدار مقصد

 𝑒𝑟𝑟𝑣  0.000 اختلاف سرعت پرتابگر و سرعت مدار مقصد

 فیرینگ 

 𝑀𝑓𝑎𝑟𝑖𝑛𝑔  100 (kg)جرم فیرينگ  

 𝐷𝑓𝑎𝑟𝑖𝑛𝑔  2.6 (m)قطر فیرينگ 

 𝐿𝑓𝑎𝑟𝑖𝑛𝑔  4.6 (m)طول فیرينگ 

 𝑡𝑓𝑎𝑟𝑖𝑛𝑔  1 (mm)ضخامت پوسته فیرينگ 

 طبقه دوم 

 2  15855(𝑚0) (kg)جرم ناخالص طبقه  

(𝐷𝑏𝑜𝑑𝑦) (m)قطر طبقه 
2

  2.6 

 مجموعه پرتابگر 

(𝐿𝑏𝑜𝑑𝑦) (m)طول طبقه 
2

  7/6 

 2  1(𝑡𝑠ℎ𝑒𝑙𝑙) (mm)ضخامت پوسته بدنه 

 2  148(𝑀𝑠ℎ𝑒𝑙𝑙) (kg)جرم پوسته بدنه 

(𝑀𝑝𝑟𝑜𝑝) (kg)جرم پیشران 
2

  14316 

 𝑇2  150 (kN)تراست طبقه دوم 

 2  339(𝑡𝑏𝑢𝑟𝑛) (sec)زمان سوزش 

هلیوم و  
مخزن 
فشارنده 
 برای متان

(𝑀𝑔𝑎𝑠)) (kg)جرم هلیوم 
𝑓

)
2

  133 

(𝑀𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘)) (kg)جرم خشک مخزن 
𝑓

)
2

  203 

(𝐿𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘)) (m)طول مخزن 
𝑓

)
2

  1.8 

(𝑡𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘)) ضخامت مخازن  
𝑓

)
2

  2/14 

هلیوم و  
مخزن 
فشارنده 
برای 
 اکسیژن 

(𝑀𝑔𝑎𝑠)) (kg)جرم هلیوم 
𝑜𝑥

)
2

  143 

(𝑀𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘)) (kg)جرم خشک مخزن 
𝑜𝑥

)
2

  219 

(𝐿𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘)) (m)طول مخزن 
𝑜𝑥

)
2

  9/1 

(𝑡𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘)) (mm)ضخامت مخازن 
𝑜𝑥

)
2

  2/14 

متان و 
 مخزن

(𝑀𝑓) (kg)جرم متان 
2

  3647 

(𝑀𝑓𝑡𝑎𝑛𝑘) (kg)جرم خشک مخزن 
2

  124 

(𝐿𝑓𝑡𝑎𝑛𝑘) (m)طول مخزن 
2

  5/1 

(𝑡𝑓𝑡𝑎𝑛𝑘) (mm)ضخامت مخزن 
2

  1/4 

اکسیژن و  
 مخزن

 2  10669(𝑀𝑜𝑥) (kg)جرم اکسیژن 

 2  193(𝑀𝑜𝑥𝑡𝑎𝑛𝑘) (kg)جرم خشک مخزن 

 2  7/2(𝐿𝑜𝑥𝑡𝑎𝑛𝑘) (m)طول مخزن 

 2  1/4(𝑡𝑜𝑥𝑡𝑎𝑛𝑘) (mm)ضخامت مخزن 

 موتور 

(𝑀𝑒𝑛𝑔) (kg)جرم موتور 
2

  375 

 𝑂𝐹2  9/2 نسبت اکسیژن به سوخت 

 𝐼𝑠𝑝2  2/363 (sec)ضربه ويژه 

 طبقه میانی 

 𝐷𝑖𝑛𝑡𝑒𝑟  6/2 (m)قطر پوسته 

 𝐿𝑖𝑛𝑡𝑒𝑟  1/3 (m)طول پوسته 

 𝑡𝑖𝑛𝑡𝑒𝑟  1 (mm)ضخامت پوسته 

 طبقه اول 

 1  63905(𝑚0) (kg)جرم ناخالص طبقه  

(𝐷𝑏𝑜𝑑𝑦) (m)قطر طبقه 
1

  2.6 

(𝐿𝑏𝑜𝑑𝑦) (m)طول طبقه 
1

  5/23 

 1  1(𝑡𝑠ℎ𝑒𝑙𝑙) (mm)ضخامت پوسته بدنه 

 1  524(𝑀𝑠ℎ𝑒𝑙𝑙) (kg)جرم پوسته بدنه 

(𝑀𝑝𝑟𝑜𝑝) (kg)جرم پیشران 
1

  58880 

 𝑇1  1350 (kN)تراست طبقه اول 

 1  7/124(𝑡𝑏𝑢𝑟𝑛) (sec)زمان سوزش 

هلیوم و  
مخزن 
فشارنده 
 برای متان

(𝑀𝑔𝑎𝑠)) (kg)جرم هلیوم 
𝑓

)
1

  549 

(𝑀𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘)) (kg)جرم خشک مخزن 
𝑓

)
1

  863 

(𝐿𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘)) (m)طول مخزن 
𝑓

)
1

  6/6 

(𝑡𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘)) (mm)ضخامت مخازن 
𝑓

)
1

  2/14 
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 مجموعه پرتابگر 

هلیوم و  
مخزن 
فشارنده 
برای 
 اکسیژن 

(𝑀𝑔𝑎𝑠)) (kg)جرم هلیوم 
𝑜𝑥

)
1

  529 

(𝑀𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘)) (kg)جرم خشک مخزن 
𝑜𝑥

)
1

  832 

(𝐿𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘)) (m)طول مخزن 
𝑜𝑥

)
1

  4/6 

(𝑡𝑔𝑡𝑎𝑛𝑘)) (mm)ضخامت مخازن 
𝑜𝑥

)
1

  2/14 

متان و 
 مخزن

(𝑀𝑓) (kg)جرم متان 
1

  16365 

(𝑀𝑓𝑡𝑎𝑛𝑘) (kg)جرم خشک مخزن 
1

  650 

(𝐿𝑓𝑡𝑎𝑛𝑘) (m)طول مخزن 
1

  8/7 

(𝑡𝑓𝑡𝑎𝑛𝑘) (mm)ضخامت مخزن 
1

  1/4 

اکسیژن و  
 مخزن

 1  42522(𝑀𝑜𝑥) (kg)جرم اکسیژن 

 1  681(𝑀𝑜𝑥𝑡𝑎𝑛𝑘) (kg)جرم خشک مخزن 

 1  6/8(𝐿𝑜𝑥𝑡𝑎𝑛𝑘) (m)طول مخزن 

 1  1/4(𝑡𝑜𝑥𝑡𝑎𝑛𝑘) (mm)ضخامت مخزن 

 موتور 

(𝑚𝑒𝑛𝑔) (kg)جرم موتور 
1

  315 

 𝑂𝐹1  6/2 نسبت اکسیژن به سوخت 

 𝐼𝑠𝑝1  7/291 (sec)ضربه ويژه 

 دامن 

 𝑀𝑠𝑘𝑖𝑟𝑡  36 (kg)جرم دامن 

 𝐿𝑠𝑘𝑖𝑟𝑡  3/1 (m)طول دامن 

 𝐷𝑠𝑘𝑖𝑟𝑡  32/3 (m)قطر دامن 

 𝜃𝑠𝑘𝑖𝑟𝑡  5/75 (deg)زاوية دامن 

 𝑡𝑠𝑘𝑖𝑟𝑡  1 (mm)ضخامت سازة دامن 

 بالک

 𝑀𝑓𝑖𝑛  5/43 (kg)ها جرم مجموعه بالک

 𝑆𝑓𝑖𝑛  96/0 (m)طول بالک 

 𝜃𝑓𝑖𝑛  9/14 (deg)زاوية بالک 

 𝐶𝑡𝑖𝑝  54/0 (m)وتر نوک بالک 

 𝐶𝑟𝑜𝑜𝑡  8/0 (m)وتر ريشه بالک 

 𝑤𝑡𝑖𝑝  6/43 (mm)عرض نوک بالک 

 𝑤𝑟𝑜𝑜𝑡  5/64 (mm)عرض ريشه بالک 

 𝑡𝑓𝑖𝑛  1 (mm)ضخامت سازة بالک 

 

به دست    MDافزار  شماتیکی از اين دو نوع پرتابگر که از نرم 
 نشان داده شده است.  22در شکل آمده، 

 

 )الف( 

 

 )ب(

 GPFو ب( پرتابگر   G&SPFالف( پرتابگر   -22شکل 

داده به  توجه  فوق،  با  جداول  پرتابگر  بهینه های  ترین 

G&SPF  بارمحموله ارتفاع    700،  به  را    250کیلوگرمی 

برای چنین   GPFکه پرتابگر  کند؛ درحالیکیلومتری حمل می

هر    کیلوگرمی است.  1758مأموریتی قادر به حمل بارمحموله  

متر    39-37تن، طول کل    82-80دو نوع پرتابگر در محدوده وزنی  
تفاوت که  شده  متر طراحی  2.6-2.5و قطر   اين  با  اما  و   𝜇𝑝𝑎𝑦اند؛ 

بار  است.    میزان  توجه  قابل  يک  هر  توسط  حمل  قابل  محموله 
نشان   G&SPFپتانسیل بهتر و بیشتری را به نسبت    GPFپرتابگر  

𝜇𝑝𝑎𝑦دهد ) می = 0.021.) 
پرتابگر   بارمحمولة    GPFهمچنین  حمل  قابلیت    700با 

(، طراحی شد.  6جدول  در    G&SPFکیلوگرمی )بارمحموله پرتابگر  
داده از  میبرخی  را  پرتابگر  نوع  اين  وزنی  و  ابعادی  در  های  توان 

 کرد.مشاهده  8جدول 

 kg 700با محموله ثابت  GPFپرتابگر   -8جدول 

 مجموعه پرتابگر 

 𝑀𝑟𝑜𝑐𝑘𝑒𝑡  55389 (kg)جرم ناخالص برخاست 

 𝑀𝑝𝑎𝑦  700 (kg)جرم محموله 

 𝐿𝑟𝑜𝑐𝑘𝑒𝑡  26 (m)طول پرتابگر 

 𝜃𝑠𝑒𝑝  3/24   (deg)زاويه جدايش طبقات  

 𝜇𝑝𝑎𝑦  0126 /0 نسبت جرم محموله به جرم کل پرتابگر  

 طبقه دوم 

 2  6799(𝑚0) (kg)جرم ناخالص طبقه  

(𝐷𝑏𝑜𝑑𝑦) (m)قطر طبقه 
2

  8/2 

(𝐿𝑏𝑜𝑑𝑦) (m)طول طبقه 
2

  2/4 

(𝑀𝑝𝑟𝑜𝑝) (kg)جرم پیشران 
2

  5776 

 𝑇2  150 (kN)تراست طبقه دوم 

 2  2/153(𝑡𝑏𝑢𝑟𝑛) (sec)زمان سوزش 

 طبقه اول 

 1  71288(𝑚0) (kg)جرم ناخالص طبقه  

(𝐷𝑏𝑜𝑑𝑦) (m)قطر طبقه 
1

  86/2 

(𝐿𝑏𝑜𝑑𝑦) (m)طول طبقه 
1

  46/15 

(𝑀𝑝𝑟𝑜𝑝) (kg)جرم پیشران 
1

  43754 

 𝑇1  1350 (kN)تراست طبقه اول 

 1  67/92(𝑡𝑏𝑢𝑟𝑛) (sec)زمان سوزش 
 

نتايج   مقايسه  جدول    6جدول  از  برای شمشخص    8و  که  د 
بارمحموله   يک  پرتابگر    700حمل  از  اگر  جای    GPکیلوگرمی،  به 

ديگر عبارتای کمتر )به توان با هزينهاستفاده شود، می   GSPپرتابگر  
 تر( مأموريت تعريف شده را به انجام رسانید. پرتابگری با ابعاد کوچک

پرتابگر   بهترين  استخراج شده،  نتايج  اساس  به    GPFبر  قادر 

  55389  به ترتیب   𝜇𝑝𝑎𝑦و    کیلوگرمی با وزن  700حمل بارمحموله  
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که همین  ؛ درحالی استکیلومتری    250به ارتفاع    0126/0کیلوگرم و  
  به ترتیب  𝜇𝑝𝑎𝑦و  ، با وزن برخاست  G&SPFمأموريت برای پرتابگر  

رسد. اين موضوع از مقدار  به انجام می  0087/0کیلوگرم و    80595
( بارمحموله  جرمی  نسبت  می𝜇𝑝𝑎𝑦بهینه  مشخص  در  (  که  باشد 

درصد بهبود يافته است. با توجه    %8/44  به میزان   GPFپرتابگر نوع  
پیشران   میزان  پرتابگر،  دو  هر  اول  طبقه  پیشرانش  بودن  مشابه  به 

به ترتیب از    GPFنسبت به    G&SPFمصرفی طبقه اول در پرتابگر  
اندازه  43754به    65955 به  است.    %7/33  کیلوگرم  داشته  کاهش 

پرتابگر   پرتابگر  درحالیاست  متر    G&SPF  ،1/37طول  طول  که 
GPF  ،26    میزان به  که  است  اين  کوتاه  %30متر  است.  شده  تر 

افزايش با  از  %7/10  کاهش طول  ترتیب  به    8/2به    53/2  در قطر 
به متر جبران   نهايت  است. در  توان گفت وزن  طور خلاصه می شده 
کاهش  %31به میزان  G&SPFبه نسبت پرتابگر   GPFکل پرتابگر 

 دهد.نشان می  G&SPFرا بر  GPFيافته است که برتری پرتابگر 

 گیرینتیجه

استفاده   با  حاضر،  پژوهش  نظیر    سازی مدل در  مختلفی  موضوعات 
سازی، طراحی بهینه چندموضوعی  پیشرانش، سازه، آيرودينامیک و شبیه 

های پیشرانش تحت فشار انجام پذيرفت.  سه نوع پرتابگر با انواع سیستم 
امکان  از  آگاهی  عدم  به  توجه  مأموريت  با  پرتابگرهايی،  چنین  پذيری 

ای انتخاب گرديد که حداکثر جرم محموله  گونه پرتابگرها نیز متغیر و به 
نشان  نتايج  گردد.  محقق  برخاست  وزن  امکان با کمترين  پذيری  دهنده 

اگرچه   است.  پرتابگر  برای  پیشرانش  سیستم  نوع  دو  هر  از  استفاده 
در هر دو طبقه پرتابگر، امکان رسیدن    SPFاستفاده از سیستم پیشرانش 
سازد؛ در مقابل استفاده از سیستم پیشرانش  به مدار انتخابی را مقدور نمی 

GPF    در هر دو طبقه و نیز ترکیبی از اين سیستم پیشرانش و سیستم
را    SPFپیشرانش   انتخابی  مدار  به  رسیدن  در  پرتابگر  طبقات يک  در 

 پذير ساخته است. امکان 

که برای يک بارمحموله مشخص  درصورتی بر اساس نتايج تحقیق،  
 (kg  700 بهینه پرتابگرهای  (  بهترين  و  طراحی    GPFو    G&SPFترين 

میزان شو  به  همچنین      𝜇𝑝𝑎𝑦در    % 44/ 8  ند،  شد.  خواهد  بهبود حاصل 
  % 30کاهش پیشران مصرفی در طبقه اول،    % 33/ 7  کاهش وزن،    31%

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

پرتابگر   از  استفاده  شده،  ذکر  نتايج  و  مطالب  اساس     GPFبر 
پرتابگر   به  نسبت  محسوسی  جرم    G&SPFبرتری  منظر  از  را 

 کند. میمحموله، ابعاد و هزينه ايجاد  برخاست و بار
سیستم    سازی مدل (  1توان به:  های اين تحقیق می از نوآوری 

ماهواره  برای يک موشک  توربوپمپی  غیر  اضافه  2بر،  پیشرانش   )

مفهومی   طراحی  روند  در  آيرودينامیکی  پايداری  مبحث  نمودن 
و   بهینه 3بهینه  از  استفاده  مرحله (  دو  منظور  ساز  به  ای 

سازی برنامه پیچ موشک در هر تکرار اشاره نمود. همچنین  بهینه 
می  پژوهش  زمینه اين  فناوری  تواند  به  دستیابی  و  طراحی  ساز 

بهره  صورت  در  که  باشد  کشور  در  فشار  تحت  از  پرتابگر  گیری 
می  فناوری،  کاهش  اين  شاهد  هزينه   چمشگیری توان،  های  در 

حوزه   در  پیچیدگی  و  ريسک  کاهش  ساخت،  و  توسعه  طراحی، 
 ها به فضا بود. پرتاب و ارسال انواع ماهواره 

 تعارض منافع
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