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 Achieving new technologies with high reliability while reducing the cost 

and time of the design cycle is one of the most significant challenges in 

developing complex systems. This paper discusses the reliability-based 

design of a space system during the conceptual design phase. Generally, 

there are eight steps in designing for reliability. As applied to a liquid 

propellant engine with electro-pump technology, these steps include 

planning, determination of failure modes, reliability modeling, reliability 

allocation, propagation of uncertainty, implementation of the chosen 

method in reliability analysis, reliability prediction, and reliability 

evaluation. Each step contains sub-steps that follow in a specific order. 

In the second step, the prediction of failure modes is carried out using 

two FMEA methods alongside design constraints. The third step involves 

developing the reliability block diagram for the electro-pump. In the 

fourth step, various reliability allocation methods are introduced and 

reviewed. The fifth step presents four approaches to investigate 

uncertainty: sampling methods, analytical methods such as FORM and 

SORM, polynomial estimation using Taylor series, and advanced 

methods like random expansion. Subsequently, the uncertainty in the 

electro-pump engine is addressed alongside the limited functions in the 

electro-pump engine. Finally, in the seventh step, the reliability 

evaluation of the electro-pump engine is discussed. This evaluation is 

conducted to validate the proposed method, where reliability is 

determined using two indicators: specific impulse and mass ratio (initial 

mass to final mass). 
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 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1402خرداد   15دریافت 
 1402 شهریور  21بازنگری 
 1402 مهر 3پذیرش 

 1402مهر  3انتشار اولین 
 

 های كلیدی:  واژه 

  نانیاطم تیقابل یبرمبنا یطراح
   عیسوخت ما موتور

  الکتروپمپ
  نانیاطمتیقابل
   یسازاده ی پ یهاگام

   یمفهوم یطراح
 

 
 ، ی و زمان چرخه طراح   نه یبالا، همراه با کاهش هز   نان ی اطم   ت یبا قابل   ن ی نو   های ی به فناور   یاب ی دست 

به  .  باشد یم   پیچیده  عی صنا   های چالش  نی تر از مهم   یک ی  مقاله  این  مبنا   یطراح در   تی قابل   ی بر 
طور معمول در طراحی بر هشود. ب ی پرداخته میمفهوم   یدر فاز طراح   ییسامانه فضا   کی   نانی اطم 

طرح  گام،  اولین  دارد،  وجود  اصلی  گام  اطمینان، هشت  قابلیت  بعدی مبنای  گام  هفت  و  ریزی 
های تعیین توان در قالب گام طراحی بر مبنای قابلیت اطمینان موتور سوخت مایع الکتروپمپ را می 

مدل  شکست؛  قطعیت؛ مدهای  عدم  انتشار  اطمینان؛  قابلیت  تخصیص  اطمینان؛  قابلیت  سازی 
بینی قابلیت اطمینان و ارزیابی قابلیت ؛ پیشنانی اطم   ت ی قابل   ل ی در تحل   ی روش انتخاب  ی ساز اده ی پ 

در گام   : گیردصورت می ترتیب زیر هایی به های فوق، زیرگام از گامیک  اطمینان بیان نمود. در هر 
گیرد. در گام و قیود طراحی، انجام می FMEAبینی مدهای شکست براساس دو روش دوم، پیش

شود. در گام چهارم، انواع پرداخته می  الکتروپمپ  نانی اطم   ت یقابل   اگرامی بلوک د سوم، به زیر گام  
شوند. در گام پنجم، چهار نگرش برای های تخصیص قابلیت اطمینان معرفی و بررسی می روش 

 و   (FORM)روش    نظیر،  یل ی تحل   ی ها روش ی،  بردار نمونه   ی ها روشبررسی انتشار عدم قطعیت ) 
(SORM)  ، ت   ی چند اسم   ن ی تخم از  استفاده  ی( مانند گسترش تصادف   شرفته ی پ   ی ها روش ،  لور ی با 

الکتروپمپ و انتشار عدم قطعیت در موتور  در گام ششم، به زیرگام    معرفی و بررسی شده است. 
ارزیابی قابلیت اطمینان  نهایت در گام هفتم به  همچنین توابع حدی در موتور الکتروپمپ و در 

گذاری بر روش پیشنهادی منظور صحه موتور الکتروپمپ پرداخته شده است. در این ارزیابی که به 
صورت پذیرفته است، قابلیت اطمینان با دو شاخص ایمپالس ویژه و نسبت جرمی )جرم اولیه به 

 گیرد. جرم نهایی(، مورد ارزیابی قرار می
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 علائم و اختصارات 

ARSM-DS 

Adaptive Response Surface Method-Directional 

Sampling 

 نمونه برداری مستقیم –روش سطح پاسخ تطبیقی 

FMEA 
Failure Modes and Effects Analysis 

 مودهای خرابی ات و آنالیز اثر

FORM 
First-Order Reliability Method 

 روش قابلیت اطمینان مرتبه اول

MCS 
Monte Carlo Simulation 

 کارلوسازی مونتشبیه

SORM 
Second Order Reliability Method 

 روش قابلیت اطمینان مرتبه دوم

n   محاسبه قابلیت اطمینان  درتعداد زیرسیستم سری شده 

t  زمان عملکرد 

g(x)   تابع غیر خطی ازx 

𝑰𝒔𝒑𝒄𝒂𝒍
 ضربه ویژه محاسبه شده  

𝑰𝒔𝒑𝒓𝒆𝒒
 ضربه ویژه مورد نیاز  

(
𝑴𝟎

𝑴𝒇
)

𝒄𝒂𝒍

 نسبت جرم اولیه به جرم نهایی محاسباتی  

(
𝑴𝟎

𝑴𝒇
)

𝑹𝒆𝒒

 نسبت جرم اولیه به جرم نهایی مورد نیاز  

𝐑∗ ستم یس ازیمورد ن نانیاطم تیقابل 

𝑹𝒊
 i قابلیت اطمینان تخصیص یافته به زیرسیستم ∗

efR  قابلیت اطمینان معادل سیستم 

epfsR قابلیت اطمینان سامانه پیشرانش الکتروپمپ 

LVR قابلیت اطمینان کل حامل فضایی 

stiR ی قابلیت اطمینان مرحله i 

LRER  مایع قابلیت اطمینان موتور سوخت 

𝑾𝒊  ضریب وزنی نرخ خرابی به زیرسیستمi 

𝝀𝒊
 i نرخ خرابی زیرسیستم  ∗

𝝀𝒔
 نرخ خرابی سیستم  ∗

 مقدمه

پژوهش  مایع،  سوخت  موتورهای  طراحی  زمینه  مختلفی  در  های 

توان در سه گروه ذیل  صورت گرفته، در ادامه تحقیقات مرتبط را می 

 بندی کرد: دسته 

 
1. Take Off Mass 

سازی سامانه پیشران: شامل موتور صورت بهینه به طراحی بهینه،   - الف 

 سوخت مایع، پیشرانه، مخازن و سیستم فشارگذاری

به    - ب  دستیابی  اطمینان:  قابلیت  به  دستیابی  هدف  با  طراحی 

قابلیت اطمینان مطلوب سامانه پیشران، با تخصیص قابلیت  
   های پیشرانش اطمینان به زیرسامانه 

مبنای   - ج  بر  گام طراحی  از  استفاده  با  اطمینان،  های  قابلیت 

طراحی مشخص: دستیابی به توابع هدف طراحی با قابلیت  
زیرسامانه  برای  مشخص  کلیه  اطمینان  پیشرانش،  های 

توربین  بخش  انژکتورها،  گاز،  مولد  احتراق،  و  های محفظه 
 ها و غیره پمپ 

بخشی از با توجه به دامنه گسترده موضوع، در ادامه، به معرفی  
می  پژوهش  موضوع  با  مرتبط  لیندنمراجع  از   [1]   پردازیم:  المان  دو 

گاز با اکسیژن گازی و هیدروژن - شامل انژکتور گاز   ،سامانه پیشرانش 
به  پیشرانشزیرسامانه عنوان  گازی  هم   های  توربین و  چنین 

 [ 2] . لی و همکاران  اندسازی قرار گرفته صوت در فرآیند بهینه مافوق 
طراح   کند،ی م   انی ب  مرحله  در  ما   ی موتورها   ه یاول   یکه   ع،یسوخت 

نظر گرفتن   ی ستم ی س   ی ها ل ی به کمک تحل   ی طراح   ی پارامترها  و در 
 . شوند ی مشخص م   یطراح   ودی الزامات و ق 

ژنتیک کارآمد جهت    تم ی [ به ارائه الگور 3] شلتون و همکاران  
وزن   کردن  کمینه  هدف  با  مایع  سوخت  پیشران  سامانه  طراحی 

مأموریت   ، 1برخاست  برد  قید  گرفتن  نظر  در  است.    ، با  پرداخته 
های جدید سوخت و اکسیدایزر(  های جدید )زوج استفاده از پیشرانه 

های انرژتیکی و به تبع آن کاهش  های بهبود شاخص یکی از روش 
[ روشی فراگیر جهت انتخاب  7] وی و همکاران  [.  4- 6]   جرمی است 

مایع   انواع موتورهای سوخت  در  موتوری  درون  پارامترهای  بهینه 
تابع هدف ایمپالس ویژه   باز ارائه کرده است. در اینجا نیز  سیکل 

 موتور تعریف شده است.  
زمینه    در  متفاوت  رویکردهای  با  نیز  دیگری  تحقیقات 
ها صورت گرفته است. سازی موتورهای سوخت مایع و اجزای آن بهینه 

نمونه  به  گاز موتور 8]جئون  عنوان  بهینه مولد  برای طراحی  [ روشی 
توان  افزایش  منظر  از  تنها  آن  در  که  است  کرده  ارائه  مایع  سوخت 

بهینه مسئله  به  انتخاب توربین  زمینه  در  است.  شده  پرداخته  سازی 
[ اشاره 10،9]   جع ا توان به نتایج مرچنین می پارامترهای بهینه موتور هم 

همکاران  کرد.   و  به7] وی  مناسب  ابزاری  بهینه [  انتخاب  منظور 
دهد که در پارامترهای درون موتوری در موتورهای سیکل باز ارائه می

 [:21،11]   باشد برطرف نمودن مشکلات زیر کارآمد می 
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ها و فشار مولد گاز که  بالا بودن مقدار نامی فشار خروج پمپ (1
در هنگام بروز اختلالات، زمینه مساعدی را برای گسترش  

 سازد.آن فراهم می

ایمپالس ویژه موتور که ناشی از اتلافات بالای   کردنبهینه (2
به  یا  و  مسیرها  در  نقطه  انرژی  نبودن  مناسب  دیگر  عبارت 

 هاست.کاری پمپ

برای طراحی اولیه موتور    یبرنامه تجزیه و تحلیل سیستم ،[13]  در
را توسعه داده است.  مایع با توجه به متغیرهای ورودی و الزامات    سوخت

ماژول  برنامه،  این سیستمتحلیل  های  شامل  محفظه    ها  زیر  نظیر، 
 باشد. احتراق، مولد گاز، توربوپمپ و توربین می

بهینه ،  [ 14] موتا و همکاران     طراحی  چارچوب  نظر  سازی  در 
شده   سیستم گرفته  پارامترهای  بهترین  انتخاب  موتورهای    ی برای 

می  باز  سیکل  مایع  عدم  باشد.  سوخت  این،  بر  در    قطعیت علاوه 
عنوان  ، به ها محفظه احتراق و نسبت مولفه عملکرد موتور، مانند فشار  

سازی مبتنی بر قابلیت اطمینان در نظر  متغیرهای تصادفی در بهینه 
ب اند.  شده گرفته   آمده ه نتایج  و    مصالحه   ، دست  موتور  عملکرد  بین 

اطمینان   قابلیت  می الزامات  نشان  همکاران  را  و  موتا  ،  [ 15] دهد. 
توسعه   حال  در  موتور  خشک  جرم  و  پیشرانه    L75عملکرد  با 

داده   - اکسیژن  قرار  بررسی  مورد  همکارا اتانول  و  اکینیسکی  ن  اند. 
با  سازی چند موضوعی موتور سوخت مایع دو مولفه بهینه   [ 16]  ای، 

کننده   داده   2O2Hاکسید  قرار  بررسی  مورد  این  اند.  را    بررسی، در 
با    مداری انتقال  با ماموریت،    ای، دو مولفه سازی موتور  موضوع بهینه 

تجزیه و   باشد. و سوخت کراسین می پراکسید هیدروژن    کننده، اکسید 
مورد بررسی قرار گرفته  و انتقال حرارت    ای سازه ،  ی تحلیل عملکرد 

 است. 
ویژه [  6،   17] چنین  هم  توجه  دو ،  مایع  سوخت  موتور  به  ای 

مرحله مولفه  احتراق  با  است. ای  شده  کاتالیستی  بستر  در  فرایند  ای 
نرم بهینه از  استفاده  با  شد  متلب  افزار سازی  است انجام  و   .ه  سولدا 

برای موتورهای   جدیدی  سیستم تغذیه، 2008در سال  [  18] همکاران  
 باتری   که توان خود را از های الکتریکی  مایع بر اساس پمپ سوخت  

کنند،  می  بنام پیشنهاد    تامین  جدید،  تغذیه  سیستم  این  کردند. 
گذاری شد. ایشان در پژوهشی ثابت کردند، که سیستم الکتروپمپ نام

مناسب   جدید،  تغذیه    یجایگزین  سیستم  است. برای  محض  دمشی 
 بررسی شد   ی،وابستگی سیستم تغذیه به پارامترهای مختلف عملکرد 

عملکرد موتور زمان  عملکرد مطلوب در خصوص دستیابی به    تا شرایط
سوزش( محفظه    نسبتاً  )زمان  فشار  و  بالااحتراق  طولانی   نسبتا 

از شناسایی   استفاده  صورت  در  تا  شد  داده  نشان  همچنین،  شود. 
باطری،  فنآوری  جدید  پیشنهادی های  سیستم   ، سیستم  با  مقایسه  در 

جویی قابل توجهی در جرم شاهد خواهیم تغذیه دمشی محض صرفه 

افزایش   ایمپالس ویژه اثر مطلوب فشار محفظه بر    ، با این مزیتبود.  
 .یابد می 

این پژوهش، تنها به مقایسه سیستم الکتروپمپ با سیستم دمشی  
الزام جرمی   فقط  قیاس  مبنای  و  پرداخته  در سال   بود.خواهد  محض 

تاکا    2013 و  تغذیه  [  19]راچوف  با  مایع  سوخت  موتور  دادند،  نشان 
مناسبی برای نسل های پیشین خود، یعنی جایگزین  تواند  الکتروپمپ می

با  که  ثابت شد  پژوهش،در این دمشی محض و تغذیه توربوپمپی باشد. 
این  بهره از  حاملنوع  گیری  در  سبک،  فنآوری  کلاس  فضایی  های 
 . دست یافتبرتری جرمی توان به  می

با   الکتروپمپ  بین سیستم  مقایسه جرمی  به  تنها  این پژوهش، 
  2018سیستم دمشی محض و تغذیه توربوپمپی پرداخته است. در سال  

سوخت مایع الکتروپمپ با زوج پیشرانه  موتور  ،  [  20]هیون و همکاران  
با را  مایع  اکسیژن  مورد    کراسین/  باز  سیکل  توربوپمپی  تغذیه  موتور 

  ی شنهادیپ  برای طرح  یعبارات جرممقایسه قرار دادند. در این پژوهش،  
 .  شداستخراج   سوزش از نظر توان پمپ و زمان  موتور سیکل بازو 

پایان نامه دکتری تحت  توان به های مشابه داخلی، می از پژوهش
بهینه  الگوریتم  تدوین  سامانه عنوان،  دینامیکی  و  استاتیکی  های یابی 

، توسط داود رمش مطرح 1393پیشران سرمازای سیکل بسته؛ که در سال  
سازی طور که ملاحظه شد، در زمینه بهینه همان   . [ 12] شد، اشاره نمود  

 های زیادی انجام شده است.  موتور سوخت مایع، پژوهش 

مقالاتی را در زمینه، [  22-52]  محمدی و همکارانرضا علیحمید
مدل از  پیشاستفاده  بهینههای  در  بهینهبین  و  مبنای  سازی  بر  سازی 

های موتور سوخت مایع منتشر  قابلیت اطمینان را در سطح زیر مجموعه 
 کردند.

زمینه   در  حال  این  موتور    طراحی با  اطمینان  قابلیت  بر  مبتنی 
مایع به   سوخت  مشخصو  طراحی الکتروپمپ    طور  فاز  در  هم  آن 

 انجام نشده است. مفهومی، پژوهشی 
طراح  بر  موثر  نوین  رویکردهای    ، پیچیده محصولات    ی از 

  ی طراح   ، ی چند موضوع   ی ساز نه ی ها، به به مهندسی سیستم   توان ی م 
که خود   ی د ی بر ی ه  کرد ی و رو  نه ی کاهش هز  نان، ی اطم   ت ی قابل  ی بر مبنا 
  گر، ی از منظر د   . [ 26]   است، اشاره داشت   گر ی د   ی کردها ی رو   رنده ی دربرگ 

بالا، همراه با کاهش    نان ی اطم   ت ی با قابل   ن ی نو   های ی به فناور   ی اب ی دست 
زمان چرخه طراح   نه ی هز  مهم   ی ک ی   ، ی و    ع ی صنا   های چالش   ن ی تر از 

 . [ 27] باشد  ی م   پیچیده 

طراحی سنتی به موضوع قابلیت اطمینان در فازهای بعد در رویکرد  
است که در طراحی مدرن گرفت. این در حالی از ساخت مورد توجه قرار می 

پرداخته می  اطمینان  قابلیت  به موضوع  فاز طراحی مفهومی  شود. در از 
در   نان ی اطم   ت ی قابل  بر مبنای   ی طراح سازی  های پیاده ادامه این مقاله، گام 

 فاز طراحی مفهومی آورده شده است. 
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سازی طراحی بر مبنای و پیاده شناسی  روش 

 اطمینانقابلیت 

مبنای قابلیت  های پیاده ( گام 1طور که در شکل ) همان  بر  سازی طراحی 
طور معمول در  به نشان داده شده است.  در فاز طراحی مفهومی  اطمینان  

 ترتیب ذیل وجود دارد: سازی بر مبنای قابلیت اطمینان، هشت گام به بهینه 

 ریزی؛طرح −

 تعیین مدهای شکست؛   −

 سازی قابلیت اطمینان؛مدل −

 تخصیص قابلیت اطمینان؛  −

 انتشار عدم قطعیت؛   −

 منتخب؛روش  یسازادهیپ −

 بینی قابلیت اطمینان؛  پیش −

 ارزیابی قابلیت اطمینان.   −

 
 .الگوریتم طراحی بر مبنای قابلیت اطمینان پیشرانش الکتروپمپی -1شکل 

Fig. 1. Design algorithm based on electro-pump engine 

reliability.  

الگور  وهیش مبنا  ی طراح  تمیعملکرد    شرانشیپ  نانیاطم  تیقابل  یبر 
 باشد: یم لیشرح ذه الکتروپمپی ب

سازی طراحی بر گذاری کلی نحوه پیاده در گام نخست، سیاست 
می  اتخاذ  پیشرانش  در  اطمینان  قابلیت  آن مبنای  بر  علاوه  شود. 

 ری نوع متغ   رها،ی در متغ   ت ینوع عدم قطع   صی تشخ موضوعات فنی نظیر  

 
1. Failure Modes & Effects Analysis 

 در گام دوم،باشند.  های این گام می ترین فعالیت ، از مهم ع ی و نوع توز 
طراح   شود. پیشرانش شناسایی می   شکست   ی مدها  فاز  به  توجه   یبا 

رو   ،ی مفهوم  است   ی طراح   ود ی ق   ییشناسا   کردیاز  شده  . استفاده 
در گام سوم انجام شده است.   الکتروپمپ   نانی اطم   تی قابل   ی ساز مدل 

از مهم  است که در گام   نانی اطم   تی قابل   صی تخص ها،  ترین گام یکی 
سازی شود. در این پژوهش دو روش تخصیص پیاده چهارم انجام می
در   است.  قطع شده  عدم  انتشار  پنجم  می   ت یگام  از انجام  پس  شود. 

در پیشرانش   ی روش انتخاب   ی ساز اده ی پ در گام ششم  انتخاب روش انتشار،  
کار به   ARSM-DSالکتروپمپ انجام شده است. در این پژوهش روش  

نهایتاً ارزیابی قابلیت اطمینان در گام هفتم انجام شده   گرفته شده است. 
) است. همان  در شکل  که  از 1طور  است، پس  داده شده  نشان  نیز   )

صورتی  در  اطمینان  قابلیت  به ارزیابی  عدد  عدد که  از  آمده  دست 
در ادامه، شود.  تر باشد؛ به گام چهارم بازخورد داده می تخصیصی پایین 

 شود.ها پرداخته می گاممبسوط    یبه معرف 

 یبر مبنا  یطراح  یزیرگام اول: طرح 

 نانیاطمت یقابل

ریزی قابلیت اطمینان  اولین گام در طراحی بر مبنای قابلیت اطمینان، طرح 
به می  گام باشد.  گام،  این  در  معمول  طرحطور  فرآیند،  بعدی  ریزی های 
هم می  فعالیت شود.  گام  این  در  عدم چنین  نوع  تشخیص  نظیر:  هایی 

 قطعیت در متغیرها، نوع متغیر و نوع توزیع انجام شود. 

از عدم   یمتعدد  منابعدر طراحی موتور سوخت مایع الکتروپمپ،  
 نه یمنابع متفاوت هستند. در زم  نی ا  یبندها وجود دارد و طبقهتیقطع
الکتروپمپسازمدل مایع  به    تواندیم  هاتیعدم قطع  ،ی موتور سوخت 

 . ی تقسیم شوندو شناخت  یتصادف تیدونوع عدم قطع

 شکست   یمدها نییعگام دوم: ت

های مختلفی وجود برای شناسایی مدهای شکست یک سیستم رویکرد 
بهره  رویکرد  تکنیک  دارد.  از  قیود FMEAگیری  شناسایی  رویکرد   ،

گیری از ها، رویکرد بهره گیری از بانک درس آموخته طراحی، رویکرد بهره 
، FMEA تجربیات خبرگان، و غیره در این پژوهش ضمن معرفی تکنیک  

با توجه به فاز طراحی مفهومی، از رویکرد شناسایی قیود طراحی استفاده 
 شده است.  

 1FMEAپیش بینی مدهای شکست با استفاده از 
مدهای  بینی  ترین ریسک، برای پیش است که با کم   ابزاری   FMEAتحلیل  
توسعه    شکست  و  طراحی  مراحل  در  محصولات،  در  خدمات  و  فرایندها 

Reliability Planning 

Determination of 

failure modes 

Reliability modeling 
FDB and RBD 

Reliability Allocation 

Uncertainty propagation in 

reliability selection method 

Implementation of the 
selection method in 

reliability 

Reliability prediction 

Reliability 
Recovery 

END 
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و   می   ها سازمان محصولات  استفاده  آن  باشد قابل  برای  تکنیک  این   .
شده که یک اقدام قبل از واقعه باشد، نه یک تمرین بعد از آشکار  ریزی طرح 

با سایر     FMEAهای اساسی شدن مشکلات. به بیانی دیگر، یکی از تفاوت 
این است که تکنیک  پیشگیرانه     FMEAهای کیفی  اقدام کنشی و  یک 

با مشکلی مواجه می  موارد وقتی  از  نه واکنشی. در بسیاری  شویم،  است، 
شود.  اجرا  و  تعریف  اصلاحی  اقدامات  آن  حذف  برای  است  این    ممکن 

چنین مواردی حذف  در    .، واکنشی در برابر آنچه اتفاق افتاده است اقدامات 
همیشگی مشکل، به هزینه و منابع زیاد نیاز دارد، زیرا حرکت از وضعیت  
 موجود به سمت شرایط بهینه اینرسی زیادی خواهد داشت، اما در اجرای 

FMEA    ها،  پذیری آن بینی مشکلات بالقوه و محاسبه میزان ریسک با پیش
  شود.ها تعریف و اجرا می اقداماتی در جهت حذف و یا کاهش میزان وقوع آن 

این برخورد پیشگیرانه کنشی است در برابر آنچه ممکن است در آینده رخ  
دهد و مسلماً اعمال اقدامات اصلاحی در مراحل اولیه طراحی محصول یا  

داشت  خواهد  بر  در  کمتری  بسیار  زمان  و  هزینه  جمله    .فرایند،  از 
محصولی جدید    طراحی سیستمی جدید،   حین فرآیند ر  د    FMEAکاربردهای 

 .  و یا فرایندی جدید 

 بینی مدهای شکست با استفاده از قیود طراحی پیش
مفهومی،   طراحی  فاز  در  شکست  مدهای  شناسایی  در  دوم  رویکرد 

 رهایمتغ  ان یهستند که روابط م  یتوابع  دهایقشناسایی قیود طراحی است.  
ا  دهدی را نشان م از  برا  ریمقاد  ق،یطر  نیو  مشخص   رهایمتغ  یمجاز 

فراشودیم در  نمونه  عنوان  به  شده    د،یتول  ند ی.  مصرف  منابع  مقدار 
ای در طراحی هر سامانه  از مقدار منابع در دسترس فراتر برود. تواند ینم

آن بستگی دارد. با پیشرفت    شرفتی پتعداد و سختی قیود به فاز طراحی و  
قیود   با  طراح  طراحی،  در  تررانه یگسخت فرآیند  شد.  خواهد  مواجه  ی 

مرحله طراحی مفهومی تنها قیود مهم در نظر گرفته مهم در نظر گرفته  
شود.  شود و با پیشرفت تدریجی طرح، سایر قیود نیز وارد مسئله می می

مهم از  میبرخی  پیشرانش  برای  که  قیودی  گرفته  ترین  نظر  در  تواند 
 شود، عبارتند از: هزینه، هندسه و سازه.

 سازی قابلیت اطمینان الکتروپمپ گام سوم: مدل 

در این گام ابتدا به معرفی بلوک دیاگرام عملکردی و مزیت آن پرداخته  
 کنیم.و در ادامه، بلوک دیاگرام قابلیت اطمینان الکتروپمپ را معرفی می

 الکتروپمپ  نانیاطم تیقابل اگرامیبلوک د 
  است؛   شده  تشکیل   مجموعه   زیر  هشت از  که  سامانه پیشران الکتروپمپ

  را   خود  مأموریت  هازیرمجموعه  کلیه  بایستی  درست،  کارکرد  برای
  شکست  با  مجموعه  زیر  از  یک  هر  مأموریت   اگر.  دهند  انجام  درستیبه 

  در  بنابراین، .  شد   خواهد  مواجه  شکست  با  موتور  مأموریت  شود،  مواجه
الکتروپمپ  اطمینان  قابلیت  ایجعبه   نمودار  تشریح پیشران   سامانه 

 ریاضی   مدل  .بگیرند  قرار  هم  کنار  در  سری  صورتبه   باید  هازیرمجموعه
  زیر   8  اطمینان  قابلیت  ضرب  حاصل  از   مبنا  سیستم  اطمینان  قابلیت
 شود.می حاصل اصلی سیستم

از:  زیرسیستم عبارتند  الکتروپمپ  پیشران  سامانه  در  اصلی  های 
محفظه اکسنده،  و  سوخت  پمپ  مخازن  و احتراق،  سوخت  های 

اکسیدکننده، شیرآلات، باتری، اینورتور و الکترو موتور. برای کار کردن 
ها  بایستی تمامی زیر سیستمبدون عیب سامانه پیشران الکتروپمپ می

با موفقیت انجام دهند و اختلال در عملکرد یک زیر  ماموریت را  شان 
می ماموریت  شکست  موجب  دیاگرام 2  شکلشود.  سیستم  بلوک   ،

می  نشان  را  الکتروپمپ  پیشران  سامانه  بلوک  عملکردی  بنابراین  دهد 
دیاگرام قابلیت اطمینان سامانه پیشرانه الکتروپمپ به شرح ارائه شده در  

 . باشدمی 3شکل 

 
 .الکتروپمپ شرانیسامانه پ اگرامیبلوک د -2شکل 

Fig. 2. Block diagram of electro-pump. 

 
 .الکتروپمپ  شرانشیسامانه پ نانی اطم تی قابل اگرامیبلوک د -3شکل 

Fig. 3. Block diagram of electro-pump engine reliability.  

 الکتروپمپ   نان ی اطم   ت ی قابل   ص ی تخص گام چهارم:  

ابتدا به معرفی تخصیص قابلیت اطمینان و روش  های مختلف آن  در این گام 
 کنیم. الکتروپمپ را معرفی می پرداخته و در ادامه، تخصیص قابلیت اطمینان  

 نانیاطم ت یقابل صیتخص

فرآ  و    ند ی در  با    ، مهندسین اغلب   د ی محصول جد   ک ی توسعه  طراحی 
م   ی ستم ی س   ی طراح  که  ن شو ی مواجه  مجموعه بایستی  می د  از    ی ا با 

باشد   نان ی اطم ت ی قابل   الزامات  داشته  این  .  تطبیق  منظور،  این  برای 
شود،  می الزامات )الزامات قابلیت اطمینان( در اختیار طراحان قرار داده  
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به  آن  بسازند که  را  بایستی محصولی  دست    مطلوب   نان ی اطم   ت ی قابل ها 
و  س   ماموریت   یافته  نظر  هز   ستمی مورد  حداقل  با  دهد.   نه ی را    انجام 
های مختلفی برای تخصیص قابلیت اطمینان ارائه شده است.  بندی تقسیم 

 های تخصیص عبارتند از:برخی از پر کاربردترین روش 

 روش اول: تسهیم برابر عدد قابلیت اطمینان یا تقسیم برابر؛ 

 روش دوم: روش مبنا؛ 

 ؛ARTNCروش سوم: تسهیم 

 ؛BOYDروش چهارم: روش 

 ؛AGREEروش پنجم: روش 

 پذیری اهداف؛ روش ششم: روش امکان 

 حاصل ضرب عوامل موثر؛روش هفتم: روش 

 روش هشتم: روش استفاده از مجموع فاکتورهای وزنی.

های مذکور مزایا و معایب خاص خودشان را دارند.  هر یک از روش 
  های یک و دو استفاده شده است. در ادامه، به در این پژوهش، از روش 

 :پردازیمهای ذکر شده میمعرفی روش

 تسهیم برابر عدد قابلیت اطمینان یا تقسیم برابر:  روش اول:

سیستم  زیر  بین  مساوی  اندازه  به  اطمینان  قابلیت  روش،  این  ها در 
شود. شایان ذکر است، استفاده از این روش )زیرمجموعه یا اجزا( تقسیم می 

ها شود که اهمیت عملکرد، پیچیدگی، کلیه زیر سیستم زمانی توصیه می 
 :برای حالت سری نشان داده شده است   2و 1برابر باشد. روابط  

 (1 ) R∗ =  ∏ 𝑅𝑖
∗

𝑁

𝑖=1
 

 (2 ) 𝑅𝑖
∗ =  (R∗)1 𝑁⁄  

𝑅𝑖: قابلیت اطمینان مورد نیاز سیستم؛  ∗Rکه در آن:  
: قابلیت اطمینان  ∗

 . i تخصیص یافته به زیر سیستم 
نظر   موتور  مورد    تشکیل  مجموعه   زیر  هشت  از  که  الکتروپمپ 

  مأموریت  هازیرمجموعه  کلیه  بایستی  درست،  کارکرد  برای  است،  شده
  با   هامجموعه   زیر  از   یک  هر  مأموریت  اگر.  دهند انجام  درستیبه   را  خود

.  شد  خواهد  مواجه  شکست  با  موتور  مأموریت  شود،  مواجه  شکست
مبنا   موتور  اطمینان قابلیت  ایجعبه   نمودار   تشریح  در   بنابراین،

  . مدل [28]بگیرند    قرار  هم  کنار  در  سری  صورتبه   باید  هازیرمجموعه
 قابلیت   ضرب  حاصل  از  مبنا  مایع  سوخت  موتور  اطمینان  قابلیت  ریاضی

   .((3شود )رابطه )می حاصل  موتور اصلی  مجموعه زیر 8 اطمینان

 (3 ) 8. R 7. R 6. R 5. R 4. R 3. R 2. R 1= RLRE R 

 .نظر مورد مایع سوخت موتور اطمینان  قابلیت گذاریشاخص -1 جدول

Table 1. Indexing the reliability of the specific liquid propellant 

engine. 

Row Component Name 
Allocation 

Index 

1 Oxidizer and Fuel Tanks 1R 

2 Battery 2R 

3 Inverter 3R 

4 Electro-Motor 4R 

5 Fuel Pump 5R 

6 Oxidizer Pump 6R 

7 Valves 7R 

8 Thrust Chamber 8R 

  برابر گانههشت هایسیستمزیر کلیه اطمینان قابلیت که این فرض با
  :رسیم( می 4رابطه )به   باشد

(4 ) 𝑅1 = 𝑅2 = 𝑅3 = 𝑅4 = 𝑅5 = 𝑅6 = 𝑅7
= 𝑅8 

 : پردازیممی هامجموعه  زیر اطمینان قابلیت مجدد ارزیابی به حال،

(5 ) 8= R efR 
  کلاس  منظر  برهای کشور، ازماهواره  که   این  به   توجه   با از طرفی،  

  10  اطمینان  قابلیت  (2)  جدول  در   لذا،  د؛ ندار  قرار   سبک  دسته  در
  و  شکست  میزان  ها،ماموریت  تعداد  اساس  بر  دنیا  مطرح  برماهواره
  اطمینان   قابلیت  شود، می  ملاحظه .  است  گرفته  قرار  بررسی   مورد  موفقیت
 .[ 28]   است   درصد   79  جهان   منتخب   برهای ماهواره   میانگین 

   .[ 28] کیلوگرم(    2000)وزن محموله تا   برهای کلاس سبک قابلیت اطمینان ماهواره   - 2جدول  

Table 2. Reliability of small class launch vehicle (Cargo weight 

up to 2000 kg) [28]. 

Lunch 

Vehicle 

Number of 

successful 

launches 

Number of 

failed 

launches 
Reliability 

Athena -1 

Ahena -2 
5 2 0.71 

Kosmos  400 23 0.94 

Molniya 266 19 0.93 

Pegasus 

XL 
32 3 0.91 

Rockot 27 3 0.93 

1-Start 5 1 0.83 

Taurus 5 1 0.83 

Titan 2 10 0 1 

Shavitt 

(Israel) 
3 1 0.75 
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Lunch 

Vehicle 

Number of 

successful 

launches 

Number of 

failed 

launches 
Reliability 

Stella 

(Russia) 1 0 1 

 باشد. ای میبا توجه به این که حامل فضایی مورد نظر دو مرحله 

(6 ) 2st. Rst1= R LVR 

( و سری بودن دو مرحله در حامل فضایی،  2با توجه به رابطه ) 
از مراحل   های  باشد. زیر سیستم می   0/ 984قابلیت اطمینان هریک 

سامانه  از:  عبارتند  نظر،  مورد  فضایی  حامل  دوم  پیشرانش  مرحله 
سیستم   ناوبری،  کنترل،  هدایت،  محموله الکتروپمپ،  و  جدایش 

ها سری هستند. لذا، قابلیت سیستم فضایی. در این حالت هم کلیه زیر 
باشد. با سیستم اصلی می اطمینان مرحله دوم حاصل ضرب شش زیر 

از  استفاده  با  و  سیستم  زیر  اطمینان شش  قابلیت  بودن  برابر  فرض 
 ( پیشرانش 2رابطه  به سامانه  شده  داده  تخصیص  اطمینان  قابلیت   ،)

 است. یعنی:  0/ 997الکتروپمپ  
 

= 0.997 epfsR 

های (، قابلیت اطمینان هر یک از زیر مجموعه 3)با توجه به رابطه  
 .9996/0سامانه پیشران الکتروپمپ برابر است با 

 : روش مبنا روش دوم

زیر  خرابی  نرخ  بر  مبتنی  روش  ازجمله  سیستم این  است.  ها 
فرضیات استفاده از این روش، نرخ خرابی ثابت و استقلال خرابی  

امین زیر    iخرابی تخصیص یافته به  هاست. اگر نرخ    سیستم زیر 
𝜆𝑖سیستم در یک سیستم  

باشد و نرخ خرابی هدف برای سیستم    ∗
𝜆𝑠

 : ( داریم 7باشد؛ مطابق با رابطه )   ∗

 (7 ) 𝑅𝑠
∗(𝑡) =  𝑒−𝜆𝑠

∗ .𝑡 

 تخصیص قابلیت اطمینان در روش فوق عبارتند از:   مراحل 

قابلیت اول مرحله   تبدیل  𝑅𝑠اطمینان هدف  : 
∗(𝑡)    نرخ خرابی به 

𝜆𝑠هدف  
∗    . 

قابلیت  پژوهش،  این  سیستم  در  زیر  برای  هدف  اطمینان 
یعنی    0/ 997دقیقه    15موتورالکتروپمپ در یک ماموریت   است. 

𝑅𝑒𝑛𝑔
∗ = رابطه) 0.97 به  توجه  با  لذا،   .10  ،)𝜆𝑠

∗ = 0.0002(𝑓𝑟/

𝑚𝑖𝑛)  . 
که  همان زیر    ترپیشطور  اطمینان  قابلیت  منظر  از  شد،  اشاره 

خرابی مجموعه نرخ  دارند.  سری  عملکرد  موتور  پیشهای  بینی  های 
 .باشد( می3) های موتور مطابق با جدولزیرمجموعه

 .موتور یهامجموعه ریز  ینیبشیپ یهاینرخ خراب -3جدول 

Table 3. Predicted failure rates of engine subsystems.  

Row 
Component 

Name 

Failure 

rate 

Index 

Failure rate 

value  

(Failure per min.) 

1 Oxidizer and 

Fuel Tanks 𝜆1 6.6e-6 

2 Battery 𝜆2 6.67e-5 

3 Inverter 𝜆3 6.6e-6 

4 Electro-Motor 𝜆4 6.67e-5 

5 Fuel Pump 𝜆5 6.67e-5 

6 Oxidizer Pump 𝜆6 6.67e-5 

7 Valves 𝜆7 6.67e-5 

8 Thrust 

Chamber 𝜆8 6.7e-4 
 

سیستم  دوم:  مرحله زیر  وزنی  )ضرایب  رابطه  با  مطابق  (  8ها 

 شود:محاسبه می 

(8 ) 𝑊𝑖 =  
𝜆𝑖

∑ 𝜆𝑖
𝑁
𝑖=1

 

𝜆𝑖 :  نرخ خرابی زیر سیستم مشابه 

)سوم  مرحله رابطه  تخصیص  9:  خرابی  نرخ  محاسبه  نحوه   )

 دهد:ها را نشان مییافته به زیر سیستم

(9 )  𝜆𝑖
∗ =  𝑊𝑖  𝜆𝑠

∗ 

زیر   به  یافته  تخصیص  اطمینان  قابلیت  محاسبه  چهارم:  گام 
 : شود ( انجام می 10واسطه رابطه ) ها به سیستم 

(10 ) 𝑅𝑖
∗(𝑡) =  𝑒−𝜆𝑖

∗.𝑡 

( نشان 4های دو تا چهار در جدول )سازی گامنتایج حاصل از پیاده

یافته تخصیص داده شده است. پس از محاسبه ضرایب وزنی، نرخ خرابی  

دست های موتور به دست آمده و نهایتا قابلیت اطمینان زیر مجموعه به 

 .آیدمی

سری   تر پیشطورکه  همان به  توجه  با  شد  زیر  اشاره  بودن 
حاصلمجموعه الکتروپمپ  موتور  اطمینان  قابلیت  قابلیت  ها،  ضرب 

زیر مجموعه  به عدد  اطمینان  زیرمجموعه  با ضرب هشت  لذا،  هاست. 
شود با هر دو روش به یک عدد رسیدیم.  رسیم. ملاحظه می می  997/0

 باشد. می 997/0لذا، عدد تخصیص یافته به موتور الکتروپمپ 
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  ریز محاسبه ضرایب وزنی، نرخ خرابی تخصیص یافته و قابلیت اطمینان -4 جدول

 .موتور یهامجموعه

Table 4. Calculation of weighted coefficients, assigned failure 

rate and reliability of engine subsystems. 

Row 
Component 

Name 
𝛌𝐢 𝑾𝒊 𝛌𝐢

∗ 𝐑𝐢
∗(𝐭) 

1 
Oxidizer and 

Fuel Tanks 
6.6e-6 0.006 0.0000012 0.99998 

2 Battery 6.67e-5 0.06 0.000012 0.9998 

3 Inverter 6.6e-6 0.006 0.0000012 0.99998 

4 Electro-Motor 6.67e-5 0.06 0.000012 0.9998 

5 Fuel Pump 6.67e-5 0.06 0.000012 0.9998 

6 
Oxidizer 

Pump 
6.67e-5 0.06 0.000012 0.9998 

7 Valves 6.67e-5 0.06 0.000012 0.9998 

8 
Thrust 

Chamber 
6.7e-4 0.618 0.00012 0.998 

 تیگام پنجم: انتشار عدم قطع

مایع  سوخت  موتور  اطمینان  قابلیت  مبنای  بر  طراحی  در  پنجم  گام 
است.   قطعیت  عدم  انتشار  قطع   هدفالکتروپمپ،  عدم   ت،یانتشار 

قطع   محاسبه متغ   تی عدم  تصادف   ی تصادف   ی رهای در  نقش   ی)به 

قطع  عدم  به  توجه  با  متغ   رها ی متغ   تی معروفند(،  به   یرها ی )معروف 
بخش چهار نگرش   نی ا   .باشد ی ها وجود دارند م ( که در آن نقش ی ورود 

 شوند:ی م   یمعرف   تی انتشار عدم قطع   یبرا 

 ی؛ بردارنمونه یهاروش •

 ؛ (SORM) و (FORM)روش  نظیر، یلیتحل یهاروش •

 ؛لوریبا استفاده از ت یچند اسم نیتخم •

 . یمانند گسترش تصادف شرفتهیپ یهاروش •

در انتخاب بهترین رویکرد برای انتشار   برداری های نمونه روش 
مساله  شرایط  با  متناسب  که  دارد،  وجود  معیارهایی  قطعیت  عدم 

بایستی از آن بهره گرفت. از جمله معیارها عبارتند از: خطی یا غیر می 
)زمان  فراخوانی  تعداد  متغیرها،  تعداد  شکست،  نواحی  بودن،  خطی 

های تحلیل شکست( و غیره. هر یک از این رویکردها، دارای ویژگی 
می خود  به خاص  این باشند.  دارای  کارلو  مونت  روش  نمونه،  عنوان 

باشد: محدودیتی در خطی یا غیر خطی بودن متغیرها و ها می ویژگی 
وجود  شکست  ناحیه/نواحی  در  محدودیتی  ندارد؛  وجود  هدف  توابع 

ب توجه  با  ندارد؛  وجود  مساله  متغیرهای  تعداد  در  ه ندارد؛ محدودیتی 
بر است. معمولا شدت زمان روش دقیقی است؛ به  ها، تعداد بالای آزمون 

شود. دامنه ها استفاده میگذاری دیگر روش از این روش برای صحه
نشان داده  5جدول کاربرد رویکردهای مختلف انتشار عدم قطعیت در 

های پیشنهادی در انتشار عدم قطعیت، در شده است. با بررسی روش 
 های اول و دوم استفاده شده است.پژوهش از نگرش این  

 .تی مختلف انتشار عدم قطع یکردهایدامنه کاربرد رو - 5جدول 

Table 5. Scope of application of different uncertainty propagation approaches. 

No. Solver 

Runs 
No. Parameters Failure 

domains Non-linearity Approach Row 

 <104(3 sigma) many Arbitrary Arbitrary Monte Carlo 1 

(3 sigma)710 < ≤ 10 Arbitrary Arbitrary Simulation 2 

1000-5000 ≤ 10 One dominant Arbitrary Directional Sampling 3 

500-1000 ≤ 20 One dominant Monotonic Adaptive Importance 

Sampling 4 

200-500 ≤ 20 One dominant Monotonic FORM, SORM 5 

200-500 ≤ 20 Few dominant Continuous ISPUD 6 
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انتشار  سازی روش انتخابی در  پیادهگام ششم:  

 ت یعدم قطع

بر   طراحی  در  ششم  مایع گام  سوخت  موتور  اطمینان  قابلیت  مبنای 
سازی روش انتخابی در انتشار عدم قطعیت است. این الکتروپمپ، پیاده 

انجام  قطعیت  عدم  انتشار  در  مناسب  روش  انتخاب  از  پس  که  گام 
می می  به شود؛  اجرای بایستی  از  ناشی  خطای  تا  شود  انجام  درستی 

( پارامترهای اصلی مورد نیاز برای 8تا    6حداقل برسد. جداول ) روش به 
روش پیاده  نشان   ARSM-DSو    MCS  ،FORMهای  سازی  را 
 MCSسازی روش  شود، برای پیاده طور که ملاحظه میدهد. همان می 

یا در روش   پارامتر  به دو  نیاز  نیاز به تنظیم   FORMحداقل  حداقل 
باشد. شش پارامتر در دو بخش نوع الگوریتم و تنظیمات الگوریتم می 

انتظار، نوع مشتق الگوریتم بهینه نوع   گیری، اندازه سازی، دقت مورد 
مشتق  شیوه  در  فراخوان گام  تعداد  حداکثر  تعداد گیری،  و  ها 

سازی روش ترین پارامترها در پیاده های موازی از جمله مهم پردازش 
FORM   پارامترها در روش    م ی تنظ باشند.  میARSM-DS   جدول  در 

اشاره شد، این روش تلفیق   تر پیش طور که  . همان نشان داده شده است 
باشد. لذا، پارامترهای اصلی نظیر، تعداد شبه مدل و قابلیت اطمینان می 

نمایی در گام ضریب بزرگ ها، تعداد نقاط پشتیبان در گام اول،  جهت 
گام  در  پشتیبان  نقاط  تعداد  گام نخست،  تعداد  و  بعدی  ها، های 

انتخاب  مذکور  روش  در  رویکرد  دو  هر  از  که  هستند  پارامترهایی 
 اند.شده 

 .MCSپارامترها در روش  میتنظ  - 6 جدول

Table 6. Setting the parameters in the MCS method. 

 

Total number of samples: 1000 
Samples to be computed in 

parallel: 
3 

 . FORMپارامترها در روش  میتنظ  - 7جدول 

Table 7. Setting the parameters in the FORM method. 

Optimization algorithm 1. 
Optimization algorithm used: NLPQL 

. Optimizer settings2 

Desired accuracy: 0.0005 

Differentiation scheme: Central 

Differentiation step size: 0.01 

Maximum number of solvers runs: 10000 

Number of parallel line searches: 1  

 . ARSM-DSپارامترها در روش  میتنظ  - 8جدول 

Table 8. Setting the parameters in the ARSM-DS method. 

1. Directional sampling 

Number of directions: 1000 

2. Metamodel 

Number of supports in 1st step: 200 

Scaling factor in 1st step: 3 

Number of supports in per step: 50 

Number of steps: 3 
 

 قطعیت در موتور الکتروپمپ انتشار عدم  

تابع غیر خطی   g(x)برای بسیاری از کاربردهای عملی، تابع حالت حدی 
گیری  و دارای تعداد زیادی متغیر تصادفی است. در این حالت، انتگرال   xاز  

دست آوردن تابع عددی و دقیق، کار بسیار مشکلی خواهد بود. چرا که به 
𝑓𝑥(𝑥)   کار مشکلی است. با این حال، یک رویکرد ممکن با دقت مطلوب

سازی مونت کارلو با تعداد اجراهای زیاد است. از آنجاکه  استفاده از شبیه 
های  بر است، لذا همواره تمایل به سمت روش سازی مونت کارلو زمان شبیه 

وجود دارد. در پژوهش حاضر، هدف   ARSM-DSتحلیلی تقریبی مانند  
می  الکتروپمپ  اطمینان  قابلیت  حدی محاسبه  توابع  بنابراین،  باشد. 

 شوند.صورت زیر تعریف می به 

(11 ) 𝑔1(𝑥) = 𝐼𝑠𝑝𝑟𝑒𝑞
− 𝐼𝑠𝑝𝑐𝑎𝑙

 

(12 ) 𝑔2(𝑥) = (
𝑀0

𝑀𝑓

)
𝑟𝑒𝑞

− (
𝑀0

𝑀𝑓

)
𝑐𝑎𝑙

 

𝐼𝑠𝑝𝑐𝑎𝑙در روابط فوق،  
𝐼𝑠𝑝𝑟𝑒𝑞ایمپالس ویژه محاسباتی و    

ایمپالس   

هم واقعی  ) چنینویژه 
𝑀0

𝑀𝑓
)

𝑐𝑎𝑙

و     محاسباتی  جرم  )نسبت 
𝑀0

𝑀𝑓
)

𝑟𝑒𝑞

 

باشند. شایان ذکر است مقادیر محاسباتی خروجی  نسبت جرم واقعی می 
 باشد. سازی و مقادیر واقعی الزام ماموریتی میفاز بهینه

 توابع حدی در موتور الکتروپمپ

طور که قبلاً نیز به آن اشاره شد، احتمال شکست در الکتروپمپ همان 
𝑃𝑓صورت  به  = 𝑝𝑟𝑜𝑏[𝑔(𝑥) ≤ میمی   [0 که باشد؛  داد  نشان  توان 

𝐼𝑠𝑝𝑐𝑎𝑙
)و    

𝑀0

𝑀𝑓
)

𝑐𝑎𝑙

عملکردی    و  هندسی  مشخصات  از  تابعی 

به الکتروپمپ می توابع حدی  لذا  شوند. صورت ذیل تعریف می باشند. 
 ((: 14( و ) 13)روابط ) 
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(13 ) 𝑔1(𝑥) = 𝐼𝑠𝑝𝑟𝑒𝑞
− 𝐼𝑠𝑝𝑐𝑎𝑙

≥ 0 = 𝐼𝑠𝑝𝑟𝑒𝑞
≥ 316.4 (14 ) 𝑔2(𝑥) = (

𝑀0

𝑀𝑓

)
𝑟𝑒𝑞

− (
𝑀0

𝑀𝑓

)
𝑐𝑎𝑙

≤ 0 =  (
𝑀0

𝑀𝑓

)
𝑟𝑒𝑞

≤ 0.066 

 . ی ها در موتور الکتروپمپ   ت ی و عدم قطع   رات یی دامنه تغ   رها، ی متغ   - 9جدول  

Table 9. Variables, range of changes and uncertainties in electropump engine . 

Distribution 

Type COV 
Variable 

Type 
Notation Max. Min. Reference 

Value Variable 

Normal % 2 Continues  2.34 2 2.24 Consumption ratio 

Deterministic - Continues uk  1.05 1.03 1.04 
Ratio of tank 

volume to 

propellant volume 

Deterministic - Continues 0p  300 250 270 Initial pressure of 

the gas tanks 
Normal %2 Continues cP  120 95 110 Chamber Pressure 

Normal %2 Continues b,E  500 130 230 Battery energy 

densities 

Deterministic - Continues inv  0.9 0.80 085 Efficiency of 

inverter 

Deterministic - Continues oxp  0.7 0.63 0.66 Efficiency of 

oxidizer pump 

Deterministic - Continues fp  0.65 0.56 0.61 Efficiency of fuel 

pump 

Deterministic - Continues b  1200 600 900 Burning time 
 

تر نیز اشاره شد، متغیرهای طراحی موتور  طور که پیش از طرفی همان 
ضریب حجمی   مصارف،  نسبت  از:  عبارتند  اولیه  الکتروپمپ  فشار  مخازن، 

راندمان   باطری،  انرژی  چگالی  احتراق،  محفظه  فشار  فشارگذاری،  مخازن 
اینورتور، راندمان پمپ سوخت، راندمان پمپ اکسید کننده و زمان سوزش از  
میان متغیرهای اشاره شده، سه متغیر نسبت مصارف، فشار محفظه احتراق و  

اند. مقادیر انحراف  نتخاب شده چگالی انرژی باطری بعنوان متغیرهای تصادفی ا 
دست  ها به معیار متغیرهای طراحی بر اساس دانش متخصصان یا از بانک داده 

 کنند. سازی تغییر نمی آید. مقادیر پارامترهای طراحی در هنگام بهینه می 
، خروجی روش قابلیت اطمینان مورد ارزیابی واقع  6تا    4های  شکل 

، نمودار ابر قابلیت اطمینان برای فشار محفظه در مقابل  4شده است. در شکل 
طور که ملاحظه  نسبت مصارف برای توابع هدف نشان داده شده است. همان 

تقسیم    3غیر ایمن  و   2ایمن  ، 1شود، نواحی تحلیل به سه بخش شکست می 
مورد نظر نشان داده   ، احتمال شکست برای روش 5شده است. در شکل  

عدد   روش  این  برای  اطمینان  قابلیت  است.  زده    1.6e-05شده  تخمین 
با تابع هدف    ی باطر   ی انرژ   ی رتباط فشار محفظه و چگال ا   ، 6  شکل شود.  می 

ی را  الکتروپمپ   ه ی تغذ   ستم ی در س   نان ی اطم   ت ی در ابر نقاط قابل   یی سرعت نها 
 دهد. نشان می 

 
1. Failed 

2. Safe 

 
در ابر   ییارتباط فشار محفظه و نسبت مصارف با تابع هدف سرعت نها -4شکل

 . یالکتروپمپ هیتغذ ستمیدر س نانیاطم تینقاط قابل

Fig. 4. The relationship between the chamber pressure and 

consumption ratio with the objective function of the final 

velocity within the cloud of reliability points in the electro-

pump feeding system. 

3. Unsafe 
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  ری با دو متغ یالکتروپمپ هیتغذ ستمیدر س منیشکست و ا  هیناح کی تفک - 5شکل

 .فشار محفظه و نسبت مصارف

Fig. 5. Clarify the failure and safe area in electro-pump feeding system 

with two variables of chamber pressure and consumption ratio. 

 

 

 

 

 

 

 
 

  ییبا تابع هدف سرعت نها یباطر یانرژ  یفشار محفظه و چگال ارتباط -6 شکل

 .یالکتروپمپ هیتغذ ستمیدر س نانیاطم تیدر ابر نقاط قابل

Fig. 6. Relation between chamber pressure and battery energy 

density with the objective function of the final speed in the cloud 

of reliability points in the electro-pump feeding system. 

بینی قابلیت اطمینان  گام هفتم: پیش 

 پمپ الکترو 

روش  کلی،  حالت  پیش در  تقسیم  های  دسته  دو  به  اطمینان  قابلیت  بینی 
سازی نرخ خرابی سیستم و روش دوم،  شوند: روش اول، مبتنی بر مدل می 

طریق تابع تجمعی چگالی احتمال. از  سازی احتمال شکست از  مبتنی بر شبیه 
 های ذیل اشاره نمود:  توان به روش های احتمالاتی می ترین روش مهم 

تحل  شب ،  2و    1مرتبه    نان ی اطم   ت ی قابل  ل ی روش   ای   ی ساز ه ی روش 
 های ترکیبی.  و روش  ها( مدل )شبه   ن ی گز ی جا  ی هامدل ی،  بردار نمونه 

 
1. Reliability Assessment 

ملاحظه شد؛ در این پژوهش از چند روش احتمالاتی    تر پیش طور که  همان 
بینی قابلیت اطمینان در فاز طراحی مفهومی مورد استفاده قرار  برای پیش 

 گرفته است.  

 1ارزیابی قابلیت اطمینان
 یهااز شاخص   ی کم   ن یتخم   ، ده ی چ یپ   ی ها ستم ی س   نان یاطم   ت ی قابل   ی اب ی ارز 

در دسترس   ستم، ی س   نان ی اطم   ت ی قابل   نظیر   ستم ی س   نان ی اطم   ت ی مختلف قابل
 یروش احتمال   ک ی بر اساس   ستم ی س   ی زمان خراب   ن ی انگ ی و م   ستم ی بودن س 

 است.    نان ی اطم   ت ی قابل ی ها با استفاده از داده 

است    نان یاطم   ت ی قابل   ی اب ی ارز  مفهوم  بدین  طراحی  فاز  آدر   ایکه 
 بتوان،  که ی طور به ؟  مطابقت دارد  ی با الزامات طراح  ستم ی س   نان ی اطم   ت ی قابل 

 .نمود ارائه    پیشنهادات موثری را بهبود محصول  برای  

سیستم،    نانیاطم  تیقابل  یابیارزاز طرفی    اولیک  مراحل   ه یاز 
انتهای چرخه عمر یعنی  تا  و    ی شروعمفهومفاز طراحی    طراحی یعنی

از    نانیاطم  تیقابل  یکم  یابیارزادامه دارد.    سیستمنظارت بر عملکرد  
 است.   نانیاطم تیقابل لگریتحل فیوظا نیترمهم

با توابع    ARSM-DSدر روش    تحلیل قابلیت اطمینان الکتروپمپ 
  7های  حدی ایمپالس ویژه، نسبت جرم و هر دو تابع حدی بترتیب در شکل 

شود تا زمانی که ایمپالس ویژه موتور  اند. ملاحظه می نشان داده شده   8و  
  343ثانیه است، قابلیت اطمینان یک است. با افزایش ایمپالس ویژه تا    320

  ی درصد   3/ 5  ش ی با افزا کند.  تغییر پیدا می   0/ 997قابلیت اطمینان به عدد  
یابد. در ادامه، با  کاهش می   0/ 967تا عدد    نان ی اطم   ت ی قابل   ژه، ی و   مپالس ی ا 

  ی عن ی   ژه ی و   مپالس ی به حداکثر ا   دن ی و رس   ژه ی و   مپالس ی ا   ی درصد   4  ش ی افزا 
 . کند می   دا ی پ   ش ی درصد افزا   4  زان ی به م   یی سرعت نها   ه، ی ثان   366/ 5

 
 ی الکتروپمپ   ه ی تغذ   ستم ی در س   نان ی اطم   ت ی و قابل   ایمپالس ویژه ارتباط شاخص    - 7  شکل 

Fig. 7. Correlation between specific impulse index and 

reliability in electro-pump feeding system. 

Designs on LSF 

Safe domain 

Supports 

Unsafe domain 
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. ی الکتروپمپ   ه ی تغذ   ستم ی در س   نان ی اطم   ت ی ارتباط شاخص نسبت جرم و قابل   -   8  شکل   

Fig. 8. Correlation between mass ratio index and reliability in 

electro-pump feeding system. 

  بندیو جمع  گیرینتیجه

در   نانیاطم  تیقابل  بر مبنای  یطراحسازی  در این پژوهش نحوه پیاده
های مشخص فاز طراحی مفهومی یک سامانه فضایی با استفاده از گام

اطمینان قابلیت  مبنای  بر  طراحی  اصلی  گام  هشت  شد.  موتور   ارائه 
. در تخصیص قابلیت اطمینان هشت شدسوخت مایع الکتروپمپ بیان  

سازی روش متداول معرفی و دو روش منتخب در موتور الکتروپمپ پیاده
شد. ملاحظه شد که هر دو روش در تخصیص قابلیت اطمینان به عدد  

روش    997/0 از  اطمینان  قابلیت  ارزیابی  در  با   ARSM-DSرسیدند. 
جرم   نسبت  ویژه،  ایمپالس  حدی  شد.  توابع  تا  استفاده  شد  ملاحظه 

ثانیه است، قابلیت اطمینان یک است.    320که ایمپالس ویژه موتور  زمانی
تغییر    997/0قابلیت اطمینان به عدد    343با افزایش ایمپالس ویژه تا  

تا    نانیاطم  تیقابل  ژه،یو  مپالسیا  یدرصد   5/3  شیبا افزاکند.  پیدا می
  10100تا    9650از    ییسرعت نها  ش یبا افزا  یابد.کاهش می  967/0عدد  

 ل ی. دلابدی یکاهش م475/0تا    984/0از    نانیاطم  تیقابل  ه،یمتر بر ثان
نزد  نیا محسوس  به   کیکاهش  نقطه  به  شکست  نقطه    نه یشدن 

م  ژهیو  مپالسیا  ممی )ماکز م  مینیو  جرم(  افزا  . باشدی نسبت    7  ش یبا 
متر    9650به    9000از    ییسرعت نها  رییتغ  یعنی  ،ییسرعت نها  یدرصد
 .کندیم رییتغ 984/0تا  نانیاطم تیقابل ه،یبر ثان
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