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سازي مسیر پروازي و آنالیز حساسیت سرعت نسبت به هاي فضایی با استفاده از شبیههدف از ارائه مقاله، اثبات دقت بالاي طراحی آماري حامل
هاي طراحی آماري براي جلوگیري از تلفات ه جایگاه طراحی آماري در فاز طراحی مفهومی و مزیتباشد. با توجه بنیروهاي مؤثر خارجی می

شود. سپس با حل معادلات اي، مشخصات سیستمی حامل فضایی نمونه بر مبناي اطلاعات آماري جامعه مورد مطالعه محاسبه میزمانی و هزینه
سازي پروازي، گردد که سرعت نهایی حاصل از شبیهاي محاسبه میگونهطراحی)، بهحرکت حامل فضایی، مشخصات حامل فضایی (پارامترهاي 

اي هاي سوخت مایع دومرحلههاي فضایی موردمطالعه حاملدرصد اختلاف داشته باشد. حامل1با سرعت قابل حصول در مدار مأموریت، کمتر از 
منظور ارزیابی و صحت سنجی روش طراحی آماري از اطلاعات باشند که بهمیتن به مدار نزدیک زمین 3.5-2.5باقابلیت حمل بار محموله 

شده به روش آماري با حامل فضایی سیکلون هاي سرعت، ارتفاع و زاویه مسیر حامل طراحیشده است. پروفایلحامل فضایی سیکلون استفاده
آل فضایی و سرعت حاصل از شود. با مقایسه سرعت ایدهات میترتیب قابلیت انجام مأموریت و دقت طراحی آماري اثباینمقایسه شده، به

آید. درنهایت عامل افت سرعت در هر مرحله و درصد حساسیت سرعت مرحله سازي پروازي، تغییرات سرعت مؤثر از هر نیرو به دست میشبیه
.ل سیکلون آنالیز شده استشده به روش آماري و هم براي حامنسبت به آن نیروهاي مؤثر خارجی، هم براي حامل طراحی
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The major purpose of this paper is to illustrate statistical design accuracy using trajectory simulation for
launch vehicles design in conceptual design phase and also sensitivity analysis of velocity relative to
effective external forces. Considering the advantages of statistical design in prevention of time and cost
losses, system specification of sample launch vehicle is calculated based on statistical data of the
studied population. Then, by solving the equations of motion, design parameters are calculated in such a
way that difference of the final velocity of trajectory simulation and needed orbital speed is less than 1
percent. Studied launch vehicles are two-stage liquid propellant vehicles, with Portability 2.5-3.5 tons
mass to the low earth orbit. For validating, curves of speed, altitude and angle of path of launch vehicle
are designed using statistical method, then compared with curves of Tsiklon launch vehicle, therefore
correct operation of the mission and accuracy of the statistical design algorithm is proved. By
comparing ideal speed and speed of simulation, speed changes of any effective force are obtained.
Eventually, speed loss factor at each stage and sensitive percent of each stage speed relative to the force
for both launch vehicles, statistical design and tsiklon, are analyzed.
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مقدمه1-
سازي ها، مدلتر شدن و گسترش فعالیت سیستمهاي اخیر با پیچیدهدر سال

ها تر شده و طراحان را در طراحی این سیستمها پیچیدهطراحی و ساخت آن
هاي مهندسی، ساخت به همین منظور گرایشی در رشتهبا مشکل مواجه می

سیستم به وجود آمد که به نحوه ارتباط اجزاي یک تحت عنوان مهندسی 
هاي بزرگ و ]. طراحی سیستم1پردازد [سیستم پیچیده در فاز طراحی می

پیچیده امروزي، موضوعی چندمنظوره بوده و نیازمند آن است که افراد زیادي 
در کنار هم براي یک هدف فعالیت کنند.
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راي انجام صحیح مأموریت و هاي فضایی و بافزوده پروژهبا توجه به ارزش
اهمیت قابلیت اطمینان این اجسام پرنده، لازم است از طراحی سیستمی براي 

طراحی بهینه و کارآمد استفاده شود.
در چرخه عمر محصول، اولین فاز پس از مشخص شدن مأموریت و 

).1باشد (شکلاهداف طراحی،  فاز طراحی مفهومی می
ها و قیود د با توجه به نیازمنديدر فاز طراحی مفهومی طراح بای

هاي متعدد طراحی، ارتباط بین شده از سوي مشتري، پس از طی چرخهطرح
هاي مشتري، این فاکتورها را به نحوي برقرار سازد تا ضمن برقراري نیازمندي

].2شده به بهترین شکل، مأموریت خود را انجام دهد [سیستم طراحی
فاز طراحی مفهومی به شرح زیر است:هاي طراحی در طورکلی روشبه
در این روش براي مرحله طراحی طراحی بر مبناي اطلاعات آماري: .1

شده، هاي ساختهمفهومی موشک حامل، با توجه به مشخصات موشک
توان تعیین نمود.نظر را میمشخصات کلی حامل مورد

. .) بین طراح با برقراري روابط منطقی (فرمول و .طراحی پارامتریک: .2
دهد.پارامترهاي دخیل در طراحی، طراحی را انجام می

زمان چند سطح تکنولوژي در نظر گرفته همطراحی چند موضوعی: .3
طور مثال: ضریب اطمینان، دقت و هزینه و...شود، بهمی

شود.شده پرداخته میهاي انجاممرور پژوهشدر ادامه به
هاي فضایی پیشرفته با ی حاملاکثر تحقیقات در زمینه طراحی سیستم

سازي پارامترهاي اصلی طراحی صورت پذیرفته است. درروش رویکرد بهینه
[طراحی ارائه سازي پارامترهاي اصلی طراحی ]، بهینه5-3شده در مراجع 

ترین جرم محموله به مدار و شامل توزیع جرم بین مراحل باهدف حمل بیش
ترین سرعت باهدف رسیدن به بیشتغییرات زاویه پیچ در طول مسیر حرکت

نهایی با تأمین حداقل افت سرعت ناشی از جاذبه انجام پذیرفته است که 
شده معرفی1افزار طراحی مفهومی حامل فضایی]، نرم5درنهایت در مرجع [
] ] به ترتیب، آنالیز حساسیت پارامترهاي موتور بر 7,6است. در مراجع 

پارامترهاي اصلی طراحی موتور سوخت سازيهاي بالستیکی و بهینهمشخصه
] ] 11-8مایع به روش سطح پاسخ، موردبررسی قرارگرفته است. در مراجع 

ینان مورد بر را با تخصیص و تحلیل قابلیت اطمطراحی سیستمی ماهواره
اند.مطالعه قرار داده

] انتخاب متغیرهاي طراحی، در فرآیند طراحی 13,12,2در مراجع [
سازي چند موضوعی برگرفته از روش منطق فازي و د بهینهمراحل، با رویکر

شده است. در زمان جامع انجامساز الگوریتم ژنتیک و روش تحلیل همبهینه
هاي فضایی به اي با عنوان طراحی حاملمیرشمس و همکاران مقاله94سال 

روش بهینه مشارکتی و بهینه مقاوم مشارکتی با رویکرد چند هدفی و عدم

Fig. 1 Block diagram of product life cycle
دیاگرام بلوکی چرخه عمر محصول1شکل 

																																																																																																																																											
1 Launch Vehicle Conceptual Design (LVCD)

ها استوار است ها بر پایه تحلیل روش]. این روش14اند [قطعیت ارائه کرده
سازي براي سرعت ولی در اکثر مطالعات نحوه محاسبه نقطه شروع بهینه

پروسه طراحی توضیح داده نشده است.بخشیدن به
] دارابی و همکاران، دو روش طراحی بهینه چند موضوعی 15در مرجع [

2هاي گرادیانی اند. طراحی بهینه با الگوریتمو آماري را مورد مقایسه قرار داده

(ترکیب این دو روش باهم)، حل3و تکاملی شده؛ و نیز از طریق هیبرید 
عنوان نقطه شروع در نظر رادیانی، طراحی آماري بههمچنین در الگوریتم گ

شده است. این پژوهش نتایج نزدیک به بهینه طراحی آماري را تأیید گرفته
آل در نظر سرعت ایده%25سازي افت سرعت کرده است، اما در شبیه

شده و مقادیر واقعی تغییرات سرعت محاسبه نشده است.گرفته
حامل فضایی دانشگاهی باقابلیت ] لویس و رایس یک16در مرجع [

کیلومتري طراحی نمودند. 200کیلوگرم به مدار 200تا 100حمل محموله 
هاي آماري بوده است. در این طراحی تنها در این مرجع اساس طراحی مدل

مأموریت خاصی (مدار، بار محموله و...) در نظر بوده و از موتورهاي هیبریدي 
هاي جرمی انرژتیک، شده همچنین کلاسستفادهبراي زیرسیستم نیرومحرکه ا

شرایط مداري و مأموریتی مختلف بررسی نشده است.
روش طراحی آماري براي رسیدن به تخمین اولیه در طراحی بهینه 

باشد و این عنوان نقطه شروع طراحی) روشی کارآمد میهاي فضایی (بهسامانه
]، به اثبات رسیده است.17,15موضوع در مرجع [

هایی که مأموریت، در این روش با ایجاد یک جامعه آماري از سامانه
ها، حدوداً مشابه با مأموریت، تعداد مراحل و تعداد مراحل و نوع پیشران آن

نوع پیشران طرح موردنظر است، محدوده تغییرات پارامترهاي اصلی طراحی 
بت جرمی ي قبل، نسبت وزنی بار مفید، نس(نسبت جرمی هر مرحله به مرحله

آید.ام) به دست میiام به جرم اولیه مرحله iجرم نهایی مرحله 
شده براي پارامترهاي ي تعیینسپس با انتخاب مقادیري در این بازه

هاي مدنظر، نظیر وزن اصلی بر اساس آنالیزهاي آماري، مقادیر جرمی سامانه
سیستم مراحل، جرم پیشران و جرم سازه خشک و نیز مقادیر پارامترهاي

پیشران نظیر نیروي پیشران، ضربه ویژه، دبی جرمی و زمان عملکرد محاسبه 
گردند.می

محاسبه پارامترهاي طراحی حامل فضایی (تراست نامی، ضربه ویژه، جرم 
کننده طرح کلی پیشران، سازه، دبی جرمی و زمان سوزش مراحل)، تعیین

سازي حاصل از شبیهحامل است و نمودارهاي سرعت، ارتفاع و زاویه مسیر
دهد.حرکت حامل، قابلیت انجام مأموریت را نشان می

سازي، حل معادلات حرکت سازي و بالا رفتن سرعت شبیهمنظور سادهبه
شده است، که این فرض براي برآورد اولیه در دستگاه مختصات دوبعدي انجام

باشد.مشخصات سیستمی حامل فضایی (فاز طراحی مفهومی) مناسب می
اي سبک سوخت مایع باقابلیت هاي فضایی دومرحلهجامعه آماري، حامل

باشند و با مأموریت تن به مدار نزدیک زمین می2.5-3.5حمل بار محموله
گذاري صورت گرفته است.هاي جامعه مورد مطالعه، صحهیکی از حامل

بنابراین مطالعه حاضر بر آن است که روند نمایی جامع براي طراحی 
هاي جرمی و انرژتیک ارائه کند و همچنین حساسیت سرعت کلاستمام

گیرد. درنهایت مراحل نسبت به نیروهاي وارد بر حامل موردبررسی قرار می
سازي پروازي یک حامل فضایی دقت روش طراحی آماري به کمک شبیه

شود. این روش مبتنی نمونه، با در نظر گرفتن شرایط واقعی پرتاب، اثبات می
(عملیاتی شده)) بوده هاي دقیق (تکنولوژيسازيلبر مد هاي قابل استناد 
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عنوان نقطه شروع فرآیند ترتیب استفاده از نتایج طراحی آماري بهاینبه
اي برد درنتیجه از تلفات زمانی و هزینهسازي، سرعت طراحی را بالا میبهینه

شود.جلوگیري می

طراحی مفهومی حامل-2
مفهومی حامل، مطالعه عملکرد و مطالعه طراحی باید انجام منظور طراحی به

شود. درواقع مطالعه عملکرد، تعیین وابستگی مشخصات حامل با مقدار بار 
باشد.محموله و مشخصات مدار حامل فضایی می

بنابراین، تعیین پارامترهاي اصلی حامل فضایی (تراست نامی، ضربه ویژه، 
حل معادلات حرکت در دستگاه مختصات جرم پیشران و سازه) و از طرفی 

کند تا، سرعت، ارتفاع و زاویه مسیر شده، این امکان را فراهم میمرجع تعریف
حرکت را در سوختن کامل مراحل حامل، به دست آورد و قابلیت انجام 

گذاري نمود. در سوختن کامل مراحل، ماهواره باید با زاویه مأموریت را صحه
(مماس) و با سرعت مداري موردنیاز جهت قرارگیري در ارتفاع مسیر صفر 
مأموریت، وارد مدار شود.

مرحله و بلوك- 2-1
شود که پس از اتمام مأموریت بلوك موشک، به آن بخش از موشک گفته می

گردد. اما مرحله شود و موجب افزایش سرعت آن میاز موشک جدا می
2شود. در شکل میهاي موشک و محموله آن گفتهموشک، به مجموع بلوك

اي نشان تفاوت مرحله و بلوك موشک براي یک موشک حامل دومرحله
و M01به ترتیب جرم بلوك اول و دوم موشک و m02و m01شده است؛ داده
M02دهند.به ترتیب جرم مراحل اول و دوم موشک را نشان می

) (جرم بار 1جرم اولیه موشک مطابق رابطه  )، مجموع جرم بخش سري 
هاي فراتر از مدار محموله و پوشش آیرودینامیکی محموله و براي مأموریت

هاي موشکی نزدیک زمین، جرم بلوك انتقال مداري) و مجموع جرم بلوك
.))2رابطه ((است 

଴ܯ)1( = ෍݉଴௜

ே

௜ୀଵ

+ ݉ୱ୮

)2(݉ୱ୮ = ݉୤ୟ୧୰୧୬୥ +݉୮୪ +݉୳୮

(جرم نهایی هر بلوك از  ) محاسبه 3موشک حامل نیز به کمک رابطه 
شود.می

Fig. 2 Mass allocation of block and stage in two-stage launch vehicles
[18]

]18[ايتخصیص جرمی بلوك و مرحله در حامل دومرحله2شکل 

)3(݉௙௜ = ݉଴௜ −݉୮୰୭୮௜

پارامترهاي اصلی طراحی- 2-2
شوند که داراي سه ویژگی پارامترهایی گفته میهاي اصلی طراحی به پارامتر

شدت بر روي باشند: اولاً مستقل از یکدیگر باشند، ثانیاً این پارامترها باید به
شده تأثیرگذار باشند، ثالثاً این پارامترها باید تأثیر نیازهاي مأموریتی تعریف

مستقیم بر روي معیار طراحی داشته باشند.
براي ارزیابی پارامترهاي ) معیار اولیه6-4هاي (پارامترهاي اصلی رابطه

].18آیند [حساب میهاي در دست طراحی بهانرژتیک موشک-جرمی
نسبت وزنی بار مفید1. 

୮୪ߤ)4( =
୮୪ܯ

଴ܯ
ي قبلبه مرحلهنسبت جرمی هر مرحله2. 

଴௜ାଵߤ)5( =
଴௜ାଵܯ

଴௜ܯ
ام با کسر سوخت iام (وزن مرحله iنسبت جرمی جرم نهایی مرحله 3. 

امiام) به جرم اولیه مرحله iشده در طول زمان فعالیت مرحلهمصرف

௙௜ߤ)6( =
௙௜ܯ

଴௜ܯ
=
݉௙௜ ଴௜ାଵܯ+

଴௜ܯ

مسئله طراحی-3
استخراج درروش آماري، بازه تغییرات پارامترهاي اصلی را در جامعه آماري

شود. به فرآیند طراحی آغاز میکنیم و با انتخاب یک عدد از بازه تغییرات، می
تر و مشابهت آن با مأموریت رسد که هر چه جامعه آماري غنینظر می

که روش آماري موردنظر بیشتر باشد، دقت جواب بهتر خواهد بود، درصورتی
شدت وابسته به انتخاب پارامترهاي طراحی، توسط طراح است. بنابراین به
(حذف سعی و خطا) و بالا بردن دقت منظور سرعت بخشی به روند طراحی به

سازي حرکت و طراحی، پارامترها در محدوده بازه تغییرات، به کمک شبیه
شوند. معیار عملکرد، سرعت درواقع سنجش عملکرد حامل فضایی، نهایی می

باشد.شده مینهایی حامل براي قرارگیري در مدار مأموریت تعیین

بنديآوري و دستهجمع- 3-1
هاي فضایی بر اساس نحوه ترکیب تهیه جامعه آماري، حاملمنظوربه

(ساختار سري و یا موازي و یا اصطلاحاً خورجینی)، تعداد دفعات  ساختاري 
(جنس مصرف (یک بارمصرف و یا چندبار مصرف)، نوع سامانه پیشرانش 

باشند. بندي میسوخت) و کلاس حامل (سبک، متوسط و سنگین) قابل دسته
گیرند. هاي با معیارهاي یکسان، در یک جامعه قرار میسامانهبر این اساس،

بنابراین با فرض یکبار مصرف بودن حامل فضایی، جامعه آماري داراي دو 
حمل (سبک، سنگین، محدوده وزنی قابل.1معیار اصلی است که عبارتند از : 

ن تر با توجه به سطح فناوري پیشراهاي وزنی کوچکفوق سنگین و حتی بازه
(مدار نزدیک زمین، مدار خورشید .2مراحل) و  ارتفاع و شیب مداري مقصد 

...) انجام می گیرد و تفکیک انرژتیک با توجه به آهنگ، مدار زمین آهنگ و 
شود.هاي ترکیبی) انجام مینوع سوخت مراحل (جامد، مایع و حامل

هاي دادهتحلیل پایگاه- 3-2
)، 7-9سیستم پیشران بر اساس روابط (براي به دست آوردن پارامترهاي 

تراست و ضربه ویژه تابعی از جرم سوخت هستند و با داشتن جرم سوخت 
توان تراست و ضربه ویژه موتور را به دست آورد. مطالعات مراحل مراحل می

شده روي موتورهاي سوخت جامد و مایع موجود ها در هر سبک تفکیکحامل
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فکیک فقط بر اساس سبک تکنولوژیکی موتورها شود. این مطالعه و تانجام می
اند، انجام کاررفتهها بههایی که موتورها در آنو بدون در نظر گرفتن حامل

ترتیب تابعیت پارامترهاي انرژتیکی به روش آماري به دست اینشود و بهمی
- کرد مراحل موشکی محاسبه میآید. همچنین نرخ سوزش و زمان کارمی

شوند.

௜ܯ̇)7( = ௜ܶ

ୱ୮݃଴ܫ
௜ܯ̇)8( =

݉୮୰୭୮௜

௙௜ݐ
)9(݃଴ = 9.81ቀ

m
sଶቁ

محاسبه سرعت موردنیاز مداري- 3-3
شده است و حامل هاي فضایی رسیدن به ارتفاع نهایی تعیینمأموریت حامل

براي ورود به مدار مأموریت، باید سرعت لازم براي قرارگیري در ارتفاع مداري 
بخش سرعت نهایی موردنیاز جهت قرار در اینشده را داشته باشد. تعیین

دادن بار محموله در مدار دایروي اطراف زمین موردبررسی قرار خواهد گرفت.
سرعت هر شیء در مدار اطراف هر سیاره، وابسته به مشخصات مداري و 

رعت مدار دایروي ، سپارامتر گرانشی آن سیاره است و براي مدار دایروي
شود:) محاسبه می10((سرعت اولیه فضایی) از رابطه

)10(஼ܸ = ට
ߤ
ݎ

) ) به دست 11همچنین سرعت حرکت وضعی زمین مطابق رابطه 
آید.یم
)11(୉ܸୟ୰୲୦ = ܴா߱ா cos߮

، سرعت نهایی با توجه به سرعت و شیب مداري از 3با توجه به شکل 
شود:) محاسبه می12رابطه (

)12(ிܸ = ஼ܸ − ୉ܸୟ୰୲୦

الاضلاع، سرعت نهایی ورود به ها در متوازيکسینوسبا توجه به قانون 
محاسبه است:) قابل13مدار از رابطه (

)13(ிܸ = ඥ| ஼ܸ|ଶ + | ୉ܸୟ୰୲୦|ଶ − 2 × | ஼ܸ| × | ୉ܸୟ୰୲୦| × cos ݅

سرعت نهایی حامل فضایی- 3-4
شده و انجام مأموریت، لازم است مسیر ورود منظور قرارگیري در مدار تعیینبه

بر مدار باشد و سرعت نهایی با سرعت موردنیاز براي به مدار بارمحموله مماس 
ورود به مدار برابر باشد. براي به دست آوردن سرعت نهایی حامل فضایی از 

شود.حل معادلات حرکت استفاده می
در این پژوهش مسیر راکت دوبعدي و در یک صفحه بر فراز زمین کروي 

سازي رفتن سرعت شبیهسازي و بالاشده، این فرض براي سادهدر نظر گرفته
شده است و همچنین حل دوبعدي معادلات براي برآوردهاي اولیه کافی انجام

خواهد بود. دستگاه مختصات مرجع، سیستم دستگاه مختصات مماس بر 
شده است.، نیروهاي مؤثر بر حامل نشان داده4مسیر حرکت است، در شکل 

Fig. 3 Required orbital velocity with consider Earth's rotation
سرعت موردنیاز مداري با در نظر گرفتن چرخش زمین 3شکل 

Fig. 4 Reference coordinate system and the forces acting on vehicle[19]
]19دستگاه مرجع و نیروهاي وارد بر حامل[4شکل 

نیروهاي مؤثر روي راکت: تراست، نیروهاي آیرودینامیکی، جاذبه زمین، باد و 
نیروي آخر معمولاً کوچک هستند، فشار تشعشعات خورشیدي است. دو 

شوند.نظر میبنابراین صرف
، با توجه به )11رابطه (سرعت خطی چرخش زمین در نقطه شروع در

اي چرخش زمین که در رابطه عرض جغرافیایی سایت پرتاب و سرعت زاویه
.شود) ارائه شده، محاسبه می14(

)14(߱ா =
2 × Π

24 × 3600
کند در توصیف می4دسته معادلاتی که حرکت حامل را از شکل 

]:15شده است [) ارائه15-20معادلات (

(ݐ)ܸ̇)15( =
ܶ cosߙ − +ܦ] ݃(ݐ)݉ sin(ݐ)ߛ]

(ݐ)݉

(ݐ)ߛ̇ =
[ܶ sinߙ + ܮ ݃(ݐ)݉− cos [(ݐ)ߛ

(ݐ)ܸ (ݐ)݉×

)16(+ቆ
(ݐ)ܸ × cos (ݐ)ߛ

ܴா ܪ+ ቇ

آید.) به دست می17از رابطه (4زاویه حمله مطابق شکل 
ߙ)17( = ߠ − ߛ + ߭

(ݐ)ߙ̇ = (ݐ)ߠ̇

)18(−
[ܶ sinߙ + ܮ ݃(ݐ)݉− cos(ݐ)ߛ]

(ݐ)ܸ (ݐ)݉×
(ݐ)ܪ̇)19( = (ݐ)ܸ sin (ݐ)ߛ

(ݐ)̇ܺ)20( = ൬
ܴா

ܴா ܪ+
൰ܸ(ݐ) cos (ݐ)ߛ

اند از: گرانش زمین و نیروي نیروهاي خارجی مؤثر بر حامل عبارت
].20است [) آورده شده 21-23آیرودینامیک، معادلات این نیروها در روابط (

نیروي پسا و برآي وارد بر حامل خود تابع ضریب درگ، چگالی هوا و 
المللی اتمسفر، سرعت راکت در هر ارتفاع است. بر اساس مدل استاندارد بین

ملکرد  و ارتفاع مقیاس راکت است.چگالی هوا تابعی از ارتفاع ع

)21(݃ = ݃଴ ൬
ܴா

ܴா ൰ܪ+
ଶ

ܦ)22( = ଶܸܵ(ܪ)ߩ஽ܥ0.5

ܮ)23( = ଶܸܵ(ܪ)ߩ௅ఈܥߙ0.5

) (حرکت در اتمسفر) از رابطه  ) محاسبه24تراست در مراحل اولیه 
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گردد، ولی در مراحل خارج از اتمسفر به دلیل کم بودن تغییرات فشار می
تراست موتور در هرلحظه عبارت است از:ثابت است. 

)24(ܶ = ௘ݒ̇݉ + )௘ܣ ௘ܲ − ௛ܲ)

سازي تأثیرات گرانش زمین و نیروهاي آیرودینامیکی (درگ، برآ، در شبیه
صورت دقیق و حاصل از شرایط واقعی اتمسفر واردشده هوا) بهچگالی و فشار

است.

سرعت حامل فضایی- 3-5
شود و بردار تراست که نیروهاي خارجی بر حامل وارد نمیبا فرض بر این

) 25است، قانون دوم نیوتن از معادله (منطبق بر راستاي محور طولی حامل
(محاسبه می (26گردد. با جایگذاري رابطه  گیري از رابطه ) و انتگرال25) در 

(آمده، مقدار سرعت ایده آل حامل چندمرحلهدستبه ) به 27اي از رابطه 
شده است.] استخراج19روابط این بخش از مرجع [آید.دست می

)25(ܶ = ݉
ܸ݀
ݐ݀

)26(୴ܶୟୡ = − ଴݃ܫୱ୮ ൬
݀݉
ݐ݀ ൰

)27(୧ܸୢ௜ = න ୴ܶୟୡ

݉
ݐ݀

௧೑

଴
= −݃଴෍ܫୱ୮lnߤ௙௜

ே

௜ୀଵ
دهنده حداکثر سرعت، بدون سرعت ایده آل مرحله حامل فضایی نشان
در نظر گرفتن اثرات جاذبه و اتمسفر زمین است.

محور افت سرعت ناشی از هدایت: تلفات ناشی از هدایت به دلیل غیر هم
آید . مقدار این افت سرعت از پیشران با سرعت حامل به وجود میبودن بردار 

شود.صورت ضریبی از سرعت ایده آل محاسبه می) به28رابطه (

)28(Δ େܸୗ = (1− cosߙ)ୟ୴න
୴ܶୟୡ

݉
ݐ݀

௧೑

଴
افت سرعت ناشی از کاهش پیشران موتور در اتمسفر: اصطلاحاً افت 

اول (هنگام پرواز در شود، کاهش پیشران موتور مرحلهموتور نامیده می
باشد. مقدار هاي رقیق اتمسفر) میاتمسفر) در مقایسه با تراست خلأ (در لایه

) باشد و آل میصورت ضریبی از سرعت ایده) به31این افت سرعت از رابطه 
)).30,29مقدار این افت سرعت در مراحل بالایی صفر است (روابط پارامترها (

෤ߛ)29( =
( ୴ܶୟୡ − ଴ܶ)

୴ܶୟୡ

)30(෨ܲ = ௛ܲ

଴ܲ

)31(Δܸୣ ୬୥ = ෤൫ߛ ෘܲ cosߙ൯
ୟ୴
න ୴ܶୟୡ

݉
ݐ݀

௧೑

଴
در مرحله عمودپروازي حامل متوسط زاویه حمله تقریباً برابر صفر است، 

آید:) به دست می32ترتیب افت سرعت ناشی از موتور از معادله (اینبه

)32(Δܸୣ ୬୥ = ෤ߛ ෨ܲୟ୴න
୴ܶୟୡ

݉ ݐ݀
௧೑

଴
دهنده کاهش سرعت در اثر اعمال نشانافت سرعت ناشی از جاذبه: 

ترین عوامل افت سرعت است. افت باشد و از اصلینیروي جاذبه زمین می
زمان پرواز و شعاع انحناي سرعت ناشی از نیروي جاذبه زمین تابعی از مدت

گردد.) محاسبه می33مسیر حرکت حامل فضایی است و از رابطه (
)33(Δ ୥ܸ = (݃ sinߠ)ୟ୴ݐ௙

موشک در اثر نیروهاي آیرودینامیکی: بیانگر تأثیر نیروهاي افت سرعت
) در 34آیرودینامیکی در کاهش سرعت حامل است، افت آیرودینامیک رابطه (

توجهی هاي غلیظ اتمسفري، مقدار قابلمرحله اول به دلیل حرکت در لایه
دارد.

)34(Δ ୟܸୣ୰୭ =
ୟ୴ܵ(ݍ஽ܥ)

୴ܶୟୡ
න ୴ܶୟୡ

݉ ݐ݀
௧೑

଴
) برابر خواهد بود با:35رابطه (اتلاف سرعت کل از

)35(୐ܸ୭ୱୱ = ෍൫Δ ୟܸୣ୰୭௜ + Δ ୥ܸ௜ + Δܸୣ ୬୥௜ + Δ େܸୗ௜൯
ே

௜ୀଵ

با قرار دادن رابطه مربوط به هر افت سرعت و مقدار سرعت ایده آل رابطه 
()، سرعت یک حامل فضایی چندمرحله20( محاسبه ) قابل36اي از رابطه 

خواهد بود:

)36(ிܸ = ෍( ୟܸ୴௜ − Δ ୐ܸ୭ୱୱ௜)
ே

௜ୀଵ

شده، زمان معادلات حرکت، سرعت حامل در هرلحظه محاسبهبا حل هم
تفاضل تغییرات سرعت ناشی از هر افت در هرلحظه از سرعت حامل در 

ترتیب حساسیت سرعت مراحل این) آورده شده است، به37-40معادلات (
باشند.بررسی مینسبت به نیروهاي وارده قابل

Δ ୟܸୣ୰୭௜ = ஁ܸ − ቈ
(௜ܵ(ݍ஽ܥ))

୴ܶୟୡ
቉
஁

)37(× ൫− ଴݃ܫୱ୮ lnߤ௙஁൯
)38(Δܸୣ ୬୥௜ = ௜ܸ ෤ߛ− ෘܲ cosߙ௜ × ൫−݃଴ ௙௜൯ߤୱ୮௜lnܫ
)39(Δ ୥ܸ௜ = ௜ܸ − (݃ sinߠ)௜ݐ௙௜
)40(Δ େܸୗ௜ = ௜ܸ − (1 − cosߙ௜) × ൫−݃଴ ୱ୮௜ܫ lnߤ௙௜൯

طراحیسازي و الگوریتم مدل-4
از بازه تغییرات، بر ، با انتخاب پارامترهاي اصلی 5مطابق روند نماي شکل 

اساس آنالیزهاي آماري، مقادیر جرمی نظیر: جرم مراحل، جرم پیشران و جرم 
سازه خشک و نیز مقادیر پارامترهاي سیستم پیشران، نظیر: نیروي پیشران، 

گردند. براي آنالیز آماري، ضربه ویژه، نرخ سوزش و زمان عملکرد محاسبه می
رامتر حول میانگین، توزیع نرمال داشته هاي آماري یک پاکه دادهدرصورتی

شود و براي باشند، از مقدار میانگین براي نقطه شروع طراحی استفاده می
با تغییر پارامتر از مقدار منظور برقراري شرط روند نما،بقیه پارامترها، به

سازي و سرعت مداري کمتر از بازه، تا زمانی که سرعت شبیهکمینه تا بیشینه
کنیم.درصد اختلاف داشته باشند، فرآیند طراحی را تکرار می1

در موتورهاي سوخت مایع، به دلیل سوزش تقریباً یکنواخت سوخت و 
ترتیب تراست موتور اینتوان دبی جرمی را ثابت در نظر گرفت، بهاکسید می

هاي جامد نیز می، دبی جرمی سوختثابت خواهد بود. در فاز طراحی مفهو
هاي که با توجه به شکل گرینشود درحالیوخت مایع ثابت فرض میمانند س

، دبی جرمی متغیر است و تراست برحسب زمان تغییر 6سوخت شکل 
آمده از رابطه بین تراست و جرم سوخت، متوسط دستکند، و تراست بهمی

دهد که در فاز طراحی مفهومی تراست موتور سوخت جامد را نشان می
باشد.مناسب می

تعریف مسئله-5
(جرمی و  در هر جامعه آماري محدوده تغییرات پارامترهاي اصلی طراحی 

آوریم و با داشتن ورودي جرم بارمحموله، ارتفاع و انرژتیک) را به دست می
گردد و به کمک شیب مداري از مأموریت فضایی، فرآیند طراحی آغاز می

ارتفاع انتهایی) را سازي حرکت حامل، انجام صحیح مأموریت (سرعت وشبیه
دهیم.مورد ارزیابی قرار می
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Fig. 5 Statistical design algorithms of Launch Vehicles
هاي فضایینماي طراحی آماري حاملروند5شکل 

Fig. 6 Trust profile of several grain configurations [21]
]21هاي مختلف سوخت جامد [پروفایل تراست گرین6شکل 

پارامترهاي مأموریتی مقالهتعریف - 5-1
هاي فضایی با رویکرد آماري، منظور صحت سنجی الگوریتم طراحی حاملبه

پرتاب تا 115هاي موفق حامل فضایی اکراینی سیکلون با یکی از مأموریت
شده است.در نظر گرفته2006سال 

عداد مراحل، نوع سوخت مرحله، جرممشخصات مأموریت فضایی شامل ت

1ه، مشخصات مداري و مشخصات ایستگاه پرتاب زمینی در جدولبارمحمول
شده است.ارائه

هاي فضایی با توجه به مشخصات حامل انرژتیک حامل-با تفکیک جرمی
شده، فضایی سیکلون، جامعه آماري موردمطالعه براي این مأموریت تعریف

ه اي سبک سوخت مایع باقابلیت حمل بارمحمولهاي فضایی دومرحلهحامل
باشند. بدین ترتیب چهار حامل تن به مدار نزدیک زمین، می3.5تا 2.5

اند.موردمطالعه قرارگرفته2فضایی به شرح جدول 

سازي طراحیارزیابی و پیاده- 6
اي باقابلیت حمل هاي دومرحلهشده براي خانواده حاملمراحل روند نماي ارائه

تن، اجرا و با مأموریت حامل فضایی سیکلون که از 3.5تا 2.5بار محموله 
باشد، مقایسه شده است. جرم، نیروي پیشران، ضربه ویژه، هاي آماري میداده

سازي دبی جرمی، زمان عملکرد مراحل و درصد اختلاف سرعت و ارتفاع شبیه
3هنگام ورود به مدار (طراحی آماري) با سرعت و ارتفاع مأموریت، در جدول

شده است.ارائه
شده سازي، حامل آماري طراحیهاي حاصل از شبیهبا توجه به داده

داراي جرم اولیه کمتر است بنابراین با جرم کمتر، قادر به حمل محموله 
باشد.می

نشان 7-9هاي شده در شکلسازي این حامل طراحیمنحنی حاصل از شبیه
که جامعه آماري ما متشکل از سه حامل فضایی شده است. با توجه به اینداده

سرعت باشد، اختلاف منحنی آمریکایی و یک حامل فضایی اکراینی می
، اختلاف سطح 7شده با حامل سیکلون شکل سازي حامل طراحیشبیه

تکنولوژیکی این دو کشور (تکنولوژي سیستم پیشرانش و سوخت مصرفی 
هیدرازین/ متیلدهد. پیشران حامل سیکلون، ديخوبی نشان میراحل) را بهم

تیتان داراي پیشرانکه خانواده حاملدي نیتروژن تترااکسید است درحالی
باشند. درنتیجه پارامترهاي سیستم/ دي نیتروژن تترااکسید می50آیروزین 

مشخصات مأموریت سیکلون1جدول 
Table 1 Specification of Tsiklon-2M mission

مقدارپارامترهاي ورودي
مشخصات اولیه حامل فضایی

2تعداد مراحل
مایعنوع سوخت

مشخصات محموله
Ton(3جرم بار محموله (

هاي مداري (دایروي)ویژگی
km(200ارتفاع مدار (
deg(51شیب مدار (

مشخصات نقطه پرتاب
m(100پرتاب از سطح دریا (ارتفاع نقطه 

deg(45.6عرض جغرافیایی نقطه پرتاب (

] 22شده [هاي فضایی براي مأموریت تعریفجامعه آماري حامل2جدول 
Table 2 Launch vehicles statistical population for defined mission [22]

)T(جرم کلهاي فضایی جامعه آماريحامل
جرم 

)Tبارمحموله(
3A173.973.5تیتان 
3B169.943.3تیتان 
3B+(23B)170.443.35تیتان

2M1832.7-3.2سیکلون 

Input: Orbital
height and

inclination, Mpl

Calculate: µpl, µfi, µ0i+1
in each statistical groups and begins

with one number from statistical
analysis

Calculate M0i , Formulas (4,5)
Calculate Mfi , Formula (6)

Calculate Mpropi , Formula (3)

Statistical data regression on (Ti-Mpropi) and
(Isp-Mpropi) charts and extraction relationship

between parameters, then calculate thrust and
specific impulse for each stage from

propellant mass which obtained in the
previous step

NO

YES

Output: Ti, Ispi, tfi, Mpropi, M0i, select
propellant type from exist engines

ฬ1− ୤ܸ୧୬ୟ୪

ிܸ
ฬ ≤ 	ߝ
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شده و حامل فضایی سیکلون مقایسه مشخصات حامل طراحی3جدول 
Table 3 Specification of designed launch vehicle and Tsiklon-2M

مشخصات جرمی، ابعادي و عملکردي موشک 
حامل

کد طراحی 
آماري

حامل فضایی 
سیکلون

Ton(159.9183جرم مرحله اول موشک حامل (
Ton(44.755.576جرم مرحله دوم موشک حامل (
kN(2447.82502.2تراست مرحله اول (سطح دریا) (

kN(2692.582752.4تراست مرحله اول (خلأ) (
kN(616.4941.4تراست مرحله دوم (خلأ) (
sec(106.5127زمان سوزش مرحله اول (
sec(195.5170زمان سوزش مرحله دوم (

sec(1010زمان عمودپروازي (
Ts-1(0.990.9464دبی پیشران مرحله اول (
Ts-1(0.1880.3022دبی پیشران مرحله دوم (

sec(250.9269.51ضربه ویژه مرحله اول (سطح دریا) (
sec(333.7317.53(خلأ) (ضربه ویژه مرحله دوم

درصد اختلاف سرعت مداري مأموریت و سرعت 
0.241)%(سازي هنگام ورود به مدارشبیه

درصد اختلاف ارتفاع مداري مأموریت و ارتفاع 
2.2)%سازي (شبیه

شده به روش پیشران ازجمله تراست و زمان سوزش مراحل حامل طراحی
آماري، متأثر از تکنولوژي غالب جامعه آماري خواهد بود، تراست مرحله دوم 

که تراست موتور مرحله کیلو نیوتن است درصورتی616در طراحی آماري 
باشد.کیلو نیوتن می941دوم حامل سیکلون 

کیلومتري، داراي شیب 200منحنی ارتفاع مسیر در ارتفاع 8در شکل 
مسیر صفر بوده و منحنی تغییرات زاویه مسیر حرکت حامل برحسب زمان در 

دهد که بار محموله هنگام ورود به مدار مأموریت، داراي نیز نشان می9شکل 
باشد.زاویه مسیر صفر می

ه سرعت مداري و شده نسبت بسازيدرصد خطاي سرعت و ارتفاع شبیه
و %0.241شده که براي سرعت ارتفاع مدار پارکینگ در برنامه متلب محاسبه

باشد. با توجه به این موضوع که براي انجام موفق می%2.2براي ارتفاع 
اختلاف دارد، درصد %3و ارتفاع کمتر از %1مأموریت، سرعت کمتر از 

باشد.ح میشده، مناسب بوده و جوابگوي طرخطاي حامل طراحی

Fig. 7 Variation curve of vehicle velocity along the path
ی تغییرات سرعت حامل در طول مسیر منحن7شکل 

Fig. 8 Variation curve of vehicle altitude along the path
منحنی تغییرات ارتفاع حامل در طول مسیر 8شکل 

Fig. 9 Variation curve of vehicle path angle
حنی تغییرات زاویه مسیر حرکت حامل من9کل ش

سرعت انتهاي عملکرد مراحل، افزایش سرعت هر مرحله، متوسط افت حاصل 
هاي سرعت، درصد کل افت سرعت و درصد اختلاف از هر نیرو، درصد افت
سازي هنگام ورود به مدار با سرعت و ارتفاع مأموریت، سرعت و ارتفاع شبیه

و همین مشخصات مربوط به 4شده در جدول براي طراحی آماري انجام
شده است.، ارائه5مل فضایی سیکلون در جدول حا

ترین سهم ، بیش4هاي سرعت مراحل در جدول با توجه به مقدار افت
هاي بالاتر به باشد و در ارتفاعافت سرعت ناشی از نیروي گرانش زمین می

شود. نیروي آیرودینامیکی تنها در تر میدلیل کم شدن جاذبه، اثر این نیرو کم
هاي غلیظ اتمسفري) باعث کاهش سرعت حامل پرتاب (لایهمرحله اول 

شود. عملکرد موتور نیز به دلیل کم شدن فشار جو در مراحل دوم به بعد، می
باشد. افت هدایت و کنترل در مراحل ابتدایی به دلیل پرتاب صفر می

عمودپروازي و زاویه حمله پایین در انتهاي مرحله اول با تقریب خوبی صفر 
.باشدمی

اي برابر توان گفت که سرعت حامل فضایی چندمرحلهترتیب میاینبه
(تمامی مراحل) با مجموع افت هاي است با تفاضل بین سرعت ایده آل کل 

سرعت ناشی از افت موتور در اتمسفر، افت آیرودینامیک براي مرحله اول، افت 
مراحل.هدایت براي مراحل دوم به بالا و افت نیروي جاذبه براي تمامی 

سازي پرواز و حساسیت سرعت مراحل نسبت بهسرعت حاصل از شبیه
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مشخصات نهایی مراحل در طول پرتاب به مدار مأموریت سیکلون 4جدول 
Table 4 Final specification of stages during launch to mission orbit of
Tsiklon-2M

درصد مراحلپارامترها
افت III

sec(106.5195.6عملکرد مراحل (زمان انتهاي

ms-1(23667570سرعت انتهاي عملکرد مراحل (

deg(-3.154-4.78زاویه حمله انتهاي عملکرد مراحل (

deg(30.70(زاویه مسیر انتهاي عملکرد مراحل

ms-1(26755662.47سرعت ایده آل (

متوسط افت سرعت ناشی از نیروي 
ms-1(1008.9355.3616.36جاذبه (

متوسط افت سرعت ناشی از ارتفاع 
ms-1(83.29300.999عملکرد موتور (

متوسط افت سرعت ناشی از نیروهاي 
ms-1(154.27301.85آیرودینامیکی (

متوسط افت سرعت ناشی از سیستم 
ms-1(078.210.938هدایت و کنترل (

ms-1(1246.447433.5620مجموع افت سرعت (

مشخصات نهایی مراحل در طول پرواز حامل فضایی سیکلون5جدول 
Table 5 Final specification of stages during flight of Tsiklon-2M

درصد افتمراحلپارامترها
III

sec(128.1466162.3182زمان انتهاي عملکرد مراحل (

ms-1(24808718سرعت انتهاي عملکرد مراحل (

زاویه حمله انتهاي عملکرد مراحل 
)deg(-0.2882-6.384

زاویه مسیر انتهاي عملکرد مراحل 
)deg(28.050

ms-1(2873.47014.5سرعت ایده آل (

متوسط افت سرعت ناشی از نیروي 
ms-1(1008.5296.598613.1987جاذبه (

متوسط افت سرعت ناشی از ارتفاع 
ms-1(80.563100.8148عملکرد موتور (

متوسط افت سرعت ناشی از نیروهاي 
ms-1(142.085301.4370آیرودینامیکی (

متوسط افت سرعت ناشی از سیستم 
ms-1(087.17800.8817هدایت و کنترل (

ms-1(1231.1383.776516.332مجموع افت سرعت (

نشان 10-14هاي هاي شکل) در منحنی37-40نیروهاي وارده معادلات (
شده است.داده

دهد و در تمام مراحل حرکت تأثیر نیروي جاذبه را نشان می10شکل
باشد. زاویه پیچ انتهاي مرحله دوم منفی بوده درنتیجه حامل فضایی مؤثر می

توان قدر شود. میمقدار افت سرعت ناشی از نیروي جاذبه، نیز منفی می
). 11ین بخش در نظر گرفت (شکل مطلق مقدار سینوس زاویه پیچ را براي ا

باشد.نقطه طلاقی این دو منحنی، زمانی است که زاویه پیچ صفر می
را در زمان عمودپروازي تا انتهاي، تأثیر نیروهاي آیرودینامیکی 12شکل 

شده، سرعت طور که در شکل نشان دادهدهد. همانمرحله اول، نشان می
سازي له اول روي سرعت شبیهبدون افت آیرودینامیکی در انتهاي مرح

منطبق است و بیشینه مقدار این افت سرعت در ابتداي مرحله اول و هنگام 
باشد.برخاست حامل از سکوي پرتاب می

Fig. 10 Variation curve of gravity loss
حنی تغییرات افت نیروي جاذبهمن10ل شک

Fig. 11 Absolute gravity loss curve
مطلق افت نیروي جاذبهقدر11شکل 

Fig. 12 Variation curve of aerodynamic loss
نحنی تغییر افت آیرودینامیکم12شکل
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(هنگام پرواز در اتمسفر) شکل ، همانند 13کاهش پیشران موتور مرحله اول 
باشد و سرعت بدون افت پیشران در انتهاي تأثیر نیروهاي آیرودینامیکی می

سازي منطبق است.شبیهمرحله اول روي سرعت
منحنی افت سرعت سیستم هدایت و کنترل تنها در مرحله دوم حرکت 

شود زیرا در مراحل اولیه زاویه حمله کوچک و تقریباً صفر حامل محاسبه می
دهد.تأثیر پایین این افت را نشان می14باشد. شکل می

اشی از هاي سرعت ندهد که افتها نیز نشان میبنابراین این منحنی
موتور و آیرودینامیک در مرحله اول، افت هدایت در مراحل دوم به بالا و افت 

باشد.نیروي جاذبه براي تمام مراحل، تأثیرگذار می
شده و حامل سازيمیانگین تأثیر نیروها در افت سرعت، براي حامل شبیه

و درصد 16و 15 هاي واقعی در مراحل مختلف کارکرد حامل، در نمودار شکل
شده است.، نشان داده17تأثیر نیروها در افت سرعت مراحل در شکل 

گیرينتیجه- 7
در این مقاله، ضمن ارائه روند نماي طراحی مفهومی حامل فضایی با رویکرد 

هاي مؤثر پردازش آماري به آنالیز حساسیت سرعت حامل نسبت به نیرو
خارجی حامل پرداخته شد.

انتخاب مقادیري از بازه تغییرات پارامترهايدرروش آماري، طراحی با

Fig. 13 Variation curve of engine loss in the first stage
حنی تغییر افت پیشران موتور مرحله اول من13ل شک

Fig. 14 Variation curve guidance and control system loss
نحنی تغییر افت سیستم هدایت و کنترلم14ل شک

Fig. 15 Compare the average effective forces, at velocity loss until the
end of the first stage flight

ا انتهاي عملکرد پرواز مرحله متوسط نیروهاي مؤثر در افت سرعت تمقایسه15شکل 
اول

Fig. 16 Compare the average effective forces, at loss velocity until the
end of the second stage flight

ا انتهاي عملکرد پرواز مرحله ایسه متوسط نیروهاي مؤثر در افت سرعت تمق16ل شک
دوم

Fig. 17 Compare percent average effective forces at steps velocity loss
یسه درصد میانگین نیروهاي مؤثر در افت سرعت مراحلمقا17کل ش

-شده و در یک پروسه تکرار، مشخصات جرمیاصلی جامعه آماري شروع
گردد که سرعت نهایی حامل اي محاسبه میگونهانرژتیک حامل به

درصد با سرعت قابل 1سازي پرواز، حداکثر شده به کمک شبیهطراحی
مدار مأموریت اختلاف داشته باشد.حصول در 
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سازي با ایج حاصل از شبیهسنجی روش طراحی آماري، نتمنظور صحتبه
سازي و هاي حاصل از شبیهشود. تطابق بالاي منحنینمونه واقعی مقایسه می

پذیري این روش براي هاي آماري و تعمیمنمونه واقعی، دقت داده
دهد.شده را نشان میهاي مشابه مأموریت تعریفمأموریت

مل، نشان هاي ارتفاع، سرعت و تغییرات زاویه مسیر حرکت حامنحنی
دهد که در سوختن کامل مراحل، بارمحموله هنگام ورود به مدار زاویه می

باشد، که مسیر صفر و سرعت لازم براي ماندن در مدار مأموریت را دارا می
براین اختلاف بیانگر قابلیت انجام مأموریت و دقت طراحی آماري است، علاوه

شده درصد به ترتیب براي سرعت و ارتفاع نهایی حامل طراحی3و 1کمتر از 
باشد.با مقادیر مأموریتی، نیز بیانگر دقت طراحی آماري می

منظور آنالیز حساسیت سرعت مراحل نسبت به نیروهاي وارد بر حامل به
(نیروهاي جاذبه، آیرودینامیک، پیشران موتور و سیستم هدایت و کنترل)، 

دهد اند. منحنی افت نیروي جاذبه نشان میشدهعت ارائههاي افت سرمنحنی
باشد و در تمام مراحل که نیروي جاذبه مؤثرترین نیروي وارد بر حامل می
شود. منحنی افت نیروي حرکت حامل فضایی باعث کاهش سرعت مرحله می

هاي اولیه پرتاب به دلیل گذر از جو غلیظ اتمسفر، آیرودینامیک در زمان
کند اما در انتهاي مرحله اول تأثیر لایی در سرعت حامل ایجاد میاختلاف با

شود. منحنی کاهش پیشران موتور نیز در هنگام پرواز در این نیرو صفر می
اتمسفر، به دلیل وجود فشار اتمسفر، مقدار بیشتري دارد. منحنی افت سیستم 

(زاویه حمله صفر) و در طول  کارکرد هدایت و کنترل در زمان عمودپروازي 
باشد اما در موتور مرحله اول به دلیل کم بودن زاویه حمله تقریباً صفر می

مرحله دوم به بعد اختلاف بردار پیشران با جهت سرعت (زاویه حمله)، باعث 
شود.افت سرعت می
توان از آن براي تخمین دقت مناسب روش طراحی آماري، میبا توجه به

ترتیب بدون اینهاي فضایی استفاده کرد، بهنهسازي سامااولیه در فرآیند بهینه
اتلاف وقت و هزینه، ارزیابی کلی از مشخصات حامل مورد طراحی در اختیار 

دهد.گیرد  و سرعت و دقت محاسبات را افزایش میطراح قرار می
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