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  چکیده

 الکترنیکی، استفاده ازقطعات شدن تر و کوچکفناوري شوند که با توجه به پیشرفت کیلوگرم با عنوان نانوماهواره شناخته می 1 – 10هاي با وزن ماهواره

طراحی ها، پرتاب هواپایه است. هزینه پرتاب این نوع ماهوارهاست. روش بهینه و کم بیشتر مورد توجه قرار گرفته ها شکلقوطی/ماهوارهشکل مکعبماهوره

در دسترس ساخت راکت موتورها، سرعت، ارتفاع، زاویه و  فناوريبر هواپایه بر اساس نوع هواپیماي حامل، سازي مسیر صعود یک موشک ماهوارهمفهومی و شبیه

و سنجی در این پژوهش، امکانآید. موقعیت جغرافیایی رهایش متفاوت است که تغییر در هر کدام از این پارامترها به مثابه یک طراحی جدید به حساب می

انجام گرفته است. بدین منظور  بصورت بومیجنگنده کارامد ا استفاده از هواپیماي کیلوگرمی به مدار پارکینگ ب 10پرتاب هواپایه نانوماهواره طراحی مفهومی 

پیکربندي بندي از تنها نمونه عملیاتی بدست آمده و مرحله طراحی حاصل شده است. طراحی بر اساس مقیاس 5بر هواپایه پس از راکت ماهواره طرح مفهومی

درجه آزادي تدوین شده به  3سازي مسیر صعود با استفاده از یک کد باشد. شبیهمتر میسانتی 65/0قطر متر و  6/6کیلوگرم، طول  2270داراي وزن نهایی 

  سازي مسیر موشک پگاسوس اعتبارسنجی شده است. زبان فورترن انجام گرفته و با مدل

 .سازي مسیر صعودبندي، شبیهنانوماهواره، پرتاب هواپایه، مقیاس: کلیدي هايواژه
  

 

Conceptual Design of Air Launching Vehicle Based on Scaling Law 
  

Department of Aerospace Engineering, Shahid Sattari Aeronautical University, Tehran, Iran M. Aelaei 
Department of Mechanical Engineering, Tarbiat Modares University, Tehran, Iran D. Zhaleh 
Department of Aerospace Engineering, Shahid Sattari Aeronautical University, Tehran, Iran A. Khajefard 

  

Abstract  
Satellites weighing 1-10 kg are known as Nano-satellite. With the advancement of technology and the smaller parts of the 
electronics, satellites become smaller and lighter every day. Due to the advancement of technology, the use of CanSats and Cubsats 
have become more prominent. The optimal and low cost of launching these satellites is air-launch-to-orbit method. The conceptual 
design and simulation of the trajectory of an air-launch-to-orbit rocket vary based on the type of aircraft, the technology available to 
make the rocket engine, Aircraft’s velocity, Starting Altitude, Initial (the aircraft’s) Flight Path Angle and Latitude and Longitude, 
with changes in each of these parameters as a new design.  In this research, the feasibility study of air launching vehicle to deliver a 
10kg Nano-satellite into a parking orbit using the F-4 aircraft has been performed natively. For this purpose, the conceptual design of 
the air launch-to-orbit rocket has been achieved after five design stages. The final design is based on the downscale of the single 
operating sample, weighing 2270 kg, length 6.6 m and diameter 0.65 cm. Simulation of the ascent trajectory has been done using a 
3DOF code and validated by Pegasus trajectory modeling. 

Keyword : Nano-satellite, Air Launch-to-orbit, Scaling Law, Trajectory Simulation 
  

  مقدمه - 1

گیري از فناوري و بهره فناوريامروزه با پیشرفت 

تر شده ها کوچکماهوارهابعاد  میکروالکترومکانیک و نانوالکترومکانیک،

مورد توجه قرار بیشتر  2قوطیماهوارهو  1مکعبماهواره و استفاده از

متري سانتی 10×10×10از واحدهاي مکعبی هامکعبماهواره .اندگرفته

کیلوگرمی، اولین بار در  1اند که ایده اولیه آنها براي جرم تشکیل شده

 1–10ها در محدوده وزنی نانوماهواره .میلادي مطرح شد 1999سال 

کیلوگرم قرار  10–100ها در محدوده وزنی کیلوگرم و میکروماهواره

 3ها، پرتاب هواپایههزینه پرتاب این نوع ماهوارهدارند. روش بهینه و کم

که در آن . پرتاب هواپایه، نوعی از پرتاب ماهواره است ]2و1[است

شود. پرتاب از طریق هواپیما پرتاب می موشک حامل محموله فضایی

                                                             
١ Cubsat 

2 Cansat 
3 air-launch-to-orbit 

هاي پرتاب و دهد تا با کاهش محسوس هزینههواپایه این امکان را می

لازم در پرتاب از هر  ضمن دستیابی به انعطاف ،عمل سرعت شیافزا

هاي بالا مکان و در هر زمان، از ساخت سکوهاي پرتاب با هزینه

]. توانایی هواپیماي حامل در ابعاد و جرم موشک 2و1جلوگیري نماید[

کند که یکی از دلایل محدود شدن هایی را اعمال میهواپایه محدودیت

هاي هواپایه است. بر همین اساس محدودیت اندازه موشک وسعه پرتابهت

به دلیل تحمیل قیود طراحی توسط هواپیماي حامل به عنوان یکی از 

]. ایده پرتاب هواپایه، اولین بار 3باشد[معایب پرتاب هواپایه مطرح می

هاي روش]. 4مطرح شد[  F-104با استفاده از هواپیماي 1956در سال 

، حمل در پایین 4پرتاب هواپایه شامل: حمل در بالاي هواپیمامختلف 

، حمل در داخل 7گیري هوایی، سوخت6، کشیدن موشک5هواپیما

                                                             
1 Captive on top 
2 Captive on bottom 
3 Towed 
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شود که تا سال بینی میپیشباشد. و استفاده از بالن می 8هواپیما

میکرو/نانوماهواره نیازمند پرتاب خواهند  188تا  121، بین 2020

به عنوان یک روش  پایههوا، پرتاب ندهیآدر رود ]. انتظار می5بود[

   .]6بیشتر مطرح شود[ ي،و اقتصاد ریپذانعطاف ع،یسر

 ازیمورد ن ΔVاستفاده از پرتاب هواپایه، کاهش  تیمزترین عمده

هدف است، اما مهمتر از انتخاب روش پرتاب به مدار  دنیرس يبرا

در  ].8و7[ استپایه یا هواپایه)، قابلیت حمل وزن بیشتر به مدار (زمین

را  ΔVمزایاي پرتاب هواپایه بر حسب  ]3[میان منابع موجود، مرجع 

در سال . که نشان دهنده مزیت پرتاب هواپایه است تشریح کرده است

موشک  ،هزینهپرتاب فضایی قابل اطمینان و کم با هدف 1987

]. این موشک تنها نمونه عملیاتی پرتاب هواپایه 9[شدتولید  9پگاسوس

که اولین د کیلوگرم را دار 450تا  270هاي و قابلیت حمل ماهواره بوده

بوده و از شروع پروژه تاکنون بیش از  1990پرتاب موفق آن در سال 

ی طراح يهامنديازین] به 9پرتاب موفق داشته است. در مرجع [ 37

ملاحظات فنی  و انهکارمحافظه یطراح فلسفه ل،یتحل و هیتجزمفهومی، 

اي سوخت و طراحی مفهومی موشک بالدار سه مرحله پرداخته شده

دینامیک سیالات محاسباتی تشریح شده با استفاده از  جامد پگاسوس

هاي متفاوت پرتاب ] مزایا و معایب روش3و  10است. در مرجع [

-هواپایه مورد واکاوي قرار گرفته و سناریوهاي مختلفی بر اساس بهینه

ده و مزایاي پرتاب هواپایه بر سازي مسیر صعود براي آن تبیین ش

را تشریح کرده و لزوم استفاده یا عدم استفاده از بال بر روي  ΔVحسب 

موشک پرتابه هواپایه بررسی شده است. همچنین تحلیل مسیر پرتابه تا 

POSTافزار رسیدن به مدار هدف با استفاده از نرم
اسا انجام گرفته و ن 10

ارتفاع و زاویه پرتاب براي مدل شرایط اولیه پرتاب شامل سرعت، 

در خصوص یافتن  یسازي و توضیحاتموشک با بال و بدون بال شبیه

یک موشک  ] به طراحی بهینه11مسیر مناسب ارائه شده است. مرجع [

-سازي از نرمهواپایه مافوق صوت پرداخته و در فرایند بهینهبر ماهواره

را پسا نیروي و اده نموده هاي آیرودینامیکی استفبراي تحلیل MDافزار 

] طراحی مقدماتی یک لانچر هواپایه 12در مرجع [کمینه کرده است. 

سازي ماموریت و مسیر، پیشران هیبرید، انجام و پس از بهینه

] به ارزیابی تاثیر 13مرجع [ها و بال آن طراحی شده است. زیرسیستم

وابع هدف با بر هواپایه بر روي تمتغییرهاي طراحی بال موشک ماهوراه

] طراحی 14در مرجع [استفاده از روش سطح پاسخ پرداخته است. 

سازي چندموضوعی انجام بهینه روش بر هواپایه بهبهینه راکت ماهواره

بر هواپایه گرفته است. در این تحقیق طراحی مفهومی یک راکت ماهواره

استفاده از کیلومتري با  700کیلوگرمی به مدار  7,5براي حمل محموله 

صوت انجام گرفته است. در مراجع هواپیماي جنگنده با پرتاب مافوق

تحت عنوان پروژه  11هلند  NLR] طراحی مفهومی شرکت8و  15[

کیلوگرم مبنا) با  10کیلوگرمی ( 30تا  10براي پرتابه هواپایه  12آلوس

طراحی مفهومی این . معرفی شده است F-16استفاده از هواپیماي 

انجام گرفته  موصوفهواپیماي پایه مخزن سوخت خارجی  پرتابه بر

                                                                                          
4 Aerial refueled 
5 Internally carried 
6 Pegasus 
7 Program to Optimize Simulated Trajectories 
8 NLR : National Aerospace Laboratory 
9 ALOSS: Affordable Launch Opportunities of Small Satellites 

. اطلاعات منتشر شده در این خصوص کلی بوده و از بیان جزئیات است

پایه و هواپایه باهم ]، پرتاب زمین7خودداري شده است. در مرجع [

مقایسه شده و یک مطالعه طراحی بهینه چندموضوعی براي موشک 

هلند) از منظر هزینه و  ALOSSهواپایه نمونه (بر مبناي پروژه 

ایالات متحده براي حمل و  ALASAپروژه  عملکرد انجام شده است.

ساعت از  24کیلوگرمی در مدت زمان کمتر از  45تزریق محموله تا 

زمان درخواست و با هزینه کمتر از یک میلیون دلار با استفاده از 

هاي پروژه ]. همچنین اتحادیه اروپا،6است[ F-15هواپیماي کارامد 

 EFAتوان به پروژه مختلفی را در دست مطالعه دارد که از آن جمله می

با استفاده از  کیلوگرمی به مدار 50هواره تا براي حمل میکروما

براي حمل محموله  13]، پروژه آلدباران4هواپیماي تورنادو یا تایفون [

کیلوگرمی با استفاده از هواپیماي یوروتایفون یا رافائل که به  70تا  50

با ماموریت مشابه  EOLE] و پروژه 16شود [نامیده می MLAاختصار 

  ].17[بدون سرنشین اشاره کردبا استفاده از هواپیماي 

- ، از تعریف مأموریت آغاز میبرهاي ماهوارهروند طراحی موشک

قابلیت قرار گرفتن درون ها شکل مکعبماهوارهبا توجه به اینکه . شود

باشند، یک را دارا میسازي با سامانه پرتابگر  یک خشاب و یکپارچه

تا  200ماهواره به عنوان ماهواره هدف در نظر گرفته شد تا در مدار نانو

هزینه اندك این نوع کیلومتر تزریق گردد. دلیل این انتخاب،  250

هاي علمی و تحقیقاتی و ... را استفاده از آنها در زمینهبود که  هاماهواره

ها، کاربرد انعطاف ماموریتی این نوع ماهواره ].18تسریع نموده است[

گیري اندازه، ز جمله تصویربرداري از زمیناهاي مختلف در حوزه آنها

یري گاي، اندازهگیري ماهوارهمیدان مغناطیسی زمین، تشخیص جهت

محیط اطراف مدار، بررسی محیط زیست، تجربه یا آموزش ساختن، 

و آزمودن تحقیقاتی هاي دانشجویی و برداري از ماهوارهپرتاب و بهره

ت. به دلیل جرم اندك اس را توسعه داده ايهاي تثبیت ماهوارهروش

قرارگیري به  ، پرتاب آنها عمدتا،شکل قوطیو ماهواره شکل مکعبماهوره

گیرد. این نوع عنوان محموله جانبی در کنار محموله اصلی انجام می

توان به آماده هایی است که از جمله آن میپرتاب داراي محدودیت

جانبی در کنار آن  پرتاب بودن یک ماهواره اصلی اشاره کرد تا محموله

موله و مح این محدودیت وجود نداشته ،در پرتاب هواپایه. قرار گیرد

  گردد.فضایی به عنوان محموله اصلی پرتاب می

تحقیق و لزوم ، شکل قوطیمکعب/ماهوارهماهورهرشد استفاده از 

ا باعث شده و ضرورت آنها رهاي مخصوص حمل و تزریق توسعه سامانه

ها در مواقع اضطرار، لزوم دستیابی به یک ارسال سریع میکرو/نانوماهواره

ند. در روش کرا بیش از پیش آشکار میمقرون به صرفه روش پرتاب 

نانو ماهواره، نیازي به ساخت ایستگاه پرتاب زمینی پرتاب هواپایه میکرو/

نبوده و هزینه پرتاب محموله فضایی را کاهش داده و سرعت عمل 

پرتاب در زمان درخواست پشتیبانی فضایی بشردوستانه یا در شرایط 

دهد. در این نوع یاي طبیعی را افزایش میدرگیري و بحران و یا بلا

علاوه شود. پایه مصرف میپرتاب سوخت کمتري نسبت به روش زمین

هاي ها را به سبب کارایی بالاي هواپیما در لایهبر آن کاهش هزینه

موشک پایین اتمسفر نسبت به پرتاب زمینی مرسوم در پی دارد. 

، فشار دینامیکی کمتري را شوداي که در ارتفاع بالا رها میهواپایه

                                                             
10 Aldebaran  
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را در پی  گرماییهاي اي و تنشکند که کاهش جرم سازهتحمل می

-دهد که از مواد سبکداشته و به طراحان و سازندگان این اجازه را می

هاي فشاري راکت موتور کاهش افت ،. تحت این شرایطکنندتر استفاده 

نه جهت دار بهیشود ضریب انبساط نازل نزدیک به مقیافته و سبب می

 کیانتخاب  ای یدر طراح يدیعوامل کلکارکرد در خلا لحاظ گردد. 

 .]12[ حمل فضاپیماست تیو ظرفپرتاب  نهی، هزبرموشک ماهواره

بر بر سازي مسیر صعود یک موشک ماهوارهطراحی مفهومی و شبیه

در دسترس ساخت راکت موتورها،  فناورياساس نوع هواپیماي حامل، 

سرعت، ارتفاع، زاویه و موقعیت جغرافیایی پرتاب متفاوت است که 

تغییر در هر کدام از این پارامترها به مثابه یک طراحی جدید به حساب 

  آید.می
 

  بودجه سرعتی - 2

ترین مسیر ممکن بر باید با کمترین مانور و از کوتاهموشک ماهواره

)DATO(14 ترین سرعت دست  از بخش غلیظ جو خارج و به مناسب

پس از  مرحله رساند. هر . این کار اثرات پسا را به حداقل می]19[یابد

شود. بار محموله در  از بقیه موشک جدا می ،اش را انجام دادآنکه وظیفه

لازم  �∆گیرد. براي یک پرتابه بایستی قسمت ابتدایی راکت قرار می

 �∆حموله مورد نظر را به مدار پارکینگ برساند. تامین گردد تا م

حاصل از سامانه پیشران راکت وابسته به مدت زمان کارکرد در خلاً و 

حاصل از پیشران راکت براي رسیدن به  ������∆باشد. جرم راکت می

  ].3و10باشد [ زیرمدار هدف بایستی به شکل معادله 

∆������ = ������ + ∆����� + ∆�������� + ∆��������� +

∆���������� �������� − ������ �������� − �������� ��������   
 

 ������ 15: سرعت مداري ماهواره که بر اساس ارتفاع اوج و حضیض
 

 شود. مشخص می

 ∆����� آید. اك بین راکت و اتمسفر بوجود می: به دلیل اصطک

پایه متوسط مانند موشک اطلس در این مقدار براي پرتابه زمین

 متر بر ثانیه است.  40 – 160حدود 

 ∆��������  این افت بخش مقدار قابل توجهی از انرژي موتور را :

دهد. این براي غلبه بر کشش جاذبه زمین به خود اختصاص می

∆V  به وزن ( 16پیشرانبه نسبت به شدت�

�
) وابسته بوده و در 

 پایه است. متر بر ثانیه براي پرتابه زمین 1150–1600حدود 

 ∆��������� این افت به واسطه کنترل و هدایت راکت و عدم هم : -

 آید. موشک بوجود میمحور و  پیشرانراستایی بردار 

 ∆���������� ��������  بسته به عملکرد راکت در خلا و جو :

تواند در خلا اتفاق بیفتد. متفاوت است. بهترین عملکرد موتور می

راکت از تغییرات مومنتوم سوخت و اختلاف فشار نازل  پیشران

کاهش یافته و در شود. با افزایش ارتفاع، فشار خروجی محاسبه می

فري را به شود که افت سرعت اتمسموتور کم می پیشراننتیجه 

 دنبال دارد. 

 ) به �������� ������و  ������سرعت مدار و سرعت گردش زمین (

 شود. هاي ماهواره تعیین میواسطه نیازمندي

                                                             
1 Direct Acsent To Orbit 
2 perigee and apogee of the orbit 
3 Thrust 

 �������� ��������  سرعت اولیه است که توسط هواپیماي حامل به

ت سرعت ناشی از شود. در این محاسبه از تغییراموشک داده می

شود زیرا تاثًیرات این تغییرات نظر میکوریولیس و اثرات باد صرف

 ].3شود [متر بر ثانیه تخمین زده می 10کمتر از 
 

 ماهواره در ایرانهواپایه سنجی پرتاب امکان - 3

هاي  بلوغ فناوري مسیر تثبیت و دراکنون ایران اسلامی هم

نگرانه در خصوص این رویکرد آیندهنظر از صرفقرار داشته و یی  ماهواره

هاي فضایی، باید توجه داشت که ضرورت حضور جدي در عرصه فعالیت

نیز هاي دیگر  نقش پیشران را براي فناوريتواند میهاي فضایی  فناوري

براي یک پرتاب هواپایه موفق در کشور، ابتدا بایستی کلیه  کند.ایفا 

گرفته شده و بر اساس هاي موجود در نظر ملزومات و محدودیت

ها ناشی از هاي داخلی سنجیده شود. عمده این محدودیتتوانمندي

انتخاب هواپیماي حامل بوده و بیشتر قیود طراحی توسط هواپیماي 

 سازي پرتاب هواپایه با پرتابشود. تفاوت عمده شبیهتحمیل می حامل

پرتاب،  در شرایط اولیه پرتاب شامل سرعت پرتاب، ارتفاع پایه،زمین

   باشد.می پرتاب زاویه پرتاب و طول و عرض جغرافیایی
 

  هواپیماي حامل - 3-1

موفق، انتخاب پرنده حامل نقش مرکزي  براي یک پرتاب هواپایه

کند. استفاده از هواپیماي بر ایفا میدر تعریف مقدورات موشک ماهواره

17جنگنده کارامد
بهترین گزینه ممکن است. هواپیماي حامل براي  

عهده دارد. این افزایش نقش زیادي برانتقال بیشترین انرژي به موشک 

راندمان دو خروجی عمده دارد: نخست اینکه منجر به طراحی موشک 

ها، با موشک مشابه ضمن کاهش هزینه دوم،شود؛ تر میتر و سادهسبک

] هواپیماهاي 14]. در مرجع [14[کندتري را حمل میمحموله سنگین

براي پرتاب هواپایه از نوع شرقی و غربی حسب کارایی و فراوانی  مناسب

ترین پارامتر در بکارگیري در کشورهاي مختلف آورده شده است. اصلی

تعیین هواپیماي حامل، ابعاد، سرعت و ارتفاع قابل دستیابی با احتساب 

موقعیت جغرافیایی کشور  جرم موشک است. این انتخاب باتوجه به

]. بیشتر راکت موتورهاي طراحی شده 14گیرد[کننده انجام میپرتاب

باشد تا حجم موشک هاي هواپایه از نوع سوخت جامد میبراي موشک

هاي ابعادي را پوشش دهد. البته در را به حداقل رسانده و محدودیت

و هواپیما  استفاده از موتور سوخت جامد، خطر برخورد و حادثه موشک

هم متصور است که بایستی در طراحی و محاسبات مربوط به جدایش 

هاي ]. یکی از دلایل محدود شدن توسعه پرتابه4مد نظر قرار گیرد [

شدن موشک نجدا امکان دلیل است که در پرتاب هواپایه این هواپایه به 

-که به عنوان یک عیب این نوع پرتاب نیز عنوان میوجود دارد 

  ].13شود[

هاي انتخاب هواپیماي حامل از میان جنگنده راياین پژوهش ب در

مد نظر قرار  Su-24و  F-4و  F-14، ابتدا هواپیماهاي موجود در کشور

. در شدهاي آنها در ابعاد مختلف آغاز ها و قابلیتگرفته و بررسی توانایی

 حمل و پرتاب راکتپرنده حامل براي به عنوان  F-4نهایت هواپیماي 

این هواپیما  .ماخ انتخاب گردید 8/0و سرعت پایی  40000ارتفاع  در

که در زیر بدنه هواپیما نصب شده  استداراي یک باك خارجی مرکزي 

                                                             
4 HPA:  High Performance aircraft 
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توان هاي موشک را میابعاد این مخزن، برخی از محدودیتلحاظ و با 

هاي محدودیت ،لحاظ نمود. با توجه به ابعاد مخزن خارجی مرکزي

متر و وزن آن را  8/0متر، قطر آن را  6/6بر را برابر رهطول موشک ماهوا

-به دست میکیلوگرم  5/2291براي سوخت،  9/0چگالی با احتساب 

نمایش داده شده  1شکل موشک و هواپیما در  طرحوارهنماي آید. 

بایستی چگونگی قرارگیري دم عمودي است. لازم به توضیح است که 

ملاحظات ایمنی موشک و هواپیما با لحاظ عدم رهایش موشک موشک، 

و به دلیل نقص فنی و یا لغو ماموریت پرتاب و لزوم بازگشت هواپیما 

شده و محاسبات مرتبط انجام در نظر گرفته  نشستن با موشک نیز

  .گیرد
  

  
  بر هواپایهو موشک ماهواره F-4هواپیماي  طرحواره -1شکل 

 

  سرعت پرتاب -2- 3

از پارامترهاي مهم و تاثیرگذار در طراحی  دیگر سرعت پرتاب یکی

-بر بوده و بر اساس قابلیت هواپیماي حامل تعیین میموشک ماهواره

-توانایی حمل و پرتاب راکت را بصورت مادون F-4گردد. هواپیماي 

صوت دارا بوده لیکن ملاحظات دیگري همانند نحوه سوار صوت و مافوق

اي مربوط به تحمل نمودن موشک بر روي هواپیما و محاسبات سازه

محل اتصال راکت و هواپیما، محاسبه تداخل شوك بین هواپیما و 

سرعت مافوق صوت،  موشک، امواج شوك بوجود آمده در رسیدن به

آید. غلبه بر افزایش پسا در عبور از محدوده صوت و ... به میان می

تر نسبت به پرتاب مافوق پرتاب مادون صوت به عنوان یک پرتاب ایمن

باشد. باتوجه به موارد مذکور، پرتاب مادون صوت در طراحی صوت می

  بر انتخاب شد.موشک ماهواره
 

 ارتفاع پرتاب -3- 3

% سطح دریاست. شروع 25کیلومتري، چگالی هوا  10در ارتفاع 

دهد. توجهی کاهش میمقدار قابلرا به پرواز موشک از این ارتفاع، پسا

همچنین زمان مورد نیاز براي صعود و فرار از جاذبه نسبت به پرتاب 

توانایی شود. انتخاب ارتفاع پرتاب بستگی مستقیم به تر میزمینی کوتاه

تواند متغیر باشد. ساس نوع هواپیماي انتخابی میهواپیما داشته و برا

این پارامتر از شرایط اولیه تاثیرگذار بوده که تغییر در آن نیازمند تغییر 

شده با راکت تعریف F-4باشد. هواپیماي در کل طراحی موشک می

 این کهباشد پایی را دارا می 40000قابلیت رسیدن به ارتفاع بالاتر از 

کیلومتري  12هوا در ارتفاع چگالی کم شدن  .رفته شدارتفاع در نظر گ

همراه داشته و نیروي پیشران بیشتر انتخابی، کاهش ضریب پسا را به

دهد که سبب گیري بهتري را میبوجود آمده در ارتفاع، اجازه شتاب

شود زمان حرکت موشک در جو کم شده و راکت تلفات سرعت می

 شود.کمتري را متحمل 

 زاویه پرتاب - 4- 3

انتخاب زاویه پرتاب نیز بستگی به قابلیت هواپیماي حامل داشته و 

ایمنی هواپیماي تواند متغیر باشد. بر اساس نوع هواپیماي انتخابی می

از آن روشن شدن موتور  و پسحامل و موشک در موقع رهایش موشک 

باشد. پرتاب در مجاورت هواپیما نیازمند محاسبات دقیق میمرحله اول 

به عنوان نمونه عملیاتی این نوع پرتابه بصورت افقی انجام پگاسوس 

ایست که در صورت تخطی از گیرد. حساسیت زاویه پرتاب به اندازهمی

زاویه محاسبه شده، احتمال عدم تزریق محموله در مدار مورد نظر 

به  وجود دارد. در موشک طراحی شده، به دلیل نصب بال بر روي آن

، زاویه رهایش بصورت افقی اي پیچش به بالابر عنوان یک سطح برازا

  لحاظ شده است.
 

  محدوده جغرافیایی پرتاب -5- 3

برند، باید شتاب گریز از ها را به فضا می ی که ماهوارهیهاموشک

 براي ترك زمین نیاز به رسیدن بهي بالایی داشته باشند.  جاذبه

بی . براي رسیدن به چنین شتا]20[هست ثانیه بر کیلومتر 7/9 سرعت

شود اما با اجراي عملیات پرتاب در  العاده زیادي صرف می انرژي فوق

توان مقدار این انرژي را کاهش داد. موشک  می ،نقاط جغرافیایی خاص

به علت حرکت چرخشی زمین، تاحدي تمایل دارد که در جهت پرتابی، 

ترین قطر زمین، در  بزرگبا توجه به اینکه غربی ـ شرقی حرکت کند. 

باشد، در میترین سرعت گردش خطی هم در آنجا  و سریع ودهب استوا 

، بیشترین و نزدیک استوا موشک در جهت غربی ـ شرقیصورت پرتاب 

آید. با توجه به موقعیت می دستبرداري از سرعت گردش زمین بهبهره

ثري از سرعت برداري حداکبهره رايکشورمان نسبت به خط استوا، ب

کشور ترین نقطه پرتاب موشک در جنوبی، اصلح است گردشی زمین

گیرد؛ هرچند این گزینه نیازمند بررسی بیشتر و لحاظ نمودن  انجام

باشد تا از ورود راکت به محدوده سرزمینی مسافت طی شده نیز می

سه نمونه مسیر ممکن در  2شکل کشورهاي مجاور خودداري گردد. در 

کشور نمایش داده شده است. همچنین مکان سقوط مرحله اول جدا 

د تا از افتادن آن در مناطق داراي وشده بایستی به درستی محاسبه ش

  جمعیت ساکن خودداري گردد.
 

  
 سه نمونه مسیر پرتاب ممکن در کشور    -2شکل 

  

  هیهواپا برماهواره موشک یمفهوم یطراح - 4

مرحله طراحی انجام  5براي رسیدن به طراحی مفهومی موفق، 

شود. با توجه به رفع بیشترِ نام برده می 5تا  1 مدلگرفت که با عناوین 

، روند طراحی در و شرح آن 5مدلابهامات و ایرادات در طراحی 

-خلاصه شده و تنها دلائل رسیدن به این پیکربنديقبل هاي بنديپیکر

شود. بهترین طراحی ها و اصلاحات انجام شده در هر مرحله ذکر می

ها (محدودیت ) تا حد زیادي به محدودیت5مدلمفهومی ارائه شده (

موتور و راکت حجم و جرم قابل حمل با هواپیماها، محدودیت ساخت 

ها نشانگر دشواري این نزدیک شدن به محدودیت...) نزدیک شده است. 
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 5 مدلاست.  فناوريپرتاب هواپایه از دیدگاه توانمندي صنعتی و 

ي موفق حاصل از طراحی مفهومی است که امکان نخستین نتیجه

- بهبه روش هواپایه پارکینگ کیلوگرمی در مدار  10قراردادن ماهواره 

شک در مراحل بعدي، بازگشت به کند؛ و بدونرا تأیید میصورت بومی 

این بازگشت در قالب ا ه و اصلح است تبودضروري طراحی مفهومی 

با توجه به واقعی شدن  5مدلدر طراحی انجام گیرد.  MDOبازطراحی 

، از اعمال ضریب دي داخل کشورنتوانماساس از پارامترها بربسیاري 

  ان خودداري شده است.اطمین

 10یک ماهواره  ویت آغاز شده روند طراحی از تعریف مأمور

کیلومتر  250تا  200و مدار منظور کیلوگرمی به عنوان ماهواره هدف 

 7700در حدود آن  ماهواره انتخاب شد که سرعت مداريتزریق براي 

پرنده پگاسوس آغاز  35/0متر بر ثانیه است. شروع طراحی از مقیاس 

از مراجع متعدد  منظور ابتدا مشخصات ابعادي موشک فوقگردید. بدین

- افزار طراحی رایانهو راهنماي پرتاب استخراج و پیکربندي اصلی در نرم

هاي هوایی در دسترس، دو از میان موتوردر ابتدا، اي بازسازي گردید. 

که توان رساندن موشک سجیل و موتور موشک شاهین موتور موشک 

داگانه بررسی هواپایه به برد نسبتأ طولانی را داشتند، انتخاب و بطور ج

 پیشرانموشک شاهین داراي مداومت کاررفته در تور به. راکت موشدند

زمان آن نیز در - پیشرانزیاد (در مقایسه با ابعاد آن) است که منحنی 

دسترس بود. موتور موشک سجیل، به عنوان موتور قدرتمندتر مورد 

ه اول توجه قرار گرفت اما این موتور بیشتر انرژي خود را در پنج ثانی

شود. این افت آن پس از پنج ثانیه دچار افت می پیشرانکند و آزاد می

براي یک موشک حامل چندان مطلوب نیست. در این  پیشرانناگهانی 

بعدي (معادله با استفاده از معادلات یکطراحی مسیر موشک ، فاز

، با بررسی مسیر این در مراحل بعدي انجام گرفت. تسلکوفسکی)

سازي مسیر پرواز ناکافی بعدي براي مدلتبار معادلات یکپیکربندي، اع

انجام اي هاي انرژي و جرم نقطهتشخیص داده شده و بررسی با روش

سازي مسیر پرواز، کد سه درجه براي مدل هر فاز طراحی،. در گرفت

و  1جدول در اول  طرحهاي . ویژگیه استفاده شدآزادي تدوین شد

 مشخص شده است. 2جدول  درو ایرادهاي آن دلایل رسیدن به آن 
 

  1 مدلپارامترهاي مشخص شده در طراحی   -1جدول 

  مقدار  پارامتر مشخص شده

  کیلوگرم 1032  جرم کل

 متر 7/5  طول کل موشک

  متر 37/0  قطر موشک

بیشترین ارتفاع و 

  سرعت قابل دستیابی

کیلومتر با سرعت  91

  متر بر ثانیه 700

 
 1مدلدلایل دستیابی به پیکربندي و ایرادهاي پیکربندي  -2جدول 

دلایل رسیدن به پیکربندي 

  و اصلاحات انجام شده

  ایرادات و کاستی ها

 مقیاس شده بر اساس پگاسوس

ترین استفاده از مناسب

موتورهاي موجود و کاهش 

 هزینه طراحی

  هواپایهمناسب براي پرتابابعاد 

 نظرت و ارتفاع موردنرسیدن به سرع

 تزریق رايب عدم وجود مرحله سوم

 گرفتن نیروهاي آیرودینامیکی ندرنظر 

 هاعدم لحاظ وزن ماهواره و سیستم

  برتناسب جرم با حجم ماهوارهعدم 

  

براي  1مدلبه عنوان نخستین اصلاح انجام شده بر روي طرح 

هاي این پیکربندي ارائه شده است. ویژگی 2مدلبررسی مفهومی، طرح 

نیز دلایل رسیدن به این طراحی و  4جدول است. در  آمده 3جدول در 

  ایرادهاي آن مشخص شده است.
  

  2مدلپارامترهاي مشخص شده در طراحی  -3جدول 

  مقدار  پارامتر مشخص شده

  کیلوگرم 1100  جرم کل

 متر 7/5  طول کل موشک

  متر 37/0  موشک قطر

بیشترین ارتفاع و 

  سرعت قابل دستیابی

کیلومتر از سطح زمین  87

  متر بر ثانیه 670با سرعت 

 
  2مدلدلایل دستیابی به پیکربندي و ایرادهاي پیکربندي  -4جدول 

دلایل رسیدن به پیکربندي و 

  اصلاحات انجام شده
  ایرادات و کاستی ها

 پگاسوسبر ماهواره از شدهمقیاس

ترین موتورهاي استفاده از مناسب

 موجود و کاهش هزینه طراحی

 ابعاد مناسب براي پرتاب هواپایه

اعمال ضرایب ایرودینامیکی در 

  سازي مسیر و طراحیفرآیند شبیه

 نظرسرعت و ارتفاع مورد نرسیدن به

 عدم وجود مرحله سوم 

نبود دقت کافی در تخمین وزن 

 هاسیستم

ا طول دم تناسب طول موشک بع

  هاسیستمهمراه محموله وموتورها به

 
برها در این مرحله افزودن موتور مرحله سوم همانند تمام ماهواره

) موتور مرحله سوم نیز 3مدلرسیده و در طرح بعدي (ضروري به نظر 

در  سجیلبه پیکربندي افزوده شد. در این طراحی همچنان از موتور 

مراحل اول و دوم  استفاده شده است. در طراحی موتور مرحله سوم این 

بر بندي موتور مرحله سوم ماهوارهموشک، محاسبات بر مبناي مقیاس

بندي، تمامی پارامترهاي حجمی است. به منظور مقیاسپگاسوس بوده 

-) کوچک می4/0کل، با توان سوم مقیاس ( ضربهو جرمی، و همچنین 

شوند. مشخصات موتور مرحله سوم برابر می 064/0ی شوند، یعن

آمده است.  5جدول این موتور در  4/0) و مقیاس Orion 38پگاسوس (

یه در نظر گرفته ثان 287ویژه برابر با  ضربهدر هر دوي این موتورها، 

 شده است.
  

  4/0در مقیاس اصلی و مقیاس  Orion 38پارامترهاي موتور  -5جدول 

  3مدلمرحله سوم  Orion 38  پارامتر

 متر388/0  متر 97/0  طول کلی (متر)

  کیلوگرم 60  کیلوگرم 896  جرم کل موتور

  کیلوگرم 50  کیلوگرم 770  جرم سوخت

  کیلونیوتن 5/3  کیلونیوتن 36  متوسط پیشران

  ثانیه 40  ثانیه 5/6  مدت زمان سوخت

 
در این مرحله از طراحی، پیکربندي موشک طراحی شده به طور 

شده و نتایج آن با نتایج به دست  کیتحلیل آیرودینامی CFDجداگانه با 

در  MDافزار مقایسه شد. نرم Missile DATCOMافزار آمده از نرم

داد. میبرآورد نیروي عمود بر سطح جسم کارکرد بسیار خوبی نشان 

 طور کامل تحلیل ایرودینامیکی شدبه 3مدلهمچنین بال پیکربندي 

هاي این ویژگیاست. منتشر شده ] 21در [بخشی از نتایج آن که 
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 7جدول  دلایل رسیدن و ایرادهاي آن نیز در و 6جدول پیکربندي در 

  مشخص شده است. 

  

 3مدلپارامترهاي مشخص شده در طراحی  -6جدول 

  مقدار  پارامتر مشخص شده

  کیلوگرم 1250  جرم کل

 متر 2/6  طول کل موشک

  متر 4/0  قطر موشک

بیشترین ارتفاع و سرعت 

  دستیابیقابل 

کیلومتر از سطح زمین  122ارتفاع 

  متر بر ثانیه 2330با سرعت 

  

 3مدلدلایل دستیابی به پیکربندي و ایرادهاي پیکربندي  -7جدول 

دلایل رسیدن به پیکربندي و 

  اصلاحات انجام شده

  ایرادات و کاستی ها

 افزودن مرحله سوم به طراحی

افزایش دقت در تخمین جرم و 

 طول موشک

 در برآورد نتایج  CFDاستفاده از 

  افزایش دقت در محاسبات مسیر

 ارتفاع مورد نظرنرسیدن به سرعت و 

 نامتناسب بودن موتور مرحله سوم 

 هاتخمین وزن سیستم کافی درنادقت 

عدم تناسب مساحت سطوح کنترلی و 

  بر بال با وزن ماهواره

 
سازي انجام شده، با افزایش زاویه مسیر، ارتفاع قابل در شبیه

دستیابی این پیکربندي افزایش یافت اما سرعت در نقطه اوج کاهش 

متر بر ثانیه  7700کیلومتر و سرعت  200داشت. این پیکربندي با مدار 

هنوز فاصله زیادي دارد. در انتهاي این مرحله از طراحی، با توجه به 

بندي، خارج شدن این پیکربندي از جو، پس از بررسی مفاهیم مقیاس

بندي مبناي مقیاسطه با توانایی موشک طراحی شده برنتایجی در راب

پرنده پگاسوس توان رساندن  4/0دست آمد. نتیجه اول اینکه مقیاس به

طور بالقوه دارد. دوم اینکه در کیلوگرمی به مدار را به 10یک ماهواره 

پرنده پگاسوس، نسبت بال به بدنه باید کمتر این نسبت در  4/0مقیاس 

اي باشد پرنده پگاسوس باشد. و سوم اینکه انتخاب موتور باید به گونه

ه نسبت انرژي موتور به وزن پرنده در پرنده مقیاس شده با پرنده ک

این شرط برقرار  سجیلموتور راکت اصلی همخوانی داشته باشد که با 

داراي مشخصات زیر  وان موتور محاسبه شده، تبر این اساسنیست. 

  خواهد بود:

برثانیه جرم کیلوگرم 10وتور با درنظر گرفتن ویژه این م ضربه

خواهد شد که براي یک موتور سوخت جامد ثانیه  479خروجی برابر با  

که با چنین  280ویژه  ضربهیافتنی نیست. با در نظر گرفتن دست

نیه جرم از موتور خارج کیلوگرم بر ثا 17موتوري همخوانی دارد، باید 

کیلوگرم افزایش خواهد داد. این  750شود که جرم موتور را به حدود 

، روند سجیلاختلاف وزن در موتور لازم براي رسیدن به مدار و موتور 

بست رساند و از این نقطه به بعد، را به بن سجیلطراحی با دو موتور 

گرفتن امکان طراحی به سمت طراحی موتورهاي جدید با در نظر 

ساخت موتور با استفاده از توان صنایع داخلی پیش رفت. نخستین 

 سجیل)، بر مبناي استفاده از موتور 4مدلطراحی پس از این نتیجه (

و طراحی موتور براي ها) (به دلیل تمایل به کاهش هزینهدر مرحله دوم 

از مرحله اول آغاز شد. در روند طراحی موتور، در هر مرحله مسیر پرو

سازي شده و توان موتور با در نظر گرفتن مسیر تغییر کرده است. مدل

پس از دفعات متعدد آزمون و خطا، کارایی مناسب در رساندن ماهواره 

به مدار که با موتوري با همین میزان انرژي محاسبه شد. مشخصات 

 8جدول بر در راکت موتور مورد نظر براي مرحله اول موشک ماهواره

  آورده شده است. 
  

  موتور طراحی شده براي مرحله اول -8جدول 

  

  

  

  

  

  
  

 18ویژه ضربهاین راکت موتور با  پیشرانمقادیر جرم سوخت و 

 40کیلوگرم سوخت در مدت  1000ثانیه همخوانی دارد. سوختن 280

 ضربهرساند. با در نظر گرفتن کیلوگرم بر ثانیه می 25ثانیه، دبی را به 

 پیشراندر شتاب جاذبه، مقدار  ضربه، با ضرب دبی در 280ویژه برابر با 

 و 9جدول هاي پیکربندي در شود. ویژگینیوتن محاسبه می 68600

مشخص شده  10جدول آن در طراحی و ایرادهاي دلایل رسیدن به

  است.
  

  4مدلپارامترهاي مشخص شده در طراحی  -9جدول 

پارامتر مشخص 

  شده

  مقدار

  کیلوگرم 1800  جرم کل

 متر 7  طول کل موشک

  سانتیمتر متغییر 40سانتیمتر تا  60  قطر بدنه

بیشترین ارتفاع و 

  سرعت قابل دستیابی

کیلومتر از سطح زمین با سرعت  192

  متر بر ثانیه 5860

 
 4مدلدلایل دستیابی به پیکربندي و ایرادهاي پیکربندي  -10جدول 

 دلایل رسیدن به

پیکربندي و اصلاحات 

  انجام شده

  ایرادات و کاستی ها

 طراحی موتور مرحله اول و

 سوم بر مبناي توان صنعت

در  سجیلاستفاده از موتور 

 مرحله دوم.

متناسب شدن مساحت بال 

  با وزن موشک

 ج از پیکربندي الگووو خر تغییر قطر

نیاز به اتصال بال در وسط بدنه مرحله 

 اول

 ت ایرودینامیکی بیشترنیاز به تحقیقاو 

، ساخت دو سخت شدن طراحی سازه بال

 اتصال آن به بدنهمشکل و تکه بال 

  تجاوز طول موشک از حداکثر طول مجاز

  

متر رسید و بدنه موتور مرحله  7در این طراحی طول موشک به 

بال به وسط  سبب شد تااول و دوم اختلاف قطر دارند. اختلاف قطر 

                                                             
18 Impulse 

  مقدار  پارامتر

  متر 5/3  طول موتور

  کیلونیوتن 65  پیشران تقریبی

  ثانیه 40  مدت زمان سوزش

  کیلوگرم 1000  جرم سوخت

  کیلوگرم 1280  جرم کل موتور

  کیلوگرم 350جرم سوخت:   کیلوگرم 450جرم موتور: 

 35مدت زمان سوختن: 

  ثانیه

  کیلونیوتن 47میانگین:  پیشران
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توجه به تغییرات بسیار گسترده در این طراحی د. با وبدنه منتقل ش

نسبت به الگو، در طرح بعدي با انتخاب موتور مرحله دوم با قطر یکسان 

با مرحله اول، پیکربندي به طراحی الگو بازگشت. این طراحی مشخص 

ناپذیر است و قطر کمتر از سانتیمتر اجتناب 60کرد که قطر بیش از 

موشک را بیش از حداکثر طول قابل این مقدار در هر مرحله، طول 

 کند.حمل می
  

  طراحی موتور مرحله سوم -1- 4

در این مرحله از طراحی، ضروري بود تا برخی پارامترها مانند ابعاد 

سانتیمتري بصورت 20ماهواره نیز تعیین شوند. با در نظر گرفتن ابعاد 

بندي موتور ، طراحی موتور مرحله سوم براساس مقیاسمکعبماهوراه

وینگ و موتور آغاز شد. پارامترهاي راکت وکس] 22[19وینگوکس

 31/0، بر مبناي مقیاس 5مدلطراحی شده براي مرحله خارج از جو 

 وینگ انجام گرفته است. در این مقیاس، ابعاد طول با نسبتراکت وکس

هاي حجم و جرم با توان سوم نسبت طول، یعنی و نسبت 618/0

به دلیل طولانی بودن روند  جا،نکاهش خواهد یافت. در ای 236/0

نظر و صرفاً طراحی راکت موتور مرحله سوم، از ارائه محاسبات آن صرف

جدول  و مشخصات کلی در 11جدول پارامترهاي ابعادي و وزنی آن در 

  ارائه شده است. 12
  

وینگ و موتور پارامترهاي ابعادي و وزنی راکت موتور وکس -11جدول 

  5مدلمرحله سوم 

  سوم موتورمرحله وینگوکس  پارامتر

 812/0  315/1  طول کلی (متر)

  477/0  772/0  طول بدون نازل (متر)

  469/0  76/0  بیشترین قطر موتور (متر)

  44/0  712/0  بیشترین قطر داخل مخزن (متر)

 3/5  498/22  )کیلوگرمعایق (و جرم مخزن 

  2/3  608/13  )کیلوگرم(جرم نازل 

  35/0  406/1  )کیلوگرم(جرم چاشنی 

  60  981/311  )کیلوگرم(جرم سوخت اصلی 

  70  670/351  )کیلوگرم(جرم کل موتور 

  

 5مشخصات کلی مرحله سوم پیکربندي مدل  -12جدول 

  مقدار  پارامتر

  کیلوگرم100تجهیزات=20ماهواره+ 10موتور+ 70  3وزن ابتداي مرحله 

  کیلوگرم (موتور خالی+ماهواره+تجهیزات) 40  3وزن انتهاي مرحله 

  متر 82/0  طول موتور

  متر 1/1  طول کل مرحله سوم

  متر 48/0  طول مخزن سوخت 

  کیلوگرم 60  جرم سوخت موتور

  کیلوگرم 70  جرم کل موتور 

  میلیمتر بر ثانیه 5  نرخ سوزش

  کیلونیوتن 5/3  متوسط پیشران

 

                                                             
1 Waxwing 

 طراحی مراحل اول و دوم -2- 4

هاي پس از مشخص شدن مرحله سوم، بسیاري از محدودیت

. با در نظر گرفتن محدودیت طول ندمشخص شدنیز مراحل اول و دوم 

متر خواهد بود. قطر این  5/5متر،  حداکثر طول مراحل اول و دوم  6/6

 5/5متر از این  2/1متر انتخاب شده است. در مجموع اگر  65/0مراحل 

ها و فاصله میان موتورها شود، براي مخازن سوخت متر صرف نازل

متر طول باقی خواهد ماند. با در نظر گرفتن  3/4مراحل اول و دوم 

متري داخل مخزن سوخت، حجم داخل موتورهاي اول و  3/0شعاع 

 1770چگالی  لحاظدهد. با مترمکعب را به دست می 25/1دوم 

حجم مخازن، کل جرم  8/0مترمکعب براي سوخت و پر بودن برکیلوگرم

شود. این جرم کل پس از کیلوگرم می 1720سوخت مراحل اول و دوم 

، به شکل دو مرحله با جرم سازي مسیرچندین بار آزمون و خطا و شبیه

سیم جرم بندي شد. تقکیلوگرم تقسیم 520کیلوگرم و  1200سوخت 

سوخت در بین دو مرحله به سادگی تقسیم جرم در موشک بالستیک 

بر باید تا هنگام خروج از جو غلیظ از بال نیست، زیرا این ماهواره

اول باید جدا شود و طول مرحله اول نباید  بال با مرحلهکرده و استفاده 

 هاي دوم و اول، درمتر باشد. مشخصات محاسبه شده مرحله 3کمتر از 

  مشخص شده است.  14و  13جدول 
 

  5مدلمشخصات کلی مرحله دوم پیکربندي  -13جدول 

  مقدار  پارامتر

  کیلوگرم 870=10+100+760 وزن ابتداي مرحله دوم

  کیلوگرم 250  وزن انتهاي مرحله دوم

  متر 9/1  طول مرحله دوم

  متر 8/1  طول کل  موتور مرحله دوم

  متر 3/1  طول مخزن سوخت مرحله دوم

  متر مکعب 367/0  حجم مخزن موتور مرحله دوم

  کیلوگرم 520  جرم سوخت موتور مرحله دوم

  کیلوگرم 760  جرم کل موتور مرحله دوم

  سانتیمتر 60  سوخت مخزنقطر داخل 

  ثانیه 30  مدت زمان سوزش

  میلیمتر بر ثانیه شعاعی 5  نرخ سوزش

  کیلو نیوتن 5/47=280*8/9*3/17  متوسط پیشران

  کیلونیوتن5/42=250*8/9*3/17

  کیلونیوتن 45انتخاب شده 

  

  5مدلمشخصات کلی مرحله اول پیکربندي  -14جدول 

  مقدار  پارامتر

  کیلوگرم2270=1400+760+100+10 وزن ابتداي مرحله اول

  1070  وزن انتهاي مرحله اول

  متر6/3  طول مرحله اول

  متر 5/3  طول کل موتور مرحله اول 

  متر 3  طول مخزن سوخت مرحله اول

  متر مکعب 848/0  حجم مخزن موتور مرحله اول

  کیلوگرم 1200  جرم سوخت موتور مرحله اول

  کیلوگرم 1400  موتور مرحله اول جرم کل

  کیلوگرم 10  اتصال موتورها و سیستم جدایش

  سانتیمتر 60  سوختقطر داخل مخزن
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  ثانیه 40  مدت زمان سوزش

  میلیمتر بر ثانیه شعاعی  5/7  نرخ سوزش

  کیلو نیوتن 82=280*8/9*30  متوسط پیشران

  کیلونیوتن 74=250*8/9*30

  کیلونیوتن 78انتخاب شده 

  

  5مدلپارامترهاي مشخص شده در طراحی  -15جدول 

  مقدار پارامتر مشخص شده

  کیلوگرم 2270  جرم کل

  متر 6/6  طول کل موشک

  متر 65/0 قطر موشک

سرعت و کیلومتر  230مدار   بیشترین ارتفاع و سرعت قابل دستیابی

  متر بر ثانیه 7786
  

  5مدلدلایل دستیابی به پیکربندي و ایرادهاي پیکربندي  -16جدول 

دلایل رسیدن به 

پیکربندي و اصلاحات 

 انجام شده

  ایرادات و کاستی ها

تصحیح طراحی مرحله سوم 

  (فضاپیما)

تطبیق جرم مراحل اول و 

  دوم

  تصحیح طول و قطر پرنده

تر توان تطبیق دقیق

 موتورها با جرم آنها

ها و دقیق سیستممشخص نبودن جرم 

  موتورها 

نظر نگرفتن ضریب اطمینان در توان در

 موتورها

 مشخص نبودن سیستم کنترل مرحله سوم

 مشخص نبودن مأموریت دقیق 

 ودن رفتار ایرودینامیکینب مشخص

 عدم بررسی رژیم هاي پروازي و گرمایش

  

تغییرات بسیار  ،ت آمده در طی روند طراحیدسهاي بهپیکربندي

اند. با توجه به موفقیت پگاسوس، گرایش به حفظ در وزن و ابعاد داشته

ها ، دیگر پیکربندي4مدلپیکربندي این پرنده وجود داشته است. به جز 

سازي براساس شبیه 5مدلداراي هندسه مشابه این پرنده هستند. 

-صحهد. مسیر، توان رساندن ماهواره به ارتفاع و سرعت مداري را دار

سازي مسیر موشک پگاسوس سازي از طریق شبیهگذاري این شبیه

در یک مسیر بدست آمده از کد طراحی مسیر، فاصله انجام گرفته است. 

سازي شده، ولی هنوز شدن موتورها تا حدودي بهینهمیان زمان روشن

به بهترین حالت ممکن نرسیده است. شایان ذکر است که با تکرار روند 

پذیر است. امکان ، دستیابی به مسیرهاي مناسب دیگرزي مسیرسابهینه

، محل اتصال بال به بدنه و ]13و  1[ بالبراي طراحی مفهومی نهایی، 

-سازي گردید که پرداختن به آنها در این مقال نمیدماغه موشک بهینه

آورده  3شکل و پیکربندي آن در  17جدول در ح صات طرگنجد. مشخ

  شده است. 

  

  

  

  

  

  

  

  

  

  

  بر هواپایهی مفهومی نهایی موشک ماهوارهمشخصات طراح -17جدول 

  
 مدلبر نمایی از پیکربندي نهایی موشک ماهواره -3شکل 

  

 طراحی مسیر صعود -5

براي تعیین مسیر صعود موشک، به عنوان یک روش داراي دقت 

20ايمناسب از روش جرم نقطه
درجه آزادي) استفاده شد. در روش  3( 

نقطه متحرك در نظر  سازي به شکلاي، موشک با سادهجرم نقطه

. بدین منظور کدي به زبان فرترن نوشته شد که در شودگرفته می

کند. بینی میموشک را پیش صفحه عمود بر سطح زمین، مسیر صعود

] آمده است. این کد 20اي در کتاب مرجع [معادلات روش جرم نقطه

ته شده است. کد تدوین شده با گیري معادلات نیرو نوشبا انتگرال

] و با افزودن اثرات نیروي برآ و 21فرضیات فیزیکی مندرج در مرجع [

زاویه حمله (به منظور تخمین نیروي برآ) معادلات مشابهی را به طور 

تعیین مکان و -1روند کلی محاسبات به ترتیب  کند.عددي حل می

محاسبه شتاب -3محاسبه نیروها در دو جهت، -2مشخصات دینامیکی، 

محاسبه مکان جدید -5محاسبه سرعت در گام زمانی، -4در دو جهت، 

باشد. و در نهایت تکرار چندین بار این روند تا رسیدن به همگرایی می

-در هر گام زمانی، این روند تا رسیدن به همگرایی چند بار تکرار می

م شود. این روش تکرار در هر مرحله با تصحیح سرعت میانگین انجا

گیرد. تکرار در این روش جایگزین افزایش دقت انتگرال زمانی می

] استفاده شده است. در این 21کوتا) شد که در مرجع [-(روش رانگ

)، αروش، با توجه به وابستگی نیروهاي ایرودینامیکی به زاویه حمله (

با فرض توانایی در کنترل زاویه حمله با سطوح کنترلی، زاویه حمله در 

فرض وارد محاسبات شده اع یا در هر زمان، به صورت پیشهر ارتف

است. به منظور وارد کردن اثرات کروي بودن زمین نیز شتاب ناشی از 

مسیر منحنی پرنده وارد محاسبات گردیده که این مهم با لحاظ نمودن 

یک نیروي گریز از مرکز به نیروهاي وارد بر پرنده در مختصات دکارتی 

بر همانند یک هواپیما تحلیل گردید. در ز ماهوارهانجام و مسیر پروا

                                                             
1 Point mass 

پارامتر مشخص 

  شده

مرحل

  ه اول

مرحله 

  دوم

مرحله 

  سوم
  محموله

کل 

  موشک

  2270  10  100  760  1400  جرم (کیلوگرم)

 6/6  --   1/1  9/1  6/3  طول (متر)

  65/0  --   65/0  65/0  65/0  قطر 

  --   --   5/3  45  78  (کیلونیوتن)پیشران

  --   --   287  280  280  (ثانیه)ضربه

  365  --   48  30  40  (ثانیه)زمان کارکرد
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نمایش داده شده  طرحوارهنیروهاي وارد بر موشک به صورت  4شکل 

همچنین روند تغییرات زاویه حمله، ارتفاع و سرعت موشک است. 

بر بر حسب زمان صعود تا رسیدن به مدار پارکینگ به ترتیب در ماهواره

  نمایش داده شده است. 7شکل و  6شکل و  5شکل
  

 
  ايدر روش جرم نقطهنیروهاي وارد بر موشک  طرحواره -4شکل 

  

  
  ب زمان صعود به مدارحسبرروند تغییرات زاویه حمله -5شکل

  

  
  ب زمان صعود به مدارروند تغییرات ارتفاع بر حس -6شکل 

  

  
  ب زمان صعود به مدارروند تغییرات سرعت بر حس -7شکل 

با  XLبه منظور اعتبارسنجی کد، این مسیر براي پرنده پگاسوس 

هاي مختلف محاسبه شده است. چندین انتخاب زاویه حمله در زمان

در آغاز مرحله سوم پیشرانش در مشخصات نشان  XLپرنده پگاسوس 

  قرار داشته است.  8شکل داده شده در 
  

  
 ]9[  مشخصات پرنده پگاسوس در آغاز موتور مرحله سوم  -8شکل 

  

دهد. پرنده مسیر محاسبه شده این پرنده را نمایش می 9شکل 

ثانیه  466پگاسوس در هنگام شروع به کار موتور مرحله سوم در زمان 

متر بر ثانیه  4800کیلومتري قرار دارد و سرعت آن  460در ارتفاع 

 411ه شده با کد، موشک در ارتفاع ]. در مسیر محاسب9است[

متر بر ثانیه است. این میزان  5000کیلومتري قرار دارد و سرعت آن 

  خطا براي این روش پذیرفتنی است. 

  
 XLمسیر محاسبه شده براي پگاسوس  -9شکل 

  

اي بر مفروض یک موشک سوخت جامد سه مرحلهموشک ماهواره

ترین مسیر ممکن و این است که ماهواره از کوتاه است که هدف اصلی

کنترل ] از بخش غلیظ جو خارج شود. DATO] (19بصورت مستقیم (

هاي تعبیه شده در انتهاي راکت و در در مرحله اول توسط بالک موشک

شود. مسیر کننده بردار رانش تاًمین میمراحل دوم و سوم توسط کنترل

اي تدوین شده در اده از کد جرم نقطهصعود به مدار پارکینگ با استف

  آورده شده است. 10شکل و  18جدول 
  

 محاسبه مسیر صعود موشک به مدار هدف -  18جدول 

 ارتفاع

 (کیلومتر)
 رخداد

 سرعت

 )ثانیهبر(متر

 زمان

  (ثانیه)

 t0=0 280 رهایش  12

 t1=5 280 روشن شدن موتور مرحله اول 11.7

 t2=56 1680 خاموش شدن موتورمرحله اول 42

 t3=70 1530 روشن شدن موتور مرحله دوم 55

 t4 -- جدا شدن محافظ محموله --

 t5=110 4444 خاموش شدن موتور  مرحله دوم 117

 t6=319  4230 روشن شدن مرحله سوم 264

خاموش شدن موتور مرحله سوم و  230

 تزریق محموله به مدار هدف

7700 t7=365 
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  پروفایل پروازي موشک ماهواره بر  - 10شکل 

  گیريهنتیج - 6

کیلوگرم قرار دارند. با  1– 10ها در محدوده وزنی نانوماهواره

گیري از فناوري میکروالکترومکانیک و و بهره فناوريپیشرفت 

- ماهوره تر شده و استفاده ازها کوچکنانوالکترومکانیک، ابعاد ماهواره

اند. بیشتر موردتوجه قرار گرفتها ه شکلقوطیو ماهواره شکل مکعب

ها، پرتاب هواپایه است. هزینه پرتاب این نوع ماهوارهروش بهینه و کم

هاي دهد تا با کاهش محسوس هزینهپرتاب هواپایه این امکان را می

ب لازم در پرتا ، ضمن دستیابی به انعطافعمل سرعت شیافزاپرتاب و 

ها و سکوهاي پرتاب با از هر مکان و در هر زمان، از ساخت ایستگاه

پرتاب  فناوريهاي بالا جلوگیري نماید. به منظور دستیابی به هزینه

. در انجام گرفته استبر طراحی مفهومی ماهواره سنجی وامکانهواپایه، 

این راستا ابتدا به پیشینه پرتاب هواپایه پرداخته شده و سپس موشک 

عنوان تنها نمونه عملیاتی الگو قرار گرفت. به منظور تعیین پگاسوس به

انجام و در موجود در کشور از هواپیماهاي هایی هواپیماي حامل، بررسی

د. بر انتخاب شپرتاب ماهوارهبراي حمل و  F-4نهایت هواپیماي کارامد 

طراحی مفهومی بر اساس قیود و ابعاد مخزن سوخت خارجی میانی این 

مرحله طراحی مفهومی انجام  5هواپیما انجام گرفت. در فرایند طراحی، 

ی هاي قبلی برطرف و نسخه نهایگرفت که در هر مرحله ایرادات نسخه

کیلومتري 230کیلوگرمی به مدار 10با قابلیت حمل و تزریق ماهواره 

درجه آزادي تدوین 3سازي مسیر صعود یک کد تثبیت شد. براي شبیه

  زي مسیر موشک پگاسوس اعتبارسنجی شده است.ساو با مدل
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