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 چکیده
اسهت.   یمفههوم  یدر مرحلهه طراحه   یرمداریز دارنیسرنش یمایفضاپمتصل به پرواز سامانه لغو پرتاب  کینامید لیهدف از پژوهش حاضر، تحل

 ههای لیه انتخهاب و تحل  یاصهل  پیکهره بنهدی  دو نوع  ،یتیمتداول و براساس ملاحظات مأمور هاییکربندیانواع پ یز بررسمنظور پس ا نیا یبرا

 ههای اثر جت همچنینآنها صورت گرفت.  یمختلف بر رو یاتیعمل یوهایو سنار انیجر هایمیدر رژ یآیرودینامیکعملکرد  یابیارز یگوناگون برا

کهه   دههد یانجام شهده نشهان مه    هایسازیهیمورد مطالعه قرار گرفت. شب زینسامانه حول  انیبر جر انه لغو پرتابسامموتور  هایاز نازل یخروج

دارد.  یبهه نسهبت کمتهر    یمختلف پسا یپرواز طیدر شرالغو پرتاب سامانه  نییپا قسمت های قرارگرفته دراتصال خرپا و نازل یدارا یکربندیپ

 نیه افهزوده در ا  ی. پسها سهازد می تررا مطلوب بالا های قرارگرفته درنازلبا اتصال آداپتور و  یکربندیبدنه، پبا  یخروج هایاما تداخل کمتر جت

 نیه . بهر ا ابهد ییکهاهش مه   یادیآن تا حد ز هایموتور فرار و نازل یاز بدنه است با بازطراح زدهرونیاز چهار نازل ب یشکه عمدتا نا زین یکربندیپ

شده است. با توجه به محاسهبات   شنهادیمورد نظر پ دارنیسرنش یمایسامانه لغو پرتاب فضاپ یبه عنوان طرح مفهوم یینها یکربندیپ کیاساس 

 دههد یبدست آمده نشان م جینتاکه شده انجام شد،  یطراح ریسنجش صحت مس یپرواز برا کینامید یساز هیشب ،صورت گرفته یآیرودینامیک

 را پوشش دهد. یپرواز ریمس هاییازمندیناست به خوبی  توانسته یبندکریپ یآیرودینامیک یطراح

 .دارنیسرنش یمایفضاپ ،یآیرودینامیک یسامانه لغو پرتاب، طراح ، دینامیک سیالات محاسباتی،پرواز کینامید های کلیدی:واژه
 

Mission Analysis of Launch Abort System of a Manned Spacecraft via 

Trajectory Simulation and Aerodynamic Numerical Modelling  
 

Meisam Mohammadi Amin*, Nima Karimi, Moein Mahmoodzadeh and Mohammad Ali Farsi 

 

Abstract  
The purpose of the presented work is to analysis flight dynamic of launch abort system of a manned 

spacecraft in the conceptual stage of development. To this goal, through studying of various conventional 

configurations and based on the mission considerations, two main variants are selected and several 

analyses are performed on them for the evaluation of aerodynamic performance in different flow regimes 

and operational scenarios. Moreover, the effect of exhaust jets of scape tower nozzles on the flow pattern 

around launch abort system is investigated. The results of simulations indicate that the strut-based low-

mounted nozzle configuration has lower drag force in different flight conditions. On the other hand, less 

interaction between the exhaust jets and spacecraft body is favorably observed for the adaptor-based high-

mounted nozzle configuration. The second variant has extra drag due to four projected nozzles that can be 

handled via redesigning of scape rocket and its nozzles. Accordingly, the final concept of launch abort 

system of considered manned spacecraft is proposed. Based on the aerodynamic solutions, flight dynamic 

simulations are carried out for the assessment of designed flight path and the results show that the 

presented aerodynamic configuration has met the flight path requirements of launch abort mission.               
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 مقدمه

توسهط   نینجات جان سرنشه  دار،نیسرنش یماهایدر فضاپ

مراحهل   نیتراز مهم یکی ،یاضطرار طیسامانه لغو پرتاب در شرا

ت سامانه با توجه به داشهتن نسهب   نیا ی. طراحباشدیم اتیعمل

شهدن   یموتور و بحرانه  یخروج یطول به قطر بالا، وجود جتها

 ،یآیرودینهامیک منظهر   زا ان،یه جر دانیه در م الیدما و رفتار سه 

بهر  فهرار    ایه  0(LAS) . سامانه لغهو پرتهاب  است تیاهم یدارا

در  رد،یه گیقرار م مایفضاپ یکه معمولاً در قسمت بالا یاضطرار

 ،یریه امل در فهاز اوجگ ح یاز خاموش شیهنگام بروز سانحه تا پ

محموله را از حامل جدا و  ای نیقادر باشد واحد سرنش ستیبایم

آپولهو را   یمایفضهاپ  یسهامانه فهرار اضهطرار    0د. شکل یدور نما

سهامانه لغهو پرتهاب معمهولاً پهس از       ی[. طراح0] دهدینشان م

و به  شودیآغاز م نیمحفظه سرنش یکربندیشدن طرح پ یینها

از حامل  مایدور کردن فضاپ یند موتور براطور معمول شامل چ

در  یفهرار اضهطرار   اتیه انجهام عمل  یابر در هنگام سانحه است.

 یشتاب ستیبایموتور روشن حامل، سامانه لغو پرتاب، م تیوضع

بتواند  یتا در مدت زمان کوتاه دینما دیاز شتاب حامل تول شیب

 سهت یبایم نکهیرا از حامل جدا کند. با توجه به ا نیواحد سرنش

 ختسو یموتورها د،یرس ییبه شتاب بالا یدر مدت زمان کوتاه

دارند،  عیسوخت ما ینسبت به موتورها یکه شتاب بالاتر جامد

 نی. به همه باشندیسامانه لغو پرتاب م یبرا یترانتخاب مناسب

سامانه لغو پرتاب، نحوه  یمهم در طراح یهااز چالش یکی لیدل

حهول   الیسه  انیه آن و رفتار جر یهالموتور فرار و ناز ییجانما

 .   باشدیمانور فرار م نیح لهیوس

حول سامانه لغو پرتاب، تا  الیس انیرفتار جر یبررس یبرا

استفاده شهده اسهت.    ،یو تجرب یکنون از هر دو روش حل عدد

آپولهو،   یمایدر روند توسعه سامانه لغو پرتاب فضاپ 01دهه  طی

به دست آوردن  یسامانه برا نیا یبر رو یتجرب شیآزما نیچند

و  یطراحه  در جینتها  نیه انجهام شهد. ا   یآیرودینامیکمشخصات 

[. در 3و 2داشت ] یسامانه لغو پرتاب آپولو، کاربرد فراوان لیتحل

چان و همکارانش از ناسا، با اسهتفاده از حهل    امیلیو 2118سال 

مختلف را با موتور کشنده  انتیحول دو وار الیس انیجر ،یعدد

 بیضههرا ق،یههتحق نیههنمودنههد. در ا لیههتحل ن،یور دورچههو موتهه

 سهه یمقا گریکهد یمحاسهبه و بها    انهت یاردو و یبرا یآیرودینامیک

[. پس از آن، چان و همکهارانش، بها اسهتفاده از اصهل     0] دیگرد

 یمختلف از جمله اثرات جهت خروجه   یهادهیآثار، پد ینهبرهم

                                                      
0 Launch Abort System 

 یازسه هیشهب  یرا بها اسهتفاده از حهل عهدد     شیموتورها و جهدا 

 ونیه اورا یمایفضهاپ  یرا بهرا  رلهز  یداده غ گهاه یپا کینمودند و 

و همکهارانش از مرکهز    لدی، ش2100[. در سال 5] مودندن جادیا

را بها   ونیه اورا یمایسهامانه لغهو پرتهاب فضهاپ     مهز، یا یقهات یتحق

 نیههنمودنههد. در ا یسههازهیشههب یاسههتفاده از روش حههل عههدد

شد، علاوه بر درنظر که در حالت موتور روشن انجام  یسازهیشب

 زیه ن یآیرودینهامیک  بیموتور فرار، ضهرا  یخروج یداشتن گازها

، وانههو و 2100در سههال  نی[.  همچنهه0] دیههاسههتخرا  گرد

جسم بهه شهکل کوسهول را از     کی شیهمکارانش در ژاپن، جدا

 یخروجه  یهها سامانه لغو پرتاب با در نظر گرفتن تداخلات جت

طهی   2100در سهال  [. 0]نمودنهد   یسهاز هیاز موتور فهرار، شهب  

گزارشی که توسط مرکز فناور جرجیا منتشر شهده اسهت رونهد    

کامل طراحی سیستم لغو پرتاب فضاپیمای اورایون مورد بررسی 

. در ایهن تحقیهق پهس از طراحهی، شهبیه      [8] قرار گرفته است

سههازی عههددی حههول سههامانه انجههام شههده اسههت و رفتههار       

وجهی و جهدایش   ههای خر ی وسهیله از جملهه جهت   آیرودینامیک

جریان به عنوان پارامترهای تاثیرگهذار در رونهد طراحهی مهورد     

، تیمهی از پژوهشهگاه   2100در سهال  بررسی قرار گرفته اسهت.  

هوافضا پژوهشهی را در خصهوت توسهعه یهک سیسهتم کنتهرل       

 دار انجام دادنهد وضعیت غیرخطی برای یک فضاپیمای سرنشین

نهال پهیو و رول   . در این تحقیهق کنتهرل وضهعیت در دو کا   [9]

اختراعی توسط یک تیم  2100همچنین در سال صورت گرفت. 

دولتی در ایالات متحده ثبت شده است که در آن یهک آداپتهور   

تواند ای به فضاپیما متصل شده و میدهنده سازهه عنوان اتصالب

. در این سیستم بهه  [01] به عنوان سیستم لغو پرتاب عمل کند

ههای خروجهی   ین اثرات مخهرب جهت  ها در پایدلیل نصب نازل

در جدیدترین تحقیق منتشر شده توسهط   رود.جریان از بین می

ناسا، یک سیستم لغو پرتاب خلاقانه برای فضاپیمای جدید و در 

در ایهن  دست کار آرتمیس مهورد اسهتفاده قهرار گرفتهه اسهت.      

سیستم، پایین آوردن ریسک و راحتی در دسترسی و مونتاژ جز 

و  یهو کونایهن تحقیهق   در لی طراحی بوده است. پارامترهای اص

و مونتهاژ   یسهاز  یکوارچهخلاقانه در  یهمکارانش در ناسا، روش

و  ینهه هز یتوانهد روش م یهن ارائه کردند که ا یسآرتم یمایفضاپ

ایهن تحقیقهات   . [00] لغو پرتاب را کاهش دهد یتمامور یسکر

خل با بکارگیری حل عددی ایرودینامیک برای بررسی تأثیر تهدا 

و بارهای ناپایای وارد بر سهازه  جت های موتور سامانه لغو پرتاب 

 [.  02سامانه همچنان ادامه دارد ]این 
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سهامانه   یک یرمداریز یتمامور یدر پژوهش حاضر طراح

 یانجهام شهده اسهت. بهرا     یندارسرنش یمایفضاپ یلغو پرتاب برا

 یسهاز  یهپهرواز و شهب   ینامیهک منظور با دو روش متفاوت د ینا

 ضههرایبانجههام شههده اسههت کههه در روش نخسههت      ریمسهه

موجهود   یو بهر اسهاس مهدلها    یبه صهورت خطه   یآیرودینامیک

 یهق از طر یبضهرا  یهن زده شهده اسهت و در روش دوم ا   ینتخم

مقالهه حاضهر بهه     یبدست آمده است. نوآور یعدد یساز یهشب

 یچیهده پ ییسامانه هوافضا یک ییکهگردد جایموضوع مقاله بازم

ر یمسه  یسهاز  یهو شهب  یعهدد  یسهاز  یهشهب  به کمک دو ابهزار 

 ینهسامانه به شکل به یطراح یدهشده است و تلاش گرد یلتحل

    موجود انجام شود.    یبر اساس پارامترها

 بندی سامانه لغو پرتابانتخاب پیکر

به طور معمول سامانه لغو پرتاب در قسمت بالای فضاپیما قهرار  

ر، موتور جتیسهون  گیرد و شامل چهار بخش اصلی موتور فرامی

باشد. با توجه به دارا )جداساز(، موتور کنترلی و بخش کانارد می

بنهدی، بررسهی رفتهار    بودن چند موتور سوخت جامهد در پیکهر  

سیال حول وسیله در دو حالت موتور روشن و موتور خاموش، از 

اهمیت بالایی برخوردار بوده و تاثیر زیادی بر روی طراحی ایهن  

ههای خروجهی موتهور فهرار، تحلیهل      رسهی جهت  سامانه دارد. بر

پیکربندی از نظر نیهروی پسها و تحلیهل پایهداری بها توجهه بهه        

تهرین مهواردی   موقعیت مرکز فشار و مرکز جهرم از جملهه مههم   

بایسهت مهدنظر قهرار    است که در طراحی سامانه لغو پرتاب مهی 

بنهدی سهامانه لغهو    گیرد. به طور کلی دو نوع واریانت برای پیکر

وجود دارد. در واریانت نخست که بیشتر در فضهاپیماهای   پرتاب

قدیمی از جمله مرکوری و آپولو مورد استفاده قرار گرفته است، 

های خروجی موتور فهرار، از یهک   برای جلوگیری از برخورد جت

شهد. در ایهن واریانهت،    سازه خرپایی به شکل بر ، استفاده مهی 

گیرد کهه ایهن   قرار میبر  های موتور فرار در قسمت پایین نازل

های خروجی موتور بها بخهش سرنشهین    امر موجب تداخل جت

بنههدی، سههادگی طراحی،کههاهش شههود. مزیههت ایههن پیکههرهمههی

، شماتیک 2باشد. شکل تداخلات با فضاپیما و افزایش ارتفاع می

 دهد.این پیکربندی را نشان می

در واریانت دوم، که بیشتر در فضاپیماهای جدید از جملهه  

ایون، مورد استفاده قرار گرفته، به جای بههره بهردن از سهازه    اور

های موتور فرار به قسهمت فوقهانی وسهیله منتقهل     خرپایی، نازل

های خروجهی موتهور   شده است.  برای جلوگیری از برخورد جت

فرار، محافظ حرارتی یا آداپتور، به قسهمت پهایینی سهامانه لغهو     

با توجه به عهدم وجهود    پرتاب اضافه شده است. در این واریانت،

فضای کافی برای خرو  گازهای خروجی موتور فرار بها سهرعت   

گیرنهد. مزیهت ایهن    زده قهرار مهی  ها به صهورت بیهرون  بالا، نازل

واریانت، عدم نیاز به سازه خرپایی با طول زیهاد و کهاهش طهول    

نیز شهماتیک ایهن نهوع     3باشد. شکل کلی سامانه لغو پرتاب می

هها، در ههر دو   دهند. زاویهه نصهب نهازل   ان میبندی را نشپیکره

درجه در نظر گرفته شده اسهت. ایهن    31بندی، در حدود پیکره

ههای  زاویه با توجهه بهه دو فهاکتور جلهوگیری از برخهورد جهت      

خروجی به بدنه و جلوگیری از افت عملکرد موتور در نظر گرفته 

هها، موجهب کهاهش    شود. در واقع افزایش زاویه نصهب نهازل  می

یروی موثر موتور در راستای محوری و کاهش نیروی پیشرانش ن

های خروجی موتور کل شده و کاهش زاویه موجب برخورد جت

شود. در ادامه، جریهال  به بدنه فضاپیما و یا سامانه لغو پرتاب می

گهر  بنهدی بها اسهتفاده از یهک حهل     سیال بر روی این دو پیکهره 

قهرار گرفتهه اسهت.    تجاری تحلیل شده و نتهایج مهورد ارزیهابی    

، مشخصهات فنهی اولیهه بهرای سهامانه لغهو پرتهاب دو        0جدول 

 دهد.واریانت موجود را نشان می

 مشخصات فنی دو واریانت منتخب -0جدول 

 2واریانت  1واریانت  پارامتر

 301 301 (میلی مترقطر )

 0111 5111 (میلی مترطول )

 000005 000005 (کیلونیوتنتراست موتور فرار )

 0 0 های موتور فرارعداد نازلت

 31 31 (درجهمرکزی ) ها نسبت به خطزاویه نازل

 

 دینامیک پرواز و تخمین سناریوی سامانه لغو پرتاب

عملیات فرار اضطراری، در هنگام بروز سانحه از لحظه قرارگیری 

بر روی لانچر تا حین فاز اوجگیری در فاز موتور روشهن حامهل   

ر حالت کلی، دو سناریو برای سهامانه لغهو   ادامه خواهد داشت. د

و  پرتاب وجود دارد که عبارتند از سناریوهای نرمال )نامی( پرواز

 . [00و  03] 2 فرار اضطراری )غیر نامی(

 محاسبه ارتفاع اوج در حالت موتور روشن

در انجام عملیات لغو سکو، سامانه لغو پرتهاب دو مرحلهه موتهور    

، بدین ترتیب که پس دینمایم روشن و حرکت بالستیک را طی

ثانیه پرواز موتور روشن، موتور فرار خاموش شده و سهامانه   3از 

. محاسهبات ابتهدایی   دههد یمفرار یک حرکت بالستیک را انجام 

                                                      
2 Nominal and Off-nominal 
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ی مسیر سهامانه فهرار نیهز بهه دو قسهمت موتهور       سازهیشببرای 

روشن و موتور خاموش تقسهیم شهده و بهرای هریهک جداگانهه      

. بهرای انجهام محاسهبات اولیهه بهرای      شودیمام ی انجسازهیشب

حالت موتور روشن، یک تقریب اولیه نسبت به ارتفاع او  بها در  

عدم وجود نیروی پسا، و شتاب ثابت بهرای  نظر گرفتن دو فرض 

ی اولیه مسیر پهرواز، بها   سازهیشب. برای شودیمموتور فرار انجام 

( 0رابطهه ) بها اسهتفاده از    ، و10gثابهت  در نظهر گهرفتن شهتاب   

 خواهیم داشت.

(0)       2

0

1

2
y at v t   

، سرعت اولیه را صهفر در نظهر گرفتهه و تغییهر     (0)که در رابطه 

و  (2)ارتفاع و سرعت در شرایط موتور روشن با توجه به رابطهه  

 با فرض شتاب ثابت، برابر خواهد بود با:

(2)             2 2

0 2V V a y   

اتیک مسیر پرواز سامانه لغو پرتاب در عملیهات لغهو   شم 0شکل 

 .دهدیمسکو را نشان 

 

 [1] تصویر سامانه فرار اضطراری فضاپیمای آپولو -1شکل 

 
 طراحی 1تصویر شماتیک واریانت  -2شکل 

 
 

 طراحی 2تصویر شماتیک واریانت  -3شکل 

 

 

 

 شماتیک مسیر پرواز عملیات لغو سکو -4شکل 
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بط ذکر شده و فرضیات در نظر گرفته شده، ارتفاع با توجه به روا

 :باشدیمح زیر و سرعت در پایان زمان سوزش به شر وسیله

 متر 05/000ارتفاع در پایان زمان سوزش: 

 متر بر ثانیه 3/290سرعت در پایان زمان سوزش: 

از این محاسبه اولیه به عنوان ورودی شهبیه سهازی پهروازی در    

 شود.  می های مختلف استفادهحالت

 ی مسیر پس از خاموشی موتور فرارسازهیشب

ی هها دادهی مسیر در قسمت حرکت بالستیک، از سازهیشببرای 

ی اولیه حرکت بالسهتیک  هادادهپایان خاموشی موتور به عنوان 

. با توجه به الهزام طراحهی، سهامانه لغهو پرتهاب      شودیماستفاده 

ت فهرار اضهطراری   برد افقی دو کیلهومتر را در عملیها   ستیبایم

روی سکو ایجاد نماید، لذا با توجهه بهه اینکهه سیسهتم پهس از      

 سهت یبایمه  ردیگیمخاموشی موتور فرار در حالت غیرفعال قرار 

قادر باشد مابقی مسیر خود را به صورت بالستیکی طی کنهد تها   

کیلومتر را برآورده کند. لذا در ایهن بخهش،    2 ایجاد فاصله الزام

ولیه با زاویه پایان خاموشی موتور در زوایهای  ی مسیر اسازهیشب

مختلف انجام شده تها زاویهه مهورد نظهر بهرای پایهان خاموشهی        

بهرای یهک وسهیله پرتهابی کهه در جهو پهرواز         تخمین زده شود.

، دو نیرو اهمیت دارد: نیروی وزن پرتابهه و نیهروی پسها    کندیم

ناشی از پرواز جوی که این نیهرو دقیقها بهرخلاف جههت بهردار      

سرعت است. زاویه پرواز همانطورکه در شکل آورده شهده اسهت   

مشخص شده و جهت مثبت آن زمانی است که بالای محور  βبا 

افقی است. این زاویه از لحظه پرتاب تا رسیدن به نقطهه او  در  

حال کاهش به سمت صفر است و در فهاز بازگشهت ایهن زاویهه     

 .باشدیم 5شکل  منفی خواهد بود. دیاگرام نیروها به صورت

 

 دیاگرام نیروهای وارد به وسیله -5شکل 

 0و  3 بهه صهورت دو معادلهه    x , yمعادله حرکت در دو جهت 

 است:

(3)         
2

2

Cos( ) x
D

t

d
F m

d
  

(0) 
2

2

Sin( )
y

D

t

d
mg F m

d
   

 :  شودیمحاصل  5رابطه در حالی که نیروی پسا از 

(5)         
2

2
D d f air

V
F C A  

بهرای  بزرگتهرین سهطم مقطهع دایهروی جسهم )      آن  که در

ضریب پسا بدون بعد است. بهرای محاسهبه    سیستم فرار(، و 

این ضریب، کدی به صورت خودکار توسعه داده شده اسهت کهه   

با استفاده از میانیابی ضریب پسا را تابعی از عدد مها   قادر است 

و  3معادله دیفرانسیل معادلات محاسبه کند. برای حل دستگاه 

 ODE45و تهابع   MATLABافهزار  به صهورت عهددی از نهرم    0

استفاده می شود. از آنجا که این تابع فقط اجازه یک بار انتگرال 

گیری می دهد، می توان دو معادله دیفرانسیل مرتبه دوم را بهه  

معادله دیفرانسیل مرتبه یک تبدیل کرده و از تابع مهذکور   چهار

برای تشکیل معهادلات نیهاز اسهت سهرعت در دو     فاده نمود. است

 تجزیه شود: 0معادله به صورت  x , yراستای

(0) 2 2
. .
2 2x yV V V

X Y
   

 

 :شودیماستفاده  زیربرای انجام محاسبات از دو رابطه مثلثاتی 

(0) 

.

Cos( )
. .
2 2

xv

v

X

X Y

  



 

(8) 

.

Sin( )
. .
2 2

yv

v

Y

X Y

  



 

 0دیفرانسیل مرتبه اول موجود نیاز به با توجه به چهار معادله 

سازی پس از خاموش شدن شرط اولیه است. از آنجا که شبیه

از ارتفاع و سرعت پایان  موتور انجام شده است، شروط اولیه

آید. کیلوگرم بدست می 0511سوزش با درنظرگرفتن جرم 

همچنین چگالی هوا در هر لحظه بر حسب ارتفاع میانیابی 

ییر آن در محاسبات لحاظ شده است. مدل خواهد شد و تغ

استفاده شده برای محاسبه چگالی هوا بر حسب ارتفاع از سطم 

 .است COESAزمین مدل اتمسفر 



 میثم محمدی امین و همکاران                                             یهوانورد یمهندس یپژوهش -یعلم یهنشر           

 0011 هار و تابستانب، ولا، شماره یست و سومبسال             
6  / 

ادامهه آورده   دربهرای زوایهای مختلهف    شبیه سازی مسیر نتایج 

شههده اسههت، ارتفههاع او  و بههرد در هههر یههک از نمودارههها قابههل  

مسهیر در پایهان    یسازهیشب 01تا  0شکل های شناسایی است. 

مشهاهده   0شکل از نمودار . دهدیمخاموشی موتور فرار را نشان 

، در صورتی که در پایان سوزش، فضاپیما و سهامانه لغهو   شودیم

کیلهومتر   0ی نسبت به خط عمود نداشته باشهند،  اهیزاوپرتاب، 

ی سازهیشب. این ارتفاع با کنندیمارتفاع را از سطم زمین کسب 

با اضهافه شهدن نیهروی     رسدیملیه انجام شده و به نظر مسیر او

پسای واقعی به محاسبات این ارتفاع او ، کاهش خواههد یافهت.   

شهکل  دریافت  توانیمهمچنین با بررسی ادامه نمودارهای فوق 

درجهه در پایهان    81ی مسهیر در زاویهه مسهیر    سهاز هیشبکه  8

متهر و   0111 هر دو الزام ارتفهاع  تواندیمسوزش را نشان داده، 

 .  دینمایممتر در عملیات لغو روی سکو را ارضا  2111برد افقی 

گفت، سهامانه لغهو پرتهاب در پایهان      توانیملذا به طور تقریبی 

 درجه را 01زاویه  بایدزمان سوزش موتور در عملیات لغو سکو، 

نسبت به خط افق داشته باشد. نمودارهای مربوط به ارتفهاع او   

 02و  00ی زوایهای مسهیر مختلهف در دو شهکل     و برد افقی برا

  آورده شده است: 0صه نتایج در جدول خلاآورده شده است. 

 ی مسیرسازهیشبنتایج  -1جدول 

 )متر( برد )متر( ارتفاع اوج به افقزاویه اولیه نسبت 

91 0151 1 

5/89 0109 00/021 

89 0108 2/202 

88 0105 25/008 

85 0122 0210 

81 3901 2350 

05 3810 3035 

01 3020 0380 

01 3052 5890 

51 2500 0031 

01 0905 0800 

31 0380 0020 

21 899 5000 

01 505 0181 

 

 

درجه در پایان  09ی مسیر پرواز با زاویه سازهیشب -6شکل 

 زمان سوزش )برحسب متر(

 

درجه در پایان  90ی مسیر پرواز با زاویه سازهیشب-7شکل 

 ش )برحسب متر(زمان سوز

 

درجه در پایان  99ی مسیر پرواز با زاویه سازهیشب -9شکل 

 زمان سوزش )برحسب متر(
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درجه در پایان  69ی مسیر پرواز با زاویه سازهیشب -0شکل 

 زمان سوزش )برحسب متر(

 

درجه در پایان  49ی مسیر پرواز با زاویه سازهیشب -19شکل 

 زمان سوزش )برحسب متر(

 
 سوزش نمودار ارتفاع اوج برحسب زاویه مسیر در پایان -11شکل 

مشاهده  توانیمدر نمودار ارتفاع او  بر حسب زاویه مسیر 

نمود، با افزایش زاویه پایان سوزش، ارتفاع او  در عملیات لغو 

 05با افزایش این زاویه تا  کهیحالدر  ابدییمروی سکو، کاهش 

ود، برد افقی افزایش نم مشاهده توانیم 02شکل درجه از 

 .ابدییمدرجه به بعد، برد افقی نیز کاهش  05یافته و از زاویه 

ی با دقت آیرودینامیکدر ادامه با حل عددی نتایج نیروهای 

 شود.میانجام  مجددابالاتری وارد حل شده و طراحی ماموریت 

 

 نمودار برد افقی برحسب زاویه مسیر در پایان سوزش -12شکل 

 یآیرودینامیکحل عددی در  انشرایط جری

شود، این با بررسی پاکت پروازی سامانه لغو پرتاب مشاهده می

بایست از لحظه قرارگیری بر روی سکوی پرتاب تا سامانه می

کیلومتری از سطم زمین، از رژیم جریان فروصوت تا  01ارتفاع 

فراصوت، در معرض جریان سیال قرار گیرد. در این رژیم جریان 

بایست قادر باشد در هر لحظه شرایط لازم لغو پرتاب می سامانه

را برای انجام عملیات فرار آماده نموده و به محض دریافت 

زمان کوتاهی ایجاد فرمان لغو، فاصله لازم از حامل را در مدت 

کند. برای بررسی تمامی حالات پاکت پروازی، جریان سیال از 

ل شده و شرایط رژیم فروصوت تا فراصوت بر روی وسیله ح

مختلف از جمله ارتفاع در آن لحاظ گردیده است. شرایط مرزی 

میدان فشار دوردست در نظر گرفته شده است. در حالت موتور 

سازی روشن، شرایط مشابه است با این تفاوت که برای شبیه

های خروجی جریان، شرایط مرزی محل خرو  گاز از جت

محاسبات حاظ شده است. لنر  جریان جرمی ها، به صورت نازل

 311دهد، وزن سوخت موتور فرار معادل انجام شده نشان می

باشد و بر اساس سناریوی ماموریت، زمان سوزش کیلوگرم می

ثانیه است لذا با توجه به اینکه چهار نازل  3سوخت، معادل 

برای موتور فرار در نظر گرفته شده است، دبی خروجی هر نازل 

شود. همچنین، ر ثانیه تخمین زده میکیلوگرم ب 25معادل 

برای محاسبه فشار خروجی موتور از طراحی نازل، با توجه به 

 022002ملاحظات ارتفاع عملکرد موتور، فشار خروجی معادل 

 شده است.فرض گراد سانتی 0011و دمای خروجی پاسکال 
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 معادلات حاکم

 معادلات حاکم بر جریان سیال براسهاس معهادلات بقهای جهرم،    

اسهتوکس شهناخته    -مومنتوم و انهرژی بها نهام معهادلات نهاویر     

 شوند،می

(9) 
2
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به صورت لز  حل شده و مدل جریان  معادلات، در این تحقیق

مورد استفاده قرار گرفته است. این مدل  k--SSTآشفتگی 

در نواحی با عدد رینولدز  k-بطور همزمان توانایی بالای مدل 

را داراست. تابع  پاییندر نواحی با عدد رینولدز  k-مدل  ولا با

ای طراحی شده است که در نواحی نزدیک آمیختگی به گونه

( و در نواحی دور k-دیواره دارای مقدار یک )فعال شدن مدل 

باشد. ( میk-از دیواره دارای مقدار صفر )فعال شدن مدل 

 ،گی به شکل زیر استمعادلات و روابط حاکم بر این مدل آشفت
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 یآیرودینامیکحل عددی 

وسیله،  آیرودینامیکدر مرحله نخست، برای بررسی و ارزیابی 

در حالت موتور خاموش انجام شده است. این عددی سازی شبیه

سازی با هدف بررسی کیفی جریان حول پیکربندی و شبیه

سازی باشد. نتایج شبیهی میآیرودینامیکهای دیدهشناخت پ

بندی دارای سازه خرپایی، به علت فضای دهد، در پیکرنشان می

خالی موجود میان سامانه لغو پرتاب و فضاپیما، ناحیه پرفشار 

آید. این ناحیه در ای به وجود میبزرگی حاوی جریان گردابه

سازی انجام شود. همچنین شبیهبه وضوح دیده می 03شکل 

، افزایش پسا نسبت به واریانت اول را نشان 2شده برای واریانت 

های بزرگ ایجادشده پشت دهد. این افزایش پسا از دنبالهمی

شود که تا سطم ناشی می 2های موتور فرار واریانت نازل

 03یابند. برای مقایسه دو هندسه، در شکل محموله امتداد می

نشان  85/1بندی در عدد ما  پیکرکانتور عدد ما  حول دو 

 داده شده است.

بندی، پسای کمتر یکی از پارامترهای مهم در انتخاب پیکره

تواند بندی در اعداد ما  مختلف می. مقایسه دو پیکراست

میزان نیروی وارده به وسیله را در طول پاکت پروازی نشان 

ما  ، نمودار ضریب پسای دو واریانت در اعداد 00دهد. شکل 

توان مشاهده نمود دهد. در این نمودار میمختلف را نشان می

که روند تغییرات نیروی پسا نسبت به عدد ما  برای دو 

ای در ناحیه گذرصوت و کاهشی هندسه، مشابه و دارای بیشینه

تواند فیزیک در ناحیه فراصوت است. دلیل تشابه دو روند می

شود نین مشاهده میمشابه جریان حول دو واریانت باشد. همچ

، در همه حالات با نسبتی یکسان، 2بندی که ضریب پسای پیکر

است. این موضوع تأثیر قابل ملاحظه و  0بیشتر از واریانت 

های مختلف جریان نشان زده را در رژیمهای بیرونهمسان نازل

لازم  2انتخاب واریانت  رسد در صورتدهد. لذا به نظر میمی

 ها مورد بازنگری دقیق قرار گیرد.است ابعاد و اندازه نازل

لازم به توضیم است که طی مراحل طراحی سیستمی سامانه 

لغو پرتاب و با توجه به تحلیل سلسله مراتبی بین چند واریانت 

گوناگون که نتایج آن در مقاله دیگر نویسندگان ارائه شده است، 

های نصب شده در نوک، امتیاز ی آداپتور و نازلهندسه دارا

های دیگر کسب کرد. دلیل این امر بالاتری را نسبت به واریانت

های موتور فرار با بدنه بود که در عمدتا ناظر به تداخل جت

برای هر دو پیکربندی نشان داده شده است.  05شکل 
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دهد شده نشان می ی انجامهایبررسهمانطورکه اشاره شد، 

، اما مقایسه دو واریانت در داردکمتر  ینیروی پسا 0واریانت 

ی هاجت 0، در واریانت دهدیمحالت موتور روشن نشان 

خروجی موتور فرار، تاثیر زیادی بر روی بدنه فضاپیمای 

موجب ایجاد  تواندیمدار داشته و برخورد آنها به بدنه سرنشین

این مشکلات  کهیحالی حرارتی نامطلوب شود، در هاانیگراد

ها، ، به دلیل وجود آداپتور و فاصله مناسب نازل2در واریانت 

، به دلیل عدم 2کمتر تأثیرگذار است. همچنین در واریانت 

نظر  یابد که ازوجود سازه خرپایی، ارتفاع کل نیز کاهش می

نتایج اساس  است. لذا بر ترمطلوبی حامل، هاتیمحدود

نظر گرفتن اصلاحاتی بر روی هندسه با در  2، واریانت هابررسی

 . شودیمی موتور فرار به عنوان واریانت برگزیده انتخاب هانازل

  
  95/9ماخ در  واریانتدو  حول کانتور عدد ماخمقایسه  -13شکل 

 
 مقایسه ضریب پسای دو واریانت در اعداد ماخ مختلف -14شکل 

  
 در حالت موتور روشن واریانتدو  دما حولکانتور مقایسه  -15شکل 

در ادامه نتایج حاصل از محاسبه روند تغییر ضرایب 

نمودار  00شکل . گرددیمارائه منتخب ی واریانت آیرودینامیک

 2تغییرات ضریب پسا بر حسب زاویه حمله را برای پیکربندی 

، با شودیم. همانگونه که در نمودار مشاهده دهدیمنشان 

رجه، ضریب پسا افزایش یافته و د 81افزایش زاویه حمله، تا 

. همچنین از ابدییمپس از آن ضریب پسا با زاویه حمله کاهش 

درجه به بعد مجددا ضریب پسا با شیب  051زاویه حمله 

نیز تغییرات ضریب  00. نمودار شکل ابدییمکمتری افزایش 

. مشاهده دهدیمممان پیو بر حسب زاویه حمله را نشان 

درجه منفی  001رای زوایای صفر تا ، ضریب ممان بشودیم

نیز در زوایای . شیب منحنی گرددیمبوده و پس از آن مثبت 

درجه ثابت و  011تا  51درجه منفی، بین  51حمله کمتر از 

درجه مثبت است که این  051در زوایای حمله بزرگتر از 

موضوع به ویژه از منظر ملاحظات پایداری وسیله و طراحی 

 نترلر برای آن مهم است. پایدارکننده و ک

 
 حسب زاویه حملهبر 2ندی تغییرات ضریب پسای پیکرب -16شکل 
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 بر حسب زاویه حمله 2بندی تغییرات ضریب ممان پیکر -17شکل 

پههس از بررسههی جریههان حههول وسههیله در حالههت موتههور  

خاموش، حل جریان در شرایط موتهور روشهن نیهز انجهام شهد.      

ههای موتهور فهرار و    ز نهازل های خروجی اتداخل جت 08شکل 

نشهان   2بدنه فضاپیما در شروع مانور فهرار را بهرای پیکربنهدی    

دهد. سامانه لغو پرتاب در سناریوی فهرار اضهطراری، پهس از    می

روشن شدن موتور حرکت خود را از رژیم جریان فروصوت آغهاز  

رسهد. در  کند و ظرف مدت کوتاهی به سرعت گذرصوت مهی می

ن شدن موتور کهه سهرعت حرکهت وسهیله     لحظات ابتدایی روش

های خروجی موتهور فهرار بها حجهم زیهادی      باشد، جتپایین می

ها در لحظات ابتهدایی روشهن   شود لذا بررسی این جتخار  می

شدن موتور از اهمیت بالایی برخوردار است. با توجهه بهه اینکهه    

دار نسبت به حرکت حامهل ر   مانور فرار معمولا به صورت زاویه

ویژه در زوایهای حملهه بهزرگ    ها به بدنه بهد برخورد جتدهمی

درجه نشان داده  31برای زاویه حمله  09مشابه آنچه در شکل 

سهاز باشهد. لهذا در طراحههی    شهده اسهت، ممکهن اسهت مشههکل    

 سناریو فرار باید به این نکات توجه گردد.  وها پیکربندی نازل

 

 ور فرار و بدنههای موتهای خروجی از نازلتداخل جت -19شکل 

فههومی سهامانه   بر این اساس و پس از انجام بازنگری طراحهی م 

ارائهه گردیهد    21طرح نهایی مطابق با شکل لغو پرتاب فضاپیما 

های کوچکتر به منظهور کهاهش پسهای ناشهی از     که دارای نازل

هها  زده از بدنه و موقعیت و زاویه بهینه شهده نهازل  سطوح بیرون

 باشد.با فضاپیما می برای کاهش اثرات تداخل

 
 

 

 
در زاویه حمله  کانتورهای فشار، دما، چگالی و عدد ماخ -10شکل 

 (لابابه ترتیب از درجه) 39

 
 بندی اصلاح شده در گام دوم طراحیپیکر-29شکل 
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 روش دوم -سازی مسیر پس از خاموشی موتور فرارشبیه

 سهازی روش اول همانطور که در بخش پیش اشاره شهد، شهبیه  

ی انجههام آیرودینههامیکبههدون در نظههر گههرفتن کامههل نیروهههای  

ی در راستاهای مختلهف،  آیرودینامیکاست. از بین نیروهای شده

است که نیروی پسآ بر وسیله تاثیرگذار اسهت و  صرفا فرض شده

اسهت. اگرچهه بها    نیروی برآ و نیروی جانبی در نظر گرفته نشده

فرض چنهدان دور از  توجه به دینامیک در نظر گرفته شده، این 

واقعیت نیست، اما در قدم بعدی و به منظهور نزدیهک شهده بهه     

سازی، باید نیروی برآ نیز در معهادلات وارد  تر شبیهشرایط دقیق

سهازی روش اول، در  فرض در نظر گرفتهه شهده در شهبیه    شود.

واقع بر این اصل استوار است که زاویه حمله در طول کل مسیر 

با صفر باشد. وارد کردن تغییرات زاویه حمله بدون تغییر و برابر 

توانههد بههه نههوعی حلقههی واسههط بههین بههه معههادلات حرکههت، مههی

تهوان از طریهق   سازی و تدوین قانون هدایت باشد، زیرا میشبیه

کنترل این زاویه )یا به بیانی زاویه پیو( مسیر حرکهت وسهیله و   

ارضها  وضعیت آن را به نحوی کنترل نمود که الزامات بالادستی 

شود و همچنین در صورت لزوم برخهی پارامترههای عملکهردی    

با توجه به اینکه در اسهتخرا  معهادلات حرکهت در     بهینه شود.

روش اول، اساسها زاویهه حملهه )و نیههروی بهرآ( در نظهر گرفتههه      

است در نتیجه نیاز به استخرا  مجموعه معادلات جدیدی نشده

فرانسهیل مربهوط بهه    است به نحوی که این متغیرها و معادله دی

ها در مجموعه معادلات وارد شود. بهدین منظهور در   تغییرات آن

 یابنهد. ابتدای این بخش مجهددا معهادلات حرکهت توسهعه مهی     

نمههایش داده  20شههکل دیههاگرام نیروهههای وارد بههر وسههیله در  

شود، دستگاه مختصات زمین است. همانطورکه مشاهده میشده

است. بها توجهه   نظر گرفته شدهثابت به عنوان دستگاه مرجع در 

به محدودۀ حرکتی وسیله، از کروی بودن زمین و همچنین اثهر  

رفا دوران زمین به دور خود، صرف نظر شده و در مرحلی اول، ص

ی آیرودینهامیک تفکیک نیروهای  ابد.یمعادلات دو بعد توسعه می

به نیروهای پسآ و برآ در حقیقت در محورهای مختصهاتی قابهل   

ت که توسط راستای باد نسبی و راستای عمهود بهر آن   انجام اس

باشد. در نتیجه به کار بهردن ضهرایب پسهآ و بهرآ در     تعیین شده

ی وارد بر وسهیله در راسهتای طهولی    آیرودینامیکمورد نیروهای 

بدنی و عمود بر آن تنها در حالتی صحیم است که فهرض شهود   

واضم در  زاویه حمله برابر صفر است. اگرچه این فرض به صورت

اسهت امها روش قبهل    توسعی معادلات روش پیشین ذکهر نشهده  

 مبتنی بر صفر بودن زاویه حمله و عدم تغییرات آن است.

 

 : دیاگرام نیروهای وارد بر وسیله با درنظرگرفتن زاویه حمله21شکل 

بدون این فرض زاویه حمله دارای مقدار مشخص و یک معادلهه  

، است. بها توسهعی معهادلات از    دیفرانسیل مربوط به تغییرات آن

معادلات پایی نیوتنی نتایج زیر بهرای معهادلات حرکهت حاصهل     

 شود:می
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با فرض اینکه موتور وسیله خهاموش اسهت و نیروههای خهارجی     

ی هستند، در آیرودینامیکوارد بر وسیله صرفا نیروهای گرانش و 

بههاد در  zبههاد و  xراسههتاهای معههادلات فههوق نیروهههای وارده در 

ی پسآ و برآ هستند. با توجه آیرودینامیکحقیقت همان نیروهای 

به اینکه هدف این است که معادلات برای دستگاه مرجع زمینی 

توسعه یابند، در کنار زاویه حمله، زاویه مسهیر پهرواز نیهز دارای    

 اهمیت خواهد بود. زاویه گاما، زاویه مسیر پرواز است کهه زاویهه  

بین راستای افق دستگاه مرجع زمین با راستای سهرعت نسهبی   

بیانگر نر  تغییرات زاویهه مسهیر پهرواز     qاست. همچنین متغیر 

است. دو معادله دو متغیر زاویه مسیر پرواز و نهر  آن، مشهاهده   

شود که نیاز است معادلات دیفرانسهیل مربهوط بهه تغیهرات     می

ین صهورت اسهتخرا    ها نیز مشخص شود. این دو معادله بهد آن

 اند.شده
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ههای خهارجی وارد بهر وسهیله     ممهان  در معادلات فوق 

اسهت کهه ایهن متغیهر     سازی کنونی فرض شدههستند. در شبیه

های ناشی از توزیع فشار برابر صفر باشد اما در حالت کلی ممان

هها رابطهی   . ایهن ممهان  شهود ی بهر وسهیله وارد مهی   آیرودینامیک

مستقیمی با اختلاف محل قرارگیری مرکز جهرم و مرکهز فشهار    

ی امکههان وارد کههردن آیرودینههامیکهههای دارد. عههلاوه بههر ممههان

های کنترلی به منظهور کنتهرل مسهیر و وضهعیت وسهیله      ممان

های ههدایت و کنتهرل   ها به تحلیلوجود دارد. انجام این تحلیل

است. همچنین در معهادلات  ذار شدههای آتی پروژه واگدر بخش

 ممان اینرسی وسیله در راستای عمود بر صفحه است. فوق 

تهوان  با مشخص شهدن سهرعت و زاویهه بهردار آن بها افهق، مهی       

موقعیت وسیله را نیز در راستاهای عمودی و افقهی بیهان شهده    

 توسط دستگاه مختصات زمین، محاسبه نمود.

شهود و آمهادۀ   عادلات حرکت کامهل مهی  بدین ترتیب مجموعی م

سازی حرکت هستند. در مرحله ها به منظور شبیهتعیین ورودی

سهازی حالهت قبهل،    اول تولید نتایج به منظور مقایسه بها شهبیه  

تمام شرایط مشابه با حالت پیشین در نظر گرفته شهد. شهرایط   

سازی مطابق با نقطی پایان حرکت فاز موتهور روشهن   اولیی شبیه

متر بر ثانیه، موقعیت وسهیله   290,3اشد. سرعت اولیه برابر بمی

برابهر   zبرابهر صهفر، موقعیهت وسهیله در راسهتای       xدر راستای 

متر، زاویه حمله اولیه برابر صفر، نهر  تغییهرات زاویهه     000,05

مسیر پرواز برابر صفر و مقدار زاویه مسهیر پهرواز اولیهه مقهادیر     

اسهت. از بهین   گرفتهه شهده  درجه در نظهر   01تا  91مختلف از 

ی نیههز صههرفا ضههریب پسههآی حاصههل از  آیرودینههامیکضههرایب 

 Missile DATCOMافهزار  های انجهام شهده توسهط نهرم    تحلیل

(MDدر معادلات وارد شده )   است. مشخصات ابعهادی و جرمهی

اسههت. وسههیله نیههز هماننههد حالههت پههیش در نظههر گرفتههه شههده

رتهاب نیهز بها    مشخصات مربوط محل پرتاب و زاویهه آزیمهوپ پ  

 است.های معمول از پایگاه سمنان لحاظ شدهتوجه به پرتاب

تواند تغییرات زیادی را در نتایج حاصل از یکی از عواملی که می

ی است. در آیرودینامیکسازی وارد نماید، تغییر در ضرایب شبیه

ی آیرودینهامیک ها با استفاده از اطلاعهات  سازیمرحله بعد، شبیه

است. با توجه به اینکه بهه  انجام شده CFDهای حاصل از تحلیل

منظور مقایسی نتایج تمهام شهرایط اولیهه و مشخصهات مسه له      

است، تنها ضهریب  های پیشین در نظر گرفته شدههمانند حالت

ی وارد شده در معادلات نیز همان ضریب پسآ است آیرودینامیک

 است.که در زاویه حمله صفر درجه محاسبه شده

اسهت.  ها انجام شدهسازیاز این اطلاعات مجددا شبیه با استفاده

مقایسه نتایج مهروبط بهه ارتفهاع او  و حهداکثر بهرد وسهیله در       

 ارائهه شهده   2جدول جدول زوایای مسیر پرواز اولیی مختلف در 

همچنین به منظور مقایسه نمودار تغییرات ارتفاع او  بهر   است.

سب زاویه مسیر پرتاب اولیه و همچنین حداکثر برد بر حسب ح

ارائهه   23و  22ههای  شکلزاویه مسیر پرتاب اولیه، به ترتیب در 

است. لازم بهه ذکهر اسهت بهه دلیهل نزدیهک بهودن نتهایج         شده

سازی اول و دوم در مقیاس نمودارهای ارائه شده، تفکیهک  شبیه

 این دو سری نتایج ممکن نیست.

سازی روش دوم با یسه نتایج حاصل از شبیهمقا -2جدول 

 CFDو  MDاطلاعات ورودی حاصل از 

زاویه 

اولیه 

نسبت 

به 

 افق

ارتفاع اوج 

)متر( 

سازی شبیه

 -دوم

های داده
MD 

ارتفاع اوج 

)متر( 

سازی شبیه

 -دوم

های داده
CFD 

حداکثر برد 

)متر( 

سازی شبیه

 -دوم

های داده
MD 

حداکثر برد 

)متر( 

سازی شبیه

 -مدو

های داده
CFD 

91 0103 0080 1 1 

89,5 0102 0080 020 23 

89 0100 0080 200 00 

88 0150 0085 080 90 

85 0133 0081 0210 232 

81 3950 0001 2303 052 

05 3800 0020 3039 055 

01 3030 0380 0010 830 

01 3000 0209 5880 0000 

51 2583 0020 0022 0300 

01 0909 902 0885 0522 

31 0388 810 0020 0590 

21 911 001 5000 0591 

01 500 519 0101 0519 
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مقایسه تغییرات ارتفاع اوج بر حسب زاویه مسیر  -22شکل 

 سازی و اطلاعات ورودی مختلفپرتاب اولیه در حالات شبیه

 
 ریمس هیزاو حسب بر حداکثر برد راتییتغ سهیمقا -23شکل 

 مختلف یورود اطلاعات و یسازهیشب حالات در هیاول پرتاب

همانطور که پیشتر نیهز مطهرح گردیهد در شهرایطی کهه صهرفا       

ضریب پسآ به عنهوان نیهروی خهارجی وارد بهر وسهیله در نظهر       

نظهر  گرفته شود و همچنین از تغییرات زاویه حملهه نیهز صهرف   

سهازی تها تقریهب مناسهبی     شود، نتایج حاصل از دو نهوع شهبیه  

سازی نوع دوم قابلیت اضافه کهردن  شبیه .مشابه یکدیگر هستند

های کنترلهی را  تغییرات زاویه حمله و وارد کردن نیروها و ممان

ههای ههدایت و   باشد که به نوعی اولین قهدم در تحلیهل  دارا می

سهازی  کنتهرل اسهت. در گهزارش حاضهر از ایهن قابلیهت شهبیه       

ههای ههدایت و کنتهرل بهه     است و انجهام تحلیهل  استفاده نشده

توانهد  یکی از عواملی که مهی  است.حل آتی پروژه واگذار شدهمرا

سهازی وارد نمایهد،   تغییرات زیادی را در نتایج حاصهل از شهبیه  

ی اسههت. در نتیجههه یکههی از  آیرودینههامیکتغییههر در ضههرایب  

هها، ارائهه   سهازی ترین اقدامات جهت افزایش دقت شهبیه اساسی

آ در این مرحله ی پسآ و برآیرودینامیکتخمین دقیقی از ضرایب 

در صورتی کهه مبنهای    و ضریب ممان پیو در مراحل آتی است.

در نظر گرفتهه شهود، ارتفهاع و     MDمحاسبات ضرایب حاصل از 

متر( توسط زاویه مسیر پرواز اولیهی   2111و  0111برد الزامی )

شود. امها در صهورتی کهه مبنهای محاسهبات      درجه ارضا می 81

ام از زوایهای مسهیر پهرواز    باشد، هیچکد CFDضرایب حاصل از 

توانههد بههه ارتفههاع و بههرد الزامههی دسههت پیههدا کنههد و بایههد نمههی

راهکارهای دیگری جههت ارضهای ایهن الزامهات ارائهه شهود. در       

سنجی طراحی مسهیر بهرای   گیری در مورد امکاننتیجه تصمیم

ارضای الزامات مذکور وابسته به تعیین تکلیف در مورد ضهرایب  

 ی است.آیرودینامیک

 خمین سناریو برای سامانه لغو پرتابت

، یهک  ی انجام شهده هایسازهیشببا توجه به مطالعات پیشین و 

سناریو برای سامانه لغو پرتاب، تخمهین زده خواههد شهد. بهرای     

اجرای سناریو، اطلاع از نقاط ایمن در پایگهاه پرتهاب از اهمیهت    

بالایی برخوردار است چراکه در صهورت نیهاز بهه عملیهات فهرار      

منطقهه   سهت یبایماضطراری، بر روی سکو و یا نزدیک به سکو، 

کیلهومتری، آمهاده    2اطراف سهکوی پرتهاب، حهداقل تها شهعاع      

منطقهه ایمهن    20شهکل  عملیات بوده و خالی از سهکنه باشهد.   

 تهوان یمه . در ایهن تصهویر   دهدیمسکوی پرتاب سفیر را نشان 

کیلههومتری از ایهههن سهههکو،   0/2مشههاهده نمهههود، در فاصهههله  

کیلهومتری نیهز،    0/2ی آسمان قرار دارد و در فاصهله  سراهمانم

سکوی پرتاب سیمرغ قرار دارد. همچنین در شمال غرب سکوی 

امها قسهمت جنهوبی و جنهوب      باشدیمپرتاب، منطقه مسکونی 

 شرقی منطقه ایمن بوده و ایمنی بالاتری دارد.

 

 نقشه منطقه ایمن سکوی پرتاب سفیر -24شکل 
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ی انجام شده، سناریوی لغهو پرتهاب مطهابق    هایسبرربا توجه به 

. بر این اساس، دو سهناریوی لغهو پرتهاب روی    است 25شکل با 

سکو/نزدیک سکو و بیشینه فشار دینهامیکی بهرای سهامانه لغهو     

پرتاب وجود خواههد داشهت. در سهناریوی اول، پهس از روشهن      

و زاویه پیو لازم برای انجام مانور پهی  ستیبایمشدن موتور فرار 

و بدست آوردن برد افقی کهافی، فهراهم شهود. ایهن زاویهه پهیو       

تامین خواهد  ی غیرفعالهازمیمکانتوسط موتور کنترل پیو و یا 

شد. پس از انجام مانور پیو، شهرایطی فهراهم خواههد شهد کهه      

فضاپیما بتواند در شرایط پایدار از سامانه لغو پرتاب جهدا شهود.   

فضهاپیما، سهامانه بازیهابی،     پس از جدایش سامانه لغو پرتهاب از 

در سهناریوی   محموله را با سرعت قابل قبول فرود خواههد آورد. 

دوم، نیازی به انجام مانور پیو توسط سامانه لغو پرتاب نیسهت و  

مانور پهیو بهرای ایجهاد بهرد افقهی لازم، توسهط حامهل تهامین         

. مابقی مراحل عملیات لغو پرتاب مشهابه سهناریوی اول   شودیم

شهکل  در  پرتاب به صهورت کامهل  مراحل عملیات لغو  .باشدیم

 آورده شده است. 25

 

 سناریوی لغو پرتاب پیشنهادی -25شکل 

 گیرینتیجه

سامانه لغو پرتهاب   آیرودینامیکدر این تحقیق طراحی و تحلیل 

دار زیرمههداری در مرحلههه طراحههی  یههک فضههاپیمای سرنشههین 

انهواع   مفهومی انجهام شهد. بهرای ایهن منظهور پهس از بررسهی       

های متداول و براساس ملاحظات مهأموریتی، دو نهوع   پیکربندی

ههای گونهاگون بهرای ارزیهابی     واریانت اصهلی انتخهاب و تحلیهل   

هههای جریههان و سههناریوهای  ی در رژیههمآیرودینههامیکعملکههرد 

ههای  عملیاتی مختلف بر روی آنها صورت گرفت. بعلاوه اثر جت

حول سامانه لغو پرتاب  های موتور فرار بر جریانخروجی از نازل

ههای انجهام شهده    سازینیز مورد مطالعه قرار گرفت. نتایج شبیه

دهد که پیکربندی دارای اتصال خرپا و نازل موتور فرار نشان می

پایین در شرایط پروازی مختلف پسای به نسهبت کمتهری دارد.   

های خروجی موتور فرار با بدنه، پیکربندی اما تداخل کمتر جت

سازد. تر میصال آداپتور و نازل موتور فرار بالا را مطلوبدارای ات

پسای افزوده در این پیکربندی نیز که عمدتا ناشی از چهار نازل 

های آن تها  زده از بدنه است با بازطراحی موتور فرار و نازلبیرون

 یابد.  حد زیادی کاهش می

ها طراحی ماموریت سامانه لغهو پرتهاب بهرای فضهاپیما    در 

بایسهت بهه صهورت    و دینامیک پهرواز وسهیله مهی    نامیکآیرودی

یکوارچه در نظر گرفته شده و کل پاکت پروازی را شامل شهود.  

در طراحی ماموریت شبیه سازی مسیر با سه روش مختلف و بر 

اساس ابزارهای در دسترس از جمله تخمین تحلیلی، استفاده از 

وئنهت  و شبیه سازی عددی توسهط نهرم افهزار فل    MDنرم افزار 

دههد بها شهبیه سهازی     انجام شده است. نتیجه تحقیق نشان می

عددی مقدار نیروی پسای محاسبه شده با دقت بیشتری لحهاظ  

دهد و دو حل دیگر از ها خود را نشان میشده و در شبیه سازی

نتهایج   MDجمله حل تحلیلی و حل بها اسهتفاده از نهرم افهزار     

ان عنهوان نمهود   تهو مشابهی دارند. به عنهوان جمهع بنهدی مهی    

ههای قهرار گرفتهه در پهایین     استفاده از پیکره بندی دارای نازل

ی و دینامیهک پهرواز   آیرودینامیکدارای کارایی مناسبی از لحاظ 

تواند در صورت بروز سهانحه، فضهاپیما را بهه منطقهه     دارد و می

همچنهین سهناریوهای ممکهن بهرای انجهام      ایمن منتقل نماید. 

 دیده شده است.  ماموریت در بخش پایانی
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