
   

 

 3مصطفي ذاكري ؛٭ 2مصطفي محمدي ؛1زادهعليرضا باصحبت نوين

شود. اين فرآيند بر اساس طراحي ي حاضر روند طراحي مفهومي بوستر جانبي سوخت جامد ارائه ميدر مقاله

ي آماري بر روي بوسترهاي سوخت جامد موجود در جهان استخراج مك مطالعهمفهومي موتورهاي سوخت جامد و به ك

ي طراحي مشاركتي كه قابليت تداخل كاربر در تغيير عوامل ورودي را فراهم گرديده است. طراحي مفهومي، به كمك نظريه

فته شده است و با هاي موجود بر روي عوامل موتور در روند طراحي در نظر گرانجام شده است. محدوديت آوردمي

سازي پرواز افزار طراحي موتور سوخت جامد و شبيهشود. در راستاي اين طراحي، نرماطلاعات آماري تطبيق داده مي

 موشك نيز تهيه و بكار گرفته شده است.

 طراحي مفهومي، موتور سوخت جامد، سيکل طراحي بوسترهاي جانبي، طراحي مشارکتي

Design of Solid Rocket Booster based on Collaborative 

Design Theory 
A.Novinzadeh, M.Mohammadi and M.Zakeri 

ABSTRACT 

In this study, a design cycle of strap on booster is presented. This procedure, based on conceptual design 

of solid rocket motor and statistical studies of strap on booster, is derived. The conceptual design, usages the 

collaborative design that enables the user interfaces to affection the design parameters. Afterwards, the 

software of solid rocket design and simulation of missile flight has been produced.  

KEYWORDS : Strap on Booster Design, Conceptual Design, Solid Rocket Motor 

 

دستيابي به فناوري بكارگيري بوسترهاي جانبي براي افزايش 

هاي موجود در كشور ضروري است. بدليل انرژي موشك

ي اهميت افزايش بار محموله در هر پرتاب و اثر آن بر هزينه

، پيشرفت صنعت در اين راستا بسيار مهم ي مأموريتتمام شده

است. در اين پژوهش در نظر داريم، با تدوين روند طراحي 

افزار طراحي اين برهاي بوستردار، روند و نرممفهومي ماهواره

افزار با بكارگيري طراحي نوع موشك تدوين گردد. در نرم

 ي همه سازي پرواز موشك جامد و انجام شبيه  موتور سوخت

 

امل موتور و همچنين نيروهاي وارد بر موشك در طول مسير عو

افزار براي توان از اين نرمشود. در پايان ميمحاسبه مي

 هاي موجود در كشور استفاده نمود.بوستردار نمودن موشك

 

 آلراكت ايده 

ر مفهوم سيستم پيشران ايدآل براي بيان مفاهيم ترموديناميكي د

 گيرد.ي رياضي مورد استفاده قرار ميقالب روابط ساده

                                                           

 22/2/1319تاريخ دريافت مقاله:

 4/7/1391تاريخ اصلاحات مقاله: 
 (novinzadeh@gmail.comاستاديار، عضو هيئت علمي دانشگاه خواجه نصيرالدين طوسي ) 1

دانشكده هوافضا خواجه نصيرالدين طوسي، رشته مهندسي فضايي، كارشناسي ارشد،  ه مسئول ونويسند ٭ 2
(mms.mohammadi@gmail.com) 

 (mostafa.zakeri5@gmail.comكارشناسي ارشد، )دانشكده هوافضا خواجه نصيرالدين طوسي، رشته مهندسي فضايي،  3

mailto:mostafa.zakeri5@gmail.com


 

  
85 

نمايند كه اين معادلات، نازل شبه يك بعدي را توصيف مي

ي معادلات دو يا سه بعدي جريان در حالت واقعي ساده شده

هستند. كارائي سيستم پيشران موتور راكت در حالت واقعي 

آل آن ت ايدهدرصد كمتر از مقدار محاسبه شده در حال 1-6بين 

توان از عوامل بدست آمده در حالت . بنابراين مي[6]است

آل، با يك ضريب اصلاحي استفاده نمود. در موتور سوخت ايده

جامد، سوخت بايد همگن و يكنواخت باشد و با نرخ ثابتي 

شران بسوزد. در اين بخش محاسبات مربوط به سيستم پي

بوستر مورد بررسي قرار گرفته است. گفتني است که محاسبات 

تواند در روند طراحي اهميت داشته مربوط به اين قسمت مي

باشد. زيرا همه عوامل ديگر از جمله ابعاد، وزن موتور، زمان 

سوزش و... بسته به مقادير عوامل مختلف سيستم پيشران قابل 

هاي اوليه و تخمين داده محاسبه است. رعايت الگوي مناسب در

تواند به اجراي اين روند طراحي کمک نيز تجربه کافي، مي

نموده و ديد مناسبي را از مقادير مختلف عوامل به طراح دهد. 

نظر در ادامه به اين روند اشاره شده است. الگوي طراحي مورد

با تخمين برخي از عوامل با استفاده از اطلاعات آماري شروع 

در پايان، اين مقادير که به شکل تخميني وارد شود و مي

هاي روند طراحي اصلاح محاسبات شده است در حلقه

تواند در شوند. اين مقادير اوليه از نظر تعداد و مقدار، ميمي

اجراي روند طراحي ياد شده اثرگذار باشد. بديهي است که 

. تر خواهد بودتخمين تعداد کمتري از عوامل براي کاربر مناسب

افزار اكسل و افزاري مورد استفاده در اين طراحي، نرمکد نرم

افزارها در انجام متلب بوده است. با توجه به قابليت اين نرم

هاي گرافيکي، قابليتو  1محاسبات رياضي و نيز اجراي حلقه

  .[6]توان از آن براي اين طراحي استفاده نمودمي

 

منظور از طراحي موتور تعيين نيروي موتور، ضربه ويژه، 

به طور كلي عوامل طراحي  .سطح گلوگاه و دبي جرمي آن است

 :گيرندي زير قرار ميدر دو دسته

 عوامل مستقل -1

 عوامل وابسته -2

در روابط ارائه شده براي طراحي موتور، عوامل مستقل و 

محسوب  طراحي يهاي برنامهكه به عنوان ورودي مقادير آنها

 :[6]عبارتند از شوندمي

 نسبت حرارتي ويژه  -1

 Rثابت گاز  -2

 fTدماي شعله  -3

 cPفشار محفظه ي احتراق  -4

 ePفشار خروجي نازل  -2

 ي طراحي موتور عبارتند از:هاي برنامهخروجي

(، m(، دبي جريان خروجي )eMماخ جريان خروجي )

(، نيروي موتور fC(، ضريب نيروي موتور )tAسطح گلوگاه )

 (Ispضربه ويژه )(، T) 2در شرايط انبساط كامل

 اند.( ارائه شده1عوامل مستقل و وابسته در جدول )

 مستقل و وابسته در طراحي موتور عوامل(: 1جدول )

 عامل نام عامل )واحد(
 نوع عامل

 وابسته لمستق

    نسبت حرارتي ويژه

  R  (K 2/sec2m°ثابت گاز )

 (K°) دماي شعله
fT   

 (bar) فشار محفظه احتراق
cP   

 (bar) فشار خروجي نازل
eP   

 روجي از موتورماخ جريان خ
eM   

 سطح خروجي به گلوگاهنسبت
A A

p t

 
  

 (2mسطح گلوگاه )
tA   

 (mقطر خروجي نازل )
eD   

 ضريب نازل
fC   

 Th   (Nتراست )

 (secضربه ويژه )
spI   

 m   (kg/secدبي جرمي )

 افت تراست
fK   

 

ترين در فرايند طراحي موتور سيستم نازل يکي از مهم

ي انبساط دهد. نازل وظيفههاي طراحي را تشکيل ميبخش

ي ترين ضربهنظمي براي ايجاد بيشفزايش بيگازها با حداقل ا

ويژه را بر عهده دارد. شكل نازل از نظر هندسه و ابعاد معيار 

نظمي را تعيين نمايد. عواملي مانند فشار حداقل افزايش بي

ي سوخت، درصد آلومينيوم خروجي، فشار داخلي، دماي اوليه

تركيبي، نوع سوخت، سطح گلوگاه و سطح خروجي نازل 

هستند. با بدست آوردن جرم  Ispي بيشترين كنندهينتعي

پيشران و داشتن ضريب سازه و قطر بوستر در طراحي 

با داشتن ضريب حرارتي  .آماري، طراحي موتور آغاز شود

P، فشار محفظه احتراق ويژه گازهاي خروجي 
c

و فشار  

Mتوان ماخ جريان خروجي )، ميPeخروجي گازها 
e

(، نسبت 

سطح خروجي گازها به گلوگاه )
A

e

A
t

C( و ضريب تراست )
f

 )

 را با فرض جريان ايزنتروپيک از روابط زير بدست آورد.



   

 eMي محاسبه( 1
(1) ( , , )c e ep p M  
 (tAي سطح گلوگاه موتور)( محاسبه2

(2) ( , , )M A A
e e t

  

 (mي دبي خروجي موتور)( محاسه3

(3) ( , , , , )p A R T m
c t f

  

 (Tتراست موتور) ( محاسبه4

(4) ( , , ) ;p p c T pds p A c
c e f c t f

     

 

ي احتراق، جنس و دماي نرخ سوزش به فشار داخل محفظه

اي كه به طور گسترده ترين رابطهسوخت بستگي دارد. معروف

( آمده 5شود در رابطه )هاي سوزش استفاده ميسازيدر شبيه

 :[6]است

(5) nr ap
c

 

a  وn  عوامل مربوط به مشخصات سوخت هستند و طور

آيند. در محاسبات مربوط به موتور بوستر تجربي بدست مي

9/0a   4/0وn   است. از نرخ سوزش براي تعيين ضخامت

 .[6]شود سوخت درون موتور استفاده مي

 

اي از سوخت درون موتور است. گرين، شكل ساختار يافته

هاي عملكردي موتور را ي گرين ويژگينوع سوخت و هندسه

ي آن است. در واقع د. يكي از عوامل گرين، هندسهنمايتعيين مي

ي افزايشي، كاهشي يا خنثي بودن كنندهي گرين مشخصهندسه

هاي مختلف، خواهيم ديد روند تراست است. با بررسي هندسه

اي با توليد تراست ثابت، در طول عملكرد ي ستارههندسه

 .[6]موتور براي استفاده در بوسترهاي جانبي مناسب است 

سطح سوزش در مدت زمان كاركرد موتور به طور تقريبي 

(. با ثابت بودن سطح سوزش، دبي ±15ثابت است )با اختلاف 

 :[6]آيد( ثابت بدست مي6ي )جرمي موتور نيز از رابطه

(6) m A r
b

 

بنابراين با ثابت بودن دبي جرمي، تراست موتور نيز ثابت 

 شود.مي

 

 :[6]شود( محاسبه مي7ي )قطر خارجي گرين از رابطه

(7)  2D D
G c i l

e
      

، Dر موتور باا در فرمول بالا قطر بيروني موتور، يا همان کاليب

و  lو  c ،iهاي پوسته، عايق و لاينر به ترتيب باا  ضخامت

انااد. مجمااوع نمااايش داده شااده GDقطاار خااارجي سااوخت بااا 

متار در نظار   ميلاي  8لاينر را برابار باا    ضخامت پوسته، عايق و

 شود:( محاسبه مي8موتور از رابطه ) 3ايم. ضريب بارگرفته

(8) 
موتور کل حجم

موتور پر حجم


 
توان با فرض توزيع ( را ميfuelAسطح مقطع سوخت )

 :[6]( بدست آورد9ي )يکنواخت سوخت در طول موتور از رابطه

(9) 
2

4

D
GA

fuel


 

همچنين سطح مجراي عبور گازها، که در محاسبه 

معيار
A

p

A
t

 :[6]آيدبدست مي (10)رود، از رابطه به کار مي 

(10)  
2

1
4

D
GA

p


  

توان طاول گارين را   بدين ترتيب با داشتن چگالي سوخت، ميو 

 :[6]بدست آورد

(11) 
.

m
PL

G A
fuel


 

 

طول نازل تابع متغيرهاي متفاوتي مانند سطح رانش، فشار 

طور محفظه و نسبت انبساط است. براي تعيين طول نازل به 

 گيريم:تحليلي، فرضيات زير را در نظر مي

 باشد. cpي احتراق فشار محفظه

 باشد. ي سوخت نسبت حرارتي ويژه

 باشد. epفشار خروجي نازل 

 باشد. نصف زاويه همگرا 

 باشد. اويه واگرا نصف ز

بصورت زير محاسبه  nl( طول نازل 1با استفاده از شكل )

 :[6]شودمي

(12) 

1 2

cot
1

( ) cot cot
2 3 4 1

( ) cot ( ) cot

l l ln

l r
m

l l l r r r
e t

l r r r rn m t e t



 

 

 



    

    

 

 
 جامدنازل موتور سوخت  :(1) شکل
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هاي مختلف ي موتور، وزن و ابعاد قسمتدر طراحي سازه

وزن و  -1ها شامل شود. اين قسمتموتور محاسبه مي

 -3بند وزن و ضخامت عدسي سربند و ته -2ضخامت پوسته 

هاي وزن فلنج -6وزن عايق  -5زنه وزن آتش -4وزن نازل 

هاي مختلف جرم قسمتي ابعاد و اتصال است. براي محاسبه

 :[6]كنيمموتور بصورت زير عمل مي

 

پوسته وظيفه تحمل نيروي بوجود آمده بر اثر احتراق 

درون موتور را بر عهده دارد. اين قسمت ممكن است از مواد 

فلزي، مواد ترکيبي يا تركيبي از اين دو مواد ساخته شود. 

 .[6]شود( محاسبه مي13خامت و وزن پوسته از رابطه )ض

(13) .
p r
c csp f MEOP t

c s cs F
tu

   

( استفاده 14ي جرم پوسته از فرمول )براي محاسبه

 نماييم:مي

(14) ( )m DL t
case G cs cs

  

 

ا كمترين افزايش ي انبساط محصولات احتراق، بنازل وظيفه

( محاسبه 15نظمي را به عهده دارد. جرم نازل از فرمول )بي

 :]1[شود مي

(15)  
  

0.917
1.2

0.3

40.256 10
0.40.8 0.6

m c
p

m
noz

p t tg
c n cn





 
 

   
 
 
 

 

( قابل 6ي گازهاي خروجي از فرمول )سرعت مشخصه

 محاسبه است:

(16)  

1

2 2 1

1

RT
c

A
e

A
t















  
 
 



 

 

آن را ي روشن نمودن موتور در ابتداي كار چاشني وظيفه

به عهده دارد. اين وسيله به صورت يك موتور سوخت جامد 

كوچك عمل نموده، فشار و دماي مناسب براي شروع احتراق 

ي آورد. جرم چاشني به وسيلهدرون محفظه را فراهم مي

 :[6]شود( محاسبه مي17فرمول )

(17) 0.57112.27m V
ig port

 

 

ي محافظت از پوسته در مقابل حرارت توليد عايق وظيفه

شده در محفظه احتراق را دارد. در ابتداي طراحي جرم عايق را 

 .[6]( محاسبه نماييم18از فرمول )

(18) 0.02m m
insul motor

 

 

)رين، مجراي عبور گاز يكي از عوامل مهم گ )pA  است. اين

سطح در شروع كار موتور نبايد كوچكتر از سطح گلوگاه باشد. 

در صورت رعايت نکردن اين موضوع در موتور، سوزش 

ي خشك آن نيز افزايش فرسايشي بوجود آمده و جرم سازه

راحي يابد. نسبت مساحت گذرگاه به گلوگاه عامل مهم در طمي

( را كه معيار تجربي است در 19است بنابراين در طراحي، قيد )

 :[6]گيريمنظر مي

(19) 2

A
p

A
t

 

نسبت وب به كاليبر محدوديت مهم ديگري است كه براي 

ي گرين درون موتور بايد در اين محدوده سازي هندسهپياده

 :[6]قرار گيرد

(20) 2
0.3 0.6

web

D


  

با داشتن نرخ سوزش و زمان كاركرد، ضخامت سوخت 

 :[6]آيد( بدست مي21ي )درون موتور از رابطه

(21) web t r
b

  

گيريم ز قيدهايي که در طراحي موتور در نظر مييكي ا

نسبت طول به قطر آن است. در صورت كوچك بودن اين نسبت 

موشك دچار افت آيروديناميكي، اعمال تراست زياد، بالا رفتن 

ضريب سازه، ايجاد شرايط بحراني سازه و بوجود آمدن 

مشكل در جدايش بوسترها خواهد شد. همچنين بزرگ بودن اين 

باعث مشكلات ساختي، افزايش زمان سوزش، مشكل  نسبت

طراحي نازل، احتمال ترك خوردگي سوخت و افزايش ممان 

اينرسي در زمان جدايش خواهد شد. با بررسي صورت گرفته 

 در بوسترهاي جانبي موجود در جهان اين عامل بين

69/12L

D
 17/9 با استفاده از اطلاعات [6]بدست آمد .

( محاسبه 22ي )توان از رابطهي بوستر را ميآماري، قطر اوليه

 نمود.

(22) 20.0088 0.1796 0.176D m m
motor motor
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با توجه به توضيحات ارائه شده روندنماي طراحي موتور 

 ( آمده است:2سوخت جامد در شكل )

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

 

 

 

 

 

 

 روندنماي طراحي موتور سوخت جامد :(2) شکل

 

در اين بخش دو روند، براي طراحي بوسترهاي جانبي 

توضيح داده شده است. در اولين روش بدون تغيير موشك 

و در روش دوم با اقدام به طراحي بوسترهاي جانبي شده است 

ي ي بهينهي اول و بوستر، نقطهتغيير مشخصات جرمي مرحله

 توزيع جرمي موشك و بوستر بدست آمده است.

اي را در كنندهدر طراحي مفهومي و اوليه فرضيات ساده

گيريم. اين فرضيات امكان بررسي كاركرد سيستم براي نظر مي

رد. موتور با توجه آوهاي اوليه مأموريت را فراهم مينيازمندي

آل آن طراحي شده است. به روابط آيزنتروپيك و در حال ايده

سازي، جاذبه زمين را به صورت همگن و همچنين در شبيه

گيريم. اين فرضيات در ابتداي هر بخش يكنواخت در نظر مي

هاي طراحي بوسترهاي توضيح داده شده است. محدوديت

 :[6]جانبي نيز عبارتند از

 مأموريت -1

 محدوديت شتاب موشك -2

 محدوديت فشار ديناميكي موشك -3

 محدوديت ابعادي بوستر و موشك -4

 ريسك پذيري و قابليت اطمينان -5

 عمر عملكردي -6

 قيمت تمام شده -7

هاي بالا را در نظر گرفت. در طراحي اوليه بايد محدوديت

چگونگي طراحي بوسترهاي جانبي را نشان روندنماي زير 

 دهد.مي

 

آل به در طراحي مفهومي موتور بوستر فرض راكت ايده

طور کامل قابل قبول است، بنابراين از روابط ترموديناميكي 

مربوط به موتور استفاده شده است. اين روش با تخمين جرم 

سازي از طراحي موتور و شبيه شود. بعدبوسترها شروع مي

در صورت تأمين نشدن نيازمنديهاي مأموريت جرم پيشران 

ها يابد. در برنامه در صورت پاس نشدن محدوديتافزايش مي

توان تعداد بوسترها را افزايش داد. روندنماي اين روش مي

 ( ارائه شده است:3طراحي در شكل )

 

 
 

 روندنماي طراحي بوستر جانبي به روش اول :(3) شکل

 

 

اين روش را براي بدست آوردن مشخصات بوسترهاي 

 تخمين جرم سوخت، تعداد بوستر، ضريب سازه و قطر بوستر

 طراحي موتور بوستر
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 سازي پروازشبيه
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با روابط موجود 
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كاهش يا افزايش قطر 
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بريم. شرط پايان طراحي رسيدن به سرعت كمكي بكار مي

اي مداري است. موشك بايد به كمك بوسترهاي جانبي، محموله

كيلومتر  400كيلوگرم را در مدار دايروي در ارتفاع  80به وزن 

در ابتدا جرم پيشران بوسترها به عنوان ورودي قرار دهد. 

شود و پس از طراحي موتور و بدست طراحي موتور داده مي

سازي انجام شده كه در صورت آوردن مشخصات آن شبيه

ي طراحي به پايان رسيدن بار محموله به سرعت مداري، حلقه

، 1500رسد. اين روش در مورد موتورهايي با جرم سوخت مي

كيلوگرم صورت گرفته كه در پايان موشك با دو  2900و  2500

كيلوگرم به سرعت مداري  2900بوستر به جرم سوخت 

( ارائه شده 2نظر خواهد رسيد. نتايج نهايي در جدول )مورد

 است:

 

سازي در مورد (: مشخصات مداري محاسبه شده در شبيه2جدول )

 موشك بوستردار

 (زاويه پيچ) (زاويه مسير) سرعت ارتفاع مداري

400(km) 7740(m/s) 0 33/15- 

 

 ( آورده شده است:3مشخصات بوستر در جدول )

 

 (: مشخصات بوستر طراحي شده براي موشك3جدول )

 مشخصات عملكردي

 165119 (Nتراست )

 40 (secزمان سوزش )

kN*ي كلي موتور)خلاء( )ضربه s) 7200 

 250 (secي ويژه )ضربه

 (mمشخصات ابعادي )

 7/6 طول موتور

 5/5 طول گرين

 7/0 قطر بوستر

 5/0 طول نازل

 55/0 قطر خروجي نازل

 (kgي )مشخصات وزن

 380 پوسته

 35 نازل

 70 عايق

 2900 پيشران

 5/3376 وزن كل موتور

 15/0 ضريب سازه

 

ي اول، به در اين روش جرم سوخت بوسترها و مرحله

شود. عامل عنوان ورودي طراحي توسط کاربر تخمين زده مي
 ي اول به سوخت نيز که نسبت جرم سوخت مرحله

شود. با بوسترها است بوسيله کاربر وارد جرخه طراحي مي

ي اول و تغيير اين عامل و ثابت بودن جرم پيشران مرحله

كند. بنابراين در يك بوسترها، سرعت نهايي موشك تغيير مي

ك بهترين راندمان را خواهد موش مقدار مشخص از عامل

داشت. در چرخه طراحي در صورتي كه ابعاد بوسترها بزرگتر 

يابد. جرم کل از مقدار مجاز باشد تعداد آنها افزايش مي

 شود:ي اول و بوسترها به صورت زير محاسبه ميمرحله
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( 24رابطه )( از 23با يکسان بودن جنس بوسترها فرمول )

 آيد:بدست مي
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 شود:( محاسبه مي25بنابراين جرم بوستر از فرمول )
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شود. ( جرم پيشران بوستر محاسبه مي25از فرمول )

 ( نشان داده شده است:4روندنماي اين روش طراحي در شکل )



   

 
 روندنماي طراحي بوستر جانبي :(4) شکل

سازي در صورت تأمين نشدن سرعت مداري بعد از شبيه

دو راه براي اصلاح عوامل موشك وجود دارد. در مسير اول 

دهيم. در صورت رسم نمودار سرعت را تغيير مي عامل 

در يك نقطه سرعت نهايي موشك بيشينه  مداري بر حسب 

شود؛ که در صورت نرسيدن موشک به سرعت مداري در مي

دهيم و دوباره اين روند را را افزايش مي TMمسير دوم مقدار 

 نظر برسد.تكرار نموده تا موشک به سرعت مداري مورد

ي اول با و جرم كل مرحله در روش دوم، عامل 

بوسترها به عنوان ورودي بوسيله کاربر به برنامه داده 

سازي، شوند. در برنامه پس از طراحي موتور بوستر و شبيهمي

 آيد. همچنين با تغيير عاملسرعت نهايي موشک بدست مي

مدت زمان  ي اول وي پيچ، زمان سوزش مرحلهبرنامه زاويه

توان عمود پرواز موشك نيز تغيير نمايد. در اين روش مي

ي اول را بدست آورد. بهترين تركيب جرم بوسترها و مرحله

كيلومتري  35شرط جدايش بوسترها رسيدن موشك به ارتفاع 

هاي مختلف، زمان جدايش زمين است؛ بنابراين در تركيب

يج اين روش در بوسترها از موشك نيز تغيير خواهد کرد. نتا

 ( ارائه شده است:6جدول )

 ي تغييرات سرعت بر حسب (: نحوه4جدول )

8/0 7/0 6/0 5/0 4/0 3/0 2/0 1/0  

57/7 61/7 63/7 59/7 56/7 52/7 44/7 37/7 24000 

62/7 64/7 66/7 67/7 59/7 58/7 48/7 37/7 24500 

68/7 73/7 74/7 66/7 64/7 56/7 51/7 43/7 25000 

 24500شود با جرم همانطور كه در جدول ديده مي

5/0کيلوگرم و   نظر موشك به سرعت مداري مورد

( آورده 5( را در شكل )4رسد. نمودار مربوط به جدول )مي

 شده است:

 
  عاملي تغييرات سرعت نهايي موشک با تغيير : نحوه(2) شکل

سرعت نهايي موشك در  ( با تغيير 5با توجه به شکل )

يابد. با انجام روش بالا نتايج ابتدا افزايش و سپس كاهش مي

 آيند:زير به دست مي

T عامل ، با افزايش -

W
 يابد.مي موشك افزايش 

كيلومتري  35، موشك سريعتر به ارتفاع با افزايش  -

زمين رسيده و در نتيجه بوسترها زودتر از موشك جدا 

 شوند.مي

65/0 در همه موارد وقتي - 5/0،  موشك بهترين

 راندمان را دارد.

مدت زمان پرواز عمودي موشك كاهش  با افزايش  -

 يابد.مي

( ارائه شده 5مشخصات عملكرد و ابعادي بوستر در جدول )

 است:

 تعداد بوستر

, ,MT   

 
mبدست آوردن جرم سوخت بوسترها p 

 

طراحي موتور بوستر و 

 ي جديدي ضريب سازهمحاسبه
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 (: مشخصات بوستر و مرحله اول در روش دوم طراحي5جدول )

 مشخصات عملكردي بوستر

 192617 (Nتراست )

 69/39 (secزمان سوزش )

kN*ي كلي موتور )ضربه s) 8995 

 250 (secي ويژه )ضربه

 (mمشخصات ابعادي بوستر )

 3/7 طول موتور

 98/5 طول گرين

 57/0 طول نازل

 575/0 قطر خروجي نازل

 (kgمشخصات وزني بوستر )

 470 پوسته

 40 نازل

 85 عايق

 3700 پيشران

 4300 وزن كل موتور

 16/0 ضريب سازه

 

 ي اولمشخصات عملكردي مرحله

 300080 (Nتراست )

 110 (secزمان سوزش )

 (kgي اول )مشخصات وزني مرحله

 272 وزن موتور

 207 وزن سيستم كنترل

 600 وزن ساير اجزاء

 313 وزن مخازن سوخت
ATO 02/0 

 1392 وزن كل موتور

 14600 وزن سوخت

در صورت استفاده از اين بوسترها، تراست به وزن موشك 

 خواهد شد. 3/2

 

محموله در ابتدا  سرعت بار در روش دوم با تغيير 

توان افزايش و سپس كاهش يافت. بنابراين با اين روش مي

ي اول موشك را ي بهينه توزيع جرمي بوسترها و مرحلهنقطه

بدست آورد. در روش اول با استفاده از دو بوستر سوخت 

ثانيه مأموريت  36تن و زمان سوزش  2×5/16جامد با تراست 

حالي است كه با روش دوم  شود، اين درتعريف شده انجام مي

ثانيه  40تن و زمان سوزش  2×5/18مأموريت با دو بوستر 

شود. در طراحي اوليه در صورت نياز، موتور سوخت انجام مي

طوري كه با افزايش و يا كاهش زمان جامد قابل تغيير است، به

توان تراست موتور را كاهش و يا افزايش داد. در سوزش مي

ا نيز با ارتفاع در نظر گرفته شده، مورد جدايش بوستره

بوسترها در زمان مناسبي از نظر آيروديناميكي از موشك جدا 

شوند. در صورت جدايش بوسترها در زمان كمتر از زمان مي

بدست آمده در برنامه، جدايش از نظر نيروهاي آيروديناميكي 

شود و نيروهاي لازم براي جدايش وارد بر بوسترها پيچيده مي

رها نيز بيشتر خواهد شد. گفتني است در اين روش براي بوست

توان بوسترهاي بدست آمده را در اطلاعات بررسي درستي مي

آماري موجود قرار داد. اين روش در مورد بوسترهاي بدست 

 آمده انجام شده و درستي روش ثابت شده است.
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