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Abstract 
 In this research, the importance of accurately calculating launch vehicle velocity 
losses and the factors influencing them is discussed. Input data from 15 launch 
vehicles from various countries, encompassing different numbers of stages, 
orbital altitudes, and payload masses, were collected. The optimal pitch 
programs were extracted, and velocity losses due to Earth's gravity, propulsion, 
and drag were calculated and presented using precise path simulation software. 
Subsequently, three analytical equations to estimate velocity losses were derived 
using non-linear regression methods, offering a viable alternative to path 
simulation during the conceptual design phase of launch vehicles. These 
equations were validated using data from two launch vehicles including, Safir 
and Epsilon, which were not used as dataset in non-linear regression model. The 
accuracy of the algorithm was confirmed, with a maximum error of 12% and an 
average error of less than 6%. 
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 چکیده 

ها پرداخته  عوامل موثر بر آن   نیو همچن  پرتابگرتلفات سرعت   قیمحاسبه دق  تیپژوهش ابتدا به اهم  نیدر ا
با تنوع در تعداد مراحل،   ایساخته شده توسط کشور مختلف در سراسر دن پرتابگر 15 يورود  يهاشد. داده 

 چیپ  هیبرنامه زاو  ر،ی مس  يسازهیشب  قیافزار دقنرم   لهیو به وس  دیگرد  يآور جمع ارتفاع مداري و جرم محموله  
شده   محاسبه و ارایهو درگ  شرانشیپ ن،یاز گرانش زم یتلفات سرعت ناش نیو همچناستخراج  اآنه نهیبه

  ن یقابل قبول جهت تخم يبا خطا  یلیسه رابطه تحل  ،یخطر یغ  ونیروش رگرس با استفاده ازدر ادامه،  .است
و معرفی شده است که میتواند جایگزین استفاده از کد شبیه سازي مسیر در فاز  استخراج  هاتلفات سرعت 

استفاده شده    آماري  يهاخارج از داده   پرتابگرروابط توسط اطلاعات دو    نی. اها گرددپرتابگر طراحی مفهومی  
الگوریتم با حداکثر خطاي   یصحت سنج، مورد ارزیابی قرار گرفته و شامل سفیر و اپسیلون نویدر رگرس

 مورد تایید قرار گرفته است.   %6و میانگین خطاي کمتر از    12%
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1 

 مقدمه -۱
 یدر مهندس یاتیاز جمله موضوعات ح پرتابگر نهیبه یطراح

ها به انتقال ماهواره فهیها وظپرتابگر. رودیهوافضا به شمار م
فراوان   يهایدگیچیپ   لیمورد نظر را بر عهده دارند و به دل  يمدارها
در  قیدق يسازنهیبه ازمندین ،يمدار يپرتاب و مانورها ریدر مس
به منظور  یطراح يسازنهیهستند. به ریمس يسازهیو شب یطراح

از  تیمأمور تیموفق نیو تضم هانهیهش هزکا ،ییکارا شیافزا
 برخوردار است.  ییبالا تیاهم

 يهازیرسیستم  يسازنهیو به لیشامل تحل پرتابگر نهیبه یطراح
 مسیر   ت،یکنترل و هدا  يهاستمیس  شرانش،ی، پ سازهمختلف مانند  

 ییباشد که توانا  يابه گونه  دیبا  ندیفرآ  نیاست. ا  یحرارت  تیریو مد
و  ییکارا نیشده را با بالاتر نییحمل بار مورد نظر به مدار تع

وزن، سوخت،  مانند ی. عوامل مختلفنماید نیتضم نهیهز نیکمتر
نقش دارند.  يسازنهیبه نیدر ا یطیمح طیپرتاب، و شرا ریمس

با  ییبه حداکثر کارا یابیدست نه،یبه یدر طراح یهدف اصل
 يداریو پا یمنیا نیتضم نیاستفاده از منابع محدود و همچن

 .[1] است پرتابگر
از صحت و دقت   نانی به منظور اطم  پرتابگر  ریمس  قیدق  يسازه یشب

 يهانهیو کاهش هز  ،یاحتمال  ياز خطاها  يریمراحل پرتاب، جلوگ
. با استفاده از شودیانجام م یکیزیف يهاشیمرتبط با آزما

کرده و   لیو تحل  یمختلف را بررس  يوهایسنار  توانیم  يسازه یشب
 را انتخاب نمود. تابپر يو استراتژ  ریمس نیبهتر
 ي و اجرا  یدر طراح  یاتیاز مراحل ح  یکی  پرتابگر  ریمس  يسازه یشب

 ازیو ن یذات يهایدگیچیپ  لیاست که به دل ییفضا يهاتیمأمور
 ندیفرآ نی. ارودیبر و دشوار به شمار مزمان يندیبه دقت بالا، فرآ

حرکت  کینامیاز د قیدق یو محاسبات یاضیر يسازشامل مدل
که استفاده از کد شبیه سازي   است  پروازر یدر طول مس پرتابگر

رسد مسیر را سخت و زمان بررسی آنکه آیا این طرح به مدار می
بر شدن منجر به زمان یعوامل مختلف دهد.یا نه را افزایش می

 که به طور خلاصه عبارتند از: شودیم پرتابگر ریمس يسازه یشب
 ازمند ین ریمس يسازه یپرتاب: شب کینامید قیدق يسازمدل -1
 دهیچیپرتاب است که شامل تعاملات پ  کینامید قیدق يسازدلم
ي رویمقاومت هوا، و ن ن،یجاذبه زم ،یکینامیرودیآ يروهاین نیب
شوند تا  میتنظ ییبا دقت بالا دیها بامدل نی. اشودیم شرانهیپ 

 کنند. ینیبشیپ  را پرتابگر یبتوانند رفتار واقع

 
1  Pitch 

 ازمندین پرتابگر ریمس يسازه ی: شبيعدد نیسنگ محاسبات -2
است.   نیسنگ  يو محاسبات عدد  دهیچیپ   لیفرانسیحل معادلات د

و به  شوندیهر لحظه از زمان پرتاب انجام م يمحاسبات برا نیا
 بر هستند.زمان اریبه دقت بالا، بس ازین لیدل
 ي سازه یاز صحت شب  نانیاطم يمختلف: برا يوهایسنار تعدد -3

 ي وهایسنار يسازه یبه شب ازیممکن، ن طیشرا یتمام یابیو ارز
پرتاب،  هی اول طیدر شرا راتییشامل تغ نیمختلف وجود دارد. ا

 پرتابگر يهاستمیدر س یاحتمال يو خطاها ،ییآب و هوا راتییتغ
است   ياجداگانه  يسازهیشب  ازمندین  وهایسنار  نیاز ا  کیاست. هر  

 .طلبدیرا م يشتریکه زمان و منابع ب
 افتنیکه هدف آن    ریمس  يسازنهیبه  ندی: فرآریمس  يسازنهیبه  -4

 یی مصرف سوخت و حداکثر کارا نیپرتاب با کمتر ریمس نیبهتر
ي پارامترها میو تنظ يسازه یمتعدد شب يتکرارها ازمندیاست، ن

بودن و   يتکرار لیبه دل  ندیفرآ نیاست. ا  1پیچتنظیم برنامه زاویه 
 .[2] بر استزمان اریبه دقت بالا، بس ازین

و گرانش   شرانیدرگ، پ   یاز سه عامل کل  یناش  پرتابگرسرعت    افت
 :شودیکه به هرکدام در ادامه پرداخته م باشدیم
 هاپرتابگراز درگ در  ی. افت سرعت ناش1

از عوامل مهم در کاهش سرعت  یکیاز درگ  یسرعت ناش افت
 یمقاومت يرویها در هنگام پرتاب به فضا است. درگ به نپرتابگر

که در  یهوا بر جسم يهااشاره دارد که بر اثر برخورد با مولکول 
باعث کاهش   روین  نی. اشودیاست وارد م  نیحال حرکت در جو زم

غلبه بر آن   يسوخت برا شتریبه مصرف ب ازیو ن پرتابگرسرعت 
حفظ و   يبرا  پرتابگر  شودیدرگ باعث م ای  ي. مقاومت جوشودیم

داشته باشد.  يشتریبه مصرف سوخت ب ازیسرعت خود ن شیافزا
 یدهد و بر طراح شیرا افزا تیمأمور يهانهیهز تواندیامر م نیا

بگذارد. به منظور کاهش درگ و افت سرعت  ریتأث پرتابگر یکل
 یکینامیرودیآ یتا طراح کنندیاز آن، مهندسان تلاش م یناش

به  پرتابگرشکل بدنه  یشامل طراح نیرا بهبود بخشند. ا پرتابگر
هوا را  انیاست که مقاومت هوا را به حداقل برساند و جر ياگونه

مدتاً در کند. درگ ع  تیهدا یبه صورت هموار و بدون آشفتگ
 غلیظ  در حال عبور از جو پرتابگرکه  یپرتاب، زمان هیمراحل اول

هوا،  یارتفاع و کاهش چگال شیاست. با افزا رگذاریاست، تأث نیزم
افت سرعت  قیمحاسبات دق ن،ی. بنابراابدییدرگ کاهش م ریتأث

سرعت به  شیاست. درگ با افزا یاتیح اریبس هیمراحل اول نیدر ا
 پرتابگرکه سرعت  یزمان ژهیبه و ابد،ییم شیافزا یرخطیصورت غ 

به  دیبا پرتابگر ی. طراحشود کی) نزد1به سرعت صوت (ماخ 



 
آدمی،  مهران نصرت  سین  ه الهیامیرح آروان علیرضا  علیرضا احمدي ،   ، 
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کرده و افت سرعت   تیریرا مد  راتییتغ  نیباشد که بتواند ا  ياگونه
و  يوتریکامپ يهايسازه یرا به حداقل برساند استفاده از شب

 احل درگ در مر  زانیم  ینیبشیمحاسبه و پ  يبرا  شرفتهیپ   يابزارها
محاسبات به مهندسان  نیدارد. ا ییبالا تیمختلف پرتاب اهم

ارائه دهند و از  پرتابگر يبرا يترنه یبه یتا طراح کندیکمک م
 حاصل کنند.  نانیاطم تیمأمور تیفقو مو ییکارا

 زان یبر م زیدما و فشار هوا ن ،يجو  طیمانند شرا یعوامل تیدر نها
 یدر محاسبات و طراح دیعوامل با نیهستند. ا رگذاریدرگ تأث

 تیریمد یبه درست یطیمح راتیتا تأث رندیمدنظر قرار گ پرتابگر
 شوند.

 هاپرتابگراز گرانش در  ی. افت سرعت ناش2
پر سهم ترین افت در رسیدن به مدار  از گرانش  یسرعت ناش افت

که از سطح آن بلند  یبر هر جسم نیگرانش زم يروی. ناست
به  ازین شیو باعث کاهش سرعت و افزا گذاردیم ریتأث شود،یم

به سمت   نیجاذبه زم يروی. نشودیم روین نیغلبه بر ا يبرا  يانرژ
. شودیو باعث کاهش سرعت جسم م کندیم عمل نیمرکز زم

به  دنیرس  يموانع برا نیتریاز اصل یکی روین نیها، اپرتابگر يبرا
 یبه مصرف قابل توجه ازین ،افت سرعت نیبالاتر است. ا يمدارها

 ي را برا  روین  نیشتریب  پرتابگراز سوخت دارد. در مرحله اول پرتاب،  
 ي موتورها ازمندیمرحله ن نی. اکندیغلبه بر گرانش مصرف م

سرعت فراهم   شیافزا  يبرا  یکاف  يرویاست که بتوانند ن  يقدرتمند
 ي گرانش، مراحل بعد  يروین  ریارتفاع و کاهش تأث  شیکنند. با افزا

را به  پرتابگر تر،نهیبا مصرف سوخت کمتر و به توانندیپرتاب م
ارده و يروهایمدار و ن یکینامید لیکنند. تحل تیهدا ییمدار نها

پرتاب به درك بهتر و کاهش افت سرعت   ریدر طول مس  پرتابگربر  
 .نمایدمیاز گرانش کمک  یناش
 هاپرتابگردر   شرانیپ  ستمی. تلفات سرعت س3

 يدیاز عوامل کل  دیگر  یکی  شرانیپ   ستمیسمربوط به  سرعت    تلفات
 يموتورها ییاست. کارا ییفضا يهاتیمأمور تیو موفق ییدر کارا

زیرا فشار  عت داردتلفات سر زانیم نییدر تع ینقش مهم شرانیپ 
اتمسفر متغیر در طول مسیر منجر به اختلاف مقدار تراست واقعی 

البته عوامل دیگري  .گردددر مقایسه با مقدار تراست در خلاء می
  حرارت  در اثر شرانیپ  يشده در موتورها دیتول يانرژ نظیر اتلاف

میتواند منجر به کاهش راندمان موتورها شود نیز  نشت سوخت    و یا
به  یمفهوم ی. در فاز طراحولی مدنظر افت ناشی از اتمسر نیست

افت سرعت   و.  شودیموضوعات صرف نظر م  نیاز ا  یدگیچیپ   لیدل
فشار اتمسفر در ارتفاعات مختلف بر  متاثر از شرانیپ  رویاز ن یناش

 .[3] مورد تمرکز خواهد بود

 اتیبر ادب يمرور -۱-۱

 زده نیشود که تلفات سرعت تخمیمراجع مشاهده م  اکثر  درعموما  
که وابسته به  شودمیثابت در نظر گرفته  يعددشده به صورت 

از جمله ارتفاع مدار، جرم  پرتابگر یطراح يامترهاراز پا کی چیه
برخوردار نبوده و به  یاز دقت کاف نیبنابرا نیست،محموله و ... 

بالاتر  یطراح يبعد لجهت امکان بروز مشکل در مراح نیهم
 خواهد رفت.

سرعت ماهواره مهندسان و  يهاافت  لیتحل تیتوجه اهم با
به  پرتابگر نهیبه یطراح يمحققان همواره در پژوهش خود برا

ها اشاره اند که در ادامه به آنتلفات پرداخته   نیو محاسبه ا  لیتحل
 اهد شد:خو

تلفات سرعت مشخصه و  نییمسائل مربوط به تع [4]طبق مرجع 
مورد  ياسه مرحله يهاپرتابگرارتفاع پرواز مرحله دوم  شیافزا

 ي سازنه یچارچوب به کی [5]مرجع در  .توجه قرار گرفته است
را به  يبندو هم طبقه  ریمس يسازنه یکه هم بهاست  شدهارائه 
افت سرعت  زانیپژوهش م نیدر ا .دهدینشان م کپارچهی یروش

 در .گردد یبه صورت جدا محاسبه و ارائه م پرتابگردر مرحله از 
قابل استفاده  پرتابگر نهیبه يبندطبقه ی برايروش [6] مرجع

بر  [7]مرجع  .شد شنهادیمجدد با در نظر گرفتن تلفات سرعت پ 
شتاب  نی، رابطه بپرتابگرساده شده  ییاساس معادله حرکت فضا

رانش و اضافه بار برقرار کرده و سپس رانش موتور را با روش حداقل 
 ییرانش شناسا  نیکرده و رابطه ب  ییشناسا  یمربعات عامل فراموش

 تیو در نها  شدهبرازش داده    یرا به صورت خط  یشده و رانش واقع
 نییتع نهیدر زم [8]مرجع  طبق .گردیدافت رانش ارائه  يخطاها

 یقاتیتحق  پرتابگرمرحله اول    یابی  تیتلفات سرعت و موقع  یبیتقر
 ل یو تحل یطراح يسازنهیبه به [9]در مرجع  .گردیدارائه 

. ه شده استپرداخت  يدیبریکوچک با موتور ه  پرتابگر  کی  يپارامتر
تلفات سرعت  لیپژوهش به محاسبه و تحل نیاز ا یدر بخش
طراحی   الگوریتم  [10]مطابق مرجع    اشاره شده است.  زیها نپرتابگر
. در این پژوهش نیز تلفات ارائه گردیدبه روش سرعت لازمه    پرتابگر
 مورد بررسی قرار گرفته است.  پرتابگرسرعت 

توان دریافت که گرفته در منابع میبر اساس مطالعات صورت  
 پرتابگراولا سعی در تخمین مقادیر افت سرعت ها در روند طراحی  

تلاش براي کمینه نمودن    ثانیامهمترین بخش از مدلسازي است و  
وظیفه اصلی  پرتابگرها براي حداکثر سازي کارایی این افت
 هاي طراحی بهینه است. الگوریتم 

گردند. روش روش محاسبه می لفات سرعت به سهعموما ت
ثابت براي تلفت سرعت است. طبق   ضریبیفتن راول در نظرگ
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تلفات سرعت به صورت درصدي از سرعت قابل  [11]مرجع 
براي کلاس هاي مختلف حصول در نظر گرفته شده که طبعا 

 [12]داراي خطاي بالایی است. روش دوم که در مرجع پرتابگر 
گیري از متغیرها در روابط استفاده قرار گرفته است متوسط  وردم

تر بوده اما از روش اول دقیق  روش اگرچه . اینتلفات سرعت است
 دلیلبه اولا به اطلاعات بیشتر ورودي نیازمند است و ثانیا بازهم 

مجددا  (که عموما به برنامه زاویه پیچ وابسته است) گیريتوسط م
براي  ترین روشدقیقمتداول و سوم که روش داراي خطا است. 

سازي ، استفاده از کدهاي شبیهباشدمی افت ها سرعت محاسبه
است که عموما در انتهاي چرخه طراحی (پس صرف   حرکت  مسیر

ها و موضوعات) قرار زمان براي مدلسازي تمام زیر سیستم 
اند. بسیار سودمند خواهد بود اگر روشی براي تخمین گرفته

هاي سرعت، متناسب با متغیرهاي اصلی طراحی بتوان افت
استخراج نمود تا پیش از شبیه سازي مسیر با دقت قابل قبولی 

 توان از امکان پذیري طرح اطمینان حاصل کرد. ب

 طرح مسئله -۲-۱
 يهاتلفات توسط معادلات حرکت و مدل نیا قیمحاسبه دق

 اریامر بس نیقابل انجام است. اما ا پرتابگرپرتاب  ریمس یکینامید
 یفراوان يورود يبه پارامترها ازمندین و بوده ریگو وقت دهیچیپ 

 ی لیتحل روابط استخراجبه  تحقیق نیرو در ا نیخواهد بود. از ا
از اطلاعات  مبتنی بر استفاده سرعت جهت محاسبه تلفات

 قیافزار دقو استفاده از نرم ایموجود در سراسر دن هايپرتابگر
 ي ازین  گریرابطه د  نیپرداخته خواهد شد. با استفاده از ا  يسازه یشب

برنامه   ه سازيانجام پروسه بهین پرتاب و ریمس يساز  هیبه شب
 از بالاتر  توان با دقت مناسب و بسیارمینخواهد بود و  چیپ ه یزاو

در طول  پرتابگرهاي وارد شده بر یک افتثابت  اعدادبا  نیتخم
 .مسیر پرواز بهینه خود را تخمین زد

 شده  يجمع آور  يهاداده  -۲
 15 يهاداده ،پژوهش نیدر ا یلیآوردن رابطه تحلبدست يبرا

ساخته  نیو طبقات مخلتف و همچن یوزن يهادر کلاس پرتابگر
هاي ( با تکنولوژي  ایمختلف در سراسر دن يشده توسط کشورها

قابل مشاهده   1پیوست شماره  در  و  شده است    يآورجمع   مختلف)
 .است

  ق ی افزار دقنرما استفاده از  شده و ب  يآورجمع  يهاتوسط داده
نه سازي مسیر پرواز براي هر یک از ی، پس از بهيسازه یشب

و گرانش محاسبه  شرانشیافت سرعت درگ، پ  ها نهایتاپرتابگر
 ه شده است.ئ به طور خلاصه ارا 1در جدول  و هدیگرد

از  بااستفاده به ترتیب پساتلفات سرعت گرانش، پیشرانش و 
 گردد..محاسبه می 3الی  1روابط 

)1( sin( ) gV g dtγ= ∫ 

)2(  vac
t

thrust thrustV dt
mass
−

= ∫ 

)3(  d
dragV dt
mass

= ∫ 

 
به ترتیب افت سرعت  dVو  gV  ،tV، 3الی  1در روابط 

 gناشی از گرانش، پیشرانش و درگ هستند. همچنین 
نیروي پیشرانش،  thrustزاویه مسیر ،  γ  ،گرانششتاب

vacthrust   ،نیروي پیشرانش در خلاdrag و درنهایت   پسا
mass  است. پرتابگرجرم کل 

توان دریافت تمامی پارامترهاي ، می3الی    1باتوجه به روابط  
متغیر زمان هستند. به عنوان مثال به وابسته  پرتابگرافت سرعت 

سوختن و خارج شدن سوخت و یا جداشدن  با پرتابگرجرم کل 
 .خواهد داشتدر طول زمان تغییرات زیادي  پرتابگرطبقات 

 شده يسازه یتلفات سرعت شب): 1جدول (

Name Vd (m/s) Vt (m/s) Vg (m/s) 

Falcon 9 32.379 152.717 1538.724 

Atlas 5 64.120 152.974 2004.777 

Titan 2 82.015 100.223 1347.564 

Kosmos 69.928 246.653 1527.545 

Falcon 1 126.850 89.625 1639.382 

Zenit 3 sl 25.024 133.450 1364.023 

Long March 3 73.159 99.949 1430.399 

M-V 101.043 68.716 873.488 

Cyclone 3 127.802 100.084 1156.589 

Athena-2 171.306 104.442 1185.129 

VLM 146.882 162.755 1156.345 

Minotaur-1 154.898 239.887 1349.255 

Lijian 249.880 147.259 1493.810 

Vega 216.776 302.453 1857.049 

Taurus 113.094 199.137 961.739 
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سازي مسیر حرکت سازي استفاده شده شبیه افزار شبیه نرم
دهد در صفحه (سه درجه آزادي) را به صورت دقیق انجام می

سنجی صحت [13]همچنین لازم به ذکر است طبق مرجع 
براي تمامی پرتابگرهاي پیوست  سازه یافزار شبنرم حیعملکرد صح

که در ادامه   يسازهیشب جیتابه عنوان مثال ن است.شده انجام 1
 براي افزار ارائه خواهند شد خروجی حاصل از محاسبات این نرم

 باشد.می2پرتابگر تاروس

 
 نمودار ارتفاع برحسب زمان ):1(شکل 

توانسته است    پرتابگر  این  شودیمشاهده م  1  که در شکل   همانطور
 ن یهمچن برساند. يلومتریک 235ارتفاع  محموله خود را به

 نیا یکینامیو فشارد ریمس هیزاوکلی، شتاب سرعت، هاينمودار
 .باشدیم تیقابل رو 5الی  2 يهادر شکل پرتابگر

 
 نمودار سرعت برحسب زمان ):2(شکل 

 يدر ارتفاع مدار رخودیمس انیدر پا پرتابگر نیا 2متقابل شکل 
 است. دهیرس هیمتربرثان 7762مورد نظر به سرعت 

 
2 Taurus 

 
 برحسب زمان شتاب کلنمودار  ):3(شکل 

توان میزان تغییر شتاب را در طول مسیر مشاهده می 3در شکل 
 نمود.

 
 برحسب زمان ریمس هینمودار زاو ):4(شکل 

صفر درجه   ریمس  هیبا زاو  هیثان  560پس پرواز به مدت    پرتابگر  نیا
 .باشدیم  تیقابل رو  4که در شکل    دهیمحموله رس  قیبه محل تزر

در طول پرواز به همانند شکل  یکینامینمودار فشار د تیدر نها و
 خواهد بود. 5
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 برحسب زمان یکینامینمودار فشار د ):5(شکل 

 
توان دریافت که پرتابگر تاروس مینتایج به دست آمده با بررسی 

کیلوگرمی خود را به وسیله برنامه  1370محموله  1طبق پیوست 
کیلومتري رسانده است.  235زاویه پیچ بهینه به را ارتفاع مداري 

همچنین سرعت و زاویه مسیرنهایی به ترتیب برابر با سرعت مداري 
حت کیلومتر و صفر درجه است که نشان دهنده ص 235در ارتفاع 

 . استسازي افزار شبیه عملکرد نرم

 ی لیاستخراج روابط تحل -۳
 ، ونیرگرسمختلفی از جمله  از متد یلیجهت استخراج رابطه تحل 

 ي ریفراگو   شبکه عصبی مصنوعی،  درخت تصمیمی،  جنگل تصادف
نمود که هر کدام روش عملکرد مختص به خود  استفاده 3نیماش

باشند. در این فرد میرا داشته و داراي مزایا ومعایب منحصربه 
 ک یتکن  کی  ونیگرسر  پژوهش از متد رگرسیون استفاده شده است.

 ریمتغ کی نیروابط ب لیو تحل يسازمدل ياست که برا يآمار
کننده)  ینیبشیمستقل (پ  ریچند متغ ای کیوابسته (هدف) و 

 ون یعبارتند از رگرس ونیرگرس ی. دو نوع اصلشودیاستفاده م
 .یرخطیغ  ونیو رگرس یخط

است. در   ونینوع رگرس  نیو پرکاربردتر  نیترساده  یخط  ونیرگرس
 ي رهایمتغ نیاست که رابطه ب نیفرض بر ا ون،ی نوع رگرس نیا

به  یخط ونیاست. مدل رگرس یمستقل و وابسته به صورت خط
 :[14] شودیم انیب 4ه صورت رابط

 
)4(  

 
3 Machine Learning 

 
y  ــتــه ریـ مـتـغـ 1 ، وابسـ 2, ,..., nx x x  ــتـقــل يرهــایـ مـتـغـ ، مسـ

1 2, ,..., nβ β β  0و   ونیرگرس  بیضراβ(ثابت) نیز عرض از مبدا 
 است.
ه  نیا ات تخم حـداقـل روشمـدل بـ ــودیزده م نیمربعـ ه   شـ کـ

دف آن کم هیهـ ات ب نـ ات اختلافـ اد نیکردن مجموع مربعـ   ریمقـ
 شده است. ینیبشیپ  ریو مقاد یواقع

و ســهولت در   یبه ســادگ توانیم یخط  ونیرگرســ  ایمزا از
به صــورت  رهایمتغ نیکه رابطه ب یطیبالا در شــرا ییر،کارایتفســ 
ر یخط بات سـ د و محاسـ اره کرد. همچن عیباشـ اده اشـ  ن یا نیو سـ

ــدیم زین یبیمعـا يروش دارا بـه عـدم   توانیهـا ماز جملـه آن بـاشـ
پرت و   يهابه داده تیحساس ،یرخطیروابط غ  يسازدقت در مدل

ــ  ال بودن توز يقو اتیـ فرضـ ه نرمـ ا و همخط عیاز جملـ اهـ   یخطـ
 .باشدیم رهایاستقلال متغ

ــ  ــتفـاده م یزمـان یرخطیغ  ونیرگرسـ ــودیاسـ  ن یکـه رابطـه ب شـ
ورت غ  يرهایمتغ ته به صـ تقل و وابسـ د. مدل یرخطیمسـ   يهاباشـ

کل توانندیم یرخطیغ  ند و به طور کل یمختلف يهابه شـ به  یباشـ
 :[14] شوندیم انیب 5صورت رابطه 

 
)5(  
 

ــت. ا يرهایاز متغ یرخطیتابع غ  کی 5رابطه   ــتقل اس  ن یمس
ــامـل توابع نمـا توانـدیتـابع م   ایـ و  ،ياچنـدجملـه ،یتمیلگـار ،ییشـ

 ها باشد.از آن یبیترک
ا توانیروش م نیا ایـ مزا از ه توانـ دل ییبـ روابط  يســــازمـ

ها و  با داده  قیدر تطب شــتریب يریپذو انعطاف ترقیو دق تردهیچیپ 
ا ه پ  بیـ از معـ ــتریب یدگیـ چیآن بـ ــ  شـ ا ریدر تفسـ ه  ازیـ ن ج،ینتـ بـ

بات پ  تریو زمان ب تردهیچیمحاسـ ورت   برازششیو خطر ب شـ در صـ
 نمود. ارهاش دهیچیپ  اریبس يهااستفاده از مدل

ــ  نیابتـدا در ا در جهـت  یخط ونیپژوهش از روش رگرسـ
تخراج رابطه ت تفاده گرد یلیحلاسـ خ دیاسـ  ار یبا خطا بسـ  یاما پاسـ

 .شده استمقاله صرفه نظر  نیشد که از ارائه آن در ا افتیبالا در
براي و با آزمون و خطا  یرخطیغ   ونیروش رگرسـ  لهیسـپس به وسـ 

براي محاســبه   8 الی 6روابط اســتخراج متغیرهاي ورودي نهایتا 
 و معرفی شده است.استخراج ها هر یک از افت

0 1 1 2 2 ... n ny x x xβ β β β= + + + +

1 2( , ,..., )ny f x x x=
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)6( 

2

1.318 5.343h 272.874

       1097.937g 169.078g 41.078
g payload orbit orbit

l l stage

V m h

n

= − − +

− + −
 

)7( 

2

0.233 +2.848h 79.908

       +801.608g  193.877g 20.570
t payload orbit orbit

l l stage

V m h

n

= − −

− −
 

)8( 

2

1.743 -1.670h 59.537

        +88.124 650.566g  +140.045g 78.205

d payload orbit orbit

l l stage

V m h

d n

= − +

− +
 

 
ه ترت dVو  gV ،tV، 8الی  6در روابط  ــرعـت  بیـ بـ ت سـ افـ

ــ  ــرانشیپ  ن،یاز گرانش زم ینـاشـ ــتنـد. همچن شـ  ن یو درگ هسـ

payloadm لوگرم،یجرم محمولـه بـه ک orbith  ارتفـاع مـدار بـه
ــر lg لومتر،یک   تیتعداد طبقات و در نها stagen ه،یاول باربیضـ

d  در طبقه اول است. پرتابگرقطر 
ــتخراج روابط  پس ا زانیم 8الی  6از اسـ  ي برا روابط يخطـ

ه  دیپژوهش محاسـبه گرد نینمونه اسـتفاده شـده در ا 15 یتمام
 ارایه شده است. 4الی  2در جداولو
 

 نیاز گرانش زم یخطا افت سرعت ناش): 2جدول (

Name Simulated 
Vg (m/s) 

Estimated Vg 
(m/s) 

Error 
(%) 

Falcon 9 1538.724 1570.635 2.074 

Atlas 5 2004.777 2007.146 0.118 

Titan 2 1347.564 1391.245 3.241 

Kosmos 1527.545 1502.816 -1.619 

Falcon 1 1639.382 1511.997 -7.770 

Zenit 3 sl 1364.023 1298.564 -4.799 
Long March 

3 1430.399 1360.831 -4.863 

M-V 873.488 849.144 -2.787 

Cyclone 3 1156.589 1318.034 13.959 

Athena-2 1185.129 1352.438 14.117 

VLM 1156.345 1079.484 -6.647 

Minotaur-1 1349.255 1519.892 12.647 

Lijian 1493.810 1461.777 -2.144 

Vega 1857.049 1712.850 -7.765 

Taurus 961.739 1091.300 13.472 

  
و درصد  14.12حداکثر مقدار خطا  2 بر اساس نتایج جدول

 باشد.میدرصد  6.53میانگین خطا 

 
 شرانشیاز پ یخطا افت سرعت ناش): 3جدول (

Name Simulated 
Vt (m/s) 

Estimated Vt 
(m/s) 

Error 
(%) 

Falcon 9 152.717 109.966 -27.994 

Atlas 5 152.974 177.898 16.293 

Titan 2 100.223 125.379 25.100 

Kosmos 246.653 190.703 -22.684 

Falcon 1 89.625 116.087 29.526 

Zenit 3 sl 133.450 167.813 25.750 
Long March 

3 99.949 95.716 -4.235 

M-V 68.716 65.800 -4.244 

Cyclone 3 100.084 128.533 28.425 

Athena-2 104.442 102.378 -1.976 

VLM 162.755 183.350 12.654 

Minotaur-1 239.887 280.126 16.774 

Lijian 147.259 136.132 -7.556 

Vega 302.453 253.939 -16.040 

Taurus 199.137 173.618 -12.815 

 
درصد و  29.53حداکثر مقدار خطا  3بر اساس نتایج جدول 

 باشد.درصد می16.8میانگین خطا 
 

 درگاز  یخطا افت سرعت ناش): 4جدول (

Name Simulated 
Vd (m/s) 

Estimated Vd 
(m/s) 

Error 
(%) 

Falcon 9 32.379 25.563 -21.050 

Atlas 5 64.120 80.125 24.962 

Titan 2 82.015 104.469 27.377 

Kosmos 69.928 60.077 -14.087 

Falcon 1 126.850 116.235 -8.368 

Zenit 3 sl 25.024 17.425 -30.364 
Long March 

3 73.159 95.184 30.106 

M-V 101.043 95.113 -5.869 

Cyclone 3 127.802 123.503 -3.364 

Athena-2 171.306 161.165 -5.920 

VLM 146.882 147.653 0.525 

Minotaur-1 154.898 156.624 1.114 

Lijian 249.880 238.398 -4.595 

Vega 216.776 209.858 -3.191 

Taurus 123.094 148.365 20.530 
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درصد و  30.36حداکثر مقدار خطا  4بر اساس نتایج جدول 
 باشد.درصد می 13.43میانگین خطا 

دارد به همین  سازي مقدار مجموع این تلفات اهمیت در شبیه 
محاسبه  5ها مطابق جدول جهت میزان خطا مجموع افت سرعت

 .ه استگردید
 

 هاسرعت  افتمجموع خطا ): 5جدول (

Name 
V Total 

Simulated 
(m/s) 

V Total 
Estimated 

(m/s) 

Error 
(%) 

Falcon 9 1723.821 1706.164 1.035 

Atlas 5 2221.871 2265.170 -1.912 

Titan 2 1529.802 1621.092 -5.631 

Kosmos 1844.127 1753.596 5.163 

Falcon 1 1855.856 1744.318 6.394 

Zenit 3 sl 1522.496 1483.802 2.608 
Long 

March 3 1603.506 1551.731 3.337 

M-V 1043.247 1010.057 3.286 
Cyclone 

3 1384.475 1570.071 -11.821 

Athena-2 1460.878 1615.981 -9.598 

VLM 1465.982 1410.487 3.934 
Minotaur

-1 1744.040 1956.642 -10.866 

Lijian 1890.948 1836.307 2.976 

Vega 2376.278 2176.647 9.171 

Taurus 1283.970 1413.283 -9.150 

 
حداکثر مقدار   روابط ارایه شده،  ، الگوریتم و5بر اساس نتایج جدول  

 باشد.می %5.79و میانگین خطا  %11.82خطا 
 

 ی سنج صحت -۴
اي باید از دادهروابط استخراج شده،  ییکارا یسنججهت صحت 
هاي استفاده شده در رگرسیون استفاده گردد. از این خارج از دیتا
مراحل تعداد هاي وزنی و از کلاس پرتابگرهاي دو جهت داده

  استفاده شده است.استخراج وو سفیر  4اپسیلون هايمختلف با نام
 6جدول در  اپسیلون پرتابگراطلاعات مورد نیاز شبیه سازي 

 ه شده است.ئخلاصه و ارا
 
 

 
4 Epsilon 

 [15] اپسیلون پرتابگر يورود يهاداده): 6جدول (

Name Epsilon 

Country Japan 

Stage 3 

Payload Mass (kg) 700 

Orbit Altitude (km) 500 

G-load 3.087 

1st Stage Mass (kg) 75000 

1st Stage Thrust (kN) 2271 

1st Stage ISP (s) 284 

1st Stage Diameter (m) 2.6 

2nd Stage Mass (kg) 17000 

2nd Stage Thrust (kN) 372 

2nd Stage ISP (s) 300 

3rd Stage Mass (kg) 3300 

3rd Stage Thrust (kN) 99.8 

3rd Stage ISP (s) 301 

 
محاسبه  يسازه ی افزار شبسپس تلفات سرعت آن توسط نرم

 زین 8الی  6 یلیوابط تحلاستفاده از رها با افت سرعت گردید و
در   . مقایسه نتایج حاصل و مقدار خطاي تخمینزده شد ن یتخم

 ه شده است.ئارا 7جدول 
 

 لونیاپس پرتابگرهاي مقایسه نتایج افت سرعت): 7جدول (
# Vd (m/s) Vt (m/s) Vg (m/s) Total

lostV  

Simulated 94.135 343.140 1466.642 1903.917 

Estimated 71.850 378.311 1614.789 2064.950 

Error (%) -23.674 10.250 10.101 8.5 

 
اشی از درگ و بیشترین خطا مربوط به افت ن 7طبق جدول 

کمترین خطا مربوط به تخمین افت سرعت ناشی ازگرانش 
 % 8.5باشد. درنهایت خطاي تخمین افت مجموع سرعت ها می

 محاسبه شده که قابل قبول است.
پذیرفته است. انجام    زین  ریسف  پرتابگر  يروند بر رو  نیا  نیهمچن

 8در جدول  سفیر پرتابگراطلاعات مورد نیاز شبیه سازي مسیر 
 استخراج و ارایه شده است. 
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 [16] سفیر پرتابگر يورود يهاداده): 8جدول (

Name Safir 

Country Iran 

Stage 2 

Payload Mass (kg) 27 

Orbit Altitude (km) 250 

G-load 1.49 

1st Stage Mass (kg) 21628 

1st Stage Thrust (kN) 364.932 

1st Stage ISP (s) 280 

1st Stage Diameter (m) 1.3 

2nd Stage Mass (kg) 3311 

2nd Stage Thrust (kN) 83.4 

2nd Stage ISP (s) 298 

حاصل از تخمین و محاسبه  مقایسه نتایج 9در جدول 
 هاي سرعت ارایه شده است.افت

 
 سفیر پرتابگر شدهزدهنیتلفات سرعت محاسبه و تخم): 9جدول (

# Vd (m/s) Vt (m/s) Vg (m/s) Total
lostV  

Simulated 95.075 166.436 1422.226 1683.737 

Estimated 113.222 170.247 1629.203 1912.670 

Error (%) 19.087 2.289 -14.553 -13.597 

 
و   درگبیشترین خطا مربوط به افت ناشی از    ،9طبق جدول  

باشد. می کمترین خطاي تخمین مربوط به افت سرعت پیشرانش
شده محاسبه    %13.6برابر    در نهایت خطاي تخمین افت سرعت کل

 .که براي استفاده در فاز طراحی اولیه مناسب و قابل قبول است

 يریگجه یو نت يبندجمع  -۵
هاي حامل در کنار مقدار سرعت قابل تخمین مقادیر افت سرعت

تامین توسط پرتابگر، معیاري براي امکانسنجی انجام ماموریت 
در این . است (رساندن بار محموله مدنظر به ارتفاع مداري مدنظر)

حقیق تلاش گردید که روابطی تحلیلی براي محاسبه افت ت
هاي پرتابگر در کلاس هاي مختلف و با تعداد طبقات سرعت

مختلف با دقت مناسب استخراج گردد. براي این منظور مسیر 
و تلفات   گردید  يسازه یشبمختلف    ياز کشورها  پرتابگر  15پروازي  

پسا براي هر و  شرانشیپ  ن،یاز سه عامل گرانش زم یسرعت ناش
مرحله بعد، با استفاده  در .دیگرد استخراج پرتابگر به طور مستقل

آمده، سه رابطه دستبه يهاو داده یرخطیغ  ونیاز روش رگرس 
روابط  نیها استخراج شد که امحاسبه افت سرعت يبرا یلیتحل

قطر طبقه   ه،یبار اول بیضر ،يوابسته به جرم محموله، ارتفاع مدار
براي صحت سنجی روابط . باشندمی پرتابگراول و تعداد مراحل 

تحلیلی استخراج شده، اطلاعات دو پرتابگر جدید،مورد ارزیابی قرار 
بر اساس نتایج  گرفت و کارایی روابط مورد تایید قرار گرفت.

 هاي سرعتمجموع افت  نیتخم تمیالگور يخطااستخراج شده، 
و روابط  تمیاز الگور توانیاساس، م نای بر .باشدمی ٪12کمتر از 

با تعداد طبقات، ارتفاع  پرتابگر ره یطراح هیدر فاز اول يشنهادیپ 
 و جرم محموله متنوع بهره برد. يمدار

 
 تعارض منافع

گونه تعارض منافع توســـط نویســـندگان بیان نشـــده  هیچ"
 ".است
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