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Abstract 

Achieving new technologies for designing Liquid Propellant Engines (LPEs) with 

high reliability, along with cost reduction, is one of the most important challenges 

of designers. Hence, the subject of optimization and utilization of new technologies 

in order to realize the above approaches has always been considered. Therefore, it 

is necessary to provide a solution to reduce the challenges faced by the previous two 

generations of LPE, i.e. pressurizing and turbopump engines. So, a new generation 

of LPE, called electro pump liquid propellant engines, has been noticed in the space 

industries of the world. In this paper, an attempt has been made to compare the 

electro pump LPE with the previous two generations, i.e. pressurizing and 

turbopump from the point of view of cost and reliability. To this end, reliability and 

cost modeling has been performed for LPEs specifically for electro-pump LPE. 

Based on these results, it can be seen that the cost of the electro-pump engine is 

65% of the turbopump engine. That is important; the reliability of this kind of 

engines is 2% higher than the turbopump engines. 
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 چکیده 

  کاهش   با  همراه  بالا،   اطمینان  قابلیت  با  مایع  سوخت  موتورهای  طراحی  نوین  هایفناوری  به   دستیابی

  و  سازیبهینه  موضوع  لذا، .  است  موتورها  گونهاین  طراحی  هایچالش  ترین مهم  از  یکی   هزینه،

  طراحان   موردتوجه  همواره  فوق،  رویکرد  به  بخشیدن  تحقق  راستای  در  نوین  هایفناوری  از  گیریبهره

  قابلیت  افزایش  توأمان  تحقق  پذیریامکان   بررسی  و  موضوع  به  پرداختن  زمینهپیش  بنابراین،  است؛

  پیشین   نسل  دو  رویپیش  هایچالش  کاهش  برای  راهکاری  ارائه  هزینه،  کاهش  ملاحظات  با  اطمینان

 از  جدیدی  نسل  منظور،  این  به.  است  توربوپمپی  و   دمشی  موتورهای  یعنی  مایع  سوخت  موتورهای

  در   موتورها،   از  دسته  این   تغذیه  سامانه  در   الکتروپمپ  از  استفاده  رویکرد   با  مایع   سوخت  موتورهای

  مایع سوخت موتورهای مقایسه  به  حاضر، مقاله  در. است گرفته قرار موردتوجه جهان فضایی  صنایع

 قابلیت  و  هزینه  منظر  از(  توربوپمپ  تغذیه  و  محض  دمشی  هایسامانه)  پیشین  نسل  دو  با  الکتروپمپ

 موتور   برای  هزینه  و  اطمینان  قابلیت  سازیمدل  نحوه  منظور،  بدین.  است  شده  پرداخته  اطمینان

  این   نتایج  بررسی  با .  است  شده  ارائه  الکتروپمپی  مایع  سوخت  موتور  خاص  حالت  در  و  مایع  سوخت

  تغذیه  سیستم  با  موتور  درصد  65  الکتروپمپ،  موتور  توسعه  هزینه  که  شودمی  ملاحظه  تحقیق،

  موتورهای  از  بالاتر  درصد  2  موتورها  از  دسته  این  اطمینان  قابلیت  کهدرصورتی.  است  توربوپمپی

 . است توربوپمپی
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1 
 مقدمه  -1

در حال حاضر، کاهش هزینه در محصولات فضایی، محرک  

حامل  توسعه  می اصلی  محسوب  فضایی  همچنین  های  در شود. 

توان موفقیت حامل فضایی با فناوری پیشرفته جدید را ی میصورت

به در  تابع هزینه  نظر گرفته  تضمین کرد که  کارگیری حامل در 

از به  منظر  شود.  دستیابی   طراحی   نوین  هایفناوری  دیگر، 

  و  هزینه  کاهش   با  همراه  بالا،  اطمینان  قابلیت با  فضایی  هایسامانه

  فضایی   صنایع  های چالش  ترینمهم  از  یکی  طراحی،  چرخه  زمان

های فضایی، با  ها به طراحی و توسعه حاملگونه نگرشاین  .است

توسعه بار مصرف شروع  ی حاملایده    [.1شد ]های فضایی چند 

های فضایی چند  رغم مطالعات بسیار زیاد در خصوص حاملعلی

ی، بهترین اچندمرحله   بارمصرفکهای فضایی یبار مصرف، حامل

ماهوارهگزینه   پرتاب  محموله برای  و  سرنشین  ها  بدون  های 

بررسی اهمیت موضوع هزینه   منظوربه[.  3-2شوند ]محسوب می

توان طرح اولیه  یک مثال می  عنوانبهو قابلیت اطمینان، در اینجا  

به  در این طرح،  چند بار مصرف را بیان کرد.    کاملاًشاتل فضایی  

طرح    لیدل اطمینان،  قابلیت  و  هزینه  توأمان  ملاحظات  عدم 

آن   بار    صورتبهعملیاتی  چند  )جزئی  چندبار  مصرف  کاملاً  نه 

بهره به  از مصرف(  بسیاری  و  طرح  این  درنهایت،  رسید.  برداری 

مشطرح  )ابه  های  ایکس چندبارمصرف  به33-همانند  عدم  (  دلیل 

شد  ای نشات گرفته از مشکلات فنی، کنار گذاشته  ملاحظات هزینه

می؛  [4] توسعه بنابراین،  را  روش  توان  طراحی  نوین  برای  های 

شکست از  و  طرح  پیشگیری  با  هاتیمأمورها  دانست.  فضایی  ی 

به   خصوص ،1شکل  توجه  نوین  روش  در  رویکردهای  و  در  ها 

مهندسیمی طراحی رویکردهای  به:  سازی بهینه   ها،سیستم  توان 

  مقاوم،  طراحی  اطمینان،  قابلیت  مبنای  بر  طراحی  موضوعی،چند

  رویکرد ترکیبی از رویکردهای)  ی دیبریه  رویکرد  و  هزینه  کاهش

داشت اشاره  رویکردهایکلی، می صورت به .دیگر(  در    توان  نوین 

قالب    شپیشرانزیرسامانه  طراحی   در  اصلیرا  رویکرد  ذیل    سه 

 .موردمطالعه قرار داد

طراحی اول  رویکرد  بهینه در  به  یا  ،  و   سازی بهینهیابی 

در    . [6،5]  شودپارامترهای اصلی موتور سوخت مایع معطوف می

دوم بهینه   رویکرد  ارتقا  طراحی،  و  موضوعی  چند  یی  کاراسازی 

های موتور سوخت مایع از منظر انرژی و جرمی مدنظر  زیرسامانه

از سامانه    مثالعنوان. به[8  ،7]  قرار گرفته است این رویکرد،  در 

)جرمی و انرژی(،   وریافزایش کارایی و بهره  منظوربه الکتروپمپ  

، آنالیز  طراحیدر سامانه تغذیه استفاده شده است. در رویکرد سوم  

مایع   سوخت  موتور  طراحی  در  هزینه  آنالیز  و  اطمینان  قابلیت 

های انجام شده  پژوهش  .[9-13]   موردتوجه قرار گرفته شده است

انرژی و    طورمعمول بهدر سه رویکرد فوق،   در موضوعات جرمی، 

گاهی نیز هزینه و قابلیت اطمینان تمرکز داشته است. در ادامه، به 

شود ها در سه رویکرد فوق پرداخته میبررسی برخی از این پژوهش

پژوهش ادامه  در  مقاله  این  دستاوردهای  پایان  در  قبلی  و  های 

 شود. بندی ارائه میجمع  عنوانبه

 
 [4] پیچیده محصولات طراحی  در نوین رویکردهای(: 1) شکل

 

پیشینه پژوهش در خصوص رویکرد اول طراحی    -1-1

 زی پارامترهای اصلی طراحی موتور(سا)بهینه

زمینه  بهینه در  پارامترهای  انتخاب  مایع ی  موتور سوخت  ی 

[. بر اساس  14کرد ]توان به نتایج مطالعات آقای کازلف اشاره  می

پارامترهای اصلی طراحی   انتخاب    منظور بهاین روش پیشنهادی، 

تابع  بهینه  )سازی  میهدف  صورت  نهایی(،  روش سرعت  پذیرد. 

پیشنهادی در مورد انواع موتورهای توربوپمپی و بدون توربوپمپ 

سال    استفاده قابل در  عنوان 1393است.  تحت  دکتری  رساله   ،

بهینه روندنمای  سامانهتدوین  دینامیکی  و  استاتیکی  های  یابی 

 ارائه شد. در این رساله، پیشران سرمازای سیکل بسته، توسط رمش  

بهینه روندنما برای  سامانهیی  پارامترهای  استاتیکی  های  یابی 

 [. 15شد ]پیشران سرمازای سیکل بسته ارائه 

 

پیشینه پژوهش در خصوص رویکرد دوم طراحی  -2-1

 سازی چند موضوعی و ارتقا کارایی موتور(:)بهینه

، ایده جالبی توسط بوخماتف و همکاران، برای  2005در سال  

سازی موتورهای سوخت مایع از منظر  ی بهینهمندان به حوزهعلاقه



 

 امی  و ناصح محمدی، علی
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ثبت اختراعات روسیه   ی موتور در موسسه هامؤلفه ها و  زیرسامانه

گیری از ساختاری ی کلیدی این ایده، بهره[. نکته16شد ]منتشر  

با افزایش راندمان    تواند یمجدید در توربین هیدرولیکی است که  

یابی  این ایده در بهینه   کهیدرصورتبوستر توربوپمپ همراه باشد.  

برسد،   اثبات  به  موتور  برای   تواندیمسیستمی  مناسب  ابزاری 

سرمازا   مایع  سوخت  موتورهای  پنوموهیدرولیکی  مدار  طراحی 

باشد. چرا که در اینگونه از موتورها، بوسترپمپ نقش مهمی را ایفا  

در  می همچنین  و  2007سال  کند.  آرخانگلسکی   ،[ [،  17خازف 

آمونیاک    ی اکسیژن کراسینامؤلفه  ی استفاده از پیشرانه سهایده

کردند.   مطرح  خود  ]را  سال  18بالتین  در  از  2010[  استفاده   ،

و قابلیت کار با دو زوج پیشرانه را مطرح    مؤلفهموتورهایی با سه  

ایده    ازجملهکرد.   از  شدهمطرحمزایای  استفاده  در  ،  موتورها  این 

 ی است.اچندمرحلههای فضایی حامل

های عملکردی موتورهای  سیکلبهبود  ،  [19]  ایگور و همکاران

های  و با مقایسه سیکل  کردندپیشنهاد  سوخت مایع سیکل باز، را  

را  عملکرد،  پیشین تجز شان  این  دادهقرار    لیوتحلهیمورد  در  اند. 

کاری بازیابی با اکسیژن خنکنشان داده شده است که  پژوهش،  

مایع   سوخت  موتورهای  جایگزینی  برای  مناسب  طرحی  مایع، 

اثبات شده است که  -سیکل باز اکسیژن کراسین است. همچنین 

طرح  خنکترکیب  طرح  های  و  اکسیژن  با  بازیابی  کاری 

شود. در این پژوهش،  ویژه میانبساط، باعث کمترین افت ضربه نیمه 

ای تحلیل مقایسهبرای   RECS 1افزار جدیدنرمبرای نخستین بار از  

 شده است.استفاده های عملکردی سیکل

همکاران و  سیستم،  [20]  سانبوک  تحلیل  برای    یبرنامه 

با توجه به متغیرهای ورودی و   ،مایع  سوختطراحی اولیه موتور  

داده الزامات   توسعه  ماژول  برنامه،  ایناند.  را  تحلیل   یهاشامل 

و    هایی سیستمزیر  توربوپمپ  گاز،  مولد  تراست،  محفظه  نظیر: 

حداکثر پارامترهای طراحی را با  این برنامه،  همچنین  توربین است.  

تراست و  ویژه  وزن  ضربه  تعیین   ،به  ژنتیکی  الگوریتم  اساس  بر 

مرجع مایع  سوخت  برنامه با موتورهای    لیوتحلهینتایج تجز  .کندمی

ابزاری مناسب برای طراحی اولیه   ، افتهیبرنامه توسعه.  سازگار است

 شود.موتورهای سوخت مایع محسوب می

همکاران و  بهینه،  [21]  گوبیا  برای چارچوب  طراحی  سازی 

سیستم پارامترهای  بهترین  مایع  موتورهای    یانتخاب  سوخت 

ضربه ویژه و    کردن حداکثر    ، هدفاند. تابع  سیکل باز را ارائه کرده

سیستمی و در نظر گرفتن الزامات  با    ،وزن موتورتراست به  نسبت  

مؤلفه نسبت  و  فشار  تغییر  با  طراحی  موتور   مفروضات  است. 

 
1 Regenerative Engine Cooling System (RECS) 

است. اکسیژن مایع و هیدروژن    سیکل باز  یک موتوری،  موردبررس

این، عدم بر  عملکرد موتور، مانند فشار    قطعیتعلاوه  محفظه در 

نسبت   و  بهمؤلفهاحتراق  در  ها  تصادفی  متغیرهای  عنوان 

اطمینان در نظر گرفته  بهینه  قابلیت  بر  شده است.  سازی مبتنی 

قابلیت    مصالحه  ، آمدهدستنتایج به الزامات  عملکرد موتور و  بین 

 دهد. را نشان میاطمینان 

همکاران و  موتور [22]  موتا  خشک  جرم  و  عملکرد   ،

اکسیژن  L75  توسعهدرحال پیشرانه  با  ی قرار موردبررساتانول  -را 

تغییرات در پارامترهای طراحی بر عملکرد    ریدرنهایت، تأث اند.داده

 . مورد تحلیل قرار گرفته است ،L75  و جرم خشک موتور موشک

همکاران و  سال  [23]  سولدا  در  تغذیه   2008،   سیستم 

های الکتریکی  مایع براساس پمپسوخت برای موتورهای  جدیدی

از را  خود  توان  این  پیشنهاد    کنند، می  نیتأم  باطری  که  کردند. 

به تغذیه جدید،  الکتروپمپ  سیستم  در  گذارنامنام  ایشان  شد.  ی 

ثابت کردند که سیستم جدید، مناسب  پژوهشی  برای   یجایگزین 

تغذیه   است.  سیستم  محض  به  دمشی  تغذیه  سیستم  وابستگی 

عملکرد مختلف  شد  یپارامترهای  شرایط  بررسی  عملکرد    تا 

نسبتاً طولانی و فشار    سوزش، یعنی زمان  شودشناسایی    مطلوب

. همچنین نشان داده شد تا در صورت استفاده از محفظه نسبتاً بالا

با سیستم در مقایسه    سیستم پیشنهادیهای جدید باطری،  فناوری

 ی در جرم خواهد شد. توجهقابلجویی تغذیه دمشی محض صرفه

افزایش    ضربه ویژه، اثر مطلوب فشار محفظه بر    با   این مزیت  

با  یابدمی الکتروپمپ  سیستم  مقایسه  به  تنها  پژوهش،  این  در   .

سیستم دمشی محض پرداخته شده است و مبنای قیاس فقط الزام 

 جرمی است.

، دریافتند که موتور سوخت  [24]  راچوف و تاکا  2013سال  در  

های  مناسبی برای نسلجایگزین  تواند  مایع با تغذیه الکتروپمپ می

در این پیشین خود، یعنی دمشی محض و تغذیه توربوپمپی باشد. 

محض،    پژوهش،  دمشی  سیستم  بر  تغذیه  های  سیستمعلاوه 

نیز   گرفتهتوربوپمپ  قرار  مقایسه  همچنین،  مورد  داده  اند.  نشان 

حتی    تواندیسیستم پیشنهادی م  ها، که برای برخی از کاربرد  شده

توربوپمپی مناسب ثابت شد  از سیستم تغذیه  باشد. همچنین،  تر 

های فضایی کلاس سبک،  گیری از این فناوری در حاملبا بهرهکه 

برتری جرمی با حامل فضایی است، که از این موتور بهره گرفته 

 است. 
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پیشینه پژوهش در خصوص رویکرد سوم طراحی  -3-1
 )آنالیز قابلیت اطمینان و هزینه( 

قابلیت  2017سال  در   آنالیز  همکاران،  و  محمدی  علی   ،

را   پیاده  موردمطالعهاطمینان حامل فضایی  دادهو  قرار  اند.  سازی 

، طراحی برمبنای قابلیت اطمینان را برای 2023همچنین، در سال  

بهینه  چارچوب  یک  قالب  در  الکتروپمپ  موتور  سازی یک 

 [. 27-25شد ]چندموضوعی ارائه و اجرا 

، جعفرپناه و 2022و    2021در حوزه آنالیز هزینه، در سال  

های پیشرانش  همکارانش ضمن ارائه مدل آنالیز هزینه برای سامانه

نیمه سرمازا،   و  اجرای    ریتأثسرمازا  انسانی  نیروی  و هزینه  زمان 

 [. 29-28کردند ]طرح سامانه پیشرانش بررسی  

مختلف  رویکردهای  در  شده  ارائه  پژوهش  پیشینه  براساس 

می چالشطراحی،  از  یکی  که  دریافت  پژوهشی،  توان  مهم  های 

بررسی تلفیقی آنالیز هزینه و قابلیت اطمینان در موتورهای سوخت 

مقایسه ضمن  حاضر  پژوهش  در  راستا،  همین  در  است.  ی  مایع 

جرمی بین سیستم الکتروپمپ با سیستم دمشی محض و تغذیه  

های جرمی،  ویژگی  رینظتوربوپمپی، لزوم پرداختن به موضوعاتی  

انرژی، هزینه و قابلیت اطمینان در طراحی نسل جدید موتورهای  

سوخت مایع، یعنی موتورهای الکتروپمپ از هر زمان دیگر خود را  

می نمایان  مقایسه ؛  کند بیشتر  پژوهش،  این  دستاورد  بنابراین، 

مایع سوخت  قابلیت    موتورهای  و  هزینه  منظر  از  الکتروپمپ 

اطمینان با دو نسل پیشین است. در ارزیابی قابلیت اطمینان از دو 

روش تقسیم برابر و روش مبنا استفاده شده است و در معیار هزینه،  

(. در ادامه، به معرفی  2است )شکل  کار رفته  تخمین هزینه جامع به

پرداخته   الکتروموتور  و  توربوپمپی  محض،  دمشی  موتورهای 

 . شودیم

 
 هزینه و اطمینان قابلیت ارزیابی جریانی نمودار(: 2) شکل

 موتور سوخت مایع دمشی محض  -2
( نشان داده شده است، در موتورهای 3شکل )طور که در  همان

و  سوخت  مخازن  از  یک  هر  به  محض،  دمشی  مایع  سوخت 

شود که سیال بتواند ای تزریق میگونهاکسیدکننده، گاز فشرده به

را   تغذیه  مسیرهای  فشار  افت  همچنین  و  محفظه  مناسب  فشار 

سامانه،    نیتأم این  پیشران    طورمعمولبهکند.  کم  موتورهای  در 

به کمک گاز    جاهمهدر    باً یتقرشود. دمش در مخازن،  استفاده می

ی  گیرد. فشار محفظه، نیروی پیشرانش و ضربهفشار بالا صورت می

ویژه این نوع موتورها در سطح پایینی است زیرا فشار مخازن در 

توربوپمپ دارای محدودیت سازه ای و وزنی  سیستم تغذیه بدون 

 جه یدرنتها، ضخامت دیواره و  است. با افزایش فشار مخازن پیشرانه

و   است  یافته  افزایش  نسبت    ریتأثجرم مخازن  بر  نیروی  »منفی 

وزن به  را    «پیشران  موتورها  از  دسته  این  معایب  و  مزایا  دارد. 

الزامات  می در  در   رینظی  تیمأمورتوان  موشک،  نهایی  سرعت 

جرم و قطر موشک؛ در الزامات کارکردی   رینظالزامات سیستمی  

  رینظانرژی، جرمی، زمان سوزش؛ در الزامات قابلیت اعتماد    رینظ

زمان   رینظای  قابلیت اطمینان و ایمنی؛ و در الزامات مدیریت پروژه

 بندی کرد:و هزینه به شرح ذیل دسته

 

 
 موتور سوخت مایع دمشی محض  وارهطرح (:3)شکل 

 

 [ 4دمشی ] مزایای موتورهای   -1-2

 ؛ قابلیت اطمینان بالاتر •

 ؛هزینه کمتر •

 ؛ ایمنی بالاتر •

 

 [ 4]معایب موتورهای دمشی     -2-2

 ناپایداري احتراق فرکانس پایین؛  •

 زمان سوزش کم؛  •
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 /1403اییز و زمستان پ دوم، ، شمارهچهارم سال –دوفصلنامه علوم، فناوری و کاربردهای فضایی  6

 

 مشكل تثبیت فشار محفظه؛ •

 با توجه به فشار پایین محفظه نیاز به نسبت انبساط بالا؛  •

 وري مخازن کروي و سبك؛انیاز به فن •

 قطر و طول موشك بیشتر؛ •
 

 موتور سوخت مایع تغذیه توربوپمپی  -3
بر   غلبه  برای  توربوپمپی،  تغذیه  مایع  سوخت  موتورهای  در 

به   دستیابی  و  محض  دمشی  مایع  سوخت  موتورهای  مشکلات 

برتر،   محفظه  نیتأمعملکرد  به  ورود  در  پیشرانه  بالای  ی فشار 

 (. 4شکل شود )می نیتأمها پمپ لهیوسبهاحتراق، 

 

 
 [4] توربوپمپی تغذیه مایع سوخت موتور وارهطرح(: 4) شکل

 

راه  برای  صورت،  این  پمپدر  مداوم  گردش  و  از اندازی  ها 

می استفاده  این  توربین  و  »شود  نامیده    «توربوپمپ مجموعه 

و    «پمپ» مجموعه توربوپمپ شامل دو جزء مهم،    رونیازاشود.  می

می  «توربین » ویژگیاست.  سامانهتوان  کلی  پیشرانش های  های 

 :توربوپمپی را به شکل زیر خلاصه کرد

 هاي گریز از مرکز؛ فشار محفظه با استفاده از پمپ نیتأم •

ها نسبت به  کاهش شدید فشار بالشتك گازي تانك •

 هاي بدون توربوپمپ؛سامانه

 جهیدرنتمستقل بودن فشار محفظه از فشار مخازن و  •

 ي ویژه؛افزایش فشار محفظه و ضربه

هاي بدون  سامانهکاهش قابلیت اطمینان )در مقایسه با  •

 توربوپمپ(؛

 افزایش زمان و هزینه طراحی تا تولید نهایی؛  •

 

می را  موتورها  از  دسته  این  معایب  و   صورت به توان  مزایا 

 : [4] بندی کرد های ذیل دستهبخش
 

 مزایای موتورهای تغذیه توربوپمپی -1-3

توان به موارد ذیل اشاره  گونه موتورها، میاز منظر مزایای این 

 کرد:

 تراست بالا؛  •

 ضربه ویژه بالا؛  •
 

 معایب موتورهای تغذیه توربوپمپی -2-3

 توان به موارد زیر اشاره کرد:گونه موتورها، میاز منظر معایب این

 جرم بالا؛  •

 ها(؛ راندمان پایین )بخصوص در توربین و پمپ •

 ؛ هزینه بالا •

 ؛ پیچیدگی بالا  •

 ؛ ها و مدارها(آلایندگی بالا )در برخی از پیشرانه  •

 ؛ ي و طراحی و توسعه بالاآورفنزمان اکتساب  •

 

 موتور سوخت مایع الکتروپمپ  -4

الکتروپمپ، یک موتور الکتریکی ساده، در دسترس و    سامانه

موتورهای   با  .است  متیقارزان  به  نسبت  هزینه  کاهش  هدف 

این    .شودتوربوپمپی، از سیستم تغذیه پمپ الکتریکی استفاده می

میلادی، یک پرتاب    2017سال  نوآوری برای نخستین بار در جهان  

بر تجربه کرده است. در این موتور از ناموفق را در ساختار ماهواره

  ها استفاده شده استبعدی برای ساخت مجموعهفناوری چاپ سه

پمپمجموعه  .[4] باطری،  احتراق،  که شامل: محفظه  و  هایی  ها 

ی، شامل دو  ادومؤلفه شود. سیستم تغذیه این موتور  شیرآلات می

اکسید و  سوخت  الکتریکی  استپمپ  عملکرد  5)شکل    کننده   .)

موتور در رژیم نامی با استفاده از سیستم کنترل سرعت ظاهری و  

شود. سیستم مخازن پیشرانه تضمین می  زمانهمسیستم تخلیه  

کند که کنترل سرعت ظاهری، فشار محفظه را طوری تنظیم می

تخلیه   سیستم  باشد.  نامی  محفظه  فشار  مخازن   زمانهمهمواره 

مؤلفه پیشرانه  نسبت  کنترل  شیر  عملکرد  از  استفاده  با  ها،  ها، 

اکسیدکننده، تخلیه  با تغییرات سطح مخازن سوخت و  متناسب 

مخازن   زمانهمکند. سیستم تخلیه مخازن را تضمین می  زمانهم

های  مانده پیشرانهها میزان باقیها، با کنترل نسبت مؤلفهپیشرانه 

 رسانند. مخازن را به حداقل می
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 [4موتور سوخت مایع الکتروپمپ ] وارهطرح (:5)شکل 

 

 [ 4الکتروپمپ ] مزایای موتورهای  -1-4

 ؛ قابلیت اطمینان بالاتر •

 ؛هزینه کمتر •

 ؛جرم کمتر •

 ؛ ضربه ویژه بالا  •

 

 [ 4] معایب موتورهای الکتروپمپ  -2-4

 سطح بلوغ پایین فناوري باطري؛ •

 

 یموتورهادر  اطمینان قابلیت یسازادهیپ -5

 مایع  سوخت
بهینه   طورمعمولبه اطمینان در  قابلیت  مبنای  بر  سازی 

طور خاص موتور سوخت مایع، هشت گام وجود دارد.  و به  ها سیستم 

ریزی و هفت گام بعدی طراحی بر مبنای قابلیت  اولین گام، طرح

تعیین  شامل:  که  است  الکتروپمپ  مایع  سوخت  موتور  اطمینان 

شکست،   قابلیت  سازمدلمدهای  تخصیص  اطمینان،  قابلیت  ی 

 ل یدر تحل  یروش انتخاب  یسازادهیپ اطمینان، انتشار عدم قطعیت،  

پیشنانیاطم  تیقابل قابلیت  ،  ارزیابی  و  اطمینان  قابلیت  بینی 

می اطمینان اطمینان،  قابلیت  ارزیابی  حاضر،  پژوهش  در  شود. 

است که در ادامه به معرفی شیوه ارزیابی قابلیت اطمینان   موردنظر

 شود.در موتورهای سوخت مایع پرداخته می

 

 مایع   سوخت  موتورهای اطمینان  قابلیت   ارزیابی   -1-5

روشبندیتقسیم برای  مختلفی  قابلیت  های  ارزیابی  های 

های ارزیابی  ترین روشاطمینان ارائه شده است. برخی از عمومی

قابلیت اطمینان آورده شده است. البته دو روش اول، پرکاربردترین  

  ها آنشوند که در این مقاله نیز از  ها محسوب میترین روشو دقیق

 استفاده شده است. 

 روش اول: تسهیم برابر عدد قابلیت اطمینان یا تقسیم برابر؛ 

 روش دوم: روش مبنا؛ 

 ؛ ARTNCروش سوم: تسهیم 

 ؛ BOYDروش چهارم: روش 

 ؛ AGREEروش پنجم: روش 

 پذیری اهداف؛ روش ششم: روش امکان

 ؛ مؤثرعوامل  ضربحاصلروش هفتم: روش 

 روش هشتم: روش استفاده از مجموع فاکتورهای وزنی؛ 

مزایا و معایب خاص خودشان   شدهاشارههای  هر یک از روش 

روش از  حاضر  پژوهش  در  دارند.  دورا  و  یک  از    های  که 

شوند  های ارزیابی قابلیت اطمینان محسوب میپرکاربردترین روش

های مذکور پرداخته استفاده شده است. در ادامه، به معرفی روش

 شده است. 

 

 تسهیم برابر عدد قابلیت اطمینان یا تقسیم برابر  -2-5

بین   مساوی  اندازه  به  اطمینان  قابلیت  روش،  این  در 

)زیرسیستم می  رمجموعهیزها  تقسیم  اجزا(    ذکرانیشاشود.  یا 

می توصیه  زمانی  روش  این  از  استفاده  اهمیت است،  که  شود 

  2و    1برابر باشد. روابط   هاستم یرسیزکلیه    عملکرد، پیچیدگی و ...

 : [30] برای حالت سری نشان داده شده است

(1) R∗ =∏ 𝑅𝑖
∗

𝑛

𝑖=1
 

(2) 𝑅𝑖
∗ =  R∗)1 𝑛⁄  

𝑅𝑖سییسیتم؛ ازیموردن: قابلیت اطمینان  ∗Rآن:که در 
: قابلیت  ∗

 . iستمیرسیزبه  افتهیصیتخصاطمینان 

 است،   شده  تشکیل  زیرمجموعه  9  از  که  مایع  سوخت  موتور 

 را   خود  مأموریت  هازیرمجموعه   کلیه  بایستی  درست،  کارکرد  برای

  با   ها رمجموعه یز  از  یک  هر  مأموریت  اگر.  دهند  انجام  درستیبه

.  شد  خواهد  مواجه   شکست  با  موتور  مأموریت  شود،  مواجه  شکست

 سوخت  موتور اطمینان قابلیت ایجعبه  نمودار تشریح در بنابراین،

  قرار  هم  کنار  در  سری  صورتبه  بایستی  هازیرمجموعه  مبنا  مایع

  مایع  سوخت  موتور  اطمینان  قابلیت  ریاضی  مدل  .[ 30]  بگیرند

 موتور   اصلی  رمجموعهیز  9  اطمینان  قابلیتضرب  حاصل  از  مبنا،

    .شودمی حاصل
(3) RLRE = R1. R2. R3. R4. R5. R6. R7. R8. R9
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( قابلیت اطمینان موتورهای سیوخت مایع را معرفی  3رابطه )

 کند.می
 نظردم مایع سوخت موتورهای اطمینان قابلیت شاخص (:1)جدول 

 ستمیرسیزنام  ردیف 
موتور دمشی  

 محض

موتور 

 توربوپمپی 

موتور 

 الکتروپمپ

 R1 R1 R1 محفظه تراست  1

 - R2 - مولد گاز 2

 - R3 - استارتر 3

 - R4 - توربین 4

 R5 R5 - ها پمپ 5

 - R6 R6 شیرآلات کنترلی 6

 R7 R7 R7 شیرآلات غیر کنترلی  7

 R8 R8 R8 لوله و اتصالات 8

 R9 R9 R9 سایر اجزا 9

  
(4) Rps = R1. R6. R7. R8. R9 

( ارزیابی 4رابطه  را   دمشی   موتور  اطمینان  قابلیت   (  محض 

 . دهدیمنشان 

)  موتور  اطمینان  قابلیت رابطه  در  داده  5توربوپمپی  نشان   )

 شده است. 
 

(6 ) Ref = R1. R5.R7. R8. R9 
رابطیه )  موتور  اطمینیان  قیابلییت  ارزییابی (  6الکتروپمپی بیا 

 آید.دست میبه
 

(7)  R1 = R2 = R3 = R4 = R5 = R6 = R7 = R8 = R9= R 
  گانه 9 هایسییسیتمزیر کلیه  اطمینان  قابلیت کهنیا  فرض  با

  مجدد  ارزیابی رسییید. اکنون به  (7رابطه )به  توانباشیید، می برابر

  :شودپرداخته می ،هارمجموعهیز اطمینان  قابلیت

(8) 
Rps = R5 
Rtf = R9 
Ref = R5 

توجه   ازماهواره  کهنیا  بهبا  کشور،    در  کلاس   منظر  برهای 

)  در  لذا  دارند؛  قرار  سبک  دسته  10  اطمینان  قابلیت  (2جدول 

 و   شکست  میزان  ،هاتیمأمور  تعداد  براساس  دنیا   مطرح  برماهواره

کههمان  .است  گرفته   قرار  یموردبررس  موفقیت   ملاحظه  طور 

 94  جهان  منتخب  برهایماهواره  میانگین  اطمینان  قابلیت  شود،می

 .  [30] است درصد

 
2 Athena 1 and 2 

3 Kosmos 
4 Molniya 
5 Pegasus XL 
6 Rockot 

  وزن) سبك کلاس یبرهاماهواره اطمینان قابلیت (:2) جدول 

 [26] ( کیلوگرم 2000 تا محموله

 نام حامل فضایی  ردیف 

تعداد 

ی  هاپرتاب 

 موفق 

تعداد 

ی  هاپرتاب 

 ناموفق

قابلیت  

 اطمینان 

 0/ 71 2 5 22و  1آتنا  1

 0/ 94 23 400 3کاسموس  2

 0/ 93 19 266 4مولنیا 3

 xl5 32 3 91 /0پیگاسوس  4

 0/ 93 2 27 6راکوت 5

 0/ 83 1 5 17 -استارت 6

 0/ 83 1 5 8تاروس  7

 1 0 10 29تیتان  8

 تیشاو 9

 10اسرائیل( )
3 1 75 /0 

  1 0 1 11استلا 10
 

دربه  موتورهای رفته   توربوپمپی   نوع  از  برهاماهواره   این  کار 

  قابلیت  همان  موتور،  اطمینان  قابلیت  اینکه  فرض  با .  هستند

لذا  برماهواره  اطمینان برای    ،94/0اطمینان    قابلیت  باشد؛ 

  (9)طور که در رابطه  همان.  شده است  فرض   توربوپمپی  موتورهای

موتور   اطمینان  قابلیت  است،  شده  داده    ، 97/0  یدمشنشان 

است. از طرفی دیگر قابلیت    97/0  ی الکتروپمپو    94/0  یتوربوپمپ

اطمینان    ضربحاصلاطمینان موتور،   زیرسامانه است؛    9قابلیت 

  قرار   993/0  ها، برابرزیرسامانه  از  یک  هر  اطمینان  قابلیت  ،جهیدرنت

،  موردنظر  موتورهای  قابلیت اطمینان  مجدد   ارزیابی   با   .شودداده می

   . [4]شودبر محاسبه میقابلیت اطمینان موتور و درنتیجه ماهواره

(9) 
Rps = R5= 0.97 
Rtf = R9= 0.94 
Ref = R5= 0.97 

 روش مبنا  -3-5

خرابی   نرخ  بر  مبتنی  روش  ازجمله    هاستم یرسیز این  است. 

فرضیات استفاده از این روش، نرخ خرابی ثابت و استقلال خرابی  

خرابی    هاستمیرسیز نرخ  اگر  اُمین    iبه    افتهیصیتخصاست. 

سیستم  ستمیرسیز یک  𝜆𝑖   در 
برای ∗ هدف  خرابی  نرخ  و  باشد 

𝜆𝑠سیستم 
 :  [ 4] ( داریم10باشد؛ مطابق با رابطه ) ∗

(10 ) 𝑅𝑠
∗(𝑡) =  𝑒−𝜆𝑠

∗ .𝑡 

 از:  اندعبارتهای تخصیص قابلیت اطمینان در روش فوق  گام

7 Start-1 
8 Taurus 
9 Titan 2 
10 Shavitt(Israel) 
11 Stella(Russia) 

(5) Rtf = R1. R2. R3. R4. R5. R6. R7. R8. R9
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𝑅𝑠  گام اول: تبدیل قابلیت اطمینان هدف
∗(𝑡)    به نرخ خرابی

𝜆𝑠هدف  
∗   . 

در این پژوهش، قابلیت اطمینان هدف برای زیرسیستم موتور  

𝑅𝑒𝑛𝑔یعنی؛  است  97/0دقیقه    15  تیمأموردر یک  
∗ = . لذا،  0.97

𝜆𝑠(،  10) با توجه به رابطه
∗ = 0.002(𝑓𝑟/𝑚𝑖𝑛) . 

که  همان اطمینان    ترشیپ طور  قابلیت  منظر  از  شد،  اشاره 

خرابیزیرمجموعه  نرخ  دارند.  سری  عملکرد  موتور  های  های 

با  هارمجموعهیزبینی  پیش مطابق  موتور  )ی  است.  3جدول   )

 براساس مراجع   ینرخ خراب  یپژوهش مبنا  نیدر ااست،    ذکرانیشا

حاضر    مقاله  نویسندگان  یصنعت  اتیتجرب  نیو همچن  [32،    31]

 .است
 موتور  هایزیرمجموعه بینی پیش هایخرابی نرخ (:3) جدول

 ردیف 
 عنوان

 مجموعه

 شاخص

 نرخ خرابی  

 میزان نرخ خرابی 

 )خرابی بر دقیقه( 

 𝜆 1 6.7e-4 محفظه احتراق  1

 𝜆 2 6.7e-4 مولد گاز 2

 𝜆 3 6.67e-5 استارتر 3

 𝜆 4 6.7e-4 ها نیتورب 4

 𝜆 5 6.67e-5 ها پمپ 5

 𝜆 6 6.67e-5 شیرآلات کنترلی 6

 𝜆 7 4.44e-7 شیرآلات غیر کنترلی  7

 𝜆 8 4.44e-7 لوله و اتصالات 8

 𝜆 9 4.44e-7 سایر اجزاء 9

 

وزنی   ضرایب  دوم:  با    هاستمیرسیزگام  )مطابق  ( 11رابطه 

 شود:محاسبه می

(11) 𝑊𝑖 =  
𝜆𝑖

∑ 𝜆𝑖
𝑁
𝑖=1

 

: 𝜆𝑖   مشابه ستمیرسیزخ خرابی 

 افته یصیتخص( نحوه محاسبه نرخ خرابی  12گام سوم: رابطه )

 دهد:را نشان می هاستمیرسیزبه 

(12) 𝜆𝑖
∗ = 𝑊𝑖  𝜆𝑠

∗ 

اطمینان   قابلیت  محاسبه  چهارم:  به   افتهیص یتخصگام 

 شود:( انجام می13رابطه ) واسطهبه هاستمیرسیز

(13) 𝑅𝑖
∗(𝑡) =  𝑒−𝜆𝑖

∗.𝑡 

(،  4چهار در جدول )های دو تا  سازی گامنتایج حاصل از پیاده

از محاسبه ضرایب وزنی، نرخ خرابی   نشان داده شده است. پس 

اطمینان   آمدهدستبه  افتهیص یتخص قابلیت  درنهایت  و 

 آید. دست میی موتور بههارمجموعه یز

(14) 
= 0.99 psR 

= 0.97 tfR 
= 0.99 efR 

  قابلیت و یافتهتخصیص خرابی نرخ وزنی،  ضرایب محاسبه (:4)  جدول

 موتور  هایزیرمجموعه اطمینان

 ردیف 
 عنوان

 مجموعه
𝑊𝑖 λi

∗ Ri
∗(t) 

 0/ 991 0/ 0006 0/ 303 محفظه احتراق  1

 0/ 991 0/ 0006 0/ 303 مولد گاز 2

 0/ 9991 0/ 00006 0/ 03 استارتر 3

 0/ 991 0/ 0006 0/ 303 ها نیتورب 4

 0/ 9991 0/ 00006 0/ 03 ها پمپ 5

 0/ 9991 0/ 00006 0/ 03 شیرآلات کنترلی 6

 999991/0 0/ 00006 0/ 0003 شیرآلات غیر کنترلی  7

 999991/0 0/ 00006 0/ 0003 لوله و اتصالات 8

 999991/0 0/ 00006 0/ 0003 سایر اجزاء 9

 

قابلیت    (6)تا    (4)در ادامه، همانند روش اول از طریق روابط  

 شود.، محاسبه میموردنظراطمینان موتورهای 

رابطه  همان در  قابلیت    (14)طور که  است،  داده شده  نشان 

و قابلیت اطمینان   99/0اطمینان موتورهای دمشی و الکتروپمپی  

است. همانند روش اول، در این روش    97/0موتور تغذیه توربوپمپی  

 هم قابلیت اطمینان موتور الکتروپمپی بالاتر از توربوپمپی است.

شود  با مقایسه نتایج ارزیابی سه دسته از موتور، ملاحظه می

پمپ برابر با موتورهای دمشی  الکترو  موتورهای  اطمینان  که قابلیت

،  گریدعبارتبهیعنی  ؛  است  موتورهای تغذیه توربوپمپی  از  بالاتر  و

 بالاتر از موتورهای   درصد  2قابلیت اطمینان موتورهای الکتروپمپ  

برها از آن استفاده  که در حال حاضر در ماهواره  است  توربوپمپی

ها،  شود. در این پژوهش، با رویکرد سطح اطمینان بالاتر تخمینمی

 توان روش اول را برای مقایسه مبنا قرار داد. می

 

 مایع  سوخت هایموتور هزینه ارزیابی   -6
دوره به  در  پرداختن  هوافضایی،  صنایع  توسعه  آغازین  های 

 با توجه اما برای ادامه مسیر  ؛  مقوله هزینه اهمیت چندانی نداشت

ی از  هوافضا  بخش  هزینه  در  بازنگری  لزوم  لزوم    سوکبه  و 

های هوافضایی از سوی دیگر،  شدن فناوریسازی و رقابتیتجاری

هایی از این  ها سوق داد. نمونهکشورها را به سمت مدیریت هزینه

می را  سامانهرویکرد  طراحی  در  کشورهای توان  هوافضایی  های 

نمونه،   عنوانبهپیشرو نظیر آمریکا، اروپا، هند و چین دنبال کرد.  

وگِا، رویکرد کاهش هزینه را مبنا   برماهواره اتحادیه اروپا در طراحی  

داده   ]قرار  رویکرد  [3است  با  که  است  چین  بعدی  مثال   .

ها هزینه طراحی را کاهش داده است  سازی، در اکثر موشکتجاری

رد بیشترین تزریق ماهواره در یک پرتاب  و یا کشور هند با ثبت رکو



 

 امی  و ناصح محمدی، علی
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هزینه کاهش  همچنین  موشک و  در  را  رویکرد  این  پرتاب،   های 

PSLV کرده است.  دنبال 

های فضایی  در حال حاضر، هزینه محرک اصلی توسعه حامل

ی برای موفقیت حامل فضایی با فناوری در صورتشود.  محسوب می

کارگیری حامل  شود که صرفه اقتصادی در به پیشرفته، تضمین می

. لذا با توجه به اهمیت موضوع، لازم [28باشد ]در نظر گرفته شده  

های فضایی مطرح دنیا را مرور و  است در ابتدا هزینه پرتاب حامل

ماهواره با  نقش  سپس  به  ادامه،  در  کرد.  مقایسه  الکترون  بر 

ماهوارهزیر  هزینه  در  پیشرانش  میسیستم  پرداخته  و  برها  شود 

ای بین هزینه توسعه و تولید موتورهای سوخت درنهایت مقایسه

 مایع توربوپمپی و الکتروپمپ، انجام خواهد شد. 

های فضایی مطرح  مقایسه هزینه پرتاب حامل  5جدول  در   

می داده  نشان  دنیا،  سبک  ملاحظه همان  شود.کلاس  که  طور 

شود، هزینه تزریق ماهواره در مدارهای پایین زمین )لئو(، برای می

پرتاب    16675هر کیلوگرم   از طرفی، میانگین هزینه  دلار است. 

میلیون دلار است. این هزینه برای  19برهای کلاس سبک ماهواره

  25. یعنی به عبارتی  [4]  میلیون دلار است  4/ 8الکترون  بر  ماهواره

پرتاب دیگر حامل مقایسه   6های فضایی. در جدول درصد هزینه 

های حامل فضایی به کل، را نشان  سیستمنسبت جرمی و هزینه زیر

های  ی پیشرانش در هزینهبه نقش بالای سامانه  با توجهدهد که  می

ی پیشرانش به حامل فضایی، کاهش هزینه توسعه و تولید سامانه

 هزینه حامل فضایی است.   توجهقابلمعنای کاهش 
 

  سبك کلاس مطرح فضایی هایحامل پرتاب هزینه مقایسه (:5) جدول

 دنیا
 

 نام حامل  کشور  کلاس

وزن  

 محموله 

 )کیلوگرم( 

 هزینه 

 )دلار/کیلوگرم( 

 هزینه )دلار( 

 مدار لئو 

2015 

1 

 کوچک 

 34.799.173 16851.9 2065 2آتنا  امریکا 

 18.850.725 12567.15 1500 کاسموس  روسیه 2

3 
 آمریکا 

پگاسوس 
xl 

443 44187.3 19.574.973 

 19.574.202 10580.65 1850 راکوت روسیه 4

 10.709.966 16946.15 632 استارت  روسیه 5

 27.549.768 19963.6 1380 تاروس  آمریکا  6

 22.103.365 11633.35 1900 2تیتان  آمریکا  7

 2.899.275 674.25 430 اشتیل  روسیه 8
 19.181.512 16675.54 - - - میانگین 9

 

  حامل هایسیستمزیر  هزینه و جرمی نسبت مقایسه جدول (:6) جدول

 کل  به فضایی

 ستمیرسیزنام  ردیف 

نسبت جرمی  

به کل   ستمیرسیز

 درصد( ) ییفضاحامل 

نسبت هزینه  

به کل   ستمیرسیز

 درصد( ) ییفضاحامل 

 چند برابر قیمت حامل  3-1 بار محموله 1

 10-5 85-80 پیشرانه  2

 15 10 سازه  3

4 

سیستم پیشران  

بعلاوه سیستم  

 هدایت و کنترل 

4-5 60-70 

 

توسعه موتور سوخت مایع   مقایسه هزینه  از منظر دیگر، در 

موتور تغذیه   نیترک ینزدالکتروپمپ با تغذیه توربوپمپی، لازم است  

با    افتهیتوسعه توربوپمپی   کرد.  شناسایی  را  رادرفورد  موتور  به 

 RD-0105جستجو در اطلس موتورهای سوخت مایع جهان، موتور  

انرژی موتور رادرفورد است. با  ترین موتور با ویژگیرا مشابه های 

  RD-0105شود که جرم موتور  ، ملاحظه می7جدول  مراجعه به  

ی است که این عدد برای در حالکیلوگرم است. این    130معادل  

. در ادامه مطالب  [4]  کیلوگرم است  75نمونه تغذیه الکتروپمپی  

 شود.به مقایسه هزینه توسعه دو موتور پرداخته می

حامل فضایی  توسعه   نهی(، کل هزCER) نهیهز نیروابط تخم

سازه خشک  هشت المان ):  که شاملل  سا  برحسب نفرسوخت مایع  

المان)  رفعال یغ  و  موتور  و  مخازن  سازه  سازه  دیگر(،  وزنی  های 

های حرارتی و مواد فناشونده(، تجهیزات، موتور، عایقفعال ) خشک  

تجهیزات قابل بازیابی و اجزای هیدرولیک، مخزن سوخت، مخزن 

آیرودینامیک(،   پوشش  و   یبرااکسیدکننده،  حامل  مرحله  هر 

 : [28است ] ریصورت زساختار آن به

 
  توربوپمپی تغذیه موتور عملکردی و عمومی هایویژگی (:7) جدول

RD- 0105 
 

 ردیف  های عمومی ویژگی عملکردی های ویژگی
49.4 
(KN) 

 1 اصلی کشور USSR ( خلأ)تراست 

49.4 
(bar) 

 2 اولین پرواز  1959 فشار محفظه

316 (S) 
  ضربه ویژه 

 (خلأ)
Voronezh  3 سازنده 

454 (S) زمان سوزش Upper Stage  4 کاربرد 

494 
(mm) 

 5 پیشران LOX/RG-1 طول

733 
(mm) 

 Gas قطر
Generator 

 6 سیکل

130 
(Kg) 

 7 - - جرم خشک
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(15) CE =

(

  
 

∑CE−STR +∑CE−TPS +∑CE−EQU +

∑CE−EN +∑CE−RE +

∑CE−LOX +∑CE−LH2 +∑CE−SHR )

  
 

 

. (FIT + FM&E) 
(16 ) = 1.o6n ITF 

)در   یکپارچه FIT(  16رابطه  ضریب  برای  ،  مرحله؛   nسازی 

FM&E  .پروژه مدیریت  و  سیستم  مهندسی  سربار  هزینه   ،

( مشخص است، هزینه توسعه موتورهای 17رابطه )طور که از  همان

جرم موتور، ضریب پیچیدگی   ری نظسوخت مایع، تابع متغیرهایی  

سیستم  مهندسی  سربار  هزینه  تیم،  تجربه  ضریب  و  توسعه،  ها 

موتور،   اطمینان  ]قابلیت  در  [28است  به8جدول  .  ضرایب  کار  ، 

مایع  گرفته   موتور سوخت  توسعه  معادله تخمین هزینه  شده در 

 کراسین، آورده شده است. -اکسیژن

(17 ) 𝐶𝐸−𝐸𝑁 = 162. 𝐾𝑊 . 𝑓1𝑒 . 𝑓2𝑒. 𝑓3𝑒 . 𝑚
0.58 

 

  مایع سوخت موتور توسعه هزینه تخمین ضرایب توصیف (:8)  جدول

[28] 

 نماد  عنوان ردیف 

 KW ضریب اصلاح استفاده مجدد 1

 m جرم موتور  2

 1ef ضریب پیچیدگی توسعه  3

 2ef قابلیت اطمینان مورد انتظار  4

 3ef ضریب تجربه تیم توسعه موتور  5

 

در   اعداد  جایگذاری  با  )اکنون  موتور  17معادله  دو  برای   ،)

که    میابییدرمسوخت مایع تغذیه توربوپمپی و تغذیه الکتروپمپ،  

یعنی  ؛ نفر سال است 157و  212ها به ترتیب هزینه توسعه موتور 

درصد موتور تغذیه توربوپمپی    65هزینه توسعه موتور الکترپمپ،  

دو نسل موتور برابر   موردنظرقابلیت اطمینان    کهیدرصورتاست.  

مقایسه هزینه با قابلیت اطمینان برابر( هزینه توسعه )باشد    97/0

الکترپمپ،   درصد، موتور تغذیه توربوپمپی خواهد شد.    62موتور 

که    ذکرانیشا موتوراست  از    ،نانیاطم  تیقابل  7از جدول    ،جرم 

پنج  ت  بیضردر خصوص    ؛بخش  موتور شود.  فرض می  ،میتجربه 

نیز در خصوص  و  شود  می  یطراحیکسان  با تجربه    میت  کیتوسط  

درنظر گرفته شده    کسان فناوری نیز یتوسعه  در    ی دگیچیپ   بیضر

جداول   به10و    9است.  هزینه،  موتورهای ترتیب  توسعه  های 

 دهند. سوخت مایع تغذیه الکتروپمپ و توربوپمپی را نشان می

 

 
 الکتروپمپ  تغذیه  مایع سوخت موتور توسعه هزینه (:9)  جدول

 پیشرانش ردیف 
 هزینه توسعه 

 )نفر سال( 

 m(kg) 75 جرم سازه خشک موتور  1

157 

 1ef ضریب پیچیدگی توسعه  2

1 

 1.25 موتور نسل اول  2-1

2-1 
موتورهای در دسترس 

 مشابه
0.8-1 

2-3 
با تغییرات موتورهای 

 موجود
0.4-0.8 

 2ef 0.99 از یموردنقابلیت اطمینان  3

4 
ضریب تجربه تیم توسعه  

 موتور
3ef 

0.8 4-1 
 دفتر طراحی با

 تیم جدید 
1-1.3 

4-2 
 دفتر طراحی با

 تیم با تجربه
0.6-1 

 

 توربوپمپ تغذیه مایع سوخت موتور توسعه هزینه (:10) جدول

 پیشرانش ردیف 
هزینه توسعه  

 )نفر سال( 

 m(kg) 130 جرم سازه خشک موتور  1

212 

 1ef ضریب پیچیدگی توسعه  2

1 

 1.25 موتور نسل اول  2-1

2-2 
 موتورهای در 

 دسترس مشابه 
0.8-1 

2-3 
 با تغییرات

 موتورهای موجود 
0.4-0.8 

3 
 قابلیت اطمینان

 از یموردن
2ef 0.97 

4 
 ضریب تجربه تیم 

 توسعه موتور 
3ef 

0.8 4-1 
 دفتر طراحی با

 تیم جدید 
1-1.3 

4-2 
 طراحی بادفتر 

 تیم با تجربه
0.6-1 

 

 بندیگیری و جمعنتیجه  -7
مایع  سوخت  موتورهای  جدید  نسل  حاضر،  پژوهش  در 

های جرمی، انرژی، قابلیت اطمینان و هزینه  الکتروپمپ با شاخص

ها مورد مقایسه و ارزیابی قرار گرفتند. برای های پیشین آنبا نسل

این منظور، سه نسل موتورهای سوخت مایع، شامل: دمشی محض،  

الکتروپمپی مورد )  یتوربوپمپتغذیه   تغذیه  و  بسته(  و  باز  سیکل 

نشان داده شده    11جدول  طور که در  مقایسه قرار گرفتند. همان

ی در فناوری الکتروپمپ  فراواندهد که برتری  است، نتایج نشان می

در مقایسه با دو نسل پیشین وجود دارد. با مقایسه نتایج ارزیابی  

موتور ملاحظه می از  قابلیت سه دسته    موتورهای  اطمینان  شود، 



 

 امی  و ناصح محمدی، علی
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توربوپمپی  از  بالاتر  پمپالکترو  تغذیه  یعنی ؛  است  موتورهای 

الکتروپمپ  گریدعبارتبه موتورهای  اطمینان  قابلیت  درصد   2، 

موتورهای از  که    توربوپمپی  بالاتر  حالاست  در   در  حاضر 

میماهواره استفاده  آن  از    قابلیت  افزایش  مقدار  این  شود.برها 

و    فراوان  اطمینان توجهاست  در   با  موتور  بالای  اهمیت  به 

میماهواره موتورها  از  دسته  این  جایگزینی  با  شاهد  برها  توان 

ماهواره اطمینان  قابلیت  نیز،  افزایش  هزینه  مورد  در  بود.  برها 

های تغذیه توربوپمپی طور که بررسی شد هزینه توسعه موتور همان

به آن معنی   ؛ کهنفر سال است  157و    212و الکتروپمپ، به ترتیب  

الکتروپمپ   موتور  توسعه  هزینه  تغذیه    65است  موتور  درصد 

اطمینان    کهی درصورتتوربوپمپی است.   دو نسل   موردنظرقابلیت 

برابر   )  97/0موتور  برابر(  باشد  اطمینان  قابلیت  با  هزینه  مقایسه 

درصد موتور تغذیه توربوپمپی    62هزینه توسعه موتور الکترپمپ،  

 خواهد شد. 
 

مقایسه سه نسل موتورهای سوخت مایع از منظر انرژی،   (:11)جدول 

 جرمی، هزینه و قابلیت اطمینان 

 ردیف 
نوع سامانه 

 پیشرانش
 هزینه جرمی انرژی ی بنددسته

قابلیت  

 اطمینان 

1 
دمش 

 محض

دمش 

 محض

ی ضربه

 ویژه 

 پایین

 جرم

 متوسط

 هزینه

 پایین

قابلیت  

اطمینان  

 متوسط

2 
تغذیه 

 توربوپمپی 

 سیکل باز

ی ضربه

 ویژه 

  به

 سمت

 بالا

 جرم

 بالا

 هزینه

 بالا

قابلیت  

اطمینان  

 متوسط

سیکل  

 بسته 

ی ضربه

 ویژه 

 بالا

 جرم

 بالا

 هزینه

 بالا

قابلیت  

 اطمینان 

  سمت به

 بالا

3 
تغذیه 

 الکتروپمپی

تغذیه 

 الکتروپمپی

ی ضربه

 ویژه 

 بالا

 جرم

 پایین

 هزینه

 پایین

 

 

 فهرست علائم  -8
CE ع یما ییتوسعه حامل فضا نهیهز 

CE-EN یی توسعه موتور حامل فضا نهیهز 

CE-RE ی ابیقابل باز زاتیتجه نهیهز 

CE-LOX ییحامل فضا ژنیمخزن اکس نهیهز 

CE-STR یی سازه حامل فضا نهیهز 

CE-SHR ک ینامیرودیپوشش آ نهیهز 

f1e توسعه یدگیچیپ  بیضر 

f2e مورد انتظار نانیاطم تیقابل 

f3e توسعه موتور  میتجربه ت بیضر 

KW اصلاح استفاده مجدد  بیضر 

m  جرم موتور 

R1 محفظه احتراق  نانیاطم تیقابل 

R2 مولد گاز  نانیاطم تیقابل 

R3 استارتر نانیاطم تیقابل 

R4 نیتورب نانیاطم تیقابل 

R5 هاپمپ نانیاطم  تیقابل 

R6 یکنترل رآلاتیش نانیاطم  تیقابل 

R7 یکنترل ریغ  رآلاتیش نانیاطم  تیقابل 

R8 لوله اتصالات نانیاطم  تیقابل 

R9 اجزا ریسا نانیاطم  تیقابل 

Rps موتور دمشی محض نانیاطم  تیقابل 

Rtf یموتور توربوپمپ نانیاطم  تیقابل 

Ref موتور الکتروپمپ نانیاطم  تیقابل 

R_i^* (t) یهارمجموعهیز نانیاطم  تیقابل i اُم 

λ_i یهارمجموعهیز ینرخ خراب  i  اُم 

t رمجموعهیزمان عملکرد ز 

W_i یهارمجموعهیز  یوزن بیضر i اُم 

 

 تعارض منافع
 . گونه تعارض منافع توسط نویسندگان بیان نشده استهیچ

 

 تشکر و قدردانی
صمیمانه   پژوهشگاه  نویسندگان  کارکنان  و  مدیران  تمامی  از 

  "ترسیم درخت خطا"جلسات خبرگی پروژه  هوافضای ایران که در  

اند، تشکر و قدردانی به عمل می   حضور و مشارکت موثر داشته 

ایشان، انجام این مطالعه به شکل    های ها و توصیه آید. بدون حمایت

 کنونی ممکن نبود. 
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