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توسعه یابند. توسعه کم هزینه فضایی نقل و حمل سیستم های که است نیاز فضا، از بهره برداری و توسعه تحقق منظور به
مطالعات حوزه تاکنون ١٩۶٠ دهه از باشند، قابلیت این دارای حدی تا یا مجدد استفاده قابلیت کامل طور به که سیستم هایی

نسبت TSTO ر پرتاب م گیرند. جای TSTO و SSTO عمده گروه دو در سامانه ها نوع این است. برداشته در را گسترده ای
شد خواهد تقسیم طبقه دو هر در موفقیت آمیز مأموریت به دستیابی مسئولیت آنکه دلیل به دارد، کمتری الزامات SSTO به
است. یافته کاهش مشابه وزن با محموله ای رساندن برای SSTO با مقایسه در TSTO دوم طبقه مداری خش جرم لذا و
ادامه در م گردد. شرح ر پرتاب این توسط مأموریت اجرای نحوه سپس م شود؛ معرف TSTO ر پرتاب ابتدا مقاله، این در
اصل ترین از برخ نهایتاً م شود. داده هری با رابطه در مختصری توضیح و معرف ر پرتاب این اصول و پایه زیرسیستم های

م گردد. ارائه ی هر با رابطه در مشخصه ای و برده نام را ر پرتاب نوع این طراح شده نمونه های
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▶ Abstract

To realize the development and exploitation of space, it is necessary to develop low-cost space
transportation systems. The development of systems that are fully or partially reusable has
been the subject of extensive study since the 1960s. These types of systems are categorized into
two main groups: SSTO and TSTO. The TSTO launcher has fewer requirements than the SSTO
because the responsibility for achieving a successful mission will be divided into both stages;
therefore, the dry-mass of the TSTO second-stage has been reduced compared whit the SSTO
for delivering a payload with the same weight. In this paper, a first-time launcher is introduced;
then describes how the launcher completes the mission. The following are basic subsystems of
this launcher are introduced, and a brief explanation is given to each other. Finally, some of
the most important examples of this type of launcher are named and the characteristics of each
are presented.
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٧٧ –۶۵ صفحات ،١٣۵ شماره ،٢٩ سال ، انی م ارانمهندس هم و اسحاق نیا حانیه

مقدمه ١

از باشند داشته را مجدد استفاده قابلیت کامل طور به که سیستم هایی توسعه

نیروی است. داشته بر در را گسترده ای مطالعات حوزه تاکنون ١٩۶٠ دهه

سه است. ١RLV زمینه در قابل توجه تاریخچه دارای ایالات متحده هوایی

دهه از فضایی شاتل برنامه ،١٩۶١٩‐ ٠۵٠ دهه از دایناسور٢ فضایی برنامه

این در ١٩٨٠‐ ١٩٩٠ دهه از X-30 ٣ مل هوافضاپیمای و ١٩٧٠‐ ١٩٨٠

و Hyper-X تحقیقات ر دی برنامه دو همچنین هستند. ام پیش بحث

پیوستن وقوع به برای پیشرفته فنّاوری های به دستیابی دنبال به HyTech
تلاش های ط در هستند. بررس حال در دور نه چندان آینده ای در RLV
Falcon اول طبقه آنکه از پس پرتاب، هزینه های کاهش منظور به مداوم

اصطلاح به و داشته را عمودی صورت به فرود قابلیت (9, Heavy)
آزمایش) (مرحله تلاش در SpaceX شرکت شدند، مجدد استفاده قابل

مفاهیم اصل، در است. آن دوم طبقه روی بر قابلیت این پیاده سازی برای

کرد: تقسیم عمده گروه دو به م توان را RLV فضایی حمل ونقل سیستم های

دو این از .۵TSTO مدار تا مرحله چند یا دو و ۴SSTO مدار تا تک مرحله

ر دی مفهوم ویژگ های از شاخه ای و شده پدیدار ترکیبی نسخه های مفهوم،

از پس بود. خواهد مدنظر TSTO مفهوم تنها اینجا در آمد؛ خواهد وجود به

حمل ونقل سیستم های بعدی نسل برای حداقل SSTO که واقعیت این تحقق

هست ریس پذیر بسیار و غیرواقع فضا، به دسترس جهت (STS) فضایی۶

TSTO رهای پرتاب ‐ دارد نزدی آینده و حاضر حال در فنّاوری به اشاره ‐

بازگشت پذیری قابلیت دارای حدی تا یا کامل صورت به بازگشت پذیری قابل

وسیله دو نیازمند TSTO ی ،SSTO با مقایسه در م گردند. پدیدار

موجب امر این شوند؛ عملیات و تولید ، طراح باید، که است مستقل نقلیه

از طبقه بندی ی ١ ل ش در شد. خواهد عملیات و توسعه هزینه های افزایش

استفاده، مورد پیشرانش سیستم طبقات، تعداد اساس بر RLV رهای پرتاب

استفاده قابلیت میزان چه تا بازگشت، از پس اینکه و فرود و برخاست حالت

اطمینان حاشیه TSTO رهای پرتاب است. شده ارائه هستند، دارا را مجدد

دارا SSTO وسایل به نسبت را بیشتری محموله حمل پتانسیل و بزرگ تر

با مشابه، ردی عمل با TSTO به دستیابی که معناست بدان این هستند.

با رهایی پرتاب اگر است. ان پذیر ام پایین تری فنّاوری سطح و کمتر ریس

هواتنفس مناسب کریدور شوند، گرفته نظر در هواتنفس پیشرانش سیستم

مفهوم ی اول طبقات و بوده بزرگ تر SSTO به نسبت TSTO وسایل برای

است. بیشتری ‐کروز اتمسفری قابلیت منظور به پتانسیل دارای ،TSTO
آینده ای برای راه حل مناسب ترین TSTO که م گردد استدلال این بنابراین

.[١] هست نزدی

.[٢] مختلف منظرهای از RLV دسته بندی :١ ل ش

مدار تا طبقه دو معرف ٢

راکت های بر مبتن ٧VTHL نقلیه وسایل به م توان را TSTO مفاهیم

هواتنفس موتورهای با عمدتاً ل هواپیماش ٨HTHL نقلیه وسایل و بالدار

اول نوع از مثال نمود. دسته بندی دوم طبقه در راکت موتورهای و اول طبقه در

برخاست قابلیت با TSTO راکت سامانه های است. Biamese FSSC-16
به طور و باشند دست یافتن موجود، حاضر فنّاوری با است ن مم عمودی،

هستند. فضا به دسترس برای راه حل به نزدی شیوه ارزان ترین حتم

پیچیده تر ، افق صورت به برخاست قابلیت با TSTO سامانه های

هر از را تئوری) لحاظ (از ل ش هوایی‐ عملیات هایی طرف از هستند،

درجه با آن ها م دهند. ارائه زیرساخت الزامات از پایین تری سطح با فرودگاه

م گیرند. قرار استفاده مورد رد عمل قابلیت و مجدد استفاده قابلیت از بالایی

و پیشرفته فن آوری های انتقال از را بالایی بسیار پتانسیل آن ها این بر علاوه 

نمونه هایی م دهند. ارائه مافوق صوت هوایی حمل ونقل توسعه برای چرخش

همچنین و SpaceX شرکت Falcon-Heavy و Falcon-9 همچون آن از

نام م توان را Blue-Origin شرکت از New Shepard و New Gelen

1Reusable Launch Vehicle 2Dyna-soar 3National AeroSpace Plane 4Single-Stage-To-Orbit 5Two-Stage-To-Orbit 6Space Transport
System 7vertical take-off horizontal landing 8horizontal take-off horizontal landing
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مجدد استفاده قابلیت و آمده فرود عمودی صورت به آن اول طبقه که برد

در م تواند وزن به تراست نسبت ، افق برخاست صورت در هستند. دار را

م توانند آن ها این، بر علاوه شود. داشته نگه پایین ٠٫۴ − ٠٫۶ محدوده

یا رم جت، (توربوجت، هواتنفس موتورهای از حاصل بالایی ویژه ضربه از

بهره مند اول طبقه در سنگین اکسیدکننده از نمودن صرف نظر و رم جت) اس

سیستم حجم و جرم و اکسیژن حجم و جرم بین تبادل به منجر این شوند.

(در مدارگرد٩ م دهد. افزایش را خش وزن نهایتاً که م شود پیشرانش

معمول طور به م تواند باشد) مجدد استفاده قابلیت با نباید لزوماً اول قدم

مدار به غیرضروری اجزای حمل به نیازی و شود طراح راکت موتورهای با

م تواند طراح مخاطرات و حساسیت ها بنابراین ندارد. آن ها بازگشت و

.[٣ ،١] یابد کاهش

مأموریت اجرای نحوه  ٣

قابلیت میزان چه تا اینکه به بسته TSTO رهای پرتاب مأموریت اجرای نحوه

،VTVL) آن ها فرود و برخاست ونگ چ و باشند داشته را مجدد استفاده

ی مأموریت شرح کل، طور به باشد. متفاوت م تواند (HTHL ،VTHL
صورت این به باشد، دارا را مجدد استفاده قابلیت کاملا که TSTO ر پرتاب

و دوم طبقه اول، طبقه (مجموعه ر پرتاب برخاست از پس که: بود خواهد

اول طبقات جدایش، ارتفاع و سرعت به رسیدن و پرتاب سایت از محموله)

پرتاب سایت به اول طبقه جدایش، از پس م شوند. جدا ر دی ی از دوم و

رسیده شده تعیین مدار به ارتفاع، و سرعت افزایش با دوم طبقه ول بازگشته

دوم، طبقه مدار، به ماهواره تزریق از پس م کند. تزریق مدار در را محموله و

فرود پرتاب سایت در سپس و بازگشته جو به مجدداً و م کند١٠ ترک را مدار

ل ش در م توان را مأموریت اجرای نحوه از شماتی تصویری آمد. خواهد

نمود. مشاهده ٢

.TSTO ر پرتاب مأموریت انجام نحوه شماتی :٢ ل ش

تا دوطبقه ر پرتاب ی اصول زیرسیستم های ۴

مدار

وسائط سایر همانند تقریباً را TSTO ر پرتاب ی اصول زیرسیستم های

سازه، ، آیرودینامی پیشرانش، زیرسیستم های به به طورکل م توان پرتاب

این از ی هر با رابطه در شرح ادامه در نمود. دسته بندی ناوبری و هدایت

م گردد. ارائه زیرسیستم ها

پیشرانش زیرسیستم ١ .۴

پیشران هایی از م توان رها پرتاب نوع این در بررس شده، مراجع به توجه با

سیستم برد. بهره متان و مایع هیدروژن ، هیدروکربن پیشران های نظیر

مطلقاً ، هواتنفس مطلقاً م تواند م رود کار به اول طبقه برای که پیشرانش

به بسته که باشد نوع سه هر از پیچیده مجموعه ای یا ترکیبی ل سی ، راکت

دوم، طبقه برای اما م گیرد. قرار تأیید مورد طراح انتخاب های و الزامات

سیستم زیرا باشد؛ داشته وجود پیشرانش سیستم در راکت بخش باید حتماً

بود. نخواهد خلأ در رد عمل به قادر هواتنفس

طور به که است مسائل مهم ترین از ی ترکیبی ل سی موتور فناوری

پیشرانش سیستم نوع این م کند. تعیین را هواتنفس RLV توسعه مستقیم

هواتنفس موتورهای ترکیب از است، شده گذاشته نمایش به ٣ ل ش در که

برخ از م گردد. ایجاد خاص ترمودینامی ل های سی اساس بر راکت و

و توربین یا و رم جت رم جت، اس با ترکیبی ل سی کلاس دو در دیدگاه ها

به عبارت م گیرند. جای TRBCC و Trijet راکت، بر مبتن ترکیبی ل سی

TRBCC ،TRCC ،Strut-jet یا RBCC ،TBCC انواع شامل ر دی

محفظه ،١١ پیش خنک کنندگ فناوری با ترکیبی ل های سی ر، دی کلاس است.

هستند. اهمیت با فن آوری های عنوان به مرتبط فناوری های و بالا فشار احتراق

و رم جت اس ،NASP توربین با ترکیبی، ل سی پیشرانش از کلاس دو این

متداول نمونه های عنوان به RB545/SABRE و راکت موتور ل ترکیبی سی

و یافته توسعه خود فناوری مسیرهای امتداد در کامل طور به که هستند

کلاس SABRE موتور .[۴] است آمده دست به آن ها کلیدی فناوری های

این فضاپیماهاست. و بالا سرعت با هواپیماهای برای موتورها از نوین

بالا سرعت و توان قابلیت با جت موتور ی سوخت راندمان ارائه در موتورها

تراست ایجاد به قادر تنها که جت موتورهای برخلاف هستند. منحصربه فرد

تا رد عمل قابلیت SABRE موتور صوت، سرعت برابر سه هستند، ٣ ماخ تا

پروازهای برای را راکت حالت در ٢۵ ماخ تا و هواتنفس حالت در ۵٫۴ ماخ

است. دارا فضایی

PHE موتور مفهوم ١. ١ .۴

موتور و هواتنفس موتور که است ترکیبی ل سی موتور از مفهوم ی ١٢PHE
در موتور ،٠−۵ ماخ بین محدوده در است. شده ترکیب موتور ی در راکت

همراه به اتمسفر اکسیژن از کامل استفاده برای م کند، کار هواتنفس حالت

وزن به تراست نسبت و بالا ویژۀ ضربه از بالاتری راندمان به تا مایع هیدروژن

اتمسفر م کند، کار ۵ از بالاتر ماخ در موتور هنگام که یابد. دست بیشتری

هیدروژن و اکسیژن وسیله به راکت حالت در که است کمتری اکسیژن دارای

و رم جت اس همچون هواتنفس موتورهای اگرچه کرد. خواهد عمل مایع

هستند، برخودار ماخ عدد افزایش با بالایی ویژه ضربه از هنوز آن ر دی انواع

یافت. خواهد کاهش ماخ عدد افزایش با مربوطه وزن به تراست نسبت

9orbiter 10deorbit 11precooling 12precooling hypersonic engine
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ترکیبی. ل سی موتورهای انواع :٣ ل ش

تغییر سرعت محدوده این در راکت حالت به که PHE موتور ی اما

کمتر، ال چ با اتمسفری به رسیدن جهت ر پرتاب به م تواند م دهد، حالت

انتخاب ی که دهد، شتاب بالاتر سرعت و ارتفاع به سریع تر دستیابی برای

پرواز تا زمین از برخاست لحظه از استفاده شده ترکیبی موتور ی برای خوب

.[۴] باشد فضایی حامل کاربردهای برای یا زیرمداری

TBCC موتور ١. ٢ .۴

(رم جت رم جت اس موتور ی عبوری جریان از ترکیبی که موتور نوع این

نامیده راکت ترکیبی ل سی موتور (که راکت موتورهای با ( فراصوت احتراق

طبقه برای پیشرانش سیستم مؤثرترین که م رود انتظار است، م شود)

به دستیابی برای مختلف عملیات شرایط باشد. رها پرتاب تقویت کننده١٣

است؛ نیاز مورد ترکیبی ل سی موتورهای با رهایی پرتاب برای محموله حداکثر

ماخ) ٠ − ٣٫۵) کم سرعت محدوده در ejector-jet حالت رد عمل نظیر

اثرات از ناش تراست بهره مقداری با اولیه شتاب بهترین به دستیابی برای

جریان مسیر در دوگانه١۴ حالت (احتراق رم جت حالت رد عمل ، هواتنفس

برای راکت موتور کاهش یافته خروج همراه به ماخ) ٣٫۵ − ٧ رم جت، اس

رم جت اس حالت رد عمل نهایتاً و (Isp) ویژه ضربه بهترین با شتاب گیری

طبقه نهایی شتاب گیری برای راکت موتور بالای نسبتاً خروج با (M > ٧)

.[۵] هواتنفس اثرات از ناش ویژه ضربه افزایش مقداری با بوست کننده

RBCC موتور ١. ٣ .۴

هواپیمای روی بر که است پیشرانش سیستم دو از ی موتور نوع این

تنها RBCC موتور است. شده آزمایش Boeing X-43 آزمایش فراصوت

این م شود. ایجاد TRBCC موتور از که است بالا سرعت با محفظه ای

راکت و رم جت اس رم جت، ی از ل متش ترکیبی پیشرانش سیستم نوع

م کنند. استفاده را مشترک جریان ی سیستم سه هر که هست مجراگونه١۵

پایین وزن به تراست نسبت و بالا ویژه ضربه با هواتنفس موتور ی موتور این

شده، ترکیب کم، وزن به تراست نسبت و پایین ویژه ضربه با راکت ی با که

به موتور و بوده خاموش راکت موتورهای ٢٫۵ ماخ تا برخاست زمان از است.

از بالاتر سرعت های در سپس م دهد. وضعیت تغییر دوگانه١۶ رم جت حالت

ورودی در بخش دو شامل موتور این م شوند. فعال راکت موتورهای ٨ ماخ

است. هوا فشرده سازی منظور به

TRCC موتور ۴ .١ .۴

ی آن در که هست TRCC موتور ترکیبی، ل سی موتورهای از ر دی ی

شده ترکیب RBCC پیشرانش سیستم ی با پس سوز دارای توربین موتور

است.

TRBCC موتور ۵ .١ .۴

فراهم RBCC نسبت به را بهتری ایمپالس راندمان م تواند TBCC موتور

گپ باید و کند کار استراتوسفر از بالاتر ارتفاع های در نم تواند اما کند،

موتور شود. متحمل را رم جت و توربین حالت بین شده ایجاد تراست

تراست حامل، برای را گسترده تر پروازی پوشش از بالایی پتانسیل RBCC
Turbo- موتور اخیراً م دهد. نشان را کم اجزای با ساده تر سازه ای و بیشتر

جریان و متداول RBCC موتور عبوری جریان آن در که RBCC aided
استفاده مورد م شوند، ادغام هم در ر دی ی به موازات توربین موتور عبوری

13booster stage 14dual-mode combustion 15ducted rocket 16dual mode ramjet
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است. شده کشیده تصویر به ۴ ل ش در موتور این تصویر است. گرفته قرار

.TRBCC موتور :۴ ل ش

گرفته کار به آن ها در SABRE موتور که فضایی رهای پرتاب از برخ

،OAL رهای پرتاب ،SKYLON ،SSTO ،REL از عبارت اند است شده

که ،SABRE موتور به مجهز TSTO رهای پرتاب و AFRL ،TSTO
آورده ۵ ل ش در فضایی وسایل در موتور نوع این کاربرد پیشینه از تصویری

.[۶] است شده

آیرودینامی زیرسیستم ٢ .۴

طبقات ره پی و هندسه ونگ چ همچون، مباحث آیرودینامی زیرسیستم در

گرفته کار به ( (هواتنفس اول طبقه در که هوا ورودی های نوع دوم، و اول

در یا باشند داشته قرار بدنه بالای در اینکه موتورها، قرارگیری اه جای م شود،

دوگانه آنکه یا باشد واحد احتراق، محصولات یا و هوا جریان مسیر بدنه، زیر

جو به مجدد ورود مهم بسیار مسئله یا و طبقات جدایش ماخ عدد چندگانه، یا

بود. خواهد مطرح

مصرف همچنین و شده تولید تراست از موتورها، درون جرم جریان نرخ

راندمان به هوا جرم جریان نرخ این، بر علاوه م پذیرد. تأثیر آن، سوخت

مناسب هندس طراح ی طریق از راندمان چنین دارد. بستگ ورودی

آزاد جریان هوای ش م نیازمند هوا، ورودی های م گردد. حاصل دقیق و

وارد موتور به سپس و تغییر خود درون را جریان این مسیر گاه و بوده

وسیله برای بیش ازحد خارج پسای ایجاد موجب نباید همچنین م شود.

تضمین پروازی رژیم سراسر در را مناسبی رد عمل باید علاوه براین گردند.

است. باری نسبتاً لبه ای دارای مافوق صوت، وسایل برای هوا ورودی کنند.

که شوک امواج ردی عمل اتلافات رساندن حداقل به منظور به ورودی لبه

هواپیمای ی برای م شود. باری م دهد، رخ فراصوت پرواز طول در

از قبل فروصوت، سرعت های به را پایین جریان باید ورودی مافوق صوت،

طراح ورودی نوع این از مختلف انواع برساند. کمپرسور به هوا رسیدن

را بالا سرعت با پرواز ان ام که ،SR-71 هواپیمای ورودی مانند است شده

.[٧] م آورد فراهم آن برای

ارائه وسیله برای را نهایی طراح اصل چالش فراصوت، ورودی های

برای م شوند. پارچه ی بدنه با کامل طور به رم جت اس ورودی های م دهند.

است، نامساعد بسیار حرارت شرایط رم جت، اس موتور به مجهز هواپیمای

در است. بالاتر رم جت به مجهز هواپیمای به نسبت پروازی ماخ عدد زیرا

برم گیرد. در را هواپیما جلویی زیرین سطح تمام ورودی ،X-43A

.[۶] آن با مرتبط وسایل و SABRE توسعه پیشینه :۵ ل ش
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سازه زیرسیستم ٣ .۴

قرار تشریح و بررس تحت حرارت سپرهای مبحث سازه، زیرسیستم در

به فضایی پرتاب سیستم های از کلاس این برای عملیات مفهوم م گیرد.

داده نشان ۶ ل ش در ماخ عدد به نسبت ارتفاع تغییرات از تابع عنوان

در جدایش نقطه ماخ عدد وسایل، نوع این در آن به توجه با که است شده

دارد. قرار ۶ − ١٣ بین محدوده ای

ماخ. عدد و ارتفاع از تابع عنوان به TSTO مفهوم ردهای عمل :۶ ل ش

ط در موجود شدید حرارت محیط های با مقابله برای متعددی گزینه های

هواتنفس و راکت سیستم های بین تفاوت دارد. وجود مافوق صوت پرواز

سازه ای دمای که است الزام باشد. داشته TPS بر قابل توجه تأثیر م تواند

لبه های برای بماند. باق ۴۵٠K زیر مجدد، استفاده مقاصد برای نیاز مورد

کربن/کربن است، ١۵٣٣K از بیشتر دما که جایی دماغه، نوک و حمله

بایست حرارت حفاظت سیستم م گیرد. قرار استفاده مورد تقویت شده

گرمایی انرژی انتقال اثرات کارکرد، توقف بدون که شود طراح به گونه ای

قطعات و سازه باید سیستم این کند. تحمل القایی و طبیع محیط های از را

پروازی شرایط و زمین عملیات برای طراح قیود محدوده در دماهایی در را

طراح به گونه ای بایست گرمایی حفاظت سیستم سازه ای قطعات دارد. نگاه

، صوت ، آیرودینامی بارهای انتظار، مورد عملیات شرایط تمام در که شود

کند. جلوگیری صفحه لرزش از همچنین کنند؛ تحمل را شوک و ارتعاش

قرار استفاده مورد هوافضایی وسایل در که حرارت پوشش های انواع

از: عبارت اند م گیرد،

غیرفناشونده؛ غیرکاهنده/ گرمایی پوشش های •

پارامترهای گرفتن نظر (در فناشونده کاهنده/ گرمایی پوشش های •

خروج ، زغال رویه ماندن باق شیمیایی، غیر حرارت اثر در ضخامت

مرتبط)؛ اثرات و گاز

. برودت گرمایی حفاظت سیستم های •

Non-Tile TPS و Tile TPS نوع دو به م توان را حرارت سپرهای

شاتل فضاپیمای در مثال طور به که عایق مواد این از دسته هر نمود. دسته بندی

دسته حرارت مقاوم مواد انواع که هستند نوع چند شامل خود رفته اند، کار به

حرارت مقاوم مواد انواع ،٢٠LRSI و ١٩TUFI ،١٨FRCI ،١٧HRSI اول،

را Gap-Fillerها و ٢۴FRSI ،٢٣RCC ،٢٢AFRSI/٢١FIB دوم، دسته

.[٨–١٠] م شوند شامل

فضایی رهای پرتاب در م تواند که دارد وجود حرارت مدیریت نوع سه

نمونه ای که فعال و فعال نیمه غیرفعال، گیرد: قرار استفاده مورد مافوق صوت

هستند. ٢۵ حرارت سازه های و TPS آن از

غیرفعال حرارت سیستم ٣. ١ .۴

در شده داده نشان شده عایق بندی ساختارهای حرارت سیستم نوع این در

استفاده مورد کوتاه زمان بازه در حرارت شار تعدیل منظور به ٧الف ل ش

است سازه بر گرما اثر رساندن حداقل به عایق بندی، از هدف م گیرند. قرار

٧ب، ل ش در شده داده نشان ٢۶ حرارت چاه ساختار بماند. باق خنک که

هنگام که م رود. کار به گذرا موقعیت ی برای متوسط حرارت شار با

ر دی مقداری و شده ساطع حرارت از مقداری م دهد، رخ سطح گرمایش

طولان مدت برای حرارت چاه ساختار ی اگر م شود. جذب سازه توسط

را سازه بیش ازحد گرمایش منظور به م تواند کاف گرمای شود، داده حرارت

کند. تحلیل

(ج) (ب) (الف)

ساختار (ب) شده، عایق بندی ساختار (الف) غیرفعال: حرارت سیستم های :٧ ل ش
.[٨] تابش ساختار (ج) ، حرارت چاه

مدت در متوسط گرمایی شار برای که را تابش ساختار ی ٧ج ل ش

چاه ساختار ی با مقایسه در م دهد. نشان است، شده استفاده طولان زمان

مدت زمان های در بالاتری حرارت بار برای م توانند تابش سازه های ، حرارت

که م دهد را ان ام این سازه به خود این گیرند؛ قرار استفاده مورد طولان

داخل سمت به هم و شده ساطع هم حرارت دوباره برسد. پایداری شرایط به

رسید. خواهد بالاتر دماهای به سازه کل نتیجه در م شود، هدایت

فعال نیمه حرارت سیستم ٣. ٢ .۴

است لازم گردد، اعمال طولان زمان مدت برای بالا حرارت شار صورت در

به توجه با گیرد. قرار استفاده مورد فعال نیمه حرارت حفاظت رد روی که

زمان مدت در که حرارت شارهای برای م تواند حرارت لوله ی ٨الف ل ش

ر دی به عامل سیال ی طریق از حرارت رود. کار به م شود، اعمال طولان

م یابد؛ انتقال م شود، ساطع بیرون به حرارت آن در که حرارت لوله نواح

م کنند. عمل تابش سازه های با مشابه

ل ش در آن تصویر که فعال نیمه حرارت حفاظت روش ر دی شوندگ فنا

ساختار کاربرد از هدف است. حرارت مدیریت منظور به است، نمایان ٨ب

برای فناشونده ساختارهای دارد. نگاه خنک را سازه که است آن فناشونده
17High-temperature Reusable Surface Insulation 18Fibrous Refractory Composite Insulation 19Toughened Unipiece Fibrous Insulation
20Low-temperature Reusable Surface Insulation 21Flexible Insulation Blanket 22Advanced Flexible Reusable Insulation 23Reinforced Car-

bon-Carbon 24Nomex Felt Reusable Surface Insulation 25hot structure 26heat sink structure
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تنها کوتاه، زمان های مدت برای اما م روند؛ کار به بالا بسیار حرارت شار

ی Orion فضایی کپسول در به عنوان مثال دارند. استفاده قابلیت ی بار

مورد Apollo در که ردی روی همان است؛ رفته کار به فناشونده حرارت سپر

گرفت. قرار استفاده

(ب) (الف)

سازه (ب) ، حرارت لوله سازه (الف) فعال: نیمه حرارت سیستم های :٨ ل ش
.[٨] فناشونده

فعال حرارت سیستم ٣. ٣ .۴

فعال خنک کاری طولان تر، زمان مدت و بیشتر بسیار گرمایی شارش برای

است، مشاهده قابل ٩الف ل ش در که همرفت٢٧ خنک کاری است. نیاز مورد

قرار استفاده مورد طولان زمان مدت ظرف حرارت شارش منظور به اغلب

موتورهای در یعن شاتل، پیشرانش سیستم در تنها آن، از نمونه ای م گیرد.

منتقل خنک کننده٢٩ به حرارت که جایی است؛ رفته کار به (SSME) ٢٨ اصل

برای که ٣٠ فیلم خنک کاری م کند. خود جذب را حرارت خنک کننده و شده

بالا حرارت شار برای ر دی روش م گیرد، قرار استفاده مورد پیشرانش سیستم

به خنک کننده ، فیلم خنک کاری منظور به است. طولان زمان بازه های برای

و واحد ان م در جریان، بالادست در معمولا م شود، تزریق جریان درون

بالا دماهای به هنگام که عایق، و خنک کننده از نازک لایه ای دارد. قرار دقیق

است. شده کشیده تصویر به ٩ب ل ش در روش این م کند. عمل برسد،

(ج) (ب) (الف)

خنک کاری (ب) همرفت، خنک کاری (الف) فعال: حرارت سیستم های :٩ ل ش
.[٨] انتقال خنک کاری (ج) ، فیلم

نیز روش این است. فعال خنک کاری روش آخرین ٣١ انتقال خنک کاری

از تصویری م رود. کار به طولان زمان مدت در بالا حرارت شارش برای

به خنک کننده ، انتقال خنک کاری منظور به م گردد. مشاهده ٩ج ل ش در آن

که فیلم خنک کاری خلاف بر متخلخل، ساختاری وسیله به داغ، گاز جریان

تزریق وسیع نواح در پیوسته صورت به م گیرد، انجام متمرکز ناحیه ای در

.[٨] م دهد کاهش را سازه حرارت شار همچنین م شود.

طبقه دو مفاهیم و رها پرتاب از اصل نمونه چند ۵

مدار تا

SpaceLiner ر پرتاب ١ .۵

مفهوم ی است، شده داده نشان ١٠ ل ش در آن تصویر که SpaceLiner
پایدار نقل و حمل پتانسیل که است DLR توسط شده طراح TSTO

طولان مسافت های در را انقلابی درعین حال و داراست مدار به را کم هزینه

قابلیت این دارای وسیله این نماید. ایجاد زمین کره در مختلف نقاط بین

دقیقه ٩٠ در را اروپا‐استرالیا مسیر مانند را طولان بسیار مسافت که است

فضایی پیشرفته سیستم های ر دی برابر ٣ تا ٢ آن پرواز زمان مدت نماید. ط

کاهش ٨٠−٧٠٪ فروصوت هوایی وسایل پروازی زمان مدت با مقایسه در و

ادامه تاکنون و شد آغاز ٢٠٠۵ سال در بار اولین سیستم این توسعه است. یافته

اول مورد .PAX و Orbital است؛ شده طراح وسیله این از ورژن دو دارد.

برای را مسافر ١٠٠ حمل قابلیت دوم، و GTO به تن ١٫٨۵ حمل قابلیت

[١١] مرجع در که مهم موضوعات از ی دارد. استرالیا تا اروپا مسافت

کپسول و مسافری کابین جدایش است، گرفته قرار بررس و تحلیل مورد

هست. SpaceLiner ر پرتاب نجات

.[١٢] SpaceLiner ر پرتاب :١٠ ل ش

ل ش در .[١٢] است LOX/LH2 ر پرتاب این در رفته کار به پیشران

نمود. مشاهده م توان را ر پرتاب این از شماتی نمایی ١٢ ل ش و ١١

با فوقان طبقه و پایین در تقویت کننده طبقه با SpaceLiner کل طرح :١١ ل ش
.[١٢] بالا موقعیت در مسافری کاربری

.[١١] ماهواره حمل کاربری با SpaceLiner فوقان طبقه :١٢ ل ش

27convective cooling 28space shuttle main engine 29coolant 30film cooling 31transpiration cooling
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TRBCC موتور به مجهز TSTO RLV ر پرتاب ٢ .۵

انواع ر به عبارت دی است؛ TRBCC موتور به مجهز مفهوم این اول طبقه

ی صورت به آن آیرودینامی ربندی پی . هواتنفس موتورهای از مختلف

دارای آن دوم طبقه هست. ماخ ١٠−٠ آن سرعت محدوده که است هواپیما

روی بر دوم طبقه دارد. را مجدد استفاده قابلیت ول است راکت موتور

ویژه ضربه که است LHx/Lox ر، پرتاب این پیشران م گیرد. قرار اول طبقه

رد عمل فرآیند م دهد. دست به هیدروکربن پیشران های نسبت به را بالاتری

توربین حالت در موتور ٠ − ۴ ماخ در است: زیر شرح به ر پرتاب این موتور

ejec- نباشد، کاف گذرصوت فرآیند یا برخاست در تراست اگر م کند. عمل

حالت در موتورها و شود فعال م تواند RBCC محفظه در torها rockets
توربین محفظه ٢ ماخ حدود کنند. عمل پایین و بالا سرعت مقاطع ترکیب شده

انجام بالا سرعت کانال به پایین سرعت کانال از انتقال حالت و است خاموش

یا رم جت حالت در موتورها ۴ − ٨ ماخ از شتاب گیری فرآیند در م شود.

کاملا حالت در موتورها ٨ − ١٠ ماخ در م کنند. کار راکت/رم جت حالت

در پروازی پایین دینامی فشار به توجه با این بر علاوه م نمایند، کار راکت

.[٢] شوند زده استارت موقع به م توان را ejectorها rocket بالاتر، ارتفاع

است. ر پرتاب این تصویر نماینگر ١٣ ل ش

.[٢] TRBCC موتور به مجهز TSTO ر پرتاب :١٣ ل ش

فازهای در دوم و اول طبقات برای پسا به برآ آیرودینامی نسبت مقادیر

فراصوت ،٩−٧ فروصوت در اول طبقه است: زیر صورت به پروازی مختلف

فراصوت ،۴− ۵ فروصوت در دوم، طبقه برای و ٣− ۴ فراصوت و ،۵− ٧

۶ − ١٠ ماخ محدوده در طبقات جدایش هست. ١ − ٢ فراصوت و ٢ − ٣

کیلوگرم ٧٠٠٠٠ − ١۵٠٠٠٠ بین برخاست ناخالص وزن م پذیرد. صورت

م گردد. انتخاب

PHE موتور به مجهز ر پرتاب ٣ .۵

PHE HTHL مجدد استفاده قابلیت با دوطبقه ر پرتاب ی [۶] مرجع در

طراح دارد، قرار حمل کننده طبقه یا بوست کننده طبقه روی بر فوقان طبقه که

م شوند نصب بوست کننده طبقه بال های روی بر PHE موتور دو است. شده

کنند. فراهم را طبقات جدایش نقطه به صعود و برخاست برای کاف توان تا

به طور مرحله دو هر م کند. استفاده راکت پیشرانش سیستم از فوقان طبقه

هستند. مجدد استفاده قابل کامل

رخ ٨ − ١٠ ماخ حدود در I مفهوم جدایش نقطه ،١۴ ل ش به توجه با

ل ش در است، راکت و هواتنفس حالت های در آن کاری حالت که م دهد

نوع این موتور که م افتند اتفاق ۵ ماخ حدود در II مفهوم جدایش نقطه ١۵

در بوست کننده طبقه بنابراین م کند. کار هواتنفس عملیات حالت در تنها

مفهوم فوقان طبقه درحال که است، II مفهوم از سنگین تر و بزرگ تر I مفهوم

مایع هیدروژن بزرگ حجم به توجه با هست. I مفهوم از وزین تر و بزرگ تر II
نیاز مایع اکسیژن هیچ اگرچه است، بزرگ بدنه اندازه هم هنوز ،II مفهوم

کسر نتیجه در م گیرد. انجام بوست کننده طبقه روی بر بارگزاری و نیست

سازۀ جرم کسر درحال که هست، ٢٨٫٢٢٪ حدود در I مفهوم سازۀ جرم

در فوقان طبقه و بوست کننده طبقه طول است. ۴٨٫۵٧٪ حدود در II مفهوم

در متناظر طول های درحال که هست، ١۶m و ۵٠٫٧m ترتیب به I مفهوم

است. ٢٢٫٢m و ۴٣٫٩m حدود در ترتیب به II مفهوم

.[۶] I مفهوم :١۴ ل ش

.[۶] II مفهوم :١۵ ل ش

تقویت کننده طبقه در فروصوت پروازی فاز پسای به برآ نسبت حداکثر

که هست ۵ حدود ٢ ماخ در پسا به برآ نسبت حداکثر درحال که ،٩ حدود

.[۶] است ٢ ماخ در ٧ حدود کنکورد، هواپیمای از پایین تر

ASTROX ر پرتاب ۴ .۵

سیستم و بوست‐کننده طبقه برای RBCC پیشرانش سیستم از ر پرتاب این

این مشخصات از برخ م برد. بهره خود فوقان طبقه برای راکت پیشرانش

.[١٣] است شده آورده ١ جدول در ر پرتاب

طبقه برای مایع متان است، شده انتخاب ر پرتاب این برای که پیشران

سوخت عنوان به مایع اکسیژن و مایع هیدروژن و سوخت عنوان به بوست کننده

هیدروژن به نسبت متان هستند. فوقان طبقه راکت موتور برای اکسیدکننده و

ذخیره م توان ثابت حجم در را آن از بیشتری جرم بنابراین و بوده ال تر چ

این تصویر م گیرد. انجام ٣٫۵ − ١٠ ماخ در هواتنفس فاز در پرواز نمود.

.[١٣] است مشاهده قابل ١۶ ل ش در ر پرتاب
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.ASTROX ر پرتاب سایزینگ مشخصات :١ جدول

ر پرتاب مجموعه مدارگرد بوستر
٩٠٧٢ ٩٠٧٢ ‐ (kg) محموله

٨٣٨٩٢٫٨ ۵٣٢٩٣٫۵ ٣٠۶٠٠ (kg) خال وزن
۵۴۴۶٧۴٫۶ ٢۵٣١٧٣٫۵ ٢٩١۵٠٠ (kg) برخاست وزن
۶٢٧۵٫۴۵ ٠ ۶٢٧۵٫۴۵ (kg) اولیه پیشران وزن

۴٩٫٨۶ ۴٨٫١١ ٣٠٫٨۶ (m) طول
٢٠٫٣٣ ٢٠٫٣٣ ١۶٫١٣ (m) عرض
٩٫۵۶ ۶٫٧۶ ۴٫٧٩ (m) ارتفاع

.[١٣] ASTROX ر پرتاب :١۶ ل ش

SABRE موتور به مجهز ر پرتاب ۵ .۵

مجدد استفاده قابلیت حدی تا ی که TSTO از مفهوم دو [١۴] مرجع در

در است. شده طراح مجدد، استفاده قابل کامل طور به ری دی و داراست را

فوقان طبقه و بوده SABRE موتور به مجهز بوست کننده طبقه مفهوم، دو هر

حالت در مایع هیدروژن از ٠−۵٫۴ ماخ در ر پرتاب است. راکت موتور دارای

برای را مایع هیدروژن و اکسیژن بالاتر ماخ های در و م کند استفاده هواتنفس

گذاشته نمایش به ١٧ ل ش در که اول مفهوم در م برد. کار به راکت حالت

به محموله ای ده قرار برای و بوده ی بارمصرف فوقان طبقه است، شده

طبقه مقابل در است. شده طراح کیلومتری ١٨۵٫٢ مدار در ٢٢٧٠ kg وزن

٩٠٠٠ kg وزن به محموله ای ده قرار برای ١٨ ل ش در دوم مفهوم فوقان

در محموله تزریق از پس که است گردیده طراح کیلومتری ١٨۵٫٢ مدار در

بازم گردد. پرتاب سایت به اول طبقه همانند نظر، مورد مدار

(ب) (الف)

.[١۴] تقویت کننده طبقه (ب) ؛ فوقان طبقه (الف) ‐I مفهوم :١٧ ل ش

( فوقان و تقویت کننده (طبقات مجدد استفاده قابلیت با ر پرتاب ‐II مفهوم :١٨ ل ش
.[١۴]

Quicksat ر پرتاب ۶ .۵

و ٣٢SOV تقویت کننده بخش دو از ل متش Ouicksat ر پرتاب مجموعه ی

کرایوژنی غیر پیشران های از استفاده بر علاوه سامانه این است. فوقان طبقه

نمایی ١٩ ل ش در م شود. پرتاب افق صورت به رد، عمل بهبود برای

به نظام اه پای از برخاستن هنگام Quicksat سیستم و آشیانه انات ام از

است. شده ارائه فضا به دسترس مأموریت ی انجام برای مفهوم صورت

.[١۵] نظام پرتاب سایت از Quicksat پرتاب :١٩ ل ش

برای است. شده طراح مأموریت سه از پشتیبان برای ر پرتاب این

فوقان طبقه ول است سان ی تقویت کننده طبقه مأموریت ها این از ی هر

پیشرانش از (SOV) مرحله ای دو ر پرتاب این المان اولین است. متفاوت

دو رم جت اس موتورهای و توربین (موتورهای ترکیبی ل سی هواتنفس

مأموریت های از ی هر برای فوقان طبقه م برد. بهره (DMSJ فازه٣٣

است: زیر شرح به مذکور

استفاده قابلیت با وسیله ای SMV :SMV فضایی مانور وسیله تحویل .١

بماند. باق مدار در طولان زمان مدت برای م تواند که است مجدد

م گیرد. قرار مدار در فوقان طبقه توسط که است ذکر قابل نکته این

کراسین/ مایع سوخت کوچ راکت موتور ی دارای فوقان طبقه

ی پیشران، مخزن سه ،(Roketdyne AR2-3) پراکسید هیدروژن

روکش های و پرواز٣۵ کنترل کننده (ACS) وضعیت٣۴ کنترل سیستم

و حمل فوقان طبقه توسط SMV است. (TPS) ٣۶ حرارت حفاظت

بیرون نمای ٢٠ ل ش م گیرد. شتاب مداری سرعت های تا ٨ ماخ از
32space operations vehicle 33dual-mode scramjet 34altitude control system 35flight controller 36thermal protection system
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نشان را ی بارمصرف فوقان طبقه سیستم به متصل SMV و SMV
م دهد.

.[١۵] فوقان طبقه همراه به SMV و SMV سیستم های ربندی پی :٢٠ ل ش

:٣٨ECAV پرتاب با (HSM) مافوق صوت٣٧ حمله مأموریت .٢

حمله کننده سیستم ی عنوان به است قادر Quicksat تقویت کننده

ی به فوقان طبقه مأموریت ها نوع این انجام برای کند. عمل برد دور

است. شده تجهیز ECAV سه تایی دسته دو و ل هم ش سوخت مخزن

ل ش هستند. پیشرانش بدون مافوق صوت گلایدرهایی ECAVها
۶ و سوخت مخزن همراه به را Quicksat عقبی بخش از نمایی ٢١

به ECAVها که است ذکر قابل نکته این م دهد. نشان ECAV عدد

از که داده شده اند نمایش ل ش مثلث حجم های عنوان به مفهوم طور

شرایط شده اند. متصل وسیله بالای به کوچ خرپایی ساختار طریق

کیلومتری ٢٩ ارتفاع و ۵ ماخ گلایدرها، این رهاسازی برای مطلوب

برد محدوده در اهداف با برخورد به قادر باید که هست زمین سطح از

باشند. کیلومتری ١١٠٠٠ − ١٧٠٠٠

.[١۵] HSM ربندی پی :٢١ ل ش

برای م تواند همچنین Quicksat ر پرتاب محموله٣٩: بار تحویل .٣

زمین پایین مدار به متداول بارمحموله مأموریت های از پشتیبان

بارمحموله ای با SMV ربندی پی نوع این در شود. ربندی پی (LEO)

زین جای است، شده داده ل ش مشابه صورت به که فیرینگ درون

.[١۵] م شود

ر پرتاب زیرمجموعه های و مجموعه ابعادی و وزن مشخصات از برخ

است. شده ارائه ٢ جدول در Quicksat

RBCC موتور به مجهز ر پرتاب ٧ .۵

و بوده دارا را مجدد استفاده قابلیت کامل به طور که مرحله ای دو ر پرتاب ی

بهره اتانول پیشران با (RBCC) راکت بر مبتن ترکیبی ل سی موتورهای از

تکنی های از استفاده با ژاپن در ر پرتاب این مفهوم طراح مطالعات م برد.

وزن .[١۶] است گرفته انجام (MDO) چندموضوع طراح بهینه سازی

انتقال فرض مأموریت برای بهینه طراح از ر پرتاب این برخاست ناخالص

از کل نمایی آمد. دست به تن ۵٨١ ،LEO مدار به بارمحموله ٨٠٠ kg

است. شده داده نشان ٢٢ ل ش در فوقان و تقویت کننده طبقات با ر پرتاب

Quicksat ر پرتاب مشخصات :٢ جدول

Quicksat ر پرتاب مجموعه
٣٣۶۴١۵ (kg) برخاست ناخالص وزن
٢٩۵۴٩۵ (kg) اکسیدکننده و سوخت وزن

H٢O٢/JP-7 پیشران ها
٧۶١٣١ (kg) تقویت کننده طبقه سیال وزن
٣٧٫٧ (m) ر پرتاب طول
١٩٫٨ (m) بال دهانه
٧٫٩ (m) دم ارتفاع
(SMV + Upper stage) فوقان طبقه

۴٠٩٢١ (kg) مجموعه وزن
١۵٫٩ (m) مجموعه طول
۵٩٣٧ (kg) SMV وزن
٢٢٧ (kg) SMV محموله حداکثر
٨٫۴ (m) SMV طول
۴٫۶ (m) SMV بال دهانه

(HSM + ECAVs) فوقان طبقه
٩٠٧ (kg) ECAV وزن
۴۵٣ (kg) ECAV مهمات وزن حداکثر

(Cargo payload) فوقان طبقه
١١٣۴ (kg) فیرینگ وزن
۴۵۴۵ (kg) محموله وزن

.[١۶] TSTO ر پرتاب دوم و اول مراحل از کل نمایی :٢٢ ل ش

است. HTHL افق صورت به ر پرتاب این مرحله دو هر فرود و برخاست

سازی حداکثر شامل: گرفته اند قرار مدنظر ر پرتاب این طراح در که اهداف

رساندن حداقل به و وسیله کل برخاست جرم حداقل سازی محموله، جرم

برخاست. سرعت

اول طبقه مجدد استفاده قابلیت با راکت ر پرتاب ٨ .۵

جدیدی دیدگاه های است ن مم ر پرتاب ی اول طبقه مجدد استفاده قابلیت

از ی م تواند دهد؛ کاهش را مدار به بارمحموله تزریق هزینه تا دهد ارائه

طراح [١٨ ،١٧] مراجع در است. بشر روی پیش ساخت / طراح گزینه های

است، مجدد استفاده قابل نسبتاً که ر پرتاب ی چندهدفه و چندموضوع بهینه

م شود: استفاده مختلف مأموریت دو برای ر پرتاب است. پذیرفته انجام
37hypersonic strike mission 38enhanced common aero vehicle 39cargo payload delivery
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آهنگ۴٠ خورشید مدار به متوسط وزن با محموله ای حمل با ری پرتاب .١

از پس و بود دارا را مجدد استفاده قابلیت اول طبقه که (SSO)

م نماید. گلاید جدایش

مدار به محموله میزان همین حمل برای که ی بارمصرف ری پرتاب .٢

م شود. طراح (GTO) آهنگ۴١ زمین انتقال

است. شده گذاشته نمایش به ٢٣ ل ش در ر پرتاب دو هر از تصاویر

(ب) (الف)

استفاده قابل اول طبقه (ب) ی بارمصرف، (الف) ر پرتاب دو از نمایی :٢٣ ل ش
.[١٧] مجدد

گلاید فرود برای عمودی صورت به و بوده برخاست عمود ر پرتاب این

را (RLV (نوع ر پرتاب این پروازی پروفیل هست. VTHL یعن م کند

نمود. مشاهده ٢۴ ل ش در م توان

.[١٨] مجدد) استفاده قابل اول (طبقه ر پرتاب پروازی پروفیل :٢۴ ل ش

Falcon-9 ر پرتاب ٩ .۵

شرکت محصول مجدد استفاده قابلیت با مرحله ای دو راکت ی Falcon 9
در عملیات RLV ر پرتاب اولین است؛ ایی آمری Space-X دانش بنیان

تاکنون هست. VTVL عمودی صورت به آن فرود و برخاست دنیاست.

از برخ کرده است. ثبت خود کارنامه در موفق فرود ۴٨ و موفق پرتاب ٨٧

گردیده است. ارائه ٣ جدول در آن مشخصات

.[١٩] Falcon 9 ر پرتاب وزن و ابعادی مشخصات از برخ :٣ جدول

(kg) محموله جرم کل جرم قطر ارتفاع
Mars GEO LEO (kg) (m) (m)
۴٠٢٠ ٨٣٠٠ ٢٢٨٠٠ ۵۴٩٠۵۴ ٣٫٧ ٧٠

دوم طبقه اول طبقه مشخصه ها
١۶ ۴٠٫٩ (m) ارتفاع

٣٫۶۶ ٣٫۶۶ (m) قطر
مایع سوخت

گازی) (ژنراتور
مایع سوخت

گازی) (ژنراتور
موتور نوع

(vac) عدد ١ (SL) عدد ٩ موتور تعداد
LOX/RP-1 LOX/RP-1 پیشران

٩٨١ ٧۶٨۶ (kN) تراست
۶٢۵٫٨ − ٩٨٠٫٨ ۴٨١٫٧ − ٨۴۵٫٢ تراست کنترل قابلیت

٣٩٧ ١۶٢ (s) سوزش زمان
٣۴٨ Vac:٣١١ ،SL:٢٨٢ (s) ویژه ضربه

آلیاژ جنس از مخازن دارای است، نمایان ٢۵ ل ش در که Falcon 9
را (RP-1) کراسین و مایع اکسیژن پیشران های که است لیتیوم‐آلومینیوم

.[١٩] م دهد جای خود در

(ب) (الف)

طبقه فرود و بازگشت (ب) ،Falcon 9 داخل و کل شماتی (الف) :٢۵ ل ش
.[١٩] ر پرتاب اول

SRLV بوستر با دوطبقه ر پرتاب ١٠ .۵

ربندی پی است. فوقان و بوستر طبقه دو دارای ر پرتاب این مرجع با مطابق

از و بوده راکت صورت به است، شده داده نشان ٢۶ ل ش در که فوقان طبقه
40sun synchronous orbit 41geostationary transfer orbit
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هست. نیز ی بارمصرف همچنین م برد؛ بهره H٢/O٢ مایع سوخت موتور

م دهد. رخ ۵٠ km ارتفاع در طبقات جدایش

. راکت فوقان طبقه :٢۶ ل ش

است. شده آورده ٣ جدول در فوقان طبقه پارامتری مشخصات از برخ

فوقان طبقه پارامتری مشخصات :۴ جدول

٢۴٠٠ (km/s) جدایش سرعت ٢٠٠٠٠ (kg) کل جرم

١٣٣٣٠ (kg) اکسیژن جرم ٢٠٠٠ محموله وزن
(kg)

١۶٧٠ (kg) هیدروژن جرم ٣٠٠٠ (kg) سازه وزن
١۴۵٠٠ (kg) مصرف پیشران جرم ١۴ (m) طول

١۴٠٠ خلأ موتور Isp
(N · kg/s) ٢٫۶ (m) قطر

استفاده باقابلیت زیرمداری سامانه ای صورت به ر پرتاب تقویت کننده طبقه

به که (RBCC) راکت بر مبتن ترکیبی ل سی موتور عدد ۶ به مجهز مجدد،

شده، انجام مفهوم طراح مبنای بر م کند. فرود و برخاست افق صورت

تن ١١۵ پیشران وزن و تن ٣٧ آن خال وزن تن، ١۵٢ بوستر برخاست وزن

است. شده داده نشان ٢٧ ل ش در ر پرتاب این مأموریت پروفیل .[٢٠] است

.[٢٠] SRLV ر پرتاب مأموریت پروفیل :٢٧ ل ش

اقتصادی و هزینه ای محاسبات ۶

که X-33 فضایی سامانه توسعه و طراح هزینه مختلف، مراجع مطالعه با

١٫٢٧ م برد، بهره راکت موتورهای از و است سرنشین بدون ری پرتاب

فضایی سامانه برای پرواز هر هزینه متوسط .[٢١] شد برآورد دلار بیلیون

در دلار ٢٣۴٠ ،GTO مدار برای ماهواره، ارسال کاربری با SpaceLiner
.[١٢] بود خواهد کیلوگرم هر در دلار ١١٧٠ LEO مدار برای و کیلوگرم هر

م تواند ی بارمصرف۴٢ ر پرتاب ی برای کل هزینه برآورد [٢٢] مرجع طبق

هزینه درحال که باشد؛ متغیر کیلوگرم هر در ٢٠, ٠٠٠ $ تا ١۵, ٠٠٠ $ بین

کیلوگرم هر در ٢٠٠٠ $ تا ٢٠٠ $ بین مجدد استفاده قابلیت با ر پرتاب ی

با مقایسه در RLV ر پرتاب ی هزینه که است روشن کاملا است. متغیر

است. کم ELV

نتیجه گیری ٧

ی عنوان به حقیقت در TSTO رهای پرتاب ایده تکنولوژی پیشرفت با

چشم در نمود، خواهد هزینه کم را فضایی نقل و حمل که گزینه هایی از

و صنعت توسعه به توجه با طرف از است. مطرح فضایی صنعت انداز

است. دستیابی قابل و ن مم TSTO پرتاب وسایل توسعه کنون فناوری

یافت، دست ر پرتاب نوع این زیرسیستم های فناوری تمام به بتوان درصورت که

شد. خواهد پدیدار فضایی نقل و حمل نیز و فضایی صنعت در عظیم انقلابی

هنوز بوده، طرح و ایده حد در فعلا تاکنون شده بررس مفاهیم ازآنجایی که

نشده گزارش باشد، شده عملیات کامل طور به که مداری تا دوطبقه ر پرتاب

عملیات مرحله به را طرح هایی فعلا بشر شد، مطرح که همان طور است.

هستند. دارا را مجدد استفاده و بازگشت قابلیت آن طبقه ی تنها که رسانده
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