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 چکیده

توسط معادلات  ستمیآن س یسازمدل ،یکنترل ستمیهر س یدم جهت طراحق نیرفتار پرنده برخوردار بوده است. اول یدر بررس ییبالا تیمعادلات پرواز همواره از اهم
عوامل  ریو سا ر،یباد در مس زشپرتاب، وجود و یمانند خطا یعوامل نیها و همچنآن کیاستراتژ تیدوش پرتاب به علت اهم یها. در مبحث موشکباشدیم یاضیر
با محاسبه  ب،یترت نیخواهد بود. به ا یکاربرد اریپرنده خواهد شد بس لهیاز نحوه رفتار وس یقیدق اریبسمعادلات پرواز که منجر به اطلاعات  قیدق یمانند بررس زینو
 نی. در ادیآیمختلف بدست م یهاحرکت و دوران موشک در زمان ریمس یکینامیو قراردادن در معادلات د یسازهیشده به موشک در شباعمال یو گشتاورها روهاین

معادلات مربوطه  ت،یو در نها دهیحالت ممکن استخراج گرد نیترحالت به کامل سیو ماتر یداریپرنده براساس مشتقات پا لهیوس یدلات پروازمقاله، استخراج معا
عنوان باید ذکر شود که مبحث قابلیت اطمینان باست. دهیگرد حیبدست آمده تشر ینان و دقت نمودارهایاطم تیشده و قابل یسازهیپرتاب شب-موشک دوش یبرا

و دقت نتایج نیز مورد استفاده و هدف  بکاربرده نشده بلکه قابلیت اطمینان در داده های بدست آمده از شبیه ساز ی معادلات پرواز مدنظر بودهابزار قابلیت اطمینان 
 مقادیر در رنج قابل قبولی هستند. مورد رفرنس معتبر انجام شده است و ۳۵و برای اینکار صحت سنجی با نرم افزار و مقایسه با بیش از  بوده است

مشتقات پایداریقابلیت اعتماد، پرتاب، معادلات پرواز، ماتریس حالت، -موشک دوش، سازیشبیه های کلیدی:واژه

 مقدمه

 بعنوان آیرودینامیک نیروهای از بردکوتاه شوندههدایت هایموشک در
 هستند ترلیکن سطوح دارای هاموشک این. میشود استفاده کنترل عوامل

 فرامین اساس بر موشک هدایت برای لازم شتاب آنها یزاویه تغییر با که
 چهارسطح دارای پرتاب دوش موشک[.  1]میگردد  ایجاد دریافتی
 جهت تغییر آنها تغییر زاویه ۳ و 1 سطوح (،1-میباشد )شکل کنترلی

 حرکت سبب آنها انحراف که 4 و 2 سطوح و میشود باعث را موشک فراز
 هرکدام تغییر که است بذکر لازم .میشوند نامیده سکان و میشود متیس
 موشک در رول یا چرخشی حرکت ایجاد سبب است بالاممکن سطوح از

 با همزمان یعنی بچرخند سرو یک با ۳و 1سطوح  مثلا اگر یعنی.  شود
 شهپر نقش بچرخند سرو یک با هرکدام اگر و دارند را بالابر نقش هم
 .]6،2[دارند  را

 نزدیک و ثقل مرکز از جلوتر در کنترلی سطوح هاموشک از نوع این در
 کاملا نیازش مورد ماونورهای به توجه با که دارد قرار موشک دماغه به

 در آن ضعف روش، این مهم نکته اما. است مناسبی و استاندارد روش
 از موشک انتهای در مشکل این برای که است موشک چرخش کنترل
 .[8،7،4]است  گردیده استفاده کنندهثبیتت هایبالک

 
 هابالک چیدمان :1 شکل

 روش به پرنده وسایل کنترل برای کلی طور به که است بذکر لازم
 .1 :است شده استفاده و معرفی مانور تاکنون نوع سه آیرودینامیکی

 روش در. محوری دوران .۳غلتش، و  با گردش .2سکان،  با گردش
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 RA یا   Rolling  Airframeمخفف  صورت به که محوری دوران

 موشک طولی محور حول چرخش به عمدی طور به شودمی نامیده
 درلحظه  یک وسیله غلتش طی در بالک هر نتیجه در میشود واداشته
.  میگیرد قرار فراز راستای در بعدی لحظه در و گرفته قرار سمت راستای

 استفاده میتوان فراز و سمت کانال دو هر در بالک یک از ترتیب این به
 گاهی دلیل همین به است برقرار نیز حسگرها مورد در نکته همین. کرد
 پدافند هایموشک مورد در.  میگویند نیز کاناله تک روش روش این به

 میشود استفاده محوری دوران مانور روش این از نیز پرتاب-دوش هوایی
 قابلیت ایجاد نیز و هزینهجرم ، ابعاد،  کاهش به میتوان آن مزایای از که

 مرحله سه شامل پدافندی موشک . معمولا]6]برد  نام انسان توسط حمل
 :هستند
 بوست فاز  

 میانی فاز 

 نهایی فاز 
 ایمحدوده تا را موشک باید زیرا است فاز ترینمهم واقع در میانی فاز

 مسیر نحوه و گیرد قرار موشک شناسایی سیستم دید در هدف که میبرد
 و بهینه مسیر. است اهمیت حایز فاز این در پرواز مدت در تحرک و

 این کردن بهینه برای .است فاز این در دیگی اساسی نکته انرژیِ صرفه
 اهمیت بالایی دارد، اما فراز( )زاویه بوست فاز در پرتاب اولیه فاز، زاویه

 همراه است ممکن خطا با و برزمان و قیمت گران بسیار عمل در کار این
 در است و شده پرداخته پرواز معادلات تحلیل به[ 1] در مرجع .اشدب

و مدلسازی  است شده اضافه معادلات به کنترلی مبحث[ ۳]و[ 2]مراجع 
 غیرخطی حالت برای معادلات[ 4] مرجع .دینامیکی نیز انجام شده است

شامل  کنترلرها از خاصی نوع[ ۵، 6] و در ادامه در .است شده تحلیل
 تحلیل و معرفیبین در موشک پدافندی و دوش پرتاب  کنترل پیش

که برای نویسندگان همین مقاله بوده به بررسی بالک  [7] در. میشوند
برای نویسندگان این مقاله بوده و در مورد  [8]کنترلی پرداخته شده و در 

شبیه سازی و مدلسازی برای دوش پرتاب با الگوریتم پی آی دی و 
شبیه سازی و هدایت دو موشک  [۹] درت .پیش بین انجام شده اس

احی کانال سمتی برای موشک طر [1۰]پدافندی برای شش درجه آزادی 
سی بالک کنترلی در موشک برای فاز حرکتی سرعت سوپر ربر [11]

به بررسی سیستم موشک دفاع هوایی و هدایت  [14-12]سونیک
کنترل مراجع معتبری در زمینه هدایت و [ 18-1۵]پرداخته شده در 

کتب معتبر [ 21-1۹] دینامیک پرواز موشک های زمین به هوا هستند.
زمینه سیستم کنترل  در [22] و معروفی در زمینه دینامیک پرواز هستند.

کتاب  [24] شبیه سازی و ابزار مورد استفاده در متلب [2۳]پرواز موشک
در  [2۵] معتبری در زمینه شبیه سازی و مدلسازی وسایل هوافضایی

در زمینه شبیه سازی و  [28-26]ینه نرم افزار میسیل دت کام زم
-2۹]دینامیک پرواز وسایل هوافضا و نوع خاصی از الگوریتم هدایت 

شبیه سازی  [۳2] قوانین کنترلی موشک پدافندی و هدایت آن ها [۳1
دینایمک پرواز و شبیه  [۳۳] و مدلسازی دینایمک پرواز و خلبان خودکار

استفاده از  [۳۵]قانون هدایت در موشک پدافندی  [۳4]سازی راکت 
 در ابتدا مقاله، اینخلبان خودکار در الگوریتم خاصی از هدایت موشک 

 و پرتاب دوش هایموشک از مختصری توضیح و معرفی به اول بخش
 پرواز یا حرکت معادلات دوم بخش در. است شده پرداخته آنها اهمیت
 شامل را مقاله این هاینوآوری ملهج از است که شده استخراج و تحلیل

 زمینه در دیگران که را نواقصی که بوده این بر تلاش که شودمی
 صورت به داشته وجود معادلات مورد در کاستی حتی و پایداری مشتقات

 دوش موشک برای معادلات سازیشبیه مبحث در. گردد ذکر کامل
 دو هر معادلات که میشود سازیشبیه عرضی یا و طولی حالت در پرتاب
 تحلیل و بحث مورد و شده استخراج نتایجی و است گردیده ذکر حالت
نتایج برای بررسی قابلیت اطمینان به استناد مراجع  .است گردیده واقع

معتبر ذکر شده در قسمت قبل و همچنین شبیه سازی توسط نرم افزار 
نیز ثبت شده  متلب انجام شده این نتایج در پایان نامه نویسنده اول مقاله

و مورد دفاع قرار گفته است باید به این نکته اشاره نمود نتایج و داده 
قابلیت اطمینان  ابزارهای بدست آمده مورد قابلیت اطمینان بوده و از 

 بصورت خاص استفاده نشده بلکه صحت سنجی انجام شده تا داده ها 
رهای انجام شده در بازه و مقادیر قابل قبول با سایر کادارای دقت بالا 

 .میگیرد قرار بحث مورد نیز کلی نتیجه پایان، درو در واقعیت باشند. 
 

مطالعه بر روی کنترل فعال جریان گذرنده از روی ایرفویل در زاویه 
حمله بالا، ناحیه تحقیقاتی مناسبی در جهت افزایش زاویه حمله قابل 

است که و هدف آن های مهم زیادی دارد استفاده است که کاربرد
های بوجود آمده بر روی ایرفویل با استفاده از دمش گاز مشابه گردابه

)هوا( از بین رفته و یا این نواحی کاهش یابند. دمش بر روی بال یکی 
های فعال کنترل جریان است. بنابراین پارامترهای موثر در دمش از روش

سبت به بر روی بال را باید طوری بدست آورد که عملکرد جسم پرنده ن
سرعت، موقعیت و زاویه دمش در نظر گرفته ی، قبل بهتر شود. پارامترها

بهینه های دقیق و اند تا یک جوابها تغییر یافتهشده و سایر پارامتر
های بوجود آمده بر روی بال بطور بدست آید. با این کار در واقع گردابه

نامیکی بال کامل حذف خواهند شد که به معنای افزایش راندمان آیرودی
 باشد.نیز می

 معادلات حرکت

 غیرخطی که دیفرانسیل معادلات توسط هوا در موشک حرکت

 میگردد برای بیان می باشد آن آزادی درجه شش حرکت بیانگر

 حرکت وجود معادله شش آزادی درجه شش با صلب جسم یک

 گشتاور هستند. انتخاب دستگاه معادله و سه نیرو معادله سه داردکه

 مطرح میگردد. در رابطه این در که است موضوعی اولین تمختصا

 کاملا در دستگاه که است صادق هنگامی نیتون دوم قانون واقع

که  پرتاب-موشک دوش شود. برای گرفته بکار اینرسی یا ساکن
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به  در این مقاله به عنوان مطالعه مورد استفاده قرار گرفته است،
 حرکت میتوان راحتی به پس دفاصله ندار زمین از زیاد دلیل اینکه

 بعنوان زمین و گرفت نظر در ثابت حرکت آن به نسبت را زمین

 که است دستگاهی نیز بدنه انتخاب شود. دستگاه اینرسی دستگاه

 جهت در آنx محور و شده نصب موشک برروی فرضی صورت به

 عمود جهت در آن y محور و دماغه سمت به طولی موشک محور

به  بدنه بر عمودz محور نهایت در و راست بال جهت در بدنه و بر
 .[7]است xoy صفحه یعنی راست دست قانون و پایین سمت

 

 
 دستگاه بدنی موشک :2شکل 

زیر  صورت به ترتیب به را ایزاویه سرعت و خطی سرعت
 [1] توان فرموله کرد:می

(1) 𝑉 = [
𝑢
𝑣
𝑤

]   . 𝜔 = [
𝑝
𝑞
𝑟
] 

 [6] میشوند: تعریف زیر رتصو به نیز هااینرسی ممان

(2) 

𝐼𝑥 = ∫(𝑦2 + 𝑧2)𝑑𝑚 

𝐼𝑦 = ∫(𝑥2 + 𝑧2)𝑑𝑚 

𝐼𝑧 = ∫(𝑦2 + 𝑥2)𝑑𝑚 

𝐼𝑥𝑦 = ∫𝑥𝑦 𝑑𝑚 

 𝐼𝑥𝑧 = ∫𝑥𝑧 𝑑𝑚 

𝐼𝑦𝑧 = ∫𝑦𝑧 𝑑𝑚   

 

 
 ایدستگاه بدنی موشک همراه با سرعت خطی و زاویه :3شکل 

 

 یروها و گشتاورهای خارجی وارد بر موشک عبارتند از:ن

(۳) 𝐹 = [

𝐹𝑥

𝐹𝑦

𝐹𝑧

]  . 𝑀 = [

𝑀𝑥

𝑀𝑦

𝑀𝑧

] 

 

(4) 
[

Fax

Fay

Faz

] =    QdA [

Cx

Cy

Cz

] 

[
L
M
N

] =  QdAd [

Cl

Cm

Cn

] 

 اج شده عبارتند از:معادلات حرکت انتقالی و دورانی استخر

(۵) 
Fx = m(u′ + qw − rv) 
Fy = m(v′ + ru − pw) 

Fz = m(w′ − qu + pv) 
 همچنین،

(6) 

Mx = p′Ixx + rq(Izz − Iyy) − Ixz(pq + r′) = l 
My = q′Iyy + rp(Ixx − Izz) + Ixz(p

2 − r2)

= m 
Mz = r′Izz − pq(Iyy − Ixx) + Ixz(qr − p′)

= n 

 
 دستگاه بدنی موشک همراه با نیروها و گشتاورها :۴شکل 

 

 
 دستگاه بدنی موشک همراه با زوایای اویلر :۵شکل 

که در واقع سه معادله اول برای حرکت خطی و سه معادله 
پرنده هستند. از آنجایی که موشک دارای  دوم برای حرکت دورانی

باید به این نکته  دو صفحه تقارن است )صفحه فراز و سمت( لذا
حذف خواهند شد و   Iz و   𝐼𝑦توجه کرد که مقادیر ممان های 
آیند که این معادلات استخراج معادلات اویلر به شکل زیر در می

 [6] شده است:

(7) Mx = p′Ixx + rq(Izz − Iyy) = l 
My = q′Iyy + rp(Ixx − Izz) = m 
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Mz = r′Izz − pq(Iyy − Ixx) = n 
اگر فرض کنیم که زوایای دستگاه اینرسی به 

𝜃]صورت 𝜑 𝜓]  تعریف شوند رابطه بین بردارهای سرعت
 [8] ای در دو دستگاه به صورت زیر خواهند شد:زاویه

(8) 
p = φ′ − ψ′ sin(θ) 
q = θ′ cos(φ) + ψ′ cos(θ) sin( φ) 
r = −θ′ sin(φ) + ψ′ cos(θ) cos ( φ) 

ذکر این نکته لازم است که در معادلات حرکت خطی ترم 
−mpw   بدین معنا است که حرکت موشک در راستای فراز و
همراه است که بر این اساس طراحان همیشه  چرخشسمت با 

سعی در کوچک نگه داشتن چرخش یا رول ناخواسته موشک دارند. 
رانش  نیروهای وارد شونده بر موشک شامل نیروی وزن ، نیروی

 و نیروهای آیرودینامیکی میشود که به صورت زیر تعریف میشوند:
[7] 

(۹) 

[

Fx

Fy

Fz

] = [

FAx + FTx + FGx

FAy + FTy + FGy

FAz + FTz + FGz

] 

[

Mx

My

Mz

] = [

MAx + MTx

MAy + MTy

MAz + MTz

] 

 

(1۰) 

L = qSdCL 
M = qSdCM 
N = qSdCN 
FAx = qSCx 
FAy = qSCy 
FAz = qSCz 

برابر فشار دینامیکی است با فرمول  qکه در معادلات بالا 

q =
1

2
ρV2   وS  برابر سطح مقطع موشک در برخورد با هواd   نیز

 𝐶𝑦و  𝐶𝑥و   𝐶𝑁و  𝐶𝑀و  CLقطر بدنه موشک است و ضرایب  
نیز ضرایب آیرودینامیکی هستند. این ضرایب را میتوان به     𝐶𝑧و

صورت زیر معرفی نمود. از آنجایی موشک نیاز به نیروی جانبی 
برای کنترل است و این نیرو از طریق نیروهای آیرودینامیکی تامین 
میشود و نیروها به ضرایب آیرودینامیکی نیازمند هستند، این 

کام و یا به دتافزار میسیلیق نرمضرایب قابل دستیابی از طر
 :[1۵]صورت زیر میتوان تعریف نمود 

(11) 

Cy = Cyββ + Cyrr +  CyδRδR 
CZ = CZαα + CZqq + CZδeδe 
CL = CLpp + CLδαδα 
CM = CMαα + CMqq + CMδeδe 
CN = CNββ + CNrr + CNδRδR 

از وضعیت موشک است که به  نیروی وزن تابعی غیرخطی
 [2] صورت زیر تعریف میشود:

(12) G = [

−9.81 sin (θ)

−9.81 cos(θ) sin (φ)

−9.81 cos(θ) cos (φ)

] 

ها تقارن به صورت صلیبی با توجه به اینکه در اکثر موشک
و هم نسبت به  oxyبرقرار است به طوری که هم نسبت به صفحه 

ه این متقارن بودن صفرشدن همه تقارن دارند، نتیج oxy صفحه 
های ترکیبی است )عناصر غیر روی قطر اصلی( حال اگر لختی

Iyای باشد که گونهتوزیع جرم به = Iz = I  مانند اکثر(
هایی که سطح مقطع آنها دایروی است( معادلات به صورت موشک

 [6] آیند:زیر در می

(1۳) 

p′ =
[(Iyy − Izz)qr + l]

Ixx

 

q′ =
[(Izz − Ixx)pr + m]

Iyy

 

r′ = [(Ixx − Iyy)pq + n]/Izz 

های اینرسی با توجه به همان شرط تقارن موشک در صفحه
Iyyکه  = Izz، :[1۳] در نتیجه معادلات تبدیل به حالت زیر میشوند 

(14) 

p′ =
l

Ixx

 

q′ =
[(Izz − Ixx)pr + m]

Iyy

 

r′ = [(Ixx − Iyy)pq + n]/Izz 
های عمود بر با توجه به اینکه نیازی که به محاسبه شتاب

بردار سرعت که منجر به تغییر مسیر میشود هست، معادله اول 
گردد. در معادله سازی اعمال نمینیروها در معادلات مربوط به شبیه

به   Yبیان میدارد که نیرویی در جهت  𝑝𝑤−دوم نیروها عبارت 
اسطه زاویه حمله و چرخش موشک در کانال فراز وجود دارد و

(α =
𝑤

𝑢
( به عبارت دیگر اگر موشک چرخش داشته باشد، حرکت 

 𝑝𝑣فراز موشک با حرکت سمت موشک کوپل میشود که عبارت 
در معادله سوم نیروهای نیز همین مسله رابیان میدارد. از آنجایی 

( را 𝑝د نرخ چرخش یا رول )که دو کانال فراز و سمت دکوپله باشن
تا جایی که میشود کوچک نگه میدارند. در یک تحلیل ساده اگر 

با زوایای نام برده    𝑣 و 𝑤بزرگ نباشند آنگاه  βو  αزوایای 

صرفنظر   pv و pwمتناسب میشوند. در نتیجه میتوان از عبارت 
آنها آل که حالت ایده بگیریدنمود. حال معادلات گشتاور را در نظر 

باید به صورت زیر باشد. به عبارت دیگر، گشتاورها حول یک محور 
ای حول همان محور ایجاد نمایند که تمامی باید شتاب زاویه

عبارات دیگر نامطلوب و تداخلی هستند و با نرخ چرخش رول 
 [8] کوچک عبارت خواهند بود از:

(1۵) 

Fx = m(u′ + qw − rv) 
Fy = m(v′ + ru) 
Fz = m(w′ − qu) 
Ixp

′ = l 
Iyq

′ = m 
Izr

′ = n 
.prذکر این نکته لازم است که عبارات  pv. pw . pq  به این

.rاند که دلیل صرفنظر شده v. w. q  مقادیر بزرگی ندارند و اگرp  
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مقدار کوچکی باشد یعنی همان نرخ رول پس قابل صرفنظر است. 
های زیر ن به صورتزاویه حمله و زاویه سرش جانبی را نیز میتوا

 [۳] تعریف نمود:

(16) 
α = tan−1 (

w

u
) 

β = tan−1(
v

u
) 

 سازی معادلات حرکتیشبیه

سازی شده خطی ابتدا معادلات معادلات، سازیشبیه رایب
صورت  تقویت فاز و بوست معمولا در فاز سازیاست. خطی

 ماندن سرعت ثابت اینکه صورت به اساسی فرض دو با و میگیرد،

 سرعت ثابت ماندن اینکه دیگر فرض و طولی محور درامتداد خطی

 این که زمانی کوچک بازه چرخش( در(طولی  محور حول ایزاویه

  است جامد پرتاپ سوخت دوش موشک اینکه اصل با فرضیات
 نیست قابل کنترل طولی محور امتداد در سرعت لذاصورت گرفته و 

 سطوح وسیله به استکنترل  قابل عمودی و عرضی سرعت فقط و

 موشک بدنه انتهای در بالکهای موجود اینکه دیگری و پرواز کنترل

 با که دارند برعهده را رول حرکت نگهداشتن ثابت و کنترل وظیفه

 هایماتریس به توضیحات این با مطابقت دارند. لذا فرضیات

 معادلات نیز عرضی حرکت برای که شودطولی منتج می حرکت

 ،24 ،6] میشوند. سازیشبیه و آمده بدست شده روش ذکر همین به
2۹ ] 

𝑥′ = 𝐴𝑥 + 𝐵𝑢 [

𝑢′

𝑤′

𝑞′

𝛳′

] = 

[
 
 
 

  
𝑋𝑢

𝑍𝑢

𝑀𝑢 + 𝑀𝑤′𝑍𝑢

0

  

  
𝑋𝑤

𝑍𝑤

𝑀𝑤 + 𝑀𝑤′𝑍𝑤

0

 

  
𝑜
𝑈0

𝑀𝑞 + 𝑀𝑤′𝑈0

1

  
−𝑔𝑐𝑜𝑠(𝛳𝑜)

−𝑔𝑠𝑖𝑛(𝛳0)

0
0 ]

 
 
 

  

× 

[

𝑢
𝑤
𝑞
𝛳

] [

𝑋𝜕𝑒

𝑍𝜕𝑒

𝑀𝜕𝑒 + 𝑀𝑤′𝑍𝜕𝑒

0

  

𝑋𝑡ℎ

𝑍𝑡ℎ

𝑀𝑡ℎ + 𝑀𝑤′𝑍𝑡ℎ

0

] [
𝜕𝑒

𝜕𝑡ℎ
]       (17) 

 
ها آمده است را میتوان از ضرایب فوق که در ماتریس

پرتاب )کارهای صورت گرفته( و -ارز دوشمهای هموشک
افزار میسیل دت کام بدست آورد که ضرایب مورد همچنین از نرم

سازی مانند مقادیر ارائه شده در استفاده برای ما در این شبیه
ترین مباحث یکی از مهم 1جدول  .[2۳] زیر هستند 1-جدول

ا که از آنها سازی معادلات پرواز است. این پارامترهمربوط به شبیه
به ضرایب آیرودینامکی و مشتقات پایداری در مبحث کنترل و 
پایداری نام برده میشوند معیاری برای تحلیل یک وسیله پرنده در 

نظر گرفته میشوند. نحوه بدست آوردن این ضرایب به طور معمول 
افزارهای تحلیل افزارهای مانند دت کام و نرماستفاده از نرم
ت مانند فلوئنت و....  راه دیگر استفاده از دیتاهای آیرودینامکی اس

های هم رده است که ممکن است در دسترس وجود داشته موشک
 . [22 ،17] باشند

 ضرایب آیرودینامیکی :1جدول 

 ضریب مقدار
-0.045 𝑋𝑢 
0.036 𝑋𝑤 

-0.369 𝑍𝑢 
-2.02 𝑍𝑤 

100 𝑈0 
0 𝑀𝑢 

-0.05 𝑀𝑤 

-0.008 𝑀𝑞 

-0.00089 𝑀𝑤′  

0 𝑋𝜕𝑒  

-28.15 𝑍𝜕𝑒  

-11.874 𝑀𝜕𝑒 
افزار به صورت لینک شده با نرم افزار سایر پارامترها از نرم  

متلب بدست میایند مانند فشارهای دینامیکی، اعداد ماخ، ضرایب 
دسته معادلات  آیرودینامیکی و غیره. هر وسیله پرنده دارای دو

سازی هم شده بصورت طولی و عرضی هستند. برای شبیهتفکیک
های حالت و در ادامه حالت طولی ذکر گردید که بصورت ماتریس

به برای حالت عرضی نیز معادلات با ضراب آنها آورده شده است. 
شده و در اینجا بصورت صورت که نواقص هرکدام برطرف این

ادلات زیر پارامترهای انتخاب شده از کامل ذکر گردیده است. مع
بین تمامی پارامترهای پرواز شش درجه آزادی هستند که در 

پرتاب بیشترین تاثیر را دارند )با توجه به توضیحات -موشک دوش
 [ 7 ،6 ،۳] :های بالاتر( لذا بصورت زیر تعریف میشونددر بخش

(18) 

𝑉′ = 𝑃𝑟𝑊 − 𝑈𝑟𝑟 + 𝑌𝑉𝑉 + 𝑌𝛿𝑟𝛿𝑟 
𝑊′ = −𝑃𝑟𝑉 + 𝑈𝑟𝑞 + 𝑍𝑊𝑊 + 𝑍𝛿𝑒𝛿𝑒 

𝑞′ = (
𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑥𝑥

𝐼𝑦𝑦

)𝑃𝑟𝑟 + 𝑀𝑊𝑊 + 𝑀𝑞𝑞

+ 𝑀𝛿𝑒𝛿𝑒 

𝑟′ = (
𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑦𝑦

𝐼𝑦𝑦

)𝑃𝑟𝑞 − 𝑁𝑉𝑉 + 𝑁𝑟𝑟

+ 𝑁𝛿𝑟𝛿𝑟 

 
 بصورت زیر تعریف میشوند: که ضرایب معادلات بالا نیز

(1۹) 

𝑌𝑉 =
𝑞𝑟𝑆

𝑉𝑟𝑚
𝐶𝑌𝛽 

𝑌𝛿𝑟 =
𝑞𝑟𝑆

𝑚
𝐶𝑌𝛿𝑟 

𝑍𝑊 =
𝑞𝑟𝑆

𝑉𝑟𝑚
;𝐶𝑍𝛼 = −

𝑞𝑟𝑆

𝑉𝑟𝑚
𝐶𝑁𝛼 

𝑍𝛿𝑒 =
𝑞𝑟𝑆

𝑚
𝐶𝑍𝛿𝑒 = −

𝑞𝑟𝑆

𝑚
𝐶𝑁𝛿𝑒 
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𝑀𝑊 =
𝑞𝑟𝑆𝐶

𝐼𝑦𝑦𝑉𝑟
𝐶𝑚𝛼  

𝑀𝑞 =
𝑞𝑟𝑆𝐶2

2𝐼𝑦𝑦𝑉𝑟
(𝐶𝑚𝑞 + 𝐶𝑚𝛼) 

𝑀𝛿𝑒 =
𝑞𝑟𝑆𝐶

𝐼𝑦𝑦

𝐶𝑚𝛿𝑒 

𝑁𝑉 =
𝑞𝑟𝑆𝑏

𝐼𝑦𝑦𝑉𝑟
𝐶𝑛𝛽 

𝑁𝑟 =
𝑞𝑟𝑆𝑏2

2𝐼𝑦𝑦𝑉𝑟
(𝐶𝑛𝑟 + 𝐶𝑛𝛽) 

𝑁𝛿𝑟 =
𝑞𝑟𝑆𝑏

𝐼𝑦𝑦

𝐶𝑛𝛿𝑟 

سازی برای معادلات حالت طولی انجام در این مقاله، شبیه
سازی دقیق به همین شده و برای حالت عرضی نیز روش شبیه

صورت خواهد بود. از آنجایی که سناریوهای مختلفی برای پرتاب 
جه و سرعت موشک وجود دارد، در اینجا، زاویه اولیه پرتاب ده در

سازی فرض شده است. میتوان متر بر ثانیه برای شبیه 1۰۰اولیه 
های مختلفی برای هر پرتاب در نظر گرفت که برنامه پیچ پروگرم

یک برنامه پرتاب ساده در این کار درنظر گرفته شده است که البته 
ای با در نظر گرفتن سیستم کنترل و توان آن برای هر برنامه

ای باید در نظر گرفته شود. همانطور که لی و سازههای کنترتلاش
سازی برای حالت طولی که ماتریس حالت آن در گفته شد، شبیه

بالاتر ذکر شده انجام گردیده است هرچند معادلات حالت عرضی 
سازی است. لازم بذکر است روش حل اند و قابل شبیهنیز ذکر شده

 ( است.𝑜𝑑𝑒45) افزار متلب و با فرضاین معادلات در نرم

 سازی و بررسی قابلیت اعتمادنتایج شبیه

سازی و با درنظر ز نمودارها استخراج شده ناشی از شبیها
گرفتن دقت بالا و قابلیت اطمینان بیشتر، میتوان تحلیل کرد که 
تغییرات سرعت طولی با این دانسته که سرعت طولی در نوع 

پس تغیر آن به سوخت جامد و دوش پرتاب قابل کنترل نیست 
های آیرودینامیکی که منجر به تغییر علت تغییر زوایای بالک

سرعت عمودی و عرضی میشوند بوده که به سهم خود این تغییر 
سبب تغییر در سرعت طولی شده است. تغییر ناگهانی و زیاد سرعت 

( در بازه زمان منطبق بر تغییر سرعت عمودی و 6طولی )شکل 
است که صحت ادعا مطرح شده در بالا را  ناگهانی در همان بازه

دهنده مانور موشک برای در راستا قرار تایید میکند این تغییر نشان
 گرفتن با هدف بوده است.

 

 
 تغییرات سرعت طولی :6شکل 

تغییرات  8بیانگر تغییرات سرعت عمودی و شکل  7شکل  
با را نشان میدهند که آن نیز  (𝑞ای فراز یا همان )سرعت زاویه

توجه به تغییر سرعت عمودی امری طبیعی و البته در بازه قابل 
قبولی بوده است و میزان زاویه مقداری قابل اجرا بوده است. در 
نهایت، با توجه به سناریو که فرض شد چون پرتاب موشک در 
سناریویی بوده که با هدف زاویه اولیه ده درجه را ساخته است و 

استا قرار گرفتن نداشته لذا تغییرات مانور سنگینی برای در یک ر
زاویه پیچ نیز در بازه مورد نظر بوده و حاکی از آن است که موشک 
سریعا خود را در راستای خط دید با هدف قرار داده است. همچنین، 

طولی و   سرعت هایترم که استنباط نمود میتوان را این نتایج از
ک بوده و قابل عمودی در رنج قابل قبولی برای این نوع موش

 ایزاویه سرعت فراز و زاویه تغییرات باشد. همچنیناطمینان می

میدهند که تغییرات سرعت بسیار مهم  نمایش را نتیجه این نیز فراز
طور که از نمودار آن نیز مشخص است در لحظات عمودی، همان

دهنده آن است که پایانی پرواز رو به کاهش است. این نشان
رخورد به هدف در امتداد افقی قرار گرفته است موشک در لحظه ب

یعنی سیستم کنترل که البته خارج از مبحث این مقاله است 
ای فراز نیز در درستی عمل کرده است. تغییرات سرعت زاویهبه

بازه قابل قبول است و همچنین تغییرات زاویه فراز با فرض زاویه 
سرعت این نوع  ارد.اولیه پرتاب نیز در محدودۀ قابل قبولی قرار د

ماخ است که تغییرات سرعت طولی  ۰.8ها حداکثر حدود موشک
 در این بازه است.
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 تغییرات سرعت عمودی :7شکل 

همچنین، شایان ذکر است که چون مدت کل پرواز این نوع 
ثانیه است، فرض شده است که موشک تا  16ها در حدود موشک

این زمان به هدف برخورد پایان این زمان پرواز کرده و در پایان 
 های دیگر میتوان  زمان را تغییر داد.سازیمیکند که برای شبیه

 
 ای پیچتغییرات سرعت زاویه :۸شکل 

 
 تغییرات زاویه پیچ :۹شکل 

  بندیو جمع گیرینتیجه

 ساده نحوه و صریح روش یک با که شد برآن سعی مقاله این در

 پرتاب موشک دوش برای بخصوص پرنده وسیله معادلات استخراج

اهمیت  و اولیه توضیحاتتشریح و استخراج گردد. برای این منظور، ابتدا، 
 کلی برای حالت معادلات پرنده وسیله رفتار بررسی در پرواز معادلات

 برای معادلات سازیخطی اهمیت با بسیار فرض دو با و شود استخراج

 حالت هایتریسما منجر به که آمده است؛  بدست پرتاب دوش موشک

 در و میشوند استخراج توابع تبدیل معادلات، این از. گردید شده ذکر

است. مبحث   گردیده ارایه هاسازیشبیه متلب افزارنرم در نهایت
سازی معادلات پرواز یک پروسه بسیار پر اهمیت و البته مشکل شبیه

آن  است و قبلا هم ذکر شده است که سناریوهای بسیار متفاوتی برای
سازی اکتفا نمود و میتوان در نظر گرفت لذا نمیتوان صرفا به یک شبیه

های مختلف، قطعا نتایج متفاوتی قابل استخراج است که با برای حالت
سازی را انجام داد. هدف از این توان شبیهتوجه به نیاز مورد نظر می

نتایج در نتیجه مقاله، صرفا معادلات پرواز و چگونگی این روند است و 
با دقت بالا و قابلیت اطمینانی استخراج گردید که حاکی از صحت 

همچنان که در قسمت چکیده و  سازی در این مقاله بوده است.شبیه
قابلیت اطمینان  ابزارمقدمه مقاله ذکر شده است باید اشاره نمود از 

استفاده نشده بلکه نتایج بدست آمده صحت سنجی شده با استفاده از 
م رده و نرم افزار قدرتمند شبیه سازی متلب و میسیل دت کام مراجع ه

و ... که نویسندگان مقاله این ادعا را ثابت کرده باشند که نتایج از قابلیت 
نویسنده نیز مورد دفاع بوده  اطمینان بالایی برخودار بوده و در پایان نامه

دینامیکی است و در بازه قابل قبولی برای تغییرات پارامترهای کنترلی و
تمامی معادلات استخراج شده برای این موشک دوش پرتاب قرار دارند .

مقاله با دقت بالایی انجام شده و فرضیات در نظر گرفته شده نیز بصورتی 
بوده است که با حالت قابلیت اطمینان نتایج در تضاد نباشد لذا رابطه 

دار بوده و میتوان معادلات با نتایج کاملا از قابلیت اطمینان بالایی برخور
 که نکته ذکر این .از این نتایج در مراحل صنعتی استفاده نمود

 مشابه روش به نیز حرکت عرضی حالت هایماتریس برای سازیشبیه

به آنالیز عدم   است پژوهشگران امید که و همچنی , میگیرد انجام
 .ندده انجام را تحقیق این راه ادامه قطعیت یا آنالیز حساسیت داده ها

 فهرست علائم
u  سرعت انتقالی محورx  
v  سرعت انتقالی محورy 
w  سرعت انتقالی محورz 
ω سرعت زاویه ای 
p سرعت زاویه ای چرخش 
q سرعت زاویه ای فراز 
r سرعت زاویه ای سمت 

𝐼𝑥  ممان اینرسی حول محورx 
𝐼𝑦  ممان اینرسی حول محورy 

𝐼𝑧  محور ممان اینرسی حولz 
𝐼𝑥𝑧  ممان اینرسی ترکیبی حول محورy 

𝐼𝑥𝑦  ممان اینرسی ترکیبی حول محورz 
𝐼𝑦𝑧 ممان اینرسی ترکیبی حول محورx 
𝐹 نیرو 
M گشتاور 
𝐶𝑥  ضریب آیرودینامیکی نیرو محورx 

𝐶𝑦  ضریب آیرودینامیکی نیرو محورy 
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𝐶𝑧 و محور ضریب آیرودینامیکی نیرz 
𝐶𝑙 ضریب آیرودینامیکی گشتاور محور غلت 

𝐶𝑚 ضریب آیرودینامیکی گشتاور محور فراز 
𝐶𝑛 ضریب آیرودینامیکی گشتاور محور سمت 
𝑄 فشار دینامیکی 

A,S مساحت سطح مقطع 
m جرم 
𝜃 زاویه اولر فراز  
𝜙 زاویه اولر غلت 
𝚿 زاویه اولر سمت 
𝐹𝐴 ی آیرودینامیکینیرو 
𝐹𝑇 نیروی پیشران 
𝐹𝐺  نیروی وزن یا جاذبه 

α زاویه حمله 
𝛽 زاویه سرش جانبی 

𝛿𝑒 تغییرات زاویه بالابر 
𝛿𝑎 تغییرات زاویه شهپر 
𝛿𝑟 تغییرات زاویه سکان عمودی 
𝑈0 سرعت اولیه محور طولی 
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