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In this study, a comprehensive and automated computer code for evaluating 

controllability and stability of general aviation aircraft is presented. The 

calculations are based on the Roskam method, and the results have been 

aligned with the requirements of CS23 regulation. In this system, all necessary 

charts are automatically generated using polynomial fittings as well as neural 

networks, eliminating the need for manual extraction of values. Additionally, 

the lift and drag coefficients are computed using the panel method, and the 

computational procedure for all static and dynamic parameters of a sample 

model aircraft has been fully implemented and validated against the reference 

software AAA.  One significant advantage of this system compared to AAA 

is that users have direct access to the source codes and algorithms, enabling 

modification, development, and localization of the software. Furthermore, a 

complete user manual and comprehensive documentation are provided to 

facilitate the use of the system for researchers. A graphical user interface 

(GUI) has also been developed, allowing users to perform calculations and 

view results in the form of charts and analytical reports without requiring 

specialized coding knowledge. To validate the process and calculations, an 

aircraft (AeroVolga LA-8C) is analyzed. The results indicate that during the 

takeoff and cruise flight phases, the aircraft’s controllability meets the 

minimum requirements of CS23 standards, enabling safe and precise 

maneuvering. Stability analysis also demonstrated stable behavior in these 

phases, with no critical instabilities observed. Finally, it can be concluded that 

the examined nominated aircraft has the potential to obtain such certification. 
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ی رده هوانوردی  پذیری و پایداری هواپیما افزار ارزیابی کنترل توسعه نرم 

 CS-23مقررات  مبتنی بر  عمومی  

3جمشید فضیلتیو    2جهرمیایمان بهمن ، * 1 مرضیه موسویسیده

ایران، تهران، امیرکبیردانشگاه صنعتی ، ضاهوافمهندسی  ، دانشکده دانشجوی دکترا -1
قات و فناوری، تهران، ایران یپژوهشگاه هوافضا، وزارت علوم تحق  استادیار، -2
قات و فناوری، تهران، ایرانیپژوهشگاه هوافضا، وزارت علوم تحق ،دانشیار -3
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 های كلیدی:  واژه 

افزار نرم
پایداری 
پذیریکنترل

استاندارد 
رابط کاربری گرافیکی 

ی ارائه شده است. مبنا   مایهواپ  ی داریو پا  یریپذکنترل  یبررس  یبرنامه جامع و خودکار برا  کی پژوهش،    ن یدر ا
سامانه،    نیداده شده است. در ا  قیتطب  CS23با الزامات مقررات    یمحاسبات، روش راسکم بوده و روند محاسبات

صورت خودکار  به   یعصب  یهاشبکه  نیو همچن  یاچندجمله  یهابا استفاده از برازش  از یموردن ینمودارها  هیکل
برا و پسا از    بیضر  یورود  نیندارد. همچن  ریمقاد  یبه استخراج دست  ی ازیکاربر ن  ن یشده است؛ بنابرا  دیتول

پارامترها و    ی سازاده یطور کامل پبه   یک ینامیو د  ی کیاستات  ی روش پنل محاسبه شده و روند محاسبات تمام 
مهم    یایاز مزا  یکیشده است.    یاعتبارسنج  AAAافزار مرجع  با نرم  AeroVolga LA-8C  یمایهواپ  یبرا

به  سامان  نیا نسبت  دسترسAAAه  ر  میمستق  ی ،  به  الگور  زکدها یکاربر  و   هاستتم یو  توسعه  امکان  که 
کامل و مستندات جامع در دسترس قرار داده شده تا    یراهنما  نی. همچنکندی افزار را فراهم منرم   یسازیبوم

افته ی( توسعه  GUI)  یکیگراف  یرابط کاربر  کی  ن،ی تر شود. علاوه بر اپژوهشگران ساده   ی استفاده برا  ندیرآف
را در قالب نمودارها    جیمحاسبات را اجرا کرده و نتا  توانندی م  یتخصص   یسیبه دانش کدنو  ازیکه کاربران بدون ن

نشان داد    LA-8C  یامیهواپ  یبرا  افزارنرم  جینتا  ،یسنج. جهت صحه ندیمشاهده نما  یلیتحل  یهاو گزارش
فازها در  و کروز، کنترل  ی که  حداقل   یریپذبرخاست  امکان    CS23مقررات    ی الزام  ی هابا  و  دارد  مطابقت 

ی دار یناپا  چیفازها بوده و ه  ن یدر ا  دار یرفتار پا  انگریب  زین  یداریپا  یپرنده فراهم است. بررس  ق یو دق  منیا  تیهدا
یی مایهواپ  یهاصدور مجوز پرواز توسط سازمان   یمبنا  CS23مقررات    نکهیمشاهده نشد. با توجه به ا  یبحران
 مجوز را دارا است. نیا افتیتوان بالقوه در ،یمورد بررس یمایگرفت که هواپ جهینت توانی است، م یکشور

gmail.commousavi2021m@مسئول:  نویسنده پست الکترونیکی*

http://jtae.ari.ac.ir/article_235331.html
https://www.jtae.ari.ac.ir/
http://jtae.ari.ac.ir/article_235331.html
https://creativecommons.org/licenses/by/4.0/
https://creativecommons.org/licenses/by/4.0/
mailto:mmousavi2021@gmail.com
https://orcid.org/0009-0001-4654-6880
https://orcid.org/0000-0002-6411-3800
https://orcid.org/0000-0001-8536-2868


یلتیفض دیو جمش یجهرمبهمن مانی، ایموسو هیمرض دهیس 68 / 
 فناوری در مهندسی هوافضا   

2، شمارة 10، دورة 1405سال 

علائمفهرست 

  𝐴̅خدمه(  یبرا  اریپاسخ به اغتشاش )مع

𝐶𝐷𝛼حمله  هیمشتق پسا نسبت به زاو بیضر

𝐶𝐷{𝛼̇} حمله  هیمشتق پسا نسبت به نرخ زاو بیضر
 

𝐶𝐷𝑞 چیپ هیمشتق پسا نسبت به نرخ زاو بیضر
 

𝐶𝐷{𝛿𝑒} تور یالو هیمشتق پسا نسبت به زاو بیضر
 

𝐶𝐿𝛼حمله  هیمشتق برا نسبت به زاو بیضر

𝐶𝐿{𝛼̇} حمله  هیمشتق برا نسبت به نرخ زاو بیضر
 

𝐶𝐿𝑞 چیپ  هیمشتق برا نسبت به نرخ زاو بیضر
 

𝐶𝐿{𝛿𝑒} تور یالو  هیمشتق برآ نسبت به زاو بیضر
 

𝐶𝑇{𝑥1} در حالت ماندگار  شرانیپ بیضر

𝐶𝑚𝛼 حمله  ه ینسبت به زاو یچشیمشتق گشتاور پ بیضر
 

𝐶𝑚{𝛼̇} حمله  هینسبت به نرخ زاو یچشیمشتق گشتاور پ بیضر
 

𝐶𝑚𝑞 چی پ هینسبت به نرخ زاو یچشیمشتق گشتاور پ بیضر
 

𝐶𝑚{𝑇𝛼} حمله  هینسبت به زاو شرانیمشتق پ بیضر
 

𝐶𝑚{𝑥1} در حالت ماندگار  یچشیگشتاور پ بیضر

𝐶𝑚{𝛿𝑒} تور یالو ه ینسبت به زاو یچشیمشتق گشتاور پ بیضر
 

𝐶𝑙𝛽 ی سرش جانب  هیمشتق گشتاور غلتش نسبت به زاو بیضر
 

𝐶𝑙{𝛽̇} ی سرش جانب هی مشتق گشتاور غلت نسبت به نرخ زاو بیضر
 

𝐶𝑙𝑝 غلت  هیمشتق گشتاور غلتش نسبت به نرخ زاو بیضر  

𝐶𝑙𝑟 سرش هی مشتق گشتاور غلت نسبت به نرخ زاو بیضر  

𝐶𝑙{𝛿𝑎} لرانیا هیمشتق گشتاور غلتش نسبت به زاو بیضر
 

𝐶𝑙{𝛿𝑟} یسکان عمود  هیمشتق گشتاور غلتش نسبت به زاو بیضر
 

𝐶𝑛𝛽 ی سرش جانب  هیمشتق گشتاور سرش نسبت به زاو بیضر
 

𝐶𝑛{𝛽̇} یسرش جانب هیمشتق گشتاور سرش نسبت به نرخ زاو بیضر
 

𝐶𝑛𝑝 غلت  هیمشتق گشتاور سرش نسبت به نرخ زاو بیضر
 

𝐶𝑛𝑟 سرش هیمشتق گشتاور سرش نسبت به نرخ زاو بیضر
 

𝐶𝑛{𝛿𝑎} لرانیا هیمشتق گشتاور سرش نسبت به زاو بیضر
 

𝐶𝑛{𝛿𝑟} یسکان عمود  هیمشتق گشتاور سرش نسبت به زاو بیضر
 

𝐶𝑦𝛽 ی سرش جانب هینسبت به زاو یجانب یرویمشتق ن بیضر
 

𝐶𝑦{𝛽̇} ی سرش جانب هینسبت به نرخ زاو  یجانب یرویمشتق ن بیضر
 

𝐶𝑦𝑝 غلت  هینسبت به نرخ زاو  یجانب یرویمشتق ن بیضر
 

𝐶𝑦𝑟 سرش هینسبت به نرخ زاو  یجانب یرویمشتق ن بیضر
 

𝐶𝑦{𝛿𝑎} لران ی ا  هینسبت به زاو یجانب یرویمشتق ن بیضر
 

𝐶𝑦{𝛿𝑟} ی سکان عمود هینسبت به زاو یجانب یرویمشتق ن بیضر
 

𝐼𝑥𝑥یدستگاه بدن xمحور  یدر راستا ینرسیا  ممان

1. Federal Aviation Administration

𝐼𝑧𝑧یدستگاه بدن zمحور  یدر راستا ینرسیا  ممان

𝑉𝑟𝑜𝑡 گردش   سرعت

𝑐𝑟𝑖𝑑𝑒 مسافران(  یبرا  اری)مع شیآسا بیضر

 𝑝 یدستگاه بدن x یدر راستا شتاب

 𝑞 یدستگاه بدن y یدر راستا شتاب

 𝑟 ی دستگاه بدن z یدر راستا شتاب

 𝑢یدستگاه بدن x یدر راستا سرعت

 𝛼حمله  هیزاو

 𝛽 ی سرش جانب هیزاو

 𝛿𝑎 لران یا  هیزاو

 𝛿𝑒 تور یالو هیزاو

 𝛿𝑟 ( یرادر )سکان عمود هیزاو

 𝜑 رول  هیزاو

 𝜃 چی پ هیزاو

European Union Aviation Safety Agency EASA

Advanced Aircraft Analysis AAA 
Federal Aviation Administration FAA

مقدمه .1 

ها از اهمیت  های دینامیکی پرندهپذیری و پایداری سیستمتحلیل کنترل
های کنترلی برخوردار است. این  سازی سیستمبالایی در طراحی و بهینه 

ها در شرایط مختلف ها تأثیر مستقیم بر عملکرد و ایمنی پرندهویژگی
ها ضروری  های دقیق برای ارزیابی آن پروازی دارند و استفاده از تحلیل

و   دینامیکی  رفتار  تحلیل  به  متعددی  مطالعات  زمینه،  این  در  است. 
سیستمکنترل پرداختهپذیری  پرنده  مثال،است   های  برای  و    .  خلیل 

کنترلروش [1]دومبره   ارزیابی  سیستمهای  را پذیری  پیچیده  های 
تحلیل دینامیک  اند که میمعرفی کرده نیز  پرنده    هایسامانهتواند در 

به بررسی    [2]در   می و همکاراناما  علاوه بر این، .مورد استفاده قرار گیرد
. دنپردازهای عصبی میهای کنترل پرواز هوشمند مبتنی بر شبکه سیستم

روش ها  آن مقاله،  این  مدلدر  مدل های  و  طراحی  بیمحور  برای  نیاز 
پایهسیستم بازخورد  خطای  یادگیری  جمله  از  پرواز،  کنترل  ای، های 

رسی قرار  مورد بر  را   کنترل و روش بازگشتی شبکه عصبیاستراتژی شبه 
به اروپا  CS23مقررات  دهند.  می در  ،  مهم  معیارهای  از  یکی  عنوان 

پرنده  ویژهطراحی  و  دقیق  الزامات  غیرنظامی،  تحلیل  های  برای  ای 
کنترل ایمنی  پایداری،  و  این    هایسامانه پذیری  دارد.   مقررات پرنده 

ها در شرایط  های کنترلی و ارزیابی ایمنی پرندهویژه در طراحی سیستمبه 
 1FAA یررات که بر اساس نسخه مقمختلف پروازی اهمیت دارد. این 
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از حفظ    1EASA  [4]  توسط  و  [3] اطمینان  برای  به تصویب رسیده، 
شده و به مرور    های پروازی طراحیپذیری در تمام وضعیتشرایط کنترل

در این راستا، الزامات  زمان بر اساس تجربیات موجود تکمیل شده است.  
دینامیکی و شرایط ناگهانی مانند تغییرات  استاتیکی و  مربوط به پایداری  

گیرند تا اطمینان طور دقیق مورد ارزیابی قرار میحمله بهسرعت یا زاویه  
بحرانی   شرایط  یا  خارجی  اختلالات  برابر  در  هواپیما  که  شود  حاصل 

های دقیقی برای همچنین شامل دستورالعمل  مقرراتمقاوم است. این  
سامانهکنترل صحیح  عملکرد  و  کنترلی  پذیری  نقش    استهای  که 

جلوگیری از وقوع شرایط خطرناک ایفا   کلیدی در حفظ ایمنی پرواز و
بررسی  .  کنندمی به  مختلف  و  تحقیقات  هواپیما  دینامیکی  مشخصات 

و همکاران نگویناند. برای مثال،  پرداختهتطبیق بر الزامات هوانوردی  
ارزیابی پایداری و کنترل   [5] برای  باد  تونل  بر آزمایش  روشی مبتنی 

گواهی طراحی     CS-VLAشدههواپیمای  بررسی  مراحل  در 
درصد   20پیشنهاد کردند. مدل مقیاس     (CDR) و نهایی   (PDR)اولیه

پیکربندی بالچه تحت  سکان،  شامل  کنترل  سطوح  مختلف  ها، های 
های ماخ و رینولدز های کناری آزمایش شد. اصلاح دهنده و بالچه فاعارت

پیش  بهبود  تمامبینیبرای  مدل  داده  های  شد.  اعمال  های مقیاس 
نشاناصلاح اینرسی  ممان  تحلیل  و  بین شده  خوب  توافق  دهنده 

 CS-VLA 173  ،177  و رعایت استانداردهای CDR و PDR روندهای

 کریستمن   ،مشخصات دینامیکی  و تعیین   محاسبهدر زمینه    . بود  181و  
مقاله  و همکاران   و کنترل  [6]در  پایداری  ارزیابی  برای  پذیری روشی 

می  ارائه  طراحی  اولیه  مراحل  در  جنگنده  روش ندههواپیماهای  د. 
قت بالا و مدل دینامیک  های آیرودینامیکی با دشده شامل تولید دادهارائه 

شبیه برای  آزادی  درجه  شش  و  پرواز  پایداری  ارزیابی  و  سازی 
نشان داد که الزامات  هواپیمای نمونهیک  پذیری است. نتایج برای  کنترل

طور کامل برآورده نشده و طراحی  کنترل طولی و جانبی/جهتی هنوز به
است  بازنگری  نیازمند  در  همچنین،  .  هواپیما  همکاران  و  [7]ابوسالم 

ای را با تمرکز  رومکانیکی هواپیمای با کانفیگ بال جعبه یهای آویژگی
کنترل و  پایداری  که  پذبر  داد  نشان  مطالعه  کردند.  بررسی  یری 

قابلمحدودیت تأثیر  آئرومکانیکی  طراحی  های  پارامترهای  بر  توجهی 
تحلیل دارند.  هواپیما  دیدگاهاصلی  و ها  طولی  رفتار  از  مشخصی  های 

می  ارائه  هواپیما  کلی عرضی  معیارهای  تعیین  برای  نتایج  این  دهند. 
در  .غیرمتعارف مفید هستندطراحی در مراحل طراحی مفهومی کانفیگ  

اثرپذیری کنترل   ، [8]  و همکاران  نیکولوسی ای منتشر شده توسط  مقاله
بررسی   باد  تونل  آزمایش  از  استفاده  با  هواپیما  نتایج  استشده جهتی   .

های با نسبت ابعادی کم، عملکرد نشان داد که سطوح کنترل روی بال
های های با نسبت ابعادی زیاد دارند. روش بالابری متفاوتی نسبت به بال

1. European Union Aviation Safety

بال غیرخطی  اثرات  اغلب  طراحی  ابعاسنتی  نسبت  با  در های  دی کم 
نادیده می زاویه را  انحراف سطوح کنترل  بزرگ  آزمایشهای  ها گیرند. 

15های بزرگ را  پذیری در زاویهها قابلیت کنترلنشان داد که این روش 
کنند و باعث برآورد بیش از حد اندازه سطوح  کمتر برآورد میدرصد    25تا  

پایداری و   [9] رافل و همکاران در مقالهلاوه بر این،  ع.شوندکنترل می
باله لیلینتال را بررسی کردند. نتایج نشان داد پذیری گلایدر تککنترل

ه و حاشیه استاتیکی  متر را داشت   72این گلایدر توان پرواز پایدار تا فاصله  
بال دیاهدار  می و  ایفا  پرواز  ایمنی  در  مهمی  نقش  افزایش  ها  کردند. 

جابه  دایهدرال برای  و  آیرودینامیکی  مرکز  به  نسبت  اصلی  قاب  جایی 
تجربه توصیه شد. همچنین مقایسه بهبود کنترل پیچ و رول خلبانان کم

ی مرکزی بیشتر  هایی از جمله انحناشده تفاوت نسخه تاریخی و بازسازی 
ژیدانگ و همکاران  ز سوی دیگر،  ا  .تر را آشکار کردو دهانه بال بزرگ 

پذیری هواگردهای  سازی کنترلرویکردی برای ارزیابی و کمیّ [10]در 
ارائه می حالتدر   عمودپرواز پروازی مختلف  با د.  ندههای  نویسندگان 

کنترل بهره  نظریه  از  سیستم گیری  در  ورودی پذیری  با  خطی  های 
کنترل  برای  کافی  شرایط  غیرخطی محدود،  سیستم  محلی  پذیری 

تریم  عمودپرواز شرط  با  را  آن  و  کرده  استخراج  ترکیب را  پذیری 
ف می  بر  مبتنی  شاخصی  اساس،  این  بر  و کنند.  شده  معرفی  اصله 

سازی برای محاسبه آن توسعه یافته است. نتایج روی الگوریتمی بهینه
هواگرد  نمونه  می  یک  تحلیل نشان  در  پیشنهادی  روش  که  دهد 

اثر خرابی روتورها مؤثر استتغییرات کنترل   مقاله مروری   .پذیری و 
کنترل   [ 11]  و  پایداری  کلیدی  پارامترهای  شناسایی  در به  پذیری 

می  پرسرعت  هواگردهای  استانداردهای طراحی  اساس  بر  که  پردازد 
MIL-STD-8785C  ،MIL-STD-1797   های و گزارشAGARD  

شده شاخص   . اند استخراج  طرح این  ارزیابی  برای  مفهومی  ها  های 
به  پرسرعت  دادههواگردهای  با  و  شه  گرفته  زمینی،  کار  آزمایش  های 

،  X-2،X-15  ،X-24A  ،HL-10هایی مانند  محاسباتی و پرواز نمونه 

SR-71  ،XB-70   دهد  اند. نتایج نشان میو شاتل فضایی بررسی شده
نسبی موفقیت  محدودیتدر   SR-71 و X-15 که  دیگر مقابل  های 

سمتی در مراحل اولیه طراحی تأکید -هواگردها بر اهمیت پایداری جانبی
تعیین   هایبه بررسی روش  [12]گرالد و همکاران در زفیت ازطرفی .دارد

استاندارد دینامیکی  مدل  در  هواپیما  بالا   پایداری  حمله  زوایای  در 
دینامیک سیالات    های تونل باد در سرعت پایین ود. آزمایشنپردازمی

دار و نمونه در ابعاد واقعی انجام شده است.  برای مدل مقیاسمحاسباتی  
می  نشان  گردابه  نتایج  ریزش  پدیده  شدید،  حمله  زوایای  در  که  دهد 

قابل  یاو  ممان  و  جانبی  نیروی  ایجاد  به  منجر  می نامتقارن  شود.  توجه 
که  داد  نشان  دینامیکی  و  استاتیکی  پایداری  اولیه  ارزیابی  همچنین 
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ویژه در بهب پایداری در این مدل نسبت به عدد رینولدز  بسیاری از ضرای
به    [13]همچنین روسو و میهایی در   .حساسیت کمی دارندمقادیر پایین  

هواگردها طراحی  اولیه  ملاحظات  انتخاب   پرداخته بررسی  بر  و 
های عملیاتی تهای کلیدی و مأموریپیکربندی، رعایت مقررات، ویژگی 

انجام شده    INCASای درد. مطالعه در قالب پروژهنموردنظر تمرکز دار
و ورود به بازار تا پایان  EASA CS-23 که هدف آن کسب گواهینامه

در اروپا  است. مقاله ضمن اشاره به تقاضای رو به رشد هواگردها 2030
آینده ارتقای  برای  منعطف  طراحی  ذهنیت  اهمیت  بر  آمریکا،  ای، و 

دهد محیطی و حفظ قابلیت اجرایی تأکید دارد و نشان می پایداری زیست
با استفاده از ابزارهای مدرن و تیمی متعهد، اهداف پروژه ممکن است  

نیز   پروسویرین و همکاران  .شده محقق شودریزیزودتر از زمان برنامه 
سازی سیستم کنترل پرواز عصبی تطبیقی برای به تشریح شبیه   [14]در  

 FAAو  EASA  نداردهایکاربرد در هواپیماهای تجاری با رعایت استا

های کنترل  د. در آن، طرح کلی فناوری عصبی تطبیقی سیستمنپردازمی
دهندگان اصلی خودکار هواپیما، مورد بررسی قرار گرفته که توسط توسعه 

روند  سیستم نظری  توجیه  همچنین،  است.  استفاده  مورد  کنترل  های 
آزمایش تعداد  کاهش  مدلفعلی  حجم  افزایش  با  پروازی  سازی های 

 .های روی میز آزمایشگاهی ارائه شده استریاضی و تست
حاضر در   تمام  ،  پژوهش  محاسبه  برای  جامعی  مشتقات برنامه 

پایداری و  پایه   کنترلی  ادام  [ 15] ی  بر  در  و  شده  معیارهای نوشته  ه 
کنترل  و  مرجع  پایداری  از  بااستفاده  بر  [16] پذیری  الزامات مبتنی 

 ایارائه برنامه   ،. هدف اصلی این مقاله اند محاسبه شده   CS23مقررات  
دیجیتایز،  جامع  و  جهت    1کاربرپسند  ویژگی شده،  های تحلیل 

و  کنترل  آن   هواپیماپایدارپذیری  پذیری  تطابق  الزامات    و   تمقررا با 
CS23   های کنترلی سازی سیستم تواند به بهینه است. این تحلیل می

 و دریافت مجوز پرواز  توسعه   ،ها در فرآیند طراحی و ارتقای ایمنی پرنده 
 کمک کند. 

عنوان ورودی هواپیمای استفاده شده به .2 

 افزارنرم 

توسعه نرم برای  افزار  شده  ازداده  وسیعی  بال  طیف  ثابت هواپیماهای 
مورداستفاده قرار خواهد گرفت.  EASA CS-23ذیل استاندارد  متعارف

صحتبااین جهت  هواپیماهای  حال  AeroVolga LA-8Cسنجی، 

گرفته  عمومی    است. درنظر  استفادهمشخصات  براساس   مورد  هواپیما 
 است. ( 1)مطابق جدول  [17] مرجع

 تمام نمودارها به صورت کد تبدیل شده و نیازی به خوانش مقادیر از روی نمودارهای تجربی نیست. .    1
2  . Advanced Aircraft Analysis

.8C-AeroVolga LA [17] هواپیماهایمشخصات عمومی   -1جدول 

Table 1. General specification of the AeroVolga LA-8C [17]. 

Value Unit Parameter 

10.75 m Overall Aircraft Length 

3.48 m Overall Aircraft Height 

2 m Maximum Fuselage Width 

14.40 m Wingspan 

1.90 m Propeller Diameter 

20.20 m2 Total Wing Area 

1.60 m2 Total Aileron Area 

1.34 m2 Inner Flap Area 

1.90 m2 Outer Flap Area 

0.94 m2 
Total Rudder Area (Including 

Auxiliary Fin) 

1.90 m2 Total Elevator Area 

1790 kg Empty Weight 

2720 kg Maximum Takeoff Weight 

300 kg Maximum Fuel Weight 

950 kg Maximum Payload 

213 km/h Cruise Speed 

، بااستفاده از  افزارموردنیاز در نرم ذکر است که سایر مشخصات  ه لازم ب
 اند.گیری شده ولی در این مقاله ذکر نشدهاندازه مدل کد پرنده،

رایب و مشتقات  ض سنجی و صحه محاسبه   .3 

 استاتیکی و دینامیکی 

سازی برای محاسبه مشتقات پایداری و کنترلی هواپیما، ابتدا فرآیند مدل
راسکم )جلد   اساس طراحی  راستا،   .گیردمیجام  ان  [15]  (6بر  این  در 

و پارامترهای آیرودینامیکی شامل ضریب  بعدی  از مدل سههندسه پرنده  
بال و سکان  ایرفویل،  و پسای  از خروجی برا   های محاسباتی روشها 

.شودمی سازی وارد  عنوان ورودی به مدل شبیه استخراج شده و به  پنل
سپس، سایر مشتقات پایداری و کنترلی پرنده بر اساس روابط تحلیلی و  

موجود  مدل استاندارد  محاسباتیدر  های  برای    .شودمیمحاسبه    کد 
رده هوانوردی عمومی یک نمونه هواپیمای  ارزیابی صحت و دقت نتایج،  

(AeroVolga LA-8C)  با مدل مرجع  انتخاب شده و محاسبات کد
2AAA    مقایسهاست.    شدهمقایسه روش  افزایش  این  بر  علاوه  ای، 

احتمالی اصلاح  و  شناسایی  به  محاسبات،  از صحت  هرگونه    اطمینان 
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آمده را با  دستانحراف یا خطا در مدل محاسباتی کمک کرده و نتایج به
کند. میمعتبر مقایسه  فرایندیک 

. AAA مقایسه بادر کد  از طریقپایداری مشتقات  بینیپیش کیفیت  -2جدول 

Table 2. prediction quality of derivatives from present code. 

Error (Percent) Parameter 

0.12 𝐶𝑇𝑥1

0.5 𝐶𝑚𝑥1

1.74 𝐶𝐿𝛼

1.74 𝐶𝐷𝛼

1.75 𝐶𝑚𝛼

1.6 𝐶𝑚𝑇𝛼

1.75 𝐶𝐿𝛼̇

0 𝐶𝐷𝛼̇

1.7 𝐶𝑚𝛼̇

1.13 𝐶𝐿𝑞

0 𝐶𝐷𝑞

1.77 𝐶𝑚𝑞

2.4 𝐶𝑦𝛽

2.3 𝐶𝑙𝛽

9.3 𝐶𝑛𝛽

0.58 𝐶𝑦𝛽̇

0 𝐶𝑙𝛽̇

0.53 𝐶𝑛𝛽̇

0 𝐶𝑦𝑝

0.32 𝐶𝑙𝑝

11 𝐶𝑛𝑝

5.35 𝐶𝑦𝑟

4.68 𝐶𝑙𝑟

5.21 𝐶𝑛𝑟

3.1 𝐶𝐷𝛿𝑒

14 𝐶𝐿𝛿𝑒

14 𝐶𝑚𝛿𝑒

0 𝐶𝑦𝛿𝑎

2.9 𝐶𝑙𝛿𝑎

3.1 𝐶𝑛𝛿𝑎

5.6 𝐶𝑦𝛿𝑟

20 𝐶𝑙𝛿𝑟

17 𝐶𝑛𝛿𝑟

1. DATCOM

جدول   مطابق  روش  دو  این  خطای  محاسبه  از  حاصل   2نتایج 

شود که در ضرایب پایداری تنها خطای محاسبات می   مشاهده   است. 

𝐶𝑙𝑝    باشد. با توجه به تفاوت در ورودی برخی از درصد می   6بیش از

نرم AAAمتغیرهای   با  محاسبات  ضریب  این  برای  دتکام،  1افزار 

دست آمده از دتکام منطبق بر محاسبات کد بررسی شده و مقدار به 

طراحی   10.94با توجه به رابطه همچنین باشد. می  توسعه یافته حاضر

ضرب ، برای محاسبه ضرایب کنترلی از حاصل [ 15]  هواپیمای راسکم 

زیر   عدد  )به   1چند  که استفاده شده  منبع(  نمودارهای  از  آمده  دست 

باعث اختلاف زیاد در نتایج خواهد شد. نتایج این بخش با همین امر  

روش دستی و دیجیتالی بررسی و مشاهده شد که با توجه به مشخص 

مطابق بر  توسعه یافته ، استفاده از کد  AAAدر ها نبودن دقیق پارامتر 

راسکم معتبر و قابل قبول است. همچنین با توجه به اینکه این ضرایب 

های آیند، خطای بخش دست میایدارکننده به ضرب ضرایب پ از حاصل 

شود.قبل نیز بر ضریب جدید افزوده می 

پایداری در شرایط كروز   محاسبات  .4 

پایداری استاتیکی طولی با استفاده از تغییرات مرکز آیرودینامیکی  

سرعت بررسی  و شیب نمودار نیروی دسته فرمان )استیک( نسبت به 

رکز آیرودینامیکی ناشی از بدنه  ی تغییرات م شود. برای محاسبه می 

 ( 𝑋̅𝑎𝑐𝑓∆و موتور 
رابطه  از  . در  شود می ه  استفاد   [ 15]   مرجع   8.85  ( 

ی نمونه مرکز آیرودینامیکی هواپیما  8.82  ادامه با استفاده از رابطه 

رابطه شود می محاسبه   از  استفاده  با  نهایت  در  )تفاضل    8.81  . 

ترین مرکز جرم از مرکز آیرودینامیکی(، مقدار گشتاور  موقعیت عقب 

𝑑𝐶𝑚پیچشی نسبت به ضریب برآ ) 

𝑑𝐶𝐿
رابطه . بر طبق  آید می دست  ( به 

ی این پارامتر است. موقعیت  پایداری، قرینه   ، حاشیه [ 16] مرجع    3.3

4/ 153موردنظر در پرواز کروز  نمونه  مرکز آیرودینامیکی هواپیمای  

است که مقدار این پارامتر از  . این درحالی محاسبه شد متر از دماغه 

با    AAAروش   ب   4/ 14برابر  آید. همچنین موقعیت  دست می ه متر 

مرکز آیرودینامیکی از مدل پنل آیرودینامیک )بدون در نظر گرفتن  

برابر   نیز  موتور(  و  بدنه  به   4/ 425اثر  نتیجه  متری  که  آمده  دست 

   کند. گذاری می محاسبه شده کد را صحه 
(  1) شبکل وی فرمان برحسبب سبرعت مطابق  همچنین نمودار نیر 

آید. دست می به 
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  .نیروی فرمان نسبت به سرعت نمونه نمودار -1شکل 

Fig. 1. Typical stick force with respect to velocity. 

های در شرایط کروز، برای بازه سرعت   CS23.175مطابق با بند  

گره از سرعت تریم باید نمودار دارای شیب منفی باشد، که مطابق    40±
بند    (1)شکل   مطابق  همچنین  است.  برقرار  شرط  ،  CS23.177این 

باید در پرواز کروز بدون فلپ و در حالت چرخ بسته، پایداری   هواپیما 
دلیل داشتن مقدار مشتق  مثبت سمتی داشته و در نتیجه این هواپیما به 

به  1سرش  )   نسبت  جانبی  𝐶𝑛𝛽زاویه 
دارای   کروز،  پرواز  در  مثبت   )

بند   مطابق  عرضی،  پایداری  برای  است.  سمتی  CS23.177پایداری 

از   )بیش  کروز  سرعت  با  پرواز  در  به  *1VS1.2هواپیما  تمایل  باید   )
تر به شرایط افقی وجود داشته باشد که با توجه به  بازگرداندن بال پایین

به زاویه جانبی دارای پایداری مثبت  منفی بودن مشتق غلتش   نسبت 
نمونه محاسباتی با مشخصات وارد   . بر این اساس هواپیمای[4]  است
 را ارضا کرد. CS23، تمام الزامات پایداری استاتیکی  شده

،  [18]مرجع    2.5و    1.5مطابق با رابطه  در بررسی پایداری دینامیکی،  
با خطی   6معادلات   و  درجه  بخش طولی  دو  به  سمتی -عرضیسازی 

این دو معادله تابعی از شرایط پروازی و مشتقات    .شوند بندی میتقسیم
کنترلی هستند و  پایداری  این    .آیرودینامیکی،  از  اولیه صفر  در شرایط 

معادلات لاپلاس گرفته شده و از این طریق در بخش طولی توابع تبدیل  
)رابطه   آیددست میهزاویه حمله، سرعت و پیچ نسبت به ورودی الویتور ب

پروازی کروز معادله مشخصه در    . ([18]مرجع    31.5 نمونه در   شرایط 
آید. دست میمطابق زیر به  پا 7000ارتفاع 

(1 ) 70.33 s4+ 487.9 s3+ 2146 s2+ 114 s + 113.5= 0    

 (1)   معادله   معادله مشخصه معادلات طولی که   شود که مشاهده می 
، پایدار بوده و به همین دلیل مودهای طولی پایدار خواهند است بیان شده 

1. Yaw 

2. Dutch-Roll

 در حالت دوره  ی نمونه مورد بررسی هواپیما  CS23.181مطابق بند  بود.  
بوده و در حالت دوره  باید دارای ضریب دمپینگ بسیار زیاد  بلند    کوتاه 

. هر دو این شرایط [ 4]   )فوگوید( تا حد امکان میرایی مثبت داشته باشد 
هواپیما  نمون برای  هواپیما    ه ی  و  داشته  وجود  نظر  پایداری   حایز مورد 

است.   طولی  با لاپلاس دینامیکی  عرضیهمچنین  معادلات  از  -گیری 
جانبی، زاویه غلت، زاویه سرش نسبت به    سمتی، توابع تبدیل زاویه سرش 

( که معادله [ 18] مرجع    5.97)رابطه    آید دست می ایلران و سکان عمودی به 
صه برای هواپیمای مذکور در شرایط کروز مطابق زیر است.  مشخ 

(2 ) 70 s4+ 468.7 s3+ 770.9 s2+ 2417 s - 38.02=0 

و    3دارای    ( 2)   معادله  پایدار  ناپا   1پاسخ  بود. پاسخ  خواهد  یدار 
بند   ، خروجی   2رول- پایداری در مود داچ جهت    1CS23.18مطابق 

از   کمتر  در  به    7باید  برسد   0/ 1سیکل  اولیه  اساس   .[ 4]  دامنه  بر 
دوره کامل   2در مدت    ی نمونه رول پایدار هواپیما - محاسبات فوق، داچ 

بر مقررات دارای پایداری در   رسد و منطبق از دامنه اولیه می   1/ 10به 
این مود است. معیاری برای بررسی مود اسپیرال در مقررات مشاهده 

نیز معیار عددی مشخصی برای مود   CS 23.157. بر اساس  شود نمی
.[ 4] وجود ندارد   3غلتش

ر شرایط كروزدپذیری كنترل محاسبات .5 

 5.96و    5.30ز معادلات خطی  توان اپذیری نیز می جهت بررسی کنترل

به  [18]مرجع   عرضیکه  و  طولی  مود  به  مربوط  بوده -ترتیب  سمتی 
 . ها را در فرم فضای حالت به فرم زیر نوشتاستفاده کرده و آن

(3 ) [

𝑢
𝛼̇
𝑞̇

𝜃̇

̇

] = 𝐴̅𝐿 ∗  [

𝑢
𝛼
𝑞
𝜃

] + 𝐵𝐿 ∗ 𝛿𝑒

(4 )

[

𝛽
𝑟̇
𝑝̇
𝜑̇

̇

]

= 𝐴̅𝐷𝐿 ∗  [

𝛽
𝑟
𝑝
𝜑

] + 𝐵𝐷𝐿 ∗ [
𝛿𝑟
𝛿𝑎

]

 𝜓و    𝜑  ،𝜃ترتیب مشتق زوایای  به  r و    p   ،q(،4( و )3در معادلات )
با مرجع   و  ، دینامیک خطی کنترل[ 19]هستند. مطابق  اگر  است  پذیر 
کنترل ماتریس  اگر  مرتبهپفقط  دارای  آن  باشد)4ذیری  کامل  به   ی 

ی ماتریس باید برابر با تعداد متغیرهای حالت باشد(.  عبارتی دیگر، مرتبه 
، [18]مطابق با معادلات خطی مرجع    Bو    Aهای  ماتریس  با محاسبه

آن    دست آمده و مرتبه به   ctrb  فرایند  از طریقپذیری  ماتریس کنترل
دست آمده در حالت کروز پذیری بههای کنترلشود. ماتریس محاسبه می

مطابق  هواپیمای نمونه مورد بررسی  عرضی  -برای مود طولی و سمتی

3. Roll

4. Rank
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زیر است. 
𝐶𝑜𝑛𝑡𝑟𝑜𝑙𝑙𝑜𝑛𝑔 = 

[

−1.78 −801.85 1609.12 −9800.33
−34.48 18.71 869.68 −5477.45
−35.4 930.38 −4295.88 −1895.79

0 −35.4 930.38 −4295.88

]

𝐶𝑜𝑛𝑡𝑟𝑜𝑙𝑙𝑎𝑡(𝑑𝑖𝑟) =  

 [

11 0 3.2 . 2 −53 14.8 −56 −95
−4.9 −0.2 53 −12 49 79 −714 361
0.6 18 −102 −102 654 547 −3166 −3037
0 0 0.6 18 −102 −102 654 547

] 

 4  پذیری دارای مرتبه شود که هر دو ماتریس کنترل مشاهده می 
این هواپیمای نمونه دلیل هر دو مود کامل( هستند و به همین  )مرتبه 
معیار عددی   CS 23.147و    CS 23.145پذیر هستند. در بخش  کنترل 

.[4] موجود نیست 

پذیری در حین برخاست كنترل محاسبات   .6 

پرنده مورد نظر بر اساس مساحت سکان افقی، کنترل طولی هر  برای  
محاسبه شده و مقدار  سرعت چرخش بر روی زمین در حین برخاست  

می  مقایسه  مقررات  با  کنترل عرضیآن  بررسی  برای  با  -شود.  سمتی 
از   1ای پیچدرنظر گرفتن تراست در هنگام برخاست و بدون شتاب زاویه 

العمل عمودی  تا عکس  شودمیاستفاده    [16]مرجع    2.31و    2.29روابط  
حرکت   از سرعت  استفاده  با  شود.  محاسبه  اصلی  چرخ  و  دماغه  چرخ 

باد جانبی، زاویه سرش جانبی محاسبه   و در    شودمیزمینی و سرعت 
ادامه با استفاده از زوایای فرمان و ایلران، زاویه سکان عمودی با استفاده 

محاسبات کنترل در حالت  آید.  دست میبه   [16]  2.57الی    552.از رابطه  
برخاست   20فلپ   فاز  در  شده،   درجه  بررسی  نمونه  نتایج    هواپیمای 

 صورت زیر است: به 

.هواپیمای نمونه پارامترهای کنترل حین برخاست  -3جدول 

Table 3. Parameters of control during the takeoff 

groundrun of typical aircraft. 

Parameter Description symbol Value Unit 

Rotation Speed 𝑉𝑟𝑜𝑡 45.23 m/s

Rudder Deflection Angle 𝛿𝑟 5 deg

توان گفت که سرعت چرخشی در برخاست باید برابر  طور کلی میبه 
نمونه   . برای هواپیمای[18]  برابر سرعت واماندگی باشد  05/1یا بیشتر از  

این   بررسی  از    سرعتمورد  واماندگی  برابر    05/1بیشتر  سرعت 
مقدار سرعت محاسبه شده  (33.3*1.05) نتیجه  در  و  آن    است  برای 

1. Pitch

درجه بوده    25قبول است. زاویه سکان عمودی نیز کمتر از    قابلهواپیما  
معیاری جهت بررسی کنترل    CS23باشد. در مقررات  و مورد قبول می

 .[4] استزمینی در حین برخاست بیان نشده  

خصوصیات واماندگی   محاسبات .7 

حالت پرواز   3، خصوصیات استال برای  3.6بخش    [ 16] بر اساس مرجع  
می  قرار  بررسی  مورد  موتور  بدون  و  زدن  دور  همین افقی،  در  گیرد. 

های متفاوتی بررسی شود که تنها حالت مقاومت در راستا باید ویژگی
طه برابر خارج شدن از حالت اسپین دارای روابط تئوریک است. این راب 

دست آمده و از تلفیق گشتاور پیچ و سرش نسبت به سرش جانبی به 
دهنده مقاومت هواپیما در برابر خروج از حالت اگر مثبت باشد، نشان 

به  لازم  است.  مرجع  اسپین  که  است  آزمون [16] ذکر  شرایط   ،
زدن  دور  افقی،  پرواز  برای  را  واماندگی  هشدار   خصوصیات  حالت  و 

واماندگی معرفی کرده است که تنها با استفاده از نتایج آزمون پروازی 
با توجه به توضیحات فوق، ضریب و یا شبیه  ساز قابل بررسی است. 

)مثبت(   مقاومت در برابر خارج شدن از حالت اسپین در شرایط واماندگی 
می  محاسبه  زیر  رابطه  پروازی  مطابق  شرایط  زاویه شود. در  با  کروز 

به سرش جانبی  با گشتاور سرش نسبت  برابر  معیار  این  حمله صفر، 
𝐶𝑛𝑏𝑒𝑡𝑎𝑑𝑦𝑛خواهد بود ) 

= 0.0693 1/rad .)

(5 )  Cnbetadyn
= (Cnbeta

 -
Izz

Ixx
clbetatand(α))cosd(α)

در شرایط کروز به دلیل زاویه حمله صفر مطابق معادله در نتیجه  
است. برای (، این پارامتر برابر ضریب سرش نسبت به سرش جانبی  5) 

مقدار  این  نمونه  مطابق   هواپیمای  شرایط،  این  در  پس  است.  مثبت 
های بررسی واماندگی ، شرایط استال مطلوب است. روش[16] مرجع  

نیازمند آزمون پروازی و CS.23.207 الی   CS23.201 در بندهای 
شبیه  روش یا  از  و  بوده  بررسی ساز  قابل  محاسباتی  معمول  های 

.[ 4] باشد نمی 

آسایش مسافر و خدمه  محاسبات .8 

صورت   [16] ع  مرج  4.2محاسبات این بخش بر اساس محاسبات بخش  
گیرد. مطابق این بخش، آسایش مسافران به شتاب عمودی و افقی می 

به  وابسته  شتاب  دو  این  همچنین  دارد.  بستگی  گرانش  به  نسبت 
نیروی جانبی نسبت به  اغتشاش جریان، برآ نسبت به زاویه حمله و 

محاسبه   [16]   4.1زاویه سرش هستند. در نهایت معیار آسایش با رابطه  
دست ، درصد آسایش مسافران به[16]   4.2شده و با استفاده از نمودار  

 .آید می 
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Table 4. Ride and comfort characteristics. 

Parameter Description Parameter Value 

Ride Comfort Index 

(Passenger Criterion) 
𝑐𝑟𝑖𝑑𝑒  82.16%

Gust or Turbulance 

Response 

(Crew Criterion) 

𝐴̅  0.0082 

، تنها با فرض  ی نمونه مورد بررسی در محاسبات پرواز کروز هواپیما
. این در  محاسبه شده استدرصد   16/82توربولانس بسیار کم، آسایش 

طبق  حالی که  محاسبات    [ 16]است  در  را  زیاد  و  متوسط  توربولانس 
تا   2حدود    A̅توصیه کرده است. برای بررسی آسایش خدمه نیز، مقدار  

ی نمونه مورد بررسی و هواپیما  دست آمده استبه (  005/0)  برابر معیار  3
برای حداقل شرایط    [ 4]آسایش خلبان نیست. معیاری در مقررات    حایز

دارد. آسایش وجود ن

عددی   در كد  های محاسباتیتجمیع روند .9 

تجمیع شدهدر متلب   محاسباتیتمام مراحل بیان شده در یک برنامه  
شرایط  به است   و  هواپیما  هندسی  مشخصات  واردکردن  با  که  طوری 

پذیری انجام شده و در ادامه  ، محاسبات پایداری و کنترلمد نظر   پروازی
 CS23  مقرراتبندهای  در مقایسه با  قبول بودن یا نبودن هرکدام  قابل

این کد در  شودمی   ارائه بررسی و   اجرایی  الگوریتم  نمایش (  2)شکل  . 
 داده شده است. 

. شدهمحاسبات در برنامه نوشته و الگوریتم روند -2شکل 

Fig. 2. The computational process in the computational code. 

های تئوری در محاسبه  دلیل عدم دقت روشه ذکر است که به لازم ب
سکان پسای  و  برا  ضریب  آیرودینامیکی،  همچنین    ضرایب  و  بال  و 

بال و سکان  ایرفویل  پیچشی  برا، پسا و گشتاور  این ضرایب    ،ضریب 
ارائه عنوان ورودی به کد  استفاده از روش پنل محاسبه و به   بالازم است  

به .شود توجه  با  به    این  همچنین  نیاز  مشتقات  محاسبه  روند  در  که 
نمودارهای  تمام  برنامه  این  در  است،  متعددی  نمودارهای  از  استفاده 

عصبی به  های خطی و شبکه استفاده از برازش  موردنیاز در محاسبات با
کد تبدیل شده و همین امر کاربر را از استخراج مقادیر منطبق بر نمودار  

ذکر است که تمام این نمودارها در حین اجرا  ه . لازم بکرده استنیاز  بی 
شوند. مزیت دیگر این صورت تصویر ذخیره میو به  استقابل مشاهده  

مرجع   ، دسترسی بهAAAافزاهایی همچون  کد بخصوص نسبت به نرم 
هاست. با توجه به عدم دسترسی کاربران  کدها و تعریف دقیق ورودی

، برنامه نوشته شده در این مقاله  AAAایرانی به نسخه جدید و کامل  
ی روند فوق،  در ادامه  اعتمادتری باشد.تواند جایگزین مناسب و قابل می

تر ه طوری که قابلیت استفاده سادبه  مجهز شده است کد به رابط گرافیکی  
 را داشته باشد. 

  .مقرراتشده برای تطبیق بر برنامه توسعه دادهپوسته ارتباطی  -3شکل 

Fig. 3. GUI for developed application for adaptation  to 

regulations.  

( نشان داده شده است. برنامه به  3صفحه اول برنامه مطابق شکل )
ورودیگونه  تنها  کاربر  که  شده  داده  توسعه  هواپیما، ای  هندسی  های 

شرایط پروازی و ضریب برا و پسا را در یک فایل اکسل استاندارد وارد 
شود.   انجام  کاربر  دستور  با  بخش  به  بخش  محاسبات  مابقی  و  کرده 

روند ک به   terminal outputلی در بخش  همچنین  روزرسانی  همواره 
شده و قابل مشاهده خواهد بود. 
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گیرینتیجه .10 

رده  پذیری و پایداری یک هوایپمای  کنترل  روال محاسباتدر این مقاله  
ب و  است  شده  داده  توسعه  عمومی  برنامه  ا  اهوانوردی  یک  از  ستفاده 

الزامات  که  محاسباتی   بر  م  CS23  مقرراتمنطبق  و  است،  قایسه 
سنجی بر روی یک روند محاسباتی جهت صحه  شود.دهی میگزارش

سازی شده است.  نمونه در رده هوانوردی عمومی اعمال و پیادههواپیمای  
نمونه   هواپیمای  این  برای  که  است  داده  نشان  پذیری کنترلنتایج 

کنترل-عرضی و  کروز  فاز  در  سمتی  پذیریسمتی  و  طولی   -زمینی 
مطابق نتایج همچنین  .  وجود داردخاست با تک موتور  عرضی در فاز بر

آیرودینامیکی  ،  2بخش   مرکز  کروز،  پرواز  نمونههواپیما این  در  در   ی 
425/4متری از دماغه قرار دارد که این عدد با مقدار  1535/4ی فاصله

به  از مدل روش پنل آیرودینامیک که بدون در نظر    دست آمدهمتری 
دارد. همچنین  خوبی  گرفتن اثر بدنه و موتور محاسبه شده است، تطابق  

باشد. مقدار ضریب پایداری می  درصد  6/5طولی برابر  ی پایداری  حاشیه
بر درجه است که این عدد نزدیک به مقدار پایداری  0012/0سمتی نیز 

باشد. همچنین این مقدار،  می   بر درجه(  001/0سمتی بیشتر هواپیماها )
کند. پایداری عرضی استاتیکی پرنده را برآورده می  [4]الزامات استاندارد  

 ی ضریببر رادیان بوده که این مقدار در محدوده  -0828/0  بانیز برابر  
𝐶𝑙𝛽

نشان   آن  بودن  منفی  و  بوده  مشابه  پایداری  هواپیماهای  دهنده 
هواپیما نمونه عرضی  مطابق  ی  ضرایب    است.  خطی،  مدل  تحلیل 

 378/3و    199/0ترتیب برابر  فرکانس طبیعی مود فوگوید و دوره کوتاه به 
[18]باشد. همچنین مطابق  می  983/0  و  082/0برثانیه و میرایی    رادیان

تر از فوگوید باشد،  کوتاه باید بزرگمیرایی مود دوره  فرکانس طبیعی و 
ناپایداری دارد  اسپیرال سیستم  با مود  انطباق دارد. در رابطه  نتایج  که 

داچ مود  دارند.  را  وضعیت  همین  هواپیماها  بیشتر  براساس  -ولی  رول 
بالا و ضریب میرایی کم بوده که با باید دارای فرکانس طبیعی    [18]

و    رادیان  296/2مقادیر   ثانیه  است  187/0بر  بخش  منطبق  در   .6
محاسبات مربوط به واماندگی نیز تنها برای مقاومت در برابر خروج از  
معیار  این  زاویه حمله صفر،  پروازی  و در شرایط  اسپین محاسبه شده 

𝐶𝑛𝛽مثبت و برابر  
های خواهد شد. سایر معیارهای استال نیازمند داده  

پروازی   شبیهتست  فرض  یا  با  سرنشینان  آسایش  میزان  است.  سازی 
درصد بوده و آسایش خدمه در فاز کروز نیز    82توربولانس کم، حدود  

نامناسب است. نتایج محاسبات برای فاز برخاست نیز تکرار شده و در  
مربوط به  پذیری و پایداری  مقایسه کنترلشامل    10تا    5ادامه جدول  

متربرثانیه   70سرعت کروز  مفروضات  )  گرددارائه می این هواپیمای نمونه  
در سطح دریا  متربرثانیه    44/33و سرعت برخاست    پا  7000در ارتفاع  

 صورت خودکار از طریق برنامه( به 9-4این نتایج )جداول    . تمامباشد(می
به  شده  با  نوشته  نمونه  یک  برای  و  آمده  جی  نسصحت   AAAدست 

در استاندارد معیار عددی    اند. همچنین برای سایر پارامترهایی کهشده
سازی بر روی هواپیما اعمال شده و شود که شبیه وجود ندارد توصیه می

 نتایج بررسی شوند. 

. پذیری براساس راسکمخلاصه نتایج تحلیل کنترل  -5جدول 

Table 5. Summary of controllability analysis results 

based on Roskam. 

CS23استاندارد پذیری براساس خلاصه نتایج تحلیل کنترل  -6جدول 

Table 6. Summary of controllability analysis results based on 

CS23. 

.)بخش الف( راسکمبراساس  پایداریخلاصه نتایج تحلیل   -7جدول 

Table 7. Summary of stability analysis results based on 

Roskam(a). 

Flight Condition Cruise Takeoff

Longitudinal Static Stable Stable

Directional Static Stable Stable

Lateral Static Stable Stable

Phugoid Dynamics Stable Stable

Short-Period Dynamics Stable Stable

Ground 

Control 

During 

Takeoff 

Roll 

Control 

Directional 

Lateral 

Control 

Minimum 

Speed 

During 

Takeoff 

Flight 

Condition 

-Yes Yes - Cruise 

Yes Yes Yes Yes Takeoff 

Ground Control 

During Takeoff

Longitudinal

Directional–

Lateral Control

Minimum Speed 

Roll Control 

Flight 

Condition

No Numerical 

Criterion

No Numerical 

Criterion
Cruise

No Numerical 

Criterion

No Numerical 

Criterion
Takeoff
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)بخش ب(  راسکمبراساس  پایداریخلاصه نتایج تحلیل   -8جدول 

Table 8. Summary of stability analysis results based on 

Roskam(b). 

Parameter Cruise Takeoff 

Crew Comfort Undesirable Acceptable 

Passenger 

Comfort 
82% 91.79% 

Stall 

Characteristics 
Acceptable Acceptable 

Dutch Roll 

Dynamics 
Stable Stable 

Spiral Mode 
Marginally 

Unstable 

Marginally 

Unstable 

.)بخش الف(   CS23خلاصه نتایج تحلیل پایداری براساس    - 9جدول  

Table 9. Summary of stability analysis results based on CS23 (a)

Flight Condition Cruise Takeoff

Longitudinal Static Stable Stable

Directional Static Stable Stable

Lateral Static Stable Stable

Phugoid Dynamics Stable Stable

Short-Period Dynamics Stable Stable

.)بخش ب( CS23براساس  پایداریخلاصه نتایج تحلیل  -10جدول 

Table 10. Summary of stability analysis results based on CS23 (b). 

Parameter Cruise Takeoff 

Crew Comfort 
No Criterion 

Defined 

No Criterion 

Defined 

Passenger 

Comfort 

No Criterion 

Defined 

No Criterion 

Defined 

Stall 

Characteristic

s 

No Numerical 

Criterion 

No Numerical 

Criterion 

Dutch Roll 

Dynamics 
Stable Stable 

Spiral Mode 
No Numerical 

Criterion 

No Numerical 

Criterion 

تقدیر و تشکر 

از پژوهشگاه هوافضا بابت همکاری و پشتیبانی در اجرای    گاننویسند
.دننمای  میپروژه تقدیر و تشکر 

تعارض منافع

ای مرتبط با گونه تعارض منافع مالی، شبخصبی یا حرفههیچ گاننویسبند

د. همکاری با پژوهشبگاه هوافضبا در قالب کار سباعتی  ناین پژوهش ندار

دیگری از انتشبار این مقاله حاصبل بوده و هیچ پرداخت یا سبهم مالی 
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