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Abstract  

To create drag and reduce the speed of space payloads in the phase of entering the 

atmosphere, the payload body itself can be used as brake mechanisms without using 

additional tools. The approach analyzed in this paper is the separation of the nose and then 

the stability of the cylindrical body in horizontal or vertical mode. First, by numerical 

solution, the cylindrical body is aerodynamically simulated in the flight conditions entering 

the atmosphere, and the location of the center of mass is designed to achieve static stability. 

Then, by developing the equations of motion of atmospheric reentry using aerodynamic 

coefficients and derivatives calculated by DATCOM, the flight parameters for both modes 

are compared and evaluated. The simulation results show that the horizontal flight is more 

efficient and is able to create better conditions for opening the parachute and landing. 

Another advantage of atmospheric reentry flight in horizontal mode is the proper 

distribution of aerodynamic heating and reduction of heat load in certain points of the 

payload. 
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 دانشگاه صنعتی خواجه نصیرالدین طوسی، تهران، ایران مهندسی هوافضا،  ةدانشکد – 1

 تهران، ایران  وزارت علوم تحقیقات و فناوری،پژوهشگاه هوافضا،  - 2

    tayefi@kntu.ac.ir: ایمیل نویسنده مخاطب*

 چکیده 

فضایی کاوشگرهای  جو  به  ورود  فاز  در  سرعت  کاهش  و  درگ  ایجاد  از  می  ،برای  استفاده  بدون  توان 
د. رویکردی که در این مقاله تجزیه و تحلیل  کراستفاده   های اضافی از خود بدنه کاوشگر به طور مطلوب مکانیزم

با کمک تنظیم    ای در مود افقی یا عمودیشود عبارت است از جدایش دماغه و سپس پایداری جسم استوانه می
سازی آیرودینامیکی  ای در شرایط پروازی ورود به جو شبیه با حل عددی، جسم استوانه   . در ابتدا محل مرکز جرم

از حالت می به هر کدام  برای رسیدن  با توسعه  پایداری طراحی می  هایشود و محل مرکز جرم  شود. سپس 
و استفاده از ضرایب و مشتقات آیرودینامیکی محاسبه شده    معادلات حرکت شش درجه آزادی بازگشت به جو

برای هر دو حالت مقایسه  شامل سرعت، شتاب، ارتفاع، زاویه حمله و عدد ماخ    دتکام، پارامترهای پروازی   توسط
باز   تری را براید که بازیابی افقی قادر است شرایط مطلوب ندهسازی نشان میشوند. نتایج شبیهو ارزیابی می

از جمله این شرایط، سرعت حدی محموله در فاز فرود هست که برای مود    ایجاد کند.  ایمن  شدن چتر و فرود 
 افقی مقدار کمتری نسبت به مود عمودی دارد.

 ای، پایداری افقی و عمودیپرواز ورود به جو، کاوشگر فضایی، بدنه استوانهکلیدی:  هایواژه 

 12علائم و اختصارات 

 m جرم

 I اینرسی ممان

 g شتاب گرانش 

 BIT ماتریس تبدیل از دستگاه اینرسی به بدنی 

 GIT اینرسی ماتریس تبدیل از دستگاه گرانش به 

 cgx فاصله مرکز جرم تا نوک استوانه 

 cpx فاصله مرکز فشار تا نوک استوانه 

 aF نیروهای آیرودینامیکی 

 aM های آیرودینامیکی ممان

          
 . استادیار1

 A نیروی محوری

 N نیروی نرمال

 S سطح مرجع

 L طول مرجع

 α زاویه حمله

 β زاویه سرش جانبی 

 Q فشار دینامیکی

 x XCتغییرات نیرو در راستای 
 y YCتغییرات نیرو در راستای 

 z ZCتغییرات  نیرو در راستای 
 x lCتغییرات گشتاور حول محور 

  . دانشیار2
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 ژوهشی علوم و فناوری فضاییپ -فصلنامة علمی
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 y mCتغییرات گشتاور حول محور 
 z nCتغییرات گشتاور حول محور 

 x pسرعت زوایه ای حول محور 
 y qسرعت زاویه ای حول محور 
 z rسرعت زاویه ای حول محور 

 q XqCبر حسب  xتغییرات نیرو در راستای 
 q ZqCبر حسب z تغییرات نیرو در راستای 
 β YβCبر حسب  yتغییرات نیرو در راستای 
 p YpC بر حسب  yتغییرات نیرو در راستای 
 r rYC بر حسب yتغییرات نیرو در راستای 

 r lrCتغییرات ممان غلتشی برحسب تغییرات 
 p lpCتغییرات ممان غلتشی برحسب تغییرات 

 q lpCتغییرات ممان پیچشی بر حسب تغییرات 
 r nrCتغییرات ممان گردشی برحسب تغییرات 
 p npCتغییرات ممان گردشی برحسب تغییرات 

chord متوسط c 

span b 
 V سرعت کل

 ω ایسرعت زاویه

 مقدمه

های بارهای دینامیکی تاثیر زیادی در طراحی بسیاری از سازه
اده در ای به دلیل شکل سمهندسی دارند، به طور خاص، مقاطع دایره

صحبت  گیرند. اما هنگامی کهساخت و سازها مورد استفاده قرار می
چیده را شود، هندسه ساده یک رفتار پیآبی میاز دینامیک هوایی یا 

ه عدد بهای جداسازی جریان به شدت آورد، زیرا ویژگیبه ارمغان می
ای ای دایرهرینولدز مبتنی بر قطر بستگی دارند. آیرودینامیک سیلندره

های موضوع تحقیقات بیشماری بوده است که هدف آنها درک ویژگی
هایی مثل ی متعددی در زمینهای است که کاربردهامقاطع دایره

 .]1[عمران و وسایل هوافضایی دارند

های بازگشتی از طرف دیگر بخش بازگشت به جو محموله
فاز مهمی از پرواز بالستیک است به ویژه هنگامی که لازم باشد 

های آزمایشات برای پروازهای آینده تفسیر شوند. از این رو، داده
ای توانند استوانهشتی که میهای بازگتحلیل دینامیک محموله

شکل باشند از اهمیت زیادی برخوردار است. برای این منظور لازم 
است که یک دید کلی از پارامترهای پروازی شامل زاویه حمله، 
زمان فرورد، سرعت بازیابی و مسیر حرکت )طولی یا عمودی بودن 

                                                                   
3 Terrier-Orion 
4 Sub-Tec 
5 MPL 

هنگام ورود به جو( بدست آید. بر طبق مطالعات صورت گرفته، 
یروی حاکم بر وسیله بازگشتی به جو نیروی درگ است که بر ن

طبق نظریه نیوتن، متاثر از هندسه، عدد ماخ و بیشتر از همه عدد 
 .]2[رینولدز است

ای معمولا در شرایط بازگشت به جو نوسانات یک جسم استوانه
 شود. برای افزایش درگ، کاهشو تلاطمات زیادی را متحمل می

سرعت بازگشی و توزیع مناسب گرمایش آیرودینامیکی و کاهش بار 
های شود که محمولهحرارتی در نقاط خاص، گاهی ترجیح داده می

 3بازگشتی بصورت افقی بازیابی شوند. با توجه به فیلم تست پرتاب اوریون

که سعی شده است شود مشاهده می ،]3[4ابتکبا محموله بازگشتی س

حموله در فاز ورود به جو، وضعیت افقی داشته در این ماموریت، م

 .استموجود  5ماموریت ناسا سایت آزمایشگاه طراحی باشد. این فیلم در

های کاوشی دیگر که با مشاهده نتایج تست آنها به محمولهاز 

های توان به پروژهاند، میرسد به صورت افقی بازیابی شدهنظر می
در این مراجع،  .]4،2[ اشاره نمود 76-و مکسوس 43-تکسوس

تست پروازی شامل مسیر حرکت و وضعیت برای چند  هایداده
 .اندای با نوک مخروطی نیز تحلیل و بررسی شدهمحموله استوانه

پایداری دینامیکی کاوشگرهای فضایی با شکل هندسی بلانت 

مورد مطالعه قرار  ]5،6[در پرواز اتمسفری هنگام ورود به جو توسط 

پرواز ورود به جو  برای 7شکل هندسی ایروشل ]7[گرفته است. در 
های هندسی را مورد مطالعه و بررسی قرار گرفته است. نمونه این فرم

 مشاهده نمود. تحلیل دینامیک و کنترل پرواز 1توان در شکل می

دار به صورت عمودی در بالکای ورود به جو محموله استوانه

 .]10-8[قبلی انجام شده است هایتحقیق

های دینامیکی کافی برای طراحی آنجا که اطلاعات و تحلیلاز
وجود  ای به صورت افقیهای استوانهماموریت بازگشت به جو محموله

دلات پرواز و ندارد، در این مقاله به مدلسازی آیرودینامیکی، توسعه معا
گشتاورها  شود. برای محاسبهمی ها پرداخته ولهسازی این گونه محمشبیه

ه است و کد کمک گرفته شد ]13-11[ و توسعه معادلات از مراجع
اع، سازی برای ارزیابی پارامترهای پروازی نظیر سرعت، شتاب، ارتفشبیه

 تهیه شده است. لینکسیمو – افزار متلبزاویه حمله و عدد ماخ در نرم

   

 از شکل هندسی بلانت )چپ( و ایروشل )راست(شمایی  -1شکل 

6 TEXUS-43 and MAXUS-7 
7 Aeroshell 



 

 

 مرتضی طایفی و رامین کمالی مقدم 
 و فناوری فضاییعلوم پژوهشی  -علمی ةفصلنام / 4

 (53) پیاپی  1401پاییز  / 3 ةشمار / 15دورة 
 552) پیاپی  1401تابستان  / 2 ةشمار / 15دورة 

سب گرمایش توزیع منا ،از مزایای دیگر پرواز ورود به جو در مود افقی
 باشد.می آیرودینامیکی و کاهش بار حرارتی در نقاط خاص محموله

ریان مافوق هندسه استوانه در حالت افقی که در زمان ورود به جو در ج
کند. در چنین جسم بلانت رفتار می گیرد، مشابه با یکصوت قرار می

نت در شرایطی بیشترین میزان شار حرارتی وارد شده به یک جسم بلا
به  نقطه سکون آن رخ می دهد و بعد از آن به صورت نمایی شروع

ای که در حالت بدیهی است که استوانه. ]15و  14[ کندکاهش می
باشد در میگیرد دارای یک خط سکون افقی روبروی جریان قرار می

گیرد یمای که به شکل عمودی در مقابل جریان قرار حالیکه استوانه
ری را باشد و لذا شار حرارتی بیشتدارای یک سطح دایروی سکون می

 .شودمتحمل می

با حل عددی آیرودینامیک جسم  2 بخشدر ادامه، در 

 ای در جریان ناشی از پرواز ورود به جو، به تحلیل پایداریاستوانه

شود. این های افقی و عمودی پرداخته میحالت استاتیکی جسم در

اده نتایج همچنین برای اعتبارسنجی مشخصات آیرودینامیکی استف

به طور  3شوند. در بخش پرواز نیز استفاده می سازیشده در شبیه

شرح  خلاصه معادلات اصلی مورد استفاده در مدلسازی حرکت وسیله

سازی عددی و پایداری نتایج حاصل از شبیه 4بخش  اند. درداده شده

مقایسه  دینامیکی جسم در دو حالت افقی و عمودی توضیح داده شده و

گیری و فهرست مراجع به ترتیب در گردند. در پایان، نتیجهمی

 اند.ارائه شده 6و  5های بخش

 تحلیل پایداری استاتیکی آیرودینامیکی

و طول  5/0ای شکل )به قطر جهت بررسی پایداری محموله استوانه
 سازی آیرودینامیکی درمتر( در شرایط ورود به جو، شبیه 2

ر برگشت( فشار دینامیکی در مسی شرایط بحرانی ورود به جو )بیشترین
سازی برای تحلیل جریان صورت گرفته است.  شرایط ورودی شبیه

 اند.ارائه شده 1در جدول 

 شرایط پروازی در تحلیل پایداری استاتیکی -1دول ج

 ارتفاع )کیلومتر( فشار )پاسکال( دما )کلوین( ماخ

22/3 6/216 6/6241 3/19 

سازی آیرودینامیکی استوانه در شرایط ورود به جو، برای شبیه
قرار  طول استوانه است( L)که  L21استوانه داخل یک کره به شعاع 

گرفته و شبکه بندی حول استوانه با هدف حل عددی در زوایای حمله 
لزجت، با توجه به  مختلف انجام شده است. برای لحاظ کردن اثرات

است،  22/3و عدد ماخ جریان  e35/3+6 اینکه رینولدز جریان حدود

 8/2)لایه مرزی را  لایه، ضخامت 20شبکه لایه مرزی با تعداد 
های رود که با این شبکه پاسخدهد و انتظار میمیپوشش  متر(میلی

استفاده شده در این تحلیلها  ند. مدل توربولانسیشومناسبی استخراج 
SST-k-w  با استفاده  .[16]است بدون استفاده از توابع اصلاح دیواره

جریان حول استوانه در زوایای  هایبندی ایجاد شده، تحلیلاز شبکه
 صورت گرفته است. درجه  150تا  -6حمله 

فشار  های صورت گرفته، خطوط همترازای از حلعنوان نمونهبه
اده نشان د 2درجه در شکل  90حول استوانه در دو زاویه صفر و 

استوانه  گردد، شوک به خوبی حولاند. همانگونه که مشاهده میشده
ایج ارائه ایجاد شده و جریان مناسبی شکل گرفته که بیانگر کیفیت نت

 .باشدشده می
ر حول برای بررسی شرایط استوانه در ورود به جو، ضریب گشتاو

 :شودمرکز جرم از رابطه زیر محاسبه می

(1) 𝑐𝑚𝑐𝑔 = {𝑁(𝑥𝑐𝑝 − 𝑥𝑐𝑔) + 𝐴(𝑧𝑐𝑝 − 𝑧𝑐𝑔)}/𝑞 

ه در ، توزیع مقدار محل مرکز فشار روی استوانشرایطدر این 
 مرکز فشارشود، که مشاهده می رسم شده است. همانگونه 3شکل 

توانه و در متر از پایین اسسانتی 70در زوایای حمله پایین، در حدود 
)تقریبا وسط  متری از پایین استوانهسانتی 100زوایای حمله بالا، حدود 

دهند در ماند . این نتایج نشان میگیرد و ثابت میاستوانه( قرار می
جسم  بگیریممتر در نظر سانتی 70صورتی که مرکز جرم را کمتر از 

 2ای در مود پایدار عمودی قرار خواهد گرفت، مطابق شکل استوانه
در  مرکز آن یعنی )راست(. و در صورتی که مرکز جرم استوانه در

فقی قرار اسانتیمتر قرار گیرد، استوانه در مود پایداری  100فاصله 
 )چپ(.   2خواهد گرفت، مطابق شکل 

 3متفاوت نیز در شکل توزیع ضریب پسا برای زوایای حمله 
رایب ض ارائه شده است. شایان ذکر است که سطح مرجع برای محاسبه

 آیرودینامیکی، مقطع دایره است. در خصوص ضریب پسا مشاهده
ت مقدار در حال گردد که کمترین مقدار در حالت عمودی و بیشترینمی

 .دهدافقی استوانه رخ می
وانه در دو شرایط )دو برای بررسی بهتر، پایداری استاتیکی است

پیچشی  حالت مرکز جرم( مقایسه شده است. ابتدا مقدار تغییرات گشتاور
سانتیمتر بالاتر از نوک جسم باشد در  55در شرایطی که مرکز جرم 

)بازگشت افقی(  درجه 90زاویه صفر درجه )بازگشت عمودی( و زاویه 
در این  گردد،ترسیم شده است. همانگونه که مشاهده می 4در شکل 

در شرایط بازگشت افقی  شرایط استوانه در بازگشت عمودی پایدار بوده و
است. اما در حالتی که مرکز جرم در وسط استوانه قرار بگیرد،  ناپایدار
شرایط بازگشت افقی پایداری  دهد که استوانه درنشان می 5شکل 

استاتیکی دارد و برعکس در حالت بازگشت عمودی دارای پایداری 
 . ستنی
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 درجه 90خطوط همتراز فشار حول استوانه در زاوایای صفر و  -2شکل 

 

 توزیع مقدار مرکز فشار و ضریب پسا در زوایای حمله مختلف -3شکل 

 

 xcg=-0.55m   توزیع مقدار ضریب گشتاور پیچشی برای بازیابی افقی و عمودی برای -4شکل 
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 xcg=-1m  توزیع مقدار ضریب گشتاور پیچشی برای بازیابی افقی و عمودی برای -5شکل 

 حرکتمعادلات شش درجه آزادی 

سازی پرواز، محاسبات آیرودینامیکی و همچنین برای مدلسازی و شبیه
اینرسی توسعه داده  معادلات شش درجه آزادی حرکت در دستگاه بدنی و

شوند. معادلات دینامیکی حرکت انتقالی و دورانی استفاده شده برای می
 باشند.صورت زیر می سازی رفتار محموله بهمدلسازی و شبیه

(2) 

𝑑𝑣

𝑑𝑡
=

1

𝑚
𝑇𝐵𝐼𝐹𝑎 + 𝑇𝐺𝐼𝑔 

𝑑𝜔

𝑑𝑡
= 𝐼−1(−𝛺𝐼𝜔 + 𝑀𝑎) 

های جزئیات بیشتر از معادلات دینامیکی استفاده شده و تبدیل
مربوط به  هایشود. مولفه[ ارجاع داده می12مختصات مورد نیاز به ]

 :نیروها و گشتاورهای آیرودینامیکی بکار رفته در رابطه فوق عبارتند از

)3) 
𝐹𝑎 = 𝑄𝑆[𝐶𝑋   𝐶𝑌  𝐶𝑍] 

𝑀𝑎 = 𝑄𝑆𝐿[𝐶𝑙   𝐶𝑚   𝐶𝑛] 
 :شوندکه ضرایب نیروهای آیرودینامیکی به صورت زیر محاسبه می

(4) 

𝐶𝑋 = 𝐶𝑋0 +
𝑐

2𝑉
𝐶𝑋𝑞𝑞 

𝐶𝑌 = 𝐶𝑌𝛽𝛽 +
𝑏

2𝑉
[𝐶𝑌𝑟𝑟 + 𝐶𝑌𝑃𝑝] 

𝐶𝑍 = 𝐶𝑍0 +
𝑐

2𝑉
𝐶𝑍𝑞𝑞 

 : شوندمحاسبه میو ضرایب گشتاورهای آیرودینامیکی به صورت زیر 

(5)  

𝐶𝑙 = 𝐶𝑙0 +
𝑏

2𝑉
[𝐶𝑙𝑟𝑟 + 𝐶𝑙𝑃𝑝] 

𝐶𝑚 = 𝐶𝑚0 +
𝑐

2𝑉
𝐶𝑚𝑞𝑞 +

𝐶𝑧

𝑐
(𝑋𝑐𝑔𝑅 − 𝑋𝑐𝑔) 

 𝐶𝑛 = 𝐶𝑛0 +
𝐶𝑌

𝑐
(𝑋𝑐𝑔𝑅 − 𝑋𝑐𝑔) +

𝑏

2𝑉
[𝐶𝑛𝑟𝑟 +

𝐶𝑛𝑃𝑝] 

عدد )توابعی اصلی از  𝐶𝑋 ،𝐶𝑌، 𝐶𝑍، 𝐶𝑙 ،𝐶𝑚 ،𝐶𝑛 به طور کلی ضرایب

,𝑝) و توابعی فرعی از ( 𝛼 ،𝛽،اخ، رینولدزم 𝑞, 𝑟, 𝛼̇, 𝛽̇) [12] هستند. 

 سازی پرواز و نتایج عددیشبیه

افزار سازی از بخش سیمولینک نرمجهت تدوین برنامه شبیه
افزار قوی برای متلب استفاده شده است. سیمولینک یک نرم

های دینامیکی سازی و تجزیه و تحلیل سیستمسازی، شبیهمدل
های خطی و غیرخطی، قادر به کار با سیستم افزاراست. این نرم

های زمان پیوسته و زمان گسسته یا مخلوطی از هر دو سیستم
توان در شکل سازی را میباشد. فلوچارت حاکم بر برنامه شبیهمی

سازی شش د. جزئیات بیشتر از توسعه کد شبیهکرمشاهده  6

 .شرح داده شده است [13]درجه آزادی پرواز در سیمولینک در 

مشخصات جرمی، اینرسی و ابعادی محموله مورد تحلیل در 
 .آورده شده است 2جدول 

 و ش

  ا  امم و   ج  یداقم 
یس  یا

زاو   هیلوا  یا ش و هما  ب  ا   دورو ی درادقم

  ب یلام ا  ا روات   و ا و ی 
  شواک

تک    داز  هجرد شش   داعم

  ا ختسا و ی ی ام یس  ا ساحم
 زاو    ا  تمارا 

 ایا 

 

 فلوچارت حاکم بر شبیه ساز پرواز -6شکل 
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باشد. فاز پرواز قبل از سازی پرواز متشکل از دو فاز کلی میشبیه
جدایش.  ای بعد ازو دماغه و فاز پرواز محموله استوانه جدایش موتور

همانطور که در بخش تحلیل پایداری استاتیکی اشاره شد، در مود 
 سانتیمتر از نوک در 55پرواز عمودی محموله، مرکز جرم در فاصله 

منحنی ارتفاع بر حسب زمان را نشان  7شود. شکل نظر گرفته می
ارتفاع جدایش،  نقاط کلیدی شامل زماندهد که بر روی آن بعضی می

اوج، زمان شروع فاز ورود به جو، زمان ماکزیمم فشار دینامیکی ورود 
اند. پارامترهای کلیدی با به جو و زمان باز شدن چتر مشخص شده

 اند.ارائه شده 3جزئیات بیشتری در جدول 

 محمولهمشخصات جرمی، اینرسی و ابعادی  -2جدول 

 واحد مقدار  پارامتر

 kg 300 جرم کل

Lateral moment 

of inertia 
120 Kg.m2 

Axial moment of 

inertia 
13 Kg.m2 

 m 2 طول

 m 5/0 قطر
     

 

 منحنی ارتفاع پرواز بر حسب زمان در مسیر صعود و بازگشت به جو -7شکل 

 پارامترهای پروازی کلیدی در مسیر ورود به جو -3جدول 

طورکه در بخش پایداری استاتیکی شرح داده شد، برای تغییر مود همان
پایداری از حالت عمود به حالت افقی محموله، مرکز جرم محموله بر روی 

تعریف زاویه حمله و . شودمتر از نوک( تنظیم میسانتی 100مرکز هندسی )
نشان داده شده  8ای در شکل دو حالت مود افقی و عمودی جسم استوانه

ای برای هر دو حالت پرواز مسیر بازگشت در ادامه نمودارهای مقایسه. است
شود که برای پرواز در دیده می 10شکل  و 9شکل  . دراندنمایش داده شده
باشد برخلاف حالت درجه نوسانی می 90زاویه حمله حول  ،مود پایدار افقی

در این  کند. نکته قابل مشاهده دیگرعمودی که حول صفر درجه نوسان می
ولی دامنه نوسان بوده پایداری عمودی  فرکانس نوسان بیشتر در مود ،نتایج

 رسد.درجه می 10برای هر دو حالت به محدوده 
های عدد ماخ، سرعت و شتاب کل در فاز بازگشت در شکل منحنی

 نمایش داده شده است. 12و شکل  11
سرعت برای دو حالت پرواز اتمسفری ورود به جو در  هایمنحنی

اند. پارامترهای پروازی کلیدی برای دو حالت نیز در مقایسه شده 13شکل 
. همانطور که دیده می شود عملکرد پروازی در اندمقایسه شده 4جدول 

ماکزیمم ماخ، ماکزیمم سرعت، ماکزیمم شتاب و ماکزیمم فشار دینامیکی 
با توجه به اینکه با مود پایداری افقی بهبود پیدا کرده است.  برای ورود به جو

سرعت در حالت افقی سطح درگ و به تبع آن نیروی درگ افزایش می یابد، 
کیلومتر که محدوده باز شدن چتر است برای مود  7 ارتفاع حدی محموله در

افقی مقدار کمتری دارد که نقطه مثبت در عملکرد سیستم بازیابی محسوب 
شود، این پارامتر کلیدی در مشاهده می 4جدول همانطور که از  شود.می

متر بر ثانیه  174طراحی چتر و سیستم بازیابی در مود عمودی پرواز برابر 
متر بر ثانیه کاهش  119.5است، در حالی که در مود افقی پرواز به مقدار 

ایمن  پیدا کرده است. این موضوع سبب بهبود عملکرد چتر ترمزی و فرود
 محموله خواهد شد.

 
 
 
 
 

 افقی و عمودی مود ی استوانه در دوبرا ، محل مرکز جرم و مرکز فشارزاویه حمله -8شکل 

 
 عمودیمنحنی زاویه حمله برای فاز ورود به جو محموله در مود پرواز  -9شکل 
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 واحد مقدار پارامتر

 km 151.7 ارتفاع )ماکزیمم(

 ماخ )ماکزیمم(
4.66 

(H=32.8 km 
Q=11700 Pa) 

--- 

ماکزیمم فشار 
 دینامیکی

44210 
(H=19.3 km 

M=3.22) 
Pa 

 ماکزیمم شتاب

8.1 
(H=19.1km 

M=3.17 
Q=44150 Pa) 

g=9.81m/s2 

  𝑋𝑐𝑝  

𝛼 = 0 

  𝑋𝑐𝑔  

𝑋𝑐𝑔 , 𝑋𝑐𝑝  

𝑋  

𝑉 𝑋 
𝛼 

𝛼 = 90 
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 افقیمنحنی زاویه حمله برای فاز ورود به جو محموله در مود پرواز  -10شکل 

 

 منحنی عدد ماخ و سرعت کل در مسیر بازگشت به جو -11شکل 

    

 منحنی شتاب کل اعمالی به محموله در مسیر بازگشت به جو -12شکل 

 
 منحنی سرعت ورود به جو برای محموله افقی و عمودی -13شکل 

 مقایسه پارامترهای پروازی مود عمودی با مود افقی در مسیر ورود به جو -4جدول 

 افقی عمودی پارامتر

 58/4 66/4 ماکزیمم ماخ

 421/4 151/3 (kPa) ماکزیمم فشار دینامیکی

 1/8 9/7 (m/s2) شتاب ماکزیمم

 1439 1429 (m/s)  سرعت ماکزیمم

 H=7km 174 5/119  سرعت در

 گیرینتیجه

در مسیر بازگشت برخی کاوشگرهای فضایی به زمین، برای افزایش 
برطرف کردن موضوع توزیع درگ، کاهش سرعت محموله بازگشی و 

حرارتی و کاهش بار حرارتی ناشی از گرمایش آیرودینامیکی، ترجیح 
شود که محموله بصورت افقی بازیابی شود. در این مقاله داده می

ای شکل از دو منظر شرایط بازیابی افقی و عمودی محموله استوانه
رای دینامیکی و آیرودینامیکی بررسی گردید. نتایج بدست آمده ب

متر نشان می دهند در شرایطی که مرکز جرم در  2محموله با طول 
سانتیمتر از نوک استوانه باشد، محموله در مود پایداری  55فاصله 

عمودی پرواز خواهد کرد و در حالتی که مرکز جرم در وسط استوانه 
باشد. استاتیکی می قرار بگیرد، محموله در مود افقی دارای پایداری

سازی نشان دادند که عملکرد پروازی در مسیر بازگشت به نتایج شبیه

 .جو و فرود برای مود پایدار افقی به مراتب بهبود پیدا کرده است
گونه که در طول مقاله گفته شد، محموله بازگشتی از همان

پایداری نسبی برخوردار است. با این حال، محموله دارای نوسانات 
ث آسیب دیدن آن شده یا این که اگر توانند باعباشد که میزیادی می

محموله دارای سرنشین باشد، به شدت به سرنشینان آسیب وارد کنند. 
قصد بر این است تا به عنوان یک حرکت رو به جلو در آینده به کنترل 

 محموله بازگشتی و خنثی کردن این نوسانات پرداخته شود. 
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