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 چکیده

ها در حین طراحی در نظر تمام قیود زیرسیستم ای است کهها، به گونهموشک روش طراحی یکپارچه سیستم هدایت و کنترل

جویی در زمان و یی افزایش یابد. این امر موجب بهبود کارآیی، صرفهتا دقت و عملکرد کلی سیستم در فاز نها شوندگرفته می

 کنندهسازی عملکرد کنترلمقاله به تشریح روند طراحی و شبیه نیا. و درنتیجه عملکرد سیستم بهبود خواهد یافت، گرددهزینه می

سازی زمان برخورد و فاصله تا هدف ایجاد کمینهپردازد، که به منظور هدایت موشک در یک مساله دو بعدی مودلغزشی بهینه می

شود، سپس طراحی می PIDکننده ابتدا به منظور ارزیابی کنترل کننده پیشنهادی، یک کنترل کننده است. در طراحی کنترلشده 

توان نشان داد ها میسازیشود. باتوجه به شبیهبه طراحی کنترل کننده مودلغزشی بهینه با استفاده از الگوریتم ژنتیک پرداخته می

کارگیری مدل هدایت و کنترل یکپارچه، فاصله برخورد نهایی موشک با هدف و که استفاده از این کنترل کننده پیشنهادی و به

 یابد.کاهش می PIDزمان برخورد  نسبت به کنترل کننده 
 

 .موشک، هدایت و کنترل، کنترل بهینه، مود لغزشیکلیدی:  واژگان

 مقدمه -1

است. در عمل،  یاتیحاز جمله موشک ها،  ییوفضا ییهوا هینقل لیهمه اشکال وسا یبرا 3و کنترل ی، ناوبر تیهدا یعملکردها

پرداخته میشود.  GNCازتوابع  کیهر فیتعر هب. ابتداکنندی باهم کار م هینقل لهیوس کیمانور یبرا یتوابع به صورت سر نیا

را تعیین میکند. هدایت،  بردار حالت( یعنی) موشک ها یفعل تیوضعدهند  ها انجام میسنسوره ک یریاستفاده از اندازه گ بای ناوبر

 ، کنترلرا مشخص میکند.  ندهیو آ یزمان فعل ی، برا تیوضع ریمس ای به سمت هدفمطلوب  ریمسموشک را برای جهت  وشتاب 

 نیفرض بر اسئله برهدایت و کنترل موشک است. شتاب و جهت موشک به سمت هدف ردیابی میکند. در این مقاله تمرکز بر م

 یدستورات را هدایت و کنترل تعیین میکنند.هدایت پرواز  ریشود مس یباعث م جهیکند و در نت یعمل م درستیبه  یاست که ناوبر

ی ناوبر تید تا وضعده یفرمان م موشک عملگردهد ، سپس کنترل کننده به  یبه کنترل ارائه م یرا با استفاده از بردار حالت ناوبر

( و بالعکس اتوپایلوتکاملاً جدا از کنترل ) هدایتاست که  مرسومکند. در حال حاضر  یابیرددستوری که هدایت داده است را 

 . [3]به آن پرداخته اند بیترت نیموضوع به ا نیدر مورد ا یفن یو مقاله ها یدرس یهمه کتابها باًی. تقرابدیتوسعه 
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 سه حلقه اتوپایلوت نموداربلوکی -3شکل 

موشک در هنگام  یریرهگ3برخورد هی، بلکه زاو ابندی یدست م یریتر نه تنها به رهگ شرفتهیپ تیهدا یها تمیاز الگور یبرخ

 نیب 1دیخط د رییدارند ، که تغ2برخورد در مفهوم مثلث شهیها ر تمیالگور نیحال ، همه ا نیکنند. با ا یکنترل م زیرا ن برخورد

که  یشود در حال یم ایجاد ی،ریدرگ کینماتیبا استفاده از سهدایت در ساختار چند حلقه،  رساند. یو هدف را به حداقل م ریرهگ

 یساختار حلقه کنترل پ کی امر نیا کند. یرا دنبال م هدایتکند و شتاب ارائه شده توسط  یم تیرا تثببدنه  کینامیداتوپایلوت 

 نییباند پا یپهنا یندهایفرای ( و حلقه خارجاتوپایلوتباند بالا ) یپهنا یندهایفرا یکند که در آن حلقه داخل یم جادیا یدر پ

 دهیا ستمیس یشوند. اگر عملکرد کل یو سپس با هم مونتاژ م ابندی یه مها به طور جداگانه توسع حلقه کند. ی(  را کنترل متی)هدا

 دیمهندسان با رایز ،است یتکرار ندیفرا نیشوند. ا یم یدوباره طراح یها جدا شده و به صورت تکرار ستمیس ریآل نباشد ، ز

 نیرا تضم یبخش تیرضا جیشد و نتابا نهیتواند پرهز یم کار نیکنند. ا یخود طراح قبلی خود را بر اساس مفروضات یطرح ها

 است. تیبه موفق یابیدست یبرا ازیبازخورد مورد ن زانیساختار م نیا گریکند. مشکل د ینم

 کپارچهیو کنترل  هدایت -1-1

 تیاست که در آن هدا کپارچهی یچارچوب کی 4(IGC) کپارچهیو کنترل  هدایت،  مرسومسه حلقه  اتوپایلوتخلاف ساختار بر 

 2در شکل  IGC اگرامیشود. بلوک د یدر نظر گرفته م ازهم باشند، بصورت یکپارچه درون هممستقل آنکه  یبه جا و کنترل

 .نشان داده شده است

 
 (IGC) کپارچهیو کنترل  تیهدا دیاگرامبلوک  -2شکل 

 

از هم  یریقصد دارد با بهره گ IGCو کنترل است.  تیهدا یها ستمیرسیز نیآنها در استفاده از تعاملات ب ییها توانا IGC تیمز

را  یبازخورد اضاف یرهایمس ی، برخ IGCبه ساختار بسته  .دهد شیرا افزا موشکو کنترل ، عملکرد  تیهدا یندهایفرا نیب ییافزا

 ستمیس کیدر  G&Cقرار دادن  دارند. ازین یبه مقدار کمتر گرید یکه برخ یکنند ، در حال یم جادیکنترل پرواز ا ستمیدر س

 نهیتوابع هز .انجام شود میتواند به طور مستق یپارامترها م یساز نهیبه رایبخشد. ز یآن را بهبود م یساز نهیبه لیپتانس IGCحد وا

                                                                                                                                                        
1 impact angle 
2 Collision triangle 
3 line-of-sight 
4 Integrated Guidance and Control 
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و پارامترهای برخورد ،  هی، زاو دیدزوایه خط ،  نسبی نزدیک شدن موشک و هدفعملکرد مانند سرعت  یدیکل یشامل پارامترها

 IGC کی،  ستمیس یساز کپارچهی با در دسترس هستند. می، اکنون به طور مستقستندین اتوپایلوتس در دستر یکه به آسان بسیاری

 محدودیت نیا. کند یساز نهیبه را، شده یطراح انهمحافظه کار اریبس که لفهمو کیتواند بدون خطر محدود شدن توسط  یم

 میتواناست که  نیها ا ستمیس نیا یایاز مزا گرید یکی د.شده ان یها به طور مستقل طراح ستمیس ریدهد که ز یرخ م یاغلب زمان

 یاستفاده م یدر پ یپ یکه از حلقه ها یهنگام .دیو همچنان به راه حل مناسب برس رداستفاده ک یکمتر یسنسورهابازخورد از 

به  ازیحلقه ها ن نیاز ا کیاست. هر  ازیخطا مورد ن یها گنالیس یفرمول بند یبرا یحالت داخل یدستور و پاسخ ها نیشود ، چند

ندارند. در  ازیامر ن نیشده اند و لزوماً به ا فیساده تر تعر IGC یها ستمیس مشاهده دارند. ای یریاندازه گ قیبازخورد حالت از طر

به  یریذانعطاف پ نیعنوان مثال ، ا به باشد. دیو هم از نظر عملکرد مف نهیدر هز ییتواند هم از نظر صرفه جو یامر م نیعمل ، ا

و  تیهدا ییاز هم افزا ینمونه ا کند. یکمک م گنالیاختلال در س ای GPSمحروم از  یها طیمانند مح یبه مشکلات عمل یخوب

 2و  3 یدر شکل ها IGCو  یمعمول یو کنترل موشک ها تیهدا ستمیس یبلوک یتوان با در نظر گرفتن نمودارها یکنترل را م

هدایت در عوض، ، ندارد را موشک به شده وارد شتاب ایچرخش  زانیاز م یاطلاع چیه تیهدا متداول ، قانون کردی. در روافتی

کوچک در هندسه منجر به دستورات شتاب  راتییهدف، تغ-داند. با کاهش محدوده یرا م یریو سرعت درگ ینسب تیموقع فقط

توانند خود را بر اساس  ینم اتوپایلوت نیا علاوه بر .فراتر رود اتوپایلوتتواند از محدوده عملکرد  یشود که م یبزرگ م

بهبود  یبرا یمعمول G&C یها ستمیس جهیدر نت د.کن ینم دریافتاطلاعات را  نیا رایکنند، ز میتنظ ینسب یریدرگ کینماتیس

 تا هدف 3فاصله از دست دهی ی اتوپایلوت،زمان ثابت هستند. یتا حد ممکن متک اتوپایلوت زمانی ثابتکوچک کردن به  یداریپا

 یها ستمیتر از س دهیچیخاص خود را دارد. آنها پ یچالش ها IGC ستمی. س[2]کند یم یمعمول طراح G&C یها ستمیرا در س

آنالوگ و  یاستفاده منحصر به فرد از مدارها لیبه دل ،کردیرو نیگران تر هستند. در گذشته ، ا یهستند و از نظر محاسبات یسنت

 ینگران گرید یامروز پرنده هایانجام شده در چند دهه گذشته ،  یها شرفتیحال ، با پ نیبا ا بود. رممکنیغ تالیجیعدم محاسبه د

 .روش ها ندارند نیا یبرا یادیز

 سیرا تاس ییکایآمر GNCآغاز شد. آنها شرکت  3811در سال  1وئهیو  2نیبا ل کپارچهیو کنترل  تیهدا نهیدر زم قاتیتحق

استفاده کردند  یباز تئوری کردی. آنها از رو[1]شد نیتدو 4یباز ینظر کردیبا استفاده از رو IGCآنها ،  3882در مقاله  .کردند

را که از  یخط ریکننده غ میتنظ کی،  [4]سندگانیاز نو یکی، 1کلوتیر که در آن زمان به طور گسترده مورد مطالعه قرار گرفت.

و  [6]در هدایتروش سپس در جهت توسعه قانون  این . دکر لیو تحل هیتجز [1]، در6(SDRE)وابسته به حالتریکاتی معادله 

 می، ترم [8]در 1و پالمبو [1]و همکاران. در 7، منون SDREبا استفاده از  کلوتیر تیبا موفق به کار گرفته شد. [7]در اتوپایلوت

خود را بر اساس  IGCما دارد ، ا یمشابه کردیرو پلومبو[ ، 8انتخاب کردند. در ] IGC ستمیس کیرا به سمت  SDRE کیتکن

رفت و  شیآزما کیمطالعه شامل  نیکند. ا یم یگذار هیمطلوب پا تیهدا ستمیس کیهمراه با  ایمعکوس پو اتوپایلوت کی

 وابسته به حالتریکاتی   لیفرانسیکه معادله د ردیگ یم جهیبود. او نت نانهیواقع ب یریاندازه گ یخطا ییایبا پو 8برگشت مونت کارلو

IGCکیتکن ،33یو واد 30دوکی، منون ، سوئ 2004دهد. در سال  یدرصد را از دست م 13تا  21 نیفاصله ب نیانگیور مبه ط 

بازخورد زمان گسسته ، روش معادله  یساز یروش خط تکنیک ها نیکردند. ا سهیمقا [30]و زمان گسسته را در یخط ریکنترل غ

                                                                                                                                                        
1 Miss distance 
2 Lin 
3 Yueh 
4 game-theoretic 
5 Cloutier 
6 State-Dependent Riccati Equation  
7 Menon 
8 Palumbo 
9 Monte-Carlo 
10 Sweriduk 
11 Vaddi 
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 یباز ینظر کردیرو کی،  2006به عقب گسسته زمان گسسته بود در سال روش بازگشت  کیوابسته به حالت گسسته و  ریکاتی

و کنترل  تیهدا ستمیفعال شده با جرم متحرک مدل شد. س ستمیس کیدر آن،  ارائه شد. [33]در 3ریو اولما ی، واد توسط منون

 نیا یمطالعه امکان سنج نیاختلالات ارائه شد. ا نیبدترمحدود شده توسط  لیفرانسید یباز کیافق محدود به عنوان  کپارچهی

و  1توسط هوانگ 2برگشت مجدد کردی، رو 2006در سال  نینشد. همچن سهیمقا گرید هیپا ستمیس کیمفهوم را ثابت کرد، اما با 

وابسته به  ریکاتی، معادله  یباز یهنظر کردیاز جمله رو یمختلف یها روش قیاز طر IGCبه طور خلاصه ،  ارائه شد. [32]در 4تهک

و 1توسط هارل [31] در SMCبا استفاده از  IGCنسبت به  بعدی کردیرو شده است.بررسی  قببازگشت به عحالت و 

 نکهیا یبراو همکاران 1وانگ 2038. در سال ارائه شد  (TSM) 7نالیمرتبه دوم ترم یحالت لغزش با استفاده از کنترل6شنانیبالاکر

 یبرا ضربه محدود ارائه کرد. هیبا زاو کپارچهیو کنترل  تیروش هدا کی ،[34]ابدیحمله همه جانبه دست  ییموشک به توانا

 یضربه برا هیزاو تیبا محدود کپارچهیو کنترل  تیقانون هدا کی ،[31]ن به هدف، او و همکارانرساند بیآس ییبهبود توانا

 ،یواقع یها ستمیاشباع محرک در س یها تیمقابله با محدود یبرا کرد. یطراح اهداف مانور ناشناخته یریمقابله با مشکل رهگ

 یقیتطب یو شبکه عصب30گامکنترل پس ا،یپورا با استفاده از کنترل سطح  کپارچهیو کنترل  تیقانون هدا کی  [36]و همکاران 8ما

 یهادر روش .[37]و میشل و استشل کنترل مود لغزشی را برای مدل صفحه ای یکپارچه به طور کامل بررسی کردند کرد. یبررس

به  تیهدا ستمیس .شوندیمتفاوت در نظر گرفته م ندیو کنترل به عنوان دو فرآ تیهدا یهاستمیو کنترل موشک، س تیهدا یسنت

شود که  یم یابیرد یخلحلقه دا اتوپایلوتکند که توسط  یم جادیرا ا یشده است که شتاب یطراح یرونیحلقه ب کیعنوان 

حال، کوچکتر شدن  نی. با ا[38 -31]شود یم یموشک و هدف طراح نیو سرعت ب تیمعمولاً بدون در نظر گرفتن اطلاعات موقع

شکست روش  یو حت ستمیممکن است منجر به کاهش عملکرد س یهندسه نسب عیسر رییموشک و هدف و تغ نیب یفاصله نسب

 یالملل نیو ب یتوسط محققان داخل کپارچهیو کنترل  تیهدا یها، طراح یکاست نیشود. به منظور اجتناب از ا یجداساز یطراح

 . [20]استقرار گرفته  یمورد بررس

ای هدایت و کنترلی متفاوتی، مانند اند، طراحی سناریوهسالی که محققان به هدایت و کنترل یکپارچه موشک پرداخته 21در طی 

های اخیر نیز، طراحی اند. در سال، بازگشت به عقب را مورد بررسی قراردادهوابسته به حالتریکاتی معادله رویکرد نظریه بازی، 

 ضربه هیوزا تیبا محدود کپارچهیو کنترل  تیهداتوان به ی مورد توجه گرفته است که از جمله میشبکه عصبکنترلر مودلغزشی و 

 ی اشاره کرد. قیتطب یشبکه عصبو 

در این مقاله  طراحی کنترل کننده مودلغزشی بهینه برای مدل هدایت و کنترل یکپارچه پیشنهاد شده است. در این کنترل کننده، 

شوند، با ن میشود، سپس پارامترهایی که معمولا بصورت آزمون و خطا تعییابتدا کنترل کننده مودلغزشی به طور کامل طراحی می

توان نشان داد که استفاده از این کنترل کننده ها میسازیباتوجه به شبیه شوند.سازی ژنتیک تعیین میبهینهاستفاده از الگوریتم 

توان،  فاصله برخورد نهایی موشک با هدف و زمان برخورد را نسبت به کارگیری مدل هدایت و کنترل یکپارچه میپیشنهادی و به

 کاهش داد.   PIDکننده کنترل 

 

 

                                                                                                                                                        
1 Ohlmeyer 
2 backstepping 
3 Hwang 
4 Tahk 
5 Harl 
6 Balakrishnan 
7 Terminal second-order slidng mode 
8 Wang 
9 Ma 
10 backstepping 
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 مدلسازی ریاضی -2

در حین هدایت  .هدف شامل تلاش موشک برای رهگیری یک هدف از طریق تغییر جهت مسیر است -سناریوی درگیری موشک

 شود. شرایط اولیه این سناریو شاملآشیانه یابی، از حسگرهای داخل موشک برای هدایت تا زمانی که برخورد رخ دهد استفاده می

 سه فرض اصلی است. 

یک: هدایت میانه مسیر موفقیت آمیز است. دو: سرعت موشک و هدف در مسیر برخورد نزدیک به هم است. سه: در لحظه 

نشان داده شده است. هدف از این  1هدف صفر خواهند شد. هندسه این سناریو درگیری در شکل-برخورد سرعت نسبی موشک 

هدف که -ظور رهگیری دقیق هدف خواهد بود. از این رو ابتدا به بیان مسئله درگیری موشکمقاله طراحی کنترلری مناسب به من

سازی دقیق از جمله سینماتیک درگیری، دینامیک موشک، مدل هدایت و کنترل شامل تمام موضوعات مورد نیاز برای مدل

 پردازیم.یکپارچه، استراتژی رهگیری و هدایت است می

 
 [23]سینماتیک درگیری -1شکل

کند. به موشک مشخص می در نظر گرفته میشود که در آن بردار خط دید، موقعیت هدف را نسبت 1گیری  در شکل هندسه در

بصورت زیر  و هدف  گیری استفاده شود، رابطه نسبی بین بردارهای موقعیت موشک اگر از سیستم مختصات ثابت اندازه

 .[23]شودنوشته می
(3)  

آیند. همچنین علاوه بر مختصات اصلی که ها نیز بدست میها و شتابنسبت به زمان، رابطه نسبی سرعت 3ابطه گیری از ربا مشتق

برای این سینماتیک مورد نیاز است. این سیستم مختصات روی  بیان شد، برای ردیابی بهتر یک سیستم مختصات چرخشی 

لی آن همیشه در امتداد خط دید قرار دارد. بنابراین این سیستم  نسبت به موشک ثابت است و فرض بر این است که محور اص

 .[23]شوندچرخد. در نتیجه معادلات سرعت و شتاب نسبی بصورت زیر میمی مرجع ابنرسی ثابت 

(2) 
 

(1) 
 

-به د موشک هدف است. همچنین نرخ تغییرات زاویه خط دی فاصله نسبی موشک و هدف و  در معادلات فوق 

 .[23]شودنوشته می 4صورت معادله 

(4) 
 

صورت زیر ارائه به با ترکیب معادلات فوق و در نظر گرفتن متغیرهای حالت مناسب، معادلات فضای حالت سینماتیک درگیری

 .[23]شوندمی
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(1) 

 

به  اغتشاش است. اگرچه این معادله بردار کنترل و  بردار حالت، است که  این نمایش به شکل 

-غیرعملی ایجاد می بردار کنترل گیرد و یککند، اما دینامیک موشک را نادیده میطور دقیق سینماتیک درگیری را توصیف می

 ل مانور باید شتابطور که در سینماتیک درگیری نشان داده شد، یک موشک برای رهگیری یک هدف در حاهمان .کند

لازم برای شتاب دادن به  ترین عمل برای ایجاد نیروهایداشته باشد. برای یک موشکی که درون جو قرار دارد، چرخش بدنه مهم

دینامیک سیستم  4دقیق مدل شود. در شکل موشک خنثی کردن مانور هدف است. بنابراین، دینامیک موشک چرخشی باید به طور

محور اولیه متصل به   محور اولیه متصل به بدنه،  سیستم مختصات متصل به بدنه ،  داده شده است که در آن  نمایش

ه اوج ، و زاویγ، زاویه مسیر پرواز شود. زاویه حمله استفاده می همان چارچوب مرجع اینرسی است که در سینماتیک درگیری

منجر به نیروی   در این سناریو، زاویه حمله  کنند.های مختصات را نسبت به یکدیگر دنبال میگیری این سیستم، جهت

 و یک گشتاور  ای از نیروها نیرو به صورت مجموعه شود. سپس اینروی بدنه در مرکز فشار موشک می  آیرودینامیکی 

 .شوددر مرکز جرم نمایش داده می 

 
 [37]دینامیک موشک -4شکل

 .[37]توان در نظر گرفتصورت زیر میمعادلات دینامیک موشک را درفضای حالت به

(6) 

 

مدل درگیری یکپارچه با ترکیب  مشتقات کنترل اند.  و   مشتقات پایداری  و   و در معادلات فوق  

 .[37]شود که واسطه بین سینماتیک و دینامیک، شتاب جانبی موشک استسینماتیک درگیری و دینامیک موشک استخراج می

(7) 
 

 .[37]خواهد شد 1که در نتیجه معادلات این سیستم به فرم معادله 
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(1) 

 

 

 .[37]اغشتاش وارد به سیستم است بیان کرد که  8توان به فرم معادله را می 1معادله 

(8)  

 

 طراحی کنترل کننده-3

 )(کاهش یابد،  به کمتر از مقدار فاصله موشک تا هدف  هدف زمانی رخ می دهد که  -برخورد موشک

که رسد. با توجه به اینشود. این شرط در عمل کاملا منطقی به نظر میشرط لازم و کارامد برای برخورد با هدف در نظر گرفته می

باشد چرا که در این سازی نمیدر معادلات حالت در مخرج ظاهر شده است پس شرط صفر شدن آن مقدار مطلوبی برای شبیه 

 [.23و  37]باشدبه صورت زیر می حالت سیستم ناپایدار خواهد شد. رابطه موجود برای تغییر نرخ 
(30) 

 

ت نزدیک شونده، اگر این سرعت در لحظه اول بزرگتر از صفر باشد و مقدار به عنوان سرع با تعریف سرعت 

 قابل بیان است. 33مثبت خود را حفظ کند این بدان معنا است که برخورد رخ خواهد داد. رابطه نرخ تغییرات به صورت معادله 

(33) 
 

 سازی معادله بالا خواهیم داشت.با ساده

(32) 
 

جلوگیری شود.  باید صفر گردد تا از منفی شدن  نزدیک شونده باید مثبت باشد، بنابرین عبارت با توجه به اینکه سرعت 

ای محاسبه گردد که شرط زیر برقرار بگونه یابی به رهگیری در مدل یکپارچه فضای حالت این است که بنابرین راه دست

 [.23و  37]باشد

(31)  

 نابراین هدف کنترلی را در این مسئله می توان صفر کردن مولفه عمودی بردار سرعت نسبی تعریف نمود.ب

 PIDکننده  طراحی کنترل - 3-1

شود. عملکرد سامانه با تنظیم دقیق سیک معرفی میلاعنوان یک ساختار کنترلی استاندارد در نظریه کنترل کبه  PID کننده کنترل

یابد و با تنظیم پارامترهای فوق میتوان خطای حالت بهبود می( ( و بهره مشتقی )(  بهره انتگرالی )) مقادیر بهره تناسبی

. به منظور ارزیابی کنترل کننده پیشنهادی این مقاله  ابتدا یک کنترل دائم و نوسانات خروجی را در پاسخ به ورودی پله کنترل نمود

است. این سرعت باید به  ، خروجی سیستم موشک، سرعت عمودی 8شود. با توجه به معادله ساده طراحی می PIDننده ک

 شود. تعریف می 34مقدار صفر برسد. در نتیجه خطای تعقیب بصورت معادله 

(34)  

 باشد: ( می31به صورت معادله ) PIDصورت کلی کنترلر 

(31) 
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شود. بدین منظور ابتدا بایستی از روش زیگلرنیکولز استفاده می 31در رابطه  و  های  ت آوردن رابطه بهرهبرای بدس

 .آیدبدست می  36از رابطه  PIDهای کنترل کننده سازی شود. و در ادامه با تحلیل فرکانسی بهرهسیستم خطی

(36) 
 

 

 
 قابل محاسبه است.  37از رابطه  و  مقادیر 

(37) 
 

 خواهد بود.  -310شود و فاز سیستم که در آن حاشیه فاز اندازه گیری می فرکانسی است حاشیه فاز و   37در رابطه 

 کننده  مود لغزشی بهینه طراحی کنترل - 3-2

های نامعین است که میتواند همگرایی زمان کنترل سیستم یبرا کنترل غیرخطی و مقاومهای روش کنترل مد لغزشی یکی از یتئور

کنترل و  گنالی. حداقل کردن سشودمی معرفی برای سیستم مورد نظر نهیبه یکنترل مود لغزشبخش اینکند. در  تضمین محدود را

استفاده از  در این کنترل کننده با. ردیمورد توجه قرار گ دیبا کنترل است که یهاستمیمهم در س اریاز اهداف بس، یریردگ یخطا

معادله  (SISO) خروجیتک-ورودی. سیستم تکشوندی برای بهبود عملکرد بهینه میکنترل ستمیس یپارامترهاژنتیک،  تمیالگور

 شود: گرفته میدر نظر  31

(31)  
 

 

دهند. هدف کنترل، ردیابی بردار حالت را نشان می  ترتیب، متغیر خروجی و متغیر ورودی و، به  و  ، 31در معادله 

مجاورت بسیار نزدیک به   است. به عبارت دیگر، بعد از مدت کوتاهی باید خطای ب سیگنال خروجی مطلو

 : شودحی آن در دو گام زیر انجام میبخش دارد و طراکنترل مد لغزشی دوصفر میل کند.

 طراحی سطح لغزش 

 طراحی ورودی کنترل 

 : مرحله اول معادل با تعریف یک تابع اسکالر برحسب حالت سیستم است

 (38) 

 : آن بستگی دارد هایمشتق و تعداد مشخصی از  اغلب، سطح لغزش به خطای ردیابی

 (20) 

صورت،  پایدار منجر شود که در این معادله دیفرانسیل به یک   ای انتخاب کرد که صفر شدن آنرا باید به گونه  تابع

 لغزش یک ترکیب خطی به صورتسطح ترین انتخاب برای انتخاب در نهایت به صفر میل خواهد کرد. رایج  هر جواب

 . است 23معادله 

 

 

 

(23) 

 د بستگی به درجه سیستم دارد. های موجوتعداد مشتق

های آن به صورت نمایی به صفر میل خواهند کرد. اگر به صفر میل کند، خطا و مشتق S ، اگر متغیرci با انتخاب صحیح ضرایب

است. از دیدگاه  دیگری نبهج هر به توجه بدوندر زمان محدود   σ چنین شرایطی برقرار باشد، آنگاه وظیفه کنترل صفر کردن

https://blog.faradars.org/%D9%85%D8%B4%D8%AA%D9%82/
https://blog.faradars.org/%D9%85%D8%B9%D8%A7%D8%AF%D9%84%D8%A7%D8%AA-%D8%AF%DB%8C%D9%81%D8%B1%D8%A7%D9%86%D8%B3%DB%8C%D9%84-%D8%A8%D9%87-%D8%B2%D8%A8%D8%A7%D9%86-%D8%B3%D8%A7%D8%AF%D9%87/
https://blog.faradars.org/%D9%85%D8%B9%D8%A7%D8%AF%D9%84%D8%A7%D8%AA-%D8%AF%DB%8C%D9%81%D8%B1%D8%A7%D9%86%D8%B3%DB%8C%D9%84-%D8%A8%D9%87-%D8%B2%D8%A8%D8%A7%D9%86-%D8%B3%D8%A7%D8%AF%D9%87/
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شود. مسیرهای سیستم تحت کنترل نامیده می« سطح لغزش»کند که سطحی را در فضای خطا تعریف می  هندسی، معادله

است که تنها  22معادله باید به سطح لغزش بروند که در آن، مشخصات طراحی لحاظ شده است. یک فرم سطح لغزش به صورت 

 : بستگی دارد  اینردهبه پارامتر 

 (22) 

کند. در طرف سیستم در حال لغزش را بیان می« دینامیک کاهش یافته»اغلب دلخواه است و قطب یکتای   انتخاب پارامتر مثبت

است. این بدین معنی است که درجه نسبی   و  نسبی بین درجه  باشد، که  باید برابر با  مقابل، پارامتر صحیح

 . برابر با یک است متغیر

کنترلی است که مسیرهای سیستم را به خمینه لغزش ببرد؛ به عبارت دیگر، کنترل قادر  ورودیگام بعدی )گام دوم( یافتن یک 

. بنابرین با مساوی صفر قرار دادن مشتق سطح لغزش ورودی معادل بر اساس ان محدود به صفر میل دهدرا در زم  است متغیر

 آید. دینامیک سیستم به دست می

 گردد. با استفاده از ورودی معادل به دست آمده و اضافه کردن یک تابع بر حسب سطح لغزش ورودی کنترلی محاسبه می

(21) 

(24) 
 

 

در این مقاله از ورودی شود. تعیین می 21های سیستم و به کمک رابطه بر اساس عدم قطعیت ثابت ، 24و  21های در رابطه

 ( استفاده می شود.24کنترلی با تابع اشباع)رابطه 

(21)  

 کند. ارضا می 26و  21های یک عدد ثابت مثبت اختیاری است به نحوی که شرط رسیدن به سطح لغزش را طبق معادله 

(26) 
 

منطقی باشد. از طرف دیگر  باید به اندازه کافی بزرگ انتخاب شود تا زمان رسیدن به سطح لغزش  مقدار 

 دار مناسب دلیل تأثیر این ثابت در بزرگی دامنه لرزش، این عدد نباید بیش از حد بزرگ انتخاب شود. در واقع برای تعیین مقبه

ها، شرط شود که با حضور نامعینیای انتخاب مینیز به گونه ناگزیر از مصالحه بین زمان رسیدن و دامنه لرزش هستیم. مقدار 

 همواره برقرار باشد.  27رابطه 

(27) 
 

کنیم. سپس از نتایج صورت مجزا محاسبه میهای سیستم بهبرای هر یک از نامعینی را و به تبع آن،  بدین منظور ابتدا مقدار 

 . نماییمها استفاده میبا حضور همه عدم قطعیت دست آمده، برای تعیین مقدار به

 سازی الگوریتم ژنتیکبهینه -3-3

ای روشی طور قابل ملاحظهای ساده، قابل درک و بهندهطور فریبنحوه عملکرد الگوریتم ژنتیک روش کار الگوریتم ژنتیک به

های اند. هر فرمولی که از طرح داده شده بالا تبعیت کند فردی از جمعیت فرمولاست که ما معتقدیم حیوانات آنگونه تکامل یافته

د به عنوان یکسری از اعداد کننشده را مشخص میشود. الگوریتم ژنتیک در انسان متغیرهایی که هر فرمول دادهممکن تلقی می

گونه است که هر فرد دهند. موتور الگوریتم ژنتیک یک جمعیت اولیه اینآن فرد را تشکیل می DNA اند که معادلشدهنشان داده

ناسبترین شوند. ممانند؛ بقیه کنار گذاشته میها باقی میگیرد و مناسبترین آنها مورد آزمایش قرار میای از دادهدر برابر مجموعه

شود که با گذشت از میان تعداد زیادی از کرده و مشاهده می (DNA تغییر تصادفی عناصر جابجایی عناصر) افراد با هم جفتگیری

کنند. در فرمول نهایی برای کاربر انسانی قابل هایی که دقیقتر هستند، میل میها، الگوریتم ژنتیک به سمت ایجاد فرمولنسل

ها اعمال کرد که های آماری متعارف را بر روی این فرمولتوان تکنیکو برای ارائه سطح اطمینان نتایج میمشاهده خواهد بوده 
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شود که الگوریتم ژنتیک یک تکنیک سازند. الگوریتم ژنتیک درمدل سازی مختصراً گفته میدر نتیجه جمعیت را کلاً قویتر می

ای که باید حل شود دارای کند. مسئلهک الگوی حل مسئله استفاده مینویسی است که از تکامل ژنتیکی به عنوان یبرنامه

ها به عنوان کاندید ها تبدیل سپس راه حلباشد که طی یک فرایند الگو برداری شده از تکامل ژنتیکی به راه حلهایی میورودی

مسئله فراهم باشد الگوریتم خاتمه  مورد ارزیابی قرار گرفته و چنانچه شرط خروج (fitness function) توسط تابع ارزیاب

حل برای مسئله مورد نظر، با یک لیست از پارامترها نشان ها. یک راهشوند نه بهترینها انتخاب مییابد. در هر نسل، مناسبترینمی

ها نمایش داده ها عموماً به صورت یک رشته ساده از دادهگویند. کروموزوممی ژنوم یا کروموزوم هاشود که به آنداده می

د مورد استفاده قرار گیرند. در ابتدا چندین مشخصه به صورت تصادفی تواننهای دیگر هم میشوند، البته انواع ساختمان دادهمی

توسط تابع تناسب   (fitness) شود و ارزش تناسبشوند. در طول هر نسل، هر مشخصه ارزیابی میبرای ایجاد نسل اول تولید می

های انتخاب تخاب، تولید از روی مشخصهگام بعدی ایجاد دومین نسل از جامعه است که بر پایه فرایندهای ان.شودگیری میاندازه

شود. برای هر فرد، یک جفت والد انتخاب می.ها به سر یکدیگر و تغییراتصال کروموزوم :شده با عملگرهای ژنتیکی است

دیک اند که مناسبترین عناصر انتخاب شوند تا حتی ضعیفترین عناصر هم شانس انتخاب داشته باشند تا از نزایها به گونهانتخاب

است که احتمال  3و  0٫6های ژنتیک یک عدد احتمال اتصال دارد که بین شدن به جواب محلی جلوگیری شود. معمولاً الگوریتم

کروموزوم فرزند ایجاد  2شوند. اتصال ها با این احتمال دوباره با هم ترکیب میدهد. ارگانیسمبه وجود آمدن فرزند را نشان می

شوند تا این که کاندیدهای مناسبی برای جواب، در نسل بعدی پیدا شوند. این کارها انجام میاضافه میکند، که به نسل بعدی می

های ژنتیک یک احتمال تغییر کوچک و ثابت دارند که معمولاً شوند. مرحله بعدی تغییر دادن فرزندان جدید است. الگوریتم

یابند، کنند یا جهش میطور تصادفی تغییر می های فرزند بهل، کروموزومیا کمتر دارد. بر اساس این احتما 0.03ای در حدود درجه

هایی این فرایند باعث به وجود آمدن نسل جدیدی از کروموزوم.مانها در کروموزوم ساختمان دادهمخصوصاً با جهش بیت

شوند، ا برای ترکیب انتخاب میهشود، جفتشود، که با نسل قبلی متفاوت است. کل فرایند برای نسل بعدی هم تکرار میمی

های شرایط خاتمه الگوریتمبرسیم.  مرحله آخرین به که این تا شودمی تکرار فرایند این …آیند و جمعیت نسل سوم به وجود می

 :ژنتیک عبارتند از

فرد )فرزند تولید شده( یک پ: .شده تمام شود )زمان محاسبه/پول(بودجه اختصاص دادهب: .ها برسیمبه تعداد ثابتی از نسلالف: 

بیشترین درجه برازش فرزندان حاصل شود یا دیگر نتایج بهتری حاصل ت: .پیدا شود که مینیمم )کمترین( ملاک را برآورده کند

 .بازرسی دستیج: .نشود
 سازی الگوریتم ژنتیکبهینه  -3 تمیالگور

3 

2 

1 

4 

1 

6 

7 

1 

8 

 شروع 

 انتخاب جمعیت اولیه

 تکرار

 هدف برای بخش معینی از جمعیتمحاسبه تابع 

 انتخاب بهترین جفت برای تولید مثل

 crossoverانجام عملیات 

 3انجام عملیات جهش

 تکرار تا رسیدن به شرط توقف

 پایان

 

 

 

                                                                                                                                                        
1 Crossover 

https://fa.wikipedia.org/wiki/%DA%A9%D8%B1%D9%88%D9%85%D9%88%D8%B2%D9%88%D9%85
https://fa.wikipedia.org/wiki/%DA%A9%D8%B1%D9%88%D9%85%D9%88%D8%B2%D9%88%D9%85
https://fa.wikipedia.org/wiki/%DA%98%D9%86%D9%88%D9%85
https://fa.wikipedia.org/wiki/%DA%98%D9%86%D9%88%D9%85
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 لغزشی سازی کنترل کننده مودبهینه -3-4

گردد. کنترل کننده ارائه شده در ن خطا تنظیم میبه طور معمول با آزمو بخش قبل، یعنی پارامترهای کنترلی معرفی شده در

های کنترلی را با در نظر گرفتن تابع هزینه مناسب تنظیم بخش به این گونه است که با استفاده از الگوریتم ژنتیک پارامتراین

دست کننده بهمترهای این کنترلسازی پاراکننده مود لغزشی که از حل مسئله بهینهکند. بنابراین مقادیر بهینه پارامترهای کنترلمی

( در نظر گرفته شده 21ی آتی مورد استفاده قرار داد. برای این مساله، یک تابع هزینه به صورت )هاسازیدر شبیه توانیمآمده را 

 است. 

(21) 
 

ت تا دقت برخورد ( از دو قسمت تشکیل شده است. قسمت اول، توان دوم مولفه عمودی سرعت نسبی اس21تابع هزینه معادله )

تر در مسیر اصلی خود قرار گیرد. همانطور شود تا موشک سریعبیشتر شود و موشک به اهدف اصابت کند. این قسمت باعث می

که در قسمت طراحی کنترلر ذکر شد، هدف اصلی طراحی کنترلر صفر شدن مولفه عودی سرعت نسبی است. قسمت دوم تابع 

ثانیه برخورد موشک و جسم هدف صورت گیرد. این زمان یک زمان منطقی در  30در زمان حدود نماید تا هزینه نیز کمک می

 کند. تر میسازی را واقعیبرخورد دو جسم است و شبیه

 اثبات پایداری به روش لیاپانوف - 3-5

 در نظر گرفته می شود. 28 سیستم هدایت و کنترل یکپارچه را بصورت رابطه بهینه، برای اثبات پایداری کنترل مود لغزشی 

(28)  

 
 در نظر گرفته می شود. 10کنیم. تابع لیاپانوف بصورت رابطه تعریف می خطای تعقیب را به صورت 

(10)  
 

 است. 13سطح لغزش بصورت  sکه 

(13)  
 مشتق گرفته می شود. 12در ادامه از تابع لیاپانوف مطابق رابطه 

(12)  

 
 تعریف می شود. 11بصورت رابطه  u مقدار

(11)  
 آید. بدست می 14در مشتق تابع لیاپانوف، رابطه  uبا قرار دادن مقدار 

(14)  
 ، مشتق تابع لیاپانوف همواره منفی خواهد شد و در نتیجه سیستم پایدار لیاپانوف می باشد. K > 0اگر 

 ها و نتایجسازیشبیه -4

های طراحی شده پرداخته کنندهبخش به بررسی عملکرد کنترلهای استفاده شده، در اینکنندهلپس از تکمیل طراحی کنتر

است. ضمنا برای حصول اطمینال  1تا  3ها یکسان و مطابق جدول سازیشود. پارامترهای پلنت و شرایط اولیه در تمام این شبیهمی

نماید، یک تابع اشباع در ورودی پلنت قرار داده شده ر صورت مسئله تجاوز نمیکه ورودی کنترلی از حد مجاز تعیین شده داز این

کننده مقدار ورودی کنترلی را خارج از بازه مجاز عملگر تعیین نمود، کران بالا یا پایین تابع اشباع به است تا در صورتی که کنترل

 عنوان ورودی کنترلی به پلنت اعمال شود. 
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 [23وشک]پارامترهای م -3 جدول

 پارامتر اندازه واحد

 
1000  

kg 100 m 
 

 [23] یکینامیرودیآ ضرایب -2جدول 

 پارامتر اندازه واحد

 0. 7854S

-0. 11

--0. 01

- -0. 015 

- -0. 001 

 

 [23] دینامیکی فرمان کنترلی یپارامترها -1جدول 

 پارامتر اندازه واحد

deg 
 

 [23موشک ] هیاول طیشرا -4جدول 

 پارامتر اندازه واحد

deg0 
deg20

km4r

500v

deg10 
 

 [23]پارامترهای هدف -1جدول 

 پارامتر اندازه واحد

 
100

19. 6*cos(t)

 

 PIDکننده سازی عملکرد کنترلشبیه -4-1

اند، بررسی تنظیم شده 6ها توسط روش زیگلر نیکولز مطابق با جدول که پارامترهای آن PIDده کنندر این قسمت  عملکرد کنترل

 شوند. می
 PIDپارامترهای کنترل کننده  -6جدول 

 نوع بهره مقدار بهره

 () بهره تناسبی 732 .0

 (بهره انتگرالی )417 .0

 (بهره مشتقی )669 .1

 نشان داده شده است.   1الی  1در شکل  PIDکننده سازی عملکرد کنترلنتایج شبیه
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 PIDکنترل کننده  -فاصله نسبی موشک و هدف -1شکل 

 

 
 PIDکنترل کننده  -سرعت نسبی موشک و هدف -6شکل 

 

 
 PIDکنترل کننده  -ورودی کنترلی موشک -7شکل 

 

 
 PIDکنترل کننده  -مسیر حرکت موشک و هدف -1شکل 

رسد. همچنین ثانیه، سرعت نسبی موشک و هدف به صفر می 41دهد که در زمانی حدود نشان می 6و  1های  نمودارهای شکل

موجب شده موشک   7رسد. ورودی کنترلی درنمودار شکل ثانیه به صفر می 40فاصله نسبی موشک و هدف در زمانی بیشتر از 

  در ابتدای حرکت مانوری انجام ندهد و در انتهای حرکت به سمت هدف مانورهای 1 شکل طبق  مسیرحرکت رسم شده در

شود، چرا که متوسط ارزیابی می PIDتوان گفت عملکرد کنترل کننده شدیدی را برای برخورد به هدف انجام دهد. در کل می

 نیست.زمان پرواز در این کنترل کننده زیاد است و مناسب برای پدافندهای هوایی 
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 کننده مودلغزشی بهینهسازی عملکرد کنترلشبیه -4-2

گیرد. همان طور که ذکر گردید بعد از بهینه مورد بحث قرار می سازی الگوریتم کنترلی مود لغزشیبخش نتایج پیادهدر این

ضریب ورودی کنترلی( با کننده مود لغزشی بر روی سیستم، پارامترهای کنترلی )ضریب سطح لغزش و سازی اولیه کنترلپیاده

سازی ژنتیک با گردد. برای این منظور، الگوریتم بهینهسازی جهت دریافت رفتار مناسب سیستم، بهینه میاستفاده از الگوریتم بهینه

 باشند. نشان دهنده عملکرد کنترل کننده مودلغزشی بهینه می 32الی  8های گیرد. شکلمورد استفاده قرار می 60تعداد نسل 

 
 کنترل کننده مودلغزشی بهینه -فاصله نسبی موشک و هدف -8شکل 

 

 
 کنترل کننده مودلغزشی بهینه -سرعت نسبی موشک و هدف -30شکل 

 
 کنترل کننده مودلغزشی بهینه -ورودی کنترلی موشک -33شکل 

 
 کنترل کننده مودلغزشی بهینه -مسیر حرکت موشک و هدف -32شکل 
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رسد. همچنین ثانیه، سرعت نسبی موشک و هدف به صفر می 30دهد که در زمانی حدود نشان می 30 و 8های  نمودارهای شکل

دارای تغییرات مناسبی  33رسد. ورودی کنترلی درنمودار شکل ثانیه به صفر می 3فاصله نسبی موشک و هدف در زمانی کمتر از 

بتدای حرکت مانورهایی انجام دهد و در ادامه بر روی در ا 32 است، و موجب شده موشک طبق  مسیرحرکت رسم شده در شکل

توان گفت عملکرد کند. در کل میکند و در ارتفاع و برد مناسبی به هدف برخورد میهدف قفل کرده و به سمت آن حرکت می

ه کم است و مناسب شود، چرا که زمان پرواز و ارتفاع و برد در این کنترل کنندکنترل کننده مودلغزشی بهینه خوب  ارزیابی می

برای پدافندهای هوایی است. نکته قابل توجه این است که به دلیل استفاده از تابع اشباع به جای تابع علامت در محاسبه ورودی 

 کند. تر میهای کنترلی حذف شده که این امر ایجاد ورودی مربوطه توسط عملگرها را راحتکنترلی، پدیده چترینگ از ورودی

 رینتیجه گی -5

در این مقاله،  هدایت و کنترل یک موشک تعقیب کننده زمین به هوا با استفاده از کنترل مد لغزشی بهینه  برای مدل یکپارچه 

موشک هدف مدل دوبعدی پیشنهاد شده است. در ابتدا معادلات هدایت و کنترل یکپارچه موشک و هدف به طور کامل استخراج 

طراحی  PIDهای پیشنهادی، یک کنترل کننده ته شد. ابتدا به منظور ارزیابی کنترل کنندهپرداخ شد و سپس به طراحی کنترلرها

شد. نتایج حاصل از این کنترل کننده به علت زمان زیاد پرواز و قانون کنترلی نامناسب، مطلوب ارزیابی نشد. در ادامه طراحی 

سازی ژنتیک انجام شد و برای حذف پدیده چترینگ تابع اشباع کنترل کننده شبکه مودلغزشی بهینه با استفاده از الگوریتم بهینه

 جایگزین تابع علامت در ورودی کنترلی شد. 

ثانیه  و صفرشدن سرعت نسبی  30توان گفت زمان برخورد موشک و هدف حدود های انجام شده میسازیباتوجه به شبیه 

دافندهای هوایی است، قانون کنترلی نیز کاملا در محدوده های پثانیه است که زمان خوبی برای موشک 3موشک و هدف حدود 

مناسبی اعمال شده است. این قانون کنترلی باعث مانور موشک در اوایل مسیر شده و با توجه به ردیابی انجام شده و قفل شدن 

یق تطبیقی روی هدف، بصورت مستقیم به سمت هدف حرکت کنن در مجموع عملکرد کنترل کننده شبکه عصبی یادگیری عم

مطلوب ارزیابی شد. مسیر حرکت موشک و هدف نیز نشان دهنده برخورد موشک و هدف در ارتفاع  مناسب تری در مقایسه با 

، نسبت به پدافند بوده است. چنین ارتفاع  مناسبی برای پدافندها بسیار مهم است که قبل از اینکه هدف متخاصم PIDکنترل کننده 

بینی انجام دهد، در فاصله و ارتفاع مناسبی که خطا کمترین مقدار واضع شود و مانورهای غیرقابل پیشبتواند نزدیک پدافند و م

درجه  6استفاده از مدل هدایت و کنترل یکپارچه در سه بعد با درنظرگرفتن آتی، های پژوهشباشد، مورد اصابت قرار گیرد. در 

 شود. تر است، پیشنهاد میآزادی که بسیار به واقعیت نزدیک

 فهرست علائم -6

 علائم انگلیسی

r بردار موقعیت

a بردار شتاب

Aکینامیرودیمنطقه مرجع آ

دینرخ خط د بردار

XYینرسیمختصات ا

دیمختصات خط د

xyzمختصات بدنه 

xبردارحالت

ودی کنترلیبردار ور

d بردار اغتشاش

Fنیروی آیرودینامیکی

Mگشتاور وارد بربدنه

mجرم

فشار دینامیکی
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lکینامیرودیطول مرجع آ

زاویه حمله

نرخ زاویه فراز

ه فراززاوی

زاویه خط دید

 محور اولیه متصل به بدنه

پرواز ریمس هیزاو   

 زیرنویس

Mموشک

Tهدف

rخط دید

n     دعمود بر خط دی 
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