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توان برای هدایت و کنترل های زیر مداری ارایه شده است. روش پیشنهاد شده را میبرای سامانهجدید در این مقاله یک روش هدایت حلقه بسته  
 صورت حلقه بستههحل زیر بهینه یکپارچه سیستم هدایت و کنترل بکند استفاده کرد. در این روش، اولیه یک سامانه که دراتمسفر پرواز می فاز

بر پایه تئوری کنترل  شود( شناخته میMPSP) بینریزی ایستای مدل پیشبرنامهانجام گردیده است. این روش هدایت زیر بهینه که به نام 
دست آمده و یک کلاسی از مسائل کنترل هریزی پویای تقریبی ب بین و برنامهبهینه غیرخطی استوار بوده واز ترکیب فلسفه کنترل مدل پیش

نیاز این تکنیک به روش بازگشتی قابل که ماتریس حساسیت موردعلت ایننماید. همچنین بههای نهایی را حل میکراندار با محدودیتبهینه 
باشد. در این مقاله معادلات سازی برخط در سامانه میمحاسبه است، این روش از نظر محاسباتی بسیار کارآمد بوده و قابل استفاده برای پیاده

کی سامانه در حضور نیروها و گشتاورهای آیرودینامیکی مدل شده واثر دینامیک سرومکانیزم نیز در معادلات در نظر گرفته شده است. دینامی
سازی سه درجه آزادی مدل شبیهای از سیستم هدایت و کنترل توسط های هدایت و کنترل، حل یکپارچهعلاوه با در نظر گرفتن همزمان حلقههب

سازی سامانه را توسط دهد که روش پیشنهادی هدایت حلقه بسته قادر است خطاهای مدلرائه شده است. نتایج نشان میزمین کروی ا
 بروزرسانی اطلاعات پرواز حذف نموده و سامانه را به نقطه موردنظر هدایت نماید.

 کلید واژگان:
 ریزی ایستای مدل پیش بینبرنامه

 هدایت حلقه بسته

 هدایت زیر بهینه
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 In this paper, a novel closedloop guidance method is provided for sub-orbital systems.The proposed 

method can be used in the first phase of a flyingvehicle system that flies in atmosphere.In this method, 

sub-optimal integrated solution of control and guidance in closed-loop is developed. This Sub-optimal 

guidance technique has been namedModel Predictive Static Programming (MPSP) thatis based on 

nonlinear optimal control theory and derived from combined philosophies of Model Predictive Control 

and Approximate Dynamic Programming solves a class of finite horizon optimal control problems with 

terminal constraints.Also, because sensitivity matrices that are necessary for obtaining this solution can 

be computed recursively, this technique is computationally efficient and isappropriate for online 

implementation.In this paper, the system’s dynamic equations are modeled in the presence of 

aerodynamic forces and moment and the dynamic servo-mechanism effect is also assumedin the 

equations. Furthermore, by simultaneously considering the guidance and control loops, an integrated 

solution of the guidance and control system is proposed by three-degree of freedom spherical earth 

simulation model. Results showthat proposed closed-loop guidance is able to remove modeling errors 

by flight data update and guideflying vehicle to the desired point. 
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 مقدمه 1- 

برای هدایت مراحل اولیه پرواز یک سامانه زیر مداری در جو غلیظ، معمولا از 

سپس با خروج سامانه از جو  شود.های هدایت حلقه باز استفاده میروش

های و حذف نیروها و گشتاورهای آیرودینامیکی، مسیر پرواز با الگوریتم غلیظ

ها با توجه به سادگی گردد. هر چند در این روشضمنی حلقه بسته کنترل می

سازی الگوریتم در کامپیوتر پرواز، نیاز به کامپیوترهای پرسرعت درون پیاده

بوده و در صورت  سامانه نیست، ولی نیازمند محاسبات زیاد قبل از پرواز

شود و ممکن است باعث اغتشاشات زیاد، فرامین کنترلی بزرگی تولید می

 [1خطای نهایی زیادی گردد. ]

گیرد، روش ها مورد استفاده قرار میروش هدایت دیگری که در سامانه

ای و با توجه صورت لحظههدایت صریح است. در این روش، محاسبات پرواز به

شود. در صورت بهینه حل شده و فرامین هدایت صادر میهبه شرایط موجود، ب

شود که با کمینه کردن تابع ای تنظیم میگونههاین روش، بردار سرعت ب

هزینه مناسب، محموله در پایان یک پرواز آزاد در محل موردنظر فرود آید. 

شود یک ابزار عالی استفاده می تئوری کنترل بهینه غیرخطی که در این روش

تواند طور طبیعی میهسازی مسیر است. این روش بحل مسئله بهینه برای

سازی یک تابع هدف، علاوه بر ارضاء شرایط نهایی، همزمان با بهینه

های تعریف شده در مسیر را نیز پوشش دهد. اما در عمل در بیشتر محدودیت

 [
 D

O
R

: 2
0.

10
01

.1
.1

02
75

94
0.

13
96

.1
7.

9.
28

.4
 ]

 
 [

 D
ow

nl
oa

de
d 

fr
om

 m
m

e.
m

od
ar

es
.a

c.
ir

 o
n 

20
24

-0
4-

09
 ]

 

                             1 / 10

http://mjmec.ir/
https://dorl.net/dor/20.1001.1.10275940.1396.17.9.28.4
https://mme.modares.ac.ir/article-15-7222-en.html


  

 علیرضا باصحبت نوین زاده و فرهاد توکلی زیر مداریپرنده  هایسامانه زیر بهینه برای حلقه بستههدایت  طراحی

 

 9شماره  17، دوره 1396 ذرآمهندسی مکانیک مدرس،  89
 

های کاربردی برای هدایت مسیر، مستقیما از تئوری کنترل بهینه روش

ها به شدت زیاد بوده و گردد. زیرا حجم محاسبات این روشاده نمیاستف

 [ 1ای وجود ندارد. ]امکان حل معادلات لحظه

[ و برنامه ریزی پویای 2] 1MPCاما ترکیب فلسفه کنترل مدل پیش بین

های ایجاد کرده است که مسائل کنترل [ یک تکنیک خلاقآن3] 2ADPتقریبی

کند. این روش ابتدا در سال بسیار بالا محاسبه می بهینه کراندار را با کارایی

که در این روش باید با در توسط پادی معرفی گردید و با توجه به این 2009

سازی حالت ایستا انجام گیرد، نظر گرفتن یک پارامترهای ایستا مسئله بهینه

 [ نامگذاری شد.4] 3MPSPریزی ایستای مدل پیش بینبه نام برنامه

یک تکنیک طراحی کنترل زیربهینه است که بر پایه تئوری این روش، 

کنترل بهینه غیرخطی استوار بوده و با توجه به ماهیت حلقه بسته بازگشتی 

توان محاسبات آن را با آن، روند محاسبات بسیار کارآمدی دارد.بنابراین می

ن روش رو ایای انجام داد. از اینصورت لحظهیک کامپیوتر داخلی در سامانه به

عنوان یک تکنیک حل زمان حقیقی حلقه بسته در کنترل بهینه معرفی به

 شده است.

ای در کنترل خلاقیت این روش نسبت به مسئله مقدار مرزی دو نقطه

بهینه، در این است که برای بروزرسانی متغیر کنترلی فقط از یک بردار حالت 

ایستا در شرایط نهایی  هایهای آن برابر تعداد متغیرکمکی که تعداد مولفه

کند. در این روش نیازی به محاسبه مستقیم بردار حالت است، استفاده می

های حساسیت موردنیاز برای بروزرسانی این بردار کمکی نبوده و ماتریس

شوند. بنابراین حجم محاسبات برای بروزرسانی صورت بازگشتی محاسبه میبه

دلات بسیار کم بوده و روش بیان شده علت بازگشتی بودن معاتابع کنترلی به

از کارآمدی بالایی برخوردار است. این موضوع سبب شده است که روش فوق 

ای را داشته باشد. قابلیت استفاده در طراحی هدایت بهینه حلقه بسته لحظه

های هدایت در طیف وسیعی از کاربرد MPSPهای اخیر تکنیک [ در سال5]

سازی مسیر، توسعه یافته و نتایج نوید وصا بهینههای هوافضایی و خصسامانه

[ نویسندگان با استفاده از 6بخشی از آن به چاپ رسیده است. در مرجع ]

اشکال عدم اطلاع از زمان اعمال شرایط مرزی  [10] دیدگاه دینامیک معکوس

های سوخت جامد را پایانی ناشی از خطای زمان خاموشی موتور در سامانه

هدایت سامانه سوخت جامد را در خارج از جو توسط این روش  مرتفع نموده و

سازی برای پیاده MPSP[ روش 7سازی کرده است. همچنین در مرجع ]پیاده

هدایت فاز میانی استفاده شده است. در این مقاله نیز مشکل عدم اطلاع دقیق 

یت فاز از زمان پرواز در فاز میانی با تغییر متغیر زمان به موقعیت پایانی هدا

 میانی برطرف شده است. 

ارائه شده است. در این روش  G-MPSP[ روش جدید 9[ و ]8در مراجع ]

صورت زمان تواند بهسازی معادلات حذف شده و الگوریتم میالزام گسسته

سازی کند. در این مراجع، این روش برای پیوسته، هدایت حلقه بسته را پیاده

مشخص بودن زاویه برخورد سمت و ارتفاع سامانه هوا به زمین با محدودیت 

 سازی شده است.در فضای سه بعدی پیاده

دهد که در طراحی مسیر سامانه درکلیه مقالات نشان می بررسی

های هدایت صریح و ضمنی، معمولا از تاثیر دینامیک سیستم کنترل روش

ک شود. هر چند تاثیر دینامینظر شده و یا با یک ثابت زمانی مدل میصرف

سیستم کنترل خصوصا در خارج از جو کم است ولی در پرواز در جو غلیظ 

خصوصا در مواقعی که تخمین دقیقی از ضرایب آیرودینامیکی وجود ندارد و 

                                                                                                                                      
1 Model Predictive Control 
2 Approximate Dynamic Programming 
3 Model Predictive Static Programming 

یا در حضور اغتشاشات جوی تاثیر دینامیک سیستم کنترل در مسیر بهینه 

 نظر نیست. قابل صرف

رو در این مقاله سعی شده است که با ارائه الگوریتمی حل همزمان از این

برای معادلات دینامیکی موثر در مسیر پرواز در حضور معادلات سیستم 

 کنترل انجام گیرد.  

سازی در ادامه ابتدا تئوری این تکنیک ارائه شده و سپس چگونگی پیاده

یرودینامیکی بیان آن برای معادلات حرکت یک سامانه در حضور نیروهای آ

ای از گردد. سپس با اضافه کردن معادلات سیستم کنترل، حل یکپارچهمی

شود. سیستم هدایت و کنترل برای سامانه پرنده توسط این تکنیک ارائه می

سازی الگوریتم حلقه بسته و عدم نیاز به مزیت تکنیک ارائه شده سادگی پیاده

 باشد.ازی زمان حقیقی آن میسمحاسبات اولیه پیچیده و امکان پیاده

سازی این الگوریتم با انجام همزمان در ادامه نتایج حاصل شده از پیاده

نمایش داده شده است. یکی از این  سازی پرواز برای یک سامانهدو شبیه

ها مدل واقعی سامانه در حضور اغتشاشات محیطی بوده و سازیشبیه

حاسبات هدایت است که در سازی دیگر، مدل مورد استفاده در مشبیه

سازی خواهد شد. در این مدل، خطای محاسبات کامپیوتر پرواز پیاده

آیرودینامیکی، تفاوت در مشخصات جرمی و تراست موتور در نظر گرفته 

 شود.می

دهد که استفاده از این گونه که خواهید دید این نتایج نشان میهمان

انه زیر مداری سوخت جامد روش باعث افزایش زیادی در دقت اصابت سام

که فقط در فاز موتور روشن قابلیت هدایت و کنترل سامانه را  ایتک مرحله

 دارد، خواهد شد.

  MPSPتئوری روش2- 

[ 6[ و ]5که در مراجع ] MPSPدر این بخش جزئیات ریاضی تکنیک جدید 

شود. در این روش یک سیستم غیرخطی طور خلاصه بیان میهارائه شده، ب

صورت های حالت و معادلات دینامیک خروجی آن، بهه برحسب متغیرگسست

 شود.زیر در نظر گرفته می
(1) 𝑋𝑘+1 = 𝐹𝑘(𝑋𝑘 , 𝑈𝑘) 

(2) 𝑌𝑘 = ℎ(𝑋𝑘) 

𝑋که در این معادلات  ∈ ℜ𝑛، 𝑈 ∈ ℜ𝑚، 𝑌 ∈ ℜ𝑝  و𝑘 = 1,2, … , 𝑁 − 1 

باشد. قابل ذکر است که هدف اصلی از  ارائه این تکنیک جدید، محاسبه می

به شکلی است که در بازه زمانی  𝑈𝑘روندی از تغییرات متغیر کنترلی ورودی

𝑌𝑁در زمان پایانی به مقدار مطلوب  𝑌𝑁موردنظر بردار خروجی 
برسد. یعنی  ∗

𝑌𝑁

.
→ 𝑌𝑁

ییرات متغیر کنترلی . همچنین در راه رسیدن به این هدف، تغ ∗

 براساس مینیمم تلاش کنترلی محاسبه شود.

جا لازم است برای شروع از یک منحنی در تکنیک ارائه شده در این

شرایط اولیه تخمینی مناسب، برای متغیر کنترلی ورودی در بازه زمانی 

موردنظر استفاده شود. در این روش در هر مرحله از حل معادلات، خطای 

لی در هر لحظه زمانی نسبت به مقدار آن از مرحله قبلی، حساب کنتر متغیر

که مقادیر بردار شود. این روند تا جاییشده و از مقادیر قبل کاسته می

 یابد.خروجی لحظه پایانی به مقادیر خروجی مطلوب برسد، ادامه می

صورت برای بیان ریاضی این روش، ابتدا سری تیلور حول نقطه نهایی به

 شود.داده می زیر بسط

(3) 𝑌𝑁 = 𝑌𝑁
∗ + [

𝜕𝑌𝑁

𝜕𝑋𝑁

] 𝑑𝑋𝑁 + 𝑒 

𝑌𝑁∆صورتبا تعریف خطای خروجی در لحظه پایانی به ≜ 𝑌𝑁 − 𝑌𝑁
و  ∗
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توان با تقریب خطای کوچک، می 𝑒های خطای درجه بالا نظر از ترمصرف

 معادله بالا را به فرم زیر بازنویسی کرد. 

(4) ∆𝑌𝑁 ≅ 𝑑𝑌𝑁 = [
𝜕𝑌𝑁

𝜕𝑋𝑁

] 𝑑𝑋𝑁 

های حالت را در هر توان طبق تعریف دستگاه معادلات، خطای متغیراما می

 صورت زیر بیان کرد.مرحله زمانی به

(5) 𝑑𝑋𝐾+1 = [
𝜕𝐹𝑘

𝜕𝑋𝑘

] 𝑑𝑋𝑘 + [
𝜕𝐹𝑘

𝜕𝑈𝑘

] 𝑑𝑈𝑘 

ترتیب خطای متغیرهای حالت و خطای هب 𝑑𝑈𝑘و  𝑑𝑋𝑘که در این معادله 

 𝑑𝑌𝑁در معادله  𝑑𝑋𝑁باشد. با قرار دادن تعریف کنترلر در هر مرحله زمانی می

𝑘برای  = 𝑁 −  گردد.صورت زیر بازنویسی میاین معادله به  1

(6) 𝑑𝑌𝑁 = [
𝜕𝑌𝑁

𝜕𝑋𝑁

] ([
𝜕𝐹𝑁−1

𝜕𝑋𝑁−1

] 𝑑𝑋𝑁−1 + [
𝜕𝐹𝑁−1

𝜕𝑈𝑁−1

] 𝑑𝑈𝑁−1) 

𝑑𝑋𝑘  ،𝑘با بسط مداوم  = (𝑁 − 2), (𝑁 − 3), … ها، و مرتب کردن ترم  1,

 شود.معادله زیر حاصل می
(7) 𝑑𝑌𝑁 = 𝐴 𝑑𝑋1 + 𝐵1𝑑𝑈1 + ⋯+ 𝐵𝑁−1𝑑𝑈𝑁−1 

(8) 𝐴 ≜ [
𝜕𝑌𝑁

𝜕𝑋𝑁

] [
𝜕𝐹𝑁−1

𝜕𝑋𝑁−1

]… [
𝜕𝐹1

𝜕𝑋1

] 

(9) 𝐵𝑘 ≜ [
𝜕𝑌𝑁

𝜕𝑋𝑁

] [
𝜕𝐹𝑁−1

𝜕𝑋𝑁−1

]… [
𝜕𝐹𝑘+1

𝜕𝑋𝑘+1

] [
𝜕𝐹𝑘

𝜕𝑈𝑘

] 

𝑘هاکه در آن = 1,2, … , 𝑁 −  است. 1

جایی که شرایط اولیه مشخص است، بنابراین خطایی در اولین ترم از آن

𝑑𝑋1وجود ندارد. یعنی   =  بنابراین خواهیم داشت.  0

(10) 𝑑𝑌𝑁 = ∑ 𝐵𝑘

𝑁−1

𝑘=1

𝑑𝑈𝑘 

صورت بازگشتی محاسبه کرد که باعث را به 𝐵𝑘توان ضریب در معادله بالا می

𝐵𝑁−1شود. برای انجام این روش ابتدا کاهش حجم محاسبات می
و  0

𝐵𝑁−1شوند.صورت زیر تعریف میبه 

(11) 𝐵𝑁−1 = [
𝜕𝑌𝑁

𝜕𝑋𝑁

] [
𝜕𝐹𝑁−1

𝜕𝑈𝑁−1

] 

(12) 𝐵𝑁−1
0 = [

𝜕𝑌𝑁

𝜕𝑋𝑁

] 

𝐵𝑘سایر مقادیر
 شوند.  صورت زیر محاسبه مینیز به  𝐵𝑘و  0

(13) 𝐵𝑘
0 = 𝐵𝑘+1

0 [
𝜕𝐹𝐾+1

𝜕𝑋𝐾+1

] 

(14) 𝐵𝑘 = 𝐵𝑘
0 [

𝜕𝐹𝑘

𝜕𝑈𝑘

] 

𝑘هاکه در آن = (𝑁 − 2), (𝑁 − 3), …  است. 1,

سازی در بردار تابع کنترلی بسیار طور معمول تعداد نقاط گسستههب

𝑝به عبارتی   .بیشتر از تعداد معادلات بردار خروجی در شرایط نهایی است ≪

(𝑁 − 1)𝑚 توان با افزودن تعداد معادلات، شرایط حل باشد. بنابراین میمی

توان با هدف کمترین تلاش بهینه را نیز ایجاد کرد. در تکنیک ارائه شده می

استفاده  𝑈𝑘که از استفاده کرد. در صورتی 𝑑𝑈𝑘یا   𝑈𝑘کنترلی از تابع کنترلی 

صورت لی در هر مرحله از زمان باقی مانده بهشود، بهینه بودن تابع کنتر

شود و ممکن است باعث تولید تغییرات ناگهانی در تابع مستقل محاسبه می

که در ابتدای استفاده شود با شرط این 𝑑𝑈𝑘که از کنترلی گردد. اما در صورتی

حل معادلات از شرایط اولیه بهینه استفاده شود، کمترین تغییرات در تابع 

کنترلی نسبت به شرایط بهینه اولیه به عنوان تابع هدف انتخاب شده است. 

در این حالت خروجی تابع کنترلی، با وجود اعمال اغتشاش در معادلات  به 

به اهمیت هموار بودن تابع  شکل بهینه اول نزدیک است. بنابراین با توجه

 صورت زیر تعریف شده است.کنترلی، تابع هدف بهینه به

(15) 𝐽 =
1

2
∑ 𝑑𝑈𝑘

T𝑅𝑘

𝑁−1

𝑘=1

𝑑𝑈𝑘 

ماتریس معین مثبت است. با استفاده از  𝑅𝑘شود که در این تابع فرض می

 توان تابع زیر را تشکیل داد.[ می11سازی]تئوری بهینه

(16) 𝐽 ̅ =
1

2
∑ 𝑑𝑈𝑘

T𝑅𝑘

𝑁−1

𝑘=1

𝑑𝑈𝑘 + 𝜆𝑇 (𝑑𝑌𝑁 − ∑ 𝐵𝑘

𝑁−1

𝑘=1

𝑑𝑈𝑘) 

 شوند.صورت زیر تعریف میشرایط لازم برای بهینگی به

(17) 𝜕𝐽 ̅

𝜕𝑑𝑈𝑘

= 𝑅𝑘𝑑𝑈𝑘 − 𝐵𝑘
T𝜆 = 0 

(18) 𝜕𝐽 ̅

𝜕𝜆
=  𝑑𝑌𝑁 − ∑ 𝐵𝑘

𝑁−1

𝑘=1

𝑑𝑈𝑘 = 0 

 صورت زیر محاسبه کرد.را به 𝑑𝑈𝑘توان از حل معادله بالا می

(19) 
𝑑𝑈𝑘 = 𝑅𝑘

−1𝐵𝑘
T𝜆 

 توان نوشتصورت زیر میبه 𝐴𝜆از ترکیب معادلات بالا و تعریف 

(20) 𝐴𝜆 ≜ ∑ 𝐵𝑘

𝑁−1

𝑘=1

𝑅𝑘
−1𝐵𝑘

T 

(21) 
𝐴𝜆𝜆 = 𝑑𝑌𝑁 

 گرددصورت زیر انجام میبنابراین بروزرسانی کنترل به

(22) 𝑑𝑈𝑘 = 𝑅𝑘
−1𝐵𝑘

T𝐴𝜆
−1𝑑𝑌𝑁 

(23) 𝑈𝑘 = 𝑈𝑘
0 − 𝑑𝑈𝑘 = 𝑈𝑘

0 − 𝑅𝑘
−1𝐵𝑘

T𝐴𝜆
−1𝑑𝑌𝑁 

شود بروزرسانی معادله و محاسبه مقادیر کنترلی گونه که دیده میهمان

دست آمده است که کاملا مناسب برای محاسبات جدید، توسط حل بسته به

باشد. بنابراین اگر اغتشاشات وارده به سیستم و خطاهای زمان حقیقی می

بسته معادلات و رود که با توجه به حل شرایط اولیه کم باشد، انتظار می

شرایط خطای کوچک، فقط یک بار اجرای الگوریتم برای بروزرسانی متغیر 

کنترلی کافی باشد. اما اگر مقادیر خطای متغیر کنترلی نسبت به مقدار 

 دست خواهد آمد.مطلوب زیاد باشد، همگرایی معادلات با چند بار تکرار به

مهمی در همگرایی و  نقش 𝑁سازی قابل ذکر است که تعداد نقاط گسسته

ای که اگر گونههتوانایی کامپیوتر در اجرای محاسبات زمان حقیقی دارد. ب

سازی کم انتخاب گردد، باعث خطای زیاد در گسسته تعداد نقاط

شود. از سازی مرتبه اول سری تیلور و عدم همگرایی الگوریتم میگسسته

زایش حافظه مورد سازی سبب افطرف دیگر زیاد بودن تعداد نقاط گسسته

نیاز و افزایش شدید بار محاسباتی شده و ممکن است باعث عدم توانایی 

 𝑅𝑘کامپیوتر در اجرای زمان حقیقی گردد. لازم به ذکر است که ماتریس 
 بعد ساز انتخاب می شود.صورت ضرایب بیبه 𝑑𝑈𝑘براساس انتخاب بردار 

 جوغلیظمعادلات حرکت سه درجه آزادی سامانه در  2-

در این بخش، معادلات حرکت سه درجه آزادی در صفحه با فرض زمین 

در این معادلات، ابتدا  .کروی و در نظر گرفتن اثرات اتمسفر ارائه شده است

نیروها و گشتاورهای آیرودینامیکی در دستگاه بدنی محاسبه شده و سپس با 

 اند.ل داده شدهدر نظر گرفتن زاویه حمله موشک به دستگاه پایداری انتقا

سازی دینامیک حرکت یک سامانه در معادلات حالت سیستم که برای مدل
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 شود. صورت زیر نوشته میبه"1شکل "جو غلیظ صادق است با توجه به 

[
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𝛼
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̇

]
 
 
 
 
 

=

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 𝐴 + 𝑇

𝑚
cos𝛼 −

𝑍𝛼𝛼 + 𝑍𝑞𝑞 + 𝑍𝛿𝛿𝑣

𝑚
sin 𝛼−𝑔 sin 𝛾

𝐴 + 𝑇

𝑚𝑉
sin𝛼 +

𝑍𝛼𝛼 + 𝑍𝑞𝑞 + 𝑍𝛿𝛿𝑣

𝑚𝑉
cos𝛼 + (

𝑉

𝑟
−

𝑔

𝑉
) cos 𝛾

𝑉 sin 𝛾

𝑞 −
𝐴 + 𝑇

𝑚𝑉
sin𝛼 −

𝑍𝛼𝛼 + 𝑍𝑞𝑞 + 𝑍𝛿𝛿𝑣

𝑚𝑉
cos𝛼 + 

𝑔

𝑉
cos 𝛾

1

𝐼𝑦
(𝑀𝛼𝛼 + 𝑀𝑞𝑞 + M

δ
δv)

𝑉 cos 𝛾

𝑟 ]
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

(24) 

[ بدون در 12قابل ذکر است که این معادلات، از توسعه معادلاتی که تامسون ]

نظر گرفتن نیروها و گشتاورهای آیرودینامیک و در خارج از جو ارائه کرده 

افزار معتبر استخراج گردیده است. اعتبارسنجی این معادلات نیز توسط نرم

  rشش درجه آزادی برای سامانه خاص بررسی شده است. در این معادلات 

نیروی پیشران  𝑇زاویه مسیر با افق محلی،  𝛾فاصله سامانه از مرکز زمین، 

زاویه مسیر  𝜑شتاب ثقل،  𝑔سرعت سامانه،  𝑉جرم سامانه،   𝑚محوری، 

زاویه حمله )زاویه بین محور طولی و  α)زاویه بین افق محلی با افق اولیه( و 

مولفه بردار نیروی  𝐴ای در صفحه پیچ،سرعت زاویه qمحور سرعت سامانه(،

مشتق مولفه بردار 𝑍𝑞و  𝑍𝛼دستگاه بدنی،  Xآیرودینامیکی در جهت محور 

در  qو  αه بدنی نسبت به دستگا Zنیروی آیرودینامیکی در جهت محور 

𝑀صفحه پیچ، 
𝛼

در  qو  αمشتق گشتاور آیرودینامیکی نسبت به  𝑀𝑞و  

زاویه پیچ )زاویه محور  θگشتاور اینرسی در صفحه پیچ و  𝐼𝑦صفحه پیچ، 

های کنترل چرخش بالک 𝛿𝑣طولی با محور افقی اولیه( هستند. همچنین 

است که عملا با فرض عدم توانایی در تنظیم اندازه تراست تنها  1جهت تراست

 پارامتر قابل تنظیم توسط سیستم هدایت و کنترل در این معادلات است.

شود، افت تراست ناشی از چرخش گونه که در معادلات دیده میهمان

نظر شده است. البته این اثر بالک کنترلی در راستای محور طولی سامانه صرف

عهده دارند در نظر سازی پرواز سامانه را بهمعادلات حالتی که وظیفه شبیهدر 

 گرفته شده است. 

 

Fig. 1Presenting the Flight Path of the System and Forces Applied to it 
 نمایش مسیر پرواز سامانه و نیروهای وارده به آن 1شکل 

                                                                                                                                      
1Vane 

کنترل طراحی سیستم هدایت با در نظر گرفتن دینامیک سیستم 3- 

 MPSPدر جوغلیظ با استفاده از روش  سامانه

گونه که در معادلات دینامیک حرکت سامانه در جو غلیظ بیان شد، تنها همان

 های کنترل تراست است.متغیر قابل تنظیم،چرخش بالک

عنوان معادلات حالت سیستم در الگوریتم که این معادلات بهدر صورتی

در نظر گرفته شود، متغیر کنترلی نیز بطور  MPSPکنترل شبهه بهینه 

 های کنترل بردار تراست خواهد بود.مستقیم چرخش بالک

سازی کامل دینامیک کانال طولی در این معادلات، در اما با توجه به مدل

، بدون بستن حلقه پایدار ساز هابالک عمل تولید فرامین مناسب برای چرخش

ای و بدون استفاده از جبران ساز ممکن نیست. بنابراین در توسط سرعت زاویه

نظر کرده و مستقیما طراحی مسیر هدایت یا باید از معادلات گشتاور صرف

را به عنوان متغیر کنترلی در نظر گرفت و یا با اضافه کردن  𝑞ایسرعت زاویه

سیستم کنترل شامل دینامیک عملگر و جبران سازها، معادلات حلقه بسته 

 ای از سیستم هدایت و کنترل ارایه داد.حل یکپارچه

سازی و پرواز در ادامه ابتدا چگونگی حلقه بسته کردن معادلات در شبیه

واقعی بیان شده و سپس الگوریتم سیستم هدایت با در نظر گرفتن سیستم 

 شود.کنترل بیان می

 سازی حل حلقه بسته معادلات حالتهروش پیاد -4-1

های گذشته علاوه بر ارائه معادلات دینامیک حرکت سامانه در جو در بخش

برای طراحی مسیر  MPSPغلیظ، جزئیات ریاضی روش کنترل بهینه تقریبی 

ابتدا ماتریس حساسیت  گونه که دیده شد، در این روشپرواز بیان شد. همان

𝐵𝑘 سپس متغیر کنترلی،متناسب  ازگشتی محاسبه شده وبا استفاده از روابط ب

، در کل زمان پرواز موتور روشن سامانه،محاسبه 𝑑𝑌𝑁 با خطای شرایط نهایی

که، خطای شرایط نهایی با مقادیر جدید متغیر کنترلی، به شود. در صورتیمی

مقدار مجاز کاهش یافت، الگوریتم تا اعمال شرایط اولیه جدید پایان یافته و 

اجرا شده و متغیر  MPSPدر غیر این صورت لازم است دوباره الگوریتم 

 کنترلی مجددا محاسبه شود.

ار بروزرسانی، معادلات لازم به ذکر است که هر چند در این روش در هر ب

نکته قابل تامل در حلقه  شود، اماحالت تا انتهای زمان پرواز سامانه حل می

بسته بودن این روش، فقط استفاده از لحظات ابتدایی متغیر کنترلی تولید 

شده است. در این روش لازم است بروزرسانی مقادیر متغیرهای حالت با 

م ناوبری اینرسی انجام گیرد.طبق های سیستفرکانس مشخصی از روی داده

های زمانی مشخص، مقادیر واقعی متغیرهای حالت از این الگوریتم در بازه

عنوان شرایط اولیه متغیرهای سیستم ناوبری سامانه استخراج شده، و به

شوند. بنابراین در هر بار بروزرسانی، زمان بروزرسانی حالت، در نظر گرفته می

معادلات دینامیکی برای  لگوریتم در نظر گرفته شده وعنوان زمان آغاز ابه

تا انتهای مسیر  محاسبه تغییرات در متغیر کنترلی و محاسبه خطای نهایی

بعد از همگرایی الگوریتم، مقادیر متغیر کنترلی  شود.پرواز سامانه محاسبه می

 "2 شکل"در  محاسبه شده تا زمان بروزرسانی جدید قابل استفاده خواهد بود.

صورت کلی نمایش الگوریتم حلقه بسته سیستم هدایت و کنترل سامانه به

در الگوریتم حلقه  MPSPداده شده است. در این شکل، جایگاه روش هدایت 

 شود. بسته هدایت و کنترل سامانه دیده می

لازم به ذکر است که در این روش با توجه به بر خط بودن روش،بیشترین 

لات دینامیکی و همگرایی الگوریتم برای تولید زمان ممکن برای حل معاد

متغیر کنترلی جدید، فاصله زمانی بروزرسانی اطلاعات توسط سیستم ناوبری 

است. با این شرایط اجرای فرامین تولید شده در هر بار بروزرسانی به مقدار 
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فاصله زمانی بین دو بروزرسانی تاخیر دارد. بنابراین کاهش فاصله زمانی بین 

وزرسانی هرچند سبب کاهش تاخیر و خطای نهایی خواهد شد، ولی دو بر

 باعث از دست دادن زمان کافی برای همگرایی الگوریتم خواهد شد.

دهد که فاصله زمانی بروزرسانی یک های انجام شده نشان میسازیشبیه

گذارد، که زمان کافی جهت همگرایی روش در اختیار میثانیه، علاوه بر این

مطلوبی نیز در همگرایی و دقت نهایی ناشی از تاخیر استفاده از فرامین تاثیر نا

 بروزرسانی شده ندارد.

پذیر نبودن تعدادی از نکته قابل تامل دیگر در این معادلات، مشاهده

که این پارامترها به جهت حلقه  جاییپارامترهای موثر در معادلات است. از آن

های مشاهده پذیر بروزرسانی با متغیر بسته بودن الگوریتم، باید هم زمان

پذیر لازم است. از جمله این ها از روی متغیرهای مشاهدهشوند،محاسبه آن

ای پارامترها نیروها و گشتاورهای آیرودینامیکی، جرم و گشتاور اینرسی لحظه

 ای است.و نیروی تراست لحظه

منحنی بنابراین لازم است تخمین مناسبی از ضرایب آیرودینامیکی، 

تراست، منحنی تغییرات دانسیته برحسب ارتفاع و مشخصات وزنی سامانه از 

 صورت جداول ورودی در محاسبات گنجانده شود.قبل به

جایی که سرعت همگرایی و دقت محاسبه متغیر کنترلی در روش از آن

MPSP بینی و به دقت تخمین ضرایب آیرودینامیکی، منحنی تراست پیش

ها نسبت به شرایط واقعی دارد، خطای محاسبه آن ایهمشخصات جرمی لحظ

 به عنوان یک پارامتر اختلالی بررسی خواهد شد.

اضافه کردن معادلات سیستم کنترل به معادلات حالت سیستم  -4-2

 در الگوریتم هدایت 

سازی دینامیک کانال طولی در گونه که گفته شد با توجه به مدلهمان

ها، بدون بستن حلقه داخلی برای پایدار فرامین بالکمعادلات حالت، محاسبه 

 پذیر نیست.سازی و طراحی ضرایب بهره مناسب امکان

سازی معادلات حلقه کنترل در معادلات دینامیک بر این اساس، پیاده

الگوریتم  نیز انجام شد. بنابراین در MPSPسیستم مورد نیاز در الگوریتم 

نمایش داده شده است،  "3شکل "در سیستم هدایت و کنترل سامانه که 

علاوه بر نمایش حلقه اصلی سیستم کنترل، حلقه مشابهی نیز با مدل عملگر 

 شود.     دیده می MPSPبه همراه مدل دینامیک سیستم در الگوریتم 

در این سامانه، حلقه کنترل براساس کنترل فرمان زاویه پیچ بسته شده 

فرمان زاویه پیچ بوده و با اجرای الگوریتم ، 𝑈𝑐متغیر کنترلی است، بنابراین

MPSP شود که در انتهای زمان اصلاح می ایگونههفرمان کنترل زاویه پیچ ب

پرواز سامانه، خطای شرایط نهایی کمتر از میزان مجاز باشد. همچنین در این 

و  𝑞ایشود که در حلقه کنترل با فیدبک گرفتن از سرعت زاویهشکل دیده می

که مقدار مطلوب زاویه پیچ است، دنبال  𝑈𝑐، فرمان ورودی 𝜃آن  انتگرال

 گردد.می

 
Fig. 2 Closed-Loop Algorithm for Guidance and Control System 

 الگوریتم حلقه بسته سیستم هدایت و کنترل  2شکل 

گونه که گفته شد، در این شکل علاوه بر الگوریتم سیستم کنترل، همان

نیز نمایش داده شده است.  MPSPفرمان هدایت به روشچگونگی اصلاح 

که خطای شرایط نهایی بیشتر از میزان مجاز باشد طبق این الگوریتم تا زمانی

تکرار  MPSP حلقه اصلاح شده و 𝑑𝑈𝑘 با اضافه شدن مقدار 𝑈𝑐کنترلی فرمان

تکرار این حلقه تا کمتر شدن خطای شرایط نهایی از میزان مجاز  شود.می

کنترل پیچ، قابل استناد بوده  یابد. با ارضای این شرط، فرمان هدایتادامه می

شوند. در این حالت، سامانه و برای اجرا به سیستم کنترل سامانه فرستاده می

های سیستم ناوبری، از این فرامین حامل تا بروزرسانی بعدی توسط داده

 کند.استفاده می

زمان کافی برای تولید فرامین جدید، منظور داشتن قابل ذکر است که به

مقدار این تاخیر به اندازه  تولید تا اجرای فرامین وجود دارد. تاخیری بین

سیستم ناوبری است. با توجه به  فاصله زمانی بین بروزرسانی اطلاعات توسط

سازی سیستم کنترل در معادلات الگوریتم توضیحات ارائه شده به منظور مدل

MPSP شود.یر به دستگاه معادلات حالت سیستم اضافه میدو معادله ز 

(25) �̇� = 𝑞 

(26) 
𝛿�̇� = −

1

𝑡𝑎
𝛿𝑣 +

𝑘𝑎

𝑡𝑎
(𝑈𝑐 + 𝑘1𝑞 + 𝑘2𝜃) 

ضریب میرایی  𝑘1ضریب عملگر،   𝑘𝑎ثابت زمانی عملگر،  𝑡𝑎که در این معادله 

 ضریب انتگرال گیر است.  𝑘2در حلقه داخلی و 

 MPSPسازی معادلات حالت توسط الگوریتم پیاده -4-3

صورت زیر نوشته در فرم کلی، معادلات حالت یک سیستم غیرخطی به

 شود.می
(27) �̇� = 𝑓(𝑋, 𝑈) 

(28) 𝑌 = ℎ(𝑋) 

𝑋که در این معادلات  ∈ ℜ𝑛,𝑈 ∈ ℜ𝑚, 𝑌 ∈ ℜ𝑝 های خروجی، به ترتیب متغیر

برای حل این معادلات  های حالت معادلات هستند.های کنترلی و متغیرمتغیر

ها را در فرم گسسته بیان کنیم. این های عددی لازم است ابتدا آنبه روش

 شود.صورت زیر بیان میمعادلات در فرم گسسته با استفاده از روش اویلر به
(29) 𝑋𝑘+1 = 𝐹𝑘(𝑋𝑘 , 𝑈𝑘) = 𝑋𝑘 + ∆𝑡 𝑓(𝑋𝑘 , 𝑈𝑘) 

 
Fig. 3 Control and Guidance Algorithm Based on MPSP Method 

 MPSPالگوریتم هدایت و کنترل سامانه به روش  3شکل 
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𝑛 های حالت در این دسته معادلات به تعدادمتغیر = بوده به فرم زیر  8

 شود.نوشته می
(30) 𝑋𝑘 = [𝑉𝑘𝛾𝑘𝑟𝑘𝛼𝑘𝑞𝑘𝜑𝑘𝜃𝑘𝛿𝑣𝑘

]
T 

نهایی و همچنین فاصله سامانه از سطح  خروجی معادلات نیز برد در زمان

بنابراین معادلات  زمین در پایان زمان هدایت در نظر گرفته شده است.

𝑘 پایان فاز هدایت در شرایط خروجی = 𝑁 هابه فرم زیر بوده و تعداد آن 𝑝 =

 در نظر گرفته شده است. 2

(31) 𝑌𝑁 ≜ [𝑅𝑓(𝑋𝑁) 𝑟𝑁]T 
است که تابعی از شرایط انتهای فاز هدایت برد نهایی سامانه  𝑅𝑓در این رابطه 

و بعد از خاموشی موتور بوده و در شرایط خارج از جو و با فرض کروی بودن 

قابل  [14[ و زارچان ]13زمین، با استفاده از فرمول ارائه شده توسط ولون ]

 محاسبه است.

(32) 
𝑟𝑁
𝑟

=
1 − cos∅

𝜆 cos2(𝛾𝑁)
+

cos (𝜙 + 𝛾𝑁)

cos (𝛾𝑁)
 

فاصله سامانه از مرکز زمین است که اگر برابر شعاع زمین   𝑟در این رابطه

𝑟باشد  = 𝑅𝑒  در این صورت∅ = 𝜑𝑓 − 𝜑𝑁  زاویه مسیر بین افق لحظه پایان

صورت زیر هدایت و افق لحظه اصابت سامانه با زمین بوده و برد نهایی به

 شود.محاسبه می
(33) 𝑅𝑓 = 𝜑𝑓 𝑅𝑒 

 شود.زیر محاسبه می صورتبه 𝜆ضریب  (32) قابل ذکر است که در رابطه

(34) 𝜆 =
𝑟𝑁𝑉𝑁

2

𝐺𝑀
 

𝐺𝑀 که در این رابطه = 3.989878561𝑒14 ثابت گرانش است. ضریب 

 (24، معادلات )MPSPسازی الگوریتم هدایت و کنترل شبهه بهینه برای پیاده

بیان  ( به فرم گسسته در یک دسته معادلات26( و )25به همراه دو معادله )

𝑓(𝑋𝑘( دسته معادلات 29در معادله ) گردد. در این حالتمی , 𝑈𝑘) صورت به

 شود.زیر نوشته می

(35) 

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

𝐴 + 𝑇

𝑚
cos𝛼𝑘 −

𝑍𝛼𝛼𝑘 + 𝑍𝑞𝑞𝑘 + 𝑍𝛿𝛿𝑣𝐾

𝑚
sin𝛼𝑘 −𝑔 sin 𝛾𝑘

𝐴 + 𝑇

𝑚𝑉𝑘
sin 𝛼𝑘 +

𝑍𝛼𝛼𝑘 + 𝑍𝑞𝑞𝑘 + 𝑍𝛿𝛿𝑣𝐾

𝑚𝑉𝑘
cos 𝛼𝑘 + (

𝑉𝑘

𝑟𝑘
−

𝑔

𝑉𝑘
) cos 𝛾𝑘

𝑉𝑘 sin 𝛾𝑘

𝑞𝑘 −
𝐴 + 𝑇

𝑚𝑉𝑘
sin 𝛼𝑘 −

𝑍𝛼𝛼𝑘 + 𝑍𝑞𝑞𝑘 + 𝑍𝛿𝛿𝑣𝐾

𝑚𝑉𝑘
cos 𝛼𝑘 + 

𝑔

𝑉𝑘
cos 𝛾𝑘

1

𝐼𝑦
(𝑀𝛼𝛼𝑘 + 𝑀𝑞𝑞𝑘 + 𝑀𝛿𝛿𝑣𝐾

)

𝑉𝑘 cos 𝛾𝑘

𝑟𝑘
𝑞𝑘

−
1

𝑡𝑎𝑐
𝛿𝑣𝐾

+
𝑘𝑎𝑐

𝑡𝑎𝑐
(𝑢𝑐𝑘

+ 𝑘1𝑞𝑘 + 𝑘2𝜃𝑘) ]
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

های است، ماتریس لازم 𝐵𝑘ماتریس محاسبه برای (9) رابطه طبق همچنین

ت 𝐹𝑘��حساسی 𝜕𝑈𝑘⁄ ،𝜕𝐹𝑘 𝜕𝑋𝑘⁄ و𝜕𝑌𝑁 𝜕𝑋𝑁⁄ محاسبه شوند. ماتریس   

طور تحلیلی قابل ه( ب34( و )29حساسیت اول و دوم با استفاده از معادلات )

محاسبه  که در هر لحظه از بروزرسانیمحاسبه هستند. بنابراین با توجه به این

سازی شبیه صورت تحلیلی محاسبه شده و درها لازم است، این معادلات بهآن

های این علت بزرگی بعضی از آرایهسازی شده است. قابل ذکر است که بهپیاده

 ها در این مقاله پرهیز شده است.ها از ارائه آنماتریس

توابع خروجی نسبت به متغیرهای  اما ماتریس حساسیت سوم، مشتق

( محاسبه 33(و )32که با توجه به معادلات )جاییاز آن لحظه نهایی است.

𝑌𝑁��تحلیلی ماتریس  𝜕𝑋𝑁⁄ سادگی ممکن نیست و محاسبه آن نیز فقط هب

یک بار لازم است، بنابراین برای محاسبه آن از روش محاسباتی استفاده شده 

 است.

 بررسی نتایج 5-

سازی الگوریتم هدایت و کنترل شبهه در ادامه نتایج حاصل شده از پیاده

ای سوخت جامد نمایش زیر مداری یک مرحلهبرای یک سامانه  MPSPبهینه 

ای سوخت داده شده است. قابل ذکر است که با انتخاب سامانه یک مرحله

سازی جامد، توانمندی الگوریتم در حذف خطاهای ناشی از عدم دقت در مدل

جرمی و آیرودینامیکی، خطاهای ساخت، اغتشاشات محیطی و خطای 

بینی شده برای رسی دقت در برد پیشمحاسبه تراست و زمان سوزش،  با بر

 سامانه به خوبی نمایش داده شده است.

همچنین لازم به ذکر است که در این مقاله برخلاف اکثر مقالات که 

برای نمایش سرعت و دقت الگوریتم پیشنهادی، فقط همگرایی را از چند 

 دهند، در اینشرایط اولیه متفاوت جهت رسیدن به شرایط مطلوب نشان می

سازی پرواز، یکی در شرایط واقعی ودیگری با مقاله با انجام همزمان دو شبیه

سازی، همگرایی در کل زمان پرواز به همراه مدل در نظر گرفتن خطاهای

بروزرسانی متغیرهای حالت با استفاده از اطلاعات سیستم ناوبری اینرسی، 

 بررسی شده است. 

ها در زمان رواز و اجرای آنسازی پهمچنین با انجام همزمان دو شبیه

سازی الگوریتم در زمان حقیقی نیز اثبات کمتر از زمان حقیقی امکان پیاده

ها مدل واقعی سامانه با سازیگونه که گفته شد، یکی از این شبیهشد. همان

سازی فرض صحت محاسبات آیرودینامیکی، جرمی و تراست بوده و شبیه

بات هدایت است که دارای خطا در دیگر، مدل مورد استفاده در محاس

محاسبات آیرودینامیکی، مشخصات جرمی و خطای محاسبه نیروی تراست 

 است.

قابل ذکر است که الگوریتم پیشنهادی نیازمند مقدار اولیه بهینه برای 

بینی شده است که مقادیر اولیه فرمان زاویه پیچ فرمان زاویه پیچ است. پیش

سازی در شرایط نامی در ط الگوریتم بهینهها توسبراساس کلیه محدودیت

چند نقطه از برد درگیری محاسبه شده و در حافظه کامپیوتر پرواز ذخیره 

های فرمان نیاز در عملیات، از دادهگردد. در این صورت در عمل برای برد مورد

شود. در مثال ذکر شده فرمان زاویه زاویه پیچ در نزدیکترین برد استفاده می

 40های در بازهکیلومتر  380تا بیشترین  کیلومتر 220برد کمترین پیچ از 

که محاسبات جاییگردد. از آنکیلومتری به عنوان مقادیر اولیه ذخیره می

شود، الگوریتم و زمان محاسبه آن خارج از مذکور در زمان عملیات انجام نمی

ز مقادیر اولیه بحث این مقاله است. اما زمان همگرایی الگوریتم برای رسیدن ا

نظر و همچنین توانایی همگرایی در زمان به فرمان زاویه پیچ در برد مورد

 حقیقی پرواز سامانه اهمیت فراوانی دارد.

در محاسبات انجام شده برای سامانه ارائه شده زمان همگرایی اولیه کمتر 

ته ثبت شده است. الب GHz  4.2تکرار توسط پردازشگر 20ثانیه و بعد از  5از 

سازی و ذخیره اطلاعات این زمان با در نظر گرفتن اجرای همزمان دو شبیه

 فراوانی است که در عملیات موردنیاز نیست. 

 MPSPکه زمان کل اجرای برنامه با اجرای الگوریتم جایینآهمچنین از 

ثانیه بوده، بنابراین سرعت اجرا بیش از دو برابر  20کمتر از  Hz1با فرکانس 

 ثانیه موتور روشن است.   49زمان حقیقی در 

دهد که استفاده از این الگوریتم باعث افزایش زیادی در نتایج نشان می

ای که فقط در فاز دقت اصابت سامانه زیر مداری سوخت جامد تک مرحله

 را دارد، شده است. موتور روشن قابلیت هدایت و کنترل سامانه

 320سازی یک سامانه زیر مداری برای اصابت در برد در ادامه نتایج مدل

نمایش  1کیلومتری ارائه شده است. مشخصات کلی این سامانه در جدول 
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گونه که گفته شد در روش هدایت ارائه شده، هدف داده شده است. همان

اساس مان پرواز برفرمان کنترل زاویه پیچ است که در ز 1محاسبه برخط

متغیر  اطلاعات ثبت شده توسط سیستم ناوبری بروزرسانی گردد. بنابراین

با فرکانس  MPSP، فرمان زاویه پیچ بوده و با اجرای الگوریتم 𝑈𝑐کنترلی 

شود که در انتهای زمان پرواز سامانه، خطای ای اصلاح میگونههمشخص، ب

 اشد.شرایط نهایی مدل، کمتر از میزان مجاز ب

سه منحنی نمایش داده  تغییرات فرمان کنترل زاویه پیچ در "4شکل"در 

بینی شده برای شده است. منحنی خط چین، فرمان کنترل زاویه پیچ پیش

است. این منحنی برای شرایط اولیه کیلومتر  340اصابت سامانه نامی در برد 

به منحنی خط نقطه بار تکرار الگوریتم،  20مورد استفاده قرار گرفته و بعد از 

کیلومتر  320در این شکل تبدیل شده است. این فرمان، سامانه نامی را به برد 

بنابراین قبل از پرتاب موشک، الگوریتم ارائه شده خطای اولیه  خواهد رساند.

صورت خط نقطه، به توسط فرمان نمایش داده شده به کیلومتر را 20حدود 

رساند که البته کمتر از یک کیلومتراز دید مدل ارائه شده در الگوریتم می

سازی با پارامترهای واقعی هنوز خطای زیادی با شرایط واقعی دارد. شبیه

کیلومتر  343دهد که با اجرای این فرمان سامانه واقعی در برد نشان می

 .اهد کرداصابت خو

دهنده فرمان کنترل زاویه همچنین در این شکل منحنی خط پر نشان

پیچ نهایی در کل زمان موتور روشن است. این منحنی در طول پرواز هر یک 

صورت ثانیه یک بار بروزرسانی شده و نتیجه نهایی که به سامانه اعمال شده به

ین منحنی شود در اگونه که دیده میاین منحنی خط پر است. همان

شود که های پایانی موتور روشن دیده میهایی خصوصا در زمآنشکستگی

دهنده بروزرسانی آن و تغییر فرمان کنترلی جهت جبران خطاهای مسیر نشان

 پرواز است. 

مسیر پرواز سامانه توسط دو منحنی نمایش داده شده است.  "5شکل "در

سامانه در الگوریتم منحنی خط پر، مسیر نامی محاسبه شده توسط مدل 

MPSP شکل "صورت خط نقطه در بوده که توسط فرمان نمایش داده شده به

همگرا شده است. منحنی خط چین نیز کیلومنر  320برای رسیدن به برد  "4

مسیر واقعی سامانه با همین فرمان هدایت است که تحت شرایط اغتشاشی 

کیلومتر  343برد  وزرسانی،واقعی و توسط مدل واقعی سامانه  قبل از اولین بر

 دهد.را نمایش می

قابل ذکر است که در این مثال خطای محاسبات ضرایب آیرودینامیکی و 

 در نظر گرفته شده است. 2تراست در مدل نامی مطابق جدول 

بینی مسیر پرواز واقعی سامانه در چهار زمان نمایش پیش" 6شکل "در 

داده شده است. منحنی با نماد مربع مسیر احتمالی موشک بدون بروز رسانی 

تکرار و قبل از پرتاب سامانه  20اطلاعات و با منحنی فرمان تولید شده بعد از 

است. منحنی با نماد مثلت مسیر احتمالی موشک با فرض اجرای صحیح 

بعد از شلیک است. یعنی در این حالت اطلاعات سامانه تا  30تا ثانیه  الگوریتم

بروزرسانی شده و هر یک ثانیه یک منحنی فرمان جدید تولید  30ثانیه 

شود و سپس با قطع بروزرسانی و یا عدم همگرایی الگوریتم با منحنی می

لوزی، ادامه مسیر داده شود. منحنی با نماد  30فرمان تولید شده در ثانیه 

را نمایش  40مسیر پرواز احتمالی سامانه با اجرای صحیح الگوریتم تا ثانیه 

دهد. همچنین منحنی نمایش داده شده با نماد دایره مسیر واقعی سامانه می

دهد. با اجرای صحیح الگوریتم تا انتهای فاز موتور روشن را نمایش می

 بهکیلومتر  23خطای شود با اجرای کامل الگوریتم همانگونه که دیده می

 

                                                                                                                                      
1 Online 

 مشخصات کلی سامانه 1جدول 

Table 1 General Specifications of the FlyingVehicle System 
 مقدار واحد عنوان

 kg 3600 وزن کل سامانه

 kg 2500 وزن سوخت

 ton 12 تراست متوسط

 2kgm 27380 گشتاور اینرسی عرضی

 sec 49 زمان سوزش

 cm 60 قطر

 cm 900 طول

 اختلاف بین سامانه واقعی و مدل نامی 2جدول 

Table 2 Difference between the real system and the approximate model  
 مقدار واحد عنوان

 𝑀𝛼 % 20مشتق گشتاور آیرودینامیکی
 𝑀𝑞 % 20مشتق گشتاور آیرودینامیکی
 𝑍𝛼 % 20مشتق نیروی آیرودینامیکی

 𝑍𝑞 % 20آیرودینامیکیمشتق نیروی 
 𝐴 % 5نیروی آیرودینامیکی محوری 

 𝑇 % 5نیروی پیشران محوری

 
Fig. 4 Pitch Angle Control Command, Initial Prediction and after 

Update 

 فرمان کنترل زاویه پیچ اولیه، قبل از بروزرسانی و پس از اتمام بروزرسانی 4شکل 

 
Fig. 5Real Flight Path and Calculated Flight Path with MPSP 

Algorithmbefore Update 

 قبل از بروزرسانی MPSP مسیر پرواز واقعی و مدل شده توسط الگوریتم 5شکل 
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Fig. 6 Real Flight Path,before and after Pitch Angle Control Command 
Update 

 بروزرسانی فرمان کنترل پیچمسیر پرواز واقعی سامانه قبل و بعد از  6شکل 

دلیل پرواز در فاز کمتر از یک کیلومتر کاهش می یابد. قابل ذکر است که به

سازی آیرودینامیک، خطای برخورد نهایی موتور خاموش و وجود خطا در مدل

 توان از مقدار مشخصی کمتر کرد. را نمی

واقعی سامانه مقایسه فرمان زاویه پیچ نهایی با زاویه پیچ " 7شکل "در 

شود تبعیت زاویه پیچ از فرمان گونه که دیده مینمایش داده شده است. همان

 کنترلی نشان دهنده طراحی مناسب سیستم کنترل است.

زاویه حمله سامانه ناشی از اجرای فرمان کنترل زاویه پیچ  "8شکل "در 

ست. درجه نمایش داده شده ا 30از حالت عمودی تا رسیدن به زاویه حدود 

 17زاویه حمله به ماکزیمم مقدار  28شود در ثانیه گونه که دیده میهمان

متر  750سرعت در حدود  "9شکل "درجه رسیده است. در این زمان مطابق 

باشد. بنابراین شتاب میbar  1.2 بر ثانیه بوده و فشار دینامیکی نیز حدود

دهد که مطابق میجانبی زیادی به سامانه وارد نخواهد شد. محاسبات نشان 

بوده و در بدترین شرایط  g 1.5 شتاب جانبی در این زمان کمتر از "10شکل "

 از این مقدار فراتر نخواهد رفت. 

های کنترل بردار تراست مقادیر چرخش بالک "11شکل "همچنین در 

 حدود شود ماکزیمم چرخشگونه که دیده مینمایش داده شده است. همان

ر بروزرسانی فرامین هدایت که باعث تغییرات ناگهانی در درجه است و تاثی 25

فرامین لحظات پایانی شده، با تغییراتی که در چرخش بالک ابجاد کرده است 

سازی تابع تبدیل باشد. البته قابل ذکر است که با توجه به مدلمشهود می

ثانیه که کمتر از میلی 60عملگر در الگوریتم ارائه شده با ثابت زمانی 

ملگرهای سامانه متداول است، تغییرات ناگهانی نمایش داده شده در این ع

 باشد.شکل، در پهنای باند عملگر می

درصد از ابتدای زمان  80قابل ذکر است در الگوریتم ارائه شده تقریبا در 

شود. در ادامه روشن بودن موتور همگرایی الگوریتم با اولین تکرار تامین می

ها افزایش یافته و تا زمان روشن بودن موتور، تعداد تکرار با رسیدن به انتهای

تکرار الگوریتم همگرا  6که بعد از تکرار قابل قبول است. در صورتی 6ماکزیمم 

نشد. منحنی فرمان قبلی جهت اجرا مورد استفاده قرار گرفته و الگوریتم با 

ایی الگوریتم شود. بنابراین عدم همگرهای ثانیه جدید دوباره تکرار میداده

خللی در پرواز سامانه ایجاد نکرده و افزایش دقت با استفاده از اطلاعات برخط 

 از آن ثانیه به بعد حاصل نخواهد شد.

 دهد که افزایش ها در این مثال نشان میبررسی فرکانس بروزرسانی داده

 

 
Fig. 7 Comparing Pitch Angle Control Final Command and the Real 

Pitch Angle of the System 

 مقایسه فرمان کنترل زاویه پیچ با زاویه پیچ واقعی سامانه 7شکل 

 
Fig. 8 System Angle of Attack in Motor-On Phase   

 زاویه حمله سامانه در زمان موتور روشن 8شکل 

 
Fig. 9 Velocity and Dynamic Pressure in All of Flight Time 

 سرعت و فشار دینامیکی سامانه در کل زمان پرواز 9شکل 
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Fig. 10 Lateral Acceleration in Motor-On Phase   

 شتاب جانبی سامانه در  زمان موتور روشن 10شکل 

 
Fig. 11 Vane Deflection in Motor-On Phase   

 های کنترل جهت تراست در  زمان موتور روشنچرخش بالک 11شکل 

های انتهایی هدایت باعث افزایش سرعت نافرکانس بروزرسانی در زم

شود. ولی زمان موجود همگرایی و کاهش ماکزیمم چرخش کمتر عملگرها می

برای اجرای الگوریتم را کاهش داده و ممکن است سبب عدم امکان اجرای 

با  Hz1دهد که فرکانس ها نشان میصورت برخط گردد. تحلیلالگوریتم به

تضمین اجرای برخط الگوریتم، همگرایی مناسبی  برحاشیه امنیت خوبی علاوه

کند. البته قابل ذکر است که در صورت تغییر در دینامیک سامانه نیز ایجاد می

 ممکن است فرکانس بروزرسانی دیگری برای سامانه جدید مناسب باشد. 

ثانیه انتخاب شده و    0.02سازیهمچنین در این مثال بازه زمانی گسسته

𝑁 = ر گرفته شده است. انتخاب بازه زمانی کمتر سبب افزایش در نظ 2500

دهد. بنابراین حافظه موردنیاز شده و سرعت اجرای هر تکرار را کاهش می

سازی باید به زمان اجرای الگوریتم برای انتخاب مناسب بازه زمانی گسسته

)زمان روشن بودن موتور(، حافظه قابل دسترس و سرعت اجرای الگوریتم 

 برخط توجه نمود.  صورت به

 نتیجه گیری6- 

در این مقاله یک روش هدایت حلقه بسته در جو غلیظ با در نظر گرفتن 

کیلومتر ارایه  320دینامیک حلقه کنترل برای یک سامانه زیر مداری با برد 

شد. با این روش اختلاف برد ناشی از خطای محاسبات آیرودینامیکی، جرمی 

ناپذیر است کاهش یافته و قه باز اجتنابو نیروی تراست که در مدل حل

پذیر بودن سامانه محاسبه فرمان کنترل زاویه پیچ در کل زمان کنترل

بروزرسانی گردید. بنابراین تا حد امکان دقت سامانه بدون استفاده از هدایت 

 فاز نهایی افزایش یافت.

ی اثر باد سازقابل ذکر است که روابط ارائه شده در این مقاله توانایی مدل

را ندارند، ولی با توجه با لحاظ کردن مقدار اولیه برای زاویه حمله، اثر باد 

مورد ارزیابی قرار گرفت. نتایج نشان داد که این روش توانایی حذف اختلال 

سازی افزار شبیهنرم سازی انجام شده بانتایج شبیه باد را نیز دارد. همچنین

 طور کامل اثبات شد.هب پرواز معتبر مقایسه شده و صحت آن

های هدایت صریح است قابل ذکر است که روش ارائه شده، از جمله روش

ای و با توجه به شرایط موجود، صورت لحظهکه در آن، محاسبات پرواز به

 شود.زیر بهینه حل شده و فرامین هدایت بروزرسانی می صورتبه

 ایستای مدل پیشگوریزی سازی این روش از تکنیک برنامهبرای پیاده  

MPSP یک روش کنترل زیر بهینه است که بر پایه  استفاده شد. این تکنیک

تئوری کنترل بهینه غیرخطی استوار بوده و با توجه به ماهیت حلقه بسته 

سازی معادلات شدت کاهش داد. پیادههبازگشتی آن، مقدار محاسبات را ب

ایت و کنترل را با یک توان محاسبات هدنشان داد که با این تکنیک می

ای انجام داد. در انتها با انجام دو صورت لحظهکامپیوتر داخلی در سامانه به

سازی همزمان درصفحه، همگرایی و دقت روش برای تولید و بروزرسانی شبیه

فرمان پیچ مناسب جهت رسیدن به برد موردنظر نمایش داده شده و توانایی 

ایی که در جو غلیظ پرواز کرده و فاقد هاین روش جهت کاهش خطای سامانه

سیستم هدایت فاز نهایی هستند اثبات شد. در آینده با توسعه روابط در 

سازی فضای سه بعدی و اعمال کلیه اغتشاشات، توانمندی الگوریتم برای پیاده

 در سامانه واقعی ارائه خواهد شد. 
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