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منظور اجتناب از برخورد با عوارض زمینی و با قید محدود بودن دامنه ارتفاع در یک در مقاله حاضر، مسئله طراحی مسیر یک وسیله پرنده به 
پذیری مسیر طراحی شده، به منظور بهبود قابلیت تعقیباست.  های زمین مورد بررسی قرار گرفتهدالان پروازی متأثر از شکل پستی و بلندی

های عملکردی وسیله پرنده، اثر دو پارامتر عملکردی بیشینه نرخ صعود و بیشینه نرخ افزایش زاویه مسیر پرواز وسیله پرنده در وجه به ویژگیبات
سازی زمان های هزینه مختلف جهت کمینهسازی معیار عملکرد سیستم، طی تعریف تابعاست. در این راستا، کمیالگوریتم حل وارد شده 

سازی ریاضیاتی عوارض زمینی که به عنوان خط سیر مدلتلاش کنترلی و شتاب عمودی وارد بر وسیله پرنده انجام پذیرفته است.  عملیات،
مسئله از تئوری کنترل در نهایت جهت حل  است. شده سازیای توانی جهت هموارسازی پیادهجملهمکانی تهدید محسوب می شود از راهکار چند

های عددی صورت پذیرفته مؤید کارایی راهکار سازیارزیابی مطالعات موردی و شبیهاست. ریزی غیرخطی استفاده شده برنامهکار بهینه و راه
ریزی مسیر در مانورهای پروازی با الزام ارتفاع پایین جهت تعقیب و اجتناب از خطرات مستقیم و غیر مستقیم پیشنهادی برای حل مسئله برنامه
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 In the present paper the problem of designing a flying vehicle trajectory to avoid the collision with 

Terrain by limiting the flight range in a flight corridor influenced by the shape of the terrain has been 

investigated. In order to improve the traceability of the designed trajectory, considering the performance 
characteristics of the aircraft, the effect of two performance parameters including of the maximum rate 

of climb and the maximum increasing rate of the flight path angle, are considered in the solution 

algorithm. In this regard, the quantification of the system performance, has been implemented during 
the definition of different cost functions to minimize the operating time, control effort and vertical 

acceleration imposing on the aircraft. Mathematical modeling of the terrain which is considered as the 

route location of the threat, has been implemented using a power polynomial solution for smoothing. 
Finally, optimal control theory and nonlinear programming approach are utilized to solve the defined 

problem. The evaluation of case studies and numerical simulations confirmed the effectiveness of the 

proposed approach to solve the planning problem in flying maneuvers with low altitude requirements 

for follow and avoidance of direct and indirect environmental hazards. 
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 مقدمه 1-

پرواز نزدیک به سطح زمین، یکی از الزامات عملیاتی مهم در برخی از 

 های نظامی و غیرنظامی است.سناریوهای پروازی وسایل پروازی با مأموریت

منظور پنهان شدن هواپیما از دید در شرایط تهدیدِ پدافند هوایی و به

رادارهای شناسایی دشمن، پرواز نزدیک به عوارض زمین، غیرقابل اجتناب 

نظامی مانورهای خواهد بود. علاوه بر حوزه نظامی، از جمله کاربردهای غیر

های مناطق توان به فرود در فرودگاهتعقیب و اجتناب از عوارض زمین، می

زنی در مناطق شهری، شناسایی پروازی منابع زیرزمینی و کوهستانی، گشت

سازی الزاماتِ اجتناب از موانع و .... اشاره نمود. در همه این موارد، برآورده

ای برخوردار است. با پیشرفت های زمین از اهمیت ویژهبلندی وپستی 

استفاده از این وسایل پرنده، های هواپیماهای بدون سرنشین و رواج فناوری

برخی از مانورهای پروازی نظیر شناسایی در ارتفاع پایین، مراقبت و 

های مرزی در مناطق کوهستانی، شناسایی مواضع دشمن در بازرسی

های جستجو و نجات در فضاهای بسته های تنگ و محدود، عملیاتمحیط

ه کاربرد مانورهای عملیاتی های زیرزمینی نیز به حوزها و تونلمانند ساختمان

اند. پرواز هواپیما در نزدیکی سطح اجتناب از عوارض و موانع اضافه شده

ی روی برد خلبان زمین، مستلزم تعریف مود پروازی ارتفاع پایین در برنامه

لحظه از شرایط پروازی و محیط پیرامون بهخودکار و آگاهی کامل و لحظه
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ین پژوهش، کاهش بارکاری خلبان خودکار با باشد. یکی از اهداف اصلی امی

های مربوطه برای اجرای تعریف سامانه طراحی مسیر ایمن و دستورالعمل

 و تعقیب عوارض زمینی است. مانورهای عبور از موانع

طور کلی در کلیه سناریوهای پروازی از قبیل موارد یاد شده، موضوع به

صورت به 2(TAرض زمینی )و اجتناب از عوا 1(TFتعقیب عوارض زمینی )

یک محدودیت حرکتی جهت تعیین منطقه قابل پرواز، وارد مسئله طراحی یا 

نکته مهم در این مسائل توجه به قابلیت  .[1-3]شود ریزی مسیر میبرنامه

های عملکردی و انطباق پذیری خصوصیات هندسی این مسیرها با توانایی

خواهد این مسیر را در ای است که میهای دینامیکی وسیله پرندهمحدودیت

کنون، تا یک بازه زمانی محدود دنبال کند. در اکثر راهکارهای ارائه شده

شود و ها حل میفرآیند طراحی مسیر، بدون در نظر گرفتن این محدودیت

نهایتاً این وظیفه سیستم کنترل خواهد بود که تا حد ممکن مسیر حرکت 

وسیله پرنده را بر پروفیل مسیر مرجع منطبق و آن را دنبال کند. درجه 

یات خطای انحراف از مسیر مرجع در چنین مواردی تابعی از خصوص

 های زمین خواهد بود.عملکردی، دینامیک سیستم و وضعیت پستی و بلندی

هدف از این پژوهش، ارائه راهکاری نوین جهت طراحی مسیر مرجع 

پروازی یک هواپیما در مانور تعقیب عوارض زمین است. طراحی مسیر مرجع 

تی و پروازی، عموماً قبل از پرواز و با توجه به اطلاعات موجود از وضعیت پس

های عملکردی وسیله پرنده و های زمین و موانع موجود، تواناییبلندی

شده  های عملیاتی درجهای آن و همچنین با توجه به محدودیتزیرسیستم

 آید.دست میدر ماموریت تعریف شده برای وسیله پرنده به

ریزی مسیر پروازی تا حد ممکن سریع بر فراز در این مقاله، هدف، برنامه

، "1شکل "های زمین، با حفظ یک باند ارتفاعی مجاز مطابق تی و بلندیپس

محدود به یک ارتفاع کمینه و یک ارتفاع بیشینه از سطح عوارض زمین و 

سایر موانع موجود در حوزه تعریف شده عملیاتی هواپیما است. به بیانی دیگر، 

های ز ویژگیبایستی مسیری را طی کند که اوسیله پرنده در هنگام پرواز می

 :اثرپذیری آن از سه عامل زیر است این مسیر

 های زمین و موانع و خطرات موجودالف( شکل پستی و بلندی

 ای عملکردی و فیزیکی وسیله پرندهب( توانمندی ه

 ج( معیارهای عملکردی و عملیاتی

البته قابل ذکر است که در بحث طراحی مسیر در مانور تعقیب پستی و 

های های زمین و ویژگیزمین، دو محدودیت شکل پستی و بلندیهای بلندی

باشند و فضای های ذاتی مسئله میعملکردی سیستم، از جمله محدودیت

دهند و عامل سوم، گیری در جهت طراحی مسیر را تشکیل میاصلی تصمیم

معیارهای عملکردی سیستم است، که انتخاب نهایی مسیر با توجه به این 

 گیرد.گیری انجام میی مُجاز تصمیممعیار در فضا

طراحی مسیر حرکت، تنها اختصاص به مشخصات هندسی مسیر حرکت 

ندارد و در بعضی موارد علاوه بر محاسبه مختصات حرکت وسیله پرنده، سایر 

های متغییرها ی دینامیکی و کنترلی نیز در حالت مدار باز به صورت خروجی

این نکته قابل ذکر است که در راستای شوند. همچنین برنامه، محاسبه می

مبنای معادلات پروازی جرم شده که بر پذیر بودن مسیر طراحیارتقاء تعقیب

ای و در صفحه عمود بوده است، اثر دو پارامتر عملکردی بیشینه نرخ نقطه

صعود و بیشینه نرخ افزایش زاویه مسیر پرواز در فرآیند محاسباتی مسئله 

 است.وارد شده 

 مبنای اصولگیری ریاضیاتی در این زمینه، عموماً برختارهای تصمیمسا
 

                                                                                                                                  
1 Terrain Following 
2 Terrain Avoidance 

 
Fig. 1 Aircraft flight corridor concept in TF/TA maneuvers 

 مفهوم دالان مجاز پروازی در مانور تعقیب و اجتناب از عوارض زمین 1شكل 

بر آن، مبانی و اند و با توجه به نوع مسئله و شرایط حاکم یابی بنا شدهبهینه

کند. در این اصول تئوری کنترل بهینه نقش اساسی را در این حوزه ایفا می

ریزی مسیر و های حل مسئله برنامهطیفی که یکی از روشراستا، از روش شبه

با ویژگی شعاع همگرایی بزرگ و در عین حال زمان همگرایی نسبتاً سریعی 

 باشد، استفاده شده است.می

 ر پیشینه تحقیقمروری ب -1-1

های زمین از طراحی مسیر بهینه پروازی در مانور تعقیب پستی و بلندی

باشد و هم اکنون نیز جمله موارد مورد توجه محققان در این زمینه می

های متعددی در مراکز تحقیقاتی و دانشگاهی در این زمینه و خصوصاً تلاش

 است.کاربرد آن در وسایل پرنده بدون سرنشین در جریان 

منظور تولید مسیر مرجع در مقالات پیشنهاد و در های متنوعی بهروش

است. ارائه داده شده  TF/TAاین میان راهبردهای مختلفی برای اجرای مانور 

زی پویا برای طراحی مسیر بهینه ری، روش برنامه[4]عنوان مثال، در مرجع به

سازی شده پروفیل است. در این رویکرد، از مدل گسستهکار گرفته شده به

عوارض زمین، قبل از انجام جستجو برای یافتن مسیر بهینه استفاده شده 

 است. 

، با استفاده از الگوریتم ژنتیک برای اولین بار مسئله پرواز بر [5]مرجع 

است. در این  های زمین را مورد بررسی و حل قرار دادهو بلندی تیفراز پس

های زمین استفاده سازی پستی و بلندیهای فوریه برای مدلپژوهش، از سری

دست آمده در این کار، مزیت الگوریتم ژنتیک بر است. نتایج به شده

 است.های گرادیانی را اثبات کرده ریزی پویا و روشبرنامه

کوپتر در بندی جدید را برای پرواز هلی، یک فرمول[6]و  [2]مراجع 

اند. سازی پونتریاگین ارائه دادهنزدیکی عوارض زمین با استفاده از اصل کمینه

در این روش، مدل عوارض زمینی به شکل مستقیم در معادلات سینماتیک 

تخراج مسیرهای پروازی با کمترین زمان است و هدف، اسحرکت وارد شده

 باشد.پرواز و کمترین فاصله از عوارض می

ای طراحی مسیر پرواز ، روش جدیدی را بر[3]در همین راستا، مرجع 

TF است. معادلات دینامیک پرواز پرنده در هبا معیار کمترین زمان ارائه داد

صفحه افق و با مدل خطی آیرودینامیک و تراست و با فرض جرم ثابت در نظر 

است. همچنین مدل عوارض زمینی با استفاده از اطلاعات گسسته شده گرفته

 .استاستخراج شده 3های چبیشفایجملهکارگیری چندموجود و با به

برای یک هواپیما با در  TF/TAریزی مسیر پرواز ، برنامه[7]در مرجع 

 بعدی با استفاده از روشصورت سهنظر گرفتن دینامیک غیرخطی و به

 16-سازی پرواز یک جنگنده اِفگذاری مستقیم ارائه و نتایج آن با شبیههم

کارگیری یک مدل دینامیک ، با به[8]است. در مرجع بررسی و تحلیل شده

آزادی حرکت هواپیما و مدل دقیق آیرودینامیک و  درجه ششبعدی سه

 گذاری مستقیم و با الگوریتمش همسازی مسیر با رورانش، مسئله بهینهپیش
 

                                                                                                                                  
3 Chebyshev polynomials 
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 است.دست آمدهبه 1سازی دیفرانسیل تکاملیبهینه

هایی محسوب شبین از جمله روهای دینامیک وارون و کنترل پیشروش

برای تولید مسیر بهینه پروازی برای  [10]و  [9]شوند که توسط مراجع می

از  اند. در این مراجععبور و تعقیب عوارض زمین مرود استفاده قرار گرفته

ای با هدف کمترین زمان پرواز و بیشترین میزان مدل دینامیک جرم نقطه

 است.استخراج مسیر استفاده شده  سازی وروی عوارض برای مدلدنباله

سازی پذیری پیادهعصبی، امکان ، با استفاده از شبکه[11]در مرجع 

ریزی مسیر، برای یک وسیله پرنده بدون سرنشین، در یک پرواز برخط برنامه

دوبعدی مورد بررسی قرار گرفته است. در این کار ابتدا با درنظر گرفتن 

وبعدی پرنده و با استفاده از روش دینامیک وارون مسیر پروازی حرکت د

TF/TA  2اردتکوراـم-است. سپس با استفاده از رویکرد لونبرگطراحی شده ،

های پرواز متعدد نمایش داده سازیشبکه عصبی آموزش و عملکرد آن با شبیه

 است.شده 

ر پروازی در ریزی مسیبرای برنامه 3ترین شیب، از روش سریع[12]مرجع 

ترین است. مهماستفاده کرده  TF/TAارتفاعات پایین و اجرای مانورهای 

ویژگی این کار، تقسیم حرکت پرنده در سه بعد به دو حرکت مجزا در 

سازی است که امکان پیاده های طولی و عرضی است؛ این امر باعث شدهکانال

، اثر خطاهای ناوبری را [13]باشد. مرجع صورت برخط وجود داشتهالگوریتم به

الگوریتم بهینه شبکه جریان، مورد در طراحی مسیر ایمن پروازی با استفاده از 

کارگیری معادلات دینامیک حرکت است. در این راستا، با به بررسی قرار داده

بعدی پرنده در فضای گسسته و اعمال قیود دینامیکی، مسیر ایمن پروازی سه

 و با کمترین احتمال برخورد به مانع، استخراج شده 4با ارضای الزامات ترکام

 است.

، طراحی هدایت و کنترل هواپیماهای بدون سرنشین در [14]در مرجع 

دو بخش طراحی مسیر و تعقیب مسیر در محیطی با حضور موانع انجام شده 

مسئله طراحی مسیر برای یک ربات پرنده چهارپره را با  [15]است. مرجع 

بعدی و با استفاده از روش ، به صورت سهرویکرد کنترل ترافیک شهری

گذاری مستقیم مطالعه کرده است. در این پژوهش موانع ثابت به صورت هم

ها از ابتدا مشخص وقعیت آناند و فرض بر این است که ماستوانه مدل شده

 باشد.

 TF/TAبا توجه به پیچیدگی مسئله طراحی مسیر بهینه در مانور 

سازی مسئله از مدل سینماتیکی منظور سادهبه هواپیما، در اکثر مقالات

است. در برخی از موارد که قیود دینامیکی به مسئله  حرکت استفاده شده

سازی استفاده درجه آزادی در ساختار بهینه 6اضافه شده است یا دینامیک 

، چالش اصلی امکان [9] و [8]است، از قبیل کارهای ارائه شده در شده 

سازی الگوریتم در سناریوهای واقعی پرواز و همگرایی جواب در پیاده

هر حال، هنوز بسیاری از محققان ترجیح باشد. بهسناریوهای مختلف می

های دینامیکی ساده برای تولید مسیرهای پروازی هواپیما دهند از مدلمی

ز از مدل دینامیکی دوبعدی در کانال استفاده کنند. لذا در این پژوهش نی

است که قابل تعمیم به کانال عرضی و  طولی برای طراحی مسیر استفاده شده

 باشد. سمتی نیز می

های دهد که از طرفی روشها در این حوزه نشان میمرور کلی پژوهش

سازی شده برای طراحی مسیر های سادهحل هندسی و یا استفاده از مدل

های دینامیکی و عملکردی پرنده در طراحی مسیر باعث شده است که قابلیت

                                                                                                                                  
1 Differential-evolution-based optimization algorithm  
2 Levenberg–Marquardt 
3 Steepest Descent 
4 Terrain Contour Matching (TERCOM) 

های درستی درنظر گرفته نشود. از طرف دیگر استفاده از مدلایمن پروازی به

شش درجه آزادی و پیچیده در طراحی مسیر مرجع، منجر به طولانی شدن 

شود. لذا در ها در برخی سناریوها میزمان حل و بروز مشکل همگرایی جواب

ای نقطه است در عین استفاده از مدل ساده جرماین پژوهش سعی شده

 ود.مباحث عملکردی و نواحی ایمن پروازی نیز در فرآیند حل گنجانده ش

 مدل دینامیکی هواپیما -2

 معادلات حرکت -2-1

معادلات دینامیکی پرواز هواپیما در صفحه قائم و با فرض مدل زمین تخت 

عنوان مرجع اینرسی، اتمسفر استاندارد و ثابت ماندن جرم وسیله پرنده در به

 شود:می صورت زیر در نظر گرفتهطول مانور به

(1) �̇� = 𝑉 cos 𝛾 
(2) �̇� = 𝑉 sin 𝛾 

(3) �̇� =
𝑇

𝑚
cos 𝛼 −

𝐷

𝑚
− 𝑔 sin 𝛾 

(4) �̇� =
𝑇

𝑚𝑉
sin 𝛼 +

𝐿

𝑚𝑉
−

𝑔

𝑉
cos 𝛾 

دهنده ترتیب نمایشمتغیرهای حالت مسئله و به 𝛾و  𝑥 ،𝑦،𝑉پارامترهای 

 𝐿 ،𝐷باشند. به علاوه، برد افقی، ارتفاع، سرعت و زاویه مسیر پرواز هواپیما می

ران موتور هواپیما به ترتیب نیروهای آیرودینامیکی برآ، پسا و نیروی پیش 𝑇و 

 شوند:( مدل می5باشند. نیروهای آیرودینامیکی به صورت رابطه )می

(5) 

𝐷 =
1

2
𝜌𝑉2𝑆ref𝐶𝐷,    𝐶𝐷 = 𝐶𝐷0

+ 𝐾𝐶𝐿
2 

𝐿 =
1

2
𝜌𝑉2𝑆ref𝐶𝐿,     𝐶𝐿 = 𝐶𝐿0

+ 𝐶𝐿𝛼
𝛼 

 𝐶𝐷و  𝐶𝐿باشد. سطح مقطع مرجع هواپیما می 𝑆ref(، 5در رابطه )

𝐶𝐿𝛼باشند. ضرایب آیرودینامیکی برآ و پسای هواپیما می
ضریب برآی ناشی از  

𝐶𝐿0باشد که تابعی از ماخ پروازی است. زاویه حمله هواپیما می
𝐶𝐷0و  

ضرایب  

تفاع برآ و پسای هواپیما در زاویه حمله صفر هستند که توابعی از ماخ و ار

که باشد. با توجه به اینمی 5قطبی، ثابت درگ𝐾باشند. ضریب پروازی می

 𝑇max، تابعی از ارتفاع پروازی و نیروی تراست بیشینه موتور 𝜌چگالی هوا 

 توان نوشت:باشد، میتابعی از ارتفاع و ماخ پروازی می

(6) 
𝜌 = 𝜌(ℎ) 
𝑇max =  𝑇max(ℎ, 𝑀) 

 سازی است.( قابل مدل7از رابطه )نیروی تراست موتور با استفاده 

(7) 𝑇 = 𝑇max(ℎ, 𝑀)𝑔(𝜂) 
0دریچه گاز  𝜂که در آن  ≤ 𝜂 ≤ یک تابع غیرخطی  𝑔(𝜂)و  1

( متغیرهای 7( و )5متناسب با توان و حجم موتور است. با توجه به روابط )

هواپیما و  𝛼ریزی مسیر پروازی شامل زاویه حمله کنترلی مسئله برنامه

باشد. زاویه حمله هواپیما، نیز یک پارامتر آیرودینامیکی است می 𝜂دریچه گاز 

 قابل تنظیم است. 6که توسط سطوح کنترلی الویتور

ها درخصوص مسئله مذبور مؤید این نکته است که مطالعات و بررسی

افزودن جزئیات بیشتر به معادلات حرکت، تأثیر ملموس و قابل توجهی بر 

مدل معادلات حرکتی ارائه  . بنابراین،[16]گذارد های مسئله نمیدقت جواب

شده برای طراحی مسیر پروازی دوبعدی هواپیما با دقت قابل قبولی کفایت 

 کند.می
 

 قیود دینامیكی -2-2

 ز هواپیما را در صفحه طولی نمایش( معادلات دینامیک پروا4( تا )1رابطه )
 

                                                                                                                                  
5 Drag Polar 
6 Elevator 
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 12شماره  17، دوره 1396اسفندمهندسی مکانیک مدرس،  631
 

آیرودینامیکی های معادلات معمولًا با توجه به مشخصات و قابلیت این دهد.می

شوند. این قیود معمولًا به آیرودینامیکی هواپیما محدود و مقید می-و ترمو

صورت بیشینه تراست هواپیما و بیشینه و کمینه زاویه حمله مجاز مدل 

 است.( آمده 8شوند. بیان ریاضی قیود دینامیکی در رابطه )می

(8) 
0 ≤ 𝜂 ≤ 1 
𝛼min ≤ α ≤ 𝛼max 
در این پژوهش، قیود مسیر که به صورت پروفیل عوارض زمینی با 

صورت قید بر روی متغیرهای حالت، وارد اند، بهها بیان شدهایجملهچند

است. لذا تعقیب یا اجتناب عوارض، با تعریف حد پایین و بالای مسئله شده 

در رابطه باشد. قید مسیر قابل تعریف می "2شکل "دالان مجاز پروازی، مانند 

به ترتیب ارتفاع بیشینه و  ℎminو  ℎmaxاست که در آن  ( بیان شده9)

باشد. ناحیه مجاز پروازی تعریف کمینه مجاز پروازی هواپیما بر فراز زمین می

های مأموریتی، مدل ریاضی عوارض اساس نیازمندیبر "2شکل "شده در 

باشد. قابل تعریف میهای دینامیک پرواز وسیله پرنده زمین و نیز محدودیت

در مقاله حاضر، این ناحیه به شکل یک ارتفاع ثابت کمینه و بیشینه و موازی 

 است. با مدل پروفیل زمین در نظر گرفته شده

(9) Terrain(𝑥) + ℎmin ≤ 𝑦 ≤ Terrain(𝑥) + ℎmax 
که مسیر استخراج شده منظور اینطور که قبلاً ذکر گردید، بههمان

پذیر توسط میکی و عملکردی هواپیما و تعقیبهای دینامبتنی بر قابلیت

نزول وسیله پرنده باشد، دو پارامتر عملکردی هواپیما شامل نرخ صعود/

هواپیما و نرخ تغییرات زاویه مسیر پروازی به صورت قیود نامساوی در فرآیند 

 شوند:حل مسئله در نظر گرفته می

(10) 
−RoDmax ≤ �̇� ≤ RoCmax 
γ̇min ≤ γ̇ ≤ γ̇max 

بیشنه نرخ نزول،  RoDmaxنرخ تغییرات ارتفاع، ℎ̇(، 10در رابطه )

RoCmax  بیشینه نرخ صعود وγ̇  تغییرات زاویه مسیر هواپیما است.نرخ 

 شاخص بهینگی )تابع هزینه( -2-3

یکی از مباحث مهم در طراحی مسیر بهینه، خصوصا در مسائل مانور 

TF/TAتابع باشد. در واقع طراحی مناسب ، انتخاب شاخص بهینگی می

هزینه، در کیفیت مسیر بهینه استخراج شده اثرگذار خواهد بود. در پژوهش 

های بهینگی مختلف برای سناریوهای پروازی متعدد مورد حاضر، شاخص

تواند شامل های پروازی، تابع هزینه میمطالعه قرار گرفته است. در مأموریت

پروازی، معیار کمترین زمان پرواز، کمترین تلاش کنترلی، کمترین مسافت 

 باشد.تعقیب عوارض و یا ترکیبی از پارامترهای یاد شده می

 شاخص بهینگی کمترین زمان پروازی به صورت زیر قابل تعریف است:

(11) 𝐽 = ∫ 𝑑𝑡
𝑡𝑓

𝑡0

    

 

 
Fig. 2 Aircraft allowable flight corridor 

 دالان پروازی مجاز هواپیما 2شكل 

 مسافت پروازی نیز به صورت ذیل قابل تعریف است:شاخص بهینگی کمترین 

(12) 𝐽 = ∫ (√�̇�2 + �̇�2) 𝑑𝑡
𝑡𝑓

𝑡0

    

مرسوم است، یک تابع  TF/TAیک شاخص بهینگی که در طراحی مسیر 

ترکیبی، شامل دو معیار متضاد زمان پرواز و میزان تعقیب عوارض 

 باشد.کردن فاصله پروازی از سطح عوارض( می)کمینه

 (x)(، تابع ارتفاع عوارض زمینی در برد افقی 13در رابطه ) 𝐹(𝑥)تابع 

 .[1]باشد می

باشد، شاخص تلاش کنترلی تابع هزینه دیگری که قابل تعریف می

 شود.( تعریف می14صورت رابطه )باشد که بهمی

(14) J = ∫ [𝑊𝛼𝛼2(𝑡) + 𝑊𝜂𝜂2(𝑡)]𝑑𝑡
𝑡𝑓

𝑡0,

 

تواند مورد توجه طراحان قرار های بهینگی که مییکی دیگر از شاخص

وارد بر هواپیما است. این شاخص بگیرد، شاخص کمینه شتاب عمودی 

های بدون بهینگی از جهات مختلف دارای اهمیت است. از طرفی در پرنده

گر این است که وسیله پرنده قابلیت سرنشین، مسیر کمینه شتاب تضمین

باشد. از طرف دیگر، برای های وارد بر سازه را دارا میتحمل شتاب

کننده راحتی احی شده تضمیندار، مسیر پروازی طرهواپیماهای سرنشین

 باشد:صورت زیر قابل بیان میمسافران نیز خواهد بود. این شاخص بهینگی به

(15) J = ∫ �̈�2𝑑𝑡
𝑡𝑓

𝑡0,

 

 صورت زیر قابل محاسبه است:( به2گیری از رابطه )با مشتق �̈�که در آن 

(16) �̈� = �̇� sin 𝛾 + 𝑉�̇� cos 𝛾 
( به صورت زیر 15رابطه ) (،16( در رابطه )4( و )3با جایگذاری روابط )

 قابل بازنویسی است:

(17) 

J = ∫ [(
𝑇

𝑚
cos 𝛼 −

𝐷

𝑚
− 𝑔 sin 𝛾) sin 𝛾  

𝑡𝑓

𝑡0,

+ 𝑉 (
𝑇

𝑚𝑉
sin 𝛼 +

𝐿

𝑚𝑉

−
𝑔

𝑉
cos 𝛾) cos 𝛾2] 𝑑𝑡 

 روش حل مسئله کنترل بهینه -3

صورت یک مسئله کنترل بهینه توان بهمسئله طراحی مسیر پروازی را می

بیان کرد. هدف از حل مسئله کنترل بهینه، استخراج تاریخچه زمانی بردار 

𝑥(𝑡)متغیرهای حالت  ∈ ℝ𝑛 و بردار متغیرهای کنترلی𝑢(𝑡) ∈ ℝ𝑚  بر روی

𝑡بازه  ∈ [𝑡0, 𝑡𝑓] صورت به 1شکل بولزاای که تابع هزینه بهگونهباشد بهمی

 ( کمینه گردد:18رابطه )

(18) J = φ(𝑥(𝑡0), 𝑡0, 𝑥(𝑡𝑓), 𝑡𝑓) + ∫ 𝑔(𝑥(𝑡), 𝑢(𝑡), 𝑡)𝑑𝑡
𝑡𝑓

𝑡0,

 

زمان، قیود دینامیکی، شرایط مرزی و قیود مسیر که در طور همو به

 است، برآورده شوند.( توصیف شده21( تا )19روابط )

طور کلی به دو دسته غیرمستقیم و های حل مسئله کنترل بهینه بهروش

 های غیرمستقیم، با استخراجر روش. د[17]شوند بندی میمستقیم تقسیم
 

                                                                                                                                  
1 Bolza 

(13) 𝐽 = ∫ [(1 − 𝑊) + 𝑊(𝑦 − 𝐹(𝑥))
2

] 𝑑𝑡
𝑡𝑓

𝑡0

  0 ≤ 𝑊 ≤ 1 

(19) �̇� = 𝑓(𝑥(𝑡), 𝑢(𝑡), 𝑡) 
(20) 𝜙(𝑥(𝑡0), 𝑡0, 𝑥(𝑡𝑓), 𝑡𝑓) = 0 
(21) 𝐶(𝑥(𝑡), 𝑢(𝑡), 𝑡) ≤ 0 
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 امیررضا کوثری و سید ایمان کسائی مقید هواپیما در مانور تعقیب موانع زمینی -ریزی مسیر پروازی ارتفاعبرنامه

 

 631 12شماره  17، دوره 1396اسفندمهندسی مکانیک مدرس، 
 

شرایط مرتبه اول بهینگی، مسئله کنترل بهینه به یک مسئله مقدار مرزی 

های مستقیم، دقت بالای حل و اطمینان از شود. مزیت اصلی روشتبدیل می

های باشد. با این وجود، روشایط بهینگی مرتبه اول میارضا شدن شر

غیرمستقیم دارای معایب متعددی از جمله دشواری استخراج معادلات، شعاع 

همگرایی کوچک و وابستگی زیاد به حدس اولیه و استفاده از پارامترهای 

 .[18]باشند حالت که از نظر فیزیکی ملموس نیستند، میشبه

های های غیرمستقیم، روشبرای جبران مشکلات موجود در روش

ها با تخمین متغیرهای حالت و اند که در آنمستقیم توسعه داده شده

ریزی غیرخطی تبدیل کنترلی، مسئله کنترل بهینه، به یک مسئله برنامه

های مستقیم حل مسئله کنترل ، یکی از روش1طیفی. روش شبه[19]شود می

طیفی برای تخمین متغیرهای کنترل و های شبهباشد. اغلب در روشبهینه می

. به این منظور از [20]شود عامد لاگرانژ استفاده میحالت، از توابع پایه مت

شود. شود، استفاده مینقاط مشخصی که اصطلاحاً گره محاسباتی نامیده می

های حاصل جمع یشهرادو که ر-گاوس-در این مقاله، از نقاط لژاندر

𝑛و  𝑛های مرتبه ایجملهچند − است. چند باشد، استفاده شده لژاندر می 1

 شود.( تعریف می22صورت رابطه )لژاندر به 𝑛های مرتبه ایجمله

(22) 𝑃𝑛 =
1

2𝑛𝑛!

𝑑𝑛

𝑑𝜏𝑛
[(𝜏2 − 1)𝑛] 

شوند، لذا لازم است که بازه زمانی تعریف می [1,1−]این نقاط در بازه 

,𝑡0]مسئله کنترل بهینه با یک تغییر متغیر از  𝑡𝑓]  تبدیل شود.  [1,1−]به

 شود.( انجام می23این کار با استفاده از رابطه )

(23) 𝜏 =
2𝑡

𝑡f − 𝑡0
−

𝑡f + 𝑡0

𝑡f − 𝑡0
 

رادو، بایستی نحوه محاسبات عددی هر یک -گاوس-با تعیین نقاط لژاندر

های مسئله معین شود. ابتدا بایستی تابع هزینه محاسبه شود. این کار از بخش

ها انجام دهی شده مقادیر تابع هزینه در گرهبا استفاده از محاسبه مجموع وزن

گیری گاوس و اعمال تغییر شود. تابع هزینه نیز با استفاده از قاعده انتگرالمی

 شود.رائه می( ا24( به صورت رابطه )23متغیر رابطه )

(24) 𝐽 ≈ φ(𝑥(𝜏0), 𝜏0, 𝑥(𝜏𝑓), 𝜏𝑓) +
𝑡𝑓 − 𝑡0

2
∑ 𝑤𝑘𝑔(𝜏𝑘)

𝑁

𝑘=1

 

 شوند.از رابطه زیر محاسبه می 𝑤𝑘دهی که در آن پارامترهای وزن

(25) 

𝑤𝑘 =
1

(1 − 𝜏𝑖)[�̇�𝑛−1(𝜏𝑖)]
2 ,    2 ≤ 𝑖 ≤ 𝑁 

𝑤1 =
2

𝑁2 

باشد. یکی دیگر از مباحث محاسبات ها میتعداد گره 𝑁(،25در رابطه )

طور که بیان شد یابی است که همانطیفی، نحوه میانعددی در روش شبه

های لاگرانژ انجام ایجملهیابی با استفاده از چنداغلب در این روش، میان

، عنوان نقاط پایهگره محاسباتی به 𝑁شود. به این منظور، با در نظر گرفتن می

𝑁ای درجه چندجمله یک − ای لاگرانژ شود. چندجملهبر نقاط برآزش می 1

 شود.( بیان می26صورت رابطه )به 𝑥(𝜏)برای تخمین تابع 

(26) 

𝑥(𝜏) ≈ X(𝜏) = ∑ 𝑥(𝜏𝑘)𝐿𝑘(𝜏),

𝑁

𝑘=1

 

𝐿𝑘(𝜏) = ∏
𝜏 − 𝜏𝑗

𝜏𝑖 − 𝜏𝑗
,    (𝑖 = 1, … , 𝑁 + 1)

𝑁+1

𝑗≠𝑖

 

لاگرانژ در رابطه  هایایبا تخمین بردار متغیرهای حالت توسط چندجمله

 شود.( حاصل می27رابطه ) 𝜏( و مشتق گیری از آن نسبت به 26)

                                                                                                                                  
1 Pseudo-spectral 

(27) �̇�(𝜏) ≈ Ẋ(𝜏) = ∑ 𝑥(𝜏𝑘)�̇�𝑘(𝜏),

𝑁

𝑘=1

 

( و اعمال تغییر متغیر بیان شده در رابطه 19( و )27با ترکیب رابطه )

 شود.( بیان می28صورت رابطه )(، قیود دیفرانسیلی مسئله به23)

(28) 

∑ 𝑥(𝜏𝑘)�̇�𝑘(𝜏) 

𝑁

𝑘=1

=
𝑡𝑓 − 𝑡0

2
𝑓(𝑥(𝜏), 𝑢(𝜏), 𝜏) 

(𝑘 = 1, … , 𝑁) 

(، مسئله کنترل بهینه اولیه به مسئله 28با حاصل شدن رابطه )

سازی افزارهای بهینهشود که با استفاده از نرمریزی غیرخطی تبدیل میبرنامه

ریزی غیرخطی ایجاد شده، باشد. هدف مسئله برنامهدر این حوزه قابل حل می

( و در عین حال ارضا شدن قیود دینامیکی 24تابع هزینه رابطه )سازی کمینه

باشد. در ( می21( و قید مسیر رابطه )20(، شرایط مرزی رابطه )28رابطه )

واقع پارامترهای مجهول در این مسئله مقادیر متغیرهای حالت و کنترلی در 

ی ریزاست. در این مقاله، برای حل مسئله برنامه های تعیین شدهگره

افزار از است. این نرماستفاده شده  [21] 2اسناپتافزار غیرخطی از نرم

سازی غیرخطی دوم برای حل مسائل بهینه ریزی درجهالگوریتم برنامه

ستی هموار باشند سازی بایکند. در این الگوریتم، توابع تحت بهینهاستفاده می

 ولی شرط محدب بودن توابع لازم نیست. 

 مطالعات موردی -4

ریزی مسیر در این قسمت، نتایج حاصل از الگوریتم ارائه شده جهت برنامه

ی مختلف برای دو پروفیل متفاوت از عوارض بهینه پروازی در دو سناریو

گیرد. مشخصات عملکردی و قیود در نظر گرفته زمین مورد مطالعه قرار می

یط و قیود است. شراآورده شده 1شده برای هواپیمای مورد مطالعه در جدول 

 است: اولیه و انتهایی بر روی متغیرهای حالت به صورت زیر تعریف شده

(29) 
𝑋0 = [𝑥 = 0 m 𝑦 = 1150 m 𝑉 = 50 m/s 𝛾 = 0] 
𝑋f = [𝑥 = 9000 m 𝑦 = 1750 m 𝑉 = free 𝛾 = 0] 
در اولین سناریو، طراحی مسیر با هدف کمینه کردن زمان پروازی 

ای شامل در منطقه است. در این حالت، با فرض پروازعملیات انجام شده 

ها و هموار بودن پروفیل عوارض مورد و بلندیعوارض با شیب ملایم پستی 

 ن برابربررسی قرار گرفته است. در این مطالعه ارتفاع نوار مجاز پروازی پایی
 

 مشخصات فنی و قیود فیزیکی هواپیما 1جدول 
Table 1 Aircraft technical data and physical constraints 

 ردیف عنوان مقدار

𝑚0 = 2000 kg 1 جرم هواپیما 

𝑆 = 16.25 m2 2 سطح مقطع مرجع 

𝐴𝑅 =  3 ضریب منظری بال 7.77

𝑇 = 4.8 KN 4 تراست موتور در سطح دریا 

𝑉stall = 32 m/s 5 سرعت واماندگی 

𝑉max = 115 m/s 6 بیشینه سرعت هواپیما 

𝛼min =  7 کمینه زاویه حمله 7°−

𝛼max =  8 زاویه حملهبیشینه  18°+

𝑅𝑜𝐶max = 8.6 m/s 9 بیشینه نرخ صعود 

𝑅𝑜𝐷max = 8.6 m/s 10 بیشینه نرخ نزول 

𝛾min =  11 کمینه زاویه مسیر پرواز 80°−

𝛾max =  12 بیشینه زاویه مسیر پرواز 80°+

�̇�min = −5 °/s 13 کمینه نرخ تغییرات زاویه مسیر 

�̇�max = +5 °/s 14 بیشینه نرخ تغییرات زاویه مسیر 
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 است.متر در نظر گرفته شده  300متر و ارتفاع نوار بالایی برابر با  100

با توجه به فرضیات ذکر شده نتایج موید این نکته است که در این حالت 

مسیر پروازی سعی در تبعیت از شکل پروفیل عوارض زمینی را دارد 

طوریکه هواپیما خط سیر خود را را بر روی نوار پایینی دالان مجاز پروازی به

فرآیند  های محاسباتی مختلف درحفظ می کند. بررسی نتایج برای تعداد گره

گره،  80های محاسباتی تا حدود دهد که با افزایش تعداد گرهحل نشان می

دهد و به ازا مقادیر مقدار تابع هزینه کاهش به سمت مقدار کمینه را نشان می

 ن تغییرات تابع هزینه ناچیز است.بزرگتر از آ

مسیر پروازی کمترین زمان را به همراه نمودار تغییرات  "3شکل "

دهد. زاویه مسیر پرواز وسیله پرنده نسبت به برد حرکتی نمایش میسرعت و 

شود، در این سناریو، هواپیما از حالت پرواز طور که مشاهده میهمان

الخط مانور خود را آغاز کرده و در نهایت با پیمودن مسیر بهینه در مستقیم

 رسد.مقصد به زاویه مسیر صفر می نقطه

ستخراج شده را به همراه تغییرات سرعت مسیر کمینه زمان ا "3شکل "

گونه که مشاهده دهد. همانو زاویه وسیله پرنده برحسب برد افقی، نشان می

شود، مسیر پروازی با رعایت قیود مشخص شده، بین مرز پایینی و بالایی می

دالان مجاز پروازی قرار گرفته است و با توجه به هموار بودن پروفیل زمین و 

ای دینامیکی هواپیمای موردنظر، مسیر پروازی با هدف هنیز قابلیت

فاع مجاز سازی تلاش کنترلی تقریباً بر روی مرز پایینی محدوده ارتکمینه

 پروازی قرار گرفته است.

، نحوه تغییرات متغیرهای کنترلی زاویه حمله و دریچه گاز را "4شکل "

رل دریچه گاز در بنگ کنت-دهد. ساختار بنگنسبت به برد هواپیما نمایش می

دهد که سرعت پروازی در طول مانور تعقیب، سناروی کمترین زمان نشان می

ثابت نخواهد بود. نحوه تغییرات زاویه حمله هواپیما به عنوان متغیر کنترلی 

مجاز تعیین شده تغییر دهد که زاویه حمله هواپیما بین حد دوم، نشان می

 است.کرده 

آن گذشت، عدم در نظر گرفتن برخی از طور که قبلاً توضیح همان

های عملکردی هواپیما، منجر به استخراج متغیرهای کنترلی غیرقابل ویژگی

دهد، در های صورت پذیرفته در این تحقیق نشان میشود. بررسیقبول می

نظر گرفتن دو پارامتر عملکردی هواپیما، شامل بیشینه نرخ صعود و نزول 

 مینه نرخ تغییرات زاویه مسیر هواپیما، در طراحیهواپیما و نیز بیشینه و ک
 

 

Fig. 3 Aircraft time optimal trajectory, speed and flight path angle in 

terms of range 
 مسیر پروازی کمترین زمان، تغییرات سرعت و زاویه مسیر برحسب برد 3شكل 

 
Fig. 4 Aircraft time optimal control variables of AoA and throttle 

setting in terms of range 
 گاز برحسب بردتغییرات متغیرهای کنترل زاویه حمله و دریچه 4شكل 

کند. به این تر شدن نتایج کمک میمانورهای تعقیب عوارض زمینی، به واقعی

حالتِ بدون قید و همراه با قید منظور، سناریوی کمترین زمان برای دو 

 اند.عملکردی با یکدیگر مقایسه شده

، نتیجه اعمال قیود عملکردی مطرح شده را در استخراج مسیر "5شکل "

شود، اعمال محدودیت بر طور که مشاهده میدهد. همانپروازی نمایش می

ر در پارامترهای عملکردی شامل نرخ تغییرات ارتفاع و زاویه مسیر، سبب تغیی

، "7و  6های شکل"شود. مسیر تعقیب و فاصله گرفتن آن از نوار پایینی می

ریزی مسیر نرخ تغییرات ارتفاع و زاویه مسیر پروازی را برای دو حالت برنامه

طور که دهد. همانبا قیود عملکردی ذکر شده و حالت بدون قید را نمایش می

ر طراحی شده از بیشینه شود، در حالت نامقید نرخ صعود مسیمشاهده می

باشد و مسیر طراحی شده از متر بر ثانیه( فراتر می 8.6نرخ صعود هواپیما )

نقطه نظر ارضا نمودن قیود عملکردی، معتبر نخواهد بود. همچنین در برخی 

تغییرات زاویه مسیر نیز در حالت نامقید، از مقدار مجاز  از سناریوها نرخ

، تغییرات متغیرهای کنترلی "8 شکل"رود. میمربوط به وسیله پرنده فراتر 

 ا برحسب برد پروازی برای دو حالتمسئله شامل زاویه حمله و دریچه گاز ر

 

 
Fig. 5 Performance constraints effect on aircraft optimal trajectory in 

TF Maneuver 
 عوارضاثر اعمال قیود عملکردی بر مسیر پرواز در مانور تعقیب  5شكل 
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Fig. 6 Comparison of aircraft RoC/RoD in constrained and 
unconstrained trajectory planning 

ریزی مسیر مقید و مقایسه نرخ صعود/نزول هواپیما برای دو حالت برنامه 6شكل 

 نامقید

 
Fig. 7 Comparison of aircraft rate of change of flight path angle in 

constrained and unconstrained cases 

 مقایسه نرخ تغییرات زاویه مسیر هواپیما برای دو حالت مقید و نامقید  7شكل 

 
Fig. 8 Comparison of aircraft throttle setting history in constrained and 

unconstrained cases 
 مقایسه تاریخچه زمانی دریچه گاز هواپیما برای دو حالت مقید و نامقید 8شكل 

 

 کند.مقایسه می

در مطالعه موردی دوم، همانند سناریوی قبل، هواپیما از حالت تریم در 

شود. در این مورد، نتایج حاصل از رو مینقطه شروع با مانع عوارض زمین روبه

سازی مسیر، برای سه شاخص بهینگیِ کمترین زمان پرواز، کمینه تلاش بهینه

است. زمان ی شدهکنترلی و کمینه شتاب عمودی وارد بر وسیله پرنده، بررس

ثانیه  150و  149، 138پرواز برای سه حالت یاد شده، به ترتیب عبارت از 

، مسیرهای پروازی و متغیرهای حالت وسیله پرنده را "9شکل "باشد. می

 دهد.ی سه حالت یاد شده نمایش میبرا

های کنترلی دریچه گاز و زاویه حمله ، نحوه تغییر فرمان"10 شکل"

سازی تلاش دهد. برای حالتی که کمینهافقی را نمایش میبرحسب برد 

شود و بنگ خارج میگاز از حالت بنگ کنترلی موردنظر است، نمودار دریچه

در انتهای مسیر  0.2در ابتدای مسیر به حدود  1طی یک پروفیلی از مقدار 

رسد. نکته دیگر اینکه، بالاترین مقادیر زاویه حمله برای مسیر کمترین می

ترلی دهد در این حالت بیشترین تلاش کنشتاب عمودی است، که نشان می

 شود.توسط الویتور انجام می

های در برخی از مواقع ممکن است وسیله پرنده با توجه به قابلیت

دلیل شیب دینامیکی خود، توانایی دنبال کردن پروفیل عوارض زمین را به

 نداشته باشد. برای حل این مشکل، زیاد و یا تغییرات ناگهانی انهنای پروفیل،

 

 
Fig. 9 Minimum time, minimum control effort and minimum vertical 
acceleration flight trajectories 

 زمان، کمینه تلاش کنترلی و کمینه شتاب عمودیمسیرهای پروازی کمینه 9شكل 

 
Fig. 10 Comparison of control variables for minimum time, minimum 
control effort and minimum vertical acceleration trajectories 

مقایسه متغیرهای کنترلی برای مسیرهای کمترین زمان، کمینه تلاش  10شكل 

 کنترلی و کمینه شتاب عمودی
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کار، افزایش ارتفاع تواند مورد توجه قرار گیرد. یک راههای متفاوتی میحلراه

ای که بتوان به الگوریتم اجازه داد تا مسیر جایگزین گونهدالان پروازی است به

 سب با دینامیک پرنده انتخاب کند.را متنا

در مطالعه موردی سوم، تأثیر تغییر پهنای نوار مجاز پروازی بر روی 

(، 15مسیر بهینه هواپیما، برای پرواز کمینه شتاب عمودی مطابق رابطه )

عوارض جدید، مورد بررسی قرار گرفته است. شرایط و قیود  برای یک پرفیل

 باشد:ابتدایی و انتهایی در این سناریو، مطابق رابطه ذیل می

(30) 
𝑋0 = [𝑥 = 0 m 𝑦 = 1450 m 𝑉 = 50 m/s 𝛾 = 0] 
𝑋𝑓 = [𝑥 = 8000 m 𝑦 = 2170 m 𝑉 = free 𝛾 = 0] 

متر  30ارتفاع نوار پایینی دالان مجاز پروازی در سناریوی بیان شده 

، تفاوت مسیرهای بهینه تعقیب عوارض را "11شکل "است. انتخاب شده 

دهد. در حالت اول، ارتفاع نوار برای سناریوی پروازی یاد شده، نمایش می

متر در نظر گرفته  400متر و در حالت دوم  150بالایی دالان مجاز پروازی 

 167لت اول است. زمان پرواز مسیرهای مرجع استخراج شده برای حاشده 

، نحوه "12شکل "نمودار  باشد.ثانیه می 169.5ثانیه و برای حالت دوم 

نرخ صعود/ نزول وسیله پرنده را  "13شکل "تغییرات متغیرهای کنترلی و 

 دهده نمودارها نشان میدهد. مقایسبرحسب برد وسیله پرنده را نمایش می
 

 

Fig. 11 Allowable flight band change effect on optimal trajectory 

 تأثیر تغییر پهنای نوار مجاز پروازی بر مسیر بهینه 11شكل 

 
Fig. 12 Allowable flight band change effect on optimal control 

variables 

 تأثیر تغییر پهنای نوار مجاز پروازی بر متغیرهای کنترلی 12شكل 

 

Fig. 13 Allowable flight band change effect on aircraft RoC/ RoD 

 تأثیر افزایش پهنای دالان مجاز پروازی بر نرخ صعود/ نزول هواپیما 13شكل 

کند، دارای که دقیقا از پروفیل زمین تبعیت نمیکه مسیر دوم با وجود این

ز محدوده اشباع مناسب ا مقادیر زاویه حمله و نرخ صعود هموارتر و با فاصله

 باشد.هواپیما می

دینامیکی وسیله  خوانی قابلیتکار دیگر برای حل مشکل عدم همراه

پرنده با شکل پروفیل عوارض زمینی، این است که شروع مانور در فاصله 

و بلندی شروع شود تا هواپیما فرصت کافی برای  دورتری نسبت به پستی

 از مانع را داشته باشد. رای عبوراجرای مانور لازم ب

مطالعه موردی چهارم، تأثیر فاصله افقی هواپیما تا مانع در لحظه شروع 

کند. در این راستا، مسیر بهینه با هدف کمینه کردن شتاب مانور را بررسی می

𝑥startعمودی برای دو حالت  = 𝑥startو  0 = است. استخراج شده 1000

وه تغییر متغیرهای حالت را ، مسیرهای استخراج شده و نح"14شکل "

، به ترتیب نحوه تغییر "17تا  15شکل "دهد. برحسب برد افقی نشان می

متغیرهای کنترلی، نرخ صعود/ نزول و نرخ تغییرات زاویه مسیر هواپیما را 

شود، طور که مشاهده میدهد. همانبرای دو مسیر استخراج شده نمایش می

دهد، در بازه نور نزدیک به مانع رخ میزاویه حمله برای حالتی که شروع ما

قابل توجهی در حالت بیشینه و اشباع قرار دارد. همچنین نرخ صعود و نزول 

هواپیما در برخی از نقاط مسیر از محدوده مجاز عبور کرده است. در یک 

توان گفت، در حالتی که وسیله پرنده مانور خود را در گیری کلی مینتیجه

 خراج شده، هموار و متناسب باکند، مسیر استنع شروع میفاصله مناسبی از ما
 

 
Fig. 14 The effect of aircraft initial distance to terrain on optimal 

trajectory 
 تأثیر فاصله افقی اولیه هواپیما تا مانع بر روی مسیر بهینه 14شكل 

Range (m) 

Range (m) 
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Fig. 15 The effect of aircraft initial distance to terrain on optimal 
control 

 تأثیر فاصله افقی اولیه هواپیما تا مانع بر روی کنترل بهینه 15شكل 

 

Fig. 16 The effect of aircraft initial distance to terrain on RoC/ RoD 
 تأثیر فاصله افقی اولیه هواپیما تا مانع بر صعود/ نزول  16شكل 

 

Fig. 17 The effect of aircraft initial distance to terrain on rate of change 

of flight path 

 تأثیر فاصله افقی اولیه هواپیما تا مانع بر نرخ تغییرات زاویه مسیر 17شكل 

 دینامیک وسیله پرنده خواهد بود.

 گیرینتیجه -5

خصوص برای اجرای مانورهای خاص، طراحی سامانه کنترل پرواز هواپیما به

بر و حساس است که نیاز به در نظر گرفتن ابعاد مختلف یک فرآیند زمان

های متعدد دارد. این ها و آزمونسازیافزاری و شبیهافزاری و نرمسخت

شود طح زمین انجام میحساسیت، زمانی که مانورهای هواپیما در نزدیکی س

کند. مسئله مانند پرواز تعقیب عوارض زمین، حساسیت بیشتری پیدا می

میزان فاصله مجاز پروازی از سطح  TF/TAهای اصلی در انجام مأموریت

عوارض برای عبور از فراز مناطق کوهستانی با ارتفاع نسبتاً بلند و شیب 

 عوارض مختلف است.

شده و همچنین حساسیت و درجه ریسک  با توجه به جمیع موارد یاد

کاری توان چنین نتیجه گرفت که چنانچه بتوان راهپرواز در ارتفاع پایین، می

را ارائه نمود که خصوصیات عملکردی و محدودیت های دینامیکی سیستم را 

به نحوی در فرآیند طراحی مسیر وارد کند، علاوه بر بالا بردن قابلیت اعتماد 

سازی ، به سادهو کاهش احتمال خطا و سوانح پروازی مسیرهای پروازی

 کمک شود. TF/TAسیستم هدایت وکنترل فعال 

در تحقیق حاضر با توجه به مسائل و مشکلات ذکر شده پیرامون 

مسیرهای هندسی منتج از سینماتیک حرکت جسم، در فرآیند محاسباتی 

ین، از معادلات های زممسیر بهینه جهت اجرای مانور تعقیب پستی و بلندی

ای در صفحه قائم و در مدل زمین تخت استفاده شده دینامیکی جرم نقطه

است که نسبت به معادلات سینماتیکی از درجه اعتبار بالاتری برخوردار بوده 

 تر است.و به طبیعت مدل پرواز واقعی نزدیک

های پذیری فیزیکی مسیر پروازی طراحی شده با توجه به قابلیتامکان

امیکی و عملکردی هواپیما با اعمال دو قید بیشینه نرخ صعود/ نزول دین

هواپیما و بیشینه و کمینه نرخ افزایش زاویه مسیر در فرآیند استخراج مسیر 

 است.تر شده بهینه منجر به نتایج واقعی

طیفی ریزی مسیر بهینه، روش حل مستقیم شبهبرای حل مسئله برنامه

است. تخراج مسیر بهینه مورد استفاده قرار گرفته رادو برای اس-گاوس-لژاندر

پرواز تعقیب یا اجتناب عوارض زمین، با تعریف دالان )نوار( مجاز پروازی برای 

ریزی غیرخطی به هواپیما و داخل کردن آن در جریان حل مسئله برنامه

صورت قید مسیر انجام گرفته است. با تنظیم حد بالا و پایین نوار مجاز 

توان مسیر پروازی را از تعقیب محض به حالت عبور از عوارض میپروازی 

زمینی تغییر داد. این روش، در شرایطی وسیله پرنده، از لحاظ دینامیکی، 

توانایی تعقیب محض پروفیل زمین را نداشته باشد، منجر به تولید مسیرهای 

در  شود. همچنین فاصله پرندههموارتر و استخراج فرامین کنترلی ایمن می

تواند به عنوان یک پارامتر مهم در لحظه شروع مانور تعقیب عوارض زمین، می

طراحی مسیرهای ایمن و قابل اطمینان مورد توجه قرار گیرد. نتایج 

ریزی مسیر بهینه برای سناریوهای مختلف، با توابع هزینه متعدد شامل برنامه

 ج گردید.زمان پرواز، تلاش کنترلی و شتاب عمودی پرواز، استخرا
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