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  چكيده
صادره و  ينباعث اشباع فرام توانديله مأمس ينو هم شوديپرنده در نظر گرفته نم يلهوس يعملكرد هاييتقابل يت،هدا ينمعمولاً در توسعه قوان

افزوده با لحاظ  يتناسب يتقانون هدا يمترهااارمقادير پحاضر،  يقشود. در تحق يكپارچهو كنترل  يتهدا يستمعملكرد نامناسب س يتاًنها
 ينافزوده، در ا يتناسب يشده است. برخلاف قانون ناوبر سازيينهبهمختلف،  يپرواز يطپرنده در شرا يلهوس يو مانور يعملكرد هايييتوانا

و  يپرواز يطمنظور، در شرا ينا ياست. برا يريدرگ يويو سنار يطيمح يطاز شرا يثابت نبوده و تابع يتهدا يستمس يقانون پارامترها
مان فاصله، حداكثر شتاب فرمان و ز يو توابع هدف خطا يعملكرد يودشامل ق ياريچندمع سازيينهمختلف، مساله به يريدرگ يوهايسنار

حداكثر شتاب فرمان ثابت نبوده و متناسب با  يوداستفاده شده است. ق NSGA-II سازيينهبه يتمحل از الگور يپرواز، شكل داده شده و برا
ارائه شده را در  يتمختلف، بهبود عملكرد قانون هدا يوهايسنار سازييهشب يج. نتاشونديانتخاب م يپرواز يطدر شرا يلهوس يعملكرد يتقابل
  .دهديمتداول نشان م هايبا روش يسهمقا
  ياريچند مع يسازينهبه ي،عملكرد يودق ي،تناسب يقانون ناوبر يكپارچه،و كنترل  يتهدا هاي كليدي:واژه

  

 
 
  

Parametric Optimization of Augmented Proportional 
Navigation Law Considering Performance and Maneuvering 

Capabilities 

 
Abstract 
The aerial vehicle performance capabilities are usually ignored during the guidance laws design. This 
may result in saturation of commands and undesirable behavior of integrated guidance and control 
system. In the current research, based on the Augmented Proportional Navigation (APN) law and 
considering the performance and maneuvering capabilities of a flying vehicle through different flight 
conditions, the parameters of APN are optimized. In contrast with the conventional APN, in the proposed 
guidance law, the guidance parameters are not fixed but are functions of environmental conditions and 
engagement scenarios. In this regard, utilizing different flight conditions and engagement scenarios, a 
multi-objective optimization problem is formed. The performance and maneuvering capabilities are 
considered as the optimization constraints. Multi-objective problem includes three objectives of miss 
distance, acceleration command and flight time. The NSGA-II algorithm is utilized here. The limits of the 
acceleration commands are not fixed and vary depending on the flight conditions. The simulation of 
several scenarios, reveals a superior behavior for the proposed guidance law in comparison with the 
conventional laws. 
Keywords: Integrated guidance and control, Augmented proportional navigation, Performance 
constraints, Multi-objective optimization 
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  مقدمه
ها به حوزه هاي كنترل پيشرفته، اين روشبا توسعه روش

ترين ]. معروف1اند [نيز گسترش يافته توسعه قوانين هدايت
]. 2است [ ودهقانون هدايت از اين نوع، قانون ناوبري تناسبي افز

طور  بوده و به كنترل بهينه علم قانون هدايت بهينه، مبتني بر
م أتو سازيخطاي فاصله و يا كمينه سازيبراي كمينهنمونه 

تيك خطاي فاصله و شتاب فرمان با قيود ديناميكي سينما
 قانون هدايت بهينه]. 3باشد [ميدرگيري در قالب معادله حالت 

كند در نزديكي زمان رهگيري خطاي فاصله بزرگي را ايجاد مي
سازي قانون ]. دليل اين مسئله لحاظ نكردن اشباع در فرمول4[

است. در واقع، به دليل ميل كردن بهره هدايت به  هدايت بهينه
قابل اجتناب است. در رهگير غير نهايت، عملاً اشباعسمت بي

] در فاز كنترل ترمينال 4] روشي مانند مرجع [5[ مرجع
استفاده شده كه در آن، قانون هدايت بهره بزرگتري از قانون 

در مرجع كند. در فاز ابتدايي رهگيري استفاده مي هدايت بهينه
] براي كمينه ساختن اثر اشباع از وارد كردن آن به عنوان 6[

] محدوده پاكت 7جريمه استفاده شده است. در مرجع [تابع 
وايندآپ در فرمان هدايت مانوري با استفاده از يك فيلتر آنتي

  LQG] در مسئله رگولاتوري 8در مرجع [اعمال شده است. 

اشباع عملگرها لحاظ شده است. در اين قانون كنترل، 
شود كه هاي عملگر با يك بهره معادل جايگزين ميغيرخطي

اين بهره تابعي از واريانس سيگنال ورودي است. اين جايگزيني 
معرفي شده  1سازي تصادفيقسمت غيرخطي تحت عنوان خطي

دقيق ديناميك مانند نويز سنسورها، استخراج غيراست. عواملي 
تواند پرنده، سيستم كنترل پرواز، اشباع در اجزا و مانند آن مي

]. بنابراين، 9دهد [ خطاي سيستم هدايت و كنترل را افزايش
هاي مقاوم براي حل مشكل منطقي به نظر كنندهطراحي كنترل

هاي منطق فازي در كنندههاي اخيركنترلدر سالرسد. مي
، جايي كه مدل دقيقي وجود نداشته و يا وسايل پرندههدايت 
هايي وجود دارد، استفاده شده است. اين در حالي است نايقيني

- ابطه با هدايت فازي وسايل پرنده بهكه تحقيقات كمي در ر

] 14]. در مرجع [13- 10دارد [صورت سيستماتيك وجود 
هدايت فازي بر اساس قانون هدايت ناوبري تناسبي  قانون

معرفي شده است. در اين تحقيق، پارامترهاي توابع عضويت با 
-بهينه هايكه روش 2ذرات گروهسازي بهينه روشاستفاده از 

مرجع در اند. بهينه شده ،ستمبنا-جمعيتهيوريستيك  سازي
يك حل بسته مبتني بر  ز تئوري كنترل بهينهده اا] با استف15[

يت تناسبي افزوده استخراج شده است. در اين اروش هد
هاي عملكردي موشك در نظر گرفته نشده و قابليتتحقيق، 

  يك حالت مانوري خاص مسئله حل شده است.  مساله تنها براي
 قانون هدايتي است كه اولاً ارائهر، به دنبال مقاله حاض

عملكرد  سناريوهاي پروازيتري از بتواند براي طيف گسترده
هاي امين هدايتي، قابليتدر توليد فر بهينه داشته باشد و ثانياً

پرنده در نظر گرفته شده باشد. براي دستيابي به اين  يعملكرد
قانون هدايت  ب كرد.هدايت پايه مناسبي انتخا مهم، بايد قوانين

بر يك قانون  . علاوه) استAPNوده (پايه ناوبري تناسبي افز
سازي اين سيستم هدايت پايه مناسب، به الگوريتمي براي بهينه

سازي ژنتيك با الگوريتم بهينهغيرخطي و پيچيده نياز است. 
الگوريتم انتخابي براي ) NSGA II( 3سازي غيرچيرهمرتب
ي در توسعه صلپارامترهاي هدايت است. ايده اسازي بهينه
 مانور هدف در دو صفحه افقي و عمودي و استفاده از ،قوانين
مترهاي هدايت است. پارامترهاي هدايت اسازي پاربهينه سپس

هاي افقي و عمودي مختلف و اندازه در برابر اهدافي با شتاب
 ده و در نهايت جدول انتخاب بهرهسرعت مختلف بهينه ش

سازي پارامترها با توابع معيار شود. بهينهتشكيل ميبهينه 
صورت  وسيله پرندهد عملكردي وقيلحاظ نمودن متعدد و با 

به صورت جداول ميانيابي  نقاط بهينه به دست آمده پذيرد.مي
گيرد. به اين ترتيب در اختيار كامپيوتر هدايت و كنترل قرار مي

تم بهينه و يا نزديك ها عملكرد سيسموريتبراي تمامي مأ
بهينه خواهد بود. يكي از نقاط قوت الگوريتم حاضر سادگي 

  ارزان قيمت است. پردازشگرهايسازي و قابليت اجرا در پياده

 قوانين هدايت پايه

در ناوبري تناسبي حقيقي، نسبت شتاب وسيله پرنده به 
شود. براي غلبه شتاب هدف با نزديك شدن به هدف بيشتر مي

شود. در مشكل، از ناوبري تناسبي افزوده استفاده ميبر اين 
گيري كه شتاب هدف صفر نباشد و بتوان آن را اندازهصورتي

صورت ناوبري تناسبي  كرد، روش ناوبري تناسبي حقيقي به
اجراست. عبارت دوم اضافه شده به شتاب فرمان افزوده قابل 
ضرب ضريب ناوبري در كسري از شتاب هدف شامل حاصل

   ].16شود [ميقرار داده  5/0است كه معمولاً برابر 
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، N' ،rدر رابطه فوق، 
cV ،

mV  و
Tn  به ترتيب

ه نسبت به هدف، بردار ضريب ناوبري، بردار موقعيت وسيل
شوندگي، بردار سرعت وسيله و بردار شتاب هدف سرعت نزديك

  است.
  

  سازي چند معياريالگوريتم بهينه
باعث  سازي،له بهينهأوجود چندين تابع هدف در يك مس

شود) گفته مي 4پارتو- ها جبهه بهينهها (كه به آنافزايش پاسخ
شود. بدون اطلاعات تكميلي ميجاي يك پاسخ بهينه  به

توان در مورد انتخاب بهترين پاسخ اظهار نظر كرد. بنابراين، نمي
در هاي متعددي براي انتخاب است. پارتو- كاربر نيازمند بهينه

معياري توسعه الگوريتم تكاملي چند ساليان اخير تعداد زيادي
هاي معرفي شده در از اولين الگوريتم NSGAاند كه داده شده

 NSGAويرايش اصلاح شده  NSGA-IIاين زمينه است. روش 
است كه خصوصيات منفي الگوريتم پايه (مانند پيچيدگي 
محاسباتي، نبود رهبري در جمعيت و نياز به پارامتر اشتراكي) 

  را ندارد.
  

  NSGA-II تشريح الگوريتم
سازي هاي ايجاد تنوع در جمعيت در بهينهيكي از روش

 NSGA-IIروش  پارتو تكاملي چندگانه بر مبناي مفهوم جبهه
الگوريتم ژنتيك با . اين روش مشكل همگرايي زودرس باشدمي

 محض به ،روش اين در. داشت نخواهد را 5ارزيابي برداري
يت، مقادير جمع در خوب فرد يك از كپي چندين بروز مشاهده

تا امكان  كندها در جهت منفي تغيير ميتابع مطلوبيت آن
تكثير اين اعضا در نسل بعد كمتر شده و احتمال بروز اعضاي 

ه آن تكنيك به ش يابد كه بجديدتر يا تنوع بيشتر در نسل افزاي
 رسزود همگرايي از تنها نه ،امر اين. گويندمي گذارياشتراك

بلكه نتيجه نهايي در نسل تكامل يافته آخر،  كند،مي جلوگيري
 بودرتو خواهد اجموعه جبهه پحاوي تعداد بيشتري از اعضاي م

]17.[  
توليد جمعيت اوليه مانند الگوريتم ژنتيك معمول است. 

در هر گام اين روش بر اصل غلبگي  انتخاب جمعيت جديد
بندي جمعيت در گرايي و رتبهاستوار بوده و با استفاده از نخبه

را برگزيده و  6هاي غيرچيرههر گام حل، الگوريتم بهترين جواب
چنين جهت رعايت توزيع مناسب چگالي رود. همبه گام بعد مي

 7زدحامها در اين الگوريتم، از مفهومي با عنوان فاصله اجواب

هاي ديگر داراي مزاياي استفاده شده است كه نسبت به روش
فاصله  ،براي هر جواب NSGA-IIدر روش محسوسي است. 

-ازدحام با توجه به فاصله نقاط قبلي و بعدي آن محاسبه مي

شود. براي هر تابع هدف مقادير فاصله ازدحام بايد به صورت 
سازي توسط مالشود. اين نر استفادهنرمال شده در محاسبات 

تقسيم فواصل بر 
max min
m mf f گرايي به. نخبهشودانجام مي -

-شود كه جمعيت نسل بعد از بين بهتريناين صورت اعمال مي

شود. هاي مجموع والدين و فرزندان در هر نسل انتخاب مي
اپراتور انتخاب دو راه حل را با هم مقايسه كرده و برنده را 

حل داراي دو مشخصه هر راه ،. در اين الگوريتمكندانتخاب مي
  است:

كه در حقيقت رتبه رتبه غيرچيرگي راه حل در جمعيت  -
  است.اي است كه جواب مربوطه در آن قرار گرفته ههجب

 .فاصله ازدحام محلي در جمعيت  -

رتبه غيرچيرگي كمتري داشته كه  كانديدي، در درجه اول
اگر رتبه غيرچيرگي دو جواب با هم برابر . دشوانتخاب مي ،باشد

 معيتي كمتر قرار دارد برنده رقابتوابي كه در تراكم ججبود آن 
د دهفلوچارت عملكرد مدل را نشان مي 1شكل. خواهد بود

]17.[  
  

  مدل ديناميكي پرنده و طراحي سيستم كنترل پرواز
 شش ، از مدل ديناميكيهاسازيبه منظور انجام شبيه

غيرخطي با فرض صلب بودن وسيله پرنده و زمين  يدرجه آزاد
ضرايب آيروديناميكي و مدل سيستم  شده است.كروي استفاده 

پيشران به صورت جداولي بر حسب شرايط پروازي استفاده 
اند. وسيله پرنده مورد مطالعه از كنترل آيروديناميكي شده

ترين مزيت اين روش كند. مهماستفاده مي 8گردش با سرش
است. تزويج بين  9ت بالاتر نسبت به روش گردش با غلتسرع

رسد. البته در ديناميك غلتش، خمش و گردش به حداقل مي
ضعيفي بين  شدگيجفتحالت صفر نبودن زاويه غلتش، هنوز 

دليل  ديناميك خمش و گردش وجود خواهد داشت. به
هاي موجود در پيكربندي، خيلي از ضرايب در معادلات تقارن

شود. تر ميديناميكي و آيروديناميكي صفر شده و معادلات ساده
هاي روي دم هاي گردش با سرش كه با بالديناميك پرنده

  ].18فاز است [شوند غيركمينه كنترل مي
كننده كار گرفته شده در سيستم كنترل قانون كنترل به

 وارون ديناميكاست. روش  01پرواز، از نوع وارون ديناميك
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 در يند طراحيفرآ. پسخورد استسازي خاصي از خطينمونه 
قسيم كرد. در حلقه تدو حلقه كنترلي به  تواناين روش را مي
سيستم  هاي آهستهحالتكنترل براي  ايكنندهبيروني كنترل

.ول (يعني زاويه حمله، زاويه سرش جانبي و زاويه ر ,  ( ሺ߮	, ,	ߙ هاي حالت اين است كه شود و فرض برطراحي مي ሻߚ
مقادير ورودي كنترل p , q , r  ايهاي زاويهيعني سرعت سريع

هاي آهسته در حلقه حالت كنندههستند. بعد از طراحي كنترل
شود طور مجزا طراحي مي كننده حلقه دروني بهبيروني، كنترل

,	݌هاي سريع تا حالت ,	ݍ مسيرهاي ورودي كنترل حلقه  ݎ
 ها،، يعني بالكهاي كنترل واقعيبيروني را با بكارگيري ورودي

كه مقياس  استتوجيه  قابلد. اين روش در صورتي ندنبال كن
هاي حلقه دروني و بيروني وجود زماني كافي بين ديناميك

,	݌ هايحالت اينبرداشته باشد، بنا ,	ݍ در حلقه دروني بايد  ݎ
,	߮هاي تر از حالتخيلي سريع ,	ߙ باشند در حلقه بيروني  ߚ

كه سيستم كنترل وسيله پرنده از نوع به اين ]. با توجه19[
برابر صفر  cφسرش براي گردش است، ورودي فرمان براي 

 آمده 2شكل كنترل در خواهد بود. نمودار شماتيك سيستم 
  است.

  

  
  .NSGA-IIفلوچارت عملكرد الگوريتم  -1شكل 

  
خروجي الگوريتم هدايت از نوع شتاب است كه در سيستم 

منظور ترجمه اين فرامين  شود. بهتوليد مي NED11مختصات 
كننده به يك بخش مناسب براي سيستم كنترلهاي به ورودي
ساز نياز است. اين بخش فرامين شتاب را به سيستم يكپارچه

مختصات بدنه منتقل كرده و زواياي حمله و سرش مورد نظر را 
  كند.استخراج مي

  
   وسيله پرنده يعملكردمشخصات 
دانيم خروجي سيستم هدايت در كه مي طورهمان

فرمان شتاب است. از طرفي شتاب قائم و هاي تاكتيكي، موشك
اي هر عرضي از پارامترهاي مهم در محاسبات عملكردي و سازه

ني هر وسيله پرنده طوري طراحي وسيله پرنده هستند، يع
 هر اي از ضرايب بار را تحمل نمايد و اعمالشود كه محدودهمي

اي شتابي بيش از مقادير مجاز به تغيير شكل يا شكست سازه
ر خواهد شد. به علاوه، سيستم پيشران وسيله پرنده و منج

آن مقدار مشخصي دارند كه در هاي آيروديناميكي قابليت
دليل در  ]. به همين5هستند [هاي پروازي مختلف متغير رژيم

تحقيق حاضر، به جاي اعمال قيد شتاب فرمان فرمان با مقدار 
ظ نمودن ثابت، محدوده تغييرات حداكثر شتاب فرمان، با لحا

تابعي از شرايط پروازي محاسبه شده و  صورت به، پاكت پروازي
شود. شرايط پروازي شامل سرعت و در حلقه هدايت استفاده مي
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، شتاب پرنده بدون در نظر بنابراينارتفاع پروازي هستند. 
  آيد:دست ميه اي به اين صورت بهاي سازهگرفتن محدوديت
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 قائم پرنده به صورت تابعي از ارتفاع،بنابراين شتاب 
به همين  آيد.دست ميه ب، نيروي رانش و جرم پرنده سرعت

  ترتيب براي شتاب عرضي نيز داريم:
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سطح  Sپروازي،  سرعت Vچگالي هوا،   در آن كه
حداكثر ضريب  YmaxCو  حداكثر ضريب برا LmaxC، مرجع

قيود ديگري نيز مانند اشباع در عملگرها و  است.نيروي جانبي 
نرخ زواياي اويلر مطلوب حلقه داخلي كنترل پرواز اعمال شده 

اند و اشباع فرض شدهآل عملگرها داراي ديناميك ايده است.
ها در نظر گرفته شده است. مقدار فقط در اندازه انحراف آن
درجه است. نرخ  25هاي كنترلي حداكثر انحراف براي بالك

، براساس الزامات زواياي اويلر مطلوب حلقه داخلي كنترل پرواز
درجه بر ثانيه در نظر  80داراي اشباع با اندازه  وسيله پرنده،
  ت.گرفته شده اس

  

  
دو حلقه پسخورد نمودار بلوكي وارون ديناميك با - 2شكل   

.

  قانون هدايت بهينه توسعه داده شده 
شد، هدايت ناوبري تناسبي افزوده،  اشارهگونه كه همان

تناسبي افزوده الگوريتم پايه منتخب براي توسعه قانون هدايت 
است. در اين روش،  OAPN12بهينه شده يا به اختصار 

گيري انتخاب هدايت به عنوان متغيرهاي تصميمپارامترهاي 
، f(t(دن زمان پرواز نموشوند و معيارهاي بهينگي حداقل مي

است.  )MD(و خطاي فاصله  n)c max(حداكثر شتاب فرمان 
صورت  به OAPNبنابراين، روابط شتاب فرمان قانون هدايت 

  زير است.
  

)4( c
c 1 m 2 T2APN
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گيري در چندين سناريوي تصميم پارامترهايتنظيم 
گيرد. تنظيم پارامترها در درگيري و شرايط پروازي صورت مي

) و rشرايط پروازي و درگيري برحسب فاصله پرنده تا هدف (
چگالي  ρسرعت پرنده و  mVاست. متغير  ρmV×حاصل 

ديناميكي است. به اين  شارهواست كه به نوعي تفسيري از ف
عداد شانزده ) تrو  ρmV×( در صفحه 3شكل  ترتيب، مانند

ز اين شانزده نقطه، . براي هر يك انقطه انتخاب شده است
آيد. يعني در دست مي به 2Kو  1K پارامترهاي مقادير بهينه

ست. عضو ا 32سازي داراي مجموع، بردار طراحي مساله بهينه
تا  0مابين  2Kو مقادير  10و  3مابين عدد  1Kمحدوده مقادير 

درنظر گرفته شده است. پارامترهاي هدايت براي اين نقاط در  2
شوند. اين كار در هر اي مشخص تنظيم ميطول پرواز در بازه

خورد. پس از اتمام بار تكرار بروز رساني شده و پرواز كليد مي
ابع معيار به عمل آمده و نتيجه در سازي، برآوردي از توشبيه

گيرد. قيد عملكردي مقابل نتايج ديگر مورد ارزيابي قرار مي
اي اعمال شده است كه اگر فرمان هدايت از گونهپرنده نيز به
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مرز عملكرد پرنده عبور كند، كل توابع معيار با عدد بزرگي 
شود كه خود به باعث مي شوند. اين كارجمع مي 610مانند 

  گيري حذف شوند.د اين سري از نقاط تصميمخو

  

  
  گيري در صفحه شرايط پروازينقاط تصميم -3شكل 

  
  

براي انتخاب  NSGA-IIتكاملي  سازيبهينهالگوريتم 
كارگرفته شده است. مقادير بهينه پارامترهاي كنترلي به

هاي متعددي را براي نزديكي به سازيالگوريتم حاضر شبيه
اي كه وجود دهد. ايدهمقادير بهينه در يك سناريو انجام مي

ت كه اگر براي تعدادي سناريو و شرايط درگيري دارد اين اس
هاي توان با استفاده از دادهمقادير بهينه استخراج شوند، مي

اي را طرح نمود كه براي مقادير موجود جدول انتخاب بهره
مياني و خارجي شرايط درگيري، پارامترهاي كنترلي جديد را 

طريق  انتخاب نمود. يعني براي سناريوهاي درگيري ديگر، از
آيند كه نزديك به يابي مقاديري بدست مييابي و برونميان

  بهينه خواهند بود.
  

  سناريوهاي درگيري
منظور تنظيم جدول انتخاب بهره، پنج سناريوي  به

- كه در طرح ). ديدگاهي1جدولاست (درگيري طراحي شده 

بندي ريزي سناريوهاي درگيري وجود دارد، مبتني بر تقسيم

هاي عرضي و قائم است. براي هريك از مولفهشتاب هدف به 
سازي پنج بار تكرار گرفته سناريوهاي درگيري الگوريتم بهينه

  ها تكميل شده است.سازيشده و مجموعه شبيه
بنابراين، جدولي براي شرايط درگيري مختلف اعم از 

سري  ρmV×شتاب مانور و سرعت هدف، فاصله و حاصل 
جدول انتخاب بهره تشكيل شده پارامترهايي به دست آمده و 

است. پس از تكميل جدول بهره براي شرايط درگيري مختلف، 
مقادير نزديك بهينه براي طيف متنوعي از شرايط درگيري 
استخراج شده است. سرعت هدف تأثير زيادي در سناريوهاي 
درگيري دارد. چرا كه دو پارامتر تأثيرگذار در مسير پرواز هدف، 

است. هر كدام از سناريوهاي درگيري براي سرعت و شتاب آن 
 390متر بر ثانيه و  270متر بر ثانيه،  200( سه سرعت مختلف

سناريوي نمودار جبهه پارتو  4 اند. شكلانجام شده متر بر ثانيه)
را نشان  متر بر ثانيه 270 با سرعتبراي هدفي درگيري چهارم 

گي حداكثر دهد. الگوي انتخاب نقطه بهينه بر اساس كمينمي
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متر  5/0شتاب با در نظر گرفتن كمتر بودن خطاي فاصله از 
  است.

  

 سناريوهاي درگيري -1جدول 

  هدف غير مانوري  سناريوي اول
  عمودي 4g  سناريوي دوم
  عمودي 8g  سناريوي سوم
 افقي4g  سناريوي چهارم
  افقي 8g  سناريوي پنجم

بنابراين، جدولي براي شرايط درگيري مختلف اعم از 
سري  ρmV×شتاب مانور و سرعت هدف، فاصله و حاصل 

دست آمده و جدول انتخاب بهره تشكيل شده ه پارامترهايي ب
است. پس از تكميل جدول بهره براي شرايط درگيري مختلف، 
مقادير نزديك بهينه براي طيف متنوعي از شرايط درگيري 

شده است. سرعت هدف تاثير زيادي در سناريوهاي استخراج 
ر مسير پرواز هدف، ثيرگذار دأكه دو پارامتر ت درگيري دارد. چرا

  سرعت و شتاب است.
  

 
  متر بر ثانيه و نقطه بهينه انتخاب شده براي آن 270جبهه پارتو سناريوي درگيري چهارم با سرعت  - 4شكل 

  
  

هر كدام از سناريوهاي درگيري براي سه سرعت مختلف 
انجام متر بر ثانيه)  390متر بر ثانيه و  270متر بر ثانيه،  200(

سناريوي درگيري چهارم نمودار جبهه پارتو  4 اند. شكلشده
دهد. الگوي را نشان ميمتر بر ثانيه  270ت سرعبا براي هدفي 

حداكثر شتاب با در نظر انتخاب نقطه بهينه بر اساس كمينگي 
و  2جدول  متر است. 5/0گرفتن كمتر بودن خطاي فاصله از 

در برابر  2Kو  1Kيكي از جداول بهره را براي بهره  3جدول 
  دهد.هدف غيرمانوري و سرعت ثابت نشان مي

 OAPNدر قانون هدايت  1Kمقادير بهينه متغير طراحي  - 2جدول 

فاصله از  ρmV× حاصل ضرب
 1000 740  460  200  هدف

386472/3  183537/3  688049/9  676497/6  0 

293778/8  128728/7  172339/8  235919/5  4000 

936909/8  455528/6  803847/3  685907/8  8000 

667804/7  672482/5  031663/8  930395/5  12000 

  OAPNدر قانون هدايت  2Kمقادير بهينه متغير طراحي  - 3جدول 
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  OAPNارزيابي عملكرد قانون هدايت 

پس از تكميل جدول انتخاب بهره، عملكرد قانون هدايت 
OAPN جز سناريوهاي  در سناريوهاي درگيري ديگري به

گيرد. يعني سرعت و درگيري تنظيم شده مورد ارزيابي قرار مي
شتاب هدف در سناريوهاي جديد با سناريوهاي تنظيمي 
متفاوت هستند. مشخصات سناريوهاي درگيري استفاده شده 

  آمده است. 4 گذاري در جدولند صحهدر فراي
تغييرات زماني تلاش كنترلي، كه انتگرال  5در شكل 

زماني مجذور فرمان شتاب هدايت است، در هر دو الگوريتم 
APN  وOAPN  ترسيم شده است. تلاش كنترلي هرچند در
كننده نيست، اما مقدار نهايي هاي پرواز كم معيار تعيينزمان

 OAPNشود كه مشاهده مي است.كوچكتر  OAPNآن در 
مقايسه نتايج د. دارتوانايي درگيري با طيف متنوعي از اهداف را 

و  5 ثرؤمبا ضريب ناوبري  APNها براي قوانين سازيشبيه

بر خلاف قوانين آمده است.  5 جدول OAPNقانون هدايت 
خطاي فاصله در درگيري افزايش يافته  ناوبري تناسبيهدايت 

بايد توجه ماند. قبولي باقي ميف در حد قابلبا اهداف مختل
داشت كه مقادير خطاي به دست آمده براي قانون هدايت 

- توسعه داده شده، مقادير كمينه نيستند. بلكه قانون توسعه
يافته براي سناريوهاي درگيري ديگري جز سناريوهاي استفاده 

گيري، مقاديري نزديك به شده براي تنظيم مقادير تصميم
نه خواهند بود. بدين ترتيب چنانچه سناريوهاي تنظيمي بهي

باز هم ارتقا خواهد  OAPNبيشتري انتخاب شود، عملكرد 
سازي قانون هدايت در برابر در مجموع، از نتايج شبيهيافت. 

توان گفت كه قانون هدايت درگيري با اهداف مختلف مي
OAPN  يافته افزايشبهينه بهتر از قانون پايه ناوبري تناسبي
 كند.عمل مي

  
 سناريوهاي درگيري تكميلي  - 4جدول 

  )2m/s(شتاب مانور (m/s)سرعت  
 6gشتاب قائم   210 6سناريو
  6g و شتاب قائم2g شتاب عرضي   150 7سناريو
  مانور سينوسي  90 8سناريو

  

  

  
  8سناريوي در  تلاش كنترليتغييرات زماني مقايسه  -5شكل 
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از  فاصله ρmV×حاصل ضرب 
 1000 740 460 200 هدف

111865/0 169999/1 597655/0 819125/0  0 

172179/1 631243/0 294717/0 983059/1 4000 

214986/0 668514/0 075918/0 844813/1 8000 

746284/0 978321/1 086912/1 126633/1 12000 
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  OAPNو  APNمقايسه نتايج عملكرد قانون هدايت   - 5جدول 
 (g)حداكثر شتاب (s)زمان پرواز (m)خطاي فاصله  

APN OAPN APN OAPN APN OAPN 
  5/22  3/25 98/15 95/15 4/0 3/3 6سناريوي
  6/23  1/27 84/18 24/17 8/0 15/3 7سناريوي
  9/21  1/26 28/18 51/15 72/0 96/1 8سناريوي

  
  گيرينتيجه

عملكردي هدف تحقيق حاضر توسعه قانون هدايت با ملاحظات 
هاي وسيله پرنده يا به عبارت ديگر، لحاظ نمودن قابليت

 در فرايند توليد قوانين هدايتيو مانوري وسيله پرنده عملكردي 
است. از نكات مهم اين تحقيق اين است كه قيد حداكثر شتاب 

را تابعي از  كند و آنفرمان را به صورت ثابت اعمال نمي
كند. پروازي انتخاب ميهاي عملكردي در شرايط قابليت

پارامترهاي كنترلي حلقه هدايت تناسبي افزوده با استفاده از 
در حضور ديناميك شش درجه  NSGA-IIالگوريتم تكاملي 

سازي آزادي غيرخطي وسيله پرنده و سيستم كنترل بهينه
شدند. به اين ترتيب، جداول انتخاب بهره براي شرايط درگيري 

درجه آزادي تشكيل هاي ششسازيهمختلف با استفاده از شبي
سنجي، عملكرد و مقاومت قانون شد. در نهايت، به صحت

شان ها نسازيهدايت توسعه داده شده پرداخته شد. نتايج شبيه
دهد كه قانون توسعه داده شده عملكرد بهتري نسبت به مي

  قوانين هدايت پايه خود دارد. 
  

 پي نوشت
1- Stochastic Linearization 

2- Particle Swarm Optimization (PSO) 

3- Non-Dominated Sort Genetic Algorithm 

4 - Pareto Optimal Front 

5- Vector Evaluated Genetic Algorithm (VEGA) 
6- Non-Dominated Solution 
7- Crowding Distance 
8- Skid-To-Turn (STT) 
9- Bank-To-Turn (BTT) 
10- Dynamic Inversion 
11- North-East-Down 
12- Optimized Augmented Proportional Navigation 
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