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 چکیده
با توجه به اهمیت  .اسییتارائه شییده به همراه بهینه سییازی  ن  هوشییمندمد لغزشییی برای یک پرتابه مبتنی بر این مقاله، یک قانون هدایت  در

کران بالای شتا  هد  به عنوان ایتشاش در تدوین قانون پیشنهادی ، شیتا  اهدا  مانورپذیر به دلیل ماهیت پیییده و ییرقابل دسترسی  نها 

 فاصله نسبیحاصلضر   صیور  رهگیری و برخورد در زمان پروازی محدود، سیح  لغزش به   ، به منظور تامینبعلاوه .در نظر گرفته شیده اسیت  

طراحی قانون ثابت و گینهای ، پارامترهای نیزبیه منظور افزای  کار یی رهگیری   .شیییودمی( ارائیه  LOSخط دیید )  نرخ زاوییه  دربین پرتیابیه   

 وخحای فاصله  ،یتلاش کنترلمعیارهای ترکیبی از با یک تابع هد   و با استفاده از( MOGA) هدفهپیشینهادی بر اسا  الگوریتم ننتیک نند  

اه  منجر به کنتایج شییبیه سییازی  .باشییدمیدارا نیز بهینگی را  خاصیییت ،پیشیینهادیمقاوم بنابراین، قانون  .شییوندمی سییازی، بهینهپرواز زمان

بهتر قانون پیشینهادی در مقایسه با دیگر روشهای مورد   عملکردبیانگر خحای فاصیله، کاه  تلاش کنترلی و کاه  زمان پرواز شیده اسیت که    

 .باشدمی بحث

 هدایت مقاوم، ناوبری تناسبی افزوده، الگوریتم ننتیک نند هدفه، هدایت مد لغزشی زمان محدودقانون  های کلیدی:واژه
 

 

Robust Guidance Law Optimization for a Smart Projectile 
 

Mohammad Miri and Reza Zardashti 

 

Abstract  
In this paper, a sliding mode guidance (SMG) law for a smart projectile with its optimization is presented. 

Due to the importance of acceleration of maneuvering targets due to their complex and inaccessible nature, 

an estimated upper bound of the target acceleration is considered as a disturbance in the formulation of the 

proposed law. Moreover, in order to obtain intercepting the target in a finite time of flight, a new definition 

of the sliding surface is presented as the relative distance between the projectile and the target multiplied 

by the line of sight (LOS) angular rate. In order to increase the efficiency of the interception, the design 

parameters of the proposed law are optimized based on a multi-objective genetic algorithm (MOGA) using 

an objective function with a combination of the control effort, the miss distance and the time of flight 

criteria. Therefore, the proposed robust guidance law has the optimality properties. The simulation results 

are caused to decrease miss distance, decrease control effort, and decrease the time of flight, which indicates 

the effectiveness and accuracy of the proposed law compared to other corresponding methods.  

 

Key words: Robust Guidance law, Augmented Proportional Navigation (APN), Multi-objective Genetic 

Algorithm (MOGA), finite time sliding mode guidance (FTSMG). 
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 مقدمه

 اهدا  با برخورد تضیییمین برای رهگیرها از بسییییاری

 .کنندمی اسییتفاده موازی ناوبری ایده از نهایی درفاز متحرک

( اولین قانون هدایت است که در این دسته PNناوبری تناسبی )

و سییرعت رهگیری برای محاسییبه    LOSئه شییده و از نرخ  ارا

 نوع اصلاح شده .کندمیفرمان شیتا  جانبی رهگیر اسییتفاده  

 نرخ از که بوده حقیقی تناسیییبی ناوبری ،تهدای قانون این

 هد  به رهگیر نزدیک شییوندگی عترسیی و دید خط نرخ 

 داده نشییان. کندمی اسییتفاده جانبی شییتا  فرمان تولید برای

  شیانه مسائل برای بهینه حل یک هدایت قوانین این که شیده 

 دینامیک درنظرگرفتن بدون و بوده خحی دینامیک با ییابی 

 مناسیی  مانور بدون اهدا  کامل رهگیری برای خودکار خلبان

 برای رهگیری خانواده این یافته توسیییعه عنو در .باشیییندمی

 به هد  مانورهای درنظرگرفتن برای مولفه ای مانوردار، اهدا 

 قانون این .اسییت شییده افزوده حقیقی تناسییبی هدایت قانون

 قادر را رهگیر که شودمی نامیده افزوده تناسبی ناوبری هدایت

 شییتا  فرمان تولید برای و سییاخته مانوردار اهدا  رهگیری به

نزدیک  سییرعت و دید خط نرخ  نرخ علاوه بر رهگیر جانبی

 دلیل همین به. دارد نیاز نیز هد  مانور تخمین به شییوندگی

 بوده ضروری روش این در هد  شیتا   تخمین یا اندازه گیری

 در را تخمین پیییده محاسییبا  انجام یا اندازه گیر افزای  و

 .[1]داشت خواهد پی

از طر  دیگر، طراحی قوانین هییدایییت برای رهگیری از 

 .یک مسییهله ییرخحی دشییوار اسییت  ،بالا پذیریاهدا  با مانور
از تهوری های کنترل ییرخحی در طراحی قوانین هدایت  ،اخیراً

مد برمبنای مانند قوانین هدایت  ،مقاوم اسییتفاده شییده اسییت  

 H∞ و قوانین هدایت ییر خحی مبتنی بر ،[91الی 1] لغزشییی

 .ند یمی، بر اسا  قضایای پایداری لیاپانو  به دست [11و15]

 و شده اسیتفاده  محض تناسیبی  ناوبری ی ایده از[ 9]در مقاله 

 گردیده طراحی لیاپانو  تهوری از با اسیییتفاده هدایت قانون

از تهوری مد لغزشییی مرتبه بالا برای  [1]در مقاله ی  و .اسییت

طراحی قانون هدایت اسیییتفاده شیییده اسیییت که نیاز به حل  

از تهوری کنترل مد  [5]در مقاله  .محاسیییبا  پیییده ای دارد

لغزشی نهایی برای برخورد با زاویه محدود استفاده نموده است 

هدایت مد  ،[6]مقاله در  .شییده اسییت  طراحیو قانون هدایت 

دو صفحه در قال   ( سه بعدیFTSMG) 1محدودلغزشیی زمان  

، یک [7]در مقیاله   ارائیه شیییده اسیییت. دو بعیدی مجزا از هم  

FTSMG کوپلینگ کانالهایطریق پارنه ازسه بعدی یکpitch  

رویکرد که مشابه  ،[9]در مقاله هواپیما ارائه شده است.   yawو

با در نظر گرفتن ولی اسیییت  FTSMGسیییه بعدی یکپیارنیه   

 . دراست هد  ارایه شده محدوده مجاز شیتا  اشیباع رهگیر و  

، یک قانون هدایتی مشابه برای کاه  اثر نندگانه محیحی [8]

بر روی جستجوگر رادار و بهبود  2ی سح  زمینو تاثیر ناهموار

قانون  ،[19] پیشنهاد شده است. در 9عملکرد تداخل سییسیتم  

برای رهگیر با داشییتن  ثابتهدایت مدلغزشییی مرتبه دوم زمان 

 یساختار[ 11در ] محدودیت زاویه برخورد پیشنهاد شده است.

ولی با این تفاو  که تلاش  پیشنهاد شده[ 9-6مشیابه مراجع ] 

کرده بخ  سوئییینگ را از تابع پیوسته استفاده کند تا مسهله 

Chattering ییر  سیییاختیار [ نیز 12و در ]  را بهبود بخشییید

سیییینگولار برای برخورد با زاویه خط دید محلو  در فاز نهایی 

 .پیشنهاد شده است

ن تضمیقوانین پیشینهادی برای   با این حال، در  ثار اخیر،

همگرایی زمیان محدود در محیط های سیییه بعدی و دو بعدی  

هد  از این مقاله تعریف یک  رسیییند.میپییییده به نظر  میک

ساده  هدایتیسیح  لغزشی جدید و به دست  وردن یک قانون  

علاوه بر این، مراجع  تر برای رهگیری در زمیان محدود اسیییت. 

 زمون و  از روشخود رامترها و ضیییرای  ااخیر جهیت تنظیم پ 

ده شییبهینه  توانند قانونمیبنابراین ن وخحا اسییتفاده نموده اند 

در  برای رهگیری هد  در یک زمان محدود را تضییمین نمایند.

ها در قانون اصیییلاح شیییده، با این مقاله، ضیییرای  ثابت و گین

سازی بهینه (MOGA1استفاده از الگوریتم ننتیک نند هدفه )

عددی سازی این رویه بهینهشیایان ککر اسیت که    .ده اسیت شی 

 یهای تحلیلی، در بسیارمدلاز  حاصلقوانین هدایت و کنترل 

به هر حال روشهای عددی  .[21الی 16شود]مقالا  دیده میاز 

میتنی بر الگوریتمهیای تکیاملی و هوش جمعی، کارایی خود را   

 اند.اثبا  نمودهدر مواجهه با مسائل پیییده و نند هدفه 

( یکی از الگوریتم های تکاملی است GAننتیک )الگوریتم 

که اثربخشیی  ن به عنوان یک روش بهینه سییازی برای مسائل  

بر اسییا  تکامل .پیییده نند منحوره نشییان داده شییده اسییت 

شییبیه به تکامل  .بیولونیکی و نظریه داروین تهیه شییده اسییت 

)اعضا( بصور  تصادفی  با جمعیت اولیه از افرادGA بیولونیکی، 

سییپآ  نها را برای تولید م ل انتخا  کرده   .شییودشییروع می

)براسییا  بهترین عملکرد تابع هد  یا تابع تناسیی ( و نسییل   

جدیدی از افراد را با اسیییتفاده از عملیا  تقاطع و جه  تولید 
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شییود تا حداقل یک نفر از روند نندین بار تکرار می این کند.می

بع هد  تعریف  مادگی جسیییمانی بهتری نسیییبت به حداقل تا

شده برخوردار باشد یا به حداک ر تعداد نسلها رسیده شده باشد. 

 دهدپایه را نشان می GAنمودار جریان یک  1شکل 

 
 GA [22]نمودار گردش کار روش  1شکل 

در بخ   .سازماندهی شده است مقاله بدین شرح ادامه لذا

، مدل انتخابی ییر خحی و معادلا  حرکت رهگیر به صییور  2

طراحی قانون هدایت بر  9در بخ   .ارائه شییده اسییت بعدی  2

، بهینه 1در بخ   .اصلاح شده ارئه شده استمد لغزشی اسا  

یک از الگریتم ننتسازی ضری  های قانون پیشنهادی با استفاده 

شییبیه سییازی و مقایسییه نتایج  5در بخ   .بحث گردیده اسییت

 .ارائه شیییده اسیییت APNقانون هدایت پیشییینهادی با هدایت 

 .رسدمیبه پایان  6مقاله با نتیجه گیری در بخ   ،سرانجام

 سینماتیک نسبی بین رهگیر و هدف

سییینماتیک نسییبی دو بعدی بین  در این بخ ، معادلا  

ر و هد  به شود رهگیفرض می شیده است. ارائه رهگیر و هد  

ای بوده و سرعت رهگیر بیشتر از سرعت هد  صور  جرم نقحه

اسیت. شتا  هد  نامعین است ولی کران  ن معین فرض شده  

شیییود. با این کیه عمومیاً برای طراح قیانون هیداییت فراهم می     

فرضییا  و با توجه به سیینماتیک نسبی دو بعدی بین رهگیر و   

 :[1]باشدزیر می، معادلا  حرکت به صور  1هد  در شکل 
cos( ) cos( )

1
sin( ) sin( )

t t p p

t t p p

r v v

v v
r

   

    

   

      

           

(1) 

 :از معادله دوم( گیریبا مشتقو )

1
( ) 2 cos( ) cos( )t t p p

d
r a a

dt r
             

  (2)

 
زاویییه و نرخ نرخ  خط دییید و  و  کیه در  ن،  

m  و

t   گیر و هید  با خط مرجع،  زواییای بردار سیییرعیتr وr 

به ترتی  بردارهای شتا   taو  pa و سیرعت نسبی، رد بترتی  ب

که بر سییرعتهای متنا ر خود عمود  باشییندرهگیر و هد  می

سییینماتیک نسییبی دوبعدی بین رهگیر و  2شییکل  .باشییندمی

 دهد.میهد  را نشان 

 
 سینماتیک نسبی دو بعدی بین رهگیر و هدف 2شکل 

در فضیییای  پروازمیدل جرم نقحیه ای از پرتیابیه در حال     

 مختصا نسبت به  yو  xمختصیا    دوبعدی ارائه شیده اسیت.  

معادلا   لذا شیییوند.میگرفته درنظر  مرکز -زمینثابت مرجع 

 به صور  زیر نوشته شودحالت 

 
c

px pxv a     (9) 
c

py pyv a     (1) 

p pxx v     (5) 

p pyy v     (6) 
2 2

p p pR x y     (7) 

که در  ن 
c

pxa
 
و

c

pya
ورودی )شیییتا (  فرمان مولفه های 

 مولفه های موقعیت px ،py و yو  x هایمحور در راسیتای پرتابه 

 پرتابه است. برد pRو بردار سرعت  pv .پرتابه هستند

 

 طراحی قانون هدایت

برخورد  تامین ،هید  طراحی قیانون هدایت در این مقاله  

برای این منظور، یک سح   رهگیر در مد  زمان محدود اسیت. 

 شود:میلغزش جدید به شرح زیر تعریف 

(9) S r 
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صفرکردن  ای کردن صفرتوان با یروش، م نیبر اسا  ا

در . دست یافتصفر  یسیح  لغزش به  ،هردو ای r یفاصیله نسیب  

به سح  لغزش کمک  یابیبه دسیت  تواندیم rحالت، فاصیله   نیا

 یبرا. کند یریرهگ یکنید و هید  را در مید  زمیان محیدود     

 ریز گزاره r یاست که سرعت نسب یهد ، کاف نیبه ا یابیدست

 را بر ورده کند.

   برای رهگیری هید  در ییک بیازه زمانی محدود    : 1گزاره 

(( ) 0fr t که در  ن ،)
ft که  کافی اسییت ،زمان برخورد اسییت

 :داشته باشیم

1 0 1[ , ]; ( ) 0; [ , ]f ft t t r t t t t       (8) 

)و یک ثابت م بت کیه در  ن  )r t  م بت و پیوسیییته

 هفاصلاسیت. در نتیجه، برای رسییدن به یک مقدار صییفر یعنی   

) که کمتر از  1t مقدار  ن در از باید صفر در مد  زمان محدود،

ft  )مقدار صییفر در تا بهکاه  پیدا کند اسییت
ft .با  برسیید

1 ید بدسیییت می( 8)انتگرالگیری از  1( ) ( ) ( )r t r t t t    ،

کاه  مقدار فاصیییله  t] 1[tدر بازه زمانیدهد نشیییان میکیه  

)بایستی که  ییجان از  یابد.می ) 0fr t ،  منجر نتیجه بنابراین

 :[19]شود به می

1 1( )
f

r t t
t






    (19) 

صدق کند  (8در نامسیاوی )  r رود کهمیار ظاز این رو انت

  نیست.مورد توجه  ن همگرایی و پایداری  و

برخورد یک هد   cبیا یک ثابت منفی   rاگر نیه تنظیم  

کند اما برای می میانور در ییک زمیان محیدود را تیامین      بیدون 

رهگیری از یک هد  با مانور بسییییار بالا در زمان رهگیری قابل 

 c، ر ننین حالتی، برای بهبود عملکردد مد نیسیییت. قبول کار

انور مدل مبرای تعیین  ن،  زمان باشد. با این حال، باید متغیر با

در حالی که شییده باشیید  برای پرتابه شییناخته  سییتیهد  بای

 در عمل امکان پذیر نیست.این مسهله همیشه 

مسیرهای  که ، محلو  استبا توجه به مفهوم مد لغزشیی 

0S)دنابتدا در زمان محدود به سح  لغزشی برسسییستم    )و 

0Sیعنی) ی شودسح  لغزش شدن صیفر سیپآ منجر به    تا )

دا به مببا باقی ماندن روی سح  لغزش، درنهایت مسیرها اینکه 

0Sشیر   لذاد. نبرسی    برای بدست میبحور رسدرحالت کلی

 0S=شود به گونه ای که اسیتفاده می  equ وردن کنترل معادل 

 .[29]را حفظ نماید

21با اسیییتفاده از یک تابع لیاپانو  که به صیییور  

2
V S 

یرون ب، شر  کافی برای اینکه مسیرهای سیستم شودمیتعریف 

از  اسییتبه سییح  لغزش صییفر برسییند عبار  از سییح  لغزش، 

[29]: 

21
| |

2

d
V S SS S

dt
     (11) 

 رابحهاسییاسییاً اسییت. اکید مقدار ثابت م بت  که در  ن 

 کند که مربع فاصله از سح بیان می)بعنوان شر  لغزش( فوق 

یابد و لذا ( درطول مسیرهای سیستم کاه  می2Sیعنی) لغزش

)بعنوان مجموعه  Sکند که به سمت سح  مسییرها را مقید می 

 .( گسیل شوند5ناوردا

  ید:  میبدست  فوقانتگرال گیری از طرفین رابحه  با

0| |
r

S
t


     (12) 

زمان رسییدن مسییرهای سییسیتم به سح       rtکه در  ن، 

لغزش صفر و 
0S  مقدار تابعS  0در لحظهt باشد.می 

دینامیکی سیییسییتم  برای شییتا  جدید  فرمان ،در اینجا

 :شودپیشنهاد می( به شرح زیر 2)معادله 

max
( ) ( )

cos( )

TC

p

p

Nr a sign S
a

 

 

  



 (19) 

0ثابت ناوبری اسیت،  Nکه در  ن   و  گین ثابت است

;
maxTaفرض  از قبل معلومشیییتا  هد  اسیییت که  کران بالای

 . بدین ترتی  داریم:شودمی

max,t Ta a     (11) 

,در رابحه بالا  cos( )t t ta a     شییتا  هد  در

 راستای عمود بر خط دید است.

 در نظر بگیرید.را  2: سییستم ییر خحی معادله  1 قضییه 
  نگاه .پابرجا استی شرایط درگیردر  1گزاره فرض کنید نتایج 

تواند وضعیت سیستم می 19قانون هدایت پیشنهادی در معادله 
 همگرا شود. و در مد  زمان محدود رسانده را به سح  لغزش

 داریم: (11)و  (9) ،(2روابط ) : طبقاثبات

 

 , ,t p

V S r r

S r a a 

 



 

   
     (15) 

|و باتوجه به  15در  19با جایگزاری  | . ( )S S sign S:داریم 



 یهوانورد یمهندس یپژوهش -یعلم یهنشر   پذیرهدایتپرتابه  کی یمقاوم برا تیقانون هدا سازیبهینه 

 89 ییز، شماره دوم، پابیست و یکمسال   

 

 /5 

 

 
max

, ,

,

( ) ( )

( 1) ( ) ( ) ( )

t t

tT

V S r a Nr a sign S

S N r a a sign S sign S

 



  

 

     

    

max
,( 1) ( )tT

S N r a a S S      (16) 

 :رابحه فوق همیشیه کمتر از صفر است، نراکه   یتماولین 

1N   2و( 1) ( 1)S N r N rr    تییوجییه بییه  و

0r     بدیهی  ،11 داشتن رابحه همینین با .1از گزاره

 : یدبدست مینهایتاً که  است

0V S   .   (17) 

 از این رو:
1

22V V      ( 91 ) 

 در نتیجه:

1
2

2
dV

dt
V

  .   (18) 

)ازطرفی نون , )V x t  داشت یمخواهم بت معین است: 
1 1
2 22

02
( , ) ( ,0) 0

( , ) 0

r

r

V x t t V x for t t

V x t for t t

     


 

.

     (29) 

  ید:بدست میلغزش که در  ن زمان رسیدن به سح  
1

2

0

2
2

( ,0)
r

V x
t


 .   (21) 

0، داریم در قانون پیشییینهادی  درصیییور . بنابراین 

قانون هدایت سیییسییتم تحت مجانبی  پایداری ،1 داشییتن گزاره

 .شودمیاثبا  در زمان محدود پیشنهادی 

که توسییط طراح  Nو  کر اسییت ضییرای  ثابتکشییایان 

ذارد. گعملکرد سیستم هدایت تاثیر میشیوند برروی  میانتخا  

مقدار برای بدسیییت  وردن  سیییازیبهینه روش در بخ  بعدی،

 این ضرای  ارائه شده است.بهینه 

 

 مقاوم بهینه سازی قانون هدایت

در قییانون  Nو در تنظیم پییارامتر هییای طراحی مییاننیید 

نها کاری  که تنظیم ن اول  :دو مشکل بزرگ وجود داردهدایت 

نکه بتوان این  فرض  بادوم  .فرسیییا و وقت گیر اسیییت طیاقیت  

ا به قتوان گفت این پارامترها دقینمی ها را تنظیم کرد اماپارامتر

. برای رفع این مشکل از الگوریتم صیور  بهینه انتخا  شده اند 

قانون پیشنهادی های استفاده شده و پارامترعددی سیازی  بهینه

 اند.بهینه شده

یک مسهله بهینه سازی نند هدفه را  توانمیبه طور کلی 

 :به شرح زیر توصیف کرد

1 2( ) [ ( ), ( ),..., ( )]min

( ) 0, 1,2,...,. .

m

l

L U

find

J J J J

g l ps t


 


 
  

x

x x x x

x

x x x

 (22) 

تعداد  Pتیابع هد  و  مولفیه هیای   تعیداد   mن  کیه در  *

بردار متغیر های طراحی با کران  nRxقیود اسیییت. معادلا  

Uبالای 
x و کران پایینL

x اسییت وN   مولفه های  ن یا تعداد

) .است متغیرهای مستقل ) mJ Rx  بردار تابع هد  است.نیز 

در تعریف یک نقحه بهینه به شیییرح زیر  بودنمفهوم یال 

 بهینه پارتو میگویند:  نگرددکه به تعریف می

*یک نقحه، :پارتوتعریف بهینه  x X رتو اسییت اگر اپبهینه یک

xنقحیه  هیچ  X   حوری که بدیگری وجود نیداشیییته باشییید
*( ) ( )J Jx x. 

ترکیبی از بصیییور   J(x) مولفییه هییای ،در این تحقیق

و زمان پرواز فاصیییله خحای ، تلاش کنترلی شیییتا  معیارهای

 :شودتعریف می

0

0

2

1

2

3

( )

( ) ( )

( )

f

f

t

p
t

p T

t

t

J a dt

J J

J dt


  



  




 


x

x x r r

x

,  (29) 

، نکیه در   
T

Nx    بردار متغیر بهینه سیییازی به

 .عنوان پارامترهای طراحی در قانون هدایت پیشنهادی است

GA  شییود.بهینه سییازی اسییتفاده می  الگوریتمبه عنوان 

رامترهای افراد برای بهینه سییازی توسط پامحابق این الگوریتم، 

این پارامترها برابر  .شودمیساختاری بنام کروموزوم نمای  داده 

برای بهینه سیییازی  .هسیییتند xبیا بردار متغیر بهینه سیییازی  

هر کروموزوم یک مسیییر را به دسییت  پارامترهای قانون هدایت،

 ید و شیییامل می ورد که توسیییط قانون هدایت به دسیییت می

پارامترهای بهینه شییده متغیرهای طراحی مسیییر هسییتند. ما   

خواهیم براسیا  سه معیار ککر شده در بالا، بهترین راه حل  می

لازم به ککر اسییت که در کاربردهای   بدسییت  وریم. xرا برای 

 بصور   فلاین یعملی، این پارامترها برای شرایط مختلف پرواز
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به  1ق برنامه زمانبندی بهرهو سیییپآ از طری  یندمیبیدسیییت  

 .شودمیسیستم هدایت پرنده داده 

 

 شبیه سازی عددی

شییبیه سییازی عددی برای بررسییی عملکرد قانون هدایت  

 [1]مرجع و روش پیشنهادی   APNپیشنهادی و مقایسه  ن با 

برای این منظور، دو محالعه موردی نشییان داده  .شییودمیانجام 

 .شده است

در این محالعه، موقعیتی را در نظر  مطالعه موردی اول:-1

متر است و سرعت  2999 اولیهگیریم که در  ن فاصله نسبی می

یک مسیر بالستیک با برد کوتاه  ،کند. رهگیرمیاولیه صیفر  یاز  

کند. علاوه بر این، پارامترهای  یاز می γ = 45را با زاویه اولیه 

 عبارتند از: GAمنتخ  

  50: در هر نسلتعداد جمعیتPopulationN  

  :)100تعداد نسل )مراحل تکرارGenerationN  

  :0.8احتمال تولید نسل جدید با عملگر ادیامCrossOverP  

  : 0.05احتمال تولید نسل جدید با عملگر جهMutationP  

نشیان داده شیده است. با    1نتایج شیبیه سیازی در جدول   

خحای میزان توان نتیجیه گرفت که  میمزبور بررسیییی جیدول  

ا یت پیشنهادی بقانون هدا ی، زمان برخورد و تلاش کنترلفاصله

و با اختلا  اندکی با مرجع  APN قانونبهتر از  ضییرای  بهینه،

شکلهای بعدی نیز این  .اسییتبدسیت  مده  [ ولی بهتر از  ن 1]

 کنند:نتایج را تایید می

مقایسه مسیر برخورد قانون هدایت پیشنهادی و   3شیکل  

شیییود که الگوریتم دیده میدهید.  میرا نشیییان دو روش دیگر 

تفاو   4شکل تری را طی نموده است. پیشینهادی، مسیر کوتاه 

و روش پیشییینهادی  [1مرجع ] روشبا دو  APN در سیییرعت

با بزرگنمایی  5شکل  .دهدمیرا نشان  بخ  انتهاییدر خصوصاً 

ی پیشنهادی هدایتکه قانون  دهدمیبه وضیوح نشان  بخ   خر 

 6شییکل  محابق .کمتری دارد فاصییلهخحای دو روش دیگر از 

[ 1و روش مرجع ]قانون هدایت پیشنهادی  کهشود میمشاهده 

در مراحل  یشییتا  بیشییتری را در مواقع اولیه و شییتا  کمتر 

شییتا  کمتری  APNدر حالی که قانون  .ندنکمیبعدی اعمال 

 .کندمیرا در مراحل اولیه و شتا  بیشتر در مراحل  خر اعمال 
پیشنهادی روش شود که به لحاظ شهودی دیده می، مجموعدر 

                                                      
1 Gain Scheduling 

رده کاعمال  دیگرن یانوی بر روی رهگیر نسبت به قکمترشتا  

شییبیه به قانون پیشیینهادی تاری ف[ نیز ر1روش مرجع ] .اسییت

های ، بصور  کیفی، داده6الی  9های لذا شیکل دهد. نشیان می 

نشان داده  7همانحور که در شیکل   کنند.را توجیه می 1جدول 

زمان  در مد شیده اسیت، سیح  لغزشیی در قانون پیشنهادی     

در  خرین لحظه  APNشیییود، امیا قانون  میصیییفر محیدودی  

د که این امر توانایی بروسییح  لغزش صییفر به سییمت توانسییته 

البته بدلیل اینکه سیییح   .دهدمیقانون پیشییینهادی را نشیییان 

مقادیر [ جور دیگری تعریف شییده بود 1روش مرجع ] لغزش در

 قابل تحابق در این شکل نبود. ن 

 
 در سناریوی اول APNمقایسه نتایج قانون پیشنهادی و  - 1جدول 

 نوع قانون مورد استفاده
 تلاش کنترلی

(3/s2m) 

 زمان پرواز

(sec) 

خطای 

فاصله 

 (mبرخورد)

 ناوبری تناسبی افزوده

(APN) 
113.12 23.2 5.7866 

روش پیشنهادی 

 [1مرجع]
61.9641 21.8 2.3831 

قانون هدایت پیشنهادی 

 با ضرای  بهینه
49.7984 21.6 2.0480 

 

 
 : مقایسه مسیر برخورد نسبت به زمان3شکل 
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 مقایسه تغییرات سرعت رهگیر نسبت به زمان :4شکل 

 

 
 از هدف : مقایسه فاصله پرتابه5شکل 

 
 : مقایسه تغییرات فرمان شتاب نسبت به زمان6شکل 

 
 : مقایسه تغییرات سطح لغزش نسبت به زمان7 شکل

 

متر  22919در این حالت، هد  در فاصله : مطالعه موردی دوم

 299متر بر ثانیه و سرعت اولیه  8، با میانگین شیتا   ر داردقرا

سیییرعت  درجه و γ  ،159متر بر ثانیه، و رهگیری با زاویه اولیه

متر بر  99محدودیت شییتا  رهگیری  اولیه برابر صییفر اسییت. 

نتایج عددی روش پیشییینهادی در  2ثیانیه اسیییت. در جدول  

 نشان داده شده است. APNمقایسه با قانون هدایت 

پارامترهای متنا ر حاصییل از  نتایج ،11 الی 8 هایشییکل

 .دهدنمای  می APNقانون پیشنهادی را در مقایسه با قانون 

 
 در سناریوی دوم APNو قانون پیشنهادی  نتایج مقایسه -2جدول 

 نوع قانون مورد استفاده

تلاش 

 کنترلی

(3/s2m) 

زمان 

 پرواز

(sec) 

خطای 

فاصله 

 (mبرخورد)

 ناوبری تناسبی افزوده

(APN) 
894.3 47.4 46.3697 

قانون هدایت پیشنهادی با 

 ضرای  بهینه
821.6 46.0 10.3636 

 توان موارد زیر را نتیجه گرفت:می 2 و1 ولابا بررسی جد

تلاش کنترلی قانون هدایت پیشنهادی با ضرای  بهینه به  .1

مرات  کمتر اسیت از تلاش کنترلی ناوبری تناسبی افزوده  

که این خود نشییان دهنده عملکرد بهتر قانون پیشیینهادی 

 است. APNنسبت به 

کمتر از زمان هدایت پیشییینهادی زمان برخورد در قانون  .2

 .استبدست  مده  APNبرخورد 

به مرات  بیشتر از خحای  APNبرخورد در فاصله خحای  .9

که این مهم هدایت پیشینهادی شییده است  برخورد قانون 

 باشد.مینشان دهنده عملکرد بهتر قانون پیشنهادی 
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 APNزمیان پرواز در قانون هدایت پیشییینهادی کمتر از   .1

 .است

 
 در دو روش برخورد های: مقایسه مسیر8شکل 

 
  دو روش: مقایسه شتاب فرمان بر اساس زمان در 9شکل 

 
  در دو روشبرحسب زمان مقایسه تغییرات خطای فاصله  :11شکل 

 

 
  در دو روشمقایسه سطح لغزش برحسب زمان  11شکل 

 

 گیرینتیجه

در این مقیالیه، ییک قیانون هدایت مقاوم برای یک پرتابه     

رای ب .با اسیتفاده از استراتژی مد لغزشی ارائه گردید  پذیرهدایت

ضییر  نرخ این منظور، ابتدا سییح  لغزشییی به صییور  حاصییل 

و فاصییله نسییبی تعریف شیید تا اطمینان حاصییل  LOSای زاویه

برخورد در مد  زمان محدود تاثیر هردو پارامتر در شیییود کیه  

 همینین به منظور بکارگیری برای اهدا  مانوری. لحاظ شیییود

لازم بودکه شتا  هد  در قانون پیشنهادی وارد شود. شتابدار، 

در شیرایط واقعی، شیتا  هد  ناشناخته است ولی کران  ن را   

شییتا  هد  به عنوان یک  لذا محدوده بینی نمود.توان پی می

 .ایتشیاش در دستیابی به قانون هدایت مقاوم در نظر گرفته شد 
ارامترهای طراحی برای بهینه سیییازی پ MOGAسیییرانجام، از 

و  بودنمقاومویژگی های  تااستفاده شد قانون مقاوم پیشنهادی 

ت در حالنتایج شبیه سازی برای دو  .دبه دسیت  ی تواماً بهینگی 

عملکرد مناسیی  قانون  که نشییان از ارائه شییدجداول مربوطه 

دارد. این عملکرد مناس   روشهای دیگرپیشنهادی در مقایسه با 

تلاش کنترلی کمتر فرمان هدایتی، خحای فاصییله عمدتاً بدلیل 

کمتر و زمان رهگیری کمتر بود که در روش پیشینهادی حاصل  

 گردید.
رای بجامع قانون هدایت  ، توسعهکار  یندهبعنوان پیشنهاد 

ترکی   ن با سیییستم کنترل در ادامه، مدل کامل سیه بعدی و  

 تواند پیشنهاد مناسبی تلقی شود.میپذیر خحا تحمل
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