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 چکیده  

در این پژوهش، یک الگوریتم هدایت فاز نهایی برای برخورد یک رهگیر به  

یا متحرک استخراج شده ثابت  با استفاده از    است.یک هدف  الگوریتم  این 

کنترل   روش  نظریهپیشمدل  ترکیب  و  بدست    بین  دیفرانسیلی  بازی 

ی فرمان هدایت بهینه به صورت  های این روش، محاسبهاست. از ویژگیآمده

به  ی صریح است. ویژگی دیگر این روش، مقاومیک رابطه بودن آن نسبت 

این الگوریتم    باشد.انسیلی میاغتشاش به علت استفاده از نظریه بازی دیفر

هدایت بدون آگاهی از سرعت و شتاب هدف و درنظرگیری شتاب هدف به  

می تولید  را  اغتشاش، فرمان هدایت  پژوهش،    کند.عنوان  این  اول  نوآوری 

بین در هدایت فاز نهایی و نوآوری دیگر استفاده از  استفاده از کنترل پیش

ریه بازی دیفرانسیلی در هدایت فاز  و نظ  بین مدل پیشروش ترکیبی کنترل  

می الگوریتمنهایی  عملکرد  نهایت،  در  محیط  باشد.  در  پیشنهادی  های 

الگوریتم   عملکرد  از  حاصل  نتایج  با  آن  نتایج  و  شده  ارزیابی  سیمولینک 

است. شده  مقایسه  تناسبی  بدست  هدایت  این  نتایج  کارایی  از  نشان  آمده 

 ف را دارد.الگوریتم هدایت در سناریوهای مختل 

نظریه بازی دیفرانسیلی    - بین  کنترل مدل پیش  -رهگیر    واژه های کلیدی:
 هدایت فاز نهایی  -

 مقدمه -1

نبردهایی که از زمان جنگ جهانی اول تا کنون انجام شده، استفاده از  در  

ها داشته  شونده نقشی اساسی در پیشبرد اهداف ماموریتهای هدایترهگیر

است. همچنین، مقابله با اهداف زمینی متحرک و یا مقابله با اهداف هوایی  

چالش از  الگوریتممانوری  طراحیهای  هدایت  میهای  چ شده  که  باشد.  را 

الگوریتمی   به راحتی ممکن نیست و اگر  آگاهی از سرعت و شتاب هدف، 

بتواند بدون آگاهی از سرعت و شتاب هدف، رهگیر را به سمت هدف هدایت  

برطرف کرده را  بدینکند چالش مهمی  الگوریتم  است.  منظور در استخراج 

کنترل   روش  ترکیب  از  پیشهدایت  دیفرانسیلی    بین مدل  بازی  نظریه  و 

شده پیشاستفاده  از  استفاده  با  تا  شتاب  است  فرمان  سیستم،  رفتار  بینی 

 ای با وجود اغتشاش مانور هدف و بدون آگاهی از آن تولید شود. بهینه

ی طراحی قوانین هدایت فاز نهایی برای  های زیادی در حوزهپژوهش

انجام شده به هدف  به مهماصابت یک رهگیر  مقاله  این  ترین  است که در 

پیشکا کنترل  روش  به  را  موضوع  این  که  دادهرهایی  انجام  اشاره  بین  اند 

 شود.می

بین  یک قانون هدایت ترکیبی بر اساس کنترل پیش[،  1]در مرجع  

تبدیل    (Generalized Predictive Control)   عمومی تابع  بر  مبتنی  که 

گر مانور هدف مبتنی بر روش مود لغزشی مرتبه  سیستم بوده و یک تخمین

وم پیوسته، برای درگیری بین یک رهگیر و یک هدف در صفحه، ارائه شده  د

شده شامل دو بخش است که بخش اول از کنترل است. قانون هدایت ارائه

گر مانور هدف بدست آمده است.  یافته و بخش دوم از تخمینبین تعمیمپیش

 در این روش، محدودیت میدان دید جستجوگر درنظر گرفته شده است.

ی اصابت رهگیر  برای مسئله[، 2]جع  ی پژوهش قبلی، در مرادامهدر  

با درنظرگیری قید زاویه برخورد، دو قانون هدایت   به یک هدف مانوری و 

هدایت   قانون  یک  اولی  است.  شده  بررسی  دو  هر  نتایج  و  طراحی  مقاوم 

با استفاده از ترکیب روش کنترل پیش بین عمومی و کنترل مود  گسسته 

دو و  پیوستهلغزشی  هدایت  قانون  یک  پیش  می  کنترل  ترکیب  بین  با 

یافته و کنترل مود لغزشی تطبیقی است. در این مرجع، اغتشاش ناشی  تعمیم

 از تغییرات سرعت رهگیر نیز درنظر گرفته شده است. 

مرجع   سه[3]در  هدایت  قانون  یک  غیرخطی  ،  مسئله  برای  بعدی 

یت زاویه برخورد ارائه شده  رهگیری یک هدف مانوری با درنظرگیری محدود

بین خطی و یک  است. این قانون هدایت، ترکیبی از یک کنترلر مدل پیش

چندمتغیرهمشاهده اغتشاش  لغزشی گر  مود   Adaptive)  ی 

Multivariable Sliding Mode Disturbance Observer)    که است 

دنبالوظیفه کنترلر،  خطی  زاویه  وظیفهکردن  و  بهینه  مشاهدهدید  گر  ی 

باشد. تابع هزینه از دو خطای زاویه برخورد در  تخمین آنلاین مانور هدف می

 بعدی )فراز و سمت( تشکیل شده است. فضای سه

مرجع   رهگیر  [،  4]در  هدایت  قانون  طراحی  برای  یک روش جدید 

بین مقاوم  برای اصابت به یک هدف پرنده متحرک، بر پایه کنترل مدل پیش

است. شده  این ارائه  خطیمرجع،    در  ماتریسی  نامعادلات   Linear)  از 

Matrix Inequalities)  آوردن فرمان  دستبهو   تابع هزینهسازی  برای بهینه

سازی، نتایج این قانون هدایت با  هدایت استفاده شده و با استفاده از شبیه

مقایسه شده است. در این پژوهش، از  [،  5]قانون هدایت غیرمقاوم مرجع  

شده گسسته برای استخراج فرمان هدایت استفاده شده است  معادلات خطی

مان هدایت به سیستم غیرخطی  سازی، فرو برای اثبات کارایی آن، در شبیه

 اعمال شده است. 

بخش   در  ابتدا  ادامه،  فرض2در  و  مسئله  بیان  به  درنظر  ،  های 

میگرفته اشاره  بخش  شده  در  مدل  3شود. سپس  نقطهبه  جرم  ای  سازی 

خطی نسبی،  دینامیک  هدف،  و  لحظهرهگیر  صورت  به  و  سازی  ای 

میگسسته پرداخته  سیستم  بخش  سازی  این  در  نسبی  شود.  دینامیک 

های بعدی برای استخراج قوانین هدایت  درگیری معرفی و از آن در بخش

با استفاده از  ، الگوریتم4شود. در بخش  استفاده می نهایی  های هدایت فاز 

 Model Predictive Control،  (PFC) Predictive(MPC)های  روش

Functional Control  ( وMPDG  )Model Predictive Differential 

Game  می بخش  استخراج  در  نهایت  در  الگوریتم5شود.  نتایج  های  ، 
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پیشنهادی در چند سناریو بررسی و با یکدیگر و یک قانون هدایت تناسبی  

 شوند.مقایسه می

 تعریف مسئله -2

سازی یک الگوریتم هدایت  مسئله مورد بررسی در این مقاله، توسعه و پیاده

شرایط اولیه مشخص، به سمت یک هدف  فاز نهایی است که یک رهگیر را از  

هدف   است.  محدود  رهگیر  جانبی  شتاب  حداکثر  کند.  هدایت  متحرک 

 تواند ثابت یا متحرک با سرعت ثابت و یا شتابدار باشد. می

به مسئله  هدایت،  قانون  استخراج  گرفته  در  درنظر  دوبعدی  صورت 

د. سرعت  شود قیدی روی زاویه برخورد نهایی وجود ندارشود. فرض میمی

شود. همچنین،  آل فرض میرهگیر ثابت و دینامیک سیستم کنترل آن ایده

شود که رهگیر دارای یک جستجوگر فعال و سیستم ناوبری اینرسی  فرض می

اندازه سیستم  حالت  متغیرهای  تمام  و  زده  است  تخمین  یا  شده  گیری 

ت هدف  از سرعت و مانور هدف اطلاع ندارد و صرفا موقعی  شوند. رهگیرمی

شوندگی به هدف را توسط جستجوگر فعال  نسبت به خود و سرعت نزدیک

 کند.گیری میاندازه

برای کاهش هزینه قانون هدایت،  امکان  در طراحی  و  ی محاسباتی 

روی سختپیاده بر  هدایت  الگوریتم  کنترل  سازی  روش  از  رایج،  افزارهای 

شدن عملکرد آن در  مقاومبین خطی استفاده خواهد شد و برای  پیشمدل  

بازی   نظریه  از  هدف،  شتاب  و  سرعت  جمله  از  مسئله،  اغتشاشات  برابر 

عنوان بازیگر دوم  شود؛ به این صورت که اغتشاش بهدیفرانسیلی استفاده می

شود. این الگوریتم هدایت باید بدون دانستن سرعت  مسئله درنظر گرفته می

 و شتاب هدف، عملکرد مقاوم داشته باشد.

 سازیمدل -3

انجام  مسئله  برای  که  که  پژوهشی  است  لازم  و  است  هدایت  آن  اصلی  ی 

سازی پرنده و هدف به صورت مستقل انجام شود، استفاده  سازی و شبیهمدل

کند. در  ای پرنده و هدف به صورت دوبعدی کفایت میاز مدل جرم نقطه

این  ادامه مدل  بخش ی  فرضیات  انجامبه  دیسازی  معادلات  نامیک  شده، 

سازی هدف و در نهایت معادلات  سازی آن، مدلسازی و گسستهپرنده، خطی

شده شامل  سازی انجامشود. فرضیات مدلدینامیک نسبی درگیری اشاره می

با رویکرد کارتزین، درنظرگیری قاب   استفاده از معادلات سه درجه آزادی 

هرگ  وجود  عدم  باد،  وجود  عدم  اینرسی،  قاب  عنوان  به  شتاب  زمینی  ونه 

های ورودی هدایت و تقلیل  آیرودینامیکی و پیشرانشی رهگیر به جز شتاب

 باشد. سازی در صفحه میبعدی به معادلات دوبعدی و مدلمعادلات سه

 ای دینامیک پرنده سازی جرم نقطهمدل -3-1

اساس مرجع  مدل بر  پژوهش،  این  و هدف در    [6]سازی دینامیک رهگیر 

می پرواانجام  برای  که  است.  شود  استفاده  قابل  زمین  نزدیک سطح  زهای 

 روابط مربوطه در ادامه ذکر شده است. 

نیوتن و فرضیات ذکرشده، رابطه قانون دوم  برداری شتاب در  بر اساس  ی 

 دستگاه محلی به صورت زیر است: 

(1 ) [
𝑑𝑣𝐵

𝐸

𝑑𝑡
]

𝐿

= [𝑇̅]𝑉𝐿[𝑎]𝑉 +𝑚[𝑔]𝐿 

شود.  ست که به پرنده وارد میهاییتمام شتاب  𝑎ی بالا، منظور از  در رابطه
[𝑇]𝑉𝐿    ماتریس تبدیل دستگاه  محلی به دستگاه سرعت و همچنین، تعریف

 باشد: بردار شتاب جاذبه در دستگاه محلی نیز به صورت زیر می

(2 ) [𝑔]𝐿 = [
0
0
𝑔
] 

گیری از  ( نیز از طریق انتگرال𝑠𝐵𝐸بردار موقعیت پرنده در دستگاه محلی ) 

𝑣𝐵پرنده ) سرعت 
𝐸شود: ( محاسبه می 

(3 ) [
𝑑𝑠𝐵𝐸
𝑑𝑡

]
𝐿

= [𝑣𝐵
𝐸]𝐿 

شود، برای استفاده از روابط ذکرشده، تنها به ورودی  همانطور که ملاحظه می

نیاز است که اطلاعات این ماتریس تبدیل   𝑉𝐿[𝑇̅]ی شرایط اولیه و محاسبه

 شود.توسط سیستم ناوبری اینرسی فراهم می

، ماتریس تبدیل دستگاه محلی به دستگاه سرعت به صورت  [6]  مطابق مرجع

 شود:زیر تعریف می

(4 ) [𝑇]𝑉𝐿 = [

𝑐𝑜𝑠𝜃 𝑐𝑜𝑠𝜓 𝑐𝑜𝑠𝜃 𝑠𝑖𝑛𝜓 −𝑠𝑖𝑛𝜃
−𝑠𝑖𝑛𝜓 𝑐𝑜𝑠𝜓 0

𝑠𝑖𝑛𝜃 𝑐𝑜𝑠𝜓 𝑠𝑖𝑛𝜃 𝑠𝑖𝑛𝜓 𝑐𝑜𝑠𝜃
] 

و فرضیات ذکرشده،    [6]  ی نرخ زوایای اویلر نیز مطابق مرجعبرای محاسبه

 شود: ی زیر استفاده میاز رابطه

(5 ) [
𝑉̇

𝜓̇𝑉𝑐𝑜𝑠𝜃

−𝜃̇𝑉

] = [𝑎]𝑉 + 𝑔 [
−𝑠𝑖𝑛𝜃
0

𝑐𝑜𝑠𝜃
] 

ذکرمدل سهسازی  صورت  به  بخش  شده  در  آنچه  مطابق  اما  بوده  بعدی 

پژوهش، این مدل به دو بعد و حرکت در  فرضیات ذکر شد، در انجام این  

سازی  ی زیر برای مدلیابد. یعنی در نهایت از سه معادلهصفحه تقلیل می

 : شوددینامیک پرنده استفاده می

(6 ) {

𝑥̈ = 𝑎𝑥𝑐𝑜𝑠𝜃 − 𝑎𝑧𝑠𝑖𝑛𝜃
𝑧̈ = 𝑎𝑥𝑠𝑖𝑛𝜃 − 𝑎𝑧𝑐𝑜𝑠𝜃 − 𝑔

𝜃̇ =
𝑎𝑧 − 𝑔𝑐𝑜𝑠𝜃

𝑉

 

 جستجوگر  سازیمدل -3-2

سازی جستجوگر رهگیر، از جستجوگر سینماتیکی برای مدل  مقاله در این  

شود و در  آل فرض میاست که در آن عملکرد سنسورها ایدهاستفاده شده

ها، خطای  آن تاثیراتی از قبیل محدودیت زاویه میدان دید، دینامیک گیمبال

، نرخ چرخش  [6]شود. مطابق مرجع جستجوگر و اثرات محیطی لحاظ نمی

 شود: ی زیر محاسبه میابطهخط دید از ر 

(7 ) [𝜔𝑂𝐸]𝐵 =
1

|𝑠𝑇𝐵|
[𝑇]𝐵𝐿[𝑈𝑇𝐵]

𝐿[𝑣𝑇𝐵
𝐸 ]𝐿 

از   منظور  رابطه،  این  بیان𝐵[𝜔𝑂𝐸]در  دید  خط  چرخش  نرخ  در  ،  شده 

است بدنی  می دستگاه  خروجی جستجوگر  جابجایی    𝑠𝑇𝐵باشد.  که  بردار 

هدف، و  رهگیر  بین  𝑣𝑇𝐵]  نسبی 
𝐸 ]𝐿    ،هدف و  رهگیر  بین  نسبی  سرعت 

و  بیان محلی  دستگاه  در  [𝑈𝑇𝐵]شده 
𝐿  یکه بردار  پادمتقارن  ی  ماتریس 

 .راستای خط دید بین رهگیر و هدف است

 ای هدف سازی جرم نقطهمدل -3-3

به اینکه هدف مدنظر، می  در این  با توجه  تواند طیف متنوعی از  پژوهش، 

ها از جمله سکون، حرکت با سرعت ثابت و همچنین حرکت شتابدار  حرکت

باشد با  سازی رهگیر میسازی هدف نیز دقیقا مانند مدلداشته باشد، مدل

شود و با توجه  های آن از سیستم هدایت دریافت نمیاین تفاوت که شتاب
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بنابراین، هدف نیز به صورت مستقل    شود.وع حرکت هدف، تعیین میبه ن 

 .ی دوبعدی داشته باشدتواند هر حرکت دلخواهی را در یک صفحهمی

 سازی دینامیک نسبی درگیری مدل -3-4

های هدایت پیشنهادی برای تولید فرامین خود نیاز به استفاده از  الگوریتم

به ه مین دلیل، در این بخش،  یک دینامیک نسبی فضای درگیری دارند. 

 است.[ انجام شده7سازی دینامیک نسبی درگیری برگرفته از مرجع ]مدل

شود که در  ای درنظر گرفته می، یک هندسه درگیری صفحه2شکل  مطابق 

 آن یک رهگیر و یک هدف وجود دارد.

 
 هندسه درگیری نسبی در صفحه -2شکل

شود که در  یک نمای شماتیک در دستگاه کارتزین ملاحظه می ،2شکل در 

د. همچنین، سرعت، شتاب  نباشبه ترتیب نماد رهگیر و هدف می  Tو    𝑀آن  

,𝛾عمودی، برد و زاویه مسیر پرواز رهگیر به ترتیب با نمادهای   𝑟, 𝑎, 𝑉   

برابر زاویه  ی تقدم که  اند. مطابق روابط هندسی موجود، زاویهگذاری شدهنام

از رابطه بردار سرعت رهگیر و راستای خط دید است  ی زیر محاسبه  بین 

 :شودمی

(8 ) 𝜎 = 𝜆 − 𝛾 

 برابر است با:   رهگیربنابراین، معادلات حرکت  

(9 ) 𝑟̇ = −𝑉𝑐𝑜𝑠(𝜎) 

(10 ) 𝑟𝜆̇ = 𝑉𝑠𝑖𝑛(𝜎) 

(11 ) 𝛾̇ =
𝑎

𝑉
 

ی مرتبه دوم حاکم بر دینامیک  دو رابطه  ،(  10)  ( و9)  گیری از روابطبا مشتق

 که عبارتند از: آیند بدست می مسئله

(12 ) 𝑟̈ = 𝑟(𝜆̇)
2
− 𝑟𝜆̇

𝑎

𝑉
 

(13 ) 𝜆̈ = −2
𝑟̇

𝑟
𝜆̇ +

𝑟̇

𝑟

𝑎

𝑉
 

نرخ تغییرات زاویه تقدم به صورت  (، 11)( و  8) همچنین با استفاده از روابط

 آید: زیر بدست می

(14 ) 𝜎̇ = 𝜆̇ −
𝑎

𝑉
 

 شود: به صورت زیر تعریف می متغیرهای حالت رهگیردر این مرحله، بردار 

(15 ) 𝑥 =

[
 
 
 
 
𝑥1
𝑥2
𝑥3
𝑥4
𝑥5]
 
 
 
 

=

[
 
 
 
 
𝑟
𝑟̇
𝜆
𝜆̇
𝜎]
 
 
 
 

 

 و ورودی سیستم برابر است با: 

(16 ) 𝑢 = 𝑎 

دوم   مرتبه  روابط  تبدیل  برای  و12)حال  و  13)  (  اول  مرتبه  روابط  به   )

ماتریسی،  آماده فرم  به  غیرخطی  دیفرانسیل  معادلات  تبدیل  برای  سازی 

 شوند: معادلات به فرم زیر بازنویسی می

(17 ) 

{
 
 
 

 
 
 

𝑥̇1 = 𝑥2

𝑥̇2 = 𝑥1(𝑥4)
2 −

𝑥1𝑥4
𝑉

𝑢

𝑥̇3 = 𝑥4

𝑥̇4 = −2
𝑥2
𝑥1
𝑥4 +

𝑥2
𝑉𝑥1

𝑢

𝑥̇5 = 𝑥4 −
1

𝑉
𝑢

 

 سازی دینامیک پرنده به روش وابسته به حالتخطی -3-5

به روش انجام این پروژه که روشی مبتنی بر مدل خطی سیستم  با   توجه 

سازی شده  ی کار آن خطیدینامیک پرنده حول نقطهباشد، لازم است که  می

دینامیک خطی این  از  استفاده  با  الگوریتم هدایت  قوانین  و  تولید  به  شده، 

بدین بپردازد.  بههدایت  نقطهمنظور،  یک  تعیین  و  جای  مشخص  کار 

خارجخطی خطی  (Offline)  خطسازی  از  نقطهسیستم،  حول  ی  سازی 

شود که به این  استفاده می  (Online)  طای سیستم و به صورت برخلحظه

 شود. سازی، روش وابسته به حالت گفته میروش خطی

به معادله توان سیستم  که در بخش قبل بدست آمد، می  (17)  ی با توجه 

 غیرخطی موجود را به فرم ماتریسی زیر نوشت: 

(18 ) {
𝐱̇ = 𝐀𝐱 + 𝐁𝑢
𝑦 = 𝐂𝐱

 

 شوند: تعریف میکه در آن، ضرایب ماتریس به صورت زیر  

(19 ) 𝐀 =

[
 
 
 
 
 
0 1 0 0 0
0 0 0 𝑥1𝑥4 0
0 0 0 1 0

0 0 0 −2
𝑥2
𝑥1

0

0 0 0 1 0]
 
 
 
 
 

 

(20 ) 𝐁 =

[
 
 
 
 
 
 
 

0

−
𝑥1𝑥4
𝑉
0
𝑥2
𝑉𝑥1

−
1

𝑉 ]
 
 
 
 
 
 
 

 

(21 ) 𝐂𝐓 = [0 0 0 1 0] 

استفاده از روش خطی با  به حالت میحال  با جاگذاری  سازی وابسته  توان 

ماتریسلحظه این  در  سیستم  حالت  متغیرهای  خطیای  فرم  ی  شدهها، 

طراحی قانون هدایت، از    بخشسیستم را در هر گام زمانی محاسبه کرد. در 

 سازی سیستم استفاده خواهد شد.این روابط برای خطی

 

 دایت استخراج قوانین ه  -4

در این بخش، سه الگوریتم هدایت برای فاز نهایی یک پرنده طراحی و نتایج  

می بررسی  کنترل آن  الگوریتم  نوع  دو  ابتدا  در  که  صورت  این  به  شود. 

بازیپیش نوع الگوریتم ترکیبی با نظریه  دیفرانسیلی  بین و پس از آن یک 

یگر و با قانون  شده با یکد های بررسیشوند. در بخش نتایج، روشبررسی می

  ، شوند. مطابق نظریه بازی دیفرانسیلی، اگر بازیهدایت تناسبی مقایسه می



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا یکمینبیست و 
 4صفحه: 

 
بازیگران این بازی همان  فضای درگیری رهگیر و هدف درنظر گرفته شود، 

باشند که مطلوب رهگیر یا بازیگر اول اصابت به هدف و  رهگیر و هدف می

ت. بنابراین، مقصود در  مطلوب بازیگر دوم یا هدف، جلوگیری از اصابت اس 

  بین مدل پیشروش ترکیبی این است که رهگیر با استفاده از روش کنترل  

ای را برای اصابت به هدف  و با فرض بدترین مانور هدف، فرمان شتاب بهینه

ی فرضیات حل مسئله هدایت یک پرنده،  تولید کند. در ادامه، پس از ارائه

با هر یک از روش ها، روابط ریاضی و نتایج هر بخش  توضیحاتی در رابطه 

 .شودارائه می

 فرضیات استخراج قوانین هدایت  -4-1

در  که  گرفته    فرضیاتی  نظر  در  هدایت  الگوریتم  استخراج  برای  مقاله  این 

 است عبارتند از: شده

 استخراج الگوریتم هدایت برای حرکت در صفحه  •

 سرعت ثابت رهگیر  •

 هدف ثابت، متحرک با سرعت ثابت و یا شتابدار  •

عدم آگاهی از سرعت و شتاب هدف و درنظرگیری آن به عنوان   •

 اغتشاش

دسترس • وسیلهبودن  در  به  رهگیر  نیاز  مورد  ی  اطلاعات 

 سنسورهای هدایت و سیستم ناوبری اینرسی

 بودن دینامیک سیستم کنترل هر رهگیرآلایده •

 MPCاستخراج قانون هدایت به روش  -4-2

[ مرجع  از  بخش،  این  روابط  می7در  استفاده  از  [  استفاده  با  شود. 

معادله )گسسته اندیس  (18سازی  ماتریس    d، که  استنمایانگر  ،  گسسته 

به صورت    pبین  بینی فضای حالت سیستم در طول افق پیشمعادلات پیش

 شود:زیر نوشته می

(22 ) 

{
 
 
 
 

 
 
 
 

𝐱(𝑘 + 1) = 𝐀𝐝𝐱(𝑘) + 𝐁𝐝𝑢(𝑘)

𝐱(𝑘 + 2) = 𝐀𝐝𝐱(𝑘 + 1) + 𝐁𝐝𝑢(𝑘 + 1)

= 𝐀𝐝
2𝐱(𝑘) + 𝐀𝐝𝐁𝐝𝑢(𝑘) + 𝐁𝐝𝑢(𝑘 + 1)

𝐱(𝑘 + 3) = 𝐀𝐝
3𝐱(𝑘) + 𝐀𝐝

2𝐁𝑢(𝑘)

+𝐀𝐝𝐁𝐝𝑢(𝑘 + 1) + 𝐁𝐝𝑢(𝑘 + 2)
⋮

𝐱(𝑘 + 𝑝) = 𝐀𝐝
p
𝐱(𝑘) + 𝐀𝐝

p−1
𝐁𝐝𝑢(𝑘)

+𝐀𝐝
p−𝟐

𝐁𝐝𝑢(𝑘 + 1) + ⋯+ 𝐁𝐝𝑢(𝑘 + 𝑝 − 1)

 

(23 ) 

{
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 

𝑦(𝑘 + 1) = 𝐂𝐝𝐱(𝑘 + 1) = 𝐂𝐝𝐀𝐝𝐱(𝑘)

+𝐂𝐝𝐁𝐝𝑢(𝑘)

𝑦(𝑘 + 2) = 𝐂𝐝𝐀𝐝
𝟐𝐱(𝑘) + 𝐂𝐝𝐀𝐝𝐁𝐝𝑢(𝑘)

+𝐂𝐝𝐁𝐝𝑢(𝑘 + 1)

𝑦(𝑘 + 3) = 𝐂𝐝𝐀𝐝
𝟑𝐱(𝑘) + 𝐀𝐝

𝟐𝐁𝐝u(𝑘)

+𝐂𝐝𝐀𝐝𝐁𝐝𝑢(𝑘 + 1) + 𝐂𝐝𝐁𝐝𝑢(𝑘 + 2)
⋮

𝑦(𝑘 + 𝑝) = 𝐂𝐝𝐀𝐝 
px(𝑘) + 𝐂𝐝𝐀𝐝

p−𝟏
𝐁𝐝𝑢(𝑘)

+𝐂𝐝𝐀𝐝
p−𝟐

𝐁𝐝𝑢(𝑘 + 1) +⋯+ 𝐂𝐝𝐁𝐝𝑢(𝑘 + 𝑝 − 1)

 

 توان نوشت: بینی به صورت ماتریسی بیان شود، میحال اگر معادلات پیش

(24 ) {
𝐗 = 𝐀𝐱(k) + 𝐁𝐔

𝐘 = 𝐂𝐗 = 𝐂𝐀𝐱(k) + 𝐂𝐁𝐔
 

  شوند: ها به صورت زیر تعریف می(، ماتریس24ی )در معادله

(25 ) {

𝐗 = [𝐱T(𝑘 + 1), 𝐱T(𝑘 + 2), … , 𝐱T(𝑘 + 𝑝)]T

𝐘 = [𝑦T(𝑘 + 1), 𝑦T(𝑘 + 2), … , 𝑦T(𝑘 + 𝑝)]T

𝐔 = [𝑢(𝑘), 𝑢(𝑘 + 1), … , 𝑢(𝑘 + 𝑝 − 1)]T
 

(26 ) 𝐀 =

[
 
 
 
𝐀𝐝
𝐀𝐝
𝟐

⋮
𝐀𝐝
𝐍]
 
 
 
 

(27 ) 𝐁 =

[
 
 
 
 

𝐁𝐝 𝟎 𝟎 ⋯ 𝟎
𝐀𝐝𝐁𝐝 𝐁𝐝 𝟎 ⋯ 𝟎
⋮ ⋮ ⋮ ⋯ ⋮

𝐀𝐝
𝐍−𝟐𝐁𝐝 𝐀𝐝

𝐍−𝟑𝐁𝐝 ⋯ ⋱ 𝟎

𝐀𝐝
𝐍−𝟏𝐁𝐝 𝐀𝐝

𝐍−𝟐𝐁𝐝 𝐀𝐝
𝐍−𝟑𝐁𝐝 ⋯ 𝐁𝐝]

 
 
 
 

 

(28 ) 𝐂 = 𝐈𝐍⊗𝐂𝐝 

رابطه نماد  (28)  یدر  از  منظور  کرونیک  ⊗،  )ضرب    (Kroneckerر 

 باشد.می

ی سیستم در  بینی آینده(، پیش28)  تا(  24)بنابراین با استفاده از معادلات  

آید. در ادامه به تعریف تابع هزینه  فضای حالت به فرم ماتریسی بدست می

 . شودو حل تحلیلی آن به صورت برخط پرداخته می

 MPCدر روش  حلیلی آنتعریف تابع هزینه و حل ت -4-3

 : بینی به صورتبا تعریف تابع هزینه در طول افق پیش

(29 ) 𝐽 = (𝐑𝐬 − 𝐘)
𝐓𝐐(𝐑𝐬 − 𝐘) + 𝐔

𝐓𝐑𝐔 

 شوند:ضرایب وزنی به صورت زیر تعریف می

(30 ) 𝐐 = 𝐈𝐩⊗𝑞 

(31 ) 𝐑 = 𝐈𝐩⊗ 𝑟 

از   اندازه    𝐈𝐩منظور  با  همانی  𝑝 ماتریس  × 𝑝رابطه باشد.  می جاگذاری    با 

 خواهیم داشت:  (29) در رابطه (24)

(32 ) 𝐽 = (𝐂𝐀𝐱(𝑘) + 𝐂𝐁𝐔)𝐓𝐐(𝐂𝐀𝐱(𝑘) + 𝐂𝐁𝐔)
+ 𝐔𝐓𝐑𝐔 

 :توان نوشتمی به فرم مرتبه دوم (32) ی حال با بسط و تبدیل رابطه

(33 ) 𝐽 = 𝐔𝐓𝐇𝐔 + 𝟐𝐔𝐓𝐅 + 𝐂𝐨𝐧𝐬𝐭𝐚𝐧𝐭 

به صورت    𝐂𝐨𝐧𝐬𝐭𝐚𝐧𝐭و    𝐅و    𝐇های ضرایب  که در این رابطه، ماتریس

 شوند:زیر تعریف می

(34 ) 𝐇 = 𝐁𝐓(𝐂𝐓𝐐𝐂)𝐁 + 𝐑 

(35 ) 𝐅 = 𝐁𝐓(𝐂𝐓𝐐𝐂)𝐀𝐗 

(36 ) 𝐂𝐨𝐧𝐬𝐭𝐚𝐧𝐭 = (𝐂𝐓𝐐𝐂)𝐀𝐗 

توان بردار شتاب بهینه  می   𝐔نسبت به  (  33)گیری از رابطه  در ادامه با مشتق

 بین را بدست آورد.در طول افق پیش

(37 ) ∂𝐽

∂𝐔
= 0 → 𝐇𝐔 + 𝟐𝐅 = 0 

(38 ) 𝐔∗ = −𝐇−𝟏(𝟐𝐅) 

بین پایه  آمده به روش کنترل پیشی نهایی صریح بدستاین معادله، رابطه

، بردار شتاب  (38)ی  در رابطه  ∗𝐔منظور از    باشد.می  هدایتبرای مسئله  

پیش افق  قاعدهبین میبهینه در طول  تنها  باشد که طبق  افق کاهنده،  ی 

 شود.میی اول آن توسط سیستم هدایت به پرنده اعمال درایه

 PFCاستخراج قانون هدایت به روش  -4-4

  PFC(، مطابق ماهیت روش  18ی )ی معادلهبا درنظرگیری حالت گسسته

انتگرال یک  از  استفاده  میکه  انتگرالگیر  یک  فضای  باشد،  معادله  به  گیر 

 شود. حالت سیستم افزوده می

(39 ) {
𝐱(𝑘 + 1) = 𝐀𝐝𝐱(𝑘) + 𝐁𝐝𝑢(𝑘)

𝐱(𝑘) = 𝐀𝐝𝐱(𝑘 − 1) + 𝐁𝐝𝑢(𝑘 − 1)
 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا یکمینبیست و 
 5صفحه: 

 
𝑘با تفاضل بردار متغیرهای حالت گام   +  توان نوشت:می 𝑘و گام   1

(40 ) {

𝐱(𝑘 + 1) − 𝐱(𝑘) = 𝐀𝐝(𝐱(𝑘) − 𝐱(𝑘 − 1))

+𝐁𝐝(𝑢(𝑘) − 𝑢(𝑘 − 1))

𝚫𝐱(𝑘 + 1) = 𝐀𝐝𝚫𝐱(𝑘) + 𝐁𝐝𝛥𝑢(𝑘)

 

 کنیم:گیر اضافه میحال به خروجی سیستم یک انتگرال

(41 ) {
𝑦(𝑘 + 1) = 𝐂𝐝𝐱(𝑘 + 1)

𝑦(𝑘) = 𝐂𝐝𝐱(𝑘)
 

𝑘با تفاضل خروجی گام   +  توان نوشت:می 𝑘و گام   1

(42 ) 𝑦(𝑘 + 1) − 𝑦(𝑘) = 𝐂𝐝(𝐱(𝑘 + 1) − 𝐱(𝑘)) 

 توان نوشت: ( می42در ) (40ی )با جاگذاری معادله

(43 ) 𝑦(𝑘 + 1) − 𝑦(𝑘) = 𝐂𝐝𝐀𝐝𝚫𝐱(𝑘) 
+𝐂𝐝𝐁𝐝𝛥𝑢(𝑘)  
 شود:یحال متغیرهای حالت جدیدی به صورت زیر تعریف م

(44 ) 𝐗𝐧𝐞𝐰(𝑘) = [
𝚫𝐱(𝑘)
𝑦(𝑘)

]  

 آید: با بازنویسی معادلات، معادلات فضای حالت به فرم جدید زیر در می

(45 ) {

𝐗𝐧𝐞𝐰(𝑘 + 1) = 𝐀𝐧𝐞𝐰𝐗𝐧𝐞𝐰(𝑘)

+𝐁𝐧𝐞𝐰𝐔𝐧𝐞𝐰(𝑘)
𝐲𝐧𝐞𝐰(𝑘) = 𝐂𝐧𝐞𝐰𝐗𝐧𝐞𝐰(𝑘)

   

 شوند:ها به صورت زیر تعریف میی بالا، ماتریسکه در معادله

(46 ) 

{
 
 

 
 𝐀𝐧𝐞𝐰 = [

𝐀𝐝 𝟎𝐧∗𝐬
𝐂𝐝𝐀𝐝 𝐈𝐬∗𝐬

]

𝐁𝐧𝐞𝐰 = [
𝐁𝐝
𝐂𝐝𝐁𝐝

]

𝐂𝐧𝐞𝐰 = [𝟎𝐬∗𝐧 𝐈𝐬∗𝐬]
𝑈𝑛𝑒𝑤 = 𝛥𝑢

   

ی  و تعداد خروجی سیستم در رابطه  𝐀𝐝اگر تعداد سطر و ستون ماتریس  

منظور از    ( 46)ی  در رابطه  شود، آنگاه نمایش داده  sو    nبه ترتیب با  (  46)

0𝑛∗𝑠    یک ماتریس صفر با ابعادn    درs    است. همچنین ماتریسIs∗s    نیز

ابعاد   با  واحد  ماتریس  اگر معادلات پیش  است.   sدر    sیک  ادامه  بینی در 

( روابط  مشابه  )22سیستم  و  ماتریسی  23(  فرم  به  آنگاه  و  شده  نوشته   )

 داریم: بازنویسی شود

(47 ) 𝐘 = 𝐅𝐗 +𝚽𝐔  

 : شوندها به صورت زیر تعریف میدر این معادله، ماتریسکه 

(48 ) 𝐘 = [

𝑦(𝑘 + 1)
𝑦(𝑘 + 2)

⋮
𝑦(𝑘 + 𝑝)

]  

(49 ) 𝐔 = [

Δu(𝑘)
Δu(𝑘 + 1)

⋮
Δu(𝑘 + 𝑚 − 1)

]  

(50 ) 𝐅 = [

𝐂𝐀
𝐂𝐀2

⋮
𝐂𝐀𝑃

]  

(51 ) 𝚽 = [

𝐂𝐁
𝐂𝐀𝐁
⋮

𝐂𝐀𝑃−𝟏𝐁

    

0
𝐂𝐁
⋮

𝐂𝐀𝑃−𝟐𝐁

    

…
…
⋮
…

    

0
0
⋮

𝐂𝐀𝑃−𝑚𝐁

]  
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روش   هزینهMPCمشابه  تابع  رابطهبه  ،  گرفته  (  29)ی  صورت  درنظر 

 𝑅و   𝑄دهی  های وزندر این روش، ابعاد ماتریسشود. با این تفاوت که  می

.𝑠به ترتیب به صورت   𝑝   در𝑠. 𝑝  و𝑚   در𝑚 باشد.می 

 توان نوشت: ( می29ی )( در رابطه47با جاگذاری معادله )

(52 ) 𝐽 = (𝐑𝐬 − (𝐅𝐗 +𝚽𝐔))
𝐓
𝐐(𝐑𝐬 − (𝐅𝐗 +𝚽𝐔)) 

 +𝐔𝐓𝐑𝐔  
توان فرمان شتاب  و صفر قراردادن آن می  ( 52)گیری از رابطه حال با مشتق

 ی صریح محاسبه کرد. بهینه را در هر گام زمانی به صورت یک رابطه

(53 ) 𝜕𝐽

𝜕𝐔
= 𝚽𝐓𝐐(𝐑𝐬 − (𝐅𝐗 + 𝚽𝐔)) + 𝐑𝐔 = 0  

(54 ) {

𝐔∗ = 𝐄−𝟏𝐊(𝐑𝐬 − 𝐅𝐗)

𝐄 = 𝚽𝐓𝐐𝚽+ 𝐑

𝐊 = 𝚽𝐓𝐐

  

نمایانگر بردار دستور شتاب بهینه در طول افق کنترلی است. در   (54)رابطه  

ی افق کاهنده،  شده و طبق قاعدهی صریح، محاسبههرگام زمانی این رابطه

 شود. ی اول آن توسط سیستم هدایت به پرنده اعمال میتنها درایه

 MPDGاستخراج قانون هدایت به روش  -4-6

ارائه    MPDGدر این بخش، یک قانون هدایت فاز نهایی با استفاده از روش  

شد،  می ذکر  ترکیبی  روش  معرفی  در  آنچه  براساس  روش،  این  در  شود. 

و    PFCهای  شود که از مزایای آن نسبت به روشالگوریتمی استخراج می

MPC  مقاوممی به  اشاره کرد.  توان  اغتشاش شتاب هدف  به  نسبت  بودن 

نرخ    عملکرد بر صفرکردن  است که علاوه  این صورت  به  نیز  الگوریتم  این 

بدترین   با فرض  را  بهترین تصمیم  و هدف،  رهگیر  بین  چرخش خط دید 

 کند. مانور هدف اتخاذ می

معادله در  اغتشاش  درنظرگیری  با  روش  این  سیستم،  در  حالت  فضای  ی 

روش   معادلات  استخراج  در  که  روندی  می  MPCمشابه  شد،  ن  تواطی 

 نوشت:

(55 ) {
𝐱̇ = 𝐀𝐦𝐱 + 𝐁𝐦𝑢 + 𝐃𝐦𝑣

𝑦 = 𝐂𝐦𝐱
   

ماتریس  .  اغتشاش یا همان شتاب هدف است  𝑣که در این رابطه منظور از  

𝐃𝐦    نیز به دلیل درنظرگیری اغتشاش از جنس مانور هدف به صورت زیر

 شود: تعریف می

(56 ) 𝐃𝐦 =

[
 
 
 
 
0
1
0
0
0]
 
 
 
 

   

و  روند گسستهمشابه   )  سیستمبینی  پیشمعادلات  سازی  و    (22در روابط 

 توان نوشت: می بینی به صورت ماتریسی با نوشتن معادلات پیش  ،(23)

(57 ) {
𝐗 = 𝐀𝐱(𝑘) + 𝐁𝐔 + 𝐃𝐕

𝐘 = 𝐂𝐗 = 𝐂𝐀𝐱(𝑘) + 𝐂𝐁𝐔 + 𝐂𝐃𝐕
   

 شوند: ها به صورت زیر تعریف می، بردارها و ماتریس(57)ی  در معادله

(58 ) 𝐗 = [

𝐱(𝑘 + 1)
𝐱(𝑘 + 2)

⋮
𝐱(𝑘 + 𝑝)

]   



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا یکمینبیست و 
 6صفحه: 

 

(59 ) 𝐘 = [

𝑦(𝑘 + 1)
𝑦(𝑘 + 2)

⋮
𝑦(𝑘 + 𝑝)

]   

(60 ) 𝐔 = [

𝑢(𝑘)
𝑢(𝑘 + 1)

⋮
𝑢(𝑘 + 𝑝 − 1)

]   

(61 ) 𝐕 = [

𝑣(𝑘)
𝑣(𝑘 + 1)

⋮
𝑣(𝑘 + 𝑝 − 1)

]   

(62 ) 

 

𝐀 = [

𝐀𝐝
𝐀𝐝
2

⋮
𝐀𝐝
𝑁

]   

(63 ) 𝐁 =

[
 
 
 
 

𝐁𝐝 𝟎 𝟎 ⋯ 𝟎
𝐀𝐝𝐁𝐝 𝐁𝐝 𝟎 ⋯ 𝟎
⋮ ⋮ ⋮ ⋯ ⋮

𝐀𝐝
𝑵−𝟐𝐁𝐝 𝐀𝐝

𝑵−𝟑𝐁𝐝 ⋯ ⋱ 𝟎

𝐀𝐝
𝑵−𝟏𝐁𝐝 𝐀𝐝

𝑵−𝟐𝐁𝐝 𝐀𝐝
𝑵−𝟑𝐁𝐝 ⋯ 𝐁𝐝]

 
 
 
 

   

(64 ) 𝐂 = 𝐈𝐍⊗𝐂𝐝 

(65 ) 𝐃 =

[
 
 
 
 

𝐃𝐝 𝟎 𝟎 ⋯ 𝟎
𝐀𝐝𝐃𝐝 𝐃𝐝 𝟎 ⋯ 𝟎
⋮ ⋮ ⋮ ⋯ ⋮

𝐀𝐝
𝐍−𝟐𝐃𝐝 𝐀𝐝

𝐍−𝟑𝐃𝐝 ⋯ ⋱ 𝟎

𝐀𝐝
𝐍−𝟏𝐃𝐝 𝐀𝐝

𝐍−𝟐𝐃𝐝 𝐀𝐝
𝐍−𝟑𝐃𝐝 ⋯ 𝐃𝐝]
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 شود:بینی به صورت زیر تعریف میتابع هزینه در طول افق پیش

(66 ) 

{
 

 
𝐽 = 𝐽1 + 𝐽2 − 𝐽3

𝐽1 = (𝐑𝐬 − 𝐘)
𝐓𝐐(𝐑𝐬 − 𝐘)

𝐽2 = 𝐔𝐓𝐑𝐔

𝐽3 = 𝐕𝐓𝚪𝐕

 

تنظیم نرخ چرخش خط دید بر روی    𝐽1ی  ی مذکور، وظیفهدر تابع هزینه

سازی تلاش کنترلی یا به عبارتی فرمان هدایت و  کمینه  𝐽2ی  صفر، وظیفه

باشد.  درنظرگیری بدترین سیگنال کنترلی برای بازیگر دوم می 𝐽3ی  وظیفه

ا ست. در  در این مسئله همانطور که اشاره شد اغتشاش همان بازیگر دوم 

باشد  سیگنال مرجع خروجی بوده که برابر صفر می  𝑅𝑠این رابطه مشابه قبل،  

به صورت    Γو ضریب      MPCمشابه روش    در آن  𝑅و    𝑄و ضرایب وزنی  

 شود:زیر تعریف می

(67 ) 𝚪 = 𝐈𝐩⊗𝛾 

باشد. با  ضریب وزنی اسکالر مربوط به اغتشاش می  𝛾در این رابطه، ضریب  

 توان نوشت: ( می66( در رابطه )57جاگذاری رابطه )

(68 ) 𝐽 = (𝐂𝐀𝐱(𝑘) + 𝐂𝐁𝐔 + 𝐂𝐃𝐕)𝐓𝐐(𝐂𝐀𝐱(𝑘)
+ 𝐂𝐁𝐔 + 𝐂𝐃𝐕) 

 توان نوشت: به فرم مرتبه دوم می( 68)ی حال با بسط و تبدیل رابطه

(69 ) 𝐽 = 𝐔𝐓𝐇𝐔 + 𝟐𝐔𝐓𝐅 + 𝐔𝐓𝐖𝐕+ 𝐕𝐓𝐇′𝐕 

+𝟐𝐕𝐓𝐅′ + 𝐕𝐓𝐖′𝐔 + 𝐂𝐭𝒆 

  𝐂𝐭𝐞و    ′𝐇    ،𝐅    ،𝐖    ،𝐇′    ،𝐅′   ،𝐖های ضرایب  که در این رابطه، ماتریس

 شوند: به صورت زیر تعریف می

(70 ) 𝐇 = 𝐁𝐓(𝐂𝐓𝐐𝐂)𝐁 + 𝐑 

(71 ) 𝐅 = 𝐁𝐓(𝐂𝐓𝐐𝐂)𝐀𝐗 

(72 ) 𝐖 = 𝐁𝐓(𝐂𝐲
𝐓𝐋𝐂𝐲)𝐃 

(73 ) 𝐇′ = 𝐃𝐓(𝐂𝐲
𝐓𝐋𝐂𝐲)𝐃 − 𝚪 

(74 ) 𝐅′ = 𝐃𝐓(𝐂𝐲
𝐓𝐋𝐂𝐲)𝐀𝐗 

(75 ) 𝐖′ = 𝐃𝐓(𝐂𝐲
𝐓𝐋𝐂𝐲)𝐁 

(76 ) 𝐂𝐭𝐞 = (𝐂𝐀𝐱(𝐤))
𝐓
𝐐(𝐂𝐀𝐱(𝐤)) 

مشتق با  ادامه  رابطه  در  از  به    (69)گیری  بردار  می  𝐔و    𝐕نسبت  توان 

بین را بدست  متناظر با آن را در طول افق پیشاغتشاش و بردار شتاب بهینه  

 آورد. 

(77 ) 𝜕𝐽

𝜕𝐔
= 𝐇𝐔 + 𝟐𝐅 +𝐖𝐕 + (𝐕𝐓𝐖′)𝐓 = 0 

(78 ) 𝜕𝐽

𝜕𝐕
= 𝐇′𝐕 + 𝟐𝐅′ +𝐖′𝐔 + (𝐔𝐓𝐖)𝐓 = 0 

یکدیگر   از  توابعی  به صورت  بهینه  بردار شتاب  و  اغتشاش  بردار  نتیجه  در 

 آیند: بدست می

(79 ) 𝐔∗ = −𝐇−𝟏(𝟐𝐅 + (𝐖 +𝐖′𝐓)𝐕) 

(80 ) 𝐕∗ = −𝐇′−𝟏(𝟐𝐅′ + (𝐖′ +𝐖𝐓)𝐔) 

رابطه رابطه(  80)ی  با جاگذاری  یا  می  (79) ی  در  بهینه  بردار شتاب  توان 

 همان سیگنال کنترلی بهینه بازیگر اول را به صورت مستقل بدست آورد:

(80 ) {

𝐔∗ = (𝐈 −𝐌)−𝟏𝐆

𝐆 = −𝐇−𝟏(𝟐𝐅 − (𝐖 +𝐖′𝐓)𝐇′−𝟏𝟐𝐅′)

𝐌 = 𝐇−𝟏((𝐖 +𝐖′𝐓)𝐇′−𝟏(𝐖′ +𝐖𝐓))

 

رابطه معادله،  بدستاین  صریح  نهایی  کنترل  ی  ترکیبی  روش  به  آمده 

باشد. لازم به ذکر است که طبق  دیفرانسیلی میبین پایه و نظریه بازیپیش

توسط سیستم هدایت به پرنده    ∗𝐔ی اول  ی افق کاهنده، تنها درایهقاعده

 . شوداعمال می

 الگوریتم هدایت سازی پارامترهای بهینه -4-8

بهینه عملکرد  از  اطمینان  بهینه  ها الگوریتمی  برای  مقادیر  از  ی  باید 

سازی پارامترهای قانون هدایت از  برای بهینه استفاده کرد.  هاآنپارامترهای 

است استفاده  [ معرفی شده8که در مرجع ]  TCACSسازی  الگوریتم بهینه

شتاب هدف و  شده نسبت به سرعت و سازی انجامبرای اینکه بهینهشود. می

باشد، سناریوهای پروازی متنوعی از   اولیه مقاوم  همچنین خطای هدینگ 

جمله هدف ثابت، هدف با سرعت ثابت، هدف شتابدار و همچنین پرواز دارای  

این سناریوهای    شود.سازی در نظر گرفته میخطای هدینگ اولیه برای بهینه

 قابل مشاهده است.    1آموزشی در جدول 
سازی پارامترهای الگوریتم وهای آموزشی برای بهینهسناری -1جدول 

 هدایت 

شماره 

 سناریو 

موقعیت 

اولیه  

 رهگیر

(m ) 

سرعت 

اولیه  

رهگیر

(m/s ) 

خطای 

هدینگ  

اولیه  

(degree ) 

موقعیت 

اولیه  

 هدف

(km ) 

سرعت 

اولیه  

 هدف

(m/s ) 

شتاب  

هدف 

(m/s ) 

1 (0،0) 300 0 (4.5،12) 0 0 

2 (0،0) 300 40 (4.5،12) 0 0 

3 (0،0) 300 0 (4.5،12) 60 0 

4 (0،0) 300 40 (4.5،12) 60 0 

5 (0،0) 300 0 (4.5،12) 60 30 

6 (0،0) 300 40 (4.5،12) 60 30 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا یکمینبیست و 
 7صفحه: 

 
است به صورت زیر  سازی پارامترها استفاده شدهای که در بهینهتابع هزینه

 شود: تعریف می

(81 ) 𝐽 = ∫(|𝑎𝑐|

𝑡𝑓

0

+ 𝜂|𝜆̇|)𝑑𝑡  

یک ضریب وزنی است که میزان اهمیت کاهش تلاش    𝜂(،  81ی )در رابطه

کنترلی نسبت به کاهش خطای تنظیم نرخ چرخش خط دید بر روی صفر  

صورت تجربی و  به  𝜂کند. در این پژوهش، مقدار ضریب وزنی  را تعیین می

سازی،  در نظر گرفته شده است. در روند بهینه 5000با سعی و خطا برابر با 

  مختلف   شرایط  با  پروازی  سناریوی  شش  هزینه،  تابع  محاسبه  بار  رای هرب 

فراخوانی  هر  در  و  شودمی  سازیشبیه   الگوریتم   سوی  از  هزینه  تابع  بار 

الگوریتم    به   سازیشبیه  شش  این   هزینه  تابع   میانگین  سازی، بهینه

  مقادیر   سازی،بهینه  الگوریتم  اجرای  از  پس  .شودمی  داده  بازخورد  سازیبهینه

 .استآمده 2جدول در  آنها مقادیر که دنآیمی دست به پارامترها  بهینه

الگوریتم محاسبه شدند   این  بهینه  پارامترهای  مطابق روش مذکور، 

 است. ارائه شده 2که در جدول 

 های هدایت الگوریتممقادیر بهینه پارامترهای  -2جدول 

 مقدار پارامتر  الگوریتم 

MPC 

𝑝 40 

𝑞 1010 

𝑟 1 

PFC 

𝑝 40 

𝑚 1 

𝑞 
5.23710 

𝑟 1 

MPDG 

𝑝 40 

𝑞 
1010 

𝑟 1 

𝛾 
4.25-10 

 

الگوریتمهمچنین، مقدار هزینه تابع  ی  آن، مطابق  میانگین  و  های هدایت 

( برای شش سناریوی آموزشی در جدول  81ی ) شده در رابطههزینه معرفی

 است.  گزارش شده 3

با میانگین    MPDGالگوریتم هدایت    در مجموع،  3مطابق جدول  

اشد. بطوریکه  بها دارا میعملکرد بهتری را نسبت به سایر روش  326هزینه  

الگوریتم هدایت   به  الگوریتم نسبت  بهبود    MPC  ،34عملکرد این  درصد 

در سناریوهایی که    MPDGو    MPCهای  لگوریتمهمچنین، ا  است.یافته

مانور هدف، به عنوان اغتشاش سیستم، وجود ندارد، عملکرد یکسانی دارند  

باشد،  مانور می  که هدف دارای  6و    5که مطابق انتظار است اما در سناریوهای  

پیشنهادی   الگوریتم  وضوح،  شده  MPDGبه  عملکرد  بهبود    است. سبب 

الگوریتم هدایت    PFCلگوریتم هدایت  ا به  درصد    3حدود    MPCنسبت 

روش   ماهیت  به  باتوجه  موضوع  این  که  داشته  بهتری  که    PFCعملکرد 

 گیر بود، قابل توجیه است. افزودن انتگرال

 

 

 

 

 

 

 سناریوی آموزشی  6های هدایت در هزینه الگوریتم مقدار  -3جدول 
 MPDG PFC MPC روش 

 هزینه  شماره سناریو 

1 0 0 0 

2 401 930 402 

3 23 40 24 

4 345 721 345 

5 548 425 1075 

6 639 769 1128 

 496 481 326 میانگین 

 سازینتایج شبیه  -5

استفاده از پارامترهای  های هدایت پیشنهادی با  در این بخش، نتایج الگوریتم

ارائه    4  شده در جدولو برای دو سناریوی آزمون معرفی  2موجود در جدول  

 شود.می

 های هدایت برای ارزیابی الگوریتم  سناریوهای آزمون -4ول جد
 سناریوی دوم  سناریوی اول  پارامتر 

 (0،0) (0،0) ( mموقعیت اولیه رهگیر )

 300 300 ( m/sسرعت اولیه رهگیر )

 50 0 ( degخطای هدینگ اولیه )

 (10000،5000) ( 10000،0) ( mموقعیت اولیه هدف )

 50 50 ( m/sسرعت اولیه هدف ) 

 0 20 ( m/s^2شتاب هدف )

 MPCسازی الگوریتم هدایت نتایج شبیه -5-1

ای  شود که رهگیر با وجود خطای هدینگ اولیهملاحظه می ،2مطابق شکل 

ابتدای پرواز تغییر داده و در راستای برخورد به   که دارد مسیر خود را در 

است  دهد. درنهایت برخورد به هدف با دقت خوبی انجام شدههدف قرار می

،  3باشد. در شکل متر می 0.45دهی در این سناریو برابر ی از دستو فاصله

است که در ابتدای پرواز به دلیل اصلاح خطای  مان شتاب هدایت ارائه شدهفر

ثانیه به مقدار صفر    5هدینگ در مرز اشباع شتاب قرار دارد اما پس از حدود  

می شکل  میل  در  نمایش  ،  4کند.  هدف  و  رهگیر  دید  خط  چرخش  نرخ 

اریوی  در سن  ثانیه به مقدار صفر میل کرده است.  5شده که پس از حدود  داده

شود که با وجود مانور هدف، رهگیر با دقت  ، ملاحظه می5دوم، مطابق شکل  

کرده اصابت  هدف  به  قبولی  فاصله  قابل  دستبطوریکه  از  این  ی  در  دهی 

،  7، فرمان شتاب هدایت و در شکل  6متر است. در شکل    6.7سناریو برابر  

داده نمایش  و هدف  رهگیر  دید  دلیل  نرخ چرخش خط  به  که  مانور  شده 

 است. هدف تغییراتی حول صفر داشته اما در لحظات نهایی برخورد واگرا شده



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا یکمینبیست و 
 8صفحه: 

 

 
    MPCمسیر پرواز رهگیر و هدف در سناریوی اول به روش -2شکل

 
   MPCدر سناریوی اول به روش  فرمان شتاب-3شکل

 
   MPCنرخ چرخش خط دید در سناریوی اول به روش -4شکل

 
   MPCمسیر پرواز رهگیر و هدف در سناریوی دوم به روش -5شکل

 
   MPCدر سناریوی دوم به روش  فرمان شتاب-6شکل

 
    MPCنرخ چرخش خط دید در سناریوی دوم به روش -7شکل

 PFCسازی الگوریتم هدایت نتایج شبیه -5-2

به شکل   توجه  می8با  مشاهده  که  ،  هدینگ  شود  خطای  وجود  با  رهگیر 

تغییر    ای که دارد مسیر خود را با وجود یک نوسان اولیه و یک بالازدگیاولیه

دهد. طبق نتایج برخورد به هدف  داده و در راستای برخورد به هدف قرار می

دهی در این سناریو برابر  ی از دستاست و فاصلهبا دقت خوبی انجام شده

می  0.99 شکل  متر  در  شده9باشد.  ارائه  هدایت  شتاب  فرمان  که  ،  است 

تاب دارد اما  نوسانی را به دلیل اصلاح خطای هدینگ بین مرزهای اشباع ش

از حدود   به مقدار صفر میل می  15پس  نرخ    10کند. در شکل  ثانیه  نیز 

ثانیه    15شده که پس از حدود  چرخش خط دید رهگیر و هدف نمایش داده

، ملاحظه  11به مقدار صفر میل کرده است. در سناریوی دوم، مطابق شکل 

  اصابت کرده شود که با وجود مانور هدف، رهگیر با دقت خوبی به هدف  می

متر است. در واقع،    0.41دهی در این سناریو برابر  ی از دستبطوریکه فاصله

خود را در این سناریو نشان    PFCگیر در الگوریتم  شدن انتگرالتاثیر اضافه

ترشدن  است که موجب کاهش خطای حالت ماندگار و در نتیجه مقاومداده

نرخ    13ب هدایت و در شکل  فرمان شتا  12است. در شکل  این الگوریتم شده

شده که به دلیل مانور هدف  چرخش خط دید رهگیر و هدف نمایش داده

 است. تغییراتی حول صفر داشته اما در لحظات نهایی برخورد واگرا شده



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا یکمینبیست و 
 9صفحه: 

 

 
    PFCمسیر پرواز رهگیر و هدف در سناریوی اول به روش -8شکل

 
   PFCدر سناریوی اول به روش  فرمان شتاب-9شکل

 
 PFCنرخ چرخش خط دید در سناریوی اول به روش -10شکل

 

 
   PFCمسیر پرواز رهگیر و هدف در سناریوی دوم به روش -11شکل

 
   PFCدر سناریوی دوم به روش  فرمان شتاب-12شکل

 
 PFCنرخ چرخش خط دید در سناریوی دوم به روش  -13شکل

 MPDGسازی الگوریتم هدایت نتایج شبیه -5-3

می ملاحظه  بخش،  این  نتایج  سناریومطابق  در  که  اولشود  عملکرد  ی   ،

MPC    وMPDG    مشابه یکدیگر است چرا که اغتشاش مانور هدف در این

بازی نظریه  افزودن  تاثیر  ندارد.  وجود  مسناریو  را  در  یدیفرانسیلی  توان 

کرد. ملاحظه  دوم  شکل  سناریوی  مطابق  و  دوم  سناریوی  قابل  17  در   ،

بین پایه، با وجود مانور هدف،  کردن کنترل پیشبا مقاوممشاهده است که  

دهی  ی از دستبطوریکه فاصله  رهگیر با دقت خوبی به هدف اصابت کرده

  متر است.   1.9برابر    MPCمتری نسبت به    5در این سناریو با کاهش حدود  

نیز به ترتیب فرمان شتاب هدایت و نرخ چرخش خط    19و    18در شکل  

 است. دید نمایش داده شده



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا یکمینبیست و 
 10صفحه: 

 

 
   MPDGمسیر پرواز رهگیر و هدف در سناریوی اول به روش -14شکل

 
   MPDGدر سناریوی اول به روش  فرمان شتاب-15شکل

 
 MPDGنرخ چرخش خط دید در سناریوی اول به روش -16شکل

 

 
  MPDGمسیر پرواز رهگیر و هدف در سناریوی دوم به روش -17شکل

 
   MPDGدر سناریوی دوم به روش  فرمان شتاب-18شکل

 
 MPDGنرخ چرخش خط دید در سناریوی دوم به روش -19شکل

 مقایسه نتایج با  هدایت تناسبی -5-4

در این بخش، نتایج استفاده از قانون هدایت تناسبی برای دو سناریوی آزمون  

های هدایت  ارائه شده و نتایج آن با نتایج الگوریتم  4شده در جدول  معرفی

در ادامه نمودارهای مسیر پرواز رهگیر و هدف،    شود.پیشنهادی مقایسه می

به ر و  برای هر سناریو  نرخ چرخش خط دید  و  وش هدایت  فرمان شتاب 

 است. تناسبی ارائه شده

 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا یکمینبیست و 
 11صفحه: 

 

 
  PNمسیر پرواز رهگیر و هدف در سناریوی اول به روش -14شکل

 
   PNدر سناریوی اول به روش  فرمان شتاب-15شکل

 
 PNنرخ چرخش خط دید در سناریوی اول به روش -16شکل

 
   PNمسیر پرواز رهگیر و هدف در سناریوی دوم به روش -17شکل

 
   PNدر سناریوی دوم به روش  فرمان شتاب-18شکل

 
 PNنرخ چرخش خط دید در سناریوی دوم به روش -19شکل

در سناریوی اول که هدف با سرعت  شود که  ، ملاحظه می5طابق جدول  م

بهترین عملکرد را چه    MPDGو    MPCهای  کند، روشثابت حرکت می

دهی دارند. و علت یکسانی عملکرد  به لحاظ هزینه و چه از نظر فاصله از دست

نبودن هدف می نیز مانوری  الگوریتم  همچنین، مطابق شکل    باشد.این دو 

ول به ازای ضرایب هدایت بزرگتر از  در سناریوی ا  هدایت تناسبی  قانون ،  14

شود اما با افزایش ضریب هدایت تا بیش از  ، منجر به اصابت به هدف می4

لازم    یابد.دهی افزایش میی از دست، با وجود کاهش هزینه، فاصله6مقدار  

در سناریوی اول و در حالاتی که قانون هدایت تناسبی منجر  به ذکر است که  

می هدف  به  اصابت  هزینهش به  الگوریتمود،  از  ی  کمتر  پیشنهادی  های 

میهزینه تناسبی  هدایت  دوم،   باشد.ی  سناریوی  شکل  در  ،  17مطابق 

شود که قانون هدایت تناسبی عملکرد مناسبی را در این سناریو  مشاهده می

ندارد. مانوری  هدف  برابر  در  سناریو،  در    و  وجود    MPCالگوریتم  این  با 

باشد. اما الگوریتم  دهی قابل توجهی میه از دستردگیری هدف، دارای فاصل 

MPDG  پیش کنترل  عملکرد  بهبود  از  با  فاصله  کاهش  سبب  پایه،  بین 

ی این روش به علت استفاده از فرض  است هرچند که هزینهدهی شدهدست

یافته افزایش  بازی دیفرانسیلی،  در    است.بدترین مانور هدف مطابق نظریه 

ع بهترین  از    ملکرد چه سناریوی دوم،  فاصله  نظر  از  و چه  به لحاظ هزینه 

 است. PFCدهی مربوط به الگوریتم دست

 

 

 

 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا یکمینبیست و 
 12صفحه: 

 
 های هدایت دهی الگوریتممقدار هزینه و فاصله ازدست  -5 جدول

 سناریوی دوم  سناریوی اول  سناریو 

 MD (m) Cost MD (m) Cost روش 

MPC 0.45 534 6.7 8290 

PFC 0.99 1212 0.41 1485 

MPDG 0.43 533 1.98 15092 

PN (N=4) 333 1107 1020 4409 

PN (N=5) 2.03 2891 1081 3995 

PN (N=6) 1.78 2214 1136 3694 

PN (N=7) 1.83 1882 1184 3456 

 

 گیری نتیجه -6

بین  در این پژوهش، دو الگوریتم هدایت فاز نهایی بر مبنای کنترل مدل پیش

و یک الگوریتم هدایت ترکیبی بر مبنای کنترل    PFCو    MPCموسوم به  

استخراج شد.    MPDGبین و نظریه بازی دیفرانسیلی موسوم به  مدل پیش

نقطه به صورت جرم  و  به طور مستقل  و هدف  یک    و  ایدینامیک رهگیر 

الگوریتمدینا استخراج  در  استفاده  برای  نیز  نسبی  هدایت  میک  مدل  های 

الگوریتمشدند پارامترهای  ادامه  در  الگوریتم  .  از  استفاده  با  هدایت  های 

با    TCACSسازی  بهینه سپس،  شدند.  بهینه  آموزشی  سناریوی  چند  و 

  در دیگری   هدف با سرعت ثابت و  در یکی  استفاده از دو سناریوی آزمون که

در نهایت    های هدایت ارزیابی شد.، عملکرد الگوریتموجود دارد  هدف شتابدار

های هدایت پیشنهادی با هدایت تناسبی مقایسه شد که  نیز نتایج الگوریتم

کا الگوریتمنمایانگر  این  مانوری  رایی  هدف  با  سناریوهای  در  ویژه  به  ها 

عملکرد بهتری نسبت    PFCروش  ی این است که  دهندهباشد. نتایج نشانمی

روش   به  داشته  MPCبه  دیفرانسیلی  بازی  افزودن    MPCاست. همچنین 

 است.سبب بهبود عملکرد آن در سناریوهای با هدف مانوری شده
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