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 چکیده 

سلاح   با  ،امروزه توسعه  به  توسط    ک یبالست  یهاتوجه  آنها  با  مقابله  لزوم 

  ار یمطرح است. با توجه به سرعت بس  یصورت جدبه  یپدافند  یهاسامانه

 یهالازم است تا سامانه   ،بعد از فاز بازگشت به جو  ک ی اهداف بالست  یبالا

  ملاز   نیچنمباشند. ه  ع ی ممکن سر  ی تا جا  میبرخورد مستق  ی برا  یپدافند

قطع عدم  با  وارده    ،یک ینامیرودیآ  یهاتیاست  اغتشاشات  و  هدف  شتاب 

  یک یداشته باشند.   یریدرگ  ی در سرعت بالا  ی مقابله کرده و عملکرد مناسب

ا در  مهم  مشکلات  تأخ  نیاز  هدا  یهاحلقه  انیم  ریراستا  و    تیمعمول 

موشک  در  بهکنترل  طراحها  ا  یهمراه  در    نیجداگانه  بدون  حلقه  دو 

است  تننظرگرف  هدایت  حلقه  در  رهگیر  خطا  دینامیک  به  منجر    یکه 

ز م  اد یبرخورد  بالا  به شودی در سرعت  ا.  ا  ن یمنظور حذف  در    ن یمشکلات 

به همراه روش فعال دفع اغتشاش    کپارچهیو کنترل    تی مقاله از روش هدا

غاستفاده   معادلات  است.  کنترل    تیهدا  یخط   ریشده  بدون    کپارچهیو 

در    دیبردار سرعت و خط د  نیب  هی گرفتن زاو  رو با در نظفرض ساده کننده  

برا  فراز توسعه داده شده است.  و همچن  نیتخم  یصفحه    نیشتاب هدف 

با استفاده   یاستفاده شده و قانون کنترل ESO گرتخمیناز  ها،تیعدم قطع

نها در  است.  شده  بنا  پسگام  روش  شب  ،تی از  از  استفاده  نشان   یسازهیبا 

پ روش  که  است  شده  قطع  ی شنهادیداده  عدم  حضور    بیضرا  تیدر 

برخورد    یعمل کرده و منجر به خطا  یخوبو شتاب هدف به  یکینامیرودیآ

 شده است.بالستیک تاکتیکی  برای مقابله با یک هدفمتر  ک یکمتر از 

کلیدی:واژه بالست  های  کنترل    تیهدا  -  ک یضد    کنترل   -  کپارچهیو 
 ESO گرتخمین – ADRC کنترل - پسگام 

 

 مقدمه   -1

موشک  پیشرفت  به  توجه  با  بهامروزه  بالستیک  سرعت های  اهداف    عنوان 

های پدافندی جهان مورد  سامانه  ترین چالشبالا، مقابله با آنها بعنوان اصلی 

سامانه اکثر  است.  گرفته  قرار  اهداف  مطالعه  با  درگیری  از  پدافندی  های 

کنند. در این فاز هدف دارای  بالستیک در فاز بازگشت به جو استفاده می

ه و  کم  راداری  مقطع  بالا، سطح  برای  سرعت  مانور  انجام  توانایی  مچنین 

باعث کاهش زمان  غیرقابل پیش  اول  ویژگی  را دارد. دو  بینی شدن مسیر 

درگیری   هندسه  باعث سخت شدن  مانور  انجام  و  درگ  وجود  و  درگیری 

 شود.  می

در این راستا به زمان بسیار کم در فاز نهایی درگیری    موجود چالش  

گردد. برای رسیدن به کمترین خطای برخورد، تاخیرهای زمانی بین  بر می 

چنین  حلقه  در  شود.  حداقل  باید  ممکن  جای  تا  کنترل  و  هدایت  های 

حلقه  از  استفاده  روش  شرایطی  این  در  زیرا  است  نامناسب  معمول  های 

فرکانس حداقل   با  ناچار  به  باید  از حلقه    5تا    3حلقه هدایت  برابر کندتر 

علت تغییرات بسیار سریع هندسه درگیری  کار کند. همچنین به  اتوپایلوت 

نقطه جرم  فرض  برای دیگر  نیست.  صادق  هدایت  قانون  طراحی  برای  ای 

حل این مسئله ایده استفاده از هدایت و کنترل یکپارچه مطرح شد که در  

می  پیدا  دست  قانونی  به  کنترل  و  هدایت  قوانین  ترکیب  با  که  آن  شود 

همزمابه روش صورت  برخلاف  و  بصورت  ن  حلقه،  یک  در  کلاسیک،  های 

 [.1]کند مستقیم فرمان مورد نیاز عملگر را صادر می

) پژوهش یکپارچه  کنترل  و  هدایت  حوزه  با  مرتبط  ( 1IGCهای 

قانون   است.  شده  انجام  پسگام  و  لغزشی  مد  قانون  از  استفاده  با  عمدتا 

از  قطعیتمدلغزشی بخاطر مقاومت نسبت به عدم اغتشاشات خارجی  ها و 

روش پرتکرارتر طراحی  ین  برای  شده  استفاده  در   IGCهای  و  2]  است.   ]

سنتی برای برخورد با یک هدف مانوری استفاده    مد لغزشیاز قانون    [3]

و در صورت   است  دانستن شتاب هدف  بر  این مقاله فرض  است. در  شده 

گیری، این روش عملکرد مطلوبی  بروز هرگونه خطایی در تخمین یا اندازه 

در   داشت.  عملگر    [4]نخواهد  با  رهگیر  یک  برای  روش  همین  از  نیز 

  [5]بنگ برعلیه یک هدف مانوری استفاده شده است. در  -نیوماتیکی بنگ 

مانور  یریرهگ  یبرا  مقاوم  IGCقانون    ک ی زم  یاهداف  سطح  در    نیدر 

مرتبه    کننده مود لغزشیلکنتر دلخواه با استفاده از    ویه برخورداز  صفحه با

مود  با توسعه روش    .ه استشد  شنهادیپ  یخط  سیماتر  یها  یابرابراول و ن

و  لغزشی   زمان محدود  و همگرایی  برای کاهش چترینگ سیگنال کنترل 

در   هدف  به  راجع  نیاز  مور  اطلاعات  کاهش  از    [7]  و  [6]همچنین 

)مرتبه مدلغزشی  قانون  بالاتر  است. علاوه  2HOSMCهای  استفاده شده   )

معادلات   اینکه  بدلیل  لغزشی،  مد  روش  فیدبک   IGCبر  قالب  فرم در 

های کنترل پسگام و وارون دینامیک نیز با استقبال هستند استفاده ازروش

های تطبیقی این روش بررسی  نمونه   [9]و    [8]خوبی مواجه شده است. در  

روش  از  همچنین  است.  مانندشده  عددی  𝜃و    SDRE [10] های  − 𝐷 

در طراحی سه [11] روش   IGCبعدی  نیز  این  است.  برده شده  های بهره 

قطعیت عدم  و  اغتشاش  به  نسبت  آسیپ عددی  بسیار  هستند. ها  پذیر 

برای یک    [12] ابتکاری نیز مانند استفاده از تئوری بهره کوچک    هایروش 

تو صفحه  در  است  کنترلی  دم  و  کانارد  دارای  که  شده  رهگیر  داده  سعه 

 است. این روش نسبت به شتاب هدف نیز مقاوم است. 

می چشم  به  مقالات  این  در  که  مشکلی  توانایی  عمده  عدم  خورد 

قطعیت عدم  هدف،  شتاب  با  همزمان  همراه  مواجهه  به  اغتشاشات  و  ها 

است.   کنترلی  مطلوب  پژوهشعملکرد  بعضی  در  بعضی  ها  همچنین  اثر 

 
1 Integrated Guidance and Control 
2 High Order Sliding Mode Control 
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زاویترم مانند  غیرخطی  جهت  های  دید  خط  و  سرعت  بردار  بین  ه 

 سازی در مدل دیده نشده و هدف بدون مانور فرض شده است.  ساده

های موثری برای مقابله با  های کنترلی، روشامروزه با پیشرفت روش

روش  مشکل  که  مطرح شده  مانند  اغتشاش  لغزشیهایی  از    مد  ندارند.  را 

اشاره کرد. این روش از یک    1ADRC  توان به روشها میجمله این روش 

دو می  ساختار  استفاده  و  لایه  اغتشاش  حذف  اول  لایه  وظیفه  که  کند 

نکته  است.  بسته  حلقه  مطلوب  عملکرد  تضمین  دوم  لایه  حائز    وظیفه 

کننده فعال دفع اغتشاش برای  اهمیت در این مسئله این است که کنترل 

عسیستم دارای  و  انتگرالی  زنجیره  معادلات  با  منطبقهای  قطعیت   2دم 

به صورت فیدبک    IGCدرصورتی که معادلات    [13]توسعه داده شده است  

شود تا  هستند. این چالش باعث می   3فرم و دارای عدم قطعیت غیر منطبق 

 نیاز به نوآوری داشته باشد.  IGCسازی این روش در ساختار پیاده

  ا استفاده از داخل جو، برهگیر    ک ی  یریدرگ  ییمقاله فاز نها  ن یا  در

در  بر پایه روش کنترل دفع اغتشاش فعال    کپارچهیو کنترل    تیهداروش  

شب  قائم  مدل   در  .شودمی  یسازهیصفحه  ابتدا   کینماتیس  یسازادامه 

و    تیاستخراج معادلات هدا  رهگیر ارائه شده و بعد از  ک ینامیو د  یریدرگ

بیان   گرتخمینو بعد طراحی    کنندهکنترل   ، نحوه طراحیکپارچهیکنترل  

است.  آخر   شده  هدف    یسازهیشب  در  علیه  درگیری  سناریو  یک  برای 

انجام شده و ارزیابی از روش توسعه  بالستیک برد کوتاه دارای شتاب جانبی 

 شود. ی مداده شده ارائه 

 

 سازی مدل  -2

ابتدا مدل ریاضی سینماتیک درگیری استخراج شده و بعد   ،در این قسمت

در صفحه فراز  IGCبا استفاده از مدل غیرخطی دینامیک رهگیر، معادلات 

 IGC  ستمیس  ،طور که در قسمت قبل گفته شدهمانشود.  توسعه داده می

 مراحل پرواز ندارد. ریسا ی برریشود و تاثیاستفاده م یابیآشیانهدر فاز 
 

 سینماتیک درگیری -1-2

هندسه درگیری موشک و هدف بالستیک در صفحه و در دستگاه اینرسی  

XI - OI - ZI    ب  1در شکل است،  داده شده  و    طوری هنشان  که موشک 

به ترتیب سرعت هدف و    Vmو    Vt.  هستند  Tو    M  معادلهدف به ترتیب  

γموشک  
t

  𝑎𝑡  ،نهایت پرواز هدف و موشک و دربه ترتیب زاویه مسیر   γmو 

زاویه    𝜆فاصله نسبی و    Rبیانگر شتاب نرمال هدف و موشک هستند.  am و  

 ( است. LOSخط دید )

 

 
1 Active disturbance rejection control 
2 Matching condition 
3 Mismatched 
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 سینماتیک درگیری -1 شکل 

 

 صورت زیر است:  همعادلات نسبی رهگیر و هدف ب

Ṙ= -Vt cos(γ
t
-π-λ) 

-Vm cos(γ
m

-λ)= 

                Vt cos(γ
t
-λ) -Vm cos(γ

m
-λ) 

(1)  

Rλ̇= -Vm sin(γm-λ) -Vt sin(γt-π-λ) 
=Vt sin(γt-λ) -Vm sin(γm-λ) 

(2 )  

 
γ

ṁ
=am/Vm (3)  

 
γ

ṫ
=at/Vt (4)  

 

گرفتن از رابطه  با فرض ثابت بودن سرعت رهگیر و هدف و همچنین مشتق

 شود: ( نسبت به زمان، رابطه زیر حاصل می 2)

λ̈= -2
Ṙ

R
λ̇+

at cos(γ
t
-λ)

R
-
am cos(γ

m
-λ)

R
 

(5)  

 

at: ترم 1توجه   cos(γ
t
-λ)   در واقع شتاب عمود بر خط دید هدف است که

می  مانور  بدون  بالستیک  اهداف  در  نصب  حتی  خطای  دلیل  به  تواند 

 های پایدارساز در فاز بازگشت به جو وجود داشته باشد. بالک 

 
 مدل غیر خطی رهگیر -2-2

 :  [14]شود صورت زیر استخراج می مدل غیرخطی رهگیر به
 α̇= ωy-Fz/mV  (6)  

 ω̇y=My/IYY   

 α=θ-γ   

 θ̇= ωy   

و   𝑚زاویه پیچ،  𝜃ای کانال پیچ، سرعت زاویه  𝜔𝑦زاویه حمله،  𝛼که در آن  

𝐼𝑌𝑌    .هستند پیچ  اینرسی  ممان  و  جرم  ترتیب  ترتیب   𝑀𝑍و    𝐹𝑍به  به 

به که  هستند  فراز  صفحه  در  گشتاور  و  نیرو  تعریف  نمایانگر  زیر  صورت 

 شوند: می
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Fz=qSCzα

α+mgcosγ
m

 (7)  

 

My=qSd(Cmα
α+Cmωy

d

2V
ωy+Cmδ

δ) 
(8)  

 

 q    ،دینامیکی و    Sفشار  مرجع  مقطع  است.    dسطح  مرجع    𝐶𝑧𝛼طول 

حمله،   زاویه  بر حسب  نیرو  و    𝛿مشتق  الویتور  زاویه  𝐶𝑚𝛼مقدار 
،𝐶𝑚𝛿 

و    

𝐶𝑚𝜔𝑦
به ترتیب مشتق گشتاور پیچ بر حسب زاویه حمله، الویتور و سرعت    

 ای هستند.زاویه 

(، پیکره  8( تا )5و با توجه به معادلات )( 9)با تعریف متغیرها بصورت 

 شود: ( نوشته می10به صورت ) IGCمعادلات 
x1= λ̇, x2=α, x3= ωy, u1=δ 

 

(9)  

 
x1̇=f

1
(x1)+b1x2+d1   (10)  

x2̇=f
2
(x2, u1)+b2x3+d2    

x3̇=f
3
(x2, x3)+b3u2+d3    

 که در آن:  

{
 
 
 

  
 f

1
(x1)= -2

Ṙ

R
λ̇+ 

g cos(γ
m

-λ)

R
cos γ

m

f
2
(x2)=

qSCzα

m Vm

α+ 
g cos γ

m

Vm

f
3
(x3)=

qSdCmα

IYY

α+ 
qSd

2
Cmωy

2IYYVm

ωy

 

(11)  

 

{
 
 

 
 b1= 

qSCzα

m R
cos(γ

m
-λ)

b2=1

b3=
qSdCmδ

IYY

 

(12)  

 

{
 
 

 
 𝑑1 = 

𝑎𝑡 𝑐𝑜𝑠(𝛾𝑡 − 𝜆)

𝑅
𝑑2 = 𝑑2(𝐶𝑧𝛼  , 𝛥2)

𝑑3 = 𝑑3 (𝐶𝑚𝛼
, 𝐶𝑚𝜔𝑦

 , 𝛥3)

 

(13)  

 

می  ) مشاهده  سیستم  معادلات  که  عدم  10شود  با  فرم  فیدبک  قالب  در   )

عدم   این  منطبق هست.  غیر  از  قطعیتقطعیت  تابعی  و  زمان  با  متغیر  ها 

 متغیرهای حالت هستند. 

 

 بر پایه کنترل پسگام  IGCقانون  -3

( سیستم  معادلات  کنترلی  هدف  درواقع  و  درگیری  انجام  این 10شرط   )

ها ( مورد نظر در حضور همه اغتشاشات و عدم قطعیت 𝜹است که الویتور ) 

طوری تعیین شود که نرخ چرخش خط دید برابر با صفر شود، در نتیجه  

x1d=0    خواهد بود. با استفاده از این الزام و ساختار کنترل پسگام ورودی

𝒙𝟐  تعیین می به سمت  )زاویه حمله( طوری  اول  شود که دینامیک حلقه 

محاسبه شده با عبور     𝒙𝟐. بعد از آن  x1→ x1dر باشد تا  مبدا مجانبی پایدا 

شده و به عنوان    �̇�𝟐𝒄و    𝒙𝟐𝒄گیر تبدیل به  مشتق گذر و  پایین از یک فیلتر  

می  انتخاب  بعدی  معادله  میمرجع  پیدا  ادامه  روند  این  در  شود.  تا  کند 

ض  شود. در طول این روند فرنهایت الویتور مورد نظر محاسبه و اعمال می 

که   است  این  خروجی    �̂�𝒊بر  است  گرتخمینهای  )طراحی    موجود 

 . شود(در بخش بعدی توضیح داده می گرتخمین

 قدم اول: 

x1d=0 → {

ẋ1= -k1x1 , k1>0

x2c= -
1

b1

(-f
1
-d̂1-k1x1)

 

(14)  

به صفر را    𝒙𝟏کننده است و سرعت همگرایی  ضریب طراحی کنترل  𝒌𝟏که  

گیر بصورت  را از فیلتر مشتق  𝒙𝟐𝒄کند. بعد از آن در قدم دوم،  تعیین می

 محاسبه شود.  �̇�𝟐𝒄دهیم تا زیر عبور می 

 قدم دوم: 

G(s)=
ωs

s+ωs
 (15)  

و   𝑥2𝑐گیر است. حال با وجود  بیانگر پهنای باند مشتق  𝜔در این فیلتر  

�̇�2𝑐  ای را طوری تعیین کرد که  توان سرعت زاویهمیα→ αc .میل کند 

 قدم سوم: 

x2=x2c → {
ẋ2= ẋ2c-k2(x2-x2c), k2>0

x3c= -f
2
-d̂2+ẋ2c-k2(x2-x2c) 

 
(16)  

 

توان در قدم چهارم الویتور  می  �̇�3𝑐( و حصول  15از فیلتر ) 𝑥3𝑐با عبور  

q → qمناسب را طوری تعیین کرد که  
c

 میل کند. 

 قدم چهارم: 

x3=x3c → {

ẋ3= ẋ3c-k3(x3-x3c), k3>0

δ=
1

b3

 (-f
3
-d̂3+ẋ3c-k3(x3-x3c) ) 

 

(17)  

بسته به پهنای باند عملگر و سرعت مورد نیاز همگرایی     𝑘3تا     𝑘1ضرایب  

می  تعیین  فرمان  مقدار  به  باشند  متغیرها  بزگتر  ضرایب  این  هرچه  شوند. 

پهنای باند و سرعت عملگر بیشتری برای رسیدن به عملکرد مطلوب نیاز  

با این ساختار کنترلی زاویه حمله و سرعت زاویه ای محدود شده و  است. 

 دید به سمت صفر میل خواهد کرد. نرخ چرخش خط 
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در دسترس است.    گرتخمینهای خروجی از    �̂�𝒊در بخش قبل فرض شد  

شود.  برای انجام این فرآیند بررسی می    ESOدر این بخش نحوه طراحی  

توان  ها در دینامیک هر سه متغیر حالت وجود دارند نمی  𝒅𝒊از آنجایی که  

کل اغتشاشات را تخمین    ESO  گرتخمینیک با یک  کلاس   ADRCمانند  

طراحی   را  فیلتر  این  حالت  متغیر  هر  برای  جداگانه  بصورت  باید  بلکه  زد 

برای حلقه اول    گرتخمین نمود. بدون از دست رفتن کلیت مسئله، طراحی  

 شود. انجام شده و برای حلقه دوم و سوم تکرار می 
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 برای مثال در رابطه زیر:

x1̇=f
1
(x1)+b1x2+d1 

(18)  

 

 ( خواهد بود:19بصورت ) ESO گرتخمین

ż1= z2+2 β
1
(x1-z1)+(f

1
(x1)+b1x2)

ż2=β
1

2(x1-z1) , β1
>0

 
(19)  

 

d̂1=z2 
(20)  

 

پهنای باند فیلتر مربوط به    𝛽1و    گرتخمین متغیرهای    𝑧2و    𝑧1که در آن  

و کمک گرفتن از    ESO  گرتخمینشود که با  حلقه اول است. مشاهده می

 ( سیستم  fاطلاعات 
1
(x1)+b1x2 می که (  کلی  اغتشاش  ترم  یک  توان 

تواند شامل عدم قطعیت ضرایب، دینامیک مدل نشده و یا شتاب هدف  می

را تخمین زد و در کنترل  بهباشد  این  صورت  کننده  مستقیم جبران نمود. 

است. پهنای     1DOBCهای خانواده  کنندهترین خاصیت کنترلویژگی مهم 

کننده بستگی دارد و باید  گیری و پهنای باند کنترلباند فیلتر به نویز اندازه 

کننده یعنی وجود  طوری انتخاب شود که فرض موجود در طراحی کنترل 

�̂�𝑖  آمده است.    [15]تر در این باره در  درستی ارضا شود. توضیحات بیشبه

و درصورتی که   𝛽همچنین باید توجه داشت که با تنظیم مناسب ضریب  

توان در زمان مناسب، همگرایی  ( برابر با صفر باشد می �̇�𝑖مشتق اغتشاش ) 

 مجانبی در تخمین فیلتر نسبت به واقعیت داشت.

 

 سازی شبیه -5

توسعه داده شده و نشان دادن قابلیت آن   IGCبرای ارزیابی عملکرد قانون  

دارای شتاب شبیه و  بالا  با سرعت  اهداف  رهگیری  انجام  در  سازی عددی 

می ارائه  بخش  این  در  آن  نتایج  و  فاز  شده  به  مربوط  سناریو  این  شود. 

از  آشیانه   1000یابی یک رهگیر علیه یک هدف بالستیک بردکوتاه )کمتر 

متر بر ثانیه است و فرض بر این است که  2500کیلومتر( با بیشینه سرعت 

مقادیر  و  درجه است    5در پایان فاز هدایت میانی خطای هدینگ موشک  

جدول   در  سناریو  مشخصات  است.  صفر  با  برابر  حالت  متغیرهای    1اولیه 

 آمده است: 

 ی ریدرگ ویمشخصات سنار -1جدول 

 مقدار پارامتر

 کیلومتر   7 رهگیر و هدف فاصله  

 کیلومتر  10 ارتفاع

 متر بر ثانیه   2500 سرعت هدف

 متر بر مجذور ثانیه   80 شتاب هدف

 متر بر ثانیه   900 سرعت رهگیر 

λ0 45   درجه 

γ
m0

 درجه   50 

γ
t0

 درجه   225 

 

 نشان داده شده است: 2در این فاز در جدول  رهگیر همچنین مشخصات  

 
1 Disturbance Observer Based Controller 

 

 یابی انهیمشخصات موشک در فاز آش -2جدول 

 مقدار پارامتر

 کیلوگرم   100 جرم 

 متر میلی  200 قطر 
IYY 130   کیلوگرم.مترمربع 
𝑪𝒛𝜶  17- 
Cmα

 28- 
Cmδ

 28- 

 

βبرای هر سه کانال به ترتیب برابر با    ESO  گرتخمین پهنای باند  
1
=10 , 

β
2
=20 , β

3
مشتق  40= فیلتر  باند  پهنای  و  ثانیه،  بر  با  رادیان  برابر  گیر 

کننده  رادیان بر ثانیه در نظر گرفته شده است. همچنین ضرایب کنترل  15

 به ترتیب برابر است با:

k1=5 , k2=15 , k3=45 (21)  

با مشخصات زیر عبور کرده و بعد   2فرمان الویتور ابتدا از تابع تبدیل مرتبه 

با   آن  )حداکثر  از  اشباع  بلوک  از  شبیه  ±28گذر  به  اعمال  درجه(  سازی 

 شود: می
δ

δc

=
ωn

2 

s2+2ζωns+ ωn
2

 , ωn=20 Hz , ζ=0.7  
(22)  

 

دارای   بالستیک  هدف  سناریو  این  است    8gدر  بالا  سمت  به  شتاب 

می)همان  شتاب  این  منشا  شد  داده  توضیح  که  نصب  طور  خطای  تواند 

های پایدارساز سرجنگی بالستیک و یا وجود مانور برای تصحیح مسیر بالک 

از موشک  برخی  آیرودینامیک  در  باشد.( و ضرایب  تاکتیکی  بالستیک  های 

Czα  ،Cmα
Cmδ  و  

کنترل    معادلات در  به  نسبت  رهگیر  موشک  کننده 

ترتشبیه به  با  سازی  است.    20و    20،  30یب  شده  تعیین  خطا  درصد 

)بدلیل   20gهمچنین بیشینه شتاب آیرودینامیکی رهگیر در این ارتفاع به  

حضور   عدم  و  حضور  در  سناریو  است.  شده  بسته  سازه(  تحمل  حد 

 است.   3اجرا شده و نتایج مطابق جدول  ESO گرتخمین
 

 گرتخمیندر حضور و عدم حضور  کیهدف بالست  یویسنار -3جدول 
ESO 

 خطای برخورد  گر تخمینوضعیت  

 متر   12 گر تخمینبدون وجود  

 متر   8/0 گرتخمینبا وجود 

 

تغییرات   نخوه  رهگیر،  و  این    𝛿و    �̇�  ،𝛼  ،𝑞  ،𝛾𝑚نمودار مسیر هدف  برای 

ترتیب در شکل   گرتخمینسناریو در حضور   )به  تا )2های  ارائه شده  4(   )

 است: 
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 یریدر طول درگ ریهدف و رهگ  ریمس -2 شکل

 

 
در طول   ریرهگ  ریمس هیحالت و زاو  یرهایمتغ راتییتغ -3 شکل

 پرواز 

 

 
 در طول پرواز  توریالو رات ییتغ -4 شکل

 

 ( پرواز در شکل  نیز در طول  و تخمین آن  اغتشاش  داده  ( نشان  5مقادیر 

 شده است. 

 
 آن در طول پرواز  نیاغتشاش و تخم ریمقاد -5 شکل
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یک   برای  یکپارچه  کنترل  و  هدایت  قانون  توسعه  پژوهش  این  در  هدف 

شتاب   دارای  و  بالا  سرعت  با  اهداف  علیه  بتواند  که  بود  نحوی  به  رهگیر 

قطعیت عدم  حضور  در  خطای  جانبی  به  آیرودینامیکی  اغتشاشات  و  ها 

برسد.   متر  یک  از  کمتر  می برخورد  نهایی  مشاهده  فاز  زمان  که  شود 

این   در  و  کوتاه  بسیار  بالستیک  هدف  مثل  پرسرعت  اهداف  با  درگیری 

ثانیه است، در نتیجه عملکرد سریع و بدون نقص هدایت و    2سناریو حدود  

وجود سرعت نزدیک شوندگی بالا   کنترل در این فاز بسیار مهم است زیرا با 

دست   از  بالتبع  و  بالا  برخورد  خطای  موجب  امر  این  در  خطایی  هرگونه 

با   درگیری  امکان  هدفرفتن  شبیهمی  این  نتایج  داد  شود.  نشان  سازی 

کنترل فعال دفع اغتشاش که از یک ساختار دو لایه برای تخمین و  روش  

استفاده می  اغتشاش  مقال  کندبعد حذف  این  است  در  توانسته  به خوبی  ه 

همزمان در قبال شتاب هدف که به عنوان اغتشاش در نظر گرفته شده بود  

  1ضرایب آیرودینامیکی عمل کند و به خطای برخورد زیر    و عدم قطعیت 

وجود   برسد.  و    ESO  گرتخمینمتر  داشته  مهمی  نقش  روش  این  در 

انجام ده به خوبی  اغتشاش رو  نتایج نشان  د.  توانسته وظیفه لایه تخمین 

ای در محدوده مناسب طوری  دهد که مقادیر زاویه حمله و سرعت زاویه می

است.   رسیده  صفر  همسایگی  به  دید  خط  چرخش  نرخ  که  کرده  تغییر 

علی  و  نشده  اشباع  الویتور  مقدار  دینامیک همچنین  گرفتن  نظر  در  رغم 

ختار  در این پژوهش برخلاف ساسازی نوسانی نشده است.  عملگر در شبیه

قالب فیدبکی و دارای    ADRCروش   این روش به معادلات در  کلاسیک، 

پیشنهاد می  است.  اعمال شده  غیرمنطبق  قطعیت  این  عدم  ادامه  در  شود 

پهنای   با  دیگر  فیلترهای  از  استفاده  و  باند  پژوهش  کمتر  تاخیر  و  بالا 

کنترل معادلات  در  عملگر  دینامیک  گرفتن  نظر  در  در  همچنین  کننده 
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