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 چکیده

در این پژوهش، هدایت و کنترل یکپارچه یک موشک رهگیر در فاز نهایی، 

برای رهگیری یک هدف مانوری و سرعت بالا در حال ورود به جو، انجام 

شده است. مدل دینامیکی موشک رهگیر به صورت غیرخطی و دارای عدم 

کننده از روش قطعیت در نظر گرفته شد. به همین دلیل در طراحی کنترل

غیرخطی پسگام استفاده شده است. مانور هدف نیز به صورت اعمال  کنترل

باشد. از ویژگیهای بارز این پژوهش در نظر گرفتن شتاب جانبی به آن می

باشد. پایداری آیرودینامیک غیرخطی در مدل دینامیکی موشک رهگیر می

این سیستم یکپارچه، در حضور عدم قطعیت، به روش پایداری ورودی به 

ابل اثبات است. نتیجه طراحی هدایت و کنترل یکپارچه توسط حالت ق

سازی پرواز به صورت سه درجه آزادی در صفحه فراز ارزیابی و با مدل شبیه

دینامیکی موشک رهگیر با آیرودینامیک خطی مقایسه شده است. در 

سازی درگیری موشک و هدف با سرعت بالا، در حالتی که آیرودینامیک شبیه

 Hit to Killشود، برخورد به صورت رخطی در نظر گرفته میبه صورت غی

 گیرد.دهد؛ اما در حالت آیرودینامیک خطی برخورد انجام نمیرخ می

کنترل  –ضد بالستیک  –هدایت و کنترل یکپارچه  واژه های کلیدی:
 آیرودینامیک غیرخطی –پسگام 

 

 مقدمه -1

های پدافند سامانههای بالستیک همچنان چالش اساسی در مقابله با موشک

تحقیقات انجام شده در زمینه دفاع ضد موشکی،  هوایی در جهان است.

های مختلفی در هدایت و کنترل دارای سابقه طولانی است. تاکنون روش

های ضد موشک استفاده شده است. با توجه به اینکه چالش اصلی موشک

باشد، استفاده ها میهای بالستیک، سرعت بسیار بالای آندر انهدام موشک

تر و بهتر، همواره یکی از های هدایت و کنترل با عملکرد سریعاز روش

مشکلات اساسی محققان بوده است. هدایت و کنترل یکپارچه، روش نوینی 

است که در آن با ترکیب قوانین هدایت و قوانین کنترل، به یک قانون 

رل را به صورت کنند، که هر دو عمل هدایت و کنتیکپارچه دست پیدا می

دهد. این مسئله علاوه بر بهبود عملکرد، سرعت پاسخ دهی همزمان انجام می

 تواند در مقابله با اهداف سرعت بالا، مؤثر واقع شود.دهد که میرا افزایش می

 !Error مانند های کلاسیک هدایت و کنترل موشکدر روش

Reference source not found. هدایت و کنترل به صورت ،

ها، شوند. معمولاً در این روشجداگانه در دو فرآیند متمایز طراحی می

گیرد و شتاب فرمان تولید شده توسط آن هدایت در حلقه بیرونی قرار می

 شود.می ( کنترلخلبان خودکاردر یک حلقه درونی )

 

 روش کلاسیک هدایت و کنترل -1شکل

ها استفاده شده های متمادی در بسیاری از موشکاین روش در سالاگر چه 

نقص این روش، تفاوت دینامیک داخلی است که بین دو ترین مهم ،است

آید و دلیل آن عملکرد دو حلقه بیرونی و درونی در حلقه به وجود می

باشد. همچنین فرآیند طراحی در این روش دارای های متفاوت میفرکانس

های هدایت و کنترل است. به بر بین زیرسامانههای تکرارشونده زمانحلقه

صورتی که طراح به دنبال یک سامانه بهینه باشد،  علاوه اینکه در

اند، به های هدایت و کنترل که به صورت جداگانه طراحی شدهزیرسامانه

توانند تضمینی برای سامانه هدایت و دلیل فرآیند طراحی تکرارشونده، نمی

تواند سبب بهبود عملکرد کلی سامانه، کنترل بهینه باشند. پیشنهادی که می

های تکرارشونده شود، روش هدایت و کنترل یکپارچه است ام حلقهبدون انج

[1] . 

 Error! Referenceکه در اساس روش هدایت و کنترل یکپارچه 

source not found. توسعه توأم سامانه هدایت و کنترل ارائه شده است ،

باشد. یکی از مزایای روش هدایت و و اجرای دو زیرسامانه در یک حلقه می

کنترل یکپارچه، نیاز به طراحی تنها یک سامانه کنترلی برای آن است که 

دهد. همچنین با وجود ه طور قابل توجهی کاهش میفرآیند طراحی را ب

همکاری میان دینامیک داخلی هدایت و کنترل، این روش دارای عملکرد 

باشد. با بهتری در فاز نهایی است که نتیجه آن کاهش خطای برخورد می

شود که از مزایای استفاده از این روش، این امکان برای طراح فراهم می

های هدایت و کنترل به خوبی بهره ببرد که این مزایا هتعامل میان زیرسامان

شدند، در به طور واضح در روشی که دو حلقه به صورت جداگانه طراحی می

 .[1] دسترس نبود

 
 هدایت و کنترل یکپارچه -2شکل

لازم به ذکر است که روش هدایت و کنترل یکپارچه، منجر به تولید یک 

گردد که این فرمان، به صورت ورودی برای دینامیک فرمان کنترلی می

 موشک خواهد بود.

استفاده از روش هدایت و کنترل یکپارچه به پژوهش انجام شده در سال 

روش بر روی یک موشک تاکتیکی اعمال گردد که در آن، این برمی 1983

. از آن زمان تاکنون روش هدایت و کنترل یکپارچه در [2] شده بود

ی در یان و جمطالعه قرار گرفته است. های بسیاری مورد بررسی و پژوهش

بر اساس روش پسگام برای ای روش هدایت و کنترل یکپارچه 2011سال 

. در این روش اثبات شده [3]ارائه نمودند رهگیری یک هدف هوایی معمولی 

های مدل موشک، پایدار که نرخ خط دید نسبت به مانور هدف و عدم قطعیت

ورودی به حالت است و پایداری دینامیک موشک نیز تضمین شده است. 

روش هدایت و کنترل یکپارچه بر اساس  2012سال  درفان و همکاران 
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. هدف از ارائه این روش اصابت به هدف با قید [4]ارائه نمودند روش پسگام 

یجاد شده توسط هدف، ضرایب باشد. اغتشاشات ناشناخته ازاویه برخورد می

گر آیرودینامیکی موشک و اغتشاشات محیطی، با استفاده از یک مشاهده

اند. پایداری این روش نیز با استفاده از اغتشاش مد لغزشی تخمین زده شده

ای بوده و سازی به صورت صفحهتئوری لیاپانوف اثبات شده است. شبیه

 2012سال در ما و همکاران  د.باشهدف نیز زمینی و با سرعت پایین می

روش هدایت و کنترل یکپارچه بر اساس روش پسگام برای اصابت با زاویه 

پایداری  ارائه نمودند که در آنبرخورد مطلوب به یک هدف ثابت زمینی 

لازم به ذکر  .[5] های مدل تضمین شده استسیستم نسبت به عدم قطعیت

های ارائه شده در این بخش، مدل آیرودینامیک است که در همه پژوهش

 2014سال  درپدهی و همکاران  است. موشک، خطی در نظر گرفته شده

روش هدایت و کنترل یکپارچه جزئی برای مقابله با اهداف بالستیک سرعت 

. در این روش که دارای دو حلقه است، در حلقه بیرونی [6]نمودند  ارائه بالا

ا توجه به بین مدل بریزی استاتیک پیشبرنامهیک مسئله هدایت بهینه 

آزادی غیرخطی موشک رهگیر حل شده است. معادلات حرکت شش درجه 

حلقه درونی نیز بر اساس روش دینامیک معکوس برای اجرای نرخ سرعت 

پانچال و  ای تولید شده توسط حلقه بیرونی، طراحی شده است.زاویه

روش هدایت و کنترل یکپارچه مقاومی را برای یک  2018همکاران در سال 

. در این روش از دو حلقه کنترلی درونی با [7]موشک تاکتیکی ارائه نمودند 

تر و بیرونی با دینامیک کندتر استفاده شده است. همچنین دینامیک سریع

شده است. سینها پایداری حلقه بسته سیستم کنترل با روش لیاپانوف اثبات 

روش هدایت و کنترل یکپارچه با قید زمان برخورد  2021و همکاران در سال 

. در این روش که دارای یک حلقه کنترلی اضافی [8]به هدف ارائه نمودند 

باشد، از کنترل مد لغزشی استفاده شده است. احصای قید مسئله میبرای 

گر غیرخطی همچنین وسیله دارای دو سطح کنترلی بوده و از یک مشاهده

 برای تخمین مانور هدف استفاده شده است. 

که  باشدبر اساس روش پسگام می پیش رو یکپارچه روش هدایت و کنترل

و با  هدل موشک رهگیر استفاداز آیرودینامیک غیرخطی در م در آن

سازی به صورت سه درجه آیرودینامیک خطی مقایسه شده است. شبیه

آزادی در صفحه فراز انجام شده است. همچنین هدف سرعت بالا و دارای 

باشد. در مدل موشک عدم قطعیت نیز لحاظ شده مانور با شتاب جانبی می

 .است

 

 هندسه درگیری و مدل موشک رهگیر -2

بخش هندسه درگیری موشک و هدف به صورت معادلات سینماتیکی در این 

فراز که برای معادلات هدایت و کنترل  و مدل دینامیکی موشک در صفحه

 یکپارچه مورد نیاز است، ارائه شده است.

 ارائه شده است: 1شکل هندسه درگیری موشک رهگیر و هدف در 

 

 هندسه درگیری موشک رهگیر و هدف -1شکل 

 2و  1های معادله سینماتیک درگیری به صورت رابطه 1شکل با توجه به 

 باشد:می

(1) 

(2) 
)cos()cos( MMTT VVR  −−−= 

)sin()sin( MMTT VVR  −+−−= 

زاویه خط  فاصله میان موشک و هدف در راستای خط دید،  Rکه در آن 

دید با خط مرجع، 
MV  و

TV و سرعت  رهگیر به ترتیب سرعت موشک

هدف، 
M  زاویه مسیر موشک و

T سرعت باشند.زاویه مسیر هدف می 

شود. در نتیجه موشک و سرعت هدف در فاز نهایی برخورد، ثابت فرض می

 :شتاب موشک به صورت زیر قابل تعریف است

(3) 
MMM Va = 

با تعریف مؤلفه شتاب هدف ها و و ادغام آن 2و  1گیری از روابط با مشتق

عمود بر خط دید به صورت 
Ta شود:حاصل می 4، رابطه 
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 وضعیت دستگاه بدنی موشک رهگیر نسبت به دستگاه مرجع. -2شکل 

به  موشک رهگیر، معادلات حرکت سه درجه آزادی برای 2شکل با توجه به 

 :باشندمی 5روابط صورت 

(5) 
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q= 

زاویه فراز )زاویه بدنه موشک با خط مرجع(،  ، که در آن 
zAF  نیروی

بدنی،  zآیرودینامیکی وارد بر موشک در راستای محور 
yyI  ممان اینرسی

، موشک
AM آیرودینامیکی و نیروی پیشران موتور  یناشی از نیرو ممان

در مدل موشک  باشند.های کراندار میعدم قطعیت qو   و موشک

رهگیر، ضرایب آیرودینامیک به صورت غیرخطی به صورت زیر در نظر گرفته 

 :[9]شوند می

(6) 
 11

3

1 cbaCN ++= 
 222

3

2 dcbaCM +++=
 

که در آن 
NC  ضریب نیروی عمود بر بدنه موشک و تابع زاویه حمله )به

رادیان( و 
MC  ضریب ممان موشک و تابع زاویه حمله و زاویه انحراف بالک

اند. از تأثیر زاویه انحراف بالک در ضریب )به رادیان( در نظر گرفته شده

نیروی عمودی، 
NCنظر شده است.، صرف 
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 معادلات هدایت و کنترل یکپارچه -3

معادلات سینماتیک درگیری و معادلات دینامیکی در این بخش با استفاده از 

و  4، 3با ترکیب روابط  شوند.موشک، معادلات حالت یکپارچه استخراج می

 شود:حاصل می 7، رابطه 5معادله اول رابطه 
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توان عبارت میکه در آن 
𝑎𝑇𝜆

𝑅
که بیانگر مؤلفه شتاب هدف عمود بر خط دید  

است و عبارت شامل عدم قطعیت، 
R

V MM )cos(  −  ، به صورت یک را

حاصل  8، رابطه 6و رابطه  7با ترکیب رابطه  عدم قطعیت در نظر گرفت.

 شود:می
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معادلات یکپارچه به ، 8و بازنویسی رابطه  6و  5همچنین با ترکیب روابط 

 شوند:استخراج می 9صورت رابطه 
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که در آن  qx = ها و حالت=u  کنترل معادلات یکپارچه

 باشند.می

 

 کننده پسگامطراحی کنترل -4

بر روی معادلات هدایت و پسگام در این بخش از روش کنترل غیرخطی 

، استفاده کنترل یکپارچه با آیرودینامیک غیرخطی در مدل موشک رهگیر

 باشد:می 10در این روش قانون کنترل به صورت رابطه  شده است.
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ابتدا یک تابع لیاپانوف به کننده برای معادلات یکپارچه برای طراحی کنترل

 :شوددر نظر گرفته می 11رابطه صورت 

(11) 2

1111
2

1
)( xxVV == 

روابط معادلات یکپارچه در آن و و جایگذاری  11رابطه گیری از با مشتق

به عنوان قانون کنترل برای کل  12اجرای روش کنترل پسگام، رابطه 

 آید:میبه دست معادلات هدایت و کنترل یکپارچه 
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 که در آن:
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 اثبات پایداری -5

، پایداری 12رابطه در این بخش با توجه به تابع لیاپانوف به دست آمده در 

به صورت ، 12بر اساس رابطه تابع لیاپانوف  شود.سیستم یکپارچه، اثبات می

 زیر است:

 

(13) ( ) ( )233

2

22

2

13
2

1

2

1

2
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 آید:به دست می 14، معادله 13گیری از معادله با مشتق

(14) ( )( ) ( )( ) −−+−−+= 33332222113 xxxxxxxxxxV  

 رسید: 15توان به معادله ، می14در معادله  9حال با جایگذاری معادلات 
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 آید:به دست می 16، معادله 15سازی معادله با ساده
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 دست یافت: 17توان به معادله های قرینه، میو در نهایت با حذف عبارت
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ها در نظر گرفته نشوند، با توجه به اینکه در صورتی که عدم قطعیت

0,0,0پارامترهای  321  kkk باشند، مشتق تابع لیاپانوف در معادله می

 همواره منفی است و پایداری مجانبی برقرار است. 17

ها، اثبات پایداری، با استفاده از روش پایداری ورودی اما با وجود عدم قطعیت

در روش پایداری ورودی به حالت، سیستمی مانند  شود.به حالت، انجام می

 شود:زیر در نظر گرفته می

(18) ),( uxfx = 

nmnکه در آن  RRRf →),0[:  درt ای پیوسته و به صورت تکه

 محلی شرط لیپ شیتز است. 

:]0,(]0,(تابع پیوسته  →a  از کلاسK  است، اگر اکیداً صعودی و

0)0( =a .باشد 

:]0,(]0,(]0,(تابع پیوسته  →a  از کلاسKL  است، اگر برای

),(ثابت، نگاشت  sهر  sr  نسبت بهr  از کلاسK  باشد و برای هرr 

),(ثابت، نگاشت  sr  نسبت بهs  نزولی باشد و در صورتی که→s 

 ،0),( →sr .برود 

شود، اگر تابع ، پایدار ورودی به حالت محلی نامیده می18سیستم معادله 

  از کلاسKL تابع ،  از کلاسK :وجود داشته باشند، به طوری که 
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 tx)(، حالت tu)(کند که برای هر ورودی کراندار تضمین می 19معادله 

نیز کراندار است. همچنین در صورتی که ورودی صفر باشد، سیستم به 

 صورت یکنواخت پایدار مجانبی خواهد بود. 

 با تعریف:
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 آید:به صورت زیر در می 17معادله 
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 شود:نامعادلات زیر در نظر گرفته می



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 4صفحه: 
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 آید:به دست می 23، نامعادله 21بر روی معادله  22با اعمال نامعادلات 
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و جایگذاری در نامعادله  

 توان رسید:می 24، به معادله 23
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با انتخاب  321 ,,min cccc و  = 321 ,,max  به  25، نامعادله  =

 آید:دست می
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 آید:به دست می 26، نامعادله 25و با حل نامعادله دیفرانسیلی 
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babaو استفاده از نامعادله  26با جذر گرفتن از نامعادله  ++ ، برای 22

 آید:به دست می 27، نامعادله bو  aمقادیر غیرمنفی 
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با تنظیم کردن ضرایب 
ic  و

i ،)3,2,1( =i ،
1x ،

2
~x  و

3
~x  به سمت

شوند. بنابراین نرخ زاویه خط دید، )همسایگی کوچکی از صفر همگرا می

=1xهای مدل موشک، پایدار (، نسبت به شتاب هدف و عدم قطعیت

کنترلر نسبت به عدم قطعیت  ورودی به حالت خواهد بود و به عبارت دیگر

 مقاوم است. 
 

 سازی و نتایجشبیه -6

با توجه به معادلات هدایت و کنترل یکپارچه استخراج شده و  در این بخش

سازی درگیری موشک و هدف کننده به دست آمده، شبیههمچنین کنترل

سازی شده، هدف شبیه در فاز نهایی برخورد انجام شده است. در سناریوی

باشد. متر بر ثانیه( و برخورد به صورت سر به سر می 3000دارای سرعت بالا )

دهد، با توجه به اینکه موشک از جلو )و یا کنار( هدف را مورد اصابت قرار می

متر بر ثانیه است.  1000سرعت موشک کمتر از سرعت هدف و برابر 

است، بدین صورت که دارای همچنین هدف مانوری در نظر گرفته شده 

، موقعیت 7و  6، 5 هایدر نمودارهای شکل باشد.می g1شتاب جانبی 

موشک رهگیر و هدف در فاز نهایی برخورد، شتاب جانبی وارده به موشک 

 حین برخورد و زاویه سطح کنترلی موشک نشان داده شده است.

 
 موشک رهگیر و هدف موقعیت -5شکل 

 
 شتاب جانبی وارده به موشک -6شکل 

 
 زاویه سطح کنترلی موشک -7شکل 

 

 گیرینتیجه -7

در درگیری و انهدام سرجنگی موشک بالستیک باید خطای برخورد کمتر از 

سازی با شبیه [3] ای میان نتایج ارائه شده دربا مقایسهابعاد هدف باشد. 

زاویه  ،[3]در  .انجام شده در این پژوهش، عملکرد سیستم بهبود یافته است

ثانیه در حالت اشباع بود، در حالی  5سطح کنترلی در آغاز درگیری به مدت 

ثانیه کاهش  ز یک دهمعملکرد، این اشباع به کمتر ادرصدی  98که با بهبود 

این بهبود عملکرد به دلیل، تغییر در انتخاب ضرایب کنترلر  یافته است.

در سناریوی  و انتخاب مقادیر بهتری برای این ضرایب است. [3]نسبت به 

در حالتی که آیرودینامیک به صورت خطی  با هدف سرعت بالا،اجرا شده 

خطی گیرد. اما در حالت غیرشود، برخورد انجام نمیدر نظر گرفته می

دهد که رخ می Hit to Killبه صورت و  مترسانتی 9/10خطای با برخورد 

این مسئله برتری مدل کردن آیرودینامیک به صورت غیرخطی بر خطی را 

 دهد.نشان می
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