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 مقدمه -1

ای دارند و قادر به انجام وسایل پرنده کاربردهای گسترده

ی پروازی متنوعی از جمله جابجایی مسافر و بار ها تیمأمور

 قرار دادناز یک مکان به مکان دیگر، برخورد به یک هدف، 

ماهواره در مدار و... هستند. در انجام هریک از این 

اص ، لازم است وسیله پرنده روی یک مسیر خها تیمأمور

حرکت کند. برای این منظور، لازم است در هر لحظه 

ای که موقعیت وسیله پرنده تعیین شود؛ موقعیت نهایی

منظور خواهد به آن برسد مشخص گردد و بهوسیله پرنده می

رسیدن از موقعیت فعلی به موقعیت جدید یا دنبال کردن 

مسیر مطلوب، اقدامی انجام دهد. این اقدامات، توسط 

ای ناوبری، هدایت و کنترل وسیله پرنده انجام هسیستم

 صورت بهشود. برای اجرای این فرآیند حلقه هدایت  می

 .]0[ خواهد بود 1نمایش داده شده در شکل 

 
 یابحلقه هدایت آشیانه (:1) شکل

اطلاعاتی از قبیل موقعیت نسبی موشک و هدف توسط 

شوند. جستجوگر حسگری است حسگرهای هدایت انجام می

که در نوک موشک نصب شده و اطلاعاتی در مورد 

سینماتیک نسبی موشک و هدف مانند نرخ چرخش خط 

دید، سرعت نزدیک شوندگی موشک به هدف و... را 

سازی به پیاده کند. جستجوگرها از نظر نحوهگیری می اندازه

تقسیم  دارطوقه دو دسته کلی ثابت )چسبیده به بدنه( و

ی بر رودار، ابزار بینایی ی طوقهجستجوگرهادر شوند.  می

شود که . در این جستجوگرها، سعی میاند شدهها سوار  طوقه

روی نموده و مرکز تصویر هدف نشانه به سمتابزار بینایی 

داری شود. بدین منظور، باید توسط یک روی هدف نگه

سیستم کنترل، حرکت وضعی موشک و حرکت انتقالی 

های لازم به ازی شده و حرکتسموشک و هدف جبران

اما در جستجوگرهای چسبیده به بدنه، ؛ ها داده شودطوقه

شوند. در طور ثابت در سر موشک نصب میابزار بینایی به

راستای طولی  دراین جستجوگرها مرکز تصویر همواره 

شود و قفل جا می موشک است و هدف در صفح تصویر جابه

دازش تصویر انجام ی هدف نیز با روش پربر روکردن 

شود. خروجی جستجوگر نیز زاویه محور جستجوگر با  می

)باشد که این زاویه با نمادخط دید هدف از موشک می )

 .]0[ است نمایش داده شده 2در شکل 

 
گیری خطای ردیابی توسط چگونگی اندازه(: 2شکل )

 جستجوگر در صفحه فراز

گیری شده توسط جستجوگر و اطلاعات اندازهبا توجه به نوع 

ها و قوانین هدایت مختلفی استفاده توان از الگوریتمآن، می

نمود. برای تعیین قانون هدایت، ابتدا باید نوع الگوریتم 

هدایت مشخص شود و بر اساس آن، قانون هدایت مناسب 

یابی یکی  برای برخورد موشک با هدف طراحی شود. آشیانه

های هدایت بوده که در آن از یک وسیله برای الگوریتماز 

-ی هدف استفاده کرده و بر اساس اطلاعات اندازهمشاهده

گیری شده توسط این وسیله موشک به سمت هدف هدایت 

مهم )موشک و هدف( وجود  شود. در این روش دو نقطهمی

-می دهینام دارد و خط واصل بین موشک و هدف، خط دید

بر اساس نرخ  معمولاًهدایت در این روش شود. قانون 

 برای فاز هدایت الگوریتم باشد. اینچرخش خط دید می

مناسب است ولی در برخی از موارد مانند  پرواز نهایی

-های کوتاه برد در تمام طول مسیر از آن استفاده میموشک

 گردد.

یاب اغلب از قوانین هدایت خانواده در الگوریتم هدایت آشیانه

در ناوبری  .(3)شکل  شودری تناسبی استفاده میناوب

تناسبی، برای تضمین برخورد موشک به هدف دو شرط 

 اساسی وجود دارد:
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ثابت بودن جهت خط دید نسبت به فضای اینرسی  (0

)موازی بودن خط دید نسبت به خط دید اولیه در هر 

 لحظه تا زمان برخورد(

ممکن است هدف )کم شدن فاصله نسبی موشک و  (2

فاصله در حال  که یدرصورتشرط اول برقرار باشد اما 

افزایش باشد، موشک و هدف در حال دور شدن از 

 گیرد(باشند و بنابراین برخوردی صورت نمیهم می

 
نحوه عملکرد موشک در قانون هدایت ناوبری  (:3شکل )

 تناسبی

ناوبری تناسبی محض اولین قانون هدایت ارائه شده در این 

سته بوده و از نرخ چرخش خط دید و سرعت موشک برای د

کند. نوع محاسبه دستور شتاب جانبی موشک استفاده می

این قانون هدایت، ناوبری تناسبی حقیقی بوده  شده اصلاح

شوندگی موشک که از نرخ چرخش خط دید و سرعت نزدیک

کند. به هدف برای تولید دستور شتاب جانبی استفاده می

است که این قوانین هدایت یک حل بهینه  داده شدهنشان 

یابی با دینامیک خطی بوده و بدون در برای مسائل آشیانه

نظر گرفتن دینامیک خودخلبان برای رهگیری کامل اهداف 

باشند. قانون هدایت تناسبی حقیقی بدون مانور مناسب می

برای تولید دستور شتاب جانبی موشک نیاز به متغیرهای 

 .]0-3[شوندگی دارد رخش خط دید و سرعت نزدیک نرخ چ

گیری و یا تخمین سازی هدایت تناسبی نیازمند اندازهپیاده

از جستجوگر  که یدرصورتنرخ چرخش خط دید است. 

گیری مستقیم این چسبیده به بدنه استفاده شود، اندازه

نبوده و لذا تخمین نرخ چرخش خط دید  ریپذ امکانمتغیر 

های موجود برای تخمین نرخ شود. یکی از روشباید انجام 

باشد که در چرخش خط دید استفاده از فیلتر کالمن می

مراجع متعددی برای این منظور طراحی شده است. در 

یک فیلتر کالمن تطبیقی برای تخمین  ، کاربرد]4[مرجع 

مرجع قرار گرفته است.  موردمطالعهنرخ چرخش خط دید 

سازی روشی جدید در هدایت یک ارائه و پیاده به ]1[

شود فرض می مرجعاین  پردازد. درموشک زمین به هوا می

مشتقات مراتب گیری شده و خط دید اندازه نرخ چرخش

متغیر توسط گیری این بالاتر زاویه خط دید از روی اندازه

تخمین زده شده و با ترکیب این مشتقات به  فیلتر کالمن

 از ط دید معادل رسیده وتابعی تحت عنوان نرخ چرخش خ

با  ،]6[ در مرجع .است کرده استفاده هدایت در سیستمآن 

فرض استفاده از جستجوگر چسبیده به بدنه، مسئله 

و برای این کار دو  حل شده دید خط استخراج نرخ چرخش

آوردن نرخ چرخش خط  به دست (0است:  روش ارائه شده

د نسبت به زمان با حل معادله دیفرانسیلی زاویه خط دی دید

با استفاده از فیلتر  تخمین نرخ چرخش خط دید( 2و 

که روش دوم بهتر از  دهد  یمسازی نشان کالمن. نتایج شبیه

هایی همچون اما لازم به ذکر است که روش؛ روش اول است

های خطی مناسب بوده فیلتر کالمن برای تخمین در سامانه

یابد. برای کاهش میهای غیرخطی و کارایی آن در سامانه

هایی همچون فیلتر کالمن برای تخمین نرخ استفاده از روش

چرخش خط دید لازم است که دینامیک هندسه درگیری 

سازی شود که این امر موجب کاهش خطی در فاز نهایی

توان از دقت تخمین خواهد شد. برای حل این مشکل می

غیرخطی برای تخمین نرخ چرخش خط دید  رویتگرهای

با  APN تیهدا، کارایی قانون ]7[استفاده کرد. در مرجع 

ی فیلتر کالمن و رویتگر غیرخطی مد لغزشی مرتبه ریکارگ به

نتایج نشان  ی و مقایسه قرار گرفته است.بررس مورددوم 

با استفاده از رویتگر  APNکه در سیستم هدایت  دهد می

جای فیلتر  ذکر شده برای تخمین نرخ چرخش دید به

 طور بهدهی کمتر رسید. توان به فاصله از دستن، میکالم

های مونت سازی، با استفاده از شبیه]8[مشابه، در مرجع 

کارلو، کارایی هدایت تناسبی، هدایت تناسبی افزوده و قانون 

هدایت بهینه با فیلتر کالمن در مقابل هدایت تناسبی با 

از رویتگر فاز و همچنین بدون آن با استفاده ساز پیشجبران

 است. در این مرجع نشان داده شده مد لغزشی مقایسه شده

است که رویتگر مد لغزشی نسبت به فیلتر کالمن، به کمتر 

کند. در مرجع دهی کمک بیشتری میشدن فاصله از دست

، مسئله استفاده از تئوری مد لغزشی برای طراحی ]9[

قرار گرفته و یک ساختار رویتگر  مدنظررویتگر غیرخطی 

نتایج  .غیرخطی شامل جملات سویچینگ ارائه گردیده است
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 دهند که رویتگر طراحی شده با وجود خطاهای نشان می

 .از عملکرد مناسبی برخوردار است گر حسسازی و نویز مدل

در حلقه هدایت از رویتگر مد لغزشی مرتبه  ]01[در مرجع 

های حالت استفاده شده است. رویتگر بالا برای تخمین متغیر

طراحی شده در این مرجع بر پایه اصول الگوریتم فراپیچش 

 باشد. این رویتگر در مقایسه بااز مد لغزشی مرتبه دوم می

فیلتر کالمن به اطلاعات کمتری نیاز دارند، بنابراین 

یاب سودمند های آشیانهی این رویتگر در موشکریکارگ به

ها در سیستم هدایت موشک وان از آنتباشد و میمی

 استفاده نمود.

ی در تخمین اغتشاش و مد لغزشرویتگرهای مبتنی بر 

ها نامعینی نیز عملکرد خوبی دارند و برای تخمین نامعینی

یافته این رویتگرها توان از نوع توسعهمانند مانور هدف می

 مد رویتگر ]00[مرجع  در استفاده نمود. برای این منظور

مورداستفاده برای تخمین مانور هدف  افتهی توسعه غزشیل

 به قادر هانامعینی حضور در گرفته است. این رویتگر قرار

باشد؛ می دید بر خط عمود راستای در هدف مانور تخمین

 ای است.همچنین، این روش دارای محاسبات ساده

توانند متغیرهای حالت و پیوسته میرویتگرهای زمان

اما ؛ و اغتشاشات را با سرعت بالایی تخمین بزنندها نامعینی

سازی این رویتگرها در پردازنده مسائلی از جمله هنگام پیاده

نیازمند  مجدداًی وجود دارد و بردار نمونهانتخاب زمان 

باشد. البته با استفاده از تنظیمات الگوریتم در پردازنده می

ه را تولید پیوستتوان کد رویتگر زمانهای مرسومی میروش

اما بهتر است ؛ ی پردازنده بارگذاری نمودبر روکرد و آن را 

گسسته طراحی گردد و در زمان صورت بهرویتگر از ابتدا 

گسسته ارزیابی شود. در  زمان صورت بهسازی نیز مرحله شبیه

های کمتری سازی نیز چالشاین صورت در هنگام پیاده

راحی رویتگر های طوجود خواهد داشت. از دیگر مزیت

رویتگرهای غیرخطی  گسسته که بیشتر درصورت زمان به

که کرد که هنگامی مورداشارهتوان به این مشهود است می

ی پردازنده پیاده شود، با بر روپیوسته کد رویتگر زمان

گسسته بودن سیگنال ورودی رویتگر، خروجی آن سیگنالی 

وجود توابع غیرخطی در  لیبه دلنوسانی خواهد بود که 

که رویتگر بنابراین درصورتی؛ باشدساختار رویتگر می

گسسته طراحی شود، با وجود توابع غیرخطی صورت زمان به

در ساختار رویتگر و گسسته بودن سیگنال ورودی، سیگنال 

، طراحی رو نیازاخروجی سیگنال همواری خواهد بود. 

محققین  وردتوجهمهای اخیر گسسته در سالرویتگر زمان

شرط لازم و کافی برای  ]02[ قرار گرفته است. در مرجع

گسسته بیان شده است. در ی زمانرخطیغوجود یک رویتگر 

های غیرخطی با ، طراحی رویتگر برای سیستم]03[مرجع 

 بر اساسرویتگر  -0استفاده از دو رویکرد بررسی شده است: 

شده است و گسسته فرآیند طراحی یک مدل تقریبی زمان

پیوسته فرآیند طراحی شده و رویتگر بر اساس مدل زمان -2

سازی، گسسته شده است. در مرجع منظور پیادهسپس به

گسسته برای تخمین ولتاژ ، از رویتگر مد لغزشی زمان]04[

های یک مبدل چندسطحی بر اساس رویکرد مدل خازن

 سازی نشانگسسته استفاده شده است. نتایج شبیهزمان

دهند رویتگر طراحی شده در این مرجع دارای عملکرد  می

مد نیز طراحی رویتگر  ]01[باشد. در مرجع پایداری می

های گسسته با مرتبه دلخواه برای سیستمی زمانلغزش

 غیرخطی ارائه شده است.

نوآوری اصلی این مقاله، طراحی رویتگر غیرخطی 

استفاده گسسته برای تخمین نرخ چرخش خط دید با  زمان

های جستجوگر چسبیده به بدنه است. در روش از داده

سنتی استخراج نرخ چرخش خط دید، پس از فیلتر کردن 

خروجی جستجوگر چسبیده به بدنه، از این سیگنال مشتق 

گذر در این مرحله شود. استفاده از فیلتر پایینگرفته می

هی ددر حلقه هدایت و افزایش فاصله از دست ریتأخمنجر به 

بنابراین تخمین متغیر نرخ چرخش خط دید ؛ خواهد شد

گیری از زاویه خط دید، منجر به افزایش جای مشتق به

مسئله هدایت در فاز نهایی یک  آنکه حالکارایی خواهد شد. 

استفاده از رویتگر غیرخطی  رو نیازامسئله غیرخطی بوده و 

برای تخمین نرخ چرخش خط دید مطلوب خواهد بود. 

سازی، تر و سهولت در پیادهن برای بررسی دقیقهمچنی

گسسته طراحی زمان صورت بهدر این مقاله  موردنظررویتگر 

خواهد شد. نوآوری دیگر این مقاله تعمیم رویتگر غیرخطی 

یافته برای توسعه صورت بهگسسته ارائه شده در مراجع زمان

ن ایجاد قابلیت تخمین مشتقات نامعینی و اثبات پایداری ای

 باشد.نوع رویتگر می
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سازی و بررسی دینامیک در بخش دوم مقاله به مدل

شود. در غیرخطی هندسه درگیری در فاز نهایی پرداخته می

یافته بخش سوم اصول طراحی رویتگر غیرخطی توسعه

گسسته ارائه شده و در بخش چهارم این رویتگر برای زمان

بخش  تخمین نرخ چرخش خط دید طراحی خواهد شد. در

ی و شش درجه آزادی ارائه دوبعدسازی پنجم نتایج شبیه

بندی نتایج انجام شده و در نهایت در بخش ششم جمع

 خواهد شد.

 یابحلقه هدایت آشیانه -2

ی تشریح شده و دوبعددر این بخش ابتدا سینماتیک نسبی 

سپس به ارائه نحوه محاسبه نرخ چرخش خط دید با استفاده 

شود. در جستجوگر چسبیده به بدنه پرداخته میاز اطلاعات 

صورت اجمالی قانون هدایت تناسبی که از خروجی انتها به

رویتگر پیشنهاد شده در این مقاله استفاده خواهد کرد، 

 شود.توضیح داده می

 سینماتیک نسبی دوبعدی -2-1

درگیری دوبعدی موشک و هدف  ، هندسه4در شکل 

 شود:مشاهده می

 
 ] 0[ی دوبعدی درگیری موشک و هدف هندسه (:4شکل )

تعریف  1صورت جدول به 4در شکل  مورداستفادهمتغیرهای 

) هدفسرعت نزدیک شدن موشک به . شوندمی )cV R  

 خط دید  بیانگر اختلاف سرعت موشک با هدف در راستای

در راستای خط  ها آنی سرعت ها مؤلفهکه از تفریق  باشدمی

 [:0] گرددصورت زیر محاسبه میدید به

(0) cos( ) cos( )t t m mR V V       

همچنین، سرعت نسبی جانبی بین موشک و هدف که باعث 

ی سرعت ها مؤلفهچرخیدن خط دید خواهد شد، از تفریق 

صورت زیر محاسبه ها در راستای عمود بر خط دید بهآن

 [:0] شودمی

 (2) sin( ) sin( )t t m mV R V V          

 بنابراین:

(3) sin( ) sin( )t t m mV V

R

   


  
 

 باشد.بیانگر نرخ چرخش خط دید می  که

 4متغیرهای استفاده شده در شکل  (:1جدول )

 متغیر نماد

R برد نسبی بین موشک و هدف 

 ی بین خط دید و خط مرجعزاویه 

m ی مسیر پرواز موشکزاویه 

t ی مسیر پرواز هدفزاویه 

ma بردار شتاب جانبی موشک 

ta بردار شتاب جانبی هدف 

mV بردار سرعت طولی موشک 

tV بردار سرعت طولی هدف 

)نرخ تغییرات زاویه پرواز موشک )mو هدف( )t مطابق

 باشد:زیر می

(4) m
m

m

a

V
  

(1) t
t

t

a

V
  

چنین فرض ثابت بودن ( و هم0گیری از رابطه )با مشتق

 توان نوشت:های موشک و هدف میسرعت

(6) 
( ) sin( )

( ) sin( )

t t t

m m m

R V

V

   

   

    

 
 

(، رابطه 6( در معادله )1( و )4( و )2با جایگذاری روابط )

 آید:می به دست( 7)

(7) 
2

sin( ) ( sin( )

sin( )) sin( )

sin( ) sin( )

t t t t

m m m m

t t m m

R a V

V a

R a a

    

   

    

    

   

    
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( و فرض ثابت بودن 3گیری از رابطه )با مشتق همچنین

 توان نوشت:ها میسرعت

(8) 

( ) cos( )

( ) cos( )

t t t

m m m

V

R

V R

R

   


    

 


   

 

(، رابطه 8( در معادله )1( و )4( و )0با جایگذاری روابط )

 آید:می به دست( 9)

(9) 2 cos( ) cos( )t t m mR a a

R

    


    
 

 صورت زیر در نظر گرفته شود:اگر متغیرهای حالت به

 (01) 

1

2

3

4

5

6

m

t

x R

x R

x

x

x

x











   
   
   
   
   
   
   
      

 

در ( و 9( و )7(، )1(، )4(، )3(، )0استفاده از معادلات ) با

muگرفتن  نظر a عنوان شتاب محاسبه شده توسط به

yسیستم هدایت و ورودی سیستم کنترل و   عنوان به

هدف، معادلات حرکت خروجی سینماتیک نسبی موشک و 

 صورت زیر خواهد بود:به

(00) 

2

2

1 1 4 6 3

2 4

3 2 4 6 3

4 1

5

6

5 3

5 3

1

3

sin( )

2 cos( )

0

0

sin( )

0

cos( )

1

0

t

t

t

t

m

x

x x x a x x

x x

x x x a x x

x x

x

x a

V

x x

x x
u

x

V

y x

 

  




 




 
 

   
   
   
   
   
   
   
    

 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
  

 

محاسبه نرخ چرخش خط دید با استفاده از  -2-2

 اطلاعات جستجوگر چسبیده به بدنه

زوایای خروجی جستجوگر چسبیده به بدنه در صفحه سمت 

و  yدر ایررن شررکل،  اسررت. 5و فررراز مطررابق شررکل 
z  

 خروجری جسرتجوگر در صرفحات فرراز و سرمت       بیر به ترت
باشند که بیانگر اختلاف زاویه میان محور طولی موشک و می

 خط دید بین موشک و هدف است.

 
زوایای خروجی جستجوگر چسبیده به بدنه در  (:5شکل )

 ] 06[ صفحه سمت و فراز

( در صفحه فراز و سمت )زاویه بین خط دید و خط مرجع 

 :] 06[آید می به دست( 02از رابطه )

(02) 
y y z

z z y

qdt p dt

rdt p dt

  

  

   

   
 

(، نرخ چرخش خط دید میان 02گیری از رابطه )با مشتق

 شود:صورت نوشته میموشک و هدف در دو صفحه به

(03) 
y y z

z z y

q p

r p

  

  

  

  
 

, ,p q r ای موشک در دستگاه ی بردار سرعت زاویهها مؤلفه

 باشند.اینرسی می

(، برای محاسبه نرخ چرخش 03( و )02با توجه به روابط )

 خط دید دو رویکرد سنتی وجود دارد:

های جستجوگر و گیری از خروجیمشتقرویکرد اول: 

ابتدا از محاسبه نرخ چرخش خط دید. در این رویکرد 

های جستجوگر مشتق گرفته شده و با جایگذاری آن خروجی

 شود.( نرخ چرخش خط دید حاصل می03در معادله )

گیری از آن محاسبه زاویه خط دید و مشتقرویکرد دوم: 

آوردن نرخ چرخش خط دید. در این رویکرد  به دستبرای 

( 02نیز با جایگذاری زوایای خروجی جستجوگر در معادله )
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ی از آن، نرخ ریگ مشتقآید و با می به دستایای خط دید زو

 شود.چرخش خط دید حاصل می

گیری بوده توجه شود که هر دو روش ذکر شده شامل مشتق

بایست در  که به دلیل نویزآلود بودن اطلاعات جستجوگر می

 این فرآیند از فیلترهای سنگینی نیز استفاده نمود.

 هدایت تناسبی -2-3

 صرورت مختصرر، هردایت تناسربی تشرریح      بره  در این بخش

، برردار سررعت   (PPN) شود. در نراوبری تناسربی محرض   می

موشک متناسب با نرخ چرخش خرط دیرد از طریرق اعمرال     

شود ترا  شتابی در راستای عمود بر بردار سرعت چرخانده می

 بنابراین:؛ بتواند نرخ چرخش خط دید را صفر کند

رابطه شتاب جانبی موشک و بردار سرعت آن نیز  نیهمچن

 باشد:صورت زیر میبه

(01) m m ma V  

شده توسط قانون هدایت در نتیجه رابطه شتاب محاسبه 

 آید:می به دست( 06ناوبری تناسبی محض مطابق رابطه )

(06) m ma NV  

در راستای عمود بر بردار سرعت موشک، با اعمال این شتاب 

شود این بردار متناسب با نرخ چرخش خط دید چرخانده می

 تا بتواند آن را صفر کند.

در قوانین ناوبری تناسبی، هدف صفر کردن نرخ چرخش 

بنابراین اگر شتاب محاسبه شده توسط قانون ؛ خط دید است

ی جای عمود بر بردار سرعت موشک، در راستاهدایت به

بیشتری در صفر کردن  ریتأثعمود بر خط دید اعمال شود، 

، قانون صورت نیانرخ چرخش خط دید خواهد داشت. در 

( TPN)عنوان ناوبری تناسبی حقیقی  تحت هدایت جدیدی

صورت محاسبه شده توسط این قانون به ی شده و شتابمعرف

 زیر است:

 (07) ,m ca NV  

یراب در فراز نهرایی از    هرای آشریانه  اکثر موشرک  اینکهبا توجه به 

کنند و با این نوع سیستم کنترل کنترل آیرودینامیکی استفاده می

تنها امکان دستور شتاب جانبی در راستای عمود بر راستای طولی 

ها باید نراوبری تناسربی   لذا در این موشک ؛باشدموشک فراهم می

د بر برردار سررعت موشرک    حقیقی را برای اعمال در راستای عمو

زیرر   صرورت  بره اصلاح نمود. برای این منظور دستور شتاب جانبی 

 [:0] خواهد بود

(08) 
cos( )

c
m

m

NV
a



 



 

 اصول طراحی رویتگر غیرخطی -3

 تیکم کیبردار حالت ممکن است صرفاً در شرایطی که 

 نینداشته باشد، در ا یمفهوم یکیزیباشد و از نظر ف یاضیر

 ستمیس یکیزیف یرهایتوسط متغ یریگ اندازه قابل صورت

در این شرایط، بردار  کرد. دبکیتوان آن را ف یو نم ستین

اگرچه ممکن  گر،یاز طرف د حالت باید تخمین زده شود.

 لیتشک ستمیس یکیزیف یرهایاست که بردار حالت از متغ

 ای رهایمتغ نیا هیکل دبکیو ف یریگکن اندازهیل ؛شده باشد

عنوان نباشد. به ریپذعملاً امکانممکن است ها  از آن یبعض

 یریگباشد که اندازه یتیممکن است در موقع ریمتغ ،نمونه

 لیوسا یریکارگ به ایموجود ممکن نباشد و  لیآن با وسا

مثال در  یصرفه نباشد )برا به مقرون یریگاندازه شرفتهیپ

العاده  فوق یعملکردها ن،ییپا ایبالا  اریبس یهادرجه حرارت

 زیوجود نو لیممکن است به دل نکهیا ای...( و و قیو دق عیسر

باشد. در  قیردقیو غ زیآلوده به نو یریگاندازه د،یشد

 نیتخم ایمحاسبه  یبرا ییهاروش از دیبا یموارد نیچن نیا

 نیمقدار هر متغیر حالت استفاده کرد. از بردار حالت تخم

 بردار کنترل استفاده خواهد شد لیتشک یزده شده برا

]07[. 

زند، یم نیکه بردار حالت را تخم اییکینامید ستمیس

 ستم،یس در تگرویر یریکارگهبا ب شود.یم دهیرؤیتگر نام

حلقه بسته خواهد  ستمیس کینامیاز د یآن جزئ کینامید

 حلقه بسته  ستمیبر عملکرد س یمیشد و لذا اثر مستق

 .]07[ گذاردیم

 های غیرخطیپذیری سیستمبررسی رویت -3-1

پذیری های بسیار زیادی برای بررسی رویتاگرچه روش

های بررسی های خطی وجود دارد، اما روش سیستم

ی طورکل بههای غیرخطی محدود بوده و  پذیری سیستم  رویت

(04) m N  
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های غیرخطی بسیار پذیری در سیستم بررسی رویت

ای برای دامه، قضیههای خطی است. در ا تر از سیستم پیچیده

 شود.های غیرخطی ارائه می پذیری سیستم تعیین رویت

سیستم غیرخطی بدون ورودی به فرم زیر را در نظر  قضیه:

 بگیرید:

(09) 
( )

( )

x f x

nl y h x






 

 تحقق فضای حالت بالا در یک همسایگی
0U D  شامل

 اگر:پذیر است  تمحلی روی طور به مبدأ

(21) 
0

1

...

n
f

h

rank n x U

L h

  
  

    
      

 

های خطی نامتغیر با زمان شرایط بالا برای سیستم اثبات:

 پذیری خطی معادل است.با شرایط رویت

 سیستم خطی زیر را در نظر بگیرید:

(20) 
l

x Ax

y Cx






 

)که در آن  )h x Cxو( )f x Axباشند. برای بررسی می

توان پذیری این سیستم با استفاده از قضیه بالا میرویت

 نوشت:

 (22) 

1

2

1 1

( )

( ) ( )

...

f

n n
f n

h x C S

h
L h x CAx CA S

x

L h CA S 

  


    



  

 

بنابراین 
l پذیر است اگر و تنها اگر رویت

1 2 3{ , , ,..., }nS S S S S طور مستقل خطی باشد یا به

) معادل )rank S n  08[باشد[. 

یافترره رویتگررر مررد لغتشرری توسررعه    -3-2

 گسسته زمان

گسسته در این بخش، به بیان روابط رویتگر مد لغزشی زمان

 شود.شود و پایداری آن نیز اثبات میپرداخته می

 سیستم زیر مفروض است:

(23) 
( 1) ( ) ( ( ), ( ))

( ) ( )

x k Ax k BD x k u k

y k Cx k

  


 

)که ( ), ( ))D x k u k  تابعی غیرخطی از متغیرهای حالت

عنوان نامعینی در باشد که بهسیستم و ورودی کنترلی می

 نظر گرفته شده است.

( 23گسسته برای سیستم )دینامیک رویتگر مد لغزشی زمان

 :] 09[صورت زیر پیشنهاد گردیده است به

(24) 
ˆ ˆ ˆ( 1) ( ) ( ( ) ( )) ( )

ˆ ˆ( ) ( )

x k Ax k L y k y k k

y k Cx k

    


 

)ˆکه  )x kهای سیستم،تخمین حالت ˆ( )y k تخمین خروجی

)و )kباشد:تابع اشباع است که مطابق زیر می 

(21) 
ˆ( ) ( )

( ) ( )
y k Cx k

k Rsat



 

1 2 3[ , , ,...]TR r r r باشد و می
1 2 3, , ,..., 0r r r   :هستند و 

(26) 
, ( 1)

( )
( ), ( ) 1

y if y
sat y

sign y if y

 
 



 

-می(، تنها 24پیشنهاد شده در رابطه )با استفاده از رویتگر 

 ،های سیستم را تخمین زد. برای تخمین نامعینیتوان حالت

یافته تبدیل شود. برای  رویتگر موجود باید به رویتگر توسعه

)شود کران بالای این منظور فرض می 1) ( )D k h k  

 مشخص و برابر
mh بنابراین با اضافه کردن؛ است( )D k 

صورت متغیر حالت جدید، معادلات فضای حالت به عنوان به

 شود: زیر بازنویسی می

 (27) 
( 1) ( ) ( )

( ) ( )

z k A z k Eh k

y k C z k

  

 
 

)که در آن  )
( )

( )

x k
z k

D k

 
  
 

باشد. برای این سیستم می 

 شود:صورت زیر پیشنهاد میبه افتهی توسعهرویتگر 

(28) 
ˆˆ ˆ( 1) ( ) ( ( ) ( )) ( )

ˆ ˆ( ) ( )

z k A z k L y k y k k

y k C z k

       

 
 

) که در آن )k ( می29برابر رابطه ):باشد 

(29) 
ˆ( ) ( )

( ) ( )
y k C z k

k Rsat


 
  

های سیستم، مقدار تواند علاوه بر حالتاین رویتگر می

نامعینی را نیز تخمین بزند. برای اثبات پایداری این رویتگر 

( )Q k شوند:و خطای تخمین مطابق زیر تعریف می 

(31) 
ˆ( ) ( ) ( ) ( ) ( )

( )

Q k y k y k C z k C z k

C e k

      


 

(30) ˆ( ) ( ) ( )e k z k z k  
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حال دینامیک خطا در خارج از محدوده لایه مرزی 

( ( ) )Q k  چنین در داخل آن محدوده و هم( ( ) )Q k  

 شود.تحلیل می

)الف( دینامیک خطا خارج از لایه مرزی  ( ) )Q k  

 شود:( دینامیک خطا تشکیل می30با استفاده از رابطه )
(32) ˆ( 1) ( 1) ( 1)e k z k z k     

صورت زیر ( به32(، رابطه )28( و )27روابط )با جایگذاری 

 شود:بازنویسی می

(33) 
( 1) ( ) ( )

ˆ ˆ[ ( ) ( ( ) ( )) ( )]

( ) ( ) ( ) ( )

e k A z k Eh k

A z k L y k C z k k

A LC e k Eh k k





   

     

     

 

)در محدوده  :1لم  ( ) )Q k  که بردار با فرض این( )P k

2ای در بازه 
0 ( )

R
P k


  ( 34وجود داشته باشد، رابطه )

 شود:برقرار می
(34) ( ) ( ) ( ) ( )Eh k k P k Q k   

)در محدوده  اثبات: )Q k مقدار( )k  برابر رابطه

 باشد:( می31)

(31) 
,

( )
,

R ifQ
k

R ifQ






 
  

  
 

با انتخاب 
mR h  که

mh  بیشینه اندازه( )Eh kباشد می

( ) ( )Eh k k 0,2)در بازه )R بنابراین به؛ قرار دارد-

)ازای )Q k   2و
0 ( )

R
P k


  مقدار ،

( ) ( )P k Q k  0,2)نیز در محدوده )R .قرار دارد 
( دینامیک 33( در رابطه )34( و )31با جایگذاری رابطه )

 شود:صورت زیر نوشته میخطا به

(36) 
( 1) ( ) ( ) ( ) ( )

( ( ) ) ( )

e k A LC e k P k Q k

A LC P k C e k

     

   
 

1مقادیر بهره رویگر 2 3( [ , , ,...] )TL l l l نحوی باید به

 ماتریسانتخاب شوند تا مقادیر ویژه 
1 ( )cA A LC P k C     

در سمت چپ محور موهومی قرار بگیرد. در این صورت، 

 .] 09[خطای تخمین به مقدار صفر خواهد رسید 

)ب( دینامیک خطا داخل لایه مرزی  ( ) )Q k  

) در محدوده )Q k  ،( )k  مقدار زیر است:برابر با 

(37) 
ˆ( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( )
y k C z k C e k

k Rsat R
 

  
   

( دینامیک خطا 33( در رابطه )37با جایگذاری رابطه )

 آید:می به دستمطابق زیر 

(38) 

( )
( 1) ( ) ( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( )

C e k
e k A LC e k Eh k R

RC
A LC e k Eh k






     


    

 

 در این حالت اگر مقادیر ویژه ماتریس

1 ( )cA A LC P k C      در سمت چپ محور موهومی

 ویژه ماتریسباشد، مقادیر 
2c

RC
A A LC




     نیز سمت

بنابراین با محدود بودن ؛ چپ محور موهومی خواهد بود

( )h k ،( پایدار خواهد بود 38سیستم )]در نتیجه ]09 .

پایداری رویتگر برای هر دو محدوده داخل و خارج لایه 

 مرزی ثابت شد.

 طراحی رویتگر -4

متغیر  عنوان بهبرای طراحی رویتگر با فرض زاویه خط دید 

گیری شونده، ابتدا فرم فضای حالت سینماتیک نسبی  اندازه

1با تغییر متغیر  3

2 4

z x

z x

   
   

   

صورت زیر بازنویسی به 

 شود: می

(39) 
1 2

2

1

( )

z z

z D t

y z

   
   
  



 

 که در آن:

(41) 
( )

2 cos( ) cos( )t t m m

D t

R a a

R



    

 

     

پذیری سیستم برای طراحی رویتگر، ابتدا باید از رویت

( سیستمی 39سیستم ) ازآنجاکهاطمینان حاصل شود. 

 پذیری آن از روشرویت باشد، بنابراین بایدغیرخطی می

گفته  0-3های غیرخطی که در بخش پذیری سیستمرویت

 شد، بررسی شود.

 پذیری حلقه هدایتبررسی رویت -4-1

پذیری سیستم ب گفته شده برای بررسی رویتبا توجه به مطال

 (، باید39) 1 2( , ) 2rank S S S   سیستم  صورت نیاباشد. در

یافته برای ی توسعهمد لغزشپذیر است و با طراحی رویتگر رویت
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توان نرخ چرخش خط دید را تخمین زد؛ (، می39سیستم )

 بنابراین:

(40)  1 1 0S  

(42) 
 

 

2 ( 1 0 )2 cos( )

0 1

t t
S R a

R



  

 
      
  

 

)شود که مشاهده می Sبا تشکیل ماتریس  ) 2rank S  

 باشد.پذیر می  ( رویت39باشد. در نتیجه، سیستم )می

 تخمین نرخ چرخش خط دید -4-2

(، 39پذیری سیستم ) در این بخش، با توجه به اثبات رویت

 2-3گسسته که در بخش یافته زمانی توسعهلغزشمد رویتگر 

با هدف تخمین نرخ  موردنظرمعرفی شد، برای سیستم 

(، 39با توجه به سیستم )گردد. چرخش خط دید طراحی می

 ازآنجاکه
2 ( ( ), ( ))z D x t u t  تابعی غیرخطی از متغیرهای

کننده )شتاب محاسبه شده توسط قانون حالت و کنترل

منظور تخمین باشد، بنابراین بهتناسبی حقیقی( میهدایت 

آن با اضافه کردن 
3 ( ( ), ( ))z D x t u t  به متغیرهای حالت

 دار بودنو همچنین با فرض موجود بودن و کران

( ) ( )D t h tشود:صورت زیر می، فرم جدید سیستم به 

(43) 

1 2

2 3

3

1

( )

( ) ( )

z z

z z D t

z h t D t

y z

    
    

      
         



 

)که در آن  )D t   ،( )D t   و
1z  باشد. می

گسسته طراحی صورت زمانبه موردنظررویتگر  ازآنجاکه

 موردنظرگسسته سیستم گردد، بنابراین باید مدل زمان  می

زیر مطابق  T یبردار نمونه( با زمان 43نوشته شود. سیستم )

 شود:گسسته تبدیل میفرم زمان به

(44) 

1 1
2

2 2
3

3 3

1

( 1) ( )
( )

( 1) ( )
( )

( 1) ( )
( )

( ) ( )

z k z k
z k

T

z k z k
z k

T

z k z k
h k

T

y k z k

 


 


 




 

 صورت زیر بازنویسی کرد:توان به( را می44معادله )

(41) 

 

1 1

2 2

3 3

1

2

3

( 1) 1 0 ( ) 0

( 1) 0 1 ( ) 0 ( )

( 1) 0 0 1 ( ) 1

( )

( ) 1 0 0 ( )

( )

z k T z k

z k T z k Th k

z k z k

z k

y k z k

z k

       
       

  
       
              

 
 


 
  

 

 توان گفت:(، می41( و سیستم )27با مقایسه سیستم )

 (46)  

1 0

0 1

0 0 1

1 0 0

0

0

1

T

A T

C

E

 
  
 
  

 

 
 


 
  

 

ی مد لغزش( که ساختار رویتگر 28با توجه به رابطه )

دهد، این رویتگر برای گسسته را نشان میزمان افتهی توسعه

(  47( مطابق رابطه )46( و با توجه به رابطه )41سیستم )

 گردد:طراحی می

(47) 

 

1 1

2 2

3 3

1 1

2 2

3 3

1

2

3

ˆ ˆ( 1) 1 0 ( )

ˆ ˆ( 1) 0 1 ( )

ˆ ˆ( 1) 0 0 1 ( )

ˆ( ) ( )
ˆ( ( ) ( )) ( )

ˆ ( )

ˆ ˆ( ) 1 0 0 ( )

ˆ ( )

z k T z k

z k T z k

z k z k

l r
y k y k

l y k y k r sat

l r

z k

y k z k

z k



     
     

  
     
          

   
   

 
   
      

 
 


 
  

 

(، 47در رابطه )
3 2 1
ˆ ˆ ˆ( ), ( ), ( )z k z k z k معادل  بیبه ترت

تخمین زاویه خط دید، تخمین نرخ چرخش خط دید و 

تخمین نامعینی سیستم که مشتق نرخ چرخش خط دید 

 باشد که با تبدیلاست، می

 سازینتایج شبیه -5

سازی تخمین نرخ چرخش خط در این بخش، نتایج شبیه

شود. ابتدا شده بررسی میدید با استفاده از رویتگر طراحی

ی بررسی شده و سپس عملکرد رویتگر در دوبعدسازی شبیه
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-سازی شش درجه آزادی در دو رویکرد بررسی میشبیه

 گردد.

 سازی دوبعدینتایج شبیه -5-1

شود. برای این ها ارائه میسازیدر این بخش نتایج شبیه

منظور معادلات سینماتیک دوبعدی ارائه شده در بخش دوم 

د تنها خروجی در نظر گرفته شده که در آن زاویه خط دی

شود.  ی بوده که آغشته به نویز فرض میریگ اندازه قابل

همچنین نرخ چرخش خط دید که برای محاسبه شتاب 

جانبی اعمالی به موشک توسط قانون ناوبری تناسبی حقیقی 

است، با استفاده از رویتگر پیشنهاد شده در این  ازیموردن

نیز معادل  شود. دینامیک حلقه کنترلمقاله تخمین زده می

یک تابع تبدیل مرتبه اول در نظر گرفته شده است. هدایت 

شود. در تناسبی موشک بلافاصله بعد از پرتاب شروع می

متر  411های انجام شده، موشک با سرعت ثابت سازیشبیه

-درجه نسبت به خط مرجع پرتاب می 41بر ثانیه با زاویه 

 081ه و زاویه متر بر ثانی 011شود. هدف نیز با سرعت ثابت 

درجه نسبت به خط مرجع در حال حرکت است. موقعیت 

{ و موقعیت اولیه 1,1صورت }به x-zاولیه موشک در صفحه 

باشد و فاصله اولیه موشک { می1,02111صورت }هدف به

کیلومتر است. در این حالت منحنی  02تا هدف برابر 

و تغییرات نرخ چرخش  6تغییرات زاویه خط دید در شکل 

رسم گردیده است. در تخمین زاویه  7خط دید در شکل 

 خط دید و تخمین نرخ چرخش خط دید، 

 14/1ثانیه و  116/1زمان  مدتخطای رویت در  بیبه ترت

دهد تخمین این متغیرها ثانیه صفر شده است که نشان می

توسط رویتگر طراحی شده با دقت و سرعت خوبی صورت 

  .گرفته است

اسبه شده توسط قانون ناوبری ، شتاب مح8در شکل 

 آل ایدهتناسبی حقیقی با استفاده از نرخ چرخش خط دید 

شود و نرخ چرخش که از معادلات سینماتیکی حاصل می

طور که خط دید تخمین زده شده رسم شده است. همان

 زمان مدتدر تخمین نرخ چرخش خط دید در  تیرؤخطای 

شود که پس از ثانیه به صفر رسید، مشاهده می 14/1

گذشت زمان مشابه، نمودار شتاب حاصل از نرخ چرخش 

خط دید تخمین زده شده بر نمودار شتاب حاصل از نرخ 

به منطبق گردیده است که این امر  آل ایدهچرخش خط دید 

دقت بالای رویتگر در تخمین نرخ چرخش خط دید  لیدل

 باشد.می

 
 تغییرات زاویه خط دید (:6شکل )

 
 تغییرات نرخ چرخش خط دید (:7شکل )

 
 شتاب محاسبه شده توسط قانون هدایت (:8شکل )



 
 

 

 گسسته زمان یافته توسعه لغزشی مد رویتگر از استفاده با دید خط چرخش نرخ تخمین 62

 2/ شماره 18دوره / 1411مکانیک هوافضا/ سال 

با اعمال شتاب محاسبه شده توسط قانون هدایت ناوبری 

تناسبی حقیقی با استفاده از نرخ چرخش خط دید تخمین 

 زمان مدتزده شده، فاصله نسبی موشک و هدف پس از 

دهنده این نشان 9 متر رسیده که شکل 79/1ثانیه به  8/24

شود که در نیز مشاهده می 11در شکل باشند. موضوع می

متر بر ثانیه در  498لحظه نهایی، موشک و هدف با سرعت 

 11چنین شکل اند. همحال نزدیک شدن به یکدیگر بوده

دهنده مسیر حرکت موشک و هدف در طول مدت نشان

 باشد.سازی میشبیه

 
 فاصله نسبی موشک و هدف (:9شکل )

 
 سرعت نزدیک شوندگی موشک و هدف (:11شکل )

 سازی شش درجه آزادینتایج شبیه -5-2

شش  افزار نرمی رویتگر در ساز هیشبدر این بخش نتایج 

شود. معادلات ارائه شده در بخش دوم درجه آزادی ارائه می

دهند که برای استخراج نرخ چرخش خط دید به نشان می

باشد، نیاز که زاویه خروجی جستجوگر می مشتق زاویه 

 به کاراست؛ لذا دو رویکرد برای تخمین نرخ چرخش دید 

شود. در رویکرد اول مشتق زاویه خروجی گرفته می

جستجوگر با استفاده از رویتگر پیشنهادی تخمین زده 

 شود و در رویکرد دوم مشتق زاویه خط دید تخمین زده می

خواهد شد. نتایج از ابتدای فاز نهایی پرواز موشک ارائه 

شود. به دلیل مشابه بودن عملکرد رویتگر در صفحات  می

 سمت و فراز، نتایج تخمین در صفحه فراز ارائه شده است.

 مسیر برخورد موشک و هدف (:11شکل )

 جستجوگر تخمین مشتق خروجی -5-2-1

یافته   ی توسعهمد لغزشدر این رویکرد، با استفاده از رویتگر 

و مشتق آن تخمین زده  گسسته پیشنهادی، زاویه  زمان

و مقداری که از روش معمول  آل ایدهشده و با مقدار 

شود، مقایسه خواهد شد. در شکل گیری( حاصل می)مشتق

منحنی تغییرات زاویه خروجی جستجوگر در صفحه فراز  12

 مشتق این زاویه رسم گردیده است.  13و در شکل 

 
و مقدار تخمین زده در صفحه  آل ایده زاویه (:12شکل )

 فراز
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، تخمین زده شده و محاسبه شده با آل ایده  (:13شکل )

 معمول در صفحه فراز روش

، و  که از نتایج مشرخص اسرت، در تخمرین     گونه همان

رویتگر عملکرد خوبی داشته و دارای دقت بهتری نسربت بره   

روش محاسبه مشتق خروجی جستجوگر است. توجره شرود   

معمول، گیری از خروجی جستجوگر در روش که برای مشتق

گررذر برررای حررذف نررویز و بایسررت از فیلتررر پررایینابترردا مرری

 هموارسازی سیگنال استفاده شود.

 تخمین مستقیم نرخ چرخش خط دید -5-2-2

 در این رویکرد در روش معمول، ابتدا با جایگرذاری زاویره   

آیرد.  مری  بره دسرت  در روابط مربوطه، نرخ چرخش خط دید 

گرذر همروار   این متغیر با استفاده از یک فیلترر پرایین  سپس 

شود. همچنین بررای محاسربه   شده و از آن مشتق گرفته می

آل و مقایسه نتایج تخمین برا آن،  نرخ چرخش خط دید ایده

 زاویره  آل فررض شرده و فاقرد نرویز در نظرر گرفتره       ایرده  

زاویره خرط دیرد و     منحنری تغییررات   14شود. در شرکل   می

متغیر تخمین زده شده با استفاده از رویتگر پیشنهادی رسم 

گردیررده اسررت. در ایررن شررکل عملکرررد خرروب رویتگررر      

، نررخ چررخش خرط دیرد     15اسرت. در شرکل    مشاهده قابل

آل و نرخ چرخش خط دیردی  تخمین زده شده با متغیر ایده

گیری از زاویه خرط دیرد فیلترر    روش معمول با مشتق که به

به شوند. توجه شود که آمده است، مقایسه می به دستشده 

گیرری از  نویزآلود بودن زاویه خط دید، قبرل از مشرتق   لیدل

گذر استفاده شده است کره همگرایری کنرد نررخ     فیلتر پایین

باشد. با توجه چرخش خط دید در این روش به این دلیل می

د که رویتگر طراحری شرده برا دقرت     شوبه نتایج مشاهده می

اسرت و  خوبی متغیر نرخ چرخش خرط دیرد را تخمرین زده    

رویتگر طراحی شده نسبت به روش معمول عملکررد بهترری   

 دارد.

 
آل و مقدار تخمین زده شده آن در ایدهزاویه  (:14شکل )

 صفحه فراز

 
آل، تخمین زده شده و محاسبه شده با ایده  (:15شکل )

 روش معمول در صفحه فراز

شتاب محاسبه شده توسط نررخ چررخش خرط     16در شکل 

دید تخمین زده شده و نرخ چرخش خط دیدی کره از روش  

شود گردد، ترسیم شده است. مشاهده میمرسوم محاسبه می

عملکرد بهتر رویتگر در اسرتخراج نررخ چررخش     لیبه دلکه 

گیری و فیلتر کرردن، شرتاب   خط دید نسبت به روش مشتق

آل مشرابهت  محاسبه شده توسط این روش به سیگنال ایرده 
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بیشتری دارد. پرس از اعمرال شرتاب محاسربه شرده توسرط       

قانون هدایت با استفاده از نرخ چرخش خط دید تخمین زده 

چنین باشد. هم می 17مطابق شکل شده، مسیر پرواز موشک 

مترر   119/3سرازی برابرر   فاصله از دست دهی در این شربیه 

 باشد.می

 
 شتاب محاسبه شده توسط قانون هدایت (:16شکل )

 
 مسیر پرواز موشک (:17شکل )

 گیریبندی و نتیجهجمع -6

در این مقاله برای تخمین نرخ چرخش خط دیرد از رویتگرر   

گسسته استفاده گردید. در حلقه یافته زمانمد لغزشی توسعه

این مقاله با فرض شد اسرتفاده از جسرتجوگر    مدنظرهدایت 

ی زاویره برین   ریر گ انردازه  قابلچسبیده به بدنه، تنها خروجی 

محور طولی موشک و خط دید است. در ایرن حالرت، متغیرر    

بایست تخمرین زده شرود و یرا برا     نرخ چرخش خط دید می

کننرد،   گیرری اسرتفاده مری   از مشرتق  های معمرول کره  روش

محاسبه گردد. برا توجره بره دینامیرک غیرخطری حراکم برر        

هندسه درگیری در فاز نهایی، در این مقاله برای تخمین نرخ 

چرخش خط دید از رویتگر غیرخطری اسرتفاده شرد. روابرط     

آن ارائره شرد.    یافته تشرریح و اثبرات پایرداری   رویتگر توسعه

درجره آزادی اجررا    ی و شرش دوبعدها در حالت سازیشبیه

ی عملکررد  دوبعرد ی ساز هیشباند. رویتگر پیشنهادی در شده

سرازی شرش درجره آزادی    خوبی داشت. همچنین در شربیه 

مشاهده گردید که نرخ چررخش خرط دیرد توسرط رویتگرر      

پیشنهادی با دقت و سرعت خوبی تخمین زده شد و نسربت  

گرذر بررای   پرایین گیری و فیلتر به روش معمول که از مشتق

کنرد عملکررد   مری  محاسبه نرخ چرخش خط دیرد اسرتفاده  

دلیل اینکه رویتگر پیشرنهادی   بهتری داشت. علاوه بر این به

سازی گسسته طراحی شده است، پیادهصورت زماناز ابتدا به

 کد آن در پردازنده به سهولت قابل انجام خواهد بود.
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 The issue in this paper is the design 

of a discrete time sliding mode 

extended state observer to estimate 

the LOS rate and evaluate it in the 

guidance loop. 

 Proportional Navigation is commonly 

used in the terminal phase of homing 

missiles. 
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Proportional Navigation is commonly used in the terminal phase of 
homing missiles. To implement this guidance law, it is necessary to 
measure or calculate Line of Sight (LOS) rate. It is usually necessary to use 
gimballed seekers to measure the LOS rate. However, if the system is 
equipped with a strapdown seeker, the LOS rate must be calculated from 
derivation or estimation methods. Because the signal measured by 
seekers usually contains noise, so deriving this signal requires a low pass 
filter that will cause the behavior changes in the measured variable. The 
issue in this paper is the design of a discrete time sliding mode extended 
state observer to estimate the LOS rate and evaluate it in the guidance 
loop. This is done by performing computer simulations. Implementing 
continuous time observers in processors has challenges such as sampling 
time selection and it is better to design the observer in discrete time form 
from the beginning so that its implementation issues can be considered 
from the design level and in computer simulations. 
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