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With the advancement of technology, targets in various classes and with 
various features have entered the arena. Interceptors also have limitations 
such as dimensions, fuel quantity and maneuverability. Therefore, in order to 
approach the goal more effectively and achieve better performance, it is 
necessary to provide new guidance methods. The main approach of this 
research; The design of the robust guidance law with limited angle of attack is 
based on differential game theory and nonlinear optimal control. In this 
approach, the acceleration of the interceptor and the acceleration of the target 
are calculated as two separate inputs; The interceptor seeks to minimize the 
cost function and at the same time it is assumed that the target seeks to 
maximize the same cost function. For this purpose, considering nonlinear 
equations with uncertainty, a robust guidance law based on state-dependent 
Riccati equations is presented. Here, the approach is to transform the robust 
control problem into optimal control, and the problem is solved using the 
state-dependent Riccati equation optimal method. The presented law for two 
interceptor scenarios with constant speed and variable speed, taking into 
account the aerodynamics of the interceptor, simulation and its results for 
scenarios with large initial flight path angles of the interceptor and targets with 
step, sinusoidal and random maneuvers are presented. Also, at the end, by 
comparing the method proposed in this article with the augmented 
proportional navigation method, it is shown that the interceptor hits the 
maneuvering target in less time and less distance and shorter navigation path 
and has better performance. 
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متنوع پا به عرصه   يهایژگیگوناگون و با و  يهادر کلاس   یاهداف  ،يآور فن  شرفتیبا پ
ابعاد، مقدار سوخت و    ل یاز قب  ییهات یمحدود  يخود دارا  زین  رهایگرهاند.  گذاشته  دانیم

به هدف و حصول عملکرد بهتر،    مؤثرتربرخورد    منظوربه مانور اجرا هستند. لذا    ییتوانا
  ی پژوهش؛ طراح  نیا  یاصل  کردی است. رو  يضرور   يامر  دیجد  یتیهدا  يهاارائه روش 
و کنترل    یلیفرانسید  يباز   يبرخورد محدود با استفاده از تئور  هیمقاوم با زاو  تیقانون هدا

مجزا    يدو ورود  عنوانبهو شتاب هدف    گیررهشتاب    کردیرو  نیاست. در ا  یرخطیغ  نهیبه
  شود ی با آن فرض م  زمانهمو    نهیکردن تابع هز  نهیبه دنبال کم  گیرره   شوند؛ی محاسبه م

منظور، با در نظر گرفتن    نیا  ياست. برا   نهیکردن همان تابع هز  نهیشیکه هدف به دنبال ب
غ ر  یمقاوم مبتن  تیقانون هدا  کی  ینینامع  يدارا  یرخطیمعادلات  معادلات    ی کاتیبر 

مقاوم به کنترل    لمسئله کنتر  لیتبد  کردیرو  نجا،ی. در اشده استارائه وابسته به حالت  
وابسته به حالت به حل مسئله    یکاتیمعادلات ر  نهیاست و با استفاده از روش به  نهیبه

  ر، یو سرعت متغ  با سرعت ثابت  گیرره   سناریودو    يشده برا . قانون ارائه شده استپرداخته 
  ي ا ی با زوا ییوهایسنار  يآن برا جیو نتا  يسازهیشب ،گیرره  کینامیرودیبا در نظر گرفتن آ

اول  ریمس مانورها   گیرره بزرگ    هیپرواز  با  اهداف  شده  ارائه   یو تصادف  ینوسیپله، س  يو 
  ی تناسب  يمقاله با روش ناوبر   نیدر ا  يشنهاد یروش پ  سهیدر انتها با مقا  ن،ی. همچناست

  ر یکمتر و مس  یو فاصله از دست ده  زمانمدتدر    گیررهکه    شودی افزوده، نشان داده م
 .دارد  يترو عملکرد مطلوب   کندیبرخورد م  يتر به هدف مانورکوتاه   شیمایپ

 : هادواژه یکل
 هدایت فاز نهایی 

 کنترل مقاوم غیرخطی 
 حالت معادلات ریکاتی وابسته به  
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 مقدمه -1

بی تناسبی  ناوبري  مبناي  بر  هدایت  از  روش  یکی  تردید 
کلاسیک  مهم هدایت  قوانین  میان  در  هدایت  قوانین  ترین 
. اساس این شیوه، متناسب بودن شتاب عرضی  ]1[باشد  می

.  باشدیمجهت صفر کردن آن    موشک با نرخ چرخش خط دید
از   فاصله  خطاي  کردن  حداقل  براي  تناسبی  ناوبري  قانون 

مواجه با اهداف بدون مانور یا    در  ی مصرفی و انرژي  دهدست
کم، بهینه خواهد بود؛ اما براي اهداف با مانور بالا   داراي مانور

  . در مرجع] 2[یا هدایت با قیود مشخص عملکرد مطلوبی ندارد  
گیري هدف توسط موشک هوا به هوا تحت قید  براي ره  ]3[

مبتنی بر قانون هدایت ناوبري تناسبی ساختار    خوردزاویه بر
شده است. با گسترش علم هدایت و پیشرفت در متغیر، ارائه 

ساخت   موشکی،  هاسلاح تکنولوژي  و  جنگی    ج یتدربهي 
و از    شدهافزودهو قیود بیشتري به مسئله برخورد    ها خواسته 

استفادههاي تئور ابزار کنترلی و  ي متنوع کنترلی  شده است. 
، روش  ها آن ترین  که البته مهم  شدهمطرحي متفاوتی  هاوه یش

در زمینه   هاپژوهش. یکی از اولین  باشد یم  کنترل مد لغزشی
  ]4[هدایت موشک با کمک ابزار کنترل مد لغزشی، در مرجع  

مرجع    شدهمطرح در  مسئله    ] 5[است.  در  جدیدي  شیوه 
داراي  یا  ثابت  اهداف  براي  برخورد  زاویه  قید  تحت  هدایت 

  شدهمطرحشده  سرعت کم با نام هدایت ناوبري تناسبی بایاس
هدایت ناوبري تناسبی، به همراه ضریب    ]6[در مرجع    است.

ناوبري متغیر براي انهدام اهداف ساکن توسط موشک زمین  
قانون هدایت ناوبري    ] 7[. در مرجع  شده استارائه به زمین  

، روش نوینی  ]8[ است. در مرجع شدهمطرح  تناسبی تطبیقی
براي هدایت موشک در مقابل اهداف بدون مانور اما با سرعت  

ي و تحت  بعدسهبالاتر از سرعت موشک، در صفحه مختصات 
ي  هاروششده است. برخی از محققان از  د زاویه برخورد ارائهقی

استفاده   خطی  هدایت  قوانین  توسعه  براي  بهینه  کنترل 
ي شده براي هدایت  سازیخطاز مدل    ] 9[. در مرجع  اندکرده

استفاده بالستیک  موشک  مسئله یک  آن  در  که  است  شده 
بهینه    عنوانبههدایت   کنترل  نظر   یخطیمربعمسئله  در 

براي یک   ]9[است. قانون هدایت بهینه در مرجع    شدهگرفته
شده است. قانون هدایت بهینه پایین ارائه هدف ثابت یا سرعت
مرجع   در  یک    ]10[دیگري  خطاي    کنندهب یتعقبراي  با 

پایین   مانور  با  هدف  یک  براي  اولیه  جهت  در  کوچک 
یک    شنهادشدهیپ  بهینه،  کنترل  تئوري  از  استفاده  با  است. 

صریح   هدایتی  مرجع    افتهی میتعمقانون  به    ]11[در  براي 
از   فاصله  رساندن  است.    شنهادشدهیپ ی  دهدستحداقل 

قانون هدایت بهینه براي اهداف با    ]12[مچنین در مرجع  ه
فرم جدید و اصلاح    ] 13[شده است. در مرجع  مانور بالا ارائه

شده تا بدون در نظر گرفتن  ي از قانون هدایت بهینه ارائه اافتهی
  ] 14[گیري اهداف را داشته باشد. در مرجع  تأخیر سیستم، ره

تئوري کنترل بهینه مربعی خطی جهت تعیین قانون هدایت  
کرده موشک هوا به زمین در مقابل اهداف داراي مانور ارائه  

بر اساس   ابیانهیآش، یک قانون هدایت  ]15[ر مرجع  . داست
ریکاتی براي اهداف داراي   معادله کلاسیک وابسته به حالت 

پیشنهاد   استمانور  مرجع  کرده  در  هدایت    ] 16[.  قانون 
بازي   بر  مبتنی  حالت  به  وابسته  ریکاتی  معادلات  غیرخطی 

شده است. در این محدود ارائه دیفرانسیلی با قید زاویه برخورد  
 مرجع نامعینی در مدل در نظر نگرفته شده است.

غیرخطی کنترل  رویکردهاي  از  هدایت،  قوانین  تدوین   در 
استفاده نیز  عصبی  است  شده مختلفی  شبکه  مانند   ،]17 [  ،

، کنترل ] 20[، کنترل پسگام  ]19[و    ] 18[  نیبشیپ کنترل  
 . کنترل مد لغزشی یک روش کنترل مقاوم]21[مد لغزشی  
ي غیرخطی حاوي عدم قطعیت استفاده  هاستم یساست که در  

چترینگ  می وجودشود.  ناشی    به  شتاب  دستور  در    ازآمده 
است   ممکن  را  مودهارویکرد  سیستم  در  بالا  فرکانس  با  ي 

شوند.  نادیده گرفته می  سازيمدلکه در مرحله    تحریک کند
ي تابع  جابهاز یک تابع اشباع    براي کاهش چترینگ، معمولاً

.  اما این روش دقت قانون هدایت  ]22[شودعلامت استفاده می
کاهش   درحالیدهدیمرا  بازي  .  هدایت  قانون  یک  که، 

کند،  را حل می  دوطرفهکنترل بهینه    مسئلهدیفرانسیلی یک  
نور بهینه هدف را کننده و مایعنی دستور هدایت بهینه تعقیب

هر یک از    دیفرانسیلی  در تئوري بازي.  ابدییم   زمانهم  طوربه
ها براي بیشتر کردن سهم خود از نتیجه بازي متناسب با آن 

   .]23[  کندحرکت رقیب، بازي می
کاربرد بازي دیفرانسیل براي تعقیب و گریز خطی اولین بار در 

مرجع    ]24[ در  شد.  بازي ]25[پیشنهاد  هدایت  قانون   ،
د خطی  دوم دیفرانسیل  مسیرهاي  درجا  رجه  که  یی 

،  شوندیمخطی   کننده و هدف در امتداد خط دید اولیهتعقیب
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مرجع    آمدهدستبه در  براي ]26[است.  هدایت  قانون  یک   ،
داراي   که  دمهاستم ی سموشکی  و  کانارد  کنترل  است،    ي 

استارائه  مرجع  .  شده  ب  ]27[در  هدایت  قانون  کمک  یک  ا 
و به همراه فرض عدم قطعیت    هاي مجموع صفرتئوري بازي 

از طریق طی  جهت    شکل مانور هدف در   پرواز  کاهش زمان 
شده  دید ارائهمسیر مستقیم بین دو طرف بازي بر روي خط  

مراجع  است.   بازي  ]29[و    ]28[در  هدایت  قانون  از   ،
گیري نهایی  دیفرانسیل خطی درجه دوم براي ایجاد زاویه ره

بازي استفاده اساس  بر  خطی  هدایت  قانون  یک  است.  شده 
خودکاردیفرانسی خلبان  تأخیر  که  نظر    ل  در  در    رد یگیمرا 
آوردن  ارائه  ]31[و    ]30[مراجع   دست  به  براي  است.  شده 

هدف   یک  براي  دیفرانسیل  بازي  غیرخطی  هدایت  قانون 
از مرجع    مانوري،  در  حالت  به  وابسته  ریکاتی  معادله  روش 

زمان  استفاده  ]16[ به  هدایت  قانون  این  است.  شده 
ن  شده زدهن یتخم عدم  حالنیباا دارد؛  بستگی  ي  هاتیقطع، 
قانون هدایت   ]32[. در مرجع  ردیگینمرا در نظر    افتهی  قیتطب

بازي  تئوري  کمک  لغزشی  به  مد  تکنیک  از  استفاده  و  ها 
استارائه  مرجع    .شده  حساسیت    ]33[در  با  هدایت  قانون 

کاهش میزان حساسیت سیستم به خطاي با هدف    یافتهکاهش
یک قانون هدایت    شده است.ارائه تخمین زمان نهایی برخورد  

برنامه از  که  مقاوم  دیفرانسیل  تطبیقی  بازي  پویا  نویسی 
، در  تطبیق یافتههاي قطعیت  ، در حضور عدم کند یم استفاده 

است. در این مرجع خطاي جهت    شنهادشدهیپ   ]34[  مرجع
سرعت ثابت    کنندهبیتعقو    شدهگرفته اولیه کوچک در نظر  

براي    ] 35[نویسی پویا تطبیقی محدود در مرجع  دارد. از برنامه
استفاده قانون هدایت  قانون هدایت  پیشنهاد یک  است.  شده 

کنترل   اساس  بر  دیفرانسیلی  در    ن یبشیپ بازي  غیرخطی 
گرادیان    شنهادشده یپ   ]36[  مرجع روش  از  آن  در  که  است 

شده  زدهن یتخمشود؛ زمان  ي استفاده میسازنهیبهنزولی براي  
نسبی   فاصله  نظر   عنوانبهو  در  متفاوت  هزینه  تابع  دو 

قطعیت   شدهگرفته عدم  مرجع  این  در  این،  بر  علاوه  است. 
یک    ] 37[در مرجع  .  نشده است  گرفتهدر نظر    تطبیق یافته

هدایت   دید    کهي طوربهقانون  هزینهبهخط  تابع   عنوان 
هدف از هدایت موشک ایجاد تضمین جهت است؛    شدهانتخاب

شدن   دیدصفر  روش  خط  کمک  بازي    به  هدایت  قانون 
یک قانون   ]38[در مرجع   است.   دیفرانسیل خطی درجه دوم

سه با  هدایت  زاویه  اطلاعات  بر  مبتنی  حقیقی  زمان  بعدي 
اهداف   با  برخورد  دیفرانسیلی جهت  بازي  تئوري  از  استفاده 

ارائه  است. مانوردار  روش    نهیبه  تیهداقانون    شده  اساس  بر 
  ی کاتیمعادله ر  يدرجه دوم و حل عددخطی    لیفرانسید  يباز

قانون  یک   ] 40[در مرجع    است.   شنهادشدهیپ  ]39[در مرجع  
اساس  خطی    لیفرانسید  يباز  تیهدا بر  دوم  درجه 

یک قانون   ]41[شده است. در مرجع  ارائه   هیزاو  يهاتیمحدود
بازي دیفرانهدایت غیرخطی پیش سیلی با در  بین مبتنی بر 

ارائه مدل  در  نامعینی  گرفتن  مرجع  نظر  این  در  است.  شده 
رویکرد تبدیل کردن مسئله هدایت مقاوم به هدایت بهینه با  

است. هزینه  تابع  در  نامعینی  گرفتن  نظر    ] 16[  مرجع  در 
از روش   ]16[ترین کار به این پژوهش است. در مرجع نزدیک

هدایت   مسئله  حل  براي  حالت  به  وابسته  ریکاتی  معادلات 
ظر گرفتن نامعینی استفاده کرده است،  غیرخطی بدون در ن

این در حالی است که در پژوهش پیش رو نامعینی در مسئله 
نظر   بر    شدهگرفتهدر  مبتنی  مقاوم  هدایت  قانون  یک  و 

 شده است. معادلات ریکاتی وابسته به حالت ارائه 
برخورد  زاویه  با  مقاوم  هدایت  قانون  طراحی  مقاله،  این  در 

دیفرانسیلی و کنترل بهینه  ئوري بازيمحدود با استفاده از ت
گیر و شتاب شده است. در این رویکرد شتاب رهغیرخطی ارائه 

محاسبه    عنوانبههدف   مجزا  ورودي  رهشوندیمدو  به ؛  گیر 
  شودیم زمان با آن فرض دنبال کمینه کردن تابع هزینه و هم

که هدف به دنبال بیشینه کردن همان تابع هزینه است. براي  
این منظور، با در نظر گرفتن معادلات غیرخطی داراي نامعینی  
یک قانون هدایت مقاوم مبتنی بر معادلات ریکاتی وابسته به  

گیر با  ره سناریوشده براي دو شده است. قانون ارائه حالت ارائه 
نظر گرفتن آیرودینامیک    سرعت ثابت و سرعت متغیر، با در

زوایاي  سازه یشبگیر،  ره با  سناریوهایی  براي  آن  نتایج  و  ي 
ره  مختلف  اولیه  پرواز  پله،  مسیر  مانورهاي  با  اهداف  و  گیر 

 شده است.سینوسی و تصادفی ارائه
ي ذیل است: در بخش دوم  ها بخشاین مقاله در ادامه شامل  

کرد پیشنهادي  مبانی مسئله، موضوع بازي دیفرانسیلی و روی
و  بیان می ضریب فرم  شود. در بخش سوم هندسه درگیري 

می بیان  حالت  به  نتایج  وابسته  چهارم  بخش  در  شود. 
است. در بخش    شده انیبسازي براي سناریوهاي مختلف  شبیه 

 شده است.ي ارائه بندجمعپایانی نیز 
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 مبانی علمی مسئله  -2

 : ]42[ سیستم غیرخطی زیر را در نظر بگیرید
)1(  𝐱̇𝐱 = 𝐀𝐀(𝐱𝐱)𝐱𝐱 + 𝐁𝐁(𝐱𝐱)𝐮𝐮 + 𝐁𝐁(𝐱𝐱)𝐖𝐖(𝐱𝐱) 

آن   در  در    𝐁𝐁(𝐱𝐱)𝐖𝐖(𝐱𝐱)که  قطعیت  را   کینام یدعدم  سیستم 
برد    کهییازآنجا.  کند یم مدل   فضاي  در  قطعیت   𝐁𝐁(𝐱𝐱)عدم 

نظر   در  را  زیر  فرضیات  است.  برقرار  سازگاري  شرط  است، 
 : میریگیم

𝐀𝐀(0)   : 1فرض   = 𝐖𝐖(0) و  0 = 𝐗𝐗 کهي طوربه0 = نقطه  𝟎𝟎
𝐗𝐗باشد،    ریپذحلتعادل است (اگر مسئله کنترل مقاوم   = 𝟎𝟎  

 تنها نقطه تعادل خواهد بود). 

قطعیت  :2فرض   تابع   𝐖𝐖(𝐱𝐱) عدم  یعنی  است؛  محدود 
 صورتی کهوجود دارد به𝐖𝐖max(𝐱𝐱) غیرمنفی 

)2(  ‖𝐖𝐖(𝐱𝐱)‖ ≤ 𝐖𝐖𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦(𝐱𝐱) 

هدف حل مسئله کنترل مقاوم زیر براي پایدارسازي سیستم 
قطعیت   عدم  پسخورد باشدیمبا  کنترل  قانون   .𝐮𝐮 = 𝐮𝐮𝐨𝐨(𝐱𝐱)  
 شود که سیستم حلقه بسته چنان تعیین می

)3( 𝐱̇𝐱 = 𝐀𝐀(𝐱𝐱)𝐱𝐱 + 𝐁𝐁(𝐱𝐱)u0(𝐱𝐱) + 𝐁𝐁(𝐱𝐱)𝐖𝐖(𝐱𝐱) 

قطعیت   عدم  هر  در    𝐖𝐖(𝐱𝐱)براي  ‖𝐖𝐖(𝐱𝐱)‖که  ≤ 𝐖𝐖𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦(𝐱𝐱)  
، پایدار مجانبی فراگیر باشد. مسئله کنترل مقاوم  کندیم صدق  
غیرمستقیم و با تبدیل آن به مسئله کنترل بهینه   طوربهفوق 

 شود. براي سیستم نامی ذیل:حل می
)4(  𝐱̇𝐱 = 𝐀𝐀(𝐱𝐱)𝐱𝐱 + 𝐁𝐁(𝐱𝐱)𝐮𝐮 

پسخورد   کنترل  𝐮𝐮قانون  = 𝐮𝐮𝐨𝐨(𝐱𝐱)    تعیین که   شودیمچنان 
 تابع هزینه

)5( 𝐽𝐽 = � �𝐖𝐖𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦(𝐱𝐱)𝟐𝟐 + 𝐱𝐱𝐓𝐓𝐐𝐐(𝐱𝐱)𝐱𝐱 + 𝐮𝐮𝐓𝐓𝐑𝐑(𝐱𝐱)𝐮𝐮�𝐝𝐝𝐝𝐝
∞

𝟎𝟎
 

حداقل گردد. رابطه بین مسئله کنترل مقاوم و مسئله کنترل 
 .شودیمبهینه در قضیه زیر بیان 

،  داشته باشد اگر جواب مسئله کنترل بهینه وجود  :  1  هیقض
   .]42[باشد یم این جواب، جواب مسئله کنترل مقاوم نیز 

  ] 42[اثبات این قضیه و همچنین، اثبات پایداري آن در مرجع  
 است.  شدهانیب

 مسئله بازي دیفرانسیلی  -1-2

را      Eکنندهو فرار P کنندهبیتعق  نیب  زیگرو    بیتعق  يباز  کی
  Pبه نفع    ي. بازشودیشروع م 𝑡𝑡0که در زمان    دیریدر نظر بگ

م  حالت  ،شودیتمام  به    يپارامترها  ا یها  اگر  مربوط  خاص 
  شده فیتعر  Bکه توسط مجموعه    ی خاص  ي ارهایمع  يریدرگ

شدن،    ندهبر  ای  Bبه مجموعه    دنیرس  يکند. برا است را برآورده
P    بردار کنترل uي هاحالتکند که  خود را طوري تعیین می  

کل    یکه تلاش کنترلدرحالی  ؛ کند  میرا به صفر تنظ  یخاص
  E  گر،ید  ياز سو .رسدیبه حداقل م  يآن در طول مدت باز

ها را از صفر خود را انتخاب کند تا آن حالت  v  يهاکنترل  د یبا
خود را    یتلاش کنترل  حالنیدور کند تا از آن فرار کند و درع 

 برساند.  حداکثربه 
گیر ابتدا سعی در کاهش فاصله در مسئله بازي دیفرانسیلی ره

یعنی  minدارد؛ 
𝐮𝐮

max
𝐯𝐯

𝐽𝐽(𝐮𝐮,𝐯𝐯)    هدف براي  استراتژي  این  و 
تشودیممشخص   هدف  بنابراین،  فاصله  .  افزایش  به  صمیم 

maxگیرد یعنی  می
𝐯𝐯

min
𝐮𝐮
𝐽𝐽(𝐮𝐮,𝐯𝐯)    بنابراین بازي بین هدف و ،

 زیر بیان کرد:  صورتبهکه  افتاد یم گیر اتفاق ره
)6 ( 𝐽𝐽 = min

𝐮𝐮
max
𝐯𝐯

𝐽𝐽(𝐮𝐮, 𝐯𝐯) ≥ max
𝐯𝐯

min
𝐮𝐮
𝐽𝐽(𝐮𝐮, 𝐯𝐯) = 𝐽𝐽 

این بازي سعی    v  نیز  کند و   کمینه  را  J  کند یسعی م  u  در 
بازي، مجموع  کند،  کمینه  را    J  کندیم این  صفر    -بنابراین 

باز  𝐽𝐽  است. اگر مقدار بالاي بازي پایین   𝐽𝐽ي  مساوي با مقدار 
 شد، خواهیم داشت:با

)7( 𝐽𝐽∗ = 𝐽𝐽(𝐮𝐮∗, 𝐯𝐯∗) = 𝐽𝐽 = 𝐽𝐽 

,∗𝐮𝐮) جفــت 𝐯𝐯∗) ،و  شــودیپاســخ نقطــه زینــی نامیــده م
ــازي یــک نقطــه زینــی را . پاســخ نقطــه زینــی ردیپــذیم ب

 :کندینقطه زینی زیر را برآورده م  لهمعادنا  هردو
)8( 𝐽𝐽(𝐮𝐮∗, 𝐯𝐯) ≤  𝐽𝐽(𝐮𝐮∗, 𝐯𝐯∗) ≤ 𝐽𝐽(𝐮𝐮,𝐯𝐯∗) 

,∗𝐽𝐽(𝐮𝐮که   𝐯𝐯∗) منظور  شودیصفر نامیده م-مقدار بازي مجموع .
زینی نااز   تعق)  8(  معادله  اگر  که:  است  ،  u  کنندهبیآن 

از  از   تواند یمانتخاب کند، گریزنده    ∗𝐮𝐮استراتژي دیگري غیر 
استفاده کند که منجر به برتري در رقابت است،    ∗𝐯𝐯 استراتژي

,∗𝐽𝐽(𝐮𝐮یعنی   𝐯𝐯∗) ≤ 𝐽𝐽(𝐮𝐮, 𝐯𝐯∗)  مشابه براي گریزنده داریم،    طوربه
∗𝐯𝐯اگر گریزنده   ≠ 𝐯𝐯 تواند یم گیر  را انتخاب کند، آنگاه ره  𝐮𝐮∗ 

به    بهرا   منجر  که  ببرد  ,∗𝐽𝐽(𝐮𝐮کار  𝐯𝐯) ≤  𝐽𝐽(𝐮𝐮∗, 𝐯𝐯∗) شودیم  .
  کنندیمبنابراین هر دو بازیکن استراتژي نقطه زینی را برقرار 

 د. نتا ضرر  را حداقل کن
  کیدر    توانیرا م  رهمکاری متضاد غ با اهداف    کنیدو باز  نیا

 : شودیفرض م  ریتابع هدف واحد گنجاند. تابع هدف به شکل ز



 
 

 

 ی لیفرانسی د  يبر باز  یبرخورد محدود مبتن  هیزاو  دیمقاوم با ق  یرخطی غ  تیقانون هدا ۴۸

 4شماره  /20دوره  /1403مکانیک هوافضا/ سال 

)9( 𝐽𝐽 =
𝟏𝟏
𝟐𝟐
� (𝐱𝐱𝐓𝐓𝐐𝐐(𝐱𝐱)𝐱𝐱+ 𝐮𝐮𝐓𝐓𝐑𝐑𝟏𝟏(𝐱𝐱)𝐮𝐮 − 𝛄𝛄𝟐𝟐𝐯𝐯𝐓𝐓𝐑𝐑𝟐𝟐(𝐱𝐱)𝐯𝐯)𝐝𝐝𝐝𝐝
∞

𝒕𝒕𝟎𝟎
 

بازیکن وجود دارد و   اینکه دو  به  استراتژي   هرکدامبا توجه 
به حداقل  گیر،  رههدف  متفاوتی براي خود دارند، از آن نظر  

هزینه  رساندن   درحالی  Jتابع  هدف  است،  به    گریزنده که 
در این مسئله    است.)  9(در معادله    تابع هزینهحداکثر رساندن  

در معادله  .  است  شدهلیتبددو تابع هزینه به یک تابع هزینه  
)9(  ،𝛾𝛾 >  گریزندهنسبت به    گیررهمانور    تیاز قابل  ياریمع  0

کمتر   گریزندهمانور    ییتوانا  ،باشد  شتریب  𝛾𝛾  هر چه مقدار  ،است
توجه  مانور هدف باشد.  تی بر اساس قابل  د یبا  𝛾𝛾است. انتخاب  

وابسته به حالت    يهاکه تابع هدف شامل وزن  دیباش  داشته
مسئله   است. این  براي  حالت  معادلات  دو  بنابراین  براي  که 

 .شودیمزیر بیان  صورتبهبازیکن است 

)10( 𝐱̇𝐱 = 𝐟𝐟(𝐱𝐱) + 𝐁𝐁(𝐱𝐱)𝐮𝐮 + 𝐂𝐂(𝐱𝐱)𝐯𝐯 
𝑥𝑥(𝑡𝑡0) = 𝑥𝑥0 

x،  )10(و ) 9( در معادلات ∈ 𝑅𝑅𝑛𝑛   بردار حالت است و𝐮𝐮 ∈ 𝑅𝑅𝑛𝑛𝑝𝑝  
𝐯𝐯و  ∈ 𝑅𝑅𝑛𝑛𝑒𝑒 زنده یو گر کنندهبی کنترل تعق  يبردارها بیبه ترت  

دو بازیکن با تصمیماتی    کهییازآنجا  . ]45[و    ] 44[،  ]43[است  
)  10بنابراین معادله حالت (  اندشدهگرفتهمستقل از هم در نظر  

دو   دارد که    کنندهکنترلبا  معادله  وجود  این  ترم    𝐂𝐂(𝐱𝐱)𝐯𝐯در 
معادله   در  است که  براي گریزنده  ورودي کنترلی  به  مربوط 

  یرخطیغ   لیفرانسید  يمسئله باز  يبرااست.    قرارگرفتهحالت  
نزد  ، یفعل رابطه  ارد،  د  ]46[  یرخطیغ  ∞𝐻𝐻 با مسئله  یکیکه 

نامتناه   يبندفرمول افق  م  یدر  راستا  توانیرا    ] 47[  يدر 
𝐲𝐲براي   𝐿𝐿2 نرم  اگر  کرد.  هیتوج = [Ξ(𝐱𝐱)𝐱𝐱𝐱𝐱]  که  ییجا  

Ξ(𝐱𝐱)TΞ(𝐱𝐱) = 𝐐𝐐(𝐱𝐱) سئله م کی يبراآنگاه  ،کندیرا برآورده م
 ،شودیم محدود    𝛾𝛾  ضریب  کی  توسط  v  ورودي  ،کنترلی
 را داریم: ریزرابطه  بنابراین

)11( 
� 𝐲𝐲𝐓𝐓𝐲𝐲dt
𝐭𝐭𝐟𝐟

𝐭𝐭𝟎𝟎
= � (𝐱𝐱𝐓𝐓𝐐𝐐(𝐱𝐱)𝐱𝐱+ 𝐮𝐮𝐓𝐓𝐮𝐮)dt

𝐭𝐭𝐟𝐟

𝐭𝐭𝟎𝟎

≤ 𝛾𝛾2 � 𝐯𝐯𝐓𝐓𝐯𝐯dt
𝐭𝐭𝐟𝐟

𝐭𝐭𝟎𝟎
 

که شرط  نیا معادله    ی    کیاگر  است،    برقرارشده  ) 11(در 
𝑡𝑡0   ي همهبرا ،وجود داشته باشد  یداخل  پایدارکننده  کنترل  <

𝑡𝑡𝑓𝑓 < 𝐯𝐯 و ∞ ∈ 𝐿𝐿2(𝑡𝑡0, 𝑡𝑡𝑓𝑓) شودمی برآوردهرا  ریز طشر : 

)12( � (𝐱𝐱𝐓𝐓𝐐𝐐(𝐱𝐱)𝐱𝐱 + 𝐮𝐮𝐓𝐓𝐮𝐮)dt
∞

𝐭𝐭𝟎𝟎
≤ 𝛾𝛾2 � 𝐯𝐯𝐓𝐓𝐯𝐯dt

∞

𝐭𝐭𝟎𝟎
 

راه ،  حداقل  -حداکثر  لیفرانسی د   يباز  مسئله  يبرا  یحلاگر 
 وجود داشته باشد،زیر  صورتبه

)13( 𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦
𝐯𝐯𝝐𝝐𝐿𝐿2

𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦
𝐮𝐮𝐮𝐮𝐿𝐿2

� (𝐱𝐱𝐓𝐓𝐐𝐐(𝐱𝐱)𝐱𝐱 + 𝐮𝐮𝐓𝐓𝐮𝐮 − 𝐯𝐯𝐓𝐓𝐯𝐯)dt
∞

𝐭𝐭𝟎𝟎
 

𝐟𝐟(𝐱𝐱)  اگرحال   ∈ 𝐶𝐶1  باشد که    ياگونه به𝐟𝐟(𝟎𝟎) =   ، رقرار گرددب  𝟎𝟎
، شرط موجود در معادله  )10(در معادله    قیدها   به شرطی که

همچن)  12( کند،را  )  11(  معادله   نیو  را    𝐟𝐟(𝐱𝐱)آنگاه   برقرار 
(بهیم غ توان  n  يبرا  رمنفردیطور  > ،  xضریب    عنوانبه  )1

𝐟𝐟(𝐱𝐱) صورت  به = 𝐀𝐀(𝐱𝐱)𝐱𝐱  را    )10(در نظر گرفت. سپس معادله
 کرد:  انیب ریز وابسته به حالت بیصورت ضربه توانیم

)14( 𝐱̇𝐱 = 𝐀𝐀(𝐱𝐱)𝐱𝐱 + 𝐁𝐁(𝐱𝐱)𝐮𝐮 + 𝐂𝐂(𝐱𝐱)𝐯𝐯 
𝑥𝑥(𝑡𝑡0) = 𝑥𝑥0 

قبول باشد،  قابل  حالتوابسته به    بیفرم ضر  کی  نکهیا  يبرا
 دیبا يانقطه  يریپذ تیو رو يانقطهي  ریپذکنترل  ي ارهایمع

  حالت وابسته به    بیکه فرم ضر  د یداشته باش  وجهشوند. ت  برقرار
معادله  ارائه  در    ي سازیخط  روشبه    هیشب  ) 14(شده 

 .است ]28[شده در  و استفاده  ]48[شده در ارائه افتهیتوسعه 

 پاسخ معادله ریکاتی وابسته به حالت  -1-1-2

  دوطرفه بازي دیفرانسیلی یک مسئله کنترل بهینه    بر اساس
 طوربه  درواقع،  شودیمتبدیل    طرفهکبه یک مسئله واحد ی

رههم بهینه  هدایت  دستور  گریزنده  زمان  بهینه  مانور  و  گیر 
از روش معادله  شودیممحاسبه   تابع هزینه  براي حل  . حال 

استفاده  به حالت  وابسته  برا.  است  شدهریکاتی  دله معا  ياگر 
حالت به  وابسته  ی  ریکاتی  منحصربه راه  کذیل  فرد،  حل 

𝐏𝐏(𝐱𝐱)  نیمتقارن، مثبت مع ∈ 𝑅𝑅𝑛𝑛×𝑛𝑛   :وجود داشته باشد 

)15( 
𝐀𝐀𝐓𝐓(𝐱𝐱)𝐏𝐏(𝐱𝐱) + 𝐏𝐏(𝐱𝐱)𝐀𝐀(𝐱𝐱) −
𝐏𝐏(𝐱𝐱) �𝐁𝐁(𝐱𝐱)𝐑𝐑𝟏𝟏

−𝟏𝟏(𝐱𝐱)𝐁𝐁𝐓𝐓(𝐱𝐱) −

𝛾𝛾−𝟐𝟐𝐂𝐂(𝐱𝐱)𝐑𝐑𝟐𝟐
−𝟏𝟏(𝐱𝐱)𝐂𝐂𝐓𝐓(𝐱𝐱)�𝐏𝐏(𝐱𝐱) + 𝐐𝐐(𝐱𝐱)  

حالتره   استراتژيسپس   به  وابسته  به   زیر  صورتبه،  x  گیر 
 : د یآیم دست

)16(  𝐮𝐮• = 𝐑𝐑𝟏𝟏
−𝟏𝟏(𝐱𝐱)𝐁𝐁𝐓𝐓(𝐱𝐱)𝐏𝐏(𝐱𝐱)𝐱𝐱 

کل:  1  هیقض حالت  متغ  ی در  بازخورد   ياستراتژ  ره،یچند 
حالت  یرخطیغ  به  وابسته  ریکاتی    يبرا  يشنهادیپ   معادله 

را    ریلازم مرتبه اول ز  طی، شرا)16(  شده در معادله، ارائه گیرره
 : کند یبرآورده م

)17(  𝐮𝐮• = 𝐚𝐚𝐚𝐚𝐚𝐚 𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦
𝐮𝐮

𝐻𝐻 



 
 

 

 نصرالهی و همکاران  ۴۹
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 است. ستمیس یلتونیهم Hکه در آن 

 یرخطیغ   حداکثر - حداقلمرتبط با مسئله  یلتونیهم  اثبات:
 د یآیبه دست م ری از رابطه ز

)18( 
𝐻𝐻 = 𝟏𝟏

𝟐𝟐
𝐱𝐱𝑇𝑇𝐐𝐐(𝐱𝐱)𝐱𝐱 + 𝟏𝟏

𝟐𝟐
𝐮𝐮𝑇𝑇𝐑𝐑𝟏𝟏(𝐱𝐱)𝐮𝐮 −

𝛾𝛾𝟐𝟐

𝟐𝟐
𝐯𝐯𝑇𝑇𝐑𝐑𝟐𝟐(𝐱𝐱)𝐯𝐯 +        𝛌𝛌𝑇𝑇(𝐀𝐀(𝐱𝐱)𝐱𝐱 + 𝐁𝐁(𝐱𝐱)𝐮𝐮 +

𝐂𝐂(𝐱𝐱)𝐯𝐯)  

آن   در  𝛌𝛌که  ∈ 𝑅𝑅𝑛𝑛    برا  افزوده بردار   - حداقلمسئله    ياست. 
با بردار حالت    λ  افزودهکه بردار    دیفرض کن  ،یرخطیغ   حداکثر

x مرتبط است: ریبا رابطه ز 
)19(  𝛌𝛌 = 𝐏𝐏(𝐱𝐱)𝐱𝐱 

 باید رابطه زیر را برقرار کند: H ،uبه حداقل رساندن  يبرا

)20(  𝜕𝜕𝜕𝜕
𝜕𝜕𝐮𝐮

= 𝟎𝟎 →   𝐮𝐮 = −𝐑𝐑𝟏𝟏
−𝟏𝟏(𝐱𝐱)𝐁𝐁𝑇𝑇(𝐱𝐱)𝛌𝛌  

  Hبه حداکثر رساندن  يبرا  گریزنده  يطور مشابه، استراتژ به
 : دیآیبه دست م صورت زیربه

)21(  𝐯𝐯𝑤𝑤𝑤𝑤𝑤𝑤𝑤𝑤𝑤𝑤 = 𝛾𝛾−2𝐑𝐑𝟐𝟐
−𝟏𝟏(𝐱𝐱)𝐂𝐂𝐓𝐓(𝐱𝐱)𝐏𝐏(𝐱𝐱)𝐱𝐱 

پاسخ معادله ریکاتی وابسته به حالت    - 2-1-2
 مقاوم

  باوجود  کنیدو باز  بازي دیفرانسیلی  ک ی یرخطیغ   ی اضیمدل ر
 :شودیارائه م ریصورت زبا مجموع صفر به عدم قطعیت

)22( 𝐱̇𝐱 = 𝐀𝐀(𝐱𝐱)𝐱𝐱 + 𝐁𝐁(𝐱𝐱)(𝐮𝐮 + 𝐚𝐚(𝐱𝐱)) + 𝐂𝐂(𝐱𝐱)(𝐯𝐯 +
𝐛𝐛(𝐱𝐱))  

𝐱𝐱 که در آن   ∈ 𝑅𝑅𝑛𝑛  مسئله است،  التبردار ح  𝐮𝐮 ∈ 𝑅𝑅𝑚𝑚  و   𝐯𝐯 ∈
𝑅𝑅𝑘𝑘اول و دوم هستند  کن یکنترل باز  ي بردارها  بیبه ترت  .A    ،
B    وC  غ  و  هستند  یرخطیتوابع 

𝐚𝐚(𝐱𝐱) = [𝐚𝐚𝟏𝟏(𝐱𝐱) … 𝐚𝐚𝐦𝐦(𝐱𝐱)]𝐓𝐓 ∈ 𝑅𝑅𝑚𝑚   و 
𝐛𝐛(𝐱𝐱) = [𝐛𝐛1(𝐱𝐱) … 𝐛𝐛k(𝐱𝐱)]T ∈ 𝑅𝑅𝑘𝑘 قطع   يهاتیعدم 

ماکزیمم    هستند.  یرخطیغ  قطعمقادیر  دو    يهاتیعدم  هر 
بردارها 𝐚𝐚max(𝐱𝐱)  يتوسط  = [𝐚𝐚1,max(𝐱𝐱) … 𝐚𝐚m,max(𝐱𝐱)]T 

𝐛𝐛max(𝐱𝐱)و = [𝐛𝐛1,max(𝐱𝐱) … 𝐛𝐛k,max(𝐱𝐱)]T   شوند یم  بیان  ،
که طوري  ‖𝑎𝑎𝑖𝑖(𝐱𝐱)‖  به  ≤ 𝑎𝑎𝑖𝑖,max(𝐱𝐱)  يبرا  𝑖𝑖 = 1, … .𝑚𝑚  و  

�𝑏𝑏𝑗𝑗(𝐱𝐱)� ≤ 𝑏𝑏𝑗𝑗,max(𝐱𝐱)   يبرا  𝑗𝑗 = 1, … .𝑚𝑚    .کرد یرو  نجا،یا  در 
  ، در ابتداي بخش  شدهانیبمطالب  است که بر اساس    نیما ا

کنترل   به    مقاوممسئله  به  کیرا  کنترل  تبدیل    نهیمسئله 
در    معادله ریکاتی وابسته به حالتصورت  و آن را به  میکنیم

کنناافق    کی  ستم یس  کیمنظور،    نیا  يبرا  .میمحدود حل 
قطع  نامی  عدم  نظر  4(  تیبدون  در    نیاول  .م یریگیم) 

به صفر  ها تا حالت  کندیانتخاب مطوري  را     u(t)کنیباز  را 
  کند یانتخاب مطوري  را   v(t) دوم    کن ی. در عوض، بازبرساند

دو هدف مختلف را   نیها را از صفر منحرف کند. اتا آن حالت
 : ]41[ادغام کرد ریصورت زبه هزینهتابع  کیدر  توانیم

)23(  𝐽𝐽 =
𝟏𝟏
𝟐𝟐� �𝐱𝐱𝐓𝐓𝐐𝐐(𝐱𝐱)𝐱𝐱 + 𝐮𝐮𝐓𝐓𝐑𝐑𝟏𝟏(𝐱𝐱)𝐮𝐮 − 𝛾𝛾𝟐𝟐𝐯𝐯𝐓𝐓𝐑𝐑𝟐𝟐(𝐱𝐱)𝐯𝐯

∞

𝒕𝒕𝟎𝟎
+ 𝐖𝐖max(𝐱𝐱)𝟐𝟐�𝑑𝑑𝑑𝑑 

خطا  نیا کنترل  یاب یرد  ي تابع  تلاش  به    کن یباز  یو  را  اول 
م کنترل   رساندیحداقل  تلاش  به  کنیباز  یو  را  طور دوم 

حداکثر هم به   ،نیهمچن  .رساند یم  زمان 
𝑊𝑊max(𝐱𝐱)2 = 𝑎𝑎max𝑇𝑇 (𝐱𝐱)𝐅𝐅𝑎𝑎𝑎𝑎max(𝐱𝐱) + 𝑏𝑏max𝑇𝑇 (𝐱𝐱)𝐅𝐅𝑏𝑏𝑏𝑏max(𝐱𝐱)    عدم

 مهیمثبت ن  سیماتر  ن،ی. علاوه بر ادهدیم  نشانرا    هاتیقطع
ده  سی ماتر  𝐐𝐐(𝐱𝐱)  نیمع ماتر  ی وزن  است.    ي هاسیحالت 

،  کنترل هستند  ی دهوزن  يهاسیماتر 𝐑𝐑2 و𝐑𝐑1 معین  مثبت  
حال    هستند.   ی نامعینی ده وزن  يهاسیماتر𝐅𝐅𝑏𝑏 و   𝐅𝐅𝑎𝑎 همچنین 

به  )  4) را براي سیستم نامی (23همیلتونی تابع هزینه در (
 زیر است: صورتبهکه   میآوریم دست

)24( 
𝐻𝐻 = 𝟏𝟏

𝟐𝟐
𝐱𝐱𝑇𝑇𝐐𝐐(𝐱𝐱)𝐱𝐱 + 𝟏𝟏

𝟐𝟐
𝐮𝐮𝑇𝑇𝐑𝐑𝟏𝟏(𝐱𝐱)𝐮𝐮 −

𝛾𝛾𝟐𝟐

𝟐𝟐
𝐯𝐯𝑇𝑇𝐑𝐑𝟐𝟐(𝐱𝐱)𝐯𝐯 +         𝑎𝑎max𝑇𝑇 (𝐱𝐱)𝐅𝐅𝑎𝑎𝑎𝑎max(𝐱𝐱) +

𝑏𝑏max𝑇𝑇 (𝐱𝐱)𝐅𝐅𝑏𝑏𝑏𝑏max(𝐱𝐱) +          𝛌𝛌𝑇𝑇(𝐀𝐀(𝐱𝐱)𝐱𝐱 +
𝐁𝐁(𝐱𝐱)𝐮𝐮 + 𝐂𝐂(𝐱𝐱)𝐯𝐯)  

گیر، دستور شامل خطاي ردیابی، دستور شتاب ره)  24رابطه (
شتاب هدف، ماکزیمم مقدار نامعینی مدل و مدل دینامیکی  

 سیستم است. 

 هندسه درگیري مسئله هدایت  -3

شده  نشان دادهگیر و هدف  ره  يریهندسه درگ  )1شکل (  در
 𝛽𝛽 و𝛼𝛼  سرعت هستند،    يردارهاب   𝑉𝑉𝑇𝑇و   𝑉𝑉𝐼𝐼 که در آن   است

کنترل عمود   يبردارها  بیبه ترت،  vو    u  ، پروا  ریمس  يهاه یزاو
بردارها ره  يبر  هستند.  سرعت  هدف  و   هیزاوهمچنین،  گیر 

. فاصله است  شدهدادهنمایش   𝜎𝜎  اب   خط دید   نرخ  و𝜃𝜃 با   دیدخط  
ره از  امتدادهدف  در  با  گیر  را  دید  دهیم؛  نمایش می  r  خط 

باره   همچنین زاو  دی گیر  با  را  قرار مورد    𝜂𝜂𝑐𝑐   هیهدف  اصابت 
جرم    ستمیسسینماتیک    د.ده و  انقطه غیرخطی  است  ي 



 
 

 

 ی لیفرانسی د  يبر باز  یبرخورد محدود مبتن  هیزاو  دیمقاوم با ق  یرخطی غ  تیقانون هدا ۵۰
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به  -گیرره  يریدرگمعادلات   ارائه   ریز  صورتهدف 
 : ]16[شودیم

)25( 𝑟̇𝑟 = 𝑉𝑉𝑟𝑟 = −𝑉𝑉𝑇𝑇 cos(𝛽𝛽 + 𝜃𝜃) − 𝑉𝑉𝐼𝐼 cos(𝛼𝛼 − 𝜃𝜃) 

)26( 𝜃̇𝜃 =
𝑉𝑉𝑇𝑇 sin(𝛽𝛽 + 𝜃𝜃) − 𝑉𝑉𝐼𝐼 sin(𝛼𝛼 − 𝜃𝜃)

𝑟𝑟  

)27( 𝛼̇𝛼 =
𝑢𝑢
𝑉𝑉𝐼𝐼

 

)28( 𝛽̇𝛽 =
𝑣𝑣
𝑉𝑉𝑇𝑇

 

از طرفی    باشد یمدر حال مانور    𝑣𝑣هدف با شتاب    1در شکل  
با شتاب  ره به هدف نزدیک شود در    𝑢𝑢گیر نیز قصد دارد تا 

از  استراتژي جدید  یک  انتخاب  با  دارد  گریزنده سعی  اینجا 
گیر قصد کاهش فاصله خود با  گیر دور شود. اول اینکه رهره

هدف مانوري را دارد اما استراتژي گریزنده افزایش این فاصله   
گیر دیابی زاویه برخورد بین رهاست. همچنین، در این مسئله ر

است،   شده  فرموله  گریزنده  تا  ره  درواقعو  دارد  قصد  گیر 
موقعیت خود را در زاویه برخورد مطلوب نگهدار ولی گریزنده  

 سعی بر تغییر این مقدار دارد. 

 
 گیر. هندسه درگیري هدف و ره ):1شکل (

، در 𝑟𝑟𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚   توسط  شدهن ییتلاش صفر، تع  اثرمقدار   : 1 تعریف
نزدیک به  tلحظه    یک بعنوان  فاصله  و هدف  ره  ینترین  گیر 
  گیر و هم هدف به بعد، هم ره  tاگر از لحظه    شودیم  یفتعر

حال ندهند.  بیان   صورتبه  𝑟𝑟𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚(𝑡𝑡)   عبارت  مانور  زیر 
 گردد:  می

)29( 𝑟𝑟𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚(𝑡𝑡) =
𝑟𝑟2𝜎𝜎

√𝑟̇𝑟2 + 𝑟𝑟2𝜎𝜎2
 

  ینجادر ا  برخورد  یهمحدود با زاو  یتمربوط به هدا  یگرد  یتکم
 است. شدهفیتعر ]49[مرجع بر اساس

  tلحظه  یکدر  شدهینیبشی پ  نهاییبرخورد  یهزاو :2  یفتعر
گیر و هدف در لحظه سرعت ره  يبردارها  ینب  یهعنوان زاوبه

گیر  اگر هم ره، حال  شودیم  یفها تعرترین مجاورت آن نزدیک
 ، داریم: به بعد انجام ندهند   tاز لحظه    یگريو هم هدف مانور د

)30( 𝜂𝜂 = (𝛼𝛼 − 𝜃𝜃) + (𝛽𝛽 + 𝜃𝜃) = 𝛼𝛼 + 𝛽𝛽 

زاو𝜂𝜂 شده  بینیپیش  نهایی برخورد    یهزاو  ینب  يخطا   یهو 
 برابر است با: ،  𝜂𝜂𝑐𝑐 برخورد مطلوب 

)31(  𝜉𝜉 = 𝜂𝜂 − 𝜂𝜂𝑐𝑐 = 𝛼𝛼 + 𝛽𝛽 − 𝜂𝜂𝑐𝑐 

ب مشاهده کرد که    توانی، م)29(  معادلهدر   𝑟𝑟𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚(𝑡𝑡) یاناز 
تنظ   𝜎𝜎  یمتنظ بر  دلالت  صفر  صفر  𝑟𝑟𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚(𝑡𝑡) یم  به  مقدار  به 

طرفی  دارد.   درحالی  𝜎𝜎  یمتنظاز  صفر  𝑉𝑉𝑟𝑟که  به  <   است،   0
  یمصفر تنظ  يرو  یدباξ   ین،. علاوه بر ا شودیم  برخوردمنجر به  

با توجه به  موردنظر برسد.    برخورد  یهگیري در زاوشود تا به ره
در زاویه  کند تا هدف    میلبه صفر  باید  𝜉𝜉 و   𝜎𝜎 یر مقاد  یدبا  اینکه

 صورت بهبردار حالت  ،  برخورد مطلوب مورد اصابت قرار گیرد
 شود.  ذیل تعریف می

)32( 𝐱𝐱 = �
𝜎𝜎
 𝜉𝜉� 

 : دیآیبه دست م  یرصورت زبه   𝜎𝜎 معادله دینامیکی   کهي طوربه

)33( 

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑

(𝑟𝑟𝑟𝑟) =
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑 �𝑟𝑟𝜃̇𝜃� 

=
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑

[𝑉𝑉𝑇𝑇 sin(𝛽𝛽 + 𝜃𝜃) − 𝑉𝑉𝐼𝐼 sin(𝛼𝛼 − 𝜃𝜃)] 

= 𝑟̇𝑟𝜎𝜎 + 𝜎̇𝜎𝑟𝑟 = 𝑟̇𝑟𝜃̇𝜃 + 𝑟𝑟𝜃̈𝜃 
= (𝑉𝑉𝑇𝑇 cos(𝛽𝛽 + 𝜃𝜃) + 𝑉𝑉𝐼𝐼 cos(𝛼𝛼 − 𝜃𝜃))𝜃̇𝜃 
    +𝛽̇𝛽𝑉𝑉𝑇𝑇 cos(𝛽𝛽 + 𝜃𝜃) − 𝛼̇𝛼𝑉𝑉𝐼𝐼 cos(𝛼𝛼 −
𝜃𝜃)  

= 𝜎̇𝜎 = 𝜃̈𝜃 = −2𝑟̇𝑟𝜃̇𝜃
𝑟𝑟
− 𝑢𝑢 cos(𝛼𝛼−𝜃𝜃)

𝑟𝑟
+ 𝑣𝑣 cos(𝛽𝛽+𝜃𝜃)

𝑟𝑟
  

معادله   زبهنیز   ξ ینامیکیدهمچنین،  دست   یرصورت  به 
 : دیآیم

)34( 
𝜉𝜉 = 𝜂𝜂 − 𝜂𝜂𝑐𝑐 = 𝛼𝛼 + 𝛽𝛽 − 𝜂𝜂𝑐𝑐    

𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷
��������      𝜉𝜉̇

= 𝛼̇𝛼 + 𝛽̇𝛽 

→   𝜉𝜉̇ =
𝑢𝑢
𝑉𝑉𝐼𝐼

+
𝑣𝑣
𝑉𝑉𝑇𝑇

 

 شود: زیر بیان می صورتبهبنابراین، معادلات حالت 

)35( 
𝜎̇𝜎 = −

2𝑉𝑉𝑟𝑟
𝑟𝑟 𝜎𝜎 −

cos(𝛼𝛼 − 𝜃𝜃)
𝑟𝑟 𝑢𝑢 +

cos(𝛽𝛽 + 𝜃𝜃)
𝑟𝑟 𝑣𝑣 

𝜉𝜉̇ =
𝑢𝑢
𝑉𝑉𝐼𝐼

+
𝑣𝑣
𝑉𝑉𝑇𝑇

 

 ذیل است: صورتبه𝐀𝐀(𝐱𝐱)  ، 𝐂𝐂(𝐱𝐱) ،𝐁𝐁(𝐱𝐱)ي  هاسیماترکه 

)36( 𝐀𝐀(𝐱𝐱) = �−
2𝑉𝑉𝑟𝑟
𝑟𝑟 0

0 0
� 
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)37( 𝐁𝐁(𝐱𝐱) =

⎣
⎢
⎢
⎡−

cos(𝛼𝛼 − 𝜃𝜃)
𝑟𝑟

1
𝑉𝑉𝐼𝐼 ⎦

⎥
⎥
⎤
 

)38( 𝐂𝐂(𝐱𝐱) =

⎣
⎢
⎢
⎡cos(𝛽𝛽 + 𝜃𝜃)

𝑟𝑟
1
𝑉𝑉𝑇𝑇 ⎦

⎥
⎥
⎤
 

) مدل سینماتیکی مسئله هدایت مبتنی بر بازي 22در رابطه (
، ]41[دیفرانسیلی با وجود نامعینی ارائه شد. بر اساس مرجع  

 : اندشدهزیر مدل  صورتبهي وارد بر مسئله هاتیقطععدم  
)39( 𝑎𝑎(𝐱𝐱) = 𝛿𝛿1𝑥𝑥1 cos(𝛿𝛿2𝑥𝑥1 + 𝛿𝛿3𝑥𝑥12) 

)40( 𝑏𝑏(𝐱𝐱) = 𝛿𝛿4𝑥𝑥1 sin 𝑥𝑥1 

) معادلات  در  نامعین  پارامترهاي  (39همچنین  و   (40  (
𝛿𝛿1  صورتبه ∈ [−10,10]  ،𝛿𝛿2 ∈ [−25,25]  ،𝛿𝛿3 ∈

𝛿𝛿4و    [15,15−] ∈ که مقادیر آن بر اساس   باشند یم   [1,1−]
است. حال براي تبدیل مسئله کنترل مقاوم به   ]41[مرجع  

مسئله کنترل بهینه و بازنویسی تابع هزینه جدید بر اساس  
ي  هاتیقطعمقادیر پارامترهاي نامعین، ماکزیمم مقادیر عدم  

𝑎𝑎(𝐱𝐱)  و 𝑏𝑏(𝐱𝐱)شوند: به شکل زیر بیان می 
)41( ‖𝑎𝑎(𝐱𝐱)‖ = |𝛿𝛿1𝑥𝑥1 cos(𝛿𝛿2𝑥𝑥1 + 𝛿𝛿3𝑥𝑥12)| ≤ 10|𝑥𝑥1|

= 𝑎𝑎𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚 

)42( ‖𝑏𝑏(𝐱𝐱)‖ = |𝛿𝛿4𝑥𝑥1 sin 𝑥𝑥1| ≤ |𝑥𝑥1| = 𝑏𝑏𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚 
𝐮𝐮 قانون دستور هدایت   ،بنابراین = 𝐮𝐮𝐨𝐨(𝐱𝐱)     براي سیستم نامی

 تابع هزینه زیر حداقل گردد: شود که چنان بیان می

)43( 
𝐽𝐽 = 𝟏𝟏

𝟐𝟐 ∫ �𝐱𝐱𝐓𝐓𝐐𝐐(𝐱𝐱)𝐱𝐱 + 𝐮𝐮𝐓𝐓𝐑𝐑𝟏𝟏(𝐱𝐱)𝐮𝐮 −𝒕𝒕𝒇𝒇
𝒕𝒕𝟎𝟎

𝛾𝛾𝟐𝟐𝐯𝐯𝐓𝐓𝐑𝐑𝟐𝟐(𝐱𝐱)𝐯𝐯 + 𝑎𝑎max𝑇𝑇 (𝐱𝐱)𝐅𝐅𝑎𝑎𝑎𝑎max(𝐱𝐱) +
𝑏𝑏max𝑇𝑇 (𝐱𝐱)𝐅𝐅𝑏𝑏𝑏𝑏max(𝐱𝐱)�𝑑𝑑𝑑𝑑  

𝐅𝐅𝑎𝑎  صورتبهی  دهوزني  هاسیماترهمچنین   = 𝐅𝐅𝑏𝑏 = و    1
𝐑𝐑1 = 𝐑𝐑2 = مقادیر   شوند یمتنظیم    1 به  توجه  با  حال   .

𝑎𝑎max  و 𝑏𝑏max ، گردد یمزیر تبدیل  صورتبهتابع هزینه : 

)44( 
𝐽𝐽 =

𝟏𝟏
𝟐𝟐� �𝐱𝐱𝐓𝐓𝐐𝐐(𝐱𝐱)𝐱𝐱 + 𝐮𝐮𝐓𝐓𝐑𝐑𝟏𝟏(𝐱𝐱)𝐮𝐮

𝒕𝒕𝒇𝒇

𝒕𝒕𝟎𝟎
− 𝛾𝛾𝟐𝟐𝐯𝐯𝐓𝐓𝐑𝐑𝟐𝟐(𝐱𝐱)𝐯𝐯 + 100𝑥𝑥1

2

+ 𝑥𝑥1
2�𝑑𝑑𝑑𝑑 

𝐐𝐐(𝐱𝐱)با در نظر گرفتن   = �
𝑞𝑞𝜎𝜎 0
0 𝑞𝑞𝜉𝜉

 ، داریم: �

)45( 𝐽𝐽 = 𝟏𝟏
𝟐𝟐 ∫ (𝐱𝐱𝐓𝐓𝐐𝐐𝑵𝑵𝑵𝑵𝑵𝑵(𝐱𝐱)𝐱𝐱+ 𝐮𝐮𝐓𝐓𝐑𝐑𝟏𝟏(𝐱𝐱)𝐮𝐮 −𝒕𝒕𝒇𝒇

𝒕𝒕𝟎𝟎
𝛾𝛾𝟐𝟐𝐯𝐯𝐓𝐓𝐑𝐑𝟐𝟐(𝐱𝐱)𝐯𝐯)𝑑𝑑𝑑𝑑  

 برابر است با:  𝐐𝐐𝑁𝑁𝑁𝑁𝑁𝑁(𝐱𝐱)که 

)46( 𝐐𝐐𝑁𝑁𝑁𝑁𝑁𝑁(𝐱𝐱) = �
101𝑥𝑥1 + 𝑞𝑞𝜎𝜎 0

0 𝑞𝑞𝜉𝜉
� 

 يسازه ی شبنتایج  -4

دو   بخش  این  نظر    سناریودر  در  در   شدهگرفته اصلی  است. 
  سناریو گیر ثابت است و در  شود سرعت رهاول فرض می  سناریو

شود که منتج  گیر نیز در نظر گرفته میدوم آیرودینامیک ره
از دو    هرکدامشود. همچنین، ذیل  به متغیر بودن سرعت می

که شامل: هدف    هاي مختلف هدف بالا به ازاي شتاب  سناریو
ت و  سینوسی  پله،  مانور  مانور،  هستند  بدون  صادفی 

هدایت  سازي شبیه  قانون  اعتبارسنجی  براي  متعددي  هاي 
و    𝛼𝛼  ،𝜃𝜃که    شودیم است. در اینجا فرض    شدهانجامشده،  ارائه 
𝑉𝑉𝐼𝐼    مقادیر   ریگاندازه   توانیمرا و  کرد  از   𝑉𝑉𝑇𝑇و   𝛽𝛽، 𝜃̇𝜃ي  نیز 

ي؛ خلبان خودکار  سازه یشبتخمین در دسترس هستند. براي 
. خروجی خلبان خودکار شده استگرفتهبا مرتبه اول در نظر  

نشان    𝑎𝑎𝑇𝑇و خروجی خلبان خودکار هدف را با    𝑎𝑎𝐼𝐼گیر را با  ره
رههاثابت.  م یدهیم خودکار  خلبان  زمانی  به  ي  هدف  و  گیر 

. زوایاي مسیر پرواز اولیه شودیمنشان داده    𝜏𝜏𝑇𝑇و    𝜏𝜏𝐼𝐼ترتیب  
بره هدف  و  ترتیب  گیر  اساس  می  𝛽𝛽0و    𝛼𝛼0ه  این  بر  باشند. 

) و  47معادلات حرکت موشک و هدف به ترتیب در معادله (
 : شوندیم ) بیان 48(

)47( 

𝑥̇𝑥𝐼𝐼 = 𝑉𝑉𝐼𝐼 sin𝛼𝛼 
𝑧̇𝑧𝐼𝐼 = 𝑉𝑉𝐼𝐼 cos𝛼𝛼 

𝛼̇𝛼 =
𝑎𝑎𝐼𝐼
𝑉𝑉𝐼𝐼

 

𝑎̇𝑎𝐼𝐼 =
𝑢𝑢 − 𝑎𝑎𝐼𝐼
𝜏𝜏𝐼𝐼

 

)48( 

𝑥̇𝑥𝑇𝑇 = 𝑉𝑉𝑇𝑇 sin𝛽𝛽 
𝑧̇𝑧𝑇𝑇 = 𝑉𝑉𝑇𝑇 cos𝛽𝛽 

𝛽̇𝛽 =
𝑎𝑎𝑇𝑇
𝑉𝑉𝑇𝑇

 

𝑎̇𝑎𝑇𝑇 =
𝑢𝑢 − 𝑎𝑎𝑇𝑇
𝜏𝜏𝑇𝑇

 

ثابت  سازه یشبنتایج    -1-4 سرعت  ازاي  به  ي 
 گیرره 

گیر، براي در این بخش با توجه به ثابت فرض کردن سرعت ره 
هدف،  حالت حرکتی  مختلف  گرفته  سازه یشبهاي  صورت  ي 

است و با توجه به سناریوهاي درگیري در ادامه به تحلیل و  
این   چهار میپردازیم  هاي سازه یشببررسی  بخش  این  در   .

و   سینوسی  پله،  شتاب  شتاب،  بدون  هدف  شامل:  سناریو 
 است. شدهگرفتهدر نظر  تصادفی 



 
 

 

 ی لیفرانسی د  يبر باز  یبرخورد محدود مبتن  هیزاو  دیمقاوم با ق  یرخطی غ  تیقانون هدا ۵۲

 4شماره  /20دوره  /1403مکانیک هوافضا/ سال 

 هدف بدون مانور   -1-1-4

اولیه درگیري در جدول   . همچنین،  است  شدهانیب  1شرایط 
گیر و  سازي مقادیر ثابت زمانی خلبان خودکار رهبراي شبیه 

𝜏𝜏𝐼𝐼هدف برابر با:   = 𝜏𝜏𝑇𝑇و  0.1 =  است. 0.1

 . هدف بدون مانور  يبرا  هیاول  يریگدر  يوهایسنار  :)1(جدول  
) 𝐗𝐗 (𝐦𝐦) 𝐙𝐙 (𝐦𝐦) 𝐕𝐕 وسیله 

𝐦𝐦
𝐬𝐬 ) 

 سناریو اول 
 600 0 0 گیرره

 400 0 2500 هدف 
 سناریو دوم 

 600 0 0 گیرره
 400 0 10000 هدف 

، زاویه خط دید اولیه در این  1با توجه به جدول    سناریو اول:
گیر و هدف به ترتیب زاویه مسیر پرواز ره ؛  باشدیمحالت صفر  

𝛼𝛼0با   برابر = 𝛽𝛽0و   80 = . براي این سناریو باشندیمدرجه    0
روي  هاوزن  ترتیب    هاحالتي  𝑞𝑞𝜎𝜎به  = 𝑞𝑞𝜉𝜉و    105 = 105 

𝛾𝛾هستند. همچنین،    = 7  ،𝜂𝜂𝑐𝑐 = .  شده استگرفتهدر نظر    0
 . شده استدادهنشان  2سازي در شکل در ادامه نتایج شبیه

نتایج   اساس  ره  آمدهدستبهبر  سناریو،  این  به  در  ابتدا  گیر 
 صورت بهو سپس به سمت هدفی که    کند یم سمت بالا حرکت  

که    شودیم. مشاهده  رودیم ر حرکت است شیرجه  مستقیم د
. کل  کندیم ) به هدف اصابت  1500و    0گیر در نقطه (این ره

طور که در  همان .کشد یمثانیه طول    544/2زمان این اصابت  
) می2شکل  مشاهده  لحظه )  در  برخورد  زاویه  خطاي  شود، 

از   فاصله  مقدار  همچنین،  است.  رسیده  صفر  به  برخورد 
 متر است.  2/0دهی برابر با دست

گیر و هدف را به  در این سناریو فاصله بین ره  سناریو دوم:
  ي هاوزن . براي این سناریو نیز  میدهیممتر افزایش    10000

𝑞𝑞𝜎𝜎به ترتیب   هاحالت = 𝑞𝑞𝜉𝜉و    105 = است.   شدهانتخاب  105
𝛼𝛼0گیر و هدف به ترتیب برابر  با زاویه مسیر پرواز ره  = و    80

𝛽𝛽0 = 𝛾𝛾و مقادیر    باشندیمدرجه    0 = 8.5  ،𝜂𝜂𝑐𝑐 = در نظر   0
استگرفته شبیهشده  نتایج  شامل:  .  سناریو  این  براي  سازي 

گیر، شتاب هدف؛ زاویه  مسیر پرواز، فرمان هدایت و شتاب ره
نشان   3برخورد، سرعت نسبی و نرخ زاویه خط دید در شکل 

 است.  شدهداده

 
 (الف)

 
 (ب)

 
 (پ)

 
 (ت)

 
 (ث)

 
 (ج)

:  )1 ویدهنده (سنار رمانوری هدف غ  يبرا يریدرگ ):2شکل (
گیر؛ پ)  الف) مسیر پرواز؛ ب) فرمان هدایت و شتاب ره

شتاب هدف؛ ت) زاویه برخورد؛ ث) سرعت نسبی؛ ج) نرخ  
 زاویه خط دید. 
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 (الف)

 
 (ب)

 
 (پ)

 
 (ت)

 
 (ث)

 
 (ج)

:  )3 ویدهنده (سنار رمانوریهدف غ يبرا يریدرگ ):3شکل (
گیر؛ پ)  الف) مسیر پرواز؛ ب) فرمان هدایت و شتاب ره

شتاب هدف؛ ت) زاویه برخورد؛ ث) سرعت نسبی؛ ج) نرخ  
 زاویه خط دید. 

گیر  گیر و هدف زیاد شده است، رهفاصله بین ره  کهییازآنجا
کند  این بار ارتفاع بیشتري را نسبت به دو سناریو قبلی طی می

طور که مشاهده  . همانزندیمو سپس به سمت هدف شیرجه  
) متر هدف را مورد  6000و    0(گیر توانسته در نقطه  ره  شودیم

ی برابر با  دهدستاصابت قرار دهد. همچنین مقدار فاصله از  
ثانیه    15/10. زمان برخورد در این حالت نیز  باشدیممتر    8/0

 شده است. 

 هدف با مانور پله  - 2-1-4

سازي حاصل از هدف داراي مانور پله در این بخش نتایج شبیه
در جدول    آنچهگیر همانند  . موقعیت هدف و رهشودیمبررسی  

 شود.) آورده شده است در نظر گرفته می1(
اول:  ره  سناریو  پرواز  مسیر  زاویه  اینجا  به در  هدف  و  گیر 

𝛼𝛼0با    ترتیب برابر = 𝛽𝛽0و    0 = ي  هاوزنو    باشندیمدرجه    0
ترتیب    ها حالت 𝑞𝑞𝜎𝜎به  = 𝑞𝑞𝜉𝜉و    105 = 𝛾𝛾 هستند،   105 = 7 

و زاویه برخورد مطلوب نیز صفر است. مانور هدف نیز    باشدیم
6𝑔𝑔  شود. نتایج حاصل از این سناریو در شکل  در نظر گرفته می

که    شودیمدر این سناریو مشاهده    نشان داده شده است.  4
بالا   سمت  به  از    درحرکتهدف  شدن  دور  حال  در  و  است 

) به 1500و    175گیر توانسته در نقطه (اما ره  باشد یمگیر  ره
خطاي ردیابی    4هدف برخورد کند. بر اساس نتایج در شکل  

برخورد صفر   زمان  شودیمزاویه  در  ثانیه   548/2. همچنین 
ی برابر  دهدستو مقدار فاصله از    کندیمگیر به هدف اصابت  ره
 متر است.  1/1با 

شرایط این سناریو مانند سناریو قبلی است با    سناریو دوم:
𝛼𝛼0این تفاوت که مقدار   = 𝑞𝑞𝜉𝜉درجه و    10 = باشد.  می   105

 است.  شدهدادهنشان  5نتایج حاصل از این سناریو در شکل 
ثانیه    539/2  زمان مدتگیر توانسته در  دهد رهنتایج نشان می

بعد از شلیک به هدف اصابت کند. همچنین، خطاي ردیابی  
زاویه برخورد مطلوب نیز برابر با صفر بوده و مقدار فاصله از 

  متر است. 7/1ی برابر با دهدست
ي به ازاي فاصله  سازه یشبدر این قسمت نتایج    سناریو سوم:

𝛾𝛾و    گیر و هدف متري بین ره  10000 =   آورده شده است  8.5
 است.  شدهدادهنشان   6که نتایج آن در شکل  

 



 
 

 

 ی لیفرانسی د  يبر باز  یبرخورد محدود مبتن  هیزاو  دیمقاوم با ق  یرخطی غ  تیقانون هدا ۵۴

 4شماره  /20دوره  /1403مکانیک هوافضا/ سال 

 
 (الف)

 
 (ب)

 
 (پ)

 
 (ت)

 
 (ث)

 
 (ج)

): الف)  1(سناریو  درگیري براي هدف با مانور پله ):4شکل (
گیر؛ پ) شتاب  مسیر پرواز؛ ب) فرمان هدایت و شتاب ره

هدف؛ ت) زاویه برخورد؛ ث) سرعت نسبی؛ ج) نرخ زاویه 
 خط دید. 

 
 (الف)

 
 (ب)

 
 (پ)

 
 (ت)

 
 (ث)

 
 (ج)

): الف)  2 سناریو( درگیري براي هدف با مانور پله ):5شکل (
گیر؛ پ) شتاب  مسیر پرواز؛ ب) فرمان هدایت و شتاب ره

هدف؛ ت) زاویه برخورد؛ ث) سرعت نسبی؛ ج) نرخ زاویه 
 خط دید. 



 
 

 

 نصرالهی و همکاران  ۵۵

                                       
 

 

 4شماره  /20دوره  /1403مکانیک هوافضا/ سال 

 

 
 (الف)

 
 (ب)

 
 (پ)

 
 (ت)

 
 (ث)

 
 (ج)

): الف)  3 سناریو( درگیري براي هدف با مانور پله ):6شکل (
گیر؛ پ) شتاب  مسیر پرواز؛ ب) فرمان هدایت و شتاب ره

هدف؛ ت) زاویه برخورد؛ ث) سرعت نسبی؛ ج) نرخ زاویه 
 . خط دید

است، هدف قصد دارد    شدهدادهنشان    6طور که در شکل  همان
ره از  رهتا  ولی  شود؛  دور  هدف  گیر  با  برخورد  به  موفق  گیر 

سناریو  شودیم این  در  هدف    زمانمدت.  به  موشک  برخورد 
 متر است.  9/1ی برابر با  دهدستثانیه و مقدار فاصله از    5/23

 هدف با مانور موج سینوسی  -3-1-4

،  6𝑔𝑔 دامنهبا    سینوسیمانور موج    داراياول، هدف    سناریودر  
اولیه ره.  است  هیثان  3  ی دوره زمان   هبگیر  زوایاي مسیر پرواز 

𝛼𝛼0با  بیترت = 𝛽𝛽0درجه و  0 =   ها وزن  مقادیر. استدرجه   0
𝑞𝑞𝜎𝜎  برابر = 105    ،𝑞𝑞𝜉𝜉 = 𝛾𝛾و    105 = سازي است. نتایج شبیه   7

گیر، شتاب هدف؛  مسیر پرواز، فرمان هدایت و شتاب رهشامل  
 7در شکل    زاویه برخورد، سرعت نسبی و نرخ زاویه خط دید

ی  دهدستاز    فاصلهدهد  است. نتایج نشان می  شدهدادهنشان  
 ثانیه است.  5/2و  زمان پرواز حدود  متر 7/1

  ،6𝑔𝑔دامنه با  سینوسیمانور موج  داراي، هدف  دومدر سناریو 
اولیه ره.  است  هیثان  1  ی دوره زمان   هبگیر  زوایاي مسیر پرواز 

𝛼𝛼0با    بیترت = 𝛽𝛽0درجه و    30 =   ها وزن  مقادیر.  استدرجه    0
𝑞𝑞𝜎𝜎  برابر = 105    ،𝑞𝑞𝜉𝜉 = 𝛾𝛾و    105 = نتایج     7 است. 

گیر،  مسیر پرواز، فرمان هدایت و شتاب رهسازي شامل  شبیه 
  شتاب هدف؛ زاویه برخورد، سرعت نسبی و نرخ زاویه خط دید 

از    فاصلهدهد  است. نتایج نشان می  شدهدادهنشان    8در شکل  
 ثانیه است. 5/2و  زمان پرواز حدود  متر 1/2ی دهدست

  ،6𝑔𝑔دامنه  با    سینوسیمانور موج    داراي، هدف  سومدر سناریو  
اولیه ره.  است  هیثان  3  ی دوره زمان   هبگیر  زوایاي مسیر پرواز 

𝛼𝛼0با   بیترت = 𝛽𝛽0 درجه و  0 =   هاوزن مقادیر. استدرجه 0
𝑞𝑞𝜎𝜎  برابر = 105    ،𝑞𝑞𝜉𝜉 = 𝛾𝛾و    105 = سازي است. نتایج شبیه   7

گیر، شتاب هدف؛  مسیر پرواز، فرمان هدایت و شتاب رهشامل  
  9در شکل    زاویه برخورد، سرعت نسبی و نرخ زاویه خط دید

ی  دهدستاز    فاصلهدهد  است. نتایج نشان می  شدهدادهنشان  
 ه است.ثانی 5/2و زمان پرواز حدود  متر 3/2

 هدف با مانور تصادفی  - 4-1-4

که با عبور  دارد  ]50[ی مانور تصادف کهدف ی ویسنار نیدر ا
ا  لتریف  یک  از  دیسف  زینو سوم  در .  است  جادشدهیدرجه 

 شده است.گرفتهدر نظر  5000 زیقدرت نوسازي شبیه 



 
 

 

 ی لیفرانسی د  يبر باز  یبرخورد محدود مبتن  هیزاو  دیمقاوم با ق  یرخطی غ  تیقانون هدا ۵۶

 4شماره  /20دوره  /1403مکانیک هوافضا/ سال 

 
 (الف)

 
 (ب)

 
 (پ)

 
 (ت)

 
 (ث)

 
 (ج)

 سناریو( درگیري براي هدف با مانور سینوسی ):7شکل (
گیر؛ پ)  ): الف) مسیر پرواز؛ ب) فرمان هدایت و شتاب ره1

شتاب هدف؛ ت) زاویه برخورد؛ ث) سرعت نسبی؛ ج) نرخ  
 زاویه خط دید. 

 
 (الف)

 
 (ب)

 
 (پ)

 
 (ت)

 
 (ث)

 
 (ج)

 سناریو( درگیري براي هدف با مانور سینوسی ):8شکل (
گیر؛ پ)  ): الف) مسیر پرواز؛ ب) فرمان هدایت و شتاب ره2

شتاب هدف؛ ت) زاویه برخورد؛ ث) سرعت نسبی؛ ج) نرخ  
 زاویه خط دید. 



 
 

 

 نصرالهی و همکاران  ۵۷

                                       
 

 

 4شماره  /20دوره  /1403مکانیک هوافضا/ سال 

 

 
 (الف)

 
 (ب)

 
 (پ)

 
 (ت)

 
 (ث)

 
 (ج)

 سناریو( درگیري براي هدف با مانور سینوسی ):9شکل (
گیر؛ پ)  ): الف) مسیر پرواز؛ ب) فرمان هدایت و شتاب ره3

شتاب هدف؛ ت) زاویه برخورد؛ ث) سرعت نسبی؛ ج) نرخ  
 زاویه خط دید. 

 
 (الف)

 
 (ب)

 
 پ)(

 
 (ت)

 
 (ث)

 
 (ج)

ی: الف)  مانور تصادف  با  در برابر هدف يریدرگ ):10شکل (
گیر؛ پ) شتاب  مسیر پرواز؛ ب) فرمان هدایت و شتاب ره



 
 

 

 ی لیفرانسی د  يبر باز  یبرخورد محدود مبتن  هیزاو  دیمقاوم با ق  یرخطی غ  تیقانون هدا ۵۸

 4شماره  /20دوره  /1403مکانیک هوافضا/ سال 

هدف؛ ت) زاویه برخورد؛ ث) سرعت نسبی؛ ج) نرخ زاویه 
 . خط دید

شده  نشان داده  10در شکل    گیريو مسیر ره  دشدهیمانور تول
ا.  است از  حالت    نیدر  زمان    4/1ی  دهدستفاصله  و  متر 

 است. هیثان 5/2گیري ره

متغیر  سازهیشبنتایج    - 2-4 سرعت  ازاي  به  ي 
 گیرره

است   ممکن  درگ  وجود  و  آیرودینامیکی  تأثیرات  دلیل  به 
در نظر  يبرا. ماندنثابت  ير یگیر در طول دوره درگسرعت ره
نزدیک  گیر  مدل ره  کیبخش،    نیدر ا  ،یعوامل  نیگرفتن چن
با  گیر  شده است. معادلات حرکت رهدر نظر گرفته   به واقعیت

 است: ریبه شرح زگیر در نظر گرفتن آیرودینامیک ره

)49( 

𝑥̇𝑥𝐼𝐼 = 𝑉𝑉𝐼𝐼 sin𝛼𝛼 
𝑧̇𝑧𝐼𝐼 = 𝑉𝑉𝐼𝐼 cos𝛼𝛼 

𝑉̇𝑉𝐼𝐼 =
𝑇𝑇𝐼𝐼 − 𝐷𝐷
𝑚𝑚𝐼𝐼

− 𝑔𝑔 sin𝛼𝛼 

𝛼̇𝛼 =
𝑎𝑎𝐼𝐼 − 𝑔𝑔 cos𝛼𝛼

𝑉𝑉𝐼𝐼
 

𝑎̇𝑎𝐼𝐼 =
𝑢𝑢 − 𝑎𝑎𝐼𝐼
𝜏𝜏𝐼𝐼

 

زمان  ره  یثابت  خودکار  𝜏𝜏𝐼𝐼نیز    گیرخلبان  = . استثانیه    0.1
  صورت به  شود یگیر اعمال مره  يرو  که بر   کینامیرودیآ  نیروي

 : سازي شده استمدل زیر
)50( 𝐷𝐷 = 𝐷𝐷0 + 𝐷𝐷𝑖𝑖  

)51( 𝐷𝐷0 = 𝐶𝐶𝑎𝑎0𝑄𝑄�𝑠𝑠 

)52( 𝐷𝐷𝑖𝑖 =
𝐾𝐾𝑎𝑎𝐼𝐼2𝑚𝑚𝐼𝐼

2

𝑄𝑄�𝑠𝑠
 

)53( 𝐾𝐾 =
1

𝜋𝜋𝐴𝐴𝑟𝑟𝑒𝑒
 

)54( 𝑄𝑄� =
1
2
𝜌𝜌𝑉𝑉𝐼𝐼2 

  𝐴𝐴𝑟𝑟یی،  القا  درگ  بیضرK درگ صفر،    بیضر  𝐶𝐶𝑑𝑑0که در آن  
  سطح مقطع  sاتمسفر،    یچگال 𝜌𝜌   ،یی کارا  بیضر  eنسبت ابعاد،  

درگ   بیدرگ صفر و ضر  بیاست. ضر  ی کینامیفشار د  �𝑄𝑄 و
 : ]55-51[  شودمیبه صوت زیر بیان  ییالقا

)55( 
𝐶𝐶𝑑𝑑0

= �

0.02 𝑀𝑀 < 0.93
0.02 + 0.2(𝑀𝑀− 0.93)

0.04 + 0.06(𝑀𝑀− 1.03)
0.0442 + 0.007(𝑀𝑀− 1.1)

0.93 ≤ 𝑀𝑀 < 1.03
1.03 ≤ 𝑀𝑀 < 1.1

𝑀𝑀 ≥ 1.1

 

)56( 𝐾𝐾 = � 0.02 𝑀𝑀 < 1.15
0.02 + 0.245(𝑀𝑀 − 1.15) 𝑀𝑀 ≥ 1.15 

 :است ازعبارت  Mعدد ماخ است. عدد ماخ   Mکه در آن 

)57(  𝑀𝑀 =
𝑉𝑉𝐼𝐼

√1.4𝑅𝑅𝑅𝑅
     ,      𝑅𝑅 = 288 

 دارد:ارتباط 𝑍𝑍𝐼𝐼  با ارتفاع   Tدما  راتییکه در آن تغ
)58( 𝑇𝑇 = �288.16− 0.0065𝑧𝑧𝐼𝐼 𝑧𝑧𝐼𝐼 < 1.15

216.66 𝑧𝑧𝐼𝐼 ≥ 1.15 

شده در معادله  ، استفادهs  واحد دما کلوین است. سطح مقطع
)51(،   𝑠𝑠 = 1m2شده است، و مشخصات رانش  در نظر گرفته

 صورت ذیل است:نیز به پرنده و جرم 

)59(  𝑇𝑇𝐼𝐼 = �
33000 𝑁𝑁 0 ≤ 𝑡𝑡 < 1.5𝑠𝑠
7500 𝑁𝑁

0 𝑁𝑁
1.5𝑠𝑠 ≤ 𝑡𝑡 < 8.5𝑠𝑠

𝑡𝑡 ≥ 8.5𝑠𝑠
 

)60(  
𝑚𝑚𝐼𝐼

= �
135 − 14.53𝑡𝑡 𝐾𝐾𝐾𝐾 0 ≤ 𝑡𝑡 < 1.5𝑠𝑠

113.205 − 3.331𝑡𝑡 𝐾𝐾𝐾𝐾
90.035 𝐾𝐾𝐾𝐾

1.5𝑠𝑠 ≤ 𝑡𝑡 < 8.5𝑠𝑠
𝑡𝑡 ≥ 8.5𝑠𝑠

 

 نیز برابر است با: اتمسفر  یچگال

)61( 
𝜌𝜌(𝑧𝑧𝐼𝐼) = 1.15579 − 1.058 × 10−4𝑧𝑧𝐼𝐼 + 3.725 ×
10−9𝑧𝑧𝐼𝐼2 − 6 × 10−14𝑧𝑧𝐼𝐼3             ,          𝑧𝑧𝐼𝐼 ∈
[0,20000]    

 هدف با مانور پله  - 1-2-4

اول:  ره  سناریو  پرواز  مسیر  زاویه  اینجا  به در  هدف  و  گیر 
𝛼𝛼0با    ترتیب برابر = 𝛽𝛽0 درجه و    0 =  وزنو    باشندیمدرجه  0

𝑞𝑞𝜎𝜎ها به ترتیب  حالت = 𝑞𝑞𝜉𝜉و    105 = 𝛾𝛾هستند،     105 = 7 
و زاویه برخورد مطلوب نیز صفر است. مانور هدف نیز    باشدیم

6𝑔𝑔  شود. شرایط اولیه درگیري نیز در جدول  در نظر گرفته می
در شکل  شدهانیب  2 سناریو  این  از  حاصل  نتایج  هاي  است. 
از  فاصله  است. براي این سناریو    شدهداده) نشان  12) و (11(

 .ثانیه است 5/4متر و زمان درگیري  7/0ی دهدست
گیر  است، سرعت ره  شده دادهنشان    12طور که در شکل  همان

ثانیه    600از   بر  زمان    افته یشیافزامتر  در  به    5/1و  ثانیه 
خود   مقدار  لحظه    رسدیمحداکثر  تا  بعد  به  زمان  این  از  و 

به هدف    دبرخور یابد که در زمان  برخورد سرعت کاهش می
 . باشدیممتر بر ثانیه  2/715گیر برابر با سرعت ره

گیر با سرعت متغیر  شرایط اولیه درگیري براي ره   :)2(جدول  
 . اول سناریوو مانور هدف پله در 

) 𝐗𝐗 (𝐦𝐦) 𝐙𝐙 (𝐦𝐦) 𝐕𝐕 وسیله 
𝐦𝐦
𝐬𝐬  )sزمان ( (

 0 600 0 0 گیرره
 0 400 5000 0 هدف 

 5/1 858 9/1033 08/363 گیرره



 
 

 

 نصرالهی و همکاران  ۵۹

                                       
 

 

 4شماره  /20دوره  /1403مکانیک هوافضا/ سال 

 

 5/1 400 1/4404 88/58 هدف 

 
 (الف)

 
 (ب)

 
 (پ)

 
 (ت)

گیر با سرعت  درگیري براي هدف با مانور پله و ره  ):11شکل (
): الف) مسیر پرواز؛ ب) فرمان هدایت و شتاب  1(سناریو    متغیر

   .گیر؛ پ) سرعت نسبی؛ ت) زاویه برخوردره
گیر و هدف  در این سناریو زاویه مسیر پرواز ره  سناریو دوم:

با   برابر  ترتیب  𝛼𝛼0به  = و    20 𝛽𝛽0 درجه  = درجه  30−

𝑞𝑞𝜎𝜎به ترتیب    هاحالت  وزنو    باشند یم = 𝑞𝑞𝜉𝜉و    105 = 105   
𝛾𝛾هستند،   = و زاویه مطلوب برخورد نیز صفر است.   باشدیم  7

است. شرایط اولیه درگیري   5𝑔𝑔ي هدف برابر با  اپلهدامنه مانور  
 شده است. نشان داده  3در جدول این سناریو 

 

 
 (الف)

 
 (ب)

گیر با  درگیري براي هدف با مانور پله و ره ):12شکل (
گیر؛  الف) منحنی سرعت متغیر ره ):1سرعت متغیر (سناریو 

 . ب) منحنی شتاب هدف
سازي این سناریو شامل مسیر پرواز، دستور شتاب،  نتایج شبیه

سرعت نزدیک شوندگی، زاویه برخورد، سرعت موشک و شتاب  
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 4شماره  /20دوره  /1403مکانیک هوافضا/ سال 

طور . همانشده استدادهنشان    14و    13ي  هاشکلهدف در  
از  مشهود است، سرعت ره  14که در شکل   متر بر    600گیر 

ثانیه به حداکثر مقدار خود    5/1و در زمان    افتهیشیافزاثانیه  
برخور   رسدیم زمان  در  رهو  سرعت  هدف  به  باد  برابر   گیر 
گیر و هدف نیز  . زمان برخورد ره باشد یممتر بر ثانیه    5/470

متر    2/2  ی برابر بادهدستثانیه است و مقدار فاصله از    94/10
 است.

گیر با سرعت متغیر شرایط اولیه درگیري براي ره   :)3(جدول  
 . دوم سناریوو مانور هدف پله در 

) 𝐗𝐗 (𝐦𝐦) 𝐙𝐙 (𝐦𝐦) 𝐕𝐕 وسیله 
𝐦𝐦
𝐬𝐬  )sزمان ( (

 0 600 0 0 گیرره
 0 400 10000 4000 هدف 

 5/1 3/862 2/1036 38/364 گیرره
 5/1 400 3/9458 3744 هدف 

 مانور موج مربعیهدف با  -2-2-4

گیر و هدف به ترتیب  در اینجا زاویه مسیر پرواز ره:  اولسناریو  
با   𝛼𝛼0برابر   = و    30 𝛽𝛽0 درجه  =  وزنو    باشندیم  درجه0

𝑞𝑞𝜎𝜎به ترتیب    هاحالت = 𝑞𝑞𝜉𝜉و    105 = 𝛾𝛾هستند،      105 = 7 
 داراي  هدفو زاویه برخورد مطلوب نیز صفر است.    باشدیم
مربع  کی زمان  6𝑔𝑔  دامنه با    ی مانور موج   ه یثان  5/2  ی و دوره 

است.    شده انیب  4است.  شرایط اولیه درگیري نیز در جدول  
در   سناریو  این  از  حاصل  نشان    16و    15ي  هاشکلنتایج 

متر    9/0یده دستاز  فاصله  است. براي این سناریو    شده داده
 ثانیه است.  5/4و زمان درگیري 

این:  دومسناریو   ره در  پرواز  مسیر  زاویه  به  جا  هدف  و  گیر 
𝛼𝛼0ترتیب برابر  با   = 𝛽𝛽0 درجه و    45 = باشند  می  درجه30−

𝑞𝑞𝜎𝜎به ترتیب    هاحالت و وزن   = 𝑞𝑞𝜉𝜉و    105 = هستند،    105
𝛾𝛾 =   هدف و زاویه برخورد مطلوب نیز صفر است.    باشدیم  7
  هیثان  4  یو دوره زمان   4𝑔𝑔  دامنهبا    یمانور موج مربع  کی  داراي

است.    شدهانیب  5است. شرایط اولیه درگیري نیز در جدول  
در   سناریو  این  از  حاصل  نشان    16و    15ي  هاشکلنتایج 

متر    1/1یده دستاز  فاصله  است. براي این سناریو    شده داده
 ثانیه است.  5/4و زمان درگیري 

 
 (الف)

 
 (ب)

 
 (پ)

 
 (ت)

گیر با  درگیري براي هدف با مانور پله و ره ):13شکل (
): الف) مسیر پرواز؛ ب) فرمان  2(سناریو  سرعت متغیر

 گیر؛ پ) سرعت نسبی؛ ت) زاویه برخورد. هدایت و شتاب ره
 



 
 

 

 نصرالهی و همکاران  ۶۱

                                       
 

 

 4شماره  /20دوره  /1403مکانیک هوافضا/ سال 

 

 
 (الف)

 
 (ب)

گیر با  درگیري براي هدف با مانور پله و ره ):14شکل (
گیر؛  الف) منحنی سرعت متغیر ره ):2(سناریو  سرعت متغیر

 . ب) منحنی شتاب هدف
گیر با سرعت متغیر  شرایط اولیه درگیري براي ره  :)4(جدول  

 .اول سناریوو مانور هدف موج مربعی در 
) 𝐗𝐗 (𝐦𝐦) 𝐙𝐙 (𝐦𝐦) 𝐕𝐕 وسیله 

𝐦𝐦
𝐬𝐬  )sزمان ( (

 0 600 0 0 گیرره
 0 400 5000 0 هدف 

 5/1 71/859 02/955 91/538 گیرره
 5/1 400 8/4403 07/57 هدف 

 

 
 (الف)

 
 (ب)

 
 (پ)

 
 (ت)

گیر  درگیري براي هدف با مانور موج مربعی و ره ):15شکل (
متغیر سرعت  فرمان  1  سناریو(  با  ب)  پرواز؛  مسیر  الف)   :(

 . گیر؛ پ) سرعت نسبی؛ ت) زاویه برخوردهدایت و شتاب ره
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 (الف)

 
 (ب)

گیر با  درگیري براي هدف با مانور مربعی و ره ):16شکل (
گیر؛  الف) منحنی سرعت متغیر ره ):1سرعت متغیر (سناریو 

 . ب) منحنی شتاب هدف
مانور  براي سناریو دوم با گیر ره انهیگرامدل واقع :)5(جدول  

 . یموج مربع
) 𝐗𝐗 (𝐦𝐦) 𝐙𝐙 (𝐦𝐦) 𝐕𝐕 وسیله 

𝐦𝐦
𝐬𝐬  )sزمان ( (

 0 600 0 0 گیرره
 0 400 10000 4000 هدف 

 5/1 89/855 08/780 96/766 گیرره
 5/1 400 3/9462 3735 هدف 

 
 (الف)

 
 (ب)

 
 (پ)

 
 (ت)

درگیري براي هدف با مانور موج مربعی و   ):17شکل (
): الف) مسیر پرواز؛ ب)  2 سناریو( گیر با سرعت متغیرره

گیر؛ پ) سرعت نسبی؛ ت) زاویه  فرمان هدایت و شتاب ره
 . برخورد
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 (الف)

 
 (ب)

گیر با  درگیري براي هدف با مانور مربعی و ره ):18شکل (
گیر؛ ب) منحنی  الف) منحنی سرعت متغیر ره سرعت متغیر:

 . )2شتاب هدف (سناریو 

 هدف با مانور با زوایاي مطلوب مختلف  -4-3

دو   در  داریم  قصد  بخش  این  بررسی   سناریودر  به  مختلف 
گیري هدف در زوایاي مختلف برخورد بپردازیم تا از عملکرد  ره

 قانون هدایت طراحی بررسی شود.
ثابت    ی است که هدف با شتاب جانب  نیفرض بر اسناریو اول:  

6𝑔𝑔  است  2  شرایط اولیه درگیري مطابق جدول.  کند یمانور م .
𝑞𝑞𝜎𝜎مقادیر    در همه موارد = 105  ،𝑞𝑞𝜉𝜉 = 𝛾𝛾و     105 = است.    7

گیر و هدف به ترتیب  همچنین، مقادیر زاویه مسیر پروازي ره

𝛼𝛼0 = 𝛽𝛽0 درجه و    30 = برخورد   هیزاواست و مقادیر    درجه0
𝜂𝜂𝑐𝑐،  مطلوب برابر ∈ شده درجه در نظر گرفته  {30,30,60−}
  گیر ره ی شتاب جانب ،يریدرگ ریمس بیبه ترت  19است. شکل 

.  دهد یرا نشان م  يریدر طول مدت درگ  نهایی برخورد    هیزاوو  
نشان   ره  دهند یم نتایج  مطلوب  که  برخورد  زوایاي  در  گیر 

 به هدف برخورد کرده است. شدهفیتعر
و    6𝑔𝑔است که هدف شتاب ثابت    ن یفرض بر ا  :دوم  ویسنار

  شرایط اولیه درگیري مطابق .  کندیمانور م   هیثان  4ی  دوره زمان
𝑞𝑞𝜎𝜎مقادیر پارامترهاي طراحی برابر   است.    )5(جدول   = 105  ،

𝑞𝑞𝜉𝜉 = 𝛾𝛾و   105 = برخورد مطلوب برابر   هیزاومقادیر   است.   7
𝜂𝜂𝑐𝑐 ∈  ر یمس  ب یبه ترت)  20(درجه است. شکل    {30,30,60−}

جانب  ،يریدرگ   نهایی برخورد    هیزاوو    گیرره  یشتاب 
درگ  شدهینیبشیپ  مدت  طول  م  يریدر  نشان  در    .دهد ی را 

  شده پرداخته   APNادامه به مقایسه روش پیشنهادي با روش  
 6𝑔𝑔ثابت    ی است که هدف با شتاب جانب  نیفرض بر ااست.  
.  است  )2(  شرایط اولیه درگیري مطابق جدول.  کندیمانور م

موارد همه  𝑞𝑞𝜎𝜎مقادیر    در  = 105،  𝑞𝑞𝜉𝜉 = 𝛾𝛾و    105 = است.     7
گیر و هدف به ترتیب  همچنین، مقادیر زاویه مسیر پروازي ره

𝛼𝛼0 = و    60 𝛽𝛽0 درجه  = در  همان   است.  درجه30 که  طور 
گیر ارتفاع  در روش پیشنهادي ره  شودیممشاهده    21شکل  

کمتري را پیموده است. همچنین، مقدار فاصله از دست دهی  
متر است؛ این در حالی است که روش    7/0روش پیشنهادي  

APN   متر دارد. 3/1مقدار فاصله از دست دهی 

 تحلیل حساسیت  - 4-4

در این بخش یک تحلیل حساسیت بر روي پارامترهاي قانون 
 است. شدهانجامدر دو سناریو مختلف  ه شدیمعرف هدایت 

ثابت    ی است که هدف با شتاب جانب  نیفرض بر ا  سناریو اول: 
6𝑔𝑔  است  2  شرایط اولیه درگیري مطابق جدول.  کند یمانور م .

𝑞𝑞𝜎𝜎مقادیر    در همه موارد = 105  ،𝑞𝑞𝜉𝜉 = و زاویه برخورد    105
𝜂𝜂𝑐𝑐مطلوب   = است. همچنین، مقادیر زاویه مسیر پروازي    0

𝛼𝛼0گیر و هدف به ترتیب  ره = 𝛽𝛽0 = است و مقادیر  درجه    0
𝛾𝛾 پارامتر ∈ به    22شده است. شکل  در نظر گرفته  {5,10,20}

در طول  و نرخ چرخش خط دید را    نهاییبرخورد    هیزاو  بیترت
گیر  که ره  دهندیمنتایج نشان  .  دهدینشان م  يریمدت درگ

 هاي مختلف به هدف برخورد کرده است. 𝛾𝛾در 
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 (الف)

 
 (ب)

برخورد براي مختلف  يایگیري در زواره ):19شکل (  ادامه
پ)زاویه   ؛ب) دستور شتاب ؛سناریو اول: الف) مسیر پرواز

 . برخورد

 
 (پ)

 .)19شکل (  ادامه
ثابت    یاست که هدف با شتاب جانب  نیفرض بر اسناریو دوم:  

6𝑔𝑔  است  2  شرایط اولیه درگیري مطابق جدول.  کند یمانور م .
موارد همه  𝑞𝑞𝜎𝜎مقادیر    در  = 105  ،𝑞𝑞𝜉𝜉 = 𝛾𝛾 و   105 = و    7

مطلوب   برخورد  زاویه  𝜂𝜂𝑐𝑐همچنین  = همچنین،     0 است. 
ره پروازي  مسیر  زاویه  ترتیب  مقادیر  به  هدف  و  𝛼𝛼0گیر  =

𝛽𝛽0 =  مختلف است.  𝐐𝐐(𝐱𝐱)  است و مقادیر تابع وزنیدرجه    0
و نرخ چرخش خط   نهاییبرخورد  هیزاو بیبه ترت) 23(شکل 

را   درگدید  مدت  طول  م  يریدر  نشان  .  دهد ینشان  نتایج 
ه هدف برخورد کرده  هاي مختلف ب   𝐐𝐐(𝐱𝐱)گیر در  دهد که رهمی

 است.

 ي بندجمع -5

در این مقاله یک قانون هدایت مقاوم با زاویه برخورد محدود  
دیفرانسیلی و کنترل بهینه غیرخطی  با استفاده از تئوري بازي

 عنوانبهگیر و شتاب هدف  ارائه شد. در این رویکرد شتاب ره
گیر به دنبال کمینه کردن  دو ورودي مجزا محاسبه شدند؛ ره

هم و  هزینه  دنبال  تابع  به  هدف  که  شد  فرض  آن  با  زمان 
غیرخطی  معادلات  است.  هزینه  تابع  همان  کردن  بیشینه 

مسئله هدایت ارائه گردید و بر اساس رویکرد    داراي نامعینی در
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مقاوم مبتنی بر معادلات ریکاتی وابسته به حالت مسئله حل 
 گردید.  

 
 (الف)

 
 (ب)

برخورد براي سناریو  مختلف  يایگیري در زواره  ):20شکل (
 زاویه برخورد.دوم: الف) مسیر پرواز؛ ب) دستور شتاب؛ پ) 

 
 (پ)

 .)20شکل (ادامه  

 
مقایسه روش پیشنهادي با روش هدایت   ):21شکل (

 تناسبی افزوده. 
گیر با سرعت ثابت و سرعت  شده براي دو سناریو رهقانون ارائه

ره آیرودینامیک  گرفتن  نظر  در  با  شبیه متغیر،  و  گیر،  سازي 
نتایج آن براي سناریوهایی با زوایاي مسیر پرواز اولیه مختلف 

گیر و اهداف با مانورهاي پله، سینوسی و تصادفی ارائه شد.  ره
کارکرد مطلوب   دیمؤي مختلف  سازي در سناریوهانتایج شبیه 

شده براي برخورد در زوایاي مطلوب  قانون هدایت نوین ارائه 
 براي اهداف با شتاب ثابت، سینوسی و تصادفی است. 
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 (الف)

 
 (ب)

الف) زاویه :  𝛾𝛾 گیري در مقادیر مختلفره  ):22شکل (
 . ب) نرخ چرخش خط دید ؛برخورد نهایی

 
 (الف)

 
 (ب)

الف) زاویه : 𝐐𝐐(𝐱𝐱) گیري در مقادیر مختلفره ):23شکل (
 . ب) نرخ چرخش خط دید ؛برخورد نهایی
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