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 دهیچک

 زاویه یک با هدف با برخورد ،علاوه به. باشدمی هدایت دقت در تاثیرگذار عوامل از یکی هدف مانور

. است گرفته قرار توجه مورد جدید رهگیری هایدر روش اخیراً که است مواردی از یکی نیز معین

 یک معین، زاویه یک با هدف با برخورد و بالا مانور با اهداف رهگیری هدف دو هر به رسیدن برای

 زمان و سرعت همراهبه را هدف با معین برخورد زاویه که نرم دوم مرتبه لغزشی مود کنترل

 خط زاویه صورت‎به هدف با معین برخورد زاویه. است شده ارائه کند،می تضمین مناسب برخورد

 مسئله حل برای. است شده تعریف مانور دارای هدف یک برای مطلوب زمان با متغیر دید

 کارگیریبه با و است شده استفاده یافتهحالت توسعه گر رؤیت یکشتاب هدف، از  بودننامشخص

 کارآمدی عددی یها سازی شبیهنرم، مانور هدف جبران شده است.  یمود لغزش کنندهکنترل یک

 عملکرد پیشین هایروش با مقایسه در روش این دهدمی نشان و کنندمی تضمین را روش این

 .دارد بالا مانور دارای اهداف با برخورد در بهتری بسیار

 کلیدی واژگان

 .هدف شتاب تخمین بالا، مانور دارای اهداف معین، برخورد زاویه یافته،توسعه حالت گر رؤیت نرم، دوم مرتبه لغزشی مود کنترل

 مقدمه. 1

 قرار توجه مورد جدید رهگیری هایروش در که مواردی از یکی

 این. باشدمی مطلوب زاویه یک در هدف با برخورد است، گرفته

 رهگیری زاویه یک به نیاز: باشد زیر دلایل به است ممکن نیاز

 انهدام مکانیزم هدف، 1جنگی کلاهک کردنتخریب برای مطلوب

ضد  هایسامانه به هدف مجهزبودن موشک، 2دارجهت ویژه

 برخورد زاویه یک به رسیدن برای مختلفی هایروش. موشکی

 مورد در گذشته مطالعات اغلب. است شده ارائه ادبیات در مشخص

 و تناسبی ناوبری شدهاصلاح قوانین شامل برخورد زاویه کنترل

 هستند مانور بدون اهداف برای که باشندمی بهینه هدایت قوانین

[1]. 

 ایگسترده طوربه لغزشی مود کنترل روش اخیر هایسال در

 این اغلب در. است شده استفاده مقاوم هدایت قوانین طراحی برای

که در اغلب موارد  باشدمی هدف شتاب بودنمعین به نیاز هاروش
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 شتاب بودنحل مشکل ناشناخته ی. برایستن یسرم سادگی به

 گر رؤیت یبر مبنا هاییروش مانور، دارای اهداف در هدف

 هاروش این در. اندارائه شده یافته توسعهحالت  گر رؤیت یااغتشاش 

 یرمتغ یک صورت به یاغتشاش خارج یک عنوان بهشتاب هدف 

 [2] . درشودمی زده تخمین و شودیحالت در نظر گرفته م

 یتدر هدا یرخطیو غ یخط اغتشاش یهاگر یترؤ ینب یایسهمقا

 ینانجام شده است. در ا یمود لغزش یتموشک با استفاده از هدا

مرتبه دوم  یمود لغزش کننده کنترل یک یتقانون هدا یمقاله برا

در  یاطلاعات درنظرگرفتنبدون  یچشیپ فوق یتمبراساس الگور

مود  گر یترؤشده است. علاوه بر  یمورد حرکت هدف طراح

در نظر گرفته  یزمرتبه اول ن یخط گر یترؤ یکمرتبه بالا،  یلغزش

بزند. نشان داده شده است که  ینشده است تا حالات هدف را تخم

فراهم  یبهتر یجتواند نتایم یمرتبه اول در موارد یتگررو ینا

 یتهدا یمجتمع برا یمود لغزش کننده کنترل یک[ 3] درآورد. 

 یبرا یزن یمود لغزش گر رؤیت یکموشک استفاده شده است. 

گرفته شده  کار به یست،که اطلاعات آنها موجود ن یحالات ینتخم

 گر رؤیت یک اههمر بهمقاوم  یقیکنترل تطب یک [4]است. مقاله 

 شده کنترلموشک  یککنترل شتاب  یبرا یقیتطب یاغتشاش فاز

 یاغتشاش برا گر رؤیت یکاز  [5] کرده است. در یطراح 3از دم

استفاده شده  یستمحذف اغتشاشات وارد بر س یجهو در نت ینتخم

 گر رؤیت همراه بهگام به عقب  یکنترل مود لغزش یکاست. 

و  یو اغتشاشات خارج ینرسیا ینیکاهش اثر نامع یاغتشاش برا

مسئله  [7] گرفته شده است. در کار به [6] در یماکنترل فضاپ یبرا

در نظر  5مجتمع یتکنترل و هدا ینو روش نو 4یاشباع ورود

 هایینیو جبران نامع ینتخم یبرا علاوه بهگرفته شده است. 

 یپارامترها ییراتمدل و تغ یهدف، خطا یاز مانورها یناش

اغتشاش بهره گرفته شده است که  گر رؤیت یکاز  ینامیکیآئرود

بر  یقیتطب یقانون کنترل یک. گرددیدر زمان محدود همگرا م

رفته  کار به [8] و مقاوم در یرخطیاغتشاش غ گر رؤیت یمبنا

 است.

و شتاب  یدنرخ خط د یمرتبه بالا هایمقاله مشتق یندر ا

روش مجتمع  یکاست.  در نظر گرفته شده ینینامع عنوان بههدف 

 گر رؤیت یک یرخطی،اغتشاش غ گر رؤیت یکو کنترل،  یتهدا

مقاوم در  یرخطیغ یتقانون هدا یکموشک، و  6جرک یرخطیغ

از  [9]و لوان  یکوفمقاله ارائه شده است. در مقاله شسل، کولن این

و کنترل  یتهدا یبرا 7مرتبه دوم نرم یکنترل مود لغزش یک

 همچون ییها نامعینیاستفاده شده است و  ای دوحلقهمجتمع 

 نظر در 8بدنه عملگر دینامیک نامعینی و هدف ناشناخته مانورهای

 یبرا یرخطیاغتشاش غ گر رؤیت یکاز  ین. همچناندشده گرفته

 کننده کنترل یکاز  [10] در. است شده استفاده هاینینامع ینتخم

 یافته توسعهحالت  گر رؤیت یکو  یتقانون هدا یبرا یمود لغزش

در  توجه قابلحالت هدف استفاده شده است. نکته  ینتخم یبرا

در مورد  یبه اطلاعات یازین ین،روش، آن است که تخم ینمورد ا

 همراه به یعسر یینها یکنترل مود لغزش یکشتاب هدف ندارد. 

 [11]در  9یماموشک ضد هواپ یبرا یزن یافته توسعهحالت  گر رؤیت

و  یتهدا یببا ترک یدیروش جد [12]است. مقاله استفاده شده 

و  یافته توسعهحالت  گر رؤیتکنترل ارائه داده است و در آن از 

 سازییو خط 11فعال اغتشاش حذف کنترل ،10کنترل گام به عقب

 استفاده شده است. 12فیدبک

برخورد  یهشد زاو یانکه تاکنون ب یاز مقالات یک یچه در

 زاویه که موجود هایروش اغلب. شودینم تأمینمطلوب با هدف 

مربوط به اهداف بدون  کنندمی تضمین را هدف با مطلوب برخورد

 مود کنترل با هدایت قانون یک از[ 1]مانور هستند. در مقاله 

استفاده شده  یافته توسعهحالت  گر رؤیت همراه به 13نهایی لغزشی

روش  یننامعلوم در نظر گرفته شده است. ا یزاست و شتاب هدف ن

 قانون اما. نمایدیم ینتضم یزبرخورد مطلوب با هدف را ن یهزاو

 کردن پیوسته یکه برا باشدمی ناپیوسته شده،درنظرگرفته هدایت

 زده است. یبتقر یوستهتابع پ یکآن، تابع علامت را با 

 از و شودیتوسعه داده م [1] در شده ارائهمقاله، روش  ینا در

 گرفته بهره دوم مرتبه لغزشی مود کنترل با هدایت قانون یک

در  یاست و هم در سرعت بالاتر یوستهپ یکه هم قانون شودمی

 ها سازی شبیهمسئله در  ینداشت که ا یمبه هدف خواه یدنرس

 گیریکار بهمقاله در  ینا ینوآور ین،نشان داده خواهد شد. بنابرا

 لغزشی مود کنترل جای به دوم مرتبه لغزشی مود کنترلی قانون

و کاهش زمان  یقانون کنترل یوستگیاست که پ [1] در اول مرتبه

 یندر ا یزخواهد داشت. شتاب هدف ن همراه بهبرخورد به هدف را 

اغتشاش  گر رؤیت یکروش نامعلوم در نظر گرفته شده است و از 

شتاب هدف استفاده  ینتخم یبرا 14یافته توسعهحالت  گر رؤیت یا

 ،علاوه به. شودمی گرفته بهره آن از هدایت قانون در و شودیم

در  یقت. در حقگرددمی تضمین نیز هدف با مطلوب برخورد زاویه

 خاصی جهت از موشک که داریم نیاز پیشرفته هایهدایت   برخی

 کلاهک 15کشندگی و تخریب قدرت. نماید برخورد هدف به
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برخورد  یهزاو یکبا  توانیدر برابر اهداف بزرگ را م 16موشک

 یندر ا شده ارائهروش  یایمزا بنابراین .[1]داد  یشخاص افزا

 است: یرز صورت بهمقاله 

 شده ارائه هدایت قانون بودن نرم و پیوستگی -

 از استفاده با آن تخمین و هدف شتاب درنظرگرفتن نامعلوم -

 یافته توسعه حالت گر رؤیت

 مطلوب زاویه یک با هدف با برخورد امکان -

 زمان و بالا بسیار مانورهای دارای اهداف به رسیدن امکان -

  پیشین هایروش با مقایسه در هدف به رسیدن در کمتر برخورد

 روابط و برخورد هندسه غیرخطی معادلات ابتدا، مقاله این در

. شودمی بیان مطلوب دید خط زاویه و مطلوب برخورد زاویه بین

حالت  گر رؤیتمرتبه دوم و  یمود لغزش یت، قانون هدا3در بخش 

 روش مقایسه و هاسازیشبیه. شودیشرح داده م یافته توسعه

. در شودمی انجام 4 بخش در پیشین هایروش با پیشنهادی

 ارائه این تحقیق گیرییجهو نت بندی جمع یانی،در بخش پا یت،نها

 .گرددمی

 

هدف و موشک برخورد هندسه

در نظر  1شکل موشک و هدف را مانند  ینب یدو بعد درگیری

 سرعت. شوندمی داده نمایش t و m. موشک و هدف با یریدبگ

      و ،φtو φmبا آنها پرواز مسیر زوایای ،vt و vm با آنها

 .شوندیداده م یشنما ترتیب به at و amآنها با  یجانب هایشتاب

در نظر  17ایاجسام نقطه عنوان بهدو موشک و هدف  هر

 و است آلایده موشک خودکار خلبان دینامیک. شوندیگرفته م

 ینب یریموشک و هدف ثابت هستند. معادلات درگ هایسرعت

 است: یرز صورت به یموشک و هدف در مختصات قطب

 (1) 

�̇� = 𝑣𝑡 𝑐𝑜𝑠(𝜑𝑡 − 𝑞) − 𝑣𝑚 𝑐𝑜𝑠(𝜑𝑚 − 𝑞)  

�̇� =
𝑣𝑡 𝑠𝑖𝑛(𝜑𝑡 − 𝑞) − 𝑣𝑚 𝑠𝑖𝑛(𝜑𝑚 − 𝑞)

𝑅
 

�̇�𝑚 =
𝑎𝑚

𝑣𝑚
  

 �̇�𝑡 =
𝑎𝑡

𝑣𝑡
  

فاصله  دهنده نمایش R و دید خط زاویه نمایانگر qدر آن  که

 متغیر دوبا توجه به موارد بالا . باشدیموشک و هدف م ینب ینسب

 :شودمی تعریف زیر

(2) 𝑣𝑅 = �̇� 

𝑣𝑞 = 𝑅�̇�  

 

 
 هدف و موشک بین درگیری هندسه. 1شکل 

 

 ،(1)نسبت به زمان از دو معادله اول از  گیریمشتق با

 :آیدیم دست بهموشک و هدف  یریمعادلات حالت درگ

(3) 

�̇� = 𝑣𝑅 �̇�𝑅 = 𝑅𝑣𝑞
2 + 𝑎𝑡𝑟 − 𝑎𝑚 𝑠𝑖𝑛( 𝑞 − 𝜑𝑚) 

�̇� =
𝑣𝑞
𝑅

 

�̇�𝑞 = −
𝑣𝑅𝑣𝑞

𝑅
+ 𝑎𝑡𝑞 − 𝑐𝑜𝑠( 𝑞 − 𝜑𝑚)𝑎𝑚  

atrدر آن  که = at sin( q − φ
t
atqو  ( = at cos( q −

φ
t
 یدشتاب هدف در راستا و عمود بر خط د یرتصاو ترتیب به (

 سرعت بردارهای بین زاویه ،θimpبرخورد، با نماد  زاویه .باشندیم

 صورت بهو  شودیم یفتعر 18رهگیری زمان در هدف و موشک

 :است یرز

(4) 𝜃𝑖𝑚𝑝 = 𝜑𝑡𝑓 − 𝜑𝑚𝑓  

φدر آن  که
tf

φ و 
mf

پرواز هدف و  یرمس یایزوا ترتیب به 

 شودمی فرض. افتدیاتفاق م یریهستند که رهگ یموشک در زمان

vtکه  < vm صورت این در: 

(5) 𝑞𝐹𝑓 = 𝜑𝑡𝑓 − 𝑡𝑎𝑛
−1(

𝑠𝑖𝑛𝜃𝑖𝑚𝑝

𝑐𝑜𝑠 𝜃𝑖𝑚𝑝−𝑣𝑡/𝑣𝑚
)  

 تحقق زمان در مطلوب دید خط زاویه نمایانگر qFfدر آن  که

 qFمطلوب  یدخط د یهزاو ینرابطه ب (5). معادله باشدمی رهگیری

φپرواز هدف  یرمس یهزاو و
t

 مشخص رهگیری زمانی لحظه در را 

که  یزمان θimpمطلوب  یدخط د یهآنکه زاو ی. برانمایدمی

روش موثر آن است که  یکمحقق شود،  افتدیاتفاق م یریرهگ

 یدخط د یهزاو ین،برقرار شود. بنابرا یتهدا یاز ابتدا (5)معادله 

 :شودیمشخص م یرمطلوب با معادله ز

 (6) 𝑞𝐹 = 𝜑𝑡 − 𝑡𝑎𝑛
−1(

𝑠𝑖𝑛𝜃𝑖𝑚𝑝

𝑐𝑜𝑠 𝜃𝑖𝑚𝑝−𝑣𝑡/𝑣𝑚
)  

 دید میدان در تعقیب مسیر تمام در هدف آنکه برای

φ|بماند، نامعادله  باقی 19جستجوگر
m
− qF| < π/2 برقرار  باید

را در  یاب آشیانموشک  هایماموریت از نمونه یک حال،. باشد
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موشک، عمود بر  یتبرخورد وضع یهکه در آن زاو یریدنظر بگ

θimp یعنیهدف است،  یتوضع یهزاو = π/2 .حالت این در 

 :شودمی تعیین زیر معادله با مطلوب دید خط زاویه

(7) 𝑞𝐹 = 𝜑𝑡 − (𝜋 − 𝑡𝑎𝑛
−1( 𝑣𝑡/𝑣𝑚))  

 زاویه قید با مانور دارای هدف یک رهگیری به مقاله این

φپرواز هدف  یرمس یهزاو که ای گونه به پردازد،می برخورد
t

 متغیر 

مطلوب  یدخط د یهزاو (6)مطابق با معادله  ین،با زمان است. بنابرا

qF با زمان است و مشتق اول آن متناسب با شتاب هدف  یرمتغat 

 :است یرز صورت بهمطلوب  یدخط د یه. مشتق اول زاوباشدمی

(8) �̇�𝐹 = �̇�𝑡 =
𝑎𝑡

𝑣𝑡
  

e1 یفتعر با = q − qf و  e2 = ė1 = q̇ − q̇F = q̇ −

at/vt از  گیریمشتق وe2 توانمی ،(3)معادله آخر از  یراستا در 

 :آورد دست بهرا  یرز یخطا یستمس

(9) 
�̇�1 = 𝑒2 

 �̇�2 = −
2�̇��̇�

𝑅
+
𝑎𝑡𝑞

𝑅
−
�̇�𝑡

𝑣𝑡
−
𝑐𝑜𝑠 𝜃𝑚

𝑅
𝑎𝑚  

𝜃𝑚در آن  که = 𝜑𝑚 − 𝑞.

 

هدایت قانون طراحی

لغزش صفحه دینامیک

 :بگیرید نظر در را زیر سیستم

(10) �̇� = 𝑓(𝑡) + 𝑢(𝑡),  𝜎 ∈ ℝ,  

صفحه لغزش که در  ینامیکد عنوان به یبعد بخش در که

. شودمی گرفته نظر در گردد،یمحاسبه م یستمس یرمس یراستا

𝜎شرط  = یم یفصفحه لغزش تعر یرا رو یستمس ینامیکد 0

u. کند ∈ ℝ است که لازم است نرم باشد، و  یکنترل یورودf(t) 

 uنرم  کنترلی سیگنال. باشدینرم م یکاف اندازه به ینتابع نامع یک

,𝜎شود که  یطراح ایگونهبه یدبا σ̇ → را در زمان محدود  0

 صفر ببرد.  سمت به

 .1 لم

f ینرا بدون جمله نامع (10) یستمس = و کنترل  یریدنظر بگ در 0

 گرددیانتخاب م یرز صورت به

(11) 𝑢 = −𝛼1|𝜎|
1/2 𝑠𝑖𝑔𝑛( 𝜎) − 𝛼2 ∫ 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎)𝑑𝜏,  

 گاهآن. باشندمی حقیقی مثبت هایثابت α2 و α1در آن   که

σ̇ = σ = و  (10) یباست. با ترک حصول قابلزمان محدود  در 0

 :یمدار (11)

(12) �̇� = −𝛼1|𝜎|
1/2 𝑠𝑖𝑔𝑛( 𝜎) + 𝜔 

�̇� = −𝛼2𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎)

 . باشدیم پیچشی فوق یتمالگور که

 .اثبات

 :بگیرید نظر در را زیر لیاپانوف کاندید تابع

(13) V =
ω2

2
+ ∫ α2

σ

0
sign(z)dz =

ω2

2
+α2σ  

 است یرز صورت بهآن  مشتق

(14) 

V̇ =
∂V

∂x
ẋ =

[α2sign(σ),ω]. [
ω−α1|σ|

1/2sign(σ)
−α2sign(σ)

] =

α2ωsign(σ) −α1α2|σ|
1/2 −

α2ωsign(σ) = −α1α2|σ|
1/2  

𝑥در آن  که = [𝜎, 𝜔]𝑇 .را اعمال  20لاسال قضیه توانمی

:𝑥نمود. مجموعه {�̇� = 𝜎شامل محور  {0 = و تنها  باشد،یم 0

σدرون  یرمتغیرمجموعه غ = σ یعنیمبدا  ،0 = ω = -می    0

 یجهنت توانمی را صفر به ωو  𝜎 یمجانب ییهمگرا ین،. بنابراباشد

)رجوع  21همگن (12) یستمکه س یدد توانیم سادگی بهگرفت. 

:𝑑𝑘 22گسترش ضریب با( [14] و[ 13]شود به  (𝜎, 𝜔) ↦

(𝑘2 𝜎 , 𝑘 𝜔) 1-برابر با  یمنف یدرجه همگن یو دارا باشدیم 

 مجانبی پایداری از(، [14] و[ 13]مسئله ) یناست. با توجه به ا

گرفت. یجهرا نت محدود زمان یداریپا توانمی

 

لغزش صفحه تعریف

را  محدود زمان لغزشی مود کنترل الگوریتم برای لغزش صفحه

نمود  یفتعر یرمرتبه اول ز یرخطیغ یفرانسیلیبا معادله د توانیم

[15]: 

(15) 𝑠 = 𝑥 + 𝛽|�̇�|𝛾𝑠𝑖𝑔𝑛(�̇�) = 0  

xدر آن  که ∈ ℝ ، β > 1 و 0 <γ < . حل صفر  2

 یستمحالت س یراست و متغ یرفراگ محدود زمان یدارپا (15)معادله 

xتعادل  به نقطه = x(0) یههر حالت اول از 0 = x0 مدت در 

  .شودمی همگرا زیر زمان

(16) 𝑇 =
𝛽1/𝛾|𝑥0|

1−1/𝛾

1−1/𝛾

    و  یوستهوجود تابع قدرمطلق و تابع علامت، پ با تابع

.باشدمی پذیرمشتق

 

یافته توسعه حالت گر رؤیت الگوریتم

 یستمس یحالات داخل تواندمی (ESO) یافته توسعهحالت  گر رؤیت

 یاضیاتیبه مدل ر یازهمزمان و بدون ن طور بهرا  یو اغتشاش داخل
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در مطالعات نشان  ESO ییبزند. همگرا ینتخم یستماز س یقیدق

 .گرددیم یمرتبه دوم در ادامه معرف ESOداده شده است. 

 :بگیرید نظر در را زیر اول مرتبه سیستم

(17) �̇� = 𝑓(𝑥) + 𝑤(𝑡) + 𝑏𝑢(𝑡)  

و معلوم است،  یستمس ینامیکد یانگرنما  𝑓(𝑥)در آن  که

𝑤(𝑡) باشد،می ناشناخته اغتشاش نماد 𝑢(𝑡)  و  یکنترل یورود𝑥  

 ،𝑥2 عنوان به  𝑤(𝑡) و 𝑥1 عنوان به 𝑥است. با انتخاب  یخروج

مرتبه دوم  ینامیکید یستمس یک شکل به توانیرا م (17)معادله 

 ؛گسترش داد یدجد

(18) �̇�1 = 𝑥2 + 𝑓(𝑥1) + 𝑏𝑢(𝑡) 

�̇�2 = 𝜉(𝑡) 

ξ(t)در آن  که = ẇ(t) ییرنرخ تغ نمایانگر w(t) باشدمی 

 ESOاست.  دار کرانتابع نامعلوم و  یکو فرض شده است که 

 :گرفته شده است کار به  w(t) ینتخم یبرا یرمرتبه دوم ز

(19) �̇�1 = 𝑧2 − 𝛽01𝑒 + 𝑓(𝑥1) + 𝑏𝑢(𝑡)

�̇�2 = −𝛽02𝑓𝑎𝑙(𝑒, 𝛼, 𝜎)  

𝑒در آن  که = 𝑧1 − 𝑥1، 0 < 𝛼 < 1 ، 𝛽01 > 0، 𝛽02 > 0، 

𝜎 > 0. 

(20) 𝑓𝑎𝑙(𝑒, 𝛼 , 𝜎) = {
|𝑒|𝛼𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑒) |𝑒| > 𝜎
𝑒

𝜎1−𝛼
               |𝑒| ≤ 𝜎

  

,𝛽01 یمناسب برا یرمقاد اگر 𝜎, 𝛼 و 𝛽02 آن شوند، انتخاب

 .شوندیهمگرا م  𝑥2و  𝑥1به  ترتیب به 𝑧2 و 𝑧1 گاه

 

هدایت قانون طراحی

مواجهه با  یبرخورد برا یهکنترل زاو یتبخش، قانون هدا ینا در

که در  یرخطیغ یریدرگ ینامیکمانور با استفاده از د یاهداف دارا

 .شودیمشخص شده است، شرح داده م (3)و  (1)معادلات 

 از استفاده با موشک جانبی شتاب طراحی برای حال،

صفحه  ،ESOو  یقیکنترل تطب یی،نها یمود لغزش هایالگوریتم

 :گرددیانتخاب م یرز صورت بهلغزش 

(21) 𝑠 = (𝑞 − 𝑞𝐹) + 𝛽|�̇� − �̇�𝐹|
𝛾𝑠𝑖𝑔𝑛(�̇� − �̇�𝐹)

𝛽در آن  که > 0، 1 < 𝛾 < خط  یهزاو یانگرنما  𝑞𝐹و   2

در  یریکه هر مس یمقاوم کننده کنترل. در ادامه، باشدیم یدد

 دارد،می نگاه آن روی و بردیحالت را به صفحه لغزش م یفضا

معادله  توانمی ،(21)در  (8)معادله  قراردادن با .شودمی طراحی

 :آورد دست بهرا  یرز

(22) 𝑠 = (𝑞 − 𝑞𝐹) + 𝛽 |�̇� −
𝑎𝑡

𝑣𝑡
|
𝛾

𝑠𝑖𝑔𝑛(�̇� −
𝑎𝑡

𝑣𝑡
)

 صفحه در 𝑎𝑡که شتاب هدف  یدد توانمی معادله این از

 لغزش صفحه از گیریمشتق با. شودمی ظاهر شدهطراحی لغزش

 :داریم

(23) 

�̇� = (�̇� − �̇�𝑓) + 𝛽𝛾 (�̈� −
�̇�𝑡

𝑣𝑡
) |�̇� −

𝑎𝑡

𝑣𝑡
|
𝛾−1

=

𝑒2 + 𝛽𝛾

(

 
 
−
2�̇��̇�

𝑅
+
𝑎𝑡𝑞

𝑅

−
cos(𝜑−𝑞)

𝑅
𝑎𝑚

−
�̇�𝑡

𝑣𝑡 )

 
 
|�̇� −

𝑎𝑡

𝑣𝑡
|
𝛾−1

  

 مرتبه لغزشی مود طریق از لغزش صفحه به رسیدن قانون

 ؛گرددمی طراحی دوم

(24) �̇� = −𝛼1|𝑠|
1/2 𝑠𝑖𝑔𝑛( 𝑠) − 𝛼2 ∫ 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠)𝑑𝜏

 :باشدیم یرز صورت به یتقانون هدا بنابراین،

(25) 𝑎𝑚 = 𝑎𝑚𝑒𝑞 + 𝑎𝑚𝑠𝑤 

(26) 
𝑎𝑚𝑒𝑞 =
𝑅

cos𝜃𝑚
(−

2�̇��̇�

𝑅
+
𝑎𝑡𝑞

𝑅
+

1

𝛽𝛾
|𝑒2|

2−𝛾𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑒2))  

(27) 
𝑎𝑚𝑠𝑤 =

1

cos𝜃𝑚
(𝛼1|𝑠|

1/2𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠) +

𝛼2 ∫ 𝑠𝑖𝑔𝑛 (𝑠)𝑑𝜏)  

. شودیظاهر م شده طراحیشتاب موشک  در 𝑎𝑡هدف  شتاب

 عمل در هدف شتاب مستقیم گیریمعمول اندازه طور بههرچند، 

در نظر  یاغتشاش خارج یک عنوان بهآن را  توانمی. است مشکل

 (22)محاسبه صفحه لغزش معادله  یطکردن شرا یامه یگرفت. برا

 کار به (19)در معادله  شده ارائه ESO ،(27)-(25)و شتاب موشک 

 .شود زده تخمین نامعلوم هدف شتاب تا شودیگرفته م

حالت  یرمتغ یک عنوان به (3)معادله آخر  از 𝑎𝑡𝑞انتخاب  با

را  یرمرتبه دوم معادل ز ینامیکید یستمس توانمی ،یافته توسعه

 :آورد دست به

(28) �̇�𝑞 = 𝑎𝑡𝑞 − 𝑣𝑅�̇� − 𝑎𝑚
𝑐𝑜𝑠(𝜑𝑚 − 𝑞)

𝑅
 

 �̇�𝑡𝑞 = 𝑔(𝑡)  

  𝑣𝑅�̇�/𝑅−. باشدیم  𝑎𝑡𝑞 ییراتتغ نرخ 𝑔(𝑡)در آن  که

 ESO ،(19). با توجه به معادله باشدیم یستماطلاعات معلوم س

 :گرددیمشخص م یرز صورت به (28) یستمس یمرتبه دوم برا

(29) �̇�1 = 𝑧2 − 𝛽01𝑒 − 𝑣𝑅�̇� − 𝑎𝑚 𝑐𝑜𝑠(𝜑𝑚 − 𝑞)  

�̇�2 = −𝛽02𝑓𝑎𝑙(𝑒, 𝛼, 𝜎)  

𝑒در آن  که = 𝑧1 − 𝑣𝑞 ینتخم خطای 𝑣𝑞 ،  و𝑧1 و 𝑧2  

,𝑓𝑎𝑙(𝑒. باشندمی 𝑎𝑡𝑞و   𝑣𝑞 هایینتخم ترتیب به 𝛼, 𝜎)   همان

  یدرست پارامترها یمرا دارد. با تنظ (20)معادله  یفتعر

𝛽01, 𝜎, 𝛼 و 𝛽02، گاهآن 𝑧1 و 𝑧2 به  ترتیب به𝑣𝑞 و 𝑎𝑡𝑞  همگرا

 :خواهد بود یرز صورت به 𝑎𝑡شتاب هدف  ین. تخمشوندیم
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(30) 𝑎𝑡 =
𝑎𝑡𝑞

𝑐𝑜𝑠(𝜑𝑡−𝑞)
=

𝑧2

𝑐𝑜𝑠(𝜑𝑡−𝑞)

خطا و صفحه لغزش  یستمس یت،قانون هدا یدر طراح بنابراین

 :اصلاح نمود یرز صورت به توانیرا م (22)و  (9)در معادلات 

(31) 

𝑒1 = 𝑞 − 𝑞𝐹  

𝑒2 = �̇� −
𝑧2

𝑐𝑜𝑠(𝜑𝑡−𝑞)𝑣𝑡
  

 �̇�1 = 𝑒2 

 �̇�2 = −
2�̇��̇�

𝑅
+
𝑧2

𝑅
−
�̇�𝑡

𝑣𝑡
−
𝑐𝑜𝑠 𝜃𝑚

𝑅
𝑎𝑚  

(32) 𝑠 = 𝑒1 + 𝛽|𝑒2|
𝛾𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑒2)

 یو برا (3) یستمس یبرا ANTSM  کننده کنترل یجه،در نت و

 خواهد بود. 2 یهقض صورت بهبرخورد مطلوب  یهبه زاو یدنرس

 . ۲ قضیه

𝑎𝑚 کننده کنترل اگر = 𝑎𝑚𝑒𝑞 + 𝑎𝑚𝑠𝑤 صورت به (3)معادله  در 

 :گردد یطراح یرز

(33) 𝑎𝑚 = 𝑎𝑚𝑒𝑞 + 𝑎𝑚𝑠𝑤

(34) 
𝑎𝑚𝑒𝑞 =
𝑅

cos𝜃𝑚
(−

2�̇��̇�

𝑅
+
𝑧2

𝑅
+

1

𝛽𝛾
|𝑒2|

2−𝛾𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑒2))  

(35) 
𝑎𝑚𝑠𝑤 =

1

cos𝜃𝑚
(𝛼1|𝑠|

1/2𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠) +

𝛼2 ∫ 𝑠𝑖𝑔𝑛 (𝑠)𝑑𝜏)  

 یمجانب طور به (31) یخطا یستمحالت س یرهایمتغ گاه،آن

𝑠به صفحه لغزش  =  آن روی و شوندیهمگرا م (32) معادله 0

 ،(23)در  (35)-(33) یتقانون هدا یگزینیجا با .مانندمی باقی

 :خواهد بود یرز صورت بهحلقه بسته  یستمس

(36) �̇� = 𝛽𝛾 (
(𝑎𝑡𝑞−𝑧2)

𝑅
−
�̇�𝑡

𝑣𝑡
) |𝑒2|

𝛾−1 −

𝛼1|𝑠|
1/2𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠) − 𝛼2 ∫ 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠)𝑑𝜏  

 :نوشت یرز صورت به توانمی را آن که

(37) �̇̅� = 𝛽𝛾 (
𝑒

𝑅
−
�̇�𝑡

𝑣𝑡
) |𝑒2|

𝛾−1 − 𝛼1|�̅�|
1/2𝑠𝑖𝑔𝑛(�̅�) + 𝜔  

�̇� = −𝛼2𝑠𝑖𝑔𝑛(�̅�)  
�̄�در آن  که = 𝑠، 𝜔 = −𝛼2 ∫ 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜏)𝑑𝜏 و  

𝑒 = 𝑧1 − 𝑣𝑞 باشدیم گر رؤیت یخطا یانگرنما. 

  :شودمی گرفته نظر در زیر لیاپانوف تابع

(38) 𝑉 =
𝜔2

2
+ 𝛼2 ∫ 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜏)𝑑𝜏

�̄�

0

 :خواهد بود یرز صورت به 𝑉 مشتق

(39) 

�̇�

= 𝜔�̇� + 𝛼2𝑠𝑖𝑔𝑛(�̅�)�̇̅� = −𝜔𝛼2𝑠𝑖𝑔𝑛(�̅�)̇

+ 𝛼2𝑠𝑖𝑔𝑛(�̅�) (
𝛽𝛾 (

𝑒

𝑅
−
�̇�𝑡
𝑣𝑡
) |𝑒2|

𝛾−1

−𝛼1|�̅�|
1/2𝑠𝑖𝑔𝑛(�̅�) + 𝜔

)

≤ −𝛼1𝛼2|�̅�|
1/2 + 𝛽𝛾𝛼2 |

𝑒

𝑅
−
�̇�𝑡
𝑣𝑡
| |𝑒2|

𝛾−1 

 یکاف قدر بهمشتق شتاب هدف و  درنظرگرفتن دار کران با

صفحه لغزش  ینامیکد یدار کران توانمی 𝛼1 درنظرگرفتنبزرگ 

به صفحه لغزش  یدنو رس یینها یکنواخت صورت به (37) یا (36)

 گرفت. یجهرا نت

در نظر گرفته شده است،  دار کران: اگرچه شتاب هدف نکته

𝑧2شتاب هدف  ینتخم یول

𝑐𝑜𝑠(𝜑𝑡−𝑞)
𝜑𝑡|که  زمانی  − 𝑞| =

𝜋/2 زیر اشباع تابع بنابراین،. گرددمی نهایتبی به واگرا شود،می 

 :شودمی استفاده

(40) 

𝑧2

𝑐𝑜𝑠(𝜑𝑡−𝑞)
=

{
𝑎𝑠𝑖𝑔𝑛( 𝑧2

𝑐𝑜𝑠(𝜑𝑡−𝑞)
𝑡𝑚𝑎𝑥 𝑓𝑜𝑟 |

𝑧2

𝑐𝑜𝑠(𝜑𝑡−𝑞)
| ≥ 𝑎𝑡𝑚𝑎𝑥

𝑧2

𝑐𝑜𝑠(𝜑𝑡−𝑞)
       𝑓𝑜𝑟  others

 .باشدمی هدف شتاب کران 𝑎𝑡𝑚𝑎𝑥در آن  که

فرض را در نظر  ینا 2 یهاثبات قض در[ 1] مقاله در: نکته

�̇�گرفته است که  < شده است  اعلام[ 16] مقاله در. باشدیم 0

�̇� یعنیجهت حرکت،  یبزرگ خطا یرکه مقاد > است  ممکن 0

 یداننتواند موشک را به م شده ارائه یموجب شود که قانون کنترل

 ینحل ا یهدف شود. برا رفتن ازدستبرخورد برساند و موجب 

 شده ارائه (35)-(33)معادلات  یبه جا یرز یمشکل، قانون کنترل

 :است

(41) 𝑎𝑚 = 𝑎𝑚𝑒𝑞 + 𝑎𝑚𝑠𝑤  

(42) 𝑎𝑚𝑒𝑞 =
𝑅

|𝑐𝑜𝑠 𝜃𝑚|
(

2|�̇�|�̇�

𝑅
+
𝑧2

𝑅

+
1

𝛽𝛾
|𝑒2|

2−𝛾𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑒2)
)

(43) 𝑎𝑚𝑠𝑤 =
1

|𝑐𝑜𝑠 𝜃𝑚|
(
𝛼1|𝑠|

1/2 𝑠𝑖𝑔𝑛( 𝑠)

+𝛼2 ∫ 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠)𝑑𝜏
)

|𝜃𝑚| یکه در ازا یافتدر توانمی معادله این از = 𝜋/2، 

𝑎𝑚 یبرا نهایت بیاندازه بزرگ  ینو ا شودیواگرا م نهایت بی به 

 برای بنابراین،. نیست موشک توسط تولید قابل عمل در شتاب

با  (41)در معادله  یشتاب موشک واقع ی،قانون کنترل سازیپیاده

 :شودیم یدهبر یراستفاده از تابع اشباع ز

(44) 𝑎𝑚 = {
𝑎𝑚𝑎𝑥𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑎𝑚) |𝑎𝑚| ≥ 𝑎𝑚 𝑚𝑎𝑥

𝑎𝑚 |𝑎𝑚| < 𝑎𝑚 𝑚𝑎𝑥
 

 .است موشک شتاب حد 𝑎𝑚𝑚𝑎𝑥در آن  که

 

 ینرسیمختصات ا یستمموشک در س یهاول موقعیت

𝑥𝑚0 = 𝑦𝑚0 = 0𝑚 موشک و  ینب یهاول یو فاصله نسب باشدمی

𝑅0هدف  = 10,000𝑚 یهاول یدخط د یهو زاو 𝑞0 = 𝜋/6𝑟𝑎𝑑 
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 ینبد ترتیب بهموشک و هدف  یهپرواز اول یایو زوا هاسرعت. است

𝑣𝑚صورت است:  = 500𝑚/𝑠، 𝜑𝑚0 = 𝜋/4، 

𝑣𝑡 = 250𝑚/𝑠  و𝜑𝑡0 = 2𝜋/3 . 

طبق رابطه زیر  �̇� یبرا یهمقدار اولبا توجه به موارد فوق 

 حاصل خواهد شد:

 �̇�(0) = 250𝑐𝑜𝑠(2𝜋/3 − 𝜋/6)  
−500𝑐𝑜𝑠(𝜋/4 − 𝜋/6) = -482.96m/s  

𝜃𝑖𝑚𝑝برخورد  یهزاو در رابطه فوق = 𝜋/2𝑟𝑎𝑑 شده انتخاب 

 𝑎2𝑚𝑚𝑎𝑥 ترتیب بهشتاب موشک و شتاب هدف  هایکران. است

 0.01 ،[1] در مقاله سازی شبیه ی. دوره زمانباشدیم    𝑎2𝑡𝑚𝑎𝑥 و

حل معادلات  یاولر برا یتمدر نظر گرفته شده است و الگور یهثان

در  یگرفته شده است. ول کار به یریدرگ یرخطیغ ینامیکید

 افزارنرم ode45 یوستهپ 23کننده حلاز  یپژوهش کنون

MATLAB مساله مورد نظر در این مقاله سازی شبیه یبرا 

 استفاده شده است.

𝑣𝑞0 ترتیب به 𝑧2و   𝑧1 یبرا یهاول یرمقاد = 𝑅(0)�̇�(0)   و

 برای شدهگرفتهکار به ی. پارامترهااندصفر در نظر گرفته شده

مرتبه  یمود لغزش 24رسیدن قانون غیرتکین، نهایی لغزش صفحه

 :هستند ینچن ESOدوم و 

𝛽 = 10, 𝛽01 = 50, 𝛽02 = 90, 𝛼 = 0.5  

𝜎 = 0.01, 𝜔0 = 90, 𝛾 = 1.5, 𝛼1 = 100, 𝛼2 = 0.25  

. روش باشدیم (12)معادله  در 𝜔 یهاول مقدار 𝜔0در آن  که

شده است و  سازیشبیه مقایسه برای نیز[ 1]گرفته شده در  کار به

𝑘 صورت بهآن  یپارامترها = 8, 𝜂0 = 90,  𝜀 = 0.2, 𝑎 =

10/𝜀 نظر گرفته شده اند که در آن   در𝜂0 یهاول مقدار 𝜂 می

. اندشده گرفته نظر در یکسان پارامترها نیز مشترک موارد در. باشد

ANTSMنام  با [1]روش مقاله وانگ 
مقاله با نام  ینو روش ا 25

SOTSM
  مشخص شده است. 26

در ادامه این بخش شش مورد مورد بررسی قرار گرفته و به 

تفکیک توضیح داده شده است. نتایج هر کدام از موارد ذکر شده 

و تفسیر نتایج نیز  آورده شده 7تا  3های الب شکلو در ق در ادامه

 .بیان شده است

 

 .اول مورد
𝑎𝑡ثابت  مقدار = 20𝑚/𝑠

شتاب هدف در نظر گرفته شده  برای 2

 ینداده شده است. در ا یشنما 2 شکلدر  سازی شبیه یجاست. نتا

و  SOTSMروش  یبرا یهثان 17.99حالت موشک ظرف مدت 

 زاویه. کندیبه هدف اصابت م  ANTSMروش  یبرا یهثان 17.31

 90و  SOTSMروش  یدرجه برا 90.4551 هدف با برابر برخورد

 تخمین)ب(، 2 شکل. در باشدیم  ANTSMروش  یدرجه برا

 در سپس و رسدمی 19.6 مقدار به ثانیه 2 مدت ظرف هدف شتاب

 دهنده نشانکه  ماندیم یباق 𝑚/𝑠2 20تا   19.9𝑚/𝑠2 ناحیه

 .باشدیشتاب هدف م ینتخم یدقت بالا

مقاله  ینا یکه تابع لغزش برا یافتدر توانمی)پ(  2 شکلاز 

 یدخط د یه)ج( زاو 2 شکل. در رسدیبه محدوده صفر م آرامی به

𝑞، مطلوب زاویه 𝑞𝐹 به برخورد  یکنزد ییانتها هایثانیه در را

که شتاب  یدد توانمی هم)د(  2 شکل. با توجه به نمایدمی دنبال

 یتقانون هدا ی. بهره بخش انتگرالکندیم ییرتغ آرامی بهموشک 

 حدود به که است شده داده نمایش)ه(  2 شکلدر  یمود لغزش

 .رسدمی 12 مقدار

 

 دوم. مورد

 فرض و است شده گرفته نظر در تریسخت شرایط بخش این در

دارد. شتاب هدف  ییکه شتاب هدف دامنه بالا شودمی

𝑎𝑡 = 30𝑚/𝑠
در  سازی شبیه یجنتا در نظر گرفته شده است. 2

حالت موشک ظرف مدت  ینداده شده است. در ا نمایش 3 شکل

به هدف  SOTSM یعنیمقاله  ینروش ا یبرا یهثان 20.78

که با استفاده از روش مقاله وانگ،  یدر حال کند،یاصابت م

ANTSM، یهزاو. کند مین اصابت هدف به گاههیچ موشک 

و  باشدیم درجه 91.6027برابر با   SOTSMروش  یبرخورد برا

 یهزاو یابیرد ییاول توانا یهثان 15پس از  یزن ANTSMروش 

 .دهدیبرخورد مطلوب را از دست م

 مقدار به ثانیه 2 مدت ظرف هدف شتاب)ب(،  3 شکلدر 

 رسدیم 𝑚/𝑠2 30به  یهثان 7و سپس در عرض  رسدمی 29.51

 شکل.  از باشدیشتاب هدف م ینتخم یدقت بالا دهنده نشانکه 

 و کندیم ییرتغ آرامی بهکه صفحه لغزش  یافتدر توانمی)پ(  3

،  𝑞 یدخط د یه)ج( زاو 3 شکل. در رسدمی صفر همسایگی به

 .یدنمایدنبال م یهثان 10را را ظرف حدود  𝑞𝐹مطلوب  یهزاو

که شتاب موشک  یدد توانمی هم)د(  3 شکلبا توجه به 

روش  درو  کندیم ییرتغ آرامی به SOTSMروش  یبرا

ANTSM آن از و رسدمی خود اشباع حد به شتاب ،سرعت به یزن 

 نمایش)ه(  3 شکلدر  یمود لغزش ی. بهره انتگرالشودنمی خارج

 .کندمی تغییر 11 تا 10 عدد بین که است شده داده

 



 

 هوافضا يدانش و فناورنشریة علمي  116
 

هدا
ن 

انو
ق

ي
 ت

زش
د لغ

مو
 ی

رو
راه 

هم
به 

رم 
م ن

دو
به 

مرت
ي

گر
ت

 
ارا

ف د
هدا

ر ا
راب

ر ب
ش د

شا
اغت

 ی
زاو

 با 
الا

ر ب
انو

م
 هي

 مع
رد

خو
بر

 نی

 
 )الف(

 
 ()ب

  
 )ج( )پ(

  
 )ه( )د(

𝑎𝑡هدف با شتاب  یریرهگ یبرا یجنتا. 2 شکل = 20𝑚/𝑠
)د( شتاب  یدخط د یهشتاب هدف )پ( صفحه لغزش )ج( زاو ین)ب( تخم ی)الف(. فاصله نسب 2

 انتگرالیموشک )ه(  بهره 

 

 .سوم مورد

 بالایی فرکانس با هدف شتاب که شودمی فرض نیز بخش این در

𝑎𝑡. شتاب هدف کندمی تغییر = 20 𝑠𝑖𝑛( 1.75𝑡)𝑚/𝑠
در نظر  2

داده شده  یشنما 4در شکل  سازی شبیه یجگرفته شده است. نتا

 روش یبرا یهثان 24.05حالت موشک ظرف مدت  یناست. در ا

SOTSM  روش  یبرا یهثان 27.79وANTSM   به هدف اصابت

روش  یدرجه برا 93.0357برخورد برابر با   یه. زاوکندیم

SOTSM  روش  یدرجه برا 91.28وANTSM  در. باشدیم 

 شتاب به ثانیه 10 مدت ظرف هدف شتاب تخمین)ب(،  4 شکل

که  یافتدر توانمی)پ(  4 شکل از. گرددمی همگرا واقعی هدف

 نوسان صفر  حول و کندمی تغییر نوسانی حالت به لغزش صفحه

به  یی، در مراحل نها 𝑞 یدخط د یه)ج( زاو 4در شکل  .کندمی

می هم)د(  4 شکل در. رسدیم  𝑞𝐹مطلوب  یهمقدار زاو یکینزد

فرکانس شتاب  بالابودنکه شتاب موشک با توجه به  یدد توان

شتاب دو  یسهبا مقا علاوه به. کندیم ییرتغ یشتریهدف با سرعت ب

رد که در روش ملاحظه ک توانیم ANTSMو  SOTSM روش
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SOTSM یدهشتاب موشک کمتر است و کمتر به حد اشباع رس 

 بهره. کندیرا صرف م یکمتر یروش انرژ ینا یناست، بنابرا

 مقدار حدود به که است شده داده نمایش)ه(  4 شکل در انتگرالی

.است بزرگتر اندکی ثابت شتاب به نسبت که رسدمی 12.5

 

 
 )الف(

 
 )ب(

 
  )پ(

 )ج(

 
 )د(

 
 )ه(

𝑎𝑡هدف با شتاب  یریرهگ یبرا یج. نتا3 شکل = 30𝑚/𝑠
)د( شتاب  یدخط د یهشتاب هدف )پ( صفحه لغزش )ج( زاو ین)ب( تخم ی)الف(. فاصله نسب 2

 انتگرالیموشک )ه(  بهره 

 

 .چهارم مورد

 و بالایی فرکانس با هدف شتاب که شودمی فرض بخش این در

 لحاظ شده در این بخش شتاب هدف .کندمی تغییر بالایی دامنه

𝑎𝑡 = 35 𝑠𝑖𝑛( 1.75𝑡)𝑚/𝑠
 یجدر نظر گرفته شده است. نتا 2

حالت، در  ینداده شده است. در ا یشنما 5 شکلدر  سازی شبیه

به هدف اصابت  یهثان 23.5موشک ظرف مدت  SOTSMروش 

به فاصله  26.05 یهدر ثان ANTSMو در روش وانگ،  کندمی

      صورت برخورد ولی رسدمی متریسانتی 16 27رفتن ازدست

 97.1782برابر با  SOTSMروش  یبرخورد برا یه. زاوگیردنمی

. باشدیدرجه م 99.5956برابر با  ANTSMروش  یدرجه و برا

 به ثانیه 13 مدت ظرف هدف شتاب تخمین)ب(،   5 شکلدر 

 توانمی)پ(  5 شکل. از گرددمی همگرا واقعی هدف شتاب
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 حول و کندمی تغییر نوسانی حالت به لغزش صفحهکه  یافتدر

، در مراحل  q یدخط د یه)ج( زاو 5 شکل در. کندمی نوسان صفر

)د(  5 شکل در. رسدیم  𝑞𝐹مطلوب  یهمقدار زاو یکیبه نزد یینها

فرکانس  بالابودنکه شتاب موشک با توجه به  یدد توانمی هم

در  یچینگ. بهره سوئکندیم ییرتغ یشتریشتاب هدف با سرعت ب

     12.2 مقدار حدود به که است شده داده نمایش)ه(  5 شکل

عملکرد هر  یبررس یمختلف برا یعدد سازیشبیه چهار .رسدمی

سازییهشب ینا یجانجام شد. نتا ANTSMو  SOTSM روش دو 

جدول  ینخلاصه آمده است. با توجه به ا طور به 1در جدول  ها

اول که دو روش عملکرد  سازییهشب جز بهکه  یافتدر توانیم

عملکرد  یدر موراد ANTSMو روش  اند داشته یمشابه تقریباً

 یبالا یبا مانورها هاسازییهشب یرداشته است، در سا یبهتر

هم از نظر زمان برخورد و هم  SOTSMمقاله،  ینهدف، روش ا

 داشته است. یبرخورد عملکرد بهتر یهز نظر زاوا

 

 

 
 )الف(

 
 )ب(

 
 )پ(

 
 )ج(

 
 )د(

 
 )ه(

𝑎𝑡هدف با شتاب  یریرهگ برای یج. نتا4 شکل = 20 sin(1.75𝑡)𝑚/𝑠  د(  یدخط د یهشتاب هدف )پ( صفحه لغزش )ج( زاو ین)ب( تخم ی)الف(. فاصله نسب(

 انتگرالیموشک )ه(  بهره  شتاب
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 )ج( )پ(

  
 )ه( )د(

𝑎𝑡 شتاب با هدف رهگیری برای نتایج. 5 شکل = 𝟑𝟓 sin(1.75𝑡)𝑚/𝒔
 یدخط د یهشتاب هدف )پ( صفحه لغزش )ج( زاو ین)ب( تخم ی)الف(. فاصله نسب 𝟐

 انتگرالی)د( شتاب موشک )ه(  بهره 

 

 آزمایش 4 برای سازیشبیه نتایج .1 جدول

20𝑚/𝑠2 30𝑚/𝑠2 20 هدف شتاب 𝑠𝑖𝑛( 1.75𝑡)𝑚/𝑠2 35 𝑠𝑖𝑛( 1.75𝑡)𝑚/𝑠2 80𝑚/𝑠2 

ANTSM 

 55.48 99.6 91.28 برخورد عدم 17.31 )درجه( برخورد زاویه

 with (s) 26.05 27.79 برخورد عدم 90 (یه)ثان برخورد زمان
miss distance = 16cm 

39.7 (s) 

 34.52 9.6 1.28 برخورد عدم 0 )درجه( انحراف

SOTSM 

 56.6 97.18 93.04 91.6 90.45 )درجه( برخورد زاویه

 40.64 23.5 24.05 20.78 17.99 (یه)ثان برخورد زمان

 33.4 7.18 3.04 1.6 0.45 )درجه( انحراف

ANTSM: adaptive nonsingular terminal sliding mode, SOTSM: second order terminal sliding mode 
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  .پنجم مورد

بزرگ در نظر گرفته شده  یاربخش شتاب هدف با دامنه بس ینا در

𝑎𝑡است. شتاب هدف  = 80𝑚/𝑠
در نظر گرفته شده است.  2

𝑅0موشک و هدف  ینب یهاول یفاصله نسب = 4,000𝑚 فرض 

 یجاست. نتا یقبل هایبخش همانند موارد باقی و است شده

حالت  ینداده شده است. در ا یشنما 6 شکل در سازی شبیه

 یعنیمقاله  ینروش ا یبرا یهثان 40.64موشک ظرف مدت 

SOTSM و با استفاده از روش مقاله  کند،یبه هدف اصابت م

. کند میبه هدف اصابت  39.7موشک در زمان  ،ANTSMوانگ، 

و  باشدیدرجه م 56.6برابر با  SOTSMروش  یبرخورد برا یهزاو

 .باشدیم 54.4 یزن ANTSMروش 

 رسدیم 𝑚/𝑠2 80)ب(، شتاب هدف به مقدار  6 شکل در

)پ(  6 شکل از. است مقدار این اطراف در هاییپرش دارای ولی

 صفر مقدار به ثانیه 35 زمان در لغزش صفحه دریافت توانمی

را  𝑞𝐹مطلوب  یه، زاو 𝑞 یدخط د یه)ج( زاو 6 شکل در. رسدمی

 6 شکل به توجه با. ماندمی باقی آن اطراف در ولی کندیمندنبال 

 SOTSMروش  یکه که شتاب موشک برا یدد توانمی هم)د( 

 در لغزشی مود انتگرالی بهره. است ترنرم ANTSMنسبت به 

 .رسدمی 18 عدد به که است شده داده نمایش)ه(  6 شکل

 

 .ششم مورد

با  SOTSM یعنیمقاله  یندر ا شده ارائهبخش روش  ینا در

. شتاب شودمی مقایسه( APN) 28افزوده یتناسب یروش ناوبر

 دست به ESO گر رؤیتاز  شودیفرض م یزن APNهدف در روش 

𝑎𝑡آمده است. شتاب هدف  = 30𝑚/𝑠
در نظر گرفته شده  2

 است: یرز صورت به APNدر روش  یتاست. قانون هدا

(45) 𝑎𝑚 =
3

𝑡𝑔𝑜
2 [𝑥1(𝑡) + 𝑥2(𝑡)𝑡𝑔𝑜 +

1

2
𝑎𝑡𝑞( 𝑡)𝑡𝑔𝑜

2 ]

𝑥1(𝑡)در آن  که = 𝑞(𝑡)𝑅(𝑡)  و𝑥2(𝑡) = 𝑥1̇(𝑡) باشدیم 

و  گر رؤیت یناست و از تخم یدکه شتاب عمود بر خط د 𝑎𝑡𝑞و 

 .باشدیم 𝑧2که برابر با  آیدیم دست به (29)معادله 

 ینداده شده است. در ا یشنما 7 شکلدر  سازی شبیه نتایج

 یعنیمقاله  ینروش ا یبرا یهثان 20.78حالت موشک ظرف مدت 

SOTSM که با استفاده از روش  یدر حال کند،یبه هدف اصابت م

APN، برخورد  یه. زاوکند مین اصابت هدف به گاههیچ موشک

و روش  باشدیدرجه م 91.6027برابر با  SOTSMروش  یبرا

APN برخورد مطلوب را ندارد چون در قانون  یهزاو یابیرد ییتوانا

)ب(،  7 شکلدر نظر گرفته نشده است. در  یهدف ینآن چن هدایت

 سپس و رسدیم 29.51به مقدار  یهثان 2شتاب هدف ظرف مدت 

دقت  دهنده نشانکه  رسدیم 𝑚/𝑠2 30 به ثانیه 7 عرض در

 توانمی)پ(  7 شکل از. باشدیشتاب هدف م ینتخم یبالا

یم ییرتغ آرامی به SOSTMکه صفحه لغزش در روش  یافتدر

که صفحه  یزن APN. در روش رسدمی صفر همسایگی به و کند

 نشده است. یفلغزش تعر

را ظرف  𝑞𝐹مطلوب  یه، زاو 𝑞 یدخط د یه)ج( زاو 7 شکل در

 APN. روش یدنمایدنبال م SOTSMروش  در یهثان 10حدود 

)د(  7 شکل مطلوب را ندارد. با توجه به یهزاو یبتعق ییتوانا یزن

 SOTSMروش  یکه که شتاب موشک برا یدد توانمی هم

شتاب به حد اشباع  یزن APNو در روش  کندیم ییرتغ آرامی به

 داده نمایش)ه(  7 شکل در لغزشی مود انتگرالی بهره. رسدیخود م

 .کندمی تغییر 11 تا 10 عدد بین که است شده

 

گیرینتیجه

مرتبه  یبا استفاده از کنترل مود لغزش یتمقاله، قانون هدا ینا در

صفحه  محدود زمان یداریدوم ارائه شده است و با توجه به پا

شتاب هدف  ،علاوه به. باشدیم یزن 29یینها یمود لغزش یکلغزش 

 گر رؤیت یکنامعلوم در نظر گرفته شده است و با استفاده از  یزن

 با و شودمی زده ینتخم خوبی بهشتاب هدف  یافته توسعهحالت 

. شودمی جبران هدف مانور هدایت قانون در تخمین این از استفاده

مرتبه دوم  یرا کنترل مود لغزش شده ارائهروش  توانمی بنابراین،

بر  ییمرتبه دوم نها یکنترل مود لغزش یاو  (SOTSM) 30یینها

 .یدنام (ESOSOTSM) 31یافته توسعهحالت  گر رؤیت یمبنا

 مود کنترل از استفاده واسطه به ،شده ارائه یتقانون هدا

از عدم  یناش 32وزوز بنابراین، و باشدمی نرم دوم، مرتبه لغزشی

با  علاوه به. یمروش ندار ینمعمول را در ا یمود لغزش یوستگیپ

 با مواجهه در روش این که دید توانمی نیز هاسازییهتوجه به شب

 زمان بر علاوه و دارد خوبی بسیار عملکرد بالا، مانورهای با اهداف

 .نمایدمی تضمین نیز را مطلوب برخورد زاویه کوتاه، برخورد
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𝒂𝒕 شتاب با هدف رهگیری برای نتایج. 6 شکل = 𝟖𝟎 𝒎/𝒔
)د( شتاب  یدخط د یهشتاب هدف )پ( صفحه لغزش )ج( زاو ین)ب( تخم ی)الف(. فاصله نسب 𝟐

 انتگرالیموشک )ه(  بهره 
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 )ب( )الف(

  
 )ج( )پ(

  
 )ه( )د(

𝒂𝒕 شتاب با هدف رهگیری برای نتایج. 7 شکل = 30 𝒎/𝒔
)د( شتاب  یدخط د یهشتاب هدف )پ( صفحه لغزش )ج( زاو ین)ب( تخم ی)الف(. فاصله نسب 𝟐

 انتگرالیموشک )ه(  بهره 
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1 . warhead 

2 . Directional kill mechanism 

3 . Tail-controlled 

4 . Input saturation 

5 . Integrated guidance and control 

6 . jerk 

7 . smooth 

8 . Airframe actuator 

9 . Anti-aircraft missile 

10 . Back-stepping 
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11 . Active disturbance rejection control 

12 . Feedback linearization 

13 . Terminal sliding mode control 

14 . Extended state observer 

15 . lethality 

16 . warhead 

17 . Material points 

18 . interception 

19 . seeker 

20 . LaSalle theorem 

21 . Homogeneous 

22 . dilation 

23 . solver 

24 . Reaching law 

25 . Adaptive nonsingular terminal sliding mode 

26 . Second order terminal sliding mode 

27 . Miss distance 

28 . Augmented proportional navigation 

29 . Terminal sliding mode 

30 . Second order terminal sliding mode 

31 . Extended state observer-based second order terminal sliding mode 

32 . chattering 


