
 
 

131 
 

 

 2شماره -12سال 

 1402 پاییز و زمستان
 
 

 نشریه علمی
 

 نش و فناوری هوا فضادا 

 

 

 

 
 

 
   

ی  
بتن

 م
ی

ار
ش

آب
ر 

ختا
سا

با 
ن 

گا
دو

ن 
ورا

 د
به

رتا
ل پ

تر
کن

و 
ت 

دای
ه   

جع
مر

ل 
د

 م
ی

بیق
ط

ل ت
تر

کن
و 

ک 
می

ینا
 د

ون
وار

ر 
ب

    
    

    
    

    
    

   
 

 

 

هدایت و کنترل پرتابه دوران دوگان با ساختار آبشاری مبتنی بر وارون دینامیک و 

 کنترل تطبیقی مدل مرجع

 20/05/1400تاریخ دریافت: 

 19/06/1401تاریخ پذیرش: 

 3، سید حسین ساداتی2جلال کریمی، 1یمحمدرضا رجب
 اشتر ، مجتمع دانشگاهی هوافضا، دانشگاه صنعتی مالکدانشجو دکتری -1

 karimi_j@mut.ac.ir، اشتر ، مجتمع دانشگاهی هوافضا، دانشگاه صنعتی مالکدانشیار -2

 اشتر ، مجتمع دانشگاهی هوافضا، دانشگاه صنعتی مالکدانشیار -3

  چکیده

ار آبشاری بررسی شده است. ارائه در تحقیق حاضر هدایت و کنترل یکپارچه پرتابه با دوران دوگان با کمک ساخت

راهکار دینامیکی پرتابه با دوران دوگان، به منظور کاهش هزینه و جلوگیری از اشباع حسگرهای ناوبری در 

های با دوران بسیار بالا و همچنین تسهیل کنترل با توجه به دینامیک متغیر و غیر خطی پرتابه در طول مسیر  پرتابه

و اثرات  برای این منظور از مدل غیرخطی در دینامیک هفت درجه آزادی استفاده پرواز انجام گردیده است.

ای که در حلقه داخلی و میانی آن از حلقههای سمت و فراز لحاظ شده است. یک کنترلر سهکوپلینگ بین کانال

ه شتاب اثر وارون دینامیک و در حلقه خارجی کنترل تطبیقی مدل مرجع استفاده شده و همچنین در فرمان حلق

روش ناوبری تناسبی و عملکرد ساختار هدایت و تغییرات فشار دینامیکی لحاظ شد. در طراحی حلقه هدایت از 

سازی کنترل پیشنهاد شده، در شرایط با و بدون وجود عدم قطعیت در ضرایب آیرودینامیکی ارزیابی و از شبیه

ورد ارائه،  استفاده گردیده است. مقایسه عملکرد الگوریتم کارلو به منظور نشان دادن کارایی ساختار مآماری مونت

، به همراه شبیه سازی PIDپیشنهادی نیز، با ساختار کنترلی آبشاری که در حلقه خارجی از کنترلر کلاسیک 

 یکپارچه مسیر تا رسیدن به هدف، انجام شده و نتایج آن ارائه گردیده است.

سازی آماریان، هدایت و کنترل یکپارچه، ساختار کنترل آبشاری، وارون دینامیک، کنترل تطبیقی مدل مرجع، شبیهپرتابه با دوران دوگ :های کلیدی واژه 

Guidance and control of a dual-spin projectile using dynamic 

inversion method and MRAC-PID controller in cascade structure 

Mohamad Reza Rajabi1, Jalal Karimi2, Seyed Hossein Sadati2 

1- Ph.D Student, Faculty of Aerospace, Malek Ashtar University of Technology, Iran. 

2- Associate Professor,, Faculty of Aerospace, Malek Ashtar University of Technology, Iran.  

Abstract 

In current study, an integrated guidance and control system is assessed for a projectile having 

dual spin motion in the cascade control structure. In this way, a nonlinear seven degrees of 

freedom model is used and coupling effects of pitch and yaw channels is taken into 

consideration. Based on cascaded control structure, a three-loops controller is designed, 

which in inner and middle loops the dynamic inversion method is used, and in the outer loop, 

an adaptive model based on PID controller is designed. The dynamic pressure contribution in 

acceleration command is also taken into account. The performance of the designed guidance 

and control system is assessed in presence of uncertainties via Monte Carlo statistical 

simulations. The results of suggested algorithm are compared with that of a cascade control 

having a classic PID controller in its outer loop. The results show the superior performance of 

the proposed algorithm in achieving the target and control effort. 
Keywords:  Dual-spin projectile, integrated guidance and control, cascade control structure, dynamic inversion 

method, Adaptive model reference control. 
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 . مقدمه1
های هدایت شونده به دلیل های اخیر، پرتابهر سال

های ناوبری، هدایت و پیشرفت در زیر سیستم

اند. این تحول از نظر کنترل متحول شده

. [1]باشد افزاری قابل توجه میافزاری و نرم سخت

بهبود کارایی حسگرهای ناوبری، افزایش سرعت 

هایی از عملگرها و افزایش قدرت پردازش نمونه

 باشند.پیشرفت کارایی سخت افزاری می

های های کنترل و الگوریتمهمچنین استراتژی

اند. اما در هدایتی مربوط به آن هم توسعه یافته

 های دورانطراحی اتوپایلوت مورد استفاده در پرتابه

های پایدار با توجه به تداخل دینامیکی در کانال

های نوین و به سمت و فراز، استفاده از مکانیزم

های متفاوت در هدایت و کنترل دنبال آن الگوریتم

های اخیر در خور توجه است. باتوجه آنها در سال

به اینکه در وسایل هدایت شونده با نرخ دوران بالا، 

چار اشباع شده و این حسگرهای ناوبری و کنترل د

شود، یکی مساله باعث کاهش کارایی اتوپایلوت می

های مطرح در خصوص کنترل از استراتژی

های دوران بالا استفاده از ساختار دوران  پرتابه

دوگان است. در تحقیق حاضر یک پرتابه با دوران 

دوگان نوعی، دارای دو جفت بالک کنترلی کانارد 

های کنترلی هر ه است. بالکمورد ارزیابی قرار گرفت

کدام فرامین کنترلی را از مجموعه هدایت و کنترل 

کنند و بخش هدایت و کنترل توسط دریافت می

یک رولر بیرینگ از بخش دوار پرتابه مجزا شده 

 است.

و  5، لی4، سیو3، کاستلو2، تئودولیس1ورنرت

بسیاری از محققین دیگر در کنترل پرتابه دوران 

اند.کاستلو با ایجاد عدم تقارن شتهدوگان نقش دا

آیرودینامیکی توانست پرتابه را به نقطه هدف 

نزدیک کند و دایره خطا را کاهش دهد و در نتیجه 

. [3, 2]احتمال برخورد به هدف را افزایش داد 

های غیر آیرودینامیکی و کاستلو با استفاده از روش

ییر در مشخصات جرمی پرتابه توانست پرتابه را تغ

. نوریس [6-4]کنترل نموده و به هدف نزدیک کند 

های با دوران دوگان و به پایداری گلوله 6و حمید

. [7]اند تعیین پارامترهای مؤثر بر آن پرداخته

ورنرت و تئودولیس از مدل پارامترهای خطی 

را در محدوده پاکت پروازی برای پرتابه  7متغیر

دوران دوگان استفاده نمودند و تخمینی از مدل 

غیر خطی با کاربرد در آنالیز پایداری دینامیکی 

لی نیز برای . لی و هان[8]پرتابه ارائه نمودند 

های با دوران دوگان ساختار کنترل آبشاری پرتابه

. در تحقیق [9] با دو حلقه کنترلی را ارائه نمودند

ی قرار نگرفته و لی، کنترل کانال رول مورد ارزیاب

های مختلف، در حلقه همچنین تأثیر عدم قطعیت

سازی یکپارچه هدایت و کنترل کنترل و شبیه

 ارزیابی نشده بود.

در تحقیق حاضر، با استفاده از معادلات 

غیرخطی هفت درجه آزادی پرتابه دوران دوگان با 

لحاظ نمودن مدل غیرخطی آیرودینامیک و اثرات 

لی و عرضی به دلیل وجود کوپلینگ مودهای طو

عوامل مختلف همانند دوران بالا و اثرات مگنس، 

یک سیستم هدایت و کنترل یکپارچه طراحی 

گردد. در اینجا از ساختار کنترل آبشاری به  می

دلیل قابلیت آن در لحاظ نمودن دینامیک غیر 

 [9]گردد و برخلاف مرجع خطی پرتابه استفاده می

ای و شتاب استفاده که از دو حلقه سرعت زاویه

شده، کنترلر دارای سه حلقه است که به ترتیب از 

های کنترل شتاب، خارج به داخل شامل حلقه

ای پرتابه های دوران زاویهزوایای حمله و نرخ

باشد. برای ایجاد مقاومت در برابر اغتشاشات  می

ه وارده، یک کنترلر تطبیقی مدل مرجع در حلق
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های دیگر هم از گردد. در حلقهخارجی طراحی می

بر اساس وارون دینامیک استفاده شده  PIکنترلر 

بین استفاده از کنترل تطبیقی مدل  است. مقایسه

مرجع و کلاسیک در حلقه خارجی با استفاده 

سیستم هدایت وکنترل یکپارچه در حضور عدم 

سازی های آیرودینامیکی با شبیهقطعیت

 2در ادامه، در بخش گیرد.رلو، صورت میکا مونت

سازی دینامیکی پرتابه دوران دوگان، در  مدل

کنترل آبشاری تطبیقی مبتنی بر وارون  3بخش

طراحی الگوریتم هدایت، در  4دینامیک، در بخش

شبیه سازی هدایت و کنترل یکپارچه ارائه  5بخش 

پیشنهادات و کارهای آتی بیان  6شود. در بخشمی

 گردد.می

 سازی دینامیکی. مدل2

در این پژوهش برای تحلیل رفتار جریان، معادلات 

بقای جرم، مومنتم و معادلات بقای انرژی حل 

استوکس  -شوند. معادلات متوسط زمانی ناویر می

حاکم بر میدان جریان، به ترتیب معادله پیوستگی 

گیری شده و   و معادلات ناویراستوکس متوسط

تگی موجود در میدان معادلات مربوط به آشف

پذیر با دوران دوگان پرتابه هدایتباشند.  می جریان

باشد: قسمت جلویی بدنه دارای دو بخش اصلی می

باشد. این که شامل اجزای هدایت و کنترل می

قسمت سرعت دورانی پایینی دارد. قسمت بدنه، که 

دارای سرعت دورانی بالا بوده و قسمت عمده 

قسمت  دهد.را تشکیل میجرمی و حجمی پرتابه 

بدنه با توجه به دوران بالایی که دارد وظیفه تأمین 

را نیز بر عهده دارد. در  8پایداری ژیروسکوپی

شماتیک پرتابه با دوران دوگان نشان داده  1شکل

 شده است.

 
 پذیرا دوران دوگان هدایتاز پرتابه ب نمایی - 1شکل

برای بیان معادلات حرکت وسیله پرنده از     

های مختلف شامل دستگاه مختصات متصل دستگاه

به زمین، دستگاه مختصات باد و دستگاه مختصات 

شود. دستگاه بدنی شامل متصل بدنی استفاده می

دو نوع دستگاه است: دستگاه بدنی که همراه بدنه 

-دستگاه بدنی چرخان گفته میچرخد و به آن می

های شود و دستگاه بدنی غیرچرخان که حول کانال

سمت و فراز دوران دارد، اما حول محور طولی بدنه 

در کاربردهای طراحی سیستم فاقد دوران است.

کنترل متداول است که از دستگاه بدنی غیرچرخان 

شود. تثبیت دوران حول محور طولی، استفاده می

ی غیرچرخان با تنظیم دو پارامتر هادر دستگاه

�̇� = 𝑝و  0 = شود که به ترتیب، مشخص می 0

و دستگاه بدنی  9ثابت دستگاه بدنی صفحه

معادلات هفت درجه  شود.نامیده می 10غیرچرخان

آزادی غیرخطی در دستگاه بدنه غیرچرخان، مطابق 

برای پرتابه به صورت زیر است: [10]با مرجع 

 معادلات مربوط به بردار سرعت عبارتند از:

(1) 

[

�̇�𝐵

�̇�𝐵

�̇�𝐵

] =
1

𝑚
[

𝐹𝑥

𝐹𝑦

𝐹𝑧

] + 𝑔 [

−𝑆𝑞

0
𝐶𝑞

]

− [

0 −𝑟 𝑞
𝑟 0 𝑟𝑡𝑞
−𝑞 𝑟𝑡𝑞 0

] [

𝑢𝐵

𝑣𝐵

𝑤𝐵

]

ای در های زاویهمعادلات دیفرانسیل نرخ دوران

 های رول، پیچ و یاو به صورت زیر است:کانال
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(2) 

[

�̇�𝑓

�̇�𝑎

�̇�
�̇�

] =

[
 
 
 
 
 
 
 
 
𝑚𝑙,𝑓

𝐼𝑥𝑥
𝑓

𝑚𝑙,𝑎

𝐼𝑥𝑥
𝑎

𝑚𝑚

𝐼𝑦𝑦

𝑚𝑛

𝐼𝑧𝑧 ]
 
 
 
 
 
 
 
 

−

[
 
 
 
 
 
 
0
0

𝑟(𝑝𝑓 . 𝐼𝑥𝑥
𝑓

+ 𝑝𝑎𝐼𝑥𝑥
𝑎 )

𝐼𝑦𝑦
+ 𝑟2t𝜃

−
𝑞(𝑝𝑓 . 𝐼𝑥𝑥

𝑓
+ 𝑝𝑎. 𝐼𝑥𝑥

𝑎 )

𝐼𝑧𝑧
− 𝑞𝑟t𝜃]

 
 
 
 
 
 

 

 معادلات مربوط به زوایای اویلر عبارتند از:

(3) [
 
 
 
 
𝑓�̇�

𝑓�̇�
�̇�
�̇� ]

 
 
 
 

=

[

1
0
      

0
1
       

0
0
    

0
0
   

0
0
    

1
0
    

     

t𝜃
t𝜃
0
1/𝐶𝜃

] [

𝑝𝑓

𝑝𝑎

𝑞
𝑟

]

ارتباط بین سرعت دستگاه بدنی پرتابه با 

ابطه زیر برقرار سرعت در دستگاه اینرسی از طریق ر

 شود:می

(4) [
�̇�
�̇�
�̇�
]

E

= [

𝐶𝜃𝐶𝜓 −𝑆𝜓 𝑆𝜃𝐶𝜓

𝐶𝜃𝑆𝜓 𝐶𝜓 𝑆𝜃𝐶𝜓

−𝑆𝜃 0 𝐶𝜃

] [

𝑢𝐵

𝑣𝐵

𝜔𝐵

] 

C𝜃(، 4)در معادله  = cos(𝜃) وS𝜃 = sin(𝜃)

 است.

در وسایل پرنده دارای تقارن محوری، مثل 

وسیله مورد نظر، مشخصات آیرودینامیکی کانال 

فراز و سمت معادل همدیگر هستند. این برابری در 

 .[11]نشان داده شده است  1جدول 
 

 برابری ضرایب آیرودینامیکی کانال پیچ و یاو -1جدول 

𝐶𝑚𝑝𝛽
𝑎 = 𝐶𝑛𝑝𝛼

𝑎  𝐶𝑚𝛼 = 𝐶𝑛𝛽 

𝐶𝑚𝛼 = 𝐶𝑛𝛽 C𝑚𝑞 = 𝐶𝑛𝑟  

𝐶𝑁𝛿𝑒
= 𝐶𝑌𝛿𝑟

 𝐶𝑚�̇� = 𝐶𝑛�̇� 

𝐶𝑚𝛿𝑒
= 𝐶𝑛𝛿𝑟 𝐶𝑌𝑝𝛼

𝑎 = 𝐶𝑁𝑝𝛽
𝑎  

𝐶𝑁𝛼 = 𝐶𝑌𝛽 𝐶𝑌𝑝𝛼
𝑓

= 𝐶𝑁𝑝𝛽
𝑓

 

--- 𝐶𝑚𝑝𝛽
𝑓

= 𝐶𝑛𝑝𝛼
𝑓

 

با لحاظ نمودن تقارن محوری، نیروهای 

به صورت زیر بیان  (1)آیرودینامیکی در معادله 

 [12-9]شوند می

(5) 𝐹𝑥 = �̅�𝑆𝑟𝑒𝑓(𝐶𝐴𝑓𝑜𝑟𝑏𝑜𝑑𝑦 + 𝐶𝐴𝑎𝑓𝑡𝑏𝑜𝑑𝑦) 

(6) 𝐹𝑦 = �̅�𝑆𝑟𝑒𝑓 (
𝐶𝑌𝛽

𝛽 + 𝐶𝑦𝑝𝛼  𝛼
𝑝𝑎𝐷𝑟𝑒𝑓

2𝑉
+𝐶𝑌𝛿

𝛿𝑦

) 

(7) 𝐹𝑧 = −�̅�𝑆𝑟𝑒𝑓 (
𝐶𝑁𝛼

𝛼 + 𝐶𝑁𝑝𝛽 𝛽
𝑝𝑎𝐷𝑟𝑒𝑓

2𝑉
+𝐶𝑁𝛿

𝛿𝑧

) 

های وارد بر پرتابه دوران دوگان از گشتاور

 روابط زیر قابل محاسبه است:

(8) 

[

𝑚𝑙,𝑓

𝑚𝑙,𝑎
𝑚𝑚

𝑚𝑛

] = �̅�𝑆𝑟𝑒𝑓𝐷𝑟𝑒𝑓

(

 
 
 
 
 
 [

𝐶𝑙𝛿

0
𝐶𝑚0

𝐶𝑛0

] + (
𝐷𝑟𝑒𝑓

2𝑉
)

[
 
 
 
 
𝐶𝑙𝑝𝑓

𝑝𝑓

𝐶𝑙𝑝𝑎
𝑝𝑎

𝐶𝑚𝑞
𝑞

𝐶𝑛𝑟
𝑟 ]

 
 
 
 

+

(
𝑝𝑎𝐷𝑟𝑒𝑓

2𝑉
)

[
 
 
 
0
0
𝐶𝑚𝑝

𝐶𝑛𝑝 ]
 
 
 

+ [

0
0
𝐶𝑚𝛿

𝛿𝑧

𝐶𝑛𝛿
𝛿𝑦

]

)

 
 
 
 
 
 

+ [

𝑚𝑓,𝑎

−𝑚𝑓,𝑎

0
0

]

( از روابط زیر به 9)در معادله 𝑚𝑓,𝑎گشتاور

 آید:دست می

(9) 
𝑚𝑓,𝑎 = 𝐹𝑁.𝐷𝑟𝑒𝑓 . 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑝𝑎 − 𝑝𝑓).

(𝑘𝑠 + 𝑘𝑣|𝑝𝑎 − 𝑝𝑓|) 

مقادیر لزجت استاتیکی  𝑘𝑣و  𝑘𝑠، (9)در رابطه 

و دینامیکی سیال در مکانیزم رولبیرینگ است که 

وظیفه جداسازی قسمت جلویی و قسمت عقبی 

بدنه را برعهده دارد. بر اساس این رابطه وقتی که 

دار دوران در لحظه اول پرتاب برابر باشد، یعنی مق



 

 
 

135 
 

 

 2شماره -12سال 

 1402 پاییز و زمستان
 
 

 نشریه علمی
 

 نش و فناوری هوا فضادا 

 

 

 

 
 

 
   

ی  
بتن

 م
ی

ار
ش

آب
ر 

ختا
سا

با 
ن 

گا
دو

ن 
ورا

 د
به

رتا
ل پ

تر
کن

و 
ت 

دای
ه   

جع
مر

ل 
د

 م
ی

بیق
ط

ل ت
تر

کن
و 

ک 
می

ینا
 د

ون
وار

ر 
ب

    
    

    
    

    
    

   
 

 

 

𝑝𝑎 = 𝑝𝑓ها در روی قسمت ، به دلیل وجود بالک

ها در اثر ممانعت جریان هوا همانند جلویی، بالک

ترمز عمل نموده و باعث کاهش چرخش قسمت 

شوند که به معنی منفی بودن ضریب جلویی می

𝐶𝑙𝑝استهلاک دوران،  <  باشد.، می0

نابراین دوران قسمت جلویی کمتر از بدنه ب

𝑝𝑎)باشد عقبی می − 𝑝𝑓) > لذا، گشتاور وارد  0

باشد. یعنی بر قسمت عقبی کاهنده یا منفی می

𝑚𝑓,𝑎 < ، در نتیجه دوران دماغه یا قسمت 0

 [12]یابد جلویی کاهش می

برایند نیروی وارد  (12) تا (10)های در معادله

جداکننده بخش جلویی و  3بر محل رولربیرینگ

عقبی، با توجه به نیروی پسای دو قسمت جلویی و 

 آید، یعنی:عقبی به دست می

(10) 𝐹𝑁 = 𝑋𝑓 − 𝑋𝑎 

(11) 𝑋𝑓 = 𝐶𝐷
𝑓
�̅�𝑆𝑟𝑒𝑓 

(12) 𝑋𝑎 = 𝐶𝐷
𝑎�̅�𝑆𝑟𝑒𝑓 

در دو  𝛽و  𝛼به منظور محاسبه زوایای حمله 

کیانال فراز و سمت با فرض کوچک بودن این زوایا 

 شود:از روابط زیر استفاده می

(13) 𝛼 ≈
𝑤

𝑉
    ,   𝑉 = √𝑢2 + 𝑣2 + 𝑤2    

(14) 𝛽 ≈
𝑣

𝑉
  

های فراز و سمت نیز با توجه ها در کانالشتاب

به صورت زیر قابل  (7)و  (6)، (1)به معادلات 

 استخراج است. 

(15) 𝑎𝑧 =
𝐹𝑧

𝑚
 

(16) 𝑎𝑦 =
𝐹𝑦

𝑚
 

. کنترل آبشاری تطبیقی مبتنی بر وارون 3

 دینامیک

ساختار کنترلی آبشاری تطبیقی مبتنی بر روش 

یک به منظور کنترل بهتر و جلوگیری وارون دینام

از ناپایداری پرتابه دوران دوگان در برابر ایجاد 

فرامین کنترلی ناگهانی، مقاومت در برابر عدم 

در ضرایب آیرودینامیکی و تغییرات سرعت  قطعیت

های هدایت شونده در طول زمان پرواز، برای پرتابه

 با تقسیم متغیرهای حالت به استفاده شده است.

متغیرهای سریع و کند، در حلقه داخلی ساختار 

، در حلقه 𝑟و  𝑝 ،𝑞ای آبشاری، نرخ دورانهای زاویه

و در  𝛽و  𝛼میانی زوایای حمله و سرش جانبی 

شوند. در حلقه بیرونی شتابهای جانبی کنترل می

-ر شبیهجایگاه سیستم هدایت و کنترل د 2شکل 

 3کل شسازی یکپارچه نشان داده شده است. در  

 شماتیک کنترلر پیشنهادی قابل مشاهده است.

 جایگاه بلوک هدایت و کنترل در – 2شکل 

 سازی یکپارچهشبیه

 

کنترل آبشاری پرتابه با دوران جزئیات ساختار  – 3کل ش

 دوگان

وارون دینامیک، نمونه خاصی از روش خطی 

باشد که یک روش سازی فیدبک حالت می

غیرخطی مرسوم، برای استفاده در انواع 
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گردد. در این روش های غیرخطی تلقی می سیستم

شود سیستم غیرخطی کاملاً مدل شده فرض می

ل قبول های سیستم با دقتی قاباست و حالت

 .[17-13]شوند گیری یا تخمین زده میاندازه

در حلقه های  PIاستفاده از کنترلر همچنین 

داخلی و میانی به دلیل سادگی این کنترلر بوده 

است که توسط کنترل غیر خطی وارون دینامیک 

 کارایی آن افزایش پیدا نموده است.

، نحوه محاسبه بردار کنترل در در ادامه

های داخلی و استفاده از ساختار دینامیکی  حلقه

 .[18]وارون بیان شده است 

با فرض داشتن سیستمی به صورت زیر:

(17) �̇�1 = −𝑓(𝑥1) + 𝑥2 

(18) �̇�2 = 𝑢 

(19) 𝑦 = 𝑥1 

کنترل آبشاری وارون دینامیک، با متغیرهای 

�̇�1  و�̇�2 ( 21( و )20های )به صورت معادله

های مطلوب سیگنال 𝑥2dو  𝑥1𝑑شود که تعریف می

 آنها هستند.

(20) �̇�1 = 𝑘𝑥1(𝑥1𝑑 − 𝑥1) 

(21) �̇�2 = 𝑘𝑥2(𝑥2𝑑 − 𝑥2) 

( و حل آن 20( و )17با استفاده از معادلات )

 .[18]شود تولید می �̇�1مقدار مطلوب  𝑥2برای 

(22) 𝑥2 = 𝑘𝑥1(𝑥1𝑑 − 𝑥1) + 𝑓(𝑥1) 

تر باید حالا تخمین ساخته شده و حلقه داخلی

تر باشد که به معنی تخمین از حلقه خارجی سریع

𝑥2  از روی𝑥2𝑑 .است 

توان به صورت معادله ( را می22لذا معادله )

 :[18]( بازنویسی نمود23)

  (23) 𝑥2d = 𝑘𝑥1(𝑥1𝑑 − 𝑥1)
+ 𝑓(𝑥1)

( و حل 21( و معادله )18با استفاده از معادله )

رت زیر قابل استخراج به صو �̇�2مقدار  𝑢آن برای 

 خواهد بود.

(24) 𝑢 = 𝑘𝑥2(𝑥2𝑑 − 𝑥2)

( و 24( و )23در نهایت با توجه به معادلات )

 .[18] خواهیم داشت 𝑢حل آنها برای 

(25) 𝑢 = 𝑘𝑥2(𝑘𝑥1(𝑥1𝑑 − 𝑥1)

+ 𝑓(𝑥1) − 𝑥2)

 . طراحی حلقه داخلی کنترل آبشاری3-1

انتگرالی در  -در حلقه اول از یک کنترلر تناسبی

, 19, 9]ساختار وارون دینامیک استفاده شده است 

برای این منظور بردار متغیرهای حالت  .[20

 عبارتست از:

(26)  𝑿𝑝,𝑞,𝑟 = [
𝑝
𝑞
𝑟
] 

بردار فرامین کنترلی که از حلقه میانی وارد 

 شود:می

(27)  𝑿𝑝𝑐,𝑞𝑐,𝑟𝑐 = [

𝑝𝑐

𝑞𝑐

𝑟𝑐
] 

بردار خروجی کنترلر که به عنوان ورودی به 

 رود:عملگرها می

(28) 𝒖𝛿𝑎𝑐 ,𝛿𝑒𝑐 ,𝛿𝑟𝑐
= [

𝛿𝑎𝑐

𝛿𝑒𝑐

𝛿𝑟𝑐

] 

به فرم  𝐻𝑝,𝑞,𝑟و  𝐹𝑝,𝑞,𝑟در ادامه با تعریف 

بردار فضای حالت سیستم به صورت  (29)معادله 

 شود:نوشته می (30)معادله 

(29) 
𝑭𝑝,𝑞,𝑟 = [𝐹𝑝, 𝐹𝑞 , 𝐹𝑟]

T,

𝑯𝑝,𝑞,𝑟 = [𝐻𝑝, 𝐻𝑞 , 𝐻𝑟]
T
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(30) �̇�𝑝,𝑞,𝑟 = [
�̇�
�̇�
�̇�

] = 𝑭𝑝,𝑞,𝑟 + 𝑯𝑝,𝑞,𝑟 [

𝛿𝑎

𝛿𝑒

𝛿𝑟

]

 که در آن:

(31) 𝐹𝑝 = 𝑚𝑓,𝑎 𝐼𝑥𝑥
𝑓⁄ + 𝑚𝑙,𝑓 𝐼𝑥𝑥

𝑓⁄

(32) 

𝐹𝑞 = −
(𝐼𝑥𝑥

𝑓
𝑝𝑓 + 𝐼𝑥𝑥

𝑎 𝑝𝑎)

𝐼𝑦𝑦
𝑟 − 𝑟2tg(𝜃)

+
�̅�𝑆𝑟𝑒𝑓𝐷𝑟𝑒𝑓

𝐼𝑦𝑦
(

𝐶𝑚𝛼  𝛼 +
𝐷𝑟𝑒𝑓

2𝑉
𝐶𝑚𝑞  𝑞

−
𝐷𝑟𝑒𝑓

2𝑉
𝐶𝑚𝑝𝑎𝛽 𝛽 𝑝𝑎

)

(33) 

𝐹𝑟 = +
(𝐼𝑥𝑥

𝑓
𝑝𝑓 + 𝐼𝑥𝑥

𝑎 𝑝𝑎)

𝐼𝑧𝑧
𝑞 + 𝑞 𝑟 tg(𝜃)

+
�̅�𝑆𝑟𝑒𝑓𝐷𝑟𝑒𝑓

𝐼𝑧𝑧
(

𝐶𝑛𝛽  𝛽 +
𝐷𝑟𝑒𝑓

2𝑉
𝐶𝑛𝑟  𝑟 −

𝐷𝑟𝑒𝑓

2𝑉
𝐶𝑛𝑝𝑎𝛼  𝛼 𝑝𝑎

)

(34) 𝐻𝑝 = (�̅�𝑆𝑟𝑒𝑓𝐷𝑟𝑒𝑓𝐶𝑙𝛿𝑎
) 𝐼𝑥𝑥

𝑓
⁄

(35) 𝐻𝑞 =
�̅�𝑆𝑟𝑒𝑓𝐷𝑟𝑒𝑓

𝐼𝑦𝑦
𝐶𝑚𝛿𝑒

(36) 𝐻𝑟 =
�̅�𝑆𝑟𝑒𝑓𝐷𝑟𝑒𝑓

𝐼𝑦𝑦
𝐶𝑛𝛿𝑟

هدف اصلی از طراحی کنترلر حلقه داخلی، 

های کنترلی به منظور یافتن زاویه چرخش بالک

باشد. با توجه به می 𝑿𝑝𝑐,𝑞𝑐,𝑟𝑐مودن فرامین دنبال ن

گردد که معادلات مشاهده می (8)و  (2)معادلات 

به یکدیگر وابسته هستند. در  به شدت r و q نرخ

 شود.زیر تعریف می ادامه بردار خطا به صورت

(37) 𝒆𝑝,𝑞,𝑟 = 𝑿𝑝𝑐,𝑞𝑐,𝑟𝑐 − 𝑿𝑝,𝑞,𝑟

انتگرالی به  -های کنترلی تناسبیبا تعریف بهره

 صورت زیر:

(38) 𝑲𝟏𝑝,𝑞,𝑟
= [

𝐾1𝑝

𝐾1𝑞

𝐾1𝑟

]  

(39) 𝑲𝟐𝑝,𝑞,𝑟
= [

𝐾2𝑝

𝐾2𝑞

𝐾2𝑟

]

توان به صورت انتگرالی را می -کنترلر تناسبی

.[21] زیر بیان نمود

(40) �̇�𝑝,𝑞,𝑟 = 𝑲𝟐𝑝,𝑞,𝑟
(
𝑲𝟏𝑝,𝑞,𝑟

𝑆
𝒆𝑝,𝑞,𝑟 − 𝑿𝑝,𝑞,𝑟)

وارون ( و استفاده از 40با توجه به معادله )

 داریم: دینامیک

(41) 

[

𝛿𝑎𝑐

𝛿𝑒𝑐

𝛿𝑟𝑐

] =

𝑯𝑝,𝑞,𝑟
−1 (

𝑲𝟐𝑝,𝑞,𝑟
(
𝑲𝟏𝑝,𝑞,𝑟

𝑆
𝒆𝑝,𝑞,𝑟 − 𝑿𝑝,𝑞,𝑟)

−𝑭𝑝,𝑞,𝑟

)

های کنترلر حلقه داخلی مقادیر تنظیمی بهره

نشان داده شده است. ضرایب بهره  2جدول در 

های های کنترلی به ترتیب از حلقهبرای حلقه

معیار دستیابی به پاسخ زمانی داخلی به خارجی با 

و فرکانسی  مطلوب شامل درصد فراجش، زمان 

 نشست و پهنای باند مناسب، انتخاب شده است.

 های کنترلی حلقه داخلیبهره -2جدول 

 ضریب بهره مقدار

5 K1p 

62×5K2p 

17K1q 

172×2 K2q 

17 K1r 

172×2 K2r 

بلوک دیاگرام کنترلر حلقه داخلی  4شکل در 

 به صورت شماتیک نشان داده شده است.

بلوک دیاگرام شماتیک حلقه داخلی کنترل -4شکل 

 . طراحی حلقه میانی3-2

در حلقه میانی نیز از کنترلر غیر خطی وارون 

انتگرالی استفاده شده  های تناسبیدینامیک با بهره

است. به این ترتیب، بردار متغیرهای حالت 
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 عبارتست از:

(42)  𝑋𝛼,𝛽 = [
𝛼
𝛽] 

 بردار فرامین کنترلی عبارت است از:

(43)  𝑋𝛼𝑐,𝛽𝑐
= [

𝛼𝑐

𝛽𝑐
] 

و بردار خروجی کنترلر به صورت زیر خواهد 

 بود:

(44)  𝑢𝑞𝑐,𝑟𝑐 = [
𝑞𝑐

𝑟𝑐
] 

بردار فضای حالت دینامیک حلقه میانی به 

شود:( نوشته می36صورت معادله )

(45)  �̇�𝛼,𝛽 = 𝐹𝛼,𝛽 + 𝐻𝛼,𝛽 [
𝛼
𝛽] 

که در آن:

(46)  

𝐹𝛼,𝛽 = 

[
 
 
 
 
 𝑔

𝑉
𝑐𝑜𝑠(𝜃) +

�̅�. 𝑆𝑟𝑒𝑓

𝑚𝑉
[

−𝐶𝑁𝑎
𝛼 +

𝐷𝑟𝑒𝑓

2𝑉
𝐶𝑦𝑝𝛽 . 𝛽. 𝑝𝑎

]

�̅�. 𝑆𝑟𝑒𝑓

𝑚𝑉
[𝐶𝑌𝛽𝛽 −

𝐷𝑟𝑒𝑓

2𝑉
𝐶𝑌𝑝𝛼 . 𝛼. 𝑝𝑎]

]
 
 
 
 
 

 

(47)  𝐻𝛼,𝛽 = [
1      
0      

𝛽 𝑡𝑎𝑛(𝜃)

−(1 + 𝛼𝑡𝑎𝑛(𝜃))
] 

هدف از طراحی حلقه میانی، ایجاد فرامین 

,qc)کنترلی  rc) باشد که در کنترلر غیرخطی می

 گردد. ایجاد می 𝛽و  𝛼حلقه دوم و با ورودی نرخ 

( سهم سطوح کنترل 7( و )6های )در معادله

وجود دارند که در معادله  𝛿𝑧و  𝛿𝑦آیرودینامیکی 

ها در تولید به دلیل سهم اندک آن (33و ) (32)

 نیروهای آیرودینامیکی، صرفنظر شده است. 

    در ادامه بردار خطا به صورت زیر تعریف 

 گردد.می

(48)  𝑒𝛼,𝛽 = 𝑋𝛼𝑐,𝛽𝑐
− 𝑋𝛼,𝛽 

 های حلقه کنترل میانی یعنیبا تعریف بهره

(49)  [𝐾1]𝛼,𝛽 = [
𝐾1𝛼

𝐾1𝛽
] , [𝐾2]𝛼,𝛽 = [

𝐾2𝛼

𝐾2𝛽
]  

توان به صورت زیر فرموله ساختار کنترلی را می

کرد:

(50)  �̇�𝛼,𝛽 = 𝐾2𝛼,𝛽
(
𝐾1𝛼,𝛽

𝑆
𝑒𝛼,𝛽 − 𝑋𝛼,𝛽) 

انی عبارتست بنابراین، فرمان کنترلی حلقه می

 از:

(51)  

𝑢𝑞𝑐,𝑟𝑐 = 

𝐻𝛼,𝛽
−1 (𝐾2𝛼,𝛽

(
𝐾1𝛼,𝛽

𝑆
𝑒𝛼,𝛽 − 𝑋𝛼,𝛽)

− 𝐹𝛼,𝛽) 

های کنترلی حلقه میانی مقادیر تنظیمی بهره

آمده است. 3جدولدر 

 های کنترلی حلقه میانیبهره -3جدول

 ضریب بهره مقدار
5/3 𝐾1𝛼

 

52/3×2 𝐾2𝛼
 

5/3 𝐾1𝛽
 

52/3×2 𝐾2𝛽
 

 5شکل نمودار بلوکی حلقه کنترل میانی در 

 آمده است. 

نمودار بلوکی کنترلر حلقه میانی - 5شکل 

 . طراحی کنترل حلقه خارجی3-3

تطبیقی برای  PIDدر حلقه خارجی، از روش 

در کانال فراز و سمت  کنترل فرامین شتاب جانبی

 PIDاستفاده شده است. دلیل استفاده از کنترلر 

تطبیقی، افزایش مقاومت سیستم، در برابر 

تغییرات چگالی هوا و اغتشاشات، تغییرات سرعت، 

عدم قطعیت ضرایب آیرودینامیکی، نسبت به 

 .[23, 22, 15, 14]باشد می PIDکنترلر 

از مسئله کنترل  12کنترل تطبیقی مدل مرجع

یک  ر این روش،آید. د به دست می13مدل مرجع

دست درک مناسب از دستگاه و الزامات عملکرد به 

نامیده  آید و طراح با یک مدل، که مدل مرجع می
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خروجی مطلوب  - های ورودی شود، ویژگی می

کند بسته مطلوب را بیان می سیستم حلقه

هدف کنترلِ مدل مرجع یافتن یک قانون 

کنترل فیدبک است که ساختار و دینامیک سیستم 

-ورودی  ای تغییر دهد که مشخصه را به گونه

مشابه مدل مرجع باشد. ساختار  خروجی آن دقیقاً

 SISO و LTI کنترل مدل مرجع برای یک سیستم

 .[24]ست نشان داده شده ا 6شکل در 

 نمودار بلوکی کنترل مدل مرجع - 6شکل 
 

مربوط به مدل مرجع به   𝑾𝑚(𝑠)ابع تبدیل ت

ای طراحی شده است که برای یک سیگنال گونه

مدل مرجع،   𝑦𝑚(𝑡)خروجی 𝑟(𝑡)ورودی مرجع 

سیستم اصلی را نتیجه   𝑦(𝑡)پاسخ مطلوب خروجی

𝐶(𝜃𝑐کننده با دهد. کنترل
نشان داده شده و به  (∗

دار ها کرانیگنالشود که همه سای طراحی میگونه

برابر با  𝑦به  𝑟بسته از بوده و تابع تبدیل حلقه

𝑾𝑚(𝑠) باشد. این تطبیق تابع تبدیل تضمین می

، خطای ردیابی 𝑟(𝑡)کند که برای هر ورودی مرجع 

𝑒1 ≜ 𝑦–𝑦𝑚 که انحراف خروجی سیستم را از ،

دهد، با گذشت زمان  نشان می، 𝑦𝑚مسیر مطلوب 

 .[24] ر میل کندبه صف

در این تحقیق، از کنترل تطبیقی مدل مرجع 

مستقیم در کانال شتاب استفاده شده است. یکی از 

ترین مسایل در طراحی کنترلر حلقه خارجی، مهم

تغییرات شتاب تولیدی وسیله پرنده با شرایط 

 نامیکی( است.پروازی )تغییرات فشار دی

یعنی ظرفیت تولید شتاب در شرایط پروازی 

 مختلف، متفاوت است.

های تحقیق حاضر لحاظ نمودن اثر از نوآوری

فشار دینامیکی در طراحی کنترل حلقه خارجی 

است. برای این منظور، به عنوان نمونه، اختلاف 

شتاب فرمان و شتاب کانال فراز به صورت زیر 

  شود:تعریف می

(52) Δ𝑎𝑧 = 𝑎𝑧𝑐 − 𝑎𝑧 

های مربوط به سهم سطوح با صرفنظر از ترم

کنترل آیرودینامیکی، ضرایب دینامیکی و اثر 

مگنس، نیروی آیرودینامیکی در کانال فراز، را 

 توان به صورت زیر بیان کرد: می

(53) 𝐹𝑧 = 𝑚𝑎𝑧 =
1

2
𝜌𝑉2𝑆𝑟𝑒𝑓  𝐶𝑁𝛼𝛼𝑐  

به این ترتیب خروجی کنترل، در اینجا زاویه 

 حمله، به صورت زیر قابل محاسبه است:

(54) 𝛼𝑐 =
𝑚 Δ𝑎𝑧

0.5 𝜌 𝑉2𝑆𝑟𝑒𝑓𝐶𝑁𝛼
 GC(𝑠) 

تابع تبدیل کنترلر است  GC(𝑠)در رابطه فوق، 

ضریب تغییرات نیرو بر حسب زاویه حمله  𝐶𝑁𝛼و 

با توجه به تغییرات دما، فشار و  است که مقدار آن

سرعت و نهایتاً متناسب با عدد ماخ از جدول 

گردد و ذخیره شده در کنترلر شتاب، فراخوانی می

 گردد. حین پرواز اغتشاش به آن وارد نمی

( 54مقادیر سرعت و چگالی در رابطه )با وجود 

در یک  PIDهای استفاده از تنظیم بهینه بهره و

اجرای یکپارچه هدایت و کنترل در نرم افزار 

از عملکرد آن اطمینان   MATLABسازی شبیه

توضیحات بیشتر ارائه  5حاصل گردید که در بخش

. هدف از کنترل مدل مرجع این است که شده است

 مطلوب نزدیک کند.  رفتار سیستم را به یک رفتار
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های تبدیل مدل مرجع سیستم در کانالتابع 

 ( انتخاب شده است55شتاب به صورت معادله )

[9]. 

با هدف دستیابی به سیستم مدل مرجعی با 

کمترین میرایی و فرکانس طبیعی در محدوده 

مناسب برای پرتابه مورد نظر درکانال شتاب، 

نشان داده  مشخصات پاسخ مطلوب مدل مرجع

-برای تابع تبدیل زیر به دست می 4جدول شده در

 .آید

(55 ) GMR(𝑠) =
𝜔𝑛

2

𝑠2 + 2𝜉𝜔𝑛 𝑠 + 𝜔𝑛
2
 

𝜔𝑛که در آن مقدار فرکانس طبیعی = و  7.74

𝜉ضریب میرایی =  است. 0.98

 ب به پله واحدپاسخ مدل مرجع مطلو -4جدول

 مشخصهمقدار

(sec)زمان صعود 500/0

 (sec)زمان نشست  5278/0

 مقدار اوج 0078/1

 (sec)زمان اوج  7439/0

 7شکل نمودار بلوکی حلقه کنترل خارجی در 

 7شکل طور که در ترسیم شده است. همان

شود، هدف اصلی کنترلر در حلقه سوم ملاحظه می

براساس مقادیر خطا بین  𝜃تغییرات خروجی 

-می 𝑦𝑚و مدل مرجع  𝑎𝑧,𝑦خروجی وسیله، یعنی 

که نرخ  𝛾حال این مقدار با توجه به مقدار  باشد.

تواند نرخ تطبیق را شود، مییادگیری نامیده می

( ساختار 56رابطه ) ند انجام دهد.سریع و یا ک

مورد استفاده در این تحقیق را نشان  PIDکنترلر 

ر های کنترلی مورد اشاره نیز ددهد و بهرهمی

 آمده است. 5جدول

𝐺𝐶(𝑠) = 𝐾𝑃 +
𝐾𝐼

𝑠
+

𝐾𝐷 𝑠

𝑠 + 𝑁

 های کنترلی حلقه خارجی کانال شتاببهره -5جدول

 ضریب بهره مقدار

0448/0- KP 

807/0- KI 

001/0 KD 

100N 

1- 

کنترلر طراحی شده به دلیل استفاده از ساختار 

های تطبیقی، در برابر اغتشاشات و عدم قطعیت

-باشد. این مهم در شبیهیآیرودینامیکی مقاوم م

 ها نشان داده شده است.سازی

به جهت مقایسه عملکرد سیستم کنترل 

هم برای  PIDپیشنهادی، یک کنترلر کلاسیک 

 حلقه شتاب طراحی شده است.

 14نیکولز-ضرایب بهره با استفاده از قانون زیگلر

های حلقه شتاب تنظیم گردیده است. بلوک [25]

و حلقه  7شکل در در PID مدل مرجع تطبیقی 

نشان داده شده و به  8شکل ساده در  PIDشتاب 

 14شکل و  8شکل در  منظور جلوگیری از شلوغی

خلاصه نویسی گردیده  .eqرابطه زیر با پارامتر 

 است.

(57 ) 𝑒𝑞 = 2𝑚/(𝜌𝑉2𝑆𝐶𝑁𝛼)

خارجیتطبیقی در حلقه PIDکنترلر  دیاگرام – 7شکل 

 خارجیساده در حلقه PIDکنترلر دیاگرام – 8شکل 
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 . طراحی الگوریتم هدایت4

سناریوی هدایت بدین صورت است که پرتابه تا 

-رسیدن به نقطه اوج، مسیر بالستیکی خود را می

پیماید؛ سپس در یک زمان از پیش تعیین شده، 

روع شده و تا زمان تحقق اصابت به فرایند هدایت ش

هدف، هدایت ادامه خواهد داشت. قانون هدایت 

درنظر گرفته شده برای پرتابه در این تحقیق روش 

 باشدسازی اثر جاذبه میناوبری تناسبی با جبران

[26]. 

های مختلفی برای مقابله با انحنای تکنیک

مسیر ناشی از جاذبه و برخورد با زاویه مناسب به 

توان با حنای مسیر را میهدف وجود دارد. ان

افزایش سرعت، تغییر در زاویه دید، جهش بر روی 

سازی اثر جاذبه فرض یا جبرانهدف، تصحیح پیش

و نهایتاً افزایش ضریب ناوبری انجام داد. شایان ذکر 

ساز اثر جاذبه در مرجع است اضافه نمودن جبران

به عنوان رویکردی ارجح نسبت به سایر  [27]

های مورد اشاره از نظر بهبود دقت، حفظ روش

پذیری در کل قابلیت هدف یابی، اجازه انعطاف

مسیر و تغییر در مسیر پرتابه معرفی گردیده است 

که ضمن محاسن مورد اشاره منجر به افزایش 

 گردد.هدایت نیز میهزینه و پیچیدگی الگوریتم 

( بردار فرامین شتاب را در 58معادله )

 :[26] دهدمختصات بدنی نشان می

(58)  
[𝐚]B = N[𝝎OE]

B
× [𝒗B

E]
B

−
1

|𝒈|
𝐓BE[𝒈]L 

[𝝎OE]که در آن، متغیر 
B  نرخ تغییرات خط

باشد که از طریق معادله دید در دستگاه بدنی می

 .[26] گرددبه می( محاس59)

(59 )   [𝝎OE]
B

= 𝐓BE
[𝒔TB]E × [𝒗TB

E ]
E

|𝒔TB|2
 

         فاصله نسبی  𝒔TBدر معادله فوق، 

𝒗TB]هدف،  - وسیله
E ]

E  تفاضل بردار سرعت نسبی        

ماتریس انتقال از دستگاه  𝐓BEهدف و  - پرتابه

 باشد:سی میبدنی به اینر

(60 ) 𝐓BE = (

C𝜃 C𝜓 C𝜃 S𝜓 −S𝜃
−S𝜓 C𝜓 0
S𝜃 C𝜓 S𝜃 S𝜓 C𝜃

) 

𝑁 هنگام در. استی تناسبی ناوبر بیضر مقدار 

 𝒔𝑇𝐵 مقدار شدن کوچک به توجه با هدف به تقرّب

 حد کی از شتاب فرمان شیافزا ازی ریجلوگ جهت

 به. است شده ستفادها هاشتاب ریمقادی برا اشباع

ی ایزوا وی اهیزاوی هاسرعتی برا حداشباع علاوه،

 .است دهیگرد استفاده هابالک

L[𝒈]،(58) رابطه در تینها در = [0, 0, 𝑔]T 

 .باشدیمی نرسیا دستگاه در جاذبه بردار

 وکنترل یکپارچه هدایت سازی. شبیه5

ه در مشخصات هندسی و جرمی پرتابه مورد مطالع

-آمده است. این مشخصات مربوط به پرتابه 6جدول

های قطری ای متقارن و شامل ممان اینرسی

قسمت جلویی و عقبی، جرم قسمت جلویی و 

 باشد.عقبی، کالیبر و سطح مرجع می

 

 مشخصات جرمی و هندسی -6جدول

 ن دوگانپرتابه دورا

 مشخصهمقدار

482/1 𝑚𝑓(kg) 

318/41 𝑚𝑎(kg) 

014/0 𝐼𝑥𝑥
𝑓

(kg.m2) 

133/0 𝐼𝑥𝑥
𝑎 (kg.m2) 

893/1 𝐼𝑦(kg.m2) 

155/0 𝐷𝑟𝑒𝑓(𝑚) 

01887/0 𝑆𝑟𝑒𝑓  (m2) 
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سازی در نقطه یط اولیه شبیهشرا 7جدولدر 

شروع مرحله هدایت و کنترل و همچنین مختصات 

 هدف نسبت به موقعیت شلیک، آمده است.
 

 سازی در هنگام پرتابشرایط اولیه شبیه -7جدول

 مشخصهمقدار

800𝑈0(m/s) 

880 p0 = 𝑝0𝑎 = 𝑝0𝑓(𝑟𝑎𝑑/sec) 

 0 0 0 [𝑋0, 𝑌0, 𝑍0], (m) 

0/0 63 0/0[𝜑0, 𝜃0, 𝜓0], (deg) 

0/0 480 

21130
[𝑋𝑡 , 𝑌𝑡, 𝑍𝑡], (m) 

[Vxt, Vyt, Vzt], (m/s) 

تغییرات زوایای اویلر  11شکل تا  9 کلشدر 

سازی یکپارچه هدایت و کنترل با دو در شبیه

کلاسیک در  PIDساختار مدل مرجع تطبیقی و 

 حلقه خارجی نشان داده شده است.

کنترلر  در مسیر پرواز با 𝜓تغییرات زاویه  – 9 کلش

 کلاسیک در حلقه خارجی PIDتطبیقی مدل مرجع و 

تطبیقی درمسیر پرواز با کنترل  𝜃 تغییر – 10شکل 

 یکلاسیک در حلقه خارج PIDمدل مرجع و 
 

 در طول پرواز با کنترل 𝜑تغییرات زاویه  – 11شکل 

 کلاسیک در حلقه خارجی PIDتطبیقی مدل مرجع و 

تغییرات سرعت بر حسب عدد ماخ  12کل شدر     

در طول مسیر هدایت برای دو نوع کنترلر تطبیقی 

کلاسیک در حلقه اول نشان داده  PIDمدل مرجع و 

شده است. در مسیر حرکت سه بعدی پرتابه از شروع 

حرکت و به همراه نقطه شروع فاز هدایت و کنترل 

 باشد.قابل مشاهده می

 مسیر پرتابه در فاز هدایت تغییر ماخ در – 12کل ش

بعدی پرتابه به همراه هدایت و مسیر سه – 13شکل 

 کنترل یکپارچه

 . بررسی عملکرد سیستم کنترل5-1

به منظور بررسی کارایی سیستم کنترل ارایه شده، 

کنترل اعمال یک ورودی شتاب پالسی به سیستم 
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پاسخ کنترل کننده شتاب  14شکل شده است. در 

)حلقه خارجی( در طول مسیر پرواز به ورودی تابع 

پالس با وجود کنترلر مدل مرجع و کنترلر 

طور که است. همانکلاسیک نشان داده شده

مشخص است کنترلر مدل مرجع تطبیقی عملکرد 

هتری در تعقیب فرمان شتاب داشته و میزان ب

فراجهش و زمان نشست بهتری در مقایسه با 

 کنترلر کلاسیک در حلقه شتاب دارد.

مدل مرجع  azعملکرد کنترلر شتاب  - 14شکل 

تطبیقی با کلاسیک

در ادامه، عملکرد حلقه میانی و حلقه خارجی 

از خروجی حلقه خارجی سیستم کنترل، با استفاده 

تطبیقی مدل مرجع به عنوان وردی فرمان، بررسی 

پاسخ  15شکل شده و نتایج آن ارایه شده است. 

در سیستم  𝛼کیفیت تعقیب فرمان زاویه حمله 

نحوه  16شکل کنترل مدل مرجع تطبیقی، در 

تعقیب فرمان نرخ پیچ در سیستم کنترل مدل 

مقایسه تغییرات  17شکل مرجع تطبیقی و در 

زاویه الویتور در دو ساختار کنترلی نشان داده شده 

 است. 

 
مدل مرجع تطبیقی αعملکرد حلقه کنترل  – 15شکل 

 و تعقیب آن  پیچفرمان نرخ  - 16شکل 

 با کنترل مدل مرجع تطبیقی
 

 مقایسه تغییرات زاویه الویتور  - 17شکل 

و تطبیقی PIDدر کنترل 

شود، ملاحظه می 16شکل همانطور که در 

از کنترلر تطبیقی در حلقه شتاب در استفاده 

های بالک کنترلی الویتور در کانال کاهش نوسان

نقش مؤثری داشته است  17شکل پیچ مطابق با 

و در ادامه، این تأثیر منجر به بهبود کلی سیستم 

 شده است.

. عملکرد سیستم هدایت و کنترل 5-2

 وجود عدم قطعیتیکپارچه با 

در این بخش، کارایی سیستم هدایت و کنترل 

یکپارچه با استفاده از دو نوع کنترل کننده 

کلاسیک در حلقه  PIDتطبیقی مدل مرجع و 

 خارجی مقایسه شده است.

شرایط اولیه سناریوی پروازی و همچنین 

 8جدولو  7جدولهدایت و کنترل یکپارچه در 

 آمده است.
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 شرایط شروع هدایت و کنترل یکپارچه -8جدول

 مشخصهمقدار

320𝑈0(m/s) 

880 p0

= 𝑝0𝑎(𝑟𝑎𝑑/sec) 

20 𝑝0𝑓(𝑟𝑎𝑑/sec) 

 8202 48118260 [𝑋0𝑔, 𝑌0𝑔, 𝑍0𝑔], (m) 

0/0 157/59- 0/0[𝜑0, 𝜃0, 𝜓0], (deg) 

سازی آماری بدین منظور، با اجرای شبیه

مونت کارلو و در نظرگرفتن عدم قطعیت در 

ضرایب آیرودینامیک، عملکرد الگوریتم پیشنهادی 

به عنوان معیار عملکردی، از دو  بررسی شده است.

صله در کل زمان معیار تلاش کنترلی و خطای فا

 پرواز استفاده شده است:

 

(61 ) 

ControlEffort(rad) =

∑(|𝛿𝑎(i)| + |𝛿𝑒(i)| + |𝛿𝑟(i)|)

n

i=1

,

𝑛 =  
simulation time(s)

Δ𝑡
, Δ𝑡 = 10−3

 

(62 ) 

𝑀.𝐷 =

min(√
(𝑿m − 𝑿t)

2 + (𝒀m − 𝒀t)
2

+(𝒁m − 𝒁t)
2 ) 

 

مربوط به هدف و  t ( اندیس62در رابطه )

 18شکل باشد. در مربوط به پرتابه می mاندیس 

اجرای  6913انحراف استاندارد خطای فاصله در 

شبیه سازی بعد از همگرایی، نشان داده شده 

 است.

معیار همگرایی در شبیه ذکر است که  لازم به

سازی آماری ثابت ماندن انحراف استاندارد خطای 

اجرای انتهایی  500متر در  01/0فاصله در بازه 

 بوده است.

گردد که پس از این تعداد اجرا ملاحظه می

مقدار انحراف استاندارد خطای فاصله در هر دو 

ساختار به زیر یک متر رسیده است. استفاده از 

قی در حالت مشابه نتایج بهتری را کنترلر تطبی

ساده در  PIDنسبت به استفاده از کنترل کننده 

سازی آماری در شبیه دهد.حلقه شتاب نشان می

انجام شده از توزیع یکنواخت اغتشاش در محدوده 

ضرایب آیرودینامیکی، به غیر از ضریب  ±10%

پسا استفاده گردید.اغتشاش وارد بر ضریب پسا به 

مستقیم آن در مقدار انرژی جنبشی  دلیل تأثیر

ضرایب پسای قسمت جلو و  %5±پرتابه به اندازه 

 عقب پرتابه اعمال شد.

شایان ذکر است با توجه به اینکه مقادیر 

ضرایب آیرودینامیکی، نیز ممکن است دارای خطا 

باشند، توزیع یکنواخت خطا برای شبیه سازی 

 هد بودتر خواآماری مونت کارلو به واقعیت نزدیک

[28]. 

 

مقایسه همگرایی انحراف استاندارد خطای  –18شکل 

 PIDفاصله درکنترلرتطبیقی و 
 

سازی آماری نتایج حاصل از شبیه 9جدولدر 

های با توجه به پارامترهای مورد اشاره در رابطه

( به منظور مقایسه دو کنترلر آورده 62( و )61)

شده است.
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آماری با وجود عدم قطعیت  سازینتایج شبیه -9جدول

ساده و  PIDهای رآیرودینامیک در کنترلضرایب در 

 تطبیقی مدل مرجع

PID ساده 
 تطبیقی

 م. مرجع 
 مشخصه

 تعداد اجراها 5755 6913

7539/0 2035/0
انحراف استاندارد خطای 

 فاصله )متر(

 میانگین خطای فاصله )متر( 2040/0 7291/0

 فاصله )متر( حداکثر خطای 2421/0 8591/1

 کمترین خطای فاصله )متر( 0001/0 6880/0

 (rad)کمینه تلاش کنترلی 8/695 86/756

 (rad)میانگین تلاش کنترلی 01/827 79/974

 (rad)بیشینه تلاش کنترلی   

استانداردتلاش انحراف

()کنترلی 

 گیری و پیشنهادات کارهای آتی. نتیجه6

های انجام شده با سیستم هدایت و سازیشبیه

کنترل یکپارچه پیشنهادی نسبت به عدم 

های آیرودینامیکی مقاوم بوده و به طور  قطعیت

واند تکند. اتوپایلوت ارائه شده میمناسبی رفتار می

های عملی و یا استفاده به منظور استفاده در مدل

ده قرار های طراحی بهینه مورد استفادر حلقه

گیرد. در تحقیق انجام شده، استفاده از کنترل 

-آبشاری با چیدمان ارائه شده جهت کنترل پرتابه

های توپخانه و های با دوران بالا همانند پرتابه

پدافندی، برای اولین بار مورد استفاده قرار گرفته 

 است.

کارایی الگوریتم طراحی شده با استفاده از 

ل عدم قطعیت در مدل سازی آماری و اعماشبیه

ای بین آیرودینامیکی نشان داده شد. مقایسه

کنترلر پیشنهادی با کنترلر دیگری که ساختار 

آبشاری دارد و تنها در حلقه خارجی شامل یک 

باشد، مقایسه شده است. نتایج می PIDکنترلر 

دهد که استفاده از سازی آماری نشان میشبیه

اعث شده که کنترل کننده تطبیقی مدل مرجع ب

 مقادیر تلاش کنترلی و خطای فاصله کمتر شود. 

 علائم و اختصارات. 7

نمادها و علائم مورد استفاده آورده  10جدولدر 

 شده است.

 

 نمادها و علائم مورد استفاده -10جدول

𝑝𝑎 
نتهایی پرتابه دوران محوری قسمت ا

(rad/sec) 

𝑝0 
دوران محوری اولیه پرتابه در شروع هدایت 

(rad/sec) 

𝑝𝑓 
دوران محوری قسمت جلویی پرتابه 

(rad/sec) 

𝑞  نرخ زاویه پیچ(rad/sec) 

𝑟  نرخ زاویه یاو(rad/sec) 

(𝑢𝐵, 𝑣𝐵, 𝑤𝐵) 
های سرعت در دستگاه بدنه غیر مؤلفه

 (m/s)چرخان 

(�̇�𝐵, �̇�𝐵, �̇�𝐵) 
های شتاب در دستگاه بدنه غیر مؤلفه

 (m/s2) چرخان

(𝐹𝑥, 𝐹𝑦, 𝐹𝑧)  نیروها در دستگاه بدنه غیر چرخان(N) 

𝑋𝑓 , 𝑋𝑎 نیروی پسای قسمت جلویی و عقبی (N) 

𝜌  چگالی هوا(kg/m3) 

𝑆𝑟𝑒𝑓  سطح مرجع )متر مربع( 

𝑉 پرتابه  سرعت(m/s) 

𝐷𝑟𝑒𝑓 )کالیبر )متر 

𝑚 )جرم )کیلوگرم 

𝐼  ممان اینرسی 

𝐶𝑣 
ضریب اصطکاک دینامیکی بین بخش 

 جلویی و عقبی

𝐶𝑠 
ضریب اصطکاک ایستا بین بخش جلویی و 

 عقبی

𝐶𝐷 ضریب پسای قسمت جلویی پرتابه 

𝐶𝑁 ضریب نیروی نرمال 

𝐶𝑚 ر پیچ ضریب گشتاو 

𝐶𝑛  ضریب گشتاور یاو 

𝐶𝑌𝑝𝛼
𝑓  

ضریب نیروی مگنس بخش جلویی ناشی از 

 دوران و زاویه حمله 

𝐶𝑚𝑝𝛽
𝑓  

ضریب گشتاور نیروی مگنس بخش جلویی، 

 ناشی از دوران و زاویه سرش جانبی 

𝛿𝑒 , 𝛿𝑎  , 𝛿𝑟 سطوح کنترل معادل الویتور، ایِلوران و رادر 
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