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  چکیده

ت از قانون در تحقیق حاضر، یک قانون هدایت ترکیبی بهینه جدید مبتنی بر قوانین هدایت کلاسیک و روش فازي توسعه داده شده است. در فاز میانی هدای

شود. به منظور سوییچ هموار بین دو فاز میانی و نهایی فاز نهایی از روش ناوبري تناسبی بهره گرفته میسازي شده استفاده شده است و در هدایت خط دید بهینه

سازي چندمعیاري تشکیل شده و شرایط سوییچ بهینه در شرایط ماموریتی از یک سیستم فازي بهینه توسعه شده است. براي این منظور یک مساله بهینه

سازي جستجوي گرانشی سازي سوییچ فازي بررسی شده و روش بهینهسازي اکتشافی چندمعیاره موجود براي بهینهبهینه مختلف استخراج شده است. دو روش

هاي سوییچ بهینه در سناریوهاي تر آن انتخاب شده است. یک بانک اطلاعاتی از موقعیتسازي نامغلوب به دلیل زمان محاسباتی پایینچند معیاره بر پایه مرتب

ه براي تلف استخراج شده و از طریق آن، برنامه سوییچ بهینه براي کلیه سناریوهاي ماموریتی قابل استخراج است. به علاوه، ناحیه ماموریتی پرندپروازي مخ

طی پرنده اهداف غیرمانوري و مانوري استخراج شده است. از مزایاي سیستم هدایت ارائه شده این است که در حضور دینامیک کامل شش درجه آزادي غیرخ

-سازي سناریوهاي پروازي مختلف، نشانسازي سناریوهاي درگیري مختلف ارزیابی شده است. نتایج حاصله از شبیهطراحی شده و عملکرد آن از طریق شبیه

  .ي عملکرد مطلوب روش ارائه شده استدهنده

 .سازي چندمعیاري، سوئیچ فازي، بهینهدید، هدایت ناوبري تناسبیهدایت ترکیبی، هدایت فرمان به خط : کلیدي هاي واژه

 
  

  

Designing 3D Optimal Hybrid Guidance Algorithm with Fuzzy Switch  
  

Department of Aerospace Engineering, MalekAshtar University of Technology, Tehran, Iran S. Mohammadnejad 

Department of Aerospace Engineering, MalekAshtar University of Technology, Tehran, Iran J. Karimi 

  

Abstract  
In current research, a new optimal hybrid guidance law is developed based on classic guidance laws and fuzzy control approach. An 
optimized line of sight guidance law is designed for the midcourse phase. Proportional navigation method is also used for terminal 

phase. In order to smoothly switching between midcourse and terminal phases, an optimal fuzzy approach is developed. Two 

excising multi-objective heuristic optimization algorithms are evaluated for optimal fuzzy switch problem and the non-dominated 
sorting gravitational search algorithm is chosen due to its less computational run time. A data bank of optimal switching conditions 
in several flight scenarios is derived and based on these optimal points, the optimal switching plan is derived for all missions. Also, 
the practical zone is determined. The advantage of the proposed approach is that it has been derived in presence of vehicle full 
nonlinear dynamic model. Different scenarios simulation results revealed the desirable performance of the proposed approach. 

Keywords: Hybrid guidance, Line of sight guidance, Proportional navigation, fuzzy switch, multi-objective optimization. 

 
  

 

   مقدمه - 1

هاي کنترل پیشرفته، در حوزه هدایت ترکیبی با توسعه روش

-پرداخته میکارهاي مختلفی انجام شده که در ادامه به برخی از آنها 

] یک نوع هدایت ترکیبی مبتنی بر هدایت فرمان به 1شود. در مرجع [

خط دید (براي فاز میانی) و ناوبري تناسبی (براي فاز نهایی) با هدف 

دهی و افزایش اثربخشی وسیله پرنده ارائه شده ازدست فاصلهکاهش 

است. در طراحی الگوریتم هدایت خط دید، با هدف حداقل کردن 

هاي حلقه هدایت با دهی و بهبود دقت برخورد، بهرهازدست فاصله

اند. براي اي درجه دوم بهینه شدهریزي دنبالهاستفاده از الگوریتم برنامه

سوییچ از فاز میانی به فاز نهایی، استراتژي خاصی در نظر گرفته نشده 

دهد. در صورت بلادرنگ الگوریتم هدایت را تغییر میاست و پرنده به

دید (براي ] یک روش هدایت ترکیبی مبتنی بر هدایت خط2مرجع [

یاب مادون قرمز (براي فاز نهایی) براي یک فاز میانی) و هدایت آشیانه

ي برد کوتاه طراحی شده است. یک حسگر موقعیت جهت پرنده

استخراج راستاي دماغه بر روي پرنده نصب شده است. با استفاده از 

تواند راستاي دار هدایت سایت زمینی همواره میاطلاعات این حسگر، را

هدف را یافته و در نهایت آنرا کشف کند. در خلال فاز میانی هدایت، 

که جستجوگر پرنده با موفقیت بر روي هدف قفل کرد، پس از این

کند. در این سیستم یاب سوئیچ میدید به هدایت آشیانههدایت خط

کست قفل جستجوگر، هدایت تمهیدي اندیشیده شده تا در صورت ش

دید دید انجام گیرد. در واقع، هدایت خطپرنده توسط قانون هدایت خط

شود. محاسبه کار گرفته میبه عنوان پشتیبان هدایت فاز نهایی به

گیري زاویه حمله و تخمین فرامین هدایت در این مقاله نیازمند اندازه

] یک فرمول 3[زمان باقیمانده تا رسیدن به هدف است.در مرجع 

هدایت بر اساس هدایت تناسبی براي هر دو فاز میانی و نهایی ارائه 
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شده است. سپس، با در نظر گرفتن شرایط حداکثر سرعت پرنده در 

انتهاي فاز میانی و همچنین صفر شدن زاویه حمله در انتهاي این فاز، 

در کنترل بهینه، فرمول مورد نظر بهینه شده و  فرضیهبا استفاده از 

نتیجه یک رابطه براي شتاب جانبی بهینه پرنده ارائه شده است. 

استراتژي درنظر گرفته شده به این صورت است که هدایت میانی سعی 

جهت انتقال هدایت از فاز میانی به فاز  داشتن خطاي دماغهدر صفر نگه

دست آمده از این روش، پرنده را در هر دو فاز نهایی را دارد. رابطه به

کند و یک مسیر بهینه پروازي نی و نهایی به سمت هدف هدایت میمیا

براي داشتن حداکثر سرعت و زاویه حمله صفر در انتهاي فاز میانی 

] یک قانون هدایت ترکیبی برمبناي هدایت 4در مرجع [ کند.تولید می

دید خالص در فاز دید با زاویه تقدم در فاز میانی و هدایت خطخط

کار گرفته شده در این است. براساس روش به نهایی طراحی شده

در فاز  شود. پرندهتحقیق زاویه تقدم با تخمین مسیر هدف محاسبه می

کند. پس دید سایت زمینی و هدف پرواز میمیانی جلوتر از راستاي خط

دید از سوئیچ هدایت و ورود به فاز نهایی، پرنده بر اساس قانون خط

جهت سوئیچ هدایت از فاز میانی به فاز  شود. در این مرجع،هدایت می

نهایی از یک سوئیچ فازي استفاده شده است. پارامترهاي این سوئیچ که 

سازي استخراج باشد، توسط یک الگوریتم بهینهشامل زمان سوئیچ می

] مبتنی بر روش ناوبري تناسبی، یک 5گردیده است. در مرجع [

ي درگیري با اهداف اي براسیستم هدایت فازي ترکیبی دو مرحله

مانوري ارائه شده است. در ادامه این تحقیق، این سیستم فازي در 

سازي شده سازي گروه ذرات بهینه] با استفاده از روش بهینه6مرجع [

] به منظور بهبود دقت تخمین فاصله و ارضاي قید 7است. در مرجع [

ه اي شامل یک مرحلزاویه برخورد از یک قانون هدایت دو مرحله

] یک 8مشاهده و یک مرحله حمله استفاده شده است. در مرجع [

اي نزدیک بهینه براي برخورد به هدف - قانون هدایت ترکیبی دو مرحله

  صوت ارائه شده است. ي ماورا

دید در فاز میانی و ي هدایت ترکیبی خطدر تحقیق حاضر از ایده

تدریجی  هدایت تناسبی در فاز نهایی استفاده شده است. یک سوئیچ

سازي شده است. در فازي بهینه جهت انتقال فاز هدایت طراحی و پیاده

نهایت، عملکرد و قابلیت سیستم در سناریوهاي مختلف پروازي و در 

  حضور تندباد ارزیابی شده است.

مدل دینامیکی و سیستم کنترل پرنده ارتقاء  2در ادامه، در بخش 

 3هدایت ترکیبی در بخش  یافته توضیح داده شده است. طراحی قانون

تشریح شده  4سازي سوییچ هدایت ترکیبی در بخش آمده است. بهینه

آمده  5سازي الگوریتم هدایت در بخش است. نتایج حاصل از شبیه

  .ارائه شده است 6است. نتایج و پیشنهادات در بخش 

  

  مدل دینامیکی - 2

طی به عنوان مدل دینامیکی، از معادلات شش درجه آزادي غیرخ

با لحاظ نمودن مدل غیرخطی کامل مشخصات آیرودینامیکی، 

 ]:10و [ ]9[پیشرانش و جرمی استفاده شده است 

)١(   mFFmgwqvru TxAx /)sin(    

)٢(  mFFθφgwpurv TyAy /))cos(sin(m   

)٣(   mFFθφgvpuqw TzAz /)cos()cos(m 

 

)۴( 
xIlp /  

)۵(    yxz /II-I Mprq   

)۶(     zxy I/-I-I-  r npq  

)٧( )tan()cos()tan()sin( φrθφqpφ   

)٨( )sin()cos( φrφqθ   

)٩(   )/cos()cos()sin( θφrφqψ   

جرم،  mکه در آن، 
AF  و

TF  بردار نیروهاي آیرودینامیکی و

، pزوایاي اویلر،   ،، پیشرانش در دستگاه مختصات بدنه، 

q ،r اي، هاي زاویه سرعتu ،v ،w خطی، هاي رعتسI  ممان

هاي آیرودینامیکی هستند. بردار نیروي ممان nو  l ،Mاینرسی، 

پیشرانش شامل دو قسمت بوستر و ساستینیر (ثابت) است که به 

هاي آیرودینامیکی صورت تابعی از زمان لحاظ شده است. نیروها و ممان

ماخ، هم با استفاده از جدول ضرایب آیرودینامیکی که تابعی از عدد 

  اند.زاویه حمله و زاویه سرش جانبی هستند محاسبه شده

هاي کانال کننده خطی مجزا درجهت کنترل پرنده، سه کنترل

 ي فراز و سمت،ها است. در کانالفراز، سمت و غلت طراحی شده 

سیستم شود.  بخش هدایت تولید می توسطفرمان شتاب جانبی ورودي 

  .کند کوپ نرخی استفاده میسنج و ژیروسشتاب پسخورداز  کنترل

  

  طراحی قانون هدایت ترکیبی - 3

سیستم هدایت ترکیبی از سه فاز هدایت فاز میانی، فاز سوئیچ 

هدایت و فاز هدایت نهایی تشکیل شده که این فازها در ادامه تشریح 

  شوند.می

  

  قانون هدایت فاز میانی - 3-1

دید به خطبراي طراحی هدایت فازمیانی از قانون هدایت فرمان 

قوانین هدایت ]. در این روش، 12] و [11بعدي استفاده شده است [سه

هدف تولید  و براساس موقعیت نسبی پرندهتوسط ایستگاه زمینی و 

را  ايهندسه درگیري هدایت سه نقطهکه  1شوند. با توجه به شکل می

توان تعریف نمود. فاصله هاي فرمان هدایت را می، مولفهدهدنمایش می

پرنده تا ایستگاه با 
MR فاصله هدف تا ایستگاه با ،

TR 
و زوایاي سمت و 

  اند.نشان داده شده و  فراز به ترتیب با نماد 
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  اينقطههدایت سه هندسه درگیري-1شکل 

  

ناشی از  ي خط دید،صفحهعمود بر شتاب جانبی  ولفه فرمانم

-صورت زیر تعریف میبه ،سمت کانال اي پرنده و هدف دراختلاف زاویه

  :شود

)10(   

 

 

Mσ M T M T M M M T M

M
D P TI

T
0

T

2 cos 2 sin

          2

t

a R R R

Rd
K K K d Rh h h

dt R

 

 

   

  

  

  



 
 
 

   


  

در  ،خط دیدعمود بر شتاب جانبی فرمان  ي، مولفههمچنین

کانال اي پرنده و هدف در اختلاف زاویه مربوط بهکه  خط دید،صفحه 

  آید:دست میاز رابطه زیر به است،فراز 

)11(  
 

2
Mε M T M M M T M M

D P I

0

M
T T T

T

     

2  sin cos

       2 cos

   

t

a R R R

K K K d

Rd
R g

d

h

t

h

R

h  

   

 







  

  

 
  

 







  

  

در روابط فوق، پارامترهاي 
I D P, ,K K K 

 hو hضرایب بهره و  
 

شتاب جاذبه است.  gدید در صفحه سمت و فراز و فاصله پرنده از خط

-داشتن پرنده روي خطدید و نگهاین ضرایب بهره در دقت هدایت خط

باشند. به بیان دیگر، دید واصل بین سایت زمینی و هدف، موثر می

  :شودصورت زیر تعریف میبه hپارامتر 

)12(  2 2h h h    

  باشد.دید در راستاي سمت و فراز میو میزان خطاي پرنده از خط

در تحقیق حاضر، مقادیر بهینه ضرایب بهره 
I D P, ,K K K  با

 استفاده از الگوریتم ژنتیک و با تابع هزینه حداقل فاصله پرنده از پرتو

در طول مسیر   minJ h t یر ضرایب محاسبه شده است. مقاد

  آمده است. 1 بهینه در جدول

  

  مقادیر بهینه ضرایب بهره هدایت میانی  -1 جدول

  ضرایب بهره هدایت میانی �� �� ��

  مقادیر بهینه  45/0  2/0  30/0

  

  طراحی قانون هدایت فاز نهایی -2- 3

در تحقیق حاضر، طراحی فاز نهایی هدایت بر اساس هدایت 

]. براي این منظور، لازم 13بعدي انجام شده است [تناسبی خالص سه

است دستگاه مختصات دوربین و ارتباط آن با دستگاه مختصات بدنه و 

) و Cهاي مختصات دوربین ( دید تعریف شود. ارتباط بین دستگاهخط

  صورت زیر است:) بهBبدنه پرنده (

)13(       B BC C
X X T  

دستگاه (که ماتریس انتقال بین دو  BC

Tصورت زیر قابل ) به

  محاسبه است:

)14(            BC BB B M M C
1 1 1  

 
T T T T  

دستگاه مختصات دوربین همان دستگاه گیمبال داخلی جستجوگر 

ها (زوایاي است که اندازگیري
1
  و

1و به  ) در این دستگاه انجام

یابد. زاویه دستگاه بدنه انتقال می
1
  زاویه نصب جستجوگر نسبت به

 Mباشد. لازم به ذکر است که درجه می - 45بدنه است که در اینجا 

دستگاه مختصات قاب داخلی  Cدستگاه مختصات قاب خارجی و 

ر نصب جستجوگر است و از آنجاکه دوربین روي قاب داخلی جستجوگ

 شود، شکل شده، دستگاه قاب داخلی با نام دستگاه دوربین شناخته می

2.  

  

 
  هاي مختصات بدنه، قاب خارجی و دوربین ارتباط دستگاه -2شکل 

  

دستگاه دیگري که در سیستم هدایت مورد نیاز است، دستگاه 

) است. در اینجا با فرض کوچک بودن خطاي Lدید (مختصات خط

تقریب قابل قبولی فرض شده که راستاي دوربین  پردازش تصویر، با

دهنده خط دید است. قانون هدایت تناسبی خالص در فرم برداري نشان

  :صورت زیر استبه

)15(   
B BB

Nh
       

 
Ma V   

  :که در آن

)16(  

0

L

L

q

r

 
   
  


  

در رابطه فوق،
L

q نرخ چرخش خط دید در کانال فراز وL
r  نرخ

  باشد.  چرخش خط دید در کانال سمت می

با فرض کوچک بودن زوایاي حمله و سرش جانبی، بردار سرعت 

پرنده در دستگاه بدنه تنها داراي یک مولفه است که از پروفایل سرعت 

دستگاه بدنه هم از  پرنده قابل محاسبه است. نرخ چرخش خط دید در

  آید:دست میرابطه زیر به

)17(  
B CBC

T
    
           


 
 

  

  حال براي فرمان شتاب در دستگاه بدنه خواهیم داشت:
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)18(  
 
 

h L L1 1 1 1 1 1 1

L L1 1 1 1 1 1 1

B

M

M

q (sin sin cos cos sin ) r cos cos

q (sin sin sin cos cos ) r cos sin

  0

NV

NV

      

      

 
 
 

   
    

 
 
 

 

 






a

  

Nاین رابطه با ضریب ناوبري  4 سازي سیستم  در شبیه

  سازي شده است. پیاده

  

  طراحی سوییچ فازي -3- 3

وجود دو فاز هدایتی، با دو قانون هدایت مختلف مستلزم در نظر 

دهی براي تغییر تدریجی از فاز میانی به فاز نهایی گرفتن یک فاز شکل

 -ورودي تک - تک TSK1است. براي این منظور، از یک سیستم فازي 

-Sخروجی استفاده شده است. سیستم فازي شامل دو تابع عضویت 

Shape  وZ-Shape به ترتیب براي سوئیچ تدریجی از هدایت فاز میانی ،

نشان داده شده است. ورودي  3به هدایت فاز نهایی است که در شکل 

) و خروجی آن RTMاین سیستم فازي، پارامتر فاصله پرنده از هدف (

   .دستور شتاب است

 آید:دست میاز رابطه زیر به S-Shapeتابع عضویت 

)19(  
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  از رابطه زیر قابل محاسبه است: Z-Shapeو تابع عضویت 
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  هاي فازي توابع عضویت مجموعه-3شکل 

  

  داریم: TMRتوان دید که براي همه مقادیر به سادگی می

   min max min max; , ; , 1s TM s TMf R R R f R R R  

  صورت زیر است:قوانین بهپایگاه 

  است maفاز میانی است آنگاه شتاب فرمان  TMR: اگر 1قانون 

  است haفاز نهایی است آنگاه شتاب فرمان  TMR: اگر 2قانون 

روش مرکز جرم انجام شده است. یعنی زدایی خروجی سیستم با فازي

  شود:شتاب فرمان در هر لحظه از رابطه زیر محاسبه می

)21(     ; ;c m s TM min max h z TM min maxa = a f R R ,R +a f R R ,R  

                                                             
1
Takagi-Sugeno-Kang  

فرمان هدایت  Rmaxبراساس این قانون هدایتی، از فواصل دور تا فاصله 

شتاب  Rminتا  Rmaxتماماً فرمان شتاب فاز میانی است. در فواصل بین 

فرمان ترکیبی از شتاب فاز میانی و شتاب فاز نهایی خواهد بود. از 

تا لحظه برخورد، فرمان خروجی سیستم شتاب فاز نهایی  Rminفاصله 

نشان داده  4 است. نمودار بلوکی سیستم هدایت فازي ترکیبی در شکل

  شده است. 

  

 
  قانون هدایت فازي ترکیبی -4شکل 

  

صورت بهینه از طریق یک به Rminو  Rmaxلازم به ذکر است که مقادیر 

  سازي تعیین خواهد شد. مساله بهینه

در ادامه، به منظور استخراج لحظه سوئیچ بهینه بر اساس فاصله 

، جدولی از سناریوهاي NSGSAنسبی پرنده و هدف با کمک الگوریتم 

  است. آمده 4تنظیم شده که توضیح آن در بخش درگیري 

  

  دهی مساله سوییچ بهینهشکل - 4- 3

کاري براي استخراج شرایط ترین نوآوري مقاله حاضر ارائه راهمهم

سوییچ بهینه بین فازهاي هدایت در کل سناریوهاي عملیاتی وسیله با 

لحاظ نمودن شرایط پروازي و قیود عملکردي پرنده است. به عبارت 

دیگر، علاوه بر دینامیک کامل پرنده، سیستم کنترل، عملگرها، 

اظ شده دینامیک جستجوگر و کلیه قیود دینامیکی مرتبط با پرنده لح

  است. 

سازي صورت یک مساله بهینهسازي سوییچ هدایت بهمساله بهینه

چندمعیاري شکل داده شده است. تابع هدف کاهش حداکثر شتاب 

است و  دهی پرندهازدست فاصلهجانبی اعمالی و حداقل نمودن 

به منظور پوشش دادن  . Rminو  Rmaxسازي عبارتند از متغیرهاي بهینه

اي از سناریوهاي پروازي تی وسیله پرنده، مجموعهپروفیل ماموری

-صورت خارج خط بهعملیاتی استخراج شده و نقاط بهینه سوئیچ به

با استفاده از نقاط بهینه سوییچ، یک منطق سوییچ بهینه  . آیددست می

  شود.برخط ایجاد شده و در کامپیوتر پرواز وسیله ذخیره می

2سازي چند معیاره در تحقیق حاضر، الگوریتم بهینه
NSGSA 

سازي سوئیچ فازي استفاده شده است. این الگوریتم ] جهت بهینه15[

] زمان اجراي کمتر، سرعت NSGA II ]14در مقایسه با الگوریتم 

همگرایی بالاتر و پراکندگی و تعدد نقاط نامغلوب بیشتري در مساله 

یتم را با زمان اجراي دو الگور 2 دهد. جدولدست می-سوییچ بهینه به

  هم مقایسه کرده است.

- سازي جستجوي گرانشی چند معیاره بر پایه مرتبالگوریتم بهینه

) ویرایش توسعه یافته الگوریتم جستجوي NSGSAسازي نامغلوب(

سازي چندمعیاري است. در الگوریتم ] براي مسائل بهینه16[ 3گرانشی

                                                             
2
Non-Dominated Sorting Gravitational Search Algorithm 

3
Gravitational Search Algorithm (GSA) 
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و حرکت یابی به کمک طرح قوانین گرانشی جستجوي گرانشی، بهینه

هاي شود و پاسخدر یک سیستم مصنوعی با زمان گسسته انجام می

نظر، موقعیت اجرام در فضاي مسئله هستند. این الگوریتم داراي مورد

مرحله اول شامل تشکیل یک سیستم مصنوعی با زمان  :دو مرحله است

یابی اولیه اجرام، وضع قوانین حاکم و گسسته در محیط مسئله، موقعیت

روزرسانی پارامترها و مرحله دوم گذر زمان، حرکت اجرام و بهتنظیم 

-از مقوله مرتب NSGSAپارامترها تا رسیدن به زمان توقف. الگوریتم 

  برد.روز کردن شتاب گرانشی ذرات بهره میسازي نامغلوب براي به

  

 NSGSAو  NSGA-IIزمان اجراي الگوریتم  -2جدول 

NSGSA NSGA-II  مشخصه 

 (ثانیه)زمان اجرا   113977   75170

  

  استراتژي انتخاب در نمودار پارتو -5- 3

نشان داده شده، نمودار پارتو شامل  5 طور که در شکلهمان

تواند با عنایت به آن، در هاي بهینه است که طراح میاي از حلمجموعه

گیري کند. هاي بهینه تصمیممورد انتخاب یک حل بهینه از میان حل

که پرنده قابلیت اجراي فرامین شتاب جانبی فرض ایندر اینجا، با 

بالایی دارد، در فرایند انتخاب نقطه سوییچ بهینه، به حداکثر شتاب 

تري دهی، وزن کماز دست فاصلهمورد نیاز پرنده، در مقایسه با 

به عنوان  5 اختصاص داده شده و نقطه میانی نشان داده شده در شکل

 بهینه انتخاب شده است.

 

 

  نحوه انتخاب نقطه بهینه در نمودار پارتو -5شکل 

  

  سازي سیستم هدایت ترکیبی بهینهشبیه - 4

به منظور توسعه ایده هدایت ترکیبی حاضر، چهار ارتفاع مختلف 

شونده با چهار پروازي براي اهداف بدون مانور دورشونده و نزدیک

فضاي اینرسی) و سه سرعت  Xسرعت مختلف (در راستاي محور 

سناریوي  39فضاي اینرسی) و در مجموع  Yتلف (در راستاي محورمخ

که . با فرض این3نظر گرفته شده است، جدول  پروازي براي هدف در

متر به معناي عدم موفقیت ماموریت  10دهی بیش از از دست فاصله

است، الگوریتم اجرا شده و جدول مذکور تکمیل شده است. جاهایی که 

شود با ي زیادتر ارضا نمیفاصلهدهی از دست هفاصلماموریت به دلیل 

"Fail"  نشان داده شده است. مقادیر بهینهRmin  وRmax  براي سناریوهاي

آمده است. اهداف با سرعت بالاتر بررسی شده و  3موفق در جدول 

دهی از فاصله مجاز بیشتر ها، فاصله ازدستدیده شد که در همه حالت

علاوه بر تعیین نقاط سوییچ بهینه، ناحیه بوده است. به این ترتیب، 

آید. به طور دست میعملیاتی براي مقابله با اهداف بدون مانور نیز به

نشان داده شده، خارج از  Failتوان گفت جاهایی که با علامت می ،ساده

  ناحیه عملیاتی وسیله خواهد بود.

  

 مانوراستخراج نقاط سوئیچ بهینه براي پرواز اهداف بدون -3جدول 

VTY0=-200 (m/s) VTY0=-100 (m/s) VTY0=0(m/s) VTX0 
(m/s) 

HT 
(m) 

Rmin Rmax Rmin Rmax Rmin Rmax 

Fail Fail 2939 7203 -100 

250 
Fail Fail 2579 3172 -300 

Fail Fail 5317 5457 100 

Fail Fail 4308 6647 300 

2529 5680 2000 4789 2000 5706 -100 

1500 
5489 6139 5778 7353 2579 3172 -300 

5670 6800 5185 6344 4114 7566 100 

Fail Fail 5694 6751 300 

2582 3485 6000 7946 2675 4800 -100 

3500 
2859 3652 2030 5692 3358 3887 -300 

3250 4450 5500 6650 5099 6997 100 

Fail Fail 5590 6820 300 

Fail Fail Fail 100 8000 

 
براي اهداف مانوري نیز، پنج سناریوي پروازي درنظر گرفته شده و 

استخراج شده  4نقاط بهینه سوئیچ هدایت به ازاء هر سناریو در جدول 

  است.

  

  استخراج نقاط سوئیچ بهینه براي اهداف مانوري -4جدول 

Rmin, Rmax (m) 
aTZ 

(g) 

aTY 

(g) 

aTX 

(g) 
VTX0, VTY0, 
VTZ0 (m/s) 

XT0, YT0, 
ZT0 

(km) 

2576, 5583 0 1.5 0 50, 0, 0 9, -2, -1.5 

3740, 5100 0 1.5 -0.5 50, 0, 0 9, -2, -1.5 

2666, 5444 -2g  0 0 -200, 0, 100 9, 0, -6 

3743, 6314 -2g  0 0 -200, 0, 200 10, 0, -4 

3846, 6895 -3g  0 0 -200, 0, 200 10, 0, -4 

  

سوئیچ فازي هدایت براي اهداف مانوري به این ترتیب، نقاط بهینه 

آید. با میانیابی بین نقاط سوییچ بهینه و شرایط دست میهم به

توان نقاط سوییچ را براي سناریوهاي میانی نیز سناریوهاي پروازي می

دست آورد. به این ترتیب، یک منطق برخط براي تعیین نقطه سوئیچ به

 ZT0و  XT0 ،YT0، پارامترهاي 4 و 3هاي آید. در جدولدست میبهینه به

معرف سرعت اولیه  VTZ0و  VTX0 ،VTY0موقعیت اولیه هدف، پارامترهاي 

مقادیر شتاب هدف در دستگاه  aTZو  aTX ،aTYهدف و پارامترهاي 

  مختصات اینرسی است.
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  ارزیابی سیستم هدایت بهینه ترکیبی -5

دو عملکرد سیستم هدایت و کنترل یکپارچه طراحی شده در 

حالت با وجود اغتشاش و بدون وجود اغتشاشات جوي و همچنین در 

مقایسه با عدم استفاده از هدایت ترکیبی طراحی شده در این تحقیق 

سازي و ارزیابی شده است. براي ارزیابی عملکرد الگوریتم سوییچ شبیه

، شش سناریوي متمایز از سناریوهاي تنظیمی 5بهینه، مطابق جدول 

شود، در همه مشاهده می 5گونه که در جدول ت. همانبررسی شده اس

متر  10تر از ) کمMDدهی (ازدست فاصلهسناریوهاي تست، میزان 

شود که الگوریتم سوییج بهینه قابلیت باشد. از این نتایج دیده میمی

-درگیري با اهداف مختلف مانوري و غیر مانوري را براي پرنده مهیا می

  کند.

  

  زیابی سیستم هدایت و کنترل طراحی شدهنتایج ار-5جدول 

M.D 

(m) 

aTX, aTY, aTZ  

(g) 
VTX0, VTY0, 
VTZ0 (m/s) 

XT0, YT0, ZT0  

(km) 
Scenario 

5.5 0, 0, 0 -100, -200, 0 12, 2, -1.5 1 

2.6 -0.5, 1.5, 0 50, 0, 0 9, -2, -1.5 2 

2.4 0, 0, -2g -200, 0, 200 10, 0, -4 3 

2.8 0, 0, -3g -200, 0, 200 10, 0, -4 4 

1.6 0, 0, 0 -50, 0, 0 10, 0, -0.5 5 

5.1 0, 0, 0 -100, -200, 0 12, 2,-1.5 6 

  

جدول  4و  2براي نشان دادن اهمیت فاز سوییچ، براي سناریوهاي 

ناشی از سوییچ بهینه با چند وضعیت سوییچ دهی از دست فاصله، 5

طور که آمده است. همان 6 آنی مقایسه شده و نتایج حاصل در جدول

در دهی از دست فاصلهشود در هر دو سناریو، کمترین ملاحظه می

دست آمد و دروضعیت سوییچ آنی ماموریت دچار سوییچ بهینه به

 شود. متر می 10بیشتر از  دهیاز دست فاصلهشود، یعنی شکست می

 
  سوییچ آنی ونتایج سوییچ بهینه  -6جدول 

سنار وضعیت سوییچ  (متر) دهیاز دست فاصله

  یو

  2  سوییچ بهینه  6/2

 8سوییچ آنی در فاصله   8/64

  کیلومتر

 5/5سوییچ آنی در فاصله   9/2

  کیلومتر

 2سوییچ آنی در فاصله   19

  کیلومتر

  4  سوییچ بهینه  8/2

 8سوییچ آنی در فاصله   1/17

  کیلومتر

 5/5سوییچ آنی در فاصله   5/23

  کیلومتر

 2آنی در فاصله  سوییچ  7/51

  کیلومتر

  

در ادامه، جهت ارزیابی پایداري سیستم طراحی شده در مواجهه 

] استفاده شده است. براي این منظور، از 17با تندباد، از مدل درایدن [

یک سناریوي پروازي هدف بدون مانور استفاده شده است. در این 

متر بر ثانیه در ارتفاع  100سناریو، یک هدف نزدیک شونده با سرعت 

ح زمین و بدون سرعت جانبی درنظر گرفته شده متري از سط 3500

هاي فراز و سمت نرخ چرخش را در کانال 7 و شکل 6است. شکل 

شتاب پرنده بدون وجود تندباد و با  9 و شکل 8دهد. شکل نشان می

هاي فراز و سمت نشان متر بر ثانیه را در کانال 5وجود تندباد با سرعت 

دید، نوسانات ، نرخ چرخش خطدهد. درصورت افزایش سرعت تندبادمی

زیادي پیدا کرده و این امر باعث نوسانی شدن فرامین ارسالی به وسیله 

  شود.دهی میازدست فاصلهو در نتیجه باعث افزایش مقدار 
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203  

 

شر
ن

 هی
س

ند
مه

 ی
کان

م
ی

 ک
بر

ه ت
گا

ش
دان

ی
 ز،

ه پ
ار

شم
اپی

 ی
95

د 
جل

 ،
51

ه 
ار

شم
 ،

2
ن، 

تا
س

تاب
 ،

14
00

ه 
ح

صف
 ،

19
7

-
20

3
  

– 
 دیسع

کر
ل 

لا
ج

و 
د 

ژا
دن

حم
م

می
ی

 

  
  پرنده در کانال سمت. شتاب -9شکل 

  

  گیرينتیجه - 6

در مقاله حاضر، الگوریتم هدایت ترکیبی یکپارچه شده با سیستم 

کنترل پرنده طراحی شده است. استراتژي سوییچ فازي بهینه بین دو 

فاز میانی و نهایی مسیر با استفاده از مجموعه محدودي از سناریوهاي 

بین سناریوهاي مذکور امکان دست آمده و از طریق میانیابی پروازي به

دستیابی به شرایط سوییچ در نقاط میانی فراهم شده است. به علاوه، 

ناحیه عملیاتی استخراج شده است. همچنین کارایی در مواجهه با 

تندبادهاي اتمسفري بررسی شده است. ارزیابی سناریوهاي ماموریتی 

  دهد.مختلف، کارایی مناسب روش ارائه شده را نشان می
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