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چکیده: خاموش کردن ناگهاني موتور در موشک هاي سوخت جامد، پیچیده و پرهزینه است به طوری که روش های هدایتی 
مبتنی بر بردار سرعت لازمه کارایی مناسبی ندارند. در این مقاله رویکرد جدید هدایتی ضمنی و غیرحساس به خاموشی اجباری 
موتور ارائه می شود. ایده اصلی این روش در اصلاح زاویة مسیر پرواز از زماني ثابت بر اساس اغتشاش وارده بدون نیاز به فرمان 
خاموشی اجباری موتور بوده، به طوري که پرتابه در انتهاي زمان سوزش واقعی داراي زاویه مسیر پرواز لازمه شود. این اصلاح 
زاویه با استخراج یک تابع ضمنی ارتباط می یابد.  به وسیله شبیه سازی، عملکرد این روش با روش هدایت پیش تنظیم در برابر 
عدم قطعیت ها یا اغتشاشات باد، ناهمراستایی تراست، تغییر در مقدار تراست و ضرایب آیرودینامیکی مقایسه شده و کارایی آن 
نشان داده می شود. مقدار احتمال خطای دایروی برای روش پیشنهادی 1/242km به دست می آید که نسبت به روش هدایت 
پیش تنظیم ۶1% کاهش را نشان می دهد. علاوه بر عدم نیاز به فرمان خاموشی اجباری موتور، از دیگر ویژگی های این روش 
نسبت به روش های هدایتی مبتنی بر سرعت لازمه، مقاومت بالای آن به اغتشاشات مختلف به ویژه عملکرد موتور، سادگی و 

بار محاسباتی کمتر آن است، اگرچه قبل از شلیک، پیش محاسبات زیادي لازم است انجام گیرد.
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مقدمه- 1
از یک منظر، موشک های بالستیک به دو دسته تقسیم می شوند: آن هایی 
و  مایع(  موتورهای سوخت  )نظیر  تراست هستند  به سامانه قطع  که مجهز 
آن هایی که فاقد این سامانه اند )نظیر موتورهای سوخت جامد(. این ویژگی 
روش های  است.  شده  دسته  هر  خاص  هدایتی  روش های  توسعه  به  منجر 
هدایت مبتنی بر بردار سرعت لازمه، بر این واقعیت استوارند که پس از دست 
به هدفي  برخورد  براي  با سرعت لازمه  و هم جهت  برابر  به سرعت  یافتن 
مشخص و در زماني معین، فرمان خاموشي موتور صادر مي گردد و ازآن پس 
موشک به صورت یک پرتابه در میدان جاذبه زمین، مسیر بالستیک را طي 
کرده تا به هدف اصابت کند. خاموش کردن ناگهاني موتور در موشک هاي 
سوخت جامد، پیچیده و پرهزینه است. بنابراین براي موشک هاي بالستیک 
سوخت جامد نیاز به روش های هدایتي خاصی بوده که به خاموشی اجباری 
نحوی  به  را  خود  اضافی  انرژی  باید  موشک ها  این  نباشند.  وابسته  موتور 
مصرف کنند که همچنان در انتهای خاموشی موتور شرایط اصابت به هدف 

را دارا باشند.
روش های هدایت حلقه بسته موشک های بالستیک را به دو دسته صریح 
و ضمنی می توان تقسیم نمود ]1[. در روش های صریح بردار سرعت موشک 
در هرلحظه با بردار سرعت لازمه محاسبه  شده در کامپیوتر موشک مقایسه 
مذکور  بردار  دو  اختلاف  کردن  براي صفر  مناسب  هدایتي  فرمان  و سپس 

 Email: rsmael@gmail.com :نویسنده عهده دار مکاتبات

ارسال مي گردد. براي به دست آوردن بردار سرعت لازمه لحظه اي، کامپیوتر 
موشک باید در هر فاصله زماني مسئله لامبرت ]2[ را حل کند. روش هایی 
نظیر روش مدیریت عمومی انرژی1 ]2[، هدایت لامبرت تکرارشونده2 ]3[، 
 ]۶ و   5[ بهینه  کنترل  تئوری  بر  مبتنی  هدایت   ،]4[ خارجی  هدایت ضرب 
این  از  متغیر  پرواز  زمان  با   ]7[ اجباری3  خاموشی  به  غیرحساس  هدایت  و 
دسته می باشند. این روش ها از پارامتر قابلیت سرعت4 موتور موشک استفاده 
بر   ∆Vcap دقیق  تخمین  موتور،  عملکردی  قطعیت  عدم  دلیل  به  می کنند. 
اساس سوخت باقیمانده دشوار است. برای همین روش های مدیریت عمومی 
انرژی و هدایت لامبرت تکرارشونده در حضور این عدم قطعیت ها منجر به 
خطای زیادی می شوند. دسوارته ]8[ با استفاده از روش صریح، روش بهینه ای 
ارائه داده است. نخستین بار در کشور، امینی ]9[ در   ∆Vcap را برای یافتن
همین راستا یک رابطه تجربی برای Vcap∆ ارائه داد. سپس علی زاده ]10[ 
انحراف  زاویه  این  حداقل سازی  به منظور  بهینه  کنترل  تئوری  از  استفاده  با 
بردار تراست، رابطه دیگری برای Vcap∆ ارائه داد. بااین وجود اتکای تمام این 
روش ها بر تخمینی دقیق از Vcap∆  است که همچنان در برابر عدم قطعیت ها 
دچار ضعف اند. روش هدایت غیرحساس به خاموشی اجباری بخشی از عدم 

1  General Energy Management (GEM)
2  Iterative Lambert Guidance (ILG)
3  Cutoff Insensitive Guidance (CIG)

4  ∆Vcap
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به کاهش  برده و منجر  بین  از  را  برد  Vcap∆ در جهت غیرحساس  قطعیت 
خطا می شود. هرچند این روش سعی در شناسایی جهت غیرحساس برد از 
طریق پارامترهایی که توسط شبیه سازی حاصل می شوند، دارد ممکن است 
به صورت دقیق آن را نتوان تعیین نمود. به علاوه به خاطر فراخوانی های مکرر 
 Vg( را ارضا کند ∆Vcap=Vg روتین لامبرت ]11[ فرایند یافتن حلی که رابطه
سرعت لازمه است( به محاسبات بسیار پیچیده و سنگین نیاز دارد. علاوه بر 
افزایش می یابد زیرا  افزایش عدم قطعیت مذکور، خطای اصابت نیز  با  این 
پارامترهای مربوطه که در شبیه سازی تنظیم شده اند ثابت می مانند. نخستین 
توسط   ∆Vcap تخمین  از  مستقل  هدایتی  روش های  توسعه  برای  تلاش ها 
روشنیان و اسرافیلیان ]12[ آغاز شد ولی همچنان وابستگی به فراخوانی های 
مکرر روتین لامبرت پیچیدگی حل را با خود به همراه داشت. مرجع ]13[ 
با پیشنهاد الگوریتم کنترل زاویه مسیر پرواز، الگوریتم جستجوی مذکور را 
که باعث پیچیدگی روتین لامبرت می شود حذف نموده است. ازآنجاکه این 
الگوریتم زاویه مسیر پرواز را به نحوی کنترل می کند که زاویه مسیر پرواز 
لازمه متناسب با سرعت جاری را تعقیب نماید، به الگوریتم جستجو نیازی 
نیست. ازآنجاکه این الگوریتم به تخمین Vcap∆ وابسته نیست، دقت بیشتری 
را از خود نشان می دهد. بااین وجود این الگوریتم همچنان وابسته به تخمین 
زمان پرواز است. روش های هدایت مبتنی بر کنترل بهینه به دلیل محاسبات 

سنگین، در کاربردهای زمان حقیقی موفق نبوده اند.   
پیش بیني   ،]14[ دلتا  هدایتي  روش هاي  نظیر  ضمنی  روش های  در 
پیش تنظیم،  و  اس2ِ ]17[  تابع  تابعي ]1۶[،  اصابت1 ]15[،  لحظه ای خطای 
هدایت برمبنای حداقل سازی اختلاف مسیر واقعي از مسیر نامي در هرلحظه 
اندازه گیري  پارامترهاي  اختلاف  اساس  بر  هدایتي  معادلات  مي شود.  انجام 
شده با مقدار نامي فرموله می گردند. این روش ها با منطق ساده خود از حجم 
پیش  شلیک،  از  قبل  عوض  در  ولي  مي کاهند  موشک  کامپیوتر  محاسبات 
محاسبات زیادي باید انجام بگیرد. وقتي مسیر پیش بینی شده براي موشک 
منطقي  هدایتي ضمني  روش  بردن  به کار  باشد،  آن   نزدیک  یا  نامي  مسیر 
خواهد بود ولیکن اگر شرایط اولیه و نهایي پرواز و یا نحوه کارکرد پرنده در 
طي پرواز قابل پیش بیني نباشد بهتر است از روش های صریح استفاده شود. 
در این مقاله با توسعه تحقیقات قبلی مؤلفین ]18[ رویکرد جدید هدایتی 
ضمنی و غیرحساس به خاموشی اجباری موتور ارائه می شود. ایده اصلی این 
وارده  اغتشاش  بر اساس  ثابت  از زماني  پرواز  زاویه مسیر  روش در اصلاح 
مسیر  زاویه  داراي  واقعی  سوزش  زمان  انتهاي  در  پرتابه  به طوري که  بوده، 
پرواز لازمه شود. ابتدا روش هدایتی فرموله شده و سپس نتایج عملکرد این 

روش در یک شبیه سازی سه درجه آزادی تحلیل می گردد.

استخراج معادلات هدایت ضمنی- 2
براي یک موشک بالستیک، هر موقعیت مکاني نقطه خاموشي )موتور( با 

1 Instantaneous Impact Point (IIP)

2  S Function

بردار سرعت مشخص، مسیر واحدي را در سقوط آزاد دیکته مي نماید. براي 
مثال اگر موقعیت مکاني و سرعت لحظه خاموشي دقیقاً منطبق بر شرایط 
موردنظر باشد، قطعاً مسیر حرکت، مسیري است که به هدف موردنظر خواهد 
رسید ولي در اثر اغتشاشات مختلفي که به موشک وارد مي شود، خطاهایي 
در موقعیت و سرعت موشک در لحظه خاموشي رخ مي دهد. به عبارتی برد 
در دستگاه پرتاب تابع پارامترهاي سینماتیکي لحظه خاموشي موشک است:

(1)[ ( ), ( )]c cR R r t V t=

به طوری که tc زمان خاموشی واقعی موتور؛ r بردار موقعیت؛ V بردار سرعت 
و R معرف برد است. لازم به ذکر است مقدار برد در دستگاه اینرسي، تابع 
 ox1 در نقطه پرتاب، محور o زمان نیز بوده ولی در دستگاه پرتاب )به مرکز
به سمت هدف، محور ox2 در راستای بردار شعاعی زمین به سمت بالا و محور 
ox3 با دو محور قبل یک دستگاه راستگرد تشکیل می دهد( تابع زمان نیست. 

با فرض اینکه حرکت موشک نزدیک به مسیر نامي است، با استفاده از بسط 
تیلور حول نقطة نامي خاموشي موتور (tn) و با در نظر گرفتن جملات مرتبة 

اول رابطه 1 را بدین صورت می توان بازنویسی نمود:

(2)* * *[ ( ), ( )]n nR R r t V t R= + ∆

به طوری که:

(3). .r VR R r R V∆ = ∆ + ∆

(4), ,

x y z

r x x y y z z

x y z

V V x V y V z

RR R e R e R e
r
R R RR R R
x y z
RR R e R e R e
V

∂
= = + +
∂
∂ ∂ ∂

= = =
∂ ∂ ∂
∂

= = + +
∂

(5)*

*

, ,

( ) ( )

( ) ( )

x x zV V V
x y z

c n

c n

R R RR R R
V V V

r r t r t

V V t V t

∂ ∂ ∂
= = =
∂ ∂ ∂

∆ = −

∆ = −

معمولًا در بحث هدایت، فقط به بررسي جبران خطاي برد موشک پرداخته 
مي شود و حذف خطاهاي جانبي توسط سیستم کنترل صورت مي گیرد برای 
در  به عبارت دیگر  و  برد  خطاي  جبران  به  هدایتي  الگوریتم  توسعه  همین 
صفحه پرواز محدود شده و در ادامه از مؤلفه z در روابط 4 صرف نظر می شود. 
شرط لازم و کافی اصابت به هدف این است که در معادله )R=.)2∆   برقرار 

باشد، به عبارت  دیگر:

(۶). . 0r VR r R V∆ + ∆ =
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تا اینجا روش ارائه شده با روش هاي هدایتي ضمني تقریباً مشترك است. 
روش هاي مذکور از این به بعد رویکردهای مختلفي را طرح نموده تا بتوانند 
روش ها  این  در  عموماً  کنند.  هدایت  را  موشک  انحرافي،  مقادیر  اساس  بر 
کامپیوتر موشک، به محض برقراری رابطه )۶( یا مشابه آن، دستور خاموشی 
موتور را مي دهد. همان طور که قبلًا گفته شد در این مقاله خاموشي اجباري 
مطرح نیست، برای همین باید روشي کارآمد ارائه شود. با توجه به شکل 1 

براي اغتشاشات جزئي مسیر نامي مي توان نوشت:

(7)
*

*

( ) ( )

( ) ( )
c n

c n

r r t V t t

V V t V t t

∆ = ∂ + ∆

∆ = ∂ + ∆

به طوری که:

(8)*

*

( ) ( ) ( ),

( ) ( ) ( )

c n

c c c

c c c

t t t

r t r t r t

V t V t V t

δ

δ

∆ = −

= −

= −

با مسیر  نامي  ) درواقع اختلاف مسیر  )cV tδ و  ( )cr tδ بردارهاي
اغتشاشي در لحظه خاموشي واقعي )tc( مي باشند. با جایگذاری روابط )7( و 

)8( در )۶( رابطه )9( حاصل می گردد. 

(9)
* *

. ( ) . ( )

[ . ( ) . ( )] 0
r c V c

r n V n

R r t R V t

R V t R V t t

δ δ

δ δ

+ +

+ ∆ =

مي توان نشان داد عبارت داخل کروشه، مشتق برد نسبت به زمان بوده 
)* محاسبه شده اند: )nV t )* و )nr t که در لحظه tn در نقاط 

(10)
* *, ( ) , ( )

* *

|

( ) ( )

n n nt r t V t

r n V n

d R d R d r d R dV
d t d r d t dV d t

R V t R V t

= +

= + 

| درنتیجه معادله )9( 
nt t

d R
d t = از طرفي در tn تراست صفر است یعنی0=

را مي توان بدین صورت نوشت:

(11). ( ) . ( ) 0r c V cR r t R V tδ δ+ =

نقطه  به  همگي  که  بوده  مسیر  دسته  یک  معادله  حقیقت  در  فوق  معادله 
هدف ختم مي شوند. این معادله در پي ریزي الگوریتم اصلي هدایت از اهمیت 
جزئي   اغتشاشات  فرض  با  و   1 شکل  به  توجه  با  است.  برخوردار  ویژه اي 

می توان نوشت:

(12)
* * *

* * *

( ) ( ) ( ) ,

( ) ( ) ( )
c n n

c n n

r t r t V t t

V t V t V t t

= + ∆

= + ∆

)* مجموع شتاب های خارجی وارده بر موشک است.  )nV t به طوري که
حال با تعریف توابع معرفی شده در رابطه )13( و با در نظر داشتن رابطه )11( 

مي توان رابطه )14( را نوشت.

(13)
* * *

( ) . ( ) . ( ),

( ) . ( ) . ( )
c r c V c

c r c V c

J t R r t R V t

J t R r t R V t

= +

= +

(14)
*( ) ( ) ( )

. ( ) . ( ) 0
c c c

r c V c

J t J t J t
R r t R V t
δ

δ δ

= − =

+ =

رابطه )14( را مي توان به صورت رابطه )15( نیز بیان نمود:

(15)( ) ( ) ( ) 0ct

c t
J t J t J dδ δ δ τ τ= + =∫ 

 ( )cV tδ براي حالت حرکت در صفحه پرواز با نوشتن شکل اسکالر بردار 
رابطه )1۶( حاصل خواهد شد.

(1۶)( ) . ( ) . ( ) . ( )

( ) . ( ) . ( ) . ( )
r V

r V

J t R r t R V t R t

J t R V t R V t R t
γ

γ

δ δ δ δ γ

δ δ δ δ γ

= + +

= + + 



به طوري که:

(17)
* *

* * *

. ( ) . ( ) . ( )

( ) ( )

[ ( ) ( )] ( )

( )

x y

x y

r x y

V V n V n

V n V n n

x y

R r t R x t R y t

R R Cos t R Sin t

R R Sin t R Cos t V t

V Cos e Sin e V
γ

δ δ δ

γ γ

γ γ

γ γ

= +

= +

= − +

= +

درنتیجه :

(18)γδδδ γVVVV V +=

به طوری که:

(19)

*

*

* *

* * *

( ) ( )
( ) ( )

( ) ( )

[ ( ) ( ) ] ( )
V x y

x y

V V t V t
t t

V Cos t e Sin t e

V Sin t e Cos t e V tγ

δ

δ γ γ γ

γ γ

γ γ

= −

= −

= +

= − +

با توجه به روابط )18( و )19( مي توان نوشت:

Fig. 1. 

شکل 1: ارتباط مسیر نامي و اغتشاشی.
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(20). ( ) ( ). ( ) . ( )r VR V t t V t tγδ φ δ φ δ γ= +

به طوری که:

(21)
* *

* * *

( ) ( ) ( )

[ ( ) ( )] ( )
V x y

x y

t R Cos t R Sin t

R Sin t R Cos t V tγ

φ γ γ

φ γ γ

= +

= − +

 ],[ 1 tt∈τ زماني بازه  در  را   )15( رابطه  مي توان  فوق  روابط  ترکیب  با 
بدین صورت بازنویسي کرد:

(22)

1

*

1 1

( ) ( ) ( ) ( ) ( )

[ ( ) ( ) ( ) ( )] ( ) ( )

V

t

V r
t

J t J t J t R t R V t

V R t r t

γ

γ

δ δ γ δ

φ τ δ τ φ τ δ γ τ δτ δ

= − = + +

+ +∫

، خواهیم داشت:. γδ حال با مشتق گیري از رابطه فوق نسبت به 

(23)

1

( ( )) ( )
( )

t

t

J t R dγ γ
δ φ τ τ
δ γ

∂
= +

∂ ∫

Rγ هستند برای  و 0< γφ مقادیر 0< 1[ , ]ct tτ ∈ ازآنجاکه در فاصله 
 2 در شکل  بنابراین همان گونه که  است.  از صفر  بیشتر  فوق  رابطه  همین 
شود   ( )J tδ که 0< نتیجه گرفت هنگامي   است مي توان  داده شده  نشان 
 تا 

cδ γ )به عبارتی تراست بیش از مقدار نامی باشد( باید زاویه تصحیح 0>
) شود )تراست کمتر  )J tδ tJδ)( به سمت صفر میل کند و هنگامي که 0>

cδ باشد. γ از مقدار نامی باشد( باید زاویه تصحیح 0<
بدین ترتیب مي توان الگوریتم هدایت ذیل را بر اساس تابع اغتشاش یافته 
) را ارضا  )cJ t Lδ = ∆ )t(J  نسبت به تابع نامي )J*)t که در t=tc شرط 0=

مي کند ارائه نمود:

(24)

*

( )

( ) ( )

c m
c

m c m

com c

J t
R

t t

γ

δ δ γ δγ
δ γ

δ γ δ γ δγ

γ γ δ γ

 ≤= −
 ≥
= +

 δγm برنامه زاویة زاویه پیچ؛  برنامة  δγc مقدار تصحیح در  به طوري که 
حداکثر مقدار تصحیح در برنامة برنامه زاویة زاویه پیچ و γcom فرمان برنامة 

برنامه زاویة زاویه پیچ است. برنامة برنامه زاویة زاویه پیچ، )γ*)t، توسط یک 
یا چند منحني در کامپیوتر پرواز ذخیره می شود. در این مقاله از منحني ذیل 

استفاده مي شود:

(25)
* * * ( 1)

0 0

* *
0 0

* *
0 0

( ) ( ) ( ( ))

( ) ,
( )

a

c

c c

c c

t t t e

t t t t t
a t t t

µ τγ θ θ θ θ

θ
µ τ

θ θ

−= = − −

− −
= =

− −



به طوري که t0 شروع کنترل؛ tc انتهای کنترل؛ θ0 زاویة پرتاب و θ  زاویة 
)* و α مربوط به  )ctθ  ،θ*)tc( ،θ0 پارامتر طراحی است. پارامترهاي α پیچ و
 γ*)t(  مسیر نامي بوده که قبل از پرتاب محاسبه می شوند. لازم به ذکر است
)()( به عبارتی زاویه حمله  ** tt θγ =  ،tc تا t1 به گونه اي طراحي شده که از
صفر است. طراحی بهینه برنامه زاویه ای پیچ از اهمیت ویژه اي برخوردار است 
که باید در این مورد دقت لازم مبذول گردد. مهم ترین شرطي که این برنامه 
باید داشته باشد، این است که سریعاً زاویه حمله موشک را کم نموده و در 
زماني که عدد ماخ به یک مي رسد زاویه حمله بسیار کوچک )نزدیک صفر( 
شده باشد؛ زیرا هنگامي که سرعت، به سرعت صوت نزدیک مي شود نیروهاي 
آیرودینامیکي به صورت ناگهاني زیاد شده و مرکز فشار به مقدار زیادی جابجا 
مي گردد. این مسئله براي کار سیستم کنترل زاویه اي، شرایط سختي را به 
وجود آورده، به طوري که بهتر است این بخش بحراني مسیر با زاویه حمله 
صفر طي شود. نکته دیگر در طراحي برنامه زاویه پیچ، هدف طراحی است، 
زیرا طراح با دو مسئله روبرو است یکي حداکثر کردن برد و دیگري طراحی 
پیچ  زاویه  برنامه  طراحي  یعني  اول  مورد  در  مشخص.  بردي  برای  مسیر 
به منظور حداکثر کردن برد، با یک مسئله بهینه سازي روبرو بوده که مي توان 
قیودي از قبیل محدودیت زاویه حمله، محدودیت هاي سازه اي و غیره را در 

آن لحاظ کرد ]5 و 19[. 
در مورد )J*)t نیز روش هاي گوناگوني مي توان پیش گرفت. به عنوان مثال 
],[ تقریب زد: 1 cttt∈ مي توان آن را توسط یک منحني درجه سه در فاصله

(2۶)
3 3

1

0 0

ˆ ˆ( ) ( ) , ( ) ( )i i
i i i i

i i
J t c t t J t c i t t −

= =

= − = −∑ ∑

با شرایط مرزي:

(27)
1 1 1 1

1 1 1 1

*

ˆ( ) ( ) ( ) ( )

ˆ( ) ( ) ( ) ( )

ˆ ˆ( ) , ( ) 0

r V

r V

c n c

J t J t R r t R V t

J t J t R V t R V t

J t J J t

= = +

= = +

= =









آورد: به دست  مي توان  مرزی  شرایط  به  توجه  با  را   ic ضرایب 

(28)

0 1 1 1

2 1 1 12
1

3 1 1 23
1

( ), ( )
1 [3 ( ) ]

( )
1 [ 2 ( ) ]

( )

c
c

c
c

c J t c J t

c b t t b
t t

c b t t b
t t

= =

= − −
−

= − + −
−



Fig. 2. 

. J)t( و J)t( شکل 2: توابع هزینه^
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به طوري که:

(29)
*

1 1 1 1

2 1

[ ( ) ( )( )]

( )
n cb J J t J t t t

b J t

= − + −

= −





 درنتیجه:

(30)*
1 2 1 3 1

ˆ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )nJ t c t J c t J t c t J t= + + 

به طوري که:

(31)

2
1 1

1 3
1

2 1
2

1
3 2

1

( ) (3 2 )( )
( )

( ) 1 ( )
( )( )( )

( )

c

c

c

c

t t t t tc t
t t

c t c t
t t t tc t

t t

− − −
=

−
= −

− −
=

−

با مشتق گیری از ضرایب فوق بدست رابطه )32( بدست می آید:

(32)

1
1 3

1

2 1

1
3 2

1

6( )( )( )
( )

( ) ( )
( 2 3 )( )( )

( )

c

c

c c

c

t t t tc t
t t

c t c t
t t t t tc t

t t

− −
=

−
= −

+ − −
=

−



 



مقدار این ضرایب در t=t1 و t=tc عبارت است از:

(33)

1 1 2 1 3 1

1 1 2 1 3 1

1 2 3

1 2 3

( ) 0 ; ( ) 1 ; ( ) 0
( ) 0 ; ( ) 0 ; ( ) 1
( ) 1 ; ( ) 0 ; ( ) 0
( ) 0 ; ( ) 0 ; ( ) 0

c c c

c c c

c t c t c t
c t c t c t
c t c t c t
c t c t c t

= = =
= = =
= = =
= = =

  

  

2-1- محاسبة ضرایب حساسیت برد
دقت   ،)4 )رابطه  شدند  معرفي   VR و   rR جزئي  مشتقات  قبل  بخش  در 
به طوري که  داشته  موشک  هدایت  در  عمده اي  تأثیر  مشتقات  این  محاسبه 
با توجه به الگوریتم هدایت، مي تواند باعث سنگین شدن کار سیستم کنترل 
شود. ازآنجاکه انحراف R∆ تابعي از اغتشاشات انتهاي زمان سوزش است. 
فرض مي شود این اغتشاشات را بتوان به صورت تابع درجه دومي از پارامترهاي 
 Zi نشان داده مي شود، به طوري که Zi با ∆Ri اغتشاشي بیان نمود. انحرافات
فقط با اعمال اغتشاش در یکي از پارامترهاي اغتشاشي به دست مي آید. به 
انحراف مشخصي  ξi که  از متغیر مستقل  تابعي  Zi را مي توان  تابع  عبارتی 
*Z که 

i تابع درجه دو  Zi را مي توان توسط  تابع  است، در نظر گرفت. حال 
تابعي از ξi است، تقریب زد:

(34)* 2
1 2i i iZ A Aξ ξ= +

از روش های مختلفی می توان محاسبه  استفاده  با  را   A2 و   A1 ضرایب 
نمود که در اینجا از روش حداقل مجذورات ]20[ استفاده شده است:

(35)
*

* 2 *

1
( ) ( ) 0

1,..., 2 , 1,2

k k
i

i i i i
i ij j

ZII Z Z Z Z
A A

i k k j
=

∂∂
= − ⇒ = − =

∂ ∂

= ≥ =

∑ ∑

به  نسبت  دو  مرتبه  جبري  معادلات  خطي  سیستم  یک  فوق  معادلات 
به صورت  ماتریسي،  به صورت  را  آن  مي توان  که  بوده   A2 و   A1 ضرایب 

QA=V نوشت،  به طوري که:

1 2 1 2[ , ], [ , ] , [ ] , 1,2T
ijA A A V V V Q q i j= = = =

2
1 2

1 1

4 3 3
11 12 21 22

1 1 1

,

, ,

k k

i i i i
i i

k k k

i i i
i i i

V Z V Z

q q q q

ξ ξ

ξ ξ ξ

= =

= = =

= =

= = = =

∑ ∑

∑ ∑ ∑

و با استفاده از دستور کرامر مي توان ضرایب A1 و A2  را به دست آورد: 

1 22 2 12 2 11 1 21
1 2

11 22 12 21 11 22 12 21

,V q V q V q V qA A
q q q q q q q q

− −
= =

− −

محدوده تابع واقعي Zi را مي توان با تعداد نقاط مختلفي تعریف کرد به طوري  
که این نقاط به طور یکنواخت و متفاوت پخش شده باشند. با افزایش تعداد 
نقاط یا به عبارتی تعداد توابع Zi  دقت بیشتری به دست خواهد آمد. در اینجا 
هفت نقطه انتخاب می شود. حال با استفاده از دو جمله اول بسط تیلور تابع 

: ξ =0 حول نقطه Z=Z)ξ(

(3۶)
2

2
2

1
2

Z ZZ ξ ξ
ξ ξ
∂ ∂

= +
∂ ∂

با مقایسه رابطه )34( با رابطه )3۶( مي توان نتیجه گرفت: 

(37)2
Z A
ξ

∂
=

∂

 iZ∆ دقت محاسبات را مي توان با استفاده از امید ریاضي )m(∆Z و واریانس  
متغیرهاي تصادفي محاسبه نمود ]21[. با فرض اینکه Z∆  تابع قانون توزیع 

نرمال است، مي توان نوشت:

(38)

( )

( )

( ) ( ) ( )

*

1

22

1

1,       

1 ,  7
9

k

i i i i
i

i i

k

i i i
i

Z Z Z m Z Z
k

Z Z m Z

D Z Z Z m Z kσ

=

=

∆ = − ∆ = ∆

∆ = ∆ − ∆

∆ = ∆ = ∆ − ∆ =  

∑

∑

نتایج شبیه سازی- 4
به فرایند حصول اطمینان از عملکرد صحیح سیستم هدایت قبل از انجام 
مأموریت، صحه گذاری1 و اعتبارسنجی2 روش هدایتی گفته می شود. منظور 

1  Verification
2  Validation
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اثبات عملکرد صحیح روش تحت شرایط و  از صحه گذاری روش هدایتی، 
فرضیات تحت توسعه آن است که در این خصوص معمولًا از ابزار شبیه سازی 
نیز  واقعی  دنیای  و  عمل  در  هدایتی  روش  اینکه  اثبات  می شود.  استفاده 
عملکرد مورد انتظار را از خود نشان می دهد اعتبارسنجی روش هدایتی نامیده 
می شود ]22[. واضح است در این مرحله صرفاً صحه گذاری روش از طریق 
خود  شبیه سازی  اعتبارسنجی  و  صحه گذاری  بود.  خواهد  کافی  شبیه سازی 
فرایندی مجزا بوده که در مراجع ]23[ و ]24[ به آن پرداخته شده است و 
شبیه سازی مورد استفاده در این مقاله توسط الگوریتم  پیشنهادی در آن مراجع 

صحه گذاری و اعتبارسنجی شده است.
برنامه شبیه سازي سه درجه آزادی موشک  از  با استفاده  در این بخش 
کنترل شونده، با اعمال اغتشاشات مختلف، به صحه گذاری این روش پرداخته 
تراست،  ناهمراستایی  باد،  قطعیت  و عدم  اغتشاش  نوع  پنج  انجام مي شود. 
خطاي محاسبه ضرایب آیرودینامیک، عملکرد اغتشاشي موتور در شبیه سازی 
موشک اعمال شده است. با توجه به اینکه این اغتشاشات بیشترین تأثیر را بر 
حرکت موشک مي گذارند، اگر بتوان نشان داد روش پیشنهادي توانایي پاسخ 
مناسب و جبران تأثیر اغتشاشات را دارد، مي توان نتیجه گرفت پاسخ به دیگر 
اغتشاشات نیز مناسب خواهد بود. در مورد هر اغتشاش سعي شده با مقایسه 
مسافت طي شده با برد نامي، میزان خطاي کلي سیستم هدایت روشن گردد. 
موشک  یک  جرمی-هندسی  مشخصات  از  استفاده  با  از  منظور  بدین 
ضرایب  جداول  استاندارد،  اتمسفر  مدل   ،)1 )جدول  نوعی  بالستیک 
زمین  رینولدز،  و  ماخ  اعداد  و  حمله  زاویه  از  تابعی  به صورت  آیرودینامیکی 
 ،]13[  )39( زیررابطه  به صورت  عملگر  دو  مرتبه  دینامیک  و  دوار  کروی 

الگوریتم هدایت پیشنهادی شبیه سازی شده است:

(39)( )
2

2 2 .  7 .   0.7
2

n
act n

n n

G s hz
s

ω ω ζ
ζω ω

= = =
+ +

برنامه زاویه پیچ یا هدایت پیش تنظیم با استفاده از رابطه )20( و با در نظر 
گرفتن محدودیت های  زاویه حمله و برد عبارت است از:

(40)
/ ,

, /

/ / s , /

c

c

c

t sec t sec
deg deg

deg ec a

θ θ

θ

= =
= =

= − = −

0

0

0 23 20
49 31 71

0 258 0 46

را مشاهده  زاویه حمله  و  پیچ  زاویه  رفتار  در شکل های 3و 4 مي توان 
نمود. با استفاده از روش حداقل مجذورات، ضرایب حساسیت برد عبارت اند از:

(41)
, /

/ , /
x V

y

R R
R Rγ

= =
= =

1 296 261
9 042 362994 413

از شبیه سازی توصیفی، عملکرد روش هدایتی  استفاده  با  در جدول 2، 
پیشنهادی تحت عنوان روش هدایتی اصلاح زاویه مسیر پرواز  در مقایسه 
از  استفاده  است  واضح  است.  شده  داده  نشان  پیش تنظیم  هدایت  روش  با 
روش پیشنهادی، خطای اصابت را نسبت به روش هدایتی پیش تنظیم بسیار 

کاهش می دهد.
در   ،2 جدول  آخر  حالت  دو  برای  پروازی  مختلف  پارامترهای  تغییرات 
شکل های 5 تا 9 نشان داده شده است. زمان آغاز الگوریتم هدایتی ضمنی، 
sect  در نظر گرفته شده است. شکل های 5 و ۶ مسیر پرواز را برای  =1 9

0/62 )m( قطر موشک

9 (m) طول کل موشک
3500 (kg) جرم کل موشک
85 (kg/sec) نرخ سوزش سوخت

280000 (N) تراست
1800 (kg) جرم موشک بدون سوخت
10000 (kg.m2) بدون سوخت  Iyy و Izz

1۶000 (kg.m2) با سوخت Iyy و  Izz

جدول 1: مشخصات جرمی هندسی موشک موردنظر.
Table 1. 

Fig. 3. 

شکل 3: برنامه زاویه پیچ.

Fig. 4. 

شکل 4: رفتار زاویه حمله در اثر اعمال برنامه زاویه پیچ.
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عدم  تمام  در  کاهش  و  افزایش  یعنی   2 و   1 حالت  در  هدایتی  روش  دو 
قطعیت ها، مقایسه نموده است. همان طور که دیده می شود استفاده از روش 
نزدیک تر  نامی  مسیر  به  را  پرواز  مسیر   ، پرواز  مسیر  زاویه  اصلاح  هدایتی 
نموده است، اصلاح زاویه مسیر پرواز و سرعت زاویه ای در هر دو حالت 1 و 2 
به خوبی در شکل های 7 و 8 مشاهده می شود که به صورت یک تغییر ناگهانی 
deg/sec 1/5 در  ایجاد اغتشاش حداکثر  ثانیه 10 پرواز رخ داده است.  در 
قابل چشم پوشی  پرواز،  مسیر  زاویه  اصلاح  اعمال  از  ناشی  زاویه ای  سرعت 
هردو  برای  کنترل  زمان  انتهای  تا  را  حمله  زاویة  تغییرات   9 شکل  است. 
زاویه  اصلاح  هدایتی  روش  از  استفاده  می دهد.  نشان  قطعیت،  عدم  حالت 
مسیر پرواز باعث ایجاد زاویه حمله حداکثر 0/5 درجه شده که مشکلی برای 
به  هدایتی  روش  حساسیت   9 تا   5 شکل های  در  نمی کند.  ایجاد  موشک 
برابر  در  را  آن  صحیح  عملکرد  که  می شود  مشاهده  پرواز  شرایط  تغییرات 

شرایط مختلف عدم قطعیت نشان می دهد.
پرواز  مسیر  زاویه  اصلاح  هدایتی  روش  عملکرد  بهتر  نمایش  به منظور 
از توزیع  با استفاده  از یک شبیه سازی مونت کارلو بهره گرفته شده است.   ،

مقاومت  بررسی  برای  اجرا   200  ،2 جدول  قطعیت های  عدم  در  یکنواخت 
 ]1۶[ دایروی  خطای  احتمال  مقدار  است.  یافته  انجام  هدایتی  رویکرد  این 
ضمنی  هدایتی  روش  و   3/185  km برابر  پیش تنظیم  هدایت  روش  برای 

Fig. 5. 

شکل 5: مقایسه مسیر پرواز موشک در حالت 1.

Fig. 6. 

شکل 6: مقایسه مسیر پرواز موشک در حالت 2.

Fig. 7. 

شکل 7: مقایسه تغییرات زاویه مسیر پرواز در هر دو حالت.

Fig. 8. 

شکل 8: مقایسه تغییرات نرخ زاویة مسیر پرواز در هر دو حالت.

Fig. 9. 

شکل 9: مقایسه تغییرات زاویة حمله در هر دو حالت.
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خطای  درصدی   ۶1 کاهش  مبین  که  شد  حاصل   1/242  km پیشنهادی 
اصابت و عملکرد قابل قبول این رویکرد است.     

                                                                            
 نتیجه گیری- 5

اجباری موتور  این مقاله یک روش هدایت غیرحساس به خاموشی  در 
توسعه داده شد. در این روش از زمانی ثابت پس از روشن شدن موتور و بر 
اساس اغتشاشات وارده، مقدار اصلاح زاویه مسیر پرواز محاسبه شده و به 
برنامه مسیر پرواز از پیش تنظیم شده اعمال می شود. این اصلاح، پرتابه را 
انتهای زمان سوزش خود در شرایطی قرار می دهد که به هدف اصابت  در 
نماید. تأثیر این روش بر پارامترهایی که اغتشاشات زیادی به موشک اعمال 
از  می کنند )نظیر زاویه حمله و سرعت زاویه ای( بسیار کم بوده و می توان 
آن ها صرف نظر نمود. شبیه سازی این روش، عملکرد مؤثر و کارآمد آن را در 
برابر اغتشاشات مختلف و عدم قطعیت های مختلفی نظیر باد، ناهمراستایی 
بردار تراست، تغییر در مقدار تراست و ضرایب آیرودینامیکی نشان می دهد. 
بر بردار سرعت لازمه،  این روش نسبت به سایر روش های هدایتی مبتنی 
ساده تر بوده و بار محاسباتی کمتری دارد و از طرفی به خاطر عدم نیاز به 
خاموشی اجباری موتور، آن را برای استفاده در عمل بسیار مطلوب و کاربردی 

نموده است.
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