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Abstract  

 The miss distance analysis of the first-order explicit guidance law (EGL) is carried out 

using  linearized equation of motion in the normalized form in order to obtain normalized 

miss distance curves. The initial heading error, constant target acceleration, acceleration 
limit, radome refraction error, and fifth-order binomial control  system are considered. 

Moreover, body rate feedback is added to the explicit guidance law as a well-known 

classical compensation method of the radome effect as in proportional navigation. The 

analysis is performed for different values of the power of the alpha function, defined as the 

time decrease rate of the zero-effort miss to unit control input. As a special case, the EGL 

with unit power gives the first-order optimal guidance strategy for minimizing the integral 

of the square of the commanded acceleration during the total flight time. For the 

performance/stability analysis, the rms miss distance versus turning rate time constant and 

radome slope can be plotted for different values of the power of alpha function.  
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 چکیده 

مقاله  این  فاصله  ،در  اول  خطای   تحلیل  مرتبه  هدایت صریح  معادلات  قانون  از  استفاده  شده   با    خطی 
  ، انحراف سمت اولیه  اثر  شود.می  ارائه  خطا  فاصله  بعدبی  هایدست آوردن منحنیمنظور به به   بعدبیصورت  به

ای  دوجمله  همچنین سیستم کنترل  رادوم و اثر    ، خطایرهگیر  شتاب  محدودیت  ،هدف مانوری با شتاب ثابت
 هدایت   قانون  رابطه  به  یبدن  ةزاوی  . علاوه بر این، بازخورد نرخاستشده  لحاظ  در تحلیل حاضر  پنجم  ةمرتب

  ر یمقاد  یبرا  لیتحلاین    .اضافه شده است  ،رادوم  اثر  ةکلاسیک شناخته شد  جبران  ان یک روشصریح به عنو
  شود، نرخ کاهش خطای تلاش صفر به ازای ورودی کنترل واحد تعریف میا که به عنوان تابع آلف توان مختلف 

  ت یهدامنجر به استراتژی توان واحد،    به ازای تابع آلفا با  قانون هدایت صریحخاص،    در حالت  است.شده   انجام 
با    .شودمی  زمان پروازشتاب در کل  جذور دستور  انتگرال مسازی معیار عملکرد  برای کمینهمرتبه اول    ةنیبه

دید و ضریب بعد ریشة مجذور فاصله خطا برحسب ثابت زمانی نرخ چرخش خطاستفاده از ترسیم نمودارهای بی
 شود. به ازای مقادیر مختلف توان تابع آلفا حاصل می عملکردی/پایداری تحلیل شیب رادوم،

رادوماثر  ،  فاصله خطا تحلیل هدایت بهینه،  هدایت صریح،   ، هدایت پایانی های كلیدی: واژه 

 123م و اختصارات علائ
 𝐴𝑠𝑎𝑡 شتاب اشباع 

 𝐾𝐵 ای بدنی رهگیرضریب سرعت زاویه

 𝐾𝐿 متغیر با زمان در قانون هدایت ضریب 
 𝑚    توان تابع آلفا

 𝑛 کنترلهدایت و رتبه سیستم م
 𝑛L, 𝑛T و هدف  شتاب رهگیر
 𝑛𝑐 فرمان شتاب 

 𝑁 ضریب ناوبری مؤثر

 𝑁m متناظر با توان تابع آلفا مؤثرضریب ناوبری 
 𝑅 رادوماثر شیب 

 𝑅𝑠𝑎𝑡 شتاب اشباع  بعدنسبت بی

 𝑠   متغیر حوزة لاپلاس

 𝑡 زمان 

 
 . دانشجوی دکتری  1

                                                            . دانشیار 2

 𝑡𝑔𝑜 به هدف  زمان باقیمانده تا اصابت
 𝑡𝑓 زمان اصابت به هدف 

 Tj, 𝑇 سیستم کنترلاجزا و معادل ثابت زمانی 

 𝑇𝛼 ثابت زمانی نرخ چرخش رهگیر 

 𝑉 بعدسازی  پارامتر بی

 𝑣𝑐 سرعت نزدیک شدن رهگیر به هدف 
 𝑣𝑀 سرعت رهگیر 

 𝑥𝑗 متغیرهای حالت جستجوگر و سیستم کنترل
 𝑦 دید اولیه تصویر فاصلة هدف از رهگیر در راستای عمود بر خط 

 𝛼 واحد  ورودی  اطای تلاش صفر بنرخ کاهش خ

 𝜏 بعد زمانپارامتر بی

 𝜆 دیدزاویة خط

 𝜃 محور طولی رهگیر  ةزاوی
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 تحلیل فاصله خطای قانون هدایت صریح مرتبه اول با/ بدون اثر رادوم   

 فناوری فضاییژوهشی علوم و پ -فصلنامة علمی
 3 / ( 54)پیاپی  1401زمستان  /4شمارة  / 15دورة 

  بالانویس:
 ̇( ) مشتق اول نسبت به زمان 

 ′(  ) بعدزمان بینسبت به  مشتق

 مقدمه

یگزین برای هدایت به عنوان قانون هدایت جا مدرنهدایت  ینانوق
نتایج اما  ،ودرمی کارهپایانی هدایت رهگیرها ب تناسبی در مرحلة

 امکان تخمین شتاب هدف، ط متفاوت نظیرعملکردی حاصل در شرای
زمان به ازای  ، در حضور اثر رادوم ودینامیک کمینه فاز یا ناکمینه فاز

رهگیرهای طور نمونه برای به تواند متفاوت باشد.میروازی بسیار کوتاه پ
برای لحظات پایانی از قوانین هدایت مرتبه بالاتر استفاده ناکمینه فاز 

 .[3-1] استشدهپیشنهاد پرواز 

 این که کدامیک از قوانین هدایت تحت چه شرایطی بهتر عمل
ر دسفانه أتم کاربردی مهمی خواهد بود. اتموضوع تحقیق ،کندمی

 ،نهدایت مدرقوانین بسیاری از مطالعات صورت پذیرفته در خصوص 
رای ببه علاوه  .پذیردشرایط منصفانه صورت نمیتحلیل عملکرد در 

 ر قرار گیرد.کاربردی باشد ملاحظات عملی نیز باید مد نظ ،این که نتایج
سازی هپیاد ،تا تحلیل عملکرد کاملی از زوایای مختلف صورت نپذیرد

یه برای اگر چه مطالعات اول شود.میمیسر ناین گونه قوانین هدایت 
نمونه  کنترل با تابع تبدیل مفروض )به طورسیستم  ه ازایمقایسه ب

دمیک که طبیعت کارهای آکا پذیرد( صورت می3مرتبه سیستم کنترل 
پرواز شش  سازیشبیه با استفاده از نتایج حاصل از است، اما در نهایت

انجام  اریگذ، تنظیم نهایی و صحهبا اعمال نویز و اغتشاش درجه آزادی
 .شودمی

د، نظیر بهبود در قوانین هدایت شناخته شدة پرکاربر، از طرف دیگر
 قانون هدایت رای که ساختااول به گونه هدایت تناسبی و هدایت بهینة مرتبة

مورد توجه  تواند بسیارمیاهمیت کاربردی زیادی دارد و  ،را تغییر ندهد
ر ساختار عدم تغیی [.10-4] نظیر اتخاذ ضریب ناوبری متغیر ،صنعت باشد

سیستم  پارامترهای نسبت به رفتارمطالعات قبلی شود تا اغلب سبب می
 ةن هدایت بهینبا توجه به اینکه قانو استفاده باشد.، قابل هدایت و کنترل

ستور شتاب مرتبه اول به مانند هدایت تناسبی به ازای انتگرال مجذور د
تواند مد نظر می آن، اصلاح ضریب ناوبری [11، 1]است کمینه شده

 ،دایت تناسبیهدر  3 با برابردانید ضریب ناوبری طور که میگیرد. همانقرار
؛ اما در است انتگرال مجذور دستور شتاب سازیبرای کمینهمقدار بهینه 

رای هدایت باین ایده  .[12]شود انتخاب می 5تا  3بین  طور معمولعمل به
 قابل اعمال است.[ 5مطابق مرجع ]مرتبه اول نیز  ةنیبه

برحسب تاریخچة  [5]قانون هدایت صریح مرجع رابطة حلقه بستة 
انتخابی متناسب  این تاریخچة. اگر شودانتخابی دستور شتاب نوشته می

                                                           
4. Optimal Guidance Law  (OGL) 

با تابع آلفا )نرخ کاهش خطای تلاش صفر به ازای ورودی کنترل واحد( 
انتگرال مجذور دستور انتخاب شود، قانون هدایت بهینه برمبنای حداقل 

تابع آلفا  با انتخاب توان غیر واحد برایاما  ؛شودشتاب حاصل می
حاضر تحلیل  ه در مطالعةعملکرد قانون هدایت را بهبود داد، کتوان می

  .ه شده استابع آلفا بزرگتر از یک ارائفاصله خطا،  به ازای توان ت
دایت هدر طراحی مهم و به نوعی گلوگاه  اثر رادوم یکی از عوامل

طیس از الکترومغناوهای عبور پرت یاب راداری است.آشیانه رهگیرهای
محل هدف پرتوها شده و این سبب شکست  رهگیرفلزی دماغه غیر

ناپایداری  ایپایداری  این اثر سبب کاهش حاشیة .کندواقعی را جابجا می
میت این بنابر اه .[13] شودمیبه ویژه در ارتفاع بالا حلقه هدایت 
 ،یاتفاقمبتنی بر کنترل کلاسیک، مدرن، های متعددی موضوع روش

ین اثر اجبران  تخمین و برای های هوشمندو روش [19-14] فیلترینگ
ین ادر  های کلاسیکاز جمله روش [.22-20] آمده استدر منابع 
  [.12] باشدمیدر قانون هدایت  یای بدنسرعت زاویه، بازخورد خصوص

ها یتعدم قطعدر حضور مرتبه اول  ةدایت بهینفاصله خطای هتحلیل 
انون هدایت دهد که عملکرد این قنشان می[ 23] مطابق مرجعو اثر رادوم 

نتایج ه علاوه ب یابد.یستم کنترل مرتبه اول بسیار تقلیل میبه ازای سحتی 
دایت بهینه در صورتی که وقتی ه ،سیستم مرتبه اول ارائه شدهحاصل برای 

ای سیستم ید برشود، عملکرد آن بامرتبه اول استخراج میسیستم با فرض 
بعد شده با یتحلیل فاصله خطای ب بررسی شود. های بالاترمرتبهبا کنترل 

ا اثر رادوم باثر شتاب اشباع بدون اثر رادوم و همچنین تحلیل فاصله خطا 
[ 24]است. در مرجع [ صورت پذیرفته12در مرجع ]بدون اشباع شتاب 

ن اثر اشباع و مختلف بدو هایبعد تقریبی با اثر رادوم و نویزنمودارهای بی
انون هدایت تحلیل فاصله خطای ق است.ای بدنه آمدهسرعت زاویه بازخورد

 نیست.صریح با/بدون اثر رادوم در منابع  منتشر شده موجود 
یت خطای قانون هدافاصله تحلیل جامعی برای  ،در این مطالعه

در حالت بعد مبتنی بر معادلات بی صریح مرتبه اول با و بدون اثر رادوم
صورت  به ازای مقادیر مختلف توان تابع آلفابا/بدون شتاب اشباع 

همانند  اهمیت توان تابع آلفا در تغییر ضریب ناوبری .پذیرفته است
ستفاده از ابا  است. 5تا  3در بازه انتخاب ضریب ناوبری هدایت تناسبی 

مختلف ر نتایج به ازای مقادیبعد ترسیم شده و تکمیل نمودارهای بی
عملکردی  ةو همچنین محدود پایداری ةتوان معادله محدودمی توان آلفا
 دست آورد.هسیستم را ب مناسب

  قانون هدایت صریح

با فرض هدف بدون مانور  اول مرتبة )GLO( 4قانون هدایت بهینه
 قابل نمایش است: (1رابطه )صورت هب

(1) 𝑛𝑐 = 𝑁(𝑣𝑐𝜆̇ − 𝐾𝐿𝑛𝐿)   



 

   
 آرانیامیرحسین میرزایی، سیدحمید جلالی نائینی و علی عربیان   

  
 ناوری فضاییفعلوم و پژوهشی  -علمی ةفصلنام / 4

 (54) پیاپی  1401زمستان  / 4 ةشمار / 15دورة 
 552) پیاپی  1401تابستان  / 2 ةشمار / 15دورة 

 سرعت نزدیک شدن رهگیر به هدف، 𝑣c دستور شتاب، 𝑛cکه در آن، 

𝜆̇ دید، نرخ چرخش خط𝑛𝐿  شتاب رهگیر و𝑁  متغیر با ناوبری ضریب
ضریب  ،اول سیستم کنترلی مرتبةحاضر برای  در مطالعة. استزمان 
 [:1شود ]بصورت زیر نوشته می« 1»نویس با پایین 𝑁بهینة 

(2) 𝑁1 =
6𝑥2(𝑒−𝑥 + 𝑥 − 1)

2𝑥3 + 3 + 6𝑥 − 6𝑥2 − 12𝑥𝑒−𝑥 − 3𝑒−2𝑥
 

(3) 𝐾𝐿 =
𝑒−𝑥 + 𝑥 − 1

𝑥2
,   𝑥 =

𝑡𝑔𝑜

𝑇
> 0 

اصابت به هدف است. در هدایت زمان باقیمانده تا   𝑡𝑔𝑜  ،که در آن
آلفا )نرخ تابع   اول، به ازای سیستم کنترل مرتبة  )EGL( 5صریح
 صورت هب ازای ورودی کنترل واحد( خطای تلاش صفر به کاهش

𝛼 = 𝑇(𝑒−𝑥 + 𝑥 −  . در صورتی که تاریخچة[25] شودته مینوش (1
در نظر گرفته شود، روابط قانون  𝛼𝑚انتخابی دستور شتاب متناسب با 

𝑚هدایت صریح تنها به ازای مقادیر صحیح  = 0, 1, 2, بطور صریح  …
𝑚گیری است و روابط آن به ازای قابل انتگرال = 1, 2, در مرجع  3

عدد صحیح نباشد، محاسبة  𝑚 آمده است. در صورتی که توان [25]
 مرجعدر صورت تقریبی هانتگرال مربوطه در قانون هدایت صریح، ب

 محاسبة رایبحاضر،  . در مطالعةاست( ارائه شده4صورت رابطه )هب[ 26]
استفاده تقریبی  ن رابطةاز ایصحیح تابع آلفا غیر های صحیح وتوان
 شود.می

(4) 𝑁𝑚 = 𝑚𝑁1 −
2(𝑚 − 1)

1 − 2𝐾𝐿
,        𝑥 > 0.005 

 یانشا .استداده شدهنشان  [26]مرجع ر پیشنهادی د دقت انطباق رابطة
شود. می 𝑡𝑔𝑜ال برابر با ذکر است که تابع آلفا به ازای سیستم کنترل ایده

ای بین توان تابع آلفا ساده ( رابطةTPNلذا در هدایت تناسبی حقیقی )
𝑚)  و ضریب ناوبری مؤثر برقرار است = 𝑁 − تخاب بنابراین ان. (2

𝑚 = 1, 2, 𝑁 متناظر با مقادیر 3 = 3, 4,  ،مطالعهدر این شود. می 5
[، 27]بعد مشابه مرجع بیشدة خطی معادلاتبا حل عددی فاصله خطا 

ای با مانور حالت انحراف سمت اولیه و هدف به عنوان جرم نقطه در
 ای با سیستم کنترل دوخطیثابت و رهگیر با فرض مدل جرم نقطه

 است. بررسی شده ،مرتبة پنجم
ریح برای صدر هدایت  خطا بر فاصله توان تابع آلفااثر  ،دامهدر ا    

ترل کنو مانور ثابت هدف به ازای سیستم حالت انحراف سمت اولیه 
  .شودمیبررسی اشباع شتاب در دو حالت با و بدون  ممرتبه پنج

  تحلیل عملکرد بدون محدودیت شتاب رهگیر -الف
         در ابتدا تحلیل فاصله خطا در حالت انحراف سمت اولیه مطالعه

فاصله خطا  𝑚با افزایش  ،1با توجه به شکل برای این حالت،  د.شومی
های اما در قله کندمی کاهش پیدا)از سمت چپ به راست( در قله اول 

                                                           
5. Explicit Guidance Law (EGL) 

حدوداً  زمان نهاییِ ةزبه غیر از بابنابراین افزایش یافته است.  یبعد
𝑡𝑓)یک ثابت زمانی  کوچکتر از 𝑇⁄ < به فاصله خطای کمتری  (1

𝑚ازای  = با توجه به در حالت هدف با مانور ثابت  شود.میحاصل  1
مشابه حالت انحراف  اول فاصله خطا در قلة 𝑚با افزایش مقدار  2شکل 

به  فاصله خطا ،بعد از چند ثابت زمانی اما یابدکاهش می سمت اولیه
      کاهش 𝑚که این مقدار ثابت هم با افزایش مقدار  ،رسدمی مقدار ثابتی

برابر ثابت  10ی زمان نهایی بزرگتر از به ازا TPN در بتهال یابد.می
مشاهده  2که از شکل طورهمان. فاصله خطا ناچیز خواهد شد ،زمانی

نمودار  اول و قسمت ثابت ةبین قل ةبازفاصله خطا در  شود رفتارمی
در  به صورت نوسانی است که 𝑚به ازای مقادیر مختلف  ،فاصله خطا

 شود.حاصل مینتیجه بهتری  2تا  1بین  𝑚به ازای  مجموع در این بازه
 

 

 فاصله خطا ناشی از انحراف سمت اولیهبعد نمایش بی -1شکل 

 

 بعد فاصله خطا ناشی از مانور ثابت هدفنمایش بی -2شکل 

 رهگیرشتاب محدودیت با  تحلیل عملکرد -ب 
اثر محدودیت شتاب رهگیر بر فاصله خطا در دو حالت انحراف  اینجادر 

ررسی ب مپنج برای سیستم کنترل مرتبةسمت اولیه و مانور ثابت هدف 
ضریب شتاب در حالت انحراف سمت اولیه برای این منظور، است. شده

𝑅𝑠𝑎𝑡 بصورت اشباع = 𝑇𝐴𝑠𝑎𝑡/|𝑣0|  در حالت هدف با مانور ثابت و
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𝑅𝑠𝑎𝑡 صورتهب = 𝐴𝑠𝑎𝑡/|𝑛𝑇| است که در آن تعریف شده𝐴𝑠𝑎𝑡 
سرعت رهگیر ضرب حاصلبرابر با  𝑣0و مانوری رهگیر اب حداکثر شت

ر د ،3ل شکنمودارهای با توجه به  ست.ا اولیه در سینوس خطای سمت
𝑅𝑠𝑎𝑡به ازای  ،حالت انحراف سمت اولیه = 2, منحنی فاصله خطا  3

𝑚اول به ازای  در قلة = منطبق است  TPNبر منحنی تقریباً  1,2,3,4
افزایش با این نمودارها مجزا شده و اما با افزایش زمان نهایی پرواز، 

سیستم  برای بنابراین. یابددر مجموع افزایش می فاصله خطا 𝑚مقدار 
در حالت انحراف سمت اولیه با ضریب شتاب اشباع  مپنج کنترل مرتبة

𝑚به ازای شتاب اشباع مشابه حالت بدون  ،3و  2 = فاصله خطای  1
 دهد.کمتری رخ می

 

𝑹𝒔𝒂𝒕 الف( = 𝟐 

𝑹𝒔𝒂𝒕ب(  = 𝟑 

 ی ناشی از انحراف سمت اولیهخطاتأثیر شتاب اشباع بر  -3شکل 

در حالت مانور ثابت هدف بر  4شکل نمودارهای با توجه به 
مقدار فاصله خطا  𝑚خلاف حالت انحراف سمت اولیه با افزایش 

𝑚کاهش قابل توجهی دارد و به ازای  = حتی با افزایش زمان   1
شود، لذا فاصله خطای رخ داده فاصله خطا بیشتر می نهایی پرواز

 نمودارهای با مقایسهرود همانطور که انتظار می قابل قبول نیست.

𝑅𝑠𝑎𝑡شود فاصله خطا به ازای می هدهشام 4شکل  =  نسبت به 3
𝑅𝑠𝑎𝑡 = 𝑚به ازای  4در شکل  .ای داردکاهش قابل ملاحظه  2 = 2 

𝑅𝑠𝑎𝑡شیب انتهای نمودار صعودی است اما با  =  اًشیب آن تقریب 3
𝑅𝑠𝑎𝑡است. در هر حال به ازای صفر شده = نسبت برتری شتاب که  3
𝑚 فاصله خطا به ازای ،استمناسبی  = بنابراین  .باشدمیقابل قبول ن 1

به ازای سیستم کنترل رفتار نمودار فاصله خطا در حالت مانور ثابت هدف 
مشابه حالت بدون محدودیت  ،رهگیربا محدودیت شتاب  مپنج مرتبة

ه و در دو قسمت ابتدای منحنی )قله اول( و شد( 2شکل در )ب شتا
 فاصله خطا کاهش یافته 𝑚انتهای آن )مقادیر ثابت(، با افزایش مقدار 

 است.

 
𝑅𝑠𝑎𝑡الف(  = 2 

 

 
𝑅𝑠𝑎𝑡ب(  = 3 

  مانور ثابت هدف ی ناشی ازخطاتأثیر شتاب اشباع بر  –4شکل  

 هدایت صریح با بازخورد شتاب هدف

هدف در استخراج قوانین هدایت بهینه، انتظار  در صورت اعمال مانور آتی
رود عملکرد این قوانین بهبود یابد. روش متداول، فرض شتاب ثابت برای می

 هدایت صریح قانون»با اعمال اصلاح مذکور، دستور شتاب در هدف است. 
 شود.نوشته می (5رابطه )صورت ب «با بازخورد شتاب هدف
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(5) 𝑛𝑐 = 𝑁𝑚(𝑣𝑐𝜆̇ − 𝐾𝐿𝑛𝐿 + 0.5𝑛𝑇) 
 شتاب هدف است. 𝑛𝑇که در آن 

بر فاصله خطا  صریح در قانون هدایت اثر بازخورد شتاب هدف ،در ادامه
 بررسی مپنج مرتبة کنترل در حالت هدف با مانور ثابت به ازای سیستم

که هدف بدون مانور ذکر است در حالت انحراف سمت اولیه  شایان. شودمی
 تأثیری ندارد.( 5در رابطه ) بازخورد شتاب هدفعبارت است، فرض شده

  رهگیرشتاب دون محدودیت ب عملکرد تحلیل -الف
به اثر بازخورد شتاب هدف بر فاصله خطا در حالت هدف با مانور ثابت 

نشان داده شده  5 شکل نمودارهای در مپنج مرتبة کنترل ازای سیستم
ود، بازخورد شتاب شملاحظه مینمودارها که در این طوراست. همان

و خطای ثابتی که در  در قلة اول شده فاصله خطا هدف باعث بهبود
در قانون بازخورد شتاب هدف  نمودارها وجود دارد با اعمالانتهای 
 ،های مربوطهدر شکلذکر است شایان  . شودمقدار ناچیزی میهدایت 

بازخورد  فاصله خطا تحت قانون هدایت بهینه و صریح بانمودارهای 
 است.شده متمایز AEGL و AOGLبا به ترتیب شتاب هدف 

الت بازخورد شتاب هدف، فاصله در ح 𝑚، با افزایش ب 5 شکل در
یابد. های بعدی افزایش میدر قله اول کاهش یافته اما در قلهخطا 

در نواحی اول  فاصله خطا به غیر از قلة ،فبنابراین با بازخورد شتاب هد
𝑚 دیگر به ازای  = 𝑚 از  عملکرد بهتریدر مجموع  1 =  دارد.2,3

  رهگیرشتاب محدودیت با  تحلیل عملکرد -ب
تأثیر شتاب اشباع بر فاصله خطای ناشی از مانور  6در نمودارهای شکل 

اب هدف برای ثابت هدف تحت قانون هدایت صریح با بازخورد شت
 رود با کاهش است. انتظار مینشان داده شده مپنج سیستم کنترل مرتبة

با توجه به نمودارهای ب و ج ما ا ؛بدشتاب اشباع، فاصله خطا افزایش یا
مودارها که به ازای شود. این نخلاف این انتظار مشاهده می 6شکل 

𝑚 = برابر ثابت  3 های نهایی بیش ازاست در زمانرسم شده 2,3
است و افزایش شتاب اشباع حتی باعث افزایش فاصله خطا شده ،زمانی

𝑅𝑠𝑎𝑡به ازای  =  است.فاصله خطای کمتری حاصل شده 2
رود ( انتظار میAPNای دیگر در قانون هدایت تناسبی افزوده )در نمونه

ملاحظه  7 فاصله خطا کاهش یابد. همانطور که در شکل 𝑅𝑠𝑎𝑡با افزایش 
𝑅𝑠𝑎𝑡شود به ازای می ≥ ، مطابق انتظار فاصله خطا کاهش 𝑅𝑠𝑎𝑡با افزایش  3
𝑅𝑠𝑎𝑡یابد )به ازای می = 3, 4, این موضوع بعد از قلة اول با  (. البته∞,5

𝑅𝑠𝑎𝑡مقایسه  = 2,  کند.)بر خلاف انتظار( تبعیت نمی از رفتار مذکور 3

نمودارهای فاصله خطا ناشی از مانور ثابت هدف با  9تا  8های در شکل
شتاب اشباع برای سیستم کنترل مرتبة پنجم در دو حالت با/بدون بازخورد شتاب 

همانطور که قبلاً اشاره شد بازخورد شتاب هدف باعث است. هدف مقایسه شده
های مذکور با وجود شتاب اشباع شود. با توجه به  شکلکاهش فاصله خطا می

ب اثر  8شود. در شکل نیز بازخورد شتاب هدف باعث کاهش فاصله خطا می

است که بهبود قابل توجهی مشاهده مقایسه شده APNبازخورد شتاب هدف با 
𝑅𝑠𝑎𝑡حالتی که  شود. درمی = 𝑚باشد به ازای  3 = های در همه زمان 1

 3تقریباً بعد از  2است و با شتاب اشباع نهایی فاصله خطای کمتری حاصل شده
𝑚برابر ثابت زمانی به ازای  =  است.عملکرد بهتری حاصل شده 1

 
 ازخورد شتاب هدفباعمال اثر مقایسه  الف(

 
 فاصله خطابر  𝑚مقدار  تأثیر افزایش ب(

بعد ناشی از هدف با مانور ثابت تحت قانون هدایت فاصله خطای بی -5شکل 

 صریح با/بدون بازخورد شتاب هدف

 
𝒎الف(  = 𝟏  

بعد ناشی از مانور ثابت هدف تحت قانون هدایت فاصله خطای بی –6شکل 

 بازخورد شتاب هدفا صریح ب
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𝑚ب(  = 2  

 

𝑚 (ج = 3 

بعد ناشی از مانور ثابت هدف تحت قانون هدایت بیفاصله خطای  –6شکل ادامه 

 بازخورد شتاب هدفا صریح ب

 
بعد ناشی از مانور ثابت هدف تحت قانون هدایت فاصله خطای بی –7شکل 

′𝑁) تناسبی افزوده  = 4) 

 

 
 ازخورد شتاب هدفباعمال اثر مقایسه  الف(

  
 فاصله خطا بر 𝑚مقدار  تأثیر افزایش ب(

ا/بدون ناشی از مانور ثابت هدف تحت قانون هدایت صریح بخطای  –8شکل 

𝑅𝑠𝑎𝑡) بازخورد شتاب هدف = 3) 

 
 بدون/اخطای ناشی از مانور ثابت هدف تحت قانون هدایت صریح ب –9شکل 

𝑅𝑠𝑎𝑡)و شتاب اشباع  بازخورد شتاب هدف = 2) 
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 رادوماثر  با مرتبه اول هدایت صریح

صریح مرتبه اول در حضور رادوم  هدایتشده له خطیئنمودار بلوکی مس
جبران ه منظور بشود. ملاحظه می 10در شکل  با بازخورد شتاب هدف

بدون بازخورد شتاب هدف /با مرتبه اول صریحقانون هدایت  ،اثر رادوم
(s = 0,  :شودرت زیر نوشته میبصو (1

(6) 𝑛𝑐 = 𝑁𝑚 [𝑣𝑐(𝜆̇
∗ + 𝐾𝐵𝜃)̇ − 𝐾𝐿𝑛𝐿 +

𝑠

2
𝑛𝑇] 

سرعت  𝜃̇، رهگیر ای بدنیزاویهسرعت  بازخورد ضریب 𝐾𝐵 که در آن،
است که از گیری شدهاندازه دیدنرخ چرخش خط ∗𝜆̇ای بدنی و زاویه

 .[12] شودمی محاسبه( 7رابطه )

(7) 𝜆̇∗ = (1 + 𝑅)𝜆̇ − 𝑅𝜃̇ 

با توجه به و شتاب مانوری  𝜃̇ بین رابطة شیب رادوم و 𝑅که در آن، 
نوشته  (8رابطه )صورت هب (𝑇𝛼)تعریف ثابت زمانی نرخ چرخش رهگیر 

حاضر بالانویس *  ذکر است در نوتاسیون مطالعة شایان شود.می
  باشد.نمایانگر مقدار بهینه نمی

(8) 𝜃̇ =
𝑛𝐿
𝑣𝑀

+
𝑇𝛼
𝑣𝑀

𝑛̇𝐿 

و  ̇(𝜆)دید خطنرخ چرخش  رابطةسرعت رهگیر است.  𝑣𝑀که در آن 
 :است بصورت زیر (𝑛̇𝐿)مشتق شتاب رهگیر 

(9) 𝜆̇ = (𝑦 + 𝑣𝑡𝑔𝑜)/𝑣𝑐𝑡𝑔𝑜
2  

(10) 𝑛̇𝐿 = 𝑛(𝑥𝑛+1 − 𝑥𝑛+2) 𝑇,         𝑛𝐿 = 𝑥𝑛+2⁄  

 [،12جع ]ای در مرونقطههدایت د ةشدخطیله ئ، مطابق مسکه در آن
 یهدید اولدر راستای عمود بر خط رهگیرتصویر فاصلة هدف از  𝑦پارامتر 

 مشتق آن است. 𝑣و 
 

 
در حضور  صریح مرتبه اول شده هدایتخطیله ئنمودار بلوکی مس – 10 شکل

 رادوم با بازخورد شتاب هدف

جایگزین ( 6( در رابطه )7رابطه )بر شیب رادوم  𝐾𝐵اثر منظور مشاهدة به
 .شودمی

(11) 𝑛𝑐 𝑁𝑚⁄ = 𝑣𝑐[(1 + 𝑅)𝜆̇ − 𝑅𝑒𝑞𝜃̇] − 𝐾𝐿𝑛𝐿 +
𝑠

2
𝑛𝑇 

𝑅𝑒𝑞که در آن  = 𝑅 − 𝐾𝐵 .شود که به علاوه این کار سبب می است
 شود. تعداد پارامترها یکی کاسته از بعدسازی بیشبیهدر 

( و سپس جایگذاری 8( در رابطه )10، با جایگذاری رابطه )در ادامه
 توان نوشت: ( می11منتج در رابطه ) رابطة

(21) 
𝑛𝑐 𝑁𝑚⁄ = 𝑣𝑐(1 + 𝑅)𝜆̇ − 𝑘𝑒𝑞 (1 −

𝑛𝑇𝛼
𝑇
) 𝑛𝐿 

                   − 𝐾𝐿𝑛𝐿 − 𝑛𝑘𝑒𝑞
𝑇𝛼

𝑇
𝑥𝑛+1 +

𝑠

2
𝑛𝑇  

𝑘𝑒𝑞 ،که در آن = 𝑣𝑐𝑅𝑒𝑞/𝑣𝑀 .با جایگزینی مذکور، سرعت رهگیر  است
ذکر است که قانون هدایت در  شایان شود.ادغام می مسئلهنیز در پارامترهای 

 بندی پارامترهامنظور گروهشود، اما بهسازی می( پیاده6رهگیر مطابق رابطه )
( استفاده 12له از رابطه )مسئسازی عددی و کاهش تعداد پارامترها در شبیه

   است.آن در پیوست آمده بعد شدةبی شود که شکلمی

 هدایت صریح با اثر رادومتحلیل فاصله خطای 

سیستم کنترل مرتبة پنجم  رایبمطابق پیوست  بعدبا حل عددی روابط بی
به  12 و 11های در شکلفاصله خطا نمودارهای  ،𝑇 با ثابت زمانی معادل

ه بدر حضور رادوم در حالت انحراف سمت اولیه و مانور ثابت هدف ترتیب 
𝑣𝑐𝑅𝑒𝑞   ازای 𝑣𝑀⁄ = 𝑇𝛼و  0.04 𝑇⁄ = این در ترسیم شده است.   5

با توجه به  است.شدهنشان داده نیز شتاب رهگیر  محدودیتاثر  هاشکل
تحت قانون هدایت  ی ناشی از انحراف سمت اولیهفاصله خطا 11شکل 

در  الف 11ل در شک بهبود قابل توجهی یافته است. TPNصریح نسبت به 
های نهایی شود اما در زمانکمتر می خطا فاصله𝑚 توان  قله اول با افزایش

𝑚برابر ثابت زمانی تقریباً به ازای  3بیش از  = عملکرد بهتری مشاهده  1
است. ب اثر محدودیت شتاب اشباع نشان داده شده 11کل شود. در شمی

نمودار فاصله خطا در نیمه قله اول از سمت چپ، تحت قانون هدایت صریح 
𝑚است و مجموعاً به ازای برهم منطبق شده TPNبا  = فاصله خطای  1

، در حالت 3و  1های است. همین رفتار با توجه به شکلکمتری حاصل شده
 شود.بدون اثر رادوم ملاحظه می

فاصله خطای ناشی از هدف  𝑚با افزایش توان  12با توجه به شکل 
های نهایی شود. اما با افزایش زمانرادوم کمتر میاثر با مانور ثابت در حضور 

، 4و  2های شکلعملکرد بهتری دارد. همین رفتار با توجه به  TPNپرواز 
شود، به ویژه همان خطای ثابت در در حالت بدون اثر رادوم ملاحظه می

نشان  13در شکل  محدودیت شتاب رهگیر اثر شود.ودار ظاهر میانتهای نم
است. همانطور که ملاحظه شده نیز مقایسه APNو با  استداده شده

 APNنسبت به « قانون هدایت صریح با بازخورد شتاب هدف»شود می
فاصله خطای کمتری دارد اما در حالت بازخورد شتاب هدف در مجموع به 

𝑚ازای  = است. این موضوع به ازای هدف خطای کمتری حاصل شده 1
هدایت »شود ملاحظه می 13طور که در شکل با شتاب ثابت است. همان
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در حضور رادوم با شیب رادوم مثبت نیز « صریح با بازخورد شتاب هدف
به ازای توان یک، فاصله خطای کمتری نتیجه  9و  8های مشابه شکل

به  𝑚افزایش مقدار توان  13با توجه به شکل  دهد. البته در این حالتمی
 ازای شرایط مفروض، تاثیر قابل توجهی در فاصله خطا ندارد.

 14های فاصله خطا با اثر رادوم با شیب منفی در شکلدر ادامه تحلیل 
𝑇𝛼شود )ملاحظه می 15و  𝑇⁄ = 5 𝑣𝑐𝑅𝑒𝑞 𝑣𝑀⁄ = (. با توجه  ,0.01−

در حالت انحراف سمت فاصله خطا و به ازای مقادیر مفروض،  14به شکل 
𝑚اولیه برای  = ( نتیجه بهتری 11)شکل مشابه شیب رادوم مثبت 1

که محدودیت شتاب الف هنگامی 15شود. با توجه به شکل اصل میح
رهگیر وجود ندارد، در شرایط مفروض، فاصله خطای ناشی از مانور ثابت 

𝑚با شیب منفی رادوم به ازای  هدف = عملکرد بهتری دارد، اما با اعمال  1
𝑚محدودیت شتاب رهگیر فاصله خطا به ازای  = قابل قبول نیست. در  1

حالت هدایت صریح بدون بازخورد شتاب هدف، به غیر از بازه قلة اول در 
  عملکرد بهتری دارد. TPNبقیه نواحی 
شود، فاصله خطا تحت قانون هدایت ملاحظه می 16شکل که در ورطهمان

منفی  شیبمقدار رادوم با اثر در حضور مرتبه اول با بازخورد شتاب هدف  ةبهین
𝑣𝑐𝑅𝑒𝑞)به ازای  𝑣𝑀⁄ = −0.01, 𝑅𝑠𝑎𝑡 = 3, 𝑇𝛼 𝑇⁄ = به ( نسبت 5

شیب منفی کاهش قابلمقدار رادوم با اثر هدایت تناسبی افزوده در حضور قانون 
  توجهی دارد.

 

  
 بدون محدودیت شتاب رهگیر الف(

 
𝑅𝑠𝑎𝑡)با محدودیت شتاب رهگیر  ب( = 3) 

به در حضور اثر رادوم بعد ناشی از انحراف سمت اولیه فاصله خطای بی -11شکل 

𝑇𝛼ازای   𝑇⁄ = 𝑣𝑐𝑅𝑒𝑞  و 5 𝑣𝑀⁄ = 0.04 

 

 
 بدون محدودیت شتاب رهگیر  الف(

  

𝑅𝑠𝑎𝑡)با محدودیت شتاب رهگیر  ب( = 3) 

به در حضور اثر رادوم  ناشی از مانور ثابت هدف بعدبی فاصله خطای -12شکل 

𝑇𝛼ازای  𝑇⁄ = 𝑣𝑐𝑅𝑒𝑞  و 5 𝑣𝑀⁄ = 0.04 

  
𝑅𝑠𝑎𝑡)با محدودیت شتاب رهگیر  الف( = 2) 

  
𝑅𝑠𝑎𝑡)با محدودیت شتاب رهگیر  ب( = 3) 

با بازخورد شتاب هدف به تحت قوانین هدایت  فاصله خطامقایسه  –13شکل 
𝑇𝛼 ازای 𝑇⁄ = 𝑣𝑐𝑅𝑒𝑞  و 5 𝑣𝑀⁄ = 0.04 
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 بدون محدودیت شتاب رهگیر الف(

 

𝑅𝑠𝑎𝑡)با محدودیت شتاب رهگیر  ب( = 3) 

 

𝑅𝑠𝑎𝑡)با محدودیت شتاب رهگیر  (ج = 2) 

به در حضور اثر رادوم انحراف سمت اولیه فاصله خطا ناشی از مقایسه  -14شکل 

𝑇𝛼 ازای 𝑇⁄ = 𝑣𝑐𝑅𝑒𝑞  و 5 𝑣𝑀⁄ = −0.01 

 

 بدون محدودیت شتاب رهگیر الف(

 
𝑅𝑠𝑎𝑡)با محدودیت شتاب رهگیر  ب( = 3) 

به ازای در حضور اثر رادوم  ناشی از مانور ثابت هدف فاصله خطا -15شکل 

𝑇𝛼 𝑇⁄ = 𝑣𝑐𝑅𝑒𝑞  و 5 𝑣𝑀⁄ = −0.01 

 

 «با بازخورد شتاب هدف قوانین هدایت» بعدبی یفاصله خطامقایسه  -16شکل 

 در حضور اثر رادوم ثابت هدفناشی از مانور 
 (𝑅𝑠𝑎𝑡 = 3, 𝑇𝛼 𝑇⁄ = 5,  𝑣𝑐𝑅𝑒𝑞 𝑣𝑀⁄ = −0.01) 
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 نتایج و بحث 

میانگین  نمودارهای ریشةعملکرد با استفاده از تحلیل ، در این بخش
صورت  روازپزمان نهایی  ةدر یک باز بعدمجذور فاصله خطای بی

فاصله خطای مجذور میانگین  ریشة ،طور نمونههیرفته است. بذپ
𝑡𝑓 زمان نهایی در بازة بعدبی 𝑇⁄ =  است.محاسبه شده  [4  0.4]

را از نمودارها حذف و  𝑡𝑓ارامتر زمان نهایی پتوان بدین وسیله می
این کار به ازای  رداخت.پبه مقایسه عملکرد  میانگینبه صورت 

با و بدون  ،انحراف سمت اولیه و هدف با مانور ثابت در حضور رادوم
علاوه از روی ه ب است.ذیرفته صورت پمحدودیت شتاب رهگیر 

 توان محدودةمجذور فاصله خطا می میانگین ریشةنمودارهای 
الذکر بدون در ابتدا تحلیل فوق .ملاحظه نمود را ری سیستماپایدنا

  .شودبازخورد شتاب هدف انجام می

 ریشة ، نمودارشودملاحظه می 17 در شکلهمانطور که 
در ناشی از انحراف سمت اولیه بعد فاصله خطای بیمجذور میانگین 

𝑡𝑓 زمان نهایی بازة 𝑇⁄ =  «معادل شیب رادومِ»برحسب  [4  0.4]
𝑇𝛼 به ازای 𝑇⁄ = 𝑅𝑠𝑎𝑡و  5 = با توجه به نمودار  است.شدهترسیم  3

فاصله خطا در هدایت صریح در مجذور میانگین  ریشةمذکور، 
𝑣𝑐𝑅𝑒𝑞برای مقادیر  بجز ،TPNمقایسه با  𝑣𝑀⁄ > کاهش  0.05

 ریشة، 𝑚همچنین با افزایش مقدار توان  است.داشته  توجهیقابل
لذا  یابد.افزایش میدر مجموع کمی فاصله خطا  مجذورمیانگین 

توان گفت تحت شرایط مفروض، قانون هدایت بهینه مرتبه اول می
((𝑚 =  تحت همان .دارددر مجموع فاصله خطای کمتری  1

مجذور فاصله خطا ناشی از هدف با میانگین  ، نمودار ریشةشرایط
در این حالت نیز عملکرد  است.شدهترسیم  18در شکل مانور ثابت 

 .بهبود قابل توجهی دارد، TPNقانون هدایت صریح نسبت به 
، با تنظیم مناسب توان شودملاحظه می 18همانطور که در شکل 

𝑚تابع آلفا ) = توان در کل بازه نتیجه بهتری نسبت به می ( 1.2
 اول گرفت. ةهدایت بهینه مرتب

 

 

اولیه ناشی از انحراف سمت  بعدی بیخطافاصله مجذور  میانگینریشه  -17شکل 

𝑡𝑓بازه  در 𝑇⁄ = 𝑇𝛼)اثر رادوم حضور در   [4  0.4] 𝑇⁄ = 5, 𝑅𝑠𝑎𝑡 = 3) 

 
با اثر رادوم به ناشی از مانور ثابت هدف خطا  مجذور میانگین ریشه -18شکل 

𝑡𝑓ازای  𝑇⁄ = [0.4  4]  (𝑅𝑠𝑎𝑡 = 3,  𝑇𝛼 𝑇⁄ = 5) 

𝑇𝛼 به ازای  19در شکل  𝑇⁄ ،مجذور میانگین  ریشةهای مختلف
𝑚فاصله خطا ناشی از هدف با مانور ثابت به ازای  = 1, و با  2

شود با است. همانطور که ملاحظه میشدهترسیم مفروضات قبلی 
𝑇𝛼 افزایش مقدار  𝑇⁄در  به ازای مقادیر مثبت شیب رادوم، فاصله خطا

𝑚حالت  = 1, منفی  شیب رادوماما در حالتی که یابد؛ یافزایش م 2
𝑚 به ازای، است = 𝑚و به ازای  فاصله خطا کاهش 1 = فاصله  2

 .کاهشی است-خطا افزایشی
 زمان نهاییدر بازة مجذور فاصله خطا میانگین  ریشة 20در شکل 

𝑡𝑓 𝑇⁄ = است. شده ترسیمناشی از هدف با مانور ثابت  [20 0.4]
گیری )با دو بازة میانگین 20و  18در مقایسه دو شکل همانطور که 

مجذور فاصله میانگین  رفتار منحنی ریشةشود، ملاحظه میمختلف( 
 شود. متفاوت می ،برحسب شیب رادوم معادلخطا 

داری سیستم در حالت انحراف سمت پای منظور بررسی عملکردی/به
 23تا  21های اولیه و در حضور رادوم، نمودارهای فاصله خطا در شکل

ریشة میانگین مجذور فاصله خطا در  22و  21است. در شکل ترسیم شده
𝑡𝑓بازة  𝑇⁄ = به ترتیب بدون و با محدودیت شتاب رهگیر به  [30 0.1]

𝑇𝛼 ازای  𝑇⁄ = شود به که ملاحظه میاست. همانطور ترسیم شده 5
ازای هر دو دسته مقادیر شیب منفی و مقادیر شیب مثبت رادوم، سیستم 

نتایج به  22و  21های کند. در شکلبه سمت واگرایی/ناپایداری میل می
𝑇𝛼 ازای  𝑇⁄ = بررسی شده بود. به منظور استخراج محدودة عملکرد  5

𝑇𝛼مناسب/پایدار، قدرمطلق فاصله خطا به ازای  𝑇⁄ای مختلف در زمان ه
است. نشان داده شده 23تحت هدایت بهینة مرتبة اول در شکل  30بعد بی

لازم به ذکر است شیوة صحیح برای استخراج تقریبیِ محدودة پایداری، 
ترسیم ریشة میانگین مجذور فاصله خطا در بازة زمان نهایی نسبتاً بزرگ 

سانی باشد و نظم است؛ چرا که ممکن است ماهیت ناپایداری بصورت نو
خطوط مقدار ثابت را برهم زند. همچنین نتایج برای هدف با مانور ثابت 

 شود. ملاحظه می 26تا  24های در شکل
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𝑚  الف( = 1 

 
𝑚  (ب = 2 

بعد تحت قانون هدایت صریح ریشه میانگین مجذور فاصله خطای بی -19شکل 

𝑡𝑓در بازه  𝑇⁄ = رادوم در حضور اثر  ناشی از مانور ثابت هدف  [4  0.4]
( 𝑅𝑠𝑎𝑡 = 3) 

 

به ازای  مجذور خطا ناشی از مانور ثابت هدفمیانگین ریشه  -20شکل 

𝑡𝑓 𝑇⁄ = 𝑇𝛼)اثر رادوم  با [20 0.4] 𝑇⁄ = 5, 𝑅𝑠𝑎𝑡 = 3) 

 
ناشی از انحراف سمت بعد ریشه میانگین مجذور فاصله خطای بی -21شکل 

𝑡𝑓اولیه در بازه  𝑇⁄ = اثر رادوم در حضور تحت قانون هدایت صریح  [30 0.1]
(𝑇𝛼 𝑇⁄ = 5) 

 

ناشی بعد تحت قانون هدایت صریح بی یمجذور خطامیانگین ریشه  -22شکل 

𝑡𝑓 از انحراف سمت اولیه در بازه 𝑇⁄ = محدودیت ثر رادوم و در حضور ا [30 0.1]
𝑇𝛼) شتاب 𝑇⁄ = 5, 𝑅𝑠𝑎𝑡 = 3) 

 

ناشی از نه مرتبه اول بهیبعد تحت قانون هدایت فاصله خطای بی -23شکل 

𝑡𝑓انحراف سمت اولیه به ازای  𝑇⁄ = 30 
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مجذور فاصله خطا به ترتیب بدون و میانگین  ریشة 25و  24در شکل 
𝑇𝛼 به ازای با محدودیت شتاب رهگیر  𝑇⁄ = در است.  ترسیم شده5

 مقادیر حداکثر، توان به ازای یک فاصله خطای مجازها میاین شکل
 نکته مهم این است که کل محدودةشیب مجاز رادوم را تعیین نمود. 

ندارد. در حصول فاصله خطای مطلوب  عملکرد مناسبی لزوماً ،ایدارپ
توان تابع آلفا مهم دیگر این است که با تنظیم مقدار مناسب  نتیجة

. همانطور که در توان فاصله خطا را کاهش دادمی 25مطابق شکل 
 3تا  2به ازای مقادیر توان تابع آلفا بین  شودمیملاحظه  25شکل 

مرتبه  دایت صریح را نسبت به هدایت بهینةتوان عملکرد قانون همی
با شیفت نمودار فاصله خطا البته این بهبود  اول بهبود قابل توجهی داد.

 ،مشابه روال قبل قابل حصول است.توسط بازخورد سرعت زاویه بدنی 
عملکرد مناسب، فاصله خطا به ازای  محدودةبه منظور استخراج 

𝑇𝛼 𝑇⁄مرتبه  تحت قانون هدایت بهینة 30بعد های مختلف در زمان بی
 است.داده شدهنشان  26اول در شکل 

 

بعد تحت قانون هدایت صریح ریشه میانگین مجذور فاصله خطای بی -24شکل 

𝑡𝑓 در بازهناشی از مانور ثابت هدف  𝑇⁄ =  اثر رادومدر حضور   [30 0.1]
(𝑇𝛼 𝑇⁄ = 5) 

 
بعد هدایت صریح ناشی از مانور هدف ریشه میانگین مجذور خطای بی -25شکل 

(𝑇𝛼 𝑇⁄ = 5, 𝑅𝑠𝑎𝑡 = 3, 𝑡𝑓 𝑇⁄ = [0.1 30]) 

 
ناشی از بهینه مرتبه اول بعد تحت قانون هدایت فاصله خطای بی -26شکل 

𝑡𝑓 ازای مانور ثابت هدف به 𝑇⁄ = 30 

  
𝑚 الف( = 1 

  
𝑚 ب( = 3 

بدون /بعد تحت هدایت صریح بامجذور خطای بیمیانگین ریشه  -27شکل 

𝑡𝑓 در بازه بازخورد شتاب هدف 𝑇⁄ = در  ناشی از مانور ثابت هدف [4  0.4]
𝑅𝑠𝑎𝑡)شتاب محدودیت اثر رادوم و  حضور = 3) 
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 در بازة بعدی بیمیانگین مجذور فاصله خطا نمودارهای ریشة ،در ادامه
𝑡𝑓 𝑇⁄ = در  هدایتبازخورد شتاب هدف در قانون با اعمال  [4 0.4]

𝑅𝑠𝑎𝑡)با اثر رادوم و محدودیت شتاب رهگیر  27شکل  = ترسیم  (3
و نتایج مذکور با  هدف با مانور ثابت است ،در این شکل است.شده

𝑇𝛼هایبه ازای« قانون هدایت صریح بدون بازخورد شتاب هدف» 𝑇⁄ 
بهبود عملکرد  ،نمودارهای مذکور ملاحظةبا  است.مختلف مقایسه شده

به ازای  «قانون هدایت صریح با بازخورد شتاب هدف»کلی 
𝑇𝛼 𝑇 = 2, 5, قانون هدایت صریح بدون بازخورد »نسبت به  ⁄10

 البته باید توجه داشت که در شکل مشهود است. کاملاً «شتاب هدف
𝑣𝑐𝑅𝑒𝑞 الف به ازای 27 𝑣𝑀⁄ <  ازایب به  27 و در شکل  0.04−

𝑣𝑐𝑅𝑒𝑞 𝑣𝑀⁄ < 𝑇𝛼به ازای  رنتیجه مذکو 0.035− 𝑇⁄نسبتاً  های 
 .شودبزرگ برعکس می

وانین هدایت نیاز است تا خطوط مقادیر ق برای بررسی عملکرد
 .استخراج شود بعدمیانگین مجذور فاصله خطای بی ریشةثابت برای 

، حائز اهمیت این است که استخراج مرز پایداری/ناپایداری در منابع نکتة
     به تنهایی برای بررسی عملکرد کفایت ،[32-29] بطور نمونه مراجع

خطوط مقادیر کند و همانطور که اشاره شد نیاز است تا با داشتن نمی
𝑇𝛼حداکثر نسبت  گین مجذور فاصله خطا،ثابت برای ریشة میان 𝑇⁄  و(

بطور نمونه، در هدایت  دست آید.هبیا حداقل ثابت زمانی مورد نیاز( 
نترل دو خطیِ تناسبی حقیقی مرز پایداری برای سیستم هدایت و ک

𝑇𝛼 به ازای[ 12]م در مرجع مرتبة پنج 𝑇⁄ >  بصورت 1

(13) −0.79 <
𝑁′𝑉𝑐𝑅𝑇𝛼
𝑉𝑀𝑇

< 2.07 

′𝑁 ضریب ناوبری مؤثر به ازای کهآمده است؛ در صورتیدست هب = 3 
برای انحراف سمت  بعدمیانگین مجذور فاصله خطای بی ریشةمقدار 
𝑡𝑓بعد زمان نهایی بیبازة  به ازایاولیه  𝑇⁄ = روی این بر  [30  0]

0.06−در بازة  (،13، رابطه )مرز < 𝑣𝑐𝑅𝑒𝑞 𝑣𝑀 <  5/2تا  3/0از  ⁄0.1
 25/0ثابت زمانی سیستم کنترل برابر با بعد آن به ازای با که مقادیر ،کندمیتغییر 
به  خطای سمت اولیهدرجه  10و  متر بر ثانیه 600با برابر ، سرعت رهگیر ثانیه

کنید اگر فاصلة همانطور که ملاحظه می شود.میمتر  65و  8/7برابر با  ترتیب
 متر قابل قبول نیست. 65متر هم قابل قبول باشد، فاصلة خطای  8خطای 

میانگین مجذور  ریشةبرای این منظور، خطوط مقادیر ثابت برای 
بازة زمان نهایی برای انحراف سمت اولیه در بعد فاصله خطای بی
𝑡𝑓 𝑇⁄ = 𝑇𝛼 نمودار در [30  0] 𝑇⁄  برحسب𝑣𝑐𝑅𝑒𝑞 𝑣𝑀⁄  28در شکل 

همانطور که از این شکل ملاحظه  ترسیم شده است. m=2و  m=1به ازای 
  m=1شود، در مجموع نواحی ریشة میانگین مجذور فاصله خطا به ازای می

قسمت  ، امااستبه ازای خطوط مقادیر ثابت  m=2تر از نواحی متناطر با وسیع
میانگین مجذور  مقدار ریشة m=2وسیعی از سمت راست منحنی به ازای 

مجذور  دارد )خطوط ریشة میانگین m=1فاصله خطای کمتری نسبت به 
آمیزی برای وضوح و تفکیک بهتر رنگ (.05/0ثابت برابر با  فاصله خطای

تماماً  50بعد بزرگتر از نواحی، مقادیر ریشة میانگین مجذور فاصله خطای بی
ذکر است در نمودارهای تمام  شایان به رنگ قرمز نمایش داده شده است.

یانگین مجذور فاصله رنگی، نوارهای رنگی که بین خطوط مقادیر ثابت ریشة م
مقدار خطوط پایینی در هر محدودة  خطا نمایش داده شده است، متناظر با رنگ

و لذا باید توجه داشت که مقادیر ریشة میانگین مجذور است  شکل نواری
 است.فاصله خطا در یک نوار رنگیِ مشخص، متفاوت 

 برای بررسی عملکرد قانون 29بعد مشابهی در شکل نمودارهای بی
ترسیم شده  هدایت صریح با بازخورد شتاب هدف در حالت هدف با مانور ثابت

بعد در بازة زمان است. در این شکل، ریشة میانگین مجذور فاصله خطای بی
𝑡𝑓بعد نهایی بی 𝑇⁄ = برای  28همانند شکل  محاسبه شده است. [10  0]

بعد وضوح و تفکیک بهتر، مقادیر ریشة میانگین مجذور فاصله خطای بی
تماماً به رنگ قرمز نمایش داده شده است. به منظور استخراج  70بزرگتر از 

نمودارهای عملکردی و همچنین مقایسه به ازای مقادیر مختلف 
m=0.8,1,1.5,2,3 خطوط مقدار ثابت ریشة میانگین مجذور فاصله خطای ،

وط و خط 30ناشی از انحراف سمت اولیه در شکل 3/0بعد برابر با مقدار بی
ناشی  1 بعد برابر با مقدارمقدار ثابت ریشة میانگین مجذور فاصله خطای بی

 ترسیم شده است. 31از هدف با مانور شتاب ثابت در شکل 

 
 m=1به ازای  الف(

 

 m=2به ازای  ب(

بعد ریشه میانگین مجذور فاصله خطای بینمایش خطوط مقادیر ثابت برای  -28شکل 

𝑡𝑓تحت قانون هدایت صریح در بازه ناشی از انحراف سمت اولیه  𝑇⁄ = [0  30]   
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 m=1به ازای  الف(

 

 m=2به ازای  ب(

نمایش خطوط مقادیر ثابت برای ریشه میانگین مجذور فاصله خطای  -29شکل 

بعد ناشی از مانور ثابت هدف تحت قانون هدایت صریح با بازخورد شتاب هدف بی
𝑡𝑓در بازه  𝑇⁄ = [0  10]   

 

بعد ریشه میانگین مجذور فاصله خطای بینمایش خطوط مقدار ثابت  -30شکل 

در بازه  ناشی از انحراف سمت اولیه تحت قانون هدایت صریح 3/0 برابر با مقدار
𝑡𝑓 𝑇⁄ = [0  30]   

 

 بعدنمایش خطوط مقدار ثابت ریشه میانگین مجذور فاصله خطای بی -31شکل 

با بازخورد  ناشی از مانور ثابت هدف قانون هدایت صریحتحت  1برابر با مقدار 
𝑡𝑓شتاب هدف در بازه  𝑇⁄ = [0  10]   

میانگین مجذور فاصله  ریشة ر ثابتِمقادیبه اهمیت خطوط  بنا
𝑇𝛼در محدودة  آنها مذکور، روابط تقریبی بعدخطای بی 𝑇⁄ < با  15

( 14شود، که نتایج حاصل در رابطه )برازش منحنی استخراج می
 شود:ملاحظه می

(14) 𝑇𝛼
𝑇
=

{
 
 

 
 
𝑏

𝑘𝑒𝑞
− 0.1 + 0.05√0.6 − 𝑘𝑒𝑞    for 𝑘𝑒𝑞 < 0

𝑏

𝑘𝑒𝑞
− 1.9 + 1.9 √1.05 − 𝑘𝑒𝑞   for 𝑘𝑒𝑞 > 0

 

برای دو حالت خطای سمت  1ول در جددر رابطة فوق  bکه ضریب 
 درج شده است.  mاولیه و هدف با مانور ثابت به ازای مقادیر مختلف 

در هدایت صریح با  mمقادیر مختلف  برای ( 14در معادله ) bیب ضر -1جدول

 و مانور هدف  ناشی از انحراف سمت اولیه بازخورد شتاب هدف

(𝒏𝑻) 
𝐑𝐌𝐒  𝐌𝐃 (𝒏𝑻 𝑻

𝟐)⁄

= 𝟏 

HE)) 
𝐑𝐌𝐒  𝐌𝐃 (𝑻 𝑽𝒎 𝐇𝐄)⁄

= 𝟎. 𝟑 

 
𝒌𝒆𝒒 
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-و استخراج روابط تحلیلی که نیاز باشد مطالعة تحلیلی مسئلهصورتیدر
تر اما کاملتری در دست ادامه یابد، مناسب است تا رابطة ساده تقریبی
( که کمی از دقت آن به ازای 15برای این منظور، رابطه )باشد. 

|𝑘𝑒𝑞| > 0.8 کاسته شده است اما مقادیر 0.06 ≤ 𝑚 ≤ را  3
. خواهد بود قابل استفاده دهد، برای ادامة کار تحلیلیپوشش می
 صریح ایبرای استخراج رابطه توان( می15از رابطه ) بطور نمونه

𝑇𝛼بر حسب  𝐾𝐵برای  𝑇⁄  و𝑣𝑐 𝑣𝑀⁄ نکتة حائز اهمیت  .استفاده نمود
( با توجه به 𝐾𝐵این است که ضریب بازخورد سرعت زاویة بدنی )

شود و نه فقط ارضای شرط نمودارهای عملکردی حاصل می
 پایداری.

(15) 
𝑇𝛼
𝑇
=

{
 

 
𝑐

𝑘𝑒𝑞
− 0.061 + 0.032 𝑘𝑒𝑞    for 𝑘𝑒𝑞 < 0 

𝑐

𝑘𝑒𝑞
+ 0.047 + 0.927 𝑘𝑒𝑞    for 𝑘𝑒𝑞 > 0

 

  که در آن،

(16) 𝑐 = 𝑐1 𝑚
2 + 𝑐2 𝑚 + 𝑐3 

 درج شده است. 2در جدول  𝑐3تا  𝑐1 و ضرایب

 انحراف سمت اولیه و مانور هدف (  به ازای دو حالت16) معادلهدر  cضرایب  -2 جدول

(𝒏𝑻) 
𝐑𝐌𝐒  𝐌𝐃 (𝒏𝑻 𝑻

𝟐)⁄

= 𝟏 

HE)) 
𝐑𝐌𝐒  𝐌𝐃 (𝑻 𝑽𝒎 𝐇𝐄)⁄
= 𝟎. 𝟑 

 
𝒌𝒆𝒒 
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- 
+ 𝑐3 

 گیرینتیجه

در این مقاله، تحلیل جامعی برای فاصله خطای قانون هدایت صریح 
مرتبه اول ناشی از انحراف سمت اولیه و هدف با مانور ثابت، با و 

برای این منظور از  .استبدون اثر رادوم و شتاب اشباع ارائه شده
پنجم  ای مرتبةبعد و سیستم کنترل دوجملهشدة بیمعادلات خطی

بعد های فاصله خطا به صورت بیاست. بنابراین منحنی استفاده شده
تحلیل حاضر به ازای مقادیر مختلف توان تابع آلفا  شود.حاصل می

(𝑚 صورت پذیرفته است. در حالت خاص، قانون هدایت صریح به )
مرتبه اول  ةنیبه تیهدا قانونازای تابع آلفا با توان واحد، منجر به 

شتاب در کل جذور دستور انتگرال مسازی معیار عملکرد برای کمینه
  .شودمی زمان پرواز

راف سمت اولیه، هدایت دهد که در حالت انحنتایج حاصل نشان می
اول عملکرد بهتری از هدایت تناسبی دارد؛ اما به ازای هدف  بهینه مرتبة

برابر ثابت زمانی نیز مقدار  10با مانور ثابت، خطای نهایی بعد از گذشت 
نسبت به آن برتری قابل توجهی قابل توجهی دارد، که هدایت تناسبی 

از یک  𝑚، هر چند در هدایت صریح در مجموع به ازای دهدنشان می
𝑚تا دو فاصله خطای کمتری نسبت به  = شود. در صورت حاصل می 1

بازخورد شتاب هدف در قانون هدایت، عملکرد در مقابل هدف با مانور 
اول  مرتبة هدایت بهینهثابت قابل قبول خواهد بود. لذا برای استفاده از 

خورد برابر ثابت زمانی( حتماً باید باز 4)به ویژه برای زمان نهایی بزرگتر از 
قانون هدایت »ذکر است شتاب هدف در قانون هدایت لحاظ شود. شایان 

نسبت به هدایت تناسبی افزوده « اول با بازخورد شتاب هدف بهینه مرتبة
 دهد.دست میهفاصله خطای بسیار کمتری ب

ای همانند اصلاح کلاسیک هدایت تناسبی با بازخورد سرعت زاویه
توان در قانون نمودار فاصله خطا را می بدنی رهگیر در حضور اثر رادوم،

𝑚هدایت صریح نیز شیفت داد و در این صورت به ازای  ≠ تواند می 1
بعد دست آورد. با استفاده از ترسیم نمودارهای بیهتری بعملکرد مطلوب

 مجذور فاصله خطا برحسب مقادیر مختلف ثابت زمانیِمیانگین ریشة 
پایداری  عملکردی/ تحلیل رادوم،دید و ضریب شیب نرخ چرخش خط

 ، روابط تقریبیو با برازش منحنیهای مختلف حاصل شده 𝑚به ازای 
و روابط  ها. این محدودهشوداستخراج میمناسب  یعملکردمحدودة 

و همچنین  ای بدنیتقریبی برای استخراج ضریب بازخورد سرعت زاویه
 متغیر بسیار مفید خواهد بود. 𝑚هدایت صریح با  طراحی قانون

 بعدسازی معادلات با اثر رادومبی: پیوست

 مرتبة اول هدایت صریح»شدة لة خطیئنمودار بلوکی مس 10در شکل 
دوم نمایش داده شده است. را اثر در حضور «با بازخورد شتاب هدف

𝑚به ازای  در حالت خاص دانیدکه میهمانطور = 1 (𝑁𝑚 = 𝑁1) 
شود. می نمایانگر اعمال هدایت بهینة مرتبه اول 10نمودار بلوکی شکل 

سازی، شتاب رهگیر متغیر حوزة لاپلاس است. در خطی 𝑠در این شکل،
(𝑛𝐿) و شتاب هدف(𝑛𝑇)  دید اولیه و تنها در راستای عمود بر خط

طورکه ذکر شود. همانکوچک فرض می (𝜆)دید همچنین زاویة خط
دید تصویر فاصلة هدف از رهگیر در راستای عمود بر خط 𝑦شد پارامتر 
𝑦̈)اولیه است  = 𝑛𝑇 − 𝑛𝐿) شدن رهگیر به هدف . سرعت نزدیک

(𝑣𝑐) شود. نیز ثابت فرض می 
  است.( مدل شده17بصورت رابطه ) 𝑛 کنترل با تابع تبدیل مرتبه  سیستم

17
𝑛𝐿
𝑛𝑐
(𝑠) =

1

∏ (1 + 𝑇𝑗𝑠)
𝑛
𝑗=1

مرتبة تابع  𝑛های زمانی سیستم کنترل و نمایانگر ثابت 𝑇𝑗که در آن، 
های زمانی، ساوی بودن همه ثابتبا فرض مکنترل است.  تبدیل سیستم

 شود:نوشته می (18رابطه )صورت هثابت زمانی معادل ب
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18 𝑇 = 𝑛𝑇𝑗 

با فرض مساوی بودن  و 10با استفاده از نمودار بلوکی شکل  ،در ادامه
استخراج  بعدکنترل، معادلات حالت بی های زمانی سیستمهمه ثابت

بعدسازی معادلات حالت شود. بدین منظور از متغیرهای زیر برای بیمی
 .[28]است استفاده شده

(19)  𝑦̂ = 𝑥̂1 =
𝑥1
𝑇𝑉
,         𝑣̂ = 𝑥̂2 = 𝑥2 𝑉⁄

(20) 𝑥̂𝑗 = 𝑇𝑥𝑗/𝑉,     𝑗 = 3, 4, … , 𝑛 + 2

(21) 𝜏 = 𝑡 𝑇⁄ ,   𝑛̂𝐿 = 𝑇 𝑛𝐿 𝑉⁄ ,   𝑛̂𝑇 = 𝑇𝑛𝑇 𝑉⁄

(22) 𝜃̂ = 𝑣𝑀𝜃 𝑉⁄ ,          𝜆̂ = 𝑣𝑐𝜆 𝑉⁄   

 sgn(𝑛𝑇)برابر با   𝑛̂𝑇عبارت  ،حالت هدف با مانور برای( 21در رابطه )
پارامتر  𝑉 ،ردر روابط مذکوشود. و در حالت بدون مانور برابر صفر می

 مسئلهبعدسازی با دیمانسیون مشابه سرعت است. در صورت تحلیل بی
𝑉به ازای انحراف سمت اولیه،  = |𝑣0| و به ازای هدف با مانور ثابت، 

𝑉 = 𝑇|𝑛𝑇| است: صورت زیرهبعد بمعادلات حالت بیشود. لحاظ می 

(23) 𝑦̂′ = ν̂

(24) 𝜈̂′ = 𝑛̂𝑇 − 𝑛̂𝐿

(25) 𝑥̂3
′ = 𝑛(𝑎̂𝑐 − 𝑥̂3)

(26) {

for     𝑗 = 4: 1: 𝑛 + 2            

   𝑥̂𝑗
′ = 𝑛(𝑥̂𝑗−1 − 𝑥̂𝑗)

end                                            

 شود.(، رابطه زیر حاصل می12بعدسازی رابطه )با بی

(27) 𝑛̂𝑐 = 𝑁𝑚 [(1 + 𝑅)𝜆̂
′ − (𝐾𝐿 − 𝑛𝑘𝑒𝑞

𝑇𝛼
𝑇
+𝑘𝑒𝑞) 𝑥̂𝑛+2

− 𝑛𝑘𝑒𝑞
𝑇𝛼
𝑇
𝑥̂𝑛+1 + 0.5𝑠𝑛̂𝑇] 

 که در آن

(28) 𝜆̂′ = (𝑦̂ + 𝑣̂𝜏𝑔𝑜) 𝜏𝑔𝑜
2⁄  

(29) 𝜃̂′ = 𝑛̂𝐿 +
𝑇𝛼
𝑇
𝑛̂𝐿
′  

𝜏مشتق نسبت به  ′(  )که در آن، = 𝑡/𝑇   و𝜏𝑔𝑜 = 𝑡𝑔𝑜/𝑇 به . است
 𝑛̂𝑐بعد با ، اگر دستور شتاب بینظور اعمال محدودیت شتاب برای رهگیرم

 بعدشتاب بی دستورباشد،  𝐴𝑠𝑎𝑡نشان داده شود و مقدار شتاب اشباع برابر با 
 برابر است با: )بعد از اعمال محدودیت حداکثر شتاب رهگیر است(

(30) 𝑎̂𝑐 = {
𝑅𝑠𝑎𝑡sgn(𝑛̂𝑐)          |𝑛̂𝑐| > 𝑅𝑠𝑎𝑡
𝑛̂𝑐                              |𝑛̂𝑐| ≤ 𝑅𝑠𝑎𝑡

 

 که در آن
(31) 𝑅𝑠𝑎𝑡 = 𝑇𝐴𝑠𝑎𝑡/𝑉 
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