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 ست. دراه جو بو پیچیده در حوزة مهندسی هوافضا، مسئلة بازگشت یکی از مسائل مهم 
ن را راكه آچ گیرد،یقرار نم یبسیاری از وسائل پرنده پدیدة بازگشت به جو مورد بررس

عیت ده موضوكنند. مطالعة این پدیده تنها در خصوص آن دسته از اجسام پرنتجربه نمی
و  هایتامورد. ما به دلائلی اهمیت داردارد كه از جو خارج شده و بازگشت به جو آنه

ست ه اشد یتیمختلف هدا یمختلف در بحث ورود به جو باعث توسعه روش ها یودق
 یقانیقتح یهااز حوزه یکیبوده كه در حال حاضر  یبیو معا یایمزا یدارا یکكه هر

 تیهدا یهاروش رینمهمت مقاله یناند.  در اهوافضا را به خود اختصاص داده یكنون
 یتیهدا یوش هامقاله تنها ر ین. اشوندیم یمعرف یرمس یدبر تول یورود به جو مبتن

  .حلقه بسته را مورد توجه قرار داده است

 ی، تولید مسیروسیله بازگشت، بازگشت به جو ،هدایت یهامرور روش كلیدی: هایواژه 

Review of Re-entry Guidance Methods 

Based on Trajectory Generation 

One of the most important and complex issues in the field of aerospace 

engineering is the returning to the atmosphere. Many flying objects do 

not experience returning to the atmosphere. The study of this topic is 
relevant only to those flying objects that have left the atmosphere and 
their return to the atmosphere is important for some reason. Different 
missions and constraints in the discussion of entering the atmosphere 
have led to the development of different methods, each of which has its 
advantages and disadvantages, which is currently one of the current 
aerospace research scopes. This article introduces the most important 
atmospheric reentry guidance methods based on trajectory generation. 
This paper only considers closed-loop guidance methods.  

Keywords: Review of Guidance Methods, Re-entry, Guidance, Re-entry 

Vehicle, Re-entry to Atmosphere, Trajectory Generation 
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 مقدمه -1

علم یا فعالیتی است كه منجر به طراحی و ساخت  ،هدایت
سیستمی فیزیکی به منظور صدور فرامین لازم جهت كنترل 

كز ثقل آن وسیله در مسیری مطلوب تا مر شودیک وسیله می
حركت نموده و در نهایت به هدفی خاص رسانده شود. طراحی 

های فناوری ترین حوزهسیستم هدایت بازگشت یکی از اصلی
بازگشتی های وسیله دهد. امروزهپروازهای فضایی را شکل می

های هدایتی بوده كه ای از الگوریتمپیشرفته نِیازمند گونه1
را در حضور اغتشاشات، بهینه نموده و منجر به  عملکرد آن

اصابت به هدفی مشخص با ارضای قیودی در مسیر  ایفرود 
ها فضا، این الگوریتم زهای بازگشت اپرواز شوند. در ماموریت

با نیاز به اجتناب از خروج مجدد از اتمسفر و بازگشت به فضا، 
ک شوند. طراحی سیستم هدایت و كنترل یتر میپیچیده
های مختلف ای بین ویژگیمصالحه بازگشتیهای وسیله

طراح  بنابراینای پرنده و هدف ماموریت بوده طراحی سازه
باید یک مهندس  بازگشتیهای وسیلهسیستم هدایت و كنترل 

های مختلف مرتبط با ورود به جو، به فهم پدیده رسیستم قاد
 باشد.

ین اگرچه فناوری هدایت بازگشت از روزهای آغاز
اپیمای ، فض[2] تا شاتل فضایی [1] فضاپیماهای جمنی و آپولو

X-33 [3] و نمونه جدید آن X-38 [4] های بزرگی برداشته گام
های طراحی هدایت بازگشت است، ولی چارچوب اصلی روش

های هدایتی است. گستردگی روشتقریباً بدون تغییر باقی مانده 
. ی آنها پیشنهاد شودهای متفاوتی برابندیموجب شده دسته

ها را به دو رویکرد اصلی مبتنی بر این روش[ 5مرجع ]
های هندسی غیرخطی تقسیم سازی و مبتنی بر روشبهینه

های هدایت ورود به بندی روشترین دستهنموده است. عمومی
های مبتنی روش -پیشنهاد شده است: الف[ 6و  1] مرجع جو در

 یبینی و تولید روتنی بر پیشهای مبوشر -بر مسیر نامی و ب
 لاتخط مسیر توسط حل سریع یا حل تقریبی حلقه بسته معاد

ده شده حركت تقسیم نمود. تركیبی از دو دسته نیز به كار بر
های بندی بدین معنی نیست كه تمام روشاست. البته این دسته

 گیرند. رهدایت لزوماً در یکی از آنها قرا

ت در امتداد مسیر نامی از دسته اول، متغیرهای حال در
شوند. انحرافات پرواز ذخیره می انهیقبل محاسبه شده و در را

گیری شده از مقادیر ذخیره شده در منطق هدایت مقادیر اندازه
تواند در هدایت جسم جهت شود. این انحرافات میاستفاده می

كننده مسیر( یا ایجاد مسیر )كنترل بازگشت به مسیر نامی

                                                           

1. RV (Reentry Vehicle) 

كننده ترمینال( مورد رسیدن به مقصد )كنترلجدید جهت 
ها، باید برای این دسته از روش[. 7و  1] استفاده قرار گیرند

قبل از ورود به جو یک مسیر نامی دلخواه انتخاب شود. اغلب 
جهت افزایش قوام روش در برابر تغییرات جوی و تغییر در 

لحظات، چندین مسیر یا  نهدف ماموریت یا قیود در آخری
پرواز بارگذاری  انهیپروفیل فرمان نامی محاسبه شده و در را

انتخاب [(. 8] مرجع ای ارائه شده در)مثل روش شبکه شودمی
سازی انجام های بهینهاین مسیر نامی ممکن است از روش

های پسخور ثابت یا متغیر با زمان كه به عنوان یک شود. بهره
یر حول مسیر نامی، كننده مسكنترل یاكننده ترمینال كنترل

های . استفاده از مسیرها یا بهرهشوندمیاند استفاده بهینه شده
ذخیره شده زیاد در عمل منجر به كندی، پیچیدگی و گرانی 

پرواز خاصی وابسته  انهیروش شده علاوه بر اینکه به را
این مسئله انتخاب صحیح متغیرهای هدایت را از  ،شودمی

كند. مسئله اصلی این دسته از اهمیت خاصی برخوردار می
پذیری آنهاست. وقتی مسیر یا مسیرهای نامی ها انعطافروش

سیستم كنترل  ،شودبرای شرایط خاصی تولید و بارگذاری می
. این كند مسیر واقعی را به آن مسیر نزدیک كندسعی می

بدون توجه به اینکه متغیرهای حالت چقدر از مقادیر  فرایند
، یا اغتشاشات محیطی چقدر بزرگ هستند داندهنامی دور ش

كننده ترمینال نیز مقدار انحرافات . در كنترلشودانجام می
باشند و برای شرایط و فرضیات خاصی از بسیار محدود می

در هر حال این دسته به [. 9] ورود به جو قابلیت دارند
شوند كه تا حدی شرایط ای منجر میهای هدایت سادهسیستم

 میتصحیح نمایند. روش پراستفاده تنظ نندتوارا می غیر نامی
های هدایت تطبیقی و و روش[ 10]  2درجه دوم-یكننده خط

 باشند.    ها میای از این دسته روشمقاوم ورود به جو نمونه

های دسته های تعقیب مسیر مرجع، روشروش برخلاف
 دوم براساس اطلاعات لحظه جاری و با انتگرالگیری سریع در

پرواز، ورودی كنترل را برای ادامه مسیری كه به هدف  انهیرا
تولید مسیر . ]6[ كنندشود محاسبه میمورد نظر ختم می

 نکهاول ای .[11] پرواز دارای دو مزیت است انهیفضایی در را
 ،سیستم كنترل برای تعقیب مسیر مرجع به پسخور نیاز ندارد

فرمان داده  زیرا در هر لحظه یک ورودی جدید به سیستم
به طراحی مسیر نامی و  عدم نیاز شود. مزیت دیگرمی

پذیری زیادی را بارگذاری قبلی آن است. این توانایی انعطاف
های داده و باعث كاهش حجم كار و هزینه بازگشتی وسیلهبه 

شود. پیش بینی و مورد نیاز جهت طراحی قبل از ماموریت می
واند توسط انتگرالگیری سریع تپرواز می انهیتولید مسیر در را

                                                           

2. LQR (Linear–Quadratic Regulator  (  
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به جلوی مسیر باقیمانده یا توسط یک معادله تجربی  رو
حركت های عددی حلقه بسته معادلاتتقریبی حاصله از حل

را در  بیتعداد زیادی از این روابط تجر[ 7شود )مرجع ] انجام
 شرایط مختلف ورود به جو ارائه نموده است(. 

 ز اطلاعات مورد نیاز،ای ابینی مسیر، نمونهپیش در
نها بوده كه از آ بازگشتی وسیلهمقادیر موقعیت و سرعت 

 شود.نسبت برا به پسا و ضریب بالستیک جسم تخمین زده می
ا رتوان مسیر با استفاده از تركیبات مختلف این مقادیر می

 بهكننده مسیر نسبت بینیهای پیشبینی نمود. روشپیش
موده توانند جبران نوسیعتری را میدسته اول شرایط غیر نامی 

یند. توانند فائق آو تقریباً بر تمام شرایط ممکن پرواز می
 انهیها، نیازشان به سرعت بالای رامشکل اصلی این روش

رفع  تواند این مشکل رابوده كه استفاده از روابط تجربی می
 بلیتیبی قاتجربی و تقر طاستفاده از رواب ،[. از طرفی1] نماید

ری دهد )زیرا در بسیادایت در شرایط غیرنامی را كاهش میه
 صورتدر از روابط تحلیلی تمام متغیرهای حالت وجود ندارند و

[. 7] شود(گرفتن تمامشان روابط بسیار پیچیده می نظر در
قط فدیگر استفاده از روابط تقریبی در این است كه  مشکل
شوند قابل صورت تحلیلی بیان به دتواننكه می ییمسیرها
 اند.     استفاده

ل ها وابسته به ملاحظاتی از قبیهریک از روش انتخاب
ت م هدایبه جو كه سیست شرایط ورود بازه پرواز،انهیتوانایی را

پذیری جهت كنترل بارهای باید بر آن فائق آید، انعطاف
ه بیت گرمایشی و آیرودینامیکی و اطلاعاتی كه معادلات هدا

را  فوق ایهروش زا باشد. تركیبیمی دهند،سیستم كنترل می
 برد. كاربه توانمی نیز

در  است، گلوگاه توسعه فناوری هدایت بازگشت واضح
 ر نامیبینی و تولید مسیر قرار داشته، زیرا تعقیب یک مسیپیش

های های قابل توجهی كه در سالفضایی با توجه به پیشرفت
كار  ]15-12[ یافتهم های تعقیب انجااخیر در زمینه روش

 بازگشت در سیرم دشواری نخواهد بود. چالش اصلی تولید
ها را ارضا نماید. طراحی مسیری بوده كه تمام محدودیت

هایی كه عموماً برای طراحی مسیر بازگشت مقید روش
های جستجو با ابعاد نامحدود شامل روش ،شوداستفاده می

بیل اد محدود از قهای جستجو با ابعكنترل بهینه، روش نظیر
اری از . بسیاستهای صریح و روش سازی پارامتریبهینه
های پیشنهاد شده با توجه به نسبت برا به پسا یا روش

 بازگشتی هایوسیلهماموریت، محدود به نوع خاصی از 
 اند.شده

عمومی كه باید در طراحی یک الگوریتم هدایتی  نکات
[: 16] عبارتند ازبرای كاربردی خاص در نظر گرفته شوند 

پرواز، قوام الگوریتم در تمام  انهیالزامات ابعادی و سرعتی را
پرواز و  انهیشرایط پروازی، مصالحه بین محاسبات زمینی و را

تعدادی  درادامه در نظر داشتن مزایای عمومی بودن الگوریتم.
رویکردهای هدایتی كه در حل مسئله مورد نظر  و هااز روش

شوند. لازم به ستفاده قرار گیرد توضیح داده میتواند مورد امی
های هدایت ورود به جو حلقه ست در این مقاله سیستما ذكر

 .شودبسته مدنظر بوده و به آنها اشاره می

 

 روش هدايت خط شیرجه -2

دهی مسیر و هم برای اصابت به این روش هم برای شکل
از استفاده هدف در ساختار تعادل ثابت قابل استفاده است. قبل 

ها درنزدیکی شود. این خطایجاد می 1یک یا چند خط شیرجه
هدف و آخرین خط شیرجه خود هدف را روی زمین قطع 

ای تنظیم كنند. این روش جهت بردار نیروی برا را به گونهمی
 گیرد. یک شیرجه قرار كند كه بردارسرعت درجهت خطمی
دو عدد برای  .شودشیرجه توسط چهار پارامتر مشخص می خط

دو عدد باقیمانده دیگر اعداد  و مختصات مبدأ خط روی زمین
كنند )یعنی سمتی بوده كه شیب یا ارتفاع خط را مشخص می

شیرجه آزیموت صفحه قائم دربرگیرنده خط و زاویه فراز خط
 ] 20-17[ مراجع به شتریقائم(. جهت اطلاع بدرون صفحه

 .رجوع شود

 

 تناسبیروش هدايت  -3

 ،]21-22[یت تناسبی و انواع راهبردهای بهبود یافته آن هدا
های مرسوم هدایت ترین روشیکی از مشهورترین و پراستفاده

كار یاب بههای آشیانهبوده كه بیش از چهار دهه در موشک
رفته است. این روش مبتنی بر این واقعیت است كه دو جسم 

ی اینرسی اگر خط دید بین آنها در فضا نزدیک شونده به هم
برخورد خواهند كرد. بر این اساس  نهایت ، درثابت باشد

درگذشته دریانوردان برای جلوگیری از برخورد دو كشتی در 
كردند كه امتداد خط دید آن دریا، كشتی را طوری هدایت می

 یتناسب تیهای دیگر ثابت باقی نماند. در اصل، هدابا كشتی
سعی بر صفركردن  كهكننده تناسبی ساده بوده كنترل کی

یک  یتناسب تیها، هدادارد. برای بعضی مدل دیچرخش خط د
در [. 23] گذاردهدایت بهینه حداقل تلاش را به نمایش می

ای بردار سرعت متناسب با نرخ این روش، سرعت زاویه

                                                           

1. Diveline 
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و این دلیل نامگذاری این روش  چرخش خط دید است
 باشد. می

نواع اداشته و  وجود یتناسب تیمتفاوت هدا هایگونه
ناسبی تروش . ]24و  22، 20[ اندتوسعه حال در جدیدی نیز

 از خالص، اولین راهبرد قانون هدایت تناسبی بوده كه پس
دن ابداع راهبردهای دیگر هدایت تناسبی، برای مشخص نمو
ی انبآن، پسوند خالص به آن اضافه شد. در این روش شتاب ج

برآن وارد  و عمود موشک با سرعت متناسب پرنده سمج
 شود.می

ته ها، روش هدایت تناسبی بایاس یافدیگر از گونه یکی
 ادخالص پیشنه یتناسب تیبوده كه برای بهبود كارایی هدا

شده است. به خاطر یک ترم اضافه، این روش به تلاش 
ر قدامكنترلی كمتری نیاز خواهد داشت. عملکرد این روش با 

 یاسبتن تیهدا روشخواهد شد. بهینه این ترم اضافی، بهینه 
 دیحقیقی نوعی دیگر بوده كه فرمان شتاب عمود بر خط د

 باشد. یکمی دیاعمال شده و مقدارش متناسب با نرخ  خط د
ن ر آگونه نیز پیشنهاد شده كه د نینوع تصحیح یافته از ا

و مقدارش متناسب با  دیفرمان شتاب عمود بر خط د
 است. دیم و نرخ خط دحاصلضرب سرعت نزدیکی بین دوجس

ن رمافدیگر، روش هدایت تناسبی تعمیم یافته بوده كه  نوعی
ط خشتاب عمود بر محوری وارد شده كه یک زاویه ثابت با 

رای سازد. در هدایت تناسبی افزوده شده كه عمدتاً بمی دید
شود، فرمان شتاب حاوی ترمی اهداف متحرک استفاده می

 ذكر هشود. لازم بحاسبه میبوده كه از تخمین شتاب هدف م
ر . داست دیاست در این حالت نیز فرمان شتاب عمود بر خط د

ی آل فرمان شتاب عمود بردار سرعت نسبهدایت تناسبی ایده
 است.

 

 هدايت ضرب خارجی -4
دار كند در سریعترین زمان ممکن زاویه براین قانون سعی می

قیب(. )شبیه قانون هدایت تع سرعت با خط دید صفر شود
 . رجوع شود ]25و  20[به مراجع  شتریمطالعه ب یبرا
 

 روش هدايت صريح يا مسئله معكوس -5
 :]26[ را در نظر بگیرید (1) سیستم معادلات جبری 

( ) yUA   

باید به تعداد  (U) واضح است برای به دست آوردن حل
طرهای ، معادله )سA)های ماتریس مجهولات )ستون

های حل دانیم یکی از روشداشته باشیم. می A) اتریس م
 :باشد، یعنیمی Aمعادلات فوق، ضرب طرفین آن در معکوس

(2) yAU
1  

ساده است  برای مسئله معکوس بسیار هرچند تعریف فوق
های مختلف علوم و مهندسی آنچنان لیکن روش فوق درحوزه

منتشره توسط  1ورنال معتبرجایگاهی یافته كه امروزه دو ژ
توسط   3انجمن بین المللی مهندسی و 2انستیتو فیزیک آمریکا

، تحقیقات در این حوزه را منتشر  4تیلور و فرانسیس انتشارات
مهندسی  را در آن خوبی مبانی وكاربردبه[ 26] كنند. مرجعمی

 است. بیان نموده

یک ناماین روش در طراحی اتوپایلوت به عنوان وارون دی
 سازی پسخور شناخته شده و امروزه توجه بسیاری ازو خطی

 خصوص در كنترل ورود به جو به خود جلبپژوهشگران را به
ست دمفهوم وارون دینامیک به . ]28و  27، 12[نموده است 

 آوردن یک سیستم حلقه بسته بوده كه همانند یک سیستم
طراحی كننده به نحوی كنترل بنابراینخطی عمل نماید و 

به عبارت  .ف شودهای سیستم حذشود كه تمام غیرخطیمی
های غیرخطی معکوس شده كننده شامل ترمكنترل ،دیگر

ل كننده با استفاده از مدسیستم خواهد بود. خروجی كنترل
ه خوامعکوس سیستم حلقه باز محاسبه و سیستم حلقه بسته دل

 [.29] شودحاصل می

ای این پرواز، عده در كاربردهای هدایت و دینامیک
 اند ولی تفاوترویکرد را به عنوان حل مستقیم نام برده

سازی وجود دارد. های مستقیم بهینهمفهومی بین آن و روش
هدایت صریح یا مسئله معکوس بدین معنی است كه باید 

مرجع را ایجاد  ای تعریف كرد كه مسیرها را به گونهكنترل
با  یم به محاسبه مسیرمسئله مستق ،كهدر حالی. نماید

ها متغیرهای حالت اولیه معلوم و تاریخچه زمانی كنترل
 . ]30 -31[پردازد می

این رویکرد هدایتی مستقل از مسیر نامی بوده و از آن 
، منحنی [18های هدایتی منحنی مشخصه ]به عنوان روش

وارون  ]33و  5[، هندسی غیرخطی [32] ، صریح[25مماسی ]
ها شود. بررسینام برده می[ 30] حل مستقیم و[ 34] دینامیک

توانند به عنوان ابزاری نشان داده معادلات صریح هدایت می
های ناوبری به فرامین اتوپایلوت باشند. برای تبدیل داده

یابی و حساسیت كم ذاتی به پارامترهای سادگی مسائل هدف
 جرم حجمی اتمسفر و آیرودینامیک ریخارج از مقادیرنامی نظ

ها در گرفتن اثر محدودیت نظر )جسم پرنده(، سادگی در

                                                           

1. Inverse Problems 

2. IOP 

3. Inverse Problems in Science and Engineering 

4. Taylor & Francis 



 (ترويجی-)علمی

 

65 
 

 یرمس یدبر تول یهدايت ورود به جو مبتن یهابر روش یمرور
ن

ستا
زم

 
14

00
/ 

رم
ها

 چ
ره

دو
 

ره 
ما

ش
 /

4 (
م، 

ج
 پن

ره
دو

پ
ی

یاپ
 

19)
 

 

یک سیستم  زمتغیرهای حالت، عدم نیاز به انتگرالگیری مکرر ا
معادلات دیفرانسیل غیرخطی و در نتیجه كاهش بسیار زیاد 

سازی، امکان حل مسائل حجم محاسبات مورد نیاز برای بهینه
ركت و مرزی بر حسب توابع كنترلی بدون بسط معادلات ح

باشد. كلمه های این رویکرد میسادگی ریاضیات از ویژگی
شامل  اصریح بدین معنی است كه معادلات هدایت تنه

های مکان و سرعت نسبت به هدف، بدون توسل به مولفه
پرواز  انهیسازی یک مسیر نامی ورود به جو در راذخیره

طوركه مشاهده خواهد شد تمام این همان[. 18] باشدمی
های ها منجر به حصول معادلات هدایتی صریح با بهرهروش

را به  ایتهای پارامتری معادله هدمتغیر و دلخواه شده و ثابت
كه قیود نهایی خاصی را ارضا شکل مسیر مرتبط كرده در حالی

دهد كه با دادن مسیر، كند. به عبارتی این رویکرد اجازه میمی
از معادلات با استفاده نیروهای وارده و متغیرهای كنترلی را 

هایی كه نسبت حركت محاسبه نمود. این رویکرد در سیستم
به شتاب خطی هستند و هدف هدایت یک دینامیک مطلوب 

عنوان مثال  به[. 5] )مسئله معکوس( كاربرد دارد است
 )شکل در زمین كروی ثابتسه درجه آزادی معادلات حركت 

 [:32] را در نظر بگیرید( 1

 

( ) 

2
D /sin-- raV   

 cos]/-/[ 22 rrVaV vc   

rVaV hc /tancos)cos(-cos 2    

 coscoscos Vr   

 sincosVr   

sinVr   

 V، ψ ، ᵧ ،ϴ ، λشامل شش متغیر حالت ( 3) معادلات

، r و Da  دو متغیر شتاب درگ یا پسای آیرودینامیکی بوده

تعداد مجهولات بیشتر از  به دلیلو شد بامی chaو  vcaكنترل 
تعداد معلومات یا معادلات سیستم باز است. اگر متغیرهای 

سیستم بسته خواهد شد. با  ،كنترل برحسب زمان معرفی شوند
و مقادیر اولیه متغیرهای  tزمان  طولدادن متغیرهای كنترل در

توان می tهر لحظه از زمان  حالت، كلیة متغیرهای حالت را در
مشخص نمود. در حالت كلی متغیرهای كنترل از قبل مشخص 

را معلوم فرض  r(t)و   (t) ، (t)توان می بنابراین، .نیستند

كرده و سایر متغیرها را برحسب آنها به دست آورد. از آنجاكه 

توان می رواز این ،اختیاری هستند r(t)و   (t) ، (t) توابع

ه شرایط مرزی مسیر ارضا ای تعریف نمود كآنها را به گونه
دهد نامیم. این روش اجازه میشوند، این توابع را توابع نامی می

كه با دادن مسیر، نیروهای وارده و متغیرهای كنترلی را با 
روشی  یناز معادلات حركت جسم محاسبه نمود. چناستفاده 

 [.35] شودحل مسئلة اول مکانیک نامیده می
  

 
 .[32] رهای موقعیت حركتنمایش پارامت (:8كل )ش

ه كه های فضایی یا توابع نامی بودبعد تولید منحنی گام
ای، توانی، مثلثاتی و غیره تشکیل صورت چندجملهتوان بهمی

ر را ها باید پیوسته بوده و شرایط مرزی مسیداد. این منحنی
یر متغ متراین توابع باید دارای چند پارا ،ارضا كنند. همچنین

اد. دغییر تاین توابع را  فتارر از آنها بتواناستفاده بوده كه با 
ین حققمتولید منحنی بسته به نوع كاربرد تاكنون مورد توجه 

 .]36و  35، 32، 30، 20 [بسیاری بوده است 

یی نهایت مسیر بین نقاط ابتدایی و انتهااست بی واضح
ی نهایت فرمان كنترلی برای ارضابی بنابراین، .وجود دارد

، توان نوشت. در این مواقع برای مسیر مورد نظره میمسئل
 قیود خاصی مثل حداقل سوخت، حداكثر برد و حداقل بار

وی رهایی را نیز به علاوه محدودیت .نمایندحرارتی تعریف می
 توان اعمال نمود. و مسیر می هاكنترل

سازی منحنی فضایی متفاوت با مسائل بهینه مسئله
ه رعت بملکرد و معادله سوده زیرا معیار عسازی متعارف ببهینه

ا مشتقات اول و دوم متغیرهای كنترلی از طریق شتاب بر
سط تو یبا حل مسئله دو نقطه مرز[ 32] وابسته است. مرجع

 16، 6[است. مراجع  نموده هاییروش شلیک مستقیم توصیه
رخطی ریزی غیاین مسئله را با استفاده از رویکرد برنامه ] 30و

 اند.   ودهحل نم

از مشکلات این رویکردها تعداد زیاد متغیرها بوده  یکی
سازی پارامتری در كه با اصل كاهش پارامترهای مسئله بهینه
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 20 این تعداد به[ 35] مرجع در ،عنوان مثال تناقض است. به
 8به [ 32] مرجع پارامتر و در 12 به[ 36]مرجع پارامتر، در 

سازی رسیده كه جهت بهینهپارامتر برای منحنی درجه سه 
حجم محاسبات نسبتاً بالا منجر به دوری از نقطه  رعلاوه ب

سازی مسیربهینه اغلب توسط )پیاده شودبهینه سراسری می
سازی بندی پارامترهای كنترلی و میانیابی آنها و یا بهینهشبکه

شود میهای بسیار كمتر از فركانس هدایت انجام در فركانس
یا شرایط  ییهای فوق به بردارسرعت نهاروش ،رفیاز ط[(. 6]

خاصی در انتهای مسیر وابسته بوده كه قابلیت این رویکرد را 
 با محدودیت روبرو ساخته است.   

 .های این رویکرد اعمال قیود استچالش دیگر از یکی
كه هرگاه متغیری از حد خود خارج شد از یک گام طوریبه

منحنی دیگری تولید كرده  طه اولیهقبل از خروج، به عنوان نق
یابد كه مسیر ممکنی تولید شود و این فرایند آنقدر ادامه می
است  ضحها ارضا شده باشند. واكه در آن تمام محدودیت

ها حجم محاسبات سازی به تمام این منحنیاضافه شدن بهینه
با استفاده از  ]37و  20[را به شدت افزایش می دهد. مراجع 

وسیله  کی ییحداكثر سرعت نها ریمس 1هیزب یهایمنحن
نموده و  دی)دو عدد( تول یعناصر كنترل نیرا با كمتر بازگشتی

 گرید یااند. گونهداده شنهادیرا پ یدیجد حیصر تیروش هدا
و بلادرنگ مناسب جهت  یبیتقر کردیروش با رو نیاز هم

 نهیارائه شده و باحل به[ 20] مراجع پرواز در انهیدر را دیتول
حل  نیشده و نشان داده شده ا سهیآن مقا کیژنت تمیالگور

قرار دارد.  نهیحل به کینزد اریبس یگیدر همسا یبیتقر
با حل  یکیژنت نهیو به یبیحل تقر ]38[ مرجع در ،نیهمچن

شده  سهیمقا یبیترت میمستق یسازنهیبه یعدد
شده  یمذكور نشان بررس یهاوعملکردمناسب آن با روش

 است.

 

 هدايت اغتشاش خطی -6
ا ب بدر این رویکرد فرمان هدایت از مجموع عباراتی متناس

 ،طوركلیگیرد. بهانحرافات مسیر واقعی از مسیر نامی شکل می
حالت یاكنترل باشند فرمان صادره متغیرهای x1 ،x2،... ،xnاگر 

 عبارتست از:

(4) 
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تلاف مقادیر نامی از واقعی و اخ n,...,1, i=ix  كه طوریبه
باشد. می نسبت برا به پسا L/Dو  های هدایتبهره kضرایب 

                                                           

1. Bézier Curve 

 .شوندترین شکل هدایت ثابت فرض میاین ضرایب در ساده
نظر كردن از دینامیک هرچند ثابت بودن آنها به معنی صرف

وسیله بوده زیرا حساسیت مسیر به اغتشاشات، به طور بسیار 
سته است كه اغتشاشات كی و كجا وارد شده زیادی به این واب

در روشی كه این ضرایب متغیر باشند، تغییرات  ،باشند. بنابراین
دهی حساسیت حین بازگشت نیز در نظر گرفته شده و به شکل

پاسخ مطلوب و افزایش عملکرد سیستم هدایت كمک 
بحث مفهومی در مورد انتخاب ضرایب [ 7مرجع ] شود. درمی

های هدایت با انتخاب بهره ،كلی داده است. به طورمتغیر ارائه 
شود: اول اینکه انتخاب آنها درنظر داشتن دو اصل انتخاب می

مطابقت داشته باشد  وسیله بازگشتیباید با مقدار ضریب برای 
و دوم مسیر منتج در همسایگی مسیر نامی باشد زیرا در 

لور دست آوردن تابع این ضرایب از جملات خطی بسط تیبه
سازی در انتخاب بهینه یهاشود. استفاده از روشاستفاده می

این ضرایب جهت اكستریمم كردن معیار عملکرد خاصی منجر 
[ 9و  7های هدایتی متفاوتی شده است كه در ]به روش

 توان با جزئیات بیشتر آنها آشنا شد.  می

 زمان یا هر توان برحسب پارامتررا می نامی متغیرهای
ه بست حالت دیگر مثل سرعت بیان نمود. مولفین مختلفمتغیر 

ا رلفی و ماموریت آن پارامترهای مخت وسیله بازگشتیبه نوع 
خاب انت[ 9اند. مرجع ]عنوان متغیرهای نامی در نظر گرفته به

 نهادعنوان پارامتر مستقل متغیرهای نامی پیش سرعت را به
های تزیرا سرعت معرف خوبی جهت بیان محدودی نموده

ا رپروازی بوده و همچنین خصوصیات آیرودینامیکی وسیله 
 توان تقریب زد. به علاوه استفاده از سرعتخوبی با آن میبه

 دد شباعث افزایش توانایی كنترل جسم حول مسیر نامی خواه
 ایهاستفاده از متغیر مستقل زمان بیشتر در كاربرد[. 7]

ر است معمول فضایی كه زمان از اهمیت بیشتری برخوردا
 باشد.می

صورت های سرعت و موقعیت بهمولفه[ 7] مرجع در
توابعی از زمان و سرعت افقی به عنوان متغیر نامی بررسی 

با استفاده از این ایده قوانینی  ]39[ مرجع شده است. در
های مکان و سرعت درصفحه پیشنهاد شده كه در یکی مولفه

گری متغیرهای برد و صورت تابعی از زمان و در دیقائم به
صورت تابعی از ارتفاع به عنوان به ردسرعت درجهت ب

مرجع متغیرهای نامی پیشنهاد شده است. در روش پیشنهادی 
پارامترهای زاویه مسیر پرواز، شتاب پسا و برد به عنوان [ 40]

های متغیر، قانون متغیر نامی تعریف و با استفاده از بهره
وده است. در این قانون متغیرهای هدایتی خود را پیشنهاد نم

از پرتاب محاسبه و ذخیره نشده بلکه در فاصله  قبلنامی 
. شوندمیخروج از مدار و ورود به جو با منطقی ساده محاسبه 
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های هدایت نیز با استفاده از یکسری معادلات الحاقی بهره
 شوند.تعیین می

 توجه به میزان انحراف كم و پایداری بعضی از با
 وشید.توان از آنها چشم پیرهای حالت در ورود به جو، میمتغ

ظر به عنوان مثال در حالت پرواز در صفحه قائم و در ن
داشتن متغیر سرعت افقی به عنوان پارامتر مستقل 

بطه ه راه بپارامترهای نامی ارتفاع، برد و سرعت قائم، با توج
 :داریم لقب

( )     vkhkk
D

L
D

L
vh

nomcom
   

از واقعی و ضرایب  اختلاف مقادیر نامی v,h,  كه طوریبه

v,h, k و  های هدایتبهرهL/D  باشد. می ساپنسبت برا به

های مختلف معادله فوق را روی دینامیک اثر ترم 2 شکل

دهد. این شکل انحراف برد را برای مسیر نشان می
های مختلف در طول مسیر از سرعت مداری نشان كنترل

 شاهدهها در كنترل وجود داشته باشند ممام ترمدهد. اگر تمی
 شود خطای برد اولیه به سمت صفر میل كرده و فراجهشمی

كوچک و به عبارتی پاسخ خوب است. با حذف تک تک 
 تر شده و مثل حالت كامل به خوبی میراها، پاسخ نوسانیترم
شود. بر این اساس در شرایطی كه انحراف مسیر از نمی

تم هایی از مسیر كه سیسزیاد باشد یا در بخشمقادیر نامی 
 مامتهدایت به كوچکترین تغییر در كنترل حساس است باید 

 نترلای كمعادله استفاده شوند. این بررسی بر نیا جملهچهار 

 نشان داده شده است. با 3از سرعت فرامداری در شکل 

سمت  ها در قانون هدایت، خطای برد بهاستفاده از تمام ترم
سیستم  hhkیا  vvkمیل كرده ولی با حذف ترم  صفر

 شود.ناپایدار می
 

 
 های كنترلی روی خطای برد در سرعت ورود مداریتاثیر ترم (:2كل )ش

[7]. 
 

 
 اریهای كنترلی روی خطای برد در سرعت ورود فرامدتاثیر ترم (:3كل )ش

[7]. 
 

ل نتركتوجه به اینکه معادله مذكور مبین یک سیستم  با
 توان بر این اساس تحلیلرتبه سه نسبت به سرعت است میم

هره بهای مرتبه سه اگر پایداری انجام داد. مثل سایر سیستم
داری سیستم دچار ناپای شود بیشتراز حدی  )k( حلقه خارجی

  رجعم را در شرو نیا یداریدر مورد پا شتریخواهد شد. بحث ب
 .دیدنبال كن[ 41]

هدایتی مفاهیم سیستمی  سازی این روشساده برای
فاز یکی از فاز و پسمتعددی پیشنهاد شده است. مفاهیم پیش

 [. 7] این مفاهیم درحذف بعضی از متغیرهای حالت است
و  1یمشتق-یانتگرال-یتناسبكنترل كننده  تركیب ]39 [مرجعدر
قانون  2یانتگرال-یتركیب كنترل كننده تناسب[ 42]مرجع  در

 بررسی شده است. با استفاده از تركیبهای ثابت فوق با بهره
PID های متغیر، سیستم هدایت ورود به جو شاتل و بهره

فضایی به كمک زوایای غلت و حمله، پروفیل شتاب پسای 
رویکرد هدایتی شاتل در تعقیب [. 2] كندمشخصی را تعقیب می

همواره مورد توجه بسیاری از محققین در توسعه  ساپروفیل پ
و  45-43[ی جدید مبتنی بر آن بوده است های هدایتروش

دست آوردن رابطه میان ارتفاع و پسا، با با به[ 46مرجع ]. ]27
استفاده از قانون مشابه قانون فوق و تبدیل پسا به ارتفاع، مسیر 

 ورود به جو را كنترل كرده است.

عمل این رویکرد را با توجه به ساختار كنترلی  در
ا تنظیم برا و پسا به كار برد. در توان بمی وسیله بازگشتی

ی متغیر، نسبت برا به پسا در این آساختارهایی با بر
رویکرد هدایتی با زاویه حمله جایگزین شده و انحراف 
سمت )زاویه انحراف سمت( با تغییر زاویه غلت كنترل 

ی ثابت )زاویه حمله ثابت( آبا بر ییشود. در ساختارهامی

                                                           

1. PID (Proportional–Integral–Derivative) 

2. PI (Proportional Integral) 
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ویکرد هدایتی با زاویه غلت نسبت برا به پسا در این ر
 شود.    جایگزین می

های مبتنی شعملکرد رو 4 بندی، در شکلجمع برای

ال مینبر این رویکرد نشان داده شده است. در روش كنترل تر
های متغیر معادله با تحلیل خطی در تعادل ثابت، بهره

ن ای معادلات حركت از قبل محاسبه شده و در حین پرواز از
 دشوین میمتغیر، وضعیت تعادل وسیله به نحوی تعی هایبهره

ثل كه مسیر پرواز ایجاد شده به نزدیکی هدف ختم شود )م
بنگ -در روش ترمینال بنگ[(. 47] مرجع روش ارائه شده در

د شود كه مسیر جدیاز حداكثر كنترل تا زمانی استفاده می
 تغیرمهای بهینه بتواند به هدف ختم شود. با استفاده از بهره

توان كننده مسیر میكننده ترمینال و كنترلدر دو حالت كنترل
های رهبه از این رویکرد استفاده نمود. عملکرد این رویکرد با

 یتیثابت نیز در شکل نشان داده شده است. هرچند روش هدا
های زیرمداری عملکرد نسبتاً های ثابت در سرعتبا بهره

بهینه و  های متغیرهخوبی دارد و لیکن استفاده از بهر
شان نبیشتری از خود  واناییجموع تكننده ترمینال در مكنترل

 دهد.می

 

 
 .[7] تنی بر اغتشاش خطیهای هدایتی مبروش (:4كل )ش

 

 مسیر بهینه -7
توان نوعی هدایت درنظر سازی مسیر اجسام پرنده را میبهینه

ه دگرفت كه سیستم كنترل وظیفه تعقیب این مسیر را برعه
حالت كلی  سازی مسیر اجسام پرنده دردارد. مسئله بهینه

های كنترل جسم پرنده تحت تاثیر نیرو[:  48] عبارتست از
آن  ردنپیشران و آیرودینامیک در میدان جاذبه زمین، برای ب

به  0mو موقعیت، سرعت و جرم  0tاز وضعیت اولیه در زمان 
 كه تابعی ازنحویبه ftدرزمان نهایی   fm وضعیت نهایی  و

نامند. می وضعیت نهایی حداكثر شود. این تابع را معیار عملکرد
 ریمس یسازنهیبه یهارا از روش یمرور كامل ]49[مرجع 

 اجسام پرنده ارائه نموده است.

 مسیر بهینه -8
های دیگری نیز از ابتدا روش ذكر شدههای علاوه بر روش
باشند. جمله می نیا های تحلیلی ازاند، روشمورد توجه بوده

اند به ایجاد شده انهیها به دلیل عدم توسعه رااین روشچون
 پردازیم.آنها نمی

استفاده در طراحی مسیر حركت  امروزه رویکرد مورد
ها، علاقه بسیاری از محققین را كه در زمینه مسائل ربات

 مرجع است. دركنند، به خود جلب نموده ورود به جو كار می
 از الگوریتم شده مسئله هدایت بازگشت با استفاده سعی[ 50]

در  ركهطوحل شود. همان 1عیسر یتصادف یدرخت جستجو

نشان داده شده، در این روش دو درخت حالت  5 شکل

تشکیل شده كه یکی از حالت اولیه با انتگرالگیری پیشرو و 
كند. هر دیگری از حالت نهایی با انتگرالگیری پسرو رشد می

فرایند رشد درخت با انتگرالگیری معادلات حركت گام در 
صورت یک گام به جلو یا عقب همراه است. جسم به

ای انتخاب های متناسب توسط این الگوریتم به گونهكنترل
شوند كه هر دو درخت خیلی سریع به یکدیگر نزدیک می

ای با دقت شده با امید به اینکه هر دو یکدیگر را در نقطه
قات نمایند. وقتی دو شاخه از هر درخت به قابل قبول ملا

 یرهابهم نزدیک شوند، با اتصال ساده مس () اندازه كافی
توان یک مسیر ممکن را بدست آورد. مهمترین بهم می

ویژگی این رویکرد، اعمال خوب قیود در فضای حالت یا 
 یها توسط الگوریتم درخت جستجوكنترل بوده زیرا كنترل

ضای كنترل مجاز متناسب با از ف عیسر یتصادف
هایی كه از های كنترل انتخاب شده و شاخهمحدودیت

سادگی به كنند،مقادیر مرزی فضای مجاز حالت تجاوز می
كاربرد موفق این روش را در [ 51] شوند. مرجعحذف می

 دهد.یافتن مسیر هلیکوپتر در صفحه قائم نشان می

 

 

 
 .]RRT ]48 روش (:5كل )ش

                                                           

1. RRT ) Rapidly-exploring Random Tree) 
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وش در حل مسائل مشکلی نظیر مسئله این ر اگرچه
رسد، ولی دارای كوپتر امیدبخش به نظر میطراحی مسیر هلی

مشکلات طراحی متریک )معیاری جهت نزدیکی دو وضعیت( 
 در برای مسائل پیچیده دینامیکی و افزایش زمان محاسبات

ا یت ردو وضع ،باشد. به عنوان مثالمسائلی با اندازه بزرگ می
واز ر پرنظر بگیرید كه فقط در زاویه مسی شت دربازگ مسئلهدر

از  را اگر نحوه كنترل جسم .و سرعت با یکدیگر تفاوت دارند
عیت اینکه كدام وض تعیینطرف هدف ندانیم،  هر وضعیت به

 با[ 11هدف نزدیکتر است بسیار سخت است. مرجع ]به
عرفی م[ 3]مرجع  زمینی كه در از ایده تعقیب مسیر استفاده

شاخه، مسئله  تصال دوتعادل برای اسرش شبه ضفر و شد
 است.   فوق را بررسی نموده

های متعارف تولید مسیر شامل روش عموماً
گیری از معادلات حركت در حوزه زمان برای بسط انتگرال

باشند. این عمل به رویکردی تکرارشونده مسیر در فضا می
ز داشته تا های نامی نیابرای تنظیم تاریخچه زمانی كنترل

مسیر منتجه اهداف طراحی را ارضا كند. برای دوری از این 
را پیشنهاد نموده است.  1كرنل روش كارآمد[ 52عمل مرجع ]

در این روش با استفاده از معادلات حركت جدیدی به نام 
سپس و ، براساس خصوصیات مطلوب مسیر طراحی شده كرنل

ی بلادرنگ در سازتاریخچه كنترلی و دینامیکی برای بهینه
د. این معادلات مشابه شوسیستم كنترل پرواز استخراج می

معادلات حركت متعارف بوده ولیکن متغیر مستقل زمان با 
ارتفاع و متغیر هدایت سرعت اینرسی با فشار دینامیکی 
جایگزین شده است. پیچیدگی این روش در فضای سه بعدی 

به ارائه های مافوق صوت منجر های آن در سرعتو چالش
سه گام مجزا  دراین روش مسیر را [. 53] شد 2اسنکی روش

 [: 54] كندتولید می

ول فشار دینامیکی كه از آن طراحی یک جد -الف
 شود، پروفیل پرواز طولی وسیله استخراج می

 

 

 

 

 

 

                                                           

1. KEP (Kernel Extraction Protocol) 

2. SNAKE 

بندی مسیر زمینی وسیله یا پروفیل پرواز فرمول -ب
 عی و كننده مسیرزمینی زمان واقسمتی توسط یک حل

  رای گسترش و بالانس دینامیک.بكرنل  استفاده از -ج

مبتنی [ 53]مرجع  ارائه شده توسط 3اسنکی-پروتو شرو
پرواز آن نشان داده  انهیبوده كه قابلیت استفاده در را اسنکیبر 

 شد.

 ]55 -58[ هااز رویکردهای دیگر كه از هدایت ربات یکی
 4اسپلاین های بزیه وایده گرفته شده است، استفاده از منحنی

از  مسیر تولید شده[ 59] باشد. مرجعپایه در تولید مسیر می
از اسپلاین درجه سه هموار كرده را با استفاده  5دیاگرام ورونی
. دهدمورد استفاده قرار می وسیله بدون سرنشینو برای یک 

از الگوریتم ژنتیک ضرائب منحنی با استفاده[ 60] مرجع در
وسیله رت بهینه انتخاب شده به طوری كه صوبیزیه به
دارای كمترین شار حرارتی در مسیر بهینة خود  بازگشتی

د. مدل مورد استفاده در آنجا بسیار ساده بوده و شومی
 .اندها بررسی نشدهكنترل

 

 گیرینتیجه -9
 یکی از مسائل مهم و پیچیده در حوزه مهندسی هوافضا،

 ست.یله پرنده بازگشتی امسئله بازگشت به جو و هدایت وس
اند ها و رویکردهای متعددی در این حوزه توسعه یافتهروش

های مهم كه در این مقاله كه با هدف معرفی و مرور روش
یر،  های مبتنی بر تولید مستهیه شده است. با تمركز بر روش

 مهمترین آنها معرفی و بررسی شدند و علاوه بر معرفی
 ها را به دواین روشل شدند. آنها تحلی، مزایا و معایبی ویژگی

های های مبتنی بر مسیر نامی و روشرویکرد اصلی روش
ا یسیر توسط حل سریع خط م یبینی و تولید رومبتنی بر پیش

 تقسیم نمودتوان میحل تقریبی حلقه بسته معادلات حركت 
ور ط ( كه بهتركیبی از دو دسته نیز به كار برده شده است)

 رویکرد معرفی شدند. مفصل هر دو

 

                                                           

3. PROTO-SNAKE 

4. Spline 

5. Voronoi Diagram 
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