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This article describes the process of designing and simulating the 

performance of the predictive controller of the optimal model, which 

was created in order to guide the missile in a two-dimensional 

problem of minimizing the collision time and the distance from the 

target. In the design of the optimal model predictive controller, first, 

the widely used type of implicit linear predictive model is designed, 

and then the nonlinear predictive model is presented, and their 

performance in missile guidance is evaluated. According to the 

simulations, it can be shown that the predictive controller of the 

implicit linear model (online) and the predictive controller of the 

optimal nonlinear model control the distance of the missile's final 

collision with the target and the collision time well. The innovation of 

this article is the design of the predictive controller of the optimal 

model using a genetic algorithm and particle community in the 

integrated guidance and control model. 
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از کنترل   استفادهبا   ابیانهیکانال اوج موشک آش کپارچهیو کنترل  تیهدا

   نهی به  یرخطیغو  ی مدل خط نیب شیپ 

 *2سیدحسین ساداتیو  1یسورمحمدمهدی 

 ، ایرانتهران ،یطوس نیرالدیخواجه نص   یدانشگاه صنعت ک، یمکان یدانشکده مهندسدانشجوی دکتری،  -1
 ، ایرانتهران ،ی طوس نیرالدیخواجه نص  یدانشگاه صنعت  ک،ی مکان یدانشکده مهندس  ار،یاستاد -2

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله: 

 1401 ید  4  دریافت
 1402مرداد   15 بازنگری

 1402مرداد   18 پذیرش

 1402مرداد   18 انتشاراولین 

 های كلیدی: واژه

 موشک 
 نهیبه کنترل
 مدل بینپیش  کنترل

 کپارچه یو کنترل  تیهدا

 یرخطیغ

  منظور به که    پردازد ی م  نهیمدل به  نیبش یپ  کننده عملکرد کنترل  یسازه یو شب  یروند طراح  حیمقاله به تشر  نیا 

اند. شده   جادیبا هدف ا  یزمان برخورد و فاصله از دست ده  ی سازنهیکم   یدوبعد  مسئله  ک یموشک در    تیهدا

شده و   یطراح  یضمن  یخط  نیبش یمدل پ  کاربردابتدا نوع پر  نه،یمدل به  نیبش یپکننده  کنترل  یدر طراح

و عملکرد آن  یرخطیغ  نیبش یسپس مدل پ در هداارائه شده  ارز  تیها  است. گرفتهقرار    یابیموشک مورد 

  کنندهکنترل)برخط( و  یضمن یمدل خط نیبش یکننده پنشان داد که کنترل توانیها می سازه یشب باتوجه به

. کندی کنترل م  ی موشک با هدف و زمان برخورد را به خوب  ییفاصله برخورد نها  نه،یبه  یرخطیمدل غ  نیبش یپ

و اجتماع ذرات در    کیژنت  تمیاز الگور  استفادهبا   نهیمدل به  نیبشیپ   کنندهکنترل  یمقاله  طراح  نیا  ینوآور

 است.  کپارچهیو کنترل  تیمدل هدا
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 فهرست علائم  1 
 علائم انگلیسی 

                                                        r        بردار موقعیت
                                                          a  بردار شتاب

                                      A  کینامیرودیمنطقه مرجع آ
                                              𝛺𝜔 دینرخ خط د بردار

                                               XY ینرسیمختصات ا
                                                         𝑟̂𝑛̂𝜔̂                 دیمختصات خط د
                                                   xyz مختصات بدنه

                                                           x  بردارحالت
       𝛿                                              بردار ورودی کنترلی

                                                      d  بردار اغتشاش
                                             F  نیروی آیرودینامیکی

                                               M      گشتاور وارد بربدنه 
                                                                 m   جرم

                                                    𝑞̅     فشار دینامیکی
                                        l    کینامیرودیطول مرجع آ

                                                         𝛼           زاویه حمله
                                                     𝑞 نرخ زاویه فراز

                                                                  𝜃 زاویه فراز
                                                     𝜆    زاویه خط دید

                                     𝑈 محور اولیه متصل به بدنه
𝑎𝑀𝑟               مولفه شتاب مماسی                                            
𝑎𝑀𝑟  مولفه شتاب عمودی                                         

 زیرنویس 
                                                          M موشک

                                                             T             هدف
                                                          r  خط دید

                                              n  عمود بر خط دید

 مقدمه   2 
ناوبرتیهدا  یعملکردها   ه ینقل  لیهمه اشکال وسا  یبرا  1و کنترل  ی، 

فضا  ییهوا موشک  ییو  ا  یاتیحها،  از جمله  عمل،  در  توابع    نیاست. 
  ه ب  . ابتداکنندبا هم کار می  هینقل  لهیوس  کیمانور    یبرا  یسر  صورتبه 

از اندازه    استفادهبا   یناوبرپرداخته میشود.    GNCاز توابع    کیهر    فیتعر

 
1.GNC 
2. Impact Angle 

بردار    یعنی)ها  موشک  یفعل  تیوضعها انجام میدهند،  سنسورکه    یریگ
مطلوب برای رسیدن موشک  جهت    و شتاب  هدایت،  را تعیین میکند.    حالت(

نماید. کنترل، شتاب و جهت موشک  به هدف در زمان حال و آینده را تعیین می
شود تا موشک در مسیر مطلوب  را به مقادیر مطلوب خود رسانده و باعث می 

این مقاله تمرکز بر مسئله برهدایت و کنترل یکپارچه موشک   قرار گیرد. در 
های و در نتیجه داده کند  عمل می  درستیبه    یاست که ناوبر  نیفرض بر ااست.  

های هدایت و کنترل بدون هیچ مشکلی در دسترس  مورد نیاز برای الگوریتم 

به کنترل   یاز بردار حالت ناوبر  استفادهبا را    یدستورات  . هدایت  باشندمی
می  سپس  ارائه  می   موشک   عملگربه    کنندهکنترلدهد،  تا فرمان  دهد 

کند. در حال    یابیردتوری که هدایت داده است را  دس   یناوبر  تیوضع
( و بالعکس اتوپایلوتکاملاً جدا از کنترل )  هدایتاست که    مرسومحاضر  
 نیدر مورد ا  یهای فنو مقاله   یدرس  یهاهمه کتاب   باًی. تقرابدیتوسعه  

 .  [1] به آن پرداخته اند بی ترت نیموضوع به ا

target states
Missile 

accel cmd actuator cmd
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 سه حلقه   اتوپایلوت   نموداربلوکی   - 1شکل  

الگور   ی برخ  به رهگ شرفته ی پ   ت ی های هدا تم ی از  تنها  نه    ی ر ی تر 
موشک در هنگام برخورد    ی ر ی رهگ   2برخورد   ه ی ، بلکه زاو ابند ی دست می 

در    شه ی ها ر تم ی الگور  ن ی حال، همه ا   ن ی . با ا [ 2]   کنند کنترل می   ز ی را ن 
و هدف را   ر ی رهگ  ن ی ب  4د ی خط د   ر یی دارند، که تغ  3برخورد   مفهوم مثلث 

  و ممکن است دچار ناپایداری در انتهای کار شوند  رساند به حداقل می 
ی،  ر ی درگ   ک ی نمات ی از س   استفاده با هدایت  . در ساختار چند حلقه،  [ 3] 

کند  می   ت ی را تثب بدنه    ک ی نام ی د اتوپایلوت  که    ی شود در حال می   ایجاد 
ساختار    ک ی   امر   ن ی کند. ا را دنبال می   هدایت و شتاب ارائه شده توسط  

  ی ندها ی فرا   ی کند که در آن حلقه داخل می   جاد ی ا   ی در پ   ی حلقه کنترل پ 
)   ی پهنا  بالا  خارج اتوپایلوت باند  حلقه  و  باند    ی پهنا   ی ندها ی فرا ی  ( 

می ت ی )هدا   ن یی پا  کنترل  را  توسعه    طور به ها  حلقه کند.  (   جداگانه 
می   ابند ی می  مونتاژ  هم  با  سپس  کل و  عملکرد  اگر    ستم ی س   ی شوند. 

ز ده ی ا  نباشد،  و  ستم ی س   ر ی آل  شده  جدا  دوباره    ی تکرار   صورت به ها 
ا می   ی طراح  با   را ی ز ،  است   ی تکرار   ند ی فرا   ن ی شوند.    دی مهندسان 
مفروضات طرح  اساس  بر  را  طراح   قبلی   های خود  ا   ی خود    ن ی کنند. 
کند.  نمی   ن ی را تضم   ی بخش   ت ی رضا   ج ی باشد و نتا   نه ی تواند پرهز می   کار 

3. Collision Triangle 
4. Line-of-Sight 
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 .... از کنترل استفادهبا  ابی انهیکانال اوج موشک آش  کپارچهیو کنترل  تیهدا
 فناوری در مهندسی هوافضا 

 2 ۀ، شمار8 ۀ، دور1403سال 

به    ی اب ی دست   ی برا   از ی بازخورد مورد ن   زان ی ساختار م   ن ی ا   گر ی مشکل د 
 است.    ت ی موفق 

 کپارچه یو كنترل  هدایت 1 .2 
  1کپارچه ی و کنترل    هدایت،  مرسومسه حلقه    اتوپایلوتخلاف ساختار  بر  

 (IGC ی ) یبه جا   و کنترل  تی است که در آن هدا   کپارچهی   یچارچوب   ک 
در نظر گرفته   یکپارچه درون هم  صورتبه ازهم باشند،  مستقل  آنکه  

 . استشده نشان داده   2در شکل    IGC اگرام ی شود. بلوک د می 

target states

actuator cmd
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 ( IGC)   کپارچه یو کنترل    ت ی هدا   دیاگرام بلوک   - 2شکل  

توانا IGC  ت ی مز  ب آن   یی ها  تعاملات  از  استفاده  در   نی ها 
 یر یقصد دارد با بهره گ   IGCو کنترل است.    ت ی های هدا ستم ی رس ی ز 

افزا  هم  عملکرد    ت یهدا   ی ندها ی فرا   ن ی ب   یی از  کنترل،  را   موشک و 
 ی بازخورد اضاف   ی رها ی مس   ی، برخ IGCبه ساختار  . بسته  دهد   شی افزا 

به   گرید   یکه برخ   یکنند، در حال می   جادی کنترل پرواز ا   ستم ی را در س 
 IGCواحد    ستم ی س   ک ی در    G&Cدارند. قرار دادن    ازی ن   یمقدار کمتر 

سازی پارامترها نه ی به  رای بخشد. ز سازی آن را بهبود می نه ی به  ل ی پتانس 
شود   م ی مستق   طور بهتواند  می  هز .  انجام  پارامترها   نه یتوابع   ی شامل 
زوایه ،  نسبی نزدیک شدن موشک و هدف عملکرد مانند سرعت    ی د ی کل 

در دسترس   ی که به آسان  پارامترهای بسیاری و  برخورد،    ه ی، زاو د ی د خط  
اکنون  ستندی ن   اتوپایلوت  هستند.    م ی مستق   طور به ،  دسترس   با در 

سکپارچه ی  محدود شدن می   IGC  ک ی ،  ستم ی سازی  خطر  بدون  تواند 
سازی نه ی بهرا،   شده  ی طراح  انهمحافظه کار  ار ی بس   که  لفه مو  کی توسط 

 طوربه ها  ستم ی س   ر ی دهد که ز رخ می   ی اغلب زمان   محدودیت  ن ی ا .  کند 
است   ن ی ها ا ستم ی س  ن ی ا   ی ا ی از مزا   گر ید   ی ک یاند.  شده   ی مستقل طراح 

و همچنان به   رد استفاده ک   ی کمتر   ی سنسورها بازخورد  از    میتوان که  
برس  مناسب  حل  حلقه   یهنگام .  دی راه  از  پ که  استفاده   ی پدر ی های 

چند می  پاسخ   ن ی شود،  و  داخلدستور  حالت  بندی فرمول   یبرا   ی های 

 
1. Integrated Guidance and Control 
2. Miss Distance 
3. Lin 
4.Yueh 
5. Game-Theoretic 

به بازخورد   از ی ها ن حلقه   نی از ا   ک ی است. هر    از ی های خطا مورد ن گنال ی س 
تر ساده   IGCهای  ستم ی س مشاهده دارند.    ای   یر ی اندازه گ   قیحالت از طر 

تواند امر می   ن ی ندارند. در عمل، ا   ازی امر ن   ن ی اند و لزوماً به ا شده   ف ی تعر 
صرفه  نظر  از  هز   ییجو هم  مف   نهی در  عملکرد  نظر  از  هم  باشد.   دی و 

ا به  مثال،  به انعطاف   نی عنوان  عمل   ی خوب پذیری  مشکلات  مانند   ی به 
از  ط ی مح  محروم  س   ای   GPSهای  در  می   گنال ی اختلال  کند. کمک 

افزا نمونه  از هم  را می   ت یهدا   ییای  نظر گرفتن و کنترل  با در  توان 
 IGCو    ی های معمول و کنترل موشک   ت ی هدا   ستم ی س   ی بلوک   ی نمودارها 
شکل  رو افت ی   2و    1های  در  در  هدا   کرد ی.  قانون   چ ی ه   تی متداول، 

در ،  ندارد  را   موشک   به  شده   وارد   شتاب   ا ی چرخش    زان ی از م   ی اطلاع 
درگ   ی نسب   تی موقع   فقط هدایت  عوض،   سرعت  می   ی ر یو  با را  داند. 

تغ کاهش محدوده  به دستورات   رات یی هدف،  کوچک در هندسه منجر 
فراتر   اتوپایلوت تواند از محدوده عملکرد  شود که می شتاب بزرگ می 

ا .  رود  بر  بر اساس س نمی  اتوپایلوت،  نی علاوه  را   ک ی نمات ی توانند خود 
در د.  کن نمی   دریافت اطلاعات را    نی ا   رای کنند، ز   می تنظ   ی نسب   ی ر ی درگ 

کوچک به    ی دار ی بهبود پا   یبرا   ی معمول   G and Cهای  ستم ی س   جهی نت 
ی زمان  ثابت هستند.    ی تا حد ممکن متک  اتوپایلوت   زمانی   ثابت کردن  

دست  از  فاصله  هدف  2دهیاتوپایلوت،  س   تا  در   G&Cهای  ستم ی را 
طراح س [4]   کند می  ی معمول  را چالش   IGC  ستم ی .  خود  خاص  های 

 ی هستند و از نظر محاسبات   ی های سنت ستم ی تر از س ده ی چی ها پ دارد. آن 
استفاده منحصر به فرد   ل ی به دل ،  کرد یرو   ن ی تر هستند. در گذشته، ا گران 

حال،   نی بود. با ا   رممکنیغ   تال ی ج یآنالوگ و عدم محاسبه د   یاز مدارها 
پ  گذشته،  شرفت ی با  دهه  چند  در  شده  انجام   ی امروز های  پرنده های 

 . ها ندارندروش   ن ی ا  ی برا   ی اد ی ز  ی نگران  گر ی د 
در      4وئه ی و    3ن ی با ل   کپارچه ی و کنترل    ت ی هدا   نه ی در زم   قات ی تحق 

.  کردند   س ی را تاس   یی کا ی آمر   GNCها شرکت  آغاز شد. آن   1988سال  
  نی تدو   5ی باز   ی نظر   کرد ی از رو   استفاده با   IGCها،  آن   1992در مقاله  

استفاده کردند که در آن زمان    ی باز   تئوری   کرد ی ها از رو . آن [ 5]   شد 
  سندگانی از نو   ی ک ی ،  6کلوتیر گسترده مورد مطالعه قرار گرفت.    طور به 
از معادله    ی خط ر ی کننده غ   م ی تنظ   ک ی ،  [ 6]  به  ریکاتی  را که  وابسته 

روش سپس در    این .  د کر   ل ی و تحل   ه ی تجز   [ 7]   ، در ( SDRE)   7حالت 
کار گرفته  به   [ 9]   در   اتوپایلوت و    [ 8]   در   هدایت جهت توسعه قانون  

موفق  با  منون SDREاز    استفاده با   کلوتیر   ت ی شد.    و همکاران. در  8، 
پالمبو   [ 10]  ترم [ 11]   در  9و  سمت    SDRE  ک ی تکن   م ی ،  به    ک ی را 
دارد،    ی مشابه   کرد ی رو   پلومبو [،  11انتخاب کردند. در ]   IGC  ستم ی س 

6. Cloutier 
7. State-Dependent Riccati Equation  
8. Menon 

9. Palumbo 
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  ک ی همراه با    ا ی معکوس پو   اتوپایلوت   ک ی خود را بر اساس    IGCاما  
پا   ت ی هدا   ستم ی س  ا می   ی گذار ه ی مطلوب  شامل    ن ی کند.    ک ی مطالعه 

کارلو   ش ی آزما  مونت  برگشت  و  پو  1رفت    ی ر ی گ اندازه   ی خطا   یی ا ی با 
وابسته   ریکاتی   ل ی فرانس ی که معادله د   رد ی گ می   جه ی بود. او نت   نانه ی واقع ب 

درصد را از دست    31تا    23  نیفاصله ب  نیانگیم  طوربه    IGC به حالت 
 ر یکنترل غ کی، تکن3ی و واد 2دوکی، منون، سوئ2004دهد. در سال می
را در  یخط ا  سهیمقا  [12]  و زمان گسسته  روش  ها  تکنیک  نیکردند. 
وابسته به حالت    ریکاتیسازی بازخورد زمان گسسته، روش معادله  یخط

روش بازگشت به عقب گسسته زمان گسسته بود در سال    کیگسسته و  
  [ 13]  در 4ریو اولما  یتوسط منون، واد  یباز  ینظر  کرد یرو  کی،  2006

آن،   در  شد.  شد. فعال   ستم ی س   کی ارائه  مدل  متحرک  جرم  با  شده 
کنترل    ت یهدا   ستم ی س  به   کپارچهیو  محدود   ی باز   کی عنوان  افق 
مطالعه   ن ی اختلالات ارائه شد. ا   ن یمحدود شده توسط بدتر   ل ی فرانس ی د 

با    ن ی ا   ی امکان سنج  اما  ثابت کرد،  را   گرید   ه یپا   ستم ی س   کی مفهوم 
توسط     5برگشت مجدد   کرد ی ، رو 2006در سال    نی نشد. همچن   سه ی مقا 

تهک  6هوانگ  شد.    [14]  در 7و  طر  IGCخلاصه،    طوربهارائه    ق ی از 
وابسته    ریکاتی، معادله  یباز  یهنظر  کردیاز جمله رو  یهای مختلفروش

نسبت به    بعدی  کردی . رواستشدهبررسی    بازگشت به عقب به حالت و  
IGC  از    استفادهباSMC  استفاده با   9شنانیو بالاکر 8توسط هارل  [15]  در 

. در سال  ارائه شد  )TSM( 10نال ی مرتبه دوم ترم یحالت لغزش از کنترل
حمله همه جانبه    یی موشک به توانا  نکهیا  یو همکاران برا  11وانگ   2019
ی[16]  ابدیدست   هدا  ک،  کنترل    تیروش  زاو  کپارچهیو  ضربه    هیبا 

کرد.   ارائه  توانا  ی برامحدود  و    بیآس  ییبهبود  او  هدف،  به  رساندن 
  ه یزاو  تیبا محدود  کپارچهیو کنترل    تیقانون هدا  ک، ی[17]  همکاران
کرد.    ی اهداف مانور ناشناخته طراح  یریمقابله با مشکل رهگ  یضربه برا

و    ، ما یهای واقعستمیهای اشباع محرک در ستیمقابله با محدود یبرا
را بااستفاده از    کپارچه ی و کنترل    ت ی قانون هدا   ک ی    [ 81]  12همکاران 

  ی بررس   ی ق ی تطب   ی و شبکه عصب   13گام کنترل پس ا،  ی کنترل سطح پو 
صفحه کرد.   مدل  برای  را  لغزشی  مود  کنترل  استشل  و  میشل  ای و 

و  تیهدا یسنت یهادر روش. [19] کامل بررسی کردند طوربه یکپارچه 
متفاوت    ندیعنوان دو فرآو کنترل به  تیهدا  یهاستمیکنترل موشک، س

  ی طراح  یرونیحلقه ب  کیعنوان  به   تیهدا  ستمیس.  شوندیدر نظر گرفته م
ا  یکه شتاب  استشده توسط  می  جادیرا  داخل  اتوپایلوتکند که   یحلقه 

موقعمی  یابیرد اطلاعات  گرفتن  نظر  در  بدون  معمولاً  که  و    تیشود 

 
1. Monte-Carlo 
2. Sweriduk 
3.Vaddi 
4. Ohlmeyer 
5. Backstepping 
6. Hwang 
7. Tahk 

ب طراح   نیسرعت  هدف  و  ا[20،21]  شودمی  یموشک  با  حال،    نی. 
هندسه   عیسر  رییموشک و هدف و تغ  نیب  یکوچکتر شدن فاصله نسب

شکست روش    یو حت  ستمیممکن است منجر به کاهش عملکرد س  ینسب
  ت یهدا  یها، طراحیکاست  نیشود. به منظور اجتناب از ا  یجداساز  یطراح

قرار    یمورد بررس  یالملل  نیو ب  یتوسط محققان داخل  کپارچهیو کنترل  
 .  [22] استگرفته

طی   یکپارچه    25در  کنترل  و  هدایت  به  محققان  که  سالی 
اند، طراحی سناریوهای هدایت و کنترلی متفاوتی،  موشک پرداخته 

، بازگشت  وابسته به حالت ریکاتی  معادله مانند رویکرد نظریه بازی، 
های اخیر نیز، طراحی  اند. در سال به عقب را مورد بررسی قرارداده 

که از جمله    است گرفته ی مورد توجه  شبکه عصب کنترلر مودلغزشی و  
به  می  کنترل    ت ی هدا توان  محدود   کپارچه ی و  و    ضربه   ه ی زاو   ت ی با 

 .  [ 22- 5]   ی اشاره کرد ق ی تطب   ی شبکه عصب 
کنترل  طراحی  مقاله   این  پیش در  و  کننده  خطی  مدل  بین 

غیرخطی بهینه برای مدل هدایت و کنترل یکپارچه به منظور کمینه  
با   موشک  برخورد  نهایی  فاصله  شدن  کمتر  و  برخورد  زمان  شدن 

پیشنهاد   ابتدا  است شده هدف،  خطی  پیش   کننده کنترل .  مدل  بین 
ادامه   در  و  شده  طراحی  الگوریتم   استفاده با آنلاین  های  از 

کنترل بهینه  اکتشافی  فرا  پیش سازی  غیرخطی  کننده  مدل  بین 
 .  است شده کننده بررسی  این دو کنترل طراحی شد و نتایج  

 سازی ریاضی مدل  2 .2 
موشک  درگیری  برای    - سناریوی  موشک  تلاش  شامل  هدف 

در حین هدایت  .  رهگیری یک هدف از طریق تغییر جهت مسیر است 
آشیانه یابی، از حسگرهای داخل موشک برای هدایت تا زمانی که  

شود. شرایط اولیه این سناریو شامل سه  برخورد رخ دهد استفاده می 
 فرض اصلی است.  
. دو:  است شده بخش میانه مسیر با موفقیت انجام یک: هدایت 

سرعت موشک و هدف در مسیر برخورد نزدیک به هم است. سه:  
موشک  نسبی  سرعت  برخورد  لحظه  شد.    - در  خواهند  صفر  هدف 

 .  است شده نشان داده    3هندسه این سناریو درگیری در شکل 

هدف از این مقاله طراحی الگوریتم یکپارچه هدایت و کنترل  
مدل خطی و غیرخطی به   بین پیش   کننده کنترل از  استفاده با مناسب  

بیان   به  ابتدا  رو  این  از  بود.  خواهد  هدف  دقیق  رهگیری  منظور 

8. Harl 
9. Balakrishnan 
10. Terminal Second-Order Slidng Mode 
11. Wang 
12. Ma 
13. Backstepping 
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 .... از کنترل استفادهبا  ابی انهیکانال اوج موشک آش  کپارچهیو کنترل  تیهدا
 فناوری در مهندسی هوافضا 

 2 ۀ، شمار8 ۀ، دور1403سال 

هدف که شامل تمام موضوعات مورد نیاز    - مسئله درگیری موشک 
مدل  دینامیک  برای  درگیری،  سینماتیک  جمله  از  دقیق  سازی 

یکپارچه، استراتژی رهگیری و هدایت    موشک، مدل هدایت و کنترل 
 پردازیم.  می   ، است 

Y

TV

T

T

T/Ar

M



M
X

MV

 
 [23]   سینماتیک درگیری   - 3  شکل 

شود که در آن بردار  در نظر گرفته می  3هندسه درگیری  در شکل  
نسبت را  موقعیت هدف  دید،  موشک مشخص می خط  از به  اگر  کند. 

اندازه ثابت  مختصات  بین  سیستم  نسبی  رابطه  شود،  استفاده  گیری 
  شود می زیر نوشته    صورتبه  𝑟𝑇و هدف    𝑟𝑀بردارهای موقعیت موشک  

[23].  

 (1) 𝑟𝑇 = 𝑟𝑀 − 𝑟𝑇/𝑀 

مشتق رابطه  با  از  سرعت   1گیری  نسبی  رابطه  زمان،  به  و نسبت  ها 
آیند. همچنین علاوه بر مختصات اصلی که بیان ها نیز بدست می شتاب

برای ردیابی بهتر یک سیستم مختصات چرخشی   برای    𝜔، 𝑛، 𝑟شد، 
این سینماتیک مورد نیاز است. این سیستم مختصات روی موشک ثابت 
است و فرض بر این است که محور اصلی آن همیشه در امتداد خط دید  

 𝑍، 𝑌، 𝑋  قرار دارد. بنابراین این سیستم  نسبت به مرجع ابنرسی ثابت
نسبی  می شتاب  و  سرعت  معادلات  نتیجه  در  زیر    صورتبه چرخد. 
   . [23] شوندمی

 (2) 𝑣𝑇 − 𝑣𝑀 = 𝑟̇𝑟̂ + 𝑟Ω𝜔𝑛̂ 

 (3) 
𝑎𝑇 − 𝑎𝑀 = (𝑟̈ − 𝑟Ω𝜔

2)𝑟̂

+ (𝑟Ω𝜔̇ − 2𝑟̇Ω𝜔)𝑛̂

+ 𝑟Ω𝑟Ω𝜔𝜔̂ 

فوق   معادلات  و    𝑟در  هدف  و  موشک  نسبی  Ω𝑀فاصله  = 𝑟̇    نرخ
همچنین   است.  هدف  موشک  دید  خط  زاویه  صورت به   Ω𝜔̇تغییرات 

 .  [23] شودمی نوشته  4معادله 

 (4) Ω𝜔̇ = 
𝑣𝑛̇
𝑟
− 
𝑣𝑛𝑟̇

𝑟2
 

مناسب،  حالت  متغیرهای  گرفتن  نظر  در  و  فوق  معادلات  باترکیب 
ارائه می به  معادلات فضای حالت سینماتیک درگیری   شوند صورت زیر 

[23] . 

 (5) [

𝑟̇
𝑣̇𝑟
𝜆̇
𝑣̇𝑛

] =  

[
 
 
 
 
 
 
𝑣𝑟
𝑣𝑛
2

𝑟
𝑣𝑛
𝑟

−𝑣𝑟𝑣𝑛
𝑟 ]

 
 
 
 
 
 

+ [

0 0
−1 0
0 0
0 −1

] [
𝑎𝑀𝑟
𝑎𝑀𝑛

] +

[
 
 
 
0
𝑎𝑇𝑟
0
𝑎𝑇𝑛]
 
 
 
 

به  نمایش  𝑥شکل  این  = 𝐴(𝑥) + 𝐵𝑢 + 𝜌    که بردار   𝑥است 
دقیق    طوربه  اغتشاش است. اگرچه این معادله  𝜌بردار کنترل و    𝑢حالت،  

توصیف می را  درگیری  نادیده  سینماتیک  را  موشک  دینامیک  اما  کند، 
ایجاد می بردار کنترل گیرد و یکمی طور که در همان.  کندغیرعملی 

سینماتیک درگیری نشان داده شد، یک موشک برای رهگیری یک هدف 
داشته باشد. برای یک موشکی که درون    𝑎𝑀𝑛در حال مانور باید شتاب 

مهم بدنه  دارد، چرخش  قرار  نیروهایجو  ایجاد  برای  عمل  لازم  ترین 
بنابراین،   است.  هدف  مانور  خنثی کردن  موشک  به  دادن  شتاب  برای 

باید   چرخشی  موشک  شکل طوربهدینامیک  در  شود.  مدل   4دقیق 
,𝑥که در آن    استشدهدینامیک سیستم نمایش داده   𝑧    سیستم مختصات

محور اولیه متصل به     𝑋محور اولیه متصل به بدنه،    𝑈متصل به بدنه،  
استفاده  همان چارچوب مرجع اینرسی است که در سینماتیک درگیری

گیری ، جهت 𝜃، و زاویه اوج γ، زاویه مسیر پرواز  𝛼شود. زاویه حمله می
کنند. در این های مختصات را نسبت به یکدیگر دنبال میاین سیستم

بدنه در  F منجر به نیروی آیرودینامیکی    𝛼 سناریو، زاویه حمله   روی 
می موشک  فشار  اینمرکز  سپس  از مجموعه   صورتبه نیرو   شود.  ای 

,𝐹𝑥 نیروها  𝐹𝑧 و یک گشتاور 𝑀 شوددر مرکز جرم نمایش داده می  . 

c.p.
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 [19]دینامیک موشک   - 4شکل 
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توان  صورت زیر می معادلات دینامیک موشک را درفضای حالت به 
 .  [19] در نظر گرفت

(
𝛼̇
𝑞̇

𝜃̇

) =

[
 
 
 
 
 
𝑞̅𝑆

𝑚𝑈0
𝐶𝑧𝛼 1 0

𝑞̅𝑆𝑙

𝐼𝑦𝑦
𝐶𝑚𝛼

𝑞̅𝑆𝑙2

𝐼𝑦𝑦2𝑈0
𝐶𝑚𝑞 0

0 1 0]
 
 
 
 
 

(
𝛼
𝑞
𝜃
)

+

[
 
 
 
 
𝑞̅𝑆

𝑚
𝐶𝑧𝛿

𝑞̅𝑆𝑙

𝐼𝑦𝑦
𝐶𝑚𝛿

0 ]
 
 
 
 

𝛿

   𝐶𝑚𝛿و    𝐶𝑧𝛿مشتقات پایداری    𝐶𝑚𝑞و     𝐶𝑚𝛼و   𝐶𝑧𝛼در معادلات فوق   
 اند. مشتقات کنترل

مدل درگیری یکپارچه با ترکیب سینماتیک درگیری و دینامیک  
می  استخراج  دینامیک،  موشک  و  سینماتیک  بین  واسطه  که  شود 

 .  [ 19]   شتاب جانبی موشک است 

 (7 ) 𝑎𝑀,𝑧 = 
𝑞̅𝐴

𝑚
(𝐶𝑧𝛼𝛼 + 𝐶𝑧𝛿𝛿) 

 .  [ 19] که در نتیجه معادلات این سیستم به فرم زیر خواهد شد 

 

 

 (8 ) 

 

(

 
 
 
 

𝑟̇
𝑣𝑟̇
𝜆̇
𝑣𝑛̇
𝛼̇
𝑞̇

𝜃̇ )

 
 
 
 

=

(

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

𝑣𝑟
𝑣𝑛
2

𝑟
+
𝑞̅𝑆

𝑚
𝐶𝑧𝛼𝛼 sin (𝜆 − 𝜃)

𝑣𝑛
𝑟

−𝑣𝑛𝑣𝑟
𝑟

+
𝑞̅𝑆

𝑚
𝐶𝑧𝛼𝛼 cos (𝜆 − 𝜃)

𝑞̅𝑆

𝑚𝑈0
𝐶𝑧𝛼𝛼 + 𝑞

𝑞̅𝑆𝑙

𝐼𝑦𝑦
𝐶𝑚𝛼𝛼 +

𝑞̅𝑆𝑙2

𝐼𝑦𝑦2𝑈0
𝐶𝑚𝑞𝑞

𝑞 )

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

+

(

 
 
 
 
 
 

0
0
0
0
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0
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اغشتاش وارد به    𝑑بیان کرد که    9توان به فرم معادله  را می  8معادله  
 .  [19] سیستم است

 (9 ) 𝑥̇ = 𝑎(𝑥, 𝑡) + 𝐵𝛿(𝑡) + 𝑑 
𝑦 = 𝑣𝑛 

 كننده كنترل طراحی   3 .2 
فاصله موشک تا هدف    𝑟دهد که  هدف زمانی رخ می   - برخورد موشک 

|𝑟|)کاهش یابد،   𝑟ℎ𝑖𝑡به کمتر از مقدار   < 𝑟ℎ𝑖𝑡)    شرط لازم و کارامد
شود. این شرط در عمل کاملا  برای برخورد با هدف در نظر گرفته می 

می  نظر  به  به رسد.  منطقی  در    𝑟که  این   باتوجه  حالت  معادلات  در 
پس شرط صفر شدن آن مقدار مطلوبی برای    است شده مخرج ظاهر  

باشد چرا که در این حالت سیستم ناپایدار خواهد شد.  سازی نمی شبیه 
   . [ 23]   [ 19]   باشد زیر می   صورت به   𝑟رابطه موجود برای تغییر نرخ  

 (10 ) 𝑟̇(𝑡) = 𝑣𝑟(𝑡) 

𝑣𝑟(𝑡)−با تعریف سرعت  = 𝑣𝑐(𝑡)  عنوان سرعت نزدیک شونده، اگر  به
این سرعت در لحظه اول بزرگتر از صفر باشد و مقدار مثبت خود را حفظ  
کند این بدان معنا است که برخورد رخ خواهد داد. رابطه نرخ تغییرات  

 قابل بیان است.   11معادله  صورتبه 

 (11 ) 𝑣𝑐̇  =  𝑎𝑀𝑐𝑜𝑠(𝜆 − 𝜃)𝑀 − 𝑎𝑇 . 𝑟̂  −  
𝑣𝑛
2

𝑟
 

 سازی معادله بالا خواهیم داشت.  با ساده

 (12 ) 𝑣𝑐̇  =  − 
𝑣𝑛
2

𝑟
  

اینکه سرعت نزدیک شونده باید مثبت باشد، بنابرین عبارت    باتوجه به
𝑣𝑛    شدن منفی  از  تا  گردد  صفر  راه    𝑣𝑐باید  بنابرین  شود.  جلوگیری 

این است که  دست  𝛿یابی به رهگیری در مدل یکپارچه فضای حالت 
   . [23] [19] ای محاسبه گردد که شرط زیر برقرار باشدبگونه 

 (13 ) 𝛿: 𝑣𝑛
 
→ 0 

می  مسئله  این  در  را  کنترلی  هدف  کردن  بنابراین  صفر  توان 
 مولفه عمودی بردار سرعت نسبی تعریف نمود.  

 بین كننده مدل پیش طراحی كنترل  4 .2 
بین یک  پیش کنترلی که استفاده از کنترل مدل    ی ها در اکثر پروژه 

م  محسوب  کنترل شود ی ضرورت  گزینه  مدل  ،  نوع  پیش کننده  بین 
صنعتی به دلیل نیاز   ی ها خطی در اولویت قرار دارد. به ویژه در پروژه 

کنار ملاحظات هز  در  بالا  اطمینان  قابلیت  و  این  ی ا نه ی به سرعت   ،
کنترل  آمده  نوع  به حساب  گزینه طراحان  تنها  تقریباً  تاکنون  کننده 

  توانی خطی را در حالت کلی م   مدل   بین پیش کننده  کنترل .  [ 24]   است 
سازی نمود. در  )صریح( پیاده   آفلاین )ضمنی( و    آنلاین به دو روش  

کنترلی در هر گام  سازی تابع هزینه  ، مسئله بهینه آنلاین سازی  پیاده 
دستور    کننده ن یی صورت برخط حل شده و جواب این مسئله تع زمانی به 

در روش   ولی  بود.  خواهد  بهینه  بهینه آفلاین کنترلی  مسئله  سازی  ، 
بار برای تمام مقادیر ممکن بردار حالت حل شده و پاسخ  مذکور یک 

صورت یک تابع صریح از متغیرهای بردار حالت محاسبه و  بهینه به 
کننده در هر  . سپس کنترل شود ی کننده بارگذاری م در حافظه کنترل 

را   مذکور  تابع  حالت،  بردار  متغیرهای  مقادیر  اساس  بر  زمانی  گام 
م   ی مقدارده  بیان  را  و دستور کنترلی  بدین کند ی کرده  ترتیب زمان  . 

کاهش مورد  کنترلی  محاسبات  انجام  برای  پیاده نیاز  و  سازی  یافته 
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افزار کنترلی با حجم پردازشی محدود نیز  کننده بر روی سخت کنترل 
م  به .  شود ی میسر  کنترل   باتوجه  نوع  دو  هر  که  مدل  کننده  این 

در ذات با یکدیگر مشترک هستند و صرفاً    بین آنلاین و آفلاین پیش 
آن پیاده  است، کنترل سازی  متفاوت  با یکدیگر  نوع  ها  آفلاین  کننده 

رو، مرسوم  را با خود به همراه دارد. از این   آنلاین نوع    ی ها ی ژگ ی تمام و 
کنترل  طراحی  با  ابتدا مسئله  که  برخط  کننده  است  و  نوع  حل شده 

کرد  و پس از اطمینان از عمل   شود ی پارامترهای مطلوب آن تعیین م 
کنترل  پیاده مطلوب  قرار  صریح    سازی کننده،  استفاده  مورد  در عمل 

 .  رد ی گ ی م 

پیش كنترل طراحی   5 .2  مدل  ضمنی  كننده  خطی  بین 

 )آنلاین(
کنترل مدل  طراحی  با  آنلاین  بین  پیشکننده  را  سازی خطیخطی 
آغاز میمعادلات حلقه از    استفادهباتوان  هر چند می.  نماییمباز سیستم 

سازی شده دست  ، معادلات غیرخطی به معادلات حالت خطیژاکوبین
یافت، اما روش پیرایش معادلات غیرخطی به دلیل وجود ابزارهای لازم  
بالا   غیرخطی  درجه  با  مسائل  برای  بهتر  تقریب  و  متلب  افزار  نرم  در 

فرم استاندارد معادلات اغتشاشات،  با فرض صفر بودن  تر است.  مناسب
 .  شودی زیر بیان م شکلبه سیستم حلقه باز سازی شده خطیحالت 

 (14) 𝑥̇(𝑡) = 𝐴𝑐𝑥(𝑡) + 𝐵𝑐𝑢(𝑡) 

 شود.  زیر بیان می  شکلبه معادله خروجی سیستم نیز 

 (15) 𝑦(𝑡) = 𝐶𝑐𝑥(𝑡) 

 1  محورمدل كنترل  1 .5 .2 

مدل  کنترل به پیشکننده  معمولاً  در  بین  گسسته  زمان  صورت 
پیادهسیستم کنترلی  میهای  اینسازی  از  را  شود.  حالت  معادلات  رو 

، به فرم  𝑇𝑠برداری  نمونه و زمان        2    دارنده مرتبه صفراز نگه   استفادهبا
 کنیم. معادله فضای حالت زمان گسسته تبدیل می

 (16) 𝑥(𝑘 + 1) = 𝐴𝑑𝑥(𝑘) + 𝐵𝑑𝑢(𝑘) 

زمان سیستم  خروجی  معادلات  زیر  بنابراین  فرم  به  نیز  گسسته 
 خواهند بود.  

 (17) 𝑦(𝑘) = 𝐶𝑑𝑥(𝑘) 

بین پیشکننده مدل  گر مدلی هستند که کنترلبیان (  17)و  (  16)روابط  
م توسعه  آن  اساس  اینابدیی بر  از  مدل  .  اصطلاحاً  مدل،  این  رو 

روی    شدهفی. با هدف لحاظ کردن قید تعرشودیمحور نامیده مکنترل
گیری نرخ تغییرات شتاب در معادلات کنترلی و نیز ایجاد رفتار انتگرال 

 
1. Control-Oriented Model 

2. Zero-Order Hold (ZOH) 

کننده جهت کاهش خطای حالت ماندگار، ورودی کنترلی را با  در کنترل
نمونه  زمان  هر  در  آن  افزایش  مقدار  به  دادن  𝑢(𝑘) برداریارتباط  =

𝑢(𝑘 − 1) + Δ𝑢(𝑘)  
محور قبلی اضافه  به معادلات مدل کنترلجدید  حالت    یرهایقالب متغدر  
 . [25] کنیممی

 (18) 
𝑥𝑎(𝑘 + 1) = 𝐴𝑎𝑥𝑎(𝑘) + 𝐵𝑎∆𝑢(𝑘) 

[
𝑥(𝑘 + 1)

𝑢(𝑘)
] = [

𝐴𝑑 𝐵𝑑
0 𝐼

] [
𝑥(𝑘)

𝑢(𝑘 − 1)
] + [

𝐵𝑑
𝐼
] ∆𝑢(𝑘) 

.  شودیگفته م  3  محور جدید در اصطلاح مدل افزودهبه این مدل کنترل
 است.   انیبصورت زیر قابلمعادلات خروجی مدل افزوده به

 (19) 
𝑦(𝑘) = 𝐶𝑎𝑥𝑎(𝑘) 

𝑦(𝑘) = [𝐶𝑑 0] [
𝑥(𝑘)

𝑢(𝑘 − 1)
] 

تعریف   افق به   𝑁𝑐و    𝑁𝑝با  پیشعنوان  معادلات    یبینهای  کنترلی،  و 
کمک رابطه زیر محاسبه    توان به را می  یبینپیش  ورودی خروجی مدل

 نمود.  

 (20) 𝑌 = 𝐹 [
𝑥(𝑘)

𝑢(𝑘 − 1)
] + 𝜙Δ𝑈 

 (،  21را از رابطه )   𝑌بردار توان بینی فوق می پیش معادله مدل  در  

 (21) 𝑌 = [

𝑦(𝑘 + 1|𝑘)
𝑦(𝑘 + 2|𝑘)

⋮
𝑦(𝑘 + 𝑁𝑝|𝑘)

] 

 (، 22را از رابطه )   Δ𝑈بردار  

 (22) 

Δ𝑈 = [

Δ𝑢(𝑘|𝑘)

Δ𝑢(𝑘 + 1|𝑘)
⋮

Δ𝑢(𝑘 + 𝑁𝑐 − 1|𝑘)

] 

= [

Δ𝑎ℎ(𝑘|𝑘)
Δ𝑎ℎ(𝑘 + 1|𝑘)

⋮
Δ𝑎ℎ(𝑘 + 𝑁𝑐 − 1|𝑘)

] 

 (، 23را از رابطه )   𝐹ماتریس

3. Augmented Model 
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 (23) 𝐹 =

[
 
 
 
𝐶𝑎𝐴𝑎
𝐶𝑎𝐴𝑎

2

⋮

𝐶𝑎𝐴𝑎
𝑁𝑝
]
 
 
 

 

 دست آورد. ( به 24را از رابطه )   𝜙ماتریس  تاًی نها و  

 (24) 𝜙 =

[
 
 
 
𝐶𝑎𝐵𝑎 … 0
𝐶𝑎𝐴𝑎𝐵𝑎 … 0

⋮

𝐶𝑎𝐴𝑎
𝑁𝑝𝐵𝑎

⋱
…

⋮

𝐶𝑎𝐴𝑎
𝑁𝑝−𝑁𝑐𝐵𝑎]

 
 
 
 

بهینه  2 .5 .2  مسئله  مدل  تعریف  كنترل  مقید  بین  پیش سازی 

 خطی 

مدل   کنترل  روش  به پیشاساس  مبنای  بر  از بین  تابع  یک  کارگیری 
و خروجی ورودی )یا  ها  تابع ها  تحت عنوان  حالت(    عملکرد   متغیرهای 

افق پیش  باید ضمن ارضای قیود مسئله، در  دد. گربهینه بینی  است که 
آینده   زمان  در  حالت  مدل    استفادهبامتغیرهای  شرایط  پیشاز  و  بین 

حال   زمان  در  𝑥𝑎(𝑘|𝑘))سیستم  = 𝑥𝑎(𝑘))   اولیه  به شرایط  عنوان 
می  مسئله  محاسبه  حل  با  فوق بهینه گردند.  دنباله سازی  الذکر، 

Δ𝑈صورت به  کنترلی  هایورودی = [∆𝑎ℎ(𝑘|𝑘), … , ∆𝑎ℎ(𝑘 +

𝑁𝑐−1|𝑘)]
𝑇 گاه بر اساس قاعده کنترلی افق نزولی شود. آن حاصل می  ،

روند   و همین  شده  اعمال  کنترلی  سیستم  به  دنباله  این  ورودی  اولین 
 شود.  تکرار میی زمانی بعدی هاگامدر مجدداً 

صورت یک تابع  بین معمولاً به پیش تابع هزینه در کنترل مدل  
تابع   یا  و  دو خطی  معادله  انتخاب می   درجه    درجه شود. هرچند حل 

معادله   حل  به  نسبت  نیاز    درجه اول  کمتری  محاسباتی  حجم  دوم 
شده نیست. از  در این روش تضمین  1دارد، اما وجود مقدار کمینه کلی 

تابع  این  فرم یک  به  تابع هزینه  دو رو،  به  انتخاب می   درجه  تا  شود 
نقطه کمینه محلی دلیل محدب  تابع، وجود  این  معادل وجود    2بودن 

 .  3(   گی نقطه کمینه کلی باشد )شرط لازم و کافی برای بهینه 
 : شودی صورت زیر تعریف مبه  4تابع هزینه برای مسئله تعقیب  

 (25) 

𝐽

=∑[𝑦(𝑘 + 𝑖|𝑘) − 𝑟(𝑘 + 𝑖|𝑘)]𝑇𝑄[𝑦(𝑘 + 𝑖|𝑘)

𝑁𝑝

𝑖=1

− 𝑟(𝑘 + 𝑖|𝑘)] + ∑ Δ𝑢𝑇(𝑘 + 𝑗|𝑘)𝑅Δ𝑢(𝑘 + 𝑗|𝑘)

𝑁𝑐−1

𝑗=0

 

یک اسکالر مثبت   𝑅،  یک ماتریس متقارن مثبت معین 𝑄  تابع هزینه، در
 است. 

 و 
  𝑟(𝑘 + 𝑖|𝑘) = [𝑥𝑟,𝑑(𝑘 + 𝑖|𝑘) 𝑣𝑟,𝑑(𝑘 + 𝑖|𝑘) 𝑣ℎ,𝑑(𝑘 + 𝑖|𝑘)]

𝑇    

کننده  گر انتظار کنترل بیان بینی بوده و  مرجع در طول پنجره پیش   بردار 
این    ی ها ه ی . معمولًا مقادیر درا باشد ی آینده م   ی ها از رفتار بردار مرجع در زمان 
و مساوی مقادیر سیگنال بردار در طول پنجره پیش  مرجع در    بینی، ثابت 

نحوه تغییرات    توان ی گاهاً م . اما  شود ی نظر گرفته م ر د   𝑘برداری لحظه نمونه 
گویی کرد که به این قابلیت  کننده را از قبل پیش های مرجع کنترل سیگنال 

گفته    بینپیشدر کنترل مدل  سیگنال مرجع    5"دید کردنپیش"  اصطلاحا 
 تر قیتعریف دق  دید کردن سیگنال مرجع در واقع به معنی. پیششودیم

به  و  بوده  آینده  زمان  دانتظارات کنترلی در  سریع   یهاکی نامیویژه در 
 .  شودیکرد سیستم مباعث بهبود چشمگیر عمل 

. زیر بیان نمود   شکل به را  فرم ماتریسی تابع هزینه    توان ی م 

 (26) 

𝐽 =

[
 
 
 
𝑦(𝑘 + 1|𝑘) − 𝑟(𝑘 + 1|𝑘)

𝑦(𝑘 + 2|𝑘) − 𝑟(𝑘 + 2|𝑘)
⋮

𝑦(𝑘 + 𝑁𝑝|𝑘) − 𝑟(𝑘 + 𝑁𝑝|𝑘)]
 
 
 
𝑇

⏟                    
𝑌𝑇−𝑅𝑒𝑓𝑇

[
𝑄 ⋯ 0
⋮ ⋱ ⋮
0 ⋯ 𝑄

]
⏟        

𝑄̂

[
 
 
 
𝑦(𝑘 + 1|𝑘) − 𝑟(𝑘 + 1)
𝑦(𝑘 + 2|𝑘) − 𝑟(𝑘 + 2)

⋮
𝑦(𝑘 + 𝑁𝑝|𝑘) − 𝑟(𝑘 + 𝑁𝑝)]

 
 
 

⏟                  
𝑌−𝑅𝑒𝑓

+ [

Δ𝑢(𝑘|𝑘)
Δ𝑢(𝑘 + 1|𝑘)

⋮
Δ𝑢(𝑘 + 𝑁𝑐 − 1|𝑘)

]

𝑇

⏟              
Δ𝑈𝑇

[
𝑅 ⋯ 0
⋮ ⋱ ⋮
0 ⋯ 𝑅

]
⏟        

𝑅̂

[

Δ𝑢(𝑘|𝑘)
Δ𝑢(𝑘 + 1|𝑘)

⋮
Δ𝑢(𝑘 + 𝑁𝑐 − 1|𝑘)

]

⏟            
Δ𝑈

= (𝑌 − 𝑅𝑒𝑓)𝑇𝑄̂(𝑌 − 𝑅𝑒𝑓) + Δ𝑈𝑇𝑅̂Δ𝑈 

 در تابع هزینه خواهیم داشت:   ( 20) از    𝑌مثبت معین هستند. با جایگزینی   ی هاس ی ماتر   𝑅̂و    𝑄̂مشخص است که 

 
1. Global Minimum 

2. Local Minimum 

3. Necessary and Sufficient Conditions for Optimality 

4. Tracking 

5. Previewing 
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 (27) 

𝐽 =
1

2
Δ𝑈𝑇 2[𝑅̂ + 𝜙𝑇𝑄̂𝜙]⏟        

𝐻̂

Δ𝑈 + 2([
𝑥(𝑘)

𝑢(𝑘 − 1)
]
𝑇

𝐹𝑇 − 𝑅𝑒𝑓𝑇) 𝑄̂𝜙
⏟                    

𝑀̂

Δ𝑈

+ 𝑅𝑒𝑓𝑇𝑄̂𝑅𝑒𝑓 + [
𝑥(𝑘)

𝑢(𝑘 − 1)
]
𝑇

𝐹𝑇𝑄̂ (𝐹 [
𝑥(𝑘)

𝑢(𝑘 − 1)
] − 2𝑅𝑒𝑓)

⏟                                    
𝑁̂

=
1

2
Δ𝑈𝑇𝐻̂Δ𝑈 + 𝑀̂Δ𝑈 + 𝑁̂ 

رابطه فوق   𝐻̂در  = 2[𝑅̂ + 𝜙𝑇𝑄̂𝜙] ∈ ℝ𝑁𝑐×𝑁𝑐    و بوده  متقارن مثبت معین  𝑀̂ماتریس  = 2([𝑥𝑇(𝑘) 𝑢𝑇(𝑘 − 1)]𝐹𝑇 − 𝑅𝑒𝑓𝑇)𝑄̂𝜙 ∈

ℝ𝑁𝑐      و همچنین ضریب اسکالر𝑁 = 𝑅𝑒𝑓𝑇𝑄̂𝑅𝑒𝑓 + [𝑥𝑇(𝑘) 𝑢𝑇(𝑘 − 1)]𝐹𝑇𝑄̂(𝐹[𝑥𝑇(𝑘) 𝑢𝑇(𝑘 − 1)]𝑇 − 2𝑅𝑒𝑓) ∈ ℝ   متغیر با
 . میکنی صورت زیر بازنویسی ممسئله، بردار سیگنال ورودی در پنجره کنترلی را به  یدهایباشند. برای اعمال قزمان می

 (28) [

𝑢(𝑘|𝑘)
𝑢(𝑘 + 1|𝑘)

⋮
𝑢(𝑘 + 𝑁𝑐 − 1|𝑘)

]

⏟            
𝑈

= [

1
1
⋮
1

]

⏟
𝐺1,Δ𝑈

𝑢(𝑘 − 1) + [
1 0 … 0
⋮ ⋱ ⋮
1 … 1

]
⏟        

𝐺2,Δ𝑈

[

Δ𝑢(𝑘|𝑘)
Δ𝑢(𝑘 + 1|𝑘)

⋮
Δ𝑢(𝑘 + 𝑁𝑐 − 1|𝑘)

]

⏟            
Δ𝑈

= 𝐺1,Δ𝑈𝑢(𝑘 − 1) + 𝐺2,Δ𝑈Δ𝑈 

 . [ 26]   دست آورد ، به شوند ی م از طریق روابطی که در ادامه بیان  بینی  مسئله را در طول پنجره پیش   ی دها ی ق   توان ی م  ( 28از )   استفاده با 
 

 قید روی کنترل ورودی: 

 (29) 

𝑈𝑚𝑖𝑛 ≤ 𝐺1,Δ𝑈𝑢(𝑘 − 1) + 𝐺2,Δ𝑈Δ𝑈

≤ 𝑈𝑚𝑎𝑥 
 

{
−𝐺2,Δ𝑈Δ𝑈 ≤ 𝐺1,Δ𝑈𝑢(𝑘 − 1) − 𝑈

𝑚𝑖𝑛

𝐺2,Δ𝑈Δ𝑈 ≤ −𝐺1,Δ𝑈𝑢(𝑘 − 1) + 𝑈
𝑚𝑎𝑥 

 قید روی تغییرات بردار ورودی کنترلی:  

 (30) 

Δ𝑈𝑚𝑖𝑛 = [1 ⋯ 1]𝑇𝑗ℎ,𝑚𝑖𝑛 

 

Δ𝑈𝑚𝑎𝑥 = [1 ⋯ 1]𝑇𝑗ℎ,𝑚𝑎𝑥 

 

Δ𝑈𝑚𝑖𝑛 ≤ Δ𝑈 ≤ Δ𝑈𝑚𝑎𝑥 

 

{−Δ𝑈 ≤ −Δ𝑈
𝑚𝑖𝑛

Δ𝑈 ≤ Δ𝑈𝑚𝑎𝑥
 

 قید روی بردار خروجی:

  
 (31) 

Y𝑚𝑖𝑛 = [
1 1 1
⋮ ⋮ ⋮
1 1 1

] [

𝑥𝑟,𝑚𝑖𝑛
𝑣𝑟,𝑚𝑖𝑛
𝑣ℎ,𝑚𝑖𝑛

] 

 

Y𝑚𝑎𝑥 = [
1 1 1
⋮ ⋮ ⋮
1 1 1

] [

𝑥𝑟,𝑚𝑎𝑥
𝑣𝑟,𝑚𝑎𝑥
𝑣ℎ,𝑚𝑎𝑥

] 

 

{

−𝜙Δ𝑈 ≤ 𝐹 [
𝑥(𝑘)

𝑢(𝑘 − 1)
] − Y𝑚𝑖𝑛

𝜙Δ𝑈 ≤ −𝐹 [
𝑥(𝑘)

𝑢(𝑘 − 1)
] + Y𝑚𝑎𝑥

 

از   بعد  افزایش سیگنال ورودی  کنترلی    افقتوجه شود که مقدار 
رو، مقدار ورودی کنترلی ثابت باقی و از این  شودیصفر در نظر گرفته م

به ماندیم ورودی  .  تغییرات  اساس  بر  را  سیستم  قیدهای  طور خلاصه، 
 بیان کرد.  توانی صورت زیر مبینی به کنترلی در طول پنجره پیش

 (32) [

𝐺𝑈
𝐺Δ𝑈
𝐺𝑌

] Δ𝑈 ≤ [

𝑊𝑈
𝑊Δ𝑈
𝑊𝑌

] 

اند.  صورت بلوک ماتریسی بیان شدهدر رابطه نامساوی فوق، مقادیر به
 ها طبق روابط زیر قابل محاسبه هستند.  هر یک از بلوک
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 (33) 

𝐺𝑈 = [
−𝐺2,Δ𝑈
𝐺2,Δ𝑈

]  

𝐺Δ𝑈 = [
−𝐼
𝐼
] 

𝐺𝑌 = [
−𝜙
𝜙
] 

𝑊𝑈 = [
𝐺1,Δ𝑈𝑢(𝑘 − 1) − 𝑈

𝑚𝑖𝑛

−𝐺1,Δ𝑈𝑢(𝑘 − 1) + 𝑈
𝑚𝑎𝑥] 

𝑊Δ𝑈 = [
−Δ𝑈𝑚𝑖𝑛

Δ𝑈𝑚𝑎𝑥
] 

𝑊𝑌 = [

𝐹 [
𝑥(𝑘)

𝑢(𝑘 − 1)
] − Y𝑚𝑖𝑛

−𝐹 [
𝑥(𝑘)

𝑢(𝑘 − 1)
] + Y𝑚𝑎𝑥

] 

تعریف 𝐺  با  = [𝐺𝑈
𝑇 𝐺Δ𝑈

𝑇 𝐺𝑌
𝑇]𝑇    و𝑊 =

[𝑊𝑈
𝑇 𝑊Δ𝑈

𝑇 𝑊𝑌
𝑇]𝑇بین خطی پیشکنترل مدل  سازی  ، مسئله بهینه

تطبیقیآنلاین   کنترل سرعت  سیستم  نهایت  برای   (34)صورت  به  در 
 شود.  بیان می 

 (34) min
Δ𝑈

(𝐽 =
1

2
Δ𝑈𝑇𝐻̂Δ𝑈 + 𝑀̂Δ𝑈 + 𝑁̂) 

𝑠. 𝑡.  𝐺Δ𝑈 ≤ 𝑊 

 د ی مق   ی ساز نه ی حل مسئله به  3 .5 .2 

 1از نوع محدب درجه دو(  34در مسئله ) که تابع هزینه  این   باتوجه به 

 سازی از نوع هستند، مسئله بهینه  2بوده و قیدهای مسئله همگی آفین
. مشخص است که در این مسئله صرفاً باشد ی م   3ریزی  درجه دوبرنامه 

و دانستن مقدار کمینه تابع هدف   م ی باش ی م   4گرکمینه   مقدار علاقمند به  
نقشی در   𝑁̂که ترم  این   باتوجه به از اهمیت چندانی برخوادار نیست.  

م  ندارد،  هزینه  تابع  گرادیان  ادامه   می توان ی محاسبه  در  ترم  این  از 
صرف  مسئله   محاسبات  قیود  و  هزینه  تابع  لاگرانژین  نماییم.  نظر 

 . شودیزیر تعریف م شکلبه سازی بهینه

 (35) ℒ(Δ𝑈, 𝜆) =
1

2
Δ𝑈𝑇𝐻̂Δ𝑈 + 𝑀̂Δ𝑈

+ 𝜆𝑇(𝐺Δ𝑈 − 𝑊) 

 
1. Convex Quadratic 
2. Affine 

3. Quadratic Programming (QP) 

4. Minimizer 

بالا   رابطه  م  𝜆در  لاگرانژین  ضرایب  مسئله باشدیبردار  دوگان   .
 .  شودیتعریف م زیر شکلبه اصلی ریزی  درجه دو برنامه 

 (36) 

𝑑(𝜆) = min
Δ𝑈

ℒ(Δ𝑈, λ)

= min
Δ𝑈

{
1

2
Δ𝑈𝑇𝐻̂Δ𝑈 + 𝑀̂Δ𝑈

+ 𝜆𝑇(𝐺Δ𝑈 −𝑊)} 

 . گرددبیان می زیر  شکلبه بنابراین مسئله دوگان 

 (37) 
max
𝜆

𝜆𝑖≥0

(𝑑(𝜆)) = max
𝜆

𝜆𝑖≥0

{min
Δ𝑈

{
1

2
Δ𝑈𝑇𝐻̂Δ𝑈 + 𝑀̂Δ𝑈

+ 𝜆𝑇(𝐺Δ𝑈 −𝑊)}} 

هر   فوق  𝜆برای  تابع لاگرانژین  بنابراین شرط  ،  دلخواه،  است.  محدب 
لاگرانژین    مقدار گرادیان تابعلازم و کافی برای بهینگی این است که  

 در نقطه کمینه صفر باشد.  

 (38) ∇Δ𝑈ℒ(ΔU, λ) = 𝐻̂𝑇ΔU + 𝑀̂𝑇 + 𝐺𝑇𝜆 = 0 

به 𝐻̂که  این  باتوجه  = 𝐻̂𝑇 ≻ ماتریس  0  ،𝐻̂  م پذیر  .  باشدیوارون 
 نوشت:   توانی بنابراین م

 (39) ΔU = −𝐻̂−1(𝑀̂𝑇 + 𝐺𝑇𝜆) 

 با جایگذاری این مقدار در مسئله دوگان داریم:  

 (40) 

max
𝜆

𝜆𝑖≥0

(𝑑(𝜆)) = max
𝜆

𝜆𝑖≥0

{−
1

2
𝜆𝑇(𝐺𝐻̂−1𝐺𝑇)𝜆

− 𝜆𝑇(𝑊 + 𝐺𝐻̂−1𝑀̂𝑇)

−
1

2
𝑀̂𝐻̂−1𝑀̂𝑇} 

برای محاسبه بردار ضرایب لاگرانژ بهینه، گرادیان رابطه فوق را محاسبه  
 . میآوریدست مآن را به  یهاشهیکرده و ر

 (41) ∇𝑑(𝜆) = 𝐺𝐻̂−1𝐺𝑇𝜆 + 𝐺𝐻̂−1𝑀𝑇 +𝑊 = 0 

که زائدی  درصورتی  قید  هیچ  اصلی  مسئله  باشیم،    5در  نداشته 
که ماتریس این   باتوجه بهخواهد بود و    6کامل سطری مرتبه  𝐺ماتریس  

𝐻̂   صورت  بردار ضرایب لاگرانژ بهینه را به   میتوانی کامل است، ممرتبه
 زیر محاسبه کنیم. 

 (42) λ∗ = −(𝐺𝐻̂−1𝐺𝑇)
𝑙𝑒𝑓𝑡

−1
(𝐺𝐻̂−1𝑀𝑇 +𝑊) 

مقدار   جایگذاری  در  (،  40)در    ∗𝜆با  بهینه  کنترلی  تغییرات  رشته  بردار 
 . دیآی دست مطول پنجره کنترلی به

5. Redundant Constraint 

6. Full Row Rank 
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 (43) 
ΔU∗ = −𝐻̂−1 [𝑀̂𝑇 − 𝐺𝑇(𝐺𝐻̂−1𝐺𝑇)

𝑙𝑒𝑓𝑡

−1
(𝐺𝐻̂−1𝑀𝑇

+𝑊)] 

ماتریس   تعریف  در  که  شود  حالت  𝑀توجه  بردار  اطلاعات   ،
 𝑊  . ماتریس ندابردار سیگنال مرجع گنجانده شده   و  𝑥𝑎(𝑡)یافته  تعمیم

در هر    هاسییافته وابستگی دارد. مقادیر این ماترنیز به بردار حالت تعمیم
بردارهای حالت و سیگنال مرجع، تغییر   تغییرات  گام زمانی متناسب با 
نموده و بردار جدیدی از تغییرات بهینه دستورات کنترلی در طول افق  

م ایجاد  فرمولندینمایکنترلی  این  در  فرض  .  که    استشدهبندی، 
بینی بدون تغییر  کنترلی و افق پیش   افقدستورات کنترلی در فاصله بین  

ثابت  ،  رو مقدار ورودی کنترلی در این فاصله زمانید ماند و از این نخواه
 .  استشدهدر نظر گرفته  

برداری کننده در هر زمان نمونه افق نزولی، کنترل   ی در استراتژی کنترل 
به   را  کنترلی  افق  در  بهینه  کنترلی  دستورات  بردار  از  آرایه  اولین  صرفاً 

برداری . بنابراین، ورودی کنترلی برای زمان نمونه د ی نما ی سیستم اعمال م 

𝑘    :برابر خواهد بود با 

 (44) 
𝑢∗(𝑘) = 𝛥𝑢 

∗(𝑘|𝑘) + 𝑢(𝑘 − 1)
= [1 0 ⋯ 0]𝛥𝑈∗ + 𝑢(𝑘
− 1) 

 نرم كردن قیدها  4 .5 .2 

  1اند، از نوع قید سختکلیه قیودی که تا کنون در مسئله تعریف شده 
کننده در هیچ شرایطی نباید  و این بدان معناست که کنترل   باشند ی م 

آن  یا  از  و  حالت  متغیرهای  روی  که  سختی  قیود  نماید.  تخطی  ها 
م  تعریف  سیستم  عدم  شوند ی خروجی  مشکل  باعث  گاهاً   ،

م  پذیری امکان  به شوندی جواب  نشده  .  مدل  اغتشاشات  مثال،  عنوان 
خروج  است  جواب  های ممکن  محدوده  از  خارج  به  پذیر امکان   یهارا 

برای بازگرداندن   یاشدهف یمنتقل کنند. بنابراین هیچ دستور کنترلی تعر
نخواهد    هایخروج وجود  بعدی  زمانی  گام  در  مجاز  محدوده  داخل  به 

شده به خروجی )و متغیرهای  داشت. به همین دلیل، معمولاً قیود اعمال
قیدهای   توانیم  𝑀و بردار    𝜀با تعریف متغیر  .  [27]  شوند یم  2حالت( نرم

 صورت زیر نرم کرد. بردار خروجی را به 

 (53) 𝑦min −𝑀𝜀 ≤ 𝑦 ≤ 𝑦max +𝑀𝜀 

𝑀𝑖در رابطه اخیر   ≥ - 𝑖شدگی قید شماره  مقدار مرتبط با میزان نرم  0

تخطی   میزان  کاهش  برای  همچنین  است.  خروجی  از    های خروجام 
تا تخطی از    شودی به تابع هدف اضافه م  𝜌𝜀2ها، ترم  مقادیر مجاز آن 

اندازه کافی    𝜌قیود خروجی را جریمه کند ) به  یک عدد مثبت دلخواه 

 
1. Hard Constraints 

بنابراین   است(.  مسئله   𝜀بزرگ  در  جدید  مستقل  متغیر  یک  نقش 
 سازی را ایفا خواهد کرد.  بهینه

برای نرم کردن قیود ورودی کنترلی و یا    توان ی از این روش م 
تغییرات ورودی کنترلی نیز استفاده کرد. در مسائل تعقیب بردار مرجع  

کنترل  انتگرال به وسیله  دارای خاصیت  توصیه  کننده  معمولاً  گیری، 
الامکان قیود خروجی از نوع نرم انتخاب شده و  بر این است که حتی 

 .  [ 28]   قیود ورودی کنترلی یا تغییرات ورودی کنترلی نیز نرم شوند 

 بین پیش كننده مدل  كنترل   تنظیم پارامترهای  5 .5 .2 

و  از  سایر  بین  پیش مدل  کننده  کنترل   ی ها ی ژگ ی یکی  با  مقایسه  در 
نوع   این  در  تنظیم  قابل  پارامترهای  تعدد  کنترلی،  رویکردهای 

م کنترل  عمل  باشد ی کننده  آزادی  طراح  به  ویژگی  این  چند  هر   .
، ولی گاهاً تنظیم  دهد ی کننده م بیشتری برای تنظیم بهتر رفتار کنترل 

کنترل  پارامترهای  تبدیل  مناسب  بزرگ  چالشی  به  خود  کننده 
کنترل .  [ 27] شود ی م  پارامترهای  تنظیم  زمان  در  که  کننده،  چرا 

  ، دقت ردیابیمصالحه بین اهداف متضادی همچون پایداری، چابکی 
کننده با در نظر داشتن محدودیت حجم محاسبات و  و سرعت کنترل 

کنترل  اجتناب حافظه  نکته  کننده  این  بر  تاکید  است.  ضروری  ناپذیر 
کننده مدل  کنترل شده توسط  است که بهینه بودن دستور کنترلی ارائه 

طور کامل وابسته به تنظیم پارامترهای کنترلی بوده و در  به بین  پیش 
کننده کارایی مطلوبی  صورت عدم تنظیم مناسب این پارامترها، کنترل 

 ارائه نخواهد کرد.  
به  و  توسعه  متمادی  سالیان  کنترل طی  مدل  کننده  کارگیری 

تنظیم  بین  پیش  برای  کلی  قواعدی  صنعتی،  کاربردهای  در 
کنترل  نوع  این  شده پارامترهای  تدوین  به کننده  در  اند.  مثال،  عنوان 

پارامترهای   تنظیم  با  مرتبط  مدل  کنترل مقالات    بینپیش کننده 
م  پیش   شود ی توصیه  افق  اندازه که  به  شود    ی ا بینی  انتخاب  بزرگ 

طور مشخص برای یک  دینامیک فرایند را در برگیرد. به   مؤثر بخش  تا 
درصد زمان برخواست    90تا    80سیستم حلقه باز پایدار گفته شده که 

م  پله  ورودی  به  سیستم  باز  حلقه  برای    تواند ی پاسخ  معقولی  مقدار 
  20الی    10،  در مورد افق کنترلی .  [ 29]   بینی باشد طول پنجره پیش 

ولی انتخاب   است،   توصیه شده  [ 28]  بینی در درصد طول پنجره پیش 
بین   کنترلی  توص   5تا    3افق  تجربی  قانون  ادبیات    شده ه ی یک  در 

 .  [ 30] باشد  می کنترل  

 بین خطی آنلاین پیش الگوریتم مدل    سازی پیاده  6 .5 .2 

این   پیاده  مقالهدر  کنترلبرای  مدل  سازی  از  پیشکننده  برخط  بین 
ابزار  . این جعبهاستشدهافزار متلب استفاده  بین نرم ابزار کنترل پیشجعبه

2. Softened 
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بین پیشکننده مدل  مورد نیاز برای طراحی کنترل  مکاناتضمن ارائه ا
پیش قابلیت  با  مقید  مدل ضمنی  ساخت  به  نیاز  مرجع،  سیگنال    دید 

. بدین منظور کافی است  سازدی محور مرتفع مرا از مدل کنترل  یبینپیش
از کلاس کنترل   1از مدل دینامیکی حلقه باز سیستم، یک شی استفادهبا

شده در این کلاس ارائه   3یهایژگیو  و  2هابین ایجاد نمود و روشپیش
 را بر اساس نیاز مسئله تغییر داد. 

مبتنی بر   بین غیرخطی كننده مدل پیش طراحی كنترل  6 .2 

 سازی فرا اكتشافیبهینه 

هدف کنترل  با  عملکرد  پیشکنندهمقایسه  مدل  و  های  خطی  بین 
های مختلف مدل  کنندهعلاوه بر طراحی کنترل  غیرخطی، در این مقاله

کنترلپیش طراحی  به  خطی  پیشکنندهبین  مدل  نوع  های  از  بین 
. مفاهیم اصلی کنترلی و روش محاسبه  استشدهغیرخطی نیز پرداخته  
)بهینه کنترلی  افق دستور  طول  در  کنترلی  مقید  هزینه  تابع  سازی 

کنترلی  پیش دستور  برای محاسبه  نزولی  افق  روش  از  استفاده  و  بینی 
بین غیرخطی بسیار کننده مدل پیشبهینه در هر گام زمانی( در کنترل

بین خطی آنلاین است و تفاوت اصلی این  کننده مدل پیشمشابه کنترل
کننده محور در کنترل-کننده در غیرخطی بودن معادلات کنترلدو کنترل

که معادلات حالت سیستم این   ه به باتوجبین غیرخطی است.  مدل پیش
کننده مدل سازی تابع هزینه کنترلمعادلات قید در مسئله بهینه  شکلبه 

کننده مورد بحث  شوند، این تفاوت بین دو نوع کنترلبین ظاهر میپیش
بین غیرخطی کننده مدل پیشسازی کنترلشود که مسئله بهینهباعث می 

سازی محدب به راحتی تعریف کرد.   را نتوان در قالب یک مسئله بهینه 
سازی مبتنی بر مشتقات جزئی های مرسوم کمینهبه همین دلیل روش

مرتبه اول تابع هزینه )مثل گرادیان نزولی( برای محاسبه دستور کنترلی  
کنترل پیشکنندهدر  مدل  از های  ندارند.  زیادی  کارایی  غیرخطی  بین 

روش برایجمله  که  بهینه   هایی  مسائل  مورد حل  غیرمحدب  سازی 
می  قرار  روشاستفاده  بهینهگیرند  همچون های  فرااکتشافی  سازی 

الگوریتم ژنتیک و الگوریتم اجتماع ذرات است که در ادامه به روش حل  
بهینه کنترلمسئله  پیشسازی  مدل  این  کننده  به کمک  غیرخطی  بین 

 پردازیم. ها میالگورتیم

ترم  گرفتن  نادیده  اغتشاشات،  با  به  مربوط   حالت  لهمعادهای 
 .  شوندی زیر بیان م شکل بهسیستم کنترلی  غیرخطی

 (54) 𝑋̇(𝑡) = 𝑓(𝑋(𝑡), 𝑢(𝑡)) 

 
1. Object 
2.  Methods 

3. Attributes 

می معادله  این  به از  کنترلتوان  مدل  کنترل- عنوان  مدل  محور  کننده 
کننده سازی کنترلبین غیرخطی استفاده نمود. بنابراین مسئله بهینهپیش

 زیر قابل بیان است.   شکلبه برای هدایت موشک  
این   هزینه  مسئلهبرای  تابع  گرفته  55)  صورتبه ، یک  نظر  در   )

 :  استشده

 (55) 𝐽(𝑥) = 𝑣𝑛
2 + (𝑡𝑓𝑖𝑛𝑎𝑙 − 10)

2
 

𝑠. 𝑡: 𝛿𝑚𝑖𝑛 ≤ 𝛿 ≤ 𝛿𝑚𝑎𝑥 

( معادله  هزینه  تشکیل  55تابع  دو قسمت  از  . قسمت استشده ( 
اول، توان دوم مولفه عمودی سرعت نسبی است تا دقت برخورد بیشتر  

شود تا موشک  شود و موشک به اهدف اصابت کند. این قسمت باعث می 
در قسمت طراحی   تر در مسیر اصلی خود قرار گیرد. همانطور کهسریع

عودی   مولفه  شدن  صفر  کنترلر  طراحی  اصلی  هدف  شد،  ذکر  کنترلر 
نماید تا در زمان  سرعت نسبی است. قسمت دوم تابع هزینه نیز کمک می 

ثانیه برخورد موشک و جسم هدف صورت گیرد. این زمان یک    10حدود  
 کند.  تر می سازی را واقعی زمان منطقی در برخورد دو جسم است و شبیه 

بهینه مسئله  حل  روش  55)سازی  برای  دو  از  قسمت  این  در   )
بهینه پرکاربرد  و  و  معروف  ژنتیک  الگوریتم  یعنی  اکتشافی  فرا  سازی 

هر چند رسیدن به جواب بهینه  .  استشده الگوریتم اجتماع ذرات استفاده  
حل ه ، به جهت توانمندی در ارائه رااستشدهندر این روش تضمین    4کلی 

بهینه  پیاده  5شبه  نیز سهولت  و  الگورتیم، برای مسائل غیرخطی  سازی 
کنترل    سازیپژوهشگران متعددی از این روش برای حل مسئله بهینه 

به    توانی ها ماند که از جمله آن استفاده کردهبین غیرخطی  پیشمدل  
مسائل    [35-31]  موارد در  که  است  این  بر  عمومی  عقیده  کرد.  اشاره 
نسبت به  سازی ازدحام ذرات  الگوریتم بهینهسازی غیرخطی مقید،  بهینه
گرادیان برنامه   یهاروش بر  مبتنی  غیرخطی  شانس    6کاهشی  ریزی  

پیدا در  داردبیشتری  کلی  بهینه  مقدار  این.  [32]  کردن  به    دو که  نظر 
بهبهینهالگوریتم   اکتشافی  فرا  به  سازی  مقاله  این  در  رفته  رغم کار 

های مفهومی دارای عملکرد مشابهی هستند، در این قسمت صرفا تفاوت
سازی سازی اجتماع ذرات برای بهینهسازی الگوریتم بهینهبه روش پیاده

سازی پردازیم. پیادهبین غیرخطی میتابع هزینه مسئله کنترل مدل پیش
سازی الگوریتم ژنتیک برای مسئله مورد بررسی مشابهت زیادی با  بهینه

بخش داشته و تنها تفاوت آن از دیدگاه کاربر  توضیحات ارائه شده در این 
ها در الگوریتم  جایگزینی دو مفهوم جمعیت ذرات و تعداد به روزرسانی 

ت و  افراد  با جمعیت  ذرات  نسلاجتماع  بهینهعداد  در  الگورتیم  ها  سازی 
 𝛿]ر  بردا یهاه یبا تعریف دراژنتیک است. 

1|𝑡𝑘 , … , 𝛿 
𝑁𝑐−1|𝑡𝑘] ∈ ℝ𝑁𝑐 

، ℝ𝑁𝑐برداری  عنوان مختصات هر ذره در فضایبه   کنترلی  ر طول پنجرهد

4. Global Optimal Solution 

5. Sub-Optimal 
6. Gradient Descent Based Nonlinear Programming 
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با توزیع یکنواخت در   طور تصادفیاین ذرات در ابتدای هر گام زمانی به 
𝛿𝑚𝑖𝑛  ه توسط قیدک  ℝ𝑁𝑐  فضا ازیک زیر ≤ 𝛿𝑖 ≤ 𝛿𝑚𝑎𝑥      مشخص

ای دارند که کمترین  و سعی در رسیدن به نقطه   ، پراکنده شدهاستشده
ایجاد نماید. برای محاسبه تابع هزینه  (  55)مقدار تابع هزینه را در مسئله  

غیرخطی   حالت  معادلات  از حل  ناگزیر  ذره،  پنجره  (  54)هر  در طول 
از پیش پس  یکی  ذره  هر  مختصات  منظور،  بدین  بود.  خواهیم  بینی 

ورود قالب  گام  یهایدیگری در  به مدل   یهاکنترلی در  آینده  زمانی 
و خروج شده  داده  محور  اولیه   یهایکنترل  ازای شرایط  به  مدل    این 

گیری شده متغیرهای حالت سیستم اصلی در گام  معادل با مقادیر اندازه
بینی رفتار  که طی فرآیند پیش. در صورتیشودی زمانی قبلی، محاسبه م

 (55)    مدل کنترل محور در زمان آینده هیچ یک از قیود کنترلی مسئله  
. در غیر  گرددینقض نشده باشد، مقدار تابع هزینه در حافظه ذره ذخیره م

العاده زیاد  (، با تخصیص هزینه فوق قید عملگراین صورت )عدم رعایت  
بدترین خاطره جمعی به  به  را  عنوان جریمه مذکور، مختصات مربوطه 

گروه تبدیل کرده و بدین ترتیب کلیه ذرات را از حرکت به سمت این  
بر  اینمیکنیحذر ممختصات در تکرارهای بعدی  برای تک   .  تک روند 

الگوریتم   مطابق  و سپس  کرده  پیدا  ادامه  فرای1ذرات  رسانی  روزبه   ند، 
ادامه   مطلوب  نقطه  به  رسیدن  تا  بعدی  تکرارهای  در  ذرات  موقعیت 

بر ابدییم در  نقطه مطلوب  این  دستورات    گیرنده. مختصات  رشته  یک 
ها به سیستم دینامیکی با اعمال آن  رودی کنترلی بهینه است که انتظار م

( رفتار مطلوب مورد نظر ما در زمان آینده اتفاق  دارای اغتشاشاصلی )
های مرجع و  افتد. با این حال بسیار محتمل است که وضعیت سیگنال

آتی   ی هامدل نشده، در زمان  یهاکینامیبردار حالت سیستم به دلیل د
کننده شده و درنتیجه دستورات کنترلی  بینی کنترلبسیار متفاوت از پیش

بهینه برای چند گام زمانی بعدی فاقد اعتبار شوند. لذا منطقی است که  
 هایصرفاً اولین دستور کنترلی را به سیستم اعمال نموده و مقدار خروج

یگنال ورودی را برای تکرار رویه محاسبه دستور کنترلی بهینه در و س
تکرار نماییم. به این استراتژی کنترلی، اصطلاحا   گام زمانی بعدی مجدداً

 .  شودی افق نزولی گفته م

 سازی ازدحام ذراتبهینه  - 1الگوریتم

1 
𝑥0اولیه ذرات    ی ها ت ی از موقع  ای ایجاد مجموعه 

𝑖   اولیه   ی ها و سرعت

𝑣0ها آن 
𝑖   صورت تصادفی با توزیع یکنواخت داخل فضای مسئلهبه 

𝐽(𝑥𝑘محاسبه مقدر تابع هدف  2
𝑖  به ازای موقعیت هر یک از ذرات  (

1-2 
چک کردن قیود مسئله و اعمال جریمه )تغییر مقدار تابع هدف( به ذراتی 

 اندکه از قیود تخطی کرده 

3 
𝑝𝓀رسانی موقعیت بهترین تجربه شخصی هر ذره  روز به 

𝑖   و بهترین تجربه

𝑝𝓀جمعی گروه 
𝑔  تا این لحظه 

 
1. Unbiased 

 سازی ازدحام ذراتبهینه  - 1الگوریتم

 رسانی موقعیت هر ذره بر اساس موقعیت قبلی و سرعت فعلی ذرهروز به  4

1-4 
اعمال جریمه و تصحیح سرعت و موقعیت ذراتی که از مرزهای مسئله 

 (بردار سرعتاند )قرار دادن ذره روی مرز و قرینه کردن  خارج شده 

 تا زمانی که شرایط توقف الگوریتم برقرار نیست  4تا   2تکرار مراحل   5

سازی بهینه محاسبه مقدار بهینه دستور کنترلی به روش    الگوریتم
بینی بردار حالت تو شامل حلقه داخلی پیشدراز سه حلقه تو ازدحام ذرات  

به روش رونگه کوتا   مرتبه دو در طول  با حل معادلات حالت سیستم 
بینی، حلقه میانی محاسبه تابع هزینه به ازای هر ذره و حلقه  پنجره پیش

رسانی موقعیت ذرات بر  روزبیرونی مقایسه مقدار تابع هزینه ذرات و به 
، 𝑛𝑥اساس نتایج این مقایسه است. بنابراین، اگر تعداد متغیرهای حالت را  

رسانی اطلاعات  روزو تعداد به  𝑛𝑝  ، جعیت ذرات را𝑁𝑝بینی را  افق پیش
در نظر بگیریم، برای محاسبه دستور کنترلی بهینه در هر    𝑛𝑖ذرات را  

𝑛𝑖  گام زمانی ناگزیر خواهیم بود حداکثر . 𝑛𝑝. 𝑁𝑝. 𝑛𝑥   معادله تفاضلی را
بیان دیگر، کران بالای   به  اجرا نماییم.  به روش رونگه کوتا مرتبه دو 
دستور   محاسبه  برای  زمانی  گام  هر  در  تفاضلی  معادلات  حل  دفعات 

3𝑛𝑖  کنترلی بهینه به روش یاد شده . 𝑛𝑝. 𝑁𝑝. 𝑛𝑥    خواهد بود. علاوه بر
الگوریتم   فوق،  دربهینه محاسبات  ذرات  ازدحام  تعیین    سازی  مرحله 

به جهت  ذارت  جمعی  و  فردی  خاطرات  و  روزبهترین  موقعیت  رسانی 
الگور  ℝ𝑁𝑐سرعت هر ذره در فضای   بر مرتب  یهاتمیاز  سازی مبتنی 

  که خود باعث افزایش بیشتر بار محاسباتی   کندی حلقه تکرار استفاده م
   [ 30]. درشودیدست آوردن دستور کنترلی در هر لحظه ملازم برای به

شبیه  تبرید  با  ذرات  ازدحام  روش  ترکیب  شدهاز  افزایش    سازی  برای 
استفاده    بین غیرخطیپیشکنترل مدل    سازیسرعت حل مسئله بهینه 

کرد مطلوب آن برای کنترل فرآیندهای شیمیایی غیرخطی  شده و عمل
. بدیهی است که  استشدهبرداری از مرتبه ثانیه نشان داده  با زمان نمونه 

د کنترل  برای  رویکردی  مانند    یهاکی نامیچنین  مورد سریع  مسئله 
 فاقد کارایی است.   بررسی

افزایش سرعت همگرایی جواب ها ضمن حفظ قابلیت به منظور 
کننده مدل شده در کنترلسازی ازدحام ذرات استفادهبهینهتکرارپذیری  

غیرخطیپیش اکثر   توان ی م  بین  در  که  کرد  استفاده  ایده  این  از 
سیستمسیستم )بجز  کنترلی  حلقه های  دینامیک  با  شدت  های  به  باز 

، بردار ورودی سازیبهینه   ناپایدار( و با فرض تعریف مناسب تابع هدف
ورودی   بردار  با  اندکی  بسیار  اختلاف  زمانی  گام  هر  در  بهینه  کنترلی 
کنترلی در گام زمانی پیشین دارد. لذا به جای توزیع یکنواخت جمعیت  

ابتدای هر گام زمانی، م از ذرات درون فضای مسئله در    توان ی زیادی 
در این فضا پراکنده کرد به نحوی   1زیع اریبتعداد ذرات کمتری را با تو
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که تراکم این ذرات در اطراف نقطه بهینه در گام زمانی قبلی بیشتر باشد. 
در هر گام زمانی موقعیت نهایی نیمی    شودیطور مشخص پیشنهاد مبه 

به  را  تابع هدف  بهترین مقدار  برای شروع  دست آوردهاز ذراتی که  اند، 
طور  جستجو در گام زمانی بعدی حفظ گشته و باقی ذرات مشابه قبل، به 

یکنواخت در فضای مسئله پراکنده شوند. سرعت اولیه کلیه ذرات نیز در  
به  زمانی  گام  هر  مابتدای  تعیین  تصادفی  با  شودیطور  ترتیب،  بدین   .

ت در بخشی از فضا که احتمال وجود جواب بهینه در راافزایش تراکم ذ
. ابدیی تر به جواب بهینه افزایش مآن بیشتر است، شانس رسیدن سریع 

بین غیرخطی  پیشمدل    کنندهکنترل  فرایند رسیدن به جواب در   5شکل
شده را دو گام زمانی متوالی به  حاصلاسازی ازدحام ذرات  مبتنی بر بهینه 

 . کشدیتصویر م

 

بین پیش کنترل مدل    فرایند رسیدن به دستور کنترلی بهینه در مسئله   - 5 شکل 

در طی دو گام زمانی متوالی با   شده سازی تجمع ذرات اصلاح غیرخطی مبتنی بر بهینه 
𝑁𝑝پارامترهای  = 10، 𝑁𝑐 = 2، 𝑛𝑝 = 𝑛𝑖و    60 = 5  . 

ای که در آن  ذرات با سرعت بیشتری به سمت نقطه که  برای این 
تجربه   گروهی  خاطره  که   استشده بهترین  است  لازم  کنند،  حرکت 

بیشتر    𝑐1و کاهش    𝑐2اعتماد ذرات به جامعه از طریق افزایش پارامتر  
شده در زمان توسعه این الگوریتم مشخص شد  شود. در آزمایشات انجام

در ابتدای هر گام زمانی متناسب با وضعیت    𝑐2و    𝑐1که تعیین پارامترهای 
م قبلی  گام  در  ذرات  هزینه  تعیین    تواندی آخرین  برای  مناسبی  راهکار 

ها میزان اعتماد ذرات به جامعه باشد. بدین ترتیب، مقدار نزدیکی جواب 
به نقطه بهینه در هر گام زمانی، تعیین کننده میزان گرایش ذرات در گام  

ای خواهد بود که در آن بهترین خاطره جمعی  زمانی بعدی به سمت نقطه 
  توان ی شود. علاوه بر این، تعداد ذرات را در هر گام زمانی ممی   گزارش

عنوان مثال نسبت به وضعیت تابع هزینه در گام زمانی قبلی تغییر داد. به 
در یک گام زمانی تمام ذرات به دلیل تخطی از قیود کنترلی    درصورتی که

بینی جریمه شوند، تمام نقاط دارای هزینه یکسان و  در طول افق پیش 
سازی فاقد بسیار زیاد خواهند بود و این بدان معنی است که مسئله بهینه

. در چنین شرایطی، ورودی کنترلی را مساوی باشدیپذیر مجواب امکان 
دومین درایه از دستورات کنترلی بهینه در گام زمانی قبلی در نظر گرفته 

سازی در گام زمانی بعدی را با تعداد ذرات بیشتری حل و مسئله بهینه
متوالی   یهامیانگین تابع هزینه ذرات در طی گام   درصورتی که.  میکنیم

شده  تعداد ذرات را تا رسیدن به حداقل تعیین  توانی بعدی کاهش یابد، م
کننده کنترلش داد. در نهایت الگوریتم محاسبه دستور کنترلی در  کاه

اصلاح شده    سازی ازدحام ذراتبهینه  مبتنی بر  بین غیرخطیپیشمدل  
 . شودیزیر پیشنهاد م شکلبه 

 شده سازی ازدحام ذرات اصلاحبین غیرخطی مبتنی بر بهینهپیشکننده مدل کنترل-2الگوریتم

 𝑡𝑘−1بر اساس نتایج گام زمانی  𝑤و  𝑛𝑝، 𝑐1، 𝑐2تعیین مقدار پارامترهای  1

𝐽(𝑝𝓀  درصورتی که 𝑐2و نیز کاهش   𝑤و  𝑛𝑝، 𝑐1افزایش   2-1
𝑔
|𝑡=𝑡𝑘−1) ≥ 𝐽𝑡𝑘−𝑘0: 𝑡𝑘−1

𝑚𝑎𝑥 

𝐽𝑡𝑘−𝑘0: 𝑡𝑘−1  درصورتی کهحفظ مقادیر پارامترها  2-1
𝑚𝑖𝑛 ≥ 𝐽(𝑝𝓀

𝑔
|𝑡=𝑡𝑘−1) ≥ 𝐽𝑡𝑘−𝑘0: 𝑡𝑘−1

𝑚𝑎𝑥 

𝐽(𝑝𝓀  درصورتی که 𝑐2و نیز افزایش   𝑤و  𝑛𝑝، 𝑐1کاهش   3-1
𝑔
|𝑡=𝑡𝑘−1) ≤ 𝐽𝑡𝑘−𝑘0: 𝑡𝑘−1

𝑚𝑖𝑛 

𝑥0تعیین موقعیت اولیه ذرات   2
𝑖 ها  اولیه آن یهاو سرعت𝑣0

𝑖 

حفظ موقعیت نهایی   1-2
𝑛𝑝

2
𝐽(𝑝𝓀اند اگر  که در گام زمانی قبلی دارای کمترین هزینه بوده یذرات  

𝑔
|𝑡=𝑡𝑘−1) ≠ 𝐽

𝑝𝑒𝑛𝑎𝑙𝑡𝑦 

 صورت تصادفی با توزیع یکنواخت در فضای مسئله  پراکندن باقی ذرات به 2-2

𝑣0تعیین   3-2
𝑖 صورت تصادفی با توزیع یکنواخت به 
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𝑝𝓀تعیین   3
𝑔
|𝑡=𝑡𝑘 بینی( و هزینه مربوطه )بردار دستورات بهینه کنترلی در طول افق پیش𝐽(𝑝𝓀

𝑔
|𝑡=𝑡𝑘) 

𝐽(𝑥𝓀تعیین هزینه   1-3
𝑖  برای تمام ذرات  (

𝑥𝓀بینی به ازای هر  حل معادلات حالت در طول پنجره پیش 1-1-3
𝑖  به روش رونگه کوتا مرتبه دو 

 چک کردن قیود کنترلی   2-1-3

𝐽(𝑥𝓀تعیین   3-1-3
𝑖  بینی و اعمال جریمه در افق پیش (

 تا اتمام ذرات   3-1- 3تا   1-1- 3تکرار  4-1-3

𝑝𝓀تعیین   2-3
𝑔   بهترین خاطره جمعی( و(𝑝𝓀

𝑖   بهترین خاطره فردی( ذرات بر اساس(𝐽(𝑥𝓀
𝑖  )هزینه ذرات در تکرار فعلی(  (

 ها و یا اتمام زمان محاسبه( چک کردن شرط اتمام حلقه )همگرایی جواب 3-3

𝑥𝓀رسانی  روزبه 4-3
𝑖  و𝑣𝓀

𝑖 

 در صورت عدم اتمام حلقه  4-3تا  1- 3تکرار  5-3

 𝑢∗(𝑡𝑘)تعیین دستور کنترلی بهینه   4

𝑝𝓀ارائه اولین عنصر   1-4
𝑔
|𝑡=𝑡𝑘 درصورتی که  𝐽(𝑝𝓀

𝑔
|𝑡=𝑡𝑘) < 𝐽

𝑝𝑒𝑛𝑎𝑙𝑡𝑦 

𝑝𝓀ارائه عنصر دوم   2-4
𝑔
|𝑡=𝑡𝑘−1 درصورتی کهشده در گام زمانی قبلی( بینی)دومین دستور کنترلی بهینه پیش  𝐽(𝑝𝓀

𝑔
|𝑡=𝑡𝑘) = 𝐽

𝑝𝑒𝑛𝑎𝑙𝑡𝑦 

3-4 
𝑝𝓀ارائه عنصر سوم  

𝑔
|𝑡=𝑡𝑘−2  درصورتی کهشده در دو گام زمانی قبل(  بینی)سومین دستور کنترلی بهینه پیش  𝐽(𝑝𝓀

𝑔
|𝑡=𝑡𝑘) = 𝐽(𝑝𝓀

𝑔
|𝑡=𝑡𝑘−1) =

𝐽𝑝𝑒𝑛𝑎𝑙𝑡𝑦 

𝑝𝓀تعیین   4-4
𝑔
|𝑡=𝑡𝑘−2 برداری قبل( در غیر این صورت عنوان ورودی کنترلی )تکرار ورودی کنترلی اعمال شده به سیستم در زمان نمونهبه 

𝐽𝑡𝑘−𝑘0+1: 𝑡𝑘رسانی  روزبه 5
𝑚𝑖𝑛  و𝐽𝑡𝑘−𝑘0+1: 𝑡𝑘

𝑚𝑎𝑥 

 سازی شبیه 3 
بخش به  های استفاده شده، در این کنندهپس از تکمیل طراحی کنترل

کنترل عملکرد  میکنندهبررسی  پرداخته  شده  طراحی  شود.  های 
شبیه  این  تمام  در  اولیه  شرایط  و  پلنت  و  سازیپارامترهای  یکسان  ها 

که ورودی  باشد. ضمنا برای حصول اطمینال از اینمی 1مطابق جدول 
نماید، یک کنترلی از حد مجاز تعیین شده در صورت مسئله تجاوز نمی

داده   قرار  پلنت  ورودی  در  اشباع  کهتا    استشدهتابع    درصورتی 
بازه مجاز عملگر  کنترل از  را خارج  بهینه  کننده مقدار ورودی کنترلی 

عنوان ورودی کنترلی به تعیین نمود، کران بالا یا پایین تابع اشباع به
 ل شود. پلنت اعما

 [ 24] پارامترهای موشک -1جدول 

 پارامتر  اندازه واحد 

𝑘𝑔 𝑚2

𝑠
 1000 𝐼𝑦𝑦 

kg 100 M 
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 [ 24] یک ینامیرودیآ ضرایب-2جدول 

 پارامتر  اندازه واحد 

𝑚2 0. 7854 S 

- 0. 11 𝐶𝑁𝛼 

- -0. 01 𝐶𝑀𝛼  

- -0. 015 𝐶𝑀𝛿  

- -0. 001 𝐶𝑀𝑞  

 [ 24] دینامیکی فرمان کنترلی یپارامترها -3جدول 

 پارامتر  اندازه واحد 

deg ±20 𝛿𝑚𝑎𝑥  

deg/s ±600 𝛿̇𝑚𝑎𝑥 

 [ 24موشک ] هیاول طیشرا  -4جدول 

 پارامتر  اندازه واحد 

deg 0 𝛼(0) 

deg 20 𝜆(0) 

km 4 (0)r 
𝑚

𝑠
 500 (0)v 

deg 10 𝛾𝑀(0) 

 [ 24]پارامترهای هدف -5جدول 

 پارامتر  اندازه واحد 

𝑚

𝑠
 100 𝑉𝑇 

g 6 𝑎𝑇 

 بین كننده مدل پیش سازی عملکرد كنترل شبیه 1 .1 .3 

بینی کننده مدل پیشاین قسمت به بررسی عملکرد انواع مختلف کنترل
سازی اند. انجام آزمایشات شبیهپردازد که در این پروژه طراحی شدهمی

ها با یک کنندهدهد که هرچند همه این کنترلبخش نشان می در این
اند، در عمل به قدری با یکدیگر متفاوت  ایده یکسان توسعه داده شده 

کننده ضرروی است بررسی شود  هستندکه در انتخاب این نوع کنترل
 باشد.  سازی آن مناسب شرایط خاص مسئله میکه کدام پیاده

كنترل شبیه 2 .1 .3  عملکرد  پیش سازی  مدل  خطی  كننده  بین 

 آنلاین 

افق پیش  باتوجه به  افق اهمیت پارامترهای  کنترلی در عملکرد بینی و 
این پارامترها   تأثیر بین، در این قسمت به بررسی  کننده مدل پیشکنترل

 نماییم. ها را از طریق آزمون و خطا تعیین می پرداخته و مقدار مناسب آن 

 

 

 

و   10بینی  بین خطی ضمنی با افق پیشکننده مدل پیشعملکرد کنترل -1 شکل

 گام زمانی.    10افق کنترلی 

 

 

 
و   20بینی  بین خطی ضمنی با افق پیشکننده مدل پیشعملکرد کنترل -2 شکل

 گام زمانی.    10افق کنترلی 

 
و   40بینی  بین خطی ضمنی با افق پیشکننده مدل پیشعملکرد کنترل -3شکل 

 گام زمانی.    10افق کنترلی 
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بینی  بین خطی ضمنی با افق پیشکننده مدل پیشعملکرد کنترل -3 شکلادامه 

 گام زمانی.   10و افق کنترلی  40

می ملاحظه  که  پیشهمانطور  افق  افزایش  باعث  شود،  بینی 
توان افق  شود. برای این مسئله می کاهش حداکثر فراجهش سیستم می 

 گام زمانی در نظر گرفت.   20بینی مناسب را حدود پیش

 

 

 

و   20بینی  بین خطی ضمنی با افق پیشکننده مدل پیشعملکرد کنترل -4 شکل

 گام زمانی.   5افق کنترلی 

 

 

 

و   20بینی  بین خطی ضمنی با افق پیشکننده مدل پیشعملکرد کنترل -5 شکل

 گام زمانی.    10افق کنترلی 

 

 

 

و   20بینی  بین خطی ضمنی با افق پیشکننده مدل پیشعملکرد کنترل -6شکل

 گام زمانی.    15افق کنترلی 

 

 

 

 

و   20بینی  بین خطی ضمنی با افق پیشکننده مدل پیشعملکرد کنترل -7شکل 

 گام زمانی.    20افق کنترلی 

افق کنترلی نشان می  تغییر  افق  بررسی نمودار  افزایش  دهد که 
نرم باعث  تغییرات ورودی کنترلی میکنترلی  به شود.  تر شدن    باتوجه 

کننده در صورت سازی برخط کنترلافزایش شدید بار محاسبات بهینه
شود مقدار افق کنترلی در برای مسئله افزایش افق کنترلی، پیشنهاد می

 گام زمانی انتخاب گردد.    5حاضر حدود 

به سزایی در   تأثیردید سیگنال مرجع در افق کنترلی قابلیت پیش
بین در مسائلی دارد که در آن سیگنال  پیشبهبود عملکرد کنترل مدل

که در مسئله حاضر این  باتوجه بهمرجع از پویایی بالایی برخوردار است.  
دید رود پیشباشد، انتظار می سیگنال مرجع دارای مقدار ثابت )صفر( می

کننده نداشته باشد. این  خاصی در عملکرد کنترل  تأثیرسیگنال مرجع  
 .  استگرفتهموضوع در نمودارهای شکل بعدی مورد بررسی قرار  
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و افق    20بینی  بین خطی ضمنی با افق پیش کننده مدل پیش عملکرد کنترل   - 8  شکل 

 دید کردن سیگنال مرجع.  گام زمانی و فعال بودن قابلیت پیش   5کنترلی  

دید کردن سیگنال مرجع  شود که پیشطبق انتظار، مشاهده می
کننده نداشته و صرفا  قابل توجهی در عملکرد کنترل تأثیردر این مسئله 

محا بار  افزایش  می سباعث  این باتی   از  پیشنهاد میشود.  این رو  شود 
 قابلیت برای مسئله حاضر غیرفعال باشد.  

كنترل شبیه 3 .1 .3  عملکرد  پیش سازی  مدل  بین  كننده 

 سازی فرا اكتشافی غیرخطی مبتنی بر بهینه 

بین غیرخطی  کننده مدل پیشبه دلیل مشابهت زیاد ساختار دو کنترل
سازی الگوریتم ژنتیک و الگوریتم اجتماع ذرات، عملکرد  مبتنی بر بهینه

بخش مورد بررسی قرار  نمشترک در ای  صورتبهاین دو کنترلرکننده  
  گیرد.می

 
بین غیرخطی مبتنی بر الگوریتم ژنتیک )اجتماع  کننده مدل پیش عملکرد کنترل   - 9  شکل 

 .  10و تعداد نسل)تکرار(    50، جمعیت  30، افق کنترلی  30بینی  ذرات( با افق پیش 

های بین غیرخطی مبتنی بر الگوریتمآنچه در دو کنترلر مدل پیش 
کنترلی  بهینه قانون  مناسب  نوسان  است،  مشهود  فرااکتشافی  سازی 

، سرعت  8بین مدل در حدود ثانیه غیرخطی پیش کنندهکنترلاست. در 
از   کمتر  زمانی  در  و  رسیده  به صفر  هدف  و  موشک  ثانیه    10نسبی 

 کند. موشک به هدف برخورد می 

 گیری نتیجه   4 
وغیرخطی   مدل خطی  بینپیشطراحی کنترلر    مسئلهدر این مقاله به  

.  استشدهبهینه برای مدل یکپارچه موشک هدف مدل دوبعدی پرداخته  
کامل شرح داده شد و سپس به    طوربه ابتدا معادلات یکپارچه موشک  

ابتدا کنترلر   پرداخته شد.  آنلاین طراحی    بینپیشطراحی  مدل خطی 
  20و    15،  10،  5و افق کنترلی    40و    20،  10بینی  های پیشوبرای افق 

پیششبیه  افق  شد،  داده  نشان  شد.  حداکثر سازی  کاهش  باعث  بینی 
می سیستم  شدفراجهش  داده  نشان  همچنین  افق    ،شود.  افزایش  که 

نرم باعث  میکنترلی  کنترلی  ورودی  تغییرات  شدن  بنابراین  تر  شود. 
گام در نظرگرفته    5گام و بهترین افقی کنترلی  20بینی  بهترین افق پیش

درشبیه  که  مهمی  نکات  از  کنترلر  شد.  خطی   بینپیشسازی  مدل 
 تأثیر دن سیگنال مرجع در این مسئله  دید کر شود که پیشمشاهده می

کننده نداشته و صرفا باعث افزایش بار  قابل توجهی در عملکرد کنترل
کننده مطلوب باشد، شود. زیرا زمانی که عملکرد کنترلمحساباتی  می

دید کردن سیگنال نیست، بلکه با دانستن تعداد  نیاز قابل توجهی به پیش
  طور بهبینی   محدودی از مقادیر سیگنال مرجع در آینده نیز عمل پیش

می  انجام  طراحی  مطلوبی  سپس  پیشکنترلگیرد.   مدل  بین کننده 
الگوریتم بر  مبتنی  بهینه  بهینهغیرخطی  ازدحام  های  و  ژنتیک  سازی 

نشان داده شدکه ورودی کنترلی در    هاسازیذرات انجام شد. در شبیه 
موشک در زمان مناسبی  این قسمت دارای نوسانات مناسبی است. و  

در  میشود.  برآورده  نظر  مورد  مسئله  خواسته  و  میکند  برخورد  هدف 
گفت   میتوان  مانور    کنندهکنترلدر  مجموع  با  موشک  غیرخطی 

کننده خطی، به سمت هدف حرکت کرده تری نسبت به کنترلمناسب
دقت   با  هدف  به  موشک  برخورد  مناسب  کنترلی  قانون  اعمال  با  و 

کننده غیرخطی بهینه نشان از برتری کنترل  بیشتری انجام خواهد شد. و 
 کننده خطی دارد. نسبت به کنترل

که در    گرفت خواهیم  آتی،  دو مورد را در نظر  های  پژوهشدر  
. مورد اول  حال انجام است، که در نتایج تحقیقات آینده ارائه خواهد شد

باشد که به جهت تحمل  مود لغزشی بهینه می  کنندهکنترلاستفاده از  
نامعینی و  اغتشاشات  به  بهتر  نسبت  بیشتر  نیز سرعت  و  های سیستم 

سایر رویکردهای کنترلی دارای مزیت است. مورد دوم استفاده از مدل  
درجه   6هدایت و کنترل یکپارچه در سه بعد است که با در نظرگرفتن  

 تر است.  آزادی به واقعیت نزدیک 

 تعارض منافع

 .استگونه تعارض منافع توسط نویسندگان بیان نشدههیچ
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