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This study presents an optimal open-loop guidance strategy for a constrained 

planar guidance problem using a numerical optimization approach. A 

simplified model is adopted in which both the target and vehicle maintain 

constant velocities, and lateral acceleration is treated as the control input. 

The governing equations are derived accordingly, and variable constraints 

are explicitly included in the problem formulation. A suitable cost function 

is designed, and lateral acceleration is computed by optimizing this function 

under the defined constraints. The proposed method is evaluated through 

several simulation scenarios to demonstrate its performance. Comparative 

analysis with proportional navigation highlights the enhanced accuracy and 

efficiency of the optimized guidance law. Robustness is further assessed by 

introducing uncertainties, time delays, and external disturbances into the 

model. Simulation results confirm that the guidance algorithm, designed for 

the nominal case, maintains reliable performance in the presence of such 

perturbations. Finally, digital implementation and sampling effects are 

investigated, showing that the proposed approach remains stable and 

effective across a range of sampling intervals. 
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هدایت   مسئلهعددی در سازی هدایت با رهیافت بهینه  الگوریتم

 ای دارای قیدصفحه 

  3یگلیم دیوحو  ، *2یغفار اله ولی  ،  1وهی آذرن فاطمه  

 ران یفارس، بوشهر، ا  ج ی هوشمند و علوم داده، دانشگاه خل یهاستمیس یدانشکده مهندسدانشجوی کارشناسی ارشد،  -1
 ران یفارس، بوشهر، ا  ج ی هوشمند و علوم داده، دانشگاه خل یهاستمیس یدانشکده مهندسدانشیار،  -2
 ران یفارس، بوشهر، ا  ج ی هوشمند و علوم داده، دانشگاه خل یهاستمیس یدانشکده مهندساستادیار،  -3

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله: 

 1403 وریشهر  22 دریافت
 1403مهر   20 بازنگری

 1403آبان  21 پذیرش
 1403آبان  26 انتشاراولین 

 

 های كلیدی: واژه

 تیقانون هدا

 دیخط د هیزاو 

 د یخط د هینرخ زاو 

 ی عدد یسازنهیبه

 
باز، در فرم حلقه  نهیبه   تی قانون هدا  افتنی  منظوربه   ت،یبا وجود محدود  یاصفحه  تیهدا  مسئلهدر  

  ی گرفتن شتاب جانب . در گام نخست، با در نظر  شودیدر نظر گرفته م  تیهدا  ستمیس  یاضیمدل ر
د  ،یورود  ر یمتغ  عنوانبه  تع  لیفرانسیمعادلات  انواع  گرددی م  نییحاکم  مجاز  محدوده  سپس   .
است. در مسائل   دهیمناسب انتخاب گرد  نهیمشخص شده و متعاقب آن تابع هز  مسئله  یرهایتغم

جسم استخراج خواهد    نهیبه   ی شتاب جانب  نیفرام  یانهیتابع هز  نیچن  نهیمقدار به   افتنیبا    تیهدا
برادیگرد بخش  ی.  اثر  دادن  کاربردها  دهیا  ی نشان  تعداد  یشنهاد یپ  کردی رو  ت،یهدا  یدر   ی در 
استخراج    سازنهیبه   کی توسط    نهیبه   یشتاب جانب  گنالی. ساست شده بکار گرفته    تیهدا  یویسنار
  ت ی روش هدا تیفیو ک  دهیگرد سهیمقا ی تناسب ت یبا روش هدا یسازه یشب  جیاست. ابتدا نتا دهیگرد

سپس   شد.  خواهد  داده  استراتژ  منظوربه نشان  بودن  مقاوم  مانند   یموارد  ت،یهدا  یمطالعه 
.  گرددی تکرار م  یسازهی لحاظ شده و شب  تیو اغتشاش در معادلات هدا  ی زمان  ریاخت  ت،یقطععدم

در    ی تا حد خوب  ینام  ستمیس یاستخراج شده برا  تیقانون هدا  شودیم  دهید  یعدد  یسازه یدر شب
عدم  انواع  د  هاتیقطعبرابر  تحقق  موضوع  خاتمه،  در  بود.  خواهد  تاث  تیهدا  تالیجیمقاوم   ر یو 

  ی مطرح شده تا حد خوب   افتی ره  یسازادهی. نشان داده خواهد شد در پگرددیم  طالعهم  یبردارنمونه 
 .مقاوم خواهد بود یبردارنسبت به دوره تناوب نمونه 
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 و متغیرها  هانماد لیست 
𝑉𝑀 سرعت جسم 

𝑉𝑇  سرعت هدف 

𝜑𝑀 جسم  هزاوی 

𝜑𝑇 هدف   هزاوی 

𝜆 خط دید   هزاوی 

𝑟 فاصله نسبی جسم با هدف 

𝑣𝑐 شوندگی  سرعت نزدیک 

𝑥 خط دید   هنرخ زاوی 

𝑢  شتاب اعمالی به جسم 

𝑤  شتاب هدف 

𝑡𝑓 زمان نهایی 

 

 مقدمه   1 
الگوریتم    اوقات   اغلب  چالش کارآمد   هدایت انتخاب  و جدی    ی ، 

از این سبب، .  باشد می هدایت و ناوبری    موضوعات در    ضروری امری  
این    مختلفی های  نگرش  منظور به .  است شده توسعه داده    مسئله برای 
موضوع  هدف    تحقق  از  در  برخی  های منوال بر    پژوهشگرانهدایت، 

حال،  می   تاکید تحلیلی   این  با  قبیل  غیر فنون  کنند.  از   کارراه تحلیلی 
 مطالعاتسعی و خطا و موارد دیگر نیز در برخی    روش بندی بهره،  جدول 

تحلیل تحلیلی بر پایه  های  شیوه   است  واضح شود. آن چه  می   مشاهده 
 همراه تحلیلی  های غیرتکنیک اند. از طرفی  وضع شده ریاضی  اثبات  و  
مشتمل های تحلیلی روش اصولاا .  باشد می انسانی منطق و  استدلال با 
 توصیف   برای  ثانویه  مدلاول، یک    گونه. در  هستند دو دسته عمده  بر  

با   مدلی چنین  غالباا  .  شود داده می   تشکیلنرخ زاویه خط دید  دینامیک  
به خواهد شد. نرخ زاویه خط دید    بیانیک معادله دیفرانسیل معمولی  

اندازه   حسگر یک    کمک  گردد. سپس خروجی گیری مییا جستجوگر 
اندازه به همراه کمیت   حسگر  شده  های  هدایت   قانوندر  دیگر  گیری 
 الگوریتمدیگر، زاویه خط دید در    نوع . در  گیرد قرار می استفاده  مورد  

متعدد   های تئوری وجود    خاطر شود. با این حال، به  ظاهر می مستقیماا  
غالب  منظور  به  دیفرانسیل،  معادلات  پایداری   های پژوهش تحلیل 

 .است شده تمرکز م اول    گونههدایت بر    الگوریتم موجود در طراحی 
مبتنی بر نرخ زاویه   های روش و پرکاربردترین    ترینشده شناخته از  
با پژوهش بر روی این . کرد توان به هدایت تناسبی اشاره  می خط دید  
از نظر .  است شده   معرفی های متعددی از هدایت تناسبی  نسخهتکنیک،  

ریاضی روابط  بر    شکل،   معادلات   مشابه هدایت    سیستم حاکم 
کنترل  سیستم  جانبی  .  است های  شتاب  معادلات،  این   عنوان به در 

خواهد شد.    مدل ورودی   تحلیل  ،  نگرشاین    با تجسم  و به  پایداری 
اندازه   با هدایت    سیستم عملکرد   زمانی [1]   گیری نویز  تاخیر   ،   [2] ،

اتوپایلوت   ترکیبی  [3] دینامیک  غیرخطی  فیدبک  دیگر   [ 4]،  موارد  و 
 . استشده  پرداخته 

ساده و مقاوم بودن، سودمند   رغمبه اغلب اوقات هدایت تناسبی  
های پژوهش برای بهبود هدایت مبتنی بر نرخ زاویه خط دید  باشد. می 

از کارآمد،    استراتژیرسیدن به  منظور  به صورت گرفته است.  متنوعی  
با  ، خطی [5] سازی  بهینه  های شیوه  ، ساختار [6] فیدبک  قانون  سازی 

 هاو سایر رویکرد   [ 9]   قابلیت تطبیق،  [ 8]گام به عقب  روش  ،  [ 7] متغیر  
به هدف   وسیلهزمان رسیدن  بایستی  اوقات،    برخی .  است شده   استفاده 
بهینه و زاویه بهینه رسیدن وسیله به هدف  پرواز   لذا زمان.  شود کمینه 

در اکثر مسائل هدایت   چهاگر.  [ 10]خواهد شد  یابی تعیین  با انجام بهینه
مشتقات توان  در قانون هدایت می ، از  است   ی صحیح مقدار  مشتق    درجه 

طراحی قانون مند شد. برای بهبود عملکرد هدایت،  مرتبه کسری بهره 
 استشده مشتق کسری انجام  مرتبه    دارایلغزشی    با ایده مدهدایت  

 [11 ] . 

و   کردنلحاظ  با   زیر   الگوریتم ها،  محدودیت   قیود  بهینه هدایت 
می  کمینه  [12]   گردد حاصل  با  حضور   خطا   اندازه   کردن .  در 

 مطرح هدایت    حلقه هدایت مقاومی برای یک    الگوریتم ،  ها قطعیت عدم 
 استخراجتوان برای  پایداری لیاپانف می   تئوری . از  [ 13]   است   گردیده 
کرد    کارآمد هدایت    منطق  در   برخی .  [ 14]استفاده  همگرایی  اوقات، 

نقش   [16] ورودی به حالت  در زمان محدود  و پایدار    [15] زمان محدود  
برای انتخاب و بهبود دادن   در سالیان اخیر، دارد.  در امر هدایت    ضروری 

گرفته هدایت    قانون بهره  جزیی  محدود  زمان  در  پایداری  قضیه  از 
از کنترل توان  بخش می برای طراحی قانون هدایت اثر .  [ 17]   است شده 

قانون مانور    با، برای اهداف  اوقات   ایپاره .  [ 18]   کرداستفاده  مد لغزشی  
سیستم در معادلات    استضروری    جهت   از آنشود.  می   هدایت تعیین

هدایت  های الگوریتم   . هر چند [ 21- 19]  لحاظ گردد تغییرات هدف نیز 
شوند، می  ارائه عموماا  های سطحی  دو بعدی مانند شناور   مسائل برای  

دو صفحه عمود بر هم، روش هدایت برای دستگاه مختصات   تجسم با  
متاثر هدایت    عمدتاا موضوعات.  [ 22  ،21]   است تعمیم  قابل  سه بعدی  

در انتخاب قوانین هدایت موثر   است، فیزیکی    های محدویت قیود و    از 
. اخیراا [ 23،24]   است شده   استفاده بین  کنترل پیش   مبانیها و  از قابلیت 
دید   متنوعی  هایپژوهش  خط  زاویه  بر  مبتنی  هدایت  با  ارتباط  در 

پایه زاویه قانون هدایت  است. از آن جمله،    صورت گرفته تحلیلی بر 
 [ 26] در  پایداری هدایت وابسته به زاویه خط دید  و    [ 25]خط دید در  

 مراجع  و در   [ 28  ،27]   مراجع  در برای شناور زیرآبی  .  است شده   مطالعه 
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زاویه خط دید   بر پایههای چند عاملی هدایت  برای سیستم   [30،  29] 
این    گردیده  بررسی در  دیگر رویکرد است.  به همراه  دید  زاویه خط   ،

 در الگوریتم هدایت استفاده خواهد گردید. ها  داده 
در  باز با رهیافت حلقه هدایت بهینه  سیگنال  محاسبه  بر در این مقاله، 

مقادیر  .  است شده   متمرکز محدودیت    دارای ای  صفحه هدایت    مسئله  لذا 
جانبی(  ورودی  سیگنال  و    ها حالت  بود.    مقید )شتاب  روش خواهد  های  از 

سازی شاخص دارای قیود غیرخطی استفاده خواهد گردید.  عددی برای بهینه 
های جسم و هدف، معادلات دیفرانسیل حاکم بر  با فرض ثابت بودن سرعت 

گردد. سپس محدوده مجاز متغیرها مشخص و تابع هزینه  تعیین می   مسئله 
،  شاخص عملکرد در صورت یافتن مقدار بهینه  مناسب انتخاب گردیده است.  

محاسبه  برای مسائل هدایت  بهینه    صورت به شتاب جانبی جسم    دستورات 
   خواهد گردید.   شده و به سیستم اعمال 

باشد: در ذیل می   شرح به مقاله    های بنابر آن چه بیان شد بخش 
دوم،   محدودیت ای  صفحه  هدایت   مسئله فرمولاسیون  بخش  دارای 

به  گردد.  می   بیان سوم  به  بخش  دستیابی  هدایت  نحوه   باقانون 
شده .  است شده متمرکز    عددی   سازی بهینه  ارائه  رویکرد  تعدادی   ،با 

چهارم  هدایت    ی سناریو  بخش  نهایت،   شود. میسازی  شبیه در  در 
 گردد. می   تشریح گیری در بخش پنجم نتیجه

 هدایت  مسئله بیان  2 
بعدی    2هدایت در دستگاه مختصات    مسئلهشماتیک یک  در شکل زیر 

 : استشده به تصویر کشیده 

 
 .بعدی   2  هدایت   مسئله   - 1شکل  

Fig. 1. Two dimensional guidance problem. 

بیانگر   𝜑𝑀سرعت هدف،  بیانگر    𝑉𝑇سرعت جسم،  بیانگر    𝑉𝑀،  1در شکل  

 𝑟زاویه خط دید و  بیانگر    𝜆زاویه هدف،  بیانگر    𝜑𝑇جسم،    [25]  هزاوی

های در شرایطی که سرعت فاصله نسبی جسم با هدف خواهد بود.  بیانگر  
هدایت   مسئلهحاکم بر  ریاضی  معادلات  جسم و هدف مقادیر ثابتی باشد،  

 : [31] خواهد بودبه قرار زیر  1شکل 

 (1 ) { 
𝑟̇ = 𝑉𝑇 cos(𝜆 − 𝜑𝑇) − 𝑉𝑀 cos(𝜆 − 𝜑𝑀)    

𝑟𝜆̇ = −𝑉𝑇 sin(𝜆 − 𝜑𝑇) + 𝑉𝑀 sin(𝜆 − 𝜑𝑀)
   

معادلات حرکت در راستای خط دید و عمود بر خط دید  عملاا  روابط فوق  
 𝜑𝑀  جسم  سمتفرمان  به دنبال آن هستیم زاویه    (1)در معادله  باشد.  می

 هدف مورد نظر میل نماید.سمت ای محاسبه گردد که جسم به به گونه 
 گردد:زیر محاسبه می  صورتبهجسم ای لحظه موقعیت ، 1در شکل 

 (2 ) { 
𝑥𝑀(𝑡) = 𝑥𝑀(𝑡0) + 𝑉𝑀 ∫ cos(𝜑𝑀(𝜏)) d𝜏

𝑡

𝑡0

𝑦𝑀(𝑡) = 𝑦𝑀(𝑡0) + 𝑉𝑀 ∫ sin(𝜑𝑀(𝜏)) d𝜏
𝑡

𝑡0

   

 :خواهد بود هدف نیز به فرم زیر  ای لحظه به طریق مشابه، موقعیت  

 (3 ) {
𝑥𝑇(𝑡) = 𝑥𝑇(𝑡0) + 𝑉𝑇 ∫ cos(𝜑𝑇(𝜏)) d𝜏

𝑡

𝑡0

𝑦𝑇(𝑡) = 𝑦𝑇(𝑡0) + 𝑉𝑇 ∫ sin(𝜑𝑇(𝜏)) d𝜏
𝑡

𝑡0

   

 گردد:  زیر محاسبه می فرمولاز   هدف وجسم بین فاصله از طرفی، 

 (4 ) 𝑟(𝑡) = √(𝑥𝑇(𝑡) − 𝑥𝑀(𝑡))
2

+ (𝑦𝑇(𝑡) − 𝑦𝑀(𝑡))
2
   

های نرخ زاویه  و تعریف متغیر  (1)گیری از معادلات دیفرانسیل  با مشتق
𝑥خط دید   = 𝜆̇  سرعت نزدیک شوندگی ،𝑣𝑐 = −𝑟̇  شتاب جانبی جسم ،

𝑢 = 𝜑̇𝑀𝑉𝑀 cos(𝜆 − 𝜑𝑀)  ه جانبی  شتاب  𝑤دف  ــــــــو  =

𝜑̇𝑇𝑉𝑇 cos(𝜆 − 𝜑𝑇) ، زیر دست خواهیم یافت: معادله دیفرانسیلبه 

 (5 ) 𝑥̇ =
1

𝑟
(2𝑣𝑐𝑥 + 𝑤 − 𝑢)   

بوده که ورودی آن شتاب   رابطه فوق مشابه معادله یک سیستم کنترل 
جسم و خروجی آن نرخ زاویه خط دید است. همچنین اعمالی به  جانبی  

اغتشاش  نقش  را در سیستم هدایت خواهد   خارجی   شتاب جانبی هدف 
جانبی داشت.   شتاب  از  بر   آن   منظور  عمود  راستای  در  که  است  شتابی 

بدیهی است در  گردد.  و باعث تغییرات زاویه سمت می شده  حرکت وارد  
با گردد.   غیاب شتاب جانبی، زاویه سمت )جسم یا هدف( مقدار ثابتی می 

𝑉(𝑥)انتخاب تابع لیاپانف   =
1

2
𝑥2  ،  هدایت  قانون   کردن با جایگزین  𝑢 =

𝑁𝑝𝑛𝑣𝑐𝑥 + 𝑤  مشروط به ،𝑁𝑝𝑛 > سیستم هدایت توان نشان داد  می ،  2
به زبان دیگر، زاویه خط دید به مقدار .  [ 31]   پایدار مجانبی خواهد گردید 

فرمان   باشد به ی ثابت م در شرایطی که زاویه هدف  .  کرد ثابتی میل خواهد  
𝑢  جانبی   شتاب  = 𝑁𝑝𝑛𝑣𝑐𝑥    .شد خواهد  هدایت  منجر  به  اخیر  رابطه 

 مشهور است.    PN یا به اختصار   تناسبی 
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 قانون هدایت بهینه  3 
زاویه   فرمان  یافتن  قانون هدایت،  غایی در طراحی  اصولاا هدف 

توان به این  می زیر  رویکرد    دواست. از این رو، با    𝜑𝑀(𝑡)سمت مناسب  
 مهم دست یافت:
. در این روش، ابتدا شتاب جانبی  𝜑𝑀(𝑡)مستقیم زاویه  الف( محاسبه غیر 

𝑢(𝑡)    زاویه سمت  مورد نیاز  طراحی شده و سپس فرمان  با یک روش
𝜑̇𝑀جسم از رابطه   =

𝑢

𝑉𝑀 cos(𝜆−𝜑𝑀)
 محاسبه خواهد گردید.  

مستقیماا برای   (1)  حرکت  . از معادلات𝜑𝑀(𝑡)ب( محاسبه مستقیم زاویه  
های عددی برای معمولاا از روششود.  استفاده می  𝜑𝑀(𝑡)یافتن زاویه  

 استفاده خواهد گردید.  𝜑𝑀(𝑡)یافتن فرمان زاویه 
وجود جملات  و    𝜑𝑀حساسیت در محاسبه زاویه    وجودبه دلیل  

.  کندایجاد میهای مضاعفی  کار )ب( پیچیدگیغیرخطی )سینوسی(، راه
شایان ذکر است  بر رویکرد )الف( متمرکز خواهیم شد.  در این مقاله  لذا  

کار  در راه   در عمل یک چالش جدی است،  های شتاب جانبیمحدودیت
دستیابی  منظور بهلحاظ گردد. جسم  قید شتاب تواندسهولت می)الف( به

 گردد:به هدایت بهینه، تابع هزینه به فرم زیر انتخاب می 

(6  ) 
𝐽 = ∫ (𝑐1(𝑟(𝑡) + 𝑟̅)2 + 𝑐2(𝜆(𝑡) + 𝜆̅)

2
+

𝑡𝑓

0

𝑐3(𝜑𝑀(𝑡) + 𝜑𝑀̅̅ ̅̅ )2 + 𝑐4(𝑢(𝑡) + 𝑢̅)2) d𝑡  

𝑖به ازای     𝑐𝑖در شاخص فوق، ضرایب  = اعداد مثبتی است.    1,2,3,4
𝑢̅همچنین   = 𝑟̅و    0 =   𝜑𝑇باشد. در شرایطی که زاویه هدف  می  0

𝜆̅، مقادیر  استشدهثابت فرض   = 𝜑𝑀̅̅ ̅̅ = 𝜑𝑇  .دلیل انتخاب  خواهد بود

ها و آن است که حالت   (6)  مربعی  انتگرالی   شاخصتابع هزینه به فرم  

حول مقادیر  تغییرات آن  دامنه  و    کردهمیل  خود  ورودی به مقادیر ماندگار  
بر   محاک   از طرفی، محدوده مجاز متغیرها یا قیود  کمینه گردد.ماندگار  

 : استبه قرار زیر  مسئله

(7  ) 

𝑟min ≤ 𝑟(𝑡) ≤ 𝑟max  
𝜆min ≤ 𝜆(𝑡) ≤ 𝜆max  
𝜑𝑀min

≤ 𝜑𝑀(𝑡) ≤ 𝜑𝑀max
  

𝑢min ≤ 𝑢(𝑡) ≤ 𝑢max  

متغیر ورودی، معادلات هدایت    عنوانبه با در نظر گرفتن شتاب جانبی  
 به قرار زیر نوشته خواهد شد: 

(8) { 

𝑟̇ = 𝑉𝑇 cos(𝜆 − 𝜑𝑇) − 𝑉𝑀 cos(𝜆 − 𝜑𝑀)        

𝜆̇ =
1

𝑟
(−𝑉𝑇 sin(𝜆 − 𝜑𝑇) + 𝑉𝑀 sin(𝜆 − 𝜑𝑀))

𝜑̇𝑀 =
𝑢

𝑉𝑀 cos(𝜆−𝜑𝑀)
                                              

  

با کمینه   به معادلات دیفرانسیل  (6)  کردن لذا  برآورده و    (8)، مشروط 
 شد.  خواهد محاسبه به طریق بهینه ، شتاب جانبی (7)قیود شدن 

   یابیبهینه  مسئلهحل عددی  4 
𝑥̇سیستم غیرخطی  تجسم کنید در   = 𝑓(𝑥, 𝑢)    با شرایط اولیه

 𝑡𝑓تا   𝑡0 زمانی در بازه 𝑢(𝑡) ورودینال یگسبه دنبال یافتن ، 𝑥0معلوم  
 هستیم که شاخص زیر کمینه گردد: 

(9) 𝐽 = 𝜓 (𝑥(𝑡𝑓)) + ∫ 𝐿(𝑥(𝑡), 𝑢(𝑡))d𝑡
𝑡𝑓

𝑡0
  

 های سیستم دارای قیود زیر باشند: و حالت هاورودی، علاوهبه 

(10) {
𝑥 ≤ 𝑥(𝑡) < 𝑥̅

𝑢 ≤ 𝑢(𝑡) < 𝑢̅
  

های تحلیلی با رهیافت  دارای قید  سازیبهینه  مسئله  چنینروشن است  
، کنترل بهینه غیرخطی  مسئلهحل عددی این  منظور  به قابل حل نیست.  

سازی گسسته  𝑇𝑖با دوره تناوب  فوق  مشتقی و انتگرالی  معادلات    نخست
 . از این رو، سیستم غیرخطی به فرم زیر تقریب زده خواهد شد: شودمی

(11) 𝑥𝑘+1 = 𝑥𝑘 + 𝑇𝑖𝑓(𝑥𝑘 , 𝑢𝑘)  

𝑥𝑘فوق،    رابطهدر   = 𝑥(𝑘𝑇)    و𝑢𝑘 = 𝑢(𝑘𝑇)    .همچنین خواهد بود

 شود:به فرم زیر نوشته می  (9)شاخص 

(12) 𝐽 = 𝜓 (𝑥(𝑡𝑓)) + 𝑇𝑖 ∑ 𝑓(𝑥𝑘 , 𝑢𝑘)𝑁−1
𝑘=0   

𝑁فوق،   رابطه در   =
𝑡𝑓−𝑡0

𝑇𝑖
به  ، ( 10)با برآورده شدن قیود  لذا  باشد.  می   

  ( 12)  تابعخواهیم بود که    عدد𝑢𝑁−1  (𝑁  ) تا   𝑢0دنبال محاسبه مقادیر
به سیستم تولید و  در نهایت، سیگنال کنترل با رابطه زیر    کمینه شود.

 اعمال خواهد گردید: پیوسته 

(13) 𝑢(𝑡) = 𝑢𝑘, 𝑘𝑇𝑖 ≤ 𝑡 < (𝑘 + 1)𝑇𝑖   

  ( تقریبیروش  سازی )گسسته هر چند در یافتن ورودی کنترل بهینه از  
گرفته   مقادیر کوچک  استشده بهره  انتخاب  با   ،𝑇𝑖  به جواب  می توان 

 مناسبی دست یافت.  

 سازی عددی شبیه 5 
متر بر   100مبدا با سرعت ثابت مختصات اولیه کنید متحرکی از  تجسم

متر    50، هدف نیز دارای سرعت  علاوهبهباشد.  ثانیه در حال حرکت می
𝜑𝑇بر ثانیه و زاویه   = زیر    صورتبه   مسئلهشرایط اولیه  درجه است.    20

 : استشدهقرار داده 

𝑟(0) = 1000, 𝜆(0) = 20
π

180
,  𝜑𝑀(0) = 40

π

180
 

 : استزیر  شرحبه ها و شتاب جانبی مجاز حالت محدوده

𝑟min = 0 , 𝑟max = 1000 
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𝜆min = −1 , 𝜆max = 1 
𝜑𝑀min

= 0 , 𝜑𝑀max
= 1 

𝑢min = −10 , 𝑢max = 10 

 : استشدهبه فرم زیر انتخاب  (6) ضرایب تابع هزینه

𝑐1 = 1, 𝑐2 = 1, 𝑐3 = 1, 𝑐4 = 1 

𝑁با انتخاب   = 𝑡𝑓زمان نهایی  و  100 = توسط  یابی بهینه  مسئله ،16
مدت  حل میCasADi ساز  بهینه به  هدایت  معادلات  همچنین  گردد. 
ثانیه حل و    0.01کوتا و بیشینه اندازه گام ثانیه با روش رانگ   20زمان  
در ادامه، ابتدا قانون هدایت بهینه با هدایت تناسبی  اند.  سازی شدهشبیه 

می عدممقایسه  اثرات  سپس  زمانیقطعیتشود.  تاخیر  اغتشاشات   ،  و 
پیادهمی بررسی   به  نهایت،  در  هدایت  گردد.  قانون  دیجیتال  سازی 

 پیشنهادی پرداخته خواهد شد. 

 در شرایط نامی  قانون هدایت بهینهسازی شبیه الف( 
با روش  ساز های پیشین، سیگنال شتاب جانبی بهینه توسط بهینهبا داده

فاصله جسم تا هدف به  گردد.  اعمال می  (8)محاسبه و به مدل  عددی  
، مسیر حرکت  3شود. در شکل  دیده می 2شکل  در  همراه شتاب جانبی  

  به همراه  . همچنین زاویه جسماستشدهجسم و هدف به تصویر کشیده  
برای  .  استشدهترسیم    4زاویه خط دید و نرخ زاویه خط دید در شکل  

سازی با قانون هدایت  نتایج شبیه نشان دادن کارآیی روش پیشنهادی،  
𝑁𝑝𝑛  با بهره تناسبی = در قیاس با هدایت تناسبی،    .استشدهمقایسه    3

نتایج شبیه  از  بهینه  الگوریتم هدایت  در شود.  ها دیده میسازیکارآیی 
محاسبه فرمان شتاب بهینه، دیده شد با رهیافت پیشنهادی مقادیر دقیق 

بهینه محاسبات  انجام  در  طرفی،  پارامترها  از  است.  نیاز  مورد  سازی 
نیز هدایت ماهیتی حلقه الگوریتم  نیاز در  باز دارد. پس  محاسبات مورد 

 سازی محاسبات انجام خواهد گردید.  تنها یک مرتبه در ابتدای شبیه 
 

 
 .شتاب جانبی و فاصله جسم تا هدف -2شکل 

Fig. 2. The vehicle distance from the target and lateral 

acceleration.  

 
 .مسیر حرکت جسم و هدف -3شکل 

Fig. 3. Trajectories of the vehicle and the target. 

 
 .زاویه جسم، زاویه خط دید و نرخ زاویه خط دید -4شکل 

Fig. 4. Vehicle angle, LOS angle, and rate of LOS angle. 
 

قطعیت و اغتشاش خارجی باز نسبت به عدمهای حلقهروشعموماا  
خطای   دلیل  به  نامطلوبی  اثرات  است  ممکن  لذا  هستند.  حساس 
محاسباتی ناشی از موارد مذکور ایجاد گردد. به همین منظور، در ادامه  

عدم اثرات  و  اغتشاش  بررسی  وجود  هدایت  سیستم  پاسخ  بر  قطعیت 
 گردیده است.  

 بر عملکرد هدایت  قطعیتب( بررسی تاثیر عدم 
اغتشاش خارجی، عدم   بررسی منظور  به  زمان  تاخیر  تاثیر هم  و  قطعیت 

پاسخ حلقه هدایت،   بر  نامی  زمانی  با مقادیر  𝑉𝑀ابتدا  = بر    100 متر 
𝑉𝑇،  ثانیه = بر ثانیه    50 𝜑𝑇و  متر  = درجه فرمان شتاب جانبی    25

برای نشان دادن مقاوم  شود. سپس در محیط شبیه بهینه پیدا می ساز، 
𝑉𝑀بودن تکنیک، تعمداا مقادیر   = 99  ،𝑉𝑇 = 𝜑𝑇و    51 = قرار   24

می است عدم شود.  داده  ذکر  بر  شایان  نامطلوبی  اثرات  قطعیت همواره 
سازی بدترین شرایط در نظر گرفته  عملکرد سیستم ندارد. در این شبیه 
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𝑉𝑀برای مثال، اگر  .  استشده = 𝑉𝑇و    101 =  گردیدمیانتخاب    49
همچنین شتاب جانبی بهینه با یک اغتشاش  .  شدحاصل میپاسخ بهتری  

( جمع شده و با تاخیر زمانی  0.2تصادفی )دارای میانگین صفر و واریانس  
ها،  گردد. شایان ذکر است مابقی دادهاعمال می  (8)ثانیه به مدل    0.1

 .  استشده مشابه قبل استفاده 

نامی   رفتار مدلقطعیت با  پاسخ سیستم دارای عدمسازی،  در شبیه
  5. فاصله جسم تا هدف به همراه شتاب جانبی شکل  استشدهمقایسه  
.  استشده، مسیر جسم و هدف به تصویر کشیده  6شود. در شکل  دیده می

  7همچنین زاویه جسم، زاویه خط دید و نرخ زاویه خط دید در شکل  
نتایج شبیه استشده داده    نمایش الگوریتم  .  بود  خواهد  آن  موید  سازی 

قطعیت و تاخیر  اغتشاش خارجی، عدمهدایت بهینه ارائه شده نسبت به  
تا حد خوبی مقاوم است. لذا در حضور موارد مذکور عملکرد مورد زمانی  

 نیاز محقق خواهد گردید.

 
 .قطعیتفاصله جسم تا هدف و شتاب در حضور عدم -5شکل 

Fig. 5. The vehicle distance from the target and lateral 

acceleration under uncertainty. 
 

 
 .قطعیتمسیر حرکت جسم و هدف در حضور عدم -6شکل 

Fig. 6. Trajectories of the vehicle and the target under 

uncertainty. 

 

 
 ت. قطعیعدم  بازاویه جسم، خط دید و نرخ زاویه خط دید  -7شکل 

Fig. 7. Vehicle angle, LOS angle, and rate of LOS angle under 

uncertainty. 

 سازی دیجیتال قانون هدایت ج( پیاده 
برداری بر عملکرد قانون هدایت، شتاب  بررسی تاثیر فرآیند نمونهمنظور  به 

  ZOHبرداری شده و از طریق مدار  نمونه ثانیه    0.5جانبی با دوره تناوب  
می  (8)  دیفرانسیل  معادلاتبه   شبیهگردد.  اعمال  الگوریتم سازی،  در 

. در  استشده)آنالوگ( مقایسه    زمانهدایت دیجیتال با پاسخ مدل پیوسته 
شود. در شکل  ، فاصله جسم تا هدف و شتاب جانبی مشاهده می8شکل  

همچنین زاویه  .  استشده، مسیر حرکت جسم و هدف به تصویر کشیده  9
 . استشدهترسیم    10جسم، زاویه خط دید و نرخ زاویه خط دید در شکل  

به  شبیه   نتایج  بهینه نسبت  الگوریتم هدایت  سازی موید آن است 
پیادهگسسته در  لذا  است.  مقاوم  خوبی  تا حد  به سازی  دیجیتال  سازی 

 عملکرد مورد نیاز محقق خواهد گردید.

 

 
 .فاصله جسم تا هدف و شتاب با الگوریتم هدایت دیجیتال -8شکل 

Fig. 8. The vehicle distance from the target and lateral 

acceleration via digital guidance algorithm. 
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 .مسیر حرکت جسم و هدف با الگوریتم هدایت دیجیتال -9شکل 

Fig. 9. Trajectories of the vehicle and the target via digital 

guidance algorithm. 

 
 .هدایت دیجیتالالگوریتم جسم، خط دید و نرخ زاویه خط دید با  زوایای -10شکل 

Fig. 10. Vehicle angle, LOS angle, and rate of LOS angle via 

digital guidance algorithm. 

  گیرینتیجه 6 

  ، با وجود محدودیت ای  صفحه هدایت    مسئله بهینه در    شتاب یافتن  منظور  به 
ریاضی    یک  هدایت    برای مدل  با  شد   تعیین سیستم  شتاب جانبی  انتخاب  . 

  متغیرها . محدوده مجاز  گردید تعیین    مورد نیاز متغیر ورودی، معادلات    عنوان به 
  کارآیی   بررسی . برای  شد آن تابع هزینه مناسب انتخاب    به دنبال مشخص و  

شد.   استفاده  هدایت  سناریوی  تعدادی  در  پیشنهادی  رویکرد  این  ایده،  در 
.  شود می ساز استخراج  سیگنال شتاب جانبی بهینه توسط یک بهینه ،  استراتژی 

سازی ابتدا با هدایت تناسبی مقایسه و کیفیت هدایت ارائه شده نشان  نتایج شبیه 
قطعیت، تاخیر زمانی و اغتشاش در معادلات هدایت لحاظ  داده شد. سپس عدم 

 قانون هدایت   شد سازی عددی دیده  د. در شبیه ی گرد سازی تکرار  شده و شبیه 

انواع    باز حلقه  برابر  در  خوبی  حد  تا  نامی  سیستم  برای  شده  استخراج 
دیجیتال قانون هدایت و تاثیر    تحقق اتمه،  ها مقاوم خواهد بود. در خ قطعیت عدم 

مطرح    باز حلقه سازی رهیافت  . نشان داده شد در پیاده گردید برداری مطالعه  نمونه 
در مطالعات   برداری مقاوم خواهد بود. نمونه   زمان شده تا حد خوبی نسبت به  

لحاظ    هدایت در    ، حسگر و عملگر گردد اثرات دینامیکی جسم آتی پیشنهاد می 
شد.  گردیده   استخراج  مناسب  هدایت  قانون  هدایت  و  رویکرد  همچنین 

 آید.   دست به بهینه  بعدی بررسی و فرامین هدایت    سه پیشنهادی در مسائل  

 تعارض منافع 

 است. بیان نشده   گان گونه تعارض منافع توسط نویسنده هیچ 
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