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In this paper, a second-order sliding mode predictive guidance law is proposed for 

tracking maneuvering targets. The proposed guidance law utilizes the generalized 

model predictive control theory and the second-order sliding mode, which is 

developed to improve the tracking performance against targets with unknown 

maneuvers. In this method, by considering the target maneuvers as uncertain, there 

is no need to measure or estimate these maneuvers precisely, which simplifies the 

guidance law. To determine the acceleration command of the interceptor, the slip 

surface is defined based on the line-of-sight rate. In addition, the second-order 

sliding surface is used to reduce the effects of the chattering phenomenon. The 

proposed method takes of the advantages of predictive control, including 

predicting the future behavior of the system and simultaneously optimizing the 

performance. The effectiveness of the proposed guidance law has been 

investigated by performing numerical simulations and applying it to a ground-to-

air interceptor for tracking targets without maneuvering and with step, sinusoidal 

and random maneuvers. The results of the developed guidance law have been 

compared with the performance of the first-order sliding mode predictive guidance 

law and it has been shown that the proposed method has a better performance in 

dealing with maneuvering targets. Also, to examine the performance of the 

proposed guidance law, a sensitivity analysis has been conducted with respect to 

changes in the predictive horizon. In order to investigate the feasibility of 

implementing this guidance law, processor-in-the-loop implementation has been 

done and the results obtained in real-time conditions have been presented. The 

results of this test confirm that the proposed guidance law, in addition to its better 

performance in numerical simulations, also has the capability of practical 

implementation. 
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شده است. قانون  بين مد لغزشي مرتبه دوم برای رهگيری اهداف مانور دار ارائه در اين مقاله، يک قانون هدايت پيش 

  بهبود   منظور به   که   گيرد يافته و نيز مد لغزشي مرتبه دوم بهره مي بين مدل تعميم هدايت پيشنهادی از تئوری کنترل پيش 
  مانورهای   گرفتن   نظر   در   با   روش،   اين   در .  است   شده داده   توسعه   نامعلوم   مانورهای   با   اهداف   برابر   در   رهگيری   عملکرد 

  قانون   شدن   ساده   موجب   که   ندارد،   وجود   مانورها   اين   دقيق   تخمين   يا   گيری اندازه   به   نيازی   نامعيني،   عنوان به   هدف 
. علاوه  است   شده ف ي است. برای تعيين دستور شتاب رهگير، سطح لغزش بر اساس نرخ چرخش خط ديد تعر   شده ت هداي 

شده است. روش پيشنهادی از مزايای کنترل  بر اين، برای کاهش اثرات پديده چترينگ، از سطح لغزش مرتبه دوم استفاده 
برد. کارايي قانون هدايت پيشنهادی  زمان عملکرد، بهره مي سازی هم بيني رفتار آينده سيستم و بهينه بين، شامل پيش پيش 

به هوا جهت رهگيری اهداف بدون مانور و دارای مانور    ن ي اعمال آن به يک رهگير زم   و های عددی  سازی با انجام شبيه 
  بين مد شده با عملکرد قانون هدايت پيش است. نتايج قانون هدايت توسعه داده   شده ي بررس   ي و تصادف   ي پله، سينوس 

مقابله با اهداف مانوردار   ر شده است که روش پيشنهادی عملکرد بهتری د لغزشي مرتبه اول مقايسه شده و نشان داده 
بيني  يک آناليز حساسيت نسبت به تغييرات افق پيش   شنهادشده ي دارد. همچنين، برای بررسي عملکرد قانون هدايت پ 

به انجام  است.  پ شده  قابليت  بررسي  نرم   ی ساز اده ي منظور  آزمون  هدايت،  قانون  انجام اين  حلقه  در  نتايج  افزار  و  شده 
کند که قانون هدايت پيشنهادی علاوه  زمان حقيقي ارائه گرديده است. نتايج اين آزمون تأييد مي   ط آمده در شراي دست به 

 سازی عملي نيز دارد. های عددی، قابليت پياده سازی بر عملکرد بهتر در شبيه 
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 مقدمه   1 

ر حرکت  ياست که مساز  يت هدف، نيله به موقعيک وسيرساندن    یبرا
 ي نيصدور فرام  یله به معنايت وسيم و کنترل شود. هدايدقت تنظآن به 

را براياست که مس نقطه موردنظر مديرس  یر آن  به  کند. ي ت ميريدن 
موارد،    ي و در برخ  ييت دارد تا مختصات هدف نهايت مسئوليستم هدايس

مشخص   را  مطلوب  تصميسرعت  و  کند  محاسبه  برايا  لازم    ی مات 
نمايرس اتخاذ  را  آن  به  مجموعه يدن  نرم   یاد.  و  ابزارها  که  از  افزارها 
شوند، تحت عنوان  يت به کار گرفته مين هداين فراميد ايمنظور تولبه 
هدايس ميستم  شناخته  الگوري ت  هدايشود.  به يتم  بخشت،  از    ي عنوان 
هدايس مسئوليستم  توليت،  فرام يت  داده يد  اساس  بر   یالحظه  یهان 

 یرهايت در رهگين هدايحسگرها را بر عهده دارد. ازلحاظ کاربرد، قوان
استراتژ  يکيتاکت تقسيو  دودسته  به  ميک  قوانيم  هدايشوند:  ت  ين 
  ي انيه، مير معمولاً به سه فاز اوليک رهگيت  يهدا  ک. يو استراتژ  يکيتاکت

ت، دو عامل دقت و  يهدا ييدر فاز نها .[1]شود ي م یبندميتقس ييو نها
، فرمان  يکير تاکتيک رهگيدارند. در    ييت بالاياهم  يدهسرعت پاسخ 

از مسائل   یاريشود. در بسياعمال م  يت معمولاً به شکل شتاب جانبيهدا
 یسازادهيدر پ  ي ل سادگيبه دل  يتناسب  ی، قانون ناوبرييت در فاز نهايهدا

طور گسترده مورداستفاده اهداف با مانور کم، به  یو عملکرد مناسب برا
ت يهدا  یهای مختلف، استراتژ  یها در پژوهش   ].4-2]  تقرارگرفته اس

مثال، عنوان اند. به شده  یسازادهيپ  ي متنوع  يکنترل  یکردهاير با رويرهگ
و کنترل مد  کنترل مقاوم    ،[6  و  5]  نيبشيپو کنترل  نهيکنترل به   روش
نه هستند. ين زميکاررفته در امهم به   یکردهايازجمله رو  [9-7]  يلغزش

  ی دارند و انتخاب استراتژ   ب خاص خود رايا و معايها هرکدام مزان روشيا
کنترل   یتئور  .دارد  ياتيط عمليت و شرايبه نوع مأمور  ي مناسب بستگ

لغزش مرجع  يمد  طراحبه  [10]  در  هدا  يمنظور  تناسب يقانون    ي ت 
عنوان  د به ين مرجع، نرخ چرخش خط دي. در ااست   مورداستفاده قرارگرفته

 یريجلوگ  یاست و برا  شدهير لغزش معرفيف متغيتعر  یار برايک معي
از روش تقر نوسانات،  پياز  استفادهيب  ،  [ 11]شده است. در مرجع  وسته 

ر يک متغيد،  يعمود بر خط د  یدستور شتاب در راستا  يعلاوه بر طراح 
  ي و دستور شتاب  شدهفيتعر  ي جانب  ي گر با استفاده از سرعت نسبيلغزش د
،  [12]ن، در مرجع  يده است. همچنيگرد  ي ز طراحيد نيخط د  یدر راستا

تعر  یبرا در  نوسانات  متغ يکاهش  نسبيف  برد  از  لغزش،  همراه    ير  به 
 ی ريگ، با بهره[14  ،13]در مراجع    .شده استاستفاده  ي جانب  ينسب  سرعت
عمود بر خط    یت در راستاي، قانون هدايجزئ  یداريپا  یم تئورياز مفاه

است که هدف آن    شدهي طراح  يکنترل مد لغزش  ید با استفاده از تئوريد
د با  يخط د  ید و دستور شتاب در راستاينرخ چرخش خط د  ييهمگرا

تئور از  به يل  یاستفاده  نزداپانوف  سرعت  کنترل    ي شوندگ   کيمنظور 

 
1  .  Generalized Model Predictive Control 

 يساز و کنترل مد لغزش  يدبک خطياز ف  يبي، ترک[15]  باشد. در مرجعيم
مراجع    ي موردبررس در  و  است  قوان[17  ، 16]قرارگرفته  هداي،  مد  ين  ت 

استفاده از کنترل مد   مشکلاتن  يتراز مهم يکي  .اندشدهي طراح  يلغزش
ستم  يس  يده نوسان در خروجيت بروز پديقانون هدا  يطراح  یبرا  يلغزش

تول دستور شتاب  توسط سياست.  هدايدشده  بايستم  نوسان  د  يت  بدون 
  وجود داشته باشد.   يآن توسط حلقه کنترل داخل  یريگيامکان پباشد که  

وسته علامت است  يمرتبه اول استاندارد شامل توابع ناپ  يکنترل مد لغزش
نوسان در سيکه م به بروز  ا  يگنال کنترليتواند منجر  نهيشود.  تنها ن 

را در س بلکه ميجاد م يا  گنال کنترلينوسان    ی هاکيناميتواند دي کند 
قانون    ين، در طراحيد، بنابرايک نمايز تحريمدل نشده با فرکانس بالا را ن

لغزش يهدا مد  کنترل  از  استفاده  با  بايت  مسئله  ي،  به  نوسانات    حذف د 
توان به  ي حذف نوسانات ناخواسته، م  یهاشود. از روش   دقتناخواسته  

لغزش  یتئور مد  ا  يکنترل  کرد.  اشاره  بالا  به يمرتبه  روش    ی اگونه ن 
که  شدهي طراح ورود  است  در  نوسانات  بروز  از  دقت،  کاهش    ی بدون 

  یهان، روش يبش يت پيهدا  ۀنيدرزم  .[19  و  18]  کنديم  یريکنترل جلوگ
به شدهارائه  یمتعدد که  برااند  خاص  دار    یطور  مانور  اهداف  با  مقابله 
  ي طراح  ین برايبشي، از روش کنترل پ[20]در مرجع  .  است  شدهي طراح

ن مرجع  ياست. در ا  شدهاستفادهمانور    یاهداف دارا  یت برايقانون هدا
مرتبه    ي مد لغزشبر    يمبتن  يرخطيتگر غ يک رويمانور هدف با استفاده از  

با    ي رخطيت غيک قانون هداي،  [21]شود. در مرجع  ي ن زده ميدوم تخم
پ کنترل  از  مقاوم  يبش ياستفاده  مرجع  شدهارائهن  در  ک  ي،  [22]  است. 

هدا ناوبريقانون  پ  يتناسب  یت  کنترل  از  استفاده  غيبشيبا   ي رخطين 
 افتهيميمدل تعم  ينيبشياز روش کنترل پ  [23]  در مرجع  است.  شدهارائه 

1(GMPC)  ستم ي، سمرجعن  ي. در ااست  شدهر استفادهيت رهگير هداد
مدل    ينيبش يو روش پ  يت تناسبيکرد هدايب روير با ترکيت رهگيهدا

به   يطراح  یدوبعد  یدر فضا اندازه    یاگونهشد،  بودن  ثابت  که فرض 
سيستم    ،[24]  مرجع  در  شده بود.ر و هدف در نظر گرفته يسرعت رهگ

پيش  روش  و  تناسبي  هدايت  استراتژی  بر  مبتني  مدل هدايت  بيني 
  ک يبه  مقاله    نياه است. در  يافته را در فضای دوبعدی طراحي کردتعميم

هدا جهت    نيبشيپ  ت يقانون  دوم  مرتبه  لغزشي  مد  رويکرد  بر  مبتني 
[، طراحي يک  29در مرجع ]  است.  شدهارائه   مانور داربرخورد با اهداف  

های غيرخطي با تأخير و اختلال  مقاوم برای سيستم MPC کنندهکنترل
[، رويکردهای مدرن  30است. در مرجع ]  قرارگرفتهورودی موردبررسي  

و در    قرارگرفتهمد لغزشي با محدوديت زمان و زاويه برخورد موردبررسي  
اخير در حوزه قوانين هدايت مد لغزشي مرتبه  هایپيشرفت [،31مرجع ]

بين [، کاربرد کنترل پيش32است. همچنين در مرجع ]  شدهي بررسدوم  
[ مرجع  در  و  موشک  هدايت  در  لغزشي  33تطبيقي  مد  روش  يک   ،]

  شده يمعرف  مانور دار بهبوديافته با کاهش چترينگ برای رديابي اهداف  
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  ی و هدف برا   ر يرهگ  ينسب  کينماتيس  يرخطيمعادلات غ  نجا، يدر ا  .است
محاسبه فرمان    یبرا  شدهيمعرف  تي هدا  قانون است.   شدهاستفاده  يطراح

مد کنترل    کرديروو    افتهيمين مدل تعميبشيکنترل پاز    موشکشتاب  
در  نرخ چرخش خط  سطح لغزش    که  کندي مرتبه دوم استفاده م  يلغزش
اهداف    یبرا  شدهيمعرف  تيهدا  قانون عملکرد    .است  شدهگرفته نظر  

دارا شتاب،  س  یبدون  پله،  ثابت،    مختلف  یوهايدر سنار  ينوسيشتاب 
ت نسبت  يز حساسي، آنالشدهيمعرفت  يقانون هدا ی برا است.  شدهي بررس

از آزمون    ن،ياست.  همچن  شدهانجام   ي طراح  یبه پارامترها استفاده  با 
  ي ق يصورت زمان حقبه  یشنهاديت پيقانون هداافزار در حلقه عملکرد  نرم

است که   شدهارائه در اين مقاله، يک قانون هدايت  .است شدهدادهنشان 
پيش کنترل  ترکيب  تعميمبا  دوم، بين  مرتبه  لغزش  مد  کنترل  و  يافته 

سازی عملکرد،  بيني رفتار آينده و بهينهگيری از قابليت پيشضمن بهره
ی استفاده از سطح لغزش مرتبه دوم، نوسانات سيگنال کنترلي واسطه به 

طور مؤثری کاهش داده و بدون نياز به تخمين مستقيم مانورهای را به 
در    .است  شدهارائه   مانور دارهدف، عملکرد دقيقي در برابر انواع اهداف  

شبيه پيادهسازیکنار  عددی،  درسازی  های  نيز  (PIL) حلقه  پردازنده 
اين قانون هدايت   شدهدادهکه نشان    شدهانجامبرای ارزيابي عملي روش  

سازی در شرايط زمان  پيشنهادی، علاوه بر کارايي بالا، از قابليت پياده
   .واقعي نيز برخوردار است

  یريک درگينماتيو س  یادونقطهت  ين مقاله، ابتدا مسئله هدايدر ا
در بخش سوم    است.   شدهانيبر و هدف متحرک در صفحه  ين رهگيب

 شدهان يبمرتبه دوم    يبر مد لغزش  يمبتن  نيبش يپ  يرخطيت غيقانون هدا
  يي ت و کارايحلقه هدا  يرخطيغ  یسازه يج شبياست. در بخش چهارم نتا

پيقانون هدا و شبيه سازی نرم    مختلف    یوهايسنار  یبرا  یشنهاديت 
 شدهي بررس  یشنهاديپ  قانون هدايت  يعمل  يابيارزافزار در حلقه برای  

 است.  شدهانيبمقاله  یريگجه ينتز  يانتها ن در است.

 مسئله  یبندفرموله  2 
 یهابا سرعت  یانقطه یهاعنوان جرم ر و هدف به يکه رهگ ديفرض کن

  ن يب  یدوبعد  یريدرگهندسه    (1). شکل  کننديثابت در صفحه حرکت م
ميرهگ نشان  را  و هدف  ترت  Tو    M  یهاس يرنويز  دهد،ي ر  به    بيبه 

ر و هدف، يپرواز رهگ  ريمس  هيزاو  Tو    Mر و هدف اشاره دارند،  يرهگ

    وR  د  هيزاو نسب  1د يخط   TVو    MVهدف،  -ريرهگ  يو فاصله 

ر و هدف هستند که  يشتاب رهگ  Taو    Maر و هدف و  يسرعت رهگ

 ها باشند. مربوطه آن  یهاعمود بر سرعت بيبه ترت  شوديفرض م

 
1. Line of Side 

 

 . ر و هدفي رهگ یدوبعد یري هندسه درگ -1شکل 

Fig. 1. Two-dimensional engagement geometry between the 

interceptor and the target.  

 ی بندفرمول  ريصورت زهدف به -ري رهگ  يمربوط به حرکت نسب  معادلات
 : [25[شوند  يم

(1 ) cos( ) cos( )T T M MR V V   = − − − 

(2 ) sin( ) sin( )T T M MV V

R

   


− − −
= 

(3 ) M
M

M

a

V
 = 

(4 ) T
T

T

a

V
 = 

 .ديآي م دستبه زير  معادلات ،2و  1ی از معادله ريگمشتقبا 

(5 ) 2

Tr MrR R a a= + + 

(6 ) 
2 T MR a a

R

 


− + −
= 

sin( )Tr T Ta a  = )sinو− )Mr M Ta a  = شتاب رهگير و    −

و   ديد  خط  امتداد  در  )cosهدف  )T T Ta a  = و  −

cos( )M M Ta a  =   شتاب رهگير و هدف عمود نسبت خط   −

  د صفريخط دشتاب در جهت    ،ياني پا   تيمعمولاً، در فاز هدا  .باشديمديد  
بنابرا کنترل    .شوندي م  يد طراحيعمود بر خط د  یشتاب هافقط    نيو 

Ma   ديخط د  ه يو زاو    ت ي قانون هدا  ي(، در طراح6معادله )  يعني  

 ر استفاده خواهد شد. يرهگ
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 مرتبه دوم  یمد لغزش بر  یمبتن نیبش ی پ ی رخطیغ  تیقانون هدا 3 

1  مرتبه دوم  يمد لغزشبر    يمبتن  نيبش يت پين بخش، قانون هدايدر ا
SOSMG)-(GMPC  تيقانون هدا  ياگرام بلوکيداست.    شدهارائه  شدهي طراح 

GMPC-SOSMG است (2شکل ) صورتبه. 

 

 . GMPC-SOSMG تيقانون هدا  ياگرام بلوکيد -2 شکل

Fig. 2. Block diagram of the GMPC-SOSMG guidance law. 

 :ديآيدست مر به يصورت زبه   GMPC-SOSMG تيهدا قانون فرمان

(7 ) a a avM T = + 

 :مي دار 6 در رابطه 7رابطه  یگذاريبا جا

(8 ) 2R a av T
R




− − +
= 

S ت ويعدم قطع صورتبه شتاب هدف را   =  ميريگي مدر نظر. 

(9 ) 
( ) ( )

0 1

a S Sgn S Sgn S d
T

  



= − 

 

 

1              شدهفرض 2

T T
x x x     

     
= و=

u a avT= +          
2

2( ) [ ]
2

Rx T
f x x

R

−
=

1
( ) [0 ]

T
g x

R
= )  و − )

1
h x x= .است 

(10 ) 
( ) ( )

( )
1

x f x g x u

y h x x

= +

= =





 

  شده استفادهت  يستم هدايس  يطراح  یبرا GMPCروش ن مقاله از يدر ا
ا  ،رون يازا.  [42] است با  يدر  بخش  مسئله يفرض  درنظرگرفتن ن  ات 

ب  موردنظر روش  يبه  فرض  ميپردازي مان  ابتدا    موردنظر ستم  يس  شده،. 
 ر مدل شده است: يز صورتبه وسته  يو پ يرخطيغ

(11 ) 
 

( ) ( )

( ) ( ), ..., ( )

x f x g x u

T
y h x h x h xm

= +

= =





 

 
1. Generalized Model Predictive Control- Second Order Sliding Mode Guidance 

آن   در  متغ  nxکه  ورود  muحالت،  ی رها ي بردار   یبردار 

و  ي کنترل 
my    سه تابع  است  ي خروج بردار .( ) :

n n
f x → →

 ،( ) :
n n m

g x


→ )و   → ) :
n n m

h x


→ پ   → وسته ي توابع 

1yهستند.  ر ي پذ مشتق و    ي رخط ي غ  x= ،   هز   مسئله مسئله يتابع  و  نه 

 : [ 32]   ر خواهد بود ي ز   صورت به   ی سازنه ي به 

(12 ) 1 2 ( )
2

0

T
p

J y t t d t= +   

pTدر آنکه  
نسب  iدياست. حال فرض کن  ينيبشيپافق     ي درجه 

يخروج  یستم برايس
, 1,...,iy i m=

ن، يکمتر  گريدعبارتبه باشد.   
شود خواهد يظاهر م  يکنترل  یهایوروداز    يکيآنمرتبه مشتق که در  

0r  ين صورت با فرض مرتبه کنترليبود. در ا   [52]ی ، بسط سر  

0)ه  يثان  tستم در  يس  يخروج  ينيبشيپ  یلور برايت )pt T  

rتا مرتبه    يعني  ، t  یبعد از زمان جار   ي کنترل   یورود  ريتأثکه    +
u(t)    تا مرتبه    آنو مشتقاتr    صورتبه   شود،يظاهر مح  يصر  صورتبه ام 

 ر است: يز

(13 ) 
𝑦(𝑡 + ∆𝑡) ≈ 𝑦(𝑡) + ∆𝑡𝑦[1](𝑡) + ⋯

+
(𝑡 + ∆𝑡)

(𝜎 + 𝑟)!
𝑦[𝜎+𝑟](𝑡) 

در   خروج  آنکه  بردار  زمان    يمشتقات  به  ر يز  صورتبه نسبت 
 : است آمدهدستبه 
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(14 ) ( ), 1, ..., 1
i

y L h x i
f




   = = − 

(15 ) 

1
( ) ( ) ( )

1, ..., 1

y L h x L L h x u tgf f

i

  



   −
= +

= −
 

(16 ) 

1
( ) ( ) ( )

1
( , , ..., )

, 1, ...,

k kk
y L h x L L h x u tgf f

k
p x u u

k

k r

     
   

 
 

+ + −
= +

−
+

=

 

 م:يدار در آنکه 

(17 ) 

( , ) ( ) ( )

1
( ( )) ( )

p x u L L h x u tgk f

d
L L h x u tg fdt





= +

−
 

مشابه،    طوربه  1
( , ,..., ), 2,...,

k

kp x u u k r
−

ن= به    توان يمز  يرا 

)تابع    يل  مشتق   است،  ذکرانيشاآورد.    دست )h xنسبت( )f x 
 : است شدهفيتعرر يز صورتبه 

(18 ) 

( )

0
( ) ( )

( )1
( ) ( )

1
( ) ( )

L h x h x
f

h x
L h x f x

f x

k k
L h x L L h x

f f f

=


=



−
=

 

 یسازنه يبه مسئله  پاسخ  لوريز بسط تيحال با استفاده از روابط مذکور و ن
دست  توانيمرا    (12) بنابرا  به  کنترليآورد،  قانون  ر يز  صورتبه   ين، 

 : [32[ است آمدهدستبه 

(19 ) 
1 1 2

[ ( )] [ ( )]a L L h x KX L h xv g f f

−
= − − −  

آن   در  که  ,
T

X  =  قانون  يماتر  و بهره  رد  Kس  اول  ياز  ف 

1سيماتر

2

T

rr rk k−   است آمدهدست به. 

,با   1, 2,...,3i j r= ، از معادله بالا قانون کنترل فقط با گام کنترل  +
r  نيبش يپو افق 𝑇𝑝 است.  شدهنييتع 
 

(20 ) 

 

𝑘𝑟𝑟 = (

𝑘(3.3) ⋯ 𝑘(3.3+𝑟)

⋮ ⋱ ⋮
𝑘(3+𝑟.3) ⋯ 𝑘(3+𝑟.3+𝑟)

) 

 

𝑘2𝑟 = (
𝑘(1.3) … 𝑘(1.3+𝑟)

𝑘(2.3) … 𝑘(2.3+𝑟)
) 

 

(21 ) 𝑘(𝑖. 𝑗) =
𝑇𝑝

𝑖+𝑗−1

(𝑖 − 1)! (𝑗 − 1)! (𝑖 + 𝑗 − 1)
 

 یسازه یشبج ینتا 4 
ر  ي رهگ  ی را برا  شدهيمعرفت  يقانون هدا  یسازه يج شبين بخش نتايدر ا

 شده دادهنشان    يو مانور تصادف  یاپله، مانور  ينوسيبدون مانور، با مانور س
ه  ي د و زاويه خط دير، زاوينجا فرض شده است که سرعت رهگياست. در ا

ن، سرعت هدف، نرخ  ي. همچنشده است  یريگاندازه ر  يرهگ  یر پروازيمس
  ن وجود دارند يق تخمير پرواز هدف از طريه مسيد و زاويچرخش خط د

و بدون    مانور داراهداف    یشده برايت معرفي. عملکرد قانون هدا[26]
 در جدول   یسازه يشب  یبرا  ازيموردن  یاست و پارامترها  شدهي بررس مانور  

 .شده استنشان داده (1)

 
 . وهايسنار یسازهيشب یبرا  ازيموردن پارامترهای -1 جدول

Table 1. Parameters used for the simulation scenarios. 

Target Interceptor  
Scenario 

 
 Maneuver 

)2(m/s 
T0x 

(m) 
T0z 

(m) 
T0V 

(m/s) 
0T 

(deg) 
M0

x 

(m) 
M0

z 

(m) 
M0

V 

(m/s) 
M0
 

(deg) 

maneuverNo  10000 10000 250 180 0 0 500 45 
First 
 

50 sin(0.5 )t 10000 10000 250 180 0 0 500 45 Second 

(20G) step 10000 10000 250 180 0 0 500 45 Third 

Random 10000 10000 250 180 0 0 500 45 Fourth 
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 : است شدهان يبر يز صورتبه ر يمعادلات حرکت رهگ یسازه يشب یبرا

cos( )M M Mx V = 
(22 ) 

sin( )M M Mz V = 
(23 ) 

M

M

a

V
=

 
(24 ) 

معادلات   M  شدهانيبدر  M( , )x z  موقعيب رهگي انگر    نيهمچن  ،ريت 

 : است شدهانيبر يز صورتبه معادلات حرکت هدف 

cos( )T T Tx V = − 
(25 ) 

sin( )T T Tz V = (26 ) 

T

T

a

V
 =

 
(27 ) 

) شدهانيبدر معادلات  , )
T T

x z ت هدف استيانگر موقعيب . 

 : هدف بدون مانوراول وی سنار 1 .4 

ا 𝑟   افق کنترل  وين سناريدر  = Tp  نيبشي پافق    و  1 =   در نظر   35
ت  يقانون هدا  یبرا  ياست. زمان پرواز و فاصله از دست ده  شدهگرفته

  ی متر و برا  94/0ه و  يثان  96/20ب  ي مرتبه اول به ترت  يمد لغزش  نيبشيپ
ه و يثان  66/20ب،  يمرتبه دوم به ترت  يمد لغزش  نيبشيپت  يقانون هدا

مد    نيبش يپت  ين هدايدستور شتاب قوان  (3)متر است. در شکل    44/0
مرتبه اول نشان   يمد لغزش  نيبشيپت  يمرتبه دوم و قانون هدا  يلغزش
ت  ي، دستور شتاب قانون هداشدهدادهنشان که  طورهمان است.  شدهداده

 رقابليغنگ بوده که منجر به  يچتر  یمرتبه اول دارا  يمد لغزش  نيبشيپ
ت  يقانون هدا  است که دستور شتاب  ين در حالي. اشوديمآن    یسازادهيپ
است و مقدار    یسازادهيپمرتبه دوم هموار و قابل    يمد لغزش  نيبشيپ

ه خط  يب مقدار زاويبه ترت  (6-4)  ی هاشکلاز دارد. در  ين  یشتاب کمتر
است. در شکل  شده دادهنشان    يو فاصله نسب   یه خط ديد، نرخ زاويد
داده شده  که    طورهمان است.    شدهدادهنشان    يسرعت نسب  (7) نشان 

نسب هدا  يسرعت  اول    نيبش يپت  يقانون  مرتبه  به  نسبت  دوم  مرتبه 
  ي . منحنشده است شدن زمان برخورد    ترکوتاه شتر است که منجر به  يب

که با استفاده   شدهدادهنشان    (8)  شکل  در   ر برخورد موشک و هدف،يمس
مرتبه دوم، موشک قادر به برخورد    يمد لغزش  نيبش يپت  ياز قانون هدا

 بدون مانور است.  باهدف

 

 .فرمان شتاب -3شکل 

Fig. 3. Acceleration command. 

 

 

 .ديه خط ديزاو -4شکل 

Fig. 4. Line-of-sight (LOS) angle. 

 

  .ديه خط دير زاويي نرخ تغ -5شکل 

Fig. 5. Line-of-sight (LOS) angular rate. 
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 . ر از هدفيفاصله رهگ -6شکل 

Fig. 6. Interceptor-to-target distance. 

 

 . يسرعت نسب -7شکل 

Fig. 7. Relative velocity. 

 

 . ر و هدفي ر پرواز رهگيمس -8شکل 

Fig. 8. Flight trajectories of the interceptor and the target. 

 ی نوسی : هدف با مانور سدوم وی سنار 2 .4 
ا 𝑟  افق کنترل  وين سناريدر  = پ  و  1 Tp  نيبشي افق  = نظر   40 در 

ت  يقانون هدا  یبرا  يشده است. زمان پرواز و فاصله از دست دهگرفته
  ی متر و برا  77/0ه و  يثان  03/20ب  ي مرتبه اول به ترت  ين مد لغزشيبشيپ

ه و يثان  01/20ب،  يمرتبه دوم به ترت  ين مد لغزشيبشيت پيقانون هدا
ن مد  يبشيت پين هدايدستور شتاب قوان(  9)متر است. در شکل    64/0

مرتبه اول نشان   ين مد لغزشيبشيت پيمرتبه دوم و قانون هدا  يلغزش
ت  يدستور شتاب قانون هدا  شدهدادهنشان  طور که  شده است. همان داده

نگ بوده  يشتر و چتريه بيمقدار اول  یمرتبه اول دارا  ين مد لغزشيبشيپ
است که دستور    ين در حاليشود. ايآن م  یسازادهيرقابل پيکه منجر به غ

 یه کمتريمرتبه دوم مقدار اول  ين مد لغزشيبش يت پيشتاب قانون هدا
وده   مرتبه اول    ين مد لغزشيبشيت پ ينسبت به دستور شتاب قانون هدا

از طرف به    (12-10)  یهااست. در شکل  یسازادهيهموار و قابل پ  ي و 
زاويترت زاويه خط ديب مقدار  نرخ  دي د،  نسب  ديه خط   نشان  يو فاصله 

مرتبه    يمد لغزش   نيبش يپت  يد در قانون هدايه خط ديزاو  است.   شدهداده
نگ در شتاب  ياز چتر  ين نوسانات ناشيادارد که    يتوجه نوسانات قابل اول  
ر موشک  يو انحراف مس  یريهستند که باعث کاهش دقت رهگ  يفرمان

رات  ييتغ  مرتبه دوم  يمد لغزش  نيبشيپت  يشوند در قانون هداياز هدف م
ر يتر مسق يم دقيانگر تنظيب  يژگين ويوسته است. ايد نرم و پيه خط ديزاو

سرعت    (13)در شکل   د است. يه مطلوب خط ديحفظ زاو  یموشک برا
  ي سرعت نسب  شدهدادهنشان  که    طور هماناست.    شدهدادهنشان    ينسب

شتر است که  يمرتبه دوم نسبت به مرتبه اول ب  نيبشيپت  يقانون هدا
به   برخورد    ترکوتاهمنجر  زمان  منحنشوديمشدن  برخورد يمس  ي.  ر 

توجه شکل  شدهدادهنشان    (14)شکل    در  موشک و هدف،   مذکور،   با 
ر صفر نشده و  يد در اواسط مسيکه نرخ چرخش خط د  شوديممشاهده  
ر قادر به برخورد  يد صفر شده و رهگير نرخ چرخش خط ديمس  یدر انتها
 است.   ينوسيمانور س باهدف

 

 . فرمان شتاب -9شکل 

Fig. 9. Acceleration command. 
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 .ديه خط ديزاو -10شکل 

Fig. 10. Line-of-sight (LOS) angle. 

 

 .ديه خط دير زاويينرخ تغ  -11شکل 

Fig. 11. Line-of-sight (LOS) angular rate. 
 

 

 .ر از هدفيفاصله رهگ  -12شکل 

Fig. 12. Interceptor-to-target distance. 

 

 . يسرعت نسب  -13شکل 

Fig. 13. Relative velocity. 

 

 . ر و هدفير پرواز رهگيمس -14شکل 

Fig. 14. Flight trajectories of the interceptor and the target. 

 ی اپله : هدف با مانور  سوم  ویسنار   3 .4 

ا  کنترل   و ي ن سنار ي در  𝑟  افق  = Tp ن ي ب ش ي پ افق    و  1 = در   40
ده   شده گرفته نظر   دست  از  فاصله  و  پرواز  زمان    ی برا   ي است. 

هدا  لغزش   ن ي ب ش ي پ ت  ي قانون  ترت   ي مد  به  اول    21/ 22ب  ي مرتبه 
مرتبه    ي مد لغزش   ن ي ب ش ي پ ت  ي قانون هدا   ی متر و برا  0/ 74ه و  ي ثان 

ترت  به  و  ي ثان   20/ 74ب،  ي دوم  شکل    0/ 69ه  در  است.    ( 15) متر 
قوان  شتاب  هدا ي دستور  لغزش   ن ي ب ش ي پ ت  ي ن  و    ي مد  دوم  مرتبه 

هدا  لغزش   ن ي ب ش ي پ ت  ي قانون  نشان    ي مد  اول    شده داده مرتبه 
دستور   شده داده نشان  که    طور همان است.   قانون    است  شتاب 

لغزش   ن ي ب ش ي پ ت  ي هدا  دارا   ي مد  اول  بوده که  ي چتر   ی مرتبه  نگ 
است که    ي ن در حال ي . ا شود ي م آن    ی ساز اده ي پ   رقابل ي غ منجر به  

مرتبه دوم هموار   ي مد لغزش  ن ي ب ش ي پ ت ي قانون هدا   دستور شتاب 
قابل   کمتر   ی ساز اده ي پ و  شتاب  مقدار  و  در  ي ن   ی است  دارد.  از 

ترت   ( 16- 18)   ی ها شکل  زاو ي به  مقدار  د ي ب  زاو ي ه خط  نرخ  ه  ي د، 
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د  نسب ي خط  فاصله  و  شکل    شده داده نشان    ي د  در    ( 19) است. 
  شده داده نشان  که    طور همان است.    شده داده نشان    ي سرعت نسب 
مرتبه دوم نسبت به مرتبه    ن ي ب ش ي پ ت  ي قانون هدا   ي سرعت نسب 

ب  به  ي اول  منجر  که  است  برخورد    تر کوتاه شتر  زمان  شده  شدن 
رهگ   است  منحن کند ي م برخورد    باهدف   تر ع ي سر ر  ي و  ر  ي مس   ي . 

هدف،  و  موشک  با    شده داده نشان    ( 20) شکل    در   برخورد  که 
هدا  قانون  از  لغزش   ن ي ب ش ي پ ت  ي استفاده  در    ي مد  دوم  مرتبه 

د ي مس   ی انتها  خط  چرخش  نرخ  شده، ي ر  صفر  به  ي رهگ   د  قادر  ر 
 . است   ی ا پله با مانور    باهدف برخورد  

 

 . فرمان شتاب -15شکل 

Fig. 15. Acceleration command. 

 

 

 .ديه خط ديزاو -16 شکل

Fig. 16. Line-of-sight (LOS) angle. 

 

 .ديه خط دير زاويينرخ تغ  -17شکل 

Fig. 17. Line-of-sight (LOS) angular rate. 

 
 .ر از هدفيفاصله رهگ  -18شکل 

Fig. 18. Interceptor-to-target distance. 

 
 . يسرعت نسب  -19شکل 

Fig. 19. Relative velocity. 
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 . ر و هدفير پرواز رهگيمس -20شکل 

Fig. 20. Flight trajectories of the interceptor and the target. 

 ی: هدف با مانور تصادفچهارم وی سنار 4 .4 
ا مانور  و،يسنار  نيدر  م  يتصادف  یهدف  نو  دهدي انجام  عبور  با    ز يکه 
است، مطابق آنچه در مرجع    دشدهيباترورث مرتبه سوم تول  لترياز ف  ديسف

در    است.   دهيگرد  ميتنظ  ، 5000به مقدار    ز ي[ ذکرشده است. توان نو28]
مرتبه دوم و    يمد لغزش  نيبشيپت  ين هدايدستور شتاب قوان  22شکل  

هدا لغزش  نيبش يپت  يقانون  نشان    يمد  اول  است.    شدهدادهمرتبه 
مد    نيبش يپت  ي، دستور شتاب قانون هداشوديمکه مشاهده    طورهمان
نگ بوده که منجر به يشتر و چتريه بيمقدار اول  یمرتبه اول دارا  يلغزش

پرواز و فاصله از    زمان  (25). در شکل  شوديمآن    یسازادهيپ  رقابليغ
ب  يمرتبه اول به ترت يمد لغزش نيبش يپت يقانون هدا یبرا يدست ده

مرتبه    ي مد لغزش  نيبش يپت  يقانون هدا  ی متر و برا  76/0ه و  يثان  13/20
ترت به  سرعت    (26)متر است. در شکل    45/0ه و  يثان  14/20ب،  يدوم 

  ي سرعت نسب  شدهدادهنشان  که    طور هماناست.    شدهدادهنشان    ينسب
شتر است که  يمرتبه دوم نسبت به مرتبه اول ب  نيبشيپت  يقانون هدا
  باهدف  ترعيسرر يو رهگ  شده است شدن زمان برخورد   ترکوتاه منجر به  
برخورد موشک و هدف، يمس  ي. منحنکندي مبرخورد    ( 27)شکل    در  ر 

که نرخ چرخش خط    است   شدهدادهنشان  با توجه شکل    شدهدادهنشان  
د ير نرخ چرخش خط ديمس  یر صفر نشده و در انتهايد در اواسط مسيد

 است.  يبا مانور تصادف باهدفر قادر به برخورد يصفر شده و رهگ

 

 . فرمان شتاب هدف -21شکل 

Fig. 21. Target acceleration command. 

 

 . فرمان شتاب -22شکل 

Fig. 22. Acceleration command. 

 
 .ديه خط ديزاو -23شکل 

Fig. 23. Line-of-sight (LOS) angle. 
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 .ديه خط دير زاويينرخ تغ  -24شکل 

Fig. 24. Line-of-sight (LOS) angular rate. 

 
 . ر از هدفيفاصله رهگ  -25شکل 

Fig. 25. Interceptor-to-target distance. 

 

 

Fig. 26. Relative velocity. 

 

 . ر و هدفير پرواز رهگيمس -27شکل 

Fig. 27. Flight trajectories of the interceptor and the target. 

روش  روشمقایسه   5 .4  با   GMPC ،هایپیشنهادی 

GMPC-SMG و PID   هدف یاپله در مواجهه با مانور 
  ش ي نما   GMPC-SOSMG  کننده که کنترل   است   شده داده نشان    ( 28) در شکل  

سازی توليد کرده و از بروز پديده چترينگ  شده، فرمان شتابي نرم و قابل پياده داده 
بين، در  وجود استفاده از مدل پيش   با  GMPC کننده جلوگيری شده است. کنترل 

غيرواقعي  نظر فيزيکي    کند که از ی بسيار زيادی توليد مي ابتدای پرواز شتاب اوليه 
   کننده در مقابل، در کنترل   .ی اشباع بکشاند تواند سامانه را به ناحيه بوده و مي 

PID بازه در  شتاب  منفي  مقادير  ا ،  پرواز  از  مي   اند جادشده ي هايي  با  که  توانند 
همچنين،  محدوديت  شوند.  تلقي  ناسازگار  رهگير  سيستم  فيزيکي  های 

به GMPC-SMGدرروش  نسبت  بيشتری  نوسانات   ،GMPC-SOSMG   
شده و سيگنال فرمان شتاب با همواری کمتری همراه بوده است. بر اين  مشاهده 

اساس، عملکرد کنترلي درروش پيشنهادی ازنظر همواری، عدم ايجاد نوسانات  
 .است   شده ي اب ي تر به تغييرات، برتر ارز ناخواسته و پاسخ سريع 

 
با   یا پلهروش پيشنهادی در سناريو هدف با مانور  مقايسه فرمان شتاب -28شکل 

 .PIDو GMPC GMPC-SMG ، هایروش

Fig. 28. Comparison of acceleration commands under a step 

target maneuver: proposed method vs. GMPC, GMPC‑SMG, and 

PID. 
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مقايسه فاصله نسبي بين رهگير و هدف روش پيشنهادی در سناريو   -29شکل 

 .  PID و GMPC GMPC-SMG ،هایروشبا  یا پلههدف با مانور 

Fig. 29. Comparison of the interceptor–target relative distance 

for the proposed method, GMPC, GMPC‑SMG, and PID in the 

scenario with a step target maneuver. 

-GMPC پيشنهادی  روش  درکه    شدهدادهنشان    (29)  در شکل

SOSMG  و زمان رسيدن    شدهانجام، کاهش فاصله با سرعت بيشتری
روش  ساير  به  نسبت  هدف  مقايسه، است.    افتهيکاهشها  به  در 

نيز عملکرد مناسبي در کاهش فاصله دارد،  GMPC-SMG کنندهکنترل
با کاهش کندتری  GMPC-SOSMG پاياني، نسبت بهاما در مراحل  

بين، نرخ کاهش فاصله  ساختار پيش  باوجود GMPC کند. روشعمل مي
زمان    جهيدرنتکمتری نسبت به دو روش مبتني بر مد لغزشي داشته و  

دارد.  درگيری طولاني نرخ کاهش  PID ، روشتيدرنهاتری  کمترين 
به هدف همراه بوده    دنيدررستوجهي  فاصله را نشان داده و با تأخير قابل

بيانگر ضعف آن در شرايط   نياز به پاسخ سريع    یريمانور پذکه  بالا و 
 .است

 ت یل حساس یتحل 6 .4 

برا ادامه،  الگور  ي بررس  یدر  آنالي  شدهيمعرفت  يتم هداي عملکرد  ز  يک 
تغيحساس به  نسبت  افق  ييت  سنار  ينيبشيپ رات  دو  مختلف يدر    و 
 . ( است1جدول )شرايط اوليه درگيری مطابق است.   شدهانجام

 
 و اول: یسنار

مانور   بدون  𝑇𝑝  ينيبشيپافق    ريمقاد  وهدف  = نظر    [20.25.30]
و فرمان شتاب    روازپر  يمس  بيبه ترت(  31( و )30)  شده است. شکل گرفته

( مشاهده  30در شکل )  .است  شدهدادهنشان    یريدر طول مدت درگرا  
افزا  شوديم افق  يبا  اول  ينيبش يپش  نوسانات  يمقدار  و  دستور شتاب  ه 

شتاب   شک  ،  افتهيکاهش دستور  به  توجه  افزا (31)  لبا  با  افق  يکه  ش 
خط    یر زودتر رويو رهگ  افتهيکاهشر از هدف  يفاصله رهگ  ينيبشيپ
 . کره استو به هدف برخورد  قرارگرفتهد يد

 

 . متفاوت یهاينيب شيپافق  یبه ازا  شتاب فرمان -30شکل 

Fig. 30. Acceleration command for different prediction 

horizons. 

 
 . متفاوت یهاينيبشيپافق  یبه ازا ر و هدفير پرواز رهگيمس -31شکل 

Fig. 31. Interceptor and target trajectories corresponding 

to various prediction horizons.  

 :و دومیسنار
𝑇𝑝  ينيبش يپر افق  يو مقاد  ينوس يمانور س  ی هدف دارا = [20.25.30] 

و    فرمان شتاب  ب يبه ترت(  33( و )32)  شده است. شکل در نظر گرفته 
(  32در شکل )  . داده استنشان    یريدر طول مدت درگرا    مسير پرواز

ه دستور شتاب کاهش يمقدار اول  ينيبشيپش افق  يبا افزا  شوديممشاهده  
ر  يفاصله رهگ  ينيبشيپش افق  يکه با افزا (33)  توجه به شکل و با   ابدييم

و به هدف    قرارگرفته د  يخط د  یر زودتر رويو رهگ  افتهيکاهشاز هدف  
 . کرده استبرخورد 

 
 . متفاوت یهاينيب شيپافق  یبه ازا  شتاب فرمان -32شکل 

Fig. 32. Acceleration command for different prediction horizons. 
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 . متفاوت   ی ها ي ن ي ب ش ي پ افق    ی به ازا  ر و هدف ي ر پرواز رهگ ي مس   - 33شکل  

Fig. 33. Interceptor and target trajectories corresponding to 

various prediction horizons. 

  ي ن ي ب ش ي پ ش افق  ي با افزا   دهد ي م و نشان  ي دو سنار   ی برا   ی ساز ه ي شب ج  ي نتا 
و    قرارگرفته د  ي خط د   ی رو   تر ع ي سر ر  ي شتاب کمتر بوده و رهگ ه دستور  ي مقدار اول 

  تر ق ي دق و    تر ع ي سر ر  ي رهگ   ي اب ي عملکرد رد   ي به عبارت   کند ي م به هدف برخورد  
عملکرد قانون    تواند ي م   ي ن ي ب ش ي پ جه گرفت که افق  ي نت   توان ي م خواهد بود.  

ط  ي تحت شرا د  ي و با   قرار دهد   ر ي تأث تحت    ي توجه قابل   طور به را    ی شنهاد ي ت پ ي هدا 
 شود.   ي ر طراح ي خاص و با در نظر گرفتن حد شتاب رهگ 

 ثابت زمانی نسبت به  تحلیل حساسیت   7 .4 
حساسيت نمونه   تحليل  زمان  به  نسبت  پيشنهادی  در  روش  برداری 

سناريويي که هدف بدون مانور است انجام شد. مقادير مختلفي از زمان  
شامل  نمونه  با    1/0و    01/0،  001/0برداری  شد.  گرفته  نظر  در  ثانيه 

ثانيه، مقدار    1/0و سپس    01/0به    001/0برداری از  افزايش زمان نمونه 
متر و در نهايت به   67/3متر به    44/0ترتيب از  دهي بهفاصله از دست

مي دهد با افزايش زمان   متر افزايش يافت که اين موضوع نشان  7/62
نمونه برداری،مقدار فاصله نسبي بين رهگير و هدف افزايش يافته و از  

 مقدار قابل قبول خارج شده است. 

 
 . های مختلفثابت زمانيبه ازای  فاصله نسبي بين رهگير و هدف -34شکل 

Fig. 30. Relative distance between the interceptor and target for 

different sampling times. 

 
1. Processor in the Loop 

2. Arduino 

 در حلقه افزارنرم  یسازشبیه  7. 4
برد   کيه  ک  2Dueآردينو  پردازشگر  کي  روی  1روش پردازشگر در حلقه

مبتنيم   84فرکانس    با (AT91SAM3X8E) پردازندهبر    يکروکنترلر 
 SRAM تيلوبايک 96و    ت حافظه فلشيلوبايک 512  یدارا  ،مگاهرتز

کند و يکار م  ولت 3/3  ین برد با ولتاژ کاري. ااست  شدهانجام  باشديم
ت  ياز قابل و USB دو پورت  ین داراياست. همچن  تاليجيه ديپا 54شامل  

USB OTG   دستگاه  یبرا با    C  کد.  باشديم  يخارج  یهاارتباط 
  ی اجرا   یبرا  3نکيموليس سيکد نو  توسط  نکيموليس از مدل  دشدهيتول

 یافزارسخت   يبانيپشت  یهابسته  ق يکد از طر  نيشد و ا  ديبلادرنگ تول
ساختار   35شکل    .ديگرد  یسازادهيپ  نويآردبرد    یرو  ميصورت مستقبه 

 یها گناليکه در آن س  نشان دادهرا    آردينوو برد    سيمولينک  انيم  يارتباط
پردازش    افتيدر  سيمولينکاز    یورود از  پس  و  فرمان  ،  برد  درشده 

 . شده استبازگردانده  یسازه يشب طي دوباره به مح هدايت

 

 
PIL

Fig. 35. PIL block diagram and actual implementation view of 

the software-in-the-loop. 

 تيقابل  ي و بررس  یشنهاديپ  ت يقانون هدا  يعمل  يابيمنظور ارزبه 
 شدهاستفاده در حلقه  بلادرنگ، از آزمون پردازنده  ط يآن در شرا  یاجرا

تا هدف    ريرهگ  يو فاصله نسب  دينرخ چرخش خط د  ،فرمان شتاب.  است

با شرايط    سينوسيو مانور    یاپلهمانور    برای  باهدف  یريدرگ  یويدر سنار

3. Simulink Coder 
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 یافزارسخت  یسازادهيپ  جي. نتاشده است  سهيمقا  (1) اوليه مطابق جدول
شب استارائه   )41تا    36)   یهادر شکل  یعدد  یسازه يو  دستور    .شده 

د  نرخ   ، شتابفرمان   خط  رهگيچرخش  فاصله  و  هدف،يد  از    ی برا  ر 
  ی هاشکل ، در  و مانور سينوسي   یا پلهمانور  با    باهدف   یريدرگ  یويسنار

 است.  شدهدادهنشان  (41-36)

 : یاپله مانور 

 
 

ديد  مقايسه    - 36شکل   خط  زاويه  تغيير  از  نرخ  و  افزار سخت ی  ساز اده ي پ حاصل  ی 

 . ی ساز ه ي شب 

Fig. 36. Comparison of line-of-sight (LOS) angular rate obtained 

from hardware implementation and simulation. 

 
 . یسازهيشبی و افزارسختی سازادهيپ مقايسه دستور شتاب حاصل از  -37شکل 

Fig. 37. Comparison of acceleration command obtained from 

hardware implementation and simulation. 

 

 . یسازهيشبی و افزارسختی سازادهيپ حاصل از فاصله نسبي مقايسه  -38شکل 

 Fig. 38. Comparison of relative distance obtained from 

hardware implementation and simulation. 

 مانور سینوسی: 

 

از  نرخ تغيير زاويه خط ديد  سه  يمقا  -39شکل   و    یافزارسخت  یسازادهيپحاصل 

 . یسازهيشب

Fig. 39. Comparison of line-of-sight (LOS) angular rate obtained 

from hardware implementation and simulation. 

 

 . یسازهيشبو  یافزارسخت یسازادهيپ حاصل از دستور شتاب سه يمقا -40شکل 

Fig. 40. Comparison of acceleration command obtained from 

hardware implementation and simulation. 

 

   .یسازهيشبو  یافزارسخت یسازادهيپ حاصل از  يفاصله نسبسه يمقا -41شکل 

Fig. 41. Comparison of relative distance obtained from hardware 

implementation and simulation. 

شکل   مقا(39و36)در  د  ن يب  یاسهي،  خط  چرخش  از    دينرخ  حاصل 
 تم يالگور یآمده از اجرادست و مقدار به  نکيموليس  طيدر مح یسازه يشب

رو آردو  یبر  مانور    نويبرد  سناريو  دو   ارائه   سينوسيو    یاپلهبرای 
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همچنشده شکل   ن،ياست.  نتا(40و37)  در  به   جي،  شتاب مربوط  فرمان 
شده افزار نشان داده سخت   ی و اجرا بر رو  یسازه يدر دو حالت شب  یديتول

  ند يفرآ  درو هدف    ريرهگ  نيب  يفاصله نسب  راتيي، تغ(41و38)و در شکل  
  36)های  آمده در شکلدست به  با توجه به نتايج  .اندشده  سهيمقا  یريدرگ
 ی سازادهيپ  تيصحت عملکرد و قابل  که   گرفت  جهينت  تواني ، م(41تا  

 است.  دشدهييتأ يواقع یافزارسخت   طيدر شرا تميبلادرنگ الگور
 

 ی ر یگجهینت 5

ا قانون  يدر  مقاله،  پيهداک  ين  لغزشيبشيت  برا  ي ن مد    ی مرتبه دوم 
هدف  يرهگ  یريدرگ و  صفحه  ر  هدا  .شدهارائه در  ن  يبش يپت  يقانون 

د و  يبر نرخ چرخش خط د  يبا استفاده از سطح لغزش مبتن  یشنهاديپ
لغزشکنترل  از    یريگبهره پد  يمد  توانست  را  يده چتريمرتبه دوم،  نگ 

ق مانور ين دق يا تخمي  یريگاز به اندازه يت را بدون نيحذف و عملکرد هدا
ن يبشيت پيبا قانون هدا  یشنهاديت پيقانون هداهدف بهبود بخشد.  

ج ي، نتاشد  سهيمقا  ط مختلف مانور هدفيمرتبه اول، در شرا  يمد لغزش
داشته و   یهترعملکرد ب  یشنهاديت پيقانون هدانشان داد    یسازه يشب

  ي نوسيشامل مانور پله، س  از مانور هدف  يناش  یهات يدم قطعدر برابر ع
برايهمچن.  است مقاوم    يتصادفو   ز  يآنالک  يعملکرد    ي بررس  ین، 

منظور به ان  ي. در پاانجام شد  ينيبش يپرات افق  ييت نسبت به تغيحساس
پيشنهادی  يعمل  يابيارز هدايت  چارچوب    یساز ادهيپ  ،قانون  در  آن 
از  نرم توليدشده  کد  از  استفاده  با  آردوينو  برد  روی  بر  حلقه  در  افزار 

و  سيمولينک   سينوسي  مانور  سناريو  دو  شد  یاپلهبرای  تطابق  .  انجام 
  ، یعدد  یسازه يشب  جيبا نتا  یافزارسخت   یسازادهيآمده از پدستبه   نتايج

صح قابل  حيعملکرد  الگور  یاجرا  تيو  شرا  تميبلادرنگ  در    ط ي را 
 ی در کاربردها  توان ي منشان داده شد  د و  کر  دييتأ  يواقع  یافزارسخت 

 . ردياستفاده قرار گ مورد يعمل

 تعارض منافع 

 . است گونه تعارض منافع توسط نويسندگان بيان نشده هيچ 
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