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Variations in flight parameters and inherent uncertainties in aerodynamic 

systems have a profound effect on the performance and stability of missile 

autopilot systems. The main objective of this research is to improve the 

performance of the autopilot under parametric uncertainties and varying 

flight conditions. To achieve this, a multiple-model adaptive control 

(MMAC) approach is proposed, whose main innovation lies in the 

simultaneous integration of switching and adaptive adjustment mechanisms 

within an model bank. This method, while maintaining system stability, 

allows for rapid selection of a model close to the actual behavior of the 

system, and by updating control parameters in real time, it provides faster 

response, less error, and higher stability than classical adaptive methods. 

This structure enables the controller to automatically select the most 

appropriate model by continuously comparing the model responses with the 

actual system behavior and retuning the control parameters accordingly. As 

a result, system stability against rapid parameter variations and nonlinear 

flight dynamics is significantly enhanced, while maintaining adaptability 

over a wide range of operational conditions. For validation, the proposed 

control method is compared with the model reference adaptive control 

(MRAC) strategy in a MATLAB/Simulink environment. Simulation results 

indicate that the proposed MMAC reduces settling time by approximately 

70%, minimizes the steady-state error to nearly zero, and decreases the 

RMSE value by over 50% compared to MRAC. These improvements clearly 

demonstrate the superiority of the proposed design in terms of convergence 

speed, robustness, and tracking accuracy, particularly under rapidly 

changing or highly maneuvering flight conditions. 
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  ک ی کانال فراز    لوت ی اتوپا   ی مدل چندگانه برا   ی ق ی کننده تطب کنترل   ی طراح 

 ی پارامتر   ی ن ی جسم پرنده تحت نامع 

  2سعید نیازی و  *1علیرضا طلوعی

 ، ايرانتهران ،یهوافضا، دانشگاه شهيد بهشت یهاي نوين و مهندسدانشيار، دانشکده فناوري  -1

 ، ايران تهران ،یبهشت ديهوافضا، دانشگاه شه یو مهندس نينو يها ي دانشکده فناور ،يدکتر يدانشجو -2
 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1404ارديبهشت   21دريافت 
 1404آذر   22بازنگري 
 1404آذر   26پذيرش 

 1404 بهمن 28انتشار اولين 
 

 های كلیدی:  واژه 

 کنترل پرواز  ستميس
 موشک   لوتياتوپا

 مدل چندگانه  یقيکنترل تطب
 ي پارامتر ینينامع

 سويچينگ و تنظيم

  ي داريبر عملکرد و پا  يريچشمگ  ريتأث  یکيناميروديآ  يهاسامانه   ی ذات  ي های نيو نامع  يپرواز  يپارامترها  راتييتغ 
  ي پارامتر   يهای نيدر حضور نامع  لوتيپژوهش، بهبود عملکرد سامانه اتوپا  نيخلبان خودکار موشک دارند. هدف ا

ارائه    (MMAC)مدل چندگانه    یقيتطب  کنترلبر    یمبتن  یراستا، روش  ن ياست. در ا  ي پرواز  ريمتغ  طيو شرا
   بانک مدل است.   کيدر قالب    ی قيتطب  ميو تنظ  نگيچي زمان سازوکار سوئهم   بيآن، ترک  یاصل  يشده که نوآور

پا  یقيروش کنترل تظب انتخاب سر  ستم،يس  ي داريمدل چندگانه ضمن حفظ  به رفتار    ک يمدل نزد  ع يامکان 
کمتر و    يخطا  تر،ع يکنترل، پاسخ سر  ي پارامترها  يالحظه   یروزرسانو با به   سازد ی سامانه را فراهم م  یواقع

  دهد ی کننده امکان مساختار به کنترل  نيا.  کندی م  جاديا  ک يکلاس  یقيتطب  يهانسبت به روش   يبالاتر  يداريپا
مقا با  واقعپاسخ مدل   يالحظه   سه يتا  رفتار  با  به  نيترک ي نزد  ستم،يس  ی ها  را  انتخاب و    رتصومدل  خودکار 
بازتنظ  یکنترل  يپارامترها بد  م يرا  تغ  ستميس  ي داريپا  ب،يترتني کند.  برابر  و شرا  ع يسر  راتييدر    ط يپارامترها 

  ی ات يعمل  طياز شرا  یعيانطباق آن در گستره وس  تيو قابل  ابديی م  شي افزا  یطور قابل توجهپرواز به   یرخطيغ
 یقيبا کنترل تطب  MATLAB/Simulink  ط يدر مح يشنهاديعملکرد، روش پ  یابيارز  يبرا  .شودی حفظ م

  سه يدر مقا  يشنهاديکه روش پ  دهدی نشان م  هايسازهيشب  جيشده است. نتا  سهيمقا  (MRAC)مدل مرجع  
  ر به صفر رسانده و مقدا   باًيماندگار را تقر  يدرصد کاهش داده، خطا  ۷0، زمان نشست را تا حدود  MRACبا  

RMSE  ب ا  50از    شيرا  است.  داده  بهبود  طراح  يبرتر  انگريب  جينتا  نيدرصد  نظر سرعت    شدهیروش  از 
  است. يپرواز ديشد يو مانورها ريمتغ طي در شرا یابيو دقت رد يداريپا ،يیهمگرا
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 مقدمه .1 

سيستم کنترل پرواز يک موشک هدايت شونده، يکی از اجزاي حياتی 
و حساس در عملکرد و دستيابی به هدف نهايی است. اين سيستم، 

عهده دارد تا مسئوليت هدايت و کنترل حرکت و جهت موشک را بر  
سيستم   .صورت دقيق و کارآمد به هدف مورد نظر خود برسد بتواند به 

هدايت  موشک  پرواز  و کنترل  اجزا  از  بسياري  ترکيب  از  شونده، 
تکنولوژي هاي پيشرفته تشکيل شده است. اين اجزا شامل سنسورها، 

ها هاي محاسباتی و الکترونيکی، محرک ها، سيستم فرستنده و گيرنده 
هاي مختلف است که با همکاري و تعامل موثر، موشک و مکانيسم 

می  هدايت  مناسب  مسير  در  پارامترها  . کنندرا  و   ن ي نامع   ي درباره 
توجه  د ي با  ، جسم پرنده مانند موشک  کي   خلبان خودکار ناشناخته در  

باشند.   ني نامع   يمتعدد   ل ي پارامترها ممکن است به دلا   ن ي داشت که ا 
ا   یبرخ   تواندی م که    یهواشناس   طي شرا  از:   عبارتند  لي دلا   ن ي از 
عوامل   ري ناشناخته در سرعت و جهت باد، توربولانس و سا   یرات يي تغ 

م   جادي ا   یهواشناس  که  رفتار    ي ر ي تأث   تواندی کند  داشته   موشکبر 
ممکن   موشک در    که   مختلف   ي ها و سنسورهاعملکرد سامانه ،  باشد

 رنديقرار بگ   يی در مواجهه با خطاها   ا ي داشته باشند    ی است دقت ناقص 
م  پارامترها   تواند ی که  شود   ني نامع   ي به  خودکار   .منجر  عملکرد 

پارامترها   ی ممکن است برخ  ز ي ها نآن که در صورت وجود    ها ستم ي س 
نامع  ا   ني را  بر  مختلف   يها ستم ي س   ني ب   یهماهنگ نا   ن،ي کند. علاوه 

 .منجر شود   تي به عدم قطع  تواند ی م  ز ي ن 

پارامترها    نيدر ا  یني، نامعنيز  حمله و سرعت موشک  هيمورد زاو  در
ز  ليدلبه  دهد  تواند ی م  ريعوامل  سرعت  :رخ  در موشک   ، اختلاف  ها 

سرعت  ريمس با  خود  م  اريبس  يهاحرکت  حرکت  اکنندیبالا    ن ي. 
سرعت    جه،يکنند و در نت  رييتغ  ريها ممکن است در طول مسسرعت 

مانند آب و هوا، دما و    يجو  طيشرا   .باشد  نيموشک ممکن است نامع
م هوا  تغ  توانندی فشار  زاو  رييبه  و  سرعت  منجر    ه يدر  موشک  حمله 

سامانه،  ستميس  يخطاها  .شوند موشک،   تيهدا  يهادر  کنترل  و 
نامع  توانند یها مخطاها و عدم دقت  زاو  ینيبه  حمله و سرعت    هيدر 
ها استفاده  هاي مقابله با اين نامعينیحليکی از راه  .موشک منجر شوند

کننده کنترل  بهاز  تطبيقی  مدلهاي  در  ويژه  تطبيقی  چندگانه  هاي 
 باشد.خلبان خودکار موشک می

هاي چندگانه در تئوري کنترل با معرفی موضوع استفاده از مدل
نخستين بار براي بهبود دقت    19۷0فيلترهاي کالمن چندگانه در سال  

اين   در همه   .[2,  1]  شد  کار گرفتهو بهتخمين در مسائل کنترل مطرح  
نشد.  گزارش  پايداري  نتايج  يعنی سوئيچينگ،    1986سال    در  موارد 

و در   معرفی شد  Martensson  توسطسوئيچينگ در کنترل تطبيقی  
در طول    .[3]تحقيقات بعدي در اين خصوص صورت پذيرفت    ،ادامه

غيرمستقيم اين سوئيچينگ  و  مستقيم  سوئيچينگ  طرح  دو  زمان 
مستقيم   سوئيچينگ  در  شد.  به    [4]پيشنهاد  سوئيچينگ  مکانيزم 

طور متوالی و بدون هيچ محدوديتی سوئيچينگ  صورت بود که بهاين
برده شد که   زود پی  اما خيلی  بيفتد  اتفاق  بعدي  به کنترلر  مستقيماَ 

طرح از  چنين  غيرمستقيم  سوئيچينگ  ندارند.  عملی  کاربرد  هايی 
کنترلر مدل کدام  به  و  زمانی  چه  که  اين  تعيين  براي  چندگانه  هاي 

سوئيچينگ اتفاق بيفتد براي کاربردهاي عملی مورد توجه قرار گرفت.  
پيشنهاد شد و سپس    1988در سال    Middletonاين طرح ابتدا توسط  

شد  Wellerو     Morseتوسط طرح   .[5-۷]  اصلاح  از  استفاده 
تنظيم و  مدل  سوئيچينگ  از  استفاده  توسط  با  ابتدا  چندگانه  هاي 

Narendra    او  طور گسترده توسط  ارائه شد و سپس به   1992در سال
استفاده از    Morse. در همان زمان  [8-10]  مطالعه قرار گرفتمورد  
براي سوئيچينگ مورد مطالعه قرار داد  هاي چندگانهمدل را  ي ثابت 

هاي گوناگون مثل اي در زمينههر دو روش کاربردهاي گسترده .[11]
طور به طور که گفته شد  همان.  [13,  12]  مسائل کنترل پرواز پيدا کردند

ي ها موشک  اجسام پرنده مانندو ناشناخته در    نينامع  يپارامترها   ،یکل
متعدد  توانندی م  شوندههدايت عوامل  شرا  یناش  ياز  که    ط يشوند 

برخ  ستميس  يخطاها  ،یهواشناس سنسورها  دقت  ا  یو  عوامل   نياز 
روش هستند از  يکی  کننده.  کنترل  طراحی  در  استفاده  مورد  ها  هاي 

هاي تطبيقی يا کنترل کننده  [14]  سازيهاي بهينهاستفاده از الگوريتم
نامعينی حضور  در  قطعيتبهينه  عدم  و  ادامه .  [15]هستند    هاها   در 

هاي چندگانه براي کنترل  در زمينه مدل  گستردهها و تحقيقات  تلاش 
 . [16-19] تطبيقی انجام شد
پژوهش با    يبرا  یمختلف  ي هاروش  ن،يشيپ  يهادر  مقابله 

اند. از شده  یکنترل پرواز معرف  ي ها ستميدر س  يپارامتر  يهاینينامع
تطب کنترل  )   یقيجمله،  مرجع  پرکاربردتر  یکي(  MRACمدل    ن ياز 

کنترلروش آن،  در  که  است  بوده  سعها    ی خروج  کندیم  یکننده 
در مواجهه   MRACحال،  نيا  بارا با مدل مرجع همگرا کند.    ستميس

  یکه مقدارده  یطيدر شرا  زيپارامترها و ن  یو ناگهان  عيسر  راتييبا تغ
دارد و ممکن است به   يترفينباشد، عملکرد ضع قيپارامترها دق هياول
روش   يخطا  ايموقت    يداريناپا ادامه،  در  شود.  منجر   ي هاماندگار 
مشکل ارائه شدند، اما    نيرفع ا  يثابت برا  يهامدل   نيب  نگ يچيسوئ

کنترل و استفاده محدود از   گنالي س  یوستگيناپ  ليدلبه   زيها نروش  نيا
 داشتند.  تيمحدود یعمل  يها، در کاربردهااطلاعات مدل 

  یقيفوق، روش کنترل تطب  ي هایرفع کاست  يپژوهش، برا  نيا  در
است که در    افتهيتوسعه    ديجد  ي ( با ساختارMMACمدل چندگانه )

پارامترها   یقيتطب  ميها و تنظمدل  نيب  نگيچيهمزمان سوئ  بيآن ترک
قالب   به  کيدر  ابانک مدل هوشمند  است.  روش ن يکار گرفته شده 

به رفتار   کيمدل نزد  عيانتخاب سر  ان امک  ستم،يس  يداريضمن حفظ پا
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 ي پارامترها  يالحظه   یروزرسانو با به  سازدی سامانه را فراهم م  یواقع
سر پاسخ  پا  يخطا  تر،عيکنترل،  و  به   ي بالاتر  يداريکمتر  نسبت 

بدکندیم  جاديا  کيکلاس  یقيتطب  يهاروش روش    ب،يترتني. 
 یو ناگهان  ديشد  يپارامتر  راتييکه تغ   یطيقادر است در شرا  يشنهاديپ

 ارائه دهد.  یقياعتماد و دقعملکرد قابل دهد،یرخ م

-1خواهد بود:    یشامل دو بخش اصل  روند حل مسئلهاين مقاله و  
  افزارموشک مورد نظر با استفاده از نرم  یکيناميروديآ  ب يستخراج ضراا

Missile Dotcom    افزار پرواز با استفاده از نرم   يسازه يبخش شب  -2و
Matlab/Simulink  موشک    تيهدا  ستميس  یعني کامل  کنترل  و 

 جستجوگر معلق  یعنيآن    یمهم و اصل  يهاخش شونده که بتيهدا
هدا[20-22] قانون  تناسبی  تي،  اناوبري  و  خودکار  خلبان    م ي رفري، 

  ب يترته ب  [23] ي و ردياب هدف موشک شامل معادلات سه درجه آزاد
  تطبيقی   با استفاده از روش کنترل  بعد شود. در مرحله  ی در نظر گرفته م

 ي سازه يشب  جيگردد و نتایم  یطراح  خلبان خودکار فراز  مدل چندگانه
 . شودیم سهيمقا گريمرسوم د يهاش با رو

 آشنایی موشک مورد مطالعه .2 

  54- م ي ا گيريم موشک هوا به هواي در نظر می براي بررسی موشکی که 
است    ي هوا مجهز به رادار دوربرد   به   موشک هوا باشد. اين  می   کس ي فون 

موشک تا حدود    ن ي . ا شود ی نصب و استفاده م   14- اف   ي ها که در جنگنده 
و قطر    لوگرم ي ک   4۷0تا    450ماخ، وزن    5برد، حداکثر سرعت    لومتر ي ک   160
آمده است.    1مشخصات موشک مورد مطالعه در جدول    دارد.   متر ی ل ي م   380

به اين دليل اين موشک انتخاب شده است که برد خيلی زيادي دارد و در  
تغييرات ارتفاع بيشتري را تجربه کرده و در    ، هنگام پرواز به سمت هدف 

 کند. نتيجه با تغييرات بيشتري در پارامترهايش دست و پنجه نرم می 

 . [24]  مشخصات موشک مورد مطالعه -1جدول 

.]24[ ssilestudied miSpecifications of the  Table 1. 

Kg 450 Mass 
m 4 Length 
cm 38 Diameter 
Kg 61 Warhead weight 
cm 91 Wing span 
Km 160 Operational range 

Km 30 Flight ceiling 
Km 24 Flight altitude 

Mach 5 Maximum speed 

 سازی موشک برای استخراج ضرایب  مدل  .3 

افزار هاي قبل موشک در نرم در اين قسمت با توجه به معلومات بخش 
عنوان  ه ب گردد و سپس چند داده  سازي می است مدل  MD که بر پايه  نجم 

ايروديناميکی   نرم ضرايب  اين  می از  استخراج  در   .شود افزار  که 
 يکانتورها   1کنيم. براي نمونه در شکل  ها استفاده می ها از آن سازي شبيه 

سازي  پس ازمدل   05/2و ماخ    5حمله    ه ي فشار وارد بر بدنه موشک در زاو 
 افزار مورد نظر نشان داده شده است. موشک در نرم 

 

 . 2/ 05و ماخ  5کانتورهاي فشار وارد بر بدنه موشک در زاويه حمله  -1شکل 

Fig. 1. Pressure contours on the missile body at an angle of 

attack of 5° and Mach 2.05. 

سازی معادلات سه درجه  سازی و شبیهمدل .4 

 آزادی موشک 

در هاي آيروديناميکی حرکت جسم صلب  براي محاسبه نيروها و ممان
زير روابط  از  ممانه )ب  صفحه  و  نيروها  چگالی،  استفاده    ها(ترتيب 

بعدي موشک را جسلم   2کنيم. دقت داشته باشيد که براي درگيري  می
 .[25] ايمصلب در صفحه در نظر گرفته 

(1) 𝑄 =
1

2
𝜌𝑉𝑚

2 

(2) 

𝐹𝑥 = 𝑄 (𝐶𝑥𝛼 + 𝐶𝑥𝑒𝑙)𝑆𝑟𝑒𝑓 + 𝑇𝑟𝑢𝑠𝑡 

𝐹𝑧 = 𝑄 (𝐶𝑧𝛼 + 𝐶𝑧𝑒𝑙)𝑆𝑟𝑒𝑓  

𝑀 = 𝑄 (𝐶𝑚𝛼 + 𝐶𝑚𝑒𝑙 + 𝑞𝐶𝑚𝑞)(𝑆𝑟𝑒𝑓𝑑𝑟𝑒𝑓) 

 م ياگرفته موشک را جسلم صلب در صفحه در نظر  با توجه به اينکه  
حرکت انتقالی در جهات    2درجه آزادي خواهد داشت    3بنابراين موشک  

X , Y   صورت  هها بو يک حرکت دورانی و چرخشی که معادلات آن
 . [25] باشندزير می

(3) 

𝑢̇ =
𝐹𝑥

𝑚
− 𝑔 𝑠𝑖𝑛 𝜃𝑏 − 𝑞𝑤 

𝑤̇ =
𝐹𝑧

𝑚
+ 𝑔 𝑐𝑜𝑠 𝜃𝑏 + 𝑞𝑢 

𝑞̇ =
𝑀

𝐼𝑦𝑦

 

آوردن موقعه ب  يبرا بدن  تيدست  به    یموشک، دستگاه مختصات  را 
دليل اينکه معادلات بالا در ه ب  ميکنیم  ليتبد  ینيدستگاه مختصات زم
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کار را اند. با استفاده از ماتريس انتقال زير ايندستگاه بدنی نوشته شده 
 : [25] دهيمانجام می 

(4) [
𝑐𝑜𝑠 𝜃𝑏 𝑠𝑖𝑛 𝜃𝑏

− 𝑠𝑖𝑛 𝜃𝑏 𝑐𝑜𝑠 𝜃𝑏
] 

با استفاده از روابط زير سرعت خطی موشک را در دستگاه مختصات  
 :[25] آوريمدست میه زمينی ب

(5) ue = u (sin θb cos θb) 

(6) we = w (−sin θb cos θb) 

درگ صفحه  يريهندسه  در  هدف  و  گرفتن   موشک  نظر  در  با 

 باشد: می 2شماره صورت عکس  ه محور بجستجوگر معلق تک 
درگ  صفحه   ي ر ي هندسه  در  هدف  و  که  2)شکل    موشک   )

زاويه    𝜎𝑔  زاويه وضعيت موشک،   𝜃𝑏  شوند: زواياي زير تعريف می 

  و   زاويه خط ديد،   𝜃𝑠،  زاويه ديد   𝜎𝐿  خطاي خط ديد،   ε  گيمبال، 

𝜃̇𝑠   .نرخ خط ديد 

يک   کنترل  و  هدايت  سيستم  بلوکی  هدايت شماتيک  موشک 
هاي مختلف با در نظر گرفتن جستجوگر و اتوپايلوت شونده با قسمت 

که در اين مقاله مورد استفاده قرار گرفته است نشان    3شرح شکل  ه ب
 . داده شده است

 
 . تک محور مباليموشک و هدف در صفحه با در نظر گرفتن جستجوگر ج  يري هندسه درگ -2شکل 

Fig. 2. Engagement geometry of the missile and target in the plane, considering the single-axis gimbal seeker. 

 

 . شونده تي و کنترل موشک هدا  تيهدا  ستميس یبلوک کيشمات -3شکل 

Fig. 3. Block diagram schematic of the guidance and control system of the guided missile. 
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دهد  مدل اتمسفري که درگيري بين موشک و هدف در آن رخ می
در نظر  (یالمللن ي)اتمسفر استاندارد ب ISAرا تخمينی از مدل اتمسفري 

 کنيم: به دو ناحيه زير تقسيم میگيريم که فضا را می

، دما با تغيير  کيلومتري  11از سطح دريا تا ارتفاع  :  ناحيه تروپسفر (1
 . کندصورت خطی تغيير می ه ارتفاع ب

استراتسفر (2 پايينی  و  تروپسفر  بالايی  ارتفاع  ناحيه  از   :11  
 .شودکيلومتري دما ثابت فرض می  20کيلومتري تا 

ب  هدف نقطه صورت  ه را  صفحه  ياجرم  آزاد  2  -  در  تنها درجه  و  ي 
 گيريم:ي آنرا در نظر می بعد 2 کينماتيس

 باشد: صورت زير میه ب)موقعيت(  هدف روابط سينماتيکی دو بعدي

(۷) 
𝑥̇𝑡 = 𝑉𝑡  cos 𝜃𝑡 

𝑧̇𝑡 = −𝑉𝑡 sin 𝜃𝑡 

ثابت و  (  𝑉𝑡)هدف با سرعت    حرکت مستقيم الخط و سرعت ثابت 
 ( 𝜃𝑡)  زاويه ثابت نسبت به افق

(8) 
𝑉𝑡 = 𝑉𝑡0 

𝜃𝑡 = 𝜃𝑡0 

هدف با سرعت متغير و زاويه  (  𝑀)دار  حرکت مستقيم الخط و شتاب 
 ثابت نسبت به افق 

(9) 
𝑉𝑡 = 𝑉𝑡0 + 𝑀𝑡 

𝜃𝑡 = 𝜃𝑡0 

نسبت به    (𝐶)   اي هدف با سرعت ثابت و زاويه متغيرحرکت دايره
 افق

(10 ) 

𝑉𝑡 = 𝑉𝑡0 
𝜃𝑡 = 𝜃𝑡0 + 𝐶𝑡 

𝐶 =
𝑛𝑡 ∗ 𝑔

𝑉𝑡

 

زاويه متغيرحرکت   و  ثابت  با سرعت  𝐷)   سينوسی هدف  𝑠𝑖𝑛 𝜔 )  
 نسبت به افق 

(11 ) 

𝑉𝑡 = 𝑉𝑡0 

𝜃𝑡 = 𝜃𝑡0 + 𝐷 𝑠𝑖𝑛 𝜔𝑡 

𝜔 =
2𝜋

𝑇
  

𝐷 =
𝑛𝑡 𝑔𝑇

𝑉𝑡  (2𝜋)
 

می  نظر  در  آن  حل  و  مسئله  اين  در  که  به فرضياتی  ذيل  گيريم  شرح 
 باشد: می

نم  نيزم است،  فضای صاف  در  و  است.   ینرسيا  يچرخد  از    ثابت 
زاو مموتور صرف   ياهيمومنتوم  تقارن    x-yصفحه    شود.ینظر  صفحه 

  يراستا  صفر هستند.  yz , xyینرسيا  يهاممان   نيموشک است بنابرا

 یناش  يهاممان  نيکند بنابرایاز مرکز جرم موشک عبور م  قايپيشران دق
در نظر    PN  ی تيقانون هدا  و  مباليجرا    جستجوگر   از پيشران صفر است.

 گيريم.در نظر می ISAگيريم. مدل اتمسفري می

شبيه  تحت  )کنترل موشک  کنترل  دم  نوع  از  و  هوا  به  هوا  سازي 
اثر باشد.  آيروديناميکی( می در  موشک جسم صلب است. جسم صلب 

فرض باعث حذف اثرات   نيدهد. ای نم یشکل رييتغ چگونهيبارگذاري ه
  گردد.یاز معادلات م کيروالاستيآ

آ دارد.  یکيناميروديتقارن  وجود  چرخش  کانال  دبه   در    گريعبارت 
م نی فرض  که  ممان  روهايشود  آو  تغ  یکيناميروديهاي    تيموقع  ر ييبا 

معادلات .  آزاد، ثابت بمانند  انيچرخش موشک نسبت به بردار سرعت جر
 ک يناميروديآ.  اندنوشته شده   یحرکت موشک در دستگاه مختصات بدن

. ضرايب آيروديناميکی موشک شودیدر نظر گرفته م  یرخطيموشک غ
 دهيم. آوريم و مورد استفاده قرار می دست می ه ب  MDافزاررا از نرم 

 كننده تطبیقی مدل چندگانه طراحی كنترل  .5 

در اين قسمت با استفاده از مفاهيم اساسی کنترل کلاسيک و بر مبناي 
به موشک، کنترل کننده براي  توابع خطی شده مربوط  نياز  هاي مورد 

سازي سه درجه آزادي ارائه  طی مسير موشک طراحی و بر روي شبيه 
پياده قبل  بخش  در  گرافشده  نتايج  نهايتاً  و  از سازي  حاصل  هاي 

گيرد. در گام بعد کنترل تطبيقی مدل سازي مورد بررسی قرار می شبيه 
 سازي خواهد شد. چندگانه بر روي اين توابع پياده

  کننده که در آن کنترل  است  کنترلی  تطبيقی در واقع روش  کنترل
 ابتدا  در   پارامترهاي آن  کنترلی که  سيستم   يک  با  بايست خودش رامی

   .تطبيق دهد  نامشخص است و يا دائماً در حال تغيير است
شود روش  عنوان کنترل تطبيقی ياد می ه هايی که از آن ب يکی از روش 

هاي روش، عمل سوئيچ بين مدل در اين    . ( 4)شکل  باشد سوئيچينگ می 
تعداد   روش   اين در  گيرد تا بهترين مدل انتخاب شود.  مختلف انجام می 

يابد. يکی ديگر از طور نمايی با ابعاد بردار پارامتر مجهول افزايش می به 
هاي پيشين اين است که اطلاعات ارائه شده خيلی روش   مشکلات عمده 

 . شوند گيري پروسه استفاده می ها در تصميم کمی توسط همه مدل 
روش از  ديگر  مدليکی  از  استفاده  با  تطبيقی  کنترل  هاي  هاي 

روش تنظ  نگ يچيسوئ  چندگانه  يعنی  می  م يو  قبلی  روش  در  باشد. 
ارائه شده توسط همه مدل را نمی سوئيچينگ، اطلاعات  براي  ها  توان 

طور همانکار برد. علاوه براين  طور مؤثر بهشناسايی و کنترل پلنت به
است،   شده  مشاهده  عملی  کاربردهاي  از  بسياري  در  ناپيوستگی  که 

هاي متوالی در مسائل عملی نامطلوب سيگنال کنترل تحت سوئيچينگ 
است که  هاي قبلی ايندر نهايت يک ويژگی مشترک تمام روشاست.  

شناسايی و کنترل به شدت همراه با هم هستند. مدل شناسايی انتخاب  
براي   کمی  آزادي  دو  اين  و  کند  می  ديکته  را  کنترلر  انتخاب  شده، 
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هاي کنند. در هردو روش سوئيچينگ بين مدلهاي جديد ايجاد میطرح
هاي هاي تطبيقی و ثابت تعداد مدلثابت و سوئيچينگ و تنظيم بين مدل

 ثابت است.  𝑐ابعاد بردار پارامتر است و  𝑛است که در آن  𝑐𝑛مورد نياز

اين روش   به کدام کنت  یچه زمانيعنی    نگيچييسودر  کننده رلو 
 شود   ميه تنظظکدام مقدار پارامتر در هر لحيعنی    نگيونيتو    ميکن  چييسو

 (. 5)شکل 

 
 . ثابت يهامدل نيب نگيچييسو -4شکل 

Fig. 4. Switching between fixed models. 

 
 .ثابت و یق يتطب يهامدل نيب نگيچييسو -5شکل 

Fig. 5. Switching between adaptive and fixed models. 

هاي کنترل تطبيقی کلاسيک  روش تطابق مرتبه اول يکی از روش 
مجهول   پلنت  کنترل  و  شناسايی  براي  مدل  يک  از  آن  در  که  است 

می مرتبه  استفاده  پلنت  يک  براي  روش  اين  بخش  اين  در    nشود. 
معادلات حالت سيستم، مدل مرجع   .[20]دهيم  درحالت کلی توضيح می

 صورت زير درنظر بگيريد: و مدل شناسايی را به 

(12 ) 𝑥̇𝑃(𝑡) = 𝐴𝑥𝑝(𝑡) + 𝑏𝑝𝑢(𝑡) 

(13 ) 𝑥̇𝑚(𝑡) = 𝐴𝑚𝑥𝑚(𝑡) + 𝑏𝑟(𝑡) 

(14 ) 𝑥̇𝐼(𝑡) = 𝐴𝑚𝑥𝐼(𝑡) + (𝐴𝐼(𝑡) − 𝐴𝑚)𝑥𝑝(𝑡)

+ 𝑏𝑢(𝑡) 
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آن  در  ,𝐴𝑖(𝑡)که  𝐴𝑚, 𝐴𝑝 ∈ 𝑅𝑛×𝑛    سطر و  هستند  همراه  فرم  به 
به  به آخرشان  𝜃𝑝صورت  ترتيب 

𝑇 = [𝑎𝑝1, 𝑎𝑝2, . . . , 𝑎𝑝𝑛]   ،  𝜃𝑚
𝑇 =

[𝑎𝑚1, 𝑎𝑚2 , . . . , 𝑎𝑚𝑛]  و  𝜃𝐼
𝑇 = [𝑎𝐼1, 𝑎𝐼2, . . . , 𝑎𝐼𝑛]   و  می باشد 

𝑏 = [0,0, . . . ,0,1]𝑇  پارامترهاي  .𝑎𝑝1, 𝑎𝑝2, . . . , 𝑎𝑝𝑛   مجهول
 𝜃𝑝هستند و بايد تخمين زده شوند. با فرض اين که کران بالا و پايين  

هستند   𝜃𝑝معلوم  ∈ 𝑆𝜃 = {𝜃̱𝑝 ≤ 𝜃𝑝 ≤ 𝜃̄𝑝}    ورودي تعيين  هدف 
𝑢(. همه  ( تا  است  پلنت  و  سيگنال  از  باشند  کراندار  ها 

𝑙𝑖𝑚𝑡→∞( 𝑥𝑝(𝑡) − 𝑥𝑚(𝑡)) = پارامتري 0 خطاي  تعريف  با   .
𝜃𝐼(𝑡)صورت  به  − 𝜃𝑝 = 𝜃̃(𝑡)    شناسايی خطاي  𝑥𝐼(𝑡)و  −

𝑥𝑝(𝑡) = 𝑒(𝑡)  صورت زير نوشت: توان به ، معادله خطا را می 

(15 ) 𝑒̇(𝑡) = 𝐴𝑚𝑒(𝑡) + 𝑏𝜃̃𝑇(𝑡)𝑥𝑝(𝑡) 

,𝑉(𝑒  با درنظرگرفتن تابع لياپانوف 𝜃̃) = 𝑒𝑇 𝑃 𝑒 + 𝜃̃𝑇𝜃̃   و با انتخاب
 صورت زير:قانون تطبيق به 

(16 ) 𝜃̇(𝑡) = −𝑥𝑝(𝑡) 𝑒𝑇( 𝑡)𝑃𝑏 

می  منفی  لياپانوف  تابع  نشانمشتق  اين  که  پايداري  شود  دهنده 
شناسايی   خطاي  کرانداري  و  است  خطاي   𝑒(𝑡)شناساگر  و 

درنتيجه    𝜃̃(𝑡)پارامتري  می  𝜃(𝑡)و  تضمين  تضمين کند.  را  براي 
کرانداري   درنتيجه  و  پلنت  را    𝑥𝑝(𝑡)پايداري  فيدبک  کنترل  قانون 

 کنيم: صورت زير انتخاب می به 

(1۷ ) 𝑢(𝑡) = 𝑘𝑇(𝑡)𝑥𝑝(𝑡) + 𝑟(𝑡) 

𝑘(𝑡)که در آن = 𝜃𝑚 − 𝜃𝑖(𝑡)  . 

توان نشان داد که حالت  با استفاده از مباحث استاندارد کنترل تطبيقی می
𝑥𝑝(𝑡)    پلنت، حالت مرجع𝑥𝑚(𝑡)   کند ومجانبی رديابی می   طوررا به 

𝑙𝑖𝑚𝑡→∞ 𝜃𝐼 (𝑡) = 𝜃𝑝. 
يک   براي  دوم،  مرتبه  تطابق  برپايه  چندگانه  مدل  تطبيقی  روش  در 

  شود: صورت زير استفاده می مدل شناسايی به   n+1، از  nسيستم از مرتبه  
[20] 

(18 ) 𝑥̇𝑖(𝑡) = 𝐴𝑚𝑥𝑖(𝑡) + (𝐴𝑖(𝑡) − 𝐴𝑚)𝑥𝑝(𝑡)

+ 𝑏𝑢(𝑡) 

𝜃𝑖است و   به فرم همراه  𝐴𝑖(𝑡)که در آن
𝑇 = [𝑎𝑖1, 𝑎𝑖2, . . . , 𝑎𝑖𝑛]   و

𝑏 = [0, . . . به   [0,1, اوليه  𝑥𝑖(𝑡0)صورتشرايط  =

𝑥𝑝(𝑡0), 𝑒𝑖(𝑡0) =  است.  0
به  پارامتري  خطاي  تعريف  𝜃𝑖(𝑡)صورت  با  − 𝜃𝑝 = 𝜃̃(𝑡)    خطاي و 

𝑥𝑖(𝑡)شناسايی   − 𝑥𝑝(𝑡) = 𝑒𝑖(𝑡)   به را  لياپانوف  زير  تابع  صورت 
 شود:درنظرگرفته می 

(19 ) 𝑉(𝑒𝑖 , 𝜃̃𝑖) = 𝑒𝑖
𝑇𝑃𝑒𝑖 + 𝜃̃𝑖

𝑇
𝜃̃𝑖 

 𝑃يک تابع لياپانوف براي هرمدل شناسايی وجود دارد که در آن  
𝐴𝑚ماتريس مثبت معين در معادله لياپانوف

𝑇 𝑃 + 𝑃𝐴𝑚 = −𝑄    است و
𝑄 = 𝑄𝑇 > 0. 

 صورت:به  𝜃̃𝑖(𝑡)با تعريف قانون تطبيق پايدار براي تنظيم 

(20 ) 𝜃̇𝑖(𝑡) = −𝛾𝑒𝑖
𝑇(𝑡)𝑃𝑏 𝑥𝑝( 𝑡) , 𝛾 > 0 

𝑉̇(𝑒𝑖گيري از معادله  و مشتق , 𝜃̃𝑖) = − 𝑒𝑖
2( 𝑡) < بنابراين خروجی   0

و خطاهاي تخمين کراندارند. علاوه براين با استفاده از مباحث استاندارد  
∞→𝑙𝑖𝑚𝑡بر پايه لم باربالات   𝑒𝑖 (𝑡) =   𝑥𝑝(𝑡)  بنابراين حالت پلنت  0

مرجع   )𝑥𝑚حالت  𝑡)   به می  طوررا  رديابی  علاوه مجانبی  براين    کند. 
)𝑟اگر 𝑡)  داشت خواهيم  باشد،  پايا  ∞→𝑙𝑖𝑚𝑡تحريک  𝜃𝑖 (𝑡) = 𝜃𝑝    از
 کنند.رو همه خطاهاي شناسايی به صفر ميل میاين

در روش کنترل تطبيقی مدل چندگانه به روش سوئيچينگ و تنظيم  
شود. در اين روش تعداد زيادي از هر دو مدل ثابت و تطبيقی استفاده می

اند و بر اساس  از مدل هاي ثابت در يک ناحيه عدم قطعيت پخش شده
عنوان  ها در هر لحظه بهها،يکی از مدلهاي پلنت و مدلمقايسه پاسخ

مناسب  و  از  بهترين  يکی  از  استفاده  با  پلنت مجهول  براي  مدل  ترين 
عمکرد  انديس  تاربع  می  𝐽هاي  خطا   شود.انتخاب  انتگرال  هزينه  تابع 

𝐽𝑖(𝑡) = ∫ ‖𝑒𝑖(𝑡)‖2𝑑𝜏
𝑡

𝑡0
نويسنده   از  بسياري  توسط  بهکه  عنوان  ها 

کار گرفته شده نيز در اين مقاله مورد استفاده ه يک شاخص عملکرد ب
قرار گرفته است. در سوئيچينگ و تنظيم يک مدل تطبيقی از موقعيت 

می اوليه  مقداردهی  شده  انتخاب  ثابت  بعدي مدل  پارامترهاي  و  شود 
يک مدل   کند. يک مدل تطبيقی آزادکنترل مورد استفاده را معين می

مجدد اوليه  مقداردهی  براي  ناحيه      تطبيقی  از  گوشه  يک  از  دو  هر 
شده شروع  که  پارامتري  مدلی  به  مجدد  اوليه  مقداردهی  مدل  اند. 

کند و تطابق از آنجا شروع  باشد سوئيچ میترين مدل به پلنت مینزديک
اين مقاله روش کنترل تطبيقی بحث شده رامی با مثال زير    شود. در 

می  قرار  بررسی  در  مورد  ناپايدار  ديناميکی  سيستم  يک  با    ℝ2دهيم: 
𝜃𝑝( با بردار پارامتر مجهول  12معادله ديفرانسيل ) = را    [2.7,4.4−]

𝜃𝑚درنظر بگيريد. مدل مرجع پايدار است با   = [−3 , و همچنين  [5
بازه     𝜃𝑝کران   به  متعلق  و  است  آن    𝑆𝜃معلوم  در  که  𝑆𝜃است  =

[−2, −4] × [+4, +6] ℰ ℝ2 . 
ترتيب  چندين آزمايش انجام شده است که در آن مدل مورد نظر به 

اند. مدل پلنت مورد بررسی  در چند مقدار متفاوت مقداردهی اوليه شده 
باشد که پارامترهاي نامعين در هر  در اين مقاله با دو پارامتر نامعين می

به   10 میترتيب  ثانيه  تغيير  دو  شماره  مقايسه کنند  جدول  نتايج  که 
مقاله  ملموس اين  مثال  تطبيقی  بهره  يک  باشد.  𝛾تر  = نظر    2 در 

 سازي در بخش بعدي ذکر شده است. گيريم. نتايج شبيه می
 : [25] صورت زير استه ب (اول مرتبه) پيچ کانال پايه تبديل تابع
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(21 ) 𝜃(𝑠)/𝛿_𝑒(𝑠)  =   
𝐾_𝑝

(𝑇 𝑠 +  1)
 

𝜃(𝑠): فراز زاويه (Pitch angle)  

𝛿_𝑒(𝑠): تغيير زاويه پره بالها  يا ارتفاع فرمان ورودي 

𝐾_𝑝: فراز کانال بهره (Pitch gain)  

𝑇 : سيستم پاسخ زمان ثابت 

 شرح ذيل است: ه جو ب شرايط و ارتفاع به  وابسته روابط

𝜌 ( چگالی هوا )مدل استاندارد جو ( 22) = 𝜌0 (
𝑇

𝑇0

)
(𝑔 𝐿𝑅⁄ )−1

 

𝑎 سرعت صوت  ( 23) = √𝛾𝑅𝑇 

𝑇 دما ( 24) = 𝑇0 − 𝐿ℎ 

𝑇 عدد ماخ  ( 25) = 𝑇0 − 𝐿ℎ 

:در اينجا  

ℎ  (𝑚)                                       ارتفاع 

𝜌_0 =  1.225 𝑘𝑔/𝑚³ ا يدر سطح در یچگال  

𝐿 =  0.0065 𝐾/𝑚 سطح  يدما  

𝐿 =  0.0065 𝐾/𝑚  رخ افت 

𝑔 =  9.81 𝑚/𝑠²  شتاب جاذبه 

𝑅 =  287 𝐽/(𝑘𝑔 · 𝐾) هوا ژهيثابت گاز و  

γ = 1.4 يی گرما يهاتي نسبت ظرف  

)بهره پايه کانال در سطح جو    شرايط  به  اتوپايلوت  پارامترهاي  وابستگی
 شرح روابط زير است: ه بی( کيناميروديآ يهای وستگيپ زمان دريا و

(26 ) 𝐾_𝑝(ℎ)  =  𝐾_{𝑝0} 
𝜌ℎ

𝜌0

 𝑓(𝑀(ℎ)) 

(2۷ ) 𝑇(ℎ)  =  𝑇_0 
𝜌ℎ

𝜌0

 

شرح  همقدار و درصد تغييرات پارامترها براي يک سناريوي پيشنهادي ب
 جدول ذيل می باشد: 

 . ي خلبان خودکار کانال فرازپارامترها  راتييمقدار و درصد تغ -2جدول 

Table 2. Amount and percentage of changes in the pitch channel autopilot parameters. 

Time 

(s) 

Altitude 

h (km) 
Density ρ(h)\ (kg/m³) 

Speed of sound 

(m/s) 
Mach Kp 

Change of 

Kp (%) 
T 

Change of 

T (%) 

0-10 2 1.007 340 0.88 −2.70 +20% 4.44 +20% 

10-20 5 0.736 320 0.94 −2.80 +24% 4.63 +25% 

20-30 10 0.413 300 1.00 −3.00 +33% 4.92 +33% 

30-40 15 0.194 295 1.02 −3.10 +38% 5.10 +38% 

40-50 20 0.088 295 1.02 −3.15 +40% 5.18 +40% 

 انجام گرفته است:  ر ي صورت ز به   ي شنهاد يکننده پ کنترل   ی روند طراح 

 موشک در کانال فراز استخراج شد؛   ک ي نام ي د   شده ی ابتدا مدل خط  (1
  ي ا مجموعه   ن، ي نامع   ي پارامترها   رات يي سپس با توجه به محدوده تغ  (2

 د؛ ي گرد   جاد ي ها ا در بانک مدل   نده ي نما   ي ها از مدل 
زمان (3 گام  هر  هز  ،ی در  )تابع  عملکرد  شاخص  از  استفاده    نه يبا 

مدل به   نيترکي(، نزدیخروج   يخطا  ايشتاب    يبر خطا  یمبتن
 انتخاب شد؛  ستميس یرفتار واقع

بهره (4 با  مدل،  انتخاب  از  تطب  يريگپس  قانون  پا  قياز   هيبر 
بهکنترل  ي پارامترها  اپانوف،يل تطبکننده   ميتنظ  یقيصورت 

 شدند؛ 
 یبيهمزمان، ترک  ميو تنظ  نگيچيسوئ  زميمکان  قياز طر  تاًينها (5

کار  به   نهيبه پاسخ به   یابيدست  يبرا  یقيثابت و تطب  ي هااز مدل
 گرفته شد. 

 شبیه سازی و نتایج  .6 

مختلف شامل  ها براي چهار سناريوي پروازي سازيدر اين بخش، شبيه 
با سرعت ثابت، حرکت شتابدار، مسير دايروي و حرکت مستقيم الخط 

مانوور سينوسی انجام گرفته است. در تمامی سناريوها، تغييرات پارامتري  
بار تغيير داده شده تا عملکرد  ( هر ده ثانيه يکارتفاع، چگالی و عدد ماخ)

نامعينی کنترل برابر  در  شود.  کننده  ارزيابی   يعملکرد  يهاشاخص ها 
ارز استفاده در  زمان    یکنترل  يهاستميس  ی ابيمورد  پاسخ،  زمان  شامل 

خطا و  نشست  زمان  فراجهش،  پاسخ    يصعود،  زمان  هستند.  ماندگار 
 دنيتا رس  ياز لحظه اعمال ورود   ستم يکه س  شودیگفته م  یمدت زمانبه 

آن پاسخ    یاست که ط  يادارد. زمان صعود، بازه  ازيخود ن  يیبه مقدار نها
  انگر يو ب  ابديی م  ش يافزا  يیدرصد مقدار نها  90تا    10از حدود    ستميس

بودن پاسخ نسبت    حدازش يب  زاني پاسخ است. فراجهش م  هيسرعت اول
نها مقدار  به   يیبه  و معمولاً  است  ب  يصورت درصدمطلوب  آن    ان ياز 
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تا پاسخ در    کشدی است که طول م  ی. زمان نشست مدت زمانشودیم

 ت،يگردد. در نها  داري( پايیدرصد مقدار نها  2±کوچک )مثلاً    يامحدوده
نشان   يخطا ب   دهندهماندگار  نها  نياختلاف  س  يیمقدار  و    ستميپاسخ 

  ي ارهايها معشاخص   نياست. ا  اديمقدار مطلوب پس از گذشت زمان ز
روش  يسهيمقا  يبرا  یاصل و   MMAC  رينظ  یکنترل  يهاعملکرد 

MRAC  ديگر ها، نويز حسگرها و  در تمامی آزمايش  .شوندیمحسوب م
ارزيابی ساختار کنترلی اغتشاشات محيطی لحاظ نشده بر  اند تا تمرکز 

 .هاي آينده مدنظر خواهد بودباشد؛ افزودن اين موارد در پژوهش 
نوبت به  موشک مورد نظر    یکيناميروديآ  بياستخراج ضراپس از  

با در    Matlab/Simulinkافزار  پرواز با استفاده از نرم  يسازه يبخش شب
  از   شونده که  تيو کنترل کامل موشک هدا  تيهدا  ستميس  نظرگرفتن

هدا  يهاخش ب قانون  معلق،  تناسبی  تيجستجوگر  خلبان ناوبري  و   ،
در   رسد.می  يموشک شامل معادلات سه درجه آزاد  مي رفريخودکار و ا
خلبان خودکار   مدل چندگانه  تطبيقی  با استفاده از روش کنترلاين بخش  

ادامه   يسازه يشب  جينتا  و  سازي گرديده کهسازي و شبيهمدلفراز   در 
 نشان داده شده است. 

الخط،  براي هدف چهار سناريو و مانور )حرکت سرعت ثابت مستقيم
مانوور سينوسی( در نظر الخط، حرکت دايروي و  دار مستقيمحرکت شتاب

شبيه  از  پس  که  است  شده  مدل گرفته  اتوپايلوت  از  استفاده  با  سازي 
   .چندگانه تطبيقی نتايج در زير آمده است

 

ب  -6شکل   و شتاب  براي موشک  تقاضا  مورد  رديابی شتاب  با  همقايسه  آمده  دست 
 .استفاده از دو کنترل کننده مدل مرجع کلاسيک و مدل چندگانه

Fig. 6. Comparison of the requested acceleration tracking for 

the missile and the obtained acceleration using two controllers: 

classical reference model and multiple model. 

از شکل   برا  یابي ردپيداست،    6همانطور که  تقاضا    ي شتاب مورد 
اده از دو کنترل کننده مدل مرجع فدست آمده با استه موشک و شتاب ب

چندگانه   کيکلاس مدل  سرعت    5در    و  از  نشان  پرواز  ابتدايی  ثانيه 

کننده  همگرايی مطلوب تر کنترل کننده مدل چندگانه نسبت به کنترل
کننده  داشته است. هر چند در نهايت هر دو کنترل  کلاسيک مدل مرجع

اند اما روش کلاسيک  در نهايت به مقدار مرجع و مورد تقاضا همگرا شده
پاسخ کندتري داشته و همچنين مقداري نيز خطاي حالت ماندگار دارد 

 مشخص است.  2که در جدول شماره 

 

 . خطاي رديابی در کنترل کننده تطبقی کلاسيک مدل مرجع -7شکل 

Fig. 7. Tracking error in the classical adaptive reference model 

controller. 

 

 . خطاي رديابی در کنترل کننده تطبقی مدل چندگانه پيشنهادي -8شکل 

Fig. 8. Tracking error in the proposed multiple model adaptive 

controller. 

کنترل کننده تطبقی ترتيب خطاي رديابی در  به   8و    ۷هاي  شکل

کلاسيک مدل مرجع و کنترل کننده تطبيقی مدل چندگانه پيشنهادي 

از شکل را نشان می پيداست خطاي روش دوم دهد. همانطور که  ها 

می  به کمتر  براي  باشد.  نيز  کمی  نيز   4صورت  پروازي  سناريوي 

شماره  شبيه  جدول  در  عملکردي  پارامترهاي  و  شده  انجام   3سازي 

است  شده  )   آورده  عملکردي  پارامترهاي  مقايسه  شامل   مم ي ماکز که 
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زمان   خطا صعودفراجهش،  نشست،  زمان  خطا   ي ،  ماندگار،   يحالت 

که نشان از تفاوت معنادار عمکلرد   باشد( می مربعات   ني انگ ي م   مجذور

کنترل  نوع  نمونه  دو  براي  دارد.  م   ي خطا کننده  مربعات   ن ي انگ ي جذر 

اول   از کنترل کننده   6/ 12313براي سناريو  استفاده  بوده که هنگام 

رسيده است که نشان   2/ ۷408عدد  پيشنهادي تطبيقی مدل چندگانه به 

پارامترهاي عملکردي درصدي خطا می   55از کاهش   باشد. در ساير 

فراجهش  ماکزيمم  عملکرد   ،مانند  نيز  نشست  زمان  بالارفتن،  زمان 

ديگر کنترل  نکته  يک  است.  بوده  بهتر  چندگانه  مدل  تطبيقی  کننده 

در روش تطبيقی مدل چندگانه است که مقداري  خطاي حالت ماندگار

نزديک به صفر داشته و از خطاي حالت ماندگار در روش تطبيقی مدل 

براي نمونه در سناريوي چهارم ماکزيمم فراجهش  مرجع کمتر است. 

درصدي   50درصد کاهش يافته که نشان از کاهش    33درصد به    66از  

پا  است.  اين  اين سناريو از  رامتر عملکردي  همچنين زمان نشست در 

ثانيه    ۷8/1ثانيه رسيده است که حدود    ۷2/0ثانيه به کمتر از    5/2حدود  

اين مقدار در هنگام استفاده از اتوپايلوت تطبيقی مدل چندگانه نسبت  

  125روش ديگر کاهش يافته است. همچنين زمان بالا آمدن نيز از  به 

ثانيه کاهش يافته که نشان از عملکرد بهتر روش  ميلی  12ثانيه به ميلی

 روش تطبيقی مدل مرجع دارد.تطبيقی مدل چندگانه نسبت به 

 . مقايسه پارامترهاي عملکردي در دو کنترل کننده مورد استفاده به هنگام مانورهاي مختلف هدف -3جدول 

Table 3. Comparison of performance parameters in two controllers used during various target maneuvers 

Performance parameters 

Control method Maneuver 
RMSE ess 

Ts 

(s) 

Rt 

(ms) 

Mp 

(%) 

6.1213 0.0021 2.3 120 56% MRAC 
Scenario 1 

2.7408 0.0000035 0.65 13 19% MMAC 

6.1256 0.0023 2.37 125 58% MRAC 
Scenario 2 

2.7387 0.0000039 0.69 13 17% MMAC 

6.1501 0.0021 2.6 121 41% MRAC 
Scenario 3 

2.7477 0.0000031 0.72 14 7% MMAC 

6.0546 0.002 2.5 125 66% MRAC 
Scenario 4 

2.7334 0.000003 0.7 12 33% MMAC 

 

 
 . (1مسير موشک و هدف )سناريو  -9 شکل

Fig. 9. Missile and target trajectory (scenario 1). 

 
دست آمده با در  همقايسه رديابی شتاب مورد تقاضا براي موشک و شتاب ب  -10شکل

 . 1سناريو شماره ثانيه در  10نظر گرفتن تغييرات پارامتري در هر  

Fig. 10. Comparison of desired acceleration tracking for the 

missile and the achieved acceleration considering parametric 

variations every 10 seconds in scenario 1. 
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الخط  مسير موشک و هدف با در نظر گرفتن حرکت مستقيم  9شکل  

از کنترل کننده  1سرعت ثابت هدف )سناريو   استفاده  با  اتوپايلوت  ( و 

دهد. همانطور که از شکل مشخص  تطبيقی مدل چندگانه را نشان می

سازي سمت هدف روانه شده است. در اين شبيه ی به ب است موشک بخو

کننده تطبيقی مدل چندگانه هر براي درک هر چه بهتر عملکرد کنترل

ثانيه يکبار تغييراتی در پارامترهاي سيستم مورد مطالعه داديم که اثر    10

قابل مشاهده است. همانطور که در   10اين تغييرات به وضوح در شکل 

می   10شکل   عملکرد  ديده  روي  بر  پارامترها  ناگهانی  تغييرات  شود. 

اثر نامطلوبی داشته و دليل آن تغييرات    کننده تطبيقی مدل مرجعکنترل

براي   نامناسب  اوليه  مقداردهی  همچنين  و  پارامتري  بزرگ  و  سريع 

کنترله ب و همچنين  سيستم  پارامترهاي  تخمين  و  آوردن  کننده  دست 

از  باشد، در حالی می استفاده  با    16که در روش تطبيقی مدل چندگانه 

در واحدي و پخش شده    5/0بر اساس هرگام  )  هامدل در بانک مدل

پارامتري   ابتدا   (𝑆𝜃فضاي  مطالعه،  مورد  مدل  شناسايی  براي 

بر  نزديک  مدل  می ترين  انتخاب  عملکرد  معيار  تابع  و اساس  شود 

دست آمده انجام شده که نسبت به ه مقداردهی اوليه بر اساس مدل ب

کنترل  اوليه روش  مقداردهی  آن  در  که  مرجع  مدل  تطبييقی  کننده 

شود نتايج بهتري در پی دارد. در صورت تصادفی و کور انجام میه ب 

اين روش بعد از سويچينگ به مدل مورد نظر در مرحله بعدي نوبت 

رسد. به تنطيم پارمترها با استفاده از تطبيق و همگرايی پارمترها می 

شود بعد از تغييرات ناگهانی روش ديده می   10همانطور که در شکل  

تطبيقی مدل چندگانه عملکرد خود را حفظ کرده و توانسته شتاب مورد 

 . نياز را رديابی و به آن همگرا شود 

 

 .(2موشک و هدف )سناريو مسير   -11 شکل

Fig. 11. Missile and target trajectory (Scenario 2). 

 
دست آمده با  همقايسه رديابی شتاب مورد تقاضا براي موشک و شتاب ب  -12  شکل

 . 2ثانيه در سناريو شماره  10در نظر گرفتن تغييرات پارامتري در هر 

Fig. 12. Comparison of desired acceleration tracking for the 

missile and the achieved acceleration considering parametric 

variations every 10 seconds in scenario 2. 

 
 .(3مسير موشک و هدف )سناريو  -13 شکل

Fig. 13. Missile and target trajectory (scenario 3). 

 
دست آمده با  همقايسه رديابی شتاب مورد تقاضا براي موشک و شتاب ب  -14  شکل

 . 3ثانيه در سناريو شماره  10در نظر گرفتن تغييرات پارامتري در هر 

Fig. 14. Comparison of desired acceleration tracking for the 

missile and the achieved acceleration considering parametric 

variations every 10 seconds in Scenario 3. 
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در واقع مسير حرکت موشک و هدف    15و    13و    11هاي  شکل 
الخط، حرکت  دار مستقيمحرکت شتاب تا چهار يعنی )  2براي سناريوهاي  

دايروي و مانوور سينوسی( در هنگام استفاده از اتوپايلوت فراز با استفاده 
روش سوئيچينگ و تنظيم است.  کننده تطبيقی مدل چندگانه بهاز کنترل

شود در هر سه سناريو موشک توانسته در مقابل  همانطور که مشاهده می
العمل نشان داده و در نهايت به هدف  خوبی عکس ه مانورهاي هدف ب

 اصابت نمايد.  

 
 .(4مسير موشک و هدف )سناريو  -15 شکل

Fig. 15. Missile and target trajectory (scenario 4). 

 
دست آمده با همقايسه رديابی شتاب مورد تقاضا براي موشک و شتاب ب -16شکل

 . 4ثانيه در سناريو شماره  10در نظر گرفتن تغييرات پارامتري در هر 

Fig. 16. Comparison of desired acceleration tracking for the 

missile and the achieved acceleration considering parametric 

variations every 10 seconds in Scenario 4. 

  ي شتاب مورد تقاضا برا   ی اب ي رد   سه ي مقا نيز    16و    14،  12هاي  شکل 
  10در هر    ي پارامتر   رات يي دست آمده با در نظر گرفتن تغ ه موشک و شتاب ب 

دهد. همانظور که مشخص است در  سناريوهاي مذکور را نشان می در    ه ي ثان 
روش تطبيقی مدل چندگانه با وجود تغيير ناگهانی و سريع پارمترها عملکرد  

درستی انجام شده که نشان از عملکرد بهتر روش کنترل تطبيقی  رديابی به 

  MMACروش    باشد. روش تطبيقی مدل مرجع می مدل چنگانه نسبت به 
پا  و  دقت  وجود  دارا   ي دار ي با  پ   يی ها ت ي محدود   ي بالا،    ی دگ ي چ ي مانند 

  ي ساز مدل   ي ها است. خطاها دقت مدل به   د ي شد   ی و وابستگ   اد ي ز   ی محاسبات 
طراح  مع   ی و  کاهش    توانند ی م   نگ ي چ يي سو   ار ي نامناسب  نوسان،  موجب 

 شوند.   ی عمل   ي ساز اده ي در پ   ي و دشوار   ي دار ي پا 

 بندیجمع .7 

ا  اتوپا   ن ي در  عملکرد  بهبود  هدف  با  حضور    لوت ي پژوهش،  در  موشک 
(  MMACمدل چندگانه )  ی ق ي کننده تطب کنترل  ک ي  ، ي پارامتر  ي ها ی ن ي نامع 

روش نسبت به    ن ي نشان داد که ا   ي ساز ه ي شب   ج ي شد. نتا   ي ساز اده ي و پ   ی طراح 
حالت    ي ( از نظر سرعت پاسخ، خطا MRACمدل مرجع )   ی ق ي کنترل تطب 

مختلف،    ي وها ي دارد. در سنار   ی توجه   قابل   ي برتر   ی کل   ي دار ي ا ماندگار، و پ 
م به   RMSE  ي خطا  زمان    افته ي   کاهش   درصد   50از   ش ي ب   ن ي انگ ي طور  و 

در مواجهه   ژه ي و بهبود عملکرد به  ن اي . است  شده  کمتر   درصد  ۷0 نشست تا 
 قابل مشاهده بود.   ي پارامتر   ع ي سر   رات يي با تغ 

همچون عدم   يی هات ي محدود  ق ي تحق   ن يمثبت، در ا   ج ي نتا   ن ي وجود ا   با 
 يهاعملگرها وجود دارد که در پژوهش   ت ي سنسورها و محدود  ز يلحاظ نو 

قرار گ   تواند ی م   نده ي آ  ادامه پ رد ي مدنظر  توسعه روش    شود ی م  شنهاد ي . در 
MMAC    تر ی واقع   ط ي شرا   ي برا با استفاده از روش تطابق مرتبه دوم و  

  ی پرواز بررس   ی تجرب   ي ا هاشباع عملگرها و داده   ، ی ط يشامل اغتشاشات مح 
 اثبات گردد.  ش ي از پ  ش ي روش ب   ن يا   ی شود تا اعتبار عمل 
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