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This article presents an integrated guidance and control (IGC) framework 

for suicide UAVs operating in three-dimensional environments. By unifying 

the guidance and control subsystems, the IGC architecture effectively 

addresses the system’s coupled, nonlinear dynamics to improve overall 

mission performance. The main challenge is to develop a control strategy 

that is robust against aerodynamic uncertainties and external disturbances 

while ensuring fast terminal engagement and a smooth, chatter-free control 

action. To meet these requirements, we propose an adaptive continuous 

higher-order sliding mode controller (ACHOSMC). The controller’s higher-

order design intrinsically eliminates the detrimental chattering effect, 

protecting the actuators by delivering a continuous command signal. The 

core contribution of this work lies in a novel adaptive law that dynamically 

adjusts the primary controller gain online. This mechanism removes the 

need for pre-defined uncertainty bounds, empowering the system with self-

tuning capabilities to adapt to varying operational conditions. The proposed 

ACHOSMC is rigorously evaluated against a conventional PID controller 

and a non-adaptive continuous higher-order sliding mode controller 

(CHOSMC). Simulation results confirm the outstanding performance of the 

ACHOSMC, which achieves mission completion in just 10.8 seconds at a 

range of 750 meters, representing a 70% reduction in engagement time 

compared to its non-adaptive counterpart. This rapid interception capability 

drastically reduces the target’s window for evasive maneuvers. Moreover, 

the controller demonstrates exceptional precision, attaining a final miss 

distance of only 5 centimeters. These results underscore the proposed 

controller’s potential as a highly effective and resilient solution for critical 

defense applications demanding superior speed and accuracy. 
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  ی با استفاده از کنترل مود لغزش   ی انتحار   ی پهپادها   کپارچه ی و کنترل    ت ی هدا 

 ی ق ی مرتبه بالا تطب   وسته ی پ 

   2*حسین ساداتیسید  و 1مهدی سوریمحمد

 ایران تهران ،یطوس نیرالدیخواجه نص  یدانشگاه صنعت  ک،یمکان یدانشکده مهندس، دکترا -1

 ، ایرانتهران ،ی طوس نیرالدیخواجه نص  یدانشگاه صنعت  ک،یمکان یدانشکده مهندس دانشیار، -2
 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1404 خرداد  26دریافت 
 1404 دی  11بازنگری 
 1404  بهمن 29پذیرش 

 1405  خرداد 27انتشار اولین 
 

 های كلیدی:  واژه 

 ی پهپاد انتحار

 لغزشی  کننده مودکنترل
 هدایت و کنترل یکپارچه 

 هدف -یقیکنترل تطب

 یانتحار یپهپادها یبرا (IGC) کپارچهیو کنترل  تیساختار هدا  کی یابیو ارز یمقاله به طراح نیا 
به صفر    دینرخ خط د  عیسر  ییهمگرا  نیحوزه، تضم  نیدر ا  ی. چالش اصلپردازدیم  یبعدسه  یدر فضا

است.    یو اغتشاشات خارج  یپارامتر  یهاتیشده، عدم قطعکوپل  یرخطیغ  یها کینام یدر حضور د
ا  یبرا به  مبتن  کیچالش،    نیپاسخ  کنترل  لغزش  یقانون  مود  تطب  وستهیپ  ی بر  بالا    ی ق یمرتبه 
(ACHOSMC)  وسته ینرم و پ  یکنترل  گنالی س  دیروش، تول  نیا  یاصل  تیاست. مز  دهیگرد  شنهادی پ 

 یمحور  ی. نوآورکندیم  یر یرا حذف کرده و از اشباع عملگرها جلوگ  نگیمخرب چتر  دهیاست که پد
 میتنظ  نیصورت آنلاکننده را به کنترل  یدی است که پارامتر کل  ی قیقانون تطب  کیتوسعه    ق،یحقت  نیا
را مرتفع ساخته و مقاومت    هات یاز کران عدم قطع  نیشیبه دانش پ ازین ،ی قیتطب  زم یمکان  نی. اکندیم

کننده کنترل  د. عملکربخشدیبهبود م  یقابل توجه   طوربه  ریمتغ  ی اتیعمل  طیرا در شرا  ستمیو عملکرد س
طر  یشنهادیپ با    ی هایسازه یشب  قیاز    ک یو    هیپا  اریمع  عنوانبه   PIDکننده  کنترل  کیجامع 

  ، ی قیقانون تطب  یجهت سنجش اثربخش(  CHOSMC)  یقیرتطبیمرتبه بالا غ  یکننده مود لغزشکنترل
  کنندهکنترل نیا کنند؛یرا اثبات م ACHOSMCمطلق روش   یبرتر یکم جیشده است. نتا سهیمقا

را    یدرصد  78و    70  یکاهش  بیترتمتر، به   750  یریو فاصله رهگ  هیثان  8/10با ثبت زمان برخورد  
 ی کاربردها  یرا برا  یشنهادیروش پ  یبالا  ت یدستاورد، قابل  نی. ادهدی نشان م  CHOSMCنسبت به  

   گذارد.یم شیو مقاوم هستند، به وضوح به نما قیدق ع،یسر  یریرهگ ازمندیکه ن یو دفاع ینظام
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 مقدمه .1 

ها در حیاتی به قابلیت آن   طوربه اثربخشی عملیاتی پهپادهای انتحاری  
سنتی،   رویکردهای  در  است.  وابسته  اهداف  دقیق  و  سریع  رهگیری 

شوند که  جداگانه طراحی می   صورتبه های هدایت و کنترل  زیرسیستم
های دینامیکی ذاتی بین این دو  دلیل نادیده گرفتن کوپلینگه این امر ب

به عملکردی غیربهینه می و کنترل حلقه، منجر  پارادایم هدایت  شود. 
( سینماتیک IGCیکپارچه  معادلات  که  واحد  چارچوب  یک  ارائه  با   )

را   پهپاد  دینامیک  و  می   طور بهدرگیری  نظر  در  این  همزمان  گیرد، 
گیر کند. چنین رویکردی پتانسیل بهبود چشممحدودیت را برطرف می 

 دقت، کاهش زمان برخورد و افزایش مقاومت سیستم را داراست. 

مؤثر برای پهپادهای انتحاری،   IGCحال، طراحی یک سیستم  با این
به چالش را  توجهی  قابل  تحقیقاتی  با  های  باید  سیستم  دارد.  همراه 

اغتشاشات  دینامیک پرنده،  بدنه  شده  کوپل  و  غیرخطی  شدیداً  های 
خارجی مانند باد و عدم قطعیت در پارامترهای آیرودینامیکی مقابله کند. 
علاوه بر این، فاز پایانی درگیری نیازمند همگرایی بسیار سریع نرخ خط  

حالی  در  است؛  صفر  به  نزدیک  خطای  فاصله  به  دستیابی  و  که دید 
نرم و در محدوده عملیاتی عملگرها  باید  تولید شده  دستورات کنترلی 
باقی بمانند تا از پدیده اشباع جلوگیری شود. بنابراین، چالش اصلی در  

، سریع و  همزمان مقاوم  طوربه توسعه یک قانون کنترلی نهفته است که  
 دارای پاسخ نرم باشد. 

روش  میان  به در  لغزشی  مد  کنترل  غیرخطی،  کنترل  دلیل  های 
  عنوان به های مدل و اغتشاشات خارجی،  مقاومت ذاتی در برابر عدم قطعیت 

ایده  کاندیدای  مسئله  یک  برای  می   IGCآل  این شود شناخته  با  حال، . 
نامطلوب چترینگ  از پدیده  برد که رنج می   کنترل مد لغزشی کلاسیک 

تواند به عملگرها آسیب برساند. برای غلبه بر این مشکل، کنترل مد می 
لغزشی مرتبه بالا توسعه یافت که با انتقال ناپیوستگی به مشتقات بالاتر 

کند. جهت سیگنال کنترلی، یک ورودی کنترلی پیوسته و نرم تولید می 
هایی با کران نامشخص، استفاده  افزایش کارایی در مواجهه با عدم قطعیت 

لغزشی از مکانیزم  این راستا، کنترل مد  های تطبیقی ضروری است. در 
بنای روش پیشنهادی در این مقاله را  پیوسته مرتبه بالا تطبیقی، که سنگ 

ها، مقاومت و عملکرد دهد، با تخمین آنلاین کران عدم قطعیت تشکیل می 
 دهد. سیستم را به سطح بالاتری ارتقا می 

 بیشینه پژوهش   1 -1 

 های متعددی بر استفاده از کنترل مد لغزشی های اخیر، پژوهش در سال 

(SMC)    ها و اغتشاشات،  دلیل مقاومت ذاتی آن در برابر عدم قطعیت به
شده  متمرکز  پهپادها  کنترل  و  هدایت  مسائل  تلاش برای  اولیه،  اند.  های 

  عنوان به کلاسیک را در کاربردهای دقیق به اثبات رساند.   SMC کارایی 

را برای چالش    SMCسیستم هدایت مبتنی بر    [ 1]   نمونه، مودالی و همکاران 
 سازی کردند. فرود خودکار پهپاد بر روی سکوهای متحرک پیاده 

کلاسیک، پدیده    SMCهای اصلی  حال، یکی از محدودیتبا این
نامطلوب چترینگ در سیگنال کنترلی است. برای غلبه بر این مشکل،  

به  )تحقیقات  بالا  مرتبه  لغزشی  مد  کنترل  متمایل  HOSMCسمت   )
نرم شده عملکرد  پیوسته،  کنترلی  ورودی  یک  تولید  با  که  را  اند  تری 

ک سیستم هدایت  ی  [2]  کند. در همین راستا، کمال حسینیتضمین می
از (IGC) و کنترل یکپارچه استفاده  با  برای یک پهپاد   HOSMC را 

کننده طراحی نمود که منجر به حذف چترینگ و افزایش همزمان  تعقیب 
را به طراحی   SMC دقت و پایداری شد. موفقیت این رویکردها، کاربرد

و   ژائو  کار  در  که  همانطور  داد،  گسترش  نیز  مقاوم  هدایت  قوانین 
 شود.رای فاز ملاقات هوایی مشاهده می [3] همکاران

، نیاز به  HOSMCهای  کنندهبا این وجود، چالش اصلی در کنترل
از کران بالای عدم قطعیت بهرهدانش دقیق  تنظیم  برای  است.  ها  ها 

ها اند که این بهرهبرای حل این مشکل، رویکردهای تطبیقی توسعه یافته 
با طراحی یک کنترل   [4]  کنند. بومهرازآنلاین تنظیم می   صورتبه را  

روش   این  که  داد  نشان  چهارملخه،  پهپاد  برای  تطبیقی  لغزشی  مد 
مدل خطاهای  برابر  در  را  سیستم  محیطی  مقاومت  تغییرات  و  سازی 

 دهد.شدت افزایش می به 

های اخیر بر ارتقاء همزمان دقت، نرمی سیگنال کنترلی و  پژوهش
تطبیق  شدهقابلیت  متمرکز  تلاش پذیری  این  قابل  اند.  راستا  دو  در  ها 

الگوریتم توسعه  نخست،  است:  مسیرهای  مشاهده  ردیابی  برای  هایی 
که با استفاده از همواری   [5]هموار و دقیق، مانند کار پیکسو و همکاران  

دینامیکی، نوسانات ناخواسته را در پهپادهای انتحاری حذف کردند. دوم،  
تر برای مقابله با اغتشاشات نامشخص.  طراحی قوانین تطبیقی پیشرفته 

با نرخ    [ 6]  مثال، خوآن و چن  عنوانبه  ک کنترل مد لغزشی تطبیقی 
دهد عملکرد همگرایی قابل تنظیم ارائه دادند که به سیستم اجازه می

 بهینه کند. خود را در مواجهه با تغییرات ناگهانی  

پژوهش  این  اوج  کاربرد  نقطه  به  مستقیماً  که  اخیر  کارهای  در  ها 
  [ 7] شود. انجوان و همکارانپردازند، نمایان میپهپادهای انتحاری می

به نزدیک  بسیار  پژوهشی  کنترلدر  یک  حاضر،  لغزشی کار  مد  کننده 
پهپاد انتحاری طراحی کردند.   IGC را برای یک سیستم پیچشی تطبیقی

این روش که نوعی کنترل مد لغزشی مرتبه دوم است، قابلیت سازگاری  
خوبی نشان داد. این پژوهش ارزشمند، مرزهای دانش  با اغتشاشات را به 

کند، اما همچنان یک شکاف  را به حوزه مورد نظر این مقاله نزدیک می 
می  باقی  کلیدی  از  :  گذاردتحقیقاتی  نمونه  تنها یک  پیچشی  الگوریتم 

های مرتبه بالا است و همچنان نیاز به تحقیق  کنندهخانواده بزرگ کنترل
فرمولاسیون  توسعه  عمومیو  پیوسته های  و  بالا  تر  مرتبه  کنترل  از  تر 

وجود دارد که بتوانند ضمن تضمین مقاومت  (ACHOSMC) تطبیقی
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تولید کرده و  نرم و پیوسته  و همگرایی سریع، سیگنال کنترلی کاملاً 
وسیع  طیف  دینامیکبرای  از  مدل تری  یک  در  پهپاد  غیرخطی  های 

 کار گرفته شوند. بعدی جامع به سه 
همکاران و  چن  دیگر،  پژوهشی  سال  [  8] در  یک    2023در 

گر اختلال برای ردیابی مسیر یک کننده تطبیقی مبتنی بر تخمین کنترل
های پارامتری و اغتشاشات خارجی  پهپاد چهارملخه با وجود عدم قطعیت 

ها با طراحی یک قانون تطبیقی برای تخمین آنلاین  باد ارائه کردند. آن 
مرز اغتشاشات، توانستند پایداری و دقت سیستم را در شرایط پروازی  
متغیر تضمین کنند. اگرچه این روش در مقابله با اغتشاشات خارجی مؤثر  

 صورتبه است، اما تمرکز آن بیشتر بر پایداری دینامیک پرواز بوده و  
سازی هدایت و کنترل در فاز پایانی حمله  های یکپارچهمستقیم به چالش 

 .پردازدبرای اهداف متحرک نمی 
[  9] های داخلی اخیر و بسیار مرتبط، سوری و ساداتیدر پژوهش

مرتبه  کاربرد یک کنترل پیوسته  لغزشی  از مود  ترکیبی متشکل  کننده 
تطبیقی موشک  بالای  برای  را  شبکه عصبی  یک و  در  پدافندی  های 

کرده بررسی  یکپارچه  کنترل  و  هدایت  آن چارچوب  مدل اند.  در  ها 
تواند زمان برخورد  بعدی خود نشان دادند که این رویکرد ترکیبی می دو

کننده مد لغزشی متداول کاهش درصد نسبت به کنترل  87با هدف را تا  
های کنترل پیشرفته در  دهد. موفقیت این پژوهش، پتانسیل بالای روش

حال، پژوهش مذکور رساند. با این های یکپارچه را به اثبات میسیستم
افزودن   از طریق  بهبود عملکرد  بر یک سناریوی درگیری دو بعدی و 
شبکه عصبی متمرکز است. در مقابل، پژوهش حاضر به چالش تعمیم  

پردازد  این رویکرد به یک مدل سه بعدی برای یک پهپاد انتحاری می
نوآوری   است.  موشک  به  نسبت  متفاوتی  پروازی  دینامیک  دارای  که 
ساختار  خود  درون  در  تطبیقی  قانون  یک  طراحی  حاضر،  کار  اصلی 

است که بدون نیاز به ساختار اضافی شبکه   ACHOSMC کنندهکنترل
به عصبی، پارامتر کلیدی کنترل را  صورت آنلاین تنظیم کرده و کننده 

 .آوردبعدی را فراهم میقابلیت تعقیب دقیق هدف در فضای سه 
های مذکور، یک قانون در این پژوهش، با هدف پر کردن شکاف 

هدایت و کنترل یکپارچه مبتنی بر کنترل مد لغزشی پیوسته مرتبه بالا  
( برای یک پهپاد انتحاری در فضای درگیری ACHOSMCتطبیقی )

ارائه می سه  با  بعدی  مقایسه  این کار در  اصلی  مزایای  و  نوآوری  شود. 
 های پیشین عبارتند از:پژوهش

هایی تر: برخلاف روش تر و پیوستهارائه ساختار کنترلی عمومی (1
های  [ که بر الگوریتم 7مانند کنترل مد لغزشی پیچشی تطبیقی ]

فرمولاسیون  یک  مقاله  این  هستند،  متمرکز  دوم  مرتبه 
ACHOSMC  دهد. این ساختار نه تنها پدیده عمومی ارائه می
را   می  طوربه چترینگ  حذف  انتقال کامل  با  بلکه  کند، 

ناپیوستگی به مشتقات بالاتر، سیگنال کنترلی کاملاً پیوسته و 

کند که برای جلوگیری از آسیب به عملگرهای  نرمی تولید می 
 پهپاد حیاتی است. 

که قانون تطبیقی یکپارچه بدون نیاز به کران اغتشاش: در حالی (2
]  HOSMCهای  کنندهکنترل دانش  2،  5استاندارد  نیازمند   ]

ها هستند،  ها برای تنظیم بهرهقبلی از کران بالای عدم قطعیت 
ساختار   با  یکپارچه  تطبیقی  قانون  یک  از  پیشنهادی  روش 

میکنترل بهره  قانون  کننده  این  بهره   صورتبه برد.  آنلاین 
کند، که منجر به کاهش قابل توجه خطای  کنترلی را تنظیم می

های  ثانیه( در مقایسه با نسخه   8/10ردیابی و زمان اصابت )تا  
می  عدم  غیرتطبیقی  برابر  در  را  سیستم  مقاومت  و  شود 

 دهد.های نامشخص افزایش میقطعیت
چارچوب  مدل  (3 در  ارزیابی  و  از سه   IGCسازی  بسیاری  بعدی: 

های دوبعدی ]مرجع سوری و ساداتی اگر کارهای مرتبط در مدل 
[ 1،   3های مجزای هدایت و کنترل ] دارید[ یا بر روی زیرسیستم 

اند. این پژوهش یک چارچوب کامل هدایت و کنترل تمرکز کرده 
( را برای دینامیک کوپل شده و غیرخطی پهپاد IGCیکپارچه ) 

سه  فضای  می در  توسعه  سناریوهای بعدی  واقعیت  به  که  دهد 
  750تر بوده و منجر به کاهش برد درگیری )تا  عملیاتی نزدیک 

 شود. متر( و افزایش احتمال موفقیت ماموریت می 
سازی ریاضی  در ادامه مقاله، ساختار زیر دنبال خواهد شد: در بخش دوم، مدل 

گردد. بخش سوم به تشریح  سیستم یکپارچه پهپاد انتحاری و هدف ارائه می 
اختصاص    ACHOSMCو    CHOSMCهای  کننده دقیق طراحی کنترل 

شبیه  نتایج  چهارم،  بخش  در  روش  سازی دارد.  عملکرد  ارزیابی  برای  ها 
های دیگر و تحت شرایط عدم قطعیت  کننده پیشنهادی در مقایسه با کنترل 

ارائه می  اغتشاش  به محدودیت و  نهایت،  در  نتیجه شود.  ارائه  ها،  و  گیری 
 پردازد. پیشنهادها برای کارهای آتی می 

 مدل سیستم یکپارچه پهپاد انتحاری .2 

 سازیهای مدلسازیفرضیات و ساده   1 -2 

طراحی  به  برای  مدیریت  قابل  ریاضی  مدل  یک  توسعه  منظور 
مجموعهکنترل سادهکننده،  و  فرضیات  از  در  سازیای  استاندارد  های 

این   است.  نظر گرفته شده  در  موشک  هدایت  و  پرواز  دینامیک  حوزه 
جنبه حفظ  ضمن  و فرضیات  تحلیل  سیستم،  دینامیک  کلیدی  های 

ترین این فرضیات که در ادامه این  سازند. مهمپذیر میطراحی را امکان 
 شرح زیر است: اند، بهپژوهش مورد استفاده قرار گرفته 

شود که پهپاد یک  (: فرض میRigid Bodyفرض بدنه صلب ) (1
ها در های الاستیک بدنه و بالجسم صلب است و از تغییرشکل 

شود. این فرض برای پهپادهای کوچک نظر میحین پرواز صرف
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ای در مقایسه با حرکات های سازهو با سرعت بالا که تغییرشکل 
 باشد. کلی بدنه ناچیز است، کاملاً معتبر می

های اینرسی پهپاد ثابت بودن جرم و ممان اینرسی: جرم و ممان (2
شود. با توجه  در طول فاز درگیری نهایی ثابت در نظر گرفته می

به زمان کوتاه این فاز )کمتر از چند ده ثانیه(، اثر مصرف سوخت  
 پوشی است. بر تغییرات پارامترهای جرمی قابل چشم

( تا  8های کنترلی: همانطور که در معادلات )سازی کانالدکوپله (3
چندمتغیره 10) و  غیرخطی  دینامیکی  مدل  شده،  داده  نشان   )

برای کانال به سه زیرسیستم مستقل  (، Pitchهای پیچ )پهپاد 
( )Yawیاو  رول  و   )Roll  یک این  است.  شده  تفکیک   )
سازی کلیدی در طراحی است که در آن، اثرات متقابل و  ساده

کانال این  بین  دینامیکی  و    عنوانبه ها  کوپلینگ  قطعیت  عدم 
می  گرفته  نظر  در  نامشخص  کران  با  وظیفه  اغتشاشات  شوند. 

طراحیکنترل مقاوم  عدم کننده  همین  بر  غلبه  شده، 
 هاست.قطعیت

سازی شده، هدف یک جسم دینامیک هدف: در سناریوی شبیه (4
( است  شده  گرفته  نظر  در  زمینی  𝑉𝑇ثابت  = 0, 𝑎𝑇 = 0  .)

سازی هدف متحرک را اگرچه معادلات سینماتیکی قابلیت مدل
نیز دارند، اما تمرکز این پژوهش بر روی رهگیری اهداف ایستا 

 است. 
شود که در مرحله نهایی  سرعت ثابت در فاز نهایی: فرض می (5

( است  Terminal Phaseحمله  ثابت  تقریباً  پهپاد  سرعت   ،)
(𝑉𝑝 ≈ 𝑐𝑜𝑛𝑠𝑡ساده این  به (.  زمان  سازی  بودن  کوتاه  دلیل 

درگیری و عدم وجود مانورهای شدید برای تغییر سرعت در این  
موشکی   هدایت  مراجع  از  بسیاری  در  و  بوده  قبول  قابل  فاز، 

 شود. استفاده می
نسبی   (6 حرکت  معادلات  استخراج  در  کوچک:  زوایای  تقریب 

شود که زاویه بین بردار سرعت پهپاد و (، فرض می 16)معادله  
 ( به هدف  دید  قانون  𝜎خط  اساس  فرض  این  است.  ( کوچک 

درگیری و نزدیک شدن پهپاد هدایت تناسبی است و با پیشرفت  
 یابد.به مسیر برخورد، اعتبار آن افزایش می

 آل و عدم لحاظ اشباع عملگرهای ایده (7

(Ideal Actuators & Saturation) :   در این پژوهش، دینامیک
نادیده   کنترلی(  سطوح  سرووموتورهای  )مانند  عملگرها  داخلی 

توانند فرمان کنترلی را ها می شود که آن گرفته شده و فرض می 
تر از آن، پدیده اشباع  آنی و بدون تأخیر اجرا کنند. مهم   صورت به 

که یک محدودیت فیزیکی   (Actuator Saturation) عملگرها
صریح در    صورت به های واقعی است،  غیرخطی در تمام سیستم 

کننده لحاظ نشده است. تمرکز اصلی بر  معادلات طراحی کنترل 

 .توسعه و اثبات پایداری قانون هدایت و کنترل یکپارچه بوده است 

های کنترلی به سازی، دامنه سیگنال با این وجود، در بخش شبیه 
دقت مورد نظارت قرار گرفته تا اطمینان حاصل شود که مقادیر 

ماند و از مقادیر حدی ها در یک بازه منطقی و عملی باقی می آن 
تر رود. تحلیل دقیق شوند، فراتر نمی که منجر به اشباع شدید می 
های ضد ساز مانند روش های جبران اثرات اشباع و طراحی مکانیزم 

گامی مهم در کارهای   عنوان به تواند  ، می (Anti-Windup)  اشباع 
 .آتی مد نظر قرار گیرد 

اتمسفر آرام و چگالی ثابت: از اثرات اغتشاشات جوی مانند باد و   (8
نظر شده است. همچنین، چگالی هوا در ارتفاع  توربولانس صرف 

 شود. پروازی پهپاد ثابت فرض می
دلیل برد  (: به Flat-Earthفرض زمین مسطح و بدون دوران ) (9

کوتاه درگیری و زمان پرواز محدود، از انحنا و دوران کره زمین  
اینرسی  صرف مختصات  دستگاه  یک  در  معادلات  و  شده  نظر 

 اند. ثابت( استخراج شده - محلی )زمین

 سازی ریاضی مدل 2 -2 

سازی سینماتیکی و دینامیکی حرکت پهپاد انتحاری نیازمند شناخت مدل

استفاده در   با پنج دستگاه مختصات مورد  مختصات فضایی و آشنایی 

اینرسی، دستگاه مختصات  این دست مسائل شامل دستگاه مختصات 

و   سرعت  مختصات  دستگاه  دید،  خط  مختصات  دستگاه  پرواز،  مسیر 

ست. رابطه بین دو دستگاه مختصات  دستگاه مختصات متصل به بدنه ا

و    𝜙𝑐و    𝜃اینرسی و دستگاه مختصات مسیر پرواز به کمک دو زاویه  

رابطه بین دو دستگاه مختصات اینرسی و دستگاه مختصات خط دید به  

نشان داده شده   1شکل    شود که درتوصیف می  𝑞2و    𝑞1  کمک دو زاویه

پرواز   مسیر  دستگاه  در  سرعت  بردار  = 𝑉⃗است.  [𝑉 0 0]𝑇   را

𝑍توان به کمک ترتیب دوران اویلری  می − 𝑌   زیر به بردار    صورتبه

 [: 11] در دستگاه مختصات اینرسی نگاشت  𝑉⃗ 𝑖سرعت  

(1) 

𝑉⃗ 𝑖 = [

𝑉𝑖𝑥
𝑉𝑖𝑦
𝑉𝑖𝑧

]

= [
cos 𝜙𝑐 0 sin 𝜙𝑐
0 1 0

− sin𝜙𝑐 0 cos𝜙𝑐

] [
cos 𝜃 −sin 𝜃 0
sin 𝜃 cos 𝜃 0
0 0 1

] 𝑉⃗ 

= [
𝑉 cos 𝜃 cos𝜙𝑐

𝑉 sin 𝜃
−𝑉 cos 𝜃 sin𝜙𝑐

] 

توان  در دستگاه مختصات اینرسی را می   𝑉⃗ 𝑖همین ترتیب بردار سرعت  به 

𝑌با ترتیب دوران اویلری   − 𝑍   زیر به بردار سرعت  صورتبه𝑉⃗ 𝑞   در دستگاه

 [: 11] مختصات خط دید نگاشت 
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(2) 

𝑉⃗ 𝑞 = [

𝑉𝑞𝑥
𝑉𝑞𝑦
𝑉𝑞𝑧

]

= [
cos 𝑞1 sin 𝑞1 0
− sin 𝑞1 cos 𝑞1 0

0 0 1

] [
cos 𝑞2 0 − sin 𝑞2
0 1 0

sin 𝑞2 0 cos 𝑞2

] [

𝑉𝑖𝑥
𝑉𝑖𝑦
𝑉𝑖𝑧

]

= [

𝑉 sin 𝜃 sin 𝑞1 + 𝑉 cos 𝜃 cos 𝑞1 cos(𝑞2 −𝜙𝑐)

𝑉 sin 𝜃 cos 𝑞1 − 𝑉 cos 𝜃 sin 𝑞1 cos(𝑞2 −𝜙𝑐)

𝑉 cos 𝜃 sin(𝑞2 − 𝜙𝑐)
] 

ای دستگاه خط  سرعت زاویه    𝜔⃗⃗هدف و  - موقعیت نسبی پهپاد   𝑅⃗اگر بردار  
 دید نسبت به دستگاه اینرسی باشد، رابطه زیر همواره برقرار است:

(3) 𝑑𝑅⃗ 

𝑑𝑥
=
𝛿𝑅⃗ 

𝛿𝑡
+ 𝜔⃗⃗ × 𝑅⃗  

گاه مختصات خط دید بردار سرعت نسبی  به دست که در صورت نگاشت 
 آید:می  دستبه زیر  صورتبه هدف در دستگاه خط دید -پهپاد 

(4) 

𝑉⃗ 𝑅 = [

𝑉𝑅𝑥
𝑉𝑅𝑦
𝑉𝑅𝑧

]

= [
𝑅̇
𝑅𝑞1̇

−𝑅𝑞2̇ cos 𝑞1

] 

می  پهپاد از طرفی  نسبی  بردار سرعت  که  زیر    تصوربه هدف    -دانیم 
 آید:دست میه ب

(5) 𝑉⃗ 𝑅 = 𝑉⃗ 𝑇 − 𝑉⃗ 𝑞 

 بنابراین خواهیم داشت: 

(6) 

[
𝑅̇
𝑅𝑞1̇

−𝑅𝑞2̇ cos 𝑞1

]

= 𝑉⃗ 𝑇

− [

𝑉 sin 𝜃 sin 𝑞1 + 𝑉 cos 𝜃 cos 𝑞1 cos(𝑞2 − 𝜙𝑐)

𝑉 sin 𝜃 cos 𝑞1 − 𝑉 cos 𝜃 sin 𝑞1 cos(𝑞2 − 𝜙𝑐)

𝑉 cos 𝜃 sin(𝑞2 − 𝜙𝑐)
] 

𝑉⃗ 𝑇که در صورت ثابت بودن هدف   = در رابطه فوق جاگذاری خواهد   0
مدل غیرخطی سیستم کنترلی پهپاد  شد. نهایتاً به کمک روش لاگرانژ  

 :[10] آیددست می ه زیر ب صورتبه انتحاری 

(7) 

{
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 
 

𝛾̇ = 𝜔𝑥 − tan𝜃 (𝜔𝑦 cos 𝛾 − 𝜔𝑧 sin 𝛾)    

𝛽̇ = 𝜔𝑥 sin 𝛼 + 𝜔𝑦 cos𝛼 +
𝑞𝑆𝑐𝑍

𝛽
𝛽 − 𝑃 cos 𝛼 sin 𝛽

𝑚𝑉

𝛼̇ = tan 𝛽 (−𝜔𝑥 cos 𝛼 + 𝜔𝑦 sin 𝛼) + 𝜔𝑧 −
𝑞𝑆𝑐𝑦

𝛼 + 𝑃

𝑚𝑉 cos 𝛽
𝛼

𝜔̇𝑥 =
𝑞𝑆𝐿𝑚𝑥

𝛿𝑥

𝐽𝑥
𝛿𝑥 +

𝐽𝑦 − 𝐽𝑧

𝐽𝑥
𝜔𝑧𝜔𝑦

𝜔̇𝑦 =
𝑞𝑆𝐿

𝐽𝑦
(𝑚𝑦

𝛽
𝛽 +𝑚𝑦

𝛿𝑦𝛿𝑦 +𝑚𝑦

𝜔𝑦𝜔𝑦) +
𝐽𝑧 − 𝐽𝑥
𝐽𝑦

𝜔𝑥𝜔𝑧

𝜔̇𝑧 =
𝑞𝑆𝐿

𝐽𝑧
(𝑚𝑧

𝛼𝛼 +𝑚𝑧
𝛿𝑧𝛿𝑧 +𝑚𝑧

𝜔𝑧𝜔𝑧) +
𝐽𝑦 − 𝐽𝑥

𝐽𝑧
𝜔𝑦𝜔𝑥

 

 

  𝜔𝑥  ،𝜔𝑦؛ ترتیب زوایای حمله، لغزش و رول به  𝛾و   𝛼 ،𝛽که در آن 

ای یاو و سرعت  ای پیچ، سرعت زاویه ترتیب سرعت زاویه به   𝜔𝑧و  

ترتیب زوایای گردش بالابر، سکان و  به   𝛿𝑧و    𝛿𝑥  ،𝛿𝑦؛  ای رول زاویه 

جرم پهپاد؛    𝑚طول ویژه؛    𝐿سطح ویژه؛    𝑆هد دینامیکی؛    𝑞؛  بالچه 

𝐽𝑥  ،𝐽𝑦    و𝐽𝑧   ترتیب ممان اینرسی محور  به𝑋   ،𝑌  و𝑍  ؛𝑃    نیروی پسا

 (trust  موتور؛ )𝑉    سرعت؛𝑐𝑦
𝛼     و𝑐𝑍

𝛽   ترتیب مشتق جزئی نیروی  به

𝑚𝑧( نسبت به زاویه حمله و زاویه لغزش؛  liftبرآ ) 
𝜔𝑧  ،𝑚𝑧

𝛼    و𝑚𝑧
𝛿𝑧  

بی به  پیچ  ممان  جزئی  زاویه ترتیب مشتق  به سرعت  نسبت  ای  بعد 

𝑚𝑦پیچ، زاویه حمله و زاویه گردش بالابر؛ 

𝜔𝑦   ،𝑚𝑦
𝛽   و𝑚𝑦

𝛿𝑦   ترتیب  به

ای یاو، زاویه یاو  سرعت زاویه بعد نسبت به مشتق جزئی ممان یاو بی 

𝑚𝑥و زاویه گردش سکان؛  
𝛿𝑥   بعد نسبت  مشتق جزئی ممان رول بی

 به زاویه بالچه است.  

سادهبه  میمنظور  را  پهپاد  غیرخطی  مدل  ایده  سازی  کمک  به  توان 

اثرات کوپلینگ  این منظور  به  طراحی سه کانال مستقل دکوپله کرد. 

عدم قطعیت و نیروهای غیرخطی با حد نامعلوم در نظر گرفته    عنوانبه 

زیر ساده شده و    صورتبه شوند. سپس زیرسیستم کانال پیچ پهپاد  می

 [: 11] دشونمایش داده می

(8) 

{
 

 𝛼̇ = 𝜔𝑧 −
𝑞𝑆𝑐𝑦

𝛼 + 𝑃

𝑚𝑉
𝛼 + Δ𝛼                              

𝜔̇𝑧 =
𝑞𝑆𝐿

𝐽𝑧
(𝑚𝑧

𝛼𝛼 +𝑚𝑧
𝛿𝑧𝛿𝑧 +𝑚𝑧

𝜔𝑧𝜔𝑧) + Δ𝜔𝑧

 

 [:11] آیدزیر درمی صورتبهزیرسیستم کانال یاو پهپاد 

(9) 

{
 
 

 
 
𝛽̇ = 𝜔𝑦 −

𝑞𝑆𝑐𝑧
𝛽
− 𝑃

𝑚𝑉
𝛽 + Δ𝛽                               

𝜔̇𝑦 =
𝑞𝑆𝐿

𝐽𝑦
(𝑚𝑦

𝛽
𝛽 +𝑚𝑦

𝛿𝑦𝛿𝑦 +𝑚𝑦

𝜔𝑦𝜔𝑦) + Δ𝜔𝑦

 

 شود:زیر ساده می صورتبهو زیرسیستم کانال رول 

(10 ) {

𝛾̇ = 𝜔𝑥 + Δ𝛾                   

𝜔̇𝑥 =
𝑞𝑆𝐿

𝐽𝑥
𝑚𝑥
𝛿𝑥𝛿𝑥 + Δ𝜔𝑥

 

 Δ𝛾   وΔ𝜔𝑧  ،Δ𝜔𝑦  وΔ𝜔𝑥  های کراندار نامعلوم هستند.قطعیتعدم 

 حركت نسبی بین پهپاد و هدف  3 -2 

توان به دو  در مرحله حمله نهایی، حرکت نسبی بین پهپاد و هدف را می 

حرکت مستقل در صفحات طولی و جانبی تقسیم کرد. دیاگرام حرکت  

آمده   2شکل    نسبی بین پهپاد و هدف در صفحات طولی و جانبی در

این شکل   الف  بین پهپاد و هدف،   𝑅𝑦است. در قسمت  فاصله نسبی 

𝑉𝑢𝑦   و𝑉𝑡𝑦  های پهپاد و هدف،  به ترتیب سرعت𝑎𝑢𝑦   و𝑎𝑡𝑦    ترتیب  به
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زوایای بین بردار سرعت و محورهای   𝜑𝑡𝑦و   𝜑𝑢𝑦شتاب پهپاد و هدف،  

 زاویه خط دید است.   𝜑𝑟𝑦مرجع و 

 
 

 
 .[11]درگیری پهپاد انتحاری و هدف  -1شکل

Fig. 1. Suicide drone and target engagement [11]. 

کمیت مولفههمه  فوق  هستند.  های  طولی  صفحه  جهت  در  های 
 آید:می   دستبهزیر    صورتبه معادلات حرکت نسبی پهپاد و هدف  نهایتاً  

(11 ) 

{
𝑅̇𝑦 = 𝑉𝑡𝑦 cos(𝜑𝑟𝑦 − 𝜑𝑡𝑦) − 𝑉𝑢𝑦 cos(𝜑𝑟𝑦 − 𝜑𝑢𝑦)       

𝑅𝑦𝜑̇𝑟𝑦 = −𝑉𝑡𝑦 sin(𝜑𝑟𝑦 − 𝜑𝑡𝑦) − 𝑉𝑢𝑦 sin(𝜑𝑟𝑦 − 𝜑𝑢𝑦)
 

 با در نظر گرفتن  

(12 ) {
𝑉𝑅 = 𝑅̇𝑦      

𝑉𝑟 = 𝑅𝑦𝜑̇𝑟𝑦
 

جاگذاری )11)  و  در  مشتق(  12(  طرفین و  از  زمان  به  نسبت  گیری 
 [:11] معادلات خواهیم داشت

(13 ) 

{
 
 

 
 𝑉̇𝑅 =

𝑉𝑟
2

𝑅𝑦
+ 𝑎𝑡𝑦𝑟 − 𝑎𝑢𝑦𝑟      

𝑉̇𝑟 = −
𝑉𝑅𝑉𝑟
𝑅𝑦

+ 𝑎𝑡𝑦𝑣 − 𝑎𝑢𝑦𝑣

 

 که در آن

(14 ) 

𝑉̇𝑅 = 𝑅̈𝑦  

 𝑉̇𝑟 =
𝑑(𝑅𝑦𝜑̇𝑟𝑦)

𝑑𝑥
 

𝑎𝑢𝑦𝑟 = 𝑉̇𝑢𝑦 cos(𝜑𝑟𝑦 − 𝜑𝑢𝑦)

+ 𝑉𝑢𝑦𝜑̇𝑢𝑦 sin(𝜑𝑟𝑦 − 𝜑𝑢𝑦) 

𝑎𝑡𝑦𝑟 = 𝑉̇𝑡𝑦 cos(𝜑𝑟𝑦 − 𝜑𝑡𝑦)

+ 𝑉𝑡𝑦𝜑̇𝑡𝑦 sin(𝜑𝑟𝑦 − 𝜑𝑡𝑦) 

𝑎𝑢𝑦𝑣 = 𝑉𝑢𝑦𝜑̇𝑢𝑦 cos(𝜑𝑟𝑦 − 𝜑𝑢𝑦)

− 𝑉̇𝑢𝑦 sin(𝜑𝑟𝑦 − 𝜑𝑢𝑦) 

𝑎𝑡𝑦𝑣 = 𝑉𝑡𝑦𝜑̇𝑡𝑦 cos(𝜑𝑟𝑦 − 𝜑𝑡𝑦)

− 𝑉̇𝑡𝑦 sin(𝜑𝑟𝑦 − 𝜑𝑡𝑦) 

آن   در  دید  مولفه   𝑎𝑡𝑦𝑟و    𝑎𝑢𝑦𝑟که  مماسی جهات   𝑎𝑡𝑦و    𝑎𝑢𝑦های 

و   بر جهات دید  مولفه  𝑎𝑡𝑦𝑣و    𝑎𝑢𝑦𝑣هستند   𝑎𝑡𝑦و    𝑎𝑢𝑦های عمود 

 خواهیم داشت:   (13( در )12) هستند. با جاگذاری

(15 ) 𝜑̈𝑟𝑦 = −
2𝑅̇𝑦

𝑅𝑦
𝜑̇𝑟𝑦 +

1

𝑅𝑦
𝑎𝑡𝑦𝑣 −

1

𝑅𝑦
𝑎𝑢𝑦𝑣 

وقتی زاویه بین بردار سرعت پهپاد و خط دید به اندازه کافی کوچک 

معادله   𝑎𝑢𝑦𝑛است،  ≈ 𝑎𝑢𝑦𝑣     آن در  که  است  شتاب   𝑎𝑢𝑦𝑛برقرار 

زیر تخمین   صورتبه   ( 15) عمود بر مسیر پهپاد است. بنابراین رابطه  

 شود:زده می 

(16 ) 𝜑̈𝑟𝑦 = −
2𝑅̇𝑦

𝑅𝑦
𝜑̇𝑟𝑦 −

1

𝑅𝑦
𝑎𝑢𝑦𝑛 + Δ𝜑𝑟𝑦 

Δ𝜑𝑟𝑦که در آن   =
1

𝑅𝑦
𝑎𝑡𝑦𝑣  و𝑎𝑢𝑦𝑛 =

𝑞𝑆𝑐𝑦
𝛼+𝑃

𝑚
𝛼   .است 

 مشابه برای صفحه جانبی داریم: طوربه 

(1) 𝜑̈𝑟𝑧 = −
2𝑅̇𝑧
𝑅𝑧

𝜑̇𝑟𝑧 +
1

𝑅𝑧
𝑎𝑢𝑧𝑛 + Δ𝜑𝑟𝑧 

Δ𝜑𝑟𝑧که در آن   =
1

𝑅𝑧
𝑎𝑡𝑧𝑣  و𝑎𝑢𝑧𝑛 =

𝑞𝑆𝑐𝑧
𝛽
−𝑃

𝑚
𝛽   .است 

زیر استخراج    صورتبه  IGCمدل زیرسیستم پیچ  (  8)و    (16)از رابطه  
 : [9] شودمی

(18 ) {
𝑥̇1 = 𝑓1(𝑥1) + 𝑔11(𝑥1)𝑢1 + 𝑔12(𝑥1)𝑑1

𝑦1 = 𝑥11
 

𝑥1که در آن   = [𝜑̇𝑟𝑦 𝛼 𝜔𝑧]𝑇    ،بردار حالت زیرسیستم𝑢1 = 𝛿𝑧  

𝑥11خروجی،    𝑦1ورودی،   = 𝜑̇𝑟𝑦    و𝑑1 ∈ ℝ   نامشخص ضریب 

عبارتند    𝑔12(𝑥1)و    𝑓1(𝑥1)  ،𝑔11(𝑥1)های  ماتریس نامتعین است.  

 [: 11]   از 
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(19 ) 

𝑓1(𝑥1) =

[
 
 
 
 
 
 −
2𝑅̇𝑦

𝑅𝑦
𝜑̇𝑟𝑦 −

𝑞𝑆𝑐𝑦
𝛼 + 𝑃

𝑚𝑅𝑦
𝛼

𝜔𝑧 −
𝑞𝑆𝑐𝑦

𝛼 + 𝑃

𝑚𝑉
𝛼

𝑞𝑆𝐿𝑚𝑧
𝜔𝑧

𝐽𝑧𝑣
𝜔𝑧 +

𝑞𝑆𝐿𝑚𝑧
𝛼

𝐽𝑧
𝛼
]
 
 
 
 
 
 

 

𝑔11(𝑥1) =

[
 
 
 

0
0

𝑞𝑆𝐿𝑚𝑧
𝛿𝑧

𝐽𝑧 ]
 
 
 

 

𝑔12(𝑥1) = [Δ𝜑𝑟𝑦 Δ𝛼 Δ𝜔𝑧]𝑇 

زیر استخراج  صورت  به  IGCمدل زیرسیستم یاو  (  17( و )1)  از رابطه 
 شود: می

(20 ) {
𝑥̇2 = 𝑓2(𝑥2) + 𝑔21(𝑥2)𝑢2 + 𝑔22(𝑥2)𝑑2

𝑦2 = 𝑥21
 

𝑥2که در آن   = [𝜑̇𝑟𝑧 𝛽 𝜔𝑦]𝑇    ،بردار حالت زیرسیستم𝑢2 = 𝛿𝑦 
𝑥21خروجی،    𝑦2ورودی،   = 𝜑̇𝑟𝑧    و𝑑2 ∈ ℝ   نامشخص ضریب 

 عبارتند از 𝑔22(𝑥2)و  𝑓2(𝑥2) ،𝑔21(𝑥2)های نامتعین است. ماتریس
[11:] 

(21 ) 

𝑓2(𝑥2) =

[
 
 
 
 
 
 
 −
2𝑅̇𝑧
𝑅𝑧

𝜑̇𝑟𝑧 +
𝑞𝑆𝑐𝑧

𝛽
− 𝑃

𝑚𝑅𝑧
𝛽

𝜔𝑦 +
𝑞𝑆𝑐𝑧

𝛽
− 𝑃

𝑚𝑉
𝛽

𝑞𝑆𝐿𝑚𝑦

𝜔𝑦

𝐽𝑧𝑣
𝜔𝑦 +

𝑞𝑆𝐿𝑚𝑦
𝛽

𝐽𝑦
𝛽
]
 
 
 
 
 
 
 

 

𝑔21(𝑥2) =

[
 
 
 
 

0
0

𝑞𝑆𝐿𝑚𝑦

𝛿𝑦

𝐽𝑦 ]
 
 
 
 

 

𝑔22(𝑥2) = [Δ𝜑𝑟𝑧 Δ𝛽 Δ𝜔𝑦]𝑇 

 آیددست میهزیر بصورت  بهمدل زیرسیستم رول پهپاد    (10)  با توجه به
[11]: 

(22 ) {
𝑥̇3 = 𝑓3(𝑥3) + 𝑔31(𝑥3)𝑢3 + 𝑔32(𝑥3)𝑑3

𝑦3 = 𝑥31
 

𝑥2که در آن   = [𝛾 𝜔𝑥]
𝑇    زیرسیستمبردار حالت  ،𝑢3 = 𝛿𝑥   ،ورودی

𝑦3    ،خروجی𝑥31 = 𝛾    و𝑑3 ∈ ℝ    .است نامتعین  نامشخص  ضریب 
 [: 11] عبارتند از 𝑔32(𝑥3)و   𝑓3(𝑥3) ،𝑔31(𝑥3)های ماتریس

(23 ) 

𝑓2(𝑥2) = [
𝜔𝑥
0
] 

𝑔31(𝑥3) = [

0

𝑞𝑆𝐿𝑚𝑥
𝛿𝑥

𝐽𝑥

] 

𝑔32(𝑥3) = [Δγ Δ𝜔𝑥]
𝑇  

 
1. Time-Varying 

 [: 11] یکجا نیز نوشتصورت به توان را می سیستم معرفی شده 

(24 ) {
𝑥̇ = 𝑓(𝑥) + 𝑔1(𝑥)𝑢 + 𝑔2(𝑥)𝑑

𝑦 = [𝑦1 𝑦2 𝑦3]𝑇
 

آن   در  𝑥که  = [𝑥1 𝑥2 𝑥3]𝑇    حالت 𝑢،  سیستمبردار  =

[𝑢1 𝑢2 𝑢3]𝑇    ،ورودی𝑦 = [𝑦1 𝑦2 𝑦3]𝑇   و    خروجی𝑑 =

[𝑑1 𝑑2 𝑑3]
𝑇 ∈ ℝ3   .است قطعیت  عدم  نامعلوم  ضرایب 

𝑓(𝑥)های  ماتریس = [𝑓1(𝑥1) 𝑓2(𝑥2) 𝑓3(𝑥3)]
𝑇  ،𝑔1(𝑥) =

[𝑔11(𝑥1) 𝑔21(𝑥2) 𝑔31(𝑥3)]
𝑇(𝑥2)    و𝑔2(𝑥) =

[𝑔12(𝑥1) 𝑔22(𝑥2) 𝑔32(𝑥3)]
𝑇    تعریف ترتیب  این  به  نیز 

   .شوندمی

 كننده طراحی كنترل  .3 

کند که فاصله نسبی پهپاد پهپاد انتحاری زمانی به هدف خود برخورد می
برسد. این مهم بیش از هر چیز ناشی از   𝑅ℎ𝑖𝑡و هدف به کمتر از مقدار  

ای بودن هدف در معادلات ما ابعاد هدف احتمالی است که با فرض ذره
حضور   است.  تعارض  رشد    𝑅در  باعث  دینامیک  معادلات  مخرج  در 

 سازد. شود که پایداری سیستم را غیرممکن مینامحدود مقادیر می
 هدف از کنترل در مرحله حمله نهایی این است که نرخ تغییرات 

زاویه خط دید در دو صفحه طولی و جانبی به صفر میل کند؛ که در 
امر   به مقدار مطلوب خود میل خواهند کرد.   𝜑𝑟𝑧و   𝜑𝑟𝑦نتیجه این 

شود که ذکر است که عموماً در این مرحله از کنترل فرض میلازم به 
زاویه رول پهپاد ثابت است و دوران رول حول این محور برای پهپاد  

 وجود ندارد. 

 PIDكننده طراحی كنترل  1 -3 

یک  صورت  بهبرای پهپاد انتحاری    IGCدر قسمت قبل مدل سیستم  
آمد. در استخراج    دستبه   1دسته معادلات غیرخطی از نوع متغیر با زمان

ها در نظر کار رفته بود که از جمله آناین مدل چند فرض اساسی به
  عنوان به گرفتن اثرات کوپلینگ مربوط به هر کدام از پیچ، یاو و رول  

اغتشاش در کانال مربوط به دیگری بود که به کمک این فرض قادر به  
ایندکوپله از  شدیم.  معادلات  معادلات  سازی  وقتی  سه  صورت  بهرو 

ها در واقع به  زیرسیستم پیچ، یاو و رول بیان شد هر کدام از زیرسیستم
می کنترل  را  خروجی  یک  ورودی  یک  قسمت   کردند.کمک  این  در 

سازی شده برای  کوشیم با ارائه یک مدل جدید فضای حالت خطیمی
بهینه برای تعقیب هدف و برخورد    PIDها، کنترلر  هر کدام از زیرسیستم

 با آن برای پهپاد طراحی کنیم. 
های هدف کنترل در این بخش این است که در هر کدام از کانال 
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کنترل به کمک ورودی کنترلی مربوطه مقدار نرخ تغییرات زاویه خط دید 
 به صفر رسیده و در نتیجه زاویه خط دید به مقدار مطلوب همگرا شود:

(25 ) 
𝜑̇𝑟𝑦 ⟶ 0⟹ 𝜑𝑟𝑦 → 𝜑𝑟𝑦𝑑 

𝜑̇𝑟𝑧 ⟶ 0⟹ 𝜑𝑟𝑧 → 𝜑𝑟𝑧𝑑 

به معنای همگرا شدن فاصله از طرفی می  برآوردن اهداف فوق  دانیم 

𝑅𝐻𝑖𝑡 نسبی بین پهپاد انتحاری و هدف به کمتر از مقدار   که    است چرا 

بردار سرعت پهپاد و خط دید به   معادلات با فرض این که زاویه بین 

می میل  ) صفر  𝜑𝑟𝑦کند  − 𝜑𝑢𝑦 → در    دستبه (  0 همچنین  و  آمد 

مرحله حمله نهایی فرصت کافی برای تغییرات سرعت وجود ندارد، لذا  

هم بوده با فرض این که سرعت پهپاد و هدف در این مرحله نزدیک به 

𝑉𝑡𝑦) شودو ثابت در نظر گرفته می  ≈  𝑉𝑢𝑦 = 𝑐1:بنابراین ،) 

(26 ) 𝑅̇𝑦 = 𝑉𝑡𝑦 cos(𝜑𝑟𝑦 − 𝜑𝑡𝑦)

− 𝑉𝑢𝑦 cos(𝜑𝑟𝑦 − 𝜑𝑢𝑦) 

را مقداری ثابت و منفی در نظر    𝑅̇𝑦توان  روشنی مشخص است که می به 
cos(𝑐0)گرفت. زیرا با اعمال شروط ذکر شده در بالا و این نکته که   −

1 <  داریم: 0

(27 ) 
𝑅̇𝑦 = 𝑉𝑡𝑦 cos(𝜑𝑟𝑦 − 𝜑𝑡𝑦) − 𝑉𝑢𝑦 cos(0)

= 𝑐1(cos(𝑐0) − 1) = 𝐶1
< 0  

نتیجه   طوربه  جانبی  صفحه  در  حرکت  برای  مشابه  مشابه  𝑅̇𝑧ای  =

𝐶2 < رو با جاگذاری در معادلات حالت دکوپله  شود. از اینحاصل می  0
توان معادلات حالت خطی متغیر  های پیچ و یاو میمربوط به زیرسیستم

 دست آورد.  ه با زمان برای سیستم ب
 صورتبا در نظر گرفتن صفحه طولی حرکت و تعریف بردار حالت به 

 𝑥1 = [𝑥11 𝑥12 𝑥13]𝑇 = [𝜑̇𝑟𝑦 𝛼 𝜔𝑧]𝑇  صرف نظر  و 
زیر استخراج  صورت  به  IGCکردن از اغتشاشات مدل زیرسیستم پیچ  

 شود: می

(28 ) {
𝑥̇1 = 𝐴1(𝑡)𝑥1 + 𝐵1𝑢1
𝑦1 = 𝐶1𝑥1 + 𝐷1𝑢1    

 

𝑢1که در آن   = 𝛿𝑧  ورودی و𝑦1 = 𝑥11 = 𝜑̇𝑟𝑦  .خروجی است 
زیر صورت  بهها، معادله ورودی کنترلی  در نتیجه برای تمام زیر سیستم

 باشد: می

(29 ) 𝑢𝑖 = 𝐾𝑃𝑒𝑖 + 𝐾𝐼 ∫𝑒𝑖 𝑑𝑡 + 𝐾𝐷
𝑑𝑒𝑖
𝑑𝑡

,   𝑖 = 1,2,3 

𝑒𝑖 = 𝑦𝑑𝑖 − 𝑦𝑖  

 طراحی كنترل كننده مودلغزشی مرتبه بالا پیوسته  2 -3 

 سطوح لغزش  1 -2 -3 

 شود.  زیر تعریف می صورت به ها سطوح لغزش برای زیر سیستم

 های پیچ و یاو داریم:برای زیر سیستم

(30 ) 
𝜎̈ = 𝑦(𝑡) − 𝑦𝑑(𝑡) → 𝜎

=∬(𝑦(𝑡) − 𝑦𝑑(𝑡))𝑑𝑡 

 برای زیر سیستم رول:

(31 ) 
𝜎̇ = 𝑦(𝑡) − 𝑦𝑑(𝑡) → 𝜎

= ∫(𝑦(𝑡) − 𝑦𝑑(𝑡))𝑑𝑡 

نسبی سیستم   باید ضرایب    3درجه  نتیجه  طوری    a3تا    a1است. در 
 باشد:  Hurwitzانتخاب شوند که چند جمله ای زیر 

(32 ) 𝑝3 + 𝑎3𝑝
2 + 𝑎2𝑝 + 𝑎1 = 0 

لغزش   به سطح  توجه  اول   𝜎با  قسمت  قبلی،  بخش  در  شده  انتخاب 
 :[12]  می آید دستبه زیر صورت بهکنترل 

(33 ) 
𝑢𝑏 = −𝑎1|𝜎(𝑡)|

𝑏1𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎(𝑡))

− 𝑎2|𝜎̇(𝑡)|
𝑏2𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎̇(𝑡))

− 𝑎3|𝜎̈(𝑡)|
𝑏3𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎̈(𝑡)) 

زیر صورت  بههستند که    1و    0ثابت های بین    b4تا   b1در رابطه بالا،  
 گردند: تعیین می

(34 ) 𝑏𝑖−1 =
𝑏𝑖  . 𝑏𝑖+1
2𝑏𝑖+1 − 𝑏𝑖

,    𝑖 = 2, … , 𝑟 

𝑏𝑟+1 = 1,   𝑏𝑟 = 𝑏̅ 

 قسمت دیگر کنترلر نیز عبارت است از:

(35 ) 
𝑢𝑠 = 𝜆𝑠|𝑠(𝑡)|

1

2 . 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝑡))

+ ∫ 𝛽 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝜏))𝑑𝜏
𝑡

0

 

 در رابطه بالا،  

(36 ) 𝑠(𝑡) = 𝜎(𝑡) − 𝑧(𝑡) 
𝑧̇(𝑡) = 𝑢𝑏 + 𝑢𝑠 

 مقدار نهایی ورودی کنترلی عبارت است از: 

(37 ) 𝑢 = 𝑔−1(𝑦̇𝑑 − 𝑓𝑗1 + 𝑢𝑏 − 𝑢𝑠),

𝑗 = 1,2 

 زیر سیستم رول 2 -2 -3 

نسبی سیستم   باید ضرایب    2درجه  نتیجه  طوری    a3تا    a1است. در 
 باشد:  Hurwitzانتخاب شوند که چند جمله ای زیر 

(38 ) 𝑝2 + 𝑎2𝑝 + 𝑎1 = 0 

لغزش   سطح  به  توجه  اول    𝜎با  قسمت  قبلی،  سوال  در  شده  انتخاب 
 می آید: دست به زیر صورت بهکنترل 

(39 ) 
𝑢𝑏
= −𝑎1|𝜎(𝑡)|

𝑏1𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎(𝑡))

− 𝑎2|𝜎̇(𝑡)|
𝑏2𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎̇(𝑡)) 
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زیر صورت  بههستند که    1و    0ثابت های بین    b4تا   b1در رابطه بالا،  
 گردند: تعیین می

(40 ) 𝑏𝑖−1 =
𝑏𝑖  . 𝑏𝑖+1
2𝑏𝑖+1 − 𝑏𝑖

,    𝑖 = 2, … , 𝑟 

𝑏𝑟+1 = 1,   𝑏𝑟 = 𝑏̅ 

 قسمت دیگر کنترلر نیز عبارت است از:

(41 ) 
𝑢𝑠 = 𝜆𝑠|𝑠(𝑡)|

1

2 . 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝑡))

+ ∫ 𝛽 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝜏))𝑑𝜏
𝑡

0

 

 در رابطه بالا،  

(42 ) 
𝑠(𝑡) = 𝜎(𝑡) − 𝑧(𝑡) 
𝑧̇(𝑡) = 𝑢𝑏 + 𝑢𝑠 

 

 مقدار نهایی ورودی کنترلی عبارت است از: 

(43 ) 𝑢 = 𝑔−1(𝑦̇𝑑 − 𝑓𝑗1 + 𝑢𝑏 − 𝑢𝑠),

𝑗 = 3 

 طراحی كنترل كننده مودلغزشی مرتبه بالا پیوسته 3 -3 

 تطبیقی

 های پیچ و یاوزیر سیستم  1 -3 -3 
 ای زیر هرویتز باشد: با توجه به درجه نسبی سیستم، باید چند جمله

(44 ) 𝑝3 + 𝑎3𝑝
2 + 𝑎2𝑝 + 𝑎1 = 0 

به سطح لغزش   اول    𝜎با توجه  انتخاب شده در قسمت قبلی، قسمت 
 آید: می  دستبه زیر صورت بهکنترل 

(45 ) 
𝑢𝑏 = −𝑎1|𝜎(𝑡)|

𝑏1𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎(𝑡))

− 𝑎2|𝜎̇(𝑡)|
𝑏2𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎̇(𝑡))

− 𝑎3|𝜎̈(𝑡)|
𝑏3𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎̈(𝑡)) 

زیر صورت  بههستند که    1و    0ثابت های بین    b3تا   b1در رابطه بالا،  
 گردند: تعیین می

(46 ) 𝑏𝑖−1 =
𝑏𝑖  . 𝑏𝑖+1
2𝑏𝑖+1 − 𝑏𝑖

,    𝑖 = 2, … , 𝑟 

𝑏𝑟+1 = 1,   𝑏𝑟 = 𝑏̅ 

 قسمت دیگر کنترلر نیز عبارت است از:

(47 ) 
𝑢𝑠 = 𝜆𝑠|𝑠(𝑡)|

1

2 . 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝑡))

+ ∫ 𝛽 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝜏))𝑑𝜏
𝑡

0

 

 در رابطه بالا،  

(48 ) 𝑠(𝑡) = 𝜎̈(𝑡) − 𝑧(𝑡) 
𝑧̇(𝑡) = 𝑢𝑏 + 𝑢𝑠 

 مقدار نهایی ورودی کنترلی عبارت است از: 

(49 ) 𝑢 = 𝑔−1(𝑦̇𝑑 − 𝑓𝑗1 + 𝑢𝑏 − 𝑢𝑠) , 𝑗 = 1,2 

 روند:کار میچنین معادلات زیر برای تکمیل کنترلر به هم

(50 ) 

𝛿 = 𝛽(𝑡) −
1

𝜖1
|𝑤𝑒𝑞| − 𝜖0 

𝛽̇(𝑡) = −(𝜌0 + 𝜌). tanh(𝛿) 

𝜌̇ = {
𝛾|𝛿|,                              |𝛿| > 𝜖𝑝
0,                               𝑜𝑡ℎ𝑒𝑟𝑤𝑖𝑠𝑒

 

 زیر سیستم رول 2 -3 -3 
 ای زیر هرویتز باشد: نسبی سیستم، باید چند جملهبا توجه به درجه 

(51 ) 𝑝2 + 𝑎2𝑝 + 𝑎1 = 0 

لغزش   سطح  به  توجه  اول    𝜎با  قسمت  قبلی،  سوال  در  شده  انتخاب 
 آید: می  دستبه زیر صورت بهکنترل 

(52 ) 𝑢𝑏 = −𝑎1|𝜎(𝑡)|
𝑏1𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎(𝑡))

− 𝑎2|𝜎̇(𝑡)|
𝑏2𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎̇(𝑡)) 

زیر  صورت  به هستند که    1و    0های بین  ثابت   b3تا    b1در رابطه بالا،  
 گردند: تعیین می

(53 ) 𝑏𝑖−1 =
𝑏𝑖  . 𝑏𝑖+1
2𝑏𝑖+1 − 𝑏𝑖

,    𝑖 = 2, … , 𝑟 

𝑏𝑟+1 = 1,   𝑏𝑟 = 𝑏̅ 

 قسمت دیگر کنترلر نیز عبارت است از:

(54 ) 
𝑢𝑠 = 𝜆𝑠|𝑠(𝑡)|

1

2 . 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝑡))

+ ∫ 𝛽 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝜏))𝑑𝜏
𝑡

0

 

 دراین رابطه،  

(55 ) 𝑠(𝑡) = 𝜎̈(𝑡) − 𝑧(𝑡) 
𝑧̇(𝑡) = 𝑢𝑏 + 𝑢𝑠 

 مقدار نهایی ورودی کنترلی عبارت است از: 

(56 ) 𝑢 = 𝑔−1(𝑦̇𝑑 − 𝑓𝑗1 + 𝑢𝑏 − 𝑢𝑠) , 𝑗 = 3 

 روند:کار میچنین معادلات زیر برای تکمیل کنترلر به هم

(57 ) 

𝛿 = 𝛽(𝑡) −
1

𝜖1
|𝑤𝑒𝑞| − 𝜖0 

𝛽̇(𝑡) = −(𝜌0 + 𝜌). tanh(𝛿) 

𝜌̇ = {
𝛾|𝛿|,                              |𝛿| > 𝜖𝑝
0,                               𝑜𝑡ℎ𝑒𝑟𝑤𝑖𝑠𝑒

 

یکی از پارامترهای کلیدی در طراحی قانون تطبیقی ارائه شده در  
است که یک ضریب اسکالر مثبت    𝛾(، نرخ تطبیق  57( و )50معادلات )

به مقدار بهینه   𝑘̂باشد. این ضریب، سرعت همگرایی پارامتر تطبیقی  می
تعیین می انتخاب مقدار  را  به   𝛾کند.  را  همراه دارد: مقادیر یک موازنه 

شود،  تر می تر و پاسخ تطبیقی چابکمنجر به همگرایی سریع   𝛾بزرگتر  
یا  کنترلی  سیگنال  در  ناخواسته  نوسانات  ایجاد  باعث  است  اما ممکن 
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تری را نتیجه  پاسخ سیستم گردد. در مقابل، مقادیر کوچکتر پاسخ نرم 
 دهند.دهند اما سرعت تطبیق با تغییرات را کاهش میمی

های متعدد سازی در این پژوهش، مقدار این ضریب از طریق شبیه 
به  این و  برای  اصلی  معیار  است.  شده  انتخاب  دستی  تنظیم  روش 

انتخاب، دستیابی به یک موازنه مطلوب بین سرعت رهگیری و کیفیت 
ای که زمان برخورد به هدف کمینه شود، گونهسیگنال کنترلی بود؛ به 

در ورودی کنترلی ایجاد شده یا عملگرها به   بدون آنکه نوسانات شدید
 اشباع بروند.

)   2شکل   یکپارچه  کنترل  و  هدایت  کلی  پیشنهادی  IGCساختار   )
( ACHOSMCمبتنی بر کنترل مود لغزشی پیوسته مرتبه بالای تطبیقی ) 

دهد. در این ساختار، اطلاعات هندسی هدف شامل زاویه خط را نشان می 
پردازش   IGCدید و نرخ آن در بلوک محاسبه خطای حرکت نسبی و  

 شود.تولید می   𝑠(𝑥)شده و خطای رهگیری و متغیر لغزش 
است که از    ACHOSMCکننده  هسته اصلی سامانه کنترلی، کنترل 

سه بخش تشکیل شده است: مولد سطح لغزش، قانون کنترل مود لغزشی 
روزرسانی بهره. مولد سطح لغزش پیوسته مرتبه بالا و قانون تطبیقی به 
  HOSMCکه قانون  کند، در حالی رفتار دینامیکی مطلوب را تضمین می 

 نماید.پیوسته سیگنال کنترلی نرم و بدون چترینگ تولید می 

صورت آنلاین و بدون نیاز به دانستن قانون تطبیقی، بهره کنترلی را به 
تنظیم می قطعیت کران عدم  به کند. خروجی کنترل ها  صورت یک کننده 

فرمان کنترلی مجازی به بلوک تخصیص کنترل ارسال شده و به دستورات  
 شود.عملگرهای پهپاد شامل بالابر، سکان و بالچه تبدیل می 

ها هدف شامل وضعیت–های غیرخطی نسبی پهپادپاسخ دینامیک
صورت حلقه بازخورد به محاسبه خطا بازگردانده  و دینامیک خط دید، به

𝜆̇شود. هدف نهایی این ساختار، همگرایی نرخ خط دید به صفر می →

 باشد.و در نتیجه رهگیری سریع و دقیق هدف می  0

 
پیشنهادی مبتنی   (IGC) دیاگرام ساختار هدایت و کنترل یکپارچهبلوک .-2 شکل

 .(ACHOSMC) بر کنترل مود لغزشی پیوسته مرتبه بالای تطبیقی

Fig.  2. Block diagram of the proposed integrated guidance and 

control (IGC) structure based on adaptive continuous higher-

order sliding mode control (ACHOSMC). 

 اثبات پایداری به روش لیاپانوف 4 -3 
برای اثبات پایداری کنترل مود لغزشی پیوسته مرتبه بالا تطبیقی سیستم 

 شود. در نظر گرفته می  26صورت رابطه ه هدایت و کنترل یکپارچه را ب

(58 ) 𝑥̈ = 𝑓+ 𝑔.𝑢 
𝑦 = 𝑥 

را   تعقیب  𝑒صورت  به خطای  = 𝑥𝑑 − 𝑥   می تابع تعریف  کنیم. 
 شود.  در نظر گرفته می 55صورت رابطه ه لیاپانوف ب

(59 ) 𝑉 =
1

2
𝑠2 

 است.  56صورت ه سطح لغزش ب sکه 

(60 ) 𝑠 = 𝑒 + 𝜆𝑒̇ 

 شود.  مشتق گرفته می  57در ادامه از تابع لیاپانوف مطابق رابطه  

(61 ) 
𝑉̇ = 𝑠𝑠̇ = 𝑠(𝑒̇ + 𝜆𝑒̈)

= 𝑠(𝑒̇ + 𝜆(𝑥̈𝑑 − 𝑥̈)) 
𝑉̇ = 𝑠(𝑒̇ + 𝜆(𝑥̈𝑑 − 𝑓− 𝑔 𝑢)) 

 شود.  تعریف می 58صورت رابطه ه ب  uمقدار 

(62 ) 

𝑢 = (𝜆𝑔)−1 (𝑒̇ + 𝜆𝑥̈𝑑 − 𝜆𝑓

+ 𝛾1|𝜎|1
𝛼sign (𝜎)⋯

+ 𝛾𝑟|𝜎
(𝑟−1)|

𝛼𝑟
sign (𝜎(𝑟−1))

+ 𝜆𝑠|𝑠(𝑡)|
1
2 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝑡))

+ ∫ 𝛽(𝜏)𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝜏))
𝑡

0
𝑑𝜏) 

 آید. دست می ه ب  59در مشتق تابع لیاپانوف، رابطه  uبا قرار دادن مقدار 

(63 ) 

𝑉̇ = 𝑠 (−𝛾1|𝜎|1
𝛼 sign(𝜎)⋯

− 𝛾𝑟|𝜎
(𝑟−1)|

𝛼𝑟
sign(𝜎(𝑟−1))

− 𝜆𝑠|𝑠(𝑡)|
1
2 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝑡))

− ∫ 𝛽(𝜏)𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝜏))
𝑡

0
𝑑𝜏) 

  منفی خواهد شد و در نتیجه ، مشتق تابع لیاپانوف همواره  K > 0اگر  
 سیستم پایدار لیاپانوف است.  

 ها و نتایج سازی شبیه .4 

به  بخش،  این  کنترلدر  عملکرد  مقایسه  و  ارزیابی  های  کنندهمنظور 
گردد. پارامترهای پهپاد و شرایط  سازی ارائه میشده، نتایج شبیه طراحی 

 است.  1اولیه در تمام سناریوها یکسان و مطابق جدول 

 كننده تنظیم پارامترهای كنترل  1 -4 

کننده نقش اساسی در عملکرد  انتخاب صحیح پارامترهای هر کنترل 
ها دارد. در این پژوهش، برای هر  نهایی و امکان مقایسه عادلانه آن 
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ها استفاده  ها از رویکردهای متناسب با ساختار آن کننده یک از کنترل 
 شده است: 

 :PIDكننده كنترل •

نیکولز  -شده زیگلر، از روش کلاسیک و شناختهPIDکننده  برای کنترل
(Ziegler-Nicholsبهره اولیه  تنظیم  برای   )( تناسبی  (، 𝐾𝑝های 

( استفاده شده است. این روش بر اساس  𝐾𝑑( و مشتقی )𝐾𝑖انتگرالی ) 
کند. بسته به یک بهره تناسبی بحرانی عمل می -پاسخ پله سیستم حلقه

دستی و با  صورت  به آوردن مقادیر اولیه، تنظیمات نهایی    دستبه پس از  
عملکرد  بهترین  تا  شد  انجام  فراجهش  و  نشست  زمان  کاهش  هدف 

کننده خطی در مواجهه با سیستم غیرخطی حاصل ممکن از این کنترل
 ارائه شده است.  2ها در جدول شود. مقادیر نهایی بهره

بالا  كنترل • مرتبه  پیوسته  لغزشی  مد  كننده 

(CHOSMC :) 

 کننده شامل دو بخش اصلی است: تنظیم پارامترهای این کنترل

,𝑎1(: این ضرایب )مانند  𝑎𝑖پارامترهای سطح لغزش ) (1 𝑎2, 𝑎3 در
گونه 32معادله   به  باید  چندجمله (  که  شوند  انتخاب  ای ای 

 ( هرویتز  لغزش،  سطح  شرط، Hurwitzمشخصه  این  باشد.   )
لغزش   سطح  به  رسیدن  از  پس  را  سیستم  دینامیک  پایداری 

کند. انتخاب این پارامترها با هدف جایابی مناسب تضمین می 
ها برای رسیدن به سرعت همگرایی مطلوب روی سطح قطب 

 لغزش صورت پذیرفته است.
2) ( کنترلی  کلیدی 𝐾بهره  پارامتر  این  مقاوم (:  بخش  ترین 

کننده است و مقدار آن باید بزرگتر از کران بالای مجموع کنترل 
ها و اغتشاشات باشد تا پایداری و همگرایی تضمین عدم قطعیت 

آنجایی  از  ممکن  شود.  کران  این  دقیق  دانستن  عمل،  در  که 
از طریق روش تنظیم دستی مبتنی بر عملکرد   𝐾نیست، مقدار  

 (Performance-based Manual Tuning یا همان آزمون و )
این  به  فرآیند  تعیین گردید.  بود که شبیه خطا  با صورت  سازی 

آغاز شد و به تدریج افزایش    𝐾یک مقدار اولیه کوچک برای  
سرعت به صفر همگرا شود، یافت تا زمانی که خطای ردیابی به 

بدون آنکه سیگنال کنترلی دچار نوسانات شدید یا دامنه بیش از  
بود که عملکرد    𝐾حد بزرگ شود. هدف، یافتن کوچکترین مقدار  

 مطلوب را فراهم آورد.

كننده مد لغزشی پیوسته مرتبه بالا تطبیقی  كنترل •

(ACHOSMC :) 

( مشابه حالت غیرتطبیقی 𝑎𝑖کننده، پارامترهای سطح لغزش )در این کنترل 
 (CHOSMC انتخاب می )  شوند. تفاوت اصلی در بهره کنترلی است که

آنلاین توسط یک قانون تطبیقی صورت  به دیگر مقداری ثابت نیست و  
شود. پارامتر جدیدی که در اینجا نیاز به تنظیم دارد، نرخ تطبیق تنظیم می 

(𝛾  57و    50( است )پارامتر موجود در معادلات .) 

( 𝐾(𝑡)روزرسانی بهره تطبیقی ): این پارامتر سرعت به 𝛾نقش   ➢
 کند. را کنترل می

مقدار   ➢ انتخاب  تنظیم:  ) 𝛾روش  مصالحه  ( Trade-offیک 
برای   بزرگ  بسیار  مقدار  به   𝛾است.  سریع  واکنش  باعث 

می و اغتشاشات  بهره  در  نوسان  به  است  ممکن  اما  شود 
باعث  نیز  مقدار بسیار کوچک  سیگنال کنترلی منجر شود. 

کنترل  کارایی  کاهش  و  تطبیق  با کندی  مواجهه  در  کننده 
نیز از طریق   𝛾شود. در این پژوهش، مقدار  تغییرات سریع می 

یافتن  هدف،  شد.  انتخاب  عملکرد  بر  مبتنی  دستی  تنظیم 
ترین زمان اصابت را با حفظ همواری مقداری بود که سریع 

 سیگنال کنترلی و پایداری کلی سیستم فراهم کند.

 . ورودی کنترلی پهپاد انتحاری -1 جدول

Table 1. Control inputs of the suicide drone. 

Parameter Value Parameter Value Parameter Value 

Q 48 Jx 30 mz
α 1.1 - 

S 2.5 P 300 mz
δz 0.08 - 

L 0.68 V 30 my

ωy
 0.02 - 

M 150 cy
α 5.5 my

β
 0.9 - 

JZ 20 cz
β
 2.8 my

δy
 0.05 - 

JY 25 mz
ωz 0.02 - mx

δx  0.1 

V0 200 α0 1.3 δz 5 

 PIDسازی عملکرد كنترل كننده شبیه  2 -4 

قسمت این  کنترل   در  آن   PIDکننده  عملکرد  پارامترهای  توسط  که  ها 
 شوند.  اند، بررسی می تنظیم شده   2روش زیگلر نیکولز مطابق با جدول  

 . PIDپارامترهای کنترل کننده  -2جدول 

Table 2. PID controller parameters. 

Interest amount Type Gain 

1.322 Proportional Gain  (𝐾𝑝) 

1.549 Integral Gain  (𝐾𝑖 ) 

2.563 Derivative Gain  (𝐾𝑑) 

شبیه کنترلنتایج  عملکرد  برای  شکل    PIDکننده  سازی   5الی    3در 
 نشان داده شده است.  
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 . PIDکنترل کننده  -فاصله نسبی پهپاد انتحاری و هدف -3 شکل

Fig. 3. Relative distance between suicide drone and target- PID 

controller. 

 ج

 .PIDکنترل کننده  -ورودی کنترلی پهپاد انتحاری -4 شکل

Fig. 4. Control input of the suicide drone - PID controller. 

 

 . PID کنندهکنترل -مسیر حرکت پهپاد انتحاری و هدف -5 شکل

Fig. 5. Trajectory of the suicide drone and target-PID controller. 

دهد که پس از گذشت تقریباً  نشان می   3 شده در شکل نمودارهای ارائه 
می   50 صفر  به  هدف  و  انتحاری  پهپاد  بین  نسبی  فاصله  رسد. ثانیه، 

های متعددی مواجه است  با چالش  PIDکننده  حال، عملکرد کنترلبااین
، ورودی 4اند. بر اساس نمودار شکل  که بر کارایی آن تأثیر منفی گذاشته

شده  شده سبب شده است که پهپاد طبق مسیر مشخصکنترلی اعمال
هدف کیلومتری متری به  8حرکت کرده و در بردی حدود    5در شکل  

برخورد کند. این بردی که هدف طی کرده است تا پهپاد انتحاری به آن 
مأموریت  برای  کند،  در  اصابت  زیرا  نیست،  مناسب  انتحاری  های 

های انتحاری مطلوب است که رهگیری و انهدام اهداف در برد  سامانه
به   از رسیدن تهدید  تا  انجام شود  به شروع حرکت هدف  کمتر نسبت 

موجب    PIDکننده  مواضع حساس جلوگیری گردد. علاوه بر این، کنترل
ازحد زمان پرواز شده است که ازنظر عملیاتی یک ضعف افزایش بیش 

می کنترلمهم محسوب  بر    PIDکننده  شود. ضرایب  پژوهش  این  در 
زیگلر روش  شده-اساس  تعیین  نتایج  نیکولز  معمولاً  روش  این  اند. 

می  ارائه  ممناسبی  با  اما همچنان  در  حدودیتدهد،  است.  همراه  هایی 
بهینهروش برای  های  بهینه  ضرایب  تعیین  نیز  عددی    PIDسازی 

های سیستم، حتی بر بوده و ممکن است به دلیل پیچیدگیفرآیندی زمان
پس از صرف زمان زیاد، به نتیجه مطلوب منجر نشود. علاوه بر این،  

کنترل خطی  PIDکننده  طراحی  پهپاد  مستلزم  دینامیکی  مدل  سازی 
این خطی  تنها در محدودهانتحاری است که  های کاری خاصی  سازی 

معتبر خواهد بود. با توجه به ماهیت غیرخطی دینامیک پهپاد انتحاری، 
های سازی حتی در صورت استفاده از تکنیک های مبتنی بر خطی روش

تنظیم ضرایب   برای  فازی  منطق  یا  شبکه عصبی  بر  در   PIDمبتنی 
 اطمینان نخواهند بود.  لیاتی قابلتمامی شرایط عم

پیشرفته تنظیمات  اعمال  در صورت  حتی  دیگر،  سوی  برای  از  تر 
توجهی در ، نتایج نهایی همچنان بهبود قابلPIDکننده  ضرایب کنترل

روش  سایر  با  نمی مقایسه  نشان  کنترلی  موارد،  های  برخی  در  دهند. 
بیش  بهرهافزایش  تلاش    PIDهای  ازحد  افزایش  موجب  است  ممکن 

تواند پایداری کنترلی شده و سیستم را به اشباع بکشاند که این امر می
 کنترل را به خطر بیندازد.  

، باوجود سادگی PIDکننده  توان نتیجه گرفت که کنترلدر نهایت، می
رضایتپیاده عملکرد  پیچیده  کنترلی  سامانه  این  برای  بخشی سازی، 

این روش بیش ازنظر    از  ندارد. زمان برخورد در  حد طولانی است که 
شود. ازآنجاکه در مسائل رهگیری  قبول محسوب میقابل   عملیاتی غیر

روش است،  کلیدی  پارامتر  یک  زمان  اهداف،  انهدام  کنترلی  و  های 
ای در شرایط غیرخطی ارائه دهند،  تر که بتوانند عملکرد بهینهپیشرفته

های  کنندهتری خواهند بود. بنابراین، استفاده از کنترلهای مطمئنگزینه
بر یادگیری ماشین میتطبیقی، پیش  های تواند جایگزینبین یا مبتنی 

 مناسبی برای بهبود کارایی سیستم هدایت و کنترل پهپاد باشد.
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لغزشی  شبیه  3 -4  مود  كننده  كنترل  عملکرد  سازی 

 پیوسته مرتبه بالا  

این قسمت شبیه  پیوسته مرتبه  در    بالا سازی کنترل کننده مودلغزشی 
 شود.  بررسی می 

 
 . CHOSMCکنترل کننده  -فاصله نسبی پهپاد انتحاری و هدف -6 شکل

Fig. 6. Relative distance between suicide drone and target - 

CHOSMC controller 

 

 .CHOSMCکنترل کننده  -انتحاریورودی کنترلی پهپاد   -7 شکل

Fig. 7. Control input of the suicide drone - CHOSMC controller 

 
 .CHOSMC  کنترل کننده -مسیر حرکت پهپاد انتحاری و هدف -8 شکل

Fig. 8. Trajectory of the suicide drone and target - CHOSMC 

controller. 

عملکرد دینامیکی درگیر شدن پهپاد انتحاری   6شده در شکل  ارائه   منحنی 
ثانیه،   30شود، در حدود  دهد. همانطور که مشاهده می و هدف را نشان می 

می  نزدیک  به صفر  هدف  و  انتحاری  پهپاد  بین  نسبی  که فاصله  شود، 
هدف خود نزدیک دهنده این است که پهپاد در مدت زمان معقولی به نشان 

شود. این همگرایی سریع یک شاخص کلیدی از کارآمدی استراتژی می 
دهد  ورودی کنترل را نشان می   7هدایت و کنترل پیشنهادی است. شکل  

کند که مسیر کند و آن را مجبور می که پهپاد را به سمت هدف هدایت می 
را دنبال کند. پهپاد با موفقیت هدف را در برد   8شده در شکل  داده نشان 

کند. این برد رهگیری اهمیت دارد زیرا اطمینان کیلومتر رهگیری می   3/ 5
به می  پهپاد  بهینه درگیر شدن خود عمل دهد که  طور مؤثر در محدوده 
نشان می می  و  مسیر کند  است  قادر  پیشنهادی  کنترل  سیستم  دهد که 

در برد   آمیز ای مدیریت کند که رهگیری موفقیت گونه پروازی پهپاد را به 
به  اگرچه  شود.  انجام  نظر  که مورد  است  شده  شناخته  گسترده  طور 

کنترل کنترل  با  مقایسه  در  پیشنهادی  و    PID  کننده کننده  دقت  نظر  از 
دهد که تر نشان می سرعت رهگیری عملکرد بهتری دارد، ارزیابی دقیق 

( همچنان در CHOSMCپیوسته مرتبه بالا )کننده لغزشی  عملکرد کنترل 
وسیع زمینه  عملیاتی  به های  است.  متوسط  نسبتاً  پروازی  تر  زمان  ویژه، 

آل یا کننده نسبتاً زیاد است در مقایسه با عملکرد ایده مرتبط با این کنترل 
زمان  رود. این های هدایت پهپادی پیشرفته انتظار می ای که از سیستم بهینه 

پروازی طولانی ممکن است در سناریوهایی که نیاز به درگیری و رهگیری 
برد یا در پاسخ به اهداف پرسرعت،  سریع دارند، مانند عملیات دفاعی کوتاه 

محدودیت مشکل  این  وجود  با  شود.  کنترل ساز   CHOSMCکننده  ها، 
پیشرفت  قابل همچنان  روش های  به  نسبت  ارائه  توجهی  سنتی  های 

حال، برای  ویژه در زمینه تعقیب هدف و دقت رهگیری. با این دهد، به می 
کننده پیشنهادی بهبود بیشتر عملکرد کلی سیستم، اصلاحاتی در کنترل 

کننده  سازی پارامترهای حاکم بر دینامیک کنترل ویژه، بهینه لازم است. به 
شود ، که باعث می تواند زمان رهگیری و برد برخورد را کاهش دهد می 

محیط  در  حالی سیستم  در  شود.  مؤثرتر  عملیاتی  کنترل های  کننده که 
CHOSMC   استراتژی به  نسبت  آشکاری  مزایای  کنترلی فعلی  های 

سازی کامل عملکرد دهد، اصلاحات بیشتری برای بهینه تر نشان می ساده 
ویژه در کاهش زمان پرواز و کاهش برد برخورد مورد نیاز است. این آن، به 

می  اطمینان  دفاع امر  واقعی  سناریوهای  برای  پهپادی  سیستم  که  دهد 
تواند  که هر ثانیه و متر از زمان پرواز می هوایی بهتر آماده شده است، جایی 

 تفاوت حیاتی در موفقیت مأموریت ایجاد کند.

مود  شبیه  4 -4  تركیبی  كننده  كنترل  عملکرد  سازی 

 لغزشی پیوسته مرتبه بالا تطبیقی 

کنترلبه  عملکرد  بهبود  از  منظور  یکی  پیوسته،  لغزشی  مدل  کننده 
آمده در کنترل پیوسته از طریق آزمون و خطا در    دستپارامترهای به
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شود. نتایج های آن انجام می سازیشود و شبیه این بخش تطبیق داده می 
 قابل مشاهده است. 11تا  9سازی در اشکال شبیه 

 

 .ACHOSMCکنترل کننده  -فاصله نسبی پهپادانتحاری و هدف -9 شکل

Fig. 9. Relative distance between suicide drone and target - 

ACHOSMC controller. 

 
 .ACHOSMCکنترل کننده  -ورودی کنترلی پهپاد انتحاری -10 شکل

Fig. 10. Control input of the suicide drone - ACHOSMC 

controller. 

 

 .ACHOSMC کنترل کننده -مسیر حرکت پهپاد انتحاری و هدف -11 شکل

Fig. 11. Trajectory of the suicide drone and target - ACHOSMC 

controller. 

را در طول    9شکل    منحنی انتحاری و هدف  پهپاد  بین  نسبی  فاصله 
می  نشان  میزمان  مشاهده  که  همانطور  حدود دهند.  در  فاصله  شود، 

دهنده این است که پهپاد شود، که نشان ثانیه به صفر نزدیک می  8/10
رهگیری   موفقیت  با  را  هدف  کوتاهی  بسیار  زمان  مدت  در  انتحاری 

اینمی آن  کند.  در  که  پهپادی  سناریوهای  در  رهگیری  کوتاه  زمان 
سرعت حیاتی است، مزیت زیادی دارد. کاهش سریع فاصله به این معنی  
تغییر   انجام مانورهای فرار یا  برای  است که هدف عملاً هیچ فرصتی 
چنین   در  داشت.  نخواهد  انتحاری  پهپاد  از  اجتناب  جهت  مسیر 

رد، این درگیری کوتاه ولی دقیق  سناریوهایی که زمان واکنش اهمیت دا
دهد که پهپاد پیش از اینکه هدف اقدامی برای فرار انجام  اطمینان می

آمیز را حداکثر  کند و احتمال اصابت موفقیتدهد، به هدف برخورد می 
شود، مقادیر ورودی کنترل دیده می  10کند. همانطور که در شکل  می
سمت  پهپاد را طبق خواسته به   اند وطور مؤثر اعمال شدهدرستی و بهبه 

این ورودیهدف هدایت می  اینکه  کنند.  از  برای اطمینان  های کنترل 
پهپاد مسیر پایداری را حفظ کرده و به تغییرات دینامیکی موقعیت هدف  

ورودی این  صحیح  اعمال  هستند.  ضروری  دهد،  نشان  ها، واکنش 
دهد دهد و اطمینان می دهی سیستم کنترل را نشان می استحکام و پاسخ 

های حرکت هدف، قطعیتکه پهپاد با وجود اغتشاشات خارجی یا عدم
مسیر پروازی پهپاد را نشان   11ماند. شکل  خود باقی می  بر روی مسیر

کند. پهپاد  سمت هدف دنبال می دهد که یک مسیر منطقی و دقیق بهمی
کند که برای اطمینان از متر رهگیری می 750انتحاری هدف را در برد 

آل است. این  کند، ایدهاینکه پهپاد در محدوده درگیری مناسبی عمل می 
سمت هدف نزدیک دهد که از موقعیتی به برد به پهپاد این امکان را می 

بر  مبتنی  مانورهای  از طریق  رهگیری  از  فرار هدف  احتمال  که  شود 
توانایی پهپاد رساند.  حداقل میتغییرات ناگهانی در مسیر حرکت آن را به 

اقدامات  از  بردی همچنین مزیتی در جلوگیری  برای درگیری در چنین 
طور خلاصه، نتایج آورد. به ای یا مانورهای فراری هدف فراهم می مقابله 

ها اثربخشی سیستم هدایت و کنترل پیشنهادی شده در شکل   نشان داده 
می  برجسته  زاویه را  دقیق  تنظیمات  سریع،  رهگیری  زمان  با  های کند. 

و  مؤثر  بسیار  رهگیری  یک  سیستم  مسیر،  دقیق  پیگیری  و  پروازی 
ویژه کند. این معیارهای عملکردی به اعتماد در برد بهینه تضمین می قابل 

که سرعت، دقت و قابلیت اطمینان  در عملیات پهپادی اهمیت دارند، جایی 
 برای موفقیت درگیر شدن هدف و موفقیت مأموریت ضروری است.

 ACHOSMCكننده تحلیل مقاومت كنترل  5 -4 

های تطبیقی، قابلیت حفظ عملکرد  کنندهترین مزایای کنترلیکی از مهم
قطعیت  عدم  حضور  در  است.  پایدار  خارجی  اغتشاشات  و  مدل  های 

( برای CHOSMCو حتی    PIDهای با بهره ثابت )مانند  کنندهکنترل
شوند و عملکردشان در صورت تغییر  یک نقطه کار مشخص تنظیم می 
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سنجی این  منظور صحهکند. در این بخش، به شرایط به شدت افت می 
کنترل برای  کلیدی  پیشنهادی  ویژگی  دو  ACHOSMCکننده   ،

 گردد.سازی و نتایج آن ارائه می گرایانه شبیه سناریوی واقع

 الف( عدم قطعیت در پارامتر جرم پهپاد

دلیل مصرف سوخت یا تفاوت در محموله  در دنیای واقعی، جرم پهپاد به
برای  می باشد.  متفاوت  مدل  در  شده  فرض  اسمی  مقدار  با  تواند 

این حالت، فرض می شبیه  پهپاد  سازی  واقعی  درصد    20شود که جرم 
از مقداری است که در طراحی کنترل استفاده شده است.  بیشتر  کننده 

نشان داده    12سازی در این شرایط تکرار شده و نتایج در شکل  شبیه 
 شده است. 

 

عدم قطعیت   درصد 20در حضور  ACHOSMCکننده عملکرد کنترل  -12شکل 

 . در جرم. الف( فاصله نسبی تا هدف، ب( ورودی کنترلی 

Fig. 12. Performance of the ACHOSMC controller in the 

presence of 20%mass uncertainty. a) Relative distance to target, 

b) Control input. 

افزایش  الف مشاهده می-12همانطور که در شکل   با وجود    20شود، 
می پهپاد  دینامیک  شدن  کندتر  به  منجر  که  جرم  شود،  درصدی 

کننده تطبیقی با تنظیم آنلاین بهره کنترلی خود، این عدم قطعیت کنترل
می  اصابت  هدف  به  موفقیت  با  همچنان  و  کرده  جبران  زمان را  کند. 

به حدود    طوربه اصابت   افزایش یافته و  رسد که می  ثانیه  5/11جزئی 
به  نسبت  برتر  بسیار  عملکردی  شکل  روشهمچنان  است.  دیگر  های 

دهد که قانون تطبیقی، تلاش کنترلی را برای غلبه بر  ب نشان می-12
به  سیستم،  بیشتر  نتیجه،  اینرسی  این  است.  داده  افزایش  لازم  میزان 

خوبی  های پارامتریک را به کننده در مدیریت عدم قطعیتتوانایی کنترل
 کند. اثبات می

 ب( حضور اغتشاش خارجی ماندگار

کننده در رد اغتشاشات خارجی )مانند وزش برای ارزیابی توانایی کنترل
پله اغتشاش  یک  ماندگار(،  و  ناگهانی  اعمال باد  سیستم  به  ثابت  ای 

سیگنال درجه به  2شود. در این سناریو، یک اغتشاش معادل بایاس می
شود. نتایج  به بعد تزریق می   5کنترلی کانال پیچ )فرمان بالابر( از ثانیه  

 آمده است. 13سازی در شکل این شبیه 

 
کنترل  -13شکل   خارجی    ACHOSMCکننده  عملکرد  اغتشاش  حضور  در 

 ماندگار. الف( فاصله نسبی تا هدف، ب( ورودی کنترلی کانال پیچ. 

Fig. 13. Performance of the ACHOSMC controller in the 

presence of persistent external disturbance. a) Relative distance 

to target, b) Pitch channel control input. 

دهند. مطابق شکل  نتایج به وضوح قدرت مکانیزم تطبیقی را نشان می 
، سیگنال کنترلی 5ب، بلافاصله پس از اعمال اغتشاش در ثانیه  -13

یابد تا اثر اغتشاش را خنثی کرده و پهپاد برای مقابله با آن افزایش می 
رغم این اغتشاش غیرمنتظره، شکل  را در مسیر صحیح نگه دارد. علی

دهد که سیستم پایداری خود را حفظ کرده و رهگیری الف نشان می-13
شود. این آزمایش ثابت  انجام می  ثانیه  12با موفقیت در زمان تقریبی  

اغتشاشات خارجی    ACHOSMCکننده  کند که کنترلمی به رد  قادر 
برای عملکرد در محیط  بینی، قابل  های عملیاتی غیرقابل پیشبوده و 

است. این   اتکا  آزمایش  مجموع  می  طوربه دو  نشان  که قاطع  دهد 
کند، بلکه دارای  آل کار نمیکننده پیشنهادی صرفاً در شرایط ایده کنترل

کاربردهای  برای  مناسب  گزینه  به یک  را  آن  که  است  ذاتی  مقاومت 
 کند. واقعی تبدیل می 

 تحلیل كمی و مقایسه عملکرد  6 -4 

کنترلبه  از  یک  هر  عملکرد  کمی  و  دقیق  ارزیابی  های  کنندهمنظور 
شبیه  نتایج  شده،  مجموعهبررسی  اساس  بر  شاخص سازی  از  های  ای 

و در جدول  KPIsکلیدی عملکرد ) استخراج  این  مقایسه شده  3(  اند. 
و  ها جنبه شاخص از جمله سرعت، دقت، تلاش کنترلی  های مختلفی 

دهند.کارایی را پوشش می 
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 . های مختلفکنندهمقایسه کمی عملکرد کنترل -3 جدول

Table. 3. Quantitative comparison of different controllers’ performance. 

Performance Metric PID Controller 
CHOSMC 

Controller 
ACHOSMC Controller 

(Proposed) 

Engagement Time (s) 50.0 30.0 10.8 

Engagement Range (m) 8000 3500 750 

Miss Distance (m) 1.25 0.32 0.05 

Maximum Control Effort (Pitch 

Channel, deg) 
4.5 12.8 9.7 

RMS Control Effort (Pitch Channel, 

deg) 
2.1 6.5 3.8 

RMS LOS Rate Error (rad/s) 0.15 0.08 0.02 

داده جدول  تحلیل  در  شده  ارائه  کنترلبه   3های  برتری  کننده  وضوح 
 ( جنبهACHOSMCپیشنهادی  تمامی  در  را  حیاتی  (  مأموریت های 

 دهد:نشان می

با زمان   ACHOSMCکننده  کنترل   سرعت و دقت اصابت:  ❖

 درصد 78متر، به ترتیب   750ثانیه و برد درگیری  8/10اصابت 
 PIDو    CHOSMCهای  کننده تر از کنترل سریع   درصد   89و  

کند. این کاهش چشمگیر در زمان و برد، شانس هدف عمل می 
رساند. علاوه بر این، با  حداقل می برای انجام مانورهای فرار را به 
تنها   نهایی  خطای  کنترل سانتی   5فاصله  این  کننده متر، 

  PIDمتری    1ترین عملکرد را در مقایسه با خطای بیش از  دقیق 
 به ثبت رسانده است.   CHOSMCمتری سانتی   32و  

 CHOSMCکننده  اگرچه کنترل   تلاش كنترلی و كارایی:  ❖

بر عدم قطعیت به  غلبه  برای  بالای خود  و  ثابت  بهره  ها، دلیل 
( کنترلی  تلاش  پیک  مقدار  اما   12/ 8بیشترین  دارد،  را  درجه( 

تطبیقی  کنترل  بسیار   ACHOSMCکننده  سرعت  وجود  با 
معقول  کنترلی  ) بالاتر، پیک  می   9/ 7تری  نشان  را  دهد. درجه( 

دهنده است که نشان   RMSتر از آن، معیار تلاش کنترلی  مهم 
با مقدار    ACHOSMCکننده  انرژی مصرفی کلی است. کنترل 

RMS    تر از  ، بسیار بهینه 3/ 8برابر باCHOSMC    ( 6/ 5)با مقدار
هوشمندانه    طور به دهد که قانون تطبیقی  عمل کرده و نشان می 

بهره را تنها در مواقع لزوم افزایش داده و از فعالیت کنترلی بیش 
 کند.از حد جلوگیری می 

نرخ خط دید    RMSمعیار خطای    پایداری حلقه هدایت: ❖

می  نشان  را  بهینه  مسیر  کردن  دنبال  کیفیت  دهد. مستقیماً 
)  ACHOSMCکننده  کنترل خطا  مقدار  کمترین    02/0با 
rad/s به را  سمت هدف طی  (، پایدارترین و هموارترین مسیر 

کند که این امر منجر به کاهش نوسانات و افزایش دقت  می
 نهایی شده است. 

آمده از نمودارها دست نتایج، مشاهدات کیفی به در مجموع، تحلیل کمی  
کند که رویکرد هدایت و کنترل  قاطع اثبات می  طور به را تأیید کرده و  

تطبیقی   بالا  مرتبه  پیوسته  لغزشی  مد  کنترل  بر  مبتنی  یکپارچه 
(ACHOSMCراه برای  (،  کارایی  و  دقت  سرعت،  نظر  از  برتر  حلی 

 مأموریت پهپادهای انتحاری است. 

های پژوهش و پیشنهادها برای  محدودیت  .5 

 كارهای آتی

بهعلی مطلوب  نتایج  کنترل  دسترغم  از  این آمده  پیشنهادی،  کننده 
محدودیت  دارای  می پژوهش  که  است  زمینه هایی  تحقیقات  تواند  ساز 

 آینده باشد.

کننده بر اساس مدل ریاضی سیستم انجام  نخست، طراحی کنترل 
قطعیت  عدم  از  بخشی  تطبیقی  کنترل  اگرچه  است.  پوشش  شده  را  ها 

دینامیک می  وجود  اما  مدل دهد،  قابل های  شدید  نشده  تغییرات  یا  توجه 
تواند بر  های مختلف( می پارامتری )مانند تغییرات آیرودینامیکی در سرعت 

کنترل  بهینه  می عملکرد  آتی،  کارهای  در  بگذارد.  تأثیر  از کننده  توان 
های عصبی تر مانند ترکیب کنترل لغزشی با شبکه های کنترل مقاوم روش 

 ها بهره برد.تر این عدم قطعیت سازی دقیق برای جبران 
شبیه در  حالت سازیدوم،  متغیرهای  که  است  شده  فرض  ها 

سرعت(   و  موقعیت  )مانند  در  صورت  بهسیستم  نویز  بدون  و  دقیق 
دارای نویز    IMUو    GPSدسترس هستند. در عمل، حسگرهایی مانند  

می اندازه کنترلگیری  حساسیت  در  باشند.  نویز  به  بالا  مرتبه  کننده 
تواند یک چالش عملی باشد. استفاده از  شده می گیریهای اندازهسیگنال

( برای تخمین EKFیافته )فیلترهای پیشرفته مانند فیلتر کالمن توسعه 
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 تواند این محدودیت را برطرف سازد. ها میتر حالتدقیق
های فیزیکی عملگرها مانند در نهایت، این پژوهش محدودیت

را در نظر نگرفته است. در مانورهای بسیار سریع،   اشباع دامنه  نرخ و 
محدودیت این  از  تولیدشده  کنترلی  فرمان  است  رود.  ممکن  فراتر  ها 

می روش پیشنهاد  آینده،  تحقیقات  در  با شود  اشباع  ضد  کنترلی  های 
کنترل واقع ساختار  عملکرد  تا  شوند  ترکیب  یکپارچه  تری  گرایانهکننده 
 حاصل گردد. 

 گیرینتیجه .6 

( برای پهپاد  IGCدر این مقاله، یک استراتژی هدایت و کنترل یکپارچه )
بعدی ارائه گردید. هدف اصلی، طراحی یک انتحاری در یک مدل سه

دینامیککنترل با  بتواند  که  بود  سریع  و  مقاوم  غیرخطی  کننده  های 
قطعیت عدم  و  این  سیستم  به  دستیابی  برای  کند.  مقابله  موجود  های 

کنترل یک  تطبیقی  هدف،  بالا  مرتبه  پیوسته  لغزشی  مود  کننده 
(ACHOSMCطراحی و پیاده )  سازی شد. نوآوری کلیدی این روش در

کلیدی   پارامتر  پویای  تنظیم  با  که  است  نهفته  آن  تطبیقی  ، 𝛾قانون 
را قادر می  تا  سیستم  تغییرات شرایط عملیاتی  صورت  به سازد  با  برخط 

 سازگار شود و عملکرد خود را بهینه نماید.
آن   عملکرد  پیشنهادی،  روش  برتری  اثبات  و  ارزیابی  برای 

با دو کنترلصورت  به  رایج   PIDکننده  یک کنترل  -کننده دیگرکمی 
کننده مود لغزشی پیوسته مرتبه بالا با بهره مبنا و یک کنترل  عنوانبه 

وضوح نشان  سازی به مقایسه گردید. نتایج شبیه   -(CHOSMCثابت )
 8000ثانیه و برد درگیری  50با زمان اصابت  PIDکننده داد که کنترل

های حساس به زمان پهپاد انتحاری کاملاً ناکارآمد متر، برای مأموریت 
عملکرد را بهبود بخشید و زمان اصابت   CHOSMCکننده  نترلک  است.
حال، متر کاهش داد. با این  3500ثانیه و برد درگیری را به    30را به  
  8/10با دستیابی به زمان اصابت    ACHOSMCکننده پیشنهادی  کنترل

مراتب برتر از خود به نمایش  متر، عملکردی به  750ثانیه و برد درگیری  
به  این  کاهش  گذاشت.  کاهش    70معنای  و  پرواز  زمان    78درصدی 

کنترل به  نسبت  درگیری  برد  این   CHOSMCکننده  درصدی  است. 
کاهش چشمگیر در زمان و برد، فرصت هرگونه مانور فرار را از هدف  

رساند. همچنین،  سلب کرده و احتمال موفقیت مأموریت را به حداکثر می
سازی مسیر پرواز، به کاهش رویکرد یکپارچه هدایت و کنترل با بهینه

کمک  خارجی  اغتشاشات  برابر  در  پایداری  افزایش  و  انرژی  مصرف 
 شایانی نمود. 

هایی است آمیز، این پژوهش دارای محدودیتبا وجود نتایج موفقیت
های اصلی، ساز تحقیقات آتی باشد. یکی از محدودیتتواند زمینه که می

ها است. در کاربردهای گیریفرض عدم وجود نویز در سنسورها و اندازه
می  سنسور  نویز  تخمین  عملی،  دقت  بر  تأثیر حالتتواند  سیستم  های 

صریح در  صورت  بهها  بگذارد. همچنین، اشباع عملگرها و دینامیک آن
حالیمدل در  است؛  نشده  لحاظ  کنترلی  سازی  سطوح  واقعیت،  در  که 

 دارای محدودیت در دامنه و نرخ تغییرات هستند.

 گردد:بر این اساس، پیشنهادهای زیر برای ادامه این پژوهش ارائه می 

گر: برای مقابله با نویز سنسورها، استفاده از فیلترهای تخمین (1
از فیلترهای پیشرفته مانند فیلتر کالمن توسعهمی یافته توان 

(EKF( یا فیلتر کالمن بدون رایحه )UKF به ) منظور تخمین
 تر متغیرهای حالت سیستم استفاده کرد. دقیق

محدودیت (2 کردن  و  لحاظ  دینامیک  افزودن  عملگرها:  های 
طراحی محدودیت و  سیستم  مدل  به  عملگرها  اشباع  های 

جبران مکانیزم روشهای  مانند    Anti-windupهای  ساز 
تر کرده و پایداری عملی  تواند مدل را به واقعیت نزدیکمی

 سیستم را تضمین نماید.
کننده  ارزیابی مقاومت در برابر اهداف مانورپذیر: آزمودن کنترل (3

دارای   و  متحرک  اهداف  با  سناریوهایی  در  پیشنهادی 
پیش غیرقابل  و  پیچیده  میمانورهای  ارزیابی  بینی،  تواند 

 تری از مقاومت و کارایی آن ارائه دهد.کامل
)سازی سختپیاده (4 حلقه  در  نهایی    عنوانبه (:  HILافزار  گام 

تواند  افزار در حلقه می سازی سختپیش از تست پروازی، شبیه 
های واقعی و در شرایط  عملکرد الگوریتم را بر روی پردازنده 

 نزدیک به واقعیت مورد سنجش قرار دهد.
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