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 چکیده
، قانون یددمبتنی بر خط هدایت های گوریتمال بیناز  د.شوتولید می محاسبه زاویه خط دیدفرمان هدایت با بیشتر ، اجسام هدایت امردر 

ات مطالع بین در .ستاز به داشتن مشتق زاویه خط دید انی ،قانون هدایتاین در . استفراوانی  هایکاربرددارای ، PN هدایت تناسبی

بین  ط دیدخزاویه غییرات ت .شودده و از آن مشتق عددی گرفته میشتعیین  های جسم و هدفزاویهگیری زاویه خط دید با اندازهموجود، 

یستم هدایت سیک  ،چنین سیستم هدایتیگیری گردد. اندازه)بدون مشتق گیری( سیکر یک توسط  مستقیماتواند می، وسیله و هدف

ر ه بدیهی است که .استمسیر پروازی و سنسورهای ناوبری های سیکر، دینامیک وسیله، نوع شامل زیر سیستم بوده که مبتنی بر سیکر

 ر سیکر بمبتنی  هدایت لقهحیک ، عملکرد عددی سازیانجام شبیهبا  مقالهدر این . استپارامتر تعدادی  وابسته به ،هاسیستمم از زیرکدا

 . دشوبررسی می حلقه آن ضرایب آیرودینامیکیبر حسب 

  .قانون هدایت ؛عملکرد سیستم هدایت ؛ضرایب آیرودینامیکی ؛زاویه خط دید :کلمات کلیدی
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Abstract 
The Guidance commands are mostly generated by determining of the line of sight (LOS) angle. Among the 

existed guidance laws, proportional navigation (PN) is the most widely used algorithm. In this way, the 

differentiation of the LOS angle is required. Then the LOS rate are usually computed by numerical 

differentiation of the LOS angle. The LOS rate can be directly measured by an embedded internal seeker 

which it would be a differential free technique. Nowadays, in practical, guidance algorithms equipped with a 

seeker have been interested. Such a guidance loop includes some subsystems like vehicle dynamics, the type 

of flight path and also navigation sensors. Each subsystems may have some parameters as well as 

aerodynamic coeficients. Thererfore the guidance system performance would be affected by changing in 

these parameters. In this paper, in a typical vehicle equipped with a seeker, the guidance system efficiency 

would be numerically investigated in terms of the aerodynamic coeficients change. 

Keywords: Line of Sight Angle; Aerodynamic Coefficients; Guidance System Performance; Guidance law. 
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  مقدمه -1
م تکنولوژی، الگوریترشد امروزه با پیشرفت روز افزون علم و 

از  .استهای هدایت پذیر هدایت کارآمد، جز لاینفک وسیله

توان یک سیستم هدایت را میدیدگاه یک مهندس کنترل، 

حلقه بیرونی تصور نمود که به حلقه درونی )حلقه کنترل(، 

در یک وسیله دهد. سیگنال مرجع مناسب را فرمان می

سیستم کنترل )اتوپایلوت( فرامین مناسب هدایت پذیر، 

حاسبه و به عملگرهای آن برای سطوح کنترل وسیله را م

شش درجه آزادی از  در امر هدایت اجسامکند. اعمال می

ها نحا به آهواپیما، موشک، قایق و اژدر که اصطلا ،قبیل

د، شوه یا پرتابه هدایت پذیر اطلاق میواژه اختصاری وسیل

، هدایت اینرسایی، های هدایت متنوعی از قبیلاز روش

ای )فعال، نیمه فعال و غیر فعال(، هدایت هدایت آشیانه

. هر کدام از [4-1] شودای و غیره استفاده میماهواره

باشند. کر شده، دارای مزایا و معایبی میهای هدایت ذروش

به مرور زمان خطای  ،به عنوان مثال در هدایت اینرسایی

ای نوع فعال، شود و در هدایت آشیانهتجمعی ایجاد می

هتر است در امکان رهگیری و جمینگ آن وجود دارد. ب

 های مطرح شدهاز تجمیع روش ،های مدرنهدایت وسیله

شود تا به یک سیستم هدایت با عملکرد مورد بهره گرفته 

ترین روش ترکیبی که امروزه در امر انتظار دست یابند. مهم

 ست،ا رایج و مرسومشش درجه آزادی  اجسام هدایت

در این روش  می باشد.ای آشیانه –هدایت اینرسایی 

در  در لحظات اولیه از هدایت اینرسایی و سپس هدایت،

 شودای فعال استفاده مینزدیکی هدف، از هدایت آشیانه

[5 ,6]. 

ای عمدتا از قوانین هدایت مبتنی بر در هدایت آشیانه

از این  . در دسته وسیعیشودزاویه خط دید استفاده می

گیری نرخ زاویه خط دید، فرامین قوانین هدایت، با اندازه

از ، 𝑃𝑁. هدایت تناسبی شودهدایت آن وسیله استخراج می

ایت، . در این قانون هداست ترین نوع الگوریتم هدایترایج

متناسب با تغییرات زاویه خط دید وسیله، فرمان شتاب 

گیری زاویه . با اندازه[12-7]شودمیجانبی آن وسیله تولید 

ای فرمان هدایت به خط دید بین وسیله و هدف، به گونه

لگر وسیله ارسال می گردد تا تغییرات زاویه خط دید عم

صفر گردد. به زبان ساده تر زاویه خط دید آن وسیله با 

هدف مورد انتظار تغییراتی نداشته و عدد ثابتی شود. 

بدیهی است که اگر زاویه خط دید، در طول پرواز یک 

آن وقت اگر وسیله، با همان زاویه  ،وسیله عدد ثابتی باشد

فظ زاویه فعلی خود( به مسیر کنونی خود ادامه قبلی )ح

حتما به سمت هدف مورد نظر پیش خواهد رفت. در  ،دهد

الگوریتم هدایت تناسبی، متناسب با تغییرات زاویه خط 

شود. به دلیل وجود فرمان هدایت به وسیله صادر می ،دید

گیری، محاسبه تغییرات )مشتق( نویز در سنسورهای اندازه

حاسبه شده، دارای از روی زاویه خط دید م ،دزاویه خط دی

. معمولا تغییرات زاویه خط [13]استای خطای قابل توجه

روی آن وسیله نصب و  توسط یک سیکر که ،دید

ای شود. سیکر با داشتن اطلاعات زاویهگیری میاندازه

تغییرات زاویه خط دید را  یله و زاویه خط دید،وس

 .[3]نمایدگیری میاندازه

در اجسام شش درجه آزادی که مجهز به سیستم 

باشند با انجام محاسبات ریاضی یک فرمان هدایت می

به عملگر وسیله است، هدایت که معمولا شتاب جانبی 

در پاسخ به این  ،دانیمشود. همان طور که میارسال می

فرمان شتاب، این گونه نیست که آن وسیله واکنش آنی و 

بلکه آن وسیله با  ،ار استاتیکی(سریعی داشته باشد )رفت

، دهدتار دینامیکی( که از خود نشان میتوجه به لختی )رف

 ،دهد. به چنین رفتاریبه این فرمان هدایت پاسخ می

د. از مفاهیم شواصطلاحا رفتار دینامیکی وسیله اطلاق می

تابعی  ،دانیم که رفتار دینامیکی یک جسمکنترل پرواز می

بنابراین  ؛[14]استودینامیکی آن جسم معلوم از ضرایب آیر

مدل دینامیکی وسیله در محیط به منظور پیاده سازی 

ساز، بررسی مدل مناسب وابسته به ضرایب شبیه

مدل . در این مقاله، با استآیرودینامیک لازم و ضروری 

وابسته پارامترها و ضرایب آیرودینامیکی وسیله،  سازی 

عملکرد سیستم هدایت )زمان رسیدن وسیله به هدف( با 

 د.شوپارامترهای مدل آیرودینامیکی وسیله بررسی میتغییر 

آن  ،حلقه( هدایتیا  مهم ترین هدف یک سیستم )

که در مدت زمان محدود، با خطای قابل قبولی،  است

وسیله به هدف مورد نظر برسد. در یک حلقه هدایت، 

عوامل زیادی از جمله وجود سیکر، آیرودینامیک آن وسیله، 

و یا  PNابی )مانند قانون هدایت انتخ نوع قانون هدایت

گردد تا  سبب می ،مشتقات آن( و مانور و مسیر پرواز هدف
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تغییراتی در پارامترهای آن عوامل، خطای رسیدن به هدف 

 .[15]را تحت تاثیر قرار دهد

سیکر ها عمدتا در دو نوع راداری و مادون قرمز مورد  

 ،گیرد. اجزای اصلی سیکر راداری شاملاستفاده قرار می

. رادار با استیک مجموعه مکانیکی گیمبالی، ریدوم و رادار 

وقعیت ارسال و دریافت امواج الکترومغناطیسی، سرعت و م

. وجود [16]کندگیری میهدف را با یک خطایی اندازه

 ،ای به نام ریدوم در حوالی گیرنده و فرستنده رادارمحفظه

برگشتی از  یابه  های ارسالیسیگنالکه  شودباعث می

؛ ها افت کندپدیده انکسار گردند و انرژی آن هدف، دچار

گیری ریدوم باعث وجود خطایی در اندازهبنابراین وجود 

د. هر هدف با توجه به شوسرعت و یا موقعیت هدف می

 ،که از خود نشان می دهد RCSسطح مقطع راداری 

ی رادار را تواند آشکار شده و مقداری از انرژی موج ارسالمی

تواند دارای مانور بوده و یا . هدف نیز می[15]باز گرداند

سرعت ثابت، شتاب  ،سناریوهای پروازی متفاوتی از قبیل

باشد. نوع ثابت و یا یک مسیر پروازی از پیش تعیین شده 

تواند بر عملکرد سیستم هدایت سناریوی پروازی نیز می

  .[17])خطای رسیدن وسیله به هدف( تاثیر بگذارد

موجود، به منظور مطالعه عملکرد یک  مقالاتدر بین 

عمولا سیکر به صورت یک بلوک ساده سیستم هدایت، م

شده و همچنین دینامیک وسیله با  مدل سازیمشتق گیر 

دینامیک مرتبه با یک یک تابع تبدیل ثابت )غالب اوقات 

توان به این از جمله می. [19, 18]دشواول( توصیف می

موارد اشاره کرد که کنترل و عملکرد سیستم هدایت یک 

. [20]وسیله پرنده با وجود کانارد نوسانی، بررسی شده است

مسیر مرجع، سیستم ک یبه منظور دنبال کردن همچنین 

  .[21]هدایتی برای یک ربات هوایی پیشنهاد شده است

سنج، برای سیکر، شتاب تریل جامع، مدمقالهدر این 

ژایرسکوپ نرخی، عملگرها و مدل دینامیکی وسیله در نظر 

گرفته شده است. سپس عملکرد سیستم هدایت به صورت 

پارامتری و بر حسب ضرایب آیرودینامیکی آن وسیله 

د که در مقالات موجود، به این مساله شوبررسی می

بلوک مشتق گیر پرداخته نشده است. بدیهی است که فرض 

نامیک برای سیکر و همچنین تابع تبدیل ثابت برای دی

. استسازی سیستم هدایت وسیله حالت خاصی برای شبیه

توان رفتار دینامکی وسیله و پس با رویکرد پیشنهادی، می

عملکرد سیستم هدایت را با جزییات بیشتری در نظر 

 گرفت.

به در این مقاله، عملکرد یک سیستم هدایت مجهز 

 . بهشودسیکر با تغییر پارامترهای اثر گذار آن بررسی می

م، همین منظور ابتدا در بخش دوم، با نوشتن معادلات حاک

شود. کی اجسام شش درجه آزادی بررسی میمدل دینامی

سیکر نیز دارای یک مدل دینامیکی بوده که وابسته به 

تعدادی پارامتر است. در بخش سوم، مدل سیکر بررسی 

. در بخش چهارم یک قانون هدایت برای این ودشمی

. در فصل پنجم، با انجام شودسیستم هدایت انتخاب می

های عملکرد سیستم هدایت با وجود مدل سازی،شبیه

. در بخش ششم برای شودپارامتری مطرح شده، بررسی می

ی وسیله یک مدل دینامیکی وابسته به ضرایب آیرودینامیک

جود ساختار هدایت انتخابی و د. با وشوپیشنهاد می

ر ی، دهمچنین مدل دینامکی وابسته به ضرایب آیرودینامیک

شود. در بخش سازی میبخش هفتم سیستم هدایت شبیه

ب ضرایب هشتم، حساسیت سیستم هدایت بر حس

شود. در نهایت در بخش آخر، آیرودینامیکی مطالعه می

 گنجانده شده است. مقالهگیری نتیجه

 

 جسم شش درجه آزادی یکینامیمدل د -2
 ،1مطابق شکل  ،برای هر جسم صلب شش درجه آزادی

هر کدام در )توان با نوشتن معادلات نیروها و گشتاورها می

دست  به یک مجموعه معادلات دیفرانسیلی ،(سه جهت

 . [3]یافت

، سرعت خطی جسم در دستگاه مختصات 1در شکل 

نشان داده شده است که با نصب  𝑢 ،,𝑣 𝑤بدنه با ترم های 

یک شتاب سنج سه محوره در وسیله و با انتگرال گیری از 

ای جسم در عت زاویهها بدست می آید؛ همچنین سرآن

نرخی ژیروسکوپ بوده که توسط  𝑅و  𝑃 ،𝑄مختصات بدنه 

 شود.اندازه گیری می

ای های زاویهدر هر لحظه از زمان، با دانستن سرعت

توان با (، می𝑃  ،𝑄 ،𝑅وسیله در دستگاه مختصات بدنه )

ای اویلر فعلی وسیله گیری مناسب به موقعیت زاویهانتگرال

( دست یافت؛ 𝜃 ،𝜙 ،𝜓مختصات اینرسی ) در دستگاه

همچنین با معلوم بودن شرایط اولیه موقعیت وسیله در 

دستگاه مختصات اینرسی، زاویه ای اویلر وسیله در دستگاه 
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( و همچنین سرعت وسیله در 𝜃 ،𝜙 ،𝜓مختصات اینرسی )

گیری توان با انتگرال( می𝑢 ،𝑣 ،𝑤دستگاه مختصات بدنه )

وقعیت فعلی وسیله در دستگاه مختصات مناسب به م

 .[3]( دست یافت𝑥 ،𝑦 ،𝑧اینرسی )

 

 

 [3] نمایش شش درجه آزادی یک وسیله -1 شکل

 

 12بنابراین هر جسم صلب شش درجه آزادی حداقل با 

د. در این شومعادله دیفرانسیل مرتبه اول توصیف می

𝜉 های وسیلهنمایش حالت ∈ 𝑅12   استبه قرار زیر: 
𝜉 = [𝑥 𝑦 𝑧 𝑢 𝑣 𝑤 𝜙 𝜃 𝜓 𝑃 𝑄 𝑅]𝑇 

بنابراین مدل دینامیکی یک جسم شش درجه آزادی، در 

 تواند نوشته شود:می (1) الت به فرمفضای ح

(1) 𝑑𝜉

𝑑𝑡
= 𝑓(𝜉, 𝜒) 

.)𝑓تابع غیر خطی  , . بیانگر  𝜉(𝑡). بردار استتابع معلومی (

های نیز برآیند بردار نیرو 𝜒(𝑡)بوده و بردار جسمبردار حالت 

 .استخارجی و گشتاورهای ناشی از آن نیروها 

 در مورد نظرمال شده به وسیله نیروهای خارجی اع

 :استحین پرواز به قرار زیر 

 نیروی پیشرانش -1

 نیروی جاذبه زمین -2

 نیروی برا -3

 نیروی پسا  -4

 نیروی جانبی  -5

دارای سه مولفه بوده و  ،هر کدام از نیروهای خارجی مذکور

محور وسیله  حول سه ،گشتاورهایی را نیز ممکن است

  𝐹𝑌و نیروی جانبی 𝐷 ، پسا𝐿وی برا ایجاد کند. به سه نیر

د. معمولا شواصطلاحا نیروهای آیرودینامیکی اطلاق می

،  𝐶𝐿با ضرایب آیرودینامیکی  وسیله نیروهای آیرودینامیکی

𝐶𝐷   و𝐶𝑌  شوند:( بیان می2ابطه )به صورت ر 

 

 
(2) 

𝐷 = 𝐶𝐷𝑞𝑆 

𝐿 = 𝐶𝐿𝑞𝑆 

𝐹𝑌  = 𝐶𝑌𝑞𝑆 
 در رابطه 

 

(2) ،𝐶𝐿  ،ضریب برا𝐶𝐷  ضریب پسا و𝐶𝑌  ضریب نیروی

نیز یک  𝑆فشار دینامیکی و  𝑞همچنین  است؛جانبی وسیله 

𝑞. فشار دینامیکی از رابطه استسطح مرجع  =
1

2
𝜌𝑉2  

نیز سرعت وسیله  𝑉چگالی هوا بوده و  𝜌که  یدآبدست می

از جنس نیرو  𝐹𝑌و  𝑞𝑆 ،𝐷 ،𝐿های است. ترمنسبت به هوا 

بنابراین ضرایب ؛ بوده و دارای بعد یکسانی است

 بنابراین اعداد بدون بعد است؛  𝐶𝐿 ،𝐶𝐷،𝐶𝑌آیرودینامیکی 

نیز  (3رابطه ) نیروهای آیرودینامیکی معمولا به صورت فرم

 شوند:نوشته می

 
(3) 

𝐹𝑋 = 𝑞(𝑉, ℎ). 𝑆. 𝐶𝐷(𝑉, ℎ, 𝛼, 𝛽) 

𝐹𝑌 = 𝑞(𝑉, ℎ). 𝑆. 𝐶𝑌(𝑉, ℎ, 𝛼, 𝛽) 

𝐹𝑍 = 𝑞(𝑉, ℎ). 𝑆. 𝐶𝐿(𝑉, ℎ, 𝛼, 𝛽) 
 𝐹𝑋نیروی جانبی و  𝐹𝑌نیروی نرمال )برا(،  𝐹𝑍، (3) در رابطه

. در این فرم نمایش، است جسمری )پسا( نیروی محو

وابستگی ضرایب و همچنین نیروهای آیرودینامیکی به زاویه 

و ارتفاع  𝑉، سرعت وسیله 𝛽، زاویه سرش جانبی 𝛼حمله 

، دیده می شود. ضرایب آیرودینامیکی ممکن است ℎآن 

عدد  ،پارامترهای دیگر از قبیل جسم وهای تابعی از حالت

بنابراین، به عنوان مثال،  ؛. باشد..ولد و ، عدد رین𝑀ماخ 

,𝐶𝐷(𝛼به صورت  𝐶𝐷ضریب پسا  𝛽, 𝑀, 𝑞, … نوشته  (

با پارامترهای  𝐶𝐷ارتباط بین ضریب پسا  .[3] شودمی

,𝛼مذکور  𝛽, 𝑀, 𝑞, است. با  تابع غیرخطی ،در حالت کلی …

 𝑑𝐶𝐷گیری جزیی، دیفرانسیل ضریب پسا استفاده از مشتق

 شود:نوشته می( 4رابطه )به صورت 

 𝑑𝐶𝐷 =
𝜕𝐶𝐷

𝜕𝛼
𝑑𝛼 +

𝜕𝐶𝐷

𝜕𝛽
𝑑𝛽 +

𝜕𝐶𝐷

𝜕𝑀
𝑑𝑀 

(4)                              +
𝜕𝐶𝐷

𝜕𝑞
𝑑𝑞 + .  .  . 
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برحسب   𝐶𝐿 ،𝐶𝐷،𝐶𝑌بنابراین ضرایب آیرودینامیکی 

بیان  (5ابطه )توانند به صورت رپارامترهای آن وسیله، می

 گردند:

𝐶𝐷 = 𝐶𝐷0 + 𝐶𝐷𝛼|𝛼| + 𝐶𝐷𝛼2|𝛼|2 + 𝐶𝐷𝛽|𝛽| 

                  +𝐶𝐷𝛽2|𝛽|2 + 𝐶𝐷𝛼𝛽|𝛼𝛽| +.  .  . 

𝐶𝐿 = 𝐶𝐿0 + 𝐶𝐿𝛼|𝛼| + 𝐶𝐿𝛼2|𝛼|2 + 𝐶𝐿𝛽|𝛽| 

                  +𝐶𝐿𝛽2|𝛽|2 + 𝐶𝐿𝛼𝛽|𝛼𝛽| +.  .  . 

𝐶𝑌 = 𝐶𝑌0 + 𝐶𝑌𝛼|𝛼| + 𝐶𝑌𝛼2|𝛼|2 + 𝐶𝑌𝛽|𝛽| 

(5)                   +𝐶𝑌𝛽2|𝛽|2 + 𝐶𝑌𝛼𝛽|𝛼𝛽| +.  .  . 

(، مانند ضرایب بسط سری تیلور، هر کدام 5در رابطه )

 توان جداگانه محاسبه نمود. برای مثالاز ضرایب را می

𝐶𝐷𝛼ه صورت ب 𝐶𝐷𝛼ضریب  =
𝜕𝐶𝐷

𝜕𝛼
|

𝛼=0
روشن است  .است 

که برای محاسبه دقیق نیروهای آیرودینامیکی در حین 

باشد که ضرایب آیرودینامیکی با دقت قابل پرواز، نیاز می

قبولی در اختیار باشد. برای هر وسیله خاص، این ضرایب 

قابل  (، در مدت زمانCFDهای محاسباتی )افزارتوسط نرم

د. نتیجه محاسبات، به صورت شوای، استخراج میوجهت

شود. این ی جدول بر حسب پارامترها بیان میتعداد

ها در حین پرواز وسیله به کار گرفته شده تا در هر جدول

لحظه از زمان، با توجه به سرعت، زاویه حمله، زاویه سرش 

بر  جانبی و . . . ضرایب آیرودینامیکی وسیله تعیین شده و

اساس آن کنترل و هدایت وسیله انجام گیرد. محاسبه 

دقیق ضرایب آیرودینامیکی، کار زمان بر و طاقت فرسایی 

خطی ساده  روابطهایی به توان با بکار بردن تقریباست، می

نامیکی یک وسیله دست یافت. برای مثال، ضرایب آیرودی

ه تقریب زد( 6رابطه )های خطی به صورت تواند با ترممی

 شود:

 
(6) 

𝐶𝐿 = 𝐶𝐿0 + 𝐶𝐿𝛼𝛼 
𝐶𝐷 = 𝐶𝐷0 + 𝐶𝐷𝛼𝛼 
𝐶𝑌 = 𝐶𝑌0 + 𝐶𝑌𝛽𝛽 + 𝐶𝑌𝛿𝛿𝐴 

تابع خطی از  𝐶𝐷و ضریب پسا  𝐶𝐿در این تقریب، ضریب برا 

تابع  ،نیز 𝐶𝑌و ضریب نیروی جانبی  بوده 𝛼زاویه حمله 

می وسیله  𝛿𝐴و زاویه آیلرون  𝛽خطی از زاویه سرش جانبی 

 .باشد

دیده شد که معادلات دینامیکی حاکم بر  (1)از رابطه  

. همچنین بودحرکت وسیله در حالت کلی، غیر خطی 

هایی به خاطر نیروهای خارجی )آیرودینامیکی( نیز ترم

بنابراین دینامیک وسیله غیرخطی بوده و ؛ اشتحضور د

 .است تابعی از ضرایب آیرودینامیکی نیز

, 𝑓(𝜉 غیرخطی از حل معادله  𝜒) =  نقطه تعادل، 0

آید. به کمک بسط سری تیلور، سیستم غیرخطی بدست می

,𝑓(𝜉تابع غیر خطی  𝜒)حول نقطه کار ، 𝜉  و𝜒 تواند می

𝛿𝜉(𝑡) با تعریف. [22] تقریب زده شود = 𝜉(𝑡) − 𝜉  و

𝛿𝜒 = 𝜒 −  𝜒 ،با رابطه، سیستم غیر خطی با تقریب خوبی 

 : دشومی توصیف( 7)

(7) 𝑑𝛿𝜉(𝑡)

𝑑𝑡
= 𝐴𝛿𝜉(𝑡) + 𝐵𝛿𝜒(𝑡) 

 آیند:بدست می( 8با رابطه ) 𝐵 و 𝐴های ماتریس

𝐴(𝛼, 𝛽, 𝑀, 𝑞, … ) =  
𝜕

𝜕𝜉
𝑓(𝜉, 𝜒)|

𝜉= 𝜉 ,𝜒= 𝜒

 

𝐵(𝛼, 𝛽, 𝑀, 𝑞, … ) =  
𝜕

𝜕𝜒
𝑓(𝜉, 𝜒)|

𝜉= 𝜉 ,𝜒= 𝜒

 

(8)  

مدل دینامیکی وسیله با یک تابع تبدیل وابسته  در نتیجه

,𝛼به پارامترهای آن وسیله  𝛽, 𝑀, 𝑞,  توصیف شود.  …

، همان جدید متغیرهای تعریف شده در رابطه فوق،

اند. در که حول نقطه کار بیان شدهبوده متغیرهای قدیم 

ابع ت است، شرایطی که پارامترهای وسیله نیز اعداد ثابتی

. در مطالعه و شودثابتی می عددتبدیل آن وسیله نیز 

های ترل و هدایت، از بین توابع تبدیلبررسی سیستم کن

مرتبه اول و مرتبه دوم استاندارد بیشتر  موجود، سیستم

، دارای . سیستم مرتبه اول[14]گیردمورد استفاده قرار می

 :( است9رابطه )با تابع تبدیل 

(9) 𝐺(𝑠) =
𝐾

1 + 𝑇𝑠
 

ثابت زمانی سیستم  𝑇بهره ماندگار و  𝐾 در این تابع تبدیل،

، عددی 𝐾بر حسب ثانیه می باشد. معمولا بهره ماندگار 

 نزدیک به یک بوده و ثابت زمانی سیستم نیز عددی مثبت

 . است

در حالت کلی تابعی  𝑇و  𝐾 هایپارامتربدیهی است که 

. استاز پارامترهای وسیله و ضرایب آیرودینامیکی وسیله 

و ضرایب  𝑇و  𝐾در حالت کلی یافتن رابطه منطقی بین 

در  .استای کار دشوار و پیچیده ،آیرودینامیکی وسیله

حالت حدی اگر ثابت زمانی یک سیستم مرتبه اول صفر 

است. آن سیستم رفتار دینامیکی نداشته و استاتیکی  ،باشد

، آن سیستم تر باشدهر چه ثابت زمانی سیستم بزرگ
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دارای تابع  ،. سیستم مرتبه دوم استاندارد نیزتر استلخت

 است: (10) تبدیل

(10) 𝐺(𝑠) =
𝐾𝜔𝑛

2

𝑠2 + 2휁𝜔𝑛𝑠 + 𝜔𝑛
2
 

ضریب میرایی سیستم و  휁، بهره ماندگار 𝐾 بطه،در این را

𝜔𝑛 معمولا س طبیعی بر حسب رادیان بر ثانیه استفرکان .

، عددی نزدیک به یک بوده و 𝐾بهره ماندگار سیستم 

ضریب میرایی سیستم نیز عددی بدون بعد بین صفر تا یک 

 است.

در بررسی و مطالعه مساله هدایت، معمولا مدل 

با تابع تبدیل مرتبه اول یا مرتبه دوم ثابت  مجسدینامیکی 

تواند دارای تابع تبدیل د. دینامیک وسیله میشوبیان می

، اما به توجه به مفهوم قطب غالب ،دمرتبه بالاتری نیز باش

توان با تقریب خوبی هر سیستم مرتبه بالاتر را با یک می

 .[22]سیستم مرتبه اول و یا مرتبه دوم تقریب زد

دارای پاسخ  روشن است که اگر یک سیستم دینامیکی 

 ه اولبا یک تابع تبدیل مرتبرفتار سیستم،  ،فوق میرا باشد

 یلبا تابع تبد ،دارای پاسخ زیر میرا باشد یسیستم و اگر

 شود.مرتبه دوم تقریب زده می

اگر بخواهیم رفتار دینامیکی جسمی که  بدیهی است

  دینامیک  ،دارای پاسخ فوق میرا است را توصیف نماییم

 بیان( 11رابطه )ا آن جسم با یک سیستم مرتبه اول ب

 شود:می

(11) 𝐺𝐹𝐶(𝑠) ≝
𝑎𝑀(𝑠)

𝑎𝑀𝑐(𝑠)
=

1

1 + 𝜏𝐹𝐶 𝑠
 

ثابت زمانی جسم در پاسخ به  𝜏𝐹𝐶، ترم (11)در رابطه 

 . است (از سیستم هدایت)ارسالی  𝑎𝑀𝑐فرمان شتاب 

 

 مدل دینامیکی سیکر -3
ط ه داشتن تغییرات زاویه خنیازمند ب PNدر قانون هدایت 

باشیم. هدف در دستگاه مختصات اینرسی می دید وسیله با

 با خط دید، محاسبه تغییرات به دلیل وجود نویز در زاویه

ای گیری عددی )مانند اویلر( دارای خطای قابل توجهمشتق

ید دگیری تغییرات زاویه خط بوده و از سیکر برای اندازه

 د. شواستفاده می

دارای قابلیت دوران و چرخش بوده و معمولا  سیکر

هایی که در بررسی رفتار شود. زاویهروی وسیله نصب می

نشان داده شده است.  2در شکل  ،یک سیکر وجود دارند

(، زاویه های مورد نیاز، به قرار زیر 2مطابق شکل )

 :[15]است

: زاویه محور بدنه وسیله در مختصات  𝜓زاویه  -1

 اینرسی

: زاویه محور سیکر در دستگاه مختصات  𝜃زاویه  -2

 اینرسی

: زاویه گیمبال )زاویه بین محور وسیله و  𝛽زاویه  -3

 سیکر(

: خطای ردگیری واقعی )زاویه خط دید و  휀زاویه  -4

 سیکر(

: انحراف در خطای ردگیری هدف )زاویه  휀𝑏𝑠𝑒زاویه  -5

휀 به خاطر وجود پدیده شکست موج ) 

 : خطای ردگیری اندازه گیری شده  휀𝑚زاویه  -6

 : زاویه خط دید در دستگاه مختصات اینرسی 𝜆زاویه  -7

 : زاویه خط دید اندازه گیری شده  𝜆𝑚زاویه  -8

گیری بیم ، همواره نشاندر ردگیری هدف نیاز است

سیکر به سمت هدف باشد. قسمت گیرنده سیکر، خطای 

مختصات سیکر اندازه گیری  تگاهرا در دس 휀𝑚(𝑡)ردگیری 

 کند.می

گیری شده توسط سیستم خطای ردگیری اندازه 

شود تا از طریق سروو موتور، زاویه ردگیری استفاده می

 ای بچرخاند تا خطای ردگیریرا به گونه 𝜃دیش سیکر

휀𝑚(𝑡) مینیمم گردد. 

با دهد. می هدف را در میدان دید خود قرار  در نتیجه

، مدل 𝑟پدیده شکست در ریدوم یا ایردوم  لحاظ نمودن

نشان داده  3بلوک دیاگرام شکل  دردینامیکی سیکر 

شکل، نرخ زاویه فرمان داده شده به  ایندر  .[15]شودمی

 است، متناسب با خطای ردگیری هدف �̇�𝑐 دیش سیکر

(�̇�𝑐 =
1

𝜏𝑠 
휀𝑚 .) 

 

 [15] استفاده در ناوبری تناسبیزاویه های مورد  -2شکل 
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 [15] بلوک دیاگرام سیکر -3 شکل

 

، سیکر یک سیستم دو ورودی و یک 3مطابق شکل 

و زاویه خط دید  �̇�(𝑡). تغییرات زاویه وسیله استخروجی 

𝜆(𝑡) ورودی آن بوده و تغییرات زاویه خط دید�̇�(𝑡)  ،

 .استخروجی سیکر 

 

  قانون هدایت تناسبی -4
روش هدایت مبتنی بر خط دید  یک ،PN  هدایت تناسبی

تناسبی متناسب با حاصل ضرب سرعت  هدایت. در است

در دستگاه   �̇�در تغییرات زاویه خط دید 𝑉𝑐نزدیک شوندگی 

 شود. درتولید می 𝑎𝑀(𝑡)مختصات اینرسی، فرمان شتاب

با رابطه  PNقانون هدایت دستگاه مختصات دو بعدی، 

𝑎𝑀(𝑡) = 𝑁𝑉𝑐�̇�(𝑡) د که شوبیان می𝑁  عدد ثابتی بوده و

𝑁معمولا  > هدایت تناسبی انواع مختلفی از . [4-1]است 2

حقیقی، خالص، تعمیم یافته و . . . دارد. با توجه به  ،قبیل

 ،شوددایت که در این مقاله استفاده میمدل حلقه ه

 رابطههمان باز به  ،های مختلف هدایت تناسبینسخه

𝑎𝑀(𝑡) ریاضی مشهور = 𝑁𝑉𝑐�̇�(𝑡) د.شومنجر می 

 

 سیستم هدایت مدل سازی -5
سیکر، قانون  ،اجزای اصلی یک سیستم هدایت شامل

بلوک دیاگرام سیستم . است جسمهدایت و مدل دینامیکی 

 ردهدایت  قانونهدایت با وجود مدل سیکر، آیرودینامیک و 

مدل دینامیکی  ،4شکل . ه شده استنشان داد 4شکل 

 بوده کهجامعی از یک سیستم هدایت مبتنی بر سیکر 

شود. در لقه هدایت دیده میارتباط بین اجزای ح

ها، مبالسازی این بلوک دیاگرام برای گیرنده رادار، گیپیاده

ی های نرخی از سیستم مرتبه اول با ثابت زمان ژیروسکوپ

 .شودمیکوچک استفاده 

سازی حلقه هدایت در این بخش با یک مثال، به شبیه

ای در نظر گرفته هدف به گونهشود. مسیر پرواز پرداخته می

𝜆𝐿𝑂𝑆ابت شود که زاویه خط دید مقدار ثمی = رادیان  0.5

 گردد.

𝐺𝐹𝐶(𝑠)دینامیک وسیله با یک تابع تبدیل   ≈
0.28

1+0.56𝑠
 

 طیدر مح تیهدا ستمیس. [17]شودتقریب زده می

Simulink  نرم افزارMatlab مطابق د. شویم یسازهیشب

انتخاب  ریبه صورت ز تیهدا ستمیس یپارامترها ،4شکل 

 گردند: یم
N=3            % Navigation ratio 

Vc=1000    % closing velocity (meter per second) 

ta_f=0.1     % guidance filter time constant (second) 

ta_s=1      % seeker track-loop time constant 

(second) 

ta_d=0.01   % lead network time constant (second) 

r_s=0.1       % radome distortion 

ta_a=0.1     % turning rate time constant (second) 

Vm=500     % vehicle velocity (meter per second) 

 

بلوک دیاگرام سیستم هدایت با وجود سیکر،  -4 شکل

 هدایت قانونآیرودینامیک و 

 

در  است، 휀𝑚(𝑡) یریردگ یکه خطا یساز هیشب جهینت

بکارگیری شود که با یم دهید نشان داده شده است. 5شکل 

 لیبه صفر م 휀𝑚(𝑡)ی ریردگ یخطا PN تیقانون هدا

که  برآورده شدهبنابراین هدف سیستم هدایت ؛ دینمایم

 است. هدف رسیدن وسیله به

که عملکرد سیستم هستیم در این مقاله به دنبال آن 

ضرایب و بر حسب  هدایت را به صورت پارامتری 

 م،جس کی مطالعه نماییم. بایستی مدل دینامیکیآیرودینامی

ه ذکر بدر بخش بعد  .باشدبعی از ضرایب آیرودینامیکی تا

 پرداخته شده است. وسیله مورد نظر مدل دینامیکی
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با در نظر گرفتن مدل مرتبه اول  یریردگ یخطا -5 شکل

 برای دینامیک وسیله

 

مدل دینامیکی وابسته به ضرایب  -6

 آیرودینامیکی
وابسته  13یک مدل دینامیکی مرتبه  [23, 17]در مراجع 

درجه  6جسم به ضرایب آیرودینامیکی برای دینامیک 

بوده 13ی از مرتبه مطرح شد است. این مدل دینامیک آزادی

اعمالی و شتاب وسیله را بیان  که ارتباط بین شتاب

های وسیله نیز ؛ همچنین اثرات غیر خطی عملگرنمایدمی

مدل در آن مدل لحاظ شده است. بلوک دیاگرام این نوع 

 نشان داده شده است. 6دینامیکی، در شکل  سازی 

ی شود که با تعداددیده می 6طابق بلوک دیاگرام شکل م

و شتاب  𝑎𝑀𝑐تابع تبدیل، بین شتاب اعمالی به وسیله 

یک ارتباط ریاضی برقرار شده است.  𝑎𝑀واقعی آن وسیله 

𝑎𝑅(𝑠)، توابع تبدیل  6در بلوک دیاگرام شکل 

𝛿(𝑠)
 ،𝑎𝐴(𝑠)

𝛿(𝑠)
𝑞(𝑠)و  

𝛿(𝑠)
 

 : [17]به ترتیب به قرار زیر می باشند

(12) 𝑎𝑅(𝑠)

𝛿(𝑠)
=

𝑘1(𝑛12𝑠2 + 𝑛11𝑠 + 1)

𝑑12𝑠2 + 𝑑11𝑠 + 1
 

(13) 𝑎𝐴(𝑠)

𝛿(𝑠)
=

𝑘1(𝑛22𝑠2 + 𝑛21𝑠 + 1)

𝑑12𝑠2 + 𝑑11𝑠 + 1
 

(14) 𝑞(𝑠)

𝛿(𝑠)
=

𝑘2(𝑛31𝑠 + 1)

𝑑12𝑠2 + 𝑑11𝑠 + 1
 

(، بر حسب 14-12های )ر رابطهضرایب توابع تبدیل د

 :[17]باشندبه قرار زیر میضرایب آیرودینامکی وسیله 

𝑑12 =
1

𝑀𝑞𝑍𝛼 − 𝑀𝛼

 𝑑11 =
𝑀𝑞 + 𝑍𝛼

𝑀𝛼−𝑀𝑞𝑍𝛼

 

𝑛21 = 𝑛11 + 𝛥𝑋
𝑘2

𝑘1

 𝑛11 =
𝑀𝑞𝑍𝛿

𝑀𝛼𝑍𝛿−𝑀𝛿𝑍𝛼

 

𝑛12 =
−𝑍𝛿

𝑀𝛼𝑍𝛿−𝑀𝛿𝑍𝛼

 𝑘1 =
𝑉𝑀(𝑀𝛼𝑍𝛿−𝑀𝛿𝑍𝛼)

𝑀𝑞𝑍𝛼−𝑀𝛼

 

𝑘2 =
𝑘1

𝑉𝑀

 𝑛22 = 𝑛12 + 𝛥𝑋. 𝑛31.
𝑘2

𝑘1

 

 𝑛31 =
𝑀𝛿

𝑀𝛼𝑍𝛿−𝑀𝛿𝑍𝛼

 

، 𝑍𝛼های لازم به ذکر می باشد که در این روابط، ترم

𝑍𝛿، 𝑀𝛿 ،𝑀𝛼 و𝑀𝑞 ، مورد  جسمبیانگر ضرایب آیرودینامیکی

 . نظر است

مدل غیر خطی عملگر لحاظ  6در بلوک دیاگرام شکل 

نرخی  شده و همچنین از مدل شتاب سنج و ژیروسکوپ

 𝐵(𝑎𝐴)استفاده شده است. شتاب سنج دارای خطای بایاس 

توزیع گاوسی با میانگین صفر و دارای بوده و نویز آن 

 است.  𝑛𝑎اریانس و

 :شودمی مدل سازی با رابطه زیر  بنابراین شتاب سنج

(𝑎𝐴)𝑚 =
𝐾𝐴𝐶𝐶

𝑠2

𝜔𝑛𝐴𝐶𝐶
2 + 2

𝜉𝐴𝐶𝐶

𝜔𝑛𝐴𝐶𝐶

𝑠 + 1
𝑎𝐴 + (𝑎𝐴)𝐵 + 𝑛𝑎 

(15)  

رای خطای بایاس نرخی نیز داژیروسکوپ به طرق مشابه، 

𝑞𝐵  و واریانس نویز𝑛𝑞  مدل ( 16رابطه )بوده و به صورت

 د:شومی

(16) 𝑞𝑚 =
𝐾𝑅𝐺

𝑠2

𝜔𝑛𝑅𝐺
2 + 2

𝜉𝑅𝐺

𝜔𝑛𝑅𝐺

𝑠 + 1
𝑞 + 𝑞𝐵 + 𝑛𝑞 

 با رفتار عملگر وسیله )بالک( در ناحیه خطی )غیر اشباع(

 :شودتوصیف می( 17)تابع تبدیل 

(17) 
𝛿(𝑠)

𝛿𝑐(𝑠)
=

𝐾𝑠𝑒𝑟𝑣𝑜

𝑠2

𝜔𝑛𝑠𝑒𝑟𝑣𝑜
2 + 2

𝜉𝑠𝑒𝑟𝑣𝑜

𝜔𝑛𝑠𝑒𝑟𝑣𝑜

𝑠 + 1
      

|𝛿𝐿(𝑡)|(، محدودیت بالک 17در رابطه ) ≤ 𝛿𝑀𝑎𝑥        

              سیله با رابطه غیرخطی. پس بالک واست

𝛿𝐿(𝑡) = 𝛿𝑀𝑎𝑥𝑠𝑎𝑡 {
𝛿(𝑡)

𝛿𝑀𝑎𝑥
در محیط شبیه سازی، پیاده  {

 .شودسازی می

سازی سیستم و شبیه ، برای مطالعهمقالهدر این  

استفاده شده است. در قانون  PN، از قانون هدایت هدایت

ه بایستی به ک شودمحاسبه می ، شتاب جانبیPNهدایت 

توان در هایی میتابع تبدیلشود. پس از چنین  اعمال جسم

     برای بررسی عملکرد سیستم هدایت،  سازیشبیه

 مطالعه اثر دینامیک ناشی از  منظور به بنابراین ؛نمود استفاده
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 [17] بلوک دیاگرام دینامیک وسیله با مدل مرتبه بالا -6 شکل

 

ع بر عملکرد سیستم هدایت، این تواب آیرودینامیک وسیله

 .گیردار میقراستفاده  مورد تبدیل در شبیه سازی

( و 𝜏𝐹𝐶اگر چه سیستم مرتبه اول )با یک ثابت زمانی 

و فرکانس طبیعی  휁سیستم مرتبه دوم )با ضریب میرایی 

𝜔𝑛 تقریب قابل قبولی برای تابع تبدیل )𝐺𝐹𝐶(𝑠) ،اما  است

به منظور داشتن دقت کافی در شبیه سازی، از  در این مقاله

 جسمبرای توصیف دینامیک  13درجه  مدل دینامیکی

 استفاده شده است. 

 

 شبیه سازی سیستم هدایت -7
مطرح شده  13در ناحیه خطی )غیر اشباع(، مدل مرتبه 

برای دینامیک وسیله، با یک تابع تبدیل مرتبه دوم به 

 :[17]شود( تقریب زده می18رابطه )صورت 

(18) 𝐺𝐹𝐶(𝑠) ≈
0.28 (1 −

𝑠

40.3
)

(1 +
𝑠

23.3
) (1 +

𝑠

1.93
)
 

رفتار سیستم هدایت، در ادامه، قبل از شبیه سازی 

و  13مرتبه با مدل دینامیک وسیله  ابتدا پاسخ پله

ه مقایس 7های مرتبه اول و دوم آن با هم در شکل تقریب

 شده است. 

شتاب وسیله لحاظ شده برای محدودیت  8در شکل 

لک سازی، برای زاویه بانشان داده شده است. در این شبیه

ر گرفته شده درجه در نظ ±15وسیله محدودیت حرکتی 

 شود.دیده می بالک وسیله محدودیت 9است که در شکل 

همچنین دینامیک وسیله در محدوده خطی، با یک 

 شود:یه منیز تقریب زد (19ا رابطه )تابع تبدیل مرتبه اول ب

(19) 𝐺𝐹𝐶(𝑠) ≈
0.28

1 + 0.56𝑠
 

یین، های پاشود که در فرکانسدیده می 7شکل  از

های مرتبه اول و دوم تقریب قابل قبولی برای تقریب

توان با است؛ بنابراین سیستم هدایت را میدینامیک وسیله 

در نظر گرفتن دینامیک مرتبه اول برای آیرودینامیک 

 وسیله شبیه سازی نمود. 

 

 مقایسه پاسخ وسیله با تقریب مرتبه اول -7  شکل

 و دوم آن

 

های لعه عملکرد وسیله مورد نظر، شاخصمطا برای

ن اصابت، خطای مختلفی از قبیل فاصله از دست دهی، زما

ن جا که این توانند انتخاب گردند. از آردگیری و . . . می

 휀𝑚(𝑡)وسیله خطای ردگیری وسیله، مجهز به سیکر است 

به عنوان شاخصی از عملکرد سیستم هدایت انتخاب شده 

  است.

 10-8های سازی سیستم هدایت در شکلیج شبیهنتا

 9 نشان داده شده است. انحراف زاویه بالک وسیله در شکل

شود که در دیده می 10آورده شده است. مطابق شکل 

ثانیه، خطای ردگیری وسیله صفر  4مدت زمان تقریبی 

 شود.می
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 13شتاب وسیله با در نظرگرفتن مدل مرتبه  -8 شکل

 

 13انحراف زاویه بالک با وجود مدل مرتبه  -9 شکل

 

 13خطای ردگیری با در نظرگرفتن مدل مرتبه  -10شکل 

 

ی در نظر گرفتن تابع تبدیل مرتبه اول برای شبیه ساز

 عنوان مثال تابع. به استسیستم هدایت، دارای معایبی 

ه ی از ضرایب آیرودینامیکی وسیلتابعتبدیل مرتبه اول، 

نبوده و همچنین اثرات غیرخطی بالک وسیله در آن نظر 

قت دبنابراین در ادامه به منظور داشتن  ؛گرفته نشده است

مکی و کافی، داشتن تابع تبدیل برحسب ضرایب آیرودینا

های بالک و شتاب وسیله، همچنین لحاظ نمودن محدودیت

برای وسیله  13ک مرتبه سیستم هدایت با وجود دینامی

 شبیه سازی شده است. 

در این مقاله هدف بررسی عملکرد سیستم هدایت 

ه ر مدل ریاضی حلقنسبت به ضرایب آیرودینامیکی است. اگ

یری، تابع گتوانستیم با مشتق می ،ای بودهدایت مدل ساده

 اما مدل ریاضی ؛نسبت به ضرایب را تعیین نمود حساسیت

به نسبت  دینامیکی مدل بر سیکر، سیستم هدایت مبتنی

 ،مهستیبنابراین در چنین شرایطی ناگزیر  است؛پیچیده ای 

نموده تا روش های عددی استفاده از شبیه سازی و 

نسبت به ضرایب آیرودینامیکی حساسیت حلقه هدایت 

 تعیین گردد.

 

آیرودینامیکی  ضرایب تاثیر و حساسیت تعیین -8

 تبر عملکرد سیستم هدایوسیله 
در این بخش، اثر ضرایب آیرودینامیکی وسیله، بر عملکرد 

که در . از بخش قبل دیدیم شودمی سیستم هدایت مطالعه

، 𝑍𝛼یب آیرودینامیکی آضر تابع تبدیل دینامیک وسیله،

𝑍𝛿،𝑀𝛿 ،𝑀𝛼 و𝑀𝑞  ظاهر گردید. بدیهی است که تغییر در

ال در دهد. حاثیر قرار میپاسخ وسیله را تحت تاین ضرایب، 

یب مذکور، بر عملکرد سیستم اضر این بخش، اثر هر کدام از

 د. شوهدایت بررسی می

های ممکن برای این امر، بررسی یکی از روش

حساسیت سیستم هدایت نسبت به انواع ضرایب 

ر ه. به همین منظور در شبیه سازی، در استآیرودینامیکی 

ل ز ضرایب آیرودینامیکی حوبار به ازای تغییر فقط یک ا

درصد  80درصد مقدار نامی،  50مقدار نامی )به ترتیب

درصد مقدار  120درصد مقدار نامی و  100مقدار نامی، 

 د. شوینامی(، سیستم هدایت شبیه سازی م

و پروفایل  휀𝑚(𝑡)نتایج شبیه سازی )خطای ردگیری

 ده شده است.آور 20تا  11های ( در شکل𝑎𝑚(𝑡)زاویه بالک
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توان فهمید که با رویکرد ها میسازیبا مشاهده نتایج شبیه

پیشنهادی، عملکرد سیستم هدایت )خطای ردگیری( 

 𝑍𝛼،𝑍𝛿،𝑀𝛿 ،𝑀𝛼نسبت به همه ضرایب آیرودینامیکی )

علی رغم وجود تغییر در . به بیان ساده، است( مقاوم 𝑀𝑞و

خطای ردگیری ه، پروفایل ضرایب آیرودینامیکی وسیل

 휀𝑚(𝑡)ای نداشته و خطای رد گیری تغییرات قابل ملاحظه

 نماید. به صفر میل می

ها نیز دیده سازیکه انتظار داریم و در شبیه گونههمان

شت با گذ و پروفایل زاویه بالک خطای ردگیری ،شودمی

پس انتگرال توان دوم  کندمیزمان به عدد صفر میل 

휀𝑚(𝑡)  و𝑎𝑚(𝑡)  خوبی برای مقایسه عددی تواند معیار می

رای مقایسه عملکرد سیستم . بعملکرد سیستم هدایت باشد

بر حسب تغییر در ضرایب آیرودینامیکی هدایت 

(𝑍𝛼،𝑍𝛿،𝑀𝛿 ،𝑀𝛼 و𝑀𝑞)،   انتگرال توان دوم خطای ردگیری

وفایل زاویه بالک در و انتگرال توان دوم پر 1در جدول 

 آورده شده است. 2جدول 

دهد که خطای ردگیری نشان می 1نتایج جدول 

 ضرایب آیرودینامیکیتغییرات در سیستم هدایت نسبت به 

 .می باشدجسم مقاوم 

درجه آزادی  6ضرایب آیرودینامیکی برای هر جسم  

مقداری ثابتی بوده که در تحلیل و طراحی سیستم هدایت 

توان تغییری در این ضرایب ایجاد نمود. اگر یو کنترل نم

توان یک محدوه ضرایب آیرودینامیکی دقیق نباشد، می

مجاز برای آن در نظر گرفت. نتایج شبیه سازی نشان 

دهد که تغییرات در ضرایب آیرودینامیکی روی پروفایل می

 .ای داردها تاثیر )مثبت یا منفی( قابل ملاحظهزاویه بالک

توان حساسیت و محدوده می 2از جدول  با استفاده

مجاز برای تغییر ضرایب آیرودینامیکی جسم دست یافت. 

درصد افزایش یابد،  20به اندازه  𝑀𝛼برای مثال اگر ضریب 

 یابد.درصد افزایش می 27شاخص پروفایل زاویه بالک 

 

 تبر عملکرد سیستم هدای 𝑴𝜶تاثیر ضریب  -11 شکل

 

 مقایسه توان دوم خطای ردگیری -1جدول 

𝑍𝛼 𝑍𝛿 𝑀𝛿 𝑀𝛼 𝑀𝑞 ∫ 휀𝑚
2 (𝑡)

20

0

𝑑𝑡 

94.55 92.11 94.36 91.97 92.34 ×  مقدار نامی  0.5

92.94 92.25 92.83 92.14 92.35 ×  مقدار نامی  0.8

 مقدار نامی 92.36 92.36 92.36 92.36 92.36

91.97 92.46 92.08 92.62 92.37 ×  مقدار نامی  1.2

 

 مقایسه توان دوم پروفایل زاویه بالک -2جدول 

𝑍𝛼 𝑍𝛿 𝑀𝛿 𝑀𝛼 𝑀𝑞 ∫ 𝑎𝑚
2 (𝑡)

20

0

𝑑𝑡 

894.3 365.9 965.8 118.6 392.2 ×  مقدار نامی  0.5

514.1 382.8 531.2 286.3 393.8 ×  مقدار نامی  0.8

 مقدار نامی 394.9 394.9 394.9 394.9 394.9

316.8 407.7 303.7 503.1 395.9 ×  مقدار نامی  1.2
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بر زاویه بالک  𝑴𝜶تاثیر ضریب آیرودینامیکی -12 شکل

 وسیله

 

 بر عملکرد سیستم هدایت 𝑴𝜹تاثیر ضریب  -13 شکل

 

 بر تغییرات زاویه بالک  𝑴𝜹یب تاثیر ضر-14 شکل

 

مقاوم بودن عملکرد حلقه هدایت نسبت به ضرایب 

نشان  19و 18، 15، 13، 11های آیرودینامیکی در شکل

همچنین پروفایل تغییرات زاویه بالک ؛ داده شده است

، نیزرایب آیرودینامیکی وسیله مورد نظر ب ضبر حسوسیله 

 آورده شده است. 20و 17، 16، 14، 12های در شکل

شود که پروفایل زاویه ها، دیده میاز نتایج شبیه سازی 

مقاوم تا حد خوبی  𝑀𝑞و 𝑍𝛿بالک وسیله نسبت به ضرایب 

ضرایب به اما نسبت  ،بوده )حساسیت کمتری داشته(

𝑍𝛼،𝑀𝛿  و𝑀𝛼  واضح  مقاومت کمتری دارد.حساس بوده و

دارای محدوده مجاز کمتری  𝑀𝛼و  𝑍𝛼،𝑀𝛿ضرایب  است،

دارای محدوده مجاز بیشتری  𝑀𝑞و 𝑍𝛿ضرایب ولی  ،بوده

 .است

 

 بر تغییرات زاویه بالک  𝒁𝜶تاثیر ضریب  -16 شکل

 بر عملکرد سیستم هدایت 𝒁𝜶تاثیر ضریب  -15 شکل
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 بر تغییرات زاویه بالک  𝒁𝜹تاثیر ضریب  -17 شکل

 

 بر عملکرد سیستم هدایت 𝒁𝜹تاثیر ضریب  -18 شکل

 

 بر عملکرد سیستم هدایت 𝑴𝒒تاثیر ضریب  -19 شکل

 یلهبر تغییرات زاویه بالک وس 𝑴𝒒تاثیر ضریب  -20 شکل

 

ار که ساخت می توان دید انجام شده سازینتایج شبیه از

لی هدایت مبتنی بر سیکر دارای عملکرد مقاوم و قابل قبو

ه، بنابراین با تغییر در ضرایب آیرودینامیکی وسیل است؛

در  د.شوهمچنان عملکرد سیستم هدایت حفظ می

 دیده شد که تغییر در هرکدام از ضرایب 2و  1 هایجدول

 بر اثر مثبت یا منفی ،دینامیکی به تنهایی ممکن استآیرو

سازی، برای در شبیهعملکرد سیستم هدایت داشته باشد. 

ر ، سایخطای ردگیری و زاویه بالکبررسی اثر هر ضریب بر 

 .شددر نظر گرفته میضرایب آیرودینامکی وسیله، ثابت 

ا بمورد نظر وسیله  سازیشبیه سناریو برای 4در ادامه  

در  جسم ضرایب آیرودینامیکیدر همه  اتد تغییروجو

می در سناریوی اول مقادیر نا .شده است پیشنهاد  3جدول 

 در هر در نظر گرفته شده است. جسم ضرایب آیرودینامیکی

سیستم هدایت  3جدول ذکر شده در یک از سناریوهای 

نشان  4نتایج عددی آن در جدول  می شود.شبیه سازی 

 .داده شده است

 

ضرایب در پیشنهادی برای تغییر  هایسناریو -3ول جد

 آیرودینامیکی جسم

 سناریوی اول سناریوی دوم سناریوی سوم سناریوی چهارم

𝑀𝑞 × 0.8 𝑀𝑞 × 1.0 𝑀𝑞 × 0.5 𝑀𝑞 × 1.0 

𝑀𝛼 × 1.0 𝑀𝛼 × 1.2 𝑀𝛼 × 0.8 𝑀𝛼 × 1.0 

𝑀𝛿 × 0.5 𝑀𝛿 × 0.8 𝑀𝛿 × 1.2 𝑀𝛿 × 1.0 

𝑍𝛿 × 1.0 𝑍𝛿 × 1.2 𝑍𝛿 × 0.5 𝑍𝛿 × 1.0 

𝑍𝛼 × 1.2 𝑍𝛼 × 0.5 𝑍𝛼 × 0.8 𝑍𝛼 × 1.0 
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عملکرد سیستم هدایت با تغییر در همه  مقایسه -4جدول 

 ضرایب آیرودینامیکی جسم

∫ 휀𝑚
2 (𝑡)

20

0

𝑑𝑡 ∫ 𝑎𝑚
2 (𝑡)

20

0

𝑑𝑡 نوع عملکرد 

 اول سناریوی 394.9 92.36

 سناریوی دوم 263.6 92.16

 سناریوی سوم 1859.8 95.27

 چهارمسناریوی  776.66 93.61

 

و  خطای ردگیریاز نتایج شبیه سازی دیده می شود 

با گذشت زمان به عدد صفر میل  پروفایل زاویه بالک

به عنوان  𝑎𝑚(𝑡)و  휀𝑚(𝑡)انتگرال توان دوم  .کندمی

پروفایل  شده است. انتخابدایت عملکرد های سیستم ه

ضرایب تغییرات در نسبت به  وسیله زاویه بالک

عملکرد بر و تغییر در ضرایب  بودهحساس آیرودینامیکی 

نیز دیده  4از جدول  گذارد.تاثیر می سیستم هدایت

 𝑀𝛼و  𝑍𝛼،𝑀𝛿ضرایب عملکرد سیستم هدایت به  ،شودمی

حساسیت  𝑀𝑞و 𝑍𝛿یب ضرانسبت به ولی  ،بوده حساس

 .کمتری دارد

 

 نتیجه گیری -9
در این مطالعه، یک ساختار هدایت مبتنی بر سیکر و یک 

 وابسته به ضرایب آیرودینامیکیمدل دینامیکی پارامتری و 

با انجام انتخاب گردید. برای توصیف رفتار وسیله 

های سازی، عملکرد سیستم هدایت با وجود مدلشبیه

صفر نمودن تغییرات ی مطرح شده، بررسی گردید. پارامتر

به عنوان یک عملکرد برای این سیستم  ،زاویه خط دید

 ستمیس دیده شد کههدایت در نظر گرفته شده است. 

 وسیله، کنترل ستمیبه س یابه گونه پیشنهادی تیهدا

 .گرددصفر  هدف،به وسیله  رسیدن یدهد تا خطایفرمان م

حلقه هدایت  ی دیگرامترهاتوان پاریم شبیه ساز، طیدر مح

 یبررس یریرد گ یداد و اثر هر پارامتر را بر خطا رییرا تغ

سازی نشان داد که ساختار هدایت نتایج شبیه نمود.

پیشنهادی علی رغم وجود تغییرات در پارامترهای حلقه 

بنابراین با وجود تغییر  است؛هدایت، دارای عملکرد مقاومی 

یکی آن وسیله، همچنان عملکرد در ضرایب آیرودینام

  د.شوسیستم هدایت حفظ می
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