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با  ها سازی نهنگ ی بر الگوریتم بهینهنمبت بین فاز نهایی پیشهدایت 

  درنظرگرفتن مدل آیرودینامیکی رهگیر

 2مهری آیلار خوشه 1سعید نصرالهی
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 دهچکی

است.   شده  ارائه با درنظرگرفتن مدل آیرودیناميكی رهگير ها سازی نهنگ بين مبتنی بر الگوریتم بهينه در این مقاله، یك الگوریتم هدایت پيش

شده برای محاسبه  معرفیاست. الگوریتم هدایت   غيرخطی سينماتيك نسبی رهگير و هدف برای طراحی استفاده شدهمعادلات اینجا،  در

شده برای  کند. تابع هزینه معرفی استفاده می ها سازی نهنگ سازی دیناميكی مبتنی بر الگوریتم بهينه رهگير از الگوریتم بهينه هدایت فرمان

حلقه هدایت، دیناميك متشكل از خطای نرخ چرخش خط دید، فرمان هدایت و تغييرات فرمان هدایت است. در طراحی الگوریتم  ،سازی بهينه

شده برای اهداف بدون مانور و دارای مانور از است. عملكرد الگوریتم معرفی  نظر گرفته شدهدر صورت یك تابع تبدیل مرتبه اول بهاتوپایلوت 

است. همچنين، عملكرد الگوریتم برای حالتی که سرعت رهگير ثابت نيست و مقدار زاویه اوليه بين بردار  سازی بررسی شده طریق شبيه

 است.   بررسی شده های مختلف شرایط برای استسرعت و خط دید بزرگ 

 بين غيرخطی کنترل پيش، خودخلبان، دیناميك ها سازی نهنگ بهينهالگوریتم ، الگوریتم هدایت کلمات کلیدی:
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Abstract 

In this paper, a new predictive guidance algorithm based on the whale optimization is proposed. Here, nonlinear 

kinematics of the engagement between a pursuer and a target is used. The proposed heuristic guidance algorithm 

uses the whale optimization dynamic algorithm for calculating the guidance command. The proposed objective 

function minimizes simultaneously the line-of-sight rate error, the guidance command, and its fluctuations. The 

dynamic model of the pursuer autopilot is considered as a first-order lag. The performance of the proposed 

guidance algorithm for maneuvering and non-maneuvering targets is evaluated using numerical simulations. In 

addition, it is evaluated for the cases when the pursuer has a high initial heading error. 

Keywords: Heuristic guidance algorithm, Whale optimization algorithm, Autopilot dynamic, Nonlinear model 

predictive control 

 
 ac.ir.Nasrollahi@mut: پاسخگو( )نویسنده استادیار -7

 @ac.irmutkhooshehmehri. پژوهشگر: -2

mailto:Nasrollahi@mut.ac.ir
mailto:khooshehmehri@mut.ac.ir


 0441 بهار، 1، شماره 71جلد  نشریه علمی مکانیك هوافضا،                                                                                                                               83

 

 قدمهم -1

برای رساندن یك وسيله به یك نقطه مشخص باید مسير 
معنای توليد  حرکت آن کنترل شود. هدایت یك وسيله به

 سامانهفرامين لازم جهت کنترل مسير آن است. وظيفه 
گيری موقعيت و گاهی سرعت نهایی،  هدایت، تعيين یا اندازه

گيری در مورد اقداماتی  وسيله باید به آن برسد، و تصميم که
است که باید به این منظور انجام شود. به مجموعه سخت 

افزارهایی که از آنها برای توليد فرامين هدایت  افزارها و نرم
شود. الگوریتم یا  هدایت گفته می سامانهشود،  استفاده می

که وظيفه  هدایت است سامانهقانون هدایت بخشی از یك 
ای موجود از  های لحظه توليد فرامين بر اساس خروجی

حسگرهای هدایت را بر عهده دارد. قوانين هدایت از دیدگاه 
به دو  راهبردیی آن در رهگيرهای تاکتيكی و  سامانه ردکارب

بندی  تقسيم هبردیاردسته قوانين هدایت تاکتيكی و 
هدایت سه های تاکتيكی به دو دسته  هدایت [.7] شوند می

شوند. هدایت فرمان به  بندی می ای تقسيم ای و دونقطه نقطه
0، هدایت پرتو سوار3خط دید

از جمله قوانين هدایت سه  
، ناوبری تناسبی 0ای هستند و هدایت ناوبری تناسبی نقطه

قوانين  باشند. ای می های دو نقطه از جمله هدایت 6افزوده
نين هدایت نيز در دسته قوا *Qو  Q، 1هدایت لمبرت

 گيرند. قرار می راهبردی

هدایت یك رهگير معمولاً به سه فاز اوليه، ميانی و 
در فاز نهایی دو مسئله [. 7]شود  بندی می نهایی تقسيم

دقت و سرعت پاسخ بسيار اهميت دارد. در یك رهگير 
فرمان هدایت در نظر گرفته  عنوان بهتاکتيكی، شتاب جانی 

قانون  ل هدایت فاز نهایی،شود. در بسياری از مسائ می
سازی و عملكرد  سادگی پياده دليل بههدایت ناوبری تناسبی 

خوب برای اهداف با مانور کم بسيار مورد استفاده قرار 
 همچنين، رویكردهای کنترلی مختلفی[. 2-0]گرفته است 

، 1خطی بازگشت به عقباز جمله کنترل مقاوم، کنترل غير
بين برای  و کنترل پيش کنترل مد لغزشی، کنترل بهينه

 کار رفته است.  هتوسعه قوانين هدایت ب

یك قانون هدایت ناوبری تناسبی با [، 0]در مرجع 
. در است  شدهبين غيرخطی ارائه  استفاده از کنترل پيش

 
3 Command  to Line of Sight Guidance 
4 Beam Rider Guidance 
5 Proportional Navigation Guidance 
6 Augmented Proportional Navigation Guidance  
7 Lambert Guidance 
8 Back stepping  

9از روش [، 6]مرجع 
MPSP  برای توسعه یك قانون هدایت

 . دراست  شدهاستفاده هوا به زمين بهينه برای یك رهگير 
بين برای طراحی قانون  از روش کنترل پيش [،1]مرجع 

. در این است  شدههدایت برای اهداف دارای مانور استفاده 
مرجع مانور هدف با استفاده از یك رویتگر غيرخطی مبتنی 

 [،1]شود. در مرجع  زده می بر مدلغزشی مرتبه دوم تخمين
 بين یك قانون هدایت غيرخطی با استفاده از کنترل پيش

مقاوم ارائه شده است. در این مرجع مسئله به مسئله 
است و با استفاده از شبكه   ریزی محدب تبدیل شده برنامه

از  [،3-77]است. در برخی از مراجع، مانند   عصبی حل شده
های  برای توسعه الگوریتم 10های ابتكاری مبتنی بر ذره روش

دایت یك قانون ه [،3]در مرجع  .است  شدههدایت استفاده 
 .است  شدهارئه  11سازی انبوه ذرات مبتنی بر الگوریتم بهينه

تابع  عنوان بهدر این مرجع فاصله نسبی رهگير تا هدف 
قانون  [،71]در مرجع  .است  شدههزینه درنظر گرفته 
سازی ذرات ارائه  بر الگوریتم بهينه هدایت دیگری مبتنی

با مرجع  جاشده در این تفاوت الگوریتم ارائه که است  شده
نرخ چرخش خط  [،71] مرجعدر تابع هزینه است. در ]3[

همچنين، . است  شدهنظر گرفته در تابع هزینه عنوان بهدید 
یك قانون هدایت دو حالته با استفاده از  [،77]در مرجع 

هدایت ناوبری تناسبی برای فاز اوليه و هدایت مبتنی بر 
. است  شدهعرفی برای فاز نهایی م سازی ذرات الگوریتم بهينه

سازی  بر بهينه الگوریتم هدایت مبتنی [،72]در مرجع 
ها با فرض ثابت بودن سرعت رهگير ارائه شده است.  نهنگ

بر الگوریتم  یك قانون هدایت مبتنی [،73]در مرجع 
. در این مرجع است  شدهسازی کلونی مورچگان ارائه  بهينه

و با  است  شدهصورت نامعينی در نظر گرفته  شتاب هدف به
 شود. زده می گر ابتكاری تخمين استفاده از یك تخمين

بين ابتكاری  یك الگوریتم هدایت پيشدر این مقاله، 

با درنظرگرفتن مدل ها  سازی نهنگ مبتنی بر الگوریتم بهينه

است. در اینجا، معادلات   شده  ارائهآیرودیناميكی رهگير 

راحی غيرخطی سينماتيك نسبی رهگير و هدف برای ط

شده  استفاده شده است. الگوریتم هدایت ابتكاری معرفی

سازی  برای محاسبه فرمان شتاب رهگير از الگوریتم بهينه

ها استفاده  نهنگ سازی بهينهدیناميكی مبتنی بر الگوریتم 

سازی متشكل از  شده برای بهينه کند. تابع هزینه معرفی می

 
9 Model Predictive Static Programming 
10 Particle-based 
11 Particle Swarm Optimization 
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ات خطای نرخ چرخش خط دید، فرمان هدایت و تغيير

فرمان هدایت است. در طراحی الگوریتم هدایت، دیناميك 

عملكرد . است  شدهمرتبه اول حلقه کنترل نيز درنظر گرفته 

شده برای اهداف با سرعت  الگوریتم هدایت ابتكاری معرفی

های  شرایطسازی در  ثابت و شتاب پله با استفاده از شبيه

 مختلف بررسی شده است. همچنين، عملكرد الگوریتم

گرفتن مدل آیرودیناميكی رهگير نيز نظرمعرفی شده با در

 .است  شدهبررسی 

ای و در این مقاله، ابتدا مسئله هدایت دو نقطه
سينماتيك درگيری بين رهگير و هدف متحرک در صفحه 

. در بخش سوم الگوریتم هدایت ابتكاری است  شدهبيان 
خش . در باست  شدهها بيان  سازی نهنگ مبتنی بر بهينه

خطی حلقه هدایت و کارایی سازی غير چهارم نتایج شبيه
  شدههای مختلف بيان  شرایطشده برای  الگوریتم معرفی

  .است  شدهگيری مقاله بيان  . در انتها نيز نتيجهاست

  بیان مسئله -2

در این بخش، سينماتيك درگيری بين رهگير و هدف 

 1شكل . درگيری در صفحه در است  شدهمتحرک بيان 
 Tو  Pهمچنين، در ادامه از زیرنویس . است  شدهداده نشان 

 در .است  شدهبرای مشخص شدن رهگير و هدف استفاده 

، 72فاصله نسبی بين رهگير و هدف و زاویه خط دید 1شكل 
. زاویه است  شدهنمایش داده  و  Rبه ترتيب با متغيرهای 

سرعت، شتاب عمود بر خط دید، و شتاب عمود بر  پرواز،
، P ،PVبردار سرعت رهگير به ترتيب با 

Pλ
a  وPa 

، Tاند. همچنين، این پارامترها برای هدف با  مشخص شده

TV ،Tλa  وTa اند. شایان ذکر است که در فاز  بيان شده
نهایی مقدار شتاب جاذبه در مقابل فرمان شتاب قابل 

با این فرض، معادلات  [.70] نظر کردن است صرف
 شوند صورت زیر بيان می سينماتيك نسبی رهگير و هدف به

[76-70:] 

(7) )cos()cos( PPTT   VVR  

(2) 
R

VV )sin()sin( PPTT 
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(0) 
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شوندگی )سرعت نسبی( در حالتی که  علامت سرعت نزدیك
شوند منفی  یكدیگر نزدیك میرهگير و هدف به سمت 

است. منفی بودن سرعت نزدیك شوندگی و صفر شدن نرخ 
چرخش خط دید، شروط ناوبری تناسبی هستند. هدف در 
این مسئله یافتن فرمان هدایت بهينه برای صفر کردن نرخ 

 (2)و  (7)گيری از معادلات  چرخش خط دید است. با مشتق
 داریم:

)sin()sin( TTPP
2   aaRR  (0) 

 )cos()cos(2
1

TTPP   aaR
R

 (6) 

 هندسه درگيری در صفحه (:1)شکل 

گرفتن دیناميك  در طراحی قانون هدایت درنظر
که دیناميك   یمری ضروری است. در صورتا خودخلبان
شود، ن  نظر گرفته در طراحی قانون هدایت در خودخلبان

شود. معمولا دیناميك  باعث ایجاد خطای برخورد می
صورت زیر بيان  با یك تابع تبدیل مرتبه اول به خودخلبان

   :]70، 70[ شود می

uaa
τ

1

τ

1
PP  (1) 

ورودی uثابت زمانی رهگير وτ،(1)عادله در م
)فرمان هدایت( است. با تعریف متغيرهای حالت  خودخلبان

Rtx )(1 ،Rtx )(2 ،)(3 tx ،P4 )( atx ، 

P5 )( tx ،T6 )( tx  و)(7 tx  معادلات فضای
 آید: دست می هحالت مسئله هدایت و کنترل به صورت زیر ب

)()( 21 txtx  (1) 
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 ها هنگن سازیبر بهینه ایت مبتنیالگوریتم هد -8

که  ها سازی نهنگ ابتكاری بهينه سازی فرا الگوریتم بهينه
الهام گرفته ؛ است  شدهارائه  ،]71[برای اولين بار در مرجع 

های  نهنگ .است دار های کوهان نهنگ شكار از نحوه
برای شكار دسته شكار شبكه حبابی  راهبرددار از  کوهان
ی یها با ایجاد حباب صورت که بدین .کنند می استفاده ها ماهی

 شكار به  "9"به شكل  ییدر امتداد یك دایره یا مسيرها
سازی نهنگ، یك اپراتور اصلی  پردازد. الگوریتم بهينهمی

رسانی موقعيت است. در ابتدا،   روز دارد و آن اپراتور به
شود. سپس بر  صورت تصادفی ایجاد می تعدادی نهنگ به

ر تابع هزینه هر نهنگ، بهترین موقعيت متناظر اساس مقدا
شود. سپس بر اساس بهترین  با بهترین نهنگ محاسبه می

روز رسانی  ها به دست آمده، موقعيت جدید نهنگ هموقعيت ب
شود و در  شود. این فرآیند به دفعات معينی تكرار می می

عنوان ها به شده توسط نهنگ نهایت بهترین موقعيت تجربه
 شود. ائه میجواب ار

 ها سازی نهنگ مبتنی بر بهينه هدایتفلوچارت الگوریتم 

دو  معرفی شده. الگوریتم است  شدهنشان داده  2شكل  در
یك حلقه اصلی خارجی، تا انتهای زمان حلقه دارد: 

شود، و یك حلقه داخلی،  سازی این حلقه تكرار می شبيه
است.  یتهداوظيفه این حلقه یافتن بهترین تخمين از بردار 

 هدایتشوند و سپس فرمان  در ابتدا پارامترها مقداردهی می
شود.  در یك افق محدود به صورت تصادفی مقداردهی می

در مرحله بعد از این الگوریتم، بردار متغيرهای حالت 
تابع هزینه  نهنگسپس، برای هر  شوند. بينی می پيش

روزرسانی  و بر اساس آن موقعيت بهشود  محاسبه می
حلقه داخلی پس از یك تعداد تكرار از پيش شود.  می

در انتها، تخمين بردار حالت یابد.  شده خاتمه می تعریف
شود. در ادامه،  گيری انجام می افزوده بر اساس ميانگين

 شوند. مراحل الگوریتم به تفضيل بيان می

 مقداردهی اولیه -8-1

در دارای پارامترهایی است که هدایت معرفی شده الگوریتم 
ابتدا باید مقدار دهی شوند. این پارامترها شامل تعداد ذرات، 

Nبينی، ؛ افق پيش
pT ،؛ وزن خطای ردیابی

TEw ؛ وزن

تلاش کنترلی،
CEw،؛ وزن همواری سيگنال کنترل

CSw ؛ و
انحراف معيار

v  است. همچنين، مقدار اوليه تخمينی هر
های کنترلی به صورت توزیع  ها و سيگنال برای حالت نهنگ

شوند. این مقداردهی باید در محدوده  دهی می مقدارتصادفی 
 .باشد هدایتها و سيگنال  قابل قبول حالت

 
 ها سازی نهنگ فلوچارت الگوریتم هدایت مبتنی بر بهينه: (2)شکل 

 مقداردهی اوليه

 

 توقف

دستور هدایتتخمين   

 خير

 

 

 بله

ت در افق محدودمقداردهی اوليه دستور هدای  

 

پایان زمان 
سازی؟ شبيه  

 

   حاسبه تابع هزینهم

 

؟شرط توقف رسيده  

 

 خير

 

 

 بله

بينی متغيرهای حالت در افق محدود پيش  

 

ها روزرسانی موقعيت نهنگ به  
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 ها سازی نهنگ کد الگوریتم هدایت مبتنی بر بهینه شبه

ها،  ، تعداد بهترین نهنگNها، هی تعداد نهنگمقدارد
tN ،بينی،  افق پيش

pTهای تابع هزینه،  ، وزنW انحراف معيار و
v 

0ها )دستور هدایت( در افق محدود  مقداردهی موقعيت اوليه نهنگ
jX ،

 N,1j 

 انجام شودمراحل زیر  kmaxتا  7ز ا k برای

 انجام شود مراحل زیر lmaxتا  7از l برای

پيش بينی فرمان هدایت و بردار حالت در افق محدود با ستفاده از 

 (76( و )70روابط )

 (21)–(71محاسبه تابع هزینه برای هز نهنگ با استفاده از روابط )

      تفاده از ها )دستور هدایت( با اس روزرسانی موقعيت نهنگ به

 (27رابطه )

 پایان

 (23تخمين فرمان هدایت با استفاده از رابطه )

 سازی پایان زمان شبیه

 بینی فرمان هدایت پیش -8-2

در  j نهنگام حلقه داخلی، فرمان هدایت -lدر تكرار 
 شود: صورت زیر محاسبه می به

)T,,1(       

  ),2()2()1(

p

P





i

ikikuiku ll
j

l
j j


 (70) 

تصادفی گوسی با انحراف  متغيرPهک طوری هب
معيار

P
  ،است. همچنينk وl  گام زمانی و تعداد تكرار

لازم به ذکر است که مقدار حلقه داخلی است. 
)1(ˆ)1(1  kuku j  .است 

 بینی آینده بردار حالت پیش -8-8

صورت   ، بهlدر تكرار  j نهنگردار حالت برای سپس، آینده ب
 آید: می دست بهزیر 

)T,,1(  

       )),2(),2(()1(

p



i

ikuikik l
j

l
j

l
j xfx

 (76) 

 محاسبه تابع هزینه -8-0

و گام  lدر تكرار  jتابع هزینه اختصاص یافته برای نهنگ 
,)(، kزمانی  kJ jl

 شود:زیر محاسبه می، توسط روابط 

CSCSCECETETE www)(
,

JJJk
jl

J  (71) 
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1
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 (21) 

شده برای  جریمه در نظر گرفتهTEJدر معادلات بالا، 
جریمه  CEJ ورودی مطلوب است؛ dxخطای ردیابی است؛ 

جریمه در  CSJ شده برای فرمان هدایت است؛ نظر گرفته در
شده برای هموار بودن سيگنال فرمان هدایت  نظر گرفته

است که از طریق کمينه کردن نوسانات سيگنال فرمان 
)()()1(هدایت، ,,,  kkk jljljl uuu، آید.  می دست به

به ترتيب: CSwو  TEw،CEwهمچنين، ضرایب ثابت 
اهميت خطای ردیابی، تلاش هدایت و همواری فرمان 
هدایت هستند. مقادیر این پارامترها بر اساس اهميت هر 

 دست بهصورت سعی و خطا  های تابع هزینه به کدام از ترم
 .آید می

 ها موقعیت نهنگرسانی  روز به -8-5

best)(اسبه بهترین موقعيتبعد از مح kl
X موقعيت هر ،

 شود: روز رسانی می نهنگ با استفاده از رابطه زیر به














5.0   )2cos()()()(

5.0     )())((2)2()(

)(

bestbest

bestbest
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plekkk

pkkraark
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bll
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l
j

ll

l
j

XXX

XXX

X

 (27) 

در حلقه داخلی بصورت خطی از مقدار  aطوری که،  به
یابد.  کاهش می صفربه  دو 1,0, pr  متغيرهای تصادفی

ثابت مثبت و  bیكنواخت، 1,1l  متغير تصادفی یكنواخت
kl)( همچنين، شوند. تعریف می

jX موقعيت نهنگj 

 شود: صورت زیر تعریف می به
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X (22)  

 شرط توقف -8-6

دو حلقه دارد: یك حلقه اصلی رفی شده الگوریتم مع
شود،  سازی این حلقه تكرار می خارجی، تا انتهای زمان شبيه

و یك حلقه داخلی، وظيفه این حلقه یافتن بهترین تخمين 
شرط توقف حلقه داخلی رسيدن به است.  فرمان هدایتاز 
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، است و شرط توقف حلقه maxlمقدار بيشينه تكرار، 
 وابسته است. سازی خارجی به زمان شبيه

 فرمان هدایتتخمین  -8-7

ها بر اساس هزینه  یافتن حلقه داخلی، نهنگ پس از خاتمه
شوند و  بندی می اختصاص یافته به هر کدام از آنها رتبه

گيری  بر مبنای ميانگين kهای هدایت در گام زمانی سيگنال
 آید: می دست بهصورت زیر  ها به از موقعيت بهترین نهنگ

)(ˆ
N

1
)(ˆ

t

max

t

kk
j

l

j



 XX (23) 

NN (23)له در معاد tt  کننده تعداد  مشخص
هدایت تخمين   بنابراین، سيگنالها است.  بهترین نهنگ

,… ,1شده )عناصر زده 1TP  ˆ)(از    kX با استفاده تخمين )
1Tp ,… ,1 عناصر) ها نهنگبهترین   ˆ,tاز   max j

l

jX )
 آید. می دست به

 ها شرایطسازی  پارامترهای مورد نياز برای شبيه (:1)جدول 

 شرایط

 هدف رهگیر

P0x  

(km) 

P0z  

(km) 

P0V  

(m/s) 
0p  

(deg) 

T0x  

(km) 

T0z  

(km) 

T0V  

(m/s) 

0T  

(deg) 

 مانور
(m/s2) 

1a 

0 0 000 00 8 0 000 0 
بدون 

 مانور

0 0 000 00 5 0 000 0 
بدون 

 مانور

1b 

54پله  0 000 0 8 00 000 0 0  

54پله  0 000 0 5 00 000 0 0  

2a 

0 0 000 00 8 0 000 0 
بدون 

 مانور

0 0 000 00 5 0 000 0 
بدون 
 مانور

2b 

54پله  0 000 0 8 00 000 0 0  

54پله  0 000 0 5 00 000 0 0  

 سازینتایج شبیه -0

الگوریتم هدایت معرفی شده  سازی در این بخش نتایج شبيه

را برای دو حالت رهگير با سرعت ثابت و سرعت متغير نشان 

که سرعت رهگير،  است  شده. در اینجا فرض است  شدهداده 

گيری زاویه خط دید و زاویه مسير پروازی رهگير اندازه

شوند. همچنين، سرعت هدف، نرخ چرخش خط دید و  می

 .]71[ تخمين وجود دارندزاویه مسير پرواز هدف از طریق 

شده برای اهداف مانوردار و بدون  عملكرد الگوریتم معرفی

و پارامترهای مورد نياز برای  است  شدهمانور بررسی 

مقادیر  .شده است  نشان داده 1)جدول سازی در  شبيه

است با:  شده برابر پارامترهای الگوریتم هدایت معرفی

10wTE ،1wCE ،1.0wCS ،10Tp ، 2.0v ،

20N  20وl . 

 رهگیر با سرعت ثابت -0-1

صورت زیر بيان  سازی معادلات حرکت رهگير به برای شبيه

 ند:شو می

)cos( pPP Vx  (20) 

)sin( pPP Vz 
 (20) 

P

P

V

a


 

(26) 

P

P
P



au
a




 
(21) 

),(در معادلات بيان شده PP zx  رهگير بيانگر موقعيت

رهگير است. همچنين، معادلات  خودخلبانثابت زمانی pو 

 شوند: صورت زیر بيان می حرکت هدف به

)cos( TTT Vx  (21) 

)sin( TTT Vz  (23) 

T

T

V

a


 
(31) 

T

T
T



av
a


 (37) 

),(در معادلات بيان شده TT zx بيانگر موقعيت هدف و

T هدف است. مقادیر ثوابت زمانی  خودخلبانثابت زمانی

نظر گرفته  ثانيه در 7/1های رهگير و هدف برابر  خودخلبان

 .است  شده

 هدف بدون مانور :a1 شرایط

، شده رای بررسی عملكرد الگوریتم معرفیب شرایطدر این 

. در حالت اول زاویه اوليه است  شدهدو حالت در نظر گرفته 

شده و در حالت  بين بردار سرعت و خط دید بزرگ فرض

. نتایج حالت اول در است  شدهدوم این مقدار کوچك فرض 

  sزمان پرواز یطشرا. در این است  شدهنشان داده  8شكل 

 دليل بهمسير رهگير است.  m  3/1دهی و فاصله از دست 1/1
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خطای اوليه زیاد بين بردار سرعت و خط دید انحراف زیادی 

از مسير برخورد دارد. به همين دليل، رهگير برای جبران 

نتایج حالت دوم  این مسئله نياز به دستور شتاب زیاد دارد.

 sزمان پرواز شرایط. در این است  شدهنشان داده  0شكل در 

است. دستور شتاب در  m  1/1دهی و فاصله از دست 1/0 

مقایسه با حالت اول مقدار کمتری دارد؛ دليل این موضوع 

در دو خطای اوليه کمتر بين بردار سرعت و خط دید است. 

دليل بدون مانور بودن هدف مقدار  هحالت بررسی شده، ب

ست. همچنين، بعد از حالت دائمی فرمان شتاب صفر ا

رسيدن رهگير به مسير برخورد سرعت نزدیك شوندگی به 

یك مقدار ثابت رسيده و نرخ چرخش خط دید صفر شده 

 است.

 
 )الف(

 
 )ب(

 
 )پ(

 
 )ت(

      با وجود خطای زیاد زاویه اوليه 1a شرایطنتایج برای : (8)شکل 
( سرعت نزدیكب( فاصله نسبی، )الف: )ط دیدبين بردار سرعت و خ

 ( فرمان هدایت و شتاب رهگيرت، )LOS( نرخ زاویه پشوندگی، )

 

 )الف(

 

 )ب(

 

 )پ(
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 )ت(

با وجود خطای کم زاویه اوليه بين 1a  شرایطنتایج برای : (0)شکل 
سرعت نزدیك( ب( فاصله نسبی، )الف: )بردار سرعت و خط دید

 ( فرمان هدایت و شتاب رهگيرت، )LOS  ( نرخ زاویهپشوندگی، )

 
 )الف(

 
 )ب(

 
 )پ(

 
 )ت(

با وجود خطای زیاد زاویه اوليه بين  1b شرایطنتایج برای  :(5)شکل 
( سرعت نزدیك ب( فاصله نسبی، )الفبردار سرعت و خط دید: )

 ( فرمان هدایت و شتاب رهگيرت، )LOSزاویه  ( نرخپشوندگی، )

 : هدف با مانور پلهb1 شرایط

علاوه بر بررسی دو حالت برای خطای اوليه  شرایطدر این 

بين بردار سرعت و خط دید، هدف نيز مانوردار است که 

سازی  بيان شده است. نتایج شبيه 1جدول مقدار مانور در 

ردار سرعت و خط برای حالتی که خطای اوليه زیاد بين ب

. فاصله از است  شدهنشان داده  5شكل دید وجود دارد در 

  mبه ترتيب برابر شرایطدهی و زمان پرواز در این  دست

سازی برای حالتی که خطای  است. نتایج شبيه s0/1 و 1/2

 6شكل اوليه کم بين بردار سرعت و خط دید وجود دارد در 

ی و زمان پرواز در ده . فاصله از دستاست  شدهنشان داده 

است. فاصله  s  1/0و m  0/2به ترتيب برابر شرایطاین 

 ب -6 شكل. است  شدهنشان داده  الف -6شكل نسبی در 

، LOSشوندگی، نرخ  به ترتيب، سرعت نزدیك ت -6و 

دهند. یكی از  فرمان هدایت و شتاب رهگير را نشان می

دهد مقدار آن  مییج نشاناست که نتا 0Rشرایط برخورد 

 سازی منفی است. در کل زمان شبيه

 
 )الف(
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 )ب(
 

 
 )پ(

 
 )ت(

با وجود خطای کم زاویه اوليه بين  1b شرایطنتایج برای : (6)شکل 
( سرعت نزدیكب( فاصله نسبی، )الفبردار سرعت و خط دید: )

 ( فرمان هدایت و شتاب رهگيرت، )LOS( نرخ زاویه پشوندگی، )

 رهگیر با سرعت متغیر -0-2

ی درگيری تغيير شرایطدر واقعيت، سرعت رهگير در طول 
کند. برای همين منظور، در ادامه یك مدل نزدیك به  می

. در این حالت است  شدهواقعيت برای رهگير درنظر گرفته 
 شوند: صورت زیر بيان می معادلات حرکت رهگير به

)cos( PPP Vx  (32) 

)sin( PPP Vz  
(33) 

P

PP )cos(

V

ga 





 
(30) 

)sin( P

P

P
P g

m

DT
V 




 (30) 

P

P
P



au
a




 
(36) 

درگ به ترتيب با  ا ودر معادلات نيروی بر
PT  وD  نشان

وgاند. همچنين، داده شده
pm  به ترتيب شتاب گرانش و

صورت زیر  جرم رهگير است. درگ ناشی از آیرودیناميك به

 :]21-73[ شود بيان می

i0 DDD  (31) 

sQCD
0D0  (31) 

sQ

2
P

2
P

i

mKa
D  (33) 

2
P

2

1
VQ  (01) 

چگالی اتمسفر و فشار دیناميكی، Qکه، جایی
2m1s .سطح مرجع است 

1.1

1.103.1

033.193.0

93.0

    

)1.1(007.00442.0

)03.1(06.004.0

)93.0(2.002.0

02.0

0D




























M

M

M

M

M

M

M
C 

(07) 

1.15

15.1
  

)15.1(245.002.0

02.0












M

M

M
K (02) 

 که جایی

T

V
M

2.403

P (03) 

 شود: صورت زیر بيان می همچنين، دما در واحد کلوین به

m 11000

m 11000
  

216.66

0065.016.288

P

PP







 


z

zz
T (00) 

 شوند: پروفایل تراست و جرم رهگير با روابط زیر بيان می

s 12

s 5.8s5.1

s 5.10

  

N 0

N 7500

N 33000

P

















t

t

t

T (00) 

















s 5.8

s 5.8s 5.1

s 5.10

  

kg 035.90

kg 3.331-113.205

kg 53.14135

P

t

t

t

t

t

m (06) 

 شود: صورت زیر مدل می در انتها، چگالی اتمسفر هم به
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(01) 

                  m] 20000 [0,           ,106              

10725.3              

10058.115579.1)(

P
3
P

14
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P
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P
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P
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z

zz

 
 : هدف بدون مانورa2 شرایط

سازی برای حالتی که خطای اوليه زیاد بين بردار  نتایج شبيه

  شدهنشان داده  7شكل سرعت و خط دید وجود دارد در 
و زمان  m  3/7دهی فاصله از دست شرایط. در این است
ه بردار زیاد بودن مقدار اوليه زاوی دليل بهاست.  s  1پرواز

 سرعت با خط دید مسير رهگير نياز به مانور جانبی دارد.

سازی برای حالتی که خطای اوليه کم بين بردار  نتایج شبيه

  شدهنشان داده  3شكل سرعت و خط دید وجود دارد در 
و زمان m  7/7دهی فاصله از دست شرایط. در این است

 خدليل فراجهش در نر شرایطاست. در این  s  1/0پرواز
LOS نوسانات سرعت نزدیك شوندگی است.  

 
 )الف(

 
 )ب(

 
 )پ(

 
 )ت(

      با وجود خطای زیاد زاویه اوليه 2a شرایطنتایج برای : (7)شکل 
( سرعت ب( فاصله نسبی، )الفبين بردار سرعت و خط دید: )

 یت و شتاب رهگير( فرمان هدات، )LOS( نرخ زاویه پشوندگی، ) نزدیك

 
 )الف(

 
 )ب(

 
 )پ(



 07                                                         یش دینامیك ارتعاشات و کنترل(...؛ )گراها نهنگ یساز نهیبه تمیبر الگور یمبتن نیب شیپ ییاز نهاف تیهدا

 

 
 )ت(

با وجود خطای کم زاویه اوليه بين 2a  شرایطنتایج برای : (3)شکل 
( سرعت نزدیكب( فاصله نسبی، )الفبردار سرعت و خط دید: )

 ( فرمان هدایت و شتاب رهگيرت، )LOS( نرخ زاویه پشوندگی، )

 

 با مانور پلهف : هدb2 شرایط

نيز علاوه بر بررسی دو حالت برای خطای  شرایطدر این 

اوليه بين بردار سرعت و خط دید، هدف نيز مانوردار است 

. نتایج است  شدهبيان  1جدول که مقدار مانور در 

سازی برای حالتی که خطای اوليه زیاد بين بردار  شبيه

  شدهنشان داده  3شكل سرعت و خط دید وجود دارد در 

به  شرایطدهی و زمان پرواز در این  . فاصله از دستاست

سازی برای  است. نتایج شبيه s6/1 و  m  0/3ترتيب برابر

حالتی که خطای اوليه کم بين بردار سرعت و خط دید 

. فاصله از است  شدهنشان داده  14شكل وجود دارد در 

  mبه ترتيب برابر شرایطدهی و زمان پرواز در این  دست

( نشان الف -14)شكل است. فاصله نسبی در  s  3/0و 7/3

( به ترتيب، ت -14)و  (ب -14)شكل . است  شدهداده 

، فرمان هدایت و شتاب LOSشوندگی، نرخ  سرعت نزدیك

 دليل بهشده،  دهند. در دو حالت بررسی رهگير را نشان می

مانوردار بودن هدف مقدار حالت دائمی فرمان شتاب رهگير 

سازی بر با مقدار شتاب هدف باشد که نتایج شبيهباید برا

نيز این موضوع را نشان  (ت -14شكل )و ( 3شكل )

 11شكل دهند. همچنين، تغييرات سرعت رهگير در  می

 .است  شدهنشان داده 

 
 )الف(

 
 )ب(

 
 )پ(

 
 )ت(

د زاویه اوليه بين با وجود خطای زیا 2b شرایطنتایج برای : (3)شکل 
( سرعت نزدیكب( فاصله نسبی، )الفبردار سرعت و خط دید: )

 ( فرمان هدایت و شتاب رهگيرت، )LOS( نرخ زاویه پشوندگی، )
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 )الف(

 
 )ب(

 
 )پ(

 
 )ت(

با وجود خطای کم زاویه اوليه بين 2b  شرایطنتایج برای : (14)شکل 
( سرعت نزدیكب( فاصله نسبی، )الفو خط دید: ) بردار سرعت

 ( فرمان هدایت و شتاب رهگيرت، )LOS( نرخ زاویه پشوندگی، )

 
 سرعت رهگير تغييرات  (:11)شکل 

شده  در ادامه، برای بررسی عملكرد الگوریتم هدایت معرفی

یك آناليز حساسيت نسبت به تغييرات تعداد ذرات 

 ،است  شدهها( و تعداد تكرار حلقه داخلی انجام  )نهنگ

دهد با کاهش تعداد ذرات  . تحليل نتایج نشان می(12شكل )

 دیابد و با افزایش عملكر کاهش می دو تكرار حلقه عملكر

تغيير محسوسی ندارد؛ همچنين، حساسيت الگوریتم نسبت 

بيشتر است. در انتها، به کاهش تعداد تكرار حلقه داخلی 

بررسی اثر تغييرات شرایط اوليه الگوریتم، یك  برای

    بار تكرار انجام شد. در  01سازی مونت کارلو با  شبيه

ازای شرایط اوليه  به LOSباند تغييرات نرخ  18شكل 

یكی از نقاط ضعف . است  شدهفی( مختلف نشان داده د)تصا

الگوریتم هدایت معرفی شده ارائه اثبات پایداری به صورت 

است. از این جهت، برای اثبات پایداری از  تحليلی

سازی  . نتایج شبيهاست  شدهسازی عددی استفاده  شبيه

واگرا  LOSبار اجرا نرخ  01دهد که به ازای  عددی نشان می

است که از طرفی اثبات پایداری این الگوریتم به   نشده

الگوریتم هدایت ابتكاری  دهد. صورت عددی را نيز نشان می

و در یك کامپيوتر با  MATLABدر نرم افزار  شده ارائه

  گيگابایت 0و رم    Core i7 2.9 GHzمشخصات پردازنده 

شده برای هر گام زمانی  . زمان محاسبهاست  شدهسازی  پياده

سازی این است؛ درحالی که زمان گسسته s13/1 تقریباً 

 ++Cسازی الگوریتم در  است. البته با پياده s  7/1مسئله

 .دادن هزینه محاسباتی را کاهش توا می



 03                                                         یش دینامیك ارتعاشات و کنترل(...؛ )گراها نهنگ یساز نهیبه تمیبر الگور یمبتن نیب شیپ ییاز نهاف تیهدا

 

 
 )الف(

 
 )ب(

( الفحساسيت نسبت به تغيير پارامترها: ) تجزیه و تحليل :(12)شکل 
( تغيير تعداد تكرار حلقه داخلی الگوریتم بها، ) تغيير تعداد نهنگ

 .شده ابتكاری معرفیهدایت 

 
با شرایط  ،اجرا دفعه 01ازای  به LOSند تغييرات نرخ با :(18)شکل 

 اوليه مختلف

 APNشده با قوانين هدایت  عملكرد الگوریتم هدایت معرفی

نتایج  .(2جدول )، است  شدهمقایسه  ]SBPN ]27و 

دهد تلاش کنترلی و فاصله از  سازی نشان می شبيه

شده در مقایسه با دو قانون  دهی الگوریتم معرفی دست

نشان  10شكل در طور که  ایت دیگر کمتر است. همانهد

در لحظات انتهایی نرخ  APN، هدایت است  شدهداده 

 SBPNاست. قانون هدایت   چرخش خط دید را صفر کرده

نيز نرخ چرخش خط دید را بعد از مدت زمانی نزدیك به 

  است. صفر نگه داشته

 

 )الف(

 

 )ب(
مقایسه با قوانين هدایت: )الف( نرخ چرخش خط دید : (10)شکل 

آمده از  دست به)ب( نرخ چرخش خط دید  APNآمده از قانون  دست به
 SBPNقانون 

 

و مرجع  APNمقایسه الگوریتم پيشنهادی با قانون هدایت  (:2)جدول 
]27[ 

 قانون هدایت
 مانور 

(m/s2) 

 تلاش کنترلی

(m2/s4) 

 دهی اصله از دستف

(m) 

 شده قانون هدایت معرفی
 21پله 

11/1  105 55/0  

APN 58/8  105 76/1  

 شده قانون هدایت معرفی
 11پله 

81/5  105 11/0  

SBPN ]81[ 88/7  105 11/0   

 یگیر نتیجه -5

بين  ابتكاری پيشیك الگوریتم هدایت در این مقاله، 

برای سازی نهنگ  غيرخطی مبتنی بر الگوریتم بهينه

شد. در طراحی   ارائهدرگيری در صفحه رهگير و هدف 

صورت تابع  هرهگير ب خودخلبانالگوریتم هدایت دیناميك 

تبدیل مرتبه اول در نظر گرفته شد. عملكرد الگوریتم 

شده برای اهداف با سرعت ثابت و  معرفی هدایت ابتكاری



 0441 بهار، 1، شماره 71جلد  نشریه علمی مکانیك هوافضا،                                                                                                                               54

 

های مختلف  شرایطسازی در  شتاب پله با استفاده از شبيه

بررسی شد. همچنين، عملكرد الگوریتم معرفی شده با 

درنظر گرفتن مدل آیرودیناميكی رهگير بررسی و تحليل 

آناليز حساسيت نسبت به تغييرات تعداد همچنين، شد. 

لقه داخلی انجام شد. نتایج نشان ها و تعداد تكرار ح نهنگ

دادند که الگوریتم نسبت به کاهش تعداد تكرار حلقه 

یابد.  حساسيت بيشتری دارد و عملكرد الگوریتم کاهش می

مقدار سازی نشان دادند که الگوریتم زمانی که  نتایج شبيه

عملكرد  ،زاویه اوليه بين بردار سرعت و خط دید بزرگ است

ارائه اثبات پایداری برای الگوریتم  طرفی،از  خوبی دارد.

تواند زمينه خوبی  بصورت تحليلی کار دشواری است که می

  باشد.آتی برای کارهای پژوهشی 
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