
 

Cite this article: H Husam, Ghahremani N. O, Nasrollahi S. Robust Integrated Guidance and Control Considering Actuator Failure based 
on Generalized Incremental PredictiveControl.Aerospace Mechanics. 2025; 21(2):53-66. DOI: https://doi.org/10.47176/MAJ.2025.1479 

                                                                                Publisher: Imam Hossein University 
                                                                               © The Author(s). 

 

Aerospace Mechanics/ 2025/ Vol.21/ No.1/ PagePages 53-66 

 Aerospace Mechanics 

 
Robust Integrated Guidance and Control Considering Actuator Failure based 
on Generalized Incremental Predictive Control  
H. Hasan 1, N. A. Ghahremani 2*, S. Nasrollahi 3 

1Ph.D. Student, Faculty of Electrical & Computer Engineering, Malek-Ashtar University of Technology, Tehran, 
Iran .Email: hu.sy.hasan@mut.ac.ir 
2 * Associate Professor, Faculty of Electrical & Computer Engineering, Malek-Ashtar University of Technology, 
Tehran, Iran.Email: ghahremani@mut.ac.ir  

3 Assistant Professor, Faculty of Electrical & Computer Engineering, Malek-Ashtar University of Technology, 
Tehran, Iran Email: nasrollahi@mut.ac.ir 

G R A P H I C A L     A B S T R A C T  H I G H L I G H T S 

 

 • This paper examines integrated 
guidance and control, which offers 
many advantages over the 
conventional approach. 

• Considering actuator faults in the 
cost function. 

• Optimization of an uncertain cost 
function and computation of a 
robust predictive control signal. 

A B S T R A C T  A R T I C L E    I N F O 
In this research, robust two-dimensional guidance and control between an 
interceptor and a target, influenced by the actuator fault of the interceptor, has 
been formulated and simulated as an integrated problem. This problem is 
solved using a robust generalized robust incremental predictive control 
algorithm. To enhance the system's robustness against actuator faults, a novel 
approach is employed in which a cost function is defined. This cost function 
considers not only the tracking error and control signal variations but also the 
uncertainties in the system's input matrix and then optimized over a finite time 
horizon. By optimizing this cost function, a robust control signal is derived. 
Optimizing the cost function over a finite horizon transforms complex 
differential equations into algebraic equations, making the method simple, 
executable, and capable of solving the most complex optimization problems. 
Since the control signal depends on the model uncertainties, this method 
increases the closed-loop system's resistance and compensates for actuator 
faults when the actuator's gain decreases due to a fault. Various numerical 
simulations have been conducted to demonstrate the effectiveness of the 
proposed algorithm, and its performance has been compared with several other 
methods. 
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 ها برجسته  گرافیکی چکیده

 

هدایت و کنترل یکپارچه در این پژوهش  • 
  .شود می طراحیعملگر  عیب حضوردر 

، عیب (نامعینی) گر کنترل در تابع هزینه •
سازي  و با بهینه شده گرفتهعملگر در نظر 

محاسبه  مقاوم  بین کنترل پیشآن سیگنال 
 شود.   می

 مشخصات مقاله  چکیده
 بیع ریتأث  تحت که هدف و گیر ره يبعد دو مقاوم کنترل و تیهدا مساله مقاله، نیا در

 نیا. شده است سازي شبیه و يبند فرمول کپارچهی صورت به دارد، قرار گیر ره عملگرِ
 يبرا. شود یم حل مقاوم یتفاضل نیب شیپ کنترل تمیالگور از استفاده با مسئله
 اي هنیهز تابع دیجد کردیرو کی در عملگر، بیع برابر در ستمیس يساز مقاوم

 يها ینینامع کنترل، گنالیس راتییتغ و یابیرد يخطا بر علاوه که شده است تعریف
 نهیبه محدود افق کی در سپس و شده گرفته نظر در هم ستمیس يورود سیماتر

 در. شود یم استخراج مقاوم کنترل گنالیس نه،یهز تابع نیا يساز نهیبه با. شود یم
 يجبر معادلات يسر کی به یلیفرانسید دهیچیپ معادلات ،محدود افق يساز نهیبه

 مسئله نیتر دهیچیپ بودن، اجرا قابل و یسادگ نیع در روش نیا درنتیجه و شده تبدیل
 است، وابسته مدل يها ینینامع به کنترل گنالیس ازآنجاکه. کند یم حل را يساز نهیبه
 ابد،ی کاهش آن ییکارا و شده بیع دچار گیر ره عملگر که یطیشرا در روش نیا

. کند جبران را عملگر بیع تواند یم و دهد یم شیافزا را بسته حلقه ستمیس مقاومت
 يها يساز هیشب ،یلیتحل کردیرو ارائه بر علاوه ،يشنهادیپ تمیالگور ییکارا اثبات يبرا

 .است دهیگرد سهیمقا گرید روش چند با آن جینتا و شده انجام يمتعدد يعدد
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 مقدمه - 1
کنترل و هدایت  يها ستمیس یطراح در یسنت کردیرو
حلقه  عنوان به کنترل سیستم جداگانه یشامل طراح گیر ره

است  یحلقه خارج عنوان به هدایت يها تمیو الگور یداخل
سیستم هدایت  ،دو حلقهاین ترکیب با  درنهایت، که ]2, 1[

 . شود یمو کنترل طراحی 
 بیبا ترک IGC ۱کنترل یکپارچهو هدایت  يها ستمیس

 ي را با استفاده گیر رهکنترل عملکرد و  تیهدا يها حلقه
بهبود  گیر ره يها تیمؤثرتر از اطلاعات مربوط به وضع

دهد که با نزدیک شدن  نتیجه مطالعات نشان مید. نبخش می
تصمیمات هدایتی  IGC ، سیستمآشیانه یابیبه زمان 

 يکه جداساز یطیدر شرا .]3[ گیرد می کاربه تري را  دقیق
يِ کمتري ریپذ هیوجتکنترل و  تیهدا يها حلقه باند يپهنا
 اي دو حلقه یسنت يها یطراحنسبت به  یکپارچهروش  ،دارد

. است  شده ارائه IGC  کنترل يبرا روش نیچند .برتري دارد
 باروي بیدر ترک ۲بازگشت به عقب روشاز ، ]4[ مرجع در

دوم   همرتب ۳ید لغزشوم روشبر  یاغتشاش مبتن تگر
عدم  مثل یایه تیعدم قطع در این روش. است شده استفاده

 هدف يو مانورها یکینامیرودیآضرایب  ،دلم يها تیقطع
دیگر  درروشاست.  شده زده نیتخمي عدب سه IGC يبرا
 با یو مشتق یانتگرال ،یتناسب يها کننده کنترل طراحی ،]5[

 به حداقل رساندنِ يبرا شده نهیبه يکنترل فاز استفاده از
است.  شده ارائهتا هدف  گیر ره و فاصله ٤زمان برخورد

مؤثر عدم  تیریمد يبرا يفاز کننده کنترل يرهاپارامت
 ي، پارامترهاحال درعینشده و  يساز نهیبه ها تیقطع

 هدایتبهبود عملکرد  منظور به نیزکننده  کنترل
 .اند شده تنظیم

است که  بر آن فرض معمولی هاي کننده کنترل یطراحدر 
 کنند، یکار م یدرست  به مثل عملگرها ستمیس ياجزاهمه 

 .دهد خ ر ها در آن یا عیبی خطاممکن است  تیاما در واقع
 اي گونه به دلم يها تیو عدم قطع اجزا یخرابدر این حالت 

  در طراحی کنترل در نظر گرفته شود. باید

                                                                    
1 Integrated Guidance and Control 
2 Backstepping 
3 Sliding Mode 
4 Time To Contact 

هاي مهندسی  یکی از شاخه ها نامعینی کنترل مقاوم در برابر
در  عیبویژه به بررسی و مدیریت  طور بهکنترل است که 

پردازد و به دو روش فعال و غیرفعال تقسیم  ها می سیستم
با در نظر گرفتن محدودیت میدان  ،]6[ در مرجع شود. می

یک سیستم یکپارچه هدایت، ، دید جستجوگر و عملگرها
روش فرمان بازگشت به عقب با استفاده از  کنترل و تخمین

براي درگیري با ، ]7[در مرجع  .است شده ارائه ٥فیلتر شده
یک سیستم هاي بالستیک  اهداف پرسرعت مانند پرتابه

حذف  کنترلبا استفاده از  هدایت و کنترل یکپارچه
  .است شده ارائه اغتشاش فعال

ي ها تیعدم قطعکنترل اجسام پرنده بحث و در هدایت 
 هاي مهم کنترل است. یکی از بحث اجزا یخراب مدل و

سازي عیب و جبران آن  هاي مختلفی براي مدل روش
  هب ایجادشدهعیب  ]8[ر د مثال عنوان بهاست.  شده مطرح

بالک بوده که این سوختگی یا شکستگی  خاطر حرارت بالا و
در ضرایب آیرودینامیکی  امر منجر به ایجاد تغییرات

براي  ٦بی رد کروي از فیلتر کالمندر این مقاله  .شود می
کننده  و سپس یک کنترل شده استفادهتخمین مدل جدید 

 یقیتطب بازگشت به عقبهاي  مقاوم تطبیقی با ترکیب روش
 بالکخرابی  صورتتا در  ه استو مد لغزشی طراحی گردید

 .، نرخ خط دید به صفر برسدضرایب یا مدلو تغییرات 
فرض گردیده که ورودي سیستم کنترل داراي اشباع  ]9[در 

هاي سیستم کنترل  بوده و عیب عملگر یکی از نامعینی
حالت، اندازه عیب تخمین زده  روي تگر. با استفاده از است
شود و اثرات اشباع توسط یک تابع کمکی برطرف  می
 کنترلها از  براي جبران اثرات نامعینینیز  در انتها .شود می

 .دگرد میاستفاده  ۷پویا سطح
مقاوم در  هدایت و کنترل یکپارچه قانون ،]10[مرجع  در

 مانور دار عملگرها، هدف یبا در نظر گرفتن خراب یبرابر خراب
ناشناخته، با استفاده از  يمدل با مرزها يها تیو عدم قطع

 ۸حالت-به-يورود يداریو پا بازگشت به عقب يها روش
الگوریتم هدایت و کنترل یکپارچه ، ]11[در . است شده ارائه

 در .است شده ارائهمبتنی بر مد لغزشی مرتبه بالا تطبیقی 

                                                                    
5 Command Filtered Backstepping Approach 
6 Spherical Unscented Kalman Filter 
7 Dynamic Surface Control 
8 Input-To-State Stability 
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براي یک سیستم هدایت و کنترل یکپارچه  ،]12[ مرجع
 روي تگرکه از   شده معرفی ۱فراصوتوسایل نقلیه 

اغتشاش  حذف کنترلو  ۲با مرتبه کسريحالت  یافته توسعه
 .است شده استفاده ۳عقب بازگشت به فعال

است  شده ارائه عملگر عیببراي مدیریت  دیگريراهبردهاي 
این روش  .استها  یکی از این روش بین کنترل پیش که
، ]14[ ، وسایل نقلیه خودران]13[ ها مثال در ماهواره طور به

 ]18, 17[ شیمیایی صنایعو در  ]16, 15[ هاي بادي توربین
در نظر ها  افزاري این مثال عیب سخت و کاررفته به

 .است شده گرفته
با عیب  یا جبرانطراحی سیستم غیرفعال براي تحمل 

 ]19[در ریزي پویا  برنامه با همراه اي چندمرحله سازي بهینه
و  اغتشاش ،ها نامعینی در این روش، .است شده ارائه

سازي  له بهینهئعیب عملگر در قیود مس همچنین
با منطق براي هر حالت یک حل صریح  و شده گنجانده

از  با استفاده ]20[ در .گردیده استاستخراج بین  پیش
 اي کننده کنترل ،٤به روش تیوب نیب شیپ نندهک لکنتر

که عیب عملگر در نظر  شده طراحیطوري  مقاوم  صورت به
اضافه  .گردیده استجبران کننده  توسط کنترلو  شده گرفته

در  بین پیشبه تابع هزینه در مدل کنترل  ترم یکنمودن 
روش کنترل فعال در این مرجع شود.  مشاهده می ]21[

از طریق فیلتر کالمن تخمین عیب  بابراي تحمل عیب 
 شده استفاده مدل غیرخطی کوادروتور براي اي دومرحله

تابع هزینه حاوي به  شده اضافه ترم روشاست. در این 
 خطی است. غیرسیستم  خطی سازيناشی از  يخطاها

مسئله  ،گیر رهیک  عملگر عیب جبران ي، برامقاله نیا در
بر اساس روش کنترل  IGC ستمیس يبرا يدوبعد گیري ره
نوینی براي  کردیروو  شده حل ]22[ تفاضلی نیب شیپ

ابتدا  کردیرو نیاست. در اگردیده  ارائه جبران عیب عملگر
عملگر  عیبجبران اثرات  يبرا يدیجد نهیتابع هز کی

 يساز نهیبه محدوددر افق تابع  این و سپس شده تعریف
 عملگر عیببا در نظر گرفتن این روش  تمی. در الگورشود یم

سیگنال کنترل به دست  ،سازي آن در تابع هزینه و بهینه
خلاصه  طور به .وم استاآید که در برابر عیب عملگر مق می

                                                                    
1 Hypersonic Vehicles 
2 Fractional-Order Error Extended State Observer 
3 Backstepping Active Disturbance Rejection Control 
4 Tube MPC 

یف یک تابع هزینه جدید تعر) 1هاي مقاله شامل  ورينوآ
افق در سازي آن  و بهینهها (خرابی عملگر)  معینینا برحسب
بهینه در افق کنترل  هاي استفاده از روش جاي بهمحدود 

سا هیشبئه یک روش جدید کنترل مقاوم و ) ارا2محدود و نا
. استبین  استفاده از روش کنترل پیش با آن  زي
عملگر  عیب در حضورمختلفی  يعدد يها يساز هیشب

  .نشان دهدرا این روش صورت گرفته تا کارایی بالاي 
تعریف مسئله  2بخش  در است:شرح  این به مقاله ساختار

 شده ارائهسازي هدایت و کنترل  مدل 3 بخشدر . دشو یم
 نیب شیپ بر اساس کنترل مقاومکنترل  تمیالگور است.

ارائه  4 بخشدر  عملگر عیب در حضور RGIP-GC ٥تفاضلی
و  ارائه يعدد يها يساز هیشب جینتا 5. در بخش دشو یم

 حاصله بیان جینتا 6 در بخشو  گردد یم نتایج تحلیل
 شود. می

 مسئله فیتعر -2

با تعریف یک تابع  در این مقاله جبران عیب عملگر مسئله
تابع  در اینشود.  سازي آن حل می هزینه جدید و بهینه

نامعینی  ،انرژي کنترل و کنترلخطاي  علاوه بر نهیهز
 .شود یم زیر در نظر گرفته صورت بهمربوط به عیب عملگر 

𝐽 = 𝐽(𝑒𝑟𝑟,∆𝐮,𝐁𝐅) )1( 

، علاوه بر خطاي نهیتابع هز ایندر  کهشود  مشاهده می
 )مدنظرخروجی  (اختلاف بین خروجی واقعی و 𝑒𝑟𝑟 کنترل

مربوط به عیب عملگر به  𝐁𝐅 نامعینی ، 𝐮∆تغییرات کنترلو 
در  بعداً 𝐽تابع جزئیات بیشتر  است. شده اضافه تابع هزینه

براي تابع این سازي  با بهینهشود.  میداده توضیح  4بخش 
در  ،آید به دست میکه  یسیگنال کنترل، گیر رهدینامیک 

  دهد. عیب عملگر مقاومت نشان میبرابر 

 هدایت و کنترل یکپارچهسازي  مدل – 3

) و هدف P( گیر رهمسطح براي  آشیانه یابیيِ ریهندسه درگ
)T در دستگاه مختصات  .است شده دادهنشان  )1() در شکل

) است و فاصله LOS( دیخط د هیهمان زاو λ هیزاوی قطب
 .شود ینشان داده م  𝑟و هدف با  گیر ره نیب

                                                                    
5 Robust Generalized Incremental Predictive Control 
Algorithm 
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 ]3[ و هدف گیر رهمسطح  يریدرگ )1(شکل 

𝑉P گیر رهعت سر، 𝑉T سرعت هدف، 𝛾P پرواز  ریمس هیزاو
با  گیر رهشتاب  بوده و پرواز هدف ریمس هیزاو 𝛾T و گیر ره
𝑎P  و شتاب هدف با 𝑎T معادلات شود ینشان داده م .
 :باشند می ریبه شرح ز يریدرگ یکینماتیس

𝑟̇ = −[𝑉P cos(𝛾P − 𝜆) + 𝑉T cos(𝛾T + 𝜆)] 

)2( 
𝜆̇ =

−𝑉P sin(𝛾P − 𝜆) + 𝑉T sin(𝛾T + 𝜆)
𝑟

 

𝛾Ṗ =
𝑎P
𝑉P

 

𝛾Ṫ =
𝑎T
𝑉T

 

 دهد.  را نشان می گیر ره مختصات بدنیدستگاه  )2( شکل

 
 گیر ره دستگاه مختصات بدنی )2( شکل

زاویه محور  𝜃زاویه مسیر و  𝛾Pزاویه حمله،  𝛼این شکل  در
 ایزوا نیامرجع است. دستگاه نسبت به  گیر رهطولی 

 مرتبط هستند: به هم ریصورت ز  به
𝜃 = 𝛼 + 𝛾P )3( 

اول با   مرتبه کینامیدهدف یک  یمانور جانبشود  فرض می
𝑎Tcو  𝜏T یثابت زمان  :اشدب ریصورت ز فرمان مانور هدف به  

𝑎̇T =
𝑎Tc − 𝑎T
𝜏T

 )4( 

) LOS( هیاول دیعمود بر خط د يدر راستا گیر ره شتاب
 است: ریصورت ز  به

𝑎P = (𝐿𝛼 − 𝐿𝛿)𝑓1(𝛼) + 𝐿𝛿𝑓2(𝛼 + 𝛿) )5( 

توسط  دشدهیتول یکینامیرودیآ يروهاین 𝐿𝛿  و 𝐿𝛼 ریمقاد
هم   𝑓2  و 𝑓1هستند. توابع  بالک کنترل هیحمله و زاو هیزاو

 فیرتع ریصورت ز توابع اشباع استاندارد هستند که به
 :شوند یم

sat(𝑢) = �
    𝑈𝑚,  𝑈𝑚 < 𝑢
𝑢, −𝑈𝑚 ≤ 𝑢 ≤ 𝑈𝑚
−𝑈𝑚, 𝑢 < −𝑈𝑚

 )6( 

 لکانا کینامی، دگیر ره یطول کینامید پس از خطی سازي
 :شود یم انیب ریصورت ز به فراز

𝛼̇ = 𝑞 −
(𝐿𝛼 − 𝐿𝛿)𝑓1(𝛼) + 𝐿𝛿𝑓2(𝛼 + 𝛿)

 𝑉P
 

𝑞̇ = (𝑀𝛼 −𝑀𝛿)𝑓1(𝛼) + 𝑀𝑞 q + 𝑀𝛿𝑓2(𝛼 + 𝛿) 
)7( 

𝛿̇ =
(𝛿𝑐 − 𝛿)

𝜏s
 )8( 

انحراف  هیاست که زاو يعملگرمدل دهنده  ) نشان8( معادله
نرخ  𝑞عملگر،  یثابت زمان 𝜏𝑠 نجا،ی. در ااست δآن  بالک

𝑀𝑞 و 𝑀𝛼و  ،گیر ره فراز هیزاو ، 𝑀𝛿 دشدهیتول يگشتاورها 
 حمله هیزاو فراز و زاویه نرخبالک، انحراف  هیزاوتوسط 

. است بالک فرمان گنالیس دهنده نشان C سیهستند. بالانو
 .است بالک هیزاوفرمان  𝛿𝑐 نیبنابرا

 راستا هم X) با محور LOS( هیاول دی، خط د)1(شکل  در
 ییجا هجاب دهنده نشان بیبه ترت 𝑧  و𝑧̇  دیست. فرض کنا

 هیاول دیعمود بر خط د يدر راستا گیر رههدف و  بین ینسب
 گیر رههدف و  يها حالت، شتاب نیو مشتق آن باشند. در ا

خواهند بود. 𝑎PN و   𝑎TNصورت  به LOSعمود بر  يدر راستا
 است: LOSعمود بر  دهنده مؤلفه نشان N سیرنویز

𝑎PN  ≈  𝑎P cos(𝛾P 0 − 𝜆0) 
)9( 𝑎TN  ≈  𝑎T cos(𝛾T 0 + 𝜆0) 

𝑧̈  =  𝑎TN    −  𝑎PN 
 خطی سازياست که  هیمقدار اول دهنده شانن 0 سیرنویز

و کنترل هدایت  است. بردار حالت مسئله شده انجامحول آن 
 :شود یم فیتعر ریصورت ز ) بهIGC( کپارچهی

𝐱𝐆𝐂 = [𝑧 𝑧̇  𝑎TN    𝛼    𝑞    𝛿]𝑇 )10( 
𝑈انحراف  هیزاو ،کنترل گنالیس =  δc حالت،  نیاست. در ا

 :شود یم انیب ریصورت ز به کپارچهی مساله هدایت و کنترل
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𝐱̇𝐆𝐂 =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
0 1 0 0 0 0
0 0 1 𝐿α𝜔 0 𝐿δ𝜔

0 0
−1
𝜏T

0 0 0

0 0 0
−𝐿α
𝑉P

1
−𝐿δ
𝑉P

0 0 0 𝑀α 𝑀q 𝑀δ

0 0 0 0 0
−1
𝜏s ⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

���������������������
𝐀𝐆𝐂

 𝐱𝐆𝐂

+

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

0
0
0
0
0
1
𝜏s⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

�
𝐁𝐆𝐂

 𝛿c +

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

0
0
1
𝜏T
0
0
0 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

�
𝐆𝐆𝐂

𝑎TNc  

)11( 

𝐘𝐆𝐂 = [1 0 0 0 0 0]���������������
𝐂𝐆𝐂

𝐗𝐆𝐂  

 در روابط فوق داریمکه 
 𝜔 = cos(𝛾P0 − 𝜆0). 

مقاوم  تفاضلی نیب شیپکنترل  تمیالگور-4
-RGIP( گیر ره کپارچهیو کنترل  تیهدا يبرا

GC( 
 سببو  داده رخ گیر رهپرواز عملگر ممکن است در  عیب

 بخش نیا در. دوش آن ازکارافتادن یحت ایکاهش عملکرد 
 تیهدا يبرا RGIP-GCبه نام  دیکنترل مقاوم جد تمیالگور

با تعریف تابع  عملگرها عیبدر برابر  کپارچهیو کنترل 
 ]22[ تفاضلی نیب شیبر اساس روش کنترل پ هزینه جدید

 .شود یارائه م
 سازي عیب عملگر مدل - 1-4

 زیر تعریف شود صورت بهعیب عملگر مدل فرض کنید 
]23[ 

𝛅𝐜 = 𝛅𝐧𝐨𝐦 + 𝜎 (𝑓𝑑 − 1) 𝛅𝐧𝐨𝐦 )12( 
𝛅𝐜 = 𝛅𝐧𝐨𝐦 + 𝐹𝑑 𝛅𝐧𝐨𝐦.   

𝐹𝑑 در آن هک =  𝜎(𝑓𝑑 − در  ست.ا عملگر یاسم يرودو (1
𝜎اگر بنابراین  ،ستعیب عملگر انشانگر  𝜎این رابطه  = 0 

𝜎و اگر  کند یم کار درست ستمیسباشد،  =  داده رخ عیب 1
 است.

 𝑓𝑑 ∈ دهنده کاهش بهره  است که نشان ضریب عیب [0,1]
 )11) در معادله (12معادله ( جایگذاري با ست.ا عملگر
 :داریم

𝐱̇𝐆𝐂 = 𝐀𝐆𝐂 𝐱𝐆𝐂 + 𝐁𝐆𝐂 (𝛅𝐧𝐨𝐦 + 𝐹𝑑 𝛅𝐧𝐨𝐦)  )13( 
𝐱̇𝐆𝐂 = 𝐀𝐆𝐂 𝐱𝐆𝐂 + 𝐁𝐆𝐂𝛅𝐧𝐨𝐦 + 𝐁𝐅 𝛅𝐧𝐨𝐦  

𝑎TNcفرض کنید  = 𝐁𝐅و  0 =  𝐹𝑑 𝐁𝐆𝐂  .سیرنویز GC  براي
 .شود یحذف مسازي  ساده

 مدل فضاي حالت تفاضلی - 2-4

 )13معادله ( اي حالت گسسته يمدل فضافرض کنید 
 زیر باشد. صورت به

𝐱𝐤+𝟏 = 𝐀 𝐱𝐤 + 𝐁 𝐮𝐤 + 𝐁𝐅 𝐮𝐤 
𝐘𝐤 = 𝐂 𝐱𝐤 

)14( 
𝐱در آن،  هک ∈ ℝ𝑛, 𝐮 ∈ ℝ𝑚  و𝐘 ∈ ℝ يورود بیترت به 

𝐀همچنینو  ستمیس یو خروج تیردار وضعب ،کنترل ∈

ℝ𝑛∗𝑛  ،𝐁 ∈ ℝ𝑛∗𝑚  و𝐂 ∈ ℝ𝑛 ستمیس يها سیماتر 
 باشند. یم

 ∆سیستم فوق با اعمال عملگر  مدل فضاي حالت تفاضلی
 :آید میدست به  زیر صورت به

∆𝐱𝐤+𝟏  = 𝐀 ∆𝐱𝐤 + 𝐁 ∆𝐮𝐤 + 𝐁𝐅 ∆𝐮𝐤 
∆𝐱𝐤      = 𝐱𝐤 − 𝐱𝐤−𝟏  
∆𝐱𝐤+𝟏  = 𝐱𝐤+𝟏 − 𝐱𝐤 
∆𝐮𝐤     = 𝐮𝐤 − 𝐮𝐤−𝟏, 

)15( 

-حالت ینیب شی) پ15) و معادله (14معادله ( بیبا ترک
گام جلوتر به دست  کی يبرا تفاضلیصورت  بهي حالت فضا

 :دیآ یم
𝐱k+1 = (𝐀 + 𝐈) 𝐱k − 𝐀 𝐱k−1 + 𝐁 ∆𝐮k +
𝐁𝐅 ∆𝐮k  

)16( 
 :ي داریمبعد یگام زمان درو 

𝐱k+2 = (𝐀𝟐 + 𝐀 + 𝐈) 𝐱k − (𝐀𝟐 + 𝐀) 𝐱k−1
+ (𝐀 + 𝐈)𝐁 ∆𝐮k
+ (𝐀 + 𝐈)𝐁𝐅 ∆𝐮k
+ 𝐁 ∆𝐮k+1 + 𝐁𝐅 ∆𝐮k+1 

)17( 

 خواهد بود: ریز یسیصورت ماتر بهها  معادله کلی حالت
𝐱k+1 = 𝐀𝟏 𝐱k − 𝐀𝟎 𝐱k−1 + 𝐁𝟎 ∆𝐮 + 𝐁𝟏 ∆𝐮  )18( 

را  Y یخروج ینیب شی) پ18) و (14( تاستفاده از معادلا اب
 نوشت:زیر ردار /بسیصورت فشرده در قالب ماتر به توان یم

𝐘 = 𝐅1 𝐱k − 𝐅0 𝐱k−1 + 𝚽 ∆𝐮 + 𝚽𝐅 ∆𝐮 )19( 
 در آن: که

)20( 𝐘 =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡
𝐘k+1
𝐘k+2
𝐘k+3
⋮

𝐘k+𝑁𝑝⎦
⎥
⎥
⎥
⎤

,∆𝐮 =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡

∆𝐮k
∆𝐮k+1
∆𝐮k+2
⋮

∆𝐮k+𝑁𝑐−1⎦
⎥
⎥
⎥
⎤

 

)21( 𝐅1 =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ 𝐂(𝐀 + 𝐈)

𝐂(𝐀𝟐 + 𝐀 + 𝐈)
𝐂(𝐀𝟑 + 𝐀𝟐 + 𝐀 + 𝐈)

⋮

𝐂 ��𝐀i
Np

𝐢=𝟎

�
⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤
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و حالات  یتفاضلی حالات فعل مدل رشود که د مشاهده می
. شوند یدر نظر گرفته م ها یخروج ینیب شیپ يبرا یقبل

در  آمده است. ]22[ روش در مرجع نیکامل ا حاتیتوض
طا در سیستم مؤثر خ تیریمد يبراادامه رویکرد پیشنهادي 

که در معادله  نهیتابع هز عیب به راز افزودن اثعبارت است 
 است. شده دادهنشان  𝐁𝐅) با 14(

سازي تابع هزینه در افق محدود  بهینه - 3-4
 براي محاسبه سیگنال کنترل مقاوم

 :میکن یم فیتعر ریز صورت به جدید را نهیتابع هز
𝐽 = (𝐘𝐝 − 𝐘)𝑇𝐐(𝐘𝐝 − 𝐘) + ∆𝐮𝐓 𝐑 ∆𝐮

+  ∆𝐮𝐓 𝐒� ∆𝐮 )25( 

𝐐 در آن که = q ∗ 𝐈  ي کنترلخطا  یوزن سیاترم ،
𝐑 = r ∗ 𝐈 و کنترل  یوزن سیماتر𝐈 است ۱یهمان سیماتر .
𝑺همچنین  = 𝚽𝑭

𝐓 𝐒 �𝚽𝑭  بوده و𝐒�  عیب  یوزن سیماتر
𝐘𝐝 صورت به مرجعریمسهمچنین . ستعملگر ا =

�ydk+1, ydk+2, … ydk+Np�
𝑇

 است. شده گرفتهدر نظر  
) در تابع 14در معادله ( شده ینیب شیپ یخروج جایگذاري با

 :شود یم یسیبازنو ریز صورت بهتابع  نیا 𝐽 نهیهز
𝐽 = (𝐘𝐝 − 𝐅1 𝐱k + 𝐅0 𝐱k−1 − 𝚽 ∆𝐮 −
𝚽𝐅 ∆𝐮)𝑇𝐐(𝐘𝐝 − 𝐅1 𝐱k + 𝐅0 𝐱k−1 − 𝚽 ∆𝐮 −
𝚽𝐅 ∆𝐮) + ∆𝐮𝐓𝐑 ∆𝐮 +  ∆𝐮𝐓𝐒� ∆𝐮  

)26( 

 
                                                                    

1 Identity Matrix 

شود که طبق آن سیگنال کنترل  اي بیان می در ادامه قضیه
 کند. را کمینه می شده تعریفتابع هزینه 

) با فرض خرابی عملگر که در رابطه 14: سیستم (قضیه
 سیگنال کنترل  است را در نظر بگیرید. ) مدل شده12(

∆𝐮k+1 =
 � 𝚽1

𝑻 𝐐 𝚽1 + 𝐑 + 𝐒�
−𝟏

 𝚽1
𝑻 𝑸(𝐘𝐝 −

𝐅1 𝐱k + 𝐅0 𝐱k−1)  
)27( 

 کند. ) را بهینه (کمینه) می25تابع هزینه (
 :میدار )27(بسط معادله  با: اثبات

𝐽 = ∆𝐮𝐤𝐓� 𝚽1
𝑻 𝐐  𝚽1 + 𝐑 + 𝐒�∆𝐮𝐤 −

(𝐘𝐝 − 𝐅1 𝐱k + 𝐅𝟎 𝐱k−1)T 𝐐 𝚽1 ∆𝐮𝐤 −
 ∆𝐮𝐤𝐓 𝚽1

𝐓 𝐐(𝐘𝐝 − 𝐅1 𝐱k + 𝐅0 𝐱k−1)  
)28( 

 در رابطه فوق
   𝚽1 = 𝚽 + 𝚽𝐅  و 𝐒 =  𝚽𝐅

𝐓 𝐒� 𝚽𝐅 
 دیکند، با نهیرا کم Jکه  نهیبه 𝐮∆ افتنی يراب باشند. می

 .را برابر صفر قرار دهیم نهیمشتق اول تابع هز
 

𝜕𝐽
𝜕∆𝑢

= � 𝚽1
𝑻 𝐐 𝚽1 + 𝐑 + 𝐒� ∆𝐮𝐤 −

 𝚽1
𝐓𝐐(𝐘𝐝 − 𝐅1𝐱k + 𝐅0𝐱k−1) = 0  

)29( 

زیر به  صورت بهپس از حل معادله فوق سیگنال کنترل 
 آید دست می

∆𝐮k+1 =
 � 𝚽1

𝑻 𝐐 𝚽1 + 𝐑 + 𝐒�
−𝟏

 𝚽1
𝑻 𝑸(𝐘𝐝 −

𝐅1 𝐱k + 𝐅0 𝐱k−1)  
)30( 

  
 گردد. و قضیه اثبات می

سیگنال  ،سیگنال کنترلپس از محاسبه تغییرات  درنهایت
 .دوش میاعمال به سیستم زیر  صورت بهکنترل 

𝐮𝐤     = ∆𝐮𝐤 + 𝐮𝐤−𝟏 )31( 
 

و  در لحظه فعلی و قبلی این سیگنال تابعی از حالت سیستم
این ماتریس  قبلاً. است 𝚽1  طور تابعی از ماتریس همین

عیب عملگر به دست آمد. بدین ترتیب مشاهده  برحسب
. استعملگر نیز عیب  سیگنال کنترل تابعکه شود  می
به عیب عملگر حساس بوده و کنترل  گنالیس دیگر عبارت به

 مقاوم باشد.عیب عملگر که در برابر  کند طوري عمل می
 شده دادهنشان ) 3(در شکل  شده ارائه روش دیاگرام بلوك
 .است

𝐅0 =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

𝐂𝐀
𝐂(𝐀𝟐 + 𝐀)

𝐂(𝐀𝟑 + 𝐀𝟐 + 𝐀)
:

𝐂��𝐀i
Np

𝐢=1

�
⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 )22( 

𝚽

=

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

𝐂𝐁 𝟎 𝟎 𝟎
𝐂(𝐀 + 𝐈)𝐁 𝐂𝐁 𝟎 𝟎

𝐂(𝐀𝟐 + 𝐀 + 𝐈)𝐁 𝐂(𝐀+ 𝐈)𝐁 ⋯ 𝟎
: ⋮ ⋱ ⋮

𝐂�� 𝐀𝐢
Np−1

𝐢=𝟎

�𝐁 𝐂�� 𝐀𝐢
Np−2

𝐢=𝟎

�𝐁 ⋯ 𝐂� � 𝐀i
Np−Nc

𝐢=𝟎

�

 )23( 

𝚽𝐅

=

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

𝐂𝐁𝐅 𝟎 𝟎 𝟎
𝐂(𝐀 + 𝐈)𝐁𝐅 𝐂𝐁𝐅 𝟎 𝟎

𝐂(𝐀𝟐 + 𝐀 + 𝐈)𝐁𝐅 𝐂(𝐀 + 𝐈)𝐁𝐅 ⋯ 𝟎
: ⋮ ⋱ ⋮

𝐂�� 𝐀𝐢
Np−1

𝐢=𝟎

�𝐁𝐅 𝐂�� 𝐀𝐢
Np−2

𝐢=𝟎

�𝐁𝐅 ⋯ 𝐂� � 𝐀
Np−Nc

𝐢=𝟎

 )24( 
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هدایت و کنترل مقاوم  روش دیاگرام بلوك )3( شکل
 RGIP-GC یکپارچه

 سازي شبیهنتایج  - 5

براي  شده ارائهالگوریتم  سازي در این بخش نتایج شبیه
نشان  تصادفیشتاب  با اهداف بدون شتاب، با شتاب ثابت و

این  بدون شتاب در سناریويهمچنین، است.   شده داده
و در بقیه سناریوها قانون هدایت تناسبی  روش با روش

مقایسه حالت خرابی عملگر  در RGIP-GC با GP-GCهدایت 
 تحلیل ،ها س از تحلیل و مقایسه روشپ شده است.
صورت گرفته نسبت به پارامترهاي قانون هدایت حساسیت 

صورت زیر بیان  به گیر رهمعادلات تغییر سرعت است. 
 شوند: می

𝑉̇P =
−𝐷
𝑚

− 𝑔 sin(𝛾P)   
𝐷 = 𝑄 𝑆𝑟𝑒𝑓  𝐶𝑑   )32( 

𝑄 =
 𝜌 𝑉P2

2
   

𝜌 = 1.2 exp (−ℎ/10000)   
جرم  𝑚 ،شتاب گرانش 𝑔 ،پسانیروي  𝐷معادلات این در 
ارتفاع از  ℎ فشار دینامیکی، 𝑄 ،چگالی اتمسفر 𝜌 ،گیر ره

مقادیر  )1(سطح مرجع است. در جدول  𝑆𝑟𝑒𝑓و  سطح دریا
 .است آمده گیر رهپارامترهاي 

 با سرعت متغیر گیر رهپارامترهاي  )1( جدول
 𝐶𝑑 𝑚 [𝑘𝑔] 𝑆𝑟𝑒𝑓  [𝑚2] ℎ [𝑚]   
 0/2 12 0/2 1000   

است.  شده بیانپارامترهاي قانون هدایت  )2(در جدول 
𝑓𝑑برابر عیب  ضریبهمچنین،  =  شده گرفتهدر نظر  0/3

 .است
 شده ارائههدایت  روشي پارامترها )2(جدول 

Np Nc q r s Ts [s] 

120 4 0/01 10000 0/01 0/005 

و PN هاي هدایت  نتایج قانون سهیمقا - 5-1
RGIP-GC 

و  تناسبیمقایسه عملکرد بین قانون هدایت , در این بخش
بین  مبتنی بر کنترل پیش هدایت و کنترل یکپارچهقانون 

 .است شده ارائه بدون مانوربراي هدف  RGIP-GC مدل
 شده بیان )3(مقادیر اولیه سناریوي درگیري در جدول 

 .است
 مقادیر اولیه سناریوي درگیري )3 (جدول

 𝑋 [m] 𝑌 [m] 𝛾 [𝑑𝑒𝑔] 𝑉 [𝑚/𝑠]  

 گیر ره 400 10 0 0 

 هدف 200 35 2500 0 

 گیر ره شده ارائهقانون هدایت  دردهد  نشان می )4( شکل
تر به  دستور شتاب سریعو  قرارگرفتهزودتر در مسیر برخورد 

براي قانون  خطاي برخورد. مقدار مقدار صفر رسیده است
برابر  PNمتر و براي قانون هدایت  9/0شده برابر  هدایت ارائه

 متر است.  47/13

 RGIP-GCو  PN هاي روشمسیر برخورد  )4(شکل 

 شده برابر همچنین زمان درگیري براي قانون هدایت ارائه

ثانیه است  5/06برابر  PNثانیه و براي قانون هدایت  5/18
دهد زمان درگیري براي قانون  که این مقادیر نشان می

است ولی  تناسبیقانون هدایت شده نزدیک زمان  ارائه
 )).5خطاي برخورد کمتر است (شکل (

 
 RGIP-GC و PN قوانین هدایت یفاصله نسب )5(شکل 

در شکل   PNو  شده ارائهفرمان شتاب براي قانون هدایت 
شود که مقدار بیشینه  مشاهده میاست.  شده داده) نشان 6(
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است.  RGIP-GCبیشتر از دستور هدایت  PNدستور هدایت 
در طول زمان افزایشی  PNهمچنین، مقدار دستور شتاب 

تواند منجر به اشباع عملگرها در انتهاي  است که می
پس از  RGIP-GCدستور هدایت  که درصورتیدرگیري شود، 

 . شود همگرا میگذشته زمان کوتاه به سمت 

 RGIP-GCو  PN دستور شتاب قوانین هدایت )6(شکل 

 پیشنهادي درروشاثرات اغتشاش  بررسی - 5-2

عملگر را  روي شده اعمال اغتشاش تأثیردر این بخش 
به  2در ثانیه  درجه 3 اندازه بهی اغتشاش .کنیم بررسی می

 .) رسم شده است7آن در شکل ( و نتایج  شده اعمالسیستم 
نرخ  𝑞 و زاویه حمله 𝛼 ،سیگنال کنترل 𝛿 در این شکل

طور که مشاهده  همان .دهد را نشان می گیر ره فراز هیزاو
اثر این اغتشاش را بعد شود الگوریتم پیشنهادي توانسته  می

 د.  از بین ببر کاملاًاز یک ثانیه 
 

 
، زاویه حمله و نرخ زاویه فراز سیگنال کنترل )7شکل (

 در مقابل اغتشاش گیر ره
 

 GP-GC هاي هدایت نتایج قانون سهیمقا - 5-3
 :RGIP-GCو 

-RGIPو  GP-GCهدایت  هاي روشدر این بخش به مقایسه 

GC  در است.  شده پرداختهدر عملگر  عیبدر حالت وجود
پارامترهاي قوانین هدایت شامل افق کنترل و  ،مقایسه این

 براي هر دو روش هاي تابع هزینه بین و وزن پیشافق 
مسیر برخورد براي قوانین  است. شده گرفتهیکسان در نظر 

 برابر عملگر عیبدر حالتی که  RGIP- GCو  GP-GCهدایت 

 خطاي برخورداست.  شده دادهنشان  )9(در شکل  است 5/0
که نشان متر است  0/9برابر  شده ارائهبراي قانون هدایت 

قانون  که درحالی توانسته هدف را دنبال کند گیر رهدهد  می
 . نتوانسته هدف را دنبال کند گیر ره GP-GCهدایت 

 RGIP-GCو  GIP-GC هاي روشمسیر برخورد  )9(شکل 

 GP-GCو  شده ارائهزوایاي انحراف بالک براي قانون هدایت 
است در این  ذکر قابلاست.  شده داده) نشان 10در شکل (

درجه در نظر  30سناریو زاویه انحراف بالک با اشباع 
به  GP-GCدستور هدایت  ،است. بر اساس نتایج شده گرفته

اشباع رفته است و این در حالی است که مقدار بیشینه 
  .درجه است 15حدود  شده ارائهانحراف بالک قانون هدایت 

-RGIP و GP-GC هاي روش بالک انحراف يایزوا )10(شکل 
GC 

در  GP-GCو  شده ارائهدستور شتاب براي قانون هدایت 
دهد بیشینه  است. نتایج نشان می شده داده) نشان 11شکل (

کمتر  GP-GCاز روش ،  RGIP-GC درروشمقدار شتاب 
 به اشباع رفته است. GP-GCدستور شتاب ولی است 

 RGIP-GC و GP-GC هاي روشدستور شتاب  )11(شکل 
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 سازي براي هدف با شتاب پله شبیه نتایج - 5-4
 شده معرفیدر این بخش به بررسی عملکرد قانون هدایت 

𝑎T اي دار در حالت شتاب پله براي اهداف شتاب =

20𝑚 𝑠2⁄، عیباست. همچنین، مقادیر  شده پرداخته 
𝑓 عملگر برابر =  واست  شده گرفتهدر نظر   [0/8 ، 0/6 ]

 شده لحاظ درجه 30 بالک انحراف هیزاو يبرا اشباع مقدار
مقادیر اولیه سناریوي درگیري زمانی که هدف داراي  .است

 است. شده دادهنشان  3در جدول  است  اي شتاب پله
در حالتی که  RGIP- GCمسیر برخورد براي قوانین هدایت 

𝑓عملگر برابر  عیب =  )12(است در شکل   0/6 و  0/8
براي قانون خطاي برخورد است. مقدار  شده دادهنشان 
𝑓در حالت  شده ارائههدایت  = متر است و  7/1برابر   0/8

𝑓براي  =  متر است.  1/9برابر  0/6
مقادیر مختلف عیب  باوجودشود  طور که مشاهده می همان

توانسته با ایجاد دستور شتاب به هدف  گیر رهبر روي عملگر 
) زمانی که 14) و (13هاي (برخورد کند. مطابق نتایج شکل

ار عیب عملگر افزایش یابد، قانون هدایت براي جبران مقد
عیب، زاویه بالک بیشتري تقاضا کرده که منجر به دستور 

 شود.  شتاب بیشتري می

 
مسیر برخورد در حالتی که هدف داراي شتاب  )12(شکل 
𝑓عملگر برابر  بیعاست و  اي پله = [ 0/6 ، 0/8] 

و  ايپله شتاب با هدف يبرا بالک انحراف هیزاو )13(شکل 
𝑓عیب عملگر برابر  = [ 0/6 ، 0/8] 

 

در حالتی که هدف داراي شتاب  شتاب دستور )14(شکل 
𝑓است و عیب عملگر برابر  اي پله = [ 0/6 ، 0/8] 

هدف با شتاب سازي براي  نتایج شبیه -5-5
 تصادفی

مقادیر اولیه سناریوي درگیري زمانی که هدف داراي شتاب 
این شتاب  است. شده دادهنشان  3در جدول  ،است تصادفی

 ۱ثرترواب لتریفیک  از که 10000 باقدرت نویز سفید از
مسیر برخورد  .است ایجادشده، کند عبور می درجه سوم

در حالتی که خطاي عملگر  RGIP- GCبراي قوانین هدایت 
𝑓برابر  =  تصادفیاست و هدف داراي شتاب  [0/8 ، 0/6 ]
 خطاي برخورداست.  شده دادهنشان  )15(در شکل  است

𝑓در حالت  شده ارائههدایت روش  = متر   1/26برابر   0/8
𝑓است و براي  = طور که  همان .استمتر  1/3برابر  0/6

توانسه است با ایجاد دستور شتاب  گیر رهشود  مشاهده می
) به 17) و (16هاي ( مناسب به هدف برخورد کند. شکل

دهند.  ر شتاب را نشان میترتیب زاویه بالک و مقدا
) نشان 18شتاب هدف تصادفی در شکل (همچنین، 

 است. شده داده

 هدف با شتاب – گیر رههندسه درگیري  )15(شکل 

 تصادفی
 

                                                                    
1 Butterworth 
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 تصادفیزاویه انحراف بالک براي هدف با شتاب  )16(شکل 

 
دستور شتاب در حالتی که هدف داراي شتاب  )17(شکل 

 .است تصادفی

 شتاب تصادفی هدفمنحنی  )18(شکل 

 شده معرفیدر ادامه براي بررسی عملکرد قانون هدایت 
حساسیت نسبت به پارامترهاي طراحی شامل افق تحلیل 

 )33معادله ( بین و اثر آن بر تلاش کنترلی کنترل و پیش
 است.  شده انجام

𝐶𝐸 =  � |𝑈|2 𝑑𝑡  )33( 

با افزایش افق  که دهد نتایج نشان می، 4طبق جدول 
و با افزایش افق  ابدی یکاهش مبین تلاش کنترلی  پیش

همچنین، اثر تغییرات  .ابدی یم شیافزای لکنترل تلاش کنتر
نشان  )19(پارامترهاي طراحی بر دستور شتاب در شکل 

 است. )4(کننده نتایج جدول  ییدأاست که ت شده داده

بین و  پیشحساسیت افق کنترل و تحلیل نتایج  )4( جدول
𝑚2( اثر آن بر تلاش کنترلی 𝑠4⁄( 

6 4 2  Nc                       
 Np 

42983 40948 38452  90  
16016 14956 13797  120  
12090 11215 10438  150  

 

 
بین و کنترل بر روي  حساسیت افق پیشتحلیل  )19(شکل 

 گیر رهدستور شتاب 

 گیري نتیجه – 6

مقاوم با و کنترل هدایت جدید  الگوریتمیک ، مقاله نیا در
و تحلیل  شده ارائه گیر ره عملگرِ در نظر گرفتن عیب

نسبت به پارامترهاي طراحی و اثر آن بر حساسیت روش 
در این است.  صورت گرفتهتلاش کنترل و دستور شتاب 

و  شده استفادهتفاضلی  نیب شیکنترل پ روشاز ، الگوریتم
 کدر یعملگر،  عیبدر برابر  ستمیس يساز ممقاوبراي 

علاوه بر است که  شده تعریف اي هزینهتابع رویکرد جدید 
هاي  خطاي ردیابی و تغییرات سیگنال کنترل، نامعینی

 شده گرفتههم در نظر  (عملگر) ماتریس ورودي سیستم
 که این به دلیل، شده انجامهاي  سازي طبق شبیهاست.  

 هاي مدل است، روش تابعی از نامعینی نترلک گنالیس
بهره آن ( باشد  عیبداراي  گیر ره عملگرِ که وقتی شده ارائه

مقاومت سیستم حلقه بسته را افزایش داده و  )یابد کاهش 
 شده معرفیکند. عملکرد هدایت  عملگر را جبران می عیب

اهداف  اهداف بدون شتاب، ازجملهدر سناریوهاي مختلف 
سازي و  شبیهشتاب تصادفی اهداف با و  يا شتاب پله با

دهند که قانون  نشان میسازي  نتایج شبیه .بررسی شد
مطلوب خود ، عملکرد و اغتشاش عملگر عیب باوجودهدایت 
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با قوانین هدایت  شده معرفیقانون  مقایسه. کند را حفظ می
خطاي برخورد قانون که  دهد بین نشان می تناسبی و پیش

براي است.  کمتر قانون هدایت تناسبیشده از  معرفی
جهت تخمین  تخمین گر اضافه شدنآتی،  هاي وهشژپ

هاي  افزاري و استفاده از روش سازي سخت ، پیادههدف
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