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In this paper, a predictive guidance algorithm for the mid-course 

phase of a solid-propellant ballistic missile is presented using 

discrete laguerre functions. Utilizing predictive guidance 

significantly reduces the missile impact error compared to 

conventional methods. However, the computational load for 

implementation on a flight computer could be a fundamental 

challenge. For this reason, this research has established and 

developed a new predictive guidance algorithm based on orthogonal 

discrete laguerre functions to reduce the computational load while 

maintaining high accuracy in impact. This approach reduces the 

parameters describing the predictive guidance law, and the execution 

time of the algorithm's computations decreases significantly. 

Through 3D simulation, the impact of using this method for mid-

course guidance of a ballistic missile is shown compared to 

predictive guidance. Additionally, comparing the computational 

loads of different predictive guidance algorithms demonstrates the 

advantage of this method in reducing the computational demands. 
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 مقاله پژوهشی؛

بین فاز میانی یک موشک بالستیکی با استفاده از توابع لاگر  هدایت پیش 

 گسسته 
 2، نعمت الله قهرمانی1مهران مهدی آبادی

 دانشگاه مالک اشتر  .مدیر گروه پژوهشی1

 مالک اشتر  یدانشگاه صنعت وتریبرق و کامپ یمجتمع دانشگاه .2

 چکیده  اطلاعات مقاله 
 : تاریخ دریافت

18/10/1403 

 
 تاریخ پذیرش:

31/ 1/ 1404 

بین فاز میانی یک موشک بالستیکی سوخت جامد با  در این مقاله، الگوریتم هدایت پیش 
بین سبب کاهش گیری از هدایت پیشاستفاده از توابع لاگر گسسته ارایه شده است. بهره 
به روش  اما ممکن است  های مرسوم میقابل توجه خطای اصابت موشک نسبت  شود. 

سازی در کامپیوتر پرواز، چالشی اساسی به شمار آید. به حجم محاسبات آن جهت پیاده
بین و  همین منظور در این تحقیق، برای کاهش حجم محاسبات الگوریتم هدایت پیش

بین جدیدی مبتنی بر توابع متعامد گیری از دقت بالای اصابت، الگوریتم هدایت پیشبهره
پایه گسسته  ایلاگر  از  استفاده  است.  شده  داده  توسعه  و  کاهش گذاری  سبب  روش،  ن 
بین شده و زمان اجرای محاسبات الگوریتم کننده قانون هدایت پیشپارامترهای توصیف

می پیدا  چشمگیری  کاهش  شبیه هدایت  انجام  با  تاثیر کند.  آزادی،  درجه  سه  سازی 
گیری از این روش در هدایت فاز میانی یک موشک بالستیکی در مقایسه با هدایت  بهره
های هدایت  بین نشان داده شده است. علاوه بر این، مقایسه حجم محاسبات الگوریتمپیش
 دهد.بین مختلف، مزیت استفاده از این روش در کاهش حجم محاسبات را نشان می پیش
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 مقدمه-1
های بسکیار زیاد، هنوز زمینه بازی برای تحقیقات  های سکوخت جامد علیرمم پیشکرفتهدایت موشکک

. امتشکاشکاتی مانند اثر باد  [1]باشکد. علت اسکاسکی آن عدم قطع نیروی رانش و ترییرات زیاد آن اسکت  می
ها، سککبب پراکندگی خطای  یا منابع خطای دیگر در مراتب بعدی قرار دارند.این مسککایل و عدم قطعیت

های اسکتاندارد و مرسکوم و مبتنی بر سکرعت لازمه مانند شکود. اسکاسکاو روش برخورد موشکک به هد  می

Q  وQ*  هکا بکه حور مسکککتقیم در انکد. بنکابراین این روش بر اسکککار فرط قطع رانش حراحی شکککده

های  های سوخت جامد قابل استفاده نبوده و بایستی اصلاحاتی روی آنها صورت پذیرد. یا روش موشک
توان در نظر گرفت. یکی جدید دیگری برای حل مسکاله حراحی شکود. دو رویکرد در حل این مسکاله می

گر آنکه در صککورت وجود نیروی آنکه برای قبل از خاموشککی موتور، سککیسککتم هدایت حراحی شککود. دی
های فوق، تحقیقاتی صکورت کنترل، پس از خاموشکی موتور، هدایت صکورت گیرد. در هر یک از زمینه

گرفته اسکت. برای این منظور، مندیک با اسکتفاده از هدایت اصکلاا زاویه مسکیر، الگوریتم هدایتی برای 
. اسککار کار این الگوریتم [3, 2]سککازی کرده اسککت یک موشککک زمین به زمین توسککعه داده و شککبیه

هدایت، مبتنی بر اختلا  متریرهای حالت جاری موشکک نسکبت به متریرهای حالت مسکیر نامی بوده و 
گیرد. با توجه به اینکه در عمل، حسککاسککیت اصککلاا زاویه مسککیر با توجه به این اختلا  صککورت می

گیری از هدایت اصکلاا زاویه مسکیر  اتوپایلوت زاویه مسکیر نسکبت به امتشکاشکات زیاد اسکت، بنابراین بهره
 مناسب نبوده و بهتر است از هدایت اصلاا زاویه فراز استفاده شود.

زاده در روش هدایت جدیدی را بر اسار هدایت لامبرت برای یک موشک سوخت جامد ارائه اسماعیل

اند. این روش پیشنهادی، بلافاصله پس از صفر شدن سرعت مانده موشکداده
g
Vشود. ، بکار گرفته می

روش پیشکنهادی، به خاموشکی بوسکتر موشکک حسکار نبوده و خطاهای ناشکی از تخمین سکرعت
Cap
V  را

یابی در ازای مصکر  کل سکوخت موشککندارد. حداکثر سکرعت قابل دسکت
Cap
V پارامتری اسکت که با ،

. چون تخمین این پارامتر بواسککطه وجود [4]های هدایت مختلفی ارائه شککده اسککت تخمین آن، روش 
های هدایت مبتنی بر این پارامتر نیز از دقت امتشکاشکات مختلف، تخمین دقیقی نیسکت، بنابراین روش 

های هدایت مبتنی بر مناسکبی برخوردار نیسکتند. روش 
Cap
V   بر اسکار اختلا  زاویه بین بردار تراسکت و

)بردار سکرعت مانده   ها، با نزدیک شکدن به نقطه خاموشکی اند. بنابراین در این روش گذاری شکدهپایه(

موتور، بایستی سرعت مانده  
g
V  و اختلا  زاویه موجود بین بردار تراست و بردار سرعت مانده به سمت

)ها، اسکتخرا  تابعی برای زاویه صکفر میل کند. هد  اصکلی در این روش  بر اسکار سکایر پارامترهای   (

)پروازی است. معمولاو زاویه تابعی از سرعت مانده(
g
V  و

Cap
V   نیا دو روش تحلیلی  ، معصوم[5]است. در

)برای تعیین تابع زمانی  اند. در روش اول، با اسکتفاده از تخمین زمان باقیمانده تا خاموشکی ارائه کرده  (

)موتور، تابعی برای زاویه اسکتخرا  شکده تا سکرعت موشکک در انتهای مصکر  سکوخت، برابر سکرعت (
لازمه شکود. در روش دوم با اسکتفاده از اسکتراتهی هدایت بهینه و در نظر گرفتن قیود حاکم بر مسکاله، 

)تابعی برای زاویه  زردشتی، هدایت اصلاا زاویه مسیر مبتنی بر هدایت  [6]استخرا  شده است.در (
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های بالسککتیک و سککازی کرده اسککت. این روش هدایتی برای موشکککلامبرت را توسککعه داده و شککبیه
های سکوخت جامد، امکان بکارگیری این برهای سکوخت مایع قابل اسکتفاده بوده و در موشککماهواره

با اسکتفاده از مفهوم سکرعت لازمه، هدایت تناسکبی اصکلاا   [7]روش وجود ندارد. کوک و همکاران در 
اند. در این روش، اصلاا سرعت لازمه بر  های زمین به زمین تاکتیکی توسعه دادهای برای موشکشده

شکود. در اسکار ترییرات بردار موقعیت موشکک نسکبت به موقعیت نامی آن، محاسکبه شکده و اعمال می
زاویه مسکیر    زمین به زمین بر اسکار هدایت گریگوری به بررسکی پراکندگی خطای اصکابت موشکک [8]

باشکد. کومار در می [7, 2]موشکک پرداخته اسکت. نتایا این بررسکی، مشکابه سکایر کارهای دکر شکده در 
تاکتیکی پرداخته  بین برای موشکککریزی اسککتاتیک پیشبه ارایه الگوریتم هدایتی مبتنی بر برنامه [9]

اسکت که حجم محاسکبات مورد نیاز آن به مراتب نسکبت به روش ارایه شکده در این مقاله بیشتر است. در 
را برای هدایت و کنترل یکپارچه موشکک در فضکای   بین مدل صکری کننده پیشیک کنترل [10]مرجع 
سکککازی آنلاین، دقت برخورد را افزایش و زمان واکنش را کنکد که با حذ  بهینکهبعکدی معرفی میسکککه

 های سکنتی مانندکنندهدهند که این روش نسکبت به کنترلسکازی نشکان میدهد. نتایا شکبیهکاهش می
PID و LQR یک الگوریتم  [11]در  .عملکرد بسکیار بهتری در کاهش فاصکله خطا و زمان برخورد دارد

  های محدودیت  گرفتن  نظر در  با که دهدمی  ارائه هاموشک  برای  محاسباتی  تصحی –بینیهدایت پیش
  سکازی مدل ترکیب با  پیشکنهادی  روش .  دهدمی  افزایش را هد  به اصکابت دقت برخورد، زاویه و زمان
های سککنتی مانند هدایت  سککیر در زمان واقعی، عملکرد بهتری نسککبت به روش م اصککلاا  و  بینپیش

 .دهدتناسبی نشان می
های دارای عدم یک روش کنترل مقاوم چندبعُدی برای ردیابی دقیق مسککیر در سککامانه [12] مقالهدر 

و  یافتهبین مدل توسکعهریزی ایسکتا پیشدهد که ترکیبی از برنامهقطعیت و محدودیت ورودی ارائه می
تواند اسککت. الگوریتم پیشککنهادی حککمن حفا پایداری و دقت، می (RHC) اسککتراتهی افق متحرک

در  .هکای فیزیکی را رعکایکت کرده و در مسکککیرهکای پیمیکده و متریر عملکرد مئثری ارائکه دهکدمحکدودیکت

برای حراحی قوانین راهنمکایی   (DRL) بکه بررسکککی اسکککتفکاده از یکادگیری عمیق تقویتی  [13]مرجع  

 Proximal پردازد. در این تحقیق، بکا اسکککتفکاده از الگوریتمموشکککک در برابر اهکدا  متحرک می
Policy Optimization (PPO)  و قانون Zero-Effort Miss (ZEM)های  ، سکککیاسکککت

بینی الگوهای فرار هد ، دقت برخورد را افزایش شککوند تا با پیشراهنمایی موشککک آموزش داده می

کند. این قانون از ها را معرفی میبینی بهینه برای موشککیک قانون هدایت پیش  [14]مقاله  در  .دهند

کند و شکرای  اولیه موشکک و هد  را های ادمام احلاعات برای بهبود دقت هدایت اسکتفاده میتکنیک
گیرد. هد  این اسکت که با تخصکیه هدفمند منابع سکوخت و محاسکباتی، عملکرد موشکک در نظر می

حور مئثرتری هد  را رهگیری کرده و شود تا موشک بتواند بهبهینه شود. رویکرد پیشنهادی باعث می
توانکد دقکت و ککارایی  در عین حکال مصکککر  سکککوخکت و منکابع محکاسکککبکاتی را بهینکه کنکد. این روش می

 .های هدایت موشک را به حور چشمگیری افزایش دهدسیستم
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بین فاز میانی یک موشکک بالسکتیکی سکوخت جامد مبتنی بر توابع در این مقاله، الگوریتم هدایت پیش
لاگر گسکسکته ارایه شکده اسکت. مزیت این روش، کاهش قابل توجه حجم محاسکبات و افزایش سکرعت 

سکازی الگوریتم در کامپیوتر پرواز اجرای الگوریتم هدایت خواهد بود. این مزیت، به عملیاتی شکدن پیاده
بین، تابعی مربعی از خطای هدایت  کند. تابع هزینه الگوریتم هدایت پیشموشکککک کمک شکککایانی می

سکازی  آید. این بهینهسکازی تابع هزینه یاد شکده بدسکت میباشکد. فرمان بهینه هدایت بر اسکار بهینهمی
رامین هدایت به صکورت سکازی فهای زمانی معینی با گذشکت زمان تکرار شکده و فرایند بهینهدر پنجره

گیری از احلاعات افق آینده، هدایت مبتنی بر کنترل شککود. در این روش، با بهرهحلقه بسککته اجرا می
بین در استخرا  قانون هدایت، سبب بهینگی گیری از کنترل پیشبین توسعه داده شده است. بهرهپیش

سکازی سکه درجه آزادی، مقایسکه روش  بینی شکده اسکت. با اسکتفاده از شکبیهآن در هر افق محدود پیش
 مرسوم هدایت دلتا مورد بررسی قرار گرفته است. پیشنهادی نسبت به روش 

 

 سازی دینامیک حرکت موشکمدل-2
درجه آزادی موشکک در دسکتگاه مختصکات کروی به صکورت زیر قابل بیان اسکت  معادلات حرکت سکه

. این معادلات، با فرط عدم چرخش حاصکل شکده و توصکیف کننده حرکت انتقالی موشکک در [15-17]
باشکند. این معادلات برای اسکتخرا  قانون هدایت کانال فراز موشکک مناسکب هسکتند.  صکفحه فراز می

دسکتگاه مختصکات
b b b

OXYZ  دسکتگاه مختصکات بدنی موشکک و دسکتگاه
l l l

OXYZ  دستگاه مختصات محلی
 کروی است.

 
 شمایی از موشک در دستگاه مختصات محلی –1شکل

 

 
 
 
(1)  
 

cos
sin

, , , ,

0

x V
y V
V a

V
a M

Tyq q q m
V I I g

yy sp




















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,که
V
a a

های دورانی و مماسی در راستای  شتاب,V  :بوده و به صورت زیر قابل محاسبه هستند 
(2) cos sin

2sin cos cos

T Da gmV
T L Va gm r

 

 




 

]در معادلات دینامیک پرواز فوق، ]Tr x y

Vو 


به ترتیب بردار موقعیت و سکرعت موشکک در 

نیروی   Tنرخ زاویه فراز، زاویه فراز موشککک بوده و q,دسککتگاه مختصککات کروی اسککت. متریرهای

و  Dنیز به ترتیب زاویه مسکیر و زاویه حمله موشکک هسکتند. پارامترهای   ,تراسکت آن اسکت.زوایای

L  نیز نیروهای آیرودینامیکی پسکا و برآ بوده و برحسکب حکرایب آیرودینامیکی و فشکار دینامیکی موشکک

 شود:به صورت زیر بیان می yقابل محاسبه هستند.گشتاور ممان حول محور 
(3) 

,,
M M My y PyA

 

,که  ,
,

y A y P
M Mباشکد. محاسکبه  به ترتیب گشکتاور ممان ناشکی از پیشکرانش و نیروی آیرودینامیک می

سکازی بر اسکار رواب  متداول حاکم بر آنها صکورت گرفته  نیروهای آیرودینامیک اسکتفاده شکده در شکبیه
 : [18]و به قرار زیر است 

 
(4) 

2

2

2

,

0.5 ( )

0.5 ( )

0.5

( )
2

ref A

ref y

y A ref

m m mq

D V S C

L V S C

M V L

L
C C C q

V




















 






 

که 
ref
L    و

ref
S    به ترتیب، حول و سکط  مرجع موشکک هسکتند. نیروها و ممان آیرودینامیکی بر اسکار

اند. معادلات فوق، معادلات افزار مناسکب مورد اسکتفاده قرار گرفتهحکرایب آیرودینامیکی حاصکله از نرم
 میرخطی حرکت موشک بوده و به صورت زیر قابل توصیف است:

(5) ( , , )x f x u ts s s 

,که 
s s
x u    به ترتیب، ورودی کنترلی و بردار متریرهای حالت سکیسکتم میرخطی فوق بوده و به صکورت
 شوند:زیر بیان می

(6) [ ]Tx x y V qs
us







 

  

 سازی معادلات حرکتخطی-3
بین خطی توسکعه یافته اسکت. برای قانون هدایت جدید ارایه شکده در این مقاله بر اسکار کنترل پیش

سککازی معادلات میرخطی حرکت حول مسککیر نامی انجام شککده اسککت. اسککتخرا  قانون هدایت، خطی
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بالای  سکازی معادلات بر اسکار بسک  تیلور حول مسکیر نامی و با صکرفنظر کردن از عبارات مرتبهخطی
 آن حاصل شده است:

 

 
 
(7) 

 

( ) ( )x M t x N t u
s s s
 

x,که بردارهای  u
s s

شوند:به صورت زیر حاصل می 

(8) *

*
x x xs s s
u u us s s








 

*متریرهای *,
s s
x uباشکند. به ترتیب مقادیر مسکیر نامی بردارهای کنترل و حالت در هر لحظه از زمان می

تنظیم در فاز اولیه پرتاب موشککک و در یک بازه زمانی معین، با این مقادیر با اعمال قانون هدایت پیش

)هایاند. ماتریستعیین شکده حاصکل شکده یابی به یک برد از پیشهد  دسکت ), ( )M t N tهای ماتریس

 ژاکوبین سیستم بوده و از رابطه زیر حاصل شده است: 
 
 
(9) 
 

( )
0 0 cos sin 0

0 0 sin cos 0

0 0 0

, , ,1 1 10 0
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V
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V V
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
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N t
T

Ma a yAV
V Iyy
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











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

 

sدر این مقاله، توسککعه قانون هدایت با اسککتفاده از چهار متریر اول 
x    صککورت گرفته و سککایر پارامترها

. بنابراین  [17]بین داشککته و قابل صککرفنظر کردن هسککتند تاثیر ناچیزی در قانون هدایت پیش qنظیر  
 بردار خروجی به صورت در نظر گرفته شده است.

(10) ( ) ( ) ( )
( )

4 4
( ) 0

y t t x t us s
t I
t










 

از زمان و با ترییر  های فوق به صککورت حککمنی، توابعی از زمان هسککتند. بنابراین در هر لحظهماتریس
کنند. با بدسکت آوردن مدل خطی پیوسکته حرکت  ها ترییر میپارامترهای حرکتی موشکک، درایه ماتریس
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sبرداری موشکک حول مسکیر نامی، مدل خطی گسکسکته آن با توجه به زمان نمونه
T  به صکورت رابطه

بین ( حاصکل شکده اسکت. در این مقاله، از این مدل برای توسکعه فرمان هدایت مبتنی بر کنترل پیش11)
 استفاده شده است.

 
(11) 

1
x A x B u
k k k k k
y C x
k k k












 

 

 قانون هدایت دلتا برای اصلاح زاویه فراز موشک سوخت جامد-4
پایه و اسککار هدایت دلتا برای اصککلاا زاویه فراز، تعیین فرمان ترییر زاویه فراز جهت کاهش ترییرات  
جزیی پارامترهای مسککیر واقعی نسککبت به پارامترهای مسککیر نامی اسککت. زاویه فراز مطلوب، یک تابع  

ک و بر  خطی از این ترییرات جزیی و حرایب حساسیت آن است. حرایب حساسیت، قبل از پرتاب موش
اسککار محاسککبه خطای فاصککله برخورد به هد  در نقات اصککابت ناشککی از ترییرات جزیی پارامترهای 

های سکوخت جامد، در هر لحظه از زمان آید. به بیان سکاده، هدایت دلتا برای موشککپروازی بدسکت می
د را دارد. اعمال هدایت، با اصککلاا زاویه فراز نسککبت به مسککیر نامی، سککعی در حداقل کردن خطای بر
یابی به بنابراین هدایت دلتا، سکعی در حداقل کردن مسکیر موشکک نسکبت به مسکیر نامی آن جهت دسکت

حداقل خطای برد را دارد. در صکورتی
nr
  بردار مسکیر نامی موشکک برای یک برد مشکخه باشکد، در این

 صورت، بایستی اختلا  مسیر واقعی موشک نسبت به مسیر نامی معادل صفر شود. 
(12) ( ), , , , , , 0r r r V r r x y u vn m n m e e  

 
 

− = − =
 

شکود و هدایت اصکلاا اما در عمل به علت وجود امتشکاشکات مختلف، عبارت تسکاوی فوق برقرار نمی
زاویه فراز، سکعی در کاسکتن این اختلا  را دارد. با بسک  مرتبه اول سکری تیلور مسکیر واقعی موشکک 

 :[7, 3, 2]شود حول مسیر نامی، قانون هدایت اصلاا زاویه فراز دلتا حاصل می
(13) * * * * *, , , ,

0
, ,

, ,

r r x y u vn m e e

r r r r rm m m m mx y u v
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 
 
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    
 +  +  +  +  =

    




 

( معادل یکدیگر بوده و برای برقراری تسکاوی فوق، بایسکتی عبارت سکوم آن 13دو عبارت اول رابطه )
 آید:نیز معادل صفر شود. در این صورت قانون هدایت اصلاا زاویه فراز به صورت زیر بدست می
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(، حکرایب حسکاسکیت تابع برد موشکک نسکبت به پارامترهای حرکت موشکک  14که مشکتقات جزیی رابطه )
باشککد. بر این اسککار، قانون هدایت اصککلاا زاویه فراز بر اسککار ترییرات مورد نیاز زاویه فراز به می

 شود:صورت زیر به سیستم اعمال می
(15) *

, i iC i
  = + 

*ککه

i    مقکدار زاویکه فراز نکامی در لحظکهi  و,C i قکانون هکدایکت دلتکا زاویکه فراز در آن لحظکه اسکککت. در

هدایت اصکلاا زاویه فراز فوق، ترییرات مورد نیاز زاویه فراز
i تنها به متریرهای حالت پرواز و حکرایب

حسککاسککیت آنها در همان لحظه وابسککته اسککت. در این مقاله با ارایه یک رویکرد جدید و با اسککتفاده از 
بین، قکانون هکدایکت اصکککلاا زاویکه فراز نکه تنهکا بکه متریرهکای حکالکت همکان لحظکه، بلککه بکه  کنترل پیش

متریرهای موجود در افق آینده آن وابسککته شککده اسککت. این کار سککبب بهبود قابل ملاحظه در نتایا 
 حاصله شده است.  

 

 بین با استفاده از توابع لاگر گسستهتوسعه قانون هدایت پیش -5
گذاری شکده یافته در این مقاله بر اسکار توابع لاگر گسکسکته پایهبین توسکعهقانون جدید هدایت پیش

بین مورد  اسکت. این توابع، توابع گسکسکته متعامدی هسکتند که در توصکیف سکیگنال کنترل هدایت پیش
مهمی اسکت که سکبب کاهش حجم احلاعات در  اند. متعامد بودن این توابع، ویهگیاسکتفاده قرار گرفته

، ی کامل اسکتمجموعه توابع لاگر یک دسکتگاه پایهشکود. با توجه به اینکه  توصکیف سکیگنال کنترل می
توان به صکورت ترکیب خطی از توابع لاگر مثلاو با رشکد محدود را می هر تابع با شکرای  خا   بنابراین

شکود. بین منجر میکاهش حجم احلاعات به کاهش چشکمگیر حجم محاسکبات هدایت پیش .تقریب زد

. این مزایا سکککبب های لاگر به راحتی قابل انجام و دارای همگرایی عالی اسکککتتطبیق حکککرایب پایه
رود. در هر های عملیاتی و زمان واقعی به شککمار میجذابیت بکارگیری توابع متعامد لاگر در سککیسککتم

iبرداریلحظه نمونه
kشود.، بردار کنترل هدایت پیش بین به صورت زیر توصیف می 

(16) 
( ), ( 1), , ( 1)

T
U u k u k u k Nk ci i i





 

که
c
N توان تقریب مناسکبی برای هر بین اسکت. با ترکیب خطی توابع لاگر، میافق کنترل هدایت پیش

هکای بردار کنترل  یکک از درایکه
k
U هکای بردار کنترل  بیکان کرد. بکه بیکان دیگر، هر یکک از درایکه

k
U بکه

 صورت زیر قابل توصیف است:
(17) 

( ) ( ) ( ) ( )
1

N Tu k k C k l k L ki j i j kj i
 


 

که 
j
Cها حکرایب ثابت و( )

j
l k توابع لاگر گسکسکته هسکتند. پارامترN  باشکد. بیانگر تعداد توابع لاگر می

ام لاگر از رابطه بازگشکتی nلاگر اسکت. تابع   کننده سکرعت افت تابعتعیینقطب شکبکه بوده و   aپارامتر
 آید:زیر بدست می
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(18) ( )

221 ( 1)
0

l kn
n k jn j k n ja aj nj

            
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

 


 

 ها در حوزهشکوند که شککل بسکته آنای تعریف میگسکسکته، توابع لاگر به صکورت دنبالهدر فضکای زمان
Z   توصیف توابع لاگر در حوزه  .قابل ارایه استنیزZ :بر اسار رابطه بازگشتی زیر قابل بیان است 
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2 11( )
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2
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1
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شکرت   .سکازی اسکتکلید موفقیت در مدل aوابسکته اسکت و انتخاب مناسکب  aهر تابع لاگر به قطب

 پایداری شبکه توابع لاگر به قرار زیر است:
(20) 0 1a 

 توان بر اسار رابطه تفاحلی زیر قابل بیان کرد:توصیف توابع لاگر در حوزه زمان گسسته را می
(21) ( 1) ( )L k A L k

l
 

)که  )L k :بردار توابع لاگر در حوزه زمان گسسته است 
(22) 

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

T
L k l k l k l k

N


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 

ماتریس
l
A  یک ماتریسN N بوده و تابعی از پارامترهایa  21و a    اسککت. شککرت اولیه رابطه

 شود:تفاحلی به صورت زیر بیان می
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5Nبه ازای  ماتریس ،
l
A  (0)و شرای  اولیهL آیند:به صورت زیر بدست می 

 
(24) 0 0 0 0

0 0 0

0 0

2 0

3 2

a

a

a aA
l
a a a

a a a a

































 

2 3 4(0) 1 , , , ,
T

L a a a a





 

بینی رفتار آتی سکیسکتم و بدسکت بین، اسکتفاده از یک مدل دینامیکی از فرایند برای پیشکنترل پیش
ای بسکته. به بیان دیگر، این روش، کنترل بهینه حلقه[19]آوردن بهترین ورودی کنترلی برای آن اسکت 

. در [20]شکود اسکت که در هر لحظه از زمان، قانون کنترل بهینه محاسکبه شکده و به سکیسکتم اعمال می
بین از مدل خطی شککده بهره گرفته  این مقاله، برای توسککعه قانون هدایت جدید مبتنی بر کنترل پیش

بینی  شکده اسکت. بر این اسکار، مدل خطی گسکسکته سکیسکتم تا افق پیش
P
N   به صکورت توصکیف شکده

 است:
 

 
 
(25) 2

1

I

A

AF

N
PA


























1

2

1

u
k

u
k
uUk k

u
k N
P
















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

 


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








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(26 ) 

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

C

C

C

C
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
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








 

 
(27) 

(0) , (1) , , ( 1)

F x H Uk kk
Y Ck k
Uk

T
T T TL L L N
k k ki i i


























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





 

هکا بکه ( بر حسکککب بردار متریرهکای حکالکت و بردار ورودی28(، رابطکه )27( و )26بکا ترکیکب دو رواب  )
 شود:صورت زیر قابل حاصل می

(28) Y C F x C H Uk kk
 

 توان به صورت زیر ساده بیان کرد:( را می28رابطه )
(29) Y G x Uk kk

 

G,های جدید  که ماتریس  :به صورت زیر هستند 
(30) ,G C F C H 

 
 سازی، به صورت نرم خطاهای حالت و ورودی به صورت زیر در نظر گرفته شده است:تابع معیار بهینه

(31) 
 

2 2
min J W Y Uk k RQ  
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ککه  
P
N    و

C
N  بینی و افق کنترل بوده و  بکه ترتیکب افق پیش,Q R  هکای بهره برای تنظیم مکاتریس

نیز، بردار سککیگنال مرجع در   Wشککوند. بردارسککازی اسککتفاده میسککرعت همگرایی و تسککریع در بهینه

,های آتی است. تابع فوق بر حسب بردارهای زمان
k k
Y U :به صورت زیر خواهد بود 

(32) 
   min

T
J W Y QW Yk k

TU R Uk k

 






 

 
 شود:گیری از توابع لاگر گسسته، تابع هزینه فوق به صورت زیر بیان میبا بهره
(33) 

   min
T

J W Y QW Yk k
TR

 


 

 

قابل  با صککفر شککدن گرادیان تابع معیار نسککب به   ( بر حسککب بردار33سککازی تابع هزینه )بهینه

با بردار قانون کنترل بهینه    یابی اسککت. جایگزین شککدن بردار دسککت
k
U  سککبب کاهش حجم ،

شکود. با حل مسکاله بهینه سکازی در هر گام و اسکتخرا  بردار سکازی و افزایش سکرعت الگوریتم میبهینه
شککود. این مقدار، معادل میزان ترییر زاویه فراز مورد نیاز برای ، بردار قانون کنترل بهینه حاصککل می

 اصلاا مسیر پرواز نسبت به مسیر نامی موشک و کاهش خطای برخورد آن است. بنابراین داریم:
(34) 1 0 0 0u Ukk k

 


  

 
بین فوق به صککورت زیر بنابراین قانون هدایت جدید اصککلاا زاویه فراز بر اسککار نتیجه کنترل پیش

 محاسبه شده و قابل اعمال است:
(35) *

,C k k k
  = + 

 

*ه ک

k  تعیین شککده موشککک اسککت. این رابطه، فرمان   ای زاویه فراز مسککیر نامی از پیشمقادیر لحظه
بین اسککت. این فرمان بر اسککار اصککلاا مورد نیاز زاویه فراز هدایت زاویه فراز مبتنی بر کنترل پیش

مبتنی بر رفتار آتی ترییرات دینامیک پرواز موشککک و مقادیر زاویه فراز نامی محاسککبه شککده و در هر 
 .شودلحظه از زمان، به موشک اعمال می
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 سازی و تحلیل نتایجشبیه-6
سککازی سککه درجه آزادی بر روی یک روش جدید هدایت ارایه شککده در این مقاله با اسککتفاده از شککبیه

 سازی شده است. موشک بالستیک برد کوتاه با مشخصات نامی زیر پیاده
 
(36) 7 sec

450
t
burn
Diameter mm




180
8

T kN
L m



230 sec
1200

I
SP
m kg
Total




 

در نظر گرفته شکده اسکت. حکرایب آیرودینامیک و سکایر مشکخصکات این موشکک  N=5تعداد توابع لاگر  

های اینرسککی و تراسککت و ... به حور کامل و به صککورت های ترییرات مرکز جرم، مماننظیر منحنی

ای از به عنوان مجموعه Sسککازی مورد اسککتفاده قرار گرفته اسککت. مجموعه  جدول حککرایب در شککبیه

و ترییرات Tسکازی اسکت که شکامل خطاهای ترییرات تراسکتخطاهای در نظر گرفته شکده در شکبیه

 باشد.می Tempدمای محی 
(37)            ,S T Temp 

 ارایه شده است. 1مقادیر این مجموعه برای بررسی عملکرد روش نوین هدایت پیشنهادی در جدول 

 
 سازی  مقادیر خطای در نظر گرفته در شبیه -1جدول  

 Sمجموعه  شرای  خطای اعمالی به موشک

,0 حالت مسیر نامی 20 CSn



  

,%2 ترییرات امتشاشی مثبت 601
CS




  

,%2 ترییرات امتشاشی منفی 202
CS




  

 
، منحنی ترییرات ارتفاع موشکک بر حسکب مسکافت افقی نشکان داده شکده اسکت. همانگونه که 2در شککل

بین، در هر دو آزمایش گرم و در این شککل مشکخه اسکت، خطای برخورد هدایت مبتنی کنترل پیش
سکرد موشکک، به مراتب کمتر از خطای برخورد هدایت مرسکوم دلتا برای اصکلاا زاویه فراز اسکت. مقادیر  

 ارایه شده است. 2ها در جدول دقیق خطای برخورد برای هر یک از هدایت
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 منحنی ارتفاع برحسب مسافت افقی موشک  -2شکل

 

 مقادیر خطای برخورد  -2جدول 

مککککیککککزان   نوع هدایت
 خطا)کیلومتر(

 2مسککیر نامی با خطای 
 درصدی تراست

935/3 

 -2مسکیر نامی با خطای 
 درصدی تراست

33/3 

  2هکدایکت دلتکا بکا خطکای  
 درصدی تراست

32/1 

  -2هدایت دلتا با خطای 
 درصدی تراست

28/1 

هکدایکت مبتنی بر کنترل  
 بینپیش

درصکککدی    2بکا خطکای  
 تراست

224/0 

هکدایکت مبتنی بر کنترل  
 بینپیش

درصکککدی  -2با خطای  
 تراست

497/0 

 
پذیری بالای روش جدید ارایه شکده در این ، بیانگر انعطا 1میزان خطای برخورد ارایه شکده در جدول  

سکازد. این کار سکبب متر را میسکر می  500مقاله اسکت که به سکادگی امکان کاهش خطای برخورد تا زیر 
شود که شتاب مورد نیاز در هدایت فاز نهایی به شدت کاسته شده و موشک در فاز نهایی با کمترین می

 انرژی مورد نیاز به هد  اصابت کند.
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، منحنی ترییرات سکرعت افقی موشکک در هدایت دلتا و هدایت جدید مقاله نشکان داده شکده 3در شککل
بین متناسککب با میزان خطای برخورد و با در نظر گرفتن  اسککت. ترییرات سککرعت افقی در هدایت پیش

رفتار فرایند در افق آینده در نظر گرفته شککده برای آن اسککت. این ترییرات در منحنی سککرعت عمودی 
 نیز موید این موحوع است. 4موشک در شکل 

 
 منحنی سرعت افقی موشک  -3شکل

 

 
 منحنی سرعت عمودی موشک  -4شکل

 

، منحنی ترییرات ارتفاع موشک بر حسب زمان نشان داده شده است. همانگونه که در شکل 5در شکل  
مشکککخه شکککده اسکککت، میزان قابلیت ترییر ارتفاع در هدایت نوین این مقاله به مراتب بهتر از روش 

 هدایت مرسوم است.

 
 منحنی زمانی ارتفاع موشک  -5شکل
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 منحنی تغییرات زاویه فراز موشک در طول پرواز -6شکل

 

ترییرات زاویه فراز موشکک به عنوان فرامین هدایتی موشکک به ازای ترییرات تراسکت مختلف در شککل 
یابی به نشکان داده شکده اسکت. ترییر زاویه فراز موجب ترییر منحنی مسکیر پرواز شکده و امکان دسکت 6

نشکان داده شکده  7کند. منحنی ترییرات زاویه حمله موشکک در شککلکمترین خطای برخورد را میسکر می
است. ترییرات زاویه حمله در هدایت نوین این مقاله به مراتب بیشتر از روش هدایتی مرسوم است. این 

یابی به ارتفاع و شکتابی متناسکب به میزان خطای حاد  ترییرات نیز دور از تصکور نیسکت. برای دسکت
چون ترییرات شکدید   شکده، ترییرات بوجود آمده در زاویه حمله حکروری اسکت. نکته مهم این اسکت که

 افتد، بنابراین مشکل عملی در پی نخواهد داشت. زاویه حمله، در مرحله خاموشی موتور اتفاق می

 
 منحنی تغییرات زاویه حمله موشک در طول پرواز -7شکل

 

 
 منحنی تغییرات شتاب عمودی موشک در طول پرواز  -8شکل
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باشکد. شکتاب نشکان داده شکده اسکت، موید این موحکوع می 8ترییرات منحنی شکتاب موشکک که در شککل 
مورد نیاز در هدایت نوین ارایه شکده بیشکتر از هدایت مرسکوم دلتا اسکت. این شکتاب مخصکوصکا در لحظه 

  کند. در واقع برای ترییر مسککیر متناسککب با خطای تراسککت اعمالی، شککروع هدایت نوین، خودنمایی می
شکود. چون این شکتاب در لحظاتی که فشکار دینامیکی مناسکب وجود شکتابی مناسکب به موشکک اعمال می

 دارد، بنابراین مشکلی در تولید این شتاب بروز نخواهد کرد.
 

 ی تشکر و قدردان-7
  یو قدردان بزرگوار دارمیم میها را تقدسپار  نیترمانهیصم تان،یو همتّ والا  غیدریپار الطا  ب به

 و فضل شما هستم. 
 

 تعارض منافع -8
  ن،یمقاله تضاد منافع وجود ندارد. علاوه بر ا نی که در مورد انتشار ا دارندی )گان( اعلام مسندهینو

ها، انتشار و ارسال مجدد  آگاهانه، سوء رفتار، جعل داده  تیرحا ،یشامل سرقت ادب یموحوعات اخلاق
 شده است.   تیرعا سندگانیو مکرر توس  نو

 

 آزاد  یدسترس-9

محتوا به هر شکل( و انطباق   ییو بازآرا ریباز است و اجازه اشتراک )تکث یدسترس یدارا ه ینشر نیا
 .دهدیبر اسار محتوا( را م یشکل و بازساز  رییتر ب،ی )بازترک
 

 گیرینتیجه-10
بالسککتیک سککوخت جامد با  بین برای یک موشکککدر این مقاله، هدایت نوینی مبتنی بر کنترل پیش
 استفاده از توابع متعامد لاگر گسسته ارایه شد. 

گیری از دقت بالای  بین و بهرهروش پیشککنهادی برای کاهش حجم محاسککبات الگوریتم هدایت پیش
اصکابت بسکیار کارا و موثر اسکت. این هدایت، یک هدایت حکمنی مبتنی بر مسکیر نامی اسکت که برای 

های  گیری از این روش در سکایر موشککبهره اصکلاا زاویه فراز موشکک سکوخت جامد توسکعه یافته اسکت.
باشکد. دقت اصکابت این روش نسکبت به روش هدایت مرسکوم دلتا برها نیز میسکر میمشکابه نظیر ماهواره

مرسکوم   به مراتب کمتر از روش   مورد بررسکی قرار گرفت. خطای برخورد موشکک با روش هدایت جدید،
ری این پذیهای بهره در تنظیم حکرایب هدایت، سکبب انعطا دلتا اسکت. علاوه بر این، وجود ماتریس

تعیین سکازی این روش برای مسکیرهای از پیشپذیری این روش، امکان پیادهروش شکده اسکت. انعطا 

 aسکازد. چون کارایی و قدرت تقریب توابع لاگر کاملاو به انتخاب درسکت پارامترشکده را نیز میسکر می
شکود که ورودی کنترل به خوبی توصکیف بسکتگی دارد، بنابراین انتخاب نامناسکب این پارامتر سکبب می

شکود. علاوه بر این، توابع لاگر به صکورت تجربی یا با آزمون و خطا انتخاب می  aنشکود. معمولاو پارامتر



                                                                ..........با استفاده رعاملیها در برابر انفجار از منظر پدافند غسازه یسازمقاوم 
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هایی با شکوند  برای سکیسکتمخیلی سکریع اسکتفاده میهای پاسک  نههایی با زمانسکازی دینامیکدر مدل
 های دیگر است.های بالاتر یا مدلهای خیلی پیمیده نیاز به مرتبهرفتار سریع یا پاس 
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