
 

 

 

همراه با فيلتر  PDطراحي سيستم کنترل موشک  با استفاده از کنترل کننده  

 پايين گذر مرتبه دوم با تقريب باترورث
  

 

  

 

 خلاصه

استفاده از کنترل کننده  شود.پرداخته مي (PDگير)مشتق -تناسبيدر اين پژوهش نخست به طراحي سيستم کنترل موشک به کمک کنترل کننده 

PD اين کنترل کننده به صورت سري در مدار  .باشدمي نيز موشک کنترلي هايپاسخگوي نيازنيز در اين طراحي  ،علاوه بر آنکه شناخته شده است

ت تغييرا راحتي به توان مي آن بوسيله و بوده کلي و جالب شده ارائه روش .رفته و موجب افزايش پايداري سيستم حلقه بسته شده استگقرار 

و  3به مقابله با دفع نويزها   2تقريب باترورث را نيز در نظر گرفت و در ادامه با بکارگيري از يک فيلتر پايين گذر مرتبه دوم با 1پارامترهاي سيستم 

 پيشگيري از تاثير اغتشاش با فرکانس بالا، پرداخته شده است.

 

 ستئييکوانمودار ن  باترورث، تقريب گذر،پايين فيلتر موشک، ، سيستمPD هکنندکنترل کلمات کليدي:

 

 

  مقدمه .1

 
از سيستم هدايت جهت رساندن موشک به هدف است. يک سيستم کنترلي سريع و پايدار سيستم کنترل موشک مسئول اجراي دقيق فرامين ارسالي 

هر  يدهد؟ تابع عملکرد کنترلر حين پرواز چگونه تغيير مسير مياست که يک موشک د نيسوالي مهم ا .باشدتضمين کننده رفتار صحيح موشک مي

و ضرورت و اهميت  ديآياطلاعات موشک تحت کنترل در م نيبا دانستن ا ست؟يتست چ يروشها گردد؟يم ياضير ي؟ چگونه مدل ساز ستيبخش چ

شده  نييتع شياز پ ريپرواز موشک با مس يواقع ريمس سهيبه سوالات فوق است. اصل عملکرد سامانه کنترل موشک، مقا ييگوپاسخ نهيزم نيتحقيق  در ا

جنگ تن به  ويسنار طي در هادر مقابل موشک مايمانور و مقاومت هواپ تيقابل ر،يخا هايدر سال .باشديبه هدف م يمنته ريو قرار دادن موشک در مس

 رييبه تغ ازيکه موشک ن يزمان يبالا برا گرييرخطيغ ليو مقاوم دارد. به دل عيبا پاسخ سر لوتياتوپا کيبه  ازيموشک ن نيتن رشد کرده است. بنابرا

[ 6-4] مراجع در[  3-1.]اندقرار گرفته قيو تحق يمورد بررس يکنترل هايقانون يبه منظور طراح زين يرخطيکنترل غ هايکيرا دارد، تکن ريمس عيسر

و  يمدل و حذف اغتشاش خارج تي، مقاوم بودن در مقابل عدم قطعمقالات نيدر ا يروش کنترل نيا يژگياستفاده شده است. و يشلغز مد کننده کنترل

[ از 7استفاده شده است .در مراجع ] يبيترک يهاموشک از روش يکنترل ستميس ي. در ادامه براباشديمدل نشده م هايکيناميد سازيجبران ييتوانا

، مقاوم بودن و عملکرد سطح بالا  عيسر ييقرار گرفت که همگرا يمورد بررس يموشک يکنترل ستميدر س يو مد لغزش PID يکنندها لکنتر بيترک

 .کرديحلقه بسته را ضمانت م ستميس يبرا

                                                 
1 Parameter Variation 
2 Butterworth Approximation 
3 Noise Rejection 
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 سيستم توسط سازي،جبران از پس و شده  1اتوپايلوت سيستم وارد موشک هايفرامين ارسالي از سيستم هدايت پس از مقايسه با خروجي              

اتوپايلوت  بديل سازد.ت پايدار سيستمي به را موشک ناپايدار سيستم رود،مي انتظار موشک کنترلي سيستم از .شوندمي اعمال موشک هايبالک به عملگر

  تقسيم انتقالي و ايزاويه يدسته دو به هاکانال اين. باشدمي فضا در موشک حرکت مسير کانال، از منظور[8-9] .است مختلفي هايموشک داراي کانال

 کانال در هابه عنوان مثال موشک .دارد را مرجع مقادير از موشک هايانحراف رساندن حداقل به در سعي ايزاويه هايکانال در کنترل سيستم. شوندمي

 هايکانال در. نمايندمي تبعيت را مرجع ورودي ، 4چرخ و  3سمت هايکانال در معمولاً و هستند شده تعيين پيش از فراز برنامه اجراي به موظف ، 2فراز

. بعنوان نمونه کانال انحراف جانبي موشک سعي در دارد را نامي مسير از موشک جرم مرکز انحراف رساندن حداقل به در سعي کنترل سيستم نيز انتقالي

 بلوک مثال عنوان به. باشدمي( چرخ و سمت فراز،) اي،کانال کنترل زاويه 3داراي   5موشک بالستيک نگه داشتن موشک در صفحه پرواز را دارد.

 .است شده آورده( 1) شکل در فراز کانال در موشک کنترل دياگرام

 

    
 

 فراز کانال در موشک کنترل دياگرام بلوک – 1شکل 

 

 معادلات حرکت.          2
 

 اي بدنه مختصاتي سيستم يک. شوندمعادلات غيرخطي حرکت که پرواز موشک راتوصيف مي کنند درطراحي خلبان خودکار استفاده مي               

 داده نشان( 1) شماره درشکل که طور همان گيردمي قرار استفاده مورد حرکت معادلات گيري نتيجه براي اينرسي مختصاتي سيستم يک و( جسمي)

 موشک فراز درکانال انتقالي متحرک اجسام پرتاب، سطح در صفر گردشي هايهبدنه محکم، عدم جاذبه، نسبت عدم گردش، و زاوي فرضيه طبق. ميشود

 [10:]شود مي نوشته ذيل شرح به متقارن

�̇� = −𝑞𝑤 + 𝑓𝐴,𝑥 + 𝑓𝑇,𝑥  
�̇� = −𝑞𝑢 + 𝑓𝐴,𝑧 + 𝑓𝑇,𝑧                                                                                                                                                     (1) 

�̇� = (𝑀𝐴 + 𝑀𝑇)/𝐼𝑦𝑦 

�̇� = 𝑞 
افزايش سرعت ها به وسيله نيروهاي  𝑓𝐴ميزان پرتاب،  q ودهند را نشان مي zو  x بدنه هايهاي سرعت موشک در امتداد محورلفهمو wو u که              

حرکات پرتابي ايجادشده توسط نيروي آيرو ديناميکي وپيشرانه،  𝑀𝑇و𝑀𝐴 افزايش سرعت ها به وسيله سيستم نيروي محرکه،  𝑓𝑇آيروديناميکي، 

𝐼𝑦𝑦حرکت اينرسي در اطراف محورپرتاب، وθ .زاويه پرتاب مي باشد 
 

 تعيين توابع تبديل موشک در کانال هاي مختلف .3

 
گرفته  قبل از هر چيز در طراحي اتوپايلوت هر کانال، نياز است که مدل مناسبي براي رفتار موشک در آن کانال و همچنين عملگر عمل کننده در نظر

اين توابع در کانال هاي  .اند شده تعيين موشک مختلف هايپس از بررسي رفتار ديناميکي موشک بالستيک، توابع تبديل کانال ]9-8[در مرجع شود.

 فراز و سمت، شبيه هم به صورت کلي زير مي باشند:

𝐺𝜃(𝑠) =
𝑎1𝑠+𝑎2

𝑠3+𝑎3𝑠2+𝑎4𝑠
                                                                           

                                                   (2) 

 شکل کلي تابع تبديل موشک بالستيک در کانال چرخ نيز مطابق زير است:              

                                                 
1 Autopilot 
2 Pitch 
3 Yaw 
4 Roll 
5 Ballistic Missile 
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𝐺𝜑(𝑠) =
𝑏1

𝑠2+𝑏2𝑠
                                                        

                                                                             (3) 

چون بحث طراحي مطرح است، جهت افزايش دقت طراحي تابع تبديل  .گرفت نظر در 2 يا 1 درجه از تبديل تابع توانبراي عملگر نيز مي              

 در نظر مي گيريم: 2عملگر را از نوع درجه 

𝐺𝑎(𝑠) =
1

𝑇2𝑠2+𝑇1𝑠+1
                                                                                             

                                                                         (4) 
هاي بالستيک بالستيک پياده سازي شوند، مسير پرواز موشک چون در نظر است که مراحل طراحي به صورت مرحله به مرحله بر روي موشک               

( توابع تبديل 1کنند( ،کاملا مشخص و معلوم و غيرقابل تغيير است؛ در جدول )اي که در آن موتورهاي اصلي کار ميي فاز فعال )مرحلهپس از مرحله

 زمان دو اين واقع در. است شده آورده موشک حرکت فعال مرحله از مختلف زمان دو در بالستيک موشک چرخ و( سمت) فراز هايمربوط به کانال

 .باشند مي پرواز فعال مرحله از ناپايداري ديگري و پايداري نمايش

ناپايدار  هاي فراز و سمت پايدار ذاتي بوده و در نيمه دوم اين مرحله، موشک بطور ذاتيمرحله فعال پرواز، موشک در کانالتقريبا در نيمه اول                

 نيز بالستيک موشک اين چرخ کانال. باشندمي فعال مرحله انتهاي تا ابتدا از منفي صفر يک داراي سمت و فراز هايکانال تبديل توابع همچنين. گرددمي

 .است پايدار پرواز فعال مرحله تمامي در

 
 پرواز فعال مرحله از مهم زمان دو در بالستيک موشک فراز و سمت چرخ، هايكانال تبدیل تابع-1دول ج

 تابع تبديل کانال چرخ تابع تبديل کانال سمت يا فراز هاي نمونهلحظه

 33ثانيه 

 

𝐺𝜃(𝑠) =
2.268𝑠 + 0.338

𝑠3 + 0.19𝑠2 + 5.23𝑠
 

 

𝐺𝜑(𝑠) =
13.248

𝑠2 + 0.0035𝑠
 

 

 69ثانيه 
𝐺𝜃(𝑠) =

2.6𝑠 + 0.18

𝑠3 + 0.076𝑠2 + 2.24𝑠
 

 

𝐺𝜑(𝑠) =
9.57

𝑠2 + 0.00093𝑠
 

 

 

,  𝑇1پارامترهاي                 T2 شوند.فرض مي 9...0.،  0.9.رتيب برابر نيز در عملگر اين موشک بالستيک به ت 

 

 طراحي اتوپايلوت براي کانال فراز )سمت( .4

 
( مطابق زير تعيين 4( و )2روابط ) تابع تبديل حلقه باز کانال فراز )سمت( متشکل از توابع تبديل عملگر و ديناميک موشک در اين کانال، با استفاده از

 شود:مي

𝐺𝑎𝜃(𝑠) = 𝐺𝑎(𝑠) ∗ 𝐺𝜃(𝑠) =
𝑎1𝑠+𝑎2

(𝑇2𝑠2+𝑇1𝑠+1).(𝑠3+𝑎3𝑠2+𝑎4𝑠)
                                 

                                         (5) 

( Lead) گيرمشتق صورت به را کانال اين به مربوط اتوپايلوت توانمي باشد،گير ميل فراز داراي يک جزء انتگرالچون تابع تبديل کانا               

𝐾(𝑙  طراحي نمود و از بابت خطاي حالت ماندگار در خروجي اين کانال مطمئن بود. بنابراين اتوپايلوت مربوطه به صورت + 𝜏𝑠) با. شودفرض مي 

ل وضعيت نمودار ( خواهد شد. در اين شک2نمودار نايکوئيست سيستم حلقه بسته مطابق شکل )،  𝐺𝑎𝜃(𝑠) باز حلقه سيستم به اتوپايلوت اين اعمال

 منفي محور تنها نايکوئيست نمودار پايدار، هايدر ثانيه اند.رواز موشک بالستيک نشان داده شدههاي پايدار و ناپايدار مرحله فعال پنايکوئيست در بخش

x هايثانيه در نايکوئيست نمودار. باشد -1 تا صفر بين نقطه اين بايد کانال اين در موشک پايداري بر ماندن باقي براي و کندرا در يک نقطه قطع مي 

را قطع کرده است. اتوپايلوت کانال فراز در صورتي اين کانال را تا  xو ديگري بعد از آن بخش منفي، محور   -1ناپايدار در دو نقطه يکي قبل از نقطه 

 در. گيرد قرار( ∞-تا  -1) فاصله در تقاطع نقطه دومين و( -1 تا .) فاصله در قبل قسمت مثل تقاطع نقطه اولين که داردعال پايدار نگه ميانتهاي مرحله ف

 حلقه سيستم بنابراين و زندمي دور بار يک را -1 نقطه ساعت هايعقربه خلاف در هميشه فعال مرحله ناپايدار بخش در نايکوئيست نمودار صورت اين

 .تگش خواهد پايدار فعال مرحله هايزمان تمامي در بسته
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 (96و ثانيه  33)ثانيه پرواز فعال  مرحله ناپايدار و پايدار هايبخش در باز حلقه سيستم نايکوئيست نمودار – 2شکل 

 

 

 تعيين محدوده برقراري شرط اول 4-1

 
 rad⁄sec هاي نسبتا بالا )حدودنمائيم. اين تقاطع در فرکانسرا تعيين مي xمربوط به تقاطع نمودار نايکوئيست با بخش منفي محور  ω1ابتدا فرکانس 

باز  در صورت تابع تبديل اين کانال با دقت بسيار خوبي صرف نظر کرد. بنابراين تابع تبديل حلقه 𝑎1sدر مقابل  𝑎2،جز از توانمي و افتد( اتفاق مي.1

  کانال فراز )سمت( موشک مطابق زير خواهد گشت:

𝐺𝑇(𝑠) = 𝐺𝑐(𝑠) ∗ 𝐺𝑎𝜃(𝑠) =
𝑘(1+𝜏𝑠).𝑎1

(𝑇2𝑠2+𝑇1𝑠+1).(𝑠3+𝑎3𝑠2+𝑎4𝑠)
                                    

                                       (6) 

 

𝑠 با جايگزيني                = 𝑗𝜔   و برابر صفر قرار دادن مقدار موهومي تابع تبديل فوق، فرکانس𝜔1
 مطابق زير تعيين خواهد گشت: 2

                                                                𝑤1
2 =

1

2𝜋𝑇2
√

𝑎3
2(𝑇1

2𝑇2
2 − 2𝜏𝑇1𝑇2 + 𝑇2

2) + 2𝑎3(𝑎4(𝜏2𝑇1𝑇2 − 𝜏𝑇2
2) + 𝜏2𝑇1 + 𝜏(𝑇2 − 𝑇1

2) + 𝑇1𝑇2

+(𝑎4
2𝜏2𝑇2

2 + 2𝑎4𝜏𝑇2(𝑇1 − 𝜏) + 𝜏2 − 2𝜏𝑇1 + 𝑇1
2) + 𝑎3(𝜏𝑇1 − 𝑇2) + 𝑎4𝜏𝑇2 + 𝜏 − 𝑇1

                                      (7) 

𝑅𝑒(𝑔𝑇(𝑗𝜔1))   کردن حاشيه بهره مناسب با فرض و لحاظ کردن   𝐺𝑇(𝑗𝜔)در قسمت حقيقي تابع تبديل  ω1 حال با قرار دادن             > −0.85  

 مطابق زير دست يافت: 𝜏 و kبه محدوده مجاز  توانيم

 

𝑘                                                                                                           (1)شرط  (8) <

0.85
(𝑎3

2𝜔1
2+(𝑎4−𝜔1

2)2)(𝑇1
2𝜔1

2+(𝑇2𝜔1
2−1)

2
)

𝑎1(𝑎3𝜔1
2(𝜏(𝑇2𝜔1

2−1)+𝑇1)+(𝜏𝑇1𝜔1
2−𝑇2𝜔1

2+1)(𝜔1
2−𝑎4)

 
 

 

 تعيين محدوده برقراري شرط دوم 4-2

 
 بسيار کوچک )حدود ω2 است. فرکانس xمربوط به تقاطع نمودار نايکوئيست و بخش منفي محور  ω2قدم اول در اين بخش تعيين فرکانس 

rad⁄sec .015توان با دقت بسيار خوبي از جزباشد و مي( مي𝑇2𝑠2 در مقابل𝑇1s + تبديل عملگر صرف نظر نمود. بنابراين تابع تبديل نهايي در تابع  1

 حلقه باز موشک مطابق زير خواهد بود:

𝐺𝑇(𝑠) = 𝐺𝑐(𝑠) ∗ 𝐺𝑎𝜃(𝑠) =
𝑘(1+𝜏𝑠).(𝑎1𝑠+𝑎2)

(𝑇1𝑠+1).(𝑠3+𝑎3𝑠2+𝑎4𝑠)
                                                         

                                                                 (9) 
ω2و برابر صفر قرار دادن مقدار موهومي اين تابع تبديل فرکانس 𝑗𝜔  با s باز مشابه قبل، پس از جايگزيني

 گردد.تعيين مي 2

𝜔2
2 =

(√(−4𝑎1𝑎2𝑎4(𝑎3𝜏𝑇1+𝜏−𝑇1)+4𝑎2
2𝑎4𝜏𝑇1+𝑏2)−𝑏

2(𝑎1(𝑎3𝜏𝑇1+𝜏−𝑇1)−𝑎2𝜏𝑇1)
                                              

                                       (1.) 
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𝑏 = 𝑎1(𝑎3 + 𝑎4(𝑇1 − 𝜏)) + 𝑎2(𝑎3(𝜏 − 𝑇1) + 𝑎4𝜏𝑇1 − 1)              
 

 

 

 طراحي اتوپايلوت براي کانال چرخ .5

 
 چرخ کانال اتوپايلوت تبديل تابع. پردازيماتوپايلوت براي کانال فراز و سمت، بطور مشابه به طراحي اتوپايلوت براي کانال چرخ ميپس از انجام طراحي 

𝑘(𝑙 تبصور فراز کانال مشابه را + 𝜏𝑠) شود، بنابراين تابع تبديل حلقه باز اين کانال مطابق زير خواهد بود:در نظر گرفته مي 

𝐺𝑇(𝑠) =
𝑘(1+𝜏𝑠).𝑏1

(𝑇2𝑠2+𝑇1𝑠+1).(𝑠2+𝑏2𝑠)
                                                                     

                                         (12) 

 

ها را قطع  x( نمودار نايکوئيست تابع تبديل فوق به صورت کلي رسم شده است. اين نمودار تنها در يک نقطه بخش منفي محور 4در شکل )               

( توسط نمودار -1و.)نمايد. چون تابع تبديل کانال چرخ دائما پايدار است، بنابراين شرط پايداري سيستم حلقه بسته عدم در بر گرفتن نقطه مي

ط اول پايداري در کانال قرار گيرد. با الگو گرفتن از تعيين شر -1و  .شود که نقطه تقاطع بين شد. اين شرط در صورتي برآورده ميبائيست مينايکو

 توان بدون انجام محاسبات تکراري به شرط پايداري کانال چرخ مطابق زير دست يافت:فراز، مي

𝑤1
2 =

1

2𝜋𝑇2
√

(𝑏2
2(𝑇1

2𝑇2
2 − 2𝜏𝑇1𝑇2 + 𝑇2

2) + 2𝑏2(𝜏2𝑇1 + 𝜏(𝑇2 − 𝑇1
2) + 𝑇1𝑇2))

+(𝜏2 − 2𝜏𝑇1 + 𝑇1
2) + 𝑏2(𝜏𝑇1 − 𝑇2) + 𝜏 − 𝑇1

                                                     

                                                                    (13) 
 

 

دانيم اتوپايلوتي فوق ايجاد خواهيم کرد. چنانچه ميهاي ديگري جهت کوچکتر کردن محدوده تر، شرطابي به اتوپايلوتي بهينهبراي دست ي                

 هاي پاسخ پله مناسبي را ارائه دهد.ر سيستم حلقه بسته، بتواند مشخصهمطلوبتر خواهد بود که علاوه بر ايجاد مشخصات پايداري مطلوب د

 
 چرخ کانال در سيستم باز حلقه تبديل تابع نايکوئيست نمودار – 3شکل 

 

 طراحي اتوپايلوتي براي موشک بالستيک .9

 
  𝜏 ها منجر به تعيين يک محدوده بسته در محورن شرطهايي براي تعيين محدوده مجاز طراحي اتوپايلوت تعيين شدند. ايدر دو بخش گذشته شرط

لحظات حساس  ها خواهد شد. بدين ترتيب با داشتن توابع تبديل مربوط بهبه ازاي توابع تبديل مربوط به هر لحظه از رفتار موشک در کانال kنسبت به 

ها تعيين شترک طراحي را از بين اين محدودهتوان محدوده مجاز طراحي براي هر لحظه را بدست آورد و در نهايت محدوده ممرحله فعال موشک، مي

ثابت براي موشک و يا عدم آن بررسي خواهد شد. در صورت عدم امکان طراحي  با استفاده از روش فوق به راحتي امکان طراحي يک اتوپايلوت نمود.

 [15-11( استفاده شود.]Gain Scheduling) بهره تعيين روش مانند اتوپايلوت طراحي در تطبيقي هاياتوپايلوت ثابت نياز است از روش

 تعيين به منجر( 1) شرط کانال اين در. پردازيماز )سمت( در موشک بالستيک ميپس از ذکر مقدمه فوق ابتدا به طراحي اتوپايلوت کانال فر               

 ي شود.م فعال مرحله از لحظه هر براي مناسب محدوده طراحي در پايين حد يک تعيين به منجر( 2) شرط و بالا حد يک
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 فراز کانال اتوپايلوت طراحي براي مطلوب نواحي رسم – 4شکل 

 

( مشخص شده است. بايد توجه 4( در لحظات حساس مرحله فعال به صورت بيضي در شکل )2( و )1هاي )قراري شرطمحدوده مشترک بر               

(، از توابع تبديل مربوط به 1شود که در تعيين اين محدوده مشترک علاوه بر استفاده از توابع تبديل مربوط به دو زمان مختلف اشاره شده در جدول )

ديگر نيز استفاده شده است ولي جهت اختصار لزومي به آوردن آنها ديده نشده است. در اين کانال کمترين حد بالا مربوط به لحظه خاموشي لحظات 

کن از اي هستيم که در عين داشتن بيشترين حد فاز مماز مرحله فعال است. در اين محدوده به دنبال نقطه 69موتور و بيشترين حد پايين مربوط به ثانيه 

 از کمتر جهش درصد ،.3°هاي با حاشيه فاز بيشتر از ( ناحيه4برخوردار باشد. در شکل )کمترين درصد جهش و زمان صعود و زمان نشست ممکن 

پاسخ  سيردر محدوده پايدار اتوپايلوت رسم شده اند. اين نواحي با استفاده از بر sec  28و زمان نشست کمتر از sec .03  از کمتر صعود زمان ،%.6

باشد. چنانچه در اين شکل ديده ها را دارا تواند تمامي اين مشخصهنواحي مي اند. محدوده مشترک اينديل در نرم افزار متلب بدست آمدهپله توابع تب

اتوپايلوت موشک در  سب برايمي باشد، به عنوان يک انتخاب منا 045.و ثابت زماني  607اتوپايلوت ( که داراي بهره 607و  045.نقطه ) ،شودمي

( ناحيه مشترک پايداري براي طراحي اتوپايلوت کانال چرخ در لحظات 5همچنين در شکل ) هاي فراز )سمت( در طي مرحله فعال موشک است.کانال

 °حاشيه فاز بيشتر ازهاي با الا وجود دارد. در اين شکل ناحيهحساس مرحله فعال به مشخص شده است. در اين کانال در لحظه خاموشي کمترين حد ب

( را 101و  033.توان نقطه )نيز رسم شده اند و مي sec205  و زمان نشست کمتر از sec.038  از کمتر صعود زمان ،%.6 کمتر جهش ،درصد 25

 بعنوان يک طراحي مناسب براي اتوپايلوت کانال چرخ تعيين نمود.

             
   چرخ کانال در اتوپايلوت طراحي مناسب محدوده رسم – 5شکل    

 

 مقابله با اثر اغتشاشات و نويزهاي فرکانس بالا در عملکرد سيستم موشک .7
 

ها بستگي به فرکانس . استفاده از هر کدام از اين روشهاي گوناگوني وجود داردات و نويزها بر عملکرد سيستم روشبراي جبرانسازي اثر اغتشاش

 از نحوي به نماييمشود. در  روش اکتيو سعي ميدو روش اکتيو يا پسيو استفاده ميحذف اثر اين اغتشاشات از  اغتشاشات وارده خواهد داشت. جهت
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 براي توانمي مثال عنوان به. بکاهيم سيستم در آنها منفي اثرات از نتيجه در و دهيم کاهش را نوسانات اين حداقل يا و کنيم جلوگيري نوسانات بروز

. در روش پسيو ما به مقابله با خود نوسانات نمود تقويت را موشک سازه اسکلت يا و ساخت ترقوي را بدنه موشک، بدنه ارتجاعي نوسانات کاهش

 و موشک دم و نوک در واقع گره نقاط در هدايت بخش دو از استفاده. داشت خواهيم آنها منفي اثرات بردن بين از در سعي بلکه پردازيماغتشاشي نمي

ندادن استفاده از فيلترهاي الکترونيکي جهت عبور  پسيو هايروش از ديگر يکي. باشندمي جمله اين از موشک ثقل مرکز به هدايت بخش انتقال يا

 براي. است برخوردار کمي هزينه از و بوده اجرا قابل سهولت به روش اين. باشدمي هدايت و کنترل هايهاي اغتشاشي با فرکانس بالا به قسمتسيگنال

 برد از اين فيلترها به صورت زير است:پرکار و ساده نمونه يک. نمود استفاده توانمي گوناگوني فيلترهاي از منظور اين

 

𝑓(jω) =
1

1+(
2𝜉

𝜔𝑛
)𝑗𝜔+(

𝑗𝜔

𝜔𝑛
)2

                                                                                                                                                            

(14) 
ن در اين پژوهش از يک فيلتر پايين گذر مرتبه دوم با تقريب باترورث استفاده شده است.  باترورث در باند عبور بسيار هموار و آهنگ افت آ               

dB/dec ۰۲ -  خطي با تغييري غير ،گذرندهايي که از اين فيلتر ميسيگنال پاسخ فاز خطي نيست. بنابراين تغيير فاز )با تاخير(به ازاي هر قطب است. البته

هاي بالا رونده و پايين رونده پالس هاي لبهشود، زيرا مولفهفراجهش ايجاد ميفرکانس دارد. بنابراين اگر پالسي به فيلتر باترورث اعمال شود، در خروجي 

در فيلتر  تر است.آل نزديکي خود در باند عبور به حالت ايدهي فيلترهاي هم مرتبهرسند. فيلتر باترورث از همههاي متفاوتي به خروجي ميبا تاخير

 در فاز کاهش ميزان شود انتخاب( . – 1باترورث تاکيد بر رفتار پاسخ فرکانسي در باند عبور است. هرچه ضريب ميرايي اين فيلتر کمتر )در محدوده 

 مناسب مقدار عنوان به تواند مي 04. – 05. ميرايي ضريب. افزود خواهد قطع فرکانس در فيلتر بهره بر ولي بود خواهد کمتر مطلوب فرکانسي باند

 [ 16:]باشدمي زير صورت به دوم درجه باترورث تقريب تبديل تابع .گردد انتخاب ميرايي ضريب

 

𝐻(𝑠) =
1

(
𝑠

𝜔𝑛
)2+0.76(

𝑠

𝜔𝑛
)+1

                                                                                                                                                            

(15) 

)محدوده تغييرات  rad/sec 12-2هاي موجود در باند گردد که فرکانسمت طوري طراحي ميفرکانس قطع فيلتر براي کانال فراز و س               

باشند را از خود مي rad/sec 58هاي ارتعاش بدنه را که بيشتر از فرکانس طبيعي اين کانال در طي مرحله فعال پرواز( را بخوبي عبور داده ولي فرکانس

 گردد:وت اين کانال بصورت زير تکميل ميعبور ندهد. بنابراين اتوپايل

𝐺𝑐𝜃(𝑠) =
6.7(1+0.45𝑠)

1+(
0.76

35
)𝑠+(

𝑠

35
)2

                                                                                                                                                                

(16) 

 

 ضريب. باشد مي بدنه ارتجاعي نوسانات فرکانس و( سمت) فراز کانال در موشک طبيعي ايهفرکانس قطع فيلتر فوق دقيقا ما بين فرکانس                

در انتهاي مرحله  rad/sec 9در ابتداي پرواز تا  rad/sec  1از تقريبا چرخ کانال طبيعي فرکانس. است شده گرفته نظر در  036. برابر هم آن ميرايي

را بخوبي از خود عبور دهد. فرکانس ارتعاشات پيچشي بدنه  rad/sec .09 – 11 مورد نظر بايد باند فرکانسيفعال پرواز تغيير نموده است بنابراين فيلتر 

نمايد. البته تنها اغتشاش موجود در کانال چرخ در انتهاي پرواز تغيير مي .rad/sec 33در ابتداي پرواز تا  rad/sec 19405نيز بطور تقريبي از 

انال چرخ نيز مطابق زير تکميل فيلتر مورد نظر حداقل بايد قابليت حذف اين ارتعاشات را داشته باشد. بنابراين اتوپايلوت کارتعاشات پيچشي نيست و 

 گردد.مي

 

𝐺𝑐𝜑(𝑠) =
1.1(1+0.33𝑠)

1+(
0.76

100
)𝑠+(

𝑠

100
)2

                                                                                                                                                              

(17) 

 

 بکارگيري اتوپايلوت در سيستم حلقه بسته موشک .8

 
 گرديد، اشاره نيز قبلا که همانطور. پردازيمدر اين بخش به بررسي پاسخ پله و دياگرام بودي سيستم حلقه بسته با بکارگيري اتوپايلوت طراحي شده مي

 اين عملکرد بالستيک موشک آزادي درجه 6 سازي شبيه از حاصل نتايج. است گرديده طراحي مناسب بطور فعال مرحله کل براي اتوپايلوت اين

8thSASTech.khi.ac.ir


 

 

 

لي جهت حفظ اختصار در اين پژوهش براي تحليل عملکرد آن تنها به بررسي پاسخ پله و دياگرام بودي و ،[17] نمايندمي تاييد کاملا را اتوپايلوت

 دياگرام و پله پاسخ دهنده نشان ترتيب به( 7) و( 6) هايشکل. پردازيماز مرحله فعال )بخش ناپايدار سيستم حلقه باز( مي 69سيستم حلقه بسته در ثانيه  

. باشدمي نشست زمان و صعود زمان جهش، درصد نظر مورد هايمحدوده شدن برآورده بيانگر سيستم پله پاسخ. باشنديه ميثان اين در هاکانال بودي

بخوبي  rad/sec 11و در کانال چرخ تا فرکانس rad/sec12 فرکانس تا( سمت) فراز هاکانال در سيستم فرکانسي باند( 7) شکل طبق بر همچنين

 کاسته کمي بسته حلقه سيستم پايداري و فاز اشيهح ميزان از شودبالا  در اتوپايلوت باعث مي هايحفظ شده است و از حساسيت سيستم در فرکانس

 .دشو

 

 
 (Pitch-Yaw)کانال فراز و سمت                                                                                  (Roll)کانال چرخ                                                                                

 

 96 ثانيه در بسته حلقه سيستم هاي کانال پله پاسخ – 9شکل 

 

 
 (Pitch-Yaw(                                                                                   کانال فراز و سمت)Rollکانال چرخ)                                                               

 

 96بسته در ثانيه  -فرکانسي حلقه: پاسخ 7شکل شماره 

 

 گيرينتيجه .9
                                                                                                                         

 افزايش موجب و گرفته قرار مدار در سري صورت به کنندهکنترل اين. است شده استفاده PD) (گيردر اين مقاله، در ابتدا از کنترل کننده تناسبي مشتق

 در شدت به شود،مي وارد کنترل حلقه به گيرير هنگام اندازهد همواره که بالا فرکانس در نويز که حالي در ،است شده بسته حلقه سيستم پايداري
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مقابله با دفع نويزها  و  منظور به باترورث تقريب با دوم مرتبه گذر پايين فيلتر يک از مشکل اين رفع براي که شده تقويت کنندهکنترل اين خروجي

 را منجر گرديد. طراحيکه اهداف  گرفتيم بهره پيشگيري از تاثير اغتشاش با فرکانس بالا،
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