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• In this article, the integrated 

guidance and control model has 
been investigated, which has many 
advantages over the usual mode.  

• The design of proportional, 
integrator, derivative, and fuzzy 
controllers is designed with particle 
swarm optimization algorithms and 
genetics. 
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The missile guidance and control system consists of three subsystems: 
navigation, guidance, and control. These sub-systems are responsible for 
the calculation of the deviation of the guided vehicle from the desired path 
to determine the appropriate acceleration command to compensate for 
the deviation and track the acceleration and direction of the missile 
toward the target. In the usual methods of designing the guidance and 
control system, each of the guidance and control subsystems is designed 
separately, assuming an ideal subsystem. In the integrated guidance and 
control approach, the guidance law is developed separately and tested 
with the assumption of an ideal autopilot. The autopilot is also designed 
independently and is tested with the assumption of ideal guidance law. 
This article describes the process of designing and simulating the function 
of proportional, integral, derivative, and optimal fuzzy controller, which is 
created to guide the missile in a two-dimensional problem of minimizing 
the impact time and the distance to the target. In the optimal fuzzy hybrid 
controller, Mamdani-type fuzzy controller parameters (including input 
and output membership functions, fuzzy reasoning rules, and input and 
output gains) are set by solving an optimization problem. Next, the 
parameters of the proportional-integral-derivative controller of the 
parallel type are also determined by solving the non-convex optimization 
problem and it is shown that this type of controller with optimal 
parameters will provide an optimal guide to the missile.  
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ناوبر زیرسیستم  سه  از  موشک  کنترل  و  هدایت  تشکیل    هدایت  ،ي سیستم  کنترل  و 
شونده  ها به ترتیب محاسبه مقدار انحراف وسیله هدایتشود. وظیفه این زیر سیستممی

شتاب و    یابیجبران انحراف و رد  ياز مسیر مطلوب، تعیین حرکت یا شتاب مناسب برا 
روش  در  است.  هدف  سمت  به  موشک  و    يهاجهت  هدایت  سیستم  طراحی  معمول 

زیرسیستم از  یک  هر  به   يهاکنترل،  کنترل  و  ایده هدایت  فرض  با  و  جداگانه  آل  طور 
می طراحی  دیگر  زیرسیستم  هدابودن  رویکرد  در  کنترل    تیشود.  قانون    کپارچه،یو 

ایده   افتهیر جداگانه توسعه طوهدایت به  .  شود ی آل بودن خودخلبان آزموده مو با فرض 
آل بودن قانون هدایت آزموده  و با فرض ایده   شدهی طور مستقل طراحخودخلبان نیز به

  ،یتناسب  کنندهعملکرد کنترل  يسازهیو شب  یروند طراح  حیمقاله به تشر  نیشود. امی
مسئله   کیموشک در    تیمنظور هداکه به   پردازدیم   نهیبه  يو فاز   یمشتق  ،یرگانتگرال 

ا  يسازنهیکمدوبعدي   تا هدف  فاصله  و  برخورد  کننده است. در کنترل   جادشدهیزمان 
فازکنترل   يپارامترها   نه،یبه  يفاز  یبیترک توابع عضو  ینوع ممدان  يکننده    ت ی (شامل 

حل    قی) از طریو خروج  يورود  يهابهره   زیو ن  ياستدلال فاز  نیقوان  ،یو خروج  يورود 
به  کی پارامترهااندشده میتنظ  يسازنهیمسئله  ادامه،  در  تناسبکنترل   ي.  -یکننده 

  شده یینتع نامحدب    يسازنهیبه کمک حل مسئله به  زین  ينوع مواز  ریگمشتق -یانتگرال
  نه یبه  تیقادر به هدا  نهیبه  يکننده با پارامترهانوع کنترل   نیکه ا  شودی و نشان داده م

 موشک خواهد بود. 

 : هاکلیدواژه 
 موشک 

 هدایت و کنترل 
 کنترل بهینه 
 کنترل فازي 

 کنترل تناسبی، انتگرال گیر، مشتقی 
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 مقدمه -1

ناوبرتیهدا  يعملکردها کنترل   ي،  اشکال    يبرا  1و  همه 
است.    یاتیحها،  موشک   ازجمله  فضایی   و  ییهوا  هینقل  لیوسا

ا عمل،   لهیوس  یک  مانور  يبرا  يسر   صورتبهتوابع    ن یدر 
  GNC  توابع  از  کیهر  فیتعر  هب . ابتداکنند باهم کار می  هینقل

می از    با ي  ناوبرشود.  پرداخته  که   گیرياندازهاستفاده 
می  گرهاحس (بردار ها  موشک  یفعل  تی وضعدهند،  انجام 

می  حالت) تعیین  هدایت،  را  را جهت    وشتاب  کند.  موشک 
هدفمطلوب    ریمسبراي   سمت  براتیوضع  ریمس  ا ی  به   ي ، 

فعل  آ  ی زمان  می  نده یو  مشخص  و    ،کنترلکند.  را  شتاب 
ردیابی می هدف  به سمت  موشک  مقاله  جهت  این  در  کند. 

بر مسئله   است.    هدایت  بر تمرکز  کنترل موشک  بر  و  فرض 
باعث    درنتیجهکند و  عمل می  درستیبه  ياست که ناوبر  نیا

مسمی میپرواز    ریشود  تعیین  کنترل  و  هدایت  کنند.  را 
ناوبر  یدستورات  هدایت حالت  بردار  از  استفاده  با  به    يرا 

می ارائه  سپس  کنترل   موشک  عملگربه    کنندهکنترلدهد، 
وضعمی  فرمان تا  داده  ناوبر  تیدهد  هدایت  که  دستوري  ي 

، مانند شکل  است  مرسومکند. در حال حاضر    یابیرداست را  
) و بالعکس توسعه  اتوپایلوتجدا از کنترل (  کاملاً   ، هدایت 1
در مورد    ی هاي فنو مقاله  یدرس  يهاهمه کتاب  باً یر. تقابد ی
 . ]1[ اندپرداخته به آن  ترتیباینبه موضوع  نیا

 

 .سه حلقه لوت یاتوپا ینمودار بلوک ):1شکل (

الگور  یبرخ هداتمیاز    گیريرهبه    تنهانهتر  شرفته ی پ   تیهاي 
می زاوابندی دست  بلکه  در   گیريره  2برخورد   هی،  موشک 

ن را  برخورد  می  زیهنگام  احالبااینکنند.  کنترل  همه   نی، 
رتم یالگور مثلث  شهیها  مفهوم  تغ  دارند  3برخورد   در   رییکه 

د می  گیرره  نیب  4دیخط  حداقل  به  را  هدف  در  و  رساند. 
 

1 GNC 
2 impact angle 
3 Collision  triangle 
4 line-of-sight 

ي،  ریدرگ  کینماتیبا استفاده از سهدایت  ساختار چند حلقه،  
تثببدنه    کینامیداتوپایلوت    کهدرحالیشود  می  ایجاد  تیرا 

  ن یکند. ارا دنبال می  هدایتتوسط    شدهارائهکند و شتاب  می
کنترل    کی  امر حلقه  در می  جادیا  درپیپیساختار  که  کند 

داخل حلقه  (  يپهنا   يندهایفرا  یآن  بالا  و  اتوپایلوتباند   (
خارج پا   ي پهنا  يندهایفرای  حلقه  را    )تی(هدا  نییباند 
می می  طوربهها  حلقهکند.  کنترل  توسعه  و    ابند ی جداگانه 

آل  دهیا  ستمیس  یشوند. اگر عملکرد کلمونتاژ می  باهمسپس  
ز دوباره    يتکرار   صورتبهو    جداشدهها  ستمیس  رینباشد، 

امی  یطراح مهندسان    رایز،  است  يتکرار  ندیفرا  نیشوند. 
 یخود طراح  قبلی   هاي خود را بر اساس مفروضاتطرح  د یبا

  یبخش  تیرضا  ج یباشد و نتا  نهیتواند پرهزمی  کار   ن یکنند. ا
بازخورد   زانیساختار م  نیا   گری کند. مشکل دنمی  نیرا تضم

 است. ت یبه موفق یابیدست يبرا موردنیاز

 کپارچهیو کنترل  هدایت -1-1

و کنترل    هدایت،  مرسومسه حلقه    اتوپایلوتساختار    برخلاف
آن    کپارچهی  یچارچوب  کی  IGC(5(  کپارچهی در  که  است 

 صورت بهباشند،    هم   ازمستقل  آنکه    جايبه  و کنترل  تیهدا
هم درون  می  یکپارچه  گرفته  نظر  ددر  بلوك   اگرامی شود. 

IGC  است شدهدادهنشان  2در شکل. 

 
 . )IGC( کپارچهیو کنترل   تیهدا  اگرامیبلوك د ):2شکل (

در  آن  ییتواناها  IGC  تیمز بها  تعاملات  از    نیاستفاده 
هداستمیرسیز است.    ت یهاي  کنترل  با    IGCو  دارد  قصد 

کنترل،   تیهدا  يندهایفرا  نیب  افزاییهماز    گیريبهره و 
  ی، برخIGCبه ساختار  . بسته  دهد  ش یرا افزا  موشکعملکرد  

اضاف  يرهایمس س  ی بازخورد  در  ا  ستمیرا  پرواز    جادیکنترل 
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دارند.    ازی ن  يبه مقدار کمتر  گرید   یبرخ  کهدرحالیکنند،  می
دادن     ل یپتانس  IGCواحد    ستمیس  ک یدر    G&Cقرار 

سازي پارامترها  نه یبه  رایز  ؛ بخشدسازي آن را بهبود می نه یبه
شود  میمستق  طوربهتواند  می هز.  انجام  شامل   نهیتوابع 

نسبی نزدیک شدن عملکرد مانند سرعت    يدیکل  يپارامترها
زاودی دخط    زاویه،  موشک و هدف پارامترهاي    برخورد  هی،  و 

دسترس    آسانیبهکه    بسیاري اکنون ستندین  اتوپایلوتدر   ،
هستند.    میمستق  طوربه دسترس  سازي کپارچهی  بادر 
تواند بدون خطر محدود شدن توسط می  IGC  کی،  ستمیس
را،    شدهطراحی   کارانهمحافظه  اریبس  که  مؤلفه  کی

دهد که  رخ می  ی اغلب زمان  محدودیت  ن یا.  سازي کندنه یبه
از    گرید   یکی.  اندشدهطراحیمستقل    طوربهها  ستم یس  ریز

استم یس  نیا  يایمزا که    نیها  بازخورد  از    توانمیاست 
ک  يکمتر  گرهايحس به    رداستفاده  همچنان    حلراهو 

رس حلقه   کههنگامی.  دیمناسب  استفاده    درپی پیهاي  از 
چندمی پاسخ  نیشود،  و  داخلدستور  حالت    يبرا  یهاي 

 ن یاز ا  کیاست. هر    موردنیازهاي خطا  گنالیبندي سفرمول
نحلقه  طر  از یها  از  حالت  بازخورد    ا ی  گیرياندازه  قیبه 

دارند.   و    اندشدهتعریفتر  ساده  IGCهاي  ستمیسمشاهده 
ا به  ن  ن یلزوماً  ا  از یامر  عمل،  در  می  نیندارند.  هم  امر  تواند 

باشد.    د یعملکرد مف  ازنظرو هم    نهیدر هز  جوییصرفه   ازنظر
امثالعنوان به عمل  خوبیبهپذیري  انعطاف  ن ی،    ی به مشکلات 

کمک   گنالیاختلال در س ای  GPSهاي محروم از  طیمانند مح
نمونهمی از  کند.  را    تیهدا   افزایی هماي  با    توانمیو کنترل 

نمودارها گرفتن  نظر  کنترل   ت یهدا  ستمیس  ی بلوک  ي در  و 
معمولموشک  شکل  IGCو    یهاي  در  افتی  2و    1هاي  در   .

چرخش    زانیاز م  یاطلاع   چی ه  تیمتداول، قانون هدا  کردیرو
  فقط هدایت  در عوض،  ،  ندارد  را  موشک  به  واردشده   شتاب   ای

درگ  ینسب  تیموقع سرعت  می  ير یو  کاهش  را  با  داند. 
تغ-محدوده  به    راتییهدف،  منجر  هندسه  در  کوچک 

می بزرگ  شتاب  میدستورات  که  محدوده  شود  از  تواند 
تواند  نمی اتوپایلوت، نیعلاوه بر ا. فراتر رود اتوپایلوتعملکرد 

  رایکند، ز  میتنظ  ینسب  يریدرگ  کینماتیخود را بر اساس س
را    نیا هاي  ستم یس  درنتیجهد.  کننمی  دریافت اطلاعات 

G&C  پا  يبرا  ی معمول کردن  به    يداری بهبود    ثابت کوچک 
متک  اتوپایلوت  زمانی  ممکن  حد  ی  زمان   ثابت هستند.    یتا 

از دست دهی هاي  ستمیرا در س  تا هدف  1اتوپایلوت، فاصله 
G&C  ستمی. س]2[  کندمی  یمعمول طراح  IGC  هاي  چالش

دارد.   را  خود  سدهیچیپ   هاآنخاص  از  سنتستمیتر    ی هاي 
و   هستند.  گران  یمحاسبات  ازنظرهستند  ادرگذشتهتر    نی، 

آنالوگ و    ي از مدارها  فردمنحصربهاستفاده    لیبه دل،  کردیرو
د محاسبه  با  حالبااینبود.    رممکنیغ   تالیجیعدم   ،

گذشته،    شده انجامهاي  شرفتیپ  دهه  چند  هاي  پرندهدر 
 .  ها ندارندروش نیا يبرا يادیز ینگران گرید يامروز
  3وئهیو    2نیبا ل  کپارچهیو کنترل    تیهدا  نهیدر زم  قاتیتحق

سال   شد.    1988در  را    ییکا یآمر  GNCشرکت    هاآنآغاز 
مقاله  .  کردند   تأسیس از    IGC،  ها آن  1992در  استفاده  با 

 تئوري  کردیاز رو  هاآن  .]3[   شد   نیتدو   4يباز  ينظر  کردیرو
زمان    يباز آن  در  که  کردند  گسترده    طوربهاستفاده 

  ک ی،  ] 4[سندگانیاز نو  یک ی،  5کلوتیرقرار گرفت.    موردمطالعه
معادله    غیرخطی  کنندهتنظیم از  که  به ریکاتی  را  وابسته 
درSDRE(6(  حالت روش   این.  دکر  وتحلیلتجزیه  ]5[  ، 

 در  اتوپایلوتو    ] 6[  در  هدایتسپس در جهت توسعه قانون  
موفق   ]7[ با  شد.  گرفته  کار  از    کلوتیر  تیبه  استفاده  با 

SDREم ی، ترم]9[  در  8و پالمبو  ] 8[  و همکاران. در  7، منون  
انتخاب کردند.    IGC  ستمیس   ک یرا به سمت    SDRE  کیتکن

] اما    یمشابه   کردیرو  پلومبو]،  9در  بر   IGCدارد،  را  خود 
پو  اتوپایلوت  کیاساس   با    ایمعکوس    ستمیس  کیهمراه 

امی  گذاريپایهمطلوب    تیهدا شامل    نیکند.    کیمطالعه 
پو  9کارلو مونت  وبرگشترفت  شیآزما   ي خطا  یی ایبا 

نت  بینانهواقع  گیرياندازه او  معادله    ردیگمی  جهیبود.  که 
حالتریکاتی    لیفرانسید به    ن یانگیم  طوربه  IGC   وابسته 

ب می  31تا    23  ن یفاصله  دست  از  را  سال  درصد  در  دهد. 
سوئ2004 منون،  واد  10دوكی،  تکن11يو  کنترل   کی، 

در  غیرخطی را  گسسته  زمان  ا  سهیمقا  ]10[  و    ن یکردند. 
 

1 Miss distance 
2 Lin 
3 Yueh 
4 game-theoretic 
5 Cloutier 
6 State-Dependent Riccati Equation  
7 Menon 
8 Palumbo 
9 Monte-Carlo 
10 Sweriduk 
11 Vaddi 
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خطها  تکنیک  روش یروش  گسسته،  زمان  بازخورد  سازي 
روش بازگشت    کیوابسته به حالت گسسته و    ریکاتی معادله  

بود گسسته  زمان  گسسته  عقب  سال  .  به    کی،  2006در 
واد  يباز  ينظر  کردیرو منون،  اولما  يتوسط    ] 11[  در  1ریو 

با جرم متحرك مدل    شدهفعال  ستمیس  کیارائه شد. در آن،  
س کنترل    تیهدا  ستمیشد.   عنوان بهافق محدود    کپارچهیو 

بدتر  محدودشده  لیفرانسید  يباز  کی اختلالات    نیتوسط 
ا ثابت کرد،    ن یا  سنجیامکانمطالعه    ن یارائه شد.  را  مفهوم 

در سال    نینشد. همچن  سهی مقا   گرید   هیپا  ستمیس  کیاما با  
رو2006 مجدد  کردی،  هوانگ   2برگشت  تهک  3توسط   در  4و 

شد.    ]12[ طر  IGCخلاصه،    طوربهارائه  هاي  روش  ق یاز 
معادله  يباز  یهنظر  کردیرو  ازجمله  یمختلف وابسته   ریکاتی ، 

  بعدي  کردیاست. رو  شدهبررسی  بازگشت به عقببه حالت و  
به   از    IGCنسبت  استفاده  و 5توسط هارل  ] 13[  در  SMCبا 

کنترل6شنانیبالاکر از  استفاده  لغزش  با  دوم    یحالت  مرتبه 
شد   )TSM(  7نالیترم سال  ارائه  در  و 8وانگ  2019. 

برا توانا  نکهیا  يهمکاران  به   جانبههمهحمله    یی موشک 
 هیبا زاو کپارچهیو کنترل  تیروش هدا ک، ی] 14[ ابد یدست 

رساندن به    بیآس  ییبهبود توانا  يبراضربه محدود ارائه کرد.  
همکاران و  او  ی ]15[  هدف،  هدا  ک،  کنترل   تیقانون  و 

محدود   کپارچهی برا  هیزاو  تیبا  مشکل    يضربه  با  مقابله 
طراح  گیريره ناشناخته  مانور  با    يبراکرد.    یاهداف  مقابله 

ستیمحدود در  محرك  اشباع  واقع ستم یهاي  مایهاي  و    9، 
هدا  کی   ]16[  همکاران کنترل    تیقانون  با   کپارچهیو  را 

پو سطح  کنترل  از  پسا،  یاستفاده  شبکه 10گامکنترل  و 
استشل کنترل مود  کرد.    یبررس  ی قیتطب  یعصب و میشل و 

کامل بررسی   طوربه اي یکپارچه  لغزشی را براي مدل صفحه 
روش.  ] 17[  کردند موشک،   تیهدا  ی سنت  يهادر  کنترل  و 

فاوت در  مت  ندیدو فرآ  عنوانبهو کنترل    تیهدا  ي هاستم یس

 
1 Ohlmeyer 
2 backstepping 
3 Hwang 
4 Tahk 
5 Harl 
6 Balakrishnan 
7 Terminal second-order slidng mode 
8 Wang 
9 Ma 
10 backstepping 

م گرفته  حلقه   کی  عنوانبه  تیهدا  ستمیس.  شوند ینظر 
ا  یشتاب ،  است  شدهطراحی  یرونیب کند که توسط  می  جادیرا 

داخل  اتوپایلوت مشودمی  یابیرد  یحلقه  و  در  ،  بدون  عمولاً 
ب  تینظر گرفتن اطلاعات موقع موشک و هدف    نیو سرعت 

شدن   ترکوچک،  حالبااین.  ]19  و  18[  شودمی  یطراح
نسب تغ  ن یب  ی فاصله  و  هدف  و  هندسه    ع یسر  رییموشک 

  ی و حت  ستمیممکن است منجر به کاهش عملکرد س  ینسب
طراح روش  از   منظوربهشود.    ي جداساز  یشکست  اجتناب 

طراحیکاست  نیا کنترل    تیهدا  یها،  توسط   کپارچهیو 
داخل   است   قرارگرفته  موردبررسی  المللیبینو    یمحققان 

]20[  . 
یکپارچه   25در طی   کنترل  و  هدایت  به  محققان  که  سالی 

پرداخته  کنترلی  موشک  و  هدایت  سناریوهاي  طراحی  اند، 
وابسته به  ریکاتی  معادله  متفاوتی، مانند رویکرد نظریه بازي،  

را  حالت عقب  به  بازگشت  در  اندداده  قرار  موردبررسی،   .
ی  بشبکه عصهاي اخیر نیز، طراحی کنترلر مودلغزشی و  سال

که    موردتوجه است  و    تیهدابه    توانمی  ازجملهگرفته 
محدود  کپارچهیکنترل   عصبو    ضربه  هیزاو  ت یبا    یشبکه 

 ی اشاره کرد. قیتطب
طراحی کنترلر تناسبی، انتگرالی، مشتق گیر و    در این مقاله
سازي،  بهینه   هايالگوریتم  در است.    پیشنهادشده فازي بهینه  
الگوریتم ازدحام ذرات  از  ژنتیک و    با است.    شدهاستفادههاي 

این   توانمیها  سازيبه شبیه   توجه از  استفاده  نشان داد که 
به و  پیشنهادي  کنترل کنترلرهاي  و  هدایت  مدل  کارگیري 

و    ،توانمییکپارچه   هدف  با  موشک  نهایی  برخورد  فاصله 
 زمان برخورد را کاهش داد. 

 ریاضی  سازيمدل -2

براي   -سناریوي درگیري موشک هدف شامل تلاش موشک 
است  گیريره مسیر  جهت  تغییر  طریق  از  هدف  در .  یک 

براي   از حسگرهاي داخل موشک  یابی،  حین هدایت آشیانه 
شود. شرایط  هدایت تا زمانی که برخورد رخ دهد استفاده می

 اولیه این سناریو شامل سه فرض اصلی است.
 است. آمیزموفقیتهدایت میانه مسیر  •
سرعت موشک و هدف در مسیر برخورد نزدیک به  •

 هم است. 
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موشک   • نسبی  سرعت  برخورد  لحظه  هدف  -در 
صفر خواهند شد. هندسه این سناریو درگیري در  

مقاله  است.  شدهدادهنشان    3  شکل این  از   ،هدف 
به مناسب  کنترلري  رهطراحی  دقیق منظور  گیري 

ازاین بود.  خواهد  مسئله  هدف  بیان  به  ابتدا  رو، 
موشک موضوعات  -درگیري  تمام  شامل  که  هدف 

سازي دقیق ازجمله سینماتیک موردنیاز براي مدل
دینامیک موشک، مدل  کنترل   درگیري،  و  هدایت 

ره  استراتژي  است،  یکپارچه،  هدایت  و  گیري 
 شود.میپرداخته 

 
 .]21[ يریدرگ کینماتیس ):3شکل (

که در آن  شود میدر نظر گرفته  3در شکل  هندسه درگیري
نسبت را  به موشک مشخص   بردار خط دید، موقعیت هدف 

اندازهمی ثابت  مختصات  سیستم  از  اگر  استفاده  کند.  گیري 
و هدف   𝑟𝑟𝑀𝑀  شود، رابطه نسبی بین بردارهاي موقعیت موشک

𝑟𝑟𝑇𝑇 21[ شودنوشته می 1معادله  صورتبه.[   
)1( 𝑟𝑟𝑇𝑇 =  𝑟𝑟𝑀𝑀 −  𝑟𝑟𝑇𝑇/𝑀𝑀 

مشتق از  با  نسبی    1  معادلهگیري  رابطه  زمان،  به  نسبت 
آیند. همچنین علاوه بر  می  دست  بهها نیز  ها و شتابسرعت

مختصات اصلی که بیان شد، براي ردیابی بهتر یک سیستم  
چرخشی   سینماتیک    𝜔𝜔، 𝑛𝑛، 𝑟𝑟مختصات  این   موردنیازبراي 

است. این سیستم مختصات روي موشک ثابت است و فرض 
امتداد خط دید   این است که محور اصلی آن همیشه در  بر 

  ثابت  اینرسی سبت به مرجع ن این سیستم ،بنابراین؛ قرار دارد
𝑍𝑍، 𝑌𝑌، 𝑋𝑋  معادلات سرعت و شتاب نسبی    درنتیجهچرخد.  می

 ]. 21[  شوند می  3و  2معادلات  صورتبه
)2( 𝑣𝑣𝑇𝑇 − 𝑣𝑣𝑀𝑀 =  �̇�𝑟�̂�𝑟 + 𝑟𝑟Ω𝜔𝜔𝑛𝑛� 

)3( 
𝑎𝑎𝑇𝑇 − 𝑎𝑎𝑀𝑀 = ��̈�𝑟 − 𝑟𝑟Ω𝜔𝜔2��̂�𝑟

+ �𝑟𝑟Ω�̇�𝜔 − 2�̇�𝑟Ω𝜔𝜔�𝑛𝑛�
+ 𝑟𝑟Ω𝑟𝑟Ω𝜔𝜔𝜔𝜔� 

معادلات   هدف   𝑟𝑟،  3  و  2در  و  موشک  نسبی                فاصله 
Ω𝑀𝑀و   =  �̇�𝑟    .نرخ تغییرات زاویه خط دید موشک هدف است

 .  ]21[شودنوشته می 4صورت معادله به Ω�̇�𝜔همچنین 

)4( Ω�̇�𝜔 =  
𝑣𝑣�̇�𝑛
𝑟𝑟
−  
𝑣𝑣𝑛𝑛�̇�𝑟
𝑟𝑟2

 

معادلات   ترکیب  متغیرهاي    4الی    2با  گرفتن  نظر  در  و 
درگیري سینماتیک  حالت  فضاي  معادلات  مناسب،   حالت 

 .  ]21[ شوندارائه می 5صورت معادله به

)5( �

�̇�𝑟
�̇�𝑣𝑟𝑟
�̇�𝜆
�̇�𝑣𝑛𝑛

� =  

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝑣𝑣𝑟𝑟
𝑣𝑣𝑛𝑛2

𝑟𝑟
𝑣𝑣𝑛𝑛
𝑟𝑟

−𝑣𝑣𝑟𝑟𝑣𝑣𝑛𝑛
𝑟𝑟 ⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

+ �

0 0
−1 0
0 0
0 −1

� �
𝑎𝑎𝑀𝑀𝑟𝑟
𝑎𝑎𝑀𝑀𝑛𝑛

� +

⎣
⎢
⎢
⎡

0
𝑎𝑎𝑇𝑇𝑟𝑟
0
𝑎𝑎𝑇𝑇𝑛𝑛⎦

⎥
⎥
⎤
 

𝑥𝑥به شکل    5معادله   = 𝐴𝐴(𝑥𝑥) + 𝐵𝐵𝐵𝐵 + 𝜌𝜌    که بردار   𝑥𝑥است 
 اغتشاش است. اگرچه این معادله  𝜌𝜌بردار کنترل و    𝐵𝐵حالت،  

می  طوربه توصیف  را  درگیري  سینماتیک  اما  دقیق  کند، 
می نادیده  را  موشک  یکدینامیک  و  کنترل گیرد   بردار 

می ایجاد  سینماتیک  همان.  کندغیرعملی  در  که  طور 
یک هدف    گیريره درگیري نشان داده شد، یک موشک براي  

داشته باشد. براي موشکی که    𝑎𝑎𝑀𝑀𝑛𝑛  در حال مانور باید شتاب
اتمسف بدنه،  درون  مناسب  چرخش  دارد،  قرار  زمین  ر 

ترین عمل، براي ایجاد شتاب به موشک است. موشک با مهم
چرخش این  از  میاستفاده  را  ها  هدف  تعقیب    خوبیبهتواند 

مانورهاي و  کند هدف    کند،  خنثی  دینامیک   ؛را  بنابراین، 
باید   چرخشی  در   طوربهموشک  شود.  مدل    4  شکلدقیق 

نمایش   سیستم  آن    شدهدادهدینامیک  در  که  ,𝑥𝑥است  𝑧𝑧 
بدنه،   به  متصل  مختصات  به   𝑈𝑈سیستم  متصل  اولیه  محور 

محور اولیه متصل به همان چارچوب مرجع اینرسی    𝑋𝑋بدنه،  
درگیري سینماتیک  در  که  می است  زاویه استفاده  شود. 

گیري این  ، جهت𝜃𝜃، و زاویه اوج  γ، زاویه مسیر پرواز  𝛼𝛼حمله  
کنند. در  هاي مختصات را نسبت به یکدیگر دنبال میسیستم 

 Fمنجر به نیروي آیرودینامیکی    𝛼𝛼 این سناریو، زاویه حمله  
می موشک  فشار  مرکز  در  بدنه  اینروي  سپس  نیرو   شود. 

نیروها  مجموعه   صورتبه از  یک گشتاور𝐹𝐹𝑥𝑥 ,𝐹𝐹𝑧𝑧 اي  در 𝑀𝑀   و 
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می داده  نمایش  جرم  موشک    .شودمرکز  دینامیک  معادلات 
  در نظر گرفت   6صورت معادله  به  توانمیحالت را    فضاي  در
]17[ . 

)6 ( 

�
�̇�𝛼
�̇�𝑞
�̇�𝜃
� =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝑞𝑞�𝑆𝑆
𝑚𝑚𝑈𝑈0

𝐶𝐶𝑧𝑧𝑧𝑧 1 0

𝑞𝑞�𝑆𝑆𝑆𝑆
𝐼𝐼𝑦𝑦𝑦𝑦

𝐶𝐶𝑚𝑚𝑧𝑧
𝑞𝑞�𝑆𝑆𝑆𝑆2

𝐼𝐼𝑦𝑦𝑦𝑦2𝑈𝑈0
𝐶𝐶𝑚𝑚𝑚𝑚 0

0 1 0⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

�
𝛼𝛼
𝑞𝑞
𝜃𝜃
�

+

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡
𝑞𝑞�𝑆𝑆
𝑚𝑚
𝐶𝐶𝑧𝑧𝑧𝑧

𝑞𝑞�𝑆𝑆𝑆𝑆
𝐼𝐼𝑦𝑦𝑦𝑦

𝐶𝐶𝑚𝑚𝑧𝑧

0 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎤

𝛿𝛿 

 
پایداري    𝐶𝐶𝑚𝑚𝑚𝑚و     𝐶𝐶𝑚𝑚𝑧𝑧و   𝐶𝐶𝑧𝑧𝑧𝑧  ،6در معادله   و     𝐶𝐶𝑧𝑧𝑧𝑧مشتقات 

𝐶𝐶𝑚𝑚𝑧𝑧  اند.  مشتقات کنترل 
و  درگیري  سینماتیک  ترکیب  با  یکپارچه  درگیري  مدل 

می استخراج  موشک  بین دینامیک  واسطه  که  شود 
معادله   در  موشک  جانبی  شتاب  دینامیک،  و    7سینماتیک 

 . ]17[است
)7( 𝑎𝑎𝑀𝑀,𝑧𝑧 =  

𝑞𝑞�𝐴𝐴
𝑚𝑚

(𝐶𝐶𝑧𝑧𝑧𝑧𝛼𝛼 + 𝐶𝐶𝑧𝑧𝑧𝑧𝛿𝛿) 

معادله    درنتیجه فرم  به  سیستم  این  خواهد    8معادلات 
 .  ]17[شد

 
)8( 
 

⎝

⎜
⎜
⎜
⎛

�̇�𝑟
𝑣𝑣�̇�𝑟
�̇�𝜆
𝑣𝑣�̇�𝑛
�̇�𝛼
�̇�𝑞
�̇�𝜃 ⎠

⎟
⎟
⎟
⎞

=

⎝

⎜
⎜
⎜
⎜
⎜
⎜
⎜
⎜
⎜
⎛

𝑣𝑣𝑟𝑟
𝑣𝑣𝑛𝑛2

𝑟𝑟 +
𝑞𝑞�𝑆𝑆
𝑚𝑚 𝐶𝐶𝑧𝑧𝑧𝑧𝛼𝛼 sin (𝜆𝜆 − 𝜃𝜃)

𝑣𝑣𝑛𝑛
𝑟𝑟

−𝑣𝑣𝑛𝑛𝑣𝑣𝑟𝑟
𝑟𝑟 +

𝑞𝑞�𝑆𝑆
𝑚𝑚 𝐶𝐶𝑧𝑧𝑧𝑧𝛼𝛼 cos (𝜆𝜆 − 𝜃𝜃)
𝑞𝑞�𝑆𝑆
𝑚𝑚𝑈𝑈0

𝐶𝐶𝑧𝑧𝑧𝑧𝛼𝛼 + 𝑞𝑞

𝑞𝑞�𝑆𝑆𝑆𝑆
𝐼𝐼𝑦𝑦𝑦𝑦

𝐶𝐶𝑚𝑚𝑧𝑧𝛼𝛼 +
𝑞𝑞�𝑆𝑆𝑆𝑆2

𝐼𝐼𝑦𝑦𝑦𝑦2𝑈𝑈0
𝐶𝐶𝑚𝑚𝑚𝑚𝑞𝑞

𝑞𝑞 ⎠

⎟
⎟
⎟
⎟
⎟
⎟
⎟
⎟
⎟
⎞

+

⎝

⎜
⎜
⎜
⎜
⎜
⎛

0
0
0
0

𝑞𝑞�𝑆𝑆𝑆𝑆
𝑚𝑚 𝐶𝐶𝑧𝑧𝑧𝑧
𝑞𝑞�𝑆𝑆𝑆𝑆
𝐼𝐼𝑦𝑦𝑦𝑦

𝐶𝐶𝑚𝑚𝑧𝑧

0 ⎠

⎟
⎟
⎟
⎟
⎟
⎞

𝛿𝛿 +

⎝

⎜
⎜
⎜
⎛

0
𝑎𝑎𝑇𝑇𝑟𝑟

0
𝑎𝑎𝑇𝑇𝑛𝑛

0
0
0 ⎠

⎟
⎟
⎟
⎞

 

معادله    توانمیرا    8معادله   فرم  که    9به  کرد    𝑑𝑑بیان 
 .  ]17[وارد به سیستم است اغتشاش

)9( �̇�𝑥 = 𝑎𝑎(𝑥𝑥, 𝑡𝑡) + 𝐵𝐵𝛿𝛿(𝑡𝑡) + 𝑑𝑑 
𝑦𝑦 = 𝑣𝑣𝑛𝑛 

 
 . ]17[ دینامیک موشک ):4شکل (

 کننده کنترل طراحی  -3

فاصله موشک    𝑟𝑟دهد که  هدف زمانی رخ می-برخورد موشک
مقدار   از  کمتر  به  هدف  یابد،    𝑟𝑟ℎ𝑖𝑖𝑖𝑖تا  |𝑟𝑟|)کاهش  < 𝑟𝑟ℎ𝑖𝑖𝑖𝑖)  

و   لازم  گرفته    کارآمدشرط  نظر  در  هدف  با  برخورد  براي 
رسد. با  منطقی به نظر می  کاملاً شود. این شرط در عمل  می

است   ظاهرشده در معادلات حالت در مخرج    𝑟𝑟 اینکهتوجه به  
شبیه  براي  مطلوبی  مقدار  آن  شدن  صفر  شرط  سازي پس 

ناپایدار خواهد شد.  نمی این حالت سیستم  در  باشد چرا که 
  باشد می  10  معادله  صورتبه  𝑟𝑟اي تغییر نرخ  رابطه موجود بر

 . ]21و  17[
)10( �̇�𝑟(𝑖𝑖) = 𝑣𝑣𝑟𝑟(𝑖𝑖) 

سرعت   تعریف  𝑣𝑣𝑟𝑟(𝑖𝑖)−با  = 𝑣𝑣𝑐𝑐(𝑖𝑖) نزدیک    عنوانبه سرعت 
از صفر باشد و    تربزرگشونده، اگر این سرعت در لحظه اول  

که  است  معنا  بدان  این  کند  حفظ  را  خود  مثبت  مقدار 
تغییرات   نرخ  رابطه  داد.  رخ خواهد  معادله   صورتبهبرخورد 

 است.   بیانقابل 11
)11( 𝑣𝑣�̇�𝑐  =  𝑎𝑎𝑀𝑀𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐(𝜆𝜆 − 𝜃𝜃)𝑀𝑀 −  𝑎𝑎𝑇𝑇 . �̂�𝑟  −  

𝑣𝑣𝑛𝑛2

𝑟𝑟
 

 آید. می دست به 12، معادله 11سازي معادله با ساده

)12( 𝑣𝑣�̇�𝑐  =  −  
𝑣𝑣𝑛𝑛2

𝑟𝑟
  

باشد  مثبت  باید  شونده  نزدیک  سرعت  اینکه  به  توجه  ؛  با 
شدن    𝑣𝑣𝑛𝑛  عبارت  ،بنابراین منفی  از  تا  گردد  صفر   𝑣𝑣𝑐𝑐باید 

در مدل    گیريرهیابی به  راه دست  در نتیجه،جلوگیري شود.  
که   است  این  حالت  فضاي  محاسبه   ايگونهبه  𝛿𝛿یکپارچه 

   ].21و  17[ برقرار باشد 13گردد که شرط رابطه 
)13( 𝛿𝛿: 𝑣𝑣𝑛𝑛

 
→ 0 
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این مسئله   را در  صفر کردن    توانمیبنابراین هدف کنترلی 
 عمودي بردار سرعت نسبی تعریف نمود. مؤلفه

 سازيهاي بهینهالگوریتم -1-3

روشسازيبهینه   کهییازآنجا دو  با  ذرات   ها  و    1ازدحام 
شود، در ادامه نحوه محاسبات در  انجام می  2الگوریتم ژنتیک 
روش   دو  داده   صورتبهاین  توضیح  مجزا  الگوریتم  دو 

 شوند. می

 سازي ازدحام ذراتبهینه   -1-1-3

از  یک   PSO الگوریتم که  است  جمعی  جستجوي  الگوریتم 
. در  است  شدههاي پرندگان مدل  روي رفتار اجتماعی دسته

الگوریتم   این  پرواز   منظوربه ابتدا  بر  حاکم  الگوهاي  کشف 
آن هم مسیر  ناگهانی  تغییر  و  پرندگان  و  زمان   تغییرشکلها 

فضاي  PSOدر  .  شد  گرفته  کار  به  دستهبهینه   در  ذرات   ،
د. تغییر مکان ذرات در فضاي جستجو شونجستجو جاري می 

است؛   همسایگانشان  و  خودشان  دانش  و  تجربه  تأثیر  تحت 
جستجوي  چگونگی  روي  ذرات  توده  دیگر  موقعیت  بنابراین 

می اثر  ذره  اجتماعی  سازيمدلنتیجه  گذارد.  یک  رفتار  این 
فرایند جستجویی است که ذرات به سمت نواحی موفق میل  

یکدیگمی از  ذرات  میکنند.  دانش  ر  مبناي  بر  و  آموزند 
روند اساس  به سمت بهترین همسایگان خود می  آمدهدستبه

در    PSO  کار که  است  استوار  اصل  این  ذره   هرلحظهبر  هر 
مکان خود را در فضاي جستجو با توجه به بهترین مکانی که  

آن   در  در  است  قرارگرفتهتاکنون  که  مکانی  بهترین  کل    و 
 . کنداش وجود دارد، تنظیم میهمسایگی

 سازي ازدحام ذرات بهینه :1  تمیالگور
مجموعه   -1 موقع  ايایجاد  ذرات    يهاتیاز  و    𝒙𝒙𝟎𝟎𝒊𝒊اولیه 

آن  يهاسرعت توزیع به  𝒗𝒗𝟎𝟎𝒊𝒊ها  اولیه  با  تصادفی  صورت 
 یکنواخت داخل فضاي مسئله 

هدف    -2 تابع  مقدر  𝐽𝐽(𝑥𝑥𝑘𝑘𝑖𝑖محاسبه  هر    ( موقعیت  ازاي  به 
 یک از ذرات 

 تغییر (  جریمه  اعمال  و  مسئله  قیود  کردن  چک  -1-2
 اند کرده تخطی قیود از که ذراتی  به) هدف  تابع مقدار

 
1 Particle Swarm Optimization 
2 Genetic Algorithm 

  𝑝𝑝𝓀𝓀𝑖𝑖رسانی موقعیت بهترین تجربه شخصی هر ذره  روزبه  -3
𝑝𝑝𝓀𝓀و بهترین تجربه جمعی گروه  

𝑔𝑔  تا این لحظه 
رسانی موقعیت هر ذره بر اساس موقعیت قبلی و  روزبه  -4

 سرعت فعلی ذره 
اعمال جریمه و تصحیح سرعت و موقعیت ذراتی که    -1-4

(قرار دادن ذره روي مرز و    اند شدهخارجاز مرزهاي مسئله  
 .قرینه کردن بردار سرعت)

تا زمانی که شرایط توقف الگوریتم    4تا    2تکرار مراحل    -5
 . برقرار نیست

 سازي الگوریتم ژنتیک بهینه   -2-1-3

کا روش  ژنتیک  الگوریتم  عملکرد  ژنتیک نحوه  الگوریتم  ر 
فریبنده به ساده،  طور  به  دركقابلاي   اي ملاحظهقابلطور  و 

معتقدیم حیوانات   .  اندیافتهتکامل  گونهآنروشی است که ما 
طرح   از  که  فرمولی  از   شده دادههر  فردي  کند  تبعیت  بالا 

شود. الگوریتم ژنتیک در هاي ممکن تلقی میجمعیت فرمول 
کنند  شده را مشخص میمتغیرهایی که هر فرمول دادهانسان 

  DNA  اند که معادلشدهیکسري از اعداد نشان داده  عنوانبه
می تشکیل  را  فرد  یک  آن  ژنتیک  الگوریتم  موتور  دهند. 

اولیه این  اي گونه است که هر فرد در برابر مجموعهجمعیت 
داده میاز  قرار  آزمایش  مورد  و  ها  ها  آن  ترینمناسبگیرد 

افراد    ترینمناسبشوند.  مانند؛ بقیه کنار گذاشته میباقی می
عناصر( گیريجفت  باهم عناصر  جابجایی  تصادفی    تغییر 

DNA(  تعداد    باگذشتشود که  کرده و مشاهده می از میان 
هایی  ها، الگوریتم ژنتیک به سمت ایجاد فرمولزیادي از نسل

می  تردقیقکه   میل  براي هستند،  نهایی  فرمول  در  کنند. 
انسانی   سطح   مشاهده قابلکاربر  ارائه  براي  و  بوده  خواهد 

هاي آماري متعارف را بر روي تکنیک   توانمیاطمینان نتایج  
 ترقويجمعیت را کلاً    درنتیجهها اعمال کرد که  این فرمول

ژنتیک  می الگوریتم  گفته   سازيمدل  درسازند.  مختصراً 
الگوریتمی که  برنامهشود  تکنیک  یک  ژنتیک  است م  نویسی 

یک الگوي حل مسئله استفاده    عنوانبهکه از تکامل ژنتیکی  
مسئلهمی ورودي کند.  داراي  شود  حل  باید  که  هایی  اي 
الگومی فرایند  یک  طی  که  تکامل  باشد  از  شده  برداري 

به   سپس    هاحلراهژنتیکی    نامزد  عنوانبه  هاحلراهتبدیل 
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تابع   ارزیابی   1ارزیابتوسط  و چنانچه شرط    قرارگرفتهمورد 
می خاتمه  الگوریتم  باشد  فراهم  مسئله  هر  خروج  در  یابد. 

می  ها ترینمناسبنسل،   بهترینانتخاب  نه  یک  شوند  ها. 
، با یک لیست از پارامترها نشان  موردنظرحل براي مسئله  راه

 گویند.می ژنوم یا کروموزوم هاآن که به  شودداده می
ها نمایش  یک رشته ساده از داده صورتبهها عموماً کروموزوم
می دادهداده  ساختمان  انواع  البته  هم  شوند،  دیگر  هاي 

ابتدا چندین مشخصه   مورداستفادهتوانند  می قرار گیرند. در 
می  صورتبه تولید  اول  نسل  ایجاد  براي  در  تصادفی  شوند. 

 2د و ارزش تناسبشوطول هر نسل، هر مشخصه ارزیابی می
اندازه تناسب  تابع  میتوسط  ایجاد  گیري  بعدي  گام  شود. 

انتخاب،   فرایندهاي  پایه  بر  که  است  جامعه  از  نسل  دومین 
با عملگرهاي ژنتیکی    شدهانتخابهاي  تولید از روي مشخصه 

کروموزوم است:   تغییراتصال  و  یکدیگر  سر  به  هر  .  ها  براي 
اند  ايها به گونهشود. انتخابفرد، یک جفت والد انتخاب می

حتی    ترین مناسبکه   تا  شوند  انتخاب    ترینضعیفعناصر 
عناصر هم شانس انتخاب داشته باشند تا از نزدیک شدن به  

الگوریتم  معمولاً  شود.  جلوگیري  محلی  ژنتیک جواب  هاي 
بین   که  دارد  اتصال  احتمال  عدد  که    1و    0٫6یک  است 

ها با  دهد. ارگانیسمنشان می  احتمال به وجود آمدن فرزند را
کروموزوم    2شوند. اتصال  ترکیب می  باهماین احتمال دوباره  

می ایجاد  می  کند فرزند  اضافه  بعدي  نسل  به  این  که  شوند. 
می انجام  تا  کارها  براي    اینکهشوند  مناسبی  کاندیدهاي 

دادن  تغییر  بعدي  مرحله  شوند.  پیدا  بعدي  نسل  در  جواب، 
هاي ژنتیک یک احتمال تغییر الگوریتم  فرزندان جدید است.

درجه  معمولاً  که  دارند  ثابت  و  حدود کوچک  در  یا    0/1  اي 
 طوربههاي فرزند  کمتر دارد. بر اساس این احتمال، کروموزوم

یابند، مخصوصاً با جهش  کنند یا جهش میتصادفی تغییر می
به  .  مانها در کروموزوم ساختمان دادهبیت باعث  این فرایند 

کروموزوم از  جدیدي  نسل  آمدن  میوجود  با    شودهایی  که 
هم   بعدي  نسل  براي  فرایند  کل  است.  متفاوت  قبلی  نسل 

می جفتتکرار  میشود،  انتخاب  ترکیب  براي  شوند،  ها 
می وجود  به  سوم  نسل  و جمعیت   تکرار   فرایند   این  آیند 

 
1 fitness function 
2 fitness 

خاتمه برسیم.    مرحله  آخرین  به  اینکه  تا   شودمی شرایط 
 :از اندعبارتي ژنتیک هاالگوریتم 
 ها برسیم.  به تعداد ثابتی از نسلالف: 

دادهب:   اختصاص  (زمان  بودجه  شود  تمام  شده 
 محاسبه/پول). 

(فرزند  پ:   فرد  مینیمم  تولیدشدهیک  که  شود  پیدا   (
 (کمترین) ملاك را برآورده کند.  

دیگر ت:   یا  شود  حاصل  فرزندان  برازش  درجه  بیشترین 
 بازرسی دستی. ج: نتایج بهتري حاصل نشود. 

 کیژنت تم یالگور يسازنه یبه :2  تمیالگور
 شروع -1
 ه یاول تیانتخاب جمع -2
 تکرار -3
 تیاز جمع ینیبخش مع يمحاسبه تابع هدف برا -4
 دمثلی تول يجفت برا نیانتخاب بهتر -5
 3انجام عملیات جهش شروع -6
 شرط توقفبه دنیتکرار تا رس -7
 ان یپا -8

روش  -2-3 معایب  و  کنترلر  مزایا  طراحی  هاي 
 پیشنهادي 

کنترلر   طورهمان طراحی  به  مقاله  این  در  شد،  اشاره  که 
گیر مشتق  انتگرالی،  از   تناسبی،  استفاده  با  بهینه  فازي  و 

ذرات  الگوریتم  ازدحام  و  ژنتیک  است.    شدهپرداخته هاي 
تواند دقت در عملکرد  استفاده از این نوع کنترلر ترکیبی، می

و دقت برخورد   تعقیب موشک به سمت هدف را بهبود بخشد
دهد.   افزایش  را  به هدف  که  هدف  کهازآنجاییموشک  هایی 

مورد   هوایی  پدافند  می  گیريهردر  داراي قرار  گیرند، 
سازي هاي هوشمند بهینه هاي بالا هستند، به الگوریتمسرعت

و   تا هدف  موشک  برخورد  فاصله خطاي  تا  نیاز هست  شده 
زمان پرواز به حداقل مقدار ممکن برسد. البته استفاده از این 
و   پیچیده  محاسبات  نیازمند  ترکیبی  کنترلرهاي 

ست که با توجه به زمان کم پرواز  سازي اهاي بهینه الگوریتم 
بایستی از پردازنده قوي در سیستم هدایت و کنترل موشک 

 
3 Crossover 
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پردازنده به  نسبت  بالاتري  هزینه  که  کرد  هاي  استفاده 
 معمولی دارد.

 فازي بهینه   کنندهکنترلطراحی  -3-3

کنترل  طراحی  در  براي  بهینه  فازي  ابتدا    بخش  اینکننده 
) بر 𝛿𝛿کننده فازي براي محاسبه دستور کنترلی (یک کنترل 

 ) خروجی  مقادیر  (  )𝑣𝑣𝑛𝑛اساس  آن  زمانی  مشتق  ) �̇�𝑣𝑛𝑛و 
کنترل این  پارامترهاي  سپس  گردید.  یک  طراحی  در  کننده 

بهینه  الگوریتممسئله  توسط  غیرخطی  مقید  هاي  سازي 
که  بهینه  گردید  تنظیم  نحوي  به  اکتشافی  فرا  تابع  سازي 

شبیه  شدهتعریفهزینه   طول  گردد.  در  کمینه  در سازي 
کنترل  فازي طراحی  استنتاج  از سیستم  مذکور  فازي  کننده 

تابع عضویت مثلثی در هر یک از   پنجنوع ممدانی با تعریف  
است.    شدهاستفاده   یتابع مثلثی در خروج  و هفت  هايورود

 دهد. نحوه تعریف این توابع عضویت را نشان می 5شکل 

 

 
کننده  کنترل یو خروج يورود تیتوابع عضو ):5شکل (
 .یکنترل يپارامترها  يسازنه یاز به ش یپ  يفاز

پس از تعریف قوانین توابع عضویت، نوبت به برقراري ارتباط  
ورودي قوانین    بین  تعیین  طریق  از  کنترلی  خروجی  و 

می  استنتاج به  فازي  نظر  مرحله    اینکهرسد.  در  قوانین  این 
دقیق بهینه  تعریف  شد،  خواهند  تغییر  دستخوش  سازي 

می اهمیت  فاقد  مرحله  این  در  مذکور  قوانقوانین  ین باشد. 
 است.  شدهدرج  1در این مسئله در جدول  شده استفادهفازي 

 .ریگکنترل موشک ره يبرا يفاز نیقوان  ):1جدول (
�̇�𝒗𝒏𝒏  

NB N ZR P PB NB 
NB NB NM NS NS ZR NB 

𝑣𝑣𝑛𝑛 
N NM NS NS ZR PS N 

ZR NS NS ZR PS PS ZR 
P NS ZR PS PS PM P 

PB ZR PS PS PM PB PB 

کنترل طراحی  تکمیل  بهینهبا  مسئله  فازي،  سازي کننده 
کنترل  پارامترهايتنظیم     14معادله    صورتبهکننده  این 

 شود. تعریف می

)14( 

min
𝑥𝑥1,…,𝑥𝑥16

𝐽𝐽𝑖𝑖𝑡𝑡𝑛𝑛𝑖𝑖𝑛𝑛𝑔𝑔 = � ‖𝑣𝑣𝑛𝑛(𝑘𝑘)‖
𝑛𝑛𝑡𝑡𝑚𝑚𝑒𝑒𝑛𝑛𝑒𝑒

𝑘𝑘=0

 

s. t.�
𝛿𝛿𝑚𝑚𝑖𝑖𝑛𝑛 ≤ 𝛿𝛿(𝑘𝑘) ≤ 𝛿𝛿𝑚𝑚𝑚𝑚𝑥𝑥

𝑅𝑅𝑚𝑚𝑖𝑖𝑛𝑛 ≤ 𝑅𝑅(𝑘𝑘)
𝑥𝑥𝑖𝑖𝑚𝑚𝑖𝑖𝑛𝑛 ≤ 𝑥𝑥𝑖𝑖 ≤ 𝑥𝑥𝑖𝑖𝑚𝑚𝑚𝑚𝑥𝑥

 

کننده  سازي بوده و تعیینپارامترهاي بهینه 𝑥𝑥𝑖𝑖  ، 14 معادله در
توابع   بین  ارتباط  و  فازي  عضویت  توابع  قرارگیري  مکان 

هاي ورودي و خروجی  عضویت ورودي و خروجی و نیز بهره
به  می توجه  با  فوق   اینکهباشند.  مسئله  در  هزینه  تابع 

حل این    باشد، از حلگرهاي فرا اکتشافی برايمی  غیرمحدب
 شود.سازي استفاده میمسئله بهینه 

شبیهبنابراین   یک  مسئله،  حل  گام  هر   گیري رهسازي  در 
کنترل  هدف  از توسط  معین  ترکیب  یک  براي  فازي  کننده 

ذره    قوانین هر  مختصات  توسط  که  فازي  توابع  موقعیت  و 
الگوریتم ژنتیک)   . در  شودیاست، اجرا م  شده تعیین(ژن در 

، مقدار تابع هزینه به ازاي ها سازيدوره از این شبیهپایان هر  
در   ذره  هر  از    شدهمحاسبه   ℝ16  برداري  فضايمختصات  و 

نتایج آن براي تعیین شکل و موقعیت توابع در دور بعد حل  
م استفاده  اشودیمسئله  مقدار    نی.  شدن  همگرا  تا  روند 

شکل    .ابد ی یکمینه تابع هزینه و یا اتمام حلقه تکرار ادامه م
بهینه  6 حین  را  هزینه  تابع  پارامترهاي  تغییرات  سازي 
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نشان کنترل  را  ذرات  اجتماع  الگوریتم  توسط  فازي  کننده 
 دهد. می

 

 
به کمک  يسازنه یبه  نهیتابع هز راتییتغ ):6شکل (

کننده  اجتماع ذرات بر حسب تعداد تکرار کنترل  تمیالگور
 .نهیبه يفاز

از  ملاحظه می پس  الگوریتم  این  که  اجراي   1200شود  بار 
 بعدازآن سازي به مقدار بهینه دست یافته و تابع هزینه  شبیه 

کاهش نیافته است. نتیجه تغییر مکان توابع عضویت پس از  
مشاهده    است.  شدهدادهنمایش    7سازي در شکل  انجام بهینه

بهینهمی الگوریتم  که  بهشود  و  سازي  شکل  اساسی  طور 
به  با توجه  تغییر داده است.  را  توابع عضویت فازي  موقعیت 

بهینه روند  در  هزینه  تابع  محسوس  انتظار  سازي،  تغییر 
کنترل می عملکرد  بهینه رود  از  پس  تغییر کننده  سازي 

 توجهی نماید. قابل

 

 
کننده  کنترل یو خروج  يورود تیتوابع عضو ):7شکل (
 .یکنترل يپارامترها  يسازنه یاز به ش یپ  يفاز

گیر،    -4-3 مشتق  تناسبی،  کنترلر  طراحی 
 انتگرال گیر بهینه

یک   ابتدا  قسمت  تناسبی کنترل در    -انتگرالی-کننده 
گیر از نوع موازي براي کنترل پلنت غیرخطی طراحی  مشتق 

معادله   طریق  از  کنترلی  دستور  آن  در  که  تعیین    15شد 
 شود. می

)15(  𝐵𝐵 = 𝑃𝑃(𝑏𝑏𝑟𝑟 − 𝑦𝑦) +
𝐼𝐼
𝑐𝑐

(𝑟𝑟 − 𝑦𝑦) +
𝐷𝐷𝐷𝐷

1 + 𝐷𝐷
𝑐𝑐

(𝑐𝑐𝑟𝑟 − 𝑦𝑦) 

بهینه مسئله  حل  طریق  از  معادله  سپس  مقادیر    16سازي 
 شود.کننده تنظیم میپارامترها کنترل 

)16( 
min

𝑃𝑃,𝐼𝐼,𝐷𝐷,𝑏𝑏,𝑐𝑐,𝑁𝑁
𝐽𝐽𝑖𝑖𝑡𝑡𝑛𝑛𝑖𝑖𝑛𝑛𝑔𝑔 = � ‖𝑣𝑣𝑛𝑛(𝑘𝑘)‖

𝑛𝑛𝑡𝑡𝑚𝑚𝑒𝑒𝑛𝑛𝑒𝑒

𝑘𝑘=0

 

s. t.�
𝛿𝛿𝑚𝑚𝑖𝑖𝑛𝑛 ≤ 𝛿𝛿(𝑘𝑘) ≤ 𝛿𝛿𝑚𝑚𝑚𝑚𝑥𝑥

𝑅𝑅𝑚𝑚𝑖𝑖𝑛𝑛 ≤ 𝑅𝑅(𝑘𝑘)
𝑥𝑥𝑖𝑖𝑚𝑚𝑖𝑖𝑛𝑛 ≤ 𝑥𝑥𝑖𝑖 ≤ 𝑥𝑥𝑖𝑖𝑚𝑚𝑚𝑚𝑥𝑥
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در این قسمت نیز از حلگرهاي فرا اکتشافی براي حل مسئله 
 است. شدهاستفادهسازي فوق بهینه 

 سازي شبیه  -4

  این، در  شده استفادههاي  کنندهپس از تکمیل طراحی کنترل
کنترل   بخش عملکرد  بررسی    شده طراحیهاي  کنندهبه 

می تمام  پرداخته  در  اولیه  شرایط  و  پلنت  پارامترهاي  شود. 
باشند.  می  6  یال  2ول  اها یکسان و مطابق جدسازي این شبیه 

حد   اینکهاز    اطمینانبراي حصول    ضمناً از  کنترلی  ورودي 
نماید، یک تابع  تجاوز نمی  مسئلهصورت در    شدهتعیینمجاز  

قرار   پلنت  ورودي  در  تا    شدهدادهاشباع   که درصورتیاست 
بازه  کنترل  از  خارج  را  بهینه  کنترلی  ورودي  مقدار  کننده 

اشباع   تابع  پایین  یا  بالا  کران  نمود،  تعیین  عملگر  مجاز 
 ورودي کنترلی به پلنت اعمال شود. عنوانبه

 ازي بهینه سازي عملکرد کنترل فشبیه -1-4

بهینه متفاوت  الگوریتم  نوع  دو  از  مقاله  این  فرا در   سازي 
بهینه مسئله  حل  براي  غیراکتشافی  تنظیم    سازي  محدب 

شده است و این دو الگوریتم  کننده استفادهپارامترهاي کنترل
هاي مفهومی، در بسیاري از مسائل رغم تفاوتسازي بهبهینه 
عملکرد  بهینه  ازاینسازي  دارند.  دو  مشابهی  هر  عملکرد  رو، 

بهینه  کنندهکنترل  بر  مبتنی  و بهینه  ژنتیک  الگوریتم  سازي 
به ذرات  میاجتماع  قرار  ارزیابی  مورد  یکجا  تا  صورت  گیرند 

اي بین کارایی  کننده، مقایسهعلاوه بر بررسی عملکرد کنترل
الگوریتم بهینه  اندو  جام دهیم.  سازي مذکور براي هر مسئله 

سازي این دو الگوریتم لازم به ذکر است که پارامترهاي بهینه 
(جمعیت و تعداد نسل در الگوریتم ژنتیک و تعداد جمعیت و  

انتخاب  یکسان  ذرات)  اجتماع  الگوریتم  در  تا  شدهتکرار  اند 
الگوریتم  این  حلقه خروجی  یکسان  تکرار  تعداد  ازاي  به  ها 

 . )11تا  8هاي (شکل رار گیردسازي مورد ارزیابی قبهینه 

 .]22موشک [  يپارامترها ):2جدول (
 پارامتر  اندازه  واحد 

kg m2

s  1000 𝐼𝐼𝑦𝑦𝑦𝑦 

kg 100 m 

 

 . ]22[ ی کینامیرودیآ بیضرا ):3جدول (
 پارامتر  اندازه  واحد 

m2 7854/0 S 
- 11/0 𝐶𝐶𝑁𝑁𝛼𝛼 

- 01/0- 𝐶𝐶𝑀𝑀𝛼𝛼 

- 015/0- 𝐶𝐶𝑀𝑀𝛿𝛿  

- 001/0- 𝐶𝐶𝑀𝑀𝑞𝑞 

 . ]22[ یفرمان کنترل ی کینامید يپارامترها  ):4جدول (
 پارامتر  اندازه  واحد 
deg 20 ± 𝛿𝛿𝑚𝑚𝑚𝑚𝑥𝑥 

deg/s 600 ± �̇�𝛿𝑚𝑚𝑚𝑚𝑥𝑥 

 . ]22موشک [ هیاول طیشرا ):5جدول (
 پارامتر  اندازه  واحد 
deg 0 𝛼𝛼(0) 
deg 20 𝜆𝜆(0) 
km 4 (0)r 
𝑚𝑚
𝑐𝑐  500 (0)v 

deg 10 𝛾𝛾𝑀𝑀(0) 

 .]22هدف [ يپارامترها ):6جدول (
 پارامتر  اندازه  واحد 
𝑚𝑚
𝑐𝑐  100 𝑉𝑉𝑇𝑇 

g 6 𝑎𝑎𝑇𝑇 

 

 
به کمک   نهیبه يکننده فازعملکرد کنترل ):8شکل (

 . کیژنت تمیالگور يسازنه یبه
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 نهیبه يکننده فازکنترل  يسطح فاز راتییتغ ):9شکل (

 .کیژنت تمیبا استفاده از الگور يسازنهیپس از اعمال به

شکل می  10و    8هاي  نمودارهاي  درزمانی  نشان  که  دهد 
از   فاصله    10کمتر  و  هدف  و  موشک  نسبی  سرعت  ثانیه، 
آن  مینسبی  صفر  به  از  ها  استفاده  با  کنترلی  دستور  رسد. 

الگوریتم ازدحام ذرات در لحظات نزدیک به برخورد تغییرات 
باعث شده موشک   زاویه  تغییرات  این  است.  داشته  بیشتري 

هاي هدف طبق مسیر حرکت رسم شده در شکل زدیکیدر ن
می  10 درمجموع  باشد.  داشته  بیشتري  که  مانور  گفت  توان 

کنترل کنترل  دو  دادههر  توسعه  فازي  این کننده  در    شده 

انجامبه  بخش عهده  از  رفتار خوبی  و  برآمده  کنترلی  وظیفه 
کننده تا حدود زیادي به یکدیگر شباهت دارد.  این دو کنترل

الگوریتم  دو  توسط  ایجادشده  بهینه  فازي  سطح  مقایسه 
  9هاي  سازي اجتماع ذرات و الگوریتم ژنتیک در شکلبهینه 

این دو سطح (تشابه قوانی11و   زیاد  از تشابه  نشان  ن فازي  ، 
 بهینه) دارد.

 

 

 
به کمک   نهیبه يکننده فازعملکرد کنترل ):10شکل (

 . اجتماع ذرات يسازنه یبه

-کننده تناسبی سازي عملکرد کنترلشبیه  -2-4
 گیر بهینه مشتق-انتگرالی 

کنترل دو  عملکرد  نیز  قسمت  این  در  قبل  کننده  مشابه 
ها توسط دو  گیري که پارامترهاي آنمشتق-انتگرالی-تناسبی

بهینه  پارامترهاي  الگوریتم  با  ذرات  اجتماع  و  ژنتیک  سازي 
 شوند.، بررسی میاند شدهتنظیممشابه 

شکل می  13و    12  هاينمودارهاي  که  نشان    درزمانیدهد 
از   صفر   3کمتر  به  هدف  و  موشک  نسبی  سرعت  ثانیه، 

هدف  می و  موشک  نسبی  فاصله  همچنین    درزمانی رسد. 
از   به صفر می  10کمتر  رسد. دستور کنترلی در هردو ثانیه 

بهینه  کنترلی مشابه  تقریباًسازي  الگوریتم  دستور  این  و  اند 
رسم شده در    حرکت  مسیرموجب شده موشک طبق شکل  

ابتداي حرکت مانورهایی انجام دهد و    در  13  و  12هاي  شکل
از   به سمت هدف حرکت میآن،  بعد  مقایسه مستقیم  کند. 
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شبیه  کنترلنتیجه  دو  این  عملکرد  نشانسازي  دهنده  کننده 
بهینه  الگوریتم  دو  هر  که  است  این    کاررفتهبهسازي  آن  در 

 فضاي  در زیر از عهده پیدا کردن نقطه بهینه  خوبیبهقسمت  
کننده  اند و کنترلپذیر مسئله برآمدههاي امکانجواب  برداري

بهینه   مقادیر  این  تعیین  خوبیبهبا  کنترلی  هدف  شده  به 
بازه    ذکرشایاناست.    یافتهدست بودن  محدود  که  است 

نمودار هر دو کنترل  در  به    بخش  اینکننده  ورودي کنترلی 
پلنت ورودي  در  اشباع  تابع  وجود  و    دلیل    طبیعتاً بوده 

تناسبی کنترل  گیر به شکل ساختاري مشتق -انتگرالی-کننده 
 .توانایی رعایت قیود کنترلی را دارا نیست

 

 
 نهیبه يکننده فازکنترل   يسطح فاز راتییتغ ):11شکل (

اجتماع  تمیبا استفاده از الگور يسازنهیپس از اعمال به
 .ذرات

 

 

 

 
-یانتگرال-یکننده تناسبکنترلعملکرد  ):12شکل (

  تمیشده توسط الگور يسازنهیبه يبا پارامترها ریگمشتق 
 . کیژنت

 

 

 

 
-یانتگرال-یکننده تناسبعملکرد کنترل ):13شکل (

  تمیشده توسط الگور يسازنهیبه يبا پارامترها ریگمشتق 
 . اجتماع ذرات

 گیرينتیجه  -5

مقاله، این  بهینه  مسئله  در  فازي  تناسبی،  طراحی کنترلر  و 
انتگرالی، مشتق گیر بهینه براي مدل یکپارچه موشک هدف  
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است. در ابتدا معادلات هدایت و    پیشنهادشده مدل دوبعدي  
کامل استخراج شد و   طور بهکنترل یکپارچه موشک و هدف  

پرداخته شد. دو کنترلر  بهینه  به طراحی کنترلرهاي  سپس 
فازي  اندشدهطراحیمستقل    طوربه کنترلر  اول،  کنترلر   .

که   است  استفاده    آن  دربهینه  فازي  با  استنتاج  سیستم  از 
تعریف   با  ممدانی  مثلثی  پنجنوع  عضویت  طراحی    تابع  به 
الگوریتم  بهینه پرداخته شد.  به کار  سهاي  در    شدهگرفتهازي 
ازدحام ذرات بوده است.   هاي ژنتیک وکنترلر فازي، الگوریتم 

شبیه  توجه  با زمان    توانمی  شدهانجامهاي  سازي به  گفت 
سرعت نسبی موشک و    شدن  صفربرخورد موشک و هدف و  

ثانیه است که    10سازي حدود  هردو الگوریتم بهینه  در   هدف 
افندهاي هوایی است، قانون  هاي پدزمان خوبی براي موشک

نیز   مناسبی    کاملاًکنترلی  محدوده  در   شدهاعمالدر  است. 
بهینه  کنترلی الگوریتم  قانون  تغییرات  ذرات  اجتماع  سازي 

است.  شده  موشک  بیشتر  مانور  موجب  که  است  بیشتر 
 ارزیابی شد.  خوبیبه فازي بهینه  عملکرد کنترلر درمجموع

تناسبی، انتگرالی، مشتق گیر بهینه در ادامه طراحی کنترلر  
سازي ژنتیک و ازدحام ذرات، انجام شد  با دو الگوریتم بهینه

توجهو   شبیه   با  زمان    توانمی،  شدهانجامسازي  به  گفت 
و هدف حدود   موشک  زمان    10برخورد  و    صفر شدن ثانیه 

حدود   هدف  و  موشک  نسبی  قانون   3سرعت  است.  ثانیه 
نیز   محد   کاملاًکنترلی  مناسبی  در  است.    شدهاعمالوده 

   این کنترلر نیز عملکرد مناسبی داشت. درمجموع
زمان برخورد موشک و هدف در هر دو کنترلر یکسان است  

نسبی در کنترلر تناسبی، انتگرالی،   سرعتبهاما زمان رسیدن 
قانون  تغییرات  همچنین  است.  کمتر  بهینه  گیر  مشتق 

زما انتهاي  در  فازي  کنترلر  در  با  کنترلی  موشک  برخورد  ن 
است که این تفاوت برتري خوبی نسبت به   شدهاعمالهدف  

در   زیرا  است،  بهینه  گیر  مشتق  انتگرالی،  تناسبی،  کنترلر 
تغییرات    آخرلحظات   این  می  شدهانجامپرواز  باعث  شود،  و 

نتواند حرکات و مانورهاي موشک را   تشخیص   موقعبه هدف 
ب با توجه  و برخورد موشک و هدف  ها و  ه عدم قطعیتدهد 

و  ناپایداري موشک  حرکت  مسیر  شد.  خواهد  انجام  بهتر  ها 
برخورد موشک و هدف در ارتفاع و برد    دهندهنشانهدف نیز  

برد  و  ارتفاع  چنین  است.  بوده  پدافند  به  نسبت  مناسبی 
اینکه  از  قبل  که  است  مهم  بسیار  پدافندها  براي  مناسبی 

واضع شود، در فاصله هدف متخاصم بتواند نزدیک پدافند و م
ارتفاع مناسبی که خطا کمترین مقدار باشد، مورد اصابت   و 

گیرد.در   در    آتی، هاي  پژوهشقرار  را  مورد   نظرخواهیم دو 
است  گرفت انجام  حال  در  ارائه   که  آینده  مقالات  در  که 

شد اول  خواهد  مورد  از  .  لغزشی    کنندهکنترلاستفاده  مود 
اغت بهتر  تحمل  جهت  به  نیز  نامعینیبهینه  و  هاي  شاشات 

سایر   به  نسبت  بیشتر  سرعت  نیز  و    رویکردهاي سیستم 
کنترلی داراي مزیت است. مورد دوم استفاده از مدل هدایت  

در با  بعد  سه  در  یکپارچه  کنترل  درجه   6گرفتن    نظر   و 
 تر است.آزادي که بسیار به واقعیت نزدیک

 فهرست علائم  -6

 علائم انگلیسی 
r  موقعیت بردار 
a  بردار شتاب 
A ک ینامیرودیمنطقه مرجع آ 

𝛺𝛺𝜔𝜔  د ی نرخ خط د بردار 
XY  ی نرسیمختصات ا 

�̂�𝑟𝑛𝑛�𝜔𝜔�  د یمختصات خط د 
xyz  مختصات بدنه 

x  بردار حالت 
𝛿𝛿  بردار ورودي کنترلی 
d  بردار اغتشاش 
F         نیروي آیرودینامیکی 
M   بر بدنه گشتاور وارد 
m  جرم 
𝑞𝑞�  دینامیکیفشار 
l ک ینامیرودی طول مرجع آ 
𝛼𝛼  زاویه حمله 
𝑞𝑞  نرخ زاویه فراز 
𝜃𝜃  زاویه فراز 
𝜆𝜆  زاویه خط دید 
𝑈𝑈  محور اولیه متصل به بدنه 
𝛾𝛾𝑀𝑀  پرواز  مسیر زاویه 

 هازیرنویس 
M  موشک 
T  هدف 
r  خط دید 
n  عمود بر خط دید 
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