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 چکیده

اند. این گیرند، معمولا دچار مشکلاتی در رهگیری هدفهای آشیانه یابی که مورد استفاده پدافندهای هوایی قرار میموشک

دف و از جمله تاخیر در فرامین مشکلات معمولا به چند عامل مانند محدودیت سرعت و شتاب موشک و سرعت بیشتر ه

ها دارای تاخیر زمانی هستند. تاخیر زمانی اثر بسیار مهمی در پاسخ کنترلی در عملگربستگی دارد. سیستم دینامیکی تمام موشک

ای در هدایت موشک دارای تاخیر زمانی نیز است. دینامیکی سیستم هدایت موشک دارد. همچنین فرامین کنترلی لحظه

شود و بایستی با استفاده از جبرانسازها تاخیر فرامین کنترلی را جبران ن کنترلی باعث ایجاد فاصله از دست دهی میتاخیرفرامی

کرده وفاصله ازدست دهی را به حداقل مقدار ممکن برسانیم. در این مقاله ابتدا معادلات درگیری موشک هدف بادرنظر 

ی بدست بدست آورده شده سپس به طراحی کنترل کننده برای هدایت گرفتن تاخیر درفرامین کنترلی در مختصات سه بعد

ها برای هدایت موشک و تعقیب آن به سوی هدف، کنترل کننده موشک پرداخته شده است. یکی از بهترین کنترل کننده

شده در اثر تاخیر را  ها نشان داده شد با تغییر در ضرایب جبرانساز فاصله از دهی ایجادمودلغزشی است. با توجه به شبیه سازی

 جبران شد. 

 .فاصله از دست دهی ،تاخیر ،هدایت ،هدف ،موشککلیدی:  واژگان

 مقدمه -1

ها همترین مسائل برای موشکبرانگیزترین و ممورد هدف قرار دادن اهداف متحرک در پدافندهای هوایی یکی از چالش 

آمیزترین کنترلرها در های ساختاری و مدل نشده، یکی از موفقعیتکنترل مد لغزشی به دلیل مقاوم بودن در حضور عدم قطاست.

ها با استفاده های پیشین، مطالعات زیادی در رابطه با کنترل موشکها بوده است. در پژوهشهای غیر خطی از جمله موشکسیستم

، همکاری چندین موشک برای مورد هدف قرار دادن اهداف [8]چن و همکاران از مد لغزشی صورت گرفته است که در مطالعه

اند. در این مطالعه سعی شده است، فاصله ازدست دهی، های زیادها دارای سرعتاند که این هدفمتحرک مورد مطالعه قرار داده

ترلی از جنس شتاب جانبی ی برخورد همزمان کنترل شوند. در این کار فرمان کنترلی یا همان سیگنال کنزمان برخورد و زاویه

توان به حل تحلیلی تمام معادلات باشد و سطح لغزش بر حسب متغیرهای حالت تعریف شده است. از نقاط قوت این کار میمی

)مدت زمانی که طول میکشد موشک به هدف  time_ to_ goی یک کوپل شده سیستم و همچنین تخمین نزدن پارامتر مرتبه

تر باشد. اند تا سناریو به واقعیت و عمل نزدیکنمود اما در معادلات سیستم نیروهای آیرودینامیکی لحاظ نشدهبرخورد کند( اشاره 

هایی چون اغتشاش، عملکرد اند که در مقابل عدم قطعیتده کرده، از کنترل مد لغزشی نرم مرتبه دو استفا[2]یوری و ایلیا در مطالعه
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های بالستیک را مورد اصابت های شتاب پذیر و تهاجمی از جمله موشکنرمی داشته باشد که با این کار سعی شده است که هدف

اشاره کرد. همچنین برای حذف  هاتوان به دقت تعقیب کننده کنترلر در حضور عدم قطعیتقرار دهد. از مزایای این کار می

به نرمی و در مدت زمان کوتاهی به  و گر پیشنهاد شده است که با این روش سطوح لغزشاغتشاش یا کاهش آن، مشاهده

نترلی مقاومت کنترلر باشد که با نرم کار کردن ورودی ککنند و تابع لیاپانوف استفاده شده پایدار مجانبی میسمت صفر میل می

کند. تمام این کار فرض شده است که در خلا صورت گرفته و نیروهای درگ افزایش یافته و به هدف با دقت بیشتری برخورد می

در معادلات استفاده شده است که  signاند و برای حذف کردن پدیده چترینگ ترم ناپیوسته و لیفت در سیستم در نظر گرفته نشده

استفاده کرد تا دامنه چترینگ کاهش یابد و سیگنال کنترلی  sat  یا tanhای مثل تابع به جای تابع علامت از توابع پیوسته بهتر بود

، دو قانون سطح لغزش را برای زمان [3]نرم تر کار کرده و عملکرد بهتری داشته باشد. در تحقیقی دیگرکوئینگ لی و تئو هان

اند که مدل حرکت هدف هارمونیک است. کاهش دادن برخورد موشک برای اهداف مانور پذیر و غیر مانورپذیر پیشنهاد داده

ند ی خط دید تابع چباشد همچنین زاویهگیری از تابع اشباع از نقات قوت این کار میپدیده چترینگ در سیستم کنترلی با بهره

های ای از درجه سه بر حسب زمان فرض شده است و با این کار توانسته است که خطای برخورد را کاهش دهد. فقط قیدجمله

نهایی در نظر گرفته شده به عبارت دیگر پارامترهایی مانند جرم موشک، چگالی هوا، نیروهای آیرودینامیکی و ترجکتوری 

یک قانون هدایت برای جنگ مدرن مورد  [4]ده است. ناسان و بالاکریشنانموشک در حین حرکت به طرف موشک بحث نش

رد هدف قرار داد. هدف این پژوهش کنترل مو  اند که چطور ناو جنگی را با حمله چندین موشک به طور همزمانمطالعه قرار داده

باشد. در این مطالعه بیش تر اهمیت هندسی سناریو و استخراج معادلات ی موشک با سطح لغزش مرتبه دو میزمان برخورد و زاویه

انوف شوند و تابع لیاپبا توجه به شکل گیری هدف و موشک به دست آمده است که سطح لغزش و مشتق آن به صفر همگرا می

پایدار مجانبی است. همچنین سعی شده است زاویه خط دید نرمالایز و بهینه شده باشد تا با تغییرات خط دید عمل تعقیب در 

 signبه جای ترم ناپیوسته  tanhکمترین زمان انجام گرفته شده شکل بگیرد. در این مطالعه برای حذف پدیده چترینگ تابع 

همچنین فرض شده است که  کندخارج شده و به صورت نرم و پیوسته کار می on _offحالت استفاده شده است یعنی سیستم از 

ی سر جنگی موشک کوچک نیست و خطی سازی معادلات در سیستم صورت نگرفته شده است. از معایب این مقاله عدم زاویه

سبت به هدف خیلی زیاد است. ژائو و باشد و علاوه بر آن سرعت موشک نهای آیرودینامیک در سیستم میدخالت دادن ترم

مسئله را در دو  اند کهی برخورد موشک نقطه زن پیاده سازی کرده، روی قانون هدایت نوین برای زمان برخورد و زاویه[5]شنگ

باشد و این الگوریتم برای هدف شتابدار گسترش داده شده اند یکی برای هدف ساکن میسناریوی متفاوت مورد مطالعه قرار داده

است. علاوه بر کنترل کردن سیستم با قید نهایی سعی شده است که موشک روی مسیری که از قبل تعیین شده است حرکت کند. 

باشد که دو تا از ضرایب آن نامشخص است. این ضرایب ی دو میبرای مسیر موشک محاسبه شده است از درجهای که چند جمله

اند تا خطای برخورد به هدف را به کمترین مقدار خود برسانند. ی برخورد قرار داده شدهبرای قیدهای نهایی زمان برخورد و زاویه

( است. یکی از معایب این کار، اگر از دید ریاضی xتغییرات آن برحسب مکان) تمام معادلات استخراج شده فرض شده است که

شود است در حالی که کلاهک جنگی موشک زویای بزرگتر را نیز شامل می نگاه کنیم فرض شده است که 

اند و فرض شده شدههمچنین نیروهای لیفت، درگ، چگالی هوا و جرم موشک در معادلات حرکت مربوط به موشک لحاظ ن

توان گفت زاویه ( و به نوعی میyکند. از مزایای این کار حل تحلیلی تغییر ارتفاع موشک )است که موشک در خلا حرکت می

باشد. اگر چه این مقاله بیشتر روی مسیر موشک متمرکز شده است اما انتگرال گیری روی منحنی به صورت کلاهک موشک می

های دفاعی یک سیستم ناو جنگی یا کشتی را ، روی هدف قرار دادن موشک[6]ه شده است. ژائو و همکارانتخمینی انجام گرفت

بهره گرفته است. سعی شده است معادلات اند که سیستم کنترلی موشک از مد لغزشی متغیر با زمان مورد بحث و مطالعه قرار داده

باشد؛ از دیفرانسیل کوپل شده مرتبه اول موشک به صورت تحلیلی حل شوند که به صورت چشمگیری این مسئله حائظ اهمیت می

های متغیر سطح لغزش بر حسب مکان. ورودی جمله به دست آوردن زاویه کلاهک موشک، تغییر ارتفاع عمودی موشک، ترم

شود البته علی رغم شود و کنترل میرلر از جنس شتاب است که با توجه به قید نهایی، به طرف هدف مانورپذیر شلیک میاین کنت
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ای هدف را از کار بیندازد. کنترل پارامترهای قبل که بحث شد زاویه برخور طوری کنترل شده است که موشک بتواند با هر زاویه

العه عدم وجود نیروهای آیرودینامیک و عدم قطعیتی چون وزش باد در مسیر حرکت موشک پارامترهای نادیده شده در این مط

، روی کنترل زاویه برخورد کلاهک موشک در [7]است، همچنین ترم زمان با حل عددی صورت گرفته شده است. شنگ و ژائو

اند که سیستم کنترل موشک از قانون هدایت قید نهایی حضور نیروهای آیرودینامیکی از جمله لیفت و درگ مورد بحث قرار داده

فقیت به برد تا اهداف را مورد هدف قرار دهد. معادلات دیفرانسیل کوپل شده سیستم به صورت عددی حل شده و باموبهره می

 هدف برخورد کرده است. 

ها، ابتدا مدلسازی سه در این مقاله  طراحی کنترل کننده مودلغزشی برای مدل سه بعدی پیشنهاد شده است. در طراحی کنترل کننده

ها سازیشوند. باتوجه به شبیهشود، سپس طراحی کنترل کننده مودلغزشی انجام میبعدی معادلات موشک و هدف انجام می

 توان نشان داد که استفاده از این کنترل کننده،  فاصله برخورد نهایی موشک با هدف را کاهش داد. می

 مدلسازی ریاضی -2

 :[9-1]ارائه می شودبا در نظر گرفتن تاٌخیر بصورت زیر  8دو بعدی موشک، با توجه به شکل معادلات حاکم بر حرکت

(0) 

 

 

 

مدل سه بعدی موشک هدف -8 شکل  

 شوند: مترهای موجود در معادلات به صورت زیر تعریف میپارا

R برد موشک : 

Su سرعت موشک : 

Svسرعت هدف : 

 : زاویه بین هدف و محور افقی 

uهدف-ای خط دید موشک:  نرخ چرخش یا سرعت زاویه 

 nراستای   هدف در راستای عمود بر محور طولی)جانبی( یعنی-فاصله نسبی موشک : 

    Vmn-VTnهدف در راستای عمود بر محور طولی یعنی -سرعت نسبی موشک: 

amn  شتاب موشک در راستای :n 

 تاٌخیر زمانی موشک : 

ucقانون کنترلی یعنی شتاب جانبی موشک : 

 گیریم. متغیر حالت اول را برحسب مکان در نظر می
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(2) 

 
 داریم:  2و  8است. با ترکیب معادلات   x4متمم زاویه  که در آن 

(3) 

 
 بنابراین داریم: 

(4)  
 توان نوشت:  و یا می

(5) 
 

 داریم:  5و 4 با ترکیب معادلات

(6)  
(7)  

 شود: زیر می، در نتیجه معادله بصورت و   داریم:  با توجه به اینکه 
(8)  

 کنیم: متغیر حالت جدیدی بصورت زیر تعریف می
(9)  

 شود: بصورت زیر می 1در نتیجه معادله 

(01) 
 

(00) 
 

 شود: نتیجه می 82در فضای حالت بصورت معادله  8در نتیجه معادله نهایی سه بعدی درگیری موشک هدف با استفاده از شکل 

(02) 

 
 کنندهطراحی کنترل  -3

شود. وقتی موشک وجود دارد استفاده میها پارامتر در نامعینی یا و اغتششاشها آن در هایی کهسیستم برای لغزشی مد کننده کنترل

افتد که ما تقریبا هیچ شناختی از آن نداریم. یکی از این اتفاقات این است شود در طول مسیر دو اتفاق میبه سمت هدف پرتاب می

شک در یک روز بارانی یا طوفانی به سمت هدف پرتاب شده بنابراین ممکن است از بیرون به موشک نیروی باد یا که این مو

طوفان به آن وارد گردد که ما هیچ اطلاعاتی از مقدار این نیرو نداریم این نیرو همان اغتشاش است که از بیرون بر سیستم وارد 

کند ل تمام شدن است و ایدآل آن است که وقتی موشک به هدف برخورد میشود. موشک در حال پرواز سوخت آن در حامی

باشد بعد از برخورد  mبنابراین اگر جرم موشک در ابتدا . نگردد حمل موشک روی بر اضافی سوخت تا برسد صفر به آن سوخت

ارد که این همان نامعینی در پارامتر های سیستم موشک در طی روند کار آن نامعینی وجود دباید صفر شود. در نتیجه در پارامتر

کند. در این نوع باشد. بنابراین کنترلی که طراحی میکنیم اگر این دو پارامتر را در نظر نگیرد موشک به هدف برخورد نمیمی
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باشد. همچنین چون معادلات موشک غیر خطی است و عدم های مقاومی همچون کنترل مد لغزشی مناسب میمسائل کنترلر

ها و ها تاثیر منفی شدیدی دارد مد لغزشی بهترین روش کنترل در مقابل این عدم قطعیتطعیت در مدل ریاضی این نوع سیستمق

( یک تکنیک کنترل غیر خطی است که دارای ویژگی قابل SMCباشد. به عبارت دیگر کنترل مد لغزشی)تغییرات سریع می

ها را در پیاده سازی است. پس از رسیدن به سطح لغزش، کنترل مد لغزشی حالتتوجهی از جمله دقت، استحکام، تنظیم آسان و 

دارد. از این رو کنترل مد لغزشی کنترلی دو بخشی است. بخش اول شامل طراحی یک سطح لغزش نزدیکی سطح لغزش نگه می

ک قانون کنترل است که باید است به طوری که حرکت لغزشی مشخصات طراحی را برآورد کند. بخش دوم مربوط به انتخاب ی

های سیستم جذب کننده باشد. در این مقاله به طراحی کنترلر مود لغزشی برای مدل دوبعدی هدف سطح سوئیچینگ برای حالت

 شود.  ساکن و سه بعدی هدف متحرک پرداخته می

 طراحی کنترلر مودلغزشی برای مدل سه بعدی  -3-1

آوریم، چهارم را بدست  و از آنجا کسینوس متغیرحالت ا برای متغیرهای حالت تعریف نماییمکنترلر ابتدا باید خطا ربرای طراحی 

 برای متغیرحالت اول داریم: 

(03) 
 

 باتوجه به معادلات حالت موشک در قسمت قبل داریم: 

(04) 
 

 کنیم: های زیر را بصورت زیر فرض میثابت

(05) 

 
 همچنین داریم: 

(06)  
 :دلات بالا داریمباترکیب معا

(07)  
 درنتیجه خواهیم داشت: 

(08)  
عددی منفی باشد. بنابراین کسینوس متغیرحالت چهارم در  برای اینکه خطای معادله حالت اول به سمت صفر رود بایستی 

 شود. معادله حالت اول بصورت زیر محاسبه می

(09) 
 

 برای متغیرحالت دوم داریم: 

(21) 

 
 باتوجه به معادلات حالت داریم: 

(20)  
 کنیم: های زیر را بصورت زیر فرض میثابت

(22)  
 همچنین داریم: 
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(23)  
 :باترکیب معادلات بالا داریم

(24)  
 درنتیجه خواهیم داشت: 

(25)  
کسینوس متغیرحالت چهارم در معادله حالت ی باشد.عددی منف برای اینکه خطای معادله حالت دوم  به سمت صفر رود بایستی 

 شود. دوم بصورت زیر محاسبه می

(26) 
 

 برای متغیرحالت سوم داریم: 

(27) 

 
 باتوجه به معادلات حالت داریم: 

(28) 

 
 شود. کسینوس متغیرحالت چهارم در معادله حالت سوم بصورت زیر محاسبه می

(29) 

 
 شود. بعدی موشک آشیانه یاب و هدف بصورت زیر می درنتیجه معادلات حالت سه

(31) 

 
باشند. حال برای طراحی کنترلر باید توجه داشت که متغیر حالتی که در می ضرایب جبران ساز در این معادلات 

ح لغزش را با توجه به باشد. سطدست طراح است در اینجا متغیر چهارم است که زاویه موشک با سطح افق در لحظه پرتاب می

 . [82]کنیممرتبه دوم بودن معادلات حالت به صورت زیر تعریف می

(30) 
 

 : گیریم خواهیم داشتپس از آنکه از سطح لغزش مشتق می
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(32) 

 
 باتوجه به معادلات حالت داریم:شود. بصورت زیر تعریف می دراین معادلات 

(33) 

 
 گیریم:  را بصورت زیر درنظر می و در این معادله 

(34) 

 
 حدود تغییرات تاٌخیر در کنترل مود لغزش برابر است با: 

(35)  
 له و خواهیم داشت: با ترکیب معاد

(36)  
 :دهیم. بنابراینکنترلر در مود لغزشی مشتق سطح لغزش را مساوی صفر قرار میبرای بدست آوردن 

(37) 

 
 آید. کنترلر مود لغزشی بصورت زیر بدست می 
(38)  

 باید تعیین شوند.  حال مقادیر

 : تعیین 

(39) 

 
 : یین تع

(41) 

 
 : تعیین 

(40)  
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 داریم:  است. برای تعیین  نیاز به محاسبه برای بدست آوردن 

(42) 

 
  :داریم Fبرای بدست آوردن 

(43) 

 

 : (τ =0.05 با فرض) خواهیم داشت با محاسبه

 
 و نتایجها سازیبیهش -4

ها مشاهده شود که با توجه به شبیه سازیدراین بخش به  شبیه سازی معادلات موشک و هدف متحرک در سه بعد پرداخته می

یابد. در ادامه به شبیه سازی و نتیجه گیری سناریوی موشک شود که با افزایش ضرایب جبرانساز، فاصله عدم برخورد کاهش میمی

شود. برای شبیه سازی سه بعدی از جدول زیر برای ها پرداخته میبطه با اثر تاخیر بر هدایت موشک و جبران آنو هدف در را

 مشخصات موشک هدف استفاده شده است. 
های سیناریوی سه بعدیپارامتر -8جدول   

 پارامتر مقدار

400   
36 deg  
45 deg  
45 deg  
500   
0. 05  

4  
شرایط اولیه سیناریوی سه بعدی -2جدول   

 پارامتر مقدار

700 m  
800 m  
300 m  
36 deg  

  kحالت اول شبیه سازی باضرایب اولیه  -3جدول

 پارامتر مقدار

-5  

-5  
-5  
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ورودی کنترلی در حضور چترینگ -2شکل   

دی کنترلی در حضور چترینگ به نرمی کنترل نشده است که برای کاهش این اثر از نمایان است، ورو 88همان طور که در شکل 

 کنیم. تابع تانژانت هایپربولیک استفاده می

 
سطح لغزش در حضور تابع ساین بر حسب زمان -3شکل   

 
تغییرات تابع بتا و امگا تعریف شده در سطح لغزش بر حسب زمان -4شکل   
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بر حسب زمانفاصله عدم برخورد  -5شکل   

که مقدار بسیار زیادی است و هدف از بین   miss distance= 119mبا توجه به شبیه سازی مقدار فاصله عدم برخورد برابر است با: 

 رود.  نمی

 
 در حضور تابع تانژانت هایپربولیک بر حسب زمان سطح لغزش -6شکل 

 
 ورودی کنترلی در حضور تابع تانژانت هذلولوی -7شکل 

 

  kحالت دوم شبیه سازی باضرایب جبران شده  -4ل جدو

 پارامتر مقدار

-5  

-50  
-55  
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 ورودی کنترلی در حضور چترینگ در حضور جبران ساز -1شکل 

 
 در حضور تابع تانژانت هایپربولیک بر حسب زمان سناریوی دوم سطح لغزش -9شکل

 
 یک در حضور جبران سازورودی کنترلی با تابع تانژانت هایپربول -82شکل 

 
 فاصله عدم برخورد بر حسب زمان در حضور جبران ساز -88شکل 
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که مقدار بهتری نسبت به حالت قبل است.  miss distance= 11 mبا توجه به شبیه سازی مقدار فاصله عدم برخورد برابر است با: 

رسد که شبیه متر می 1. 9فاصله عدم برخورد به مقدار  k1= -5   k2=-65   k3= -60ساز با مقادیر  با افزایش ضرایب جبران

 باشد. می 84الی  82های سازی آن در نرم افزار متلب به شکل

 
 فاصله عدم برخورد برای متغیر سوم -82شکل 

 
 فاصله عدم برخورد برای متغیر دوم -83شکل

 
 فاصله عدم برخورد برای متغیر اول -84شکل 

 نتیجه گیری -5

،  هدایت و کنترل یک موشک تعقیب کننده زمین به هوا با استفاده از کنترل مودلغزشی  برای مدل سه بعدی موشک حقیقتدر این 

 پیشنهاد شده است. در ابتدا معادلات سه بعدی موشک و هدف به طور کامل استخراج شد و سپس به طراحی کنترل کننده و هدف

ها نشان داده شد حضور ضرایب جبران ساز و ترم تاخیر باعث شد که فاصله عدم پرداخته شد. در ادامه با توجه به شبیه سازی
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های پیوسته سیگموید و تانژانت هذلولوی به جای تابع ساین در سیگنال کنترلی برخورد به کمترین مقدار خود برسد. حضور ترم

نزده و در حین مسیر پرواز موشک پیوسته  موجب شد که پدیده زیگزاگ یا چترینگ در سیستم کاهش یافته تا به کنترلر آسیب

سیگنال کنترلی فرض شده بود به خوبی مقاوم باشد.  8. 2کار کند. همچنین کارکرد ورودی کنترلی در حضور اغتشاشات که 

 سطح لغزش برای این سناریو به صفر همگرا شد. 
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