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برای منطق فازی روش هوشمند و نقطه برخورد روش کلاسيک  مبتني برجديد ترکيبي قانون هدايت يک  به ارايه اين مقاله چکیده:

طراحي قانون هدايت برای اهداف موشكي مانور پائين به علت خطي .  پردازدميمانور بالا  ف  اهدبرای ا رهگيریدر فاز نهايي    موشکهدايت  

طراحي حال آنكه اين . ساده و آسان استبودن روابط حاکم بر سينماتيک درگيری موشک و هدف بر اساس محاسبه زاويه سمت مطلوب 

با استفاده از نتايج در اين مقاله    لذابر است  ها زماناين روش  و همگراييپيچيده    ،بالا به علت غيرخطي بودن روابط  برای اهداف موشكي مانور

استخراج  موشک روش جديدی برای تعيين نقطه برخورد و زمان برخورد ،فازیو نيز به کمک منطق اهداف مانور پائين برای قانون هدايت

روش  مد لغزشي،کنترل متداول  روش ازحاصله با نتايج  ،فازی قانون هدايت نقطه برخوردروش پيشنهادی با عنوان عملكردی نتايج  شود.مي

های برخورد در کنار بهبود قابل ملاحظه شتاب کاهش در زمان  .ه استمقايسه شدو روش نقطه برخورد به تنهايي    ناوبری تناسبي افزودهجديد  

 باشد.هدف از جمله دستاوردهای روش ترکيبي جديد ميو اعمالي به موشک در چهار سناريوی متفاوت درگيری موشک کنترلي 

 هدايت و کنترل موشک، قانون هدايت نقطه برخورد فازی، اهداف راداری مانور بالاکلمات کلیدی: 

A New Missile Guidance Law Design based on Interception Point 

Strategy and Fuzzy Logic against High Maneuvering Targets 
Amin Adineh Ahari, Ali Karsaz 

 

Abstract: This paper presents a new hybrid guidance law based on classical interception point 

strategy and intelligent fuzzy logic methodology for missile guidance in the terminal phase for high 

maneuvering targets tracking. Due to the linear relationships of the missile  -target engagement against 

the low maneuvering targets, the guidance law will be simply obtained based on the desired course 

angle of the missile. Since the missile-target engagement equations are highly nonlinear models, the 

guidance law solution against the high maneuvering targets is so complicated and time consuming. 

Therefore, the new guidance law against the high maneuvering targets is provided to calculate the 

interception point and time by using the obtained guidance law from the low maneuvering target and 

fuzzy logic. Performance comparisons are shown between the new fuzzy collision point (FCP) 

guidance law and the traditional sliding mode control, recently proposed augmented proportional 

navigation and collision point methods. Reducing in interception times besides the considerably 

improvement in control effort on four different missile-target engagement scenarios are among the 

achievements of the new hybrid method. 
 

Keywords: Missile guidance and control, Fuzzy interception point guidance law, High 

maneuvering target tracking 
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 مقدمه -1

های مكانيزم و در حيطه طراحي موشكيهای آوریعرصه فندر 

و که برای نابودی اهداف متحرک با سرعت    ييهاموشک  کنترل و هدايت

يا فاز 2نهاييهدايت فاز و  1مياني فازدو  ،گردندبالا استفاده ميمانور 

و  به دليل بالا بودن سرعتد. ناهميت بسياری دار (3يابي )هومينگآشيانه

ممكن است  ،هدفمشخصات حرکتي در  هدف با اندک مانوری شتاب

يک طراحي لذا زمان اصابت افزايش يابد. يا و  ه ماندموشک از هدف جا 

 ی،پرواز زمان کمتريندر  و ترين انرژیکه بتواند با کمهدايتي مكانيزم 

 . ]1[ خواهد بود حائز اهميت، هدف برساند با 4به نقطه برخورد را موشک

متعددی ارائه گرديده است.  هایهدايت موشک تا هدف روشبرای 

است.  5بيي، هدايت تعقهای هدايت موشکپرکاربردترين مكانيزمز ايكي 

اگر  .نمايدهدف حرکت مي جابجاييدر اين روش موشک در مسير 

جاماندن ، احتمال باشد زيادیمانور دارای هدف  سينماتيک حرکات

 هصيبنابراين برای رفع اين نق  ،يابدبه هدف کاهش مي  آنت  اصابموشک و  

موشک نسبت به هدف به طور گيری و قابليت شتاببايد سرعت 

با توجه به عملكرد اين روش از آن برای فاز  .بالاتر باشد یگيرچشم 

( به LOS) 6از زاويه خط ديدگردد. هومينگ استفاده مييا  يابآشيانه

 .]2[ دشو استفاده مي روشهندسه مسئله در اين ابزاری در تحليل عنوان 

 تعيين قانون کنترل و هدايت موشکهای کنترلي که در شيكي از رو

در اين نوع  .( استSMC) 7رد کنترل مد لغزشيرويك کاربرد دارد،

بر اساس تعريف سطح لغزش   ،ناشي از خط ديدمعادلات غيرخطي    ،هدايت

با  مقاوم برای طراحي هدايتاين روش از  .]5-3[ گرددحل مي مناسب

-6[ شده استاستفاده  های سيستماز عدم قطعيت شتن حداقل اطلاعاتدا

 8-9[  ∞𝐻های مبتني برکنترلمتنوع ديگر مانند روش هایروش .] 7

های روشو  ]10[ (PID) 8مشتقي-انتگرالي-تناسبي کننده ل کنتر،]

جمله از  ]4[  9تاخير اينرسي و تصحيح کنترل مد لغزشيترکيبي مانند 

در موشک و ناوبری ايت هدشده در زمينه های کلاسيک  استفاده روش

 باشند.مييابي فاز آشيانه

های هدايت و کنترل فاز هومينگ پرکاربردترين روش يكي ديگر از 

به دليل سادگي استفاده  𝑃𝑁از  است.( 𝑃𝑁) 10ها، ناوبری تناسبيموشک

بردار هدايت  ،در اين روش .شده است هدايت در موضوعای گسترده 

بكارگيری  گردد.متناسب با سرعت نسبي بين هدف و موشک تعيين مي

 ،با شتاب ثابتمانور  نيز اهداف دارای  و  مانور  اين روش برای اهداف بدون  

 
1 - Midcourse phase 

2 - Terminal phase 

3 - Homing Phase 
4 - Point of collision 
5 - Pursuit guidance 

6 - Line of Side 

7 - Sliding Mode Control 

8 -  Proportional-Integral-Derivative 

9 -  Inertial delay 

10- Proportional navigation 

11- Augmented proportional navigation  

 یهاروشنيز  برای اهداف با مانور بالا    .]13-11[دارد  مناسبي در پي  نتايج

از جمله اين است  ارائه گرديده  𝑃𝑁 و ارتقاء الگوريتم تصحيح بر يمبتن

اثر شتاب  که ]14[است  (APN) 11افزوده ناوبری تناسبيها، روش روش

 جبران روش استاندارد تناسبيدر با شتاب مناسب موشک جانبي هدف 

 کندرا پيدا ميمانور بالا    دارایاهداف    برخورد باتوانايي  موشک  و  گرديده  

 12تناسبيگری همچون اصلاح هدايت ناوبری های ديروش . ]15-14[

(MPNG)  بكارگيری روش ،  ]16[  13بيني مانورهای تصادفيپيش  بر اساس

 و ]17-18[ در مواجهه با اهداف راداری مانور بالا 14هدايت تطبيقي سريع

جهت غلبه بر تاخير جستجوگر  15بينهای پيشکننده استفاده از مشاهده 

 . شوندحسوب ميم PNهای بهبود يافته روش جمله از ]19[ 16موشک

های هدايت استراتژدیديگر از  يكي    17درگيری  ههندسروش مبتني بر  

هدف  هایای از مانورطيف گسترده در اين استراتژدی باشد. موشک مي

مسير مطلوب با استفاده از مفاهيم ديفرانسيل و  شودمي گرفتهدر نظر 

فاز مياني حرکت  در غالباهدايت  راهبرداين  .گرددهندسي محاسبه مي

يكي از  .]22-20[ دارد اييهای دفاعي کارسيستمو  موشک

بر اساس هدايت  ،افته در هدايت موشکهای کمتر توسعه ياستراتژدی

يک مسير مستقيم پروازی به طراحي  راهبرداين است.  18برخورد خالص

به دليل پيچيدگي طراحي  .]23[ ]4[ پردازدميبرخورد با هدف  جهت

برای رهگيری اهداف بدون مانور و  غالبا راهبرداين هدايت در اين روش، 

 د.شو سرعت کم استفاده مي

های اخير کاربردهای فراواني در هوشمند در سال های کنترلروش

های روشو    ]26-24[فازی  کنترل  .  انديدا کرده پمسائل هدايتي    سازیهبهين

های هوشمند مورد از جمله روش ]28-27[عصبي  هایشبكهمبتني بر 

 ها به صورتاين روش. از استمقالات دسته از اين در  علاقه طراحان

سازی برخي يا بهينهغيرمستقيم برای حل معادلات غيرخطي و   مستقيم يا

استفاده مطلوب  رسيدن به هدايتبرای  نظرمترهای مورد راضرايت و پا

يک روش هدايت موشک در  ]25[. روش پيشنهادی مرجع ]29[ دشو مي

مياني و نهايي پرواز موشک، بر اساس منطق فازی بوده که سيستم  فازهای

منطق فازی پيشنهادی دارای دو ورودی خطای زاويه هدايت بين موشک 

و صفحه  19هدايت عمودیصفحه و هدف و مشتق آن است که در دو 

پذيرد. خروجي سيستم استنتاج به شكل مجزا، صورت مي  20هدايت افقي

يا زاويه رول  22و زاويه غلطش 21زاويه حمله اديرفازی بكارگيری شده مق

های هدايت تعقيبي موشک است. روش هدايت در اين مقاله، به دسته روش

12- Modified proportional navigation guidance 

13- Random target maneuvers 

14- Fast adaptive guidance 

15- Predictor observers 

16- Missile seeker 

17- Engagement geometry 

18- Pure collision 
19- Vertical guidance plane 

20- Horizontal guidance plane 

21- Angle of attack 
22- Roll angle 
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، همواره در اين روش هدايت و کنترل تعلق داشته و چنانچه اشاره گرديد 

يری پيوسته در مسير حرکت موشک سعي در تعقيب هدف از طريق قرارگ

هدف دارد، لذا بكارگيری اين روش برای اهداف راداری مانور بالا، 

بكارگيری قانون هدايت های جانبي زياد برای موشک است.  نيازمند شتاب

که مستلزم فعال بودن رادار موشک برای مياني و نهايي پي دردر دو فاز پي

ادی در اين مقاله محسوب مدت طولاني است از جمله معايب روش پيشنه

ن يک روش تلفيقي منطق فازی و روش يبه تبي ]26[مقاله مرجع گردد. مي

SMC  (FSMC)،  نتايج   .پردازدبرای اهداف ساکن و يا با مانور پائين مي

نشان دهنده ساکن  در دو سناريو تعريف شده، شبيه سازی در اين مقاله

بودن هدف برای يک موشک با سرعت ثابت است. اگرچه منطق بكار رفته 

برای اهداف موشكي ساکن و حتي مانور پائين دارای نتايج قابل قبولي در 

 ،اين مقاله بوده وليكن بكارگيری اين روش برای اهداف موشكي مانور بالا

 مناسب نيست.

و تلفيق  برخوردنقطه  اهبردر روش جديد براساس در اين مقاله يک

محاسبه نقطه د. هدف اين روش گردارائه ميمناسب آن با منطق فازی 

در بسياری از مقالات . باشدميبالا ف دارای مانور اهداموشک با برخورد 

محاسبه شتاب جانبي موشک به عنوان خروجي سيستم هدايت و ناوبری 

مورد توجه و محاسبه بوده است حال آنكه در اين مقاله حل معادلات 

اصابت، بر اساس محاسبه زاويه سمت مطلوب موشک مد نظر قرار گرفته 

 تبديل شتاب جانبي مطلوب موشک به زاويه سمت مطلوباست. لذا 

در مرحله نخست با استفاده از يک جهت برخورد به هدف، موشک 

-در اين روش برخلاف روشپذيرد صورت مي ،کننده درجه يککنترل 

و نتيجه به  صورت گرفتهزين تتحليل در مختصات کار مرسوم،های 

. اين روش بر دو تحليل مانور کم و زياد گرددمختصات قطبي تبديل مي

روش پيشنهادی   ،هااين تحليلهر يک از  . در  بنا شده استموشكي  ف  اهدا

برای شتاب  ضربه و پلهتوابع صورت ترتيب به  همانورهای کم و زياد را ب

وضعيت برای  و زمان برخورد محاسبه نقطه برخورد نمايدفرض ميهدف، 

 خطي  صورتبه  ،روابط حاصلهپذيرد زيرا  مانور کم به سهولت صورت مي

، موضوع تعيين زمان و بالاتر مانوراهداف برای حال آنكه . د بودنهخوا

معادلات  مسئله حل زاويه مطلوب سمت موشک جهت برخورد، به

های تكراری بوده و بعضا حل مبتني بر روشاين  که    گرددباز ميغيرخطي  

جهت رفع اين معضل در سناريوهای درگيری موشک و  .بر هستندزمان

نتايج حاصل از سيستم استنتاج فازی و تلفيق توان از هدف با مانور بالا، مي

 استفاده نمود.حالت مانور کم 

در  تعريف هندسه درگيری و بيان معادلات حرکتي موشک و هدف

و نيز توسعه اين معادلات در مختصات مطرح شده  بخش دوم مقاله

روابط و معادلات طراحي روش  شود.کارتزين در بخش سوم بيان مي

هدايت موشک مبتني بر زاويه برخورد در بخش چهارم ذکر شده در اين 

ر و تصحيح برای اهداف بدون مانور و با مانو روش هدايت  بخش معادلات  

 
23- Target course 

شود نتايج شبيه سازی در مطرح ميقانون هدايت بر اساس منطق فازی 

گيری نتايج حاصل از همچنين تحليل و نتيجه بخش پنجم خواهد آمد.

در  APNو  SMC ،PCهای مرسوم روش پيشنهادی در مقايسه با روش

 گيری مقاله به دقت مورد بحث و بررسي قرار گرفته است.جهيبخش نت

ی معادلات حرکتتعریف هندسه درگیری و   -2

 هدف موشک و 
های هدايت و ناوبری فاز نهايي موشک، معمولا در مقالات روش

هدف  قرارگيریصفحه  دستگاه مختصات کارتزين در  هندسه درگيری در  

هندسه دو بعدی مختصات درگيری موشک گردند. و موشک بررسي مي

 ( آمده است. 1و هدف جهت تعريف و توضيح مسئله در شكل )

 
 مختصات کارتزين دو بعدی دستگاه در   درگيری موشک و هدف هندسه (1)شكل 

معادلات حرکتي مربوطه در مختصات کارتزين به صورت روابط 

 .قابل بيان استزير 

(1) 𝑋̇𝑇 = 𝑉𝑇𝐶𝑜𝑠𝛼𝑇  
(2) 𝑌̇𝑇 = 𝑉𝑇𝑆𝑖𝑛𝛼𝑇  

(3) 𝛼̇𝑇 = 𝑤𝑐 =
𝐴𝑇

𝑉𝑇

 

(4) 𝑋̇𝑀 = 𝑉𝑀𝐶𝑜𝑠𝛼𝑀  
(5) 𝑌̇𝑀 = 𝑉𝑀𝑆𝑖𝑛𝛼𝑀  

(6) 𝛼̇𝑀 = 𝑤𝑚 =
𝐴𝑀

𝑉𝑀

 

𝑋𝑇)که در آن , 𝑌𝑇)   و(𝑋𝑀, 𝑌𝑀) وقعيت قرارگيریبه ترتيب م 

 هایسرعتنمايش   𝑉𝑀و 𝑉𝑇، در مختصات کارتزين هدف و موشک

و  𝑤𝑐 ،جانبي هدف و موشک هایشتاب 𝐴𝑀و 𝐴𝑇هدف و موشک، 

𝑤𝑚 و ای های زاويهسرعت𝛼𝑇 و𝛼𝑀  حرکتيهای مسير زاويهبه ترتيب 

نشان   Xنسبت به محور را    موشکمسير پروازی  و    (23)کورس هدف  هدف

که فقط مقادير هر لحظه آن شناخته نابه عنوان يک تابع  𝐴𝑇. دهندمي

دسته وسيعي از لازم به ذکر است  مي شود.در نظر گرفته مشخص است، 

های وسيله روشهب هدف بتاميزان شو يا تخمين مقالات جهت برآورد 

وجود معروف هستند، ورودی نامعلوم به تخمين که بيني تخمين و پيش

ه ک شودحرکتي فرض مي ساده سازی معادلات برای .]31[ ]30[دارند 
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𝑉𝑇  و𝑉𝑀     ،جهت و    هستندثابت در بازه زماني نمونه برداری رادار موشک

در نظر گرفته  𝑉𝑇بزرگتر از   𝑉𝑀عددی  مقدارعملي بودن برخورد، 

هدف يا موشک تا فاصله قرارگيری (، 6( تا )1با توجه به روابط ) شود.مي

 .در دسترس هستندنيز از رابطه زير    (𝜃(𝑡)و زاويه خط ديد )  (𝑅(𝑡))  24برد

(7) 𝑅(𝑡) = √(𝑋𝑇(𝑡) − 𝑋𝑀(𝑡))
2

+ (𝑌𝑇(𝑡) − 𝑌𝑀(𝑡))
2

 

(8) 𝜃(𝑡) = 𝑡𝑎𝑛−1 (
𝑌𝑇(𝑡) − 𝑌𝑀(𝑡)

𝑋𝑇(𝑡) − 𝑋𝑀(𝑡)
) 

در مختصات و موشک  تحلیل حرکت هدف  -3

 کارتزین
ت هدف و يافتن احرک سازیمدل هدايت قانون برای طراحي 

حرکت هدف  .ضروری استامری های مختلف مختصات هدف در زمان

 و بررسي قرار تحليلمورد  "مانور بالا"و  "پائين مانور"در دو وضعيت 

ا لحاظ نمودن يک شتاب ثابت بطبق تعريف، وضعيت مانور بالا رد. يگمي

. اصطلاح مانور پائين )مانور شودگرفته ميبرای ديناميک هدف در نظر 

در  ،اختلاف مقالات متعدد استکم( يا مانور بالا )مانور زياد( که مورد 

اين مقاله به معني تغيير مسير وسيله در حال حرکت از مسير مستقيم الخط 

نحوی .  ]33-30[  لحاظ خواهد شدشود،  مينيز  که منجر به تغيير سمت آن  

ای است که با استفاده از تعدادی تابع شناخته شده به عنوان تحليل به گونه

حرکت    رب  حاکمروابط    گردد.مي  تعيينموقعيت هدف    رابطه  ،شتاب هدف

د که با حذف قسمت نشو موشک به دو بخش خطي و غيرخطي تقسيم مي

و درنهايت مقدار   سمت موشک محاسبه  زاويه مطلوب تغيير  ،خطي ورودی

 د.شو تابع موقعيت هدف مشخص مي

 هدفپائین بررسی حرکت هدف در وضعیت مانور  -3-1

 مانور پائين، پارامترهای مورد نياز در وضعيتبرای تحليل و محاسبه 

را مانور هدف که حرکت بايد تابعي را برای شتاب هدف در نظر گرفت 

مسير حرکت هدف در يک  در صورتي که در اين مقاله سازی نمايد. شبيه

تعريف  پائينمانور به عنوان را باشد، آنکوچكي تغيير کوتاه دارای لحظه 

 شتابداشتن يک  عني  م  اين موضوع در ديناميک حرکت هدف به  يدنمامي

جانبي با در نظر گرفتن شتاب . ای کوتاه برای يک هدف نوعي استلحظه

تعريف مورد نظر از شتاب  ،هدف به صورت ضربه يا يک پالس کوچک

يک تابع  به صورتهدف شتاب  لذا .برآورده مي شودپائين  هدف مانور

 گردد:ميبه شكل زير فرض  𝑎𝑇و با دامنه  𝑡0ضربه در زمان 

(9) 𝐴𝑇(𝑡) = 𝑎𝑇𝛿(𝑡 − 𝑡0) 

( و 3گيری از رابطه )با انتگرال سمت حرکت هدف در اين صورت 

 خواهد شد:محاسبه به صورت زير ( 9با در نظر گرفتن شتاب رابطه )

(10) 𝛼𝑇(𝑡) =
𝑎𝑇

𝑉𝑇

𝑢(𝑡) + 𝛼𝑇(𝑡0) 

 
24- Range 

قبل از هدف حرکت ابتدايي  کورسزاويه  𝛼𝑇(𝑡0)رابطه، اين در 

کورس ای  زاويهاين رابطه نشان دهنده يک  گردد.  محسوب ميشروع مانور  

𝑎𝑇ثابت با دامنه 

𝑉𝑇
 (1)در روابط  (10)گذاری رابطه يبا جابرای هدف بوده   

در راستای محورهای هدف  جابجايي، گيری از اين روابطو انتگرال  (2)و 

𝑋  وY د.شو محاسبه مي 

(11) 
𝑋𝑇 = ∫ 𝑉𝑇𝐶𝑜𝑠(

𝑎𝑇

𝑉𝑇

𝑢(𝑡)
𝑡

𝑡0

+ 𝛼𝑇(𝑡0))𝑑𝑡 

= 𝑉𝑇𝑡𝐶𝑜𝑠 (
𝑎𝑇

𝑉𝑇

+ 𝛼𝑇(𝑡0)) + 𝑋𝑇(𝑡0) 

(12) 
𝑌𝑇 = ∫ 𝑉𝑇𝑆𝑖𝑛 (

𝑎𝑇

𝑉𝑇

𝑢(𝑡) + 𝛼𝑇(𝑡0)) 𝑑𝑡
𝑡

𝑡0

 

 = 𝑉𝑇𝑡𝑆𝑖𝑛(
𝑎𝑇

𝑉𝑇

+ 𝛼𝑇(𝑡0)) + 𝑌𝑇(𝑡0) 

به ترتيب موقعيت قرارگيری  𝑌𝑇(𝑡0)و  𝑋𝑇(𝑡0) در رابطه فوق

در مختصات کارتزين در قبل از شروع مانور هدف در لحظه ابتدايي 

ه های فوق بگيریانتگرال  در همچنين است. 𝑦و   𝑥محورهای راستای 

، از و عدم وابستگي آنها به زمان ثابت بودن توابع سينوس و کسينوسعلت  

بر اساس روابط فوق، يک حرکت  .شوندخارج ميبدون تغيير انتگرال 

 ضربهای شتاب جانبي ضربه، سرعت زاويهمانور پائين برای هدف به معني 

 خواهد بود. هدف به يک مقدار ثابت چرخش کورس و 

 بررسی حرکت هدف در وضعیت مانور بالا -3-2

هدف به صورت يک تابع پله وضعيت جانبي با در نظر گرفتن شتاب 

جانبي هدف اگر شتاب  .  پائين قابل بيان استمانور بالا نسبت به حالت مانور  

 فرض گردد: 𝑎𝑇و با دامنه  𝑡0يک تابع پله در زمان  به صورت

(13) 𝐴𝑇(𝑡) = 𝑎𝑇𝑢(𝑡 − 𝑡0) 

  حرکت هدف به صورت رابطه زير محاسبه خواهد شد. کورسپس 

(14) 𝛼𝑇(𝑡) =
𝑎𝑇

𝑉𝑇

𝑡 + 𝛼𝑇(𝑡0) 

طبق اين رابطه، زاويه حرکت هدف )کورس حرکت هدف( به 

صورت ثابت با زمان در حال افزايش است اين وضعيت به معني چرخش 

 .خواهد بود( 2شكل )مطابق ای هدف با شعاع ثابت در يک مسير دايره 

 

   پلهجانبي حرکت هدف در مانور بالا به ازای شتاب ای مسير دايره( 2)شكل 
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شعاع با اعمال ورودی پله به شتاب هدف، هدف بر روی يک دايره 

حرکت خواهد کرد که مرکز، شعاع و سرعت زاويه  (2)شكل  ثابت مانند

( به صورت رابطه زير 2( و )1( در روابط )14گذاری رابطه )يبا جاای 

 گردد.محاسبه مي

(15)  𝑋𝐶 = 𝑋𝑇(𝑡0) −
𝑉𝑇

2

𝑎𝑇

𝑆𝑖𝑛(𝛼𝑇(𝑡0)) 

(16) 𝑌𝐶 = 𝑌𝑇(𝑡0) +
𝑉𝑇

2

𝑎𝑇

𝐶𝑜𝑠(𝛼𝑇(𝑡0)) 

(17) 𝑅𝐶 =
𝑉𝑇

2

|𝑎𝑇|
 

(18) 𝜃𝐶(𝑡) = 𝜔𝐶𝑡 + 𝜃𝐶(𝑡0) 

(19) 𝜔𝐶 =
𝑎𝑇

𝑉𝑇

 

(20) 𝜃𝐶(𝑡0) = 𝑡𝑎𝑛−1 (−𝑐𝑜𝑡−1(𝛼𝑇(𝑡0))) 

𝑋𝐶)که , 𝑌𝐶)   ،مرکز دايره فرضي در حال چرخش𝑅𝐶  شعاع دايره

 ،هدف روی دايره مورد نظرحرکت ای سرعت زاويه 𝜔𝐶مورد نظر، 

𝜃𝐶(𝑡)  در زمان زاويه هدف نسبت به مرکز دايره𝑡   و

(𝑋𝑇(𝑡0), 𝑌𝑇(𝑡0))    در مختصات لحظه شروع مانور  هدف در  مختصات

که هدف حول  ای(، مرکز دايره 16( و )15طبق روابط ) باشد.ميکارتزين 

آن به علت شتاب جانبي در حال چرخش است، در لحظه اعمال شتاب 

( حرکت هدف با 19( و )18بر اساس رابطه ) گردد.تشكيل ميجانبي 

با زمان به شكل ثابت   هدف  ای ثابت بوده لذا کورس حرکتسرعت زاويه

رابطه  ،(20)تا  (15)و روابط  (2)با توجه به شكل  در حال افزايش است

ايجاد   نسبت به مرکز دايره در مختصات کارتزين    هدفقرارگيری  موقعيت  

𝑋𝐶)شده  , 𝑌𝐶) ،قابل محاسبه است. در هر لحظه زماني 

(21) 𝑋𝑇(𝑡) = 𝑋𝐶 + 𝑅𝐶𝑆𝑖𝑛(𝜃𝐶(𝑡)) 

(22) 𝑌𝑇(𝑡) = 𝑌𝐶 + 𝑅𝐶𝐶𝑜𝑠(𝜃𝐶(𝑡)) 

 رسی حرکت موشک و بخش بندی سیستم حرکتیبر -3-3

 سينماتيک حرکت موشککه مبين (  6)تا  (4)معادلات با توجه به 

خطي و  ((5)و  (4) روابطي )طتوان روابط را به دو بخش غير خاست، مي

( رابطه 6معادله ) ،. با در نظر گرفتن اين روابطتفكيک نمود ((6))رابطه 

 رابطه مبين( 5( و )4خطي بين شتاب جانبي و کورس موشک و روابط )

در مختصات کارتزين  موشککورس و موقعيت قرارگيری بين خطي غير

 .است( 3)شكل  مطابق

 
 به دو بخش خطي و غيرخطي  موشک حرکت  سينماتيک اجزاء تفكيک   (3)شكل 

در صورت حذف بخش خطي مربوط به محاسبه (  3)با توجه به شكل  

ورودی  باسيستم حرکت موشک سمت از روی شتاب جانبي موشک، 

 از يکاستفاده پيشنهاد تحقق اين موضوع . برای ستاقابل بيان  سمت

حل اين ترين کنترل برای . ساده شودداده ميتطبيقي خطي  کننده ل کنتر

 .است (4)مطابق شكل درجه يک کننده  ل استفاده از کنتر مشكل،

 
  تطبيقي خطي برای حذف قسمت خطي سيستم سينماتيک   کنندهل  کنتر (4)شكل 

 حرکت موشک

در  𝐾 و بهره  𝑍، صفر  𝑃با قطب درجه يک  کنندهکنترل  اگر سيستم

و سمت موشک به  (𝛼𝑀𝑑). رابطه سمت مطلوب موشک گرفته شودنظر 

 .استبيان قابل صورت زير 

(23) 𝛼𝑀𝑑 =
𝐾(𝑆 + 𝑍)

𝑉𝑀𝑆2 + (𝑃𝑉𝑀 + 𝐾)𝑆 + 𝐾𝑍
𝛼𝑀  

صفر  مقادير قطب،با عملكرد مطلوب  برای ايجاد يک سيستم پايدار

 د. گرددر محدوده زير پيشنهاد ميبا سعي و خطا و بهره 

(24) 0 < 𝑍 ≤ 1             𝑃 ≥ 1 

(25) 𝐾 = 𝑉𝑀 (
𝑃

𝑍
) 

عملا حذف و  (6)رابطه  ،تطبيقي فوق کننده ل با استفاده از کنتر

که همان سمت مطلوب حرکت موشک  𝛼𝑀 ورودی سينماتيک موشک

روش پيشنهادی در ، فوق استفاده از روابطدر واقع با . ماندباقي مياست، 

 جای محاسبه و طراحي قانون هدايت برای بدست آوردن شتابه  ب  اين مقاله

خواهد مطلوب، به دنبال تعيين سمت مطلوب برای هدايت موشک  جانبي

برای کل مسير با توجه به اين نكته که مقدار مطلوب سمت موشک . بود

 ::بنابراين با فرض رابطه شوددر نظر گرفته ميثابت يک مقدار 

(26) 𝛼𝑀 = 𝛼𝑀𝑑𝑢(𝑡 − 𝑡0) 

 زير روابطبه صورت ( 5( و )4بر اساس روابط )مختصات موشک 

 .استقابل بيان 

(27) 𝑋𝑀 = ∫ 𝑉𝑀𝐶𝑜𝑠(𝛼𝑀𝑑𝑢(𝑡))𝑑𝑡
𝑡

𝑡0

 

 = 𝑉𝑀𝑡𝐶𝑜𝑠(𝛼𝑀𝑑) + 𝑋𝑀(𝑡0)            

(28) 𝑌𝑀 = ∫ 𝑉𝑀𝑆𝑖𝑛(𝛼𝑀𝑑𝑢(𝑡))𝑑𝑡
𝑡

𝑡0

 

= 𝑉𝑀𝑡𝑆𝑖𝑛(𝛼𝑀𝑑) + 𝑌𝑀(𝑡0) 

ن حرکات هدف در دو وضعيت مانور پائين و مانور بالا يپس از تبي

در وضعيت رهگيری اهداف نوبت به تحليل چگونگي حرکت موشک 

رسد برای حرکت موشک جهت برخورد مناسب با هدف در ميمانور بالا 

( تنها نياز به يک تغيير کورس 26)دو وضعيت مانوری، طبق رابطه مفروض
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برای بندی تعريف شده  بر اين اساس حرکت موشک در دسته  بوده موشک  

در بخش مانور پائين  مشابه آنچه که برای حرکات هدف  بالا،    راهداف مانو 

 .( بيان گرديد، خواهد بود3-1)

با روش زاویه   سیستم هدایتطراحی  -4

 برخورد 
به  موشک ، رسيدنزاويه برخورد طراحي با روشعمده ف دو هد

کمترين زمان از ديدگاه  .استکمترين انرژی  با ر کمترين زمان وهدف د

هدف قرار برخورد با مسير در موشک افتد که اين روش زماني اتفاق مي 

گيرد. به عبارت ديگر مسير موشک و هدف همديگر را در يک نقطه قطع 

برخورد با  تحت آن زاويه منجر بهکه حرکت موشک  ایزاويهبه نمايند. 

 .گويندميزاويه برخورد  ،گرددهدف مي

 نقطه برخورد برای اهداف بدون مانور و مانور کم  روش -4-1

با ف موشكي با مانور کم، اهدابرای در اين قسمت زاويه برخورد 

پذيرد. چون در ( انجام مي1-3بخش ) در محاسبه شده روابط از استفاده 

مسير است پس هدف در يک مسير اندک تغيير  ،مانور کم فرض بر

پائين، مانور  عمليات    نجامحرکت نموده و پس از ابا کورس ثابت  مشخص  

قرار ثابت جديد  کورسبا  ديگر هدف دوباره روی يک مسير مشخص

 ه شده است.به خوبي نمايش داد (5)شكل  اين وضعيت توسطگيرد. مي

 
برای اهداف   برخوردنقطه نحوه کلي عملكرد سيستم هدايت سمت  (5)شكل 

 موشكي مانور پائين

اين روش به دنبال يافتن زاويه مناسب برای برخورد سريع با هدف 

در زمان  مختصات موشک و هدف شود. برای اين منظور فرض مياست

 برابرند.شود، نمايش داده مي 𝑡𝐶𝑃که با  برخورد

(29) 𝑋𝑇(𝑡𝐶𝑃) = 𝑋𝑀(𝑡𝐶𝑃) 

(30) 𝑌𝑇(𝑡𝐶𝑃) = 𝑌𝑀(𝑡𝐶𝑃) 

( که همان روابط حرکت هدف 12(، )11گذاری روابط )يپس با جا

با ( 28و )( 27)روابط حرکتي موشک از جايگذاری با مانور کم است و 

روابط زير حاصل  ،(30( و )29)در روابط فرض محاسبه سمت مطلوب 

 :خواهد شد

(31) 𝑉𝑇𝑡𝐶𝑃𝐶𝑜𝑠 (
𝑎𝑇

𝑉𝑇

+ 𝛼𝑇(𝑡0)) − 𝑉𝑀𝑡𝐶𝑃𝐶𝑜𝑠(𝛼𝑀𝑑)

+ 𝑋𝑇(𝑡0) − 𝑋𝑀(𝑡0) = 0 

(32) 𝑉𝑇𝑡𝐶𝑃𝑆𝑖𝑛 (
𝑎𝑇

𝑉𝑇

+ 𝛼𝑇(𝑡0)) − 𝑉𝑀𝑡𝐶𝑃𝑆𝑖𝑛(𝛼𝑀𝑑)

+ 𝑌𝑇(𝑡0) − 𝑌𝑀(𝑡0) = 0 
سمت برخورد به صورت زير روابط فوق، زمان برخورد و با حل 

 گردد.محاسبه مي

(33) 

𝛼𝑀𝑑

= −𝑡𝑎𝑛−1 (
𝑋𝑇(𝑡0) − 𝑋𝑀(𝑡0)

𝑌𝑇(𝑡0) − 𝑌𝑀(𝑡0)
)

+ 𝐶𝑜𝑠−1 [
𝑉𝑇

𝑉𝑀𝑅(𝑡0)
((𝑌𝑇(𝑡0)

− 𝑌𝑀(𝑡0))𝐶𝑜𝑠 (
𝑎𝑇

𝑉𝑇

+ 𝛼𝑇(𝑡0))

− (𝑋𝑇(𝑡0) − 𝑋𝑀(𝑡0))𝑆𝑖𝑛 (
𝑎𝑇

𝑉𝑇

+ 𝛼𝑇(𝑡0)))] 

(34) 𝑡𝐶𝑃 =
𝑋𝑀(𝑡0) − 𝑋𝑇(𝑡0)

𝑉𝑇𝐶𝑜𝑠 (
𝑎𝑇

𝑉𝑇
+ 𝛼𝑇(𝑡0)) − 𝑉𝑀𝐶𝑜𝑠(𝛼𝑀𝑑)

 

 .گرددروابط زير حاصل ميکه با تبديل به مختصات قطبي 

(35) 𝛼𝑀𝑑 = −𝜑 + 𝐶𝑜𝑠−1 (
𝑉𝑇

𝑉𝑀
𝐶𝑜𝑠 (

𝑎𝑇

𝑉𝑇
+ 𝛼𝑇(𝑡0) + 𝜑)) 

(36) 𝑡𝐶𝑃 =
−𝑅(𝑡0)𝐶𝑜𝑠(𝜃(𝑡0))

𝑉𝑇𝐶𝑜𝑠 (
𝑎𝑇
𝑉𝑇

+ 𝛼𝑇(𝑡0)) − 𝑉𝑀𝐶𝑜𝑠(𝛼𝑀𝑑)
 

-مي 𝑡0و هدف در لحظه زاويه بين موشک  𝜑که در روابط فوق 

 د.شو باشد که از رابطه زير محاسبه مي

(37) 𝜑 = 𝜋 − 𝜃(𝑡0) 

ابتدا کورس مطلوب قابل محاسبه و سپس با ( 35با استفاده از رابطه )

به پائين مانور ( زمان برخورد با هدف دارای 36جايگذاری در رابطه )

در کمترين زمان و با کمترين شتاب موشک شود و مي محاسبه راحتي

توان از اين روش برای اهداف با مانور بالا نيز ميممكن به آن خواهد رسيد.  

و احتمال خطای برخورد افزايش  ظر داشت کهبايد در ن وليکرد استفاده 

حل غيربهينه يک به عبارت ديگر اين روش  خواهد يافتابت کاهش اص

 .مي باشدبا مانور بالا برای اهداف 

  فازی ضریب تصحیح کننده نقطه برخورد با  روش-4-2

موقعيت   استفاده از رابطه تساوی( با  1-4در اين بخش نيز مشابه بخش )

سمت و زاويه مطلوب محاسبه در لحظه برخورد، هدف و موشک 

گردد. بنابراين با در نظر گرفتن مختصات يكسان موشک و هدف در مي

 .شود، روابط زير حاصل مي𝑡𝐶𝑃زمان برخورد 

(38) 𝑋𝑇(𝑡𝐶𝑃) = 𝑋𝑀(𝑡𝐶𝑃) 

(39) 𝑌𝑇(𝑡𝐶𝑃) = 𝑌𝑀(𝑡𝐶𝑃) 

و (، 22(، )21)ی ف با مانور بالااهدات احرک گذاری روابطيبا جا

 ( :38-39در روابط ) (28( و )27)روابط حاکم بر حرکت موشک 
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(40) 𝑅𝐶𝐶𝑜𝑠(𝜔𝐶𝑡𝐶𝑃 + 𝜃𝐶(𝑡0)) − 𝑉𝑀𝑡𝐶𝑃𝐶𝑜𝑠(𝛼𝑀𝑑)

+ 𝑋𝐶 − 𝑋𝑀(𝑡0) = 0 

(41) 𝑅𝐶𝑆𝑖𝑛(𝜔𝐶𝑡𝐶𝑃 + 𝜃𝐶(𝑡0)) − 𝑉𝑀𝑡𝐶𝑃𝑆𝑖𝑛(𝛼𝑀𝑑)

+ 𝑌𝐶 − 𝑌𝑀(𝑡0) = 0 

برخورد قابل محاسبه نيست ( به راحتي سمت و زمان  41-40از روابط )

. برای حل چنين نداغيرخطي دو رابطه بر حسب زمان برخورداين زيرا 

طولاني  و بازگشتي که غالباهای عددی از روشبه شكل متداول لاتي دمعا

با تغيير  .گرددميستفاده ا و نيازمند رعايت شرط همگرايي هستند، و زمانبر

گونه که در انتهای را به راحتي حل نمود. همان  روابطتوان اين  مي  ˓ديدگاه 

هدف  مطلوب محاسبه شده برای زاويه سمت( بيان گرديد، از 1-4بخش )

مانور بالا اهداف مواجهه با برای برای محاسبه سمت مطلوب  ˓با مانور کم

د به شرطي که بتوان خطای ايجاد شده در اين روش را نمو توان استفاده  مي

و بهينه برای اهداف ( سمت مطلوب  35به عبارت ديگر رابطه )  د.کرجبران  

غير بهينه برای اهداف البته و موشكي مانور پائين و همچنين سمت مطلوب 

در آن و برای شرايط مختلف قابليت بهينه با مانور بالا است که با تغييرات 

اصلي ترين تفاوت حرکت در مانور کم و زياد، در   .اشتدخواهد  را  شدن  

مطابق توضيحات بخش هدف  ،باشد. در مانور کممسير حرکت هدف مي 

در مسير مستقيم پس از اعمال شتاب ضربه، تغيير زاويه کورس داده و    3-1

روی دايره با  2-3مطابق توضيحات بخش و در مانور بالا کند حرکت مي

نمايد. پس برای بهينه نمودن حرکت ميو مشخص مرکز و شعاع ثابت 

سمت مطلوب بايد از مرکز دايره در حال چرخش برای بهينگي استفاده 

مرکز دايره  وکه زاويه بين مرکز موشک  𝛼𝑀𝐶𝐶بدين منظور زاويه نمود. 

نشان داده شده است،  (6)شكل اين موضوع در  گرددمعرفي مي ،باشدمي

 زير است:که دارای رابطه 

(42) 𝛼𝑀𝐶𝐶 = 𝑡𝑎𝑛−1 (
𝑋𝐶 − 𝑋𝑀(𝑡0)

𝑌𝐶 − 𝑌𝑀(𝑡0)
) 

 به صورت زير نيز قابل بيان است (16( و )15با استفاده از روابط ) که
𝛼𝑀𝐶𝐶 = 

𝑡𝑎𝑛−1 (
𝑅(𝑡0)𝐶𝑜𝑠(𝜃(𝑡0)) −

𝑉𝑇
2

𝑎𝑇
𝑆𝑖𝑛(𝛼𝑇(𝑡0)) − 𝑋𝑀(𝑡0)

𝑅(𝑡0)𝑆𝑖𝑛(𝜃(𝑡0)) +
𝑉𝑇

2

𝑎𝑇
𝐶𝑜𝑠(𝛼𝑇(𝑡0)) − 𝑌𝑀(𝑡0)

) 

(43) 

-ميرابطه زير را به شكل ( 𝛼𝑂𝑀𝑑سمت برخود بهينه )به اين ترتيب 

 .توان در نظر گرفت

(44) 𝛼𝑂𝑀𝑑 = (1 − 𝛽)𝛼𝑀𝑑 + 𝛽𝛼𝑀𝐶𝐶  

و مقداری بين   شودنامگذاری ميضريب گرايش به مرکز دايره    𝛽که  

برای محاسبه مقدار   دارد که در شرايط مختلف قابل تغيير است.  يکتا    صفر

ترين روش د. مناسبنمو استفاده    هوشمند هایاز روشتوان  مياين ضريب  

قوائد استفاده از با  دتوانکننده فازی است زيرا مي برای اين مسئله کنترل 

در نقطه برخورد که شرايطي . داينمشرايط مدنظر را پياده سازی زباني 

 مقدار دامنه شتاب هدف، (𝑅(𝑡0)) موثرند شامل برد موشک تا هدف

(𝑎𝑇) ،( شعاع دايره در حال چرخش𝑅𝐶 و )روی  هدف ایسرعت زاويه

( مي توان از شعاع و 19( و )17با توجه به روابط )باشد. ( مي 𝜔𝐶) دايره 

ای هدف صرف نظر کرد زيرا اين پارامترها وابسته به مقدار سرعت زاويه

 𝑎𝑇و    𝑅(𝑡0)تنها  تعداد متغير،  با اين کاهش    لذادامنه شتاب هدف هستند.  

به عنوان   𝑎𝑇و    𝑅(𝑡0)بازه تغييرات    .مانندباقي ميبه عنوان دو متغير اصلي  

در لحظه دو ورودی به سيستم فازی بر اساس حداکثر برد قرارگيری هدف  

𝑡0 به عنوان بازه تغييرات توابع  ،و نيز حداکثر بازه شتاب هدف مورد نظر

 .هستندعضويت قابل تنظيم 

 

نحوه کلي عملكرد سيستم هدايت سمت برخورد با کمک منطق فازی   (6)شكل 

 )روش پيشنهادی( برای هدف با مانور بالا 

  
  فازی بر اساس منطق برخورد هدايت موشک جهت بلوک دياگرام روش  (7)شكل 

   پيشنهادی 

وجود دارد. به  فازی روش منطقدو نوع استنتاج ممداني و سوگنو در 

لذا باشند فازی مي ،گيرینتيجههم بخش و  ورودیدليل اينكه هم قسمت 

توابع  𝑎𝑇در ورودی  د.گردميپيشنهاد  برای اين مقاله ستنتاج ممدانيا

برای اهداف با مانور  𝐿𝑜𝑤برای اهداف بدون مانور،  𝑍𝑒𝑟𝑜عضويت 

برای اهداف با  𝐻𝑖𝑔ℎبرای اهداف با مانور معمولي،  𝑛𝑜𝑟𝑚𝑎𝑙 کم،

بندی جديد که اهداف را بتوان در اين دسته گردد.مانور بالا تعريف مي

را به دو دسته مانور بالا های بيشتری از نظر مانور در نظر گرفت و آنتنوع

در  و پائين محدود نكرد، يكي از مزايای منطق فازی در اين بخش است.

( نشان داده شده، 8در شكل ) Zعضويت که با نماد  ابعتو  𝑅(𝑡0)ورودی 

𝑉𝑠ℎ𝑜𝑟𝑡 ،برای فواصل خيلي کم 𝑠ℎ𝑜𝑟𝑡   کمبرای فواصل ،𝑙𝑜𝑛𝑔 

متغير خروجي عضويت    توابعهمچنين  گردند.  برای فواصل زياد تعريف مي

𝛽  با نمادهای  𝑍𝑒𝑟𝑜    ،برای مقادير نزديک به صفر𝑚𝑖𝑛  ،برای مقادير کم 

𝑚𝑒𝑑   ،برای مقادير متوسط𝑜𝑛𝑒  تعريف  (يک دارمق)برای مقادير زياد
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 (8)توابع عضويت ورودی و خروجي کنترل فازی در شكل  گردند.مي

 نشان داده شده است.

 
در روش نقطه   𝜷و خروجي    𝒂𝑻و   𝑹(𝒕𝟎)های  توابع عضويت ورودی (8)شكل 

 برخورد فازی 

بر اين مبنا است که در مانورهای   کنندهل قوائد اين کنترانتخاب  اساس  

βخود يعني  بيشترين مقدار    𝛽  ،های طولانيبالا و مسافت = گيرد را مي  1

𝛼𝑂𝑀𝑑 رابطه(، 44که بر اساس رابطه ) = 𝛼𝑀𝐶𝐶 يعني گردد حاصل مي

های در مانورها و مسافتکند و موشک به سمت مرکز دايره حرکت مي

𝛼𝑂𝑀𝑑لذا گيرد ميصفر را  خود يعنيکمترين مقدار  𝛽 ،کم = 𝛼𝑀𝑑 

تعريف شده برای اهداف يعني موشک به سمت نقطه برخورد خواهد بود 

با استفاده از دانش انساني تعريف شده فوق کند. حرکت ميبدون مانور، 

بر اساس اين جدول  ( را ايجاد نمود.1) جدول توان جدول منطق فازیمي

های حالت در نظر گرفته شده برای هر يک از ورودی چهارو با توجه به 

 قانون کنترلي قابل استخراج خواهد بود. 16سيستم استنتاج فازی، تعداد 

  𝜷و خروجي     𝒂𝑻و  𝑹(𝒕𝟎)با دو ورودی   کننده فازی قواعد کنترل (1)جدول 

ℎ𝑖𝑔ℎ 𝑛𝑜𝑟𝑚𝑎𝑙 𝐿𝑜𝑤 𝑧𝑒𝑟𝑜        𝑎𝑇 
𝑅(𝑡0) 

𝑚𝑖𝑛 𝑍𝑒𝑟𝑜 𝑍𝑒𝑟𝑜 𝑍𝑒𝑟𝑜 𝑧𝑒𝑟𝑜 
𝑚𝑒𝑑 𝑚𝑖𝑛 𝑍𝑒𝑟𝑜 𝑍𝑒𝑟𝑜 vshort 
𝑜𝑛𝑒 𝑚𝑒𝑑 𝑚𝑖𝑛 𝑍𝑒𝑟𝑜 short 
𝑜𝑛𝑒 𝑜𝑛𝑒 𝑚𝑒𝑑 𝑚𝑖𝑛 long 

 و نتایج شبیه سازی -5

نقطه و فازی  منطقترکيبي پيشنهادی در اين بخش عملكرد روش 

با ديگر قوانين هدايت در مانورهای بالا بررسي  (FCP) 25برخورد

-دستاورد يک روش مناسب هدايتي چنانچه در بخشگردد. مهمترين مي

هدف در کمترين زمان و  های قبل نيز اشاره شد، رسيدن به نقطه برخورد با

 
25 - Fuzzy collision point 

 چهاراين منظور، برای . استبرای موشک ممكن انبي جبا کمترين شتاب 

 و هدف  های مختلفشتاب  با  درگيری موشک و هدف متفاوت،  سناريوی

ه گرفته شددر نظر  (  2مطابق جدول )هدف    های متفاوت قرارگيریموقعيت

لازم به ذکر است کليه مقادير و شرايط عددی بكارگيری شده در  .است

اساس اطلاعات درگيری موشک و هدف  زيادی برتا حدود  ،اين جدول 

اند و نيز جهت انتخاب شده   ]25[مرجع  يكي از سناريوهای تعريف شده در  

برررسي عملكرد روش پيشنهادی کليه مقادير اين جدول به صورت مقادير 

يابي به مقادير عددی قابل سازی جهت دستو در اجرای شبيه بوده نامي 

درصد عدم قطعيت  10و به همراه  زيادبا تكرار  سازیمقايسه، برنامه شبيه

بر اساس مقادير تعريف شده اند. بكارگيری شده نامي نسبت به مقادير 

نمايش دهنده يک حرکت بدون مانور و  ،1شماره (، سناريوی 2جدول )

 کند.، يک مانور بالا را برای هدف تعريف مي3سناريوی شماره در مقابل 

,Xm(0))، موقعيت ابتدايي موشک در اين سناريوها Ym(0)) =

αM(0)و سمت ابتدايي موشک  (0,0) =
1

2
π  و سرعت موشک

(VM)  500  مقدار
m

s
400  مقدار  (𝑉𝑇)و سرعت هدف 

𝑚

𝑠
در نظر 

فاصله اوليه قرارگيری موشک تا  R(𝑡0)شود. در اين مقاله، گرفته مي

های سيستم فازی با توجه به مقادير ذکر  هدف و به عنون يكي از ورودی

کيلومتر لحاظ شده است. همچنين بازه  30(، حداکثر 2شده در جدول )

متر بر مجذور ثانيه بوده که به  𝑎𝑇 ،10حداکثر تغييرات برای شتاب هدف 

( لحاظ شده است. روش 8شكل ) عنوان بازه تغييرات توابع عضويت در

، جهت مقايسه با روش ]5[( پيشنهادی در مقاله SMCکنترل مد لغزشي)

 بارابطه زير در نظر گرفته شده است:پيشنهادی 

(45) 𝐴𝑀 =
1

cos(𝛼𝑀 − 𝜃)
[−2𝑅̇𝜃̇ + 5𝜃̇ + 𝑠𝑔𝑛(𝜃̇)] 

( که APNهمچنين روش پيشنهادی با روش ناوبری تناسبي افزوده )

در مقدمه از آن به عنوان يک روش اصلاح شده هدايت تناسبي ياد شده، 

به عنوان يک روش   ]15[مقايسه شده است. اين روش هدايت در مقاله 

برخورد موشک و هدف در هندسه درگيری غير خطي بكارگيری شده 

 است: 𝐴𝑃𝑁است. رابطه زير معرف روش استاندارد 

(46) 𝐴𝑀 = −
1

cos(𝛼𝑀 − 𝜃)
𝑅̇𝜃̇ + 𝐴𝑇 cos(𝛼𝑇 − 𝜃) 

D
ow

nl
oa

de
d 

fr
om

 jo
c.

kn
tu

.a
c.

ir 
at

 1
0:

30
 +

03
30

 o
n 

M
on

da
y 

F
eb

ru
ar

y 
24

th
 2

02
0

http://joc.kntu.ac.ir/article-1-560-fa.html


 
 نقطه برخورد و منطق فازی در برابر اهداف مانور بالا راهبرد طراحي يک روش جديد هدايت موشک مبتني بر 

 علي کارساز ، امين آدينه اهری 

85 
 

 
 

Journal of Control, Vol. 13, No. 4, Winter 2020  1398زمستان ، 4، شماره 13مجله کنترل، جلد 

 

 درگيری موشک و هدف سناريو  چهارشتاب هدف برای مشخصات حرکتي نقطه شروع و ( 2)جدول 

 سناریو  1 2 3 4

3

2
𝜋 7

6
𝜋 

2

3
𝜋 −

𝜋

4
 𝛼𝑇(0) 

1𝑘𝑚 −10𝑘𝑚 2.5𝑘𝑚 5𝑘𝑚 𝑋𝑇(0) 

−10𝑘𝑚 5𝑘𝑚 10𝑘𝑚 10𝑘𝑚 𝑌𝑇(0) 

5
𝑚

𝑠2
0 ≤ 𝑡 ≤ 30

−10
𝑚

𝑠2
30 ≤ 𝑡 ≤ 50

8
𝑚

𝑠2
𝑡 > 50

 5
𝑚

𝑠2
𝑡 ≥ 0 

80
𝑚

𝑠2
10 ≤ 𝑡 ≤ 15

−40
𝑚

𝑠2
25 ≤ 𝑡 ≤ 30

   20
𝑚

𝑠2
 45 ≤ 𝑡 ≤ 50

0
𝑚

𝑠2
𝑜𝑡ℎ𝑒𝑟 𝑡𝑖𝑚𝑒

 0
𝑚

𝑠2
𝑡 ≥ 0 𝐴𝑇(𝑡) 

 

 رسيدن موشک به فاصلهها، سازی برای تمام روشن اتمام شبيهزما

برای بررسي مقدار شتاب . گرفته شده استی هدف در نظر متر 1کمتر از 

 ه ( استفادRMSتا اصابت با هدف از معيار جذر ميانگين مربع ) اعمالي

هدف را در  بردهدف يا موشک و  فاصله نسبي بين (9) شكل گردد.مي

برای روش پيشنهادی در مقايسه با سه سناريوهای مختلف بر حسب زمان 

بكار رفته در کنترلي    هایتابدهد شنشان مي  CPو     SMC  ،APNروش  

در مقايسه با روش پيشنهادی  SMC ،APN ،CPهای مختلف روش

FCP ( ترسيم شده است.10در چهار سناريوی تعريف شده در شكل ) 

جانبي اعمالي به موشک جهت اصابت به هدف، نشان  هایدامنه شتاب

ها دهنده توان کنترلي موشک بوده طبيعتا هرچه مقدار دامنه اين شتاب

شكل  تری را خواهد داشت.تر باشد موشک امكان اصابت راحتپائين

 چهار در  حرکت 26تراژکتوریيا موشک و هدف  مسير حرکتي (11)

جهت . دهدمينمايش  کارتزينسناريوی طراحي شده را در مختصات 

های مختلف نياز به تحليل مقايسه موثرتر در خصوص نتايج حاصله روش

( زمان پرواز و ميزان شتاب بكارگيری شده توسط 3جدول )کمي بوده لذا  

نتايج عددی   .کندميبيان  را  های مورد بررسي،  موشک در هر يک از روش

سازی در اوت برنامه شبيهشده در اين جدول به ازای تكرارهای متف ذکر

صورت پذيرفته است.درصدی  10سناريوهای تعريف شده با عدم قطعيت  

 
 

در  مختلف هدايتي،  های با روشو هدف موشک نمودار فاصله نسبي  (9)شكل 

 ( 2متفاوت جدول )سنايوری  چهار

، معرف حرکت هدف بدون مانور 1شماره  ( سناريو 2طبق جدول )

و روش نقطه برخورد  (𝐶𝑃)بوده، موشک با روش هدايت نقطه برخورد 

با سرعت بيشتر و در  𝐴𝑃𝑁و  𝑆𝑀𝐶نسبت به دو روش ، (𝐹𝐶𝑃فازی )

 
26- Trajectory 

 10نمايد. همان گونه که در شكل زمان کمتر به هدف برخورد مي

با اعمال يک شتاب در ابتدای  𝐹𝐶𝑃و  𝐶𝑃مشخص است دو روش 

حرکت، ديگر نياز به صرف شتاب بالايي در طول مسير نخواهند داشت. 

کنند ابتدا در راستای اين امر در حالي است که دو روش ديگر سعي مي

د که اين موضوع حرکت هدف قرار گيرند و سپس به هدف برخورد نماين

 مستلزم بكارگيری شتاب جانبي بيشتری برای هدايت خواهد بود. 

حرکت هدف به صورت مانور بالا يا تغيير سمت  3در سناريوی 

برای هر لحظه يک نقطه را به عنوان  𝐶𝑃پذيرد. روش دائمي صورت مي

نمايد. نمايد بنابراين توان کنترلي بيشتری مصرف ميبرخورد تعيين مي

با مرجع قرار دادن نقاط برخورد در دو روش بدون مانور و با  𝐹𝐶𝑃ش رو

های گردد. روشمانور بالا، سبب کاهش توان کنترلي مصرفي تا هدف مي

( 3رسند. جدول )با زمان و شتاب بيشتر به هدف مي  𝐴𝑃𝑁و    𝑆𝑀𝐶ديگر  

های ديگر را برتری کامل روش پيشنهادی نسبت به روش 3در سناريوی 

در بخش زمان  CPدهد وليكن هنوز نتايج حاصله از روش نشان مي

 برخورد، با نتايج روش پيشنهادی قابل مقايسه است.
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حرکت هدف به صورت چندين تغيير سمت دائمي  4در سناريو 

کمترين زمان و شتاب را   𝐹𝐶𝑃پذيرد. در اين سناريو، روش  صورت مي

 5بری بيشتر )در حدود با زمان 𝐶𝑃دارد و موشک در هدايت روش 

کند حال آنكه شتاب کنترلي بسيار بيشتری ثانيه( به هدف اصابت مي

های ديگر مانند ها دارد. روشنسبت به روش پيشنهادی و ساير روش

𝑆𝑀𝐶  وAPN .با زمان و شتاب بيشتری به هدف مي رسند 

 
های مختلف در چهار سنايوری جدول  ( شتاب کنترلي موشک با روش10شكل)

(2) 

توان اينگونه ( مي3با توجه به نتايج شبيه سازی ذکر شده در جدول )

( برای مانورهای با تغيير سمت 𝐶𝑃بيان کرد که روش نقطه برخورد )

ای کمترين زمان تا برخورد با هدف را طي نموده و کمترين شتاب لحظه

 (FCP)ای با روش پيشنهادی نمايد. که نتايج مشابهجانبي را اعمال مي

در مواجهه با اهداف   (CP)خواهد داشت. وليكن زمان برخورد در روش  

يابد که با بكارکيری يش ميبا مانورهای دارای تغيير سمت دائمي افزا

(، خطای سمت روش نقطه برخورد به FCPروش نقطه برخورد فازی )

گيری ها کاهش چشمتنهايي تصحيح و شتاب اعمالي موشک به بالک

 يابد.مي

 
 

 ( 2جدول )  یسناريو چهارموشک و هدف برای حرکتي مختصات  (11)شكل 

 

 

 سازی برای چهار سناريوی درگيری موشک و هدف( مقايسه نتايج شبيه3جدول )

4 3 2 1 

Scenario 
RMS αM    

(m
s2⁄ ) 

Flight 
Time (s) 

RMS αM    

(m
s2⁄ ) 

Flight 
Time (s) 

RMS αM    

(m
s2⁄ ) 

Flight 
Time (s) 

RMS αM    

(m
s2⁄ ) 

Flight 
Time (s) 

1219.5 69.29 770 83.8 224 64.6 917 45.4 𝑆𝑀𝐶 

257.5 69.36 170.9 84.12 50 64.63 192 45.5 𝐴𝑃𝑁 
1065 42.75 624 60.5 59.2 42.45 291 24.58 𝐶𝑃 

11 41.73 105 62 27 43.18 119 24.99 FCP  

را به عنوان  𝛽ضريب گرايش به مرکز  ( مقادير مختلف12شكل )

های خروجي سيستم استنتاج فازی در سناريوهای مختلف و در زمان

 مقدار اين ضريب با تغيير دو ورودی شتاب و برد دهد.نشان مي متفاوت

صحيح شتاب جانبي موشک استنتاج و در ت هدف توسط سيستم فازی

دهد، مقدار نشان مي( 8)شكل  چنانچهشود. به عنوان مثال بكارگيری مي

که وضعيت بدون   1، در سناريوی  𝛽استنتاج شده سيستم فازی برای ضريب  

𝛼𝑂𝑀𝑑لذا   مانور است، مقدار بسيار کوچک بوده  ≅ 𝛼𝑀𝑑  لحاظ شده

 است.
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 ،برای چهار سناريو تعريف شده درگيری موشک و هدف  β( تغييرات 12)شكل 

 (2جدول )مقادير طبق 

در اين مقاله به عنوان همانگونه که قبلا بيان گرديد، شتاب هدف 

بايد در هرلحظه فرض گرديده است. شخص معلوم با دامنه ميک کميت 

های روش، بوده اشناخته توجه کرد که در عمل شتاب هدف کاملا ن

های بيني شتاب هدف با استفاده از داده مختلفي جهت تخمين و پيش

بجای شتاب معلوم هدف در ، که ]34-31[ اندراداری تاکنون ارايه شده 

 ها بهره برد.روشبدست آمده توسط اين توان از تخمين اين مقاله مي

 نتیجه گیری  -6
های استنتاج فازی دارای های هوشمند از جمله روشبكارگيری روش

های هدايت ای که در بخشتاريخچه مفصلي در ادبيات نظامي بوده به گونه

با توجه ها دارای سهم به سزايي هستند  اين دسته از روش  ،و ناوبری موشكي

های هدايت که فلسفه همه آنها بكارگيری يک موشک به تنوع زياد روش

ها و روشاست، نوعي به يک هدف تر هرچه دقيقجهت اصابت 

اين ابزارهای هوشمند و به خصوص منطق بكارگيری  پيشنهادات متعددی از  

شده است. طراحي قانون هدايت برای اهداف در مقالات مختلف فازی 

های خاص ت غيرخطي از پيچيدگيايجاد معادلادارای مانور بالا به علت 

زمانبری دو خصيصه مشترک اين که حل تكراری و  بودهخود برخوردار 

گردد. تبديل محاسبه مستقيم شتاب جانبي ها محسوب ميدسته از روش

در بسياری از مقالات مورد نظر است به زاويه سمت مطلوب که مطلوب 

در اين مقاله هدايت نقطه برخورد فازی، پيشنهادی نخستين گام از روش 

از برخورد موشک و هدف، قانون هدايت  ،در اين مقالهاست. همچنين 

 حاصلديل آن به مختصات قطبي  بو تدر مختصات کارتزين  مستقيم  تحليل  

روش مانور کم و اهداف موشكي برخورد برای هدايت نقطه  گرديد.

با مانور موشكي فازی برای اهداف و منطق هدايت نقطه برخورد ترکيبي 

سازی در چهار سناريوی مختلف درگيری نتايج شبيه. بالا پيشنهاد شد

های بالای روش پيشنهادی در مواجهه با موشک و هدف حاکي از قابليت

در دو سناريو از روش پيشنهادی  اگر چه نتايج حاصله    اهداف موشكي دارد.

ابتدايي طراحي شده به علت مانور پائين هدف، با نتايج حاصل از روش 

بر اساس دهد وليكن نمي تفاوت چنداني را نشاننقطه برخورد به تنهايي 

درصدی   35تا    5جدول ارايه شده بخش نتايج مقاله، روش پيشنهادی بهبود  

هدايت نقطه برخورد به های خورد را نسبت به روشدر کاهش زمان بر

دهد. اين نشان مي ،در سناريوهای با مانور بالا تنهايي و روش مد لغزشي

توان کنترلي بكارگيری شده توسط روش کاهش برای  نتايج، بهبود

  پيشنهادی بسيار قابل ملاحظه است.
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