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In the integrated guidance and control approach, the guidance law 

and the autopilot are traditionally developed and tested 

separately, assuming the ideality of each other. This paper 

presents the design and simulation of a deep and fuzzy learning 

adaptive controller to guide a homing missile in a three-

dimensional scenario to minimize collision time and maximize 

target interception accuracy. A deep learning neural network 

controller is initially developed offline in the proposed controller 

design and utilized as a gain table within the adaptive control 

framework. Subsequently, introducing fuzzy control further 

enhances the controller's adaptability and performance. The 

effectiveness of both controllers is evaluated under disturbance 

conditions. Simulation results demonstrate that the proposed 

controllers, along with the integrated guidance and control model, 

achieve reduced final miss distance and collision time compared 

to conventional PID and LQR controllers. 
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با استفاده از کنترل    يابآشيانهرهگيري اهداف هوايي توسط موشک 

تطبيقي يادگيري عميق و فازي 
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آل بودن  طور جداگانه توسعه یافته و با فرض ایده در رویکرد هدایت وکنترل یکپارچه، قانون هدایت به 

آل بودن قانون  طور مستقل طراحی شده و با فرض ایده شود. خودخلبان نیز به خلبان آزموده می   خود 

تطبیقی    کننده سازی عملکرد کنترل شود.  این مقاله به تشریح روند طراحی و شبیه هدایت آزموده می 

می  فازی  و  عمیق  که  یادگیری  سه   منظور به پردازد،  سناریوی  یک  در  موشک  جهت  هدایت  بعدی 

ایجاد  کمینه  هدف  به  برخورد  عدم  فاصله  و  برخورد  زمان  در طراحی  است شده سازی  ،  کننده کنترل . 

جدول    صورت به آفلاین طراحی شده و    صورت به شبکه عصبی یادگیری عمیق    کننده کنترل ابتدا یک  

انمندی این  شود. در ادامه، با اضافه کردن کنترل فازی، تو تطبیقی استفاده می   کننده کنترل بهره در  

  گیرد می در حضور اغتشاش مورد ارزیابی قرار    کننده کنترل یابد. عملکرد هر دو  افزایش می   کننده کنترل 

کارگیری  های پیشنهادی و به کننده کنترل ها نشان داده شد که استفاده از این  سازی شبیه   باتوجه به و  

مدل هدایت و کنترل یکپارچه، فاصله عدم برخورد نهایی موشک به هدف و زمان برخورد در مقایسه  

 کاهش یافته است.   LQRو  PID کننده  با کنترل 
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 مقدمه   1 

و    یی هوا   ه ی نقل   ل ی همه اشکال وسا   ی برا   و کنترل   ی ، ناوبر ت ی هدا   ی عملکردها 
  ی برا   ی سر   صورت به توابع    ن ی است. در عمل، ا   ی ات ی ح ها،  از جمله موشک   یی فضا 

مانند شکل    است   مرسوم در حال حاضر  .  کنند با هم کار می   ه ی نقل   له ی وس   ک ی مانور  
همه   باً ی . تقر ابد ی ( و بالعکس توسعه  اتوپایلوت کاملاً جدا از کنترل )   هدایت که    1

.  ]1[  اند موضوع به آن پرداخته   ن ی در مورد ا   ی های فن و مقاله   ی درس   ی ها کتاب 
الگور  یبرخ رهگشرفتهیپ  تیهدا  یها  تمیاز  به  تنها  نه  دست    ی ریتر 

زاوابندییم بلکه  ن  یریرهگ1برخورد   هی،  را  برخورد  هنگام  در    ز ی موشک 
  در مفهوم مثلث   شهیها رتم یالگور  ن یحال، همه ا  نیکنند. با ایکنترل م
تغ2برخورد که  د  رییدارند،  حداقل    ریرهگ  نیب  3دیخط  به  را  هدف  و 

.  در ساختار  و ممکن است دچار ناپایداری در انتهای کار شوند  رساندیم
 یشود درحالمی  ی، ایجادریدرگ  کینماتیبا استفاده از سهدایت  چند حلقه،  

کند و شتاب ارائه شده توسط  می  ت یرا تثببدنه    کی نامیداتوپایلوت  که  
 کند.را دنبال می هدایت

 
 .سه حلقه اتوپایلوت نمودار بلوکی  - 1شکل  

Fig. 1.  Block diagram of a three-loop autopilot. 

 کپارچه ی و كنترل    هدایت  2 

ساختار  بر   حلقه    اتوپایلوت خلاف  کنترل    هدایت ،  مرسوم سه  و 
 و    ت ی است که در آن هدا   کپارچه ی   ی چارچوب   ک ی   4( IGC)   کپارچه ی 

 

یکپارچه درون    صورت به ازهم باشند،  مستقل  که  آن   ی به جا   کنترل 
بلوک د ش ی در نظر گرفته م   هم  نشان    2در شکل    IGC  اگرام ی ود. 

 . است شده داده  

 .(IGC)  کپارچهیو کنترل  تیهدا   دیاگرامبلوک  -2شکل 

Fig. 2. Integrated Guidance and Control (IGC) block diagram. 

توانا  IGC  تیمز ب  هاآن  ییها  تعاملات  از  استفاده    ن یدر 
از    یریگقصد دارد با بهره  IGCو کنترل است.    تیهای هداستمیرسیز

  ش یرا افزا  موشکو کنترل، عملکرد    تیهدا  یندهایفرا  نیب  ییافزاهم
 ستمیرا در س  یبازخورد اضاف  یرهای مس  ی، برخIGCبه ساختار  . بسته  دهد

 
1. Impact Angle 

2. Collision Triangle 

  از ین  یبه مقدار کمتر  گرید  ی که برخ  یکنند، درحالمی  جادیکنترل پرواز ا
سازی نهی به  لیپتانس  IGCواحد  ستمیس کی در  G&Cدارند. قرار دادن 
 م یمستق طوربه تواند سازی پارامترها مینهیبه   را یبخشد. زآن را بهبود می 

عملکرد مانند سرعت    یدیکل  یشامل پارامترها  نهیتوابع هز.  انجام شود

3. Line-Of-Sight 

4. Integrated Guidance and Control 
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و هدف  موشک  نزدیک شدن  زاودیدزوایه خط  ،  نسبی  و  برخورد،    هی، 
، اکنون  ستندین  اتوپایلوتدر دسترس    ی که به آسان  پارامترهای بسیاری

  چ ی ه  تیمتداول، قانون هدا  کردیدر دسترس هستند. در رو  میمستق  طوربه 
م  یاطلاع در  ،  ندارد  را  موشک  به  شده  وارد  شتاب  ایچرخش    زانیاز 

داند. با کاهش یرا م  یریو سرعت درگ  ینسب  تیموقع  فقطهدایت  عوض،  
تغ-محدوده منجر    راتییهدف،  هندسه  در  شتاب  دست  به کوچک  ورات 
علاوه .  فراتر رود  اتوپایلوتتواند از محدوده عملکرد  یشود که م  یبزرگ م

 ینسب  یریدرگ  کینماتیتوانند خود را بر اساس سینم  اتوپایلوت،  نیبر ا
های سیستم  جهیدر نتد.  کنینم  دریافتاطلاعات را    ن یا  رایکنند، ز  میتنظ

G&C  پا  یبرا  ی معمول کردن  به    یداری بهبود   زمانی  ثابتکوچک 
از  زمان   ثابتهستند.    ی تا حد ممکن متک  اتوپایلوت اتوپایلوت، فاصله  ی 

در    تا هدف  1دهیدست طراح  G&Cهای  سیستمرا   کند ی م  یمعمول 
در سال    3وئه یو    2نیبا ل  کپارچهیو کنترل    ت یهدا  نهیدر زم  قاتی. تحق]2[

در مقاله  .  کردند  س یرا تاس  ییکایآمر  GNCشرکت    هاآن آغاز شد.    1988
  ها آن .  ]3[  شد   ن ی تدو   4ی باز  یهنظر  کردیبا استفاده از رو  IGC،  هاآن  1992
گسترده مورد    طور به استفاده کردند که در آن زمان    ی باز   تئوری   کرد ی از رو 

گرفت  قرار  با مطالعه  نظری   ،  از  از  ،  بازی   ۀ استفاده  فاصله  کاهش  موجب 
،  ]4[  سندگان ی از نو   ی ک ی ،  5کلوتیر .  دند دهی برخورد موشک به هدف ش دست 

غ   م ی تنظ   ک ی  معادله    ی خط   ر ی کننده  از  که  حالت ریکاتی  را  به    وابسته 
6 (SDRE )   روش سپس در جهت توسعه    این .  د کر   ل ی و تحل   ه ی تجز   ]5[  در

  کلوتیر  ت ی کار گرفته شد. با موفق به   ]7[ در  اتوپایلوت و   ]6[  در   هدایت قانون  
  م ی ، ترم ]9[  در   8و پالمبو   ]8[  و همکاران. در   7، منون SDREبا استفاده از  

  کرد ی رو   پلومبو انتخاب کردند.     IGC  ستم ی س   ک ی را به سمت    SDRE  ک ی تکن 
همراه   ا ی معکوس پو  اتوپایلوت  ک ی خود را بر اساس  IGCدارد، اما  ی مشابه 

  ک ی مطالعه شامل    ن ی کند. ا   ی م   ی گذار   ه ی مطلوب پا   ت ی هدا   ستم ی س   ک ی با  
  نانه ی واقع ب   ی ر ی اندازه گ   ی خطا   یی ا ی با پو   9رفت و برگشت مونت کارلو   ش ی آزما 

نت  او  د   رد ی گ   ی م   جه ی بود.  معادله  حالت ریکاتی     ل ی فرانس ی که  به   وابسته 

IGC دهد. در سال    ی درصد را از دست م   31تا    23  ن ی فاصله ب   ن ی انگ ی م   طور به
سوئ 2004 منون،  واد   10دوک ی ،  تکن 11ی و  غ   ک ی ،  زمان    ی خط   ر ی کنترل  و 

بازخورد  سازی  خطی روش  ها  تکنیک   ن ی کردند. ا   سه ی مقا     ]10[  گسسته را در 
روش    ک ی وابسته به حالت گسسته و    ریکاتی زمان گسسته، روش معادله  

اهداف با    سازی مدل و در آن  بازگشت به عقب گسسته زمان گسسته بود  

 
5. Miss Distance 
6. Lin 
7.Yueh 

8. Game-Theoretic 

1. Cloutier 
2. State-Dependent Riccati Equation  

3. Menon 

4. Palumbo 
5. Monte-Carlo 

6. Sweriduk 

7. Vaddi 

  ی نظر  کرد ی رو  ک ی ، 2006در سال ها انجام شد. نظر گرفتن عدم قطعیت در 
  ستم ی س   ک ی ارائه شد. در آن،     ]11[  در   12ر ی و اولما  ی توسط منون، واد   ی باز 

افق    کپارچه ی و کنترل    ت ی هدا   ستم ی فعال شده با جرم متحرک مدل شد. س 
اختلالات    ن ی محدود شده توسط بدتر   ل ی فرانس ی د   معادله   ک ی محدود به عنوان  

  ستم ی س   ک ی مفهوم را ثابت کرد، اما با    ن ی ا   ی مطالعه امکان سنج   ن ی ارائه شد. ا 
 13برگشت مجدد   کرد ی ، رو 2006در سال    ن ی نشد. همچن   سه ی مقا   گر ی د   ه ی پا 

هوانگ  تهک   14توسط  شد.     ]12[  در   15و  پایداری  ارائه  تحقیق  این    در 
  ی برا   د ی روش جد   ک ی ها با  ت ی نسبت به عدم قطع   ی لغزش   مود   کننده کنترل 

در    ی شود تا فواصل از دست دادن قابل قبول می   ب ی محاسبه شتاب هدف ترک 
پیشنهادی    کننده کنترل جنبه جالب و مطلوب    ک ی برابر اهداف مانور دهند.  

ندارد. علاوه    از ی است که به اطلاعات کامل در مورد شتاب هدف ن   ن ی ا   مقاله 
  ل ی و تحل   ه ی مشکل، تجز   ی اثرات شتاب هدف بر رو   امل درک ک   ی برا ن،  ی بر ا 

نسبت به    بعدی   کرد ی رو .  است شده انجام    ق ی شتاب هدف عم   ت ی عدم قطع 
IGC    از استفاده  بالاکر   16توسط هارل     ]13[  در   SMCبا  با    17  شنان ی و 

. در  ارائه شد    (TSM)  18نال ی مرتبه دوم ترم   ی حالت لغزش   استفاده از کنترل 
برا 19وانگ   2019سال   توانا   نکه ی ا   ی و همکاران  به  حمله همه    یی موشک 

ضربه    ه ی با زاو   کپارچه ی و کنترل    ت ی روش هدا   ک ، ی ]14[  ابد ی   دست به جان 
  رساندن به هدف، او و همکاران   ب ی آس   یی بهبود توانا   ی برا محدود ارائه کرد.  

  ی ضربه برا   ه ی زاو   ت ی با محدود   کپارچه ی و کنترل    ت ی قانون هدا   ک ، ی ]15[
مقابله با   ی برا کرد.   ی اهداف مانور ناشناخته طراح  ی ر ی مقابله با مشکل رهگ 

    ]16[  و همکاران  20  ، ما ی واقع های سیستم اشباع محرک در  ی ها  ت ی محدود 
کنترل  ا،  ی را با استفاده از کنترل سطح پو   کپارچه ی و کنترل   ت ی قانون هدا  ک ی 

و میشل و استشل کنترل مود  کرد.    ی بررس   ی ق ی تطب   ی و شبکه عصب   21گام پس 
در  .  ]17[  کامل بررسی کردند   طور به لغزشی را برای مدل صفحه ای یکپارچه  

و کنترل به    ت ی هدا   ی ها ستم ی و کنترل موشک، س   ت ی هدا   ی سنت   ی ها روش 
  ک ی به عنوان    ت ی هدا   ستم ی س .  شوند ی متفاوت در نظر گرفته م   ند ی عنوان دو فرآ 

  اتوپایلوت کند که توسط    ی م   جاد ی را ا   ی که شتاب   است شده   ی طراح   ی رون ی حلقه ب 
  ت ی شود که معمولًا بدون در نظر گرفتن اطلاعات موقع   ی م   ی اب ی رد   ی حلقه داخل 
حال، کوچکتر    ن ی . با ا ]18،  19[  شود   ی م   ی موشک و هدف طراح   ن ی و سرعت ب 

ممکن    ی هندسه نسب   ع ی سر   ر یی موشک و هدف و تغ   ن ی ب   ی شدن فاصله نسب 
  ی جداساز   ی روش طراح   شکست   ی و حت   ستم ی است منجر به کاهش عملکرد س 

ا   منظور به شود.   از    کپارچه ی و کنترل    ت ی هدا   ی ها، طراح ی کاست   ن ی اجتناب 

8. Ohlmeyer 

9. Backstepping 

10. Hwang 

11. Tahk 

12. Harl 
13. Balakrishnan 

14. Terminal Second-Order Sliding Mode 

15. Wang 
16. Ma 

17. Backstepping 
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  . ]20،  21[  است قرار گرفته    ی مورد بررس   ی الملل   ن ی و ب   ی توسط محققان داخل 
و همکاران مدل یکپارچه برای جلوگیری از مشکلات   1تیان  2020در سال 

عملی مانند محدودیت میدان دید ارائه دادند وبا تکنیک تبدیل اشباع خروجی  
و    2سینها   2021. در سال  ]22[به ورودی محدودیت میدان را برطرف کردند 

. درا ین  است شده همکاران مدل هدایت وکنترل یکپارچه با زمان محدود ارئه  
کند، در    ی استفاده م   ی از کنترل حالت لغزش   ی طراح   ی سادگ   ل ی به دل پژوهش  

مانور    ن ی تخم   ی برا   ی رخط ی ناظر اغتشاش زمان محدود غ   ک ی که از    ی حال 
م  استفاده  لی ]23[  شود   ی هدف  سال  3.  برای    2022در  را  یکپارچه  مدل 

مافوق صوت پیشنهاد داد. در این طرح با استفاده از    یاب آشیانه موشک های  
مود لغزشی بازگشت به عقب اهداف با سرعت بالا را با دقت    کننده کنترل 

و با استفاده از روش مونت کارلو فاصله    گیرد می مناسبی مورد اصابت قرار  
 .  ]24[  عدم برخورد به کمترین میزان کاهش یافت 

کنترل  طراحی  مقاله   این  و در  عمیق  یادگیری  تطبیقی  کننده 
پیشنهاد   یکپارچه  کنترل  و  هدایت  مدل  برای  ابتدا است شده فازی   .

کنترل نشان   منظور به  برتری  دو دادن  مقاله،  این  پیشنهادی  کننده 
کننده شود. سپس کنترل طراحی می   LQRو   PIDکننده خطی  کنترل 

 صورتبه آفلاین طراحی شده و    صورت به شبکه عصبی یادگیری عمیق  
کنترل  در  بهره  می جدول  استقاده  تطبیقی  بهشود.  کننده   باتوجه 

محاسبات سنگین شبکه عصبی یادگیری عمیق آنلاین و  محدودیت 
این پردازنده  باعث می شود کارایی عملی  آفلاین  از مدل  استفاده  ها 

فازی،   با اضافه کردن کنترل  ادامه  رود. در  بالا  این طراحی  عملکرد 
توان نشان داد ها می سازی یابد. باتوجه به شبیه کننده افزایش می کنترل 

کنترل  این  از  استفاده  به کننده که  و  پیشنهادی  مدل های  کارگیری 
می  یکپارچه  کنترل  و  با هدایت  موشک  نهایی  برخورد  فاصله  توان،  

کاهش   LQRو    PIDکننده  هدف و زمان برخورد را نسبت به کنترل 
های پیشنهادی در مدل  کننده کنترل داد.  نوآوری این مقاله استفاده از  

 .کنترل یکپارچه است  هدایت و

 ازی ریاضی س مدل  3 

هدف شامل تلاش موشک برای رهگیری    -سناریوی درگیری موشک
ی، یابآشیانه در حین هدایت . یک هدف از طریق تغییر جهت مسیر است

از حسگرهای داخل موشک برای هدایت تا زمانی که برخورد رخ دهد  
شود. شرایط اولیه این سناریو شامل سه فرض اصلی است.  استفاده می

یک: هدایت میانه مسیر موفقیت آمیز است. دو: سرعت موشک و هدف  
به هم است. سه:   انهدام    منظوربه در مسیر برخورد نزدیک  رهگیری و 

داده  قرار  محدود  هدف  و  موشک  برخورد  ضربه  زاویه  هدف  کامل 
 .  استشده نشان داده  3 . هندسه این سناریو درگیری در شکل استشده

 
18. Jiayi Tian 

19. Sinha 

  منظور به ای مناسب  کننده کنترل هدف کلی از این مقاله طراحی  
بیان مسئله درگیری   این رو به  رهگیری دقیق هدف خواهد بود. از 

سازی  هدف که شامل تمام موضوعات مورد نیاز برای مدل - موشک 
دقیق از جمله سینماتیک درگیری، دینامیک موشک، مدل هدایت و  

 شود.  کنترل یکپارچه، پرداخته می 

 

 . ]25[ سینماتیک درگیری -3شکل

Fig. 3. Engagement kinematics [25]. 

شکل   )  3در  مختصات   ستم یس  دهندهنشان (  o-xyzمحورهای 
𝑥𝑀𝑦𝑀𝑧𝑀)مختصات . است ینرسیمختصات ا ، 𝑥𝑇𝑦𝑇𝑧𝑇   )دهندهنشان 

.  هدف است  نسبت به  موشک  ( فاصله𝑅موقعیت موشک و هدف، و  )
,𝑉𝑀مختصات )  𝑉𝑇) موشک،    و  سرعت هدف(𝜃𝑀, 𝜃𝑇  )ی بین محور  اوایز

و )  بردارهای سرعت موشک و هدف،  و  𝜑𝑀طولی   , 𝜑𝑇  )بین  اوایز ی 
و   طولی  دمحور  ) -موشک  دیخط  زاو  هیزاو(  𝜃𝐿𝜑𝐿هدف،  و    ه یارتفاع 

 باشد.  سمت برای موشک می 
)  صورتبه شک و هدف  مو  ینسب  کینماتیمعادلات س (  1معادله 

 . ]26[ شود( نوشته می 3الی )

(1 ) 𝑅̈ − 𝑅𝜃̇𝐿
2 − 𝑅𝜙̇𝐿

2 𝑐𝑜𝑠2 𝜃̇𝐿 = 𝑎𝑡𝑅 − 𝑎𝑚𝑅  

(2 ) 𝑅𝜃̈𝐿 + 2𝑅̇𝜃̇𝐿 + 𝑅𝜙̇𝐿
2 𝑠𝑖𝑛 𝜃̇𝐿 𝑐𝑜𝑠 𝜃𝐿
= 𝑎𝑡𝜃 − 𝑎𝑚𝜃 

(3 ) −𝑅𝜙̈𝐿
2 𝑐𝑜𝑠 𝜃𝐿 − 2𝑅̇𝜙̇𝐿 𝑐𝑜𝑠 𝜃𝐿

+ 2R𝜃̇𝐿𝜙̇𝐿 𝑠𝑖𝑛 𝜃𝐿
= 𝑎𝑡𝜙 − 𝑎𝑚𝜙 

( معادلات  )1در  الی   )3 (  )𝑎𝑚𝑅، 𝑎𝑚𝜃،  𝑎𝑚𝜙  )دهنده نشان 
) مولفه و  موشک  شتاب  های  مولفه   دهندهنشان(    𝑎𝑡𝑅، 𝑎𝑡𝜃، 𝑎𝑡𝜙های 

 پرواز است.   ریمس هیزاو 𝜃شتاب هدف است. همچنین  

20. Li 
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ن توسط  معمولاً  موشک  شتاب  که  آنجا    ی کینامیرودیآ  یرویاز 
  ی رویشتاب موشک و ن  ن یشود، رابطه بمی   نیتام  یانیپا  ت یبخش هدادر
  ی رو  یکینامیرودیآ  یروی. نردیمورد توجه قرار گ  شتریب  دیبا  یکینامیرودیآ

(  7( الی )4های )معادله  صورتبه مختصات سرعت    ستمیموشک در س
 شود.محاسبه می 

(4 ) 𝑎𝑚𝑧 =
𝑍

𝑚
 

(5 ) 𝑎𝑚𝑦 =
𝑌

𝑚
 

(6 ) 𝑌 = 𝑞𝑆(𝑐𝑦
𝛼𝛼 + 𝑐𝑦

𝛽
𝛽 + 𝑐𝑦

𝛿𝑧𝛿𝑧) 

(7 ) 𝑍 = 𝑞𝑆 (𝑐𝑧
𝛼𝛼 + 𝑐𝑧

𝛽
𝛽 + 𝑐𝑧

𝛿𝑦𝛿𝑦) 

( الی )4در معادلات   )7 ( ،)𝑎𝑚𝑧 ، 𝑎𝑚𝑦 امتداد ( شتاب موشک در 
( هستند.  سرعت  سیستم  )  دهندهنشان(  mمختصات  موشک،  ( 𝜌جرم 

𝑞( نیروهای برآ و جانبی، ) 𝑌، 𝑍چگالی هوا، )  =
1

2
𝜌𝑉𝑚

( فشار دینامیکی، 2

(𝑆  سطح مقطع مرجع )( ،آیرودینامیک موشک𝛼 ( ،زاویه حمله )𝛽  )ه یزاو 
جانب )لغزش  بالک𝛿𝑦𝛿𝑧ی،  انحراف  زوایای  و  (  موشک،  های 

(𝑐𝑦
𝛽
 𝑐𝑦
𝛼 𝑐𝑦

𝛿𝑦  )جزئ )  یروین  بیضر  یمشتقات  𝑐𝑧لیفت، 
𝛽
 𝑐𝑧
𝛼 𝑐𝑧

𝛿𝑦 )
 خواهند بود.    یجانب یروین بیضر یمشتقات جزئ

( ترکیب معادلات  )2با   ،)3( و)6(،  زوایای خط دید 7(  ( معادلات 
 آید. ( بدست می9( و )8معادلات ) صورتبه 

(8 ) 

𝜃̈𝐿

= −𝜙̇𝐿
2 𝑠𝑖𝑛 𝜃𝐿 𝑐𝑜𝑠 𝜃𝐿 −

2𝑅̇𝜃𝐿̇
𝑅

−𝑀1𝑌 𝑐𝑜𝑠(𝛾𝑉)

−
𝑠𝑖𝑛 𝜃𝐿 𝑠𝑖𝑛(𝜙𝐿 − 𝜑𝑉)

𝑚𝑅
(𝑌 𝑐𝑜𝑠(𝛾𝑉)

+ 𝑍 𝑠𝑖𝑛(𝛾𝑉)) + 𝑀1(𝑚𝑔 𝑐𝑜𝑠 𝜃 + 𝑍 𝑠𝑖𝑛(𝛾𝑉))
+ 𝑑𝜃𝐿  

(9 ) 

𝜙𝐿̈

= −
2𝑅̇𝜙𝐿̇
𝑅

+ 2𝜃𝐿̇𝜙𝐿̇ 𝑡𝑎𝑛 𝜃𝐿 −𝑀2𝑌 𝑐𝑜𝑠(𝛾𝑉)

+
𝑐𝑜𝑠(𝜙𝐿 − 𝜑𝑉)

𝑚𝑅𝑐𝑜𝑠𝜃𝐿
(𝑌 𝑐𝑜𝑠(𝛾𝑉) + 𝑍 𝑠𝑖𝑛(𝛾𝑉))

+ 𝑀2(𝑚𝑔 𝑐𝑜𝑠 𝜃 + 𝑍 𝑠𝑖𝑛(𝛾𝑉)) + 𝑑𝜙𝐿 

( 11( و )10روابط )  صورتبه  𝑀2و    𝑀1( پارامترهای  9( و )8در معادلات )
 شود.  تعریف می

(10 ) 
𝑀1

=
𝑐𝑜𝑠 𝜃 𝑐𝑜𝑠 𝜃𝐿 + 𝑠𝑖𝑛 𝜃 𝑠𝑖𝑛 𝜃𝐿 𝑐𝑜𝑠(𝜙𝐿 − 𝜑𝑉)

𝑚𝑅
 

(11 ) 𝑀2 =
𝑠𝑖𝑛 𝜃 𝑐𝑜𝑠(𝜙𝐿 − 𝜑𝑉)

𝑚𝑅 𝑐𝑜𝑠 𝜃𝐿
 

  ه یزاو(  𝛾𝑉، )کیبالست  هیزاو (𝜑𝑉( پارامترهای )11( الی )8در معادلات )
 خواهند بود.   𝜙𝐿و   𝜃𝐿ی از بیتقر یخطاها( 𝑑𝜃𝐿  𝑑𝜙𝐿چرخش، )

 صورت به  کیبالست  هیو زاو  پرواز  ریمس  هیزاو  کینماتیمعادلات س
 . استشدهنشان داده ( 13( و )12معادلات )

(12 ) 𝜃̇ =
𝑌𝑐𝑜𝑠 𝛾𝑉 − 𝑍𝑠𝑖𝑛𝛾𝑉 −𝑚𝑔𝑐𝑜𝑠𝜃 

𝑚𝑉𝑚
 

(13 ) 𝜑𝑉̇ =
−𝑌𝑠𝑖𝑛𝛾𝑉 − 𝑍𝑐𝑜𝑠𝛾𝑉

𝑚𝑉𝑚𝑐𝑜𝑠𝜃
 

موشک در حال چرخش به دور   یکینامیو د  یکینماتیمعادلات س
آورده    (16)  ( الی14معادلات )  صورتبه ی  سه بعد  یمرکز جرم در فضا 

 .  استشده

(14 ) 

𝛼̇ = −𝜔𝑥 𝑡𝑎𝑛 𝛽 𝑐𝑜𝑠 𝛼 + 𝜔𝑦 𝑡𝑎𝑛 𝛽 𝑠𝑖𝑛 𝛼 + 𝜔𝑧

−
𝑌

𝑚𝑉𝑚𝑐𝑜𝑠𝜃

+
𝑔 𝑐𝑜𝑠 𝜃 𝑐𝑜𝑠 𝛾𝑉
𝑉𝑚𝑐𝑜𝑠𝜃

 

(15 ) 
𝛽̇ = 𝜔𝑥 𝑠𝑖𝑛 𝛼 + 𝜔𝑦 𝑐𝑜𝑠 𝛼

+
𝑍 +𝑚𝑔𝑐𝑜𝑠𝜃 𝑠𝑖𝑛 𝛾𝑉

𝑚𝑉𝑚
 

(16 ) 

𝛾𝑉̇
= 𝑐𝑜𝑠 𝛼 𝑠𝑒𝑐 𝛽𝜔𝑥 − 𝑠𝑖𝑛 𝛼 𝑠𝑒𝑐 𝛽𝜔𝑦

+
𝑌(𝑡𝑎𝑛𝜃 𝑠𝑖𝑛 𝛾𝑉 + 𝑡𝑎𝑛 𝛽) + 𝑍 𝑡𝑎𝑛𝜃 𝑐𝑜𝑠 𝛾𝑉

𝑚𝑉𝑚

−
𝑐𝑜𝑠𝜃 𝑐𝑜𝑠 𝛾𝑉 𝑡𝑎𝑛 𝛽

𝑉𝑚
𝑔 

  (𝜔𝑦)ای کانال چرخش،   سرعت زاویه   (𝜔𝑥)(،  16( الی ) 14در معادلات )   
انحراف،  زاویه سرعت   کانال  زاویه   (𝜔𝑧)ای  است.  سرعت  فراز  کانال  ای 

 آید.  دست می ه ( ب 17معادله )   صورت به عادلات وضعیت دینامیکی موشک  م 

 (17) 

{
 
 
 

 
 
 𝜔𝑥̇ =

𝐽𝑦 − 𝐽𝑧

𝐽𝑥
 𝜔𝑧𝜔𝑦 +

𝑀𝑥

𝐽𝑥 

𝜔𝑦̇ =
𝐽𝑧 − 𝐽𝑥
𝐽𝑦

 𝜔𝑥𝜔𝑧 +
𝑀𝑦

𝐽𝑦 

𝜔𝑧̇ =
𝐽𝑥 − 𝐽𝑦

𝐽𝑧
 𝜔𝑦𝜔𝑥 +

𝑀𝑧

𝐽𝑧

 

ممان   (𝐽𝑦)ممان اینرسی کانال چرخش،     (𝐽𝑥)(،  17در معادله )
انحراف،   کانال  همچین   (𝐽𝑧)اینرسی  است.  فراز  کانال  اینرسی  ممان 

(𝑀𝑥  , , 𝑀𝑦 𝑀𝑧 ) شود. ( تعریف می18معادله ) صورتبه 
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(18 ) 

{
 
 

 
 𝑀𝑥 = 𝑞𝑆𝐿(𝑚𝑥

𝛼 𝛼 + 𝑚𝑥
𝛽
 𝛽 + 𝑚𝑥

𝛿𝑥𝛿𝑥)

𝑀𝑦 = 𝑞𝑆𝐿 (𝑚𝑦
𝛽
 𝛽 + 𝑚𝑦

𝛿𝑦𝛿𝑦)               

𝑀𝑧 = 𝑞𝑆𝐿(𝑚𝑧
𝛼 𝛼 + 𝑚𝑧

𝛿𝑧𝛿𝑧)                 

 

𝑚𝑥، )طول مرجع(  𝐿(، )18معادله )  در
𝛼,  ,𝑚𝑥

𝛽  𝑚𝑥
𝛿𝑥  )ی مشتقات جزئ  

)گشتاور    بیضر چرخش،  𝑚𝑦کانال 
𝛽  𝑚𝑦

𝛿𝑦 جزئ (,  بیضر  یمشتقات 

)  کانال  گشتاور 𝑚𝑧انحراف، 
𝛼   𝑚𝑧

𝛿𝑧 جزئ(  , گشتاور    بیضر  یمشتقات 
 کانال فراز است.  

توان معادله سه بعدی  ( می 18( الی )14( و )9( و )8روابط )  ترکیببا  
 ( نوشت.  19معادله ) صورتبه هدایت و کنترل یکپارچه موشک را  

(19 ) {

𝑥̇0 = 𝑥1                       
𝑥̇1 = 𝑓1 + 𝑏1𝑥2̅̅ ̅ + 𝑑1
𝑥̇2 = 𝑓2 + 𝑏2𝑥3 + 𝑑2
𝑥̇3 = 𝑓3 + 𝑏3𝑢 + 𝑑3  

 

 شوند. زیر تعریف می  صورتبه(، بردارهای حالت 19در معادله )

 𝑥0 = [
𝜃𝐿 − 𝜃𝐿𝑓
𝜙𝐿 − 𝜙𝐿𝑓

] ، 𝑥1 = [
𝜃̇𝐿
𝜙̇𝐿
] ، 𝑥2̅̅ ̅ = [

𝛼
𝛽]  

𝑥2 = [

𝛼
𝛽
𝛾𝑣
] ، 𝑥3 = [

𝜔𝑥
𝜔𝑦
𝜔𝑧
] ، 𝑢 = [

𝛿𝑥
𝛿𝑦
𝛿𝑧

]   

𝑑𝑖(𝑖همچنین  =  دهد. را نشان می  ستمیس یبیتقر یخطاها، (3 ,2 ,1

( الی  20روابط  )  صورتبه    𝑓𝑖و  𝑏𝑖های  (، ماتریس19در معادله )
 .  استشده( نشان داده 25)

(20 ) 𝑏1 =

[
 
 
 
 −𝑀1𝑞𝑆𝑐𝑦

𝛼 −
𝑞𝑆𝑐𝑧

𝛽
𝑠𝑖𝑛 𝜃𝐿 𝑠𝑖𝑛(𝜙𝐿 − 𝜙𝑉)

𝑚𝑅

−𝑀2𝑞𝑆𝑐𝑦
𝛼

𝑞𝑆𝑐𝑧
𝛽
𝑐𝑜𝑠(𝜙𝐿 − 𝜙𝑉)

𝑚𝑅 𝑐𝑜𝑠 𝜃𝐿 ]
 
 
 
 

 

(21 ) 

𝑏2 

= [
− 𝑡𝑎𝑛 𝛽 𝑐𝑜𝑠 𝛼 𝑡𝑎𝑛 𝛽 𝑠𝑖𝑛 𝛼 1

𝑠𝑖𝑛 𝛼 𝑐𝑜𝑠 𝛼 0
𝑐𝑜𝑠 𝛼 𝑠𝑒𝑐 𝛽 − 𝑠𝑖𝑛 𝛼 𝑠𝑒𝑐 𝛽 0

] 

(22 ) 

𝑏3 

=

[
 
 
 
 
 
 
 𝑞𝑆𝐿𝑚𝑥

𝛿𝑥

𝐽𝑥
0 0

0
𝑞𝑆𝐿𝑚𝑦

𝛿𝑦

𝐽𝑦
0

0 0
𝑞𝑆𝐿𝑚𝑧

𝛿𝑧

𝐽𝑧 ]
 
 
 
 
 
 
 

 

(23 ) 

𝑓1

=

[
 
 
 −
2𝑅̇

𝑅
 𝜃̇𝐿 − 𝜑̇𝐿

2 𝑠𝑖𝑛 𝜃𝐿 𝑐𝑜𝑠 𝜃𝐿 +𝑀1𝑚𝑔𝑐𝑜𝑠𝜃

−
2𝑅̇

𝑅
 𝜙̇𝐿 + 2𝜃̇𝐿𝜙̇𝐿 𝑡𝑎𝑛 𝜃𝐿 +𝑀2𝑚𝑔𝑐𝑜𝑠𝜃 ]

 
 
 

 

(24 ) 
 

𝑓2 =

[
 
 
 
 
 −

𝑞𝑆𝑌𝑦

𝑚𝑉 𝑐𝑜𝑠 𝛽
+

𝑔

𝑉 𝑐𝑜𝑠 𝛽
𝑐𝑜𝑠 𝛾

−
𝑞𝑆𝑍𝑧
𝑚𝑉

+
𝑔

𝑉
𝑐𝑜𝑠 𝜃 𝑠𝑖𝑛 𝛾

−
𝐹𝑌𝑍
𝑚𝑉

−
𝑔

𝑉
𝑐𝑜𝑠 𝜃 𝑐𝑜𝑠 𝛾 𝑡𝑎𝑛 𝛽]

 
 
 
 
 

 

 

 كننده طراحی كنترل  4 

)فاصله موشک تا    𝑅دهد که  برخورد موشک با هدف زمانی رخ می 
مقدار   از  کمتر  به  با    𝑅ℎ𝑖𝑡هدف(  موشک  برخورد  فاصله  )حداقل 

طراحی   از  هدف  یابد،  کاهش  مقاله،    کننده کنترل هدف(  این  در 
زوایای   یعنی    𝜙𝐿و    𝜃𝐿همگرا شدن  خود  مرجع  مقادیر  و    𝜃𝐿𝑓به 

𝜙𝐿𝑓   ( و صفر شدن فاصله بین موشک و هدف𝑅  .است ) 
.  ]26[شود از روش بازگشت به عقب استفاده می مسئلهبرای حل 

شبکه عصبی یادگیری عمیق    کنندهکنترل( به وسیله  𝑢و ورودی کنترلی ) 
بیان   عقب  به  بازگشت  رویکرد  شد.  خواهد  محاسبه  فازی  و  تطبیقی 

نام  می به  مجازی  کنترلی  سیگنال  یک  ابتدا  در  که  طراحی    𝑥2𝑑کند 
است و طراحی آن    𝑥2شود. این سیگنال رفتار مطلوب متغیر حالت  می

به سمت صفر میل نماید. پس    𝑥0که متغیر حالت  است  به این صورت  
شود که اولین آورده می  دستبهای  را به گونه   𝑥2در واقع رفتار مطلوب  

له کنترلی برقرار گردد. در مرحله بعد، سیگنال کنترلی مجازی ئهدف مس
𝑥3𝑑   می طراحی  متغیر  را  مرجع  سیگنال  عنوان  به  سیگنال  این  کنیم. 

آن را    𝑥3که  صورتی   شود که در ای طراحی می گونه است و به   𝑥3حالت  
به صفر میل   𝑥0را تعقیب نموده و در نتیجه    𝑥2𝑑نیز    𝑥2تعقیب نماید،  

ای طراحی  به گونه   𝑢خواهد کرد. در مرحله آخر نیز ورودی کنترلی واقعی  
شود و در نتیجه حلقه کنترلی   𝑥3𝑑به    𝑥3شود که باعث همگرا شدن  می

این کار هدف دوم  تکمیل می  انجام  با  کنترلی )صفرشدن    مسئلهشود. 
 (( نیز برقرار خواهد شد.  𝑅فاصله بین موشک و هدف ) 

  دست به دو سیگنال کنترلی مجازی با روش بازگشت به عقب 
آیند ولی سیگنال کنترلی واقعی که هدف اصلی این مقاله نیز  می 

روش  از  و    است،  تطبیقی  عمیق  یادگیری  عصبی  شبکه  کنترلی  
سیگنال  محاسبه  برای  شد.  خواهند  محاسبه  از  فازی  مجازی  های 

 . است شده استفاده    36الی    26روابط  
 شود. در نظر گرفته می   26مطابق معادله    𝑆1پارامتر 

 (26 )𝑆1 = 𝑥0 + 𝑐𝑥1        



 

 

 حسین ساداتی دمحمدمهدی سوری و سی / 48
 فناوری در مهندسی هوافضا

 1، شمارۀ 9، دورۀ 1404سال 

معادله   در مشتق   26از  را  سیستم  حالت  معادلات  و  آن    گرفته 
 کنیم. جایگذاری می 

(27) 𝑆̇1 = 𝑥̇0 + 𝑐𝑥̇1 

(28 ) 
𝑥̇0 = 𝑥1 
𝑥̇1 = 𝑓1 + 𝑏1𝑥̅2 

𝑆̇1 = 𝑥1 + 𝑐𝑓1 + 𝑐𝑏1𝑥2𝑑 

 آید. بخش اول سیگنال مجازی بدست می   28در معادله    𝑆̇1قراردادن    با صفر 

(29 ) 𝑥2𝑑 = −(𝑐𝑏1)
−1(𝑥1 + 𝑐𝑓1)

از    تابعی  که  عبارت  معادله    tanh(S1)یک  به  اضافه   29است 
با  می برابر  که  𝐾1−گردد  tanh(𝑆1) (𝑐𝑏1)

سیگنال 1− نتیجه  در   .
 خواهد بود. 30مجازی کل برابر معادله 

(30 ) 𝑥2𝑑 = −(𝑐𝑏1)
−1(𝑥1 + 𝑐𝑓1 + 𝐾1 tanh(𝑆1)) 

پارامتر   دوم،  مجازی  سیگنال  گرفته    31معادله    صورت به   𝑆2برای  نظر  در 
 شود. می 

(31 ) 𝑆2 = 𝑥2 − 𝑥2𝑑 

 کنیم. مشتق گرفته و معادلات حالت سیستم را درآن جایگذاری می   31از معادله  

(32 ) 𝑆̇2 = 𝑥̇2 − 𝑥̇2𝑑 

(33 ) 𝑥̇2 = 𝑓2 + 𝑏2𝑥3 

𝑆̇2 = 𝑓2 + 𝑏2𝑥3𝑑 − 𝑥̇2𝑑 

 آید. بخش دوم سیگنال مجازی بدست می   33در معادله    𝑆̇2با صفرقراردادن  

(34 ) 𝑥3𝑑 = (𝑏2)
−1(𝑥̇2𝑑 − 𝑓2) 

صرف نظر کرد، زیرا پس از مدت   𝑥̇2𝑑توان با تقریب خوبی از  می
 تبدیل خواهدشد.  35به  34اندکی صفر خواهد گردید. بنابراین معادله 

(35 ) 𝑥3𝑑 = −(𝑏2)
−1(𝑓2) 

(𝑏2)−اکنون با اضافه و کم کردن عبارت  
−1𝐾2 tanh(𝑆2)  در معادله

 بدست خواهدآمد. کنندهکنترل، قسمت دیگر 35

(36 )𝑥3𝑑 = −(𝑏2)
−1(𝑓2 + 𝐾2 tanh(𝑆2)) 

ثابت هستند و به کمک    𝐾2و    𝑐، 𝐾1، ضرایب  36الی    26در معادلات  
سازی الگوریتم ژنتیک و اجتماع ذرات در کنار متغیرهای  های بهینه روش 

خواهند آمد. همچنین    دست به واقعی در روش کنترلی    کننده کنترل مربوط به  
 . است شده ترسیم    4مجازی و واقعی در شکل    کننده کنترل ای  نمودار جعبه 

 
 .مجازی و واقعی کنندهکنترل ایجعبهنمودار   -4 شکل

Fig. 4. Block diagram of virtual and real controllers. 

  نیآفلا ق یعم ی كننده شبکه عصبكنترل  یطراح  5 

 ی قیتطب

ها دو شبکه عصبی مجزا با مشارکت یکدیگر به  کنندهکنترلدر این نوع 
می آن  کنترل  و  پلنت  رفتار  اینیادگیری  در  عصبی  پردازند.  شبکه  جا 

)تولید دستور کنترلی( و تعامل   2کننده( وظیفه ایجاد عمل)کنترل  1عامل
تابع    باتوجه به)شناساگر(    4)پلنت( را داشته و شبکه عصبی نقاد   3با محیط 

ای رفتار عامل را به گونه   6سازی( سیاست )شاخص عملکرد بهینه  5پاداش

 
1. Agent 
2. Action 
3. Environment 

باتوجه  ها( که تابع پاداش در پایان بیشینه گردد.  دهد )آموزش شبکه تغییر می 
ها غالبا از نوع  کننده های عصبی به کار رفته در این نوع کنترل اینکه شبکه   به 

وابسته به در اختیار داشتن  شدت  به   ها آن باشند، عملکرد صحیح  عمیق می 
های  حجم داده زیاد است. چرا که اولًا پارامترهای قابل آموزش شبکه )درایه 

ها بسیار زیاد بوده و ثانیا توابع  کننده شبکه( در این کنترل  های وزن ماتریس 
نوع    ها آن ساز  فعال  شبه   Reluاز  رفتاری  که  ایجاد  هستند  و  دارند  خطی 

های زیاد  صرفا با داشتن داده   ها آن خروجی توسط  - نگاشت غیرخطی ورودی 
مبتنی بر یادگیری تقویتی این  های  کنندهکنترل  پذیر است. در آموزش امکان 

4. Critic 
5. Reward Function 
6. Policy 
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 فناوری در مهندسی هوافضا

 49 / 1، شمارۀ 9 ۀ، دور1404سال 

سازی ایجاد  حجم عظیم داده از تکرار متعدد سناریوی کنترلی در محیط شبیه 
عصبی مبتنی بر یادگیری عمیق معادله    کننده کنترل گردد. برای طراحی  می 

𝑥̇  صورت به سیستم   = 𝐴𝑥 + 𝑏𝑢   گیریم. ورودی کنترلی  را در نظر میu  
 . ]27[  شود ( بیان می 37را مطابق معادله ) 

 (37 ) 𝑢 = −
1

2
𝑅−1𝐺𝑇(𝜉)𝛻𝜙(𝜉)𝑇𝑊̂ 

ماتریس وزنی مثبت است که مقدار آن توسط    R(،  37در معادله )
های مرتبط با شبکه هستند. بردار  وزن  𝑊̂سازی تعیین خواهد شد.  بهینه
ϕ    بردار رگرسور و∇ϕ    گرادیان آن است. بردار𝜉 = [𝑒𝑇 , 𝑥𝑑

𝑇]𝑇   متغیر
𝑒حالت تعمیم یافته نام دارد. در متغیر تعمیم یافته   = 𝑥 − 𝑥𝑑   خطای

 آید. می دستبه (  38از رابطه ) 𝐺چنین هم  است.تعقیب 

 (38 ) G = [
𝑏
0
] 

شود ( در نظر گرفته می 39رابطه )   صورت به بردار رگرسور  

 (39 ) 𝜙 = [𝑒2, 𝑒. 𝑥𝑑 , 𝑥𝑑
2]𝑇 

 ( خواهد بود.  40رابطه  )   صورت به در نتیجه گرادیان آن  

 (40 ) 𝛻𝜙 = [
2𝑒 0
𝑥𝑑 𝑒
0 2𝑥𝑑

] 

 شوند:  ( بروزرسانی می 41ها از طریق معادله )همچنین وزن

 (41 ) 

𝑊̇̂ = −
𝛼1𝜅

(𝜅𝑇𝜅 + 1 )2
{∫ [𝑄1 − 𝛾𝑊̂

𝑇𝜙
𝑡

𝑡−𝛥𝑡

+
1

4
𝑊̂𝑇𝛻𝜙𝛤𝛻𝜙𝑇𝑊̂] 𝑑𝜏

+ 𝛥𝜙𝑊̂}

−
1

2
𝛽(𝜉, 𝑢)𝛼2𝛻𝜙𝛤𝜉 

هایی هستند که از  ثابت Γو    𝛼1، 𝛼2، 𝛾(، ضرایب  40در معادله )
 خواهد آمد.  دستبه ( 42طبق رابطه ) 𝑄1آیند و می  دستبه سازی بهینه

 (42 ) 
𝑄1 = 𝜉𝑇𝑄11𝜉 

 

𝑄11 = [
𝑄 0
0 0

] 

سازی تعیین  ، ماتریس وزن است که توسط بهینه ( 42در رابطه )  𝑄ماتریس  
,𝛽(𝜉گردد. همچنین  می  𝑢)    آید. بدست می   43از رابطه 

 (43 ) 

𝛽(𝜉, 𝑢)

= {
0, 𝑖𝑓 (

𝜉(𝑡)𝑇𝜉(𝑡) −

𝜉(𝑡 − Δ𝑡)𝑇𝜉(𝑡 − Δ𝑡)
) ≤ 0

1, 𝑒𝑙𝑠𝑒

 

 (44 )𝜅 = Δ𝜙(𝜉(𝑡)) 

آنلاین،    صورت به کننده شبکه عصبی یادگیری عمیق  طراحی کنترل 
نیازمند حجم محاسبات سنگین بر روی    [ 82] علی رغم موفقیت در مقاله  

موشک  محاسباتی  رایانه  حجم  به  مربوط  مشکلات  رفع  برای  است.  ها 
آفلاین طراحی کرد و از آن    صورت به را  کننده کنترل توان قسمت بیشتر می 
بهره   صورت به  یک   جدول  از  سپس  و  نمود،  استفاده  موشک  رایانه  در 

قطعیت کنترل  عدم  و  اغتشاشات  اثرات  دفع  برای  تطبیقی  که  کننده  هایی 
های مربوط به  شوند بهره برد. خروجی آنلاین به سیستم اعمال می   صورت به 

قرار داده   mat کننده شبکه عصبی عمیق در یک فایل داده با پسوند. کنترل 
سازی در  کننده، طبق شرایط شبیه سازی مربوط به این کنترل شدند. در شبیه 

از روش میان  استفاده  با  اجرا، ورودی کنترلی  فایل مورد نظر حال  از    یابی 
  کننده کنترل گردد. برای به چالش کشیدن عملکرد یا توانمندی  محاسبه می 

شود. برای مقابله با  در این روش، یک اغتشاش خارجی به سیستم وارد می 
کننده  گر اغتشاش آنلاین در کنار کنترل اثر این اغتشاش خارجی، یک تخمین 

تا اغتشاش را شناسایی کرده و اثر آن را از بین ببرد. برای    است شده قرار داده  
گر  گر حالت داریم. معادله این تخمین این منظور در ابتدا نیاز به یک تخمین 

 است.  ( نوشته شده 45در معادله ) 

 (45 ) 𝑥̇̂ = 𝑓 + 𝑏𝑢 + 𝑑̂ + 𝐾(𝑥 − 𝑥̂) 

 ( معادله  بردار  45در   ،)𝑥̂    ،متغیر حالت بردار  اغتشاش   𝑑̂تخمین  تخمین 
نیز یک    K(، و  19در معادله دینامیکی سیستم )   fتخمین متغیر    𝑓خارجی،  

معادله   صورت به گر اغتشاش  ضریب مثبت است. معادله دیفرانسیلی تخمین 
 شود. ( بیان می 46) 

 (46 ) 
𝑑̇̂ = 𝑧 + 𝐿𝑥̇ 

𝑧̇ = −𝐿𝑓 − 𝐿𝑏𝑢 − 𝐿𝑧 − 𝐿𝑇𝐿𝑥̇ 

باشد. با استفاده از این  یک ضریب مثبت می   L(، پارامتر  46در معادله ) 
توان اغتشاش خارجی را تخمین زد و اثر آن را از بین برد. شبکه  دو معادله می 

مرجع   از  نظر  مورد  این  است شده سازی  شبیه ،  [ 27] عصبی  پایداری  و   ،
لیاپانوف در همین مرجع اثبات گردیده    کننده کنترل  با استفاده از توابع  نیز 

سازی  شبیه تطبیقی هستند و در طول    صورت به است. از طرفی وزن های آن  
به روزرسانی می شوند، که در نتیجه مشکلی از بابت کاهش عملکرد آن در  

 شرایط مختلف وجود ندارد.  

  ن ی آفلا   ق ی عم   ی كننده  شبکه عصب كنترل   ی طراح  6 

 ی فاز   ی ق ی تطب 
شبکه عصبی عمیق آفلاین تطبیقی، یک    کننده کنترل برای بهبود عملکرد  

می  طراحی  فازی  افزوده  سیستم  کنترلی  ورودی  به  آن  خروجی  و  گردد 
ابزار    کننده کنترل شود. برای طراحی این  می  افزار متلب  در نرم   tunefisاز 

فازی دو ورودی و یک خروجی در    کننده کنترل شود. برای این  استفاده می 
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𝑒ها، خطای تعقیب ) . ورودی است شده نظر گرفته   = 𝑥3 − 𝑥3𝑑  و تعییرات )
کنترلی   نیز سیگنال  متوالی و خروجی  زمانی  گام  تعقیب در دو    uخطای 

باشد. دقت نمایید که ورودی دوم در واقع همان مشتق است، ولی از آن  می 
باشد دیگر تاٌثیری در روند حل نخواهد داشت و  جا که گام زمانی ثابت می 

 .  است شده بنابراین اختلاف دو خطای تعقیب را بر گام زمانی تقسیم ن 
بهینه انجام  ورودیبرای  باید  مرجعسازی،  خروجی  و  تعیین  ها 

نتایج   از  استفاده  با  عمل  این  بهینه  دستبه شوند.  از  های سازیآمده 
، بدین صورت که خطای تعقیب، گیردمیهای کنترلی دیگر انجام  روش

اختلاف خطای تعقیب، و ورودی کنترلی حاصل از دو روش کنترلی دیگر 
دهیم و یک سیستم فازی بهینه  می  tunefisور  دستبه را به عنوان مرجع  

داده این  اساس  بر  مرجع  شده  بهینهمی  دستبه های  سازی آوریم. 
 PSOهای الگوریتم ژنتیک و  خودکار توسط متلب و به روش  صورتبه 

  است   fis  ها دو فایل با پسوند.سازیانجام خواهد شد و خروجی این بهینه 
اطلاعات داخل   تمام  توابع عضویت در شکل    هاآن که  دارد.  و    5قرار 

 .  استشدهنشان داده  1قوانین فازی در جدول 

 .قوانین فازی ورودی و خروجی   - 5شکل  

Fig. 5. Fuzzy input and output rules. 

 .قوانین فازی سه بعدی    - 1 جدول 

Table 1. Three-dimensional fuzzy rules. 

Input Output 1 Output 2 Output 3 

In1cluster1 Out1cluster1 Out2cluster1 Out3cluster1 

In1cluster2 Out1cluster2 Out2cluster2 Out3cluster2 

In1cluster3 Out1cluster3 Out2cluster3 Out3cluster3 

In1cluster4 Out1cluster4 Out2cluster4 Out3cluster4 

In1cluster5 Out1cluster5 Out2cluster5 Out3cluster5 

 ها و نتایج سازی شبیه  7 
طراحی   تکمیل  از  این کننده کنترل پس  در  شده،  استفاده  به  های  بخش 

شود. پارامترهای های طراحی شده پرداخته می کننده بررسی عملکرد کنترل 
موشک و مقادیر پارامترهای اولیه درگیری موشک و هدف، و شرایط اولیه  

 باشد.می   2ها یکسان و مطابق جدول  سازی در تمام این شبیه 
]26[

Table 2. Homing missile parameters [26].

Missile parameter 

values 
Initial parameters of missile-

target engagement 
VariableAmountVariableAmount

𝑆 0. 42 𝑚2 𝜃(0) 45 (deg) 
𝐿 0. 68 m Φ𝑐(0) 0 rad 
𝑚 1200 kg 𝜔𝑥  0. 1 rad/s 
𝜌 1. 1558 kg/𝑚3 𝜔𝑦  0. 1 rad/s 
𝐽𝑥  100 kg. 𝑚2 𝜔𝑧  0. 2 rad/s 
𝐽𝑦 5700 kg. 𝑚2 𝑥𝑚(0) 0 m 
𝐽𝑧  5600 kg. 𝑚2 𝑦𝑚(0) 0 m 
𝑚𝑧
𝛼  -28. 16 𝑧𝑚(0) 0 m 

𝑚𝑧
𝛿𝑧  -27. 92 𝑉𝑚  600 m/s 

𝑚𝑦
𝛽  -27. 31 𝑉𝑡  600 m/s 

𝑚𝑦

𝛿𝑦  -26. 57 𝑥𝑡(0) 1136 m 
𝑚𝑥
𝛼  0. 46 𝑦𝑡(0) 8603 m 

𝑚𝑥
𝛽  -0. 37 𝑧𝑡(0) 5192. 8 m 

𝑚𝑥
𝛿𝑥  2. 12 𝜃𝐿𝑓  30 (deg) 
𝑐𝑦
𝛼  57. 16 𝜙𝐿𝑓  -30 (deg) 
𝑐𝑦
𝛽  0. 08 𝑎𝑇  19. 6*cos(t) 
𝑐𝑦
𝛿𝑧  5. 74  -  - 

𝑐𝑧
𝛼  -56. 31  -  - 

𝑐𝑧
𝛽  -5. 62  -  - 

𝑐𝑧
𝛿𝑦  0. 09  -  - 
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 معادلات خطی حركت موشک و رهگیری در فضای سه بعدی  1 .7 

 ( را در نظر بگیرید:  47)برای یک سیستم غیرخطی، معادله کلی 

(47 ) 𝑥̇ = 𝑓(𝑥, 𝑢) 

𝑥̇آوردن سیستم خطی     دست به برای   = 𝐴𝑥 + 𝐵𝑢     متناظر
 نماییم:  ( استفاده می 48) ( از روابط  47) با سیستم غیرخطی   

(48 ) 
𝐴 =

𝜕𝑓(𝑥, 𝑢)

𝜕𝑥
 |𝑥 = 𝑥0,   𝑢 = 𝑢0 

𝐵 =
𝜕𝑓(𝑥, 𝑢)

𝜕𝑢
 |𝑥 = 𝑥0,   𝑢 = 𝑢0 

باشند. طبق این  سازی مینقاط کاری خطی   𝑢0و    𝑥0(،  48)در رابطه  

را به ترتیب نسبت    fباید ژاکوبین    Bو    Aرابطه، برای یافتن دو ماتریس  
 بیابیم.    uو  xبه 

را   جدیدی  خطی  سیستم  تعریف 49)رابطه    صورتبهاکنون،   )
 نماییم: می

(49 ) 𝑥̇ = 𝐴𝑥 + 𝐵𝑢 

رابطه   𝑥(،49) در  = [𝑥0
𝑇, 𝑥1

𝑇, 𝑥2
𝑇, 𝑥3

𝑇, 𝜃, 𝜙𝑣, 𝑅, 𝑅̇]
𝑇   و𝑢 = [𝛿𝑥, 𝛿𝑦 , 𝛿𝑧]

𝑇  
کنیم  ای تعریف می باشند. در واقع یک سیستم خطی را به گونه می 

های قبلی  که شامل تمام متغیرهای حالت تعریف شده در قسمت 
معادلات فوق، مقادیر عددی داده شده درجدول    باتوجه به است.  

 ( خواهیم داشت:  48و در نهایت استفاده از رابطه )   2

𝐴 =

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0

−6. 67 7. 23 0 0 −6. 70 −204. 6 0 0 0 0 −5. 22 −1. 04 −8. 09 0
2. 41 2. 41 0 0 −3. 46 0. 682 0 0 0 0 4. 8 −2. 41 −4. 17 0
0 0 0 0 −0. 0116 0. 0003 −0. 0003 −0. 0175 0. 0003 1 0 0 0 0
0 0 0 0 0. 0114 0. 0011 0. 0142 0. 0175 1 0 −0. 0001 0 0 0
0 0 0 0 0. 0063 −0. 0137 0 1 −0. 0175 0 0. 0004 0 0 0
0 0 0 0 0. 45 −0. 36 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 −0. 47 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 −0. 49 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0. 0118 0 0. 0002 0 0 0 0. 0082 0 0 0
0 0 0 0 0. 0112 0. 0013 −0. 0002 0 0 0 0. 0001 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1
0 0 0 0 −0. 1672 −0. 0609 0 0 0 0 0 0 0 0]

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

𝐵 =

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

0 0 0
0 0 0
0 0 0
0 0 0
0 0 0
0 0 0
0 0 0

2. 0994 0 0
0 −0. 4616 0
0 0 −0. 4937
0 −3. 17𝑒−7 0. 0012
0 −2. 10𝑒−5 −2. 33𝑒−5

0 0 0
0 9. 6252 −567. 3836]

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

زیر    صورتبهها، نقاط کاری  در بدست آوردن مقادیر عددی این ماتریس

اند )در واقع باید تمام نقاط کاری صفر در نظر گرفته  در نظر گرفته شده 

شد و در نتیجه  شد، ولی از آن جا که مخرج برخی از معادلات صفر میمی

آمد، مقادیر کوچک نزدیک برای برخی از  می   دستبه نهایت  مقادیر بی 

 (:  استشدهنقاط کاری در نظر گرفته  

𝑥0
0 = [0,0]𝑇 ,  𝑥1

0 = [0,0]𝑇 ,  𝑥2
0 = [

𝜋

180
,
𝜋

180
,
𝜋

180
]
𝑇

,  

 𝑥3
0 = [0,0,0]𝑇  ,  𝜃0 =

𝜋

6
 ,  𝜙𝑣

0 = 0 ,  𝑅0 = 1 , 𝑑𝑅0 = 0 

 PIDكننده سازی عملکرد كنترل شبیه  2 .7 
کنترل  عملکرد  قسمت   این  پارامترهای    PIDکننده  در    ها آن که 

اند، بررسی  تنظیم شده   3توسط روش زیگلر نیکولز مطابق با جدول 
 شوند.  می 

PID

Table 3  PID controller parameters. 

gain amount gain type 

0.732(𝐾𝑝) Proportional gain

0.417 (𝐾𝑖) Integral gain

1.669(𝐾𝑑) Derivative gain

الی    6در شکل    PIDکننده  سازی برای عملکرد کنترلنتایج شبیه 
 .  استشده نشان داده   9



 

 

 حسین ساداتی دمحمدمهدی سوری و سی / 52
 فناوری در مهندسی هوافضا

 1، شمارۀ 9، دورۀ 1404سال 

 

 PID. کنندهکنترل -فاصله نسبی موشک و هدف  -6شکل 

Fig. 6. Relative distance between missile and target using PID 

controller. 

 PID.تغییرات زوایای فراز و سمت با کنترل کننده  -7شکل 

Fig.  7. Changes in yaw and pitch angles using PID controller. 

 

 PID. کنندهکنترل -ورودی کنترلی موشک  -8شکل 

Fig. 8. Missile control input using PID controller. 

 

 PID. کنندهکنترل -مسیر حرکت موشک و هدف -9شکل 

Fig. 9. Missile and target trajectory using PID controller. 

  50دهد که در زمانی حدود  نشان می   7و    6های  نمودارهای شکل 
. همچنین زوایای ارتفاع  رسد ثانیه، فاصله نسبی موشک و هدف به صفر می 

به مقدار هدف خود می  رسند. ورودی کنترلی در  و سمت در شروع پرواز 
  موجب شده موشک طبق مسیر حرکت رسم شده در شکل    8نمودار شکل  

متری به هدف برخورد کند.    310به سمت هدف حرکت کرده و در ارتفاع    9
شود، چرا  ضعیف ارزیابی می   PID  کننده کنترل توان گفت عملکرد  در کل می 

خیلی زیاد است، و برخورد موشک و هدف    کننده کنترل که زمان پرواز در این  
در ارتفاع پایینی اتفاق افتاده است که برای پدافندهای هوایی ارتفاع مناسبی  
نیست، چرا که در پدافندهای هوایی بهتر است برخورد موشک و هدف در  

ع نزدیک نشود. همچنین در  ارتفاع بالاتری صورت گیرد و هدف به مواض 
رسند  زوایا در شروع پرواز موشک به مقادیر مرجع خود می   PID  کننده کنترل 

شوند، و این امر باعث می شود هدف مسیر موشک  و در طی پرواز همگرا نمی 
 را تشخیص دهد و برخورد موشک و هدف صورت نگیرد.  

زیگلرنیکولز    PID  کننده کنترل ضرایب   روش  از  استفاده    دست به با 
های  آمده  روش  از  بهتر  معمولًا  و  است  مناسب  روش  این  خروجی  اند. 
ابزارهای  سازی  بهینه  دهد.  می    PID  کننده کنترل در  سازی  بهینه جواب 
بر هستند و ممکن است با صرف زمان بسیار زیاد، نتیجه مطلوب حاصل  زمان 

استفاده شود، که  سازی  خطی باید از    PID  کننده کنترل نشود. همچنین برای  
  باتوجه به فقط در نقاط کاری محدودی جوابگو خواهد بود. سازی خطی این 

ها مورد اطمینان نیست، و  برای همه حالت سازی  خطی دینامیک موشک،  
بهره حتی در صورتی  و    PID  کننده کنترل های  که  از روش شبکه عصبی 

ها  انجام شد در همه حالت سازی  خطی میشد، به علت آنکه  فازی طراحی  
، نتایج آن در  PID  کننده کنترل معتبر نیست. مضافاً اینکه با تغییرات ضرایب  

ها بهبود نمی یابد. حتی اگر بتوان به چنین حالتی  کننده کنترل مقایسه با سایر  
زیاد شده و سیستم در حالت  شدت  به هم دست پیدا کرد، تلاش کنترلی آن  

مناسبی برای این    کننده کنترل یک    PIDاشباع قرار خواهد گرفت. در نتیجه  
  PID  کننده کنترل هدف با  - ، زمان برخورد موشک علاوه به باشد.  سیستم نمی 
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برای برخورد موشک به هدف در    کننده کنترل باشد که این  در حدی بالا می 
برخورد موشک   مسئله باشد. در  سناریوی مورد نظر این تحقیق مناسب نمی 

نماید حتی اگر قدری تلاش کنترلی  و هدف، زمان نقش بسیار کلیدی ایفا می 
تر است،  اگرچه ساده   PID  کننده کنترل توان گفت  بیشتر شود. در انتها می 

پیچیده بدرستی پاسخ نمی دهد. در صورتی هم که  های  سیستم ولی برای  
غیرقابل حصول    صورت به خروجی بهتر شوند، تلاش کنترلی آن  های  جواب 

غیرخطی  های  سیستم که برای    کننده کنترل بالا خواهد بود. در نتیجه یک  
 تر خواهد بود.  پیچیده مناسب باشد، مطمئن 

 LQRكننده سازی عملکرد كنترل شبیه  3 .7 
برای LQR  کنندهکنترلسازی  شبیه  منظوربه  مناسب  مقادیر  ابتدا   ،

هدف  Rو    Qهای  ماتریس درگیری  این -برای  در  نظر  مورد  موشک 
ازدحام ذرات استخراج و تعیین سازی  بهینه تحقیق با استفاده از الگوریتم  

برای این دو ماتریس قطری  سازی  بهینهاز این فرآیند   نتایج حاصل  شدند.
 دست آمده است. ه زیر ب صورتبه 

𝑄 = 𝑑𝑖𝑎𝑔[0. 0988,5. 8532,0. 0893,4. 8708,9 

. 3566,0. 8765,1. 2646,3. 1068,9. 8594,4. 

 4510,9. 8985,3. 0687,0. 1200,0. 0380] 

𝑅 = 𝑑𝑖𝑎𝑔[9. 1104,1. 7283,1. 3463] 

با استفاده از این دو ماتریس در تابع هزینه، تغییرات مقادیر تابع هزینه  
گردد که زمان  شد. ملاحظه می با قابل مشاهده می   10آمده و در شکل  دست ه ب 

 است. ثانیه    1154، به مقدار  PSOسازی، برای الگوریتم  رسیدن تا انتهای شبیه 
معادله   شده وسازی  خطیهای حالت  در ادامه، با استفاده از ماتریس 

ریکاتی، ماتریس بهره و ورودی کنترلی محاسبه می شود و نتایج حاصل  
 باشد.  ملاحظه می  14الی  11در شکل های سازی شبیه از 

 
 .الگوریتم ژنتیک   –   LQRکننده  سازی با کنترل تغییرات تابع هزینه در بهینه   - 10  شکل 

Fig. 10. Changes in cost function using LQR controller - Genetic 

Algorithm. 

 
 LQR. کنندهکنترل  -فاصله نسبی موشک و هدف -11شکل 

Fig. 11. Relative distance between missile and target using LQR 

controller. 

 
 LQR.تغییرات زوایای فراز و سمت با کنترل کننده  -12شکل 

Fig. 7. Changes in yaw and pitch angles using LQR controller. 

 

 .LQR کنندهکنترل -ورودی کنترلی موشک -13شکل 

Fig. 13. Missile control input using LQR controller. 
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 LQR. کنندهکنترل -مسیر حرکت موشک و هدف  -14شکل 

Fig. 14.  Missile and target trajectories using LQR controller. 

دهد که در زمانی حدود نشان می   12و    11های  نمودارهای شکل 
به صفر می   32/ 3 فاصله نسبی موشک و هدف  برخورد ثانیه،  و  رسد 

به گیرد می صورت   پرواز  شروع  در  و سمت  ارتفاع  زوایای  . همچنین 
موجب   13رسند. ورودی کنترلی در نمودار شکل  مقدار هدف خود می 

به سمت هدف   14  شده موشک طبق  مسیرحرکت رسم شده در شکل 
 طور همان متری به هدف برخورد کند.    823حرکت کرده و در ارتفاع  

کنترل  طراحی  در  شد،  اشاره  روش    LQRکننده  که  سازی بهینه از 
ازدحام ذرات برای محاسبه ماتریس های وزن استفاده شد که باعث 

داشته   PID  کننده کنترل کننده عملکرد بهتری نسبت به  شد این کنترل 
می لاکن  شد  حاصل  بهتری  نتیجه  اگرچه  عملکرد باشد.  گفت  توان 

شود، چرا که زمان پرواز در این متوسط ارزیابی می  LQRکننده کنترل 
برای یک درگیری زمین نترل ک  با برد کوتاه همچنان   - به - کننده  هوا 

ارتفاع  در  همچنان  نیز  هدف  و  موشک  برخورد  ارتفاع  و  است،  زیاد 
نیست.  هوایی  پدافندهای  برای  مناسب  و  است  افتاده  اتفاق  پایینی 

برد بهتر است - که قبلاً بیان شد، در پدافندهای هوایی کوتاه   طور همان 
به  هدف  و  گیرد  صورت  بالاتری  ارتفاع  در  هدف  و  موشک  برخورد 

زوایا در   LQR  کننده کنترل مواضع پدافندی نزدیک نشود. همچنین در  
رسند و در طی پرواز همگرا شروع پرواز موشک به مقادیر مرجع خود می

می نمی  باعث  امر  این  که  را شوند،  موشک  مسیر  بتواند  هدف  شود 
ا موشک فرار نماید. ماتریس تشخیص داده و تلاش نموده از برخورد ب 

از روش    LQR  کننده کنترل های وزن   استفاده  ازدحام سازی  بهینه با 
کنترل آمده   دستبهذرات   برای  همچنین  از   LQRکننده  اند.  باید 
این  سازی  خطی  که  شود،  کاری سازی  خطی استفاده  نقاط  در  فقط 

سازی دینامیک موشک، خطی   باتوجه بهمحدودی جوابگو خواهد بود.  
 کنندهکنترل ها نیست. زمان برخورد در  مورد اطمینان برای همه حالت

LQR    برخورد موشک و   مسئلهبالا بوده که مطلوب نیست چرا که در
 هدف، زمان نقش بسیار کلیدی و تعیین کننده در درگیری دارد. 

كننده شبکه عصبی عمیق  سازی عملکرد كنترل شبیه  4 .7 

 آفلاین تطبیقی
کنترل  عملکرد  قسمت  این  آفلاین  در  عمیق  عصبی  شبکه  کننده 

می  بررسی  ابتدا  تطبیقی  می   کننده کنترل شود.  و  طراحی  شود 
به  خروجی  مربوط  یک    کننده کنترل های  در  عمیق  عصبی  شبکه 

پسوند.  با  داده  می   mat  فایل  داده  شبیه قرار  در  این  شوند.  سازی 
ورودی کنترلی  سازی در حال اجرا،  ، طبق شرایط شبیه کننده کنترل 

داده   6000یابی از فایل مورد نظر که حدود  با استفاده از روش میان 
 .  گردد ورودی است، محاسبه می 

 

 . شبکه عصبی عمیق آفلاین تطبیقی   کننده کنترل   - فاصله نسبی موشک و هدف   - 15شکل  

Fig. 15. Relative distance between missile and target using 

adaptive offline deep neural network controller. 

 

تغییرات زوایای فراز و سمت با کنترل کننده شبکه عصبی عمیق   -16شکل 

 .آفلاین تطبیقی

Fig. 16. Changes in yaw and pitch angles using adaptive offline 

deep neural network controller. 
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 .شبکه عصبی عمیق آفلاین تطبیقی   کننده کنترل  - ورودی کنترلی موشک   - 17شکل  

Fig. 17. Missile control input using adaptive offline deep neural 

network controller. 

 .شبکه عصبی عمیق آفلاین تطبیقی   کننده کنترل  - مسیر حرکت موشک و هدف   - 18شکل  

Fig.18. Missile and target trajectories using adaptive offline 

deep neural network controller. 

دهد فاصله نسبی بین موشک و هدف را نشان می  15نمودار شکل  
حدود   در  نسبی  فاصله  این  می   85/9که  به صفر  برخورد  ثانیه  و  رسد 

کوتاه  گیردمیصورت   بردهای  در  هوایی  پدافندهای  برای  زمان،  این   .
زمان مناسبی می باشد، چرا که پس از شلیک، موشک در این زمان کوتاه  
بسرعت به سمت هدف رفته و موشک فرصتی به هدف برای دادن مانور  

نشان می    16گذارد. همچنین شکل  و فرار از برخورد با موشک باقی نمی 
دهد که زوایای پرواز در زمان مناسبی همگرا می شوند. بر اساس شکل  

اعمال    17 به خوبی  نیز  این ورودی کنترلی استشدهورودی کنترلی   .
به سمت    18 م شده در شکل موجب شده موشک طبق مسیر حرکت رس

 متری به هدف برخورد نماید.    1260هدف حرکت کرده و در ارتفاع 

كننده شبکه عصبی عمیق  سازی عملکرد كنترل شبیه  5 .7 

 آفلاین تطبیقی فازی
بهبود عملکرد   شبکه عصبی عمیق آفلاین تطبیقی،    کنندهکنترلبرای 

می   کنندهکنترلیک   طراحی  شبیه فازی  و  انجام  سازیشود  آن  های 
خودکار    صورتبه   هاآن شود. تمام توابع عضویت و قوانین مربوط به  می

اند. جعبه ابزار فازی متلب قابلیتی دارد که توسط  توسط متلب تنظیم شده 
های مرجع )مانند کاری که  ها و خروجیتوان با استفاده از ورودیآن می

شبکه عصبی صورت   نمود.  گیردمی در  تعریف  را  فازی  سیستم  (، یک 
 . استشده بیان   4های سیستم فازی در جدول ویژگی

دهد فاصله نسبی بین موشک و هدف را نشان می  19نمودار شکل  
این فاصله نسبی در حدود   به صفر می رسد و برخورد    12/7که  ثانیه 

می کوتاه  صورت  بردهای  در  هوایی  پدافندهای  برای  زمان،  این  گیرد. 
باشد، چرا که پس از شلیک، موشک در این زمان کوتاه  زمان مناسبی می 

بسرعت به سمت هدف رفته و موشک فرصتی به هدف برای دادن مانور  
نشان می   20و فرار از برخورد با موشک باقی نمیگذارد. همچنین شکل 

دهد که زوایای پرواز در زمان مناسبی همگرا می شوند. بر اساس شکل  
به خوب  21 نیز  اعمال شدهورودی کنترلی  این ورودی کنترلی ی  است. 

به سمت    22  م شده در شکل موجب شده موشک طبق  مسیر حرکت رس
متری به هدف برخورد نماید. نکته    2190هدف حرکت کرده و در ارتفاع  

کنترل در  کنترلمهم  که  است  این  فازی  نقش کننده  در  فازی  کننده 
کننده اغتشاشاتی که در پاسخ  کننده اصلی است. این کنترلمکمل کنترل

وجود دارد را از بین می برد و کنترل فازی در هر زمان، به کنترل اصلی  
اضافه می شود. در حقیقت کنترل فازی نقش جبرانساز و مکمل برای  
صفر شدن سریعتر خطا و نیز کاهش اغتشاشات را دارد. همچنین عملکرد  

 نمایان است.    23تخمین گر اغتشاش در شکل 
 

 . ویژگی های سیستم فازی -4جدول 

Table 4. Fuzzy system characteristics. 

Fuzzy system feature type 
Expressing the 

characteristics of a fuzzy 

system 

Inference engine type sugeno 

Number of inputs 2 
Number of outputs 1 
Number of rules 25 

AND method prod 
OR method max 

Fuzzifier method Or, and 
De-fuzzifier wtaver 

Type of membership 

functions 
G-Bell 
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شبکه عصبی عمیق آفلاین کنندهکنترل  -فاصله نسبی موشک و هدف -19شکل 

 .تطبیقی فازی

Fig. 19. Relative distance of missile and target using offline 

adaptive fuzzy deep neural network controller. 

 
 .کننده شبکه عصبی عمیق آفلاین تطبیقی فازی تغییرات زوایای فراز و سمت با کنترل   - 20شکل  

Fig. 20. Changes in yaw and pitch angles using offline adaptive 

fuzzy deep neural network controller. 

 
 .شبکه عصبی عمیق آفلاین تطبیقی فازی   کننده کنترل  - ورودی کنترلی موشک   - 21شکل  

Fig. 21. Missile control input using fuzzy adaptive offline deep 

neural network controller. 

 

 .شبکه عصبی عمیق آفلاین تطبیقی فازی   کننده کنترل  - مسیر حرکت موشک و هدف   - 22شکل  

Fig. 22. Missile and target trajectories using offline 

adaptive fuzzy deep neural network controller. 

 

 . عملکرد تخمین گر اغتشاش  -23شکل 

Fig . 23. Performance of the disturbance estimator. 

های مورد  کنندهکنترلدر انتها، مقایسه کمی بین نتایج حاصل از 
 . استشدهارائه   5بررسی در این مقاله در جدول 

.

Table 5. Quantitative comparison of the article's controllers.

PID LQR
Adaptive 

NN

Fuzzy 

Adaptive NN
 

49.6632.39.857.12

Missile 

impact time 

(s) 

31082312602190

Missile 

impact 

height (m) 
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 گیرینتیجه 8 

  صورت به هوا  - به - در این مقاله، هدایت و کنترل یک موشک زمین 

سازی سه بعدی با استفاده از کنترل تطبیقی یادگیری عمیق و  مدل 

. در ابتدا  است شده هدف پیشنهاد - فازی برای مدل یکپارچه موشک 

کامل   بطور  هدف  و  موشک  یکپارچه  کنترل  و  هدایت  معادلات 

ابتدا  کننده استخراج شد و سپس به طراحی کنترل  ها پرداخته شد. 

خطی    کننده کنترل های پیشنهادی، دو  کننده کنترل ارزیابی    منظور به 

PID    وLQR    .شد روش    PID  کننده کنترل طراحی  از  استفاده  با 

ازدحام ذرات  سازی  بهینه با روش    LQR  کننده کنترل زیگلرنیکولز و  

ها به علت زمان زیاد  کننده کنترل طراحی شد. نتایج حاصل از این  

ادامه،   در  نشد.  ارزیابی  مطلوب  نامناسب،  کنترلی  قانون  و  پرواز 

انجام    کننده کنترل طراحی   تطبیقی  عمیق  یادگیری  عصبی  شبکه 

  13000در یک جدول بهره با    کننده کنترل شد و نتایج حاصل از این  

  منظور به داده شد.   الگو جهت آموزش غیر برخط شبکه عصبی قرار 

تخمین نزدیک  واقعی، یک  شرایط  به  آنلاین  تر شدن  اغتشاش  گر 

کنار  داده    کننده کنترل   در  شناسایی    است شده قرار  را  اغتشاش  تا 

های انجام شده  سازی شبیه   باتوجه به کرده و اثر آن را از بین ببرد.  

زمان پرواز مناسب و ارتفاع برخورد موشک    باتوجه به توان گفت  می 

عملکرد   هدف،  عمیق    کننده کنترل به  یادگیری  عصبی  شبکه 

 شود.  تطبیقی مطلوب ارزیابی می 

کننده پیشنهادی و بهبود نتایج، طراحی  در ادامه، برای تقویت کنترل 

گر اغتشاش آنلاین در  کنترل فازی انجام شد. در این حالت نیز یک تخمین 

و    کننده کنترل کنار   داده شد  به قرار  زمان  شبیه   باتوجه  انجام شده،  سازی 

ای که قسمت فازی به آن اضافه  کننده کنترل برخورد موشک به هدف در  

نیز    است شده    دهنده نشان کاهش پیدا کرد. مسیر حرکت موشک و هدف 

برخورد موشک و هدف در ارتفاع مناسب تری از پدافند در مقایسه با حالتی  

ن  اعمال  فازی  کنترل  برای  است بوده   است شده که  مناسبی  ارتفاع  چنین   .

نزدیک به  پدافندها بسیار مهم است که قبل از اینکه هدف متخاصم بتواند  

بینی انجام دهد، در فاصله و  پدافند و مواضع شود و مانورهای غیر قابل پیش 

 ارتفاع مناسبی که خطا کمترین مقدار باشد، مورد اصابت قرار گیرد. 
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