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This study focuses on the design and simulation of an adaptive higher-order 

continuous sliding mode hybrid controller, enhanced with a neural network, 

for surface-to-air missile systems. The objective is to reduce both the flight 

time and miss distance in two-dimensional interception scenarios. A baseline 

sliding mode controller is initially developed, followed by the 

implementation of a higher-order adaptive continuous variant. The proposed 

hybrid controller integrates a neural network within the guidance and control 

loop to dynamically compensate for modeling uncertainties and improve 

tracking precision. Simulation results confirm that the integrated approach 

significantly enhances system responsiveness and target acquisition 

accuracy. Compared to the conventional sliding mode controller, the hybrid 

method achieves an 87% reduction in time-to-hit, demonstrating substantial 

improvement in interception performance. 
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لغزشي پيوسته مرتبه بالاي تطبيقي   کننده ترکيبي مود کاربرد کنترل

هاي پدافندي عصبي در موشکبا شبکه 

1یسوری محمدمهد 
  2*2یسادات   نیحسدی سو  
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 ران یتهران، ا  ، ی طوس نیرالدی خواجه نص یدانشگاه صنعت  ک، یمکان یدانشکده مهندسدانشیار،  -2
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 های كلیدی: واژه

 موشک 

 لغزشی  کننده مودکنترل

 پدافند 

 هدایت و کنترل یکپارچه 

 
لغزشی پیوسته مرتبه بالای تطبیقی همراه   کننده ترکیبی مودسازی کنترلدر این پژوهش به طراحی و شبیه 

کمینه کردن زمان پرواز موشک تا هدف پرداخته    منظوربه با شبکه عصبی برای یک موشک زمین به هوا  
مدلاستشده  مقاله    یساز.  این  در  هدف  و  می   صورتبه موشک  گرفته  نظر  در  بعدی  بهبود   ودشدو  و 

. نوآوری این مقاله   استشدهها جهت کمینه شدن فاصله برخورد تا هدف و زمان پرواز ایجاد  کنندهکنترل
لغزشی پیوسته مرتبه بالای تطبیقی با تلفیق شبکه عصبی در مدل هدایت   ترکیبی مود کنندهکنترل طراحی 

 کننده کنترل شود، سپس به طراحی  می  راحیلغزشی متداول ط  مود  کنندهکنترلو کنترل یکپارچه است. ابتدا  
می   مود پرداخته  تطبیقی  بالای  مرتبه  پیوسته  عملکرد لغزشی  عصبی،  شبکه  افزودن  با  ادامه  در  شود. 

می   کنندهکنترل بهبود  شبیه پیشنهاد شده  نتایج  به  باتوجه  از  ها میسازی یابد.  استفاده  که  داد  نشان  توان 
درصد،    87یکپارچه، زمان برخورد باهدف به مقدار  مدل هدایت و کنترل    ریکارگیپیشنهادی و به   کنندهکنترل

 لغزشی متداول کاهش یافته است. مود کنندهکنترلنسبت به 

 sadati@kntu.ac.i   ی نویسنده مسئول:کی پست الکترون *
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 مقدمه   1 
بر خلاف ساختار اتوپایلوت سه حلقه مرسوم، هدایت و کنترل یکپارچه 

(IGC  یک چارچوبی یکپارچه است که در آن هدایت و کنترل به جای )
ب باشند،  ازهم  مستقل  گرفته  ه آنکه  نظر  در  هم  درون  یکپارچه  صورت 

هدامی دادن  قرار  واحد    تیشود.  سیستم  یک  در  کنترل   کپارچه، یو 
بهینه می  آنسازی  پتانسیل  بهبود  بهینه را  زیرا  پارامترها  بخشد.  سازی 

مستقیم انجام شود. توابع هزینه شامل پارامترهای کلیدی    طوربه تواند  می
زوایه خط   نزدیک شدن موشک و هدف،  نسبی  مانند سرعت  عملکرد 
دسترس   در  آسانی  به  که  بسیاری  پارامترهای  و  برخورد،  زاویه  دید، 

اکنون   نیستند،  با کاهش   طوره ب اتوپایلوت  مستقیم در دسترس هستند. 
ورات شتاب بزرگ  دستبه فاصله تا هدف، تغییرات کوچک در هندسه منجر  

می شود که می تواند از محدوده عملکرد اتوپایلوت فراتر رود. علاوه بر  
بر اساس   را  توانند خود  اتوپایلوت نمی  سینماتیک درگیری نسبی این، 

این اطلاعات را دریافت نمی کند. در نتیجه سیستم  تنظیم کنند، زیرا 
و کنترل معمولی برای بهبود پایداری به کوچک کردن ثابت    تیهای هدا

   [.2 ،1] زمانی اتوپایلوت متکی هستند

 یشینه پژوهش ب 1 .1 
رو  یکی از    IGC  یاصل  یکردهایاز  استفاده  سال    SMCبا    2010در 

 یبا استفاده از کنترل حالت لغزش  Balakrishnanو     Harrellتوسط  
  ک یو همکاران    Wang،  2020[. در سال  3ارائه شد ]  نالیدرجه دوم ترم

موشک    یبرخورد محدود را برا  هیبا زاو  کپارچه یو کنترل    تیروش هدا
بهبود    ی[. برا4]  کردند  شنهادیحمله همه جانبه پ  تیابلبه ق  ی ابیدست  یبرا

  ک یو همکاران.    Tian،  2020رساندن به هدف، در سال    بیآس  ییتوانا
  دان یم ت یمانند محدود یاز مشکلات عمل یریجلوگ یبرا کپارچهیمدل 

  ی به اشباع ورود  ی خروج  لیرا با تبد  دانیم  تیارائه کرد و محدود  دید
و    تیمدل هدا  کیو همکاران    Sinha،  2021[. در سال  5]  حل کردند

  ل یبه دل  ق یتحق  نیرا با زمان محدود ارائه کردند. در ا  کپارچهیکنترل  
که از    ی، در حالاستشده استفاده    یاز کنترل حالت لغزش  ، یطراح  یسادگ

غمشاهده  کی محدود  زمان  اغتشاش  مانور    نیتخم  یبرا  یخط  ریگر 
  نان یاطم  یهمکاران برا  و   Jianguo Guo[.  6]  استشده هدف استفاده  

ثابت،    کیدر    عیسر  ییانحراف خط و همگرا  تیاز محدود   ک یزمان 
سوار بر  یهاموشک ی( براIGC)  کپارچهیو کنترل  تیهدا دیقانون جد

  رند، یگی ( قرار مLBPUمحدود )  زریکه در معرض واحد پرتو ل  یزریپرتو ل
همچن7]  کردند  شنهادیپ ط  Bin Zhao  نی[.  مسئله  همکاران    ی راحو 

 دانیم تیبا محدود ییهاموشک ی( برا IGC)  کپارچهیو کنترل  تیهدا
کنترل حالت   ی ( و تئورiBLF)  اپانوفی( با استفاده از انتگرال لFOV)  دید

  ی را برا  یاکپارچه یمدل    Lee،  2022[. در سال  8]  ارائه کردند  یلغزش
طرح، اهداف پرسرعت با    نیکرد. در ا  شنهادیمافوق صوت پ  یهاموشک
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  رند یگی با دقت مناسب مورد اصابت قرار م  یاز کنترلر مدل لغزش  ستفادها
به حداقل کاهش    یو با استفاده از روش مونت کارلو، فاصله از دست ده

( IGC)  کپارچهیو کنترل    تیروش هدا  Zhenhua Fua[. و  9]  ابدییم
 یهاتی(، محدودLOS)  دیخط د  هی زاو  تیکرده است که محدود  شنهادیپ

  ی مدل طراح  کی. در ابتدا،  ردیگیرا در نظر م  یاشباع ورود  وحالت کامل  
IGC    ک یو    شودمیبا در نظر گرفتن جفت شدن کامل سه کانال ساخته  

همگرامشاهده اغتشاش  برا  ییگر  ثابت  زمان  جبران    نیتخم  یبا  و 
استفاده   مدل  در  ناشناخته    Huan Zhou[.  10]  شودمیاختلالات 

مقاله ارائه کرده    نیحمله در ا  هیو زاو  دید  ه یکنترل انحراف زاو  یاستراتژ
ضربه،   ه یزاو تیبا محدود کپارچهیو کنترل   تیهدا ستمیاست و مدل س

کننده  کنترل  کی. سپس،  شودمی   جادیحمله ا  هیزاو  یهای ژگیو  باتوجه به 
از کنترل سطح   هیزاو  یبرا  کپارچهیو کنترل    تیهدا استفاده  با  حمله 

  ، یرخطیغ یاشباع ورود ،یکینامید  یهات یبا محدود  ،یقیتطب یکینامید
[. در 11] شودمی  یطراح یانیحمله پا هیو زاو دیخط د یهاتیو محدود

س  Xiaohui Liang  2023سال   همکاران  کنترل    تیهدا  ستمیو  و 
 ی بررس  یو اختلالات خارج  هاتیرا با عدم قطع  یرخطیغ  کپارچهیموشک  
را با کمک    دی( جدNN)  یقیتطب  یطرح کنترل شبکه عصب  کیکردند و  
توسط    دستبه  یبرآوردها مشاهده  NNآمده  )و  اغتشاش  (  DOBگر 

  باتوجه به   DOBو    NN  یریادگیمقاله، قانون    نیکردند. در ا  شنهادیپ
  NN  نی. تحت عملکرد قوانشوندی به روز م  نیو تخم  یابیرد  یخطاها

  توان ی را م  یتیخوب و اثرات هدا  یابیرد  یژگیو  کی  ،یشنهادیپ  یقیتطب
آورد. در    دستبه(  IGC)  کپارچهیو کنترل موشک    تیهدا  ستمیس  یبرا
سنار  یساز  هیشب  جینتا  تینها درست  یو یدو  دهنده  نشان   یمختلف 

مطرح همکاران    Zhibing Li[.  12]  باشدیها  جد  کیو  سه    دیطرح 
تقر3D)  یبعد کنترل    ت یهدا  ی بی(  مبتنACIGC)  کپارچهیو  بر    ی( 

به عقب ) بازگشت  (، کنترل  SMC)  یحالت لغزش  ترل(، کنBCکنترل 
  افته یکردند. مشاهده گر حالت توسعه    شنهادی( پDSC)  کینامیسطح د

(ESOبرا )موشک مافوق صوت    نی چند  یSTT    همزمان به    طوربهکه
  است شده  شنهادیمطالعه پ  نیدر ا  کنند،یحمله م  ینیاهداف مانوردار زم

[13  .]Yuanping Dong و   تیهدا  کپارچه ی  یو همکاران مسئله طراح
ابتدا    یحمله بررس  هیزاو  تی محدود  باتوجه بهکنترل موشک را   کردند. 

تشر مجموعه  مدل  ساخت  ترکاستشده   حیمراحل  دوم،  ا  ب ی.    ن یبا 
تئور  تیواقع موفق  یکه  با  مدرن  طراح  تیکنترل   یهاستمیس  یدر 
  Xiangyu[.  14]  استشده   یبه کار گرفته شده، بررس  یموشک  حاتیتسل

  کپارچه یو کنترل    تیقانون هدا  یمسئله طراح   2024سال    درو همکاران  
(IGCرا با محدود )یعموم  دید  دان یضربه و م  هیزاو  یهاتی  (FOV )

مدل  کندی م  ی بررس ابتدا،   .IGC  غ  یابیرد  یبرا متحرک    ر یهدف 
  IGC. قانون  شودمی  یحالت، پارامترساز  یهاس یمانوردهنده توسط ماتر

زاو  ی ریرهگ  یبرا با  معادله    به ضر  ه یهدف  با حل  نظر   Riccatiمورد 

حالت   به  آنجادیآیم  دستبه وابسته  از  سپس،  نسب  یی.  درجات   یکه 
 رود،ی فراتر م  کیاز    IGCمطابق مدل    FOV  یعموم  یهاتیمحدود

درجه    یزیبا برنامه ر  IGC. قانون  شوند ی توابع کنترل مرتبه بالا ساخته م
هدف مانور   یابیرد  وردبه م  ی شنهادی. سپس، روش پشودمیدوم اصلاح  

  ت، ی. در نهاابدیی گسترش م  یچارچوب مختصات نسب  ک یبا استفاده از  
پ  یاثربخش  دییتا  یبرا  یعدد   یهایسازه یشب انجام   یشنهادیروش 
را   کپارچهیو کنترل    تیهدا  یطراح  کی  Jianguo Guo[.  15]  شودمی
م  ابی  انهیآش  یهاموشک   یبرا جبران خطائارائه    ت تا مشکلا  کندی با 

و کنترل    تیهدا  ستمیاز س  یاضیمدل ر  کیرا برطرف کند. اولاً،    تیهدا
 یریدرگ  کینماتیموشک و س  کینامیبا جبران خطا با ادغام د  کپارچهی
 [. 16]  استشده ساخته    یحرکت طول  یبر رو  ینیموشک و هدف زم  نیب

لغزشی مرتبه بالای   ترکیبی مود  کنندهکنترلاین مقاله  طراحی    در
موشک در  عصبی  شبکه   و  تطبیقی  مدل پیوسته  برای  پدافندی  های 

. ابتدا معادلات مدل هدایت استشدههدایت و کنترل یکپارچه پیشنهاد  
و کنترل یکپارچه موشک و هدف در فضای دو بعدی استخراج شده و 

لغزشی پیوسته مرتبه بالای پیوسته    مود  کنندهکنترلسپس به طراحی  
شود. در ادامه با اضافه کردن شبکه عصبی کارایی  تطبیقی پرداخته می 

  کننده کنترلنشان دادن برتری    منظوربهیابد.  مقاله بهبود می  کنندهکنترل
لغزشی متداول مقایسه    مود  کنندهکنترلبا    کنندهکنترلپیشنهادی، این  

این  می نوآوری  مود  کنندهکنترلطراحی    مقالهشود.   لغزشی  ترکیبی 
تلفیق شبکه عصبی در مدل هدایت و  با  پیوسته مرتبه بالای تطبیقی 

ها نشان داده شد که استفاده سازیشبیه   باتوجه به کنترل یکپارچه است.   
کارگیری مدل هدایت و کنترل یکپارچه، ارائه شده و به   کنندهکنترلاز  

موشک به هدف و زمان برخورد در مقایسه   ینهای  یفاصله از دست ده
 .  لغزشی متداول کاهش یافته است مود کنندهکنترلبا 

 سازی ریاضی مدل 2 
هدف شامل تلاش موشک برای رهگیری    -سناریوی درگیری موشک

در حین هدایت آشیانه یابی،  .  یک هدف از طریق تغییر جهت مسیر است
از حسگرهای داخل موشک برای هدایت تا زمانی که برخورد رخ دهد  

 . شرایط اولیه این سناریو شامل سه فرض اصلی است.  شودمیاستفاده 
هدایت انجام  یک:  موفقیت  با  مسیر  میانه  دو: سرعت  استشده بخش   .

لحظه   در  سه:  است.  به هم  نزدیک  برخورد  مسیر  در  و هدف  موشک 
موشک   نسبی  سرعت  این  -برخورد  هندسه  شد.  خواهند  صفر  هدف 

 .  استشدهنشان داده  3 سناریو درگیری در شکل

کنترل   و  هدایت  یکپارچه  الگوریتم  طراحی  مقاله  این  از  هدف 
از   استفاده  با  غیرخطی    کنندهکنترلمناسب  و  خطی  مدل  بین  پیش 

رهگیری دقیق هدف خواهد بود. از این رو ابتدا به بیان مسئله   منظوربه 
موشک برای -درگیری  نیاز  مورد  موضوعات  تمام  شامل  که  هدف 
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از جمله سینماتیک درگیری، دینامیک موشک، مدل  مدل سازی دقیق 
 پردازیم. هدایت و کنترل یکپارچه، استراتژی رهگیری و هدایت است می 

Y

TV

T

T

T/Ar

M



M
X

MV

 .[17] سینماتیک درگیری -1 شکل

Fig. 1. Engagement kinematics [17]. 

که در آن بردار    شودمیدر نظر گرفته    1هندسه درگیری  در شکل  
نسبت را  موقعیت هدف  دید،  موشک مشخص می خط  از به  اگر  کند. 

اندازه ثابت  مختصات  بین  سیستم  نسبی  رابطه  شود،  استفاده  گیری 
  شود می زیر نوشته    صورتبه  𝑟𝑇و هدف    𝑟𝑀بردارهای موقعیت موشک  

[17] . 

(1 ) 𝑟𝑇 = 𝑟𝑀 − 𝑟𝑇/𝑀 

ها و نسبت به زمان، رابطه نسبی سرعت   1گیری از رابطه  با مشتق
آیند. همچنین علاوه بر مختصات اصلی که بیان می  دستبه ها نیز  شتاب

برای ردیابی بهتر یک سیستم مختصات چرخشی   برای    𝜔، 𝑛، 𝑟شد، 
این سینماتیک مورد نیاز است. این سیستم مختصات روی موشک ثابت 
است و فرض بر این است که محور اصلی آن همیشه در امتداد خط دید  

 𝑍، 𝑌، 𝑋قرار دارد. بنابراین این سیستم  نسبت به مرجع ابنرسی ثابت  
نسبی  می شتاب  و  سرعت  معادلات  نتیجه  در  زیر    صورتبه چرخد. 
[17] شوندمی

(2 ) 𝑣𝑇 − 𝑣𝑀 = 𝑟̇𝑟̂ + 𝑟Ω𝜔𝑛̂ 

(3 ) 𝑎𝑇 − 𝑎𝑀 = (𝑟̈ − 𝑟Ω𝜔
2)𝑟̂ + (𝑟Ω𝜔̇ − 2𝑟̇Ω𝜔)𝑛̂

+ 𝑟Ω𝑟Ω𝜔𝜔̂ 
Ω𝑀فاصله نسبی موشک و هدف و    𝑟در معادلات فوق   = 𝑟̇    نرخ

همچنین   است.  هدف  موشک  دید  خط  زاویه  صورت به   Ω𝜔̇تغییرات 
 .  [17] شودمی نوشته  4معادله 

(4 ) Ω𝜔̇ = 
𝑣𝑛̇

𝑟
− 

𝑣𝑛𝑟̇

𝑟2
 

مناسب،   حالت  متغیرهای  گرفتن  نظر  در  و  فوق  معادلات  ترکیب  با 
ارائه می به معادلات فضای حالت سینماتیک درگیری   شوند صورت زیر 

[17] . 

(5 ) 

[

𝑟̇
𝑣̇𝑟

𝜆̇
𝑣̇𝑛

] =  

[
 
 
 
 
 
 

𝑣𝑟

𝑣𝑛
2

𝑟
𝑣𝑛

𝑟
−𝑣𝑟𝑣𝑛

𝑟 ]
 
 
 
 
 
 

+ [

0 0
−1 0
0 0
0 −1

] [
𝑎𝑀𝑟

𝑎𝑀𝑛
]

+

[
 
 
 

0
𝑎𝑇𝑟

0
𝑎𝑇𝑛]

 
 
 
 

𝑥این نمایش به شکل   = 𝐴(𝑥) + 𝐵𝑢 + 𝜌    است که𝑥   بردار
دقیق    طوربه  اغتشاش است. اگرچه این معادله  𝜌بردار کنترل و    𝑢حالت،  

توصیف می را  درگیری  نادیده  سینماتیک  را  موشک  دینامیک  اما  کند، 
ایجاد می بردار کنترل گیرد و یکمی طور که در همان.  کندغیرعملی 

سینماتیک درگیری نشان داده شد، یک موشک برای رهگیری یک هدف 
𝑎𝑀𝑛در حال مانور باید شتاب 

داشته باشد. برای یک موشکی که درون    
مهم بدنه  دارد، چرخش  قرار  نیروهایجو  ایجاد  برای  عمل  لازم  ترین 

بنابراین،   است.  هدف  مانور  خنثی کردن  موشک  به  دادن  شتاب  برای 
باید   چرخشی  موشک  شکل طوربهدینامیک  در  شود.  مدل    2  دقیق 

,𝑥که در آن    استشدهدینامیک سیستم نمایش داده   𝑧    سیستم مختصات
محور اولیه متصل به     𝑋محور اولیه متصل به بدنه،    𝑈متصل به بدنه،  

استفاده  همان چارچوب مرجع اینرسی است که در سینماتیک درگیری
گیری ، جهت 𝜃، و زاویه اوج γ، زاویه مسیر پرواز  𝛼. زاویه حمله شودمی

کنند. در این های مختصات را نسبت به یکدیگر دنبال میاین سیستم
روی بدنه در    F منجر به نیروی آیرودینامیکی    𝛼 سناریو، زاویه حمله  
موشک   فشار  اینشودمیمرکز  سپس  از مجموعه   صورتبه نیرو   .  ای 

,𝐹𝑥 نیروها  𝐹𝑧 و یک گشتاور 𝑀  شودمیدر مرکز جرم نمایش داده. 

c.p.
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C
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
 


0

 
 .[17] دینامیک موشک -2 شکل

Fig. 2. Missile dynamics [17]. 

توان در  صورت زیر می معادلات دینامیک موشک را درفضای حالت به 
 .  [71] نظر گرفت
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(6 ) 

(

𝛼̇
𝑞̇

𝜃̇

) =

[
 
 
 
 
 

𝑞̅𝑆

𝑚𝑈0

𝐶𝑧𝛼 1 0

𝑞̅𝑆𝑙

𝐼𝑦𝑦

𝐶𝑚𝛼

𝑞̅𝑆𝑙2

𝐼𝑦𝑦2𝑈0

𝐶𝑚𝑞 0

0 1 0]
 
 
 
 
 

(

𝛼
𝑞
𝜃
)

+

[
 
 
 
 
𝑞̅𝑆

𝑚
𝐶𝑧𝛿

𝑞̅𝑆𝑙

𝐼𝑦𝑦

𝐶𝑚𝛿

0 ]
 
 
 
 

𝛿 

 
   𝐶𝑚𝛿و    𝐶𝑧𝛿مشتقات پایداری    𝐶𝑚𝑞و     𝐶𝑚𝛼و   𝐶𝑧𝛼در معادلات فوق   

 اند. مشتقات کنترل
مدل درگیری یکپارچه با ترکیب سینماتیک درگیری و دینامیک 

که واسطه بین سینماتیک و دینامیک، شتاب    شودمی موشک استخراج  
 .  [17] جانبی موشک است

(7 ) 𝑎𝑀,𝑧 = 
𝑞̅𝐴

𝑚
(𝐶𝑧𝛼𝛼 + 𝐶𝑧𝛿𝛿) 

 .  [71] که در نتیجه معادلات این سیستم به فرم زیر خواهد شد

 
 

(8 ) 

 

(

 
 
 
 

𝑟̇
𝑣𝑟̇

𝜆̇
𝑣𝑛̇

𝛼̇
𝑞̇

𝜃̇ )

 
 
 
 

=

(

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

𝑣𝑟

𝑣𝑛
2

𝑟
+

𝑞̅𝑆

𝑚
𝐶𝑧𝛼𝛼 sin (𝜆 − 𝜃)

𝑣𝑛

𝑟
−𝑣𝑛𝑣𝑟

𝑟
+

𝑞̅𝑆

𝑚
𝐶𝑧𝛼𝛼 cos (𝜆 − 𝜃)

𝑞̅𝑆

𝑚𝑈0

𝐶𝑧𝛼𝛼 + 𝑞

𝑞̅𝑆𝑙

𝐼𝑦𝑦

𝐶𝑚𝛼𝛼 +
𝑞̅𝑆𝑙2

𝐼𝑦𝑦2𝑈0

𝐶𝑚𝑞𝑞

𝑞 )

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

+

(

 
 
 
 
 
 

0
0
0
0

𝑞̅𝑆𝑙

𝑚
𝐶𝑧𝛿

𝑞̅𝑆𝑙

𝐼𝑦𝑦

𝐶𝑚𝛿

0 )

 
 
 
 
 
 

𝛿 +

(

 
 
 
 

0
𝑎𝑇𝑟

0
𝑎𝑇𝑛

0
0
0 )

 
 
 
 

 

اغشتاش وارد به    𝑑بیان کرد که    9توان به فرم معادله  را می   8معادله  
 .  [71] سیستم است

(9 ) 𝑥̇ = 𝑎(𝑥, 𝑡) + 𝐵𝛿(𝑡) + 𝑑𝑦 = 𝑣𝑛 

   كنندهطراحی كنترل  3 
، 𝑟،  دهد که فاصله موشک تا هدفهدف زمانی رخ می  -برخورد موشک

|𝑟|)، کاهش یابد،  𝑟ℎ𝑖𝑡به کمتر از یک مقدار حداقل جهت برخورد،   <

𝑟ℎ𝑖𝑡)باشد که در . این یک شرط لازم و کارامد برای برخورد با هدف می
می  نظر  به  منطقی  کاملاً  شرط  یک  طراحی  عمل  پس  رسد. 

باید  کنندهکنترل نسبی  صورتبهها  فاصله  مناسب،  زمان  در  که  باشد  ی 
 موشک تا هدف کاهشی بوده و به سمت صفر میل کند.  

پیوسته لغزش   مود   كننده كنترل طراحی   1 .3  بال   ی    مرتبه 

 تطبیقی  
ا لغزش  کنندهکنترل  کیبخش    نیدر  بالاپیوسته    یمد    تطبیقی   مرتبه 

(ACHOSMCبرا کنترل    تیهدا  ی(  موشک    یریرهگو    کپارچهیو 
کنترلی  .  استشده  طراحی می   10معادله    صورتبه قانون    شود تعریف 

[17 .]   

(10 ) 
 

𝑢(𝑡) = 𝑢𝑏(𝑡) − 𝑢𝑠(𝑡) 
 

کننده شامل مشخص است، این کنترل  10همانطور که از معادله  
اول   قسمت  بود.  خواهد  تعریف   11معادله    صورتبه  𝑢𝑏(𝑡)دوقسمت 

 شود.  می

(11 ) 

 
𝑢𝑏(𝑡) = −𝛾1|𝜎|𝛼1sign (𝜎) ⋯

− 𝛾𝑟|𝜎
(𝑟−1)|

𝛼𝑟
sign (𝜎(𝑟−1)) 

 

درجه نسبی مدل است که در این مسئله، درجه نسبی    𝑟  11در معادله  
همچنین    3برابر   )  𝜎است.  لغزش  𝜎سطح  = 𝑣𝑛می مقادیر  (  و  باشد 

  دست به   12هستند که از رابطه    1و    0هایی بین  ثابت  𝛼مختلف برای  
 آید. می

(12 ) 𝛼𝑖−1 =
𝛼𝑖𝛼𝑖1

2𝛼𝑖+1 − 𝛼𝑖

, 𝑖 = 2, … , 𝑟 

𝛼𝑟+1 = 1  
معادله     𝛾𝑟الی    𝛾1ضرایب   در  کند،    13باید  این  طوربه صدق  که  ی 
 ای هرویتز باشد.  چندجمله

 
(13 ) 𝑝𝑟 + 𝛾𝑟𝑝

𝑟−1 + ⋯+ 𝛾2𝑝 + 𝛾1 

 . است  ان یقابل ب  14معادله  صورتبه کنندهکنترلقسمت دوم 
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 (14 ) 
𝑢𝑠(𝑡) = 𝜆𝑠|𝑠(𝑡)|

1
2 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝑡))

+ ∫ 𝛽(𝜏)𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝜏))
𝑡

0
𝑑𝜏 

 شود. بیان می   15معادله    صورتبه  𝑠(𝑡)پارامتر   14در معادله  

 (15 ) 𝑠(𝑡) = 𝜎(𝑡) − 𝑧(𝑡) 

𝑧̇(𝑡) = 𝑢𝑏 + 𝑢𝑠 

سعی و خطا تعیین کرد.   صورت به   𝜆𝑠و      𝛽(𝜏)های  توان پارامتر می 
این دو پارامتررا را با   کننده کنترل توان برای بهتر شدن عملکرد اما می 

 تطبیقی کرد.   19الی   16معادلات  
 : شود می تعریف   16صورت  متغیر لغزشی جدید را به 

𝛿(𝑡) = 𝛽(𝑡) −
1
𝜖1

 |𝜔𝑒𝑞(𝑡)| − 𝜖0  (16 ) 

 است.   17برابر معادله    قی تطب  تم ی اول الگور   ه ی لا 

𝛽̇(𝑡) = −(𝜌0 + 𝜌). tanh(𝛿)  (17 ) 

 تمی دوم الگور  ه ی است و لا  ک و مثبتی مقدار کوچ 𝜌0 ، 17معادله که در 
 است:  19و   18معادلات    صورت به ی ق ی تطب 

𝜌̇(𝑡) = {
𝛾|𝛿(𝑡)|,              |𝛿(𝑡)| ≥ 𝜖𝜌 

 
0,                          𝑜𝑡ℎ𝑒𝑟𝑤𝑖𝑠𝑒.

 

 

𝜆̇𝑠 = {
𝛾|𝛿(𝑡)|,              |𝛿(𝑡)| ≥ 𝜖𝜌 

 
0,                          𝑜𝑡ℎ𝑒𝑟𝑤𝑖𝑠𝑒.

 

 

 (18 ) 

 

 

 

 (19 ) 

 

 لغزشی عصبی كلاسیک   كننده تركیبی مود طراحی كنترل  2 .3 
کنترل  طراحی  عصبی برای  شبکه  از  کلاسیک،  عصبی  شبکه  کننده 
 . [ 18]  شود استفاده می  1RBFNNشبکه عصبی از نوع

𝑥̇سیستم به فرم   = 𝑓 + 𝑏𝑢 + 𝑑    خطای شودمی را در نظر گرفته .
 شود. ( را طبق متغیرهای تعریف شده در قبل، بیان می 20تعقیب ) 

 (20 )  𝑒 = 𝑣𝑛 − 𝑣𝑛𝑑
 

 شود. ( بیان می21)  صورتبه  RBFNNعصبی خروجی یک شبکه 

𝐹𝑛𝑛(𝑧) = ∑ 𝑤̂

𝑁

𝑖=1 𝑖

𝑠𝑖(𝑧) = 𝑊̂𝑛𝑛𝑆𝑛𝑛(𝑧) 

تعداد   Nو    𝑅𝐵𝐹𝑁𝑁های  بردار وزن   𝑊̂𝑛𝑛 ،بردار ورودی  𝑧،  21دررابطه 
نیز رگرسور است که هر عضو  𝑆𝑛𝑛(𝑧)های شبکه عصبی هستند.  گره 

 آید. می  دست به (  22)   صورت به ساز سیگموید آن از یک تابع فعال 

 
1. Radial Basis Function Neural Network 

 (22 ) 𝑠𝑖(𝑧) = exp {−
(𝑧 − 𝜉𝑖)

𝑇(𝑧 − 𝜉𝑖)

𝜂𝑖

} , 𝑖

= 1,2, … , 𝑁 
سیگموید   𝜂و    𝜉(،  22) رابطه  در   تابع  هر  عرض  و  مرکز  ترتیب  به 

( 23)   رابطه   صورت به توان ورودی کنترلی را  هستند. طبق روابط بالا می 
 بیان نمود. 

 (23 ) 𝛿𝑛𝑛 = 𝑊̂Φ̅𝑅 + 𝐾𝑆 
نیز یک ثابت است که   Kو    Φ̅𝑅های شبکه عصبی،  وزن   𝑊̂(،  23در ) 

( 22های به کار رفته در رگرسور ) آید. ورودی می  دستبه سازی  از بهینه
𝑧 صورت به  = [𝑒, 𝑥]𝑇   شوند. در نظر گرفته می 

 شود. ( تعریف می 24طبق )  Sمتغیر خطای  

 (24 ) 
𝑆 = 𝜆𝑒 

شود. سازی محاسبه می نیز یک ثابت است که در بهینه   𝜆در این رابطه،  
( آورده 25در )   RBFNNهای شبکه عصبی  قانون به روزرسانی وزن 

 . است شده 
 (25 ) 𝑊̇̂ = Γ(𝑆Φ̅𝑅 − 𝛼𝐸 − 𝛽Υ) 

های مثبت هستند که برای آموزش ماتریس  𝛽و    Γ، 𝛼در این رابطه،  
کار می  به  از   𝐸چنین  روند؛ هم شبکه  که  است  ماتریس کمکی  یک 

 آید. می  دست به (  26) 

 (26 ) 𝐸 = 𝑊̂𝑃 − 𝑄 

( قابل محاسبه 27از معادلات دیفرانسیل )  Qو  Pهای کمکی ماتریس 
 باشند. می 

 (27 )𝑃̇ = −𝑙𝑃 + 𝜅Φ𝑓Φ𝑓
𝑇 ,      𝑃(0) = 0 

𝑄̇ = −𝑙𝑄 + 𝜅τ𝑓τ𝑓
𝑇 ,        𝑄(0) = 0 

آیند. می   دست به سازی  هایی هستند که از بهینه ثابت   𝜅و    𝑙(،  27در ) 
Φ𝑓   یک رگرسور است که به روشی مشابه باΦ̅𝑅   آید. می   دستبهτ𝑓  

 شود. ( محاسبه می 28هم متغیر فیلترشده ورودی کنترلی است که از ) 

 (28 )
𝜏̇𝑓 =

1

𝑘
(𝑢 − 𝜏𝑓),      𝜏𝑓(0) = 0 

خواهد آمد. در   دست به سازی  یک ثابت است که از بهینه   k(،  28در ) 
 شود. ( محاسبه می 29(، طبق رابطه )25در )   Υنهایت، متغیر 

 (29 ) 
Υ = 𝜅𝑊̂Φ𝑓Φ𝑓

𝑇 + 𝜅𝜏𝑓Φ𝑓
𝑇 

خواهد   دست به   𝛿𝑛𝑛با استفاده از این دسته معادلات، ورودی کنترلی  
کند. بلوک دیاگرام سازی را تضمین میآمد که اهداف کنترلی این شبیه 

در شکل   کنترلی  روش  داده    3این  که است شده نشان  نمایید  دقت   .
 سازی توضیح داده خواهند شد. بخش شبیه  ها در سازی بهینه 
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 .  [18]  بلوک دیاگرام روش کنترلی شبکه عصبی -3شکل 

Fig. 3. Block diagram of the neural network control method [18]. 

ترکیب دو ورودی کنترلی مود بالا  با  پیوسته مرتبه  و   لغزشی  تطبیقی 
 . آیدمی  دستبهشبکه عصبی، ورودی کنترلی نهایی 

(30 ) 
δ = δ𝐴𝐶𝐻𝑂𝑆𝑀𝐶 + 𝛿𝑁𝑁 

 اثبات پایداری به روش لیاپانوف 3 .3 
کننده شبکه عصبی  کنترلکننده از دوقسمت اثبات اثبات پایداری کنترل

. اثبات پایداری شبکه عصبی  استشدهلغزشی تشکیل    کننده مودو کنترل
. برای اثبات پایداری کنترل مود لغزشی استشدهآورده    [18]در مرجع  

صورت ه پیوسته مرتبه بالا تطبیقی سیستم هدایت و کنترل یکپارچه را ب
 شود. در نظر گرفته می  31رابطه 

(31 ) 𝑥̈ = 𝑓 + 𝑔. 𝑢 
𝑦 = 𝑥 

𝑒  صورتبهخطای تعقیب را   = 𝑥𝑑 − 𝑥  کنیم. تابع لیاپانوف  تعریف می
 شود.  در نظر گرفته می  32رابطه  صورتبه 

(32 ) 𝑉 =
1

2
𝑠2 

 است.  33صورت ه سطح لغزش ب sکه 

(33 ) 𝑠 = 𝑒 + 𝜆𝑒̇ 

 شود.  مشتق گرفته می  34در ادامه از تابع لیاپانوف مطابق رابطه  

(34 ) 

𝑉̇ = 𝑠𝑠̇ = 𝑠(𝑒̇ + 𝜆𝑒̈) = 𝑠(𝑒̇ + 𝜆(𝑥̈𝑑 − 𝑥̈)) 

𝑉̇ = 𝑠(𝑒̇ + 𝜆(𝑥̈𝑑 − 𝑓 − 𝑔 𝑢)) 

 شود.  تعریف می 35رابطه  صورتبه   uمقدار 

(35 ) 

𝑢

= (𝜆𝑔)−1 (𝑒̇ + 𝜆𝑥̈𝑑 − 𝜆𝑓

+ 𝛾1|𝜎|1
𝛼sign (𝜎) ⋯

+ 𝛾𝑟|𝜎
(𝑟−1)|

𝛼𝑟
sign (𝜎(𝑟−1))

+ 𝜆𝑠|𝑠(𝑡)|
1
2 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝑡))

+ ∫ 𝛽(𝜏)𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝜏))
𝑡

0

𝑑𝜏) 

 آید. می  دستبه   36در مشتق تابع لیاپانوف، رابطه  uبا قرار دادن مقدار 

(36 ) 

𝑉̇

= 𝑠 (−𝛾1|𝜎|1
𝛼 sign(𝜎) ⋯

− 𝛾𝑟|𝜎
(𝑟−1)|

𝛼𝑟
sign(𝜎(𝑟−1))

− 𝜆𝑠|𝑠(𝑡)|
1
2 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝑡))

− ∫ 𝛽(𝜏)𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝜏))
𝑡

0

𝑑𝜏) 

  ، مشتق تابع لیاپانوف همواره منفی خواهد شد و در نتیجه K > 0اگر  

 سیستم پایدار لیاپانوف است 

 ها و نتایج سازی شبیه 4 
بخش به    های استفاده شده، در اینکنندهپس از تکمیل طراحی کنترل

کنترل عملکرد  میکنندهبررسی  پرداخته  شده  طراحی  شود.  های 
شبیه  این  تمام  در  اولیه  شرایط  و  پلنت  و سازیپارامترهای  یکسان  ها 

 است.    5تا 1مطابق جدول 

 .[17] پارامترهای موشک -1جدول 

.]17[ parametersMissile . Table 1 

Unit Value Parameter 

𝑘𝑔 𝑚2

𝑠
 1000 Iyy 

kg 100 M 
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 .[17] ضرایب آیرودینامیکی -2جدول 

Table 2. Aerodynamic coefficients [17]. 

Unit Value Parameter 

𝑚2 0.7854 S 

- 0.11 CNα
 

- -0.01 CMα
 

- -0.015 CMδ
 

- -0.001 CMq
 

 .[17] دینامیکی فرمان کنترلی یپارامترها -3جدول 

.]17[ command dynamic parametersControl  .Table 3 

Unit Value Parameter 

Deg ±40 δmax 

Deg /s ±600 𝛿̇𝑚𝑎𝑥  

 .[17موشک ] هیاول طیشرا  -4جدول 

].17[missile conditions Initial  Table 4.   

Unit Value Parameter 

Deg 0 𝛼(0) 

Deg 20 𝜆(0) 

Km 4 (0)r 

𝑚

𝑠
 500 (0)v 

Deg 10 𝛾𝑀(0) 

 .[17] پارامترهای هدف -5جدول 

Table 5. Target parameters [17]. 

Unit Value Parameter 

𝑚

𝑠
 100 𝑉𝑇 

𝑚

𝑠2
 19.6*cos(t) 𝑎𝑇 

 لغزشی   كننده مودسازی عملکرد كنترل شبیه  1 .4 
 شود.  لغزشی پرداخته می کننده مودسازی کنترلدر این قسمت به شبیه 

 

 SMC.کننده کنترل  -فاصله نسبی موشک و هدف -4 شکل

Fig. 4. Relative distance between missile and target – SMC 

controller. 

 

 . SMCکننده کنترل -ورودی کنترلی موشک  -5 شکل

Fig. 5. Missile control input – SMC controller. 

 

 . SMCکنندهکنترل -مسیر حرکت موشک و هدف -6 شکل

Fig. 6. Missile and target trajectory – SMC controller. 

شکل  می   4  نمودار  حدود  نشان  زمانی  در  که  ثانیه،    1/42دهد 
می  برخورد  هدف  به  درموشک  کنترلی  ورودی  شکل    کند؛   5نمودار 

در ابتدای    6  موجب شده موشک طبق  مسیرحرکت رسم شده در شکل 
  مانوری انجام ندهد و در انتهای حرکت به سمت هدف مانورهایحرکت  

می کل  در  دهد.  انجام  هدف  به  برخورد  برای  را  گفت،  شدیدی  توان 
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شود، چرا که زمان پرواز  متوسط ارزیابی می SMC کنندهکنترلعملکرد 
 زیاد است و مناسب برای پدافندهای هوایی نیست.   کنندهکنترلدر این 

  ی پیوسته لغزش  كننده مودسازی عملکرد كنترل شبیه  2 .4 

 تطبیقی   مرتبه بال

شبیه قسمت  این  کنترلدر  مودسازی  مرتبه   کننده  پیوسته  لغزشی 
 شود. بالاتطبیقی بررسی می 

 

 ACHOSMC.کننده کنترل  -فاصله نسبی موشک و هدف -7 شکل

Fig. 7. Relative distance between missile and target – 

ACHOSMC controller. 

 
 ACHOSMC.کننده کنترل -ورودی کنترلی موشک  -8 شکل

Fig. 8. Missile control input – ACHOSMC controller. 

 

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

Fig. 9. Missile and target trajectory – ACHOSMC controller 

شکل می   7 نمودار  در  نشان  هدف  و  موشک  نسبی  فاصله  دهد 
  8نمودار شکل    رسد. ورودی کنترلی درثانیه به صفر می  12زمانی حدود  

به هدف    9  موجب شده موشک طبق  مسیرحرکت رسم شده در شکل 
 متری به هدف برخورد کند.   1800متری و برد  900 در ارتفاع حدود

لغزشی و شبکه    کننده ترکیبی مودسازی کنترلدر این قسمت به شبیه 
 شود.  عصبی پرداخته می

 
 . ACHOSMC-NN کنندهکنترل -فاصله نسبی موشک وهدف -10 شکل

Fig. 10. Relative distance between missile and target – 

ACHOSMC-NN controller.   

 

 . ACHOSMC-NNکننده کنترل -ورودی کنترلی موشک -11 شکل

Fig. 11. Missile control input – ACHOSMC-NN controller. 

 

 . ACHOSMC-NN کننده کنترل  -مسیر حرکت موشک و هدف  - 12 شکل 

Fig. 12. Missile and target trajectory – ACHOSMC-NN 

controller. 
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فاصله نسبی موشک و هدف در دهد  نشان می  10  نمودار شکل 
نمودار شکل    رسد. ورودی کنترلی درثانیه به صفر می   5/5زمانی حدود  

تا برد    12  موجب شده موشک طبق  مسیرحرکت رسم شده در شکل   11
ارتفاع حدود   برخورد می   2000و  به هدف  توان  کند. در کل میمتری 

کنترل عملکرد  مودگفت،  ترکیبی   بالای   کننده  مرتبه  پیوسته  لغزشی 
شود، زمان پرواز و فاصله  تطبیقی همراه با شبکه عصبی خوب ارزیابی می

 نهایی برخورد موشک با هدف مناسب است.  
 6توان در جدول  ها را میسازیآمده از شبیه   دستبهمقادیر کمی  

 بیان کرد.  

 

Table 6. Simulation quantitative values. 

Controller Type 

Flight 

Time 

(S) 

Missile 

Range 

(M) 

Missile 

Altitude 

(M) 

SMC 42.1 1550 1270 

ACHOSMC 12.1 1820 910 

ACHOSMC -NN 5.5 1960 1970 

 
  ترکیبی  مود   کنندهکنترلدهد، زمان پرواز در  نشان می  6جدول  

مراتب   به  شبکه عصبی  با  تطبیقی همراه  بالای  مرتبه  پیوسته  لغزشی 
لغزشی متداول است و برد و ارتفاع موشک با    مود  کنندهکنترلکمتر از  

های پدافندهای  کننده پیشنهادی این مقاله برای موشکاستفاده از کنترل
  کننده مود لغزشی پیوسته و مود تر است. در مقایسه کنترلهوایی مناسب 

نیز می  توان گفت،  در حالتی که شبکه عصبی  لغزشی پیوسته عصبی 
کنترل اعمال میروی  پرواز حدود  کننده  زمان  درصد کاهش    55شود، 

 رسد.  یافته و ارتفاع و برد پرواز به محدوده مناسبی می

 گیرینتیجه 5 
ب این پژوهش،   ترکیبی مودکارگیری کنترله در  پیوسته    کننده  لغزشی 

پدافندی   موشک  در یک  شبکه عصبی  با  همراه  تطبیقی  بالای  مرتبه 
پیشنهاد   بعدی  دو  مدل  هدف  موشک  یکپارچه  مدل  در  هوا  به  زمین 

یکپارچه موشک و هدف  استشده و کنترل  ابتدا معادلات هدایت  در   .
ها پرداخته شد. کنندهکامل استخراج شد و سپس به طراحی کنترل  طوربه 

 مود  کنندهکنترلهای پیشنهادی، یک  کنندهکنترلارزیابی    منظوربه ابتدا 
این   از  به علت    کنندهکنترللغزشی متداول  طراحی شد. نتایج حاصل 

ثانیه است مطلوب ارزیابی نشد. در ادامه    1/42زمان زیاد پرواز که حدود  
لغزشی پیوسته مرتبه بالای تطبیقی همراه با   مود  کنندهطراحی کنترل
های انجام شده  سازیانجام شد. باتوجه به شبیه RBFNN شبکه عصبی

 کنندهکنترلتوان گفت، زمان برخورد موشک و هدف برای هر دو  می
لغزشی متداول است   لغزشی پیوسته مرتبه بالا به مراتب کمتر از مود  مود

برای موشک این زمان مناسب  های پدافندهای هوایی است. زمان  که 
ثانیه و  1/12 کننده پیوسته مرتبه بالای تطبیقی حدودپرواز برای کنترل

درصد   87و    72ثانیه است. که به ترتیب    5.5برای حالت عصبی حدود  
به کنترل   متداول    مود لغزشیباعث کاهش زمان پرواز موشک نسبت 

. همچنین  قانون کنترلی نیز کاملا در محدوده مناسبی اعمال  استشده
وشک و قفل شدن روی هدف،  . این قانون کنترلی باعث مانور ماستشده

پیشنهادی    کنندهکنترلسمت هدف حرکت کند. در مجموع عملکرد  به 
نیز    12شکل    مسیر حرکت موشک و هدف درمقاله مطلوب ارزیابی شد.  

برد مناسب با نشان دهنده برخورد موشک و هدف در  تری در مقایسه 
برای    مود  کنندهکنترل است.  بوده  پدافند  به  نسبت  متداول،  لغزشی 
پیوسته مرتبه بالای تطبیقی و در حالت عصبی برد موشک    کنندهکنترل
درصد افزایش یافته است.    27درصد و درحالت عصبی حدود  18حدود  

چنین برد مناسبی برای پدافندها بسیار مهم است که قبل از اینکه هدف  
غیرقابل   مانورهای  و  شود  مواضع  و  پدافند  نزدیک  بتواند  متخاصم 

انجپیش باشد،  بینی  مناسبی که خطا کمترین مقدار  ام دهد، در فاصله 
 مورد اصابت قرار گیرد.  

که در حال    گرفتخواهیم  آتی، دو مورد را در نظر  های  پژوهشدر  
یک استفاده از  .  انجام است، که در نتایج تحقیقات آینده ارائه خواهد شد

  6نظرگرفتن  مدل هدایت و کنترل یکپارچه در سه بعد است که با در  
نزدیک واقعیت  به  آزادی  میدرجه  دوم  مورد  است.  این تر  از  توان 

سیستمکنترل در  جدید  انتحاری  کننده  پهبادهای  بهبود    منظوربه های 
 عملکرد پهبادها استفاده کرد.
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