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This study presents an advanced guidance and control strategy for flying 

vehicles engaged in target interception, employing an adaptive higher-

order continuous sliding mode controller (HOSMC) in a three-

dimensional operational framework. The approach enhances overall 

accuracy and performance by integrating guidance and control 

subsystems while reducing system design complexity and associated 

costs. Three higher-order sliding mode controller variants are introduced: 

quasi-continuous (QSMC), continuous (HOSMC), and adaptive 

continuous (ACHOSMC), each tailored to address specific interception 

challenges. The core innovation lies in the adaptive continuous 

controller, which dynamically tunes two key parameters in real time to 

accommodate evolving environmental conditions and target dynamics. 

Simulation results confirm the superior performance of the proposed 

controller over conventional PID methods, demonstrating increased 

missile range and reduced time-to-interception. The method further 

improves mission success by optimizing trajectory planning, increasing 

energy efficiency, and minimizing fuel consumption. Robustness against 

external disturbances and dynamic uncertainties is validated through 

simulation under variable conditions. This work underscores the 

controller’s applicability in both military and civilian aerospace systems, 

where precision, adaptability, and reliability are essential. The proposed 

controller offers strong potential for deployment in air defense missions 

involving fast-moving, unpredictable threats requiring high-speed, high-

accuracy interception. 
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با استفاده    ی بعد سه   ی در فضا   ی موشک   ی دفاع   ی ها سامانه   ی ق ی کنترل تطب 

 متحرک   دات ی مقابله با تهد   ی مرتبه بالا برا   وسته ی پ   ی از کنترل لغزش 

1یسوری محمدمهد
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 ران ی، ا ی، تهران طوس  نیرالدی خواجه نص یدانشگاه صنعت  ک، یمکان یدانشکده مهندسدانشجوی دکتری،  -1
 ران یتهران، ا  ، ی طوس نیرالدی خواجه نص یدانشگاه صنعت  ک، یمکان یدانشکده مهندسدانشیار،  -2
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 های كلیدی: واژه

 ی قیکنترل تطب
 وسته یپ یکنترل لغزش

 متحرک  داتیتهد
 ی سه بعد یفضا

 
هدف با استفاده    یریدر رهگ  ریدرگ  یپرواز  لهیو کنترل وس  تیهدا  ی نوآورانه برا  یاستراتژ  کیمقاله،    نیدر ا

. شودی م  یمعرف  یبعدسه   ستم یس  کی   یبرا  (  HOSMC)  یقیمرتبه بالا تطب  وستهیپ  یکننده لغزشاز کنترل
  ی هانه یکرده و هز  نهیرا به  ستمیو کنترل، دقت و عملکرد س  تیهدا   یهاستمیرسیز  یکپارچگیبا    کردیرو   نیا

  وسته، یپ: شبه شودیم یمرتبه بالا معرف ی کننده لغزشمقاله، سه نوع کنترل ن ی. در ادهدی را کاهش م یطراح
اند. شده   یهدف طراح  یری خاص در رهگ  یهاحل چالش   یکه هرکدام برا  شرفته،یپ  یقیتطب  وستهیو پ  وستهیپ

و در    ک ینامیطور درا به   ی است که دو پارامتر بحران  شرفتهیپ  یقیتطب  وسته یکننده پدر کنترل  یاصل  ینوآور
هدف    ی و رفتارها  یطیمح  ریمتغ  طیتا با شرا  دهدی اجازه م  ستم یبه س  یژگیو   ن ی. اکندی م  م یتنظ  یزمان واقع

شبابدی  قیتطب  ایپو مانجام  یهایسازهی.  نشان  کنترل  دهندیشده  پکه  به   یشنهادیکننده  نسبت 
افزا  یعملکرد بهتر  PID  یهاکنندهکنترل .  شود ی برد موشک و کاهش زمان برخورد م  شیدارد و موجب 
را    تیمأمور  تیو کاهش مصرف سوخت، موفق  یانرژ  یوربهره  ر،ی مس  یسازنه یبا به  کردیرو   نیا  ن،یهمچن
و    یخارجرا در برابر اغتشاشات    یشنهادیکننده پکنترل  ییتوانا  یطور مؤثربه   یسازهیشب  جی. نتادهدی ارتقا م

که در   ی رنظامیو غ ینظام ییهوا یهاستم یروش را در س نیا تیمقاله اهم  نی. ادهدی نشان م ریمتغ طیشرا
روش    ن ی. اکندی برخوردار است، برجسته م  یاژه یو   تیاز اهم  نانی اطم  تیو قابل  ق یتطب  تیها دقت، قابلآن
 .ردی مورد استفاده قرار گ ییمختلف دفاع هوا  یهات یطور گسترده در مأموربه  تواندیم
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 مقدمه   1 
 یجاو کنترل به   تیهدا  یندهایفرآ  کپارچه،یو کنترل    ت یهدا  کردیدر رو

  کپارچه یچارچوب هماهنگ و    کیصورت جداگانه عمل کنند، در  آنکه به 
م اشوندیادغام  ا  کرد یرو  نی.  مستق  جادیبا    یهاداده   انیم  میارتباط 

و   دیخط د ه یو هدف، زاو یپرواز له یوس نیب  یمانند سرعت نسب ،یدیکل
به   برخورد،  هیزاو مسهم  یسازنهیامکان  کنترل  ریزمان  عملکرد  را   یو 

صورت مستقل  و کنترل به   تیهدا ،یسنت  یهاستمی. در سکندیفراهم م
م طر  ابندیی توسعه  از  معمولاً  به    لوتیاتوپا  کی   قیو    گر یکدیواسطه 
م اشوندیمتصل  دل  نی.  به  هماهنگ  لیساختار  م  ی عدم   ان یکامل 

رخ   یناگهان  ریمس  راتییکه تغ  یطی در شرا  رل،و کنت  تیهدا  یندهایفرآ
دارد. علاوه بر  یکمتر ییکارا ابد،ی یفاصله تا هدف کاهش م ای دهدیم
 یخاص  ماتیتنظ  ازمندین  شتر،یب  یدار یپا  یمرسوم برا  یهاستمیس  ن،یا

عملکرد را کاهش دهد. در مقابل،   یریپذهستند که ممکن است انعطاف
تطبنه   کپارچهی  کردیرو تغ  یشتریب  ی ریپذقیتنها   ر یمس  ع یسر  راتییبا 

  یسازنهیبه   یو کنترل برا  تیهدا  ی ندهایفرآ  نیب  ییافزادارد، بلکه از هم
افزا و  م  شیعملکرد  بهره  ابردی دقت  س  یهماهنگ  نی.  اجازه   ستمیبه 

  له یهدف و وس  یالحظه   تیرا بر اساس وضع  یکنترل  ماتیتا تصم  دهدیم
نها  یپرواز در  که  کند،  کارا  منجر  تیاتخاذ  بهبود  مانور    ییبه  دقت  و 

 [.  2و1] شودیم
هدا  ریاخ  قاتیتحق حوزه  کنترل    ت یدر  ( IGC)  کپارچهیو 

اند.  ارائه کرده  یپرواز  ل یبهبود عملکرد وسا  یرا برا  ینینو  یکردهایرو
بالاکر2010در سال   و  بر کنترل مود   یمبتن  ی[ روش3]  شنان ی ، هارل 

  کردند. در ادامه، ونگ و همکاران   یرا معرف  نالیدرجه دوم ترم  یلغزش
بهبود    ی برخورد محدود برا  هیبا زاو  IGCک مدل  ی،  2020[ در سال  4]

  ی [  برا5] و همکاران  انیحمله ارائه دادند. در همان سال، ت  یریپذانعطاف 
  ی طراح  دیمدل جد  کی  د، ید  دانیم   ت یمانند محدود  ییهامقابله با چالش

ورود اشباع  با  که  م  تیمحدود  نیا  ،یکردند  جبران  سال کردی را  در   .
را توسعه    یاکپارچهیو کنترل    تی[ مدل هدا 6]  نو همکارا  نهای، س2021

از   که  غمشاهده  کیدادند  اغتشاش  برا  یرخطیگر  محدود  زمان    ی با 
[  7]  و همکاران  ویژ  انگویژ  ن،ی. همچنکردیمانور هدف استفاده م  نیتخم

برا  IGC  دیقانون جد  کی ل  شوندهتیهدا  یهاموشک  یرا  پرتو    زر یبا 
  یی انحراف خط و زمان همگرا  هیزاو  یهاتیارائه کردند که به محدود

م بدادیپاسخ  سال،  در همان  و همکاران  نی.  ن8]  ژائو  با    یمدل  زی[  را 
دادند تا   شنهادیپ یکنترل مود لغزش یو تئور اپانوفیاستفاده از انتگرال ل

  د ید  دانیم  ت یبا محدود  ییهاموشک  ی را برا  کپارچه یو کنترل    تیهدا
[  9]  یل  .افتیادامه    2022سال    درحوزه    نیدر ا  قاتیکنند. تحق  نهیبه 

برا  یمدل مود    یهاموشک   ی را  کنترلر  با  که  کرد  ارائه  صوت  مافوق 
[  10] . ژنهوا فواکردی م یریاهداف پرسرعت را با دقت بالا رهگ ،یلغزش

اشباع   د،یخط د  هیزاو  تیداد که علاوه بر محدود  شنهادیرا پ  یمدل  زین
مدل   نی. اگرفتی را در نظر م  یکی نامید  یهاتیمحدود  ریو سا  یورود

اختلالات   ریگر اغتشاش همگرا با زمان ثابت، تأثمشاهده کی ی با طراح
م کاهش  را  در  دادیناشناخته  ژائو .  هوان  سال،   ک ی[  11]  همان 

کرد که    یحمله طراح  هیو زاو  دید  ه یزاو  میتنظ  ی برا  یقیکننده تطبکنترل
محدود گرفتن  نظر  در  هدا  ،یکینامی د  یهاتیبا  افزایدقت  را    ش یت 

بر    یمبتن  ی[  روش12]  و همکاران  انگیل  اهوی، ژ2023. در سال  دادیم
  یو اختلالات خارج  هاتیقطعمقابله با عدم  یبرا  یق یتطب  یشبکه عصب

 یریادگی  نیگر اغتشاش و قوانروش با استفاده از مشاهده  نیارائه کردند. ا
  ی ل نگیبی. ژدیبهبود بخش دهیچیپ  ط یرا در شرا ستمیعملکرد س  ،یقیتطب

همکاران  ن13]  و  سه   کی  ز ی[   را    ت یهدا  یبیتقر  یبعدمدل  کنترل  و 
  ی برا  یکردند که از کنترل بازگشت به عقب و کنترل مود لغزش  شنهادیپ

  ی [ طراح14]  دنگ و همکاران  ن،ی. همچنبردی بهره م  تیبهبود دقت هدا
محدود  IGC  یبرا  یدیجد که  دادند  نظر    هیزاو  تیارائه  در  را  حمله 

عملکرد   یسازنه یکنترل مدرن، به   یتئور  میمفاه  بیگرفت و با ترکیم
[  15]  و همکاران  وی، ژوانگژ2024. در سال  ساختیرا ممکن م  ستمیس

را در   دید دانیبرخورد و م هیزاو یهاتیرا توسعه دادند که محدود یمدل
روش با استفاده از حل معادله    نی. اکردی م  ی بررس  کپارچهیچارچوب    کی
. در کردی را فراهم م  یترقیدق  تی درجه دوم، هدا  یزیرو برنامه   یکاتیر

ژوانگژ د16]  ویادامه،  مدل  برا  یگری[  با   ابیانهیآش  یهاموشک   یرا 
  ، یریدرگ  کینماتیموشک و س  کینامیجبران خطا ارائه داد که با ادغام د

بهبود م  تیعملکرد هدا ا دیبخشی را  که   دهندی ها نشان مپژوهش  نی. 
و مقابله   ر یدقت، کاهش تأخ شیبا تمرکز بر افزا IGC یهاتوسعه روش 

محدود  یهاسامانه  شرفتیپ  یبرا  یروشن  ریمس  ،یکیزیف  یهاتیبا 
 .  کندیفراهم م ندهیو کنترل آ تیهدا

 ستمیو کنترل س  تیهدا  ینوآورانه برا   کردی رو  کیمقاله،    نیدر ا
  وسته یپ  یکننده لغزشکه از کنترل  شودیم  شنهادیپ  ییدفاع هوا  یموشک

بالا   سه -هدف  کپارچهیمدل    یبرا  (HOCSMC)مرتبه   یبعدموشک 
موشک که اغلب به    تیهدا  یسنت  یها. برخلاف روش کندیاستفاده م

ا  هیتک   یخط  ایکنترل ساده    یهاکیتکن حل راه   کی  کردی رو  نیدارند، 
مرتبه   یکه با استفاده از کنترل لغزش  دهدی را ارائه م  یقیتر و تطبمقاوم

ترک اول  بیبالا  است.  هدا  نیشده  معادلات  استخراج  شامل  و   تیگام 
  ی هدف بود، با در نظر گرفتن تمام  نقطهموشک و  یبرا کپارچهیکنترل 

ب  هاکینامید مربوطه  تعاملات  س  نیو  جامع   یسازمدل  نیا  ،ستمیدو 
شدن موشک    ریدرگ  یواقع  یوهایاز سنار  یترقیدق  یسازانیامکان نما

م فراهم  را  هدف  نوآور  یکی.  کندیو  پژوهش،   نیا  ی دیکل  یهایاز 
کنترل  یطراح لغزشسه  شبه   یکننده  است:  و    وستهیپ  وسته،یپمتفاوت 

لغزشکنترل تطب  وستهیپ  یکننده  بالا  پیشرفتهقیمرتبه  .  (ACHOSMC)  ی 
خاص    یهامقابله با چالش  یها به دقت براکنندهکنترل  نیهرکدام از ا
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پاسخ سرشده   یموشک طراح   یریدر رهگ زمان  مانند    ی ریگیپ  ع،یاند، 
خارج  ریمس اغتشاشات  برابر  در  بودن  مقاوم  و  پیکارآمد  با   یسازادهی. 

ACHOSMCه ک  دیآی موشک به ارمغان م  تیتوجه در هداقابل   یشرفتی، پ  
 دهدی امکان را م  نیدر طول پرواز، ا  یدیمداوم دو پارامتر کل  میبا تنظ

انجام   یمؤثرتر  یریو رهگ  ابدی  قیتطب  افتهی  رییتغ  طیکه کنترلر به شرا
 ی سنت  یها کنندهنسبت به کنترل  یبزرگ  شرفتی پ  یریپذق یتطب  نیدهد. ا

  ی طیحم  راتییدارند که به تغ  هیثابت تک  یاست که معمولاً به پارامترها
  ی . نوآوردهندیواکنش نشان نم  یریرهگ  ندیدر طول فرآ  یکینامید  ای
 ی کنترلر در زمان واقع  یپارامترها  یکینامید  میتنظ  ییکار در توانا  نیا

 ریمتغ  یهات یو محدود  طینهفته است که عملکرد موشک را تحت شرا
اکندیم  نهیبه  کنترل  یتوجه قابل  شرفتی پ  نی.  به  با   یها کنندهنسبت 
که    امترپار است  تطبراه  کیثابت  قابل  ،یقیحل  و  براکارآمد   یاعتماد 
  ل یپتانس  ،یشنهادی. روش پدهدیمدرن ارائه م   ییدفاع هوا  یهاستمیس
دارد، از    ییدفاع هوا  یهاستمیس  یاثربخش   ریچشمگ  شیافزا  یبرا  یادیز

افزا  جمله پاسخ،  زمان  تاب   ش یکاهش  بهبود  و  برابر    یآوردقت  در 
ایطیمح  یهاتیقطععدم به  یشنهادی پ  کردیرو  هاینوآور   نی.   ژهیورا 

ها موشک   قیو دق  ع یسر  یریها رهگکه در آن   ی واقع  یکاربردها  یبرا
 .سازدی است، ارزشمند م یاتیح یدفاع اتیعمل تیموفق یبرا

 نوآوری اصلی مقاله   1 .1 

سیستم کنترل  و  هدایت  برای  نوآورانه  استراتژی  یک  مقاله  های  این 
از کنترلمیموشکی دفاع هوایی معرفی   کننده لغزشی پیوسته کند که 

تطبیقی بالا  یکپارچه هدف (ACHOSMC) مرتبه  مدل  موشک  -برای 
نماید. نوآوری اصلی این رویکرد در این است که  بعدی استفاده می سه 

پذیری بالایی دارد و دو پارامتر بحرانی را  کننده قابلیت تطبیقاین کنترل
کند. این ویژگی به سیستم طور دینامیک و در زمان واقعی تنظیم میبه 

طور مؤثر با شرایط محیطی متغیر و رفتارهای هدف  دهد تا بهاجازه می
های سنتی که معمولاً از پارامترهای ثابت پویا تطبیق یابد. برخلاف روش 

تواند خود را با تغییرات سریع  کننده پیشنهادی میکنند، کنترلاستفاده می 
ای را در سناریوهای پیچیده، مانند لکرد بهینهمحیطی سازگار کرده و عم

نشده، ارائه  بینیرهگیری اهداف با سرعت بالا یا در شرایط پروازی پیش 
پذیری منجر به افزایش دقت و کاهش زمان برخورد در  دهد. این تطبیق 

 .شودهای دفاع هوایی میسیستم

 مزایای روش پیشنهادی  2 .1 

بالاتطبیق دینامیک به  ACHOSMC کننده کنترل  :پذیری  طور 

دهد کند، که به آن اجازه میپارامترهای خود را در زمان واقعی تنظیم می
طور مؤثر در برابر تغییرات محیطی و رفتارهای هدف پویا واکنش نشان  به 

به  ویژگی  این  یا دهد.  پیچیده  هدف  رفتار  که  شرایطی  در  ویژه 
 .ناپذیر است، اهمیت داردبینیپیش

کننده توانسته است زمان رهگیری این کنترل  :كاهش زمان رهگیری

 های سنتی مانندتوجهی کاهش دهد. در مقایسه با روش طور قابل را به 

PIDکننده، کنترل ACHOSMC   قادر است موشک را در زمان کمتری
های دفاع هوایی که نیاز به  به هدف برساند، که این ویژگی در سیستم

 .واکنش سریع دارند، بسیار حیاتی است 

دقت و   :افزایش  دینامیک  تنظیمات  از  استفاده  با  رویکرد  این 

بخشد. با کاهش سازی پارامترها، دقت رهگیری هدف را بهبود می بهینه
اشتباهات و افزایش سرعت واکنش، احتمال برخورد موفق بین موشک 

 .یابدتوجهی افزایش میطور قابلو هدف به 

برابر اغتشاشات خارجی این روش    :مقاومت در  آنجایی که  از 

می به  عمل  تطبیقی  و  دینامیک  شرایط  طور  و  اختلالات  برابر  در  کند، 
مقاوم محیطی  می متغیر  باعث  ویژگی  این  است.  سیستم تر  که  شود 

 .هدایت موشک بتواند با اطمینان بیشتری در شرایط مختلف عمل کند

 های روش پیشنهادیمعایب و محدودیت   3 .1 

محاسباتی روش  :پیچیدگی  اینکه  مزایای   ACHOSMC با 

های سنتی  توجهی دارد، اما پیچیدگی محاسباتی آن نسبت به روش قابل
تواند در برخی شرایط  بیشتر است. این پیچیدگی می SMC و PID مانند

عملیاتی که نیاز به محاسبات سریع و در زمان واقعی دارند، یک چالش  
 .به شمار آید

دقیق تنظیمات  به  کنترل  :نیاز  توانایی   ACHOSMC کنندهگرچه 

تنظیم دینامیکی پارامترها را دارد، اما این تنظیمات نیازمند دقت بالایی 
کارایی   کاهش  باعث  است  ممکن  پارامترها  نادرست  انتخاب  هستند. 

 .کننده شودکنترل

طور مؤثر در صورتی  این روش به   :وابستگی به مدل دقیق سیستم 

های سیستم در دسترس باشد.  کند که مدل دقیقی از دینامیککار می
یابد و شده دقیق نباشند، کارایی سیستم کاهش میهای استفادهاگر مدل

 .ای به همراه داشته باشد حتی ممکن است نتایج غیرمنتظره

های موجود  دلیل پیچیدگیبه   :های در طراحی كنترلرحدودیتم 

زمان در کنترل و  به تنظیم دقیق  نیاز  است  تطبیقی، ممکن  بر در  های 
فرآیند طراحی باشد که این خود یک محدودیت در برخی شرایط عملیاتی 

 .آیدبه شمار می

 سازی ریاضیمدل   2 
م  کی  ، یریدرگ  یویسنار  کیدر   تلاش  خودمختار  با    کندی سامانه  تا 
و منهدم کند. در مرحله   یریهدف را رهگ  کیخود،    یحرکت  ریمس  میتنظ
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 یینها  یریسامانه تا لحظه درگ  تیهدا  یبرا  یداخل  یاز حسگرها  ت،یهدا
 است:   یشامل سه فرض اساس ویسنار  نیا هیاول  طی. شراشودیاستفاده م

هدا  (1 به   ریمس  ت،یسامانه  را  سامانه    کندی م  میتنظ  یاگونه پرواز  که 
 حرکت کند.  یانیم ریخودمختار در مس

 .  شودی برابر در نظر گرفته م باًیسرعت سامانه خودمختار و هدف تقر (2
برخورد    هیموفق و انهدام کامل هدف، زاو  یریبه رهگ  یابیدست  یبرا  (3
 کنترل شود.  یدر محدوده مشخص دیسامانه و هدف با نیب

(  1صورت معادله )به   توانی را م  کپارچهیو کنترل    تیهدا  یبعدسه  معادله
 [.  17] کرد انیب

(1) {

𝑥̇0 = 𝑥1                       
𝑥̇1 = 𝑓1 + 𝑏1𝑥2̅̅ ̅ + 𝑑1

𝑥̇2 = 𝑓2 + 𝑏2𝑥3 + 𝑑2

𝑥̇3 = 𝑓3 + 𝑏3𝑢 + 𝑑3  

𝑥0 ،  1در معادله  = [
𝜃𝐿 − 𝜃𝐿𝑓

𝜙
𝐿
− 𝜙

𝐿𝑓
] ، 𝑥1 = [

𝜃̇𝐿

𝜙̇
𝐿

] ،  

 𝑥2 = [

𝛼
𝛽
𝛾𝑣

] ، 𝑥3 = [

𝜔𝑥

𝜔𝑦

𝜔𝑧

] ، 𝑢 = [

𝛿𝑥

𝛿𝑦

𝛿𝑧

همچنين    [ و  بود.  خواهد 

𝑑𝑖(𝑖 =  دهد.  را نشان مي ستميس يبيتقر  يخطاها  (3 ,2 ,1

  (7)الي    (2)صورت روابط  هب   𝑓𝑖و   𝑏𝑖هاي  ، ماتريس( 1)در معادله  

 نشان داده شده است.  

(2) 

𝑏1

=

[
 
 
 
 −𝑀1𝑞𝑆𝑐𝑦

𝛼 −
𝑞𝑆𝑐𝑧

𝛽
𝑠𝑖𝑛 𝜃𝐿 𝑠𝑖𝑛(𝜙𝐿 − 𝜙𝑉)

𝑚𝑅

−𝑀2𝑞𝑆𝑐𝑦
𝛼

𝑞𝑆𝑐𝑧
𝛽

𝑐𝑜𝑠(𝜙𝐿 − 𝜙𝑉)

𝑚𝑅 𝑐𝑜𝑠 𝜃𝐿 ]
 
 
 
 

(3) 𝑏2 = [
− 𝑡𝑎𝑛 𝛽 𝑐𝑜𝑠 𝛼 𝑡𝑎𝑛 𝛽 𝑠𝑖𝑛 𝛼 1

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

]

(4) 𝑏3 =

[
 
 
 
 
 
 
 𝑞𝑆𝐿𝑚𝑥

𝛿𝑥

𝐽𝑥
0 0

0
𝑞𝑆𝐿𝑚𝑦

𝛿𝑦

𝐽𝑦
0

0 0
𝑞𝑆𝐿𝑚𝑧

𝛿𝑧

𝐽𝑧 ]
 
 
 
 
 
 
 

(5) 

𝑓1

=

[
 
 
 −

2𝑅̇

𝑅
 𝜃̇𝐿 − 𝜑̇𝐿

2 𝑠𝑖𝑛 𝜃𝐿 𝑐𝑜𝑠 𝜃𝐿 + 𝑀1𝑚𝑔𝑐𝑜𝑠𝜃

−
2𝑅̇

𝑅
 𝜙̇𝐿 + 2𝜃̇𝐿𝜙̇𝐿 𝑡𝑎𝑛 𝜃𝐿 + 𝑀2𝑚𝑔𝑐𝑜𝑠𝜃 ]

 
 
 

(6 ) 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]

 
 
 
 
 

(7) 𝑓3 =

[
 
 
 
 
 
 
 𝐽𝑦 − 𝐽𝑧

𝐽𝑥
 𝜔𝑧𝜔𝑦 +

𝑞𝑆𝐿(𝑚𝑥
𝛼  𝛼 + 𝑚𝑥

𝛽
 𝛽)

𝐽𝑥

𝐽𝑧 − 𝐽𝑥
𝐽𝑦

 𝜔𝑥𝜔𝑧 +
𝑞𝑆𝐿𝑚𝑥

𝛽
 𝛽

𝐽𝑦
                    

𝐽𝑥 − 𝐽𝑦

𝐽𝑧
 𝜔𝑦𝜔𝑥 +

𝑞𝑆𝐿𝑚𝑧
𝛼  𝛼

𝐽𝑧
                    

]
 
 
 
 
 
 
 

 كننده طراحی كنترل  3 

،  دهد که فاصله موشک تا هدف هدف زمانی رخ می  - برخورد موشک 
𝑟  ،برخورد مقدار حداقل جهت  یک  از  کمتر  به   ،𝑟ℎ𝑖𝑡  ،یابد کاهش   ،

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

کنترل  ب کننده طراحی  باید  مناسب،  ه ها  زمان  در  که  باشد  صورتی 
 .  سمت صفر میل کند فاصله نسبی موشک تا هدف کاهشی بوده و به 

 ی و سطح لغزش ستم ی س یدرجه نسب 1 .3 
. دیآی دست مبه   یکننده لغزشکنترل  ی منظور طراحبه   ستمیس  یدرجه نسب

 .شودی نشان داده م 𝑥0مسئله با  یخروج

𝑦 = 𝑥0 

𝑦̇ = 𝑥̇0 = 𝑥1 

𝑦̈ = 𝑥̇1 = 𝑓1 + 𝑏1𝑥̅2 

𝑦 =
𝑑𝑓1
𝑑𝑡

+
𝑑𝑏1

𝑑𝑡
𝑥̅2 + 𝑏1𝑥̇2

= 𝑎1 + 𝑏1(𝑓2 + 𝑏2𝑥3) 

𝑦4 =
𝑑𝑎1

𝑑𝑡
+

𝑑𝑏1

𝑑𝑡
(𝑓2 + 𝑏2𝑥3)

+ 𝑏1 (
𝑑𝑓2

𝑑𝑡
+

𝑑𝑏2

𝑑𝑡
𝑥3

+ 𝑏2𝑥̇3)

= 𝑎2 + 𝑏1𝑏2(𝑓3 + 𝑏3𝑢) 
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کنترل    یکه پس از گرفتن مشتق چهار بار، ورود  شودیمشاهده م
𝑟برابر با    ستمیس  یدرجه نسب  جه،ی. در نتشودیدر معادلات ظاهر م = 4 

  ان یب  ریصورت زبه   ی سطح لغزش  ،یبعدمدل سه   یبرا  ن،یاست. همچن
 . شودیم

 . شودی م  انیب  ریصورت زبه   یسطح لغزش  ،یبعدمدل سه   یبرا  ن،یهمچن

𝜔 = [𝜔𝑥  𝜔𝑦  𝜔𝑧]
𝑇
 

𝜎 = 𝜔 − 𝜔𝑑 

 است. داده شده شینما 𝑥3با   𝜔در معادلات بالا، 

 پیوسته مرتبه بالالغزشی شبه   كننده مودكنترل طراحی   2 .3 

(QCSMC) 
 [: 81] است  ریصورت زبه  وستهیپکننده شبهکنترل یفرم کل

𝑢 = 𝜆𝑞
𝑟  𝛼𝜓𝑟−1,𝑟𝜑𝑟−1,𝑟 (𝜎, 𝜎̇

/𝜆𝑞 , … , 𝜎(𝑟−1)/𝜆𝑞
𝑟−1 ) 

شبه طر  وستهیپکنترل  بازگشت  قیاز  ارائه    𝜓𝑟−1,𝑟  نییتع  یبرا  یروش 
 : [18]  شودی م  فیتعر  ریصورت زبه  وستهیپ. خانواده معادلات شبه شودیم

𝜑0,𝑟 = 𝜎,𝑁0,𝑟 = |𝜎|, 𝜓0,𝑟 = 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎) 

𝜑𝑖,𝑟 = 𝜎(𝑖) + 𝛽𝑖𝑁𝑖−1
(𝑟−𝑖)/(𝑟−𝑖+1)

𝜓𝑖−1,𝑟   

𝑁𝑖,𝑟 = |𝜎(𝑖)| + 𝛽𝑖𝑁𝑖−1
(𝑟−𝑖)/(𝑟−𝑖+1)

  

𝜓𝑖−1,𝑟 =
𝜑𝑖,𝑟

𝑁𝑖,𝑟

 

  شوند ی باعث م  بیضرا  نیهستند. ا  یینرخ همگرا  بیها ضرا  𝛽𝑖  نجایدر ا
مقاله، طبق درجه    نیا  ستمیس  یبه صفر همگرا شود. برا  ی که سطح لغزش

𝑟 ستمیس ینسب =  :شودی م انیب ریصورت معادله ز، قانون کنترل به 4

𝑢 = −𝛼𝛬
𝜑3, 4

𝑁3, 4
  , where,  

𝜑3, 4 = 𝜎 + 3𝜆𝑞
2 [𝜎̈𝜆𝑞

4
3 (|𝜎̇| + 0.5 𝜆𝑞|𝜎|

3
4)

−
1
3
 (𝜎̇

+ 0.5 𝜆𝑞|𝜎|
3
4 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎))] 

[|𝜎̈| + 𝜆𝑞

4
3 (|𝜎̇| + 0.5 𝜆𝑞|𝜎|

3
4)

2
3
]

1
2

 

𝑁3.4 = |𝜎| + 3𝜆𝑞
2 [ |𝜎̈| + 𝜆𝑞

4
3 (|𝜎̇| + 0.5 𝜆𝑞|𝜎|

3
4)

2
3
]

1
2

 

مودكنترل طراحی   3 .3  بالا    وسته ی پ  یلغزش  كننده  مرتبه 

(CHOSMC ) 
  ی هاستمیارائه شد، قادر است س  یکه در بخش قبل  یاوستهیپکنترل شبه

پ کنترل  با  را  بالاتر  نسبتاً  مرتبه  رس  وستهیبا  مرحله  کنترل   دنیدر  و 
مشکل با   نیکند. ا  تیریمد  یبا فرکانس بالا در مرحله لغزش  نگیچیسوئ

 ن یبرطرف شد. با ا یریگمشتقات قانون کنترل و سپس انتگرال یطراح
کنترل حفظ م  𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎)تابع    ،کار به    شودیدر مشتق   کیکه منجر 

  ی دنبال بهبود روان بخش به   نی. اشودیم  صافمه یو ن  وستهیقانون کنترل پ
اتخاذ   با  ترک  ی استراتژ  کیکنترل  مرحله   یبیکنترل  ا  یادو    ن یاست. 

به کلکنترل  لغزشبه  یطور  کنترل  شناخته   وستهیپ  یعنوان  بالا  مرتبه 
که  کندی م جادیو صاف ا وستهیقانون کنترل پ کیقسمت اول . شودیم

− 𝑟)فقط به   تنها در   نیدارد. اما ا  ازین  σ  یلغزش  ریمشتق از متغ  (1 
بدون اغتشاش قابل استفاده است. سپس با اضافه کردن اصطلاح    ستمیس

لغزش  گرهمشاهد  کیکنترل دوم،   اول  یاغتشاش حالت  اصطلاح   نیبه 
  ی و صاف برا  وستهیدو با هم قادر به ارائه کنترل پ  نی. اشودیمتصل م

− 𝑟)ها فقط به  بالاتر هستند که در آن  یبا مرتبه نسب  یهاستمیس  1)  
مشخص است،   13همانطور که از معادله  است.  ازین  یلغزش  ریمشتق از متغ
کنترل اول  این  قسمت  بود.  خواهد  دوقسمت  شامل  به    𝑢𝑏(𝑡)کننده 

 شود.  تعریف می 14صورت معادله 

𝑢(𝑡) = 𝑢𝑏(𝑡) − 𝑢𝑠(𝑡) 

  ر یصورت ز، بخش اول کنترل بهσشده  انتخاب   یبر اساس سطح لغزش
 :دیآیدست مبه 

𝑢𝑏 = −𝑎1|𝜎(𝑡)|𝑏1𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎(𝑡))

− 𝑎2|𝜎̇(𝑡)|𝑏2𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎̇(𝑡))

− 𝑎3|𝜎̈(𝑡)|𝑏3𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎̈(𝑡))

− 𝑎4|𝜎(𝑡)|𝑏4𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎(𝑡)) 

 
رابطه فوق،   ب  یبیضرا  b4تا    b1در  قرار دارند و   1و    0  نیهستند که 

 : شوندی م نییتع ریتوسط موارد ز

𝑏𝑖−1 =
𝑏𝑖  . 𝑏𝑖+1

2𝑏𝑖+1 − 𝑏𝑖

,    𝑖 = 2, … , 𝑟 

𝑏𝑟+1 = 1,   𝑏𝑟 = 𝑏̅ 
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نسب نت  ستمیس  یدرجه  است. در  با چهار  )  جه،یبرابر  رابطه  ( 16مطابق 
  ر یز  یتیانتخاب شوند که معادله هارو  یاگونه به  دیبا(  a4)تا    (a1)  بیضرا

 را برآورده کنند.
𝑝4 + 𝑎4𝑝

3 + 𝑎3𝑝
2 + 𝑎2𝑝 + 𝑎1 = 0 

 است:  ریصورت زبه  کنندهکنترل گریبخش د

𝑢𝑠 = 𝜆𝑠|𝑠(𝑡)|
1
2  𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝑡))

+ ∫ 𝛽 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝜏))𝑑𝜏
𝑡

0

 

 در رابطه فوق، 

𝑠(𝑡) = 𝜎(𝑡) − 𝑧(𝑡) 

𝑧̇(𝑡) = 𝑢𝑏 + 𝑢𝑠 

مود  كنترل طراحی   4 .3  بالا  كننده  مرتبه  پیوسته  لغزشی 

 (ACHOSMC) تطبیقی
کنترلر  نی. اشودی م یمعرف CHOSMCاز  یقیبخش، نسخه تطب نیدر ا

گفته  (  ACHOSMC)  یقیمرتبه بالا تطب  وستهیپ  یکه به آن کنترل لغزش
کرد که   یرا معرف  وستهیپ  یکنترل لغزش  یاستراتژ  یبخش قبل.  شودیم

پ محدود    وستهیکنترل  تول  در را    u(t)و  ناشناخته  اغتشاشات    د یحضور 
  وسته یشود. بخش اول پ  میبه دو بخش تقس  تواندیمکننده  . کنترلکندیم

  ف یتوص  ر یمرتبه بالا، و بخش دوم در ز  یلغزش  کنندهاست، همانند کنترل
𝜎سطح لغزش )  𝜎همچنین    شده است.  = 𝑣𝑛باشد و مقادیر مختلف  ( می

 هستند.  1و  0هایی بین ثابت 𝛼برای  

𝑢𝑠(𝑡) = 𝜆𝑠|𝑠(𝑡)|
1
2 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝑡)) + 𝑣1(𝑡) 

𝑣̇1(𝑡) = 𝛽 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝑡)) 

 کرد. فیتعر ریصورت زرا به  𝜆𝑠و   𝛽 یرهایمتغ توانیم
𝛽 > 𝑑1 

𝜆𝑠 > √
2

𝛽 − 𝑑1
 
(𝛽 + 𝑑1)(1 + 𝑞)

1 − 𝑞
 

از وجود اغتشاش   یآگاه  ازمندین  یطراح  یهااس یمق  ن یانتخاب ا
بزرگ انتخاب شود همانطور    یاندازه کافبه  𝜆𝑠حال، اگر مقدار    نیاست. با ا

کرد    نیی( تع19را طبق معادله )  𝛽  توان ی ( آمده است، م20که در معادله )
فرکانس    نگیچیامر دامنه سوئ  نیباشد. ا  کینزد  𝑑1به    𝛽  کهیطوربه 

سوپرکپل عبارت  از  م  نگیبالا  کاهش  نت  دهدیرا  در  لرزش    جه، یو 
(chatteringم کاهش  را  ادهدی (  بررس  نی.  به    ک یتکن  کی  ی بخش 

اپردازدیم 𝛽(𝑡)  نییتع  یبرا  یقیتطب مفهوم    نی .  از  کنترل  "روش 

از    "معادل استفاده  تطبمشاهده  کی با  اغتشاش  لا  یقیگر  بهره   هیدو 
کبردیم )  نترلر.  بگ19معادله  نظر  در  را  به   دیری(  صرکه  در   حیصورت 
 است. شده  انی( ب21در معادله ) یکمک یلغزش ریمتغ کینامید

𝑠̇(𝑡) = 𝑑(𝑡) − 𝜆𝑠|𝑠(𝑡)|
1
2 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝑡))

+ ∫ 𝛽(𝑡) 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝜏))
𝑡

0

𝑑𝜏 

         = −𝜆𝑠|𝑠(𝑡)|
1
2 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝑡)) + 𝑣2 

𝑣2(𝑡) = 𝑑(𝑡) + ∫ 𝛽(𝑡) 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝜏))
𝑡

0

𝑑𝜏 

𝑣̇2(𝑡) = 𝜑(𝑡) + 𝜔(𝑡)  

  𝜑(𝑡) ≡  𝑑̇(𝑡)   

𝜔(𝑡) = 𝛽(𝑡) 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝑡)) 

ا مفهوم    ، یقیتطب  ی استراتژ  نیدر  معادل"از  استفاده   "کنترل 
استاندارد  شودیم مفهوم  در  معادل  کنترل  برا  کی.  که  است    ی انتزاع 

. رودیبه کار م  یحالت لغزش  نیدر ح  هاکینامید  لیدرک و تحل  لیتسه 
 یحالت لغزش  یکیفرکانس بالا که در نزد  نگیچیسوئ  لیانتزاع به دل  نیا

 است.  یرضرو دهد،یرخ م
 ی لترسازیف قیاز طر 𝜔𝑒𝑞(𝑡)  یبرا یمناسب بیتقر نکهیفرض ا با

𝜔𝑒𝑞(𝑡)مناسب انجام شود، کنترل معادل به   = 𝜑(𝑡)  شودیم  لیتبد  .
د عبارت  زمان  گر،یبه  اول  مشتق  معادل  𝜑(𝑡)اغتشاش    یکنترل  ≡

 𝑑̇(𝑡)  الگورزندی م  ب یرا در زمان محدود تقر  یاه یدو لا  یقیتطب  تمی. 
علاوه دو به   𝛿(𝑡)  دیجد  یکمک  یلغزش  ریمتغ  کیشامل    𝛽(𝑡)مربوط به  
 است.  یکینام ید هیمعادله لا
 : [81] شودیم فیتعر ریصورت زرا به  دیجد یلغزش ریمتغ

𝛿(𝑡) = 𝛽(𝑡) −
1

𝜖1

 |𝜔𝑒𝑞(𝑡)| − 𝜖0 

 برابر با:   یقیتطب تمیاول الگور هیلا

𝛽̇(𝑡) = −(𝜌0 + 𝜌) tanh(𝛿)

  ی قی تطب  تمیدوم الگور  هیمقدار کوچک و مثبت است و لا  کی  𝜌̇  که  ییجا
 است.  ریصورت زبه 

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

 
,                          𝑜𝑡ℎ𝑒𝑟𝑤𝑖𝑠𝑒.

 گرید  𝜆𝑠)در واقع    شودیبه معادلات فوق اضافه م  نیهمچن  ریمعادله ز
 (.شودی م یروزرسانبه   ریز قیو با قاعده تطب ستیثابت ن
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{
𝜆̇𝑠 = 𝛾|𝛿|,                     |𝛿| > 𝜖𝑝

0,                               𝑜𝑡ℎ𝑒𝑟𝑤𝑖𝑠𝑒

 : [81] شودیم ریصورت زمعادلات فوق، قانون کنترل به  بیبا ترک

𝑢𝑠(𝑡) = 𝜆𝑠|𝑠(𝑡)|  𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝑡))

+ ∫ 𝛽(𝜏) 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠(𝜏))
𝑡

𝑑𝜏 

𝑠(𝑡) = 𝜎(𝑡) − 𝑧(𝑡) 

𝑧̇(𝑡) = 𝑢𝑏 + 𝑢𝑠

شبه 5 .3  لغزشی  كنترل  بالاپایداری  مرتبه   پیوسته 

(QCSMC) 
 است:  ریصورت زبه  ی مشتق سوم سطح لغزش

𝜎 = 𝜔 − 𝜔𝑑 
 کنیم: صورت زیر تعریف میلیاپانوف را به تابع 

𝑉 =
1

2
𝜎2     ,      𝑉̇ = 𝜎𝜎(4) 

 .دهدیمشتق مرتبه چهارم را نشان م  𝜎(4)عبارت 

𝑉̇ = 𝜎(𝜔̇ − 𝜔̇𝑑) = 𝜎(𝑓3 + 𝑏3𝑢 − 𝜔̇𝑑)

 برابر است با:   uمقدار 

𝑢 = 𝑏3
−1 (𝜔̇𝑑 − 𝑓3 − 𝛼Λ(

𝜙

𝑁
))

 برابر است با:   اپانوفیمشتق تابع لا جه،یدر نت

𝑉̇ = 𝜎(𝜔̇ − 𝜔̇𝑑) = 𝜎 (−𝛼Λ (
𝜙

𝑁
)) 

 برابر است با:   زین 𝜙عبارت 

𝜙 = 𝜎 + 3𝜆𝑞
2 [𝜎̈ + 𝜆𝑞

4
3𝑃1 (𝜎̇

+ 0.5𝜆𝑞|𝜎|
3
4 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎))]𝑃2

 𝑉̇در    𝜙  یگذاریهمواره مثبت هستند. با جا  Nو    ،𝑃1 , 𝑃2  یهاعبارت

 :میدار

𝑉̇ = 𝜎 (−(
αΛ

N
) 𝜎 − (

αΛ

N
) 3𝜆𝑞

2 [𝜎̈

+ 𝜆𝑞

4
3𝑃1 (𝜎̇

+ 0.5𝜆𝑞|𝜎|
3
4 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎))]𝑃2) 

 
باشد،    Λ > 0و    α > 0که    میثابت انتخاب کن  یاگونه را به   بیاگر ضرا
 : شودی برقرار م  ریرابطه ز

3𝜆𝑞
2 [𝜎̈ + 𝜆𝑞

4
3𝑃1 (𝜎̇ + 0.5𝜆𝑞|𝜎|

3
4 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎))] 𝑃2 = 0 

 کنیم:بنابراین به رابطه زیر دست پیدا می 

𝑉̇ = −(
αΛ

N
)𝜎2

همواره مثبت خواهد بود و مشتق آن همواره    اپانوفیتابع لا  جه،یدر نت
 .شودی اثبات م اپانوفیبه روش لا ستمیس یداریپا نیاست، بنابرا یمنف

 (CHOSMC)  مرتبه بالا  وستهیپ  ی كنترل لغزش  یداریپا 6 .3 
 :شودی در نظر گرفته م ریصورت زبه  V اپانوفیتابع لا

𝑉 =
1

2
𝜎2   ,    𝑉̇ = 𝜎𝜎(4)

 نوشت:   توانی. مدهدیمرتبه چهارم را نشان م مشتق  𝜎(4)عبارت 

𝑉̇ = 𝜎(𝜔̇ − 𝜔̇𝑑) = 𝜎(𝑓3 + 𝑏3𝑢 − 𝜔̇𝑑)

 برابر است با:   uمقدار 

𝑢 = 𝑏3
−1(𝜔̇𝑑 − 𝑓3 + 𝑢𝑏 − 𝑢𝑠)

 برابر است با:   اپانوفیمشتق تابع لا جه،یدر نت

𝑉̇ = 𝜎(𝑢𝑏 − 𝑢𝑠)

 :شودی م یبررس ریصورت زبه  ترق یطور دقبه  𝜎𝑢𝑏عبارت 

𝜎𝑢𝑏 = 𝜎(−𝑎1|𝜎|𝑏1 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎)

− 𝑎2|𝜎̇|𝑏2  𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎̇)
− 𝑎3|𝜎̈|𝑏3  𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎̈)

− 𝑎4|𝜎|𝑏4 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎))

 است:  تسیهمواره هرو ریکنترلر، عبارت ز یطراح اتیبر اساس فرض

𝑎1𝜎 + 𝑎2𝜎̇ + 𝑎3𝜎̈ + 𝑎4𝜎

هستند و    یکسانیعلامت    یهمواره دارا  ⃛ 𝜎و    ̈ 𝜎    ،𝜎 ̇    ،𝜎  جه، یدر نت
  ی همواره منف  𝜎𝑢𝑏عبارت    ن،یمشابه است. بنابرا  زیها نتوابع علامت آن 

 است. 
  ریصورت زآن را به   توانی که م  میریگی را در نظر م  𝜎𝑢𝑠اکنون عبارت  

 نوشت: 
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𝜎𝑢𝑠 = 𝜎 (𝜆𝑠|𝑠|
0.5 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠)

+ ∫𝛽 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠) 𝑑𝑡) 

𝑠 = 𝜎 − 𝑧 

 جه، یدر نت

𝜎𝑢𝑠 = 𝜎 (𝜆𝑠|𝜎 − 𝑧|0.5 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎 − 𝑧)

+ ∫𝛽 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎 − 𝑧) 𝑑𝑡) 

𝜎 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎تمام عبارات شامل عبارت   − 𝑧).  ها آن   جه،یهستند. در نت
همچن  یکسانی  یهاعلامت   یدارا با    z  ن،یهستند.  𝑧برابر  =

∫(𝑢𝑏 + 𝑢𝑠)𝑑𝑡  تقر با  ناد  zعبارت    توانی م  یمناسب  بیاست.   دهیرا 
 : میدار جه،یگرفت و در نت

𝜎𝑢𝑠~𝜎 (𝜆𝑠|𝜎|0.5 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎)

+ ∫𝛽 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝜎) 𝑑𝑡) 

بنابرا  یکسانیعلامت    شهیهم  sign(σ⃛)و    𝜎که    میدانیم   ن یدارند، 

  اپانوف یمشتق تابع لا  جه، یعبارت فوق همواره مثبت خواهد بود و در نت

 .کندیرا اثبات م ستمیس یداریاست که پا یهمواره منف

لغزش  یداریپا 7 .3  تطب  وستهیپ  یكنترل  بالا    ی قیمرتبه 

 (ACHOSMC) شرفتهیپ
مرتبه   وستهیپ  یمشابه کنترل لغزش  قاًیدق  نجایدر ا  یداریاثبات پا  ندیفرآ

پارامترها در هر مرحله   یتفاوت که برخ  نیاست، با ا  (CHOSMC)بالا  
م  قیتطب آنجاشوندی داده  از  علامت   یی.   یپارامترها   یجبر  یهاکه 
و    اپانوف یاست، علامت تابع لا  کسانی  یاصل  یبا پارامترها  افتهیقیتطب
 . شودیم لیتکم یداریاثبات پا لهیوسنیو بد کندی نم یرییآن تغ تقمش

 ج یو نتا های سازهیشب 4 
تکم از  ا  یها کنندهکنترل  یطراح  ندیفرآ  لیپس  در  استفاده،    ن یمورد 

  ه یزاو  راتییتغ  ،یکنترل  یها از منظر ورودعملکرد آن   ی بخش به بررس
.  شودی موشک و هدف پرداخته م  ریمس  یکینامی، و رفتار د(LOS)  دیخط د

تغ شده سپس،    یبررس  یریرهگ  ریدر طول مس  LOS  ه یزاو  راتییابتدا 
  نه یبه   ریبه مس  یابیموشک و دست  ریبر اصلاح مس  یکنترل  یورود  ریتأث
  ی فاصله نسب  رات ییتغ  ن،ی. علاوه بر اشودی م  یهدف بررس  یریرهگ  یبرا

کننده در  شده و دقت کنترل  یسازه یموشک و هدف در طول زمان شب
. در  شودی م ی ابیموشک به نقطه برخورد ارز تیفاصله و هدا نیکاهش ا

 سهیمقا  کیکننده کلاسبا کنترل  یشنهاد یپ  ندهکنعملکرد کنترل  ت،ینها
  ت یمأمور  ت یموفق  نیو تضم  ریمس  یسازنه یآن در به   ییکارا  زانیشده و م

 قرار خواهد گرفت.  لیوتحله یمورد تجز

 PIDكننده سازی عملکرد كنترل شبیه  1 .4 
ها توسط  که پارامترهای آن  PIDکننده  در این قسمت  عملکرد کنترل

 شوند.  اند، بررسی می تنظیم شده  (1)روش زیگلر نیکولز مطابق با جدول 

 . PIDکننده پارامترهای کنترل -1 جدول

Table 1. PID Controller Parameters. 

Gain Value Type of Gain 

0. 732  (𝐾𝑝) Proportional Gain 

0. 417  (𝐾𝑖) Integral Gain 

1. 669  (𝐾𝑑) Derivative Gain 

برای عملکرد کنترلنتایج شبیه ( 4الی    1)در شکل    PIDکننده  سازی 
 است.  نشان داده شده

 

 .PIDکننده  کنترل -فاصله نسبی موشک و هدف  -1شکل 

Fig. 1. Relative distance between missile and target – PID 

controller. 

 

 .PIDکننده تغییرات زوایای فراز و سمت با کنترل -2شکل 

Fig. 1. Variations of pitch and yaw angles using the PID 

controller. 
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 . PIDکنترل کننده  -ورودی کنترلی موشک  -3شکل 

Fig.  3.  Missile control input – PID controller. 

 

 .PIDکننده کنترل -مسیر حرکت موشک و هدف -4شکل 

Fig.  4.  Trajectory of missile and target – PID controller . 

که پس   دهندینشان م  (2و   1)  یهاشده در شکل ارائه   ینمودارها

تقر نسبه،  یثان  50  باًیاز گذشت  به صفر    نیب  یفاصله  و هدف  موشک 

  ر یارتفاع و سمت در لحظه آغاز پرواز به مقاد  یایزوان،  ی. همچنرسدیم

م  هیاول خود  باارسندی مطلوب  کنترلحال،  ن ی.  با   PID کنندهعملکرد 

اند.  گذاشته  یمنف  ریآن تأث ییمواجه است که بر کارا یمتعدد یهاچالش

شده سبب شده است  اعمال  یکنترل  ی، ورود(3)اساس نمودار شکل    بر

موشک طبق مس در شکل  مشخص   ریکه  در   (4)شده  و  کرده  حرکت 

ا  یمتر  310حدود    یارتفاع کند.  برخورد  هدف  برا  نیبه    ی ارتفاع 

ن  یپدافند   یهاتیمأمور سامانه   رایزست،  یمناسب    یپدافند  یهادر 

در ارتفاعات بالاتر انجام شود    فو انهدام اهدا  یریمطلوب است که رهگ

رس از  جلوگ  دیتهد  دنیتا  مواضع حساس  ا  یریبه  بر  ن،  یگردد. علاوه 

افزا PID کنندهکنترل که    ازحدشی ب  شیموجب  است  پرواز شده  زمان 

از مشکلات    گر ید  یکی .  شودیضعف مهم محسوب م  کی  یاتیازنظر عمل

است. اگرچه در   ریپرواز در طول مس  یای، نوسانات زواPID  کنندهکنترل

اما در ابند،  یی مرجع خود دست م  ریبه مقاد  ایزوا  نیلحظه شروع پرواز ا

که    شودی امر سبب م  نی. اشوندیمناسب نم   یی طول پرواز دچار همگرا

  ی مانورها  انجامگردد و احتمال    ییشناساهدف قابل   یموشک برا  ریمس

ممکن است منجر به عدم    تیکه درنها  ابدی  ش یتوسط هدف افزا  زیگر

پژوهش  نیدر ا PID کنندهکنترل  بیضرابرخورد موشک با هدف شود. 

ز روش  اساس  اشده  نییتع  کولزین-گلری بر  نتا  نیاند.  معمولاً   ج یروش 

م  یمناسب محدوددهد،  ی ارائه  با  همچنان  در   ییهاتیاما  است.  همراه 

 PID  یبرا  نهیبه   بیضرا  نییتع  زین  یعدد  یسازنهیبه   یهاروش

  ی حت ستم،  یس  یهایدگیچیپ  لیبر بوده و ممکن است به دلزمان  یندیفرآ

ن،  یمطلوب منجر نشود. علاوه بر ا  جه یبه نتاد،  یپس از صرف زمان ز

موشک   یکینامیمدل د  یسازیمستلزم خط PID کنندهکنترل  یطراح

معتبر خواهد   یخاص  یکار   یهاتنها در محدوده  یسازی خط  نیاست که ا

  بر   یمبتن  یهاموشک، روش   کینامید  ی رخطیغ  تیبود. با توجه به ماه

تکن  یحت یسازیخط از  استفاده  صورت  شبکه    یمبتن  یهاکیدر  بر 

فاز  ای  یعصب تمام PID بیضرا  م یتنظ  یبرا  یمنطق   ط یشرا  یدر 

 نخواهند بود.   نانیاطمقابل یاتیعمل

  ی برا  ترشرفتهیپ  ماتیدر صورت اعمال تنظ  ی حتگر،  ید  یسو  از

نتاPID  کنندهکنترل  بیضرا در    یتوجه همچنان بهبود قابل   یینها  جی، 

سا  سهیمقا نم  یکنترل  یهاروش  ریبا  برخدهندینشان  در  موارد،    ی. 

افزا PID یهابهره  ازحدش یب  شیافزا موجب  است  تلاش    شیممکن 

 ی داریپا  تواندیامر م  نیرا به اشباع بکشاند که ا  ستمیشده و س  یکنترل

 .  ندازدیکنترل را به خطر ب

کنترل  جهینت  توان ی مت،  ینها  در که  باوجود  PIDکننده  گرفت   ،

کنترل  نیا  یبرا،  یسازادهیپ  یسادگ عملکرد   دهیچیپ  یسامانه 

است   یطولان ازحدشیروش ب نیندارد. زمان برخورد در ا یبخشتیرضا

ازنظر عمل . ازآنجاکه در مسائل  شودیمحسوب م  قبولرقابل یغ  یاتیکه 

زمان    یریرهگ اهداف،  انهدام  کل  ک یو  روش   یدیپارامتر    ی هااست، 

ارائه    یرخطیغ  طیدر شرا  یانهیکه بتوانند عملکرد به   ترشرفتهیپ  یکنترل

گز بنابرا  یترمطمئن  یهانه یدهند،  بود.  از  ن،  یخواهند  استفاده 

  تواند ی م  نیماش  یریادگیبر    یمبتن  ای  نیبش یپ،  یقیتطب  یها کنندهکنترل

کنترل   تیهدا  ستمیس  ییکارا  ودبهب  یبرا  یمناسب  یهانیگزیجا و 

 موشک باشد.  

 متداول كننده لغزشی سازی عملکرد یک كنترل شبیه  2 .4 

ا شب  نیدر  لغزشکنترل  یسازه یبخش،  مدل  و    یکننده  بحث  متداول 
 قابل مشاهده است.  (8تا    5)در اشکال    یسازه یشب  جی. نتاشودی م  یبررس
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 . کننده لغزشی متداولکنترل -فاصله نسبی بین موشک و هدف   -5شکل 

Fig.  5.  Relative distance between missile and target –

 conventional sliding mode controller. 

 
 .کننده لغزشی متداولکنترل -تغییرات زاویه ارتفاع و زاویه جانبی  -6شکل 

Fig. 6.  Variations of elevation and lateral angles – conventional 

sliding mode controller. 

 

 .کننده لغزشی متداولکنترل  -ورودی کنترل موشک -7شکل 

Fig. 7.  Missile control input – conventional sliding mode 

controller. 

 
 . کننده لغزشی متداولکنترل  -مسیر پروازی موشک و هدف  -8شکل 

Fig. 8.  Trajectory of missile and target – conventional sliding 

mode controller. 

  ه، یثان  32که در حدود    دهندی نشان م  (6و    5)اشکال    یهاشکل 

 یهاه یزاو  ن،ی. همچنرسدیموشک و هدف به صفر م  نیب  یفاصله نسب

ابتدا  ریبه مقاد  یارتفاع و جانب  ی. ورودرسندیپرواز م  یمرجع خود در 

  شده میحرکت ترس  ریباعث شد که موشک طبق مس  (7)کنترل در شکل  

متر به هدف    823کند و در ارتفاع    کتبه سمت هدف حر  (8)در شکل  

 یکننده عملکرد بهترکنترل  نیبرخورد کند. همانطور که معلوم است، ا

کنترل به  کل  PIDکننده  نسبت  طور  به  اما  که    توانی م  یدارد،  گفت 

کنترل لغزشعملکرد  به   یکننده  ارزمتداول  متوسط  عملکرد    ی ابیعنوان 

است و ارتفاع   یهنوز طولان  کنندهکنترل  نیزمان پرواز در ا  را یز  شود،یم

  را ی. زستیمناسب ن  ییدفاع هوا  یبرخورد موشک و هدف بالاست که برا 

با هم   یبهتر است که موشک و هدف در ارتفاع بالاتر  ییدر دفاع هوا

  ن، یشود. همچن  کینزد  ترنییپا  یها ت یبه موقع  د یبرخورد کنند و هدف نبا

  ر یپرواز موشک به مقاد  یدر ابتدا  هاه یمتداول، زاو  یکننده لغزشدر کنترل

م نم  رسندیمرجع خود  پرواز همگرا  در طول  اشوندی و  باعث    نی.  امر 

موشک    نیکرده و برخورد ب  ییشناساموشک را    ریکه هدف مس  شودیم

 و هدف انجام نشود. 

كنترلشبیه  3 .4  عملکرد  شبه سازی   پیوستهكننده 

(QCSMC) 

  ی مورد بحث و بررس  وستهیپکننده شبه کنترل  یسازه یبخش، شب  نیدر ا

 قابل مشاهده است. (12تا  9)در اشکال  یسازه یشب جی. نتاردیگیقرار م
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 .(QCSMC) پیوستهکننده شبهکنترل- فاصله نسبی بین موشک و هدف  -9شکل  

Fig. 9.  Relative distance between missile and target –

 quasi-continuous sliding mode controller (QCSMC). 

 

جانبی  -10شکل   زاویه  و  ارتفاع  زاویه  شبهکنترل- تغییرات   پیوستهکننده 

(QCSMC) 

Fig. 10.  Variations of elevation and lateral angles –

 quasi-continuous sliding mode controller (QCSMC). 

 
 . (QCSMC) پیوستهکننده شبهکنترل -ورودی کنترل موشک   -11شکل 

Fig.  11.  Missile control input – quasi-continuous sliding mode 

controller (QCSMC). 

 

 .(QCSMC)پیوستهکننده شبهکنترل- مسیر پروازی موشک و هدف  -12شکل 

Fig.  12.  Trajectory of missile and target – quasi-continuous 

sliding mode controller (QCSMC). 

  ر یدرگ  یکینامیعملکرد د  (10و    9)شده در اشکال  ارائه   یهایمنحن
 شود،ی. همانطور که مشاهده مدهندیشدن موشک و هدف را نشان م

نزد  ن یب  یفاصله نسب  ه،یثان  16در حدود   به صفر    ک یموشک و هدف 
به    ی است که موشک در مدت زمان معقول  نیدهنده اکه نشان   شود،یم

از    یدیشاخص کل  کی  ع یسر  ییهمگرا  ن یا.  شودی م  کیهدف خود نزد
پ  تیهدا  یاستراتژ  یکارآمد کنترل  ا  یشنهادیو  بر  علاوه    ن، یاست. 

برا  یهاهیزاو که  انحراف،  و  ح  یچرخش  موشک  جهت   یاتیکنترل 
حدود   در  مقاد  هیثان  1هستند،  م  ریبه  خود  نظر  که    رسند،ی مورد 

در    عیم سریتنظ  نیکنترل است. ا  ستمیس  یبالا  یدهدهنده پاسخنشان
 قیتطب  یکننده براکنترل  تیدهنده قابلچرخش و انحراف نشان   یهاهیزاو
  ی پرواز  ریمس  قیدق  یریگی از پ  نانیو اطم  ریمتغ  یپرواز  ط یبا شرا  عیسر

که موشک را به سمت    دهدی کنترل را نشان م  یورود  (11)است. شکل  
 در شده  دادهنشان  ریکه مس  کندیو آن را مجبور م  کندی م  تیهدف هدا

متر    1056هدف را در ارتفاع    تیرا دنبال کند. موشک با موفق  (12)شکل  
 دهدی م  نانیاطم  رایدارد ز  تیاهم  یریارتفاع رهگ  نی. اکندیم  یریرهگ

 کندی شدن خود عمل م ریدرگ نهیطور مؤثر در محدوده به که موشک به 
 یپرواز  ریقادر است مس  یشنهادی کنترل پ  ستمیکه س  دهدی و نشان م

به  را  رهگ  تیریمد  یاگونه موشک  ارتفاع   زیآمت یموفق  یریکند که  در 
  دهندیکنترل نشان م  یهایو ورود یپرواز ریمورد نظر انجام شود. مس

دنبال   یو عمود  یقادر است هدف را در هر دو صفحه افق  ستمیکه س
طور  به حرکت هدف واکنش نشان دهد. اگرچه به   کینامیطور دکند و به 

شده   شناخته  کنترل  استگسترده  پکه  مقا  یشنهادیکننده  با    سهیدر 
  ی ریمتداول از نظر دقت و سرعت رهگ  یو لغزش  PID  یها کنندهکنترل

بهتر ارز  یعملکرد  م  ترقیدق  یابیدارد،  عملکرد   دهدی نشان  که 
لغزشکنترل زم  (QSMC)  وستهیپشبه   یکننده  در    ی هانه یهمچنان 
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 نیمرتبط با ا یزمان پرواز ژه،یونسبتاً متوسط است. به ترعیوس یاتیعمل
که    یانهیبه   ا ی  آلدهیبا عملکرد ا  سهی است در مقا  ادیکننده نسبتاً زکنترل

  ی زمان پرواز نی. ارودی انتظار م شرفتهیپ ی موشک تیهدا یهاستمیاز س
 عیسر  یریو رهگ  یریبه درگ  ازیکه ن  ییوهایممکن است در سنار  یطولان

عمل مانند  پرسرعت،    ای  ردبکوتاه  یدفاع  اتیدارند،  اهداف  به  پاسخ  در 
همچنان   QSMCکننده  کنترل  ها،تیمحدود  ن یساز شود. با وجود امشکل

 ژهیوبه   دهد،ی ارائه م  یسنت  یهانسبت به روش  یتوجه قابل  یهاشرفتیپ
  شتر یبهبود ب یحال، برا  نی. با ایر یهدف و دقت رهگ  یریگیپ  نهیدر زم

لازم است.    یشنهاد یپ  کنندهدر کنترل  یاصلاحات  ستم،یس  یعملکرد کل
  تواند یکننده مکنترل  کینامیحاکم بر د  یپارامترها  یسازنهیبه   ژه،یوبه 

دهد، که باعث   شیرا کاهش دهد و ارتفاع برخورد را افزا یریزمان رهگ
مح  ستمیس  شودیم تحق  یاتیعمل  یهاط یدر  شود.    نده یآ  قاتیمؤثرتر 
رو  تواندیم توانا  یبر  با    یکینامید  قیتطب  یبرا  هکنندکنترل  ییبهبود 

تمرکز کند، که احتمالاً  یطیو عوامل مح تیمختلف مأمور یها لیپروفا
خواهد شد.    یسرعت، دقت و مصرف انرژ  نیب  یمنجر به تعادل کارآمدتر

نسبت    یآشکار  یایمزا  یفعل  QSMCکننده  که کنترل  یدر حال  ت،یدر نها
  ی برا  یشتریب  صلاحاتا  دهد،یتر نشان مساده  یکنترل  یهای به استراتژ

  ش یدر کاهش زمان پرواز و افزا  ژهیوکامل عملکرد آن، به   یسازنهیبه 
ن مورد  برخورد  ا  ازیارتفاع  اطم  نیاست.  س  دهدی م  نانیامر    ستمیکه 

 ییبهتر آماده شده است، جا  ییدفاع هوا  یواقع  یوهایسنار  یبرا  یموشک
ثان هر  م  هیکه  پرواز  زمان  از  متر  ح  تواندیو  موفق  یاتیتفاوت    ت یدر 

 کند. جادیا تیمأمور

بالا شبیه 4 .4  مرتبه  پیوسته  لغزشی  كنترل   سازی 

(CHOSMC) 
قرار   یمورد بحث و بررس وستهیکننده پکنترل یسازه یبخش، شب نیدر ا

 قابل مشاهده است.  (16تا  13) هایشکل در  یسازه یشب جی. نتاردیگیم

 
  لغزشی پیوسته مرتبه بالاکننده  کنترل  -فاصله نسبی بین موشک و هدف    - 13شکل  

(CHOSMC). 

Fig.  13.  Relative distance between missile and target –

 continuous high-order sliding mode controller (CHOSMC). 

 
کننده لغزشی پیوسته مرتبه  کنترل -تغییرات زاویه ارتفاع و زاویه جانبی  -14شکل 

 . (CHOSMC)  بالا

Fig.  14.  Variations of elevation and lateral angles – continuous 

high-order sliding mode controller (CHOSMC). 

 

موشک    -15شکل   کنترل  لغزشیکنترل  -ورودی  بالا  کننده  مرتبه   پیوسته 

(CHOSMC). 

Fig. 15.  Missile control input – continuous high-order sliding 

mode controller (CHOSMC). 

 
هدف    - 16شکل   و  موشک  پروازی  بالا کنترل   - مسیر  مرتبه  پیوسته  لغزشی   کننده 

(CHOSMC) . 

Fig. 16.  Trajectory of missile and target – continuous high-order 

sliding mode controller (CHOSMC). 
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  دهد ی موشک و هدف را نشان م  ن ی ب   ی فاصله نسب   ( 13) نمودار شکل 
دهنده  که نشان   رسد، ی و به صفر م   ابد ی ی کاهش م   ه ی ثان   9/ 85که در حدود  

زمان کوتاه    ن ی . ا کند ی م   ی ر ی هدف را رهگ   ت ی است که موشک با موفق   ن ی ا 
برد کوتاه   ی وها ی که در سنار   یی دفاع هوا   ی ها ستم ی س  ی برا  ژه ی و به  ی ر ی رهگ 
است. پس از   ی ات ی ح  ع ی سر  ی ر ی که درگ   یی مناسب است، جا  کنند ی ت م ی فعال 
رو    ن ی و از ا   دهد ی موشک به سرعت فاصله خود را با هدف کاهش م   ک، ی شل 

. در  دهد ی جهت فرار از موشک نم   ر ی مس   ر یی تغ   ا ی مانور    ی برا   ی به هدف فرصت 
ا کوتاه   ی دفاع   ات ی عمل  سر   ن ی برد،  پاسخ  ز   یی بالا   ت ی اهم   ع ی زمان    را ی دارد، 

فرار انجام    ی امکان را بدهد که مانورها  ن ی به هدف ا  تواند ی م  ر ی تأخ  رگونه ه 
شکل    ن، ی را به خطر اندازد. علاوه بر ا   ی ر ی رهگ   ت ی دهد، که ممکن است موفق 

  ی ها ه ی . زاو دهد ی نشان م   نه ی را در زمان به   ی پرواز   ی ها ه ی زاو   یی همگرا   (، 14) 
نان حاصل  ی تا اطم   شوند ی م   م ی طور مؤثر تنظ چرخش و انحراف موشک به 

از    نکه ی بدون ا   ماند، ی م   ی خود به سمت هدف باق   ر ی شود که موشک در مس 
  ی برا   ها ه ی زاو   ن ی ا   ق ی از آن فراتر رود. کنترل دق   ا ی مطلوب منحرف شود    ر ی مس 
به سمت هدف حرکت کند و    م ی مستق   ر ی موشک در مس   نکه ی از ا   نان ی اطم 

  ن ی ن همچ   ( 15) است. شکل  ی موفق را حداکثر کند، ضرور  ی ر ی احتمال رهگ 
در    ی درست کنترل به   ی ورود   نکه ی کنترل را با نشان دادن ا   ستم ی س   ی اثربخش 

تأ  است،  اعمال شده  پرواز موشک  باعث    ی . ورود کند ی م   د یی طول  کنترل 
که موشک    دهد ی م   نان ی مطلوب را دنبال کند و اطم   ر ی که موشک مس   شود ی م 

  ک ی نزد   گر ی کد ی که هر دو به    ی در حال   ماند ی م   ی راستا باق هدف هم   ت ی با موقع 
به    ی ر ی به حداقل رساندن خطر شکست رهگ   ی برا   یی راستا هم   ن ی . ا شوند ی م 
است. همانطور    ی واکنش کنترل ضرور   ا ی   ر ی کوچک در مس   ی خطاها   ل ی دل 

  شده ی ز ی ر دقت برنامه به  ی ر ی نشان داده شده، موشک مس  ( 16) که در شکل 
  ارتفاع در    ی ر ی . رهگ کند ی م   ت ی هدف هدا   ت ی که آن را به موقع   کند ی را دنبال م 

دارد    ی موشک فاصله کاف   نکه ی از ا   نان ی اطم   ی که برا   شود ی متر انجام م   1260
  ابد، ی ی ارتفاع کاهش م   رات یی تغ   ق ی از طر   ی ر ی و احتمال فرار هدف از رهگ 

که موشک    دهد ی م   نان ی اطم   را ی دارد ز   ت ی اهم   ی ر ی ارتفاع رهگ   ن ی است. ا   نه ی به 
که هدف قادر    یی جا   کند، ی و مؤثر خود عمل م   من ی شدن ا   ر ی در محدوده درگ 
  ی ا گونه خود به   ی پرواز   ر ی مس   ر یی تغ   ا ی   ن یی فرار در ارتفاع پا   ی به انجام مانورها 

نشان   ج ی طور خلاصه، نتا شود، نخواهد بود. به  ز ی آم ت ی که منجر به فرار موفق 
را    ع ی سر   ی ر ی نه تنها رهگ   ی شنهاد ی و کنترل پ   ت ی هدا   ستم ی که س   دهند ی م 

  ز ی را ن  نه ی در ارتفاع به  ی ر ی و رهگ  ر ی مس  ق ی دق  ی ر ی گ ی بلکه پ  کند، ی م   ن ی تضم 
  ی برا   ستم ی س   یی دهنده توانا عملکرد نشان   ی ها شاخص   ن ی . ا آورد ی دست م به 

برد هستند،  کوتاه   یی دفاع هوا   ی واقع   ی وها ی در سنار   ق ی و دق   ع ی واکنش سر 
 است.   ی ضرور   ت ی مأمور   ت ی موفق   ی برا   ی آور که سرعت، دقت و تاب   یی جا 

بالا  شبیه  5 .4  مرتبه  پیوسته  لغزشی  كنترل  تطبیقی  سازی 

 (ACHOSMC)  پیشرفته

کنترلبه  عملکرد  بهبود  لغزشمنظور  مدل  از    ی کی  وسته، یپ  ی کننده 
 نیآزمون و خطا در ا  قیاز طر  وستهیآمده در کنترل پدستبه  یپارامترها

تطب م  قیبخش  انجام م  یهایسازه یو شب  شودیداده  نتاشودیآن   جی. 
 قابل مشاهده است. (20تا  17) هایشکل در  یسازه یشب

 

کننده لغزشی پیوسته مرتبه  کنترل  - فاصله نسبی بین موشک و هدف    - 17شکل  

 . (ACHOSMC)بالا پیشرفت

Fig. 17.  Relative distance between missile and target –

 advanced continuous high-order sliding mode controller 
(ACHOSMC). 

 

کننده لغزشی پیوسته مرتبه  کنترل  -تغییرات زاویه ارتفاع و زاویه جانبی    -18شکل  

 . (ACHOSMC) بالا پیشرفته

Fig. 18.  Variations of elevation and lateral angles – advanced 

continuous high-order sliding mode controller (ACHOSMC). 
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 کننده لغزشی پیوسته مرتبه بالا پیشرفتهکنترل  -ورودی کنترل موشک   -19شکل  

(ACHOSMC) . 

Fig.  19.  Missile control input – advanced continuous high-order 

sliding mode controller (ACHOSMC). 

 

 
کننده لغزشی پیوسته مرتبه بالا  کنترل  -هدف  مسیر پروازی موشک و    - 20شکل  

 .(ACHOSMC) پیشرفته

Fig.  20. Trajectory of missile and target – advanced continuous 

high-order sliding mode controller (ACHOSMC). 

موشک و هدف را در   نی ب   یفاصله نسب   (17) شکل    ی ها ی منحن 

م  نشان  زمان  م دهند ی طول  مشاهده  که  همانطور  در   شود،ی .  فاصله 

است که   ن ی دهنده ا که نشان  شود،ی م   ک ی به صفر نزد   ه یثان   5/ 12حدود  

بس  زمان  مدت  در  موفق   ی کوتاه  ار ی موشک  با  را   یر ی رهگ   ت یهدف 

برد کوتاه   ییدفاع هوا   یوها ی سنار در    یر ی زمان کوتاه رهگ   نی . ا کند ی م 

فاصله   عی دارد. کاهش سر   ی اد ی ز   تی است، مز   یات ی که در آن سرعت ح

 ی انجام مانورها   ی برا   ی فرصت   چ ی است که هدف عملاً ه  ی معن   ن ی به ا 

از موشک نخواهد داشت. در چن   ر ی مس   ریی تغ   ا ی فرار   اجتناب   نی جهت 

اهم   ییوها ی سنار  واکنش  زمان  ا   ت یکه   یول   وتاه ک  ی ر ی درگ   ن ی دارد، 

ا   ش ی که موشک پ  دهدی م   نان ی اطم   ق ی دق  اقدام  نکه یاز   یبرا   ی هدف 

 زیآم ت ی و احتمال اصابت موفق  کند ی فرار انجام دهد، به هدف برخورد م

م  حداکثر  شکل  کند یرا  دادن   ستمی س   ی اثربخش   (18) .  نشان  با  را 

و   ی ها ه ی زاو   ژه ویبه   موشک   ی پرواز   یها ه ی زاو   ییهمگرا  چرخش 

و   عی سر   یی همگرا   ن ی . ا کند ی م   د ییتأ   شتر ی ب   ناسب،م   زمان  در  انحراف

 یر ی که موشک در طول درگ   دهد ی م  نان ی اطم  ی پرواز   ی ها ه ی زاو   ق ی دق 

رو  هم ماند ی م  ی باق   حی صح   ری مس   ی بر  با   ی ر ی گ جهت   یراستاساز . 

 ی رضرور ی از هرگونه انحراف غ  ت یهدا  ستم ی س   ، ی موشک در زمان واقع

مس   ا ی  از  اطم   ی ر یجلوگ   ری تجاوز  و  موشک   دهد ی م  نان ی کرده  که 

 ( 19) برخورد با هدف قرار دارد. همانطور که در شکل    ر ی همچنان در مس 

به   ی ورود   ر ی مقاد   شود،ی م   ده ی د  به   یدرست کنترل  اعمال و  مؤثر  طور 

 نی . اکنند یم   ت ی اند و موشک را طبق خواسته به سمت هدف هدا شده 

برا   ی ها ی ورود  ا   نان ی اطم   ی کنترل  مس   نکه ی از  را   ی دار ی پا   ر ی موشک 

هدف واکنش نشان دهد،   ت ی موقع   ی کی نام ی د   راتیی حفظ کرده و به تغ

اعمال صح   ی ضرور   ی ده استحکام و پاسخ   ها، ی ورود   ن ی ا   ح ی هستند. 

که موشک با وجود   دهد یم   نان ی و اطم  دهد یکنترل را نشان م   ستم ی س 

خود   ر ی مس   یحرکت هدف، بر رو   یها ت ی قطع عدم  ا ی   ی اغتشاشات خارج 

م  ی پرواز   ر ی س م   (20) . شکل  ماندی م  ی باق  را نشان  که   دهد ی موشک 

. موشک هدف کند ی به سمت هدف دنبال م  ق یو دق  یمنطق  ر ی مس  ک ی 

ارتفاع   در  رهگ   2230را  برا   کند ی م  ی ر یمتر  ا   نان ی اطم   یکه   نکهی از 

م  ی ارتفاع   ی شدن کاف   ر یموشک در محدوده درگ   آلده ی ا   کند،ی عمل 

ا  ا   ن ی است.  ا   دهد ی امکان را م   ن ی ارتفاع به موشک  به   ی ت ی موقع   ز که 

 قیاز طر   ی ر ی شود که احتمال فرار هدف از رهگ   ک ی سمت هدف نزد 

آن را   ی پرواز   ر ی در مس   ی ناگهان   راتیی تغ   ا ی بر ارتفاع    یمبتن   ی مانورها 

توانا رساند یبه حداقل م  برا   یی .   یارتفاع   ن ی در چن   ی ر ی درگ   یموشک 

 ی فرار   یمانورها   ا ی   یا از اقدامات مقابله   یر ی در جلوگ   یت ی مز   ن ی همچن 

ها شده در شکل نشان داده   ج ی طور خلاصه، نتا . به آورد یفراهم م   هدف 

پ  تی هدا   ستم ی س   یاثربخش  کنترل  م  ی شنهاد ی و  برجسته  با کند ی را   .

رهگ  پ   یپرواز   یها ه ی زاو   ق یدق   ماتی تنظ   ع، یسر   ی ر ی زمان   یر ی گ یو 

اعتماد در ارتفاع مؤثر و قابل   ار ی بس   ی ر ی رهگ   ک ی   ستم ی س   ر، ی مس   ق ی دق 

دفاع   ات ی در عمل   ژهی و به   یعملکرد   یارها ی مع   نی . ا کندی م   نی تضم   نهی به

 نان ی اطم   ت ی که سرعت، دقت و قابل   یی دارند، جا   ت یبرد اهم کوتاه   یی هوا 

 است.  یضرور   تی مأمور   ت ی شدن هدف و موفق  ر ی درگ  ت یموفق   یبرا 
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که در    ي مختلف   ي هاکننده کنترل  ج ي نتا   ن يب   ي کم   سه يمقا   ت، ي در نها 

 ارائه شده است.  ( 2)اند، در جدول قرار گرفته  ي مقاله مورد بررس  ن ي ا 

 . کننده مختلفپارامترهای کنترل مقایسه -2جدول 

Table 2. Comparison of different controller parameters. 

Missile Altitude 
(m) 

Flight Time 
(s) 

Type of 
Controller 

310 49.66  

82333.3 SMC 

105616.1 QCSMC 

1260 9.85 CHOSMC 

2230 5.12 ACHOSMC 

 یکننده لغزشکه زمان پرواز در کنترل   دهد ی نشان م   ( 2) جدول  
بالا   وسته ی پ  کننده به مراتب کمتر از کنترل   شرفته ی پ   ی قی تطب   ی مرتبه 

کنترل   ی لغزش  و  ا   PIDکننده  متداول  قابل   ن ی است.  در کاهش  توجه 
 سهی در مقا   ی شنهاد ی کننده پ دهنده عملکرد بهتر کنترل زمان پرواز نشان 

سا  اروش  ری با  ا ست ها  بر  علاوه  از   ن، ی.  استفاده  با  موشک  ارتفاع 
پ کنترل  برا   ن ی ا   ی شنهاد ی کننده  هوا   ی ها موشک   ی مقاله   یی پدافند 
ا مناسب  در   رایبرخوردار است ز   یا ژه یو   ت یاز اهم   یژگ یو   نی تر است. 

احتمال   تواندی بالاتر م   یها برخورد در ارتفاع   ،یی دفاع هوا   ی ها ستم ی س 
فرار هدف را به حداقل   ی و مانورها   دده   ش یرا افزا   ی ر ی رهگ   تی موفق 

بنابرا  پ کنترل   ن، ی برساند.  کوتاه   ی شنهاد ی کننده  زمان  در  تنها   ی تر نه 
برخورد را انجام   یتر بلکه در ارتفاع مناسب   کند، ی م   یر ی هدف را رهگ 

 یی پدافند هوا   ی ها ستم ی استفاده در س   ی امر آن را برا   نی که ا   دهد ی م 
 .سازد ی کارآمدتر م 

 گیرینتیجه  5 
های این مقاله یک استراتژی پیشرفته برای هدایت و کنترل سیستم 

کنترل  از  استفاده  با  هوایی  دفاع  لغزشی  موشکی  مرتبه کننده  پیوسته 
بعدی معرفی کرد. از موشک سه - برای مدل هدف   (HOCSMC) بالا 

عنوان عوامل های دفاع هوایی، زمان و دقت بهآنجایی که در سیستم 
شوند، این تحقیق به حیاتی برای موفقیت مأموریت در نظر گرفته می 

 .کننده پیشرفته و متداول پرداخته است بررسی و مقایسه چندین کنترل 
در ابتدا، معادلات هدایت و کنترل یکپارچه برای هر دو سیستم موشک 

ها و تعاملات موجود بین این و هدف استخراج شد و تمامی دینامیک 
سازی جامع، امکان بررسی دو سیستم مورد توجه قرار گرفت. این مدل 

و دقیق  کرد  فراهم  را  هدف  و  درگیری موشک  واقعی  سناریوهای  تر 

های متحرک در های مختلفی که در حین رهگیری هدف ویژه چالشبه 
سازی شود، شبیه های متغیر ایجاد می شرایط دینامیکی پیچیده و محیط 

کنترل  از  مختلف  نوع  چهار  تحقیق،  این  در  و کننده کرد.  طراحی  ها 
کننده لغزشی ، کنترل PID  کننده سازی شدند که عبارتند از: کنترل شبیه 
شبه کنترل   ،(SMC)ل متداو  لغزشی  در (QCSMC)  پیوستهکننده  و   ،

کنترل  پیشرفته نهایت،  تطبیقی  بالا  مرتبه  پیوسته  لغزشی   کننده 

(ACHOSMC)  .شبیه انجامسازی نتایج  که های  داد  نشان  شده 
پیاده PID  کننده کنترل  سادگی  وجود  با  سیستم ،  برای  های سازی، 

هدایت موشکی پیچیده و شرایط دینامیکی متغیر کارایی مناسبی ندارد. 
های پرواز در های طولانی پروازی و عدم همگرایی زاویه ویژه زمانبه 

محدودیت PID  کننده کنترل  از  قابل،  که های  است  روش  این  توجه 
می  رهگیری  دقت  کاهش  و  برخورد  زمان  افزایش  به  به منجر  شود. 

کنترل  از  استفاده  دلیل،  پیچیده کنندههمین  مانند های  تطبیقی  و  تر 
می کننده کنترل  توصیه  لغزشی  لغزشی کننده کنترل   .شودهای  های 
با  (QCSMC) پیوسته و شبه  (SMC) متداول  عملکرد  PID در مقایسه 

کنترل  این  دادند.  نشان  خود  از  را  زمان کننده بهتری  کاهش  با  ها 
قابل  کارایی  پروازی،  مسیر  همگرایی  بهبود  و  در رهگیری  توجهی 

با  حال، همچنان  این  با  دادند.  نشان  از خود  متغیر  دینامیکی  شرایط 
بهینه  نیاز به  سازی در مشکلاتی مانند زمان پروازی نسبتا طولانی و 

روبه  سیستم  دینامیک  با پارامترهای  مقابله  برای  بنابراین،  بودند.  رو 
پیشرفتهچالش  پیچیده های  شرایط  و  سامانه تر  در  که  دفاع تری  های 

از کنترل  استفاده  به  نیاز  دارد،  واقعی وجود  های تطبیقی کننده هوایی 
 .شودبیشتر احساس می

کنترل  نهایت،  تطبیقی در  بالا  مرتبه  پیوسته  لغزشی  کننده 
راه به  (ACHOSMC) پیشرفته  یک  نوع عنوان  این  برای  مناسب  حل 
با تنظیم دینامیکی دو پارامتر ها معرفی شد. این کنترل سیستم  کننده 

با شرایط متغیر محیطی و رفتارهای کلیدی در زمان واقعی، قادر است  
ویژه پذیری بهها تطبیق یابد. این تطبیق بینی هدف پویا و غیرقابل پیش 

ای دارند، های بالا و مسیرهای پیچیده ها سرعت در شرایطی که هدف 
شبیه  نتایج  است.  شده  سیستم  عملکرد  بهبود  نشان موجب  سازی 

ها در کاهش زمان کننده نسبت به دیگر روشدهند که این کنترل می 
توجهی طور قابل رهگیری و افزایش ارتفاع برخورد موشک با هدف به 

 .عملکرد بهتری دارد 

های کلیدی این تحقیق، بهبود زمان پاسخ و دقت یکی از نوآوری 
است که موجب افزایش کارایی  ACHOSMC کننده رهگیری در کنترل 

کننده قادر شود. علاوه بر این، این کنترل های دفاع هوایی می سیستم 
عملکرد  محیط،  در  غیرمنتظره  تغییرات  و  اضطراری  شرایط  در  است 
خود را حفظ کرده و رهگیری موشک را در کمترین زمان ممکن انجام 

ویژه در سناریوهای برد کوتاه، که در آن زمان و دقت بسیار دهد. به 
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این کنترل  ارائه می حائز اهمیت است،  را   .دهد کننده بهترین عملکرد 
های تطبیقی در کننده کند که استفاده از کنترل این پژوهش تأکید می 

های هدایت و کنترل موشکی، نه تنها کارایی سیستم را افزایش سامانه
در می  و  پیچیده  عملیاتی  سناریوهای  در  را  آن  اثربخشی  بلکه  دهد 

های کننده بخشد. در واقع، کنترل معرض تغییرات محیطی نیز بهبود می 
می  تطبیقی  بالا  مرتبه  پیوسته  راه لغزشی  برای توانند  مؤثر  حلی 

سیستم چالش  روی  پیش  این های  باشند.  مدرن  هوایی  دفاع  های 
می  پیشنهاد  پژوهش تحقیق  در  که  بهینه کند  آتی،  این های  سازی 

ویژه در زمینه تر، به های پیشرفته گوریتم ها با استفاده از ال کننده کنترل 
کاهش زمان پروازی و افزایش ارتفاع برخورد، مورد توجه قرار گیرد. 

می  کنترل همچنین،  این  سیستم کننده توان  در  را  پهپادهای  ها  های 
به  نیز  آن انتحاری  عملکرد  بهبود  تهدیدات منظور  با  مواجهه  در  ها 

 .متحرک و شرایط محیطی متغیر مورد استفاده قرار داد

به  نهایت،  پیشرفت در  اهمیت  مقاله  این  کلی،  کنترل طور  های 
عنوان تواند به های دفاع هوایی را برجسته کرده و میتطبیقی در سیستم 

توسعه سامانه  و  برای طراحی  تحقیقاتی  دقت مبنای  با  موشکی  های 
 .تر در آینده مورد استفاده قرار گیرد بالا و زمان واکنش سریع 
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