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Abstract:   
Flight control system is a unit of the air defense and missile system that takes 

commands prescribed by the guideline law and operates due to the operators 

embedded in the system. Missile physical system includes nonlinear aerodynamic 

coefficients and other physical dependent variables, so accurate identification of 

them is difficult. This issue makes deference between real and mathematic model of 

missile equations of motion and causes designed linear controller performance 

degradation. In this paper, inverse dynamic approach is used for uncertainty 

identifying and mathematic modeling of missile defense system. Then, this model is 

used for optimizing and controlling the flight of a missile with nonlinear 6 DOF 

(Degrees of freedom) equations of motion. Thus, the designed controller is a 

nonlinear fuzzy-adaptive controller which has high adaption and robustness against 

the parametric changes during missile’s flight. Using the invers dynamic method for 

modeling motion equations of missile defense is the innovation of this research. 
 
Keywords: Flight Control System, Defense Missile, Inverse Dynamics, Nonlinear, 

Control, Fuzzy, Adaptive. 
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 نیکردن ا آن، دنبال ۀفیرا گرفته و وظ کننده تیاز موشک است که دستورات بخش هدا یکنترل پرواز، قسمت ۀسامان :دهیچك

 یکیزیف یرهایمتغ ریو وابسته به سا یرخطیغ یکینامیآئرود بیضرا یموشک دارا یکیزیف ۀدستورها در موشک است. سامان

و کاهش عملکرد  یواقع ستمیو س یاضیتفاوت در مدل ر جادیباعث ا ئلهمس نیآنها دشوار است و ا قیدق ییشناسا نیاست؛ بنابرا

 سیستم مدلسازیو  ها ینینامع ییمنظور شناسا وارون به کینامیپژوهش، از روش د نی. در اشود یم شده یطراح یخط یکنترلگرها

 یرخطیجسم پرنده با معادلات غ ازپرو یساز نهیکنترل و به یآمده برا دست . سپس، از مدل بهشود یاستفاده م یموشک پدافند

ـ  یفاز یرخطیصورت کنترلگر غ و به یرخطیبراساس مدل غ یطراح نیبنابرا شود؛ یم یبردار بهره ،یشش درجه آزاد یدارا

همراه  امر به نیپرواز، انجام خواهد شد. ا نیموشک در ح یپارامترها راتییبالا و مقاوم نسبت به تغ قیتطب تیبا قابل یقیتطب

 .شود یپژوهش محسوب م نیا ینوآور مدلسازی یوارون برا کینامیاز روش د ادهاستف

 یقیتطب ،یکنترل، فاز ،یرخطیوارون، غ کینامید ،یکنترل پرواز، موشک پدافند ۀسامان :یدیکل یها واژه

 

 مقدمه -1

زمان تمام متغیرهای  هدف کنترل پرواز، پایدارسازی هم

حالت است؛ یعنی پایدارسازی متغیرهای حالت تند و کنـد  

هـا و   قطعیـت  باهم انجام شود. همچنین ممکن اسـت عـدم  

                                                 

 29/05/1397تاریخ ارسال مقاله: 

 19/04/1398تاریخ پذیرش مقاله: 

 یحسن محمدخاننام نویسندۀ مسئول: 

 یدانشکده هوافضا - تهران - رانیانشانی نویسندۀ مسئول: 

 )ع( نیدانشگاه جامع امام حس

های غیرخطی و پیچیده در ساختار سیستم موجـود   دینامیک

باشند که در معادلات ریاضی در نظـر گرفتـه نشـده یـا بـا      

ر شده است. نظ سازی شده یا از آنها صرف هایی ساده فرض

هـا در طراحـی کنترلـر در نظـر گرفتـه       قطعیت اگر این عدم

شده روی سیستم واقعی موفق عمـ    نشوند، کنترلر طراحی

انـد و بـه    ضرایب آئرودینامیکی غیرخطی .]1[نخواهد کرد 

اند؛ بنابراین شناسـایی دقیـق    سایر متغیرهای فیزیکی وابسته

اوت در مـدل  آنها دشوار است و این مسئله باعث ایجاد تف

ــرد   ــاهش عملک ــی و ک ــتم واقع ــی و سیس ــر  1ریاض کنترل

 .]2[ شود یمشده  طراحی
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هنگامی که بخش هدایت، فرمان را برای مـانور صـادر   

است که با کمترین ثابت زمانی،  2کند، وظیفۀ خودخلبان می

کمترین جهش و کمترین زمان نشسـت، ایـن فرمـان را بـا     

ــه میــزان لازم بــه انجــام رســاند؛   دادن بالــک حرکــت هــا ب

 هـا  گشتاورهای مقاوم آئرودینامیکی و اینرسی صفحۀ بالـک 

راحتـی بـه دسـت نیاینـد؛      شوند اهداف یادشده به باعث می

اید به اندازه کافی زیاد درنتیجه، سرعت سیستم خودخلبان ب

 .]4و  3، 2[باشد 

خودخلبـان بایـد همـواره گسـترۀ وسـیعی از ضــرایب      

آئرودینامیکی را به کار گیرد. پارامترهای بسیار بااهمیت در 

 ند از:ا این زمینه عبارت

ترین و مؤثرترین عام  تغییرکننده  که مهم 3زاویۀ حمله

سـتگی تمـام   بـا توجـه بـه واب   این پارامتر در سیستم است و 

آئرودینامیکی و سایر مشخصات دینامیکی  های نیروها، ممان

 ترین متغیر است. ترین و پرچالش به زاویۀ حمله، مهم

 کند. سرعت که در مراح  مختلف پروازی تغییر می

جرم در طول بخش اول پـرواز موشـک )کـه معمـولا      

دهــد( تغییــرات  بخــش کــوچکی از پــرواز را تشــکی  مــی

درنتیجه، مرکز جرم آن نیز تغییراتی خـا   بسیاری دارد و 

 خواهد داشت.

بنابراین، خودخلبـان بایـد بتوانـد در هنگـام تغییـرات      

پارامترهای یادشده علاوه بر پایداری، کـارایی خـود را نیـز    

 .] 8و  7، 6، 5[حفظ کند؛ این امر اهمیت زیادی دارد 

سرنشـین   درواقع، موشک پدافندی نـوعی هـواگرد بـی   

است که مسیر آن تا رسیدن بـه نقطـۀ هـدف     شونده هدایت

شـدنی اسـت؛ بنـابراین، موشـک دقیقـا        تغییرپذیر و هدایت 

کنـد و بـا سـطوئ آئرودینـامیکی      مشابه هواپیما پـرواز مـی  

طور کلی موشک پدافندی از پنج جـز    شود. به پشتیبانی می

 ذی  تشکی  شده است:

  بدنه؛ 

 سیستم پیشران؛ 

 کننده؛ بخش هدایت 

 پرواز؛ بخش کنترل 

 .کلاهک جنگی 

بسیاری از اجسام پرنده، در طول مسـیر پـرواز، بیشـتر    

کنند؛ بنابراین برای کنترل چنـین   صورت خطی عم  نمی به

هایی به کنترلگر غیرخطی نیاز است و این کنترلگر  وضعیت

طـور دقیـق مطـابق واقعیـت      گاه بـه  باید برای مدلی که هیچ

یت مسئله در طبیعت باشد. اهم 4نیست، تا حد امکان مقاوم

هـای   بودن دینامیک موشک است و مدل غیرخطی و نامعین

ها نیز تنها برای نواحی کوچکی از شرایط  یستمسخطی این 

حـ  مرسـوم بـرای مسـئلۀ کنتـرل و       راه پروازی، معتبرنـد. 

ازای مجموعۀ زیـادی از شـرایط    هدایت موشک، طراحی به

ایط پـروازی  ها نسـبت بـه شـر    یابی بهره پرواز و سپس میان

گیر بوده و بـا هزینـۀ زیـادی همـراه      این فرآیند وقت است.

پایداری و عملکـرد موشـک را تضـمین     خوبی بهاست، اما 

با اسـتفاده از   5بندی بهره کند، یک جایگزین برای جدول می

طور مسـتقیم طبیعـت    های طراحی کنترلی است که به روش

 .]9[غیرخطی مسئله را شام  شوند 

 6های جایگزین، روش وارون دینامیک وشیکی از این ر

یا دینامیک معکوس است. این روش براساس بسـط قـانون   

سازی فیدبک است که پاسخ سیستم به دسـتور   کنترل خطی

کنـد. وارون دینامیـک در بسـیاری از مسـائ       را خطی مـی 

آمیزی به کار رفته اسـت؛ البتـه    طور موفقیت کنترل پرواز به

امیک معکوس، وجود مدل کام  کارگیری روش دین برای به

رودینـامیکی،  ئو دقیق از دینامیک موشک، ازجمله ضرایب آ

ــی اســت؛ ــق ضــرایب   الزام ــایی دقی ــه شناس ــالی ک در ح

دلی  وابسـتگی غیرخطـی آنهـا نسـبت بـه       رودینامیکی بهئآ

 .]13و  12، 11، 10[تغییرات فیزیکی، بسیار مشک  است 

منظــور  هبــ در ایـن پــژوهش، از روش دینامیـک وارون  

سـازی سـامانۀ موشـک پدافنـدی     لها و مد شناسایی نامعینی

بـرای کنتـرل و    آمده دست  بهشود. سپس از مدل  استفاده می

سازی پرواز جسم پرنده با معـادلات غیرخطـی دارای    بهینه

شـود؛ بنـابراین طراحـی     برداری می شش درجه آزادی، بهره

فازی صورت کنترلگر غیرخطی  براساس مدل غیرخطی و به

با قابلیت تطبیق بالا و مقاوم نسبت بـه تغییـرات    7ـ تطبیقی

پارامترهای موشک در حین پرواز، انجام خواهد شد که این 

ــه  ــر ب ــتفاد  ام ــراه اس ــرای  هم ــک وارون ب ه از روش دینامی

 شود. نوآوری این پژوهش محسوب می سازی،مدل

پس از این مقدمه، معادلات و دینامیک پرواز، بررسی و 

سازی، طراحی کنترلگـر و   انی تئوری کنترل و شبیهسپس مب

 شوند. ارائۀ نتایج بررسی می
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مدددل دینددامیكی موشددک و معددادلات   -2

 غیرخطی شش درجه آزادی

تحلی  پرواز جسم پرنده وابسته به معادلات حرکت آن 

ــرای تحلیــ ، لازم اســت ســرعت  هــای خطــی و  اســت. ب

ه، مسـیر  وجودآمد ای، نیروهای وارده و گشتاورهای به زاویه

العم  جسم پرنده در برابر  پرواز و سیستم کنترل آن، عکس

نیروها و اغتشاشات وارده، براساس معـادلات غیرخطـی و   

 ای بررسی شوند. پایه

معادلات حرکت جسم پرنده در حالت کلـی براسـاس   

آیند که با آن، مجمـوع نیروهـا و    قوانین نیوتن به دست می

ی جسـم  ا هی ـزاوو  های خطی گشتاورهای خارجی با شتاب

کنند. مرکـز   پرنده در دستگاه مختصات بدنه، ارتباط پیدا می

دستگاه مختصات بدنه، در مح  مرکز ثق  جسم پرنده قرار 

دارد. محورهای ایـن دسـتگاه مختصـات بـه جسـم پرنـده       

 xکنند. در این دستگاه محور  و با آن حرکت می اند متص 

سمت بال راسـت   به yدر امتداد دماغۀ جسم پرنده، محور 

ســمت پــایین اســت؛ بنــابراین دســتگاه بــا  بــه zو محــور 

شود. برای تعیـین   محورهای مختصات راستگرد تشکی  می

و تعریف ریاضی معادلات پرواز باید فرضیات زیر در نظـر  

 .]11و10[ گرفته شوند

  محورهایx  وz     دستگاه بدنـه در صـفحۀ تقـارن

 اند. واقع شده

 .جرم ثابت است 

 .پرنده جسم صلب است 

    زمین و اتمسفر آن مرجع اینرسی است کـه ثابـت و

 شود. متقارن فرض می

برای سرعت خطی در سیستم مختصات بدنه، سـرعت  

، همان مؤلفۀ سرعت نسبت بـه فضـای   xدر امتداد محور 

شود.  در نظر گرفته می xاینرسی است که در امتداد محور 

در هر لحظه جسم پرنده دارای سـرعت برآینـد نسـبت بـه     

فضای اینرسی است. بردار سـرعت برآینـد بـر محورهـای     

آیند  دست می های سرعت به شوند و مؤلفه پرنده تصویر می

یابی برای  شوند. این روش مؤلفه یده مینام wو  u ،vکه 

 .]12[شود  ای نیز به کار برده می سرعت زاویه

ای نسبت به فضای اینرسی  با تصویرکردن سرعت زاویه

نیـز   rو  p ،qگانۀ دستگاه بدنه،  در جهت محورهای سه

هـای   مؤلفـه  rو  p ،qبه دست خواهند آمد. بردارهـای  

نـد  ا ای بدنۀ پرنده نسـبت بـه فضـای اینرسـی     سرعت زاویه

]13[. 

یابی به معادلات حرکت از قانون دوم نیوتن  برای دست

شـده   نیروهای خارجی اعمال شود. مجموع تمام استفاده می

به پرنده برابر نـر  زمـانی تغییـر انـدازۀ حرکـت اسـت و       

شده به پرنـده، برابـر نـر      مجموع تمام گشتاورهای اعمال

ای اسـت. ایـن تغییـرات     زمانی تغییر اندازۀ حرکـت زاویـه  

شـوند؛ بنـابراین    نسبت به دستگاه اینرسی در نظر گرفته می

جسم پرنـده از ترکیـب    براساس قانون دوم نیوتن، حرکت

شـود   نیروهای آئرودینامیکی، جاذبه و پیشرانش حاص  مـی 

 .]14و13[

برای طراحی سیسـتم کنتـرل پـرواز موشـک بـه مـدل       

ریاضی و رفتـار دینـامیکی آن نیـاز اسـت. در ایـن بخـش       

شوند. پارامترهـای   معادلات حرکت و مدل نیرو بررسی می

 اند. نمایش داده شده (1)مختلف مدل در شک  

 

 : سیستم مختصات بدنۀ جسم پرنده(1)شكل 

صورت معـادلات   ، دینامیک پرنده به(1)براساس شک  

شـود.   شک  زیر نوشته می دیفرانسی  غیرخطی مرتبۀ اول به

 دهندۀ معادلات نیرو است. ( نمایش1رابطۀ )

(1) 

sin

sin cos

cos cos

x

y

z

F

m

F
v wp ur g

m

F
w u

g

q vp

T
u vr

m

wq

g



 

 







   



   


  



 

هـای   )سـرعت ۀ معادلات گشتاور دهند  نشان( 2رابطۀ )

 ای( است. زاویه
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کنندۀ گشتاور و نیروهـای آئرودینـامیکی    ( بیان3رابطۀ )

 است.
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ــده   ــط یادشــ در روابــ
xF ،

yF  وzF  ــای نیروهــ

نیـروی پیشـرانش،    Tآئرودینامیکی، 
xI ،

yI ،zI  وxzI 

ــی،   ــتاورهای اینرس ــعیت،   و   ،گش ــای وض  زوای

  ،زاویــۀ حملــه 8زاویــۀ ســرش جــانبی ،
a   ســط

، 9کنترلــی ایلــران
e10ســط  کنترلــی الویتــور ،

r   ســط

ــی رادر ــوا،   ، 11کنترل ــالی ه چگ
LC  ــرا ــریب ب  ، 12ض

DC ــا ــال،   S، 13ضــریب پس ــع ب ــط  مرج ــار  Qس فش

دینامیکی، 
xC ،

yC  وzC   ضرایب نیـروی آئرودینـامیکی ،

c   ،وتر متوسـطb     طـول دهانـۀ بـال وC ،mC  وnC 

ضرایب گشتاور آئرودینـامیکی هسـتند. روابـط زیـر بـرای      

محاسبۀ زوایای حمله و سرش جانبی و بردار سرعت خطی 

 .]15و  14[آیند  به دست می
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نیـروی پسـا    Dنیـروی بـرا و    Lدر روابط یادشده، 

آمده برای سیستم مختصات  دست است. معادلات حرکت به

توان موقعیت و جهت موشـک را   ثابت موشک است و نمی

نسبت به محورهای مختصات ثابت توصیف کرد. موقعیـت  

هـایی از محـور مختصـات     و جهت موشک باید در مؤلفـه 

ثابت زمینی توصیف شـود. جهـت موشـک بـا سـه دوران      

ود که ترتیـب آنهـا مهـم اسـت. ایـن      ش متوالی توصیف می

زوایای دوران به زوایای اویلر مشهورند. دوران حول محور 

z   14بدنه، زاویـۀ سـمت    ؛ دوران حـول محـورy   ،بدنـه

 16بدنـه، زاویـۀ رول   xو دوران حول محـور   15زاویۀ پیچ

هایی از سـرعت   . نر  تغییر زوایای اویلر برحسب مؤلفه

 .]16[آید  ی به دست میا  هیزاو

(5) 
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در این صورت سرعت مطلق برحسب زوایای اویلـر و  

 شود. های سرعت در دستگاه بدنه بیان می مؤلفه
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معكوس با دو طراحی کنترلگر دینامیک  -3

 حلقۀ فیدبک

سـازی   روش دینامیک معکوس، نمونۀ خاصی از خطی

فیدبک اسـت. روش دینامیـک معکـوس غیرخطـی، روش     

هــای  بســیار مناســب و متــداول بــرای بســیاری از سیســتم

غیرخطی است. پایۀ این روش، تبدی  سیستم غیرخطی بـه  

هـای   سیستم خطی جزئی یا کام ، سـپس اسـتفاده از روش  

برای تکمی  فرآینـد طراحـی اسـت. در روش     کنترل خطی

های سیستم کاملا   شود دینامیک میدینامیک معکوس فرض 

گیـری یـا    دقـت انـدازه   سیستم به های و حالت اند شدهمدل 

 .]18و  17[شوند  تخمین زده می

هـای داخلـی و خـارجی     در این روش، معکـوس حلقـه  

شـود و براسـاس تخمـین دو     صورت جداگانه، تفکیک می به

رود. فرآیند طراحی در این روش بـه   مقیاس زمانی به کار می

شـود. بـرای حلقـۀ     دو مرحله با دو حلقۀ کنترلی تقسـیم مـی  

هـای کنـد و آهسـته،     بیرونی، کنترلگری برای تنظـیم حالـت  

سیستم یعنی زاویۀ حمله، زاویۀ سرش جانبی و زاویـۀ رول ) 

 ،  وشود. در این مرحلـه، فـرض بـر     ( طراحی می

pی ا هیزاوی ها  سرعتهای سریع، یعنی  این است که حالت
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 ،q  وrند. بعد از طراحـی کنترلگـر   ا ، مقادیر ورودی کنترل

های آهسته در حلقۀ بیرونـی، کنترلگـر حلقـۀ درونـی      حالت

 p ،qهای سـریع   شود تا حالت صورت مجزا طراحی می به

کـارگیری   ، مسیرهای ورودی کنترل حلقۀ بیرونی را با بهrو 

های کنترل واقعی دنبال کنند. ایـن روش در صـورتی    یورود

هـای   شدنی است که مقیاس زمانی کافی بین دینامیـک  هیتوج

های  حلقه درونی و بیرونی وجود داشته باشد؛ بنابراین حالت

تـر از   باید در حلقۀ درونی و خیلی سریع rو  p ،qسریع 

 .]18[( تنظیم شوند و   ،های ) حالت

طراحی سیستم کنترل غیرخطی فدازی د    -4

تطبیقی برای موشک پدافندی بدا معدادلات   

 شش درجه آزادی

ــره   همــان ــه شــد مشخصــات و به ــه گفت ــور ک ــای  ط ه

آئرودینامیکی، پرندۀ غیرخطی و وابسته به متغیرهای فیزیکـی  

است که شناسایی و تعیـین دقیـق آنهـا بسـیار دشـوار اسـت       

 شوند. ربوط به بیان مسئله طرئ می. در ادامه کلیات م]17[

خروجی زیر مفروض  ورودی ـ تک  سیستم غیرخطی تک

 است.

(7) 1 1

)

2, ..., 1,

( ,

, 1

n

ix x i

x f x

n

u

 




 

nکه در آن 

xx D R   وu R ند. ا ورودی کنترل

تابع  ,f x u تواند نامعلوم باشد. در این صـورت،   نیز می

منظـور   هدف کنترل ترکیب، قانون کنترل فیدبک حالـت بـه  

)وادارکردن  )x t       بـه تعقیـب مـدل مرجـع همـوار( )mx t 

)ˆاست. تابع  , )f x u   عنـوان مـدل تقریبـی از تـابع      نیـز بـه

( , )f x u شود؛ به طوری که: تعریف می 

(8) ˆ( , ) ( , ) ( , )f x u f x u x u   

ــه در آن  )ک , )x u  ــدل  مدلســازیخطــای اســت. م

)ˆتقریبی  , )f x u    باید نسبت بـه مؤلفـۀu  پـذیر   معکـوس

)ˆپذیری مدل  باشد. فرض معکوس , )f x u به شرط پیوستگی 

)ˆو غیرصفربودن مشـتق   , )f x u    نسـبت بـهu    بـرای هـر

( , ) xD Rx y   ــابع تقریبــی  تضــمین مــی شــود. ایــن ت

 .]20و  15[شود  صورت زیر تعریف می به

(9) ˆ( , )f x u   

کنتـرل مجـازی اسـت. در ایـن صـورت       که در آن 

 آید. قانون کنترل مستقیما  از رابطه زیر به دست می

(10) 1u   

 شود. از ترکیب سه سیگنال تشکی  می کنترل مجازی 

(11) ( )n

m c adx      

کــه در آن  
c   خروجـــی ســامانۀ کنترلگـــر خطـــی

)جبرانساز خطی(، 
ad  عبارت تطبیقی برای حذف خطای

) مدلسازی , )x u  و( )n

mx  مشتق مرتبۀn   ام مـدل مرجـع

( )mx t صورت زیـر در قالـب فضـای     است. مدل مرجع به

 .]22و  6[شود  حالت نمایش داده می

(12) 
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ــه در آن  nک

mx R    ــع و ــدل مرج ــت م ــردار حال ب

cx R    سیگنال فرمان خارجی کراندار است. بـا تعریـف

 صورت بهخطا 
1me x x  :داریم 

(13) ( ) ( , )n

c ade x u      

 صورت بهبرای سادگی، کنترلگر خطی )جبرانساز خطی( 

 شود. زیر تعریف می

(14) ( 1)

1 2 ... n

c nk e k e k e      

های  که در آن، بهره
ik شوند کـه   ی انتخاب میا  گونه به

)( در شرایط 15دینامیک معادلۀ ) , ) 0ad x u    پایدار

 مجانبی باشد. در فرم فضای حالت:
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بـرای   شـده  انجـام  مدلسـازی در فرم فضـای حالـت، در   

شوند کـه   سیستم پرواز، هشت متغیر حالت در نظر گرفته می

)متغیرهای حالت حلقـۀ بیرونـی    و   ،ند از ا عبارت

)متغیرهـای حالـت    rو  p ،qیا متغیرهای حالت آهسته(، 

، زاویـۀ مسـیر و   حلقۀ درونی یا متغیرهای حالت سـریع(،  

 زاویۀ سرعت باد شمال؛ بنابراین متغیرهای حالت به سه ،

ــی  ــیم م ــته تقس ــا    دس ــته ی ــت آهس ــای حال ــوند. متغیره ش

 1

T
x    متغیرهـــــای حالـــــت ســـــریع یـــــا ،

 2

T
x p q r  و 3

T
x     سیستم کنتـرل پـرواز .

دو مقیاس زمانی آهسته و سریع دارد که ورودی کنترلی برای 

 صورت  بهحلقۀ سریع  
T

a e ru      و برای حلقـۀ

کند  2

T
x p q r  شود یمورودی کنترلی در نظر گرفته. 

براساس معادلات کلی و غیرخطـی سیسـتم، ارتبـاط بـین     

شود. کنترلـر   متغیرهای حالت ازطریق توابع غیرخطی برقرار می

شود. در سیستم کنترل پـرواز،   هر حلقه نیز جداگانه طراحی می

هدف این است که  1

T
x       مسیر دلخـواهی را بـا

کمترین انحراف طی کند. میـزان انحـراف    1

T
x    

 .]18[ شود یماز مسیر مطلوب، خطا شناخته 

بهـرۀ   آوردن دست به
ik     فیـدبک بـرای کنتـرل وارون

تجربی و معمولا  با سعی  صورت  بهدینامیک در حالت کلی 

آیـد. در نظـر گـرفتن ایـن نکتـه حـائز        و خطا به دست می

اهمیت است کـه افـزایش بهـرۀ    
ik     سـبب بهبـود ردیـابی

بـرد. بـرای    خواهد شد، ولی سطوئ کنترلی را به اشباع مـی 

محاسبۀ 
ik   اننـد الگـوریتم   یـابی م  بهینه از الگـوریتم بهینـه

پرندگان، الگوریتم ژنتیک و ... با در نظر گرفتن ردیابی بالا 

و اعمال محدودیت اشباع بـرای سـطوئ کنترلـی، اسـتفاده     

شود تا بهرۀ فیـدبک بهتـرین عملکـرد را بـرای سیسـتم       می

 هـای  کنترل موشک داشته باشد. این ایده، یکی از نـوآوری 

تـا   گرفتـه  صورت های این مقاله است و با توجه به پژوهش

 کنون دربارۀ موشک پدافندی استفاده نشده است.

 تشریح ایدۀ پیشنهادی -5

شـده، مشخصـات و ضـرایب     با توجه به مباحث مطرئ

آئرودینــامیکی اجســام پرنــده، ازجملــه موشــک پدافنــدی، 

؛ اند  غیرخطی و وابسته به تعداد زیادی از متغیرهای فیزیکی

بنابراین تعیین دقیق آنها بسیار دشوار است. همچنین تفاوت 

و سیستم حقیقی موجـب   شده یساز یخطبین مدل ریاضی 

 خصـو    بهشده،  کاهش کارایی و عملکرد کنترلگر طراحی

شـود. بـرای جبـران     ها می قطعیت ها و عدم در برابر نامعینی

ایــن کــاهش عملکــرد و ســایر تــیثیرات ناشــی از خطــای 

های آئرودینامیکی، باید  قطعیت ها و عدم و نامعینی مدلسازی

از کنترلگرهای مقاوم و تطبیقـی اسـتفاده شـود کـه بتواننـد      

بودن، با تغییرات  دلی  تطبیقی را مدل کنند و به سیستمرفتار 

پارامترهــای سیســتم حــین پــرواز تطبیــق یابنــد؛ بنــابراین، 

کـه بـرای   های فازی )بـا توجـه بـه این    سیستمنگاهی به  نیم

کنترلگر فازی به آگاهی از مدل سیستم و آنچه در درون آن 

هـای حاصـ  از    گذرد، نیازی نیست و فقط داشـتن داده  می

کند(، خالی از لطف نیست. ضمن اینکـه   سیستم کفایت می

باید قابلیت تطبیق را با سامانۀ  شده می کنترلگر فازی طراحی

 غیرخطی و متغیر با زمان موشک داشته باشد.

طور کـه قـبلا  گفتـه شـد هـدف، کـاهش خطـای         همان

هــای  هــای آئرودینــامیکی )وزن و اثــر آن بــر وزن مدلســازی

شـوند(،   دینامیک معکوس که در طراحی کنترلگر تعیـین مـی  

است. برای نی  به ایـن هـدف، در ایـن پـژوهش اسـتفاده از      

 شود. کمک کنترلگر فازی ـ تطبیقی پیشنهاد می جبرانسازی به

توجـه بـه رفتـار غیرخطـی جسـم پرنـده در        مسلما  با

نواحی کاری مختلف، هریـک از ایـن کنترلگرهـای فـازی     

تـری   در یکی از نواحی کـاری، رفتـار مناسـب    شده یطراح

خواهد داشت. ضمن اینکـه منطـق فـازی هوشـمندی لازم     

است تا قابلیـت تغییـر ناحیـۀ کـاری و تغییـر پارامترهـای       

ای از  تـوان مجموعـه   یرا داشـته باشـد؛ بنـابراین م ـ    سیستم

کنترلگرهای فازی را برای نواحی کـاری مختلـف طراحـی    

گیرد  ی متعددی صورت میها یساز هیشبکرد. بدین منظور، 

در نـواحی کـاری    سیسـتم تا رفتار حالت دائـم و گـذاری   

شوند. در هریک از نواحی کاری، یکـی   مختلف ارزیابی می

نسـبت بـه   تـری   شده، پاسخ مناسـب  از کنترلگرهای طراحی

دهد. معیار انتخـاب ایـن کنترلگـر     سایر کنترلگرها ارائه می

کمتربودن میزان فراجهش و زمان نشست در پاسخ گـذرای  

شـده دارای   است؛ زیرا تمـام کنترلگرهـای طراحـی    سیستم

خطای حالت مانـدگار صـفرند؛ بنـابراین بـرای هـر ناحیـه       

 د.شو کاری، یک کنترلگر فازی با قابلیت تطبیق طراحی می
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بودن سامانۀ کنترلی پیشنهادی، هـم دربردارنـدۀ    تطبیقی

خاصیت تطبیق هریک از کنترلگرهای فازی و هم خاصیت 

انتخاب کنترلگر فازی با حـداکرر تطبیـق بـرای هـر ناحیـه      

 براساس سیستم فازی ناظر است.

سیستم کنترل پرواز دارای دو مقیاس زمـانی آهسـته و   

صـورت   لقۀ سریع بهسریع است که ورودی کنترلی برای ح

 
T

a e ru       ــد ــۀ کنــــ ــرای حلقــــ و بــــ

 2

T
x p q r    ــه ــر گرفتـ ــی در نظـ ورودی کنترلـ

. براساس معادلات کلی و غیرخطی سیستم ارتبـاط  شود یم

شود  بین متغیرهای حالت ازطریق توابع غیرخطی برقرار می

. در سامانۀ شود یمو کنترلگر هر حلقه نیز جداگانه طراحی 

کنترل پرواز، هـدف ایـن اسـت کـه      1

T
x    

مسیر دلخـواهی را بـا کمتـرین انحـراف طـی کنـد. میـزان        

انحراف  1

T
x       منزلـۀ   بـه از مسـیر مطلـوب

 .شود  یمخطا شناخته 

، pدر سامانۀ پرواز موشک پدافندی، متغیرهای حالـت 

q  وr  ــه دینامیــک چــرخش موشــک ــوط ب ــد کــه ا مرب ن

نـد.  ا ای در مختصات بدنـۀ جسـم پرنـده    های زاویه سرعت

معادلات حاکم بـر  ( مربوط به و   ،متغیرهای از )

ترتیـب   ند که بها حرکت جسم پرنده نسبت به بردار سرعت

زاویۀ چرخش حول بردار سرعت، زاویۀ سـرش جـانبی و   

بـه چـرخش    Vو   ،زاویۀ حمله اسـت. متغیرهـای   

ند که در آنهـا  ا بردار سرعت نسبت به فضای اینرسی مربوط

  ،زاویۀ مسیر پرواز     زاویۀ سـرعت بـاد شـمال وV 

 سرعت حرکت جسم پرنده است.

در جسم پرنـده، بـه غیـر از نیـروی تولیـدی پیشـرانش       

هـای   ر، سه ورودی کنترلی موجـود اسـت. ایـن ورودی   موتو

برای کنترل زاویـۀ چـرخش حـول بـردار      aکنترلی شام  

برای  r( و ) برای کنترل زاویۀ حمله e(،سرعت )

شود. با استفاده از  ( استفاده میکنترل زاویۀ سرش جانبی )

 ( کنترل شود.و   ،باید ) های کنترلی می این ورودی

صــــورت  در ایــــن مســــئله وروی کنترلگــــر بــــه

1 1 2

T
c

nnX x x x    شـود کـه    در نظر گرفته می
1

cx 

مقدار مطلوب  1

T
x     است. چنانچه انحراف

صــورت  متغیرهــای حالــت از مســیر مطلــوب، خطــا و بــه

1 1 1

cz x x   بــــرای متغیرهــــای حالــــت آهســــته و

2 2 2

cz x x     ،برای متغیرهای سریع در نظر گرفتـه شـود

ــوب  ــادیر مطل مق
1

cx  2و

cx ــوب ــیرهای مطل ــد و از ا مس ن

آیند. مجموعۀ کنترلگـر فـازی ـ     سیگنال فرمان به دست می

تطبیقی با توجه به ورودی خود، خطای دینامیـک سـریع و   

ای حاص  از مدل ریاضـی بـا   زند. خط آهسته را تخمین می

تطبیقـی بـا هـم     -خطای تخمینی حاص  از کنترلگر فازی 

شوند و بر اساس این، مقداری )مربت یـا منفـی(    مقایسه می

شوند. چنانچه این مقـدار   به وروی حلقۀ کنترلی افزوده می

مربت باشـد، بایـد تـلاش کنترلـی بیشـتری بـرای ردیـابی        

لازمۀ ردیابی، کـاهش  صورت گیرد و اگر منفی باشد، یعنی 

هـای   های کنترلی است. با توجه بـه پـژوهش   مقدار ورودی

گرفته، استفاده از کنترلگر فـازی ـ تطبیقـی ازجملـه      صورت

 نوآوری مقاله است.

پـذیر   درخور ذکر است این روش در صـورتی توجیـه  

های حلقۀ درونـی   است که مقیاس زمانی کافی بین دینامیک

هـای سـریع    و بیرونی وجود داشته باشـد؛ بنـابراین حالـت   

 2

T
x p q r تر از  در حلقۀ درونی باید خیلی سریع

هــای کنــد  حالــت 1

T
x    نــی در حلقــۀ بیرو

باشند که این مسئله دربارۀ موشک پدافنـدی صـادق اسـت    

صـورت مختصـر و    ؛ بنابراین طرئ پیشنهادی به]24و  23[

 ید به قرار زیر است.مف

سامانۀ موشک پدافنـدی براسـاس معـادلات     مدلسازی

صورت غیرخطی انجام خواهد شد.  شش درجه آزادی و به

از هـم   مدلسـازی متغیرهای حالـت کنـد و سـریع در ایـن     

شوند. برای حلقۀ سریع یک دسته کنترلگر فازی  تفکیک می

شود که یک سیستم فازی ناظر، در شرایط کاری  طراحی می

کند. بـرای حلقـۀ کنـد     اسب را فعال میمختلف، کنترلگر من

نیز به همین صورت یک ساختاری کنترلی طراحی خواهـد  

 MATLAB/Simulinkشد. آنچه طراحی شده، در محیط 

مدل شده است. کارکرد کنترلگر پیشنهادی روی ایـن مـدل   

برای حلقۀ سریع و کند مقایسـه   PIتست و با کنترلگرهای 

ۀ پیشــنهادی بــرای شــود. بلــوا دیــاگرام، طــرئ و ایــد مــی

( نمـایش  2)کنترلگر فـازی ـ تطبیقـی در شـک       سازی پیاده

 داده شده است.
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 سازی کنترلگر فازی د تطبیقی : بلوک دیاگرام طرح و ایده پیشنهادی برای پیاده(2)شكل 

 

از ساختار کنترلـی یکسـانی بـرای حلقـۀ      (2)در شک  

نمایش داده  (3)داخلی و خارجی استفاده شده که در شک  

شده است؛ بنابراین دو کنترلگر مجزا با ساختار و پیکربندی 

های  شوند. ورودی یکسان برای دو حلقۀ کنترلی طراحی می

های فازی، خطـا و انتگـرال خطـا اسـت؛      هریک از سیستم

، خطـا و انتگـرال آن بـه سیسـتم     (3)ن مطابق شـک   بنابرای

های تطبیقی نیز ورودی دیگر ایـن   شود. وزن فازی وارد می

ضرب خروجـی   شود. درنهایت حاص  سیستم محسوب می

سیستم فازی و یک مسیر پیشـخور بـا بهـرۀ    
ik  خروجـی ،

 دهند. نهایی کنترلی را تشکی  می

+
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Set of Fuzzy 

Systems
×

ki

Command

Feedback

Error

Control 

Signal
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Weights

 

 های داخلی و خارجی : ساختار کنترلگر فازی د تطبیقی پیشنهادی برای حلقه(3)شكل 
 

ــا پــژوهش      ــدۀ پیشــنهادی ب ــرای مقایســۀ ای هــای  ب

شـود.   اشاره می ]25[گرفته در همین زمینه، به مرجع  صورت

ــه  ]25[در مرجــع  ــک معکــوس ب ــتفاده از دینامی ــراه  اس هم

الگوریتم ژنتیک برای کنتـرل موشـک کـروز پیشـنهاد شـده      

انتگرالـی اسـتفاده    -است. در این مرجع از کنترلگر تناسـبی  

های آن ثابت اسـت و یـک بـار بـا اسـتفاده از       شده که بهره

کنترلگــر  شــوند؛ در حــالی کــه الگــوریتم ژنتیــک محاســبه مــی

های تطبیقی است و خـود   در این مقاله، دارای بهره پیشنهادی

دهـد.   را با تغییرات شرایط محیطی یا سیسـتمی تطبیـق مـی   

اســتفاده از سیســتم فــازی هوشــمند، ایــن قابلیــت را بــرای 

صـورت دائـم، بـا اسـتفاده از      آورد که بـه  کنترلگر فراهم می

ا ارائه دهد. ایـن  های تطبیقی و تنظیمی، رفتار مطلوبی ر بهره

مشهود نیست.  ]25[شده در مرجع  امر در روش کنترلی ارائه

های کنترلی بـا اسـتفاده از الگـوریتم     ضمن اینکه تعیین بهره

بـر   ژنتیک با حجم محاسباتی بالا مواجه بوده و بسـیار زمـان  

سـازی   هـایی را در راسـتای پیـاده    است و این امـر دشـواری  

 ایجاد خواهد کرد. ]25[ برخط روش پیشنهادشده در مرجع

طور که در بخش قب  گفته شد تحلیـ  و ارزیـابی    همان

سامانۀ کنترلی پیشنهادی براسـاس معیارهـای کنترلـی ماننـد     

خطای حالت دائم، فراجهش، زمان نشست و تلاش کنترلـی  

گیـرد. مزایـای طـرئ پیشـنهادی در ذیــ  در       صـورت مـی  

 .اند  شده

  و  هــا قطعیــت عــدمدقیــق  مدلســازینیازنداشــتن بــه

 ی غیرخطی برای طراحی کنترلگر؛ها کینامید

  ؛سیستمقابلیت تطبیق کنترلگر با شرایط کاری 

  بهبود ردیابی مسیر مطلوب با تطبیق کنترلگر با شرایط

 ؛سیستمکاری 

 ــیم ورودی ــامانۀ    تنظ ــتفاده از س ــا اس ــی ب ــای کنترل ه

 هوشمند فازی؛

  از بـا  امکان کنترل برخط ردیابی موشک در حین پـرو

 سامانۀ فازی ـ تطبیقی؛

 .تنظیم بهینۀ بهرۀ فیدبک 

 تنظیم بهینۀ بهرۀ فیدبک و کاربرد سیستم فازی ـ تطبیقی 

هـای طـرئ    برای کنترل سامانۀ پرواز، یکی دیگر از نـوآوری 



 27                                                        98سال دهم، شماره دوم، تابستان برق،  یدر مهندس یهوش محاسبات

شود. ایـن موضـوع قابلیـت سیسـتم      پیشنهادی محسوب می

سازی بـرخط و امکـان تطبیـق بـا شـرایط       کنترلی برای پیاده

دهـد کـه مزیـت     و محیط را نشان می سیستمیر حاکم بر متغ

 شود. عمدۀ روش پیشنهادی محسوب می

سدازی و   سدازی کنترلگدر در شدبیه    پیاده -6

 مقایسۀ نتایج

سازی از سه نوع کنترلگر اسـتفاده شـده اسـت.     در شبیه

نوع اول، کنترلگرهای تناسبی که برای هر دو حلقۀ داخلی و 

خارجی، استفاده و با ضرب یک ضـریب ثابـت در سـیگنال    

خطا )تفاض  مقادیر واقعی نسبت به مقادیر مرجـع( حاصـ    

 شوند. نوع دوم، کنترلگرهای تناسبی ـ انتگرالی که در آنها می

ترتیـب   از دو بهرۀ تناسبی و انتگرالی بـه 
pk  2وi pk k 

صورت زمـان گسسـته پیـاده     گیر به شوند. انتگرال استفاده می

 گیــر، مکانیســم  شــده و بــرای پیشــگیری از اشــباع انتگــرال

anti-windup      در نظر گرفته شـده اسـت. علامـت خطـا و

شـوند. اگـر علامـت خطـا و      با هم مقایسـه مـی  انتگرال آن 

انتگرال آن، یکسان و ورودی و خروجی تابع اشـباع نـابرابر   

باشند، اشباع ر  داده است. در این حالت ورودی صـفر بـه   

شود تا زمانی که شـروط اشـباع نقـ      گیر اعمال می انتگرال

بـرای حلقـۀ داخلـی و خـارجی      PIشوند. ساختار کنترلگر 

های کنترلی متفاوت خواهند بـود و   ط بهرهیکسان است و فق

این کنترلگر براسـاس روش زیگلـر ـ نیکلـز طراحـی شـده       

است. نوع سوم کنترلگر فازی ـ تطبیقی است که برای هر دو 

حلقۀ داخلی و خارجی از این ساختار استفاده شده است. در 

ازای  سازی برای مدل جسم پرنـده بـه   این بخش، نتایج شبیه

 .اند  و کنترلگر فازی ـ تطبیقی، ارائه شده P ،PIکنترلگر 

. اند  رسم شده (9)الی  (4)های  سازی در شک  نتایج شبیه

 ترشدن تحلی  نتایج، از تغییرات  در این تست، برای ساده

نظر شده است؛ زیرا سیستم، غیرخطی و پیچیده است  صرف

و عوام  مختلف بر هم اثر گذارند. تغییرات مقـادیر مرجـع   

  و ای است. صورت کاملا  پله به 

، مقدار مرجع یا فرمان زاویۀ حمله به رنگ (4)در شک  

ازای اسـتفاده از کنترلگـر    یۀ حمله بهآبی و مقادیر واقعی زاو

انتگرالی به رنـگ مشـکی و    -تناسبی به رنگ قرمز، تناسبی 

 شود. تطبیقی به رنگ سبز مشاهده می -فازی 

 
سازی با کنترلگرهای  : زاویۀ حملۀ موشک در شبیه(4)شكل 

 مختلف

، بـا اسـتفاده از سـاختار کنترلـی     (4)با توجه بـه شـک    

شـدت   زمان خیزش و فراجهش بـه پیشنهادی، زمان نشست، 

کاهش یافته و ردیابی فرمان با کمترین انحراف نسبت به آن 

در مقایسـه بـا کنترلگرهـای تناسـبی و تناسـبی ـ انتگرالـی،        

های کنترل کلاسیک محسوب  صورت گرفته است که سیستم

 شوند. می

ــک   ــانبی ) (5)در ش ــرش ج ــه س ــک در ، زاوی ( موش

با کنترلگرهای مختلف نمایش داده شده است. در  سازی شبیه

این شک  نیز بسیار واض  است کـه فـراجهش و نوسـانات    

کنترلگرهــای تناســبی و تناســبی ـ انتگرالــی در مقایســه بــا   

کنترلگر فازی ـ تطبیقی با ساختار پیشـنهادی، بسـیار شـایان     

در آنهـا نسـبت بـه مقـدار      توجه بوده و انحراف زاویـۀ  

گر غیرخطی بسـیار درخـور توجـه    مرجع در مقایسه با کنترل

 است.

 
سازی با  ( موشک در شبیهβ: زاویه سرش جانبی )(5)شكل 

 کنترلگرهای مختلف
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سازی  ، زاویۀ رول موشک پدافندی در شبیه(6)در شک  

با کنترلگرهای مختلف نمایش داده شده است. در این شک  

نیز واض  است که فراجهش و نوسانات کنترلگرهای تناسبی 

و تناسبی ـ انتگرالی در مقایسه با کنترلگر فازی ـ تطبیقی بـا    

ساختار پیشنهادی، بسیار شایان توجه بوده و انحراف زاویـه  

       در آنها نسبت به مقـدار مرجـع در مقایسـه بـا کنترلگـر

غیرخطی، بسیار درخور توجه است. این در حالی است کـه  

ــودن      ــمن کمترب ــنهادی ض ــی پیش ــازی ـ تطبیق ــر ف کنترلگ

تـری بـه تغییـرات سـیگنال مرجـع       فراجهش، در زمان کوتاه

 دهد که مزیت شایان توجهی است. واکنش نشان می

 
سازی با کنترلگرهای  : زاویۀ رول موشک در شبیه(6)شكل 

 مختلف

سـازی   در شـبیه  wو  u ،v، متغیرهـای  (7)در شک  

. بـا  انـد  موشک پدافندی با کنترلگرهای مختلف رسـم شـده  

توجه به شک ، ردیابی بهینۀ مسیر و کمترین تـلاش کنترلـی   

برای ردیابی تغییرات، در حالتی محقق شده کـه از کنترلگـر   

فازی ـ تطبیقی با ساختار غیرخطی پیشنهادی اسـتفاده شـده    

ترتیـب   رنگ کـه بـه   سبزو  قرمزاست. همچنین نمودارهای 

 ـ       نـد،  ا یمتعلـق بـه کنترلگرهـای تناسـبی و تناسـبی ـ انتگرال

نوسانات، فراجهش و زمان نشست بیشتری را در مقایسه بـا  

نمودار قرمز رنگ مربوط به کنترلگر فازی ـ تطبیقـی تجربـه    

 کنند. می

یابی به سرعت بالاتر در پاسـخ،   درخور ذکر است دست

های  ها با استفاده از روش ضمن کاهش نوسانات و فراجهش

 برداری ۀ آن بهرهشود و لازم کنترل خطی و کلاسیک میسر نمی

ــارت دیگــر،    ــه عب از کنترلگــر غیرخطــی مناســب اســت. ب

کننـد؛   کنترلگرهای کلاسیک، تغییرات را نسبتا  کند دنبال مـی 

هـای   دلی  مدلسـازی دینامیـک   اما کنترلگر فازی ـ تطبیقی به 

تـر واکـنش نشـان     ها در بطن خـود، سـریع   پیچیده و نامعینی

 شود. ا میدهد و زودتر به مقدار نهایی همگر می

 

سازی  موشک پدافندی در شبیه wو  u ،v: متغیرهای (7)شكل 

 با کنترلگرهای مختلف

، میزان انحراف موشک از دیدگاه متغیرهای (8)در شک  

p ،q  وr ازای کنترلگرهای مختلف، ترسیم شده است.  به

هـای   شود میـزان انحـراف سـرعت    طور که مشاهده می همان

ــه ــتفاده از کنترلگــر   rو  p ،qای  زاوی ، در صــورت اس

مقایسـه بـا   تـری در   پیشنهادی، مقدار بسیار مناسـب غیرخطی 

جز در مواردی که سیستم بـا   کلاسیک دارد و به کنترلگرهای

شود، انحـراف بزرگـی در    تغییرات سیگنال مرجع مواجه می

ــتفاده از   ــورت اس ــور و رادار، در ص ــران، الویت ــر ایل کنترلگ

 شود. غیرخطی، مشاهده نمی

ازای  بـه  rو  p ،qای  هـای زاویـه   ، سـرعت (9)در شک  

و کنترلگـر غیرخطـی    انـد  یم شـده کنترلگرهای مختلف ترس

تـری   نوسـان  پیشنهادی در بیشتر موارد رفتار همـوارتر و کـم  

 گر کلاسیک از خود نشان داده است.نسبت به دو کنترل

 
 rو  p ،q: میزان انحراف موشک از دیدگاه متغیرهای (8)شكل 

 ازای کنترلگرهای مختلف به
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ازای  به rو  p ،qای  های زاویه : تغییرات سرعت(9)شكل 

 کنترلگرهای مختلف

شـود حساسـیت و سـرعت     همانطور که مشـاهده مـی  

همگرایـی پارامترهـا بـا کنترلگـر فـازی ـ تطبیقـی بسـیار         

تر است. کنترلگرهای کلاسیک در مقایسه  و سریع تر مناسب

با کنترلگر فازی ـ تطبیقی پاسخی کندتر و همراه با تـلاش   

هـای   وضـوئ در شـک    انـد. بـه   کنترلی بیشتری ارائـه داده 

مشخص است زمان همگرایی پاسخ در صورت استفاده از 

دهنـدۀ   تر است. این مطلـب نشـان   کنترلگر غیرخطی، کوتاه

حساسیت بیشتر کنترلر فازی ـ تطبیقـی در   سرعت بالاتر و 

پاسخ به تغییرات مقدار مرجع حلقۀ بیرونی است. با توجه 

تـر مطلـوب    بودن دینامیک موشک، کنترلگر سریع به سریع

خواهد بود. کنترلر فازی ـ تطبیقی با تلاش کنترلـی کمتـر    

تر، سیسـتم را بـه    صورت سریع ها و به روی بیشتر سیگنال

 هایی خود رسانده است.وضعیت مطلوب و ن

یابی به سرعت بالاتر در پاسخ،  درخور ذکر است دست

ــراجهش  ــاهش نوســانات و ف ــتفاده از   ضــمن ک ــا اس ــا ب ه

شود و لازمـۀ   های کنترل خطی و کلاسیک میسر نمی روش

بـرداری از کنترلگـر غیرخطـی مناسـب اسـت. بـه        آن بهره

نـد  عبارت دیگر، کنترلگرهای کلاسیک، تغییرات را نسبتا  ک

 مدلسـازی دلی   ؛ اما کنترلگر فازی ـ تطبیقی به کند یمدنبال 

تـر   ها در بطن خـود، سـریع   های پیچیده و نامعینی دینامیک

دهـد و زودتـر بـه مقـدار نهـایی همگـرا        واکنش نشان می

 شود. می

منظـور مقایسـۀ عـددی نتـایج بـا نتـایج        به (1)جدول 

جـدول   تنظیم شده است. در این ]25[شده در مرجع  ارائه

هـای   کنترلگر دینامیک معکوس بـا شـبکۀ عصـبی و بهـره    

ــه تنظــیم  کمــک الگــوریتم ژنتیــک )روش الــف در  شــده ب

( با روش پیشنهادی یعنی کنترلگر غیرخطی فازی 1جدول 

( مقایسـه شـده اسـت.    1ـ تطبیقـی )روش ب در جـدول   

اســتخرا   ]25[مقــادیر مربــوط بــه روش الــف از مرجــع 

، (6)الـی   (4)هـای   ن جدول و شک . با توجه به ایاند شده

انحراف پارامترها از مقـادیری کـه بایـد ردیـابی شـود، بـا       

استفاده از کنترلر فازی ـ تطبیقی کاهش چشمگیری داشـته   

 است.

فازی د تطبیقی با شبكۀ عصبی و  گر کنترل: مقایسۀ (1)جدول 

 الگوریتم ژنتیک

 
حداکثر خطای 

 ردیابی

واریانس خطای 

 ردیابی

MSE  خطای

 ردیابی

 
روش 

 الف

روش 

 ب

روش 

 الف
 روش ب

روش 

 الف
 روش ب

α 164/0 004/0 00024/0 000017/0 0068/0 0039/0 

β 001/0 0002/0 00005/0 0000035/0 0008/0 0003/0 

φ 93/0 05/0 00006/0 00025/0 009/0 002/0 

 بندی جمع -7

در این پژوهش، چگـونگی طراحـی سیسـتم کنتـرل     

سـازی معـادلات    بررسی و چگـونگی پیـاده  جسم پرنده، 

سـازی آن   جسم پرنده در محیط سیمولینک متلب و شبیه

تـر اسـت و همـین امـر      ارائه شد. کنترلگر تطبیقی سـریع 

شـود نسـبت بـه هـر تغییـری ازجملـه نـویز و         باعث می

تر واکنش نشان دهد؛ اما به دلیـ  همـین    اغتشاش، سریع

کنـد؛   مـی  تـر حـذف   سرعت، اثرات نـامطلوب را سـریع  

بنابراین اثرات نامطلوب مدت کمتری روی سیگنال ظاهر 

شوند. کنترلگرهای کلاسیک واکـنش کنـدتری نشـان     می

دهند؛ اما در دفع اثرات نامطلوب نیـز کنـد اسـت. در     می

بیشتر موارد، تلاش کنترلی در صورت استفاده از کنترلگر 

فازی ـ تطبیقی، کمتـر از کنترلگرهـای کلاسـیک اسـت.      

بهینۀ بهرۀ فیدبک و کاربرد سیستم کنترل غیرخطی  تنظیم

فازی ـ تطبیقی برای کنترل سیستم پـرواز، نـوآوری ایـن     

 مقاله است.
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 ضمیمه -8

کاررفتده در   )توابع تعلق قواعد فدازی بده   -8-1

 کنترلگر فازی د تطبیقی(

کاررفته در کنترلگر فازی ـ تطبیقی از نوع   قواعد فازی به

توابع تعلق غیرخطـی   سوگینو است و فقط در بخش ورودی

 دارند و خروجی آنها خطی است.

 
های  سیستم)خطا( در  1توابع تعلق مربوط به ورودی شمارۀ 

 فازی کنترلگر حلقۀ بیرونی

 
)انتگرال خطا( در  2توابع تعلق مربوط به ورودی شمارۀ 

 های فازی کنترلگر حلقۀ بیرونی سیستم

 
های  سیستم)خطا( در  1توابع تعلق مربوط به ورودی شمارۀ 

 فازی کنترلگر حلقۀ درونی

 
)انتگرال خطا( در  2توابع تعلق مربوط به ورودی شمارۀ 

 های فازی کنترلگر حلقۀ بیرونی سیستم

 شده یساز هیشبمشخصات سامانۀ  -8-2

 مقدار پارامتر

 کیلوگرم 2326 جرم اولیه

 متر 654/0 قطر

 متر 83/10 طول

 نیوتن 350000 نیروی پیشرانش

 متر 57/6 موقعیت مرکز جرم

Ix 30 

Iy 3960 

Iz 3960 

 مراجع

[1] Y. H. Fan, P. P. Yan, F. Yang, Hong 

Yang Xu, “Discrete Sliding Mode 

Control For Hypersonic Cruise 

Missile”, Discrete Dynamics In 

Nature And Society, 2016. 

[2] Y. Hu, Z. Xiao, J. Li, “Missile PID 

Controller Parameter Tuning based on 

Iterative Learning Control”, 2nd 

International Conference on Signal 

Processing Systems, pp V3-689-692, 

5-7 July 2010. 

[3] C. Yuan, Y. Liu, F. Wu, C. Duan, 

“Hybrid Switched Gain-Scheduling 

Control for Missile Autopilot 

Design”, Journal of Guidance, 

Control, and Dynamics, Vol. 39, No. 

10, October 2016. 

[4] Y. Lee, Y. Kim, G. Moon, B.-E. Jun, 

“Sliding-Mode-Based Missile-

Integrated Attitude Control Schemes 

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

input1

D
e
g
re

e
 o

f 
m

e
m

b
e
rs

h
ip

in1mf1 in1mf2 in1mf3 in1mf4 in1mf5

0 2 4 6 8 10

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

service

D
e
g
re

e
 o

f 
m

e
m

b
e
rs

h
ip

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

input2

D
e
g
re

e
 o

f 
m

e
m

b
e
rs

h
ip

in2mf1 in2mf2 in2mf3 in2mf4 in2mf5

0 2 4 6 8 10

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

D
e
g
re

e
 o

f 
m

e
m

b
e
rs

h
ip



 31                                                        98سال دهم، شماره دوم، تابستان برق،  یدر مهندس یهوش محاسبات

Considering Velocity Change”, 

Journal of Guidance, Control, and 

Dynamics, Vol. 39, No. 3, January 

2016. 

[5] Chen Xianxiang, “Robust Gain-

Scheduled Autopilot Design with 

LPV Reference Model for Portable 

Missile”, 2012 IEEE Aerospace 

Conference, pp. 1-10, 3-10 March 

2012. 

[6] U. Sefastsson, “Evaluation of Missile 

Guidance and Autopilot through a 6 

DOF Simulation Model”, 2016. 

[7] D.-Y. Won, M.-J. Tahk, K.-Y. Kim, 

“Robust Gain-Scheduling Technique 

for an Agile Missile Subject to Mass 

Variation”, ICCAS 2010, pp. 2119-

2123, 27-30 October 2010. 

[8] J. Lijin, T.J.S. Jothi, “Aerodynamic 

characteristics of an Ogive-Nose 

Spinning Projectile”, Sādhanā, Vol. 

43, No. 4, April 2018. 

[9] Y. Yun, J. Guo, S. Tang, “Robust 

Smooth Sliding-Mode-Based 

Controller with Fixed-Time 

Convergence for Missiles 

Considering Aerodynamic 

Uncertainty”, International Journal of 

Aerospace Engineering, 2018. 

[10] R.E. Ak, M.R. Prasetyo, Z. Hidayat, 

“Designing an Optimal Control LQT 

for Controlling and Guidance of 

Missile”, Journal On Advanced 

Research In Electrical Engineering, 

Vol. 2, No. 1, April 2018.  

[11] C.-H. Lee, B.-E. Jun, J.-Ik Lee, 

“Connections between Linear and 

Nonlinear Missile Autopilots via 

Three-Loop Topology”, Journal of 

Guidance, Control, and Dynamics, 

Vol. 39, No. 6, January 2016. 

[12] Z. Shi, F. Wang, X.-Z. Wang, 

“Design of Missile Lateral Channel 

Controller Based on QFT”, 

International Conference on 

Computational and Information 

Sciences, pp. 917-920, 21-23 Oct. 

2011. 

[13] S. Zhu, Z. Chen, H. Zhang, Z. 

Huang, H. Zhang, "Investigations on 

The Influence of Control Devices to 

the Separation Characteristics of a 

Missile From the Internal Weapons 

Bay", Journal of Mechanical Science 

And Technology, Vol. 32, No. 5, May 

2018. 

[14] Z. Shi, W. Ma, Y. Zhang, H. Han, 

“Lateral Thrust and Aerodynamics 

Compound Control System of Missile 

based on Adaptive Fuzzy Control “, 

5th International Symposium on 

Computational Intelligence and 

Design, pp. 231-234, 28-29 Oct. 

2012. 

[15] H. Mahdianfar, E. Prempain, 

“Adaptive Augmenting Control 

Design for a Generic Longitudinal 

Missile Autopilot”, 2016 American 

Control Conference (ACC), pp. 3138-

3143, 6-8 July 2016. 

[16] O. Ognjanović, S. Maksimović, N. 

Vidanović, G. Kastratović, K. 

Maksimović, “Structural Analyses of 

Ballistic Missile Fin Configuration 

During Supersonic Flight 

Conditions”, International Journal of 

Engineering, Vol. 16, No. 1, February 

2018. 

[17] F.-K. Yeh, J.-J. Huang, C.-W. 

Huang” Integrated Design of Ballistic 

Missile Guidance and Autopilot using 

Adaptive Sliding Control with 5 DOF 

Inputs”, SICE Annual Conference, 

pp. 639-644, 13-18 September 2011. 

[18] F.-K Yeh, “Adaptive-Sliding-Mode 

Guidance Law Design for Missiles 

with Thrust Vector Control and 

Divert Control System”, IET Control 

Theory & Applications, Vol. 6, No. 4, 

March 2012. 

[19] H. Malek, M.M. Ebadzadeh, M. 

Rahmati, “Three New Fuzzy Neural 

Networks Learning Algorithms based 

on Clustering, Training Error and 

Genetic Algorithm”, Applied 



 ... یقیتطب - یبا استفاده از روش فاز یکنترل پرواز موشک پدافند ۀسامان یرخطیغ ۀکنند کنترل یطراح               32

Intelligence, Vol. 37, No. 2, 

September 2012. 

[20] B.-G. Park, H.-H. Kwon, Y.-H. 

Kim, “Composite Guidance Scheme 

for Impact Angle Control Against a 

Nonmaneuvering Moving Target”, 

Journal of Guidance, Control, and 

Dynamics, Vol. 39, No. 5, January 

2016. 

[21] C. Dongyang, L.K. Abbas, R. 

Xiaoting, W. Guoping, “Aerodynamic 

and Static Aeroelastic Computations 

of a Slender Rocket with All-

Movable Canard Surface”, 

Proceedings of the Institution of 

Mechanical Engineers, Part G: 

Journal of Aerospace Engineering, 

Vol. 232, No. 6, June 2017. 

[22] S. He, J. Wang, D. Lin, “Robust 

Missile Autopilots With Finite-Time 

Convergence”, Asian Journal of 

Control, Vol. 18, No. 3, May 2016. 

[23] B. Bangian Tabrizi, S.K. Hosseini 

Sani, “Control of Cruise STT Missile 

based on Dynamic Inversion using 

Genetic Algorithm and Neural 

Network and Virtual Boundary Layer  

Using Simulated Annealing 

Optimization”, 22nd Iranian 

Conference of Electrical Engineering, 

May 2014. 

 
                                                 

1
 Performance 

2
 Autopilot 

3
 Angle of Attack 

4
 Robust 

5
 Gain Scheduling 

6
 Inverse Dynamics 

7
 Fuzzy-Adaptive 

8
 Sideslip Angle 

9
 Aileron 

10
 Elevator 

11
 Rudder 

12
 Lift Coefficient 

13
 Drag Coefficient 

14
 Yaw Angle 

15
 Pitch Angle 

16
 Roll Angle 




