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 چکیده

ها در حین طراحي در نظر گرفته ميتمام قیود زیرسیستم ای است کهها به گونهموشک سیستم هدایت و کنترلروش طراحي یکپارچه 

و  گرددجویي در زمان و هزینه ميصرفه، این امر موجب بهبود کارآیي. تا دقت و عملکرد کلي سیستم در فاز نهایي افزایش یابد شوند

مودلغزشي عصبي مي کنندهسازی عملکرد کنترلمقاله به تشریح روند طراحي و شبیه نیا. یافتدرنتیجه عملکرد سیستم بهبود خواهد 

در طراحي کنترل. استسازی زمان برخورد و فاصله تا هدف ایجاد شده پردازد که به منظور هدایت موشک در یک مساله دو بعدی کمینه

کنترل کننده مودلغزشي سپس به طراحي، شودطراحي مي PIDکننده یک کنترل، هادیکننده ابتدا به منظور ارزیابي کنترل کننده پیشن

کننده پیشنهادی توان نشان داد که استفاده از این کنترلها ميسازیباتوجه به شبیه. شودهای عصبي پرداخته ميعصبي با استفاده از شبکه

کاهش  PIDفاصله برخورد نهایي موشک با هدف و زمان برخورد را نسبت به کنترل کننده ، کارگیری مدل هدایت و کنترل یکپارچهو به

 . یابدمي

 های عصبيشبکه -مود لغزشي -کنترل -هدایت -موشک: کلمات کلیدی
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Abstract 
The integrated design method for a missile guidance and control system is such that all the limitations of 

the subsystems are taken into account during the design in a bid to increase the accuracy and overall 

performance of the system in the final phase. This will improve efficiency, save time and implementation 

cost, and as a result, system performance will improve. This article describes the process of designing and 

simulating the performance of the neural sliding model controller, which was created to guide the missile 

in a two-dimensional engagement in minimizing the collision time and the miss distance to the target. In 

the design of the controller, a PID is first considered to evaluate the proposed controller, followed by the 

design of the neural sliding model controller discussed using neural networks. According to the simulations, 

it can be shown that the use of this proposed controller and the application of the integrated guidance and 

control model will reduce the final miss distance and the collision time compared to the PID controller.  
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 مقدمه  -1
 یيهوا لیهمه وسا یبرا 1و کنترل ی، ناوبرتیهدا یعملکردها

توابع  نیاست. در عمل، ا ياتیحها، از جمله موشک یيو فضا

. کنندبا هم کار مي موشک کیمانور  یبرا متواليبه صورت 

 ناوبری هدایت و کنترل واز توابع  کیهر  فیتعر هب ابتدا

ها سنسورکه  یریگبا استفاده از اندازه یناوبرشود. پرداخته مي

را  بردار حالت( يعنی)موشک  يفعل تیوضعدهند، انجام مي

 ریمسموشک را برای جهت  وشتاب کند. هدایت، تعیین مي

و  يزمان فعل ی، براتیوضع ریمس ای به سمت هدفمطلوب 

جهت موشک به ، شتاب و کنترلکند. را مشخص مي ندهیآ

مانند  است مرسومدر حال حاضر کند. را ردیابي مي سمت هدف

( و بالعکس خودخلبانکاملاً جدا از کنترل ) هدایتکه  1شکل 

در  يهای فنو مقاله يدرس یهاهمه کتاب باً ی. تقرابدیتوسعه 

 . [1اند ]موضوع به آن پرداخته نیمورد ا

 
 سه حلقه اتوپایلوت نموداربلوکی -1شکل 

 

 کپارچهیو کنترل  هدایت -1-2

، مرسومسه حلقه  هدایت و کنترلخلاف ساختار بر 

 کپارچهی يچارچوب کی 2(IGC) کپارچهیو کنترل  هدایت

هم ازمستقل آنکه  یبه جا و کنترل تیاست که در آن هدا

شود. در نظر گرفته مي باشند، بصورت یکپارچه درون هم

 . نشان داده شده است 2در شکل  IGC نمودار بلوکي

 
 

 

                                                       
1 Guidance, Navigation and Control 
2 Integrated Guidance and Control 
3 Lin 
4 Yueh 
5 Game-theoretic 

 (IGC) کپارچهیو کنترل  تیهدا دیاگرامبلوک  -2شکل 

 

ستمیرسیزسازی یکپارچه ها درآن یيها تواناIGC تیمز

از  یریبا بهره گ، قصد دارد IGCو کنترل است.  تیهای هدا

ا ر موشکو کنترل، عملکرد  تیهدا یندهایفرا یکپارچه کردن

 IGCواحد  ستمیس کیدر  G&Cقرار دادن . دهد شیافزا

سازی نهیبه رایز؛ بخشدسازی آن را بهبود مينهیبه لیپتانس

 نهیتوابع هز. انجام شود میتواند به طور مستقپارامترها مي

 نسبي نزدیکعملکرد مانند سرعت  یدیکل یشامل پارامترها

و برخورد،  هی، زاودیدزوایه خط ، شدن موشک و هدف

 خودخلباندر دسترس  يکه به آسان پارامترهای بسیاری

 کردیدر دسترس هستند. در رو مینون به طور مستق، اکستندین

 شتاب ایچرخش  زانیاز م ياطلاع چیه تیمتداول، قانون هدا

 تیموقع فقطهدایت در عوض، ، ندارد را موشک به شده وارد

نمي خودخلبان، ؛ همچنینداندرا مي یریو سرعت درگ ينسب

ي موشک و نسب یریدرگ کینماتیتواند خود را بر اساس س

د. کننمي دریافتاطلاعات را  نیا رایکنند، ز میتنظ هدف

طراحي شدند تا قانون هدایت و  IGC هایستمیس بنابرین

خودخلبان، همزمان اطلاعات موقعیت نسبي هدف و شتاب 

 [. 2]وارده به موشک را دریافت کنند 

و 3نیبا ل کپارچهیو کنترل  تیهدا نهیدر زم قاتیتحق

با  IGCآنها،  1992آغاز شد. در مقاله  1988در سال 4وئهی

 يکی، 6کلوتیر[. 3] شد نیتدو 5یباز ینظر کردیاستفاده از رو

را که از معادله  يخط ریکننده غ میتنظ کی[، 4] سندگانیاز نو

. دکر لیو تحل هیتجز [5، در ]7(SDRE)وابسته به حالتریکاتي 

6 Cloutier 
7 State-Dependent Riccati Equation 
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[ و 6در ] هدایتروش سپس در جهت توسعه قانون  این

ا ب کلوتیر تی[ به کار گرفته شد. با موفق7در ] خودخلبان

[، 9در ] 2[ و پالمبو8و همکاران در ] 1، منونSDREاستفاده از 

انتخاب  IGC ستمیس کیرا به سمت  SDRE کیتکن میترم

خود را  IGCدارد، اما  يمشابه کردیرو پلومبو[، 9کردند. در ]

 ستمیس کیهمراه با  ایمعکوس پو خودخلبان کیبر اساس 

 کیمطالعه شامل  نیکند. امي یگذارهیمطلوب پا تیهدا

اندازه  یخطا یيایبا پو 3رفت و برگشت مونت کارلو شیآزما

  لیفرانسیکه معادله د ردیگمي جهیبود. او نت نانهیبواقع یریگ

تا  23 نیفاصله ب نیانگیبه طور مIGC وابسته به حالتریکاتي 

، 2004دهد. در سال از دست مي نسبت به هدف درصد را 31

و زمان  يخط ریکنترل غ کی، تکن5یو واد4دوکیمنون، سوئ

يروش خطها تکنیک نیکردند. ا سهی[ مقا10گسسته را در ]

 وابسته به ریکاتيسازی بازخورد زمان گسسته، روش معادله 

روش بازگشت به عقب گسسته زمان  کیحالت گسسته و 

توسط  یباز ینظر کردیرو کی، 2006در سال . گسسته بود

 ستمیس کی[ ارائه شد. در آن، 11در ]6ریو اولما یمنون، واد

و کنترل  تیهدا ستمیفعال شده با جرم متحرک مدل شد. س

محدود  لیفرانسید یباز کیافق محدود به عنوان  کپارچهی

در سال  نیهمچن؛ اختلالات ارائه شد نیشده توسط بدتر

در  9و تهک 8توسط هوانگ 7دبرگشت مجد کردی، رو2006

 SMCبا استفاده از  IGCنسبت به  بعدی کردی[ ارائه شد. رو12]

 با استفاده از کنترل11شنانیو بالاکر10[ توسط هارل13در ]

 2019. در سال ارائه شد 12نالیمرتبه دوم ترم يحالت لغزش

حمله همه  یيموشک به توانا نکهیا یو همکاران برا13وانگ

با  کپارچهیو کنترل  تیروش هدا ک، ی[14]ابدیجانبه دست 

اندن رس بیآس یيبهبود توانا یبراضربه محدود ارائه کرد.  هیزاو

و کنترل  تیقانون هدا ک، ی[15] به هدف، او و همکاران

 یریمقابله با مشکل رهگ یضربه برا هیزاو تیبا محدود کپارچهی

تیمقابله با محدود یبراکرد.  ياهداف مانور ناشناخته طراح

[ 16و همکاران ] 14، مايهای واقعستمیهای اشباع محرک در س

را با استفاده از کنترل  کپارچهیو کنترل  تیقانون هدا کی

                                                       
1 Menon 
2 Palumbo 
3 Monte-Carlo 
4 Sweriduk 
5 Vaddi 
6 Ohlmeyer 
7 backstepping 

کرد.  يبررس يقیتطب يو شبکه عصب مگاکنترل پسا، یسطح پو

 ایو میشل و استشل کنترل مود لغزشي را برای مدل صفحه

 يسنت یهادر روش. [17]کردند  یکپارچه به طور کامل بررسي

و کنترل به عنوان  تیهدا یهاستمیو کنترل موشک، س تیهدا

به  تیهدا ستمیس. شونديمتفاوت در نظر گرفته م ندیدو فرآ

 جادیرا ا يشده است که شتاب يطراح يرونیحلقه ب کیعنوان 

شود که مي يابیرد يحلقه داخل اتوپایلوتکند که توسط مي

 نیو سرعت ب تیدر نظر گرفتن اطلاعات موقعمعمولاً بدون 

حال، کوچکتر  نی[. با ا19، 18شود ]مي يموشک و هدف طراح

سه هند عیسر رییموشک و هدف و تغ نیب يشدن فاصله نسب

 يو حت ستمیمنجر به کاهش عملکرد س، ممکن است ينسب

 نیشود. به منظور اجتناب از ا یجداساز يشکست روش طراح

توسط محققان  کپارچهیو کنترل  تیهدا يها، طراحيکاست

 . [21] [20] استقرار گرفته  يمورد بررس

کننده مودلغزشي عصبي در این مقاله  طراحي کنترل

برای مدل هدایت و کنترل یکپارچه پیشنهاد شده است. در این 

کننده مودلغزشي طراحي شده و کنترل کننده، ابتدا کنترل

ام شده و با مودلغزشي سپس طراحي کنترل کننده عصبي انج

ه توان نشان داد کها ميسازیشود. باتوجه به شبیهترکیب مي

کارگیری مدل پیشنهادی و به کنندهاستفاده از این کنترل

توان،  فاصله برخورد نهایي موشک هدایت و کنترل یکپارچه مي

کاهش   PIDبا هدف و زمان برخورد را نسبت به کنترل کننده 

 داد. 

 

 ازی ریاضیمدلس -2
هدف شامل تلاش موشک برای  -سناریوی درگیری موشک

در حین . طریق تغییر جهت مسیر استرهگیری یک هدف از

یابي، از حسگرهای داخل موشک برای هدایت تا هدایت آشیانه

که برخورد رخ دهد. شرایط اولیه این  شودياستفاده مزماني 

نه مسیر سناریو شامل سه فرض اصلي است؛ یک: هدایت میا

موفقیت آمیز است. دو: سرعت موشک و هدف در مسیر برخورد 

نزدیک به هم است. سه: در لحظه برخورد سرعت نسبي موشک 

8 Hwang 
9 Tahk 
10 Harl 
11 Balakrishnan 
12 Terminal second-order slidng mode 
13 Wang 
14 Ma 
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هدف صفر خواهند شد. هندسه این سناریو درگیری در -

 نشان داده شده است.  3شکل

ای مناسب به کنندههدف از این مقاله طراحي کنترل

د بود. از این رو ابتدا به بیان منظور رهگیری دقیق هدف خواه

هدف که شامل تمام موضوعات مورد -مسئله درگیری موشک

سازی دقیق از جمله سینماتیک درگیری، نیاز برای مدل

دینامیک موشک، مدل هدایت و کنترل یکپارچه، استراتژی 

 شود. رهگیری و هدایت است پرداخته مي
Y

TV

T

T

T/Ar

M



M
X

MV

 
 [21]سینماتیک درگیری -3شکل

شود که در در نظر گرفته مي 3هندسه درگیری در شکل 

به موشک مشخص  آن بردار خط دید، موقعیت هدف را نسبت

ود، گیری استفاده شکند. اگر از سیستم مختصات ثابت اندازهمي

 𝑟𝑇و هدف  𝑟𝑀رابطه نسبي بین بردارهای موقعیت موشک 

 . [21]شود بصورت زیر نوشته مي

 

(1) 𝑟𝑇 = 𝑟𝑀 − 𝑟𝑇/𝑀 

( نسبت به زمان، رابطه نسبي 1گیری از رابطه )با مشتق

آیند؛ همچنین علاوه بر ها نیز بدست ميها و شتابسرعت

مختصات اصلي که بیان شد، برای ردیابي بهتر یک سیستم 

برای این سینماتیک مورد نیاز  𝜔، 𝑛، 𝑟مختصات چرخشي 

است. این سیستم مختصات روی موشک ثابت است و فرض بر 

این است که محور اصلي آن همیشه در امتداد خط دید قرار 

 𝑍، 𝑌، 𝑋 دارد؛ بنابراین این سیستم نسبت به مرجع ابنرسي ثابت

چرخد؛ در نتیجه معادلات سرعت و شتاب نسبي بصورت مي

 . [21]شوند مي( 3و  2معادلات )

(2) 𝑣𝑇 − 𝑣𝑀 = �̇��̂� + 𝑟Ω𝜔�̂� 

(3) 

𝑎𝑇 − 𝑎𝑀 = (�̈� − 𝑟Ω𝜔
2)�̂�

+ (𝑟Ω�̇� − 2�̇�Ω𝜔)�̂�

+ 𝑟Ω𝑟Ω𝜔�̂� 

Ω𝑀فاصله نسبي موشک و هدف و  𝑟در معادلات فوق  =

 �̇�  نرخ تغییرات زاویه خط دید موشک هدف است؛ همچنین

Ω�̇� [. 21]شود ( نوشته مي4صورت معادله )به 

 

(4) Ω�̇� = 
𝑣�̇�

𝑟
− 

𝑣𝑛�̇�

𝑟2
 

با ترکیب معادلات فوق و در نظر گرفتن متغیرهای حالت 

صورت به مناسب، معادلات فضای حالت سینماتیک درگیری

 . [21]شوند ( ارائه مي5معادله )

 

(5) 

[

�̇�
�̇�𝑟

�̇�
�̇�𝑛

] =  

[
 
 
 
 
 
 

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 

اغتشاش است. اگرچه این  𝜌 بردار کنترل و 𝑢بردار حالت، 

ند، اما کبه طور دقیق سینماتیک درگیری را توصیف مي معادله

 بردار کنترل کند و یکدینامیک موشک را مستقیما لحاظ نمي

طور که در سینماتیک درگیری همان. کندغیرعملي ایجاد مي

موشک برای رهگیری یک هدف در حال  نشان داده شد، یک

𝑎𝑀𝑛مانور باید شتاب
داشته باشد. برای یک موشکي که درون  

 ترین عمل برای ایجاد نیروهایجو قرار دارد، چرخش بدنه مهم
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لازم برای شتاب دادن به موشک خنثي کردن مانور هدف است؛ 

دقیق مدل  بنابراین، دینامیک موشک چرخشي باید به طور

دینامیک سیستم نمایش داده شده است که  4شود. در شکل

,𝑥در آن  𝑧  ،سیستم مختصات متصل به بدنه𝑈  محور اولیه

محور اولیه متصل به همان چارچوب مرجع   𝑋متصل به بدنه، 

شود. زاویه استفاده مي اینرسي است که در سینماتیک درگیری

گیری این ، جهت𝜃ه اوج ، و زاویγ، زاویه مسیر پرواز 𝛼حمله 

ند. در کنهای مختصات را نسبت به یکدیگر دنبال ميسیستم

 F منجر به نیروی آیرودینامیکي  𝛼 این سناریو، زاویه حمله 

نیرو به  شود. سپس اینروی بدنه در مرکز فشار موشک مي

,𝐹𝑥 ای از نیروها صورت مجموعه 𝐹𝑧 و یک گشتاور 𝑀  در مرکز

 . شودش داده ميجرم نمای

c.p.

zF

Z

F

M

xF

x

U

X







qm
M

C
q


 


0

m
M

C



 


0

z
F

C



 


0

 
 [22]دینامیک موشک -4شکل

صورت معادلات دینامیک موشک را درفضای حالت به

 . [22]شود ( در نظر گرفته مي6معادله )

(6) 

(
�̇�
�̇�

�̇�

) =

[
 
 
 
 
 

�̅�𝑆

𝑚𝑈0
𝐶𝑧𝛼 1 0

�̅�𝑆𝑙

𝐼𝑦𝑦
𝐶𝑚𝛼

�̅�𝑆𝑙2

𝐼𝑦𝑦2𝑈0
𝐶𝑚𝑞 0

0 1 0]
 
 
 
 
 

(
𝛼
𝑞
𝜃
)

+

[
 
 
 
 
�̅�𝑆

𝑚
𝐶𝑧𝛿

�̅�𝑆𝑙

𝐼𝑦𝑦
𝐶𝑚𝛿

0 ]
 
 
 
 

𝛿 

 

و   𝐶𝑧𝛿مشتقات پایداری  𝐶𝑚𝑞و   𝐶𝑚𝛼و 𝐶𝑧𝛼در معادلات فوق  

𝐶𝑚𝛿  اند. مشتقات کنترل 

مدل درگیری یکپارچه با ترکیب سینماتیک درگیری و 

شود که واسطه بین سینماتیک دینامیک موشک استخراج مي

 . [22]و دینامیک، شتاب جانبي موشک است 

(7) 𝑎𝑀,𝑧 = 
�̅�𝐴

𝑚
(𝐶𝑧𝛼𝛼 + 𝐶𝑧𝛿𝛿) 

( خواهد 8که در نتیجه معادلات این سیستم به فرم معادله )

 . [22]شد

 

(8) 

 

(

 
 
 
 

�̇�
𝑣�̇�

�̇�
𝑣�̇�

�̇�
�̇�

�̇� )

 
 
 
 

=

(

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

𝑣𝑟

𝑣𝑛
2

𝑟
+

�̅�𝑆

𝑚
𝐶𝑧𝛼𝛼 sin (𝜆 − 𝜃)

𝑣𝑛

𝑟
−𝑣𝑛𝑣𝑟

𝑟
+

�̅�𝑆

𝑚
𝐶𝑧𝛼𝛼 cos (𝜆 − 𝜃)

�̅�𝑆

𝑚𝑈0
𝐶𝑧𝛼𝛼 + 𝑞

�̅�𝑆𝑙

𝐼𝑦𝑦
𝐶𝑚𝛼𝛼 +

�̅�𝑆𝑙2

𝐼𝑦𝑦2𝑈0
𝐶𝑚𝑞𝑞

𝑞 )

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

+

(

 
 
 
 
 
 

0
0
0
0

�̅�𝑆𝑙

𝑚
𝐶𝑧𝛿

�̅�𝑆𝑙

𝐼𝑦𝑦
𝐶𝑚𝛿

0 )

 
 
 
 
 
 

𝛿

+

(

 
 
 
 

0
𝑎𝑇𝑟

0
𝑎𝑇𝑛

0
0
0 )

 
 
 
 

 

 𝑑( بیان کرد که 9توان به فرم معادله )را مي (8معادله )

 . [22]اغشتاش وارد به سیستم است 

(9) 
�̇� = 𝑎(𝑥, 𝑡) + 𝐵𝛿(𝑡) + 𝑑 

𝑦 = 𝑣𝑛 

 

 طراحی کنترل کننده -3
فاصله موشک  𝑟دهد که هدف زماني رخ مي -برخورد موشک

|𝑟|)کاهش یابد،  𝑟ℎ𝑖𝑡تا هدف به کمتر از مقدار  < 𝑟ℎ𝑖𝑡)  شرط

شود. این لازم و کارامد برای برخورد با هدف در نظر گرفته مي
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که رسد. با توجه به اینشرط در عمل کاملا منطقي به نظر مي

𝑟  در معادلات حالت در مخرج ظاهر شده است، پس شرط صفر

باشد؛ چرا که در سازی نميوبي برای شبیهشدن آن مقدار مطل

این حالت سیستم ناپایدار خواهد شد. رابطه موجود برای تغییر 

 . [22[ ]21]( است 10به صورت معادله ) 𝑟نرخ 

(10) �̇�(𝑡) = 𝑣𝑟(𝑡) 

𝑣𝑟(𝑡)−با تعریف سرعت  = 𝑣𝑐(𝑡)  به عنوان سرعت نزدیک

صفر باشد و شونده، اگر این سرعت در لحظه اول بزرگتر از 

مقدار مثبت خود را حفظ کند، این بدان معنا است که برخورد 

( قابل 11رخ خواهد داد. رابطه نرخ تغییرات به صورت معادله )

 . بیان است

(11) 
𝑣�̇�  =  𝑎𝑀𝑐𝑜𝑠(𝜆 − 𝜃)𝑀 − 𝑎𝑇. �̂�  

−  
𝑣𝑛

2

𝑟
 

 شود. ( نوشته مي12(، معادله )11سازی معادله )با ساده

(12) 𝑣�̇�  =  − 
𝑣𝑛

2

𝑟
  

با توجه به اینکه سرعت نزدیک شونده باید مثبت باشد، 

جلوگیری  𝑣𝑐باید صفر گردد تا از منفي شدن  𝑣𝑛بنابرین عبارت 

یابي به رهگیری در مدل یکپارچه فضای شود؛ بنابرین راه دست

( 13ای محاسبه گردد که شرط )بگونه 𝛿حالت این است که 

 . [22[ ]21]برقرار باشد 

(13) 𝛿: 𝑣𝑛

 
→ 0 

توان صفر کردن بنابراین هدف کنترلي را در این مسئله مي

 مولفه عمودی بردار سرعت نسبي تعریف نمود. 

 PIDکننده طراحی کنترل -3-1

عنوان یک ساختار کنترلي استاندارد در به  PID کننده کنترل

شود. عملکرد سامانه با سیک معرفي ميلانظریه کنترل ک

و ( 𝐾𝑖)بهره انتگرالي (  𝐾𝑝) مقادیر بهره تناسبيتنظیم دقیق 

یابد و با تنظیم پارامترهای فوق بهبود مي( 𝐾𝑑)بهره مشتقي 

میتوان خطای حالت دائم و نوسانات خروجي را در پاسخ به 

. به منظور ارزیابي کنترل کننده ورودی پله کنترل نمود

اده طراحي س PIDپیشنهادی این مقاله ابتدا یک کنترل کننده 

، خروجي سیستم موشک، سرعت 9شود. با توجه به معادله مي

است. این سرعت باید به مقدار صفر برسد. در نتیجه  𝑣𝑛عمودی 

 شود. تعریف مي 14خطای تعقیب بصورت معادله 

(14) 𝑒 = 0 − 𝑣𝑛 = −𝑣𝑛 

 ( است: 15به صورت معادله ) PIDصورت کلي کنترلر 

(15) 𝑢 = 𝐾𝑝𝑒 + 𝐾𝑖 ∫𝑒 𝑑𝑡 + 𝐾𝑑 (
𝑑𝑒

𝑑𝑡
) 

 

در رابطه  𝑇𝑑و  𝐾𝑝، 𝑇𝑖های  برای بدست آوردن رابطه بهره

شود. بدین منظور ابتدا از روش زیگلرنیکولز استفاده مي 15

سازی شود و در ادامه با تحلیل فرکانسي بایستي سیستم خطي

 . [24]آیدبدست مي  16از رابطه  PIDهای کنترل کننده بهره

(16) 

𝐾𝑝 = 0. 6 𝐾𝑐𝑟  

𝑇𝑑 = 0. 125 𝑃𝑐𝑟         

𝑇𝑖 = 0. 5 𝑃𝑐𝑟 

 قابل محاسبه است.  17از رابطه  𝑃𝑐𝑟و  𝐾𝑐𝑟مقادیر 

(17) 𝐾𝑐𝑟 = 𝐺𝑚        𝑃𝑐𝑟 =
2𝜋

𝑤𝑐𝑔
 

 

که در آن  فرکانسي است 𝑤𝑐𝑔حاشیه فاز و  𝐺𝑚 17در رابطه 

خواهد  -180شود و فاز سیستم حاشیه فاز اندازه گیری مي

 بود. 

 

 طراحی کنترل کننده مود لغزشی - 3-2

شود که ورودی کنترلي به ملاحظه مي 8با دقت در معادله 

شود. این معادله در ادامه اعمال مي 𝛼معادله حالت مربوط به 

 به صورت جداگانه نشان داده شده است: 

(18) �̇� =
�̅�𝑆

𝑚𝑈0
𝐶𝑧𝛼𝛼 + 𝑞 +

�̅�𝑆𝑙

𝑚
𝐶𝑧𝛿𝛿 
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عبارت ورودی کنترلي وجود  𝑣𝑛در معادله مربوط به 

در آن تاثیرگذار است؛ در نتیجه در ابتدا فرض  𝛼ندارد، ولي 

است و به   𝑣𝑛یک ورودی کنترلي مجازی برای  𝛼شود که مي

به صفر همگرا  𝑣𝑛شود تا محاسبه مي 𝛼ای مقدار مطلوب گونه

در گام قبل برای  𝛼گردد. در ادامه، از مقدار به دست آمده برای 

ن شود. به ایطراحي یک کنترلر مود لغزشي واقعي استفاده مي

به مقدار  𝛼گردد تا ای محاسبه ميبه گونه 𝛿صورت که مقدار 

مطلوب محاسبه شده در گام قبل همگرا شود. اکنون به طراحي 

𝑠𝑣𝑛پردازیم. سطح لغزش ی ميکنترلر مجاز
را به صورت معادله  

𝑣𝑛𝑑کنیم. در این معادله تعریف مي 19
=  𝑣𝑛مقدار مطلوب  0

 است. 

(19) 𝑠𝑣𝑛
= 𝑣𝑛𝑑

− 𝑣𝑛 = −𝑣𝑛 

 خواهد بود:  20به صورت معادله  19مشتق معادله 

(20) 

�̇�𝑣𝑛
= −�̇�𝑛 = −(

−𝑣𝑛𝑣𝑟

𝑟

+
�̅�𝑆

𝑚
𝐶𝑧𝛼𝛼 cos(𝜆

− 𝜃)) 

 
بخش معادل کننده مود لغزشي از دوهر کنترل

(equivalent)  و سوئیچ(switching) بخش اول شود. تشکیل مي

بخش دوم در نقش خروجي سیستم را به سطح لغزش برده و 

 بخشنماید. دهنده )و یا از بین برنده( نوسانات عمل ميکاهش

 معادل کنترلر از صفر قرار دادن مشتق سطح لغزش حاصل

 خواهیم داشت:  20شود؛ در نتیجه با صفر قرار دادن معادله مي

(21) 𝛼𝑒𝑞 =

𝑣𝑛𝑣𝑟

𝑟
�̅�𝑆

𝑚
𝐶𝑧𝛼 cos(𝜆 − 𝜃)

 

 

بخش سوئیچ به صورت تابعي از سطح لغزش تعریف 

و  (sign)توان به صورت تابع علامت شود. این قسمت را ميمي

رفتار  تعریف کرد. هر دو تابع (tanh)هایپربولیک یا تانژانت

ل شوند، ولي به دلیمشابهي دارند و در بازه یکساني تعریف مي

، استفاده از آن باعث بهبود عملکرد tanhهموار بودن تابع 

 گردد. سیستم مي

(22) 𝛼𝑠𝑤 =
𝐾1 𝑡𝑎𝑛ℎ (𝑠𝑣𝑛

)
�̅�𝑆

𝑚
𝐶𝑧𝛼 𝑐𝑜𝑠(𝜆 − 𝜃)

 

 
یک ضریب ثابت مثبت است. ورودی کنترلي  𝐾1، 22در معادله 

 آید. به دست مي 22و  21مجازی کل از جمع دو معادله 

(23) 𝛼𝑑 = 𝛼𝑒𝑞 + 𝛼𝑠𝑤 

ننده کتوانیم به روش مشابهي به طراحي کنترلاکنون مي

تعریف  24را مطابق معادله  𝑠𝛼واقعي بپردازیم. سطح لغزش 

 کنیم. مي

(24) 𝑠𝛼 = 𝛼𝑑 − 𝛼 

 
گردد. مشتق جایگزین مي 21از رابطه  𝛼𝑑، 24در معادله 

 برابر است با:  24سطح لغزش 

(25) 

�̇�𝛼 = �̇�𝑑 − �̇� = �̇�𝑑

− (
�̅�𝑆

𝑚𝑈0
𝐶𝑧𝛼𝛼 + 𝑞

+
�̅�𝑆𝑙

𝑚
𝐶𝑧𝛿𝛿) 

کننده ، قسمت معادل کنترل25با صفر قرار دادن معادله 

 واقعي به دست خواهد آمد. 

(26) 𝛿𝑒𝑞 =
�̇�𝑑 − (

�̅�𝑆

𝑚𝑈0
𝐶𝑧𝛼𝛼 + 𝑞)

(
�̅�𝑆𝑙

𝑚
𝐶𝑧𝛿)

 

 شود: محاسبه مي 27قسمت سوئیچ نیز ار معادله 

(27) 𝛿𝑠𝑤 =
𝐾2 𝑡𝑎𝑛ℎ (𝑠𝛼)

(
�̅�𝑆𝑙

𝑚
𝐶𝑧𝛿)

 

 

یک ضریب ثابت مثبت است. ورودی  𝐾2، 27در معادله 

 آید: به دست مي 27و  26کنترلي واقعي، از جمع دو معادله 

(28) 𝛿𝑠𝑚𝑐 = 𝛿𝑒𝑞 + 𝛿𝑠𝑤 
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طراحی کنترل کننده ترکیبی مودلغزشی عصبی  -3-3

 کلاسیک

کننده شبکه عصبي کلاسیک، از شبکه برای طراحي کنترل

 . [32] شوداستفاده مي RBFNN1عصبي شبکه عصبي از نوع

�̇�سیستم به فرم  = 𝑓 + 𝑏𝑢 + 𝑑 گیریم. را در نظر مي

( را طبق متغیرهای تعریف شده در قبل، 29خطای تعقیب )

 شود. بیان مي

(29)  𝑒 = 𝑣𝑛 − 𝑣𝑛𝑑
 

 

( بیان 24به صورت ) RBFNNعصبي خروجي یک شبکه

 شود: مي

(30) 𝐹𝑛𝑛(𝑧) = ∑�̂�

𝑁

𝑖=1 𝑖

𝑠𝑖(𝑧) = �̂�𝑛𝑛𝑆𝑛𝑛(𝑧) 

 

های بردار وزن �̂�𝑛𝑛 ،بردار ورودی 𝑧، 30دررابطه

𝑅𝐵𝐹𝑁𝑁  وN های شبکه عصبي هستند. تعداد گره𝑆𝑛𝑛(𝑧) 

وید ساز سیگمنیز رگرسور است که هر عضو آن از یک تابع فعال

 آید: ( به دست مي31به صورت )

(31) 
𝑠𝑖(𝑧)

= exp {−
(𝑧 − 𝜉𝑖)

𝑇(𝑧 − 𝜉𝑖)

𝜂𝑖
} , 𝑖

= 1,2, … , 𝑁 
 

به ترتیب مرکز و عرض هر تابع سیگموید  𝜂و  𝜉(، 31در )

( 32توان ورودی کنترلي را به صورت )( مي24هستند. طبق )

 بیان نمود: 

(32) 𝛿𝑛𝑛 = �̂�Φ̅𝑅 + 𝐾𝑆 
 

نیز یک  Kو  Φ̅𝑅های شبکه عصبي، وزن �̂�(، 32در )

های به آید. ورودیسازی به دست ميثابت است که از بهینه

𝑧صورت  ( به31کار رفته در رگرسور ) = [𝑒, 𝑥]𝑇  در نظر گرفته

 شوند. مي

 شود: ( تعریف مي32طبق ) Sمتغیر خطای 

                                                       
1 Radial Basis Function Neural Network 

(32) 𝑆 = 𝜆𝑒 
 

سازی نیز یک ثابت است که در بهینه 𝜆در این رابطه، 

های شبکه عصبي شود. قانون به روزرساني وزنمحاسبه مي

RBFNN ( آورده شده است: 33در ) 

(33) �̇̂� = Γ(𝑆Φ̅𝑅 − 𝛼𝐸 − 𝛽Υ) 
 

های مثبت هستند که ماتریس 𝛽و  Γ، 𝛼در این رابطه، 

یک ماتریس  𝐸چنین روند؛ همبرای آموزش شبکه به کار مي

 آید: ( به دست مي34کمکي است که از )

(34) 𝐸 = �̂�𝑃 − 𝑄 
 

( 35از معادلات دیفرانسیل ) Qو  Pهای کمکي ماتریس

 باشند: قابل محاسبه مي

 

(35) 
�̇� = −𝑙𝑃 + 𝜅Φ𝑓Φ𝑓

𝑇 ,      𝑃(0) = 0 
�̇� = −𝑙𝑄 + 𝜅τ𝑓τ𝑓

𝑇 ,        𝑄(0) = 0 
 

سازی به هایي هستند که از بهینهثابت 𝜅و  𝑙(، 35در )

 Φ̅𝑅یک رگرسور است که به روشي مشابه با  Φ𝑓آیند. دست مي

هم متغیر فیلترشده ورودی کنترلي است   τ𝑓آید. به دست مي

 شود: ( محاسبه مي36که از )

(36) �̇�𝑓 =
1

𝑘
(𝑢 − 𝜏𝑓),      𝜏𝑓(0) = 0 

 
سازی به دست یک ثابت است که از بهینه k(، 36در )

( 37(، طبق رابطه )33در ) Υخواهد آمد. در نهایت، متغیر 

 شود: محاسبه مي

(37) Υ = 𝜅�̂�Φ𝑓Φ𝑓
𝑇 + 𝜅𝜏𝑓Φ𝑓

𝑇 
 

به  𝛿𝑛𝑛با استفاده از این دسته معادلات، ورودی کنترلي 

سازی را تضمین دست خواهد آمد که اهداف کنترلي این شبیه

نشان داده  5کند. بلوک دیاگرام این روش کنترلي در شکل مي
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ازی سبخش شبیهها درسازیشده است. دقت نمایید که بهینه

 توضیح داده خواهند شد. 

 
 بلوک دیاگرام روش کنترلی شبکه عصبی -5شکل 

(، ورودی 32( و )28های )نترلي از معادلهبا ترکیب دو ورودی ک

 آید: کنترلي نهایي به دست مي

(38) δ = δsmc + 𝛿𝑛𝑛 
 

 اثبات پایداری به روش لیاپانوف -3-4

ننده ککننده از دوقسمت اثبات کنترلاثبات پایداری کنترل

کننده مودلغزشي تشکیل شده است. شبکه عصبي و کنترل

آورده شده است.  [23]اثبات پایداری شبکه عصبي در مرجع 

برای اثبات پایداری کنترل مود لغزشي سیستم هدایت و کنترل 

 شود. در نظر گرفته مي 39یکپارچه را بصورت رابطه 

 

(39) 
�̈� = 𝑓 + 𝑔. 𝑢 

𝑦 = 𝑥 
𝑒خطای تعقیب را به صورت  = 𝑥𝑑 − 𝑥 کنیم. تعریف مي

 شود. در نظر گرفته مي 40تابع لیاپانوف بصورت رابطه 

(40) 𝑉 =
1

2
𝑠2 

 است.  41سطح لغزش بصورت  sکه 

(41) 𝑠 = 𝑒 + 𝜆�̇� 

 شود. مشتق گرفته مي 42در ادامه از تابع لیاپانوف مطابق رابطه 

(42) �̇� = 𝑠�̇� = 𝑠(�̇� + 𝜆�̈�)

= 𝑠(�̇� + 𝜆(�̈�𝑑 − �̈�)) 

�̇� = 𝑠(�̇� + 𝜆(�̈�𝑑 − 𝑓 − 𝑔 𝑢)) 

 شود. تعریف مي 43بصورت رابطه  uمقدار 

(43) 𝑢 = (𝜆𝑔)−1(�̇� + 𝜆�̈�𝑑 − 𝜆𝑓 + 𝐾𝑠

+ 𝐾 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠)) 

بدست  44در مشتق تابع لیاپانوف، رابطه  uبا قرار دادن مقدار 

 آید. مي

(44) �̇� = 𝑠(−𝐾𝑠 − 𝐾 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠)) 

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

 نتیجه سیستم پایدار لیاپانوف است. 

 سازی و نتایجشبیه -4
های استفاده شده، در کنندهپس از تکمیل طراحي کنترل

های طراحي شده کنندهبخش به بررسي عملکرد کنترلاین

ن ام ایشود. پارامترهای پلنت و شرایط اولیه در تمپرداخته مي

برای  است. ضمنا  5تا 1ها یکسان و مطابق جدول سازیشبیه

تعیین  که ورودی کنترلي از حد مجازحصول اطمینان از این

نماید، یک تابع اشباع در شده در صورت مسئله تجاوز نمي

ننده کورودی پلنت قرار داده شده است تا در صورتي که کنترل

ارج از بازه مجاز عملگر تعیین مقدار ورودی کنترلي بهینه را خ

نمود، کران بالا یا پایین تابع اشباع به عنوان ورودی کنترلي به 

 پلنت اعمال شود. 

 
 [22پارامترهای موشک] -1جدول 

 پارامتر اندازه واحد

𝑘𝑔 𝑚2

𝑠
 

1000 Iyy 

kg 100 m 

 

 2جدول 

 پارامتر اندازه واحد

𝑚2 0 .7854 S 

- 0 .11 CNα
 

- 0 .01- CMα
 

- 0 .015- CMδ
 

- 0 .001- CMq
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 [22] دینامیکی فرمان کنترلی یپارامترها -3جدول 

 پارامتر اندازه واحد

deg ±40 δmax 

 

 [22موشک ] هیاول طیشرا -4جدول 

 پارامتر اندازه واحد

deg 0 α(0) 

deg 20 λ(0) 

km 4 (0)r 

m

s
 500 (0)v 

deg 10 γM(0) 

 

 [22] پارامترهای هدف -5جدول 

 پارامتر اندازه واحد

𝑚

𝑠
 100 𝑉𝑇 

𝑚

𝑠2
 19 .6*cos(t) 𝑎𝑇 

 

PIDکننده سازی عملکرد کنترلشبیه -4-1

ها که پارامترهای آن PIDکننده در این قسمت  عملکرد کنترل

اند، تنظیم شده 6توسط روش زیگلر نیکولز مطابق با جدول 

 شوند. بررسي مي

  9الي  6در شکل  PIDکننده سازی عملکرد کنترلنتایج شبیه

 نشان داده شده است. 
 

 
 PIDکنترل کننده  -فاصله نسبی موشک و هدف -6شکل

 
 PIDکنترل کننده  -سرعت نسبی موشک و هدف -7شکل

 

 
 PIDکنترل کننده  -ورودی کنترلی موشک -8شکل

 

 
 PIDکنترل کننده  -مسیر حرکت موشک و هدف -9شکل

 
دهد که در زماني حدود نشان مي 7و  6های نمودارهای شکل

رسد؛ ثانیه، سرعت نسبي موشک و هدف به صفر مي 45

 40نسبي موشک و هدف در زماني بیشتر از همچنین فاصله 

موجب   8رسد. ورودی کنترلي درنمودار شکل ثانیه به صفر مي

در ابتدای  9 شده موشک طبق  مسیرحرکت رسم شده در شکل

 PID [22]پارامترهای کنترل کننده  -6جدول 

 پارامتر اندازه

 0 .732 (𝐾𝑝) بهره تناسبي

 0 .417 (𝐾𝑖بهره انتگرالي )

 1 .669 (𝐾𝑑بهره مشتقي )
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حرکت مانوری انجام ندهد و در انتهای حرکت به سمت هدف 

شدیدی را برای برخورد به هدف انجام دهد. در کل   مانورهای

متوسط ارزیابي  PIDگفت، عملکرد کنترل کننده  توانمي

شود، چرا که زمان پرواز در این کنترل کننده زیاد است و مي

 مناسب برای پدافندهای هوایي نیست. 

 

 سازی عملکرد کنترل کننده مودلغزشی شبیه -4-2

 کننده مودلغزشي پرداختهسازی کنترلدر این قسمت به شبیه

 شود. مي

 
 SMCکنترل کننده  -فاصله نسبی موشک و هدف -10شکل

 

 SMCکنترل کننده  -سرعت نسبی موشک و هدف -11شکل
 

 

 SMCکنترل کننده  -ورودی کنترلی موشک -12شکل

 

 
کنترل کننده  -مسیر حرکت موشک و هدف -13شکل

SMC 

 

دهد که در زماني نشان مي 11و  10های نمودارهای شکل

ثانیه، سرعت نسبي قائم موشک و هدف به صفر  1کمتر از 

رسد؛ همچنین فاصله نسبي موشک و هدف در زماني حدود مي

 12رسد. ورودی کنترلي درنمودار شکل ثانیه به صفر مي 12

 13 موجب شده موشک طبق  مسیرحرکت رسم شده در شکل

متری به هدف  1800متری و برد  900ف در ارتفاع حدودبه هد

 برخورد کند. 

 

سازی عملکرد کنترل کننده ترکیبی شبیه -4-3

 مودلغزشی عصبی کلاسیک

سازی کنترل کننده مودلغزشي ترکیبي در این قسمت به شبیه

با شبکه عصبي کلاسیک پرداخته شده است. مقادیر عددی 

 نشان داده شده است.  7ول استفاده شده در این کنترلر درجد

 
متغیرهای بهینه شده با کنترل کننده شبکه  -7جدول 

 عصبی

 اندازه متغیر کنندهنوع کنترل

کنترل کننده شبکه 

 عصبي کلاسیک
𝛼 100 

- 𝛽 0.001 

- Γ 16.97 

- 𝐾 0.001 

- 𝑙 69.67 

 𝜅 100 

 𝑘 96.03 

 𝜆 0.001 

 𝜂 3.14 
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کنترل کننده مود 

 واقعيلغزشي 
𝐾1 0.001 

کنترل کننده مود 

 لغزشي مجازی
𝐾2 7.18 

 

 

 
کنترل کننده  -فاصله نسبی موشک و هدف -14شکل

SMC-NN 

 
کنترل کننده  -سرعت نسبی موشک و هدف -15شکل

SMC-NN 

 

 
 SMC-NNکنترل کننده  -ورودی کنترلی موشک -16شکل

 

 
کنترل کننده  -مسیر حرکت موشک و هدف -17شکل

SMC-NN 

 

دهد که در نشان مي 15و  14های نمودارهای شکل

ثانیه، سرعت نسبي قائم موشک و هدف  1زماني کمتر از 

رسد؛ همچنین فاصله نسبي موشک و هدف در به صفر مي

رسد. ورودی کنترلي ثانیه به صفر مي 5/8زماني حدود 

موجب شده موشک طبق  مسیرحرکت  16درنمودار شکل 

متری به  2000رد و ارتفاع تا ب 17 رسم شده در شکل

توان گفت، عملکرد کند. در کل ميهدف برخورد مي

، شودکننده مودلغزشي عصبي خوب ارزیابي ميکنترل

زمان پرواز و فاصله نهایي برخورد موشک با هدف مناسب 

 است. 

مقایسه زمان برخورد موشک و  18در ادامه در شکل 

له این مقا و ورودی کنترلي برای سه کنترل کننده هدف

 رسم شده است. 

 
هر سه کنترل  -فاصله نسبی موشک و هدف -18شکل

 کننده مقاله
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 هر سه کنترل کننده مقاله -ورودی کنترلی موشک -19شکل

 

شود که در کنترل مشاهده مي 18های در شکل

کننده مودلغزشي عصبي کمترین زمان برخورد را دارد؛ 

دهد که ورودی کنترل کننده نشان مي 19همچنین شکل 

مودلغزشي عصبي ورودی مناسب با انرژی بصرفه را وارد 

 سیستم کرده است. 

توان ها را ميسازیمقادیر کمي بدست آمده از شبیه

 بیان کرد.  8 در جدول

 
 مقادیرکمی شبیه سازی -8جدول  

نوع کنترل 

 کننده

زمان 

 پرواز)ثانیه(

برد 

 موشک)متر(

ارتفاع 

 موشک)متر(

PID 2/44 1550 1270 

SMC 1/12 1820 910 

SMC-NN 7/8 1960 1970 

 
زمان پرواز در کنترل کننده ، دهدنشان مي 8جدول 

است و برد و ارتفاع  PIDمودلغزشي عصبي به مراتب کمتر از 

های موشک با استفاده از کنترل کننده مودلغزشي برای موشک

تر است. در مقایسه کنترل کننده مود پدافندهای هوایي مناسب

توان گفتلإ در حالتي که لغزشي و مودلغزشي عصبي نیز مي

شود، زمان پرواز شبکه عصبي روی کنترل کننده اعمال مي

و ارتفاع و برد پرواز به محدوده  درصد کاهش یافته 40حدود 

 رسد. مناسبي مي

 

 

 نتیجه گیری -5

در این مقاله،  هدایت و کنترل یک موشک تعقیب کننده 

رای بزمین به هوا با استفاده از کنترل مودلغزشي عصبي 

مدل یکپارچه موشک هدف مدل دو بعدی پیشنهاد شده 

است. در ابتدا معادلات هدایت و کنترل یکپارچه موشک 

و هدف به طور کامل استخراج شد و سپس به طراحي 

ها پرداخته شد. ابتدا به منظور ارزیابي کنترل کننده

 PIDهای پیشنهادی، یک کنترل کننده کنترل کننده

صل از این کنترل کننده به علت طراحي شد. نتایج حا

زمان زیاد پرواز و قانون کنترلي نامناسب، مطلوب ارزیابي 

کننده مود لغزشي همراه با نشد. در ادامه طراحي کنترل

های انجام سازیانجام شد. باتوجه به شبیه  شبکه عصبي

توان گفت، زمان برخورد موشک و هدف برای هر شده مي

ثانیه است که زمان  10نه زیر دو کنترل کننده عصبي بهی

های پدافندهای هوایي است، قانون خوبي برای موشک

کنترلي نیز کاملا در محدوده مناسبي اعمال شده است. 

این قانون کنترلي باعث مانور موشک و قفل شدن روی 

هدف، به سمت هدف حرکت کند. در مجموع عملکرد 

کنترل کننده مودلغزشي عصبي مطلوب ارزیابي شد. 

نیز نشان دهنده  17مسیر حرکت موشک و هدف درشکل 

برخورد موشک و هدف در برد  مناسب تری در مقایسه با 

، نسبت به پدافند بوده است. چنین برد PIDکنترل کننده 

مناسبي برای پدافندها بسیار مهم است که قبل از اینکه 

هدف متخاصم بتواند نزدیک پدافند و مواضع شود و 

بیني انجام دهد، در فاصله مناسبي ل پیشمانورهای غیرقاب

 که خطا کمترین مقدار باشد، مورد اصابت قرار گیرد. 

 

 فهرست علائم -6
 علائم انگلیسی

r                                            بردار موقعیت(𝑚) 

a                                         بردار شتاب (𝑚
𝑠2⁄ ) 

A                        کینامیرودیمنطقه مرجع آ (𝑚2)   

𝛺𝜔                                         دینرخ خط د بردار   

XY                                           ينرسیمختصات ا 
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�̂��̂��̂�                                       دیمختصات خط د 

xyz                                              مختصات بدنه 

x                                                      بردارحالت 

𝛿                                بردار ورودی کنترلي   (𝑑𝑒𝑔) 

d                                             بردار اغتشاش 

F                              نیروی آیرودینامیکي (𝑁) 

M                           گشتاور وارد بربدنه (𝑁.𝑚) 

m                                                جرم (𝑘𝑔) 

�̅�                                    فشار دینامیکي(𝑝𝑎) 

l                          کینامیرودیل مرجع آطو (𝑚) 

𝛼                                      زاویه حمله (𝑑𝑒𝑔) 

 𝑞                                  نرخ زاویه فراز (𝑑𝑒𝑔) 

𝜃                                        زاویه فراز (𝑑𝑒𝑔) 

𝜆                                  زاویه خط دید (𝑑𝑒𝑔) 

𝑈                              محور اولیه متصل به بدنه 

N                              های زماني قبليتعداد گام 

𝛾𝑀                             پرواز ریمس هیزاو (𝑑𝑒𝑔) 

 زیرنویس

M                                                          موشک 
T                                                             هدف 
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