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 چکیده 

شش درجه    ی در فضا  در این گزارش یک قانون هدایت بر اساس منطق فازی

موشک    یآزاد با  مقابله  صوتبرای  است  ماوراء  شده  بر    .طراحی  طراحی 

همچنین از    و  کندیمرا ارضا  مسئله    ی رخطیغمنطق فازی نیازهای  مبنای  

استراتژی کارآمد   .کاهدیمروابط میان موشک و هدف مدسازی  یهایسخت

درجه یا شاخ به    180مقابله با زاویه    ماوراء صوتبرای درگیری با بالستیک  

است بالستیک    شاخ  هدف  از  کمتر  بسیار  پدافندی  موشک  سرعت  چراکه 

این است که موشک در راستای  .  مهاجم است بر  استراتژی تلاش  این  در 

رسیده    بالستیک  در زیر هدف  قاًیدقپس موشک باید    .سرعت هدف قرار گیرد

با   منظور  بهخود را در مسیر هدف قرار دهد.    ،درست  یریگجهتو سپس 

این    در   یی سرعت نها  ش ی و افزا  یکنترل ی، کاهش انرژمطلوب  ت یوضع  جادیا

و نهایی در دو    گیریجهتفازی در سه فاز میانی،  قانون هدایت  استراتژی  

که  تلاش می شود    ،یان یدر فاز م  صفحه عمودی و افقی طراحی شده است.

وضعیت موشک  تا    برسدگیری  فاز جهتسرعت ممکن به    نیشتریموشک با ب 

برای ورود موشک به فاز نهایی و قفل جستجوگر موشک بر روی هدف مهیا  

درست قانون هدایت بر مبنای    یطراحه  دهننشان د  ی عدد  ی هایبررسگردد.  

هستند.   فازی  قانونمنطق  د  این  انرژ  دگاهی از    ی خطامیزان    و  ی مصرف 

از این    ؛ همچنین استفادهسازدیم  فراهم را    ی بخش  تی عملکرد رضا  برخورد

را    حساسیت عملکردی مطلوبی  علاوه بر ارضای استراتژی مورد نظر،قانون  

 . دهدیمدیگر ارائه  یهایطراحنسبت به 

 ، پدافند ضد بالستیک.   ماوراء صوتهدایت فازی، هدف  دی:کلی  هایواژه
 

 مقدمه -1

برا  ن یمؤثرتر پایین  پدافند    ی راه  مقابل  با سرعت  ،  ماوراء صوت  موشکدر 

درجه است.    180موشک و هدف در حدود    ر یمس  نیب   ه یمحدود کردن زاو 

  ر یپذمانور  یهامقابله با هدف  یبرا  د یجد   یفاز  ت یقانون هدا   کی مقاله    نی در ا

برا  یبعد سه  یدر فضا  ماوراء صوت با سرعت   نها  ی ان ی فاز مدو    ی که    یی و 

 . شده استارائه

جد   یکیاساساً   کنونی چالش    یفضاها  ن یدتر یاز    ی ریدرگ  برانگیز 

  ی در داخل جو است. چراکه موشک پدافند سرعت کم  ماوراء صوت  یهاهدف

ول بس  یدارد  ن  پرسرعت   اریهدف  و  بس  زیاست  زمان عمل    م ک  ار یمحدوده 

  ماوراء صوت موشک    مقابله باجهت    یموشک دفاع  نیا   ریاست. فلسفه مس

  ی از شتاب جانب  راهبرد  نی[. ا2و1شاخ است ]بهشاخ  تقریباًبه صورت    دبرخور

 .کندیم ی ریجلوگ اد یز

قدرت    یهاسرعت  ی دارا  کیبالست  یهاموشک  دیجد   نسل و  بالاتر 

  ن یاهداف با استفاده از قوان   ن یگرفتن ا   ط یشرا   نی هستند. تحت ا  شتریمانور ب 

]  ار یبس  یکار  یمیقد   تی هدا است  به3دشوار  د [.    گونه این  کینامیعلاوه 

تا حد زموشک بر اساس  است  یرخطیغ  یادی ها  . چرا که معادلات حرکت 

  ی روهایها و ن که ممان  ی هستند، در حال  ستمیس  ممکن از  فیتوص  نی بهتر

در این  به صورت کامل    توان یجسم موشک و هدف را نم  ی رو  یکینامیرودیآ

درجه    کنندهتنظیمهمانند    تی هدا  یمختلف طراح  فنون  کرد.    انیب معادلات  

[  6شده ]اصلاح یتناسب تی [، هدا5]  حی صر تی [، هدا4] (LQR) یدوم خط

  یی و نها ی ان یفاز م نهیبه ت یهدا  سازیپیاده ی [ قبلاً برا7]  یو کنترل هندس

شده و شبکه  اصلاح  یتناسب  ت ی ، هداLQRاند. به طور خاص  شده  شنهادیپ

بالست  تی قانون هدا  یطراح  یبرا  یعصب به کار گرفته    کیبا هدف  مهاجم 

  ی در زمان واقع  یآموزش شبکه عصب  ا ی  LQRاند؛ گرچه حل مسئله  شده

معمولاً به   ی ان یفاز م ت یمعادلات هدا  کی کلاس یهاتی. در هدا ستین   ی شدن 

  نه یشیآن ب   یینها  یکه انرژ  یریبر اساس مس نهیمسئله کنترل به  کی شکل  

کنترل    سازیپیاده  . گرچه شدیم  ی شود طراح  نهیکم  ن زمان پرواز در آ  ای

دو نقطه    یسخت است چون مسئله مقدار حد  اریبس تیهدا   یان یفاز م  نهیبه

  ی . اگر شبکه به خوب دی به دست آ  یا نهیبه  ر یحل شود تا مس  دی با  یایرخطیغ

هدا  باشد،  نشده  داده  عصب  تیآموزش  غ  یشبکه  عمل    اطمینان   رقابلیدر 

 است. 

  پیچیده   ی اضی ر  یهامدلبدون متوسل شدن به    یفاز  یهاستمیس  در

  علاوه بر رفع پیچیدگی محاسبات،   و   استفاده کردآنگاه  -اگر  نیاز قوان   توانیم

حل    یمقاله برا  نی در ا  یمنطق فاز  کرد ی. رودرکحل  نیز  را    یمشکلات عمل

هدا  م  یبعدسه  ت یمسئله  نها  یان یفاز  است.    قرارگرفته  استفادهمورد    ییو 

کنترل شده موشک    ستمیس  کی  یبرا   یان یو پا  یان یم  یفازها  تی قانون هدا

قانون   این  ی شده است. هدف اصل ی هدف مانور دار طراح ک یمقابله با   ی برا

آن    ر یمتغ  طیموشک و محبین دینامیک    ی دگیچیبرآمدن از عهده پ  تی هدا

استفاده شده در    ی فاز  راهبرد.  پدافندی است  ی به عملکرد عال  دن ی رس  ی برا

به طرز فکر طراحان   نیو همچنمقاوم است  پدافندی ط یمح راتییتغمقابل 

 است.  کی نزد پیشین تی هدا
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 موشک و هدف  یکینامیمدل د -2

  2و    1همانند شکل    موشک   ی بعدمعادلات حرکت سه  ، ریمحاسبه مس  ی برا

نظر  نقطه  .شودمیگرفته    در  با معادلات    یا مدل جرم    ی معرف  ( 1)موشک 

 :شودیم

�̇�𝑚 ( الف-1) =
𝑇 cos𝛼 − 𝐷

𝑚
− 𝑔 sin 𝛾 

�̇� ( ب -1) =
(𝐿 + 𝑇 sin 𝛼) cos 𝜙

𝑚𝑣𝑚
−
𝑔 cos 𝛾

𝑣𝑚
 

�̇� ( پ -1) =
(𝐿 + 𝑇𝑠𝑖𝑛𝛼) sin𝜙 

𝑚𝑣𝑚 cos 𝛾
− 𝑔 sin 𝛾 

�̇�𝑚 ( ت -1) = 𝑣𝑚 cos 𝛾 cos𝜓 

�̇�𝑚 ( ث -1) = 𝑣𝑚 cos 𝛾 sin𝜓 

ℎ̇𝑚 ( ج-1) = 𝑣𝑚 sin 𝛾 

 

 
 موشک و هدف  بعدیسه هندسه  -1شکل

 

 
 بعدی موشکمفهوم زوایای حرکت سه -2شکل

 

  ه یحمله و زاو  ه یموشک و هدف، زاو یریبا توجه به معادلات درگ

مطرح   یو عمود ی صفحات افق  یکنترل برا یرهایرول به عنوان متغ

و به   اویو   چیپ ی ایزوا  بیرساندن موشک به ترت  هانقش آن  که شوندیم

 . شده است بینیپیشجهت نقطه برخورد 

 
 هدف  سازیمدل -3شکل

 

از    ریمس  جادیا   ی برا هدف  ر   کیحرکت    کننده توصیف  یاضی مدل 

با در نظر گرفتن چند فرض ساده کننده کمک گرفته    کیحرکت هدف بالست

به مرجع ]شودیم بازگشت  لهیوس   کی [  13. با توجه  با فرض عدم    یدر فاز 

زم در شکل    نیچرخش  ثابت  جاذبه  است  3و  شده  داده    معادلات   .نشان 

 . شودیمارائه   (2)  هرابط  درهدف حرکت 

�̇�𝑡𝑥 ( الف-2) = −
𝜌𝑣𝑡

2

2𝛽
𝑔 cos 𝛾1 sin 𝛾2 + 𝑎𝑡𝑥 

�̇�𝑡𝑦 ( ب -2) = −
𝜌𝑣𝑡

2

2𝛽
𝑔 cos 𝛾1 cos 𝛾2 + 𝑎𝑡𝑦 

�̇�𝑡𝑥 ( پ -2) = −
𝜌𝑣𝑡

2

2𝛽
𝑔 sin 𝛾1 − 𝑔 + 𝑎𝑡ℎ 

سرعت هدف هستند و   یهاسه معادله، معادلات مشتق مؤلفه  ن ی که ا

𝑎𝑡  مهاجم    یری از مانور پذ  ی شتاب نامشخص هدف هستند که ناش  یهامؤلفه

  ف یتعر   ( 3در رابطه )  𝛽  کیبالست  بی ضر  ن یو همچن  𝛾2و    𝛾1است.    ک یبالست

دهنده مساحت مرجع، وزن و  نشان  بیبه ترت  𝐶𝑡𝐷0و    𝑠𝑡   ،Wکه   شودیم

 .صفر هستند-برآ ی پسا بی ضر

𝛾1(𝑡) ( الف-3) = tan
−1

(

 −
𝑣𝑡ℎ

√𝑣𝑡𝑥
2 + 𝑣𝑡𝑦

2 + 𝑣𝑡ℎ
2

)

  

𝛾2(𝑡) ( ب -3) = tan
−1 (

𝑣𝑡𝑥
𝑣𝑡𝑦
) 

𝛽 ( پ -3) =
W

𝑠𝑡𝐶𝑡𝐷0
 

 

 شاخ به شاخ  برخورد راهبرد -3

به فاز  سرعت پایین    ی موشک پدافند  ک ی   ک ی به    یابی هدفدر زمان ورود 

این  دارد.    از ین   ماوراء صوتهدف با سرعت    ک یبا    برای مقابله مهم    راهبرد

در فاز    یدستور  یهاگنالیاز اشباع سباید توان آن را داشته باشد که    راهبرد

  و یسنار.  دنک  نهیکمنیز  را    د ینرخ چرخش خط د   و همچنین   ی ریگجلو  یی نها 

  ت ی هدا  ندیفرآ   .قابل مشاهده است  4در شکل    برخورد شاخ به شاخ   راهبرد
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  ی ان یفاز م  ی طراح  است.  یی و فاز نها  گیریجهتفاز   ، یان یبه صورت سه فاز م

ا  تی هدا با   نی به  موشک  که  است  نها  د یصورت  فاز  به  ورود  از  به    یی قبل 

به    ،شدهنییتع ش یاز پ د یبرد نقطه د ابد، ی شاخ دست بهشاخ ی بیهندسه تقر

 . شودیم فی تعر (4رابطه ) صورت 

(4 ) 𝑅𝑝 = 𝑅 + 𝑅𝑙𝑜𝑐𝑘 

جستجوگر    lockRکه   که  فاصله  محدوده)است  برد  جستجوگر  ای 

رو به قفل شدن  قادر  به خود    هدف  یموشک  وابسته  و  ثابت  دارد( که  را 

 . است موشک و هدف نی ب  یبرد نسب  Rجستجوگر است و 

ن  مورد  هدف    دنیرس  یبرا  ازی زمان  د   یاب یدست  وبه  نقطه  پ  دیبه    ش یاز 

 . زده شود نیتخم  (5رابطه )به صورت   تواندیم شده،نییتع

(5 ) 𝑡𝑔𝑜𝑝 = −
𝑅𝑝

�̇�𝑝
=

𝑅𝑝𝑅

𝑅𝑚𝑡𝑥𝑣𝑟𝑥 + 𝑅𝑚𝑡𝑦𝑣𝑟𝑦 + 𝑅𝑚𝑡ℎ𝑣𝑟ℎ
 

به ترتیب    مؤلفه ه  س   𝑅𝑚𝑡𝑥و    𝑅𝑚𝑡𝑦و    𝑅𝑚𝑡ℎو نیز    𝑣𝑟𝑥و    𝑣𝑟𝑦و    𝑣𝑟ℎکه  

، نقطه  goptبر اساس زمان  هستند.    و فاصل بین موشک و هدف   سرعت نسبی

 .زدن است  نیقابل تخم (6رابطه ) به صورت   شدهنییتع شیاز پ دید

(6 ) 
𝑥𝑓 = 𝑥𝑡 + 𝑣𝑡𝑥𝑡𝑔𝑜𝑝 

𝑦𝑓 = 𝑦𝑡 + 𝑣𝑡𝑦𝑡𝑔𝑜𝑝 

ℎ𝑓 = ℎ𝑡 + 𝑣𝑡ℎ𝑡𝑔𝑜𝑝 
  ر ی مس  هی شاخ، زاوبهبه شاخ  ک ینزدبرخورد    به هندسه   یاب یدست  ی برا

 شود.یم  نییتع( 8( و )7مورد نظر با رابطه )پرواز 

(7 ) �̂�𝑓 = tan
−1 (

ℎ𝑓 − ℎ𝑚

𝑥𝑓 − 𝑥𝑚
) 

(8 ) �̂�𝑓 = tan
−1 (

𝑦𝑓 − 𝑦𝑚

𝑥𝑓 − 𝑥𝑚
) 

   .شده استارائه   (10( و )9رابطه )به صورت    دی د خط  ه یزاو

(9 ) �̂�𝑣 = tan
−1 (

ℎ𝑡 − ℎ𝑚 + 𝑣𝑡ℎ �̃�

𝑥𝑡 − 𝑥𝑚 + 𝑣𝑡𝑥 �̃�
) 

(10 ) �̂�ℎ = tan
−1 (

𝑦𝑡 − 𝑦𝑚 + 𝑣𝑡𝑦 �̃�

𝑥𝑡 − 𝑥𝑚 + 𝑣𝑡𝑥�̃�
) 

  کنند یرا مشخص م  ی و افق  یصفحات عمود  ب یبه ترت hو    v  ی هاسی اند که

هدف    ریمس  نیتخم  یبراهمچنین    ( استفاده شده است.11و تخمین رابطه )

ف  ک یبالست از  استفاده  شده  لترهایبا  استفاده  ]  دری  اطلاعات    ، [14مرجع 

به    ی نرسیاز مرجع ا   ن یکارتز   ینرسیو سرعت موشک در دستگاه ا  ت یموقع

م افق  ی به دو صفحه عمود  ی بعدسه  ی فضا  .ندیآیدست  شده    میتقس  یو 

ا  به  هدا دو    ب،یترت  نیاست.  مستقل  تیقانون  صورت  هم  به    ی طراح  از 

 د.ونشمی

(11 ) �̃� = −
𝑅𝑙𝑜𝑐𝑘

�̇�𝑝
=

𝑅𝑙𝑜𝑐𝑘𝑅

𝑅𝑚𝑡𝑥𝑣𝑟𝑥 + 𝑅𝑚𝑡𝑦𝑣𝑟𝑦 + 𝑅𝑚𝑡ℎ𝑣𝑟ℎ
 

 

 ی صفحه عمود تیهدا -4

  نهایی   سرعت  و  سرعت موجودهای  بردار  بین  زاویه  6و    5به شکل    توجه  با

 . شوندتعریف می( 12رابطه )های عمودی و افقی به صورت در صفحه

𝛿 ̂𝑣 ( الف-12) = 𝛾𝑓 − 𝛾 
𝛿 ̂ℎ ( ب -12) = 𝜓 ̂𝑓 − �̂� 

بردار    اویه ز افقی  و خط دید  مسیربین  و  به  نیز    در صفحه عمودی 

 .شودمی( تعریف 13) رابطه صورت 

�̂�𝑣 ( الف-13) = 𝛾 − �̂�𝑣 

�̂�ℎ ( ب -13) = �̂� − �̂�ℎ 

فاز  تی هدا  یطراح هدا  یمنطق  قانون  گرفته    کی کلاس  تی از  الهام 

که   روابطشده  بهره  13و    12  مقادیر  م  یهادر  تا    شوند یمشخص ضرب 

 شوند. دی تول تی هدا یهافرمان

 

 
 شاخبهسناریو راهبرد برخورد شاخ  -4شکل

 

 
 در صفحه عمودی  𝛿و  𝜎مفهوم دو زاویه   -5شکل

 

 
 افقیدر صفحه  𝛿و  𝜎مفهوم دو زاویه   -6شکل



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 4صفحه: 

 
 

  سه بخش   شامل  و   یرخطیغبسیار    ی فاز  هدایت  ساختار محاسبات 

  این هدایت   .استو پایگاه داده  ساز    یفاز  ریغ  ،فازی  گیرتصمیمساز،    یفاز

از   یعیمحدوده وس تواندیبا زمان است که م ریبهره متغ ستمیس ینوع یفاز

عمل قوان   ات یمناطق  م  ر د  ی فاز  تی هدا  ن یرا پوشش دهد.  به فرم    ی ان یفاز 

خروجی  - ورودینمایشگر رابطه      mfکه    .شودمیگرفته  در نظر    (14رابطه ) 

سرعت نهایی است.    نسبت بهسرعت کنونی  اختلاف   𝛿𝑣سیستم فازی است. 

𝜎𝑣 کند. خط دید را مشخص می اختلاف زاویه مسیر نسبت به 

(14 ) 𝛼𝑓𝑚 = 𝑓𝑚(𝛿𝑣, 𝜎𝑣) 

در موشک  که  میانی    زمانی  فاز  و  پایان  هدفاست  فاز  یابی  به 

(homingنزدیک می )گیری جهتنیاز به یک فاز هدایت دیگر به نام فاز    شود  

بود.   فاز کمک  خواهد  این  و  در    موشکتا    کندمیقانون هدایت در  جهت 

در  جستجوگر  ،  یابیهدفتا در فاز    قرار گیردمقابل هدف  در  مکانی مناسب  

تا زمانی    نیز اشباع نگردد.  دستور شتاب  با مشکل روبرو نشود وهدف    گیریره

برای قفل جستجوگر    ازکه فاصله موشک   بر  هدف کمتر از فاصله مناسب 

از دیگر الزامات  .  خواهد بود  فعال  گیریجهتباشد، قانون هدایت  روی هدف 

های هدایت صادر شده  فرمانطراحی قانون هدایت در این فاز انتقال هموار  

نهایی  به    گیری جهتقوانین هدایت فازی در فاز    .است  از فاز میانی به فاز 

 ( است. 15صورت رابطه ) 

(15 ) 𝛼𝑓𝑠 = 𝑓𝑠𝑚(𝜎𝑣) 
 𝜎𝑣شود.  کم می  𝛿𝑣  شود، نقش موشک به فاز نهایی وارد میزمانی که  

که زاویه ظاهری  صورت است  برای طراحی قانون هدایت فاز نهایی به این  

نزدیکی   برای قانون    180بین مسیر موشک و هدف در  بگیرد.  درجه قرار 

و مشتق آن  از خط دید    زاویه اختلاف بردار مسیر هدایت فازی در فاز نهایی،  

 .شودمیفته در نظر گر (16) رت رابطه صو به  

(16 ) 𝛼𝑓𝑡 = 𝑓𝑡(𝜎𝑣 , �̇�𝑣) 

دیاگرام    7شکل   توضیح    الگوریتمبلوک  را  عمودی  هدایت  قانون 

 . مناسب بین موشک و هدف است گیریجهتفاصله   sRدهد که می

 

 
 بلوک دیاگرام الگوریتم هدایت صفحه عمودی -7شکل

 

 

 افقی صفحه  تیهدا -5

روابط   عمود  ت یهدا همچون  برا  ای ایده  ،یصفحه  صفحه    تیهدا   یمشابه 

کار    یافق استثنا  ؛  رودمیبه  گرانش  کهاینبه  داشت.    یترم  نخواهد  وجود 

  ψ  یاو  ه یزاو   ا ب هم    ϒزاویه مسیر    و   ∅رول    هزاوی   اب  α  زاویه حمله   علاوه به

زاویه    و  αزاویه حمله  آمدن دو    دست  در پایان با به  .شد.  خواهد جایگزین  

و    چ یپ  یمحورهابا  متناظر   𝑎𝑚𝑦و   𝑎𝑚𝑝 هدایتی   فرمان  های شتاب  ، ∅  رول

 .شوند یم ف یتعر  (17رابطه )به صورت   اوی

𝑎𝑚𝑝 ( الف-17) =
1

𝑚
(𝐿 + 𝑇 sin 𝛼) cos 𝜙 − 𝑔 cos 𝛾 

𝑎𝑚𝑦 ( ب -17) =
1

𝑚
(𝐿 + 𝑇 sin 𝛼) sin 𝜙 

 

 پایگاه قوانین فازی قانون هدایت -6

صفحه    تی قانون هدا  یطراح  یرو  بر تمرکز    با  یمنطق فازطراحی    ادامهدر  

 مشابه است.  یصفحه افق  ی آن برا میاست. تعم قرارگرفته  یعمود

 ی منطبق بر منطق فاز یان یفاز م ت ی: هدا یان ی( فاز م1

فاز    ی ورود  یرهایمتغ این  متغیر    𝛿𝑣و    𝜎𝑣قانون هدایت در    α  ی خروجو 

تابع عضویت تعریف  پنج  ورودی و خروجی    یرهایاز متغ  کی هر  یاست. برا

 . شوندمیمشاهده  8خواهد شد. که در شکل 

 

 
قانون هدایت فازی صفحه  هایخروجیها و توابع عضویت ورودی  -8شکل

 عمودی در فاز میانی 

 

عضو توابع  ف  بامتناظر    رهایمتغ  نیا   تی محدوده    ی کیز یمحدوده 

توابع    یواقع  اتیمحاسبات در عمل  یسازساده  ی. برااندشده  نییتع  یاتیعمل



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 5صفحه: 

 
  ت ی توابع عضو  دهیچیپ  یهاشکل  زاند. استفاده ا شده  شنهادیپ  یمثلث  تیعضو

 ندارند.   یمثلث یهانسبت به شکل یتیمز  یهمانند توابع ناقوس

سرعت ممکن به    ن یشتریکه موشک با ب   شودمیتلاش    ، یان یدر فاز م

بنابرا  گیری جهتفاز   اهم  متغیر  نی برسد.  از  به    یشتریب   تیسرعت  نسبت 

خواهد گرفت. ی در قوانین فازی قرار شتریکرده و با وزن ب  دایپمتغیر مکان 

 اند. شده ستیل  1در جدول  ،فازی ت یهدا قانون  25از  ایمجموعه
 

 عمودی در فاز میانی صفحه قوانین هدایت فازی -1جدول 
𝝈𝒗 

𝜶𝒇𝒎 
LP SP ZE SN LN 
LN LN LN LN SN LN 

𝛿𝑣 
LN SN SN SN SN SN 
SN SN ZE SP SP ZE 
SP SP SP SP LP SP 
SP LP LP LP LP LP 

 

 ی منطبق بر منطق فاز گیریجهتفاز   تی : هداگیریجهت( فاز  2

اهمیت بیشتری    اختلاف مسیر از خط دیدمیزان  ،  شودمیهرچه فاصله کمتر  

.  دهدمیقرار    تأثیرخطای برخورد در فاز نهایی را تحت  پیدا خواهد کرد و  

تا رسیدن به   𝜎𝑣و افزایش اثر   𝛿𝑣کاهش اثر وزنی   رویکرد عملی در این فاز 

میانی  موارد  . سایر  است  𝑅𝑙𝑜𝑐𝑘برد   فاز  به  نسبت  تغییر  بدون  فاز  این  در 

 هستند. 

 ی منطبق بر منطق فاز یی فاز نها تی : هدایی( فاز نها3

جستجوگر    نیا  در رو موشک  مرحله  م  یبر  قفل  داده  شودیهدف    ی هاو 

 𝜎𝑣اثر وزنی   فاز  نی. در طول ا سازدیم  ایرا مه  تی هدا  ییفاز نهابرای    یاب یرد

از   چراکه    𝛿𝑣بیشتر  نها  یخطا  کننده تعییناست  برای  .  است  یی برخورد 

و خروجی    یرهایمتغ متابع عضویت    پنجورودی  نظر گرفته  که    شودیدر 

 .  شوندیانتخاب م  9ها به صورت شکل آن تیتوابع عضو 

  ار یبس  ی فاز  یهامجموعه  دی باموقعیت  کنترل    تیحساس  شی افزا  ی برا

ی  ریپوشش کامل مانور پذ  یبرا  نی همچن  استفاده شوند.  یان یاز فاز م  ز یمتما

را    ی ترعیکه محدوده وس  شوندیدر نظر گرفته م  یکنترل طور  یرهایمتغ

  ی قانون فاز  گاه یجدول قانون مشابه پا   ک ی   دهنده ششپو  ی ان ی نسبت به فاز م

 شده است.  جادیا  2نوع  استاندارد در جدول 

 

 قوانین هدایت فازی صفحه عمودی در فاز میانی -2جدول 
�̇�𝒗 

𝜶𝒇𝒕 
LP SP ZE SN LN 
LP LP LP LP LP LN 

𝜎𝑣 
ZE ZE SP SP LP SN 
LN SN ZE SP LP ZE 
LN SN SN ZE ZE SP 
LN LN LN LN LN LP 

 

افقی   هدایت  قانون  طراحی  صفحه  نیز  فلسفه  هدایت  شبیه  کاملاً 

شود و توجه اصلی  می  جایگزین  ∅با    αعمودی است، فقط متغیر کنترلی  

در فاز  صفحه هم  این  به    است. برای متغیرهای مربوط  𝜎ℎآن کمینه کردن  

میانی و فاز نهایی توابع عضویتی همچون متغیرهای صفحه عمودی انتخاب  

افقی   صفحه  هدایت  خروجی  متغیر  که  است  این  تفاوت  تنها  است.  شده 

 . تری نسبت به هدایت صفحه عمودی داردمحدوده گسترده

 

 
قانون هدایت فازی صفحه  هایخروجیها و توابع عضویت ورودی  -9شکل

 در فاز نهایی  عمودی

 

  جه ینت  ن ی( استفاده شده تا بهتر ی)ممدان   ممینیم-ممی استنتاج ماکز  از

لحاظ محاسبات  نی ا  ممکن حاصل شود. از  و    یاستنتاج  و مؤثر است  ساده 

. دستور  خواهد بود  مناسب  یدر زمان واقع  یکنترل  یکاربردها  یبرا  نیهمچن

  ار یمع  ن ی. ا شودیمحاسبه م  ساز مرکز جرم  ی رفازیاز روش غ  تی حلقه هدا

پ  ی فاز  ریغ  یوجخر با  براکندیم  نییتع  یشتریب   یوستگیرا  خلبان    ی . 

دستور   به  که  موشک    وه یش  نیا   ،دارد  ییبالا  تیحساسهدایت  خودکار 

سا مناسب از  هدا  یساز  یرفازیغ  ی هاروش  ر یتر  قانون  ساختار    ت ی است. 

 . نشان داده شده است 10در شکل  یبر منطق فاز یمبتن

 

 
 اجزاء یک سیستم فازی -10شکل

 

 ارزیابی  -7

  . متر است 5 تی مأموررسیدن انجام به   برای یی برخورد نها  ی مجاز خطا حد

فرض    ن یاند. همچنآمده  3در جدول    یسازهیشبپدافندی  موشک    ی پارامترها

از    میکنیم بعد  موشک  تراست  بالست  ه یثان   7/ 5که  هدف  شود.    ک یصفر 

  45متفاوت    یورود  ی ایوا و ز  ه یمتر بر ثان   1800  یبا سرعت ورود  یکیتاکت



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 6صفحه: 

 
نظر گرفته شده  ی سازهیدرجه در شب  75و    60و     ی پارامترها  سایر   اند. در 

𝛽  هدف = 2440 𝑘𝑔/𝑚2    و𝐶𝑡𝐷0 = 𝑀𝑡و    1.81 = 1200 𝑘𝑔  .هستند 

 

 
 پارامترهای فیزیکی موشک -3جدول 

 پارامتر  مقدار یا رابطه 

𝑴𝒎𝒊𝒔𝒔𝒊𝒍𝒆𝟎
= 𝟔𝟎𝟎 𝒌𝒈  وزن اولیه 

𝑴𝒎𝒊𝒔𝒔𝒊𝒍𝒆𝒇
= 𝟐𝟖𝟎 𝒌𝒈  وزن نهایی 

𝑻𝒎𝒂𝒙 = 𝟏𝟎𝟎𝟔𝟑𝟎 𝑵  پیشرانش بیشینه 
𝑻𝒎𝒊𝒏 = 𝟎 𝑵  پیشرانش کمینه 

𝒔𝒎𝒊𝒔𝒔𝒊𝒍𝒆 = 𝟎. 𝟎𝟖𝟔 𝒎
 سطح مرجع 𝟐

𝑪𝑫𝟎𝒎𝒊𝒔𝒔𝒍𝒊𝒆 = 𝟎. 𝟒𝟓 − (𝟎. 𝟎𝟒/𝟑) 𝑴𝒂𝒄𝒉   ضریب پسای برآ صفر 

𝑪𝑳𝒎𝒊𝒔𝒔𝒍𝒊𝒆 = 𝟐.𝟗𝟑 + 𝟎. 𝟑𝟒𝟎𝟎𝟖 𝑴𝒂𝒄𝒉

+ 𝟎. 𝟐𝟔𝟏𝟓 𝑴𝒂𝒄𝒉𝟐

+ 𝟎. 𝟎𝟏𝟎𝟖 𝑴𝒂𝒄𝒉𝟑 

 ضریب لیفت 

𝝁 = 𝟎.  ضریب پسای القایی  𝟎𝟓𝟑

 

رادار  شودیم  فرض بالست  ،که  برد    ک یهدف  به  ورود  از  بعد    50را 

  آل ایدههمچنین عملکرد رادار و شلیک موشک    .کندیم  یی شناسا  یلومتریک

صفر    txaی شتاب محور ی برا thaو   tyaفرار هدف   یهاشتاب .شوندمیفرض 

  ی اند که به طور آمارشده  دیمارکوف مرتبه اول تول-گاوس  ندیتوسط دو فرآ

 .[3د ]هستنپنج برابر شتاب گرانش  یشتاب جانب انگرینما 

به محدوده رادار    هدفورود    هی تر شدن زاوبا بزرگ  نشان داد  توانیم

تر سرعت  بزرگ  ورود  هی . هدف با زاوابدی یکاهش م  مقابله موشک   توان پدافند  

داشت   یشتریب   یعمود زمان پس    خواهد  برا  ی مهلت    ی ریدرگ  یپدافند 

توان    نیی در ارتفاع بالا و پا  نیبا هدف کوتاه خواهد بود. همچن  آمیزموفقیت

پدافند   خواهددرگیری  چرا  کاهش  ز  یافت  ارتفاع  در  مانور    ادی که  قدرت 

پاو    ابدی یموشک کاهش م ارتفاع  برا  نیی در  پرواز  به    دن ی رس  ی زمان کل 

 .کم خواهد بود دلخواهنقطه درگیری 

هدا کنترل  و    تی عملکرد  به  دستورات  توجه  فیزیکی    هایدادهبا 

و    درجه هدف در فاز میانی  45  ورودموشک و هدف با در نظر گرفتن زاویه  

  14و    13برای صفحه عمودی و در شکل    12و    11در شکل    نهایی به ترتیب

  15و هدف در شکل  سرعت موشک  نمودار  .  اندشدهبرای صفحه افقی رسم  

شاخ    به   شاخ  ت یوضع  افتی در  توان یم  𝛿و    𝜎  ینمودارهااز    ارائه شده است. 

  ن یاند. توجه شود که در ا به دست آمده  تی با موفق  یینها  ز قبل از ورود به فا

هدا دستورات  زمان   یتیفاز  به سرعت    یتا  موشک  اجرا    2/1که  نرسد  ماخ 

 . شودینم

  ی و سخت هستند چرا که تمام خطاها  ق یمعمولاً دق  ییفاز نها   طی شرا

فاز    یاب یرد این  در  هدایت  شروع  شدهیجمت  مدتکوتاهاز  نتا ع    ج یاند. 

هدا  ی سازهیشب با  هداPNG)  کی کلاس  یتناسب  یناوبر  تی متناظر  و    ت ی ( 

تناسبی    یها. بهرهداده شده است نشان    16در شکل    ی فاز ناوبری  هدایت 

که خطاشده  میتنظ  یطور طراح  برخورد  ی اند    یعنی   ی کنون   ی فاز  یبرابر 

  ی اب ی رد  ی که خطا  د مشاهده کر  توانیم  16  . در شکلباشد  متر  7/3حدود  

تر  آهستههمچنین این هدایت و است تر  نسبتاً بزرگهدایت ناوبری تناسبی 

م  ی کنون   ی فازهدایت  از   بنابراشودیهمگرا  عملکرد    دن یرس  یبرا  نی .  به 

 . کندیمصرف م یشتریب   یکنترل ی انرژناوبری تناسبی  کسان، ی

 

 
 عملکرد هدایت فازی در فاز میانی برای صفحه عمودی  -11شکل

 

 
 عملکرد هدایت فازی در فاز نهایی برای صفحه عمودی  -12شکل

 

 
 عملکرد هدایت فازی در فاز میانی برای صفحه افقی -13شکل

 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 7صفحه: 

 

 
 عملکرد هدایت فازی در فاز نهایی برای صفحه افقی  -11شکل

 

 
 سرعت هدف و موشک  -11شکل

 

 ی ریگ جهینت -8

این   فاز  تیهدا   قانون  کیگزارش  در    ک ی   ت یهدا   یبرا  یبر اساس منطق 

بالست طراحی  شش درجه آزادی    یدر فضا  ماوراء صوت  کیموشک پدافند 

برتر، کاهش    ت یوضع  جادی منظور ابه ت،ی هدا  یطراح  دی روند جد نی شد. در ا

افزا  ی کنترل  ی انرژ نها   شی و    ک ی  شاخهبشاخ  استراتژی مقابله  در  یی سرعت 

   برخورد   یحذف خطاهابرای  شد.    یطراح  یان یدر فاز م  یفاز  ت یقانون هدا 

  جاد یا   یی در فاز نها  ی فاز  ت ی قانون هدا  ک ی نیز   هدف  دار شتابمانور  از  ناشی  

آزما  ی عدد  یهایبررس.  شد و  طراح  هاشی گسترده  که  دادند    ی نشان 

انرژ  دگاه ی از د  یشنهادیپ عملکرد    برخورد  یو خطا  یدفاعتوان    ، یمصرف 

 . سازدیم فراهمرا  یبخش ت یرضا 
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