
 
 

149 

  2 شماره -12سال 

 1402پاییز و زمستان 

 نشریه علمی 

 دانش و فناوری هوا فضا

 

 

 
 
 
 
 
 

 
 

  
ان

بر
 ج

ی
راح

ط
ک 

ی ی
را

ی ب
شتگ

نبا
ع ا

رف
ی 

تیک
ستا

و ا
ی 

میک
ینا

 د
ی

ها
از

س
 

  
سه

ن 
لبا

دخ
خو

قه
حل

ی
ا
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  چکیده

شود. در  می 2ای وسیله پرنده منجر به افت عملکرد ناشی از پدیده انباشتگی حلقه سه 1وجود تابع غیرخطی اشباع عملگر در یک خودخلبان

ساز دینامیکی موجود  شود. جبران ( پیشنهاد میAW) 3ساز استاتیکی برای رفع انباشتگی ساز دینامیکی و یک جبران این مقاله، یک جبران

سیستم  4کننده های کنترل است که حالت ای طراحی شده گونه به خور از خروجی سیستم های با پس در بعضی از مراجع برای سیستم

هایی مشابه خودخلبان  کننده ساز برای کنترل شود. در این مقاله، این جبران نشده  کننده سیستم اشباع های کنترل شده نزدیک به حالت اشباع

های سیستم نیز است، توسعه داده  خور از حالت ، پساز خروجی 5خور ای وسایل پرنده که در آن فرمان کنترلی، علاوه بر پس سه حلقه

طراحی شده که خروجی   گونه ساز استاتیکی نیز با یک رویکرد جدید به این ساز دینامیکی، یک جبران منظور مقایسه با جبران است. به شده 

ساز استاتیکی بر اساس تحلیل حساسیت  برانمناسب ج  کننده، خروجی تابع اشباع را تعقیب کرده و مانع ایجاد انباشتگی شود. بهره کنترل

کنترل اعمال شده و در دو -ای وسیله پرنده آیرودینامیکی دم ساز بر روی یک خودخلبان سه حلقه دست آمده است. این دو جبران عددی به

ساز  هنده عملکرد بهتر جبراناند. نتایج نشان د سازها به لحاظ کنترلی با هم مقایسه شده شرایط پایدار و ناپایدار عملکرد این جبران

شود که  سازی سیستم هدایت، نشان داده می ساز دینامیکی در تعقیب فرمان مطلوب است. همچنین با شبیه استاتیکی در مقابل جبران

 شود.  می 6منجر به کاهش خطای برخورد AWساز  کننده با جبران استفاده از کنترل

ساز دینامیکی و استاتیکی، خودخلبان تگی، جبراناشباع ورودی، حذف انباشهای کلیدی:  واژه 

Design of dynamic and static antiwindup compensators for a three-loop autopilot 

Mahdi Nikusokhan Lame1 

1- Researcher, Aerospace industry organization, Iran. 

Abstract 

The existence of nonlinear saturation function in a three-loop autopilot of flying vehicle leads to 

performance loss due to windup phenomenon. In this paper, a dynamic compensator and a static one 

for aniwindup (AW) are proposed. The dynamic compensator available in some references for output 

feedback systems is designed so that the controller states of the saturated system are close to the 

controller states of the unsaturated system. In this paper, this compensator has been developed for 

controllers similar to the three-loop autopilots where the control command, in addition to output 

feedback, is also feedback from the plant states. In order to compare with the dynamic compensator, a 

static compensator is also designed with a new approach so that the output of the controller tracks the 

output of the saturation function and avoid the windup. The appropriate gain of the static compensator 

has been obtained based on numerical sensitivity analysis. These two compensators have been applied 

on a three-loop autopilot of a tail-control aerodynamic flying vehicle, and the performance of these 

compensators have been compared in terms of control in two stable and unstable conditions. The 

results show the better performance of the static compensator compared to the dynamic compensator in 

tracking the desired command. Also, by simulating the guidance system, it is shown that the use of the 

controller with the AW compensator leads to the reduction of miss distance.  

Keywords: input saturation, anti windup, dynamic and static compensators, autopilot. 
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 . مقدمه1

یکی از مسائل مهم در کنترل، اشباع ورودی و اثر 

آن روی عملکرد و پایداری سیستم حلقه بسته 

است. اشباع ورودی سیستم اغلب بعلت محدودیت 

عملگر یا الزامات سیستمی غیرقابل اجتناب است. 

برای حل مسئله  7کاره های تک ها، روش برای دهه

های اخیر،  دهه است. اما در کار برده شده اشباع به

محققان نتایج خوبی را در خصوص عملکرد و 

اند. دو روش  ها ارائه داده پایداری این سیستم

اصلی برای مواجهه با این مسئله وجود دارد. اولین 

اشباع   روش، روش مستقیم است که در آن،

عنوان یک قید، از ابتدا در طراحی کنترل لحاظ  به

 ]1[ثال در مراجع (. به طور م]5[تا  ]1[شود ) می

های  بندی بهره از حالت ، با روش جدول]3[تا 

کنند تا  های کنترلی تغییر می کننده، بهره کنترل

که  سیگنال کنترلی به اشباع نرسد. در صورتی

بالای   واسطه بهره ممکن است عملکرد بهتر به

کنترلی و حتی به قیمت اشباع سیگنال کنترلی 

ونه در مراجع صورت نم حاصل شود. همچنین به

بین مدل با افق  از روش کنترل پیش ]5[و  ]4[

شود تا مسئله  بینی محدود استفاده می پیش

سازی مقید تبدیل و  کنترل را به یک مسئله بهینه

صورت عددی حل کند. اشکال اصلی این  آن را به

علت محاسبات برخط  روش نیز این است که به

خصوص  سازی آن مشکل می باشد. به زیاد، پیاده

زمانی که مدل دارای عدم قطعیت باشد. از 

مشکلات دیگر این روش عدم اثبات پایداری 

سازی  باشد. روش دوم با عنوان جبران تحلیلی می

  . پدیده]6[شود  رفع انباشتگی شناخته می

هایی که در  بیشتر در سیستم  انباشتگی،

گیر وجود دارد، مطرح  کننده، جمله انتگرال کنترل

گیر در  . وجود جمله انتگرال]7[باشد  می

خاطر حذف خطای ماندگار در  کننده به ل کنتر

گیر در  باشد. وجود انتگرال حضور اغتشاش می

شود که مدام از خطای  کننده باعث می کنترل

کنترلی انتگرال گرفته شود؛ هر چند دستور 

کنترلی ممکن است در اشباع باشد. این 

دستور کنترلی گیری منجر به انباشتگی  انتگرال

سازی رفع انباشتگی،  شود. در روش جبران می

کننده اصلی بدون درنظر گرفتن تابع  کنترل

شود. سپس یک حلقه  غیرخطی اشباع طراحی می

شود  کننده اصلی طراحی می داخلی بر روی کنترل

تا اثرات مخرب این پدیده را بر روی عملکرد و 

 AWسازهای  پایداری کاهش دهد. معمولاً جبران

کننده و  خور از خطای بین خروجی کنترل با پس

 شود. ساخته می 1شکل ورودی سیستم مشابه 

 
خور از خطای ورودی و خروجی  با پس  AW. 1شکل 

  . ]7[اشباع 

به  1 شکلدر اکثر مراجع، ساختار کنترلی 

آید که تابع غیرخطی اشباع  در می Pشکل 

 Pشود و  مدل می به عنوان نامعینی در 

سیستم معادلات خطی است که دارای دو ورودی 

(. ]25[تا  ]8[صورت نمونه  و دو خروجی است )به

سیستم نامی و ها شامل ورودی بیرونی  ورودی

ورودی از سمت نامعینی است و خروجی نیز 

شونده و خروجی به سمت  شامل خروجی تنظیم

خطای  L2نرم  ]9[و  ]8[نامعینی است. در 

ردیابی است به عنوان تابع هزینه در نظر گرفته 

سازی عملکرد به یک  شده و با تبدیل مسئله بهینه

(، LMI) 8مسئله نامساوی ماتریسی خطی

استاتیک تعیین  AWساز  ی جبرانها بهره

 L2با همان تابع هزینه نرم  ]10[است. در  شده
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ساز استاتیکی و  خطای ردیابی به طراحی جبران

 LMIدینامیکی پرداخته شده است که با حل 

همین رویکرد برای حل  ]11[است. در  انجام شده

LPVیک مسئله 
 ]12[اعمال شده است. در  9

شود و  تبدیل می LMIپایداری مسئله نیز به یک 

به حل  AWسازی  در کل، مسئله طراحی جبران

شود. اما مسئله مهم این است  منجر می LMIیک 

که با تبدیل تابع غیرخطی اشباع به یک نامعینی 

سازی مقاوم،  های بهینه و با حل مسئله با روش

صورت محتاطانه  کننده طراحی شده به کنترل

ای حاصل  هینهشود و لزوماً عملکرد ب طراحی می

، از یک اشباع ]13[شود. به همین دلیل در نمی

شود که  مجازی قبل از اشباع واقعی استفاده می

استفاده  AWساز  بتوان از بهره بالاتر برای جبران

کرد تا عملکرد بهتری حاصل شود. در بین 

هایی هستند  ، روشAWسازی  های جبران روش

قید که مسئله را بر اساس خطای بین سیستم م

)با حضور اشباع( و نامقید )بدون حضور اشباع( 

 ]14[(. در مرجع ]16[تا  ]14[کنند ) تعریف می

برای دینامیک  ]15[ برای دینامیک پیوسته، در

برای دینامیک پیوسته شامل  ]16[گسسته و در 

ساز دینامیکی  تاخیر است به طراحی جبران

است.  مبتنی بر تئوری کنترل بهینه پرداخته شده

ساز برای  ر تمام این مراجع به طراحی جبراند

خور خروجی  کننده آن پس ای که کنترل مسئله

است که در آن خطای  است، پرداخته شده

کننده بین سیستم مقید و  های کنترل حالت

کننده در  شود. اگر حالت کنترل نامقید کمینه می

حالت مقید مشابه حالت نامقید باشد، انباشتگی 

. از همین رویکرد در کنترل مسائلی افتد اتفاق نمی

است  ها مقید هستند نیز استفاده شده که حالت

]17[ . 

هایی که همواره با مسئله اشباع  از سیستم

های پرنده مانند  ورودی مواجه هستند، سیستم

ها هستند. در این  ماهواره، هواپیماها و موشک

ها، انحراف سطوح کنترلی آیرودینامیکی  سیستم

یشرانش به لحاظ قیود مکانیکی و یا نازل پ

از  ]18[باشند. در مرجع  آیرودینامیکی محدود می

ساز استاتیکی برای جبران انباشتگی عملگر  جبران

است. برای تنظیم بهره  یک ماهواره استفاده شده

های کنترلی از الگوریتم  استاتیکی و دیگر بهره

سازی استفاده شده است. عملاً در این روش  بهینه

با هم  AWساز  های کنترلی و بهره جبران هبهر

شوند. اما روش مرسوم در طراحی  تعیین می

کننده  این است که ابتدا کنترل  AWساز  جبران

بدون لحاظ اشباع طراحی شده و سپس بهره 

AW 19[شود. در  با یک روشی دیگر تعیین می[ 

برای مسئله کنترل غیرخطی وضعیت از یک 

فاده شده است که ساز دینامیکی است جبران

است.  پایداری مسئله با روش لیاپانوف بررسی شده

ها نیز از  در این مرجع نیز برای تعیین بهره

برای  ]20[است. در  سازی استفاده شده شبیه

UAVکنترل یک 
از کنترل مود لغزشی و از  10

ساز استاتیکی استفاده شده است که  یک جبران

و هیچ  پایداری با لیاپانوف اثبات شده است

است. در  ها نشده ای به نحوه تعیین بهره اشاره

برای  ]11[شده در مرجع  از روش ارائه  ]21[

ساز یک هواپیما با زاویه حمله بالا  طراحی جبران

ساز  است. جبران استفاده شده LPVبا مدل 

ساز دینامیکی با دو  شده یک جبران استفاده

اده با استف ]23[و  ]22[باشد. مراجع  خروجی می

های  کننده از یک روش مشابه به طراحی کنترل

بندی شده برای یک هواپیمای ناپایدار  جدول

ای که در تمام شرایط، سیستم  اند به گونه پرداخته

به  ]24[در محدوده خطی عملگر کار کند. مرجع 

 LMIساز استاتیکی بر اساس روش  طراحی جبران
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برای سیستم دارای اشباع نرخ چرخش بالک در 

با استفاده از  ]25[ضور خلبان پرداخته است. در ح

دینامیکی  AWساز  های جبران ، بهرهLMIروش 

در حضور عدم قطعیت پارامترهای مدل تعیین 

عنوان مثال بر روی مدل یک  است و به شده

به طراحی  ]26[است. در  موشک اعمال شده

ساز استاتیکی برای یک موشک  های جبران ه بهر

 است. داخته شدهدوران پایدار پر

ساز  در این مقاله سعی شده به طراحی جبران

که  ]14[شده در مرجع  دینامیکی با روش ارائه

است، برای سیستم کنترل   یک روش بهینه

شده در مرجع  ارائه  موشک پرداخته شود. روش

ساز خطای  بر این اساس است که جبران ]14[

کننده بین سیستم مقید و  های کنترل حالت

کند. روابط ارائه شده در  د را کمینه مینامقی

، برای یک سیستم کنترلی است که ]14[مرجع 

کننده اصلی فقط از خطای  معادلات کنترل

خور خروجی(. اما  گیرند )پس خور می خروجی پس

های آیرودینامیکی که  در خودخلبان موشک

ای دارند، هم از خروجی و هم از  حلقه ساختار سه

 شکلشود ) خور گرفته می های سیستم پس حالت

خور از خروجی  (. در این ساختار علاوه بر پس2

mکه همان شتاب موشک )
a است، از نرخ )

( به منظور افزایش میرایی qچرخش بدنه )

است  خور گرفته شده باز سیستم نیز پس حلقه

. در این ساختار نرخ چرخش بدنه یکی از ]28[

کننده  های سیستم است که در کنترل حالت

 است.  خور شده پس

ساز  است روابط جبران در این مقاله سعی شده

در حالت  ]14[دینامیکی مشابه با رویکرد مرجع 

  خور خروجی و حالت کننده، پس کلی که کنترل

سئله سیستم است استخراج شده و بر روی م

سیستم کنترل موشک اعمال شود. از آنجا که در 

صورت  سازهای استاتیکی هم به مراجع از جبران

منظور مقایسه با  است، به گسترده استفاده شده

ساز  ساز دینامیکی، یک جبران عملکرد جبران

است. برای طراحی  استاتیکی نیز طراحی شده

ساز استاتیکی، یک مسئله ردیابی تعریف  جبران

کننده همواره  است که در آن خروجی کنترل شده

ورودی سیستم یا به عبارتی خروجی اشباع را 

َشود که  کند. در این حالت سعی می تعقیب می

ورودی اشباع، فراتر از خروجی اشباع نرود و به 

نوعی انباشتگی اتفاق نخواهد افتاد. محدوده 

ساز بر اساس تحلیل پایداری  جبران  مناسب بهره

منظور تعیین بهره بهینه، از  آمده است. بهدست  به

سازی  تحلیل حساسیت عددی مبتنی بر شبیه

 است.  غیرخطی استفاده شده

 

 
 .]28[ای مرسوم شتاب  حلقه . حلقه خودخلبان سه2شکل 

در بخش بعدی این مقاله، معادلات سیستم 

است. در  کنترلی در حضور اشباع ارائه شده

ساز دینامیکی و در  ، طراحی جبران3بخش

است. در  ، طراحی استاتیکی آورده شده4بخش

سازها برای سیستم کنترل  ، طراحی جبران5بخش

سازی و مقایسه عملکرد  موشک، نتایج شبیه

گیری  ، نتیجه6سازها و در نهایت در بخش جبران

 است. ارائه شده

 تعریف مسئله. 2
درنظر سیستم خطی نامتغیر با زمان زیر را 

 بگیرید: 

(1) )(sat uBxAx
pppp


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(2) )(sat uDxCy
ppp


 

pnکه 
R

p
x های سیستم دینامیکی،  حالت

un
Ru  خروجی سیستم کنترل وy  خروجی

نامیکی است. همچنین، سیستم دی
p

A ،
p

B ،
p

C 

و 
p

D های حالت، ورودی،  به ترتیب ماتریس

خروجی و انتقال مستقیم مربوط به معادلات 

شود. تابع اشباع بردار ورودی  می  سیستم نامیده

صورت   کنترلی نیز به
T

1
])sat()sat([)(sat

n
uu u نظر گرفته  در

 شود که می

(3) 
















limlim

lim

limlim

)(sat

uuu

uuu

uuu

u

i

ii

i

i

 
که 

lim
u  .مقدار اشباع سیگنال کنترلی است

، یک (2)و  (1)شده  برای سیستم تعریف

صورت زیر  کننده خطی نامتغیر با زمان به کنترل

و   درنظر بگیرید که در شرایط نامقید طراحی شده

 معلوم است:

(4) ξyyBxExAx  )(
dcpcccc


 

(5) )( yyDxFxCu 
dcpccc 

cnکه 
R

c
x کننده،  های کنترل لتحا

yn
R

d
y  خروجی سیستم وξ  خروجی

cاست. همچنین،  AWساز  جبران
A ،c

B ،c
C  و

c
D های حالت، ورودی،  به ترتیب ماتریس

مستقیم مربوط به معادلات خروجی و انتقال 

cباشد.  کننده می کنترل
E  وc

F های  نیز ماتریس

باشند. با فرض اینکه  خور از حالت سیستم می پس

ورودی سیستم دینامیکی اشباع نباشد، سیستم 

صفر  ξیک سیستم خطی بوده و در این حالت 

های  گرفته شده و تمام ماتریس درنظر

کننده  کننده در فرایند طراحی کنترل کنترل

شوند. با فرض عدم اشباع،  خطی تعیین می

صورت زیر  کننده به معادلات سیستم و کنترل

 شوند: نوشته می

(6) uBxAx
pppp


 

(7) uDxCy
ppp


 

(8) )( yyBxExAx 
dcpcccc


 

(9) )( yyDxFxCu 
dcpccc 

به معنی این است که تمام متغیرها  علامت 

دست آمده است. به  با فرض عدم اشباع ورودی به

مبین سیستم نامقید و بدون این  نوعی علامت 

علامت مبین سیستم مقید است. حال با تفاضل 

 توان نوشت: معادلات نامقید از مقید می

(10) eBuBxAx
ppppp


 

(11) eDuDxCy
pppp


 

(12) ξyBxExAx 
cpcccc

 
(13) yDxFxCu 

cpccc 

 که
p

x ،c
x ،u  وy  به ترتیب

pp
xx  ،cc

xx  ،uu  وyy   است و

uue -)sat( برای  (13)و  (12). با حل معادلات

 داریم: yو  uتعیین 

(14) 
 eDDxCDFxC

DDIu

pcppcccc

pc



 

)(

)( 1

 

(15)  
 eDDDDIDD

xCDFDDIDC

xCDDIDy

pcpcpp

ppccpcpp

ccpcp

1

1

1

)(

)()(

)(













 
و  (11)و  (10)در  (15)و  (14)با جایگذاری 

 با گرفتن تبدیل لاپلاس داریم:

(16) 

 

 
 

 eDDDDDIDB

DDDDIBB

CDFDDIBAI

CDFDDIDCBE

ΘξΘx

ppcpcpc

pcpcpp

pccpcpp

pccpcppcc

c

s

sss





















1

1

11

1

11

)(

)(

)()(

))()((

)()()(

 

 که

(17) 
 
 

cpcp

pccpcpp

pccpcppcc

cpcpcc

s

ss

CDDIB

CDFDDIBAI

CDFDDIDCBE

CDDIDBAIΘ

1

11

1

1

)(

)()(

)()((

)()(

















 



 

154 

  2 شماره -12سال 

 1402پاییز و زمستان 

 نشریه علمی 

 دانش و فناوری هوا فضا

 

 

 
 
 

 
 
 
 
 

  
ان

بر
 ج

ی
راح

ط
ک 

ی ی
را

ی ب
شتگ

نبا
ع ا

رف
ی 

تیک
ستا

و ا
ی 

میک
ینا

 د
ی

ها
از

س
 

  
سه

ن 
لبا

دخ
خو

قه
حل

ی
ا

 

 

 

 

 ساز دینامیکی طراحی جبران .3
تم در ، علت افت عملکرد سیس]14[در مرجع 

حالت اشباع ورودی، اختلاف متغیرهای حالت 

کننده بین سیستم مقید و نامقید بیان  کنترل

است. این اختلاف باعث تغییر سیگنال  شده

دنبال آن کاهش عملکرد سیستم  کنترلی و به

c  شود. بنابراین، حلقه بسته می
x عنوان  به

بع هزینه شاخص عملکرد درنظر گرفته شده و تا

2صورت  به

0
( )cJ t dt



  xاست  تعریف شده

نرم اقلیدسی است. با استفاده از قضیه  .که 

صورت  پارسوال این تابع هزینه در حوزه لاپلاس به

 شود: زیر نوشته می

(18) 





j

j
c

dss
i

J
2

)(
2

1
x

 
)، برای اینکه (16)طبق رابطه  )c s x 0 

 آید: صورت زیر بدست می به ξباشد، 

(19) 

 

 
 
 eDDDDDIDB

DDDDIBB

CDFDDIBAI

CDFDDIDCBE

ξ

ppcpcpc

pcpcpp

pccpcpp

pccpcppcc

s



















1

1

11

1

)(

)(

)()(

))()((

 

صفر  (18)بنابراین با این سیگنال، تابع هزینه 

سیگنال کنترلی بهینه است.  ξشده و بنابراین 

 صورت زیر است: به (19)تحقق فضای حالت 

 

(20) eBxAx
aaaa


 

(21) eDxCξ
aaa

 

 که

(22) 

 
ppcpcpca

pcc

pcppcca

pcpcppa

pccpcppa

DDDDDIDBD

CDF

DDIDCBEC

DDDDIBBB

CDFDDIBAA



















1

1

1

1

)(

))(

)((

)(

)()(

 

 ساز استاتیکی  طراحی جبران .4
در این بخش با رویکردی جدیدی که پیشنهاد 

 AWساز استاتیکی  شود، به طراحی جبران می

شود. در این رویکرد جدید، سیگنال  پرداخته می

شود که  ای طراحی می گونه به ξساز  جبران

)sat، سیگنال uسیگنال  )u  را تعقیب کند. در

که سیستم اشباع باشد، با  صورت، در حالتی این

)satبهuشود که  سعی می AWساز  جبران )u 

اجتناب شود. u نزدیک شود و از انباشتگی

با  uاست که وقتی سیستم اشباع نباشد،  بدیهی

sat( )u یکسان بوده و خطای ردیابی صفر و

سازی صفر نیز تولید  بنابراین فرمان جبران

صورت زیر  ساز به شود. بنابراین سیگنال جبران می

 شود: پیشنهاد می

(23) )-)sat(( uuKeKξ
aa

 
در حالت اشباع ورودی، سیستم دینامیکی 

)limsatباز شده و  حلقه ) u u  دارای مقدار ثابت

گیری از دو طرف معادله  شود. بنابراین، مشتق می

lim e u u  منجر به معادلهue   شود.  می

نیز منجر به  (5)گیری از معادله  مشتق

c c c p c  u C x F x D y شود. از آنجا که  می

limخروجی عملگر مقدار ثابت 
u  ،است

p
x  وy

تحت تاثیر مقدار ثابت  صورت حلقه باز فقط به

lim
u توان به عنوان اغتشاش  خواهد بود و می

 eمتغیر با زمان از روابط دینامیکی مربوط به 

 حذف کرد. بنابراین:

(24) cc
xCue   

cبا جایگذاری 
x و  (4)ز معادله اc

x  از معادله

و صرفنظر از بقیه متغیرهای  (24)در معادله  (5)

 داریم: عنوان اغتشاش  خروجی حلقه باز سیستم به

(25) eBKAe
a

 

1که 

c c c

A C A C  وcB C حال .

aاست تا ماتریس  کافی
K ای تعیین شود  گونه به
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دارای مقادیر ویژه با  (25)های معادلات  تا قطب

ساز رفع  قسمت حقیقی منفی باشد. وجود جبران

کننده و عملکرد  انباشتگی منجر به تغییر کنترل

aشود. باید  حلقه بسته سیستم کنترل می
K 

ای انتخاب شود که علاوه بر ارضای شرط  گونه به

پایداری منجر به عملکرد بهینه سیستم حلقه 

شود. عملکرد بهینه را  (5)و  (4)، (2)، (1)بسته 

سازی تابع هزینه  توان بر اساس بهینه می

0.5 .J  J J  تعریف کرد که

2

0
0.5 ( - )d dt



 J y yسازی،  . پارامترهای بهینه

باشد و با بدست  می (25)های معادله  مکان قطب

ها، با استفاده از روش  های بهینه قطب آمدن مکان

a، 11جایابی قطب
K آید. ست مید به 

 سازی و ارائه نتایج  شبیه. 5
و  AWساز  در زیربخش اول اثر وجود جبران

به لحاظ کنترلی در  AWسازهای  مقایسه جبران

اند. در  تعقیب یک فرمان پله با هم مقایسه شده

زیربخش دوم سیستم کنترل در سیستم هدایت 

است و عملکرد  موشک به کاربرده شده

یستم هدایت به سازهای مختلف در س جبران

 اند. لحاظ خطای برخورد با هم مقایسه شده

 عملکرد کنترلی.5-1

-در سیستم کنترل یک موشک آیرودینامیک

ای بهره  حلقه کنترل که از یک خودخلبان سه

 :]28[برد، داریم  می

(26) mcp
ayuq   T][x 

(27)  

 
  0,0,

0,,0

,0

,
1


























crcIac

Icrcc

mpmp

p

q

p

kwk

wk

vZvZ

Z

M

Z

MM

DFB

ECA

DC

BA











 
mکه 

v  ،سرعت موشک ،زاویه حملهc
 

mنرخ چرخش بدنه، qفرمان انحراف بالک، 
a 

شتاب جانبی موشک، 
ZZ ضرایب  ,

، 12آیرودینامیکی نیروی برآ
MMM

q
ضرایب  ,,

arIآیرودینامیکی گشتاور پیچشی و 
kk ,, 

باشد. عملگر نیز  های سیستم کنترل می بهره

 شده است:  مدل 2صورت یک تابع تبدیل مرتبه  به

(28)  
actactcact

2))(sat(2  
انحراف بالک است. برای طراحی  که 

های  ساز دینامیکی کافی است ماتریس جبران

صورت  قرار گیرد. در این (22)در رابطه  (27)

 داریم:

(29) 
 

mIaa

mamraIa

a

r

rq

a

vZk

vZkZvkk

Z

M

ZZk

MMkM












































D

C

BA

1

,
1

 
سازی استاتیکی نیز  برای طراحی جبران

0, r ak K A Bاست که  . برای پایداری کافی

0
ar

Kk( بنابراین بر اساس قطب مطلوب . )

raساز به صورت  بهره جبران
kK /  تعیین

رواز و مشخصات سناریوی پ 1شَود. در جدول  می

ضرایب  2مشخصات عملگر و در جدول 

مسئله  2آیرودینامیکی و کنترلی موشک در 

 است. پایدار و ناپایدار ارائه شده

 . مشخصات سناریو و عملگر1جدول 

 پارامتر
ارتفاع 

 )متر(
سرعت 

 )متربرثانیه(

فرکانس 

عملگر 
 ثانیه( بر )رادیان

میرایی 

 عملگر

اشباع بالک 

 )درجه(

 20 0.7 150 900 3000 مقدار

 . پارامترهای آیرودینامیکی و کنترلی2جدول 

 )ناپایدار( 2حالت  )پایدار(1حالت  پارامتر


M

 
274.6- 30 

q
M

 
28.6- 28.6- 


M

 
196.9- 196.9- 


Z

 
1.7- 0.92- 


Z

 
0.17- 0.17- 

I


 
41.3 39.4 

a
k

 
6 6.7 

r
k 0.35 0.37 
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بدیهی است که کمترین خطای ردیابی در 

شود. اما  قطب حلقه بسته بهینه حاصل می

داد که افزایش قطب حلقه بسته از   توان نشان می

منجر به بهبود قابل  یک مقدار مشخصی به بالا

 3 شکلتوجهی در خطای ردیابی نخواهد شد. در 

  نمودار خطای ردیابی سیستم مقید به ازای قطب

ساز استاتیکی ترسیم  ( در جبرانبسته ) حلقه

های  دهد که قطب است. این شکل نشان می شده

خطای بالایی داشته و بعد از این  400 کمتر از

عدد با شیب خیلی کمی، خطا کاهش پیدا 

و معادل آن طبق  400کند. بنابراین قطب  می

raرابطه 
kK /1070ساز عدد  ، بهره جبران 

پاسخ پله  9شکل تا  4 شکلاست. در  انتخاب شده

کننده و ورودی سیستم  سیستم و خروجی کنترل

)خروجی عملگر( به ازای دو مسئله پایدار 

(، نشان داده 2( و مسئله ناپایدار )مسئله 1)مسئله

و  4شکل است. نتایج عملکردی بر اساس دو  شده

است.  شده  نشان داده 4و  3نیز در جداول  7 شکل

در حالت نامقید عملکرد در دو حالت پایدار و 

ناپایدار تقریباً مشابه هم بوده و هم به لحاظ زمان 

باشد.  خیز، نشست و درصد فراجهش مناسب می

 AWکه  شود، در حالتی همانطور که مشاهده می

انباشتگی خروجی   علت پدیده به وجود ندارد،

گیر، فرمان کنترلی بطور مداوم زیاد و  انتگرال

تری برده و بنابراین دستور  کاهش آن زمان زیاد

باشد و  کنترلی مدت زمان زیادتری در اشباع می

این منجر به افزایش فراجهش در تعقیب فرمان 

شود. این درصد فراجهش در حالت ناپایدار  می

پایدار است. بعد از خروج از حالت  بیشتر از حالت

 9 شکلشود.  درستی تعقیب می اشباع، فرمان به

ساز در مسئله  دهد که بدون جبران نیز نشان می

بار به اشباع رفته  2ناپایدار، خروجی عملگر 

بار به اشباع  1(، 6شکل ولیکن در مسئله پایدار )

دهنده   تواند نشان رفته است. این نتیجه نیز می

در مسئله  AWساز  اهمیت بیشتر طراحی جبران

ساز استاتیکی مشابه حالت  ناپایدار باشد. در جبران

نامقید عملکرد شرایط پایدار و ناپایدار تقریباً 

مان ساز تقریباً ز باشد. در این جبران مشابه هم می

باشد. در این  نشست معادل حالت نامقید می

ساز اگرچه درصد فراجهش نسبت به حالت  جبران

نامقید کمتر است ولیکن زمان خیز آن بیشتر 

رغم اینکه  ساز دینامیکی علی است. در جبران

کمترین درصد جهش را در بین نتایج دارد، دارای 

باشد. همچنین عملکرد  بیشترین زمان نشست می

برای دو شرایط پایدار و ناپایدار متفاوت  کنترلی

های  است. با توجه به یکسان بودن حالت

ساز دینامیکی، همانطور که  کننده در جبران کنترل

شود، فرمان  مشاهده می 8 شکلو  5 شکلدر 

تر به فرمان انحراف بالک در  نزدیکانحراف بالک 

حالت نامقید است. این نتیجه حاکی از آن است 

که بالک از اشباع خارج  که انحراف بالک زمانی

شود تقریباً باید مشابه حالت نامقید باشد. یک  می

دست  به 9 شکلو  6 شکلای در  چنین نتیجه

 7 شکلو  4 شکلاست. نکته دیگری که در  آمده

توان مشاهده کرد این است که تقریباً تغییرات  می

ساز دینامیکی مشابه حالت  شتاب موشک با جبران

فقط بین این دو پاسخ یک خطایی نامقید است و 

یابد. این  وجود دارد که به مرور زمان کاهش می

گونه توضیح داد که در  توان این پدیده را نیز می

ساز دینامیکی وقتی که دستور کنترلی از  جبران

0eشود ) اشباع خارج می  بعلت معادلات ،)

(، (21)و  (20)ساز )معادلات  دینامیکی این جبران

ξ  مخالف صفر بوده و لیکن به مرور زمان بعلت

پایداری مجانبی این معادلات به سمت صفر میل 

توان گفت که بعد از خروج  کند. بنابراین، می می

از اشباع، دستور کنترلی با یک دستور کنترلی 
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اغتشاش متغیر با زمان میرا جمع شده و دستور 

سازد. همین سیگنال اغتشاشی نیز  کنترلی را می

کننده در تعقیب  منجر با کاهش سرعت کنترل

 شود. دستور شتاب می

 . عملکرد کنترلی در شرایط پایدار3جدول 

 نامقید پارامتر
مقید 

بدون 
AW 

مقید با 
AW 
 یاستاتیک

مقید با 
AW 

 دینامیکی

 0.11 0.12 0.13 0.09 زمان خیز )ثانیه(

 1.1 0.4 0.5 0.35 زمان نشست )ثانیه(

 10 15 60 33 درصد فراجهش

 

 . عملکرد کنترلی در شرایط ناپایدار4جدول 

 نامقید پارامتر
مقید 

بدون 
AW 

مقید با 
AW 

 استاتیکی

مقید با 
AW 

 دینامیکی

 0.13 0.14 0.16 0.1 زمان خیز )ثانیه(

 4.5 0.6 0.7 0.55 زمان نشست )ثانیه(

 2 16 73 27 درصد فراجهش

 

سازی  دهد که معیار بهینه نتایج نشان می

کننده بین سیستم مقید  های کنترل اختلاف حالت

ساز رفع  و نامقید معیار خوبی برای طراحی جبران

 ]27[ای در مرجع  انباشتگی نیست. چنین مسئله

که همین مسئله مورد تردید  است نیز مطرح شده

، یکی از اشکالات ]27[قرار گرفته است. مرجع 

است که این  را این دانسته ]14[شده در  روش ارائه

خور  های پس کننده روش فقط برای کنترل

خروجی است. این مشکل در مقاله حاضر برطرف 

ساز دینامیکی در حالت کلی که  شده و جبران

حالت کنترلی و  خور خروجی، کننده پس کنترل

 است. است، ارائه شده  حالت سیستم

. تحلیل حساسیت خطای ردیابی به مکان قطب 3شکل 

 بسته. حلقه

 

 
 (.1. تعقیب دستور شتاب )مسئله 4شکل 

 

 
 (.1. فرمان انحراف بالک )مسئله 5شکل 
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 (.1. انحراف بالک عملگر )مسئله 6شکل 

 
 (.2. تعقیب دستور شتاب )مسئله 7شکل 

 
 (. 2. فرمان انحراف بالک )مسئله 8شکل 

 
 (.  2. انحراف بالک عملگر )مسئله 9شکل 

 عملکرد هدایتی.5-2

یاب رادیویی درنظر  تم هدایت آشیانهیک سیس

است که در آن اطلاعات مربوط به  گرفته شده

.  ]28[  شود دید با یک جستجوگر تامین می خط

گیر با یک فیلتر  صورت یک مشتق جستجوگر به

. دینامیک خودخلبان  است مرتبه اول مدل شده

معادلات   باشد. می 2شکل نیز بر اساس مدل 

 صورت زیر است:  سینماتیکی پرواز به

(30) 

0
,)(

)0(,0)0(

tmtmmttm

mtmtm

mttm

xxvvx

HEvyy

aay













 
که 

tm
x  و

tm
y  فاصله طولی و جانبی موشک

  به هدف،
t

v  ،سرعت هدفHE روی  خطای نشانه

، 13اولیه
0tm

x  فاصله طولی اولیه موشک نسبت به

هدف و 
t

a صورت زیر  شتاب هدف است که به

 است: مدل شده

(31) 









elsemax

max

t

stmt

t
a

xxa
a

 
maxکه 

t
a  بیشترین شتاب هدف و

s
x ای  فاصله

دهد. شتاب  است که شتاب هدف تغییر علامت می

فرمان نیز از قانون هدایت ناوبری تناسبی 

 شود: صورت زیر محاسبه می به

(32) )1/(  sNva
cc

 
که 

c
v شوندگی موشک به هدف  سرعت نزدیک

(
mtc

vvv ،)N   ،ضریب ناوبری تناسبی 

نرخ چرخش خط دید  ثابت زمانی جستجوگر و 

 10شکل است. بلوک دیاگرام سیستم هدایت در 

 است. نشان داده شده

 
 . نمودار بلوکی سیستم هدایت.   10شکل 

 

در ارزیابی سیستم هدایت، یکی از پارامترهای 
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مهم، خطای برخورد است. خطای برخورد مقدار 

tm
y 0ای که  در لحظه

tm
x 5. در جدول ،

سازی سیستم  پارامترهای موردنیاز برای شبیه

 .است هدایت ارائه شده

 . مشخصات سناریوی هدایتی 5جدول 

 HE پارامتر
 )درجه(

t
v 

 )متربرثانیه(

ضریب 

 ناوبری
 

 )ثانیه(

max

t
a 

(g) 
0tm

x 
 )متر(

 5000 3 0.1 4 700 -40 مقدار

صورت نمونه برای مسئله ناپایدار و  به

mx
s

1000،   فاصله نسبی عرضی، تعقیب فرمان

حالت بدون اشباع  4شتاب و انحراف بالک به ازای 

، با اشباع بالک و AWبالک، با اشباع بالک و بدون 

 شکلاستاتیکی و دینامیکی به ترتیب در  AWبا 

است. همانطور که  ترسیم شده 14 شکلتا  11

شود در حالت بدون اشباع بالک،  مشاهده می

درجه رسیده  -70بیشینه مقدار زاویه بالک تا 

حلقه  AWاست. در حالت با اشباع بالک و بدون 

هدایت ناپایدار شده و خطای برخورد خیلی زیادی 

 شکل(. در مقایسه بین 12شکل شود ) حاصل می

بعلت کند شدن خودخلبان ناشی از  14 شکلو  13

ساز دینامیکی، تعقیب فرمان کندتر از  جبران

شود و بنابراین  ساز استاتیکی انجام می جبران

ی برخورد کمی بیشتر است. اما زمان خروج خطا

بالک از اشباع در این دو حالت تقریباً مشابه است. 

خطای برخورد برای سه حالت  15 شکلدر 

استاتیکی و دینامیکی  AWنامقید، با اشباع و با 

بر حسب برد تغییر علامت مانور هدف ترسیم 

بعلت خطای برخورد  AWحالت بدون  است.  شده

طور  متر ترسیم نشده است. همان 400بالاتر از 

شود خطای برخورد در صورت  که مشاهده می

ساز  ساز استاتیکی کمتر از جبران استفاده از جبران

دینامیکی و تقریباً مشابه حالت نامقید است. 

میانگین خطای برخورد در حالت ناپایدار در 

ساز دینامیکی کاهش  ه جبران% نسبت ب50حدود 

است. در مسئله پایدار بعلت نیاز به  پیدا کرده

انحراف بالک بیشتر نسبت به حالت ناپایدار، از 

HE=-20 deg است.  ها استفاده شده سازی در شبیه

خطای برخورد برای سه حالت ترسیم 16شکل در 

ساز  حالت عملکرد دو نوع جبراناست. در این  شده

 باشد. تقریباً مشابه همدیگر می

 
فاصله جانبی، تعقیب فرمان و انحراف بالک  .11شکل 

 )بدون اشباع(. 

 
 فاصله جانبی، تعقیب فرمان و انحراف بالک .12شکل 

 ( AW)با اشباع و بدون  

 
 فاصله جانبی، تعقیب فرمان و انحراف بالک .13شکل 

  استاتیکی( AW)با  
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 فاصله جانبی، تعقیب فرمان و انحراف بالک .14شکل 

 دینامیکی(   AW)با  

 
خطای برخورد بر حسب برد تغییر جهت مانور  .15شکل 

 )مسئله ناپایدار(.  

 
. خطای برخورد بر حسب برد تغییر جهت مانور 16شکل 

 )مسئله پایدار(. 

  

 گیری نتیجه .6
ساز دینامیکی در  در این مقاله روابط جبران

کننده  ای که در آن کنترل حالت کلی برای مسئله

خور از خطای خروجی سیستم، از  علاوه بر پس

گیرد، استخراج  خور می های سیستم نیز پس حالت

سازی رفع انباشتگی  شد. همچنین مسئله جبران

صورت یک مسئله تعقیب در مسئله کنترلی  به

ساز  چند خروجی تعریف و جبران-چند ورودی

استاتیکی رفع انباشتگی نیز طراحی شد. هر دو 

خور از خطای بین  ساز بر اساس پس جبران

خروجی و ورودی عملگر هستند که خروجی 

گیری شده و  پتانسیومتر اندازه عملگر توسط

کننده اصلی محاسبه  ورودی نیز توسط کنترل

ساز در مسئله خودخلبان  شود. هر دو جبران می

سازی و مقایسه شد و  ای موشک شبیه سه حلقه

سازی استاتیکی  نشان داده شد که عملکرد جبران

ساز دینامیکی  در تعقیب فرمان بهتر از جبران

ساز استاتیکی  برتری جبرانباشد. یکی از علل  می

در مقابل دینامیکی این است که دینامیک 

بسته حلقه داخلی انباشتگی شامل  حلقه

ساز و اشباع دارای مرتبه کمتر و دارای  جبران

سرعت بالاتر است. همچنین عملکرد بهتر 

% خطای 50ساز استاتیکی در کاهش حدود  جبران

ستم ساز دینامیکی در سی برخورد نسبت به جبران

هدایت با پرواز در شرایط ناپایدار نیز نشان داده 

 شد.

 . مآخذ7
 [1] I.E. Kose and F. Jabbari., “Scheduled 

Controllers for Linear Systems with 

Bounded Actuators”, Automatica, vol. 39, 

pp. 1377-1387, Aug. 2003. 

[2] F. Jabbari. And I.E. Kose, “Rate and 

Magnitude-Bounded Actuators: Scheduled 

Output Feedbcak Design”, Int. J. Robust 

and Nonlinear Control, vol. 14, pp. 1169-

1184, Sep. 2004. 

[3] S. Tarbouriech and M. Turner. “Anti-

windup design: an overview of some recent 

advances and open problems” IET Control 

Theory Appl., vol. 3, no. 1, pp. 1-19, Jan. 

2009. 

[4] R. Chai, A. Tsourdos, H. Gao, Y. Xia, and 

S. Chai, “Dual-loop tube-based robust 

model predictive attitude tracking control 

for spacecraft with system constraints and 

additive disturbances”, IEEE Transactions 

0 0.5 1 1.5 2 2.5
0

200

400

t (sec)

y tm
 (

m
)

Miss=3.6106 m

0 0.5 1 1.5 2 2.5
-100

0

100

t (sec)

a
cc

le
ra

ti
o

n
 (

g
)

 

 

command

acheived

0 0.5 1 1.5 2 2.5
-60

-40

-20

0

t (sec)


 (

d
e

g
)

 

 

command

actuator

0 1 2 3 4 5
0

1

2

3

4

5

6

r
s
 (km)

M
D

 (
m

)

 

 

unconstrained plant

dynamic AW

static AW

0 1 2 3 4 5
0

0.5

1

1.5

2

2.5

3

r
s
 (km)

M
D

 (
m

)

 

 

unconstrained plant

dynamic AW

static AW



 

 
 

161 

  2 شماره -12سال 

 1402پاییز و زمستان 

 نشریه علمی 

 دانش و فناوری هوا فضا

 

 

 
 
 
 
 
 

 
 

  
ان

بر
 ج

ی
راح

ط
ک 

ی ی
را

ی ب
شتگ

نبا
ع ا

رف
ی 

تیک
ستا

و ا
ی 

میک
ینا

 د
ی

ها
از

س
 

  
سه

ن 
لبا

دخ
خو

قه
حل

ی
ا

 

 

 

 

on Industrial Electronics, vol. 69, no. 4, pp. 

4022-4033, 2021. 

[5] Y. Yaguang, “Attitude Model Predictive 

Control with Actuator Saturation Using an 

Arc-Search Interior-Point Method”, Journal 

of Guidance, Control and Dynamics, vol. 

46, no. 4, pp. 726-733, April. 2023. 

[6] P. Hippe., “Windup in Control: Its Effects 

and Their Prevention”, first edition, 

Springer, 2006. 

[7] L. Zaccarian. and A. R. Teel, “Modern 

Anti-windup Synthesis: Control 

Augmentation for Actuator Saturation”, 

Princeton University Press, 2011. 

[8] E. F. Mulder, M. V. Kothare, and M. 

Morari,  “Multivariable Anti-Windup 

Controller Synthesis Using Bilinear Matrix 

Inequlities”, European Journal of Control, 

vol. 6, pp. 455-464, Nov. 2000. 

[9] E.F. Mulder, M.V. Kothare and M. Morari, 

“Multivariable Anti-windup Controller 

Synthesis Using Linear Matrix 

Inequalities”, Automatica, vol. 37, pp. 1407-

1416, Sep. 2001. 

[10] G. Grimm., J. Hatfield., I. Postethwatie., 

A. R. Teel., M. C. Turner., and L. 

Zaccarian; “Anti-windup for stable linear 

systems with input saturation: an LMI based 

synthesis”, IEEE Transaction on automatic 

control, vol. 48, no. 9, pp. 1025-1067, Sep. 

2003. 

[11] G. Grimm, A.R. Teel and L. Zaccarian, 

“Results on Linear LMI-Based External 

Anti-windup Design”, IEEE Trans. on 

Automatic Control, vol. 48, no. 9, Sep. 

2003. 

[12] S. S. Kia, and F. Jabbari, “Modified Anti-

windup Compensators for Stable Plants: 

Dynamic Anti-windup Case”, IEEE Trans. 

on Automatic Control, vol. 54, no. 8, pp. 

1934-1939, Aug. 2009. 

[13] S. S. Kia, and F. Jabbari, “Multi-stage 

Anti-Windup Compensation for Open-loop 

Stable Plants”, IEEE Trans. on Automatic 

Control, vol. 56, no. 9, pp. 2166-2172, Sep. 

2011. 

[14] J.K. Park, and C.H. Choi, “Dynamic 

compensation method for multivariable 

control systems with saturating actuators”, 

IEEE Transctions on Automatic Control, 

vol. 40, no. 9, pp. 1635-1640 , Sep. 1995. 

[15] J.K. Park, and C.H. Choi “Dynamical 

Anti-Reset Windup Method for Discrete-

Time Saturating Systems”, Automatica, vol. 

33, pp. 1055-1072, Dec. 1997. 

[16] A. Park, C.H. Choi, and H. Choo, 

“Dynamic anti-windup method for a class of 

time-delay control systems with input 

saturation”, International Journal of Robust 

and Nonlinear Control, vol. 10, no. 6, pp. 

457-488 , May. 2000. 

[17] J.K., Park, and H.Y. Youn, “Dynamic anti-

windup based control method for state 

constrained systems”, Automatica, vol. 39, 

no. 11, pp. 1915-1922 , Nov. 2003. 

[18] V. Bohlouri , “Satellite Attitude Control 

Using Modified PID Controller in the 

presence of Uncertainty ”, Journal of 

Aeronautical Engineering, vol. 23, no. 2, 

pp. 80-91, 2021 (in Persian). 
[19] M. C. Turner, and C. M. Richards, 

“Constrained Rigid Body Attitude 

Stabilization: An Anti-Windup Approach”, 

IEEE Control Systems Letters, vol. 5, no. 5, 

pp. 1663-1668, Nov. 2021. 

[20] R. Sun, Z. Zhou, and X. Zhu, “Flight 

quality characteristics and observer-based 

anti-windup finite-time terminal sliding 

mode attitude control of aileron-free full-

wing configuration UAV”, Aerospace 

Science and Technology, vol. 112, pp. 1-33, 

May. 2021. 

[21] G. Avanzini, and S. Galeani, “Robust 

Antiwindup for Manual Flight Control of an 

Unstable Aircraft”, Journal of Guidance, 

Control and Dynamics, vol. 28, no. 6, pp. 

1275-1282, Nov. 2005. 

[22] S. S. Kia, A. F. Gabernet. and F. Jabbari, 

“Scheduled Anti-windup Controllers for 

Application to Aircraft in Unstable 

Operating Conditions”, in AIAA Guidance, 

Navigation, and Control Conference and 

Exhibit, Hilton Head, South Carolina, 2007, 

pp. 1-12. 

[23] M. Vavabi, and H. Ghafari, “Unstable 

Aircraft Flight Control Based on Linear 

Matrix Inequality with Consideration of 

Control and Saturation Constraints”, 

Amirkabir Journal of Mechanical 

Engineering, vol. 53, no. 2, pp. 979-992, 

2021 (in Persian). 
[24] O. Brieger, M. Kerr, I. Postlethwaite, M. 

C. Turner, and J. Sofrony, “Pilot-Involved-

Oscillation Suppression Using Low-Order 

Antiwindup: Flight-Test Evaluation”, 

Journal of Guidance, Control and 

Dynamics, vol. 35, no. 2, pp. 471-483, 

March. 2012. 

[25] D. Ge, G. Sun, and H. R. Karimi, “Robust 

Anti-Windup Control Considering Multiple 

Design Objectives”, Mathematical 

Problems in Engineering, vol. 2012, pp. 1-

13, Sep. 2012. 
[26] S. Thai, S. Theodoulis, C. Roos, J. M. 

Biannic, and M. Proff, “Gain-Scheduled 

Autopilot Design with Anti-Windup 

Compensator for a Dual-Spin Canard-

Guided Projectile”, in IEEE Conference on 

Control Technology and Applications, 

Montreal, Canada, 2020. 

https://www.joae.ir/?_action=article&au=888819&_au=Vahid++Bohlouri&lang=en
https://arc.aiaa.org/doi/book/10.2514/MGNC05
https://arc.aiaa.org/doi/book/10.2514/MGNC05
https://arc.aiaa.org/doi/book/10.2514/MGNC05
https://arc.aiaa.org/doi/book/10.2514/MGNC05


 

162 

  2 شماره -12سال 

 1402پاییز و زمستان 

 نشریه علمی 

 دانش و فناوری هوا فضا

 

 

 
 
 

 
 
 
 
 

  
ان

بر
 ج

ی
راح

ط
ک 

ی ی
را

ی ب
شتگ

نبا
ع ا

رف
ی 

تیک
ستا

و ا
ی 

میک
ینا

 د
ی

ها
از

س
 

  
سه

ن 
لبا

دخ
خو

قه
حل

ی
ا

 

 

 

 

[27] P. Hippe, and C. Wurmthaler, “Comments 

on “Dynamic Compensation Method for 

Multivariable Control Systems with 

Saturating Actuators”, IEEE Transctions on 

Automatic Control, vol. 41, no. 10, pp. 

1549-1550 , Oct. 1996. 

[28] P. Zarchan., “Tactical and strategic missile 

guidance”, Fourth edition, AIAA series, 

2002. 

 نوشت پی.8
1. autopilot 

2. windup 

3. anti windup 

4 controller 

5. feedback 

6. miss distance 

7. ad hoc 

8. linear matrix inequality 

9. linear parameter varying 

10. unmanned aerial vehicles 

11. pole placement 

12. lift 

13. heading error 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 


