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航空发动机控制系统中的增广LQ R 方法
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摘要: 采用一种增广LQ R 方法,将原系统状态的导数和指令跟踪的误差作为增广的状态向量,使设计出来

的多变量系统不仅具有LQ R 的好的鲁棒性,而且在用于指令跟踪时能消除稳态误差。当状态量不是全部可

测时,本文采用降维观测器得到一种准最优的增广LQ R 方法,其性能比LQ G 方法有显著改善,能满足航空

发动机多变量控制系统的设计要求。最后,数字仿真验证了本文提出的方法。

关　键　词: 航空、航天推进系统; 航空发动机控制; LQ R; 增广; 降阶; 稳态误差

中图分类号: V 23317　　　　　文献标识码: A

Augmen ted L QR M ethod for Aeroengine Con trol System s
YAN G Gang, SUN J ian2guo, L IQ iu2hong

(N an jing U niversity of A eronautics and A stronautics,N an jing 210016, Ch ina)

Abstract: T h is paper in troduces an augm en ted LQ R m ethod. T h is m ethod uses the deriva2
tives of the o riginal system states and comm and track ing erro rs as augm en ted states. By virtue of

th is, the augm en ted LQ R m ethod results in a robust m ultivariable system w h ich can elim inate

steady state erro rs, keep ing as good robustness as LQ R. W hen all system states are no t m easur2
able, a reduced order state observer is in troduced, w h ich is designated as near op tim al LQ R

m ethod. T he resulted con tro l system has superio r perfo rm ance compared to LQ G, and is able to

m eet the requirem en ts fo r aeroengine con tro l system. F inally, sim ulation results attests to the

p roperties of these m ethods.
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　　在多变量反馈控制系统设计方法之中,LQ R

方法由于具有无穷大的幅值裕度和大于 60°的相

位裕度而倍受人们的关注[1～ 3 ]。早在 70年代美国

就开展了LQ R 方法用于航空发动机和多变量控

制的研究[3 ] ,国内也有许多专家尝试用LQ R 方法

设计航空发动机的控制系统。文献[ 4 ]设计了一个

用于航空发动机的LQ R 状态调节器, 但只能控

制航空发动机中间状态一个点,不能实现指令跟

踪。文献[ 5 ]将控制量增广到状态量中,他们的仿

真结果表明实现了指令跟踪,但消除稳态误差并

不理想。

由此可见,面对非线性强、特性变化范围大的

航空发动机,LQ R 方法仍难以适应,因此,至今仍

未见在航空发动机控制中获得实际应用的报道。

其重要原因之一是, 按线化发动机模型设计的

LQ R 控制器用于非线性发动机控制时,不能消除



稳态误差,这显然不能满足发动机控制的要求。

本文采用一种增广LQ R 方法, 使设计出来

的多变量系统不仅具有LQ R 的好的鲁棒性, 而

且用于控制非线性发动机模型时能消除稳态误

差。此外,在工程实践中,有时状态变量不能全部

获得,因此,本文采用降维观测器[6, 7 ]得到一种准

最优的增广LQ R 方法,其性能比 LQ G 方法有显

著改善,能满足航空发动机多变量控制系统的设

计要求。

1　增广LQ R 方法

　　本文以某型航空涡扇发动机为控制对象,设

计过程中应用的名义对象是基于非线性模型的小

偏差线性化模型,其包含执行机构的设计对象模

型状态空间表达式如下:

xα= A x + B u

y = Cx
(1)

其中,状态变量为:

x = [n1　n2　W FB　A 8 ]T

n1 (n2) = 低 (高) 压轴转速 ( röm in)

W FB = 主燃油流量 (kgöh)

A 8 = 尾喷口面积 (cm 2)

　　控制输入为:

u = [W FB c　A 8c ]T

式中:W FB c和A 8c分别为控制器直接输出的主燃

油流量和尾喷口面积所对应的信号。

输出变量为:

y = [n1　Πt ]T

式中: Πt 为涡轮落压比。系统 (1)中 x , u, y 均应理

解为航空发动机各变量在平衡位置的偏差量,为

简化起见,本文中省略了符号 ∃。
首先我们假设设计对象模型 (1)的所有状态

都可以获得。常规LQ R 方法无法实现航空发动

机控制系统的指令跟踪要求,而按对应的LQ 最

优跟踪方法设计控制系统,可以实现跟踪指令,但

当应用于非线性模型时,却无法消除稳态误差。为

消除此稳态误差,用常规的增广方法,在设计对象

模型 (1)的每个控制回路中引入一个积分环节 uα

= u0,取增广的状态向量为:

xζ = [x T　uT ]T

则 (1)可表示为:

xζ
õ

= A�xζ + B�u0

y = C�xζ
(2)

其中:

A� =
A 　B

0　0
　,　B� =

0

I

C� = [C　0 ]

　　对增广的系统 (2)设计LQ 最优跟踪控制器,

得控制系统如图 1 所示,其中增广的积分器被看

做是控制器的一部分。

图 1　LQ 最优跟踪方法控制系统方框图

F ig. 1　B lock diagram of the con tro l system designed

by op tim al track ing m ethod

由图可见,系统输出 y 并没有被反馈到控制

器输入端,因而没有形成误差信号。系统增广时引

入的积分器只是对 u0 进行积分,而没有误差信号

可以积分,控制系统仍不可避免地要产生稳态误

差。从第四小节的仿真实例也可以看出,这种控制

器只能保证控制名义系统时,指令跟踪的稳态误

差为零,当用它控制航空发动机非线性实时模型

时,仍具有不可忽视的稳态误差。因此,用常规的

增广方法设计的LQ 最优跟踪控制器也不能消除

稳态误差。

为解决此问题,本文考虑用如下特殊的增广

方法。原对象如 (1)所示,而控制目标是使系统的

输出 y 跟踪上给定的信号: r ( t) = a·1 ( t) ,其中 a

为常向量。则误差为 e= r- y。对系统 (1)微分可

得:

xβ= A xα+ B uα

eα=
d (r - y )

d t
= - yα= - Cxα

　　　　t > 0

(3)

　　取增广状态向量为:

xθ = [xαT　eT ]T

则式 (3)可表示为:

xζ
õ

= Aϖxθ + Bθuλ (4)

其中:

uλ = uα　,　Aϖ =
A 0

- C 0

Bθ =
B

0

　　对系统 (4)可以设计LQ R 状态调节器,使所

有的状态量都保持为零:
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xθ = [xαT　eT ]T = 0

即系统 (1)状态保持不变,而且系统输出与给定指

令之差为零,这就满足了消除稳态误差的要求。

设对系统 (4)的性能泛函为:

P I =∫
∞

0

(xθTQ xθ + uλTR uλ) d t (5)

其中:

Q = Q T ≥ 0　,　R = R T > 0

则用LQ R 方法求出的控制律为:

uλ = K{ xθ

其中: K{ = - R - 1BθT P

而 P 满足如下R iccati方程:

AϖT P + PAϖ - PBθR - 1BθT P + Q = 0

　　将 K{ 按 xα和 e表示为分块矩阵:

K{ = [K xα　K e ]

则:

uα= uλ = K{ xθ = [K xα　K e ]õ
xα

e
=

K xαõ xα+ K e õ e

　　对上式求拉氏变换,得系统 (1)的控制器为:

u = K xαõ x +
K e õ e

s

画出控制系统框图,如图 2所示。

图 2　增广LQ R 法控制系统方框图

F ig. 2　B lock diagram of the con tro l system designed

by augm ented LQ R m ethod

可见系统输出 y 被反馈到控制器输入端,与

给定指令比较得出误差信号,积分器也是作用在

此误差上的,因此,本方法可以消除系统的稳态误

差。同时,从控制系统结构图还可以看出,此控制

器不仅利用了状态 x 的信息,而且也利用了输出

y 的信息, 也就是说利用了比直接应用LQ 最优

跟踪方法更多的有关系统的信息,因此可以预测

它将具有更优良的性能。

2　准最优增广LQ R 方法

　　要应用增广LQ R 方法, 系统状态必须全部

可以获得。但如引言所述,在实际工程问题中,有

时状态量不能全部获得,如航空发动机中的主燃

油流量W FB。为此本文采用降维观测器实现增广

LQ R 方法,既要消除稳态误差,又要尽可能保持

增广LQ R 方法的鲁棒性, 本文称之为准最优增

广LQ R 方法,并讨论如下。综合 (1)、(4)的表达

式可知,存在适当交换阵 P x ,可将系统 (4)化为:

xα1

xα2

=
A 11　A 12

A 21　A 22

õ
x 1

x 2

+

　　　　
B 1

B 2

õ uα

y r = [ I p　0 ]õ
x 1

x 2

(6)

其中:

x 1

x 2

=
x 1

W FαB
= P x õ xθ

y r = x 1 ∈R p×1

A 11　A 12

A 21　A 22

= P - 1
x õAϖõ P x ’

B 1

B 2

= P - 1
x õBθ

而 x 1 和 x 2 分别表示测量和非测量状态向量。

由系统 (6)可知降维状态观测器为:

x
δ

2 = z + F ry

zα= A rz + G ry r + B ru
α

A r = A 22 - F rA 12

B r = B 2 - F rB 1

G r = A 22F r - F rA 12F r + A 12 - F rA 11

F r = PA T
12

(7)

而 P = P
T > 0满足如下R iccati方程:

A 22P + PA T
22 + Q 0 - PA T

12A 12P = 0

其中: Q 0= Q
T
0 > 0为一适维可选常阵。

仍设 K{ 为系统 (4)对应性能泛函 (5)求出的

LQ R 增益阵,则在变换阵 P x 的作用下,系统 (6)

对应性能泛函 (5)的LQ R 增益阵为:

K = K{ P 1
x

按 x 1, x 2 写成分块矩阵的形式:

K = [K 1　K 2 ]

则可得控制律为:

uα= K
x 1

x
δ

2

= [K 1　K 2 ]õ
x 1

x 2

=

K 1x 1 + K 2x
δ

2 =

(K 1 + K 2F r) x 1 + K 2z

　　最后, 再经过适当的变换, 可以将 u 用系统

(5)中的变量表示出来。
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3　设计实例

　　本小节将用上述各种方法设计控制系统,控

制某型航空涡扇发动机的线性和非线性模型,以

进行对比。

首先,将发动机的非线性模型在中间状态线

性化,得小偏差状态空间描述 (A ,B , C )。

利用LQ 最优跟踪方法,按系统 (2)所示方法

进行增广,可以设计出控制器①。用它分别控制航

空发动机线性模型与非线性模型,做阶跃响应仿

真实验,结果如图 3、图 4所示。环境为H = 0 km ,

M a= 0,仿真条件是在 t= 1 s时,同时给低压轴转

速加上 100 röm in 的阶跃和给涡轮落压比加上

011的阶跃。线性模型的初始点是平衡状态,而非

线性模型的初始点是航空发动机的中间状态,因

此,系统稳定后,线性模型的低压轴转速和涡轮落

压比应该分别稳定在 100 röm in 和 011,而非线性

模型则应该分别稳定在 8800 röm in 和 101735。

图 3　控制器①控制线性模型的仿真结果

(H = 0 km ,M a= 0)

F ig. 3 Sim ulation results w ith con tro ller ①

( linear model) (H = 0 km ,M a= 0)

由图 3 可见,控制器①控制线性系统时具有

良好的性能,但由图 4可见,控制非线性系统时却

无法消除稳态误差。

用与上文相同的设计对象模型,按增广LQ R

方法和准最优增广LQ R 方法, 可分别设计出控

制器②和控制器③。为比较准最优增广LQ R 方

法与LQ G 方法,还在增广LQ R 方法的基础上按

LQ G方法设计了控制器④。再用这三种控制器控

制航空发动机线性模型与非线性模型,做与前文

类似的阶跃响应仿真实验,结果分别如图 5、图 6

所示。在用增广LQ R 方法进行仿真时,我们假定

全部状态量可测, 而用准最优增广LQ R 方法进

行仿真时,假定W FB 是由降维观测器获得的。

图 4　控制器①控制非线性模型的仿真结果

(H = 0 km ,M a= 0)

F ig. 4　Sim ulation results w ith con tro ller ①

(non2linear model) (H = 0 km ,M a= 0)

由仿真结果可见, 增广LQ R 方法不仅可以

使名义系统实现无静差跟踪,而且可以使非线性

模型实现无静差跟踪,使低压轴转速 n1 和涡轮落

压比 Πt 分别稳定在 8800 röm in 和 101735。对比

线性模型与非线性模型的仿真结果, 可见增广

LQ R 方法具有对建模型误差不敏感的优点。此

外,控制器③具有与控制器②很相近的响应,事实

上二者的响应曲线几乎完全重合了,因此准最优

增广LQ R 方法保持了增广LQ R 方法的性能和

鲁棒性。而LQ G方法就没有这个能力,由于估计

了所有的状态,它设计的控制器④的性能远逊于
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图 5　线性模型仿真结果 (H = 0 km ,M a= 0)

F ig. 5　Sim ulation results ( linear model) (H = 0 km ,M a= 0)

图 6　非线性模型的仿真结果 (H = 0 km ,M a= 0)

F ig. 6　Sim ulation results (non2linear model) (H = 0 km ,M a= 0)

图 7　n1回路阶跃响应仿真结果 (H = 0 km ,M a= 0)

F ig. 7　n1 loop step response (H = 0 km ,M a= 0)

控制器②。

为检验增广LQ R 方法与准最优增广LQ R

方法的解耦性能,在H = 0 km ,M a= 0时,分别对

低压轴转速加上 100 röm in 的阶跃和给涡轮落压

比加上 011 的阶跃, 仿真结果如图 7、图 8 所示。

此处为节省篇幅只给出非线性系统的仿真结果。

由图可见,给低压轴转速加阶跃时,涡轮落压比的

扰动小于 011; 而给涡轮落压比加阶跃时,低压轴

转速的扰动只有约 3 röm in。因此,控制器②和控

制器③,即增广LQ R 方法与准最优增广LQ R 方

法具有十分优良的解耦性能。图 7、图 8也说明控

制器④解耦性能不如控制器②和控制器③。

为了进一步验证增广LQ R 方法与准最优增

广LQ R 方法的鲁棒性,还在不同高度、不同马赫

数下做了类似的阶跃响应仿真实验,仿真的初始

点为当前飞行条件下的中间状态。为节省篇幅,此
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图 8　Πt回路阶跃响应仿真结果 (H = 0 km ,M a= 0)

F ig. 8　Πt loop step response (H = 0 km ,M a= 0)

图 9　非线性模型的仿真结果 (H = 20 km ,M a= 2)

F ig. 9　Sim ulation results (non2linear model) (H = 20 km ,M a= 2)

处只给出了H = 20 km ,M a= 2时的仿真结果。由

图 9 可见,在H = 0 km ,M a= 0 条件下设计的控

制器②和控制器③可以在飞行包线的大范围内适

用,它们不仅消除了系统稳态误差,而且也具有相

当好的性能和鲁棒性。此外,控制器④性能蜕化较

快,在H = 20 km ,M a= 2 时,它已无法稳定控制

系统,故图中无法给出其响应曲线。

综上所述, 建立在本文增广LQ R 方法基础

上的准最优增广LQ R 方法具有比较好的性能和

稳定鲁棒性,而且是一种适合于在航空发动机中

实现的具有实用价值的方法。

4　结　论

　　 (1)LQ 最优跟踪方法可以设计出一个具有

优良稳定鲁棒性的控制系统,但却不能消除稳态

误差。(2)本文采用了一种特殊的控制系统增广方

法, 与LQ R 方法结合, 得出的增广 LQ R 方法不

仅具有优良性能及鲁棒性,而且可以消除稳态误

差。 (3)当状态变量不能全部获得时,本文提出准

最优增广LQ R 方法。这种多变量鲁棒设计方法

具有与增广LQ R 方法相当的优良性能和鲁棒

性,而且可以消除稳态误差,适合于在航空发动机

中应用。
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