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摘要: 推导了航空发动机线性二次型调节器 (LQ R )方法相似化公式,分析并指出了存在的问题: (1) 在高空

低马赫数时,系统响应速度太慢,无法满足快速性要求; (2) 在低空高马赫数时,控制增益太高,这一方面可能

导致执行机构饱和,另一方面会使控制器在噪声、滞后等干扰情况下性能变坏。本文对相似LQ R 控制进行了

改进,在一定程度上解决了上述问题。本文还证明了改进的相似LQ R 控制的稳定性,并将其推广至增广LQ R

方法。
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Abstract: T he p rocedu re of app lying the theo ry of sim ilarity to LQ R m ethod in

aeroengine con tro l system s w as developed. T he m ethod w as analyzed and the sho rtcom ings

w ere po in ted ou t: (1) the clo sed2loop system responds slow ly at h igh alt itude and low M ach

num ber, w h ich can no t m eet the sw ift respond requ irem en t; ( 2) the clo sed2loop system

requ ires too m uch con tro l energy at low alt itude and h igh M ach num ber. O n one hand, th is is

very likely to cau se aeroengine actuato r sa tu ra t ion. O n the o ther hand, th is w ou ld degrade

the perfo rm ance of the clo sed2loop system under d istu rbances such as no ises and delays.

H ence, an imp roved p rocedu re of app lying the theo ry of sim ilarity w as developed and it

so lved the above p rob lem s reasonab ly w ell. Fu rther mo re, the stab ility of the p ropo sed
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　　随着控制变量的增多,航空发动机已由单变

量对象发展为多变量对象,应采用多变量控制方

法[1 ]。在多变量反馈控制系统设计方法中,线性二

次型调节器 (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[2～ 4 ]。早在70年代美国就开展了LQ R 方法用于

航空发动机多变量控制的研究[4 ] ,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[5～ 7 ],但上述研究中,在整个飞行包线内设计控

制器时仍需分区设计多个控制器,然后这些控制

器按插值或某种其它方法协调工作,共同控制航

空发动机。

众所周知,相似原理在航空发动机研究中已

获得了许多成功的应用,其中在航空发动机控制

领域中如文献[ 8 ]所示。文章表明,在设计控制器

时应用相似理论,可使控制器参数随飞行条件变

化而变化,从而扩大控制器的适用范围。但是文献

[ 8 ]主要用于单变量控制, 本文将相似理论与

LQ R 多变量控制方法结合,势必可以增大发动机

多变量控制器适用范围,减少全包线内控制器的

数目。

本文进行了航空发动机LQ R 方法的相似化

研究。研究表明,按相似原理直接对航空发动机

LQ R 方法进行相似化后,得到的闭环系统性能无

法满足航空发动机的控制要求,具体体现为: (1)

在高空低马赫数时,系统响应速度太慢,无法满足

快速性要求; (2) 在低空高马赫数时,控制增益太

高,这一方面可能导致执行机构饱和,另一方面会

使控制器在噪声、滞后等干扰情况下性能变坏,甚

至出现不稳定现象。针对此问题, 本文对相似

LQ R 控制进行了改进,可在一定程度上解决上述

问题,使最终的闭环系统响应在全包线内均不至

于太快或太慢,从而满足航空发动机控制的要求。

此外,本文还证明了该方法的稳定性,并将其推广

至航空发动机增广LQ R 方法。

1　航空发动机相似L QR控制

　　设航空发动机在 (H 0,M a0)处的线化模型为

(先考虑设计状态调节器,故输出方程省略) :

xα0 = A 0x 0 + B 0u0 (1)

其中: x 0∈R
n , u0∈R

m 分别为状态和输入向量, n

和m 分别为状态和输入向量维数; A 0 和B 0 为适维

矩阵。

本文中,取 (H 0,M a0)点为换算基准点,即其

它所有点的参数均换算到该点。

与基准点类似,包线内任意点 (H ,M a )处的

线化模型为:

xα= A x + B u (2)

其中矩阵和向量的维数分别与 (1)中对应。由相似

原理,上述两个模型参数之间满足如下关系:

xα0 = N dx xα

x 0 = N x x , u0 = N uu (3)

A 0 = N dxAN - 1
x 　,　B 0 = N dxBN - 1

u (4)

其中,对角阵N dx , N x 和N u 为将任意点参数换算

到基准点的换算系统矩阵,且:

N dx = N - 1
t N x (5)

式中: N t为相似时间换算系数 (标量)。

由LQ R 方法, 在基准点选取加权矩阵为Q 0

和R 0,则可求得LQ R 状态反馈控制规律为:

u0 = - R - 1
0 B T

0 P 0x 0 = K0x 0 (6)

其中, P 0 满足如下R iccat i方程:

A T
0 P 0 + P 0A 0 -

P 0B 0R
- 1
0 B T

0 P 0 + Q 0 = 0 (7)

　　对任意点,由LQ R 方法,若选取加权矩阵为Q

和R ,同理可求得其状态反馈控制规律为:

u = - R - 1B T P x = Kx (8)

其中, P 满足如下R iccat i方程:

A T P +

PA - PBR - 1B T P + Q = 0 (9)

　　若要求任意点与基准点的LQ R 控制也满足

相似关系,则可取:

Q = N xQ 0N x　,　R = N uR 0N u (10)

　　将上式及关系式 (4)代入R iccat i方程 (9) ,

则:

(N xA
T
0N

- 1
dx ) P + P (N - 1

dx A 0N x ) P (N - 1
dx B 0N u) (N T

u R 0N u) - 1 (N uB 0N
- 1
dx ) P + (N xQ 0N x ) = 0

Ζ N xA T
0N - 1

dx P + PN - 1
dx A 0N x - PN - 1

dx B 0R - 1
0 B 0N - 1

dx P + N xQ 0N x = 0

　　用N
- 1
x 分别左乘和右乘上式,则:

A T
0 (N - 1

dx PN - 1
x ) + (N - 1

x PN - 1
dx )A 0 - (N - 1

x PN - 1
dx )B 0R - 1

0 B 0 (N - 1
dx PN - 1

x ) + Q 0 = 0

　　由公式 (5)及R iccat ic方程 (7) ,有:

N - 1
dx PN - 1

x = P 0

985第　3　期 杨刚等: 一种航空发动机相似多变量控制方法



即:

P = N dx P 0N x = N - 1
t N x P 0N x (11)

　　由控制律 (6)和 (8)可得:

u = - R - 1B TP x =

- (N uR 0N u) - 1 (N - 1
dx B 0N u) T (N dx P 0N x ) (N - 1

x x 0) = - N - 1
u u0

即实现了控制律的相似化。

2　存在的问题

　　对基准点而言,如果按LQ R 状态反馈控制律

(6)进行控制,则所得闭环系统为:

xα0 = (A 0 - B 0R
- 1
0 B T

0 P 0) x 0 = A c0x 0 (12)

其中:

A c0 = A 0 - B 0R - 1
0 B T

0 P 0

式中: A c0为闭环系统矩阵。

同理,对任意点,如果按LQ R 状态反馈控制

律 (8)进行控制,可得闭环系统:

xα= (A - B R - 1B T P ) x 0 = A cx (13)

其中: A c= A - BR
- 1

B
T
P 为闭环系统矩阵。

由相似关系 (4)、(10)和 (11)可知:

A c = A - B R - 1B T P =

N - 1
dx (A 0 - B 0R - 1

0 B T
0 P 0)N x =

N tN
- 1
x (A 0 - B 0R

- 1
0 B T

0 P 0)N x =

N tN - 1
x A c0N x (14)

故:

Κi (A c) = N tΚi (A c0) (15)

其中: Κi (·)表示 (·)的第 i个特征值。

由相似原理知,相似时间换算系数为:

N t =
P 1öP 10

(T 1öT 10) 015 (16)

其中: P 1 和 P 10分别为任意点和基准点的进口总

压, T 1 和T 10分别为任意点和基准点的进口总温。

图 1　N t与 (H ,M a)的关系图

F ig. 1　T he rela t ionsh ip betw een N t and (H ,M a)

若以 (H 0= 0 km ,M a0= 0)为基准点,则任意

点的相似时间换算系数与H 和M a 的关系如图 1

所示。

显然,在高空低马赫数时,相似时间换算系数

很小,由公式 (15)可知,闭环系统的极点距虚轴的

距离是基准点闭环系统极点距虚轴的距离的N t

倍,闭环系统响应非常慢,无法满足航空发动机控

制的快速性要求;而在低空高马赫数时,闭环极点

距虚轴较远,这要求控制器具有很高的增益。一方

面,高增益控制器要求输出很高的能量,这很可能

超出航空发动机执行机构所能承受的范围,导致

执行机构饱和;另一方面,过高的增益将导致控制

器在实际环境中 (存在噪声、滞后等干扰)的性能

变差,甚至导致闭环系统失稳。

因此,如果不对航空发动机的相似LQ R 控制

进行改进,它很难在航空发动机中得以应用。

3　改进的航空发动机相似
　　　　L QR控制

　　由公式 (14)知:

A c = N tN - 1
x A 0N x -

N tN - 1
x B 0R - 1

0 B T
0 P 0N x =

A - A u (17)

其中:

A u = N tN - 1
x B 0R - 1

0 B T
0 P 0N x (18)

为由控制系统闭环而引入的部分。

显然,对闭环系统而言,A 是航空发动机固有

的特性,无法用任何手段进行修改,而A u 是由控

制作用引入闭环系统的,它也是闭环系统中唯一

可以改变的地方。

由公式 (17) ,当航空发动机在包线内变化时,

控制器的输出与N t成正比,亦即航空发动机响应

慢时,控制器的输出小,而响应快时,控制器的输

出大,这不符合航空发动机的控制要求。因此,如

果将控制律 (8)修改为:

u1 = -
1

N t
R - 1B TP x (19)

则:

095 航 空 动 力 学 报 第　21　卷



A u1 = N - 1
x B 0R - 1

0 B T
0 P 0N x (20)

A c1 =

N tN
- 1
x A 0N x - N - 1

x B 0R
- 1
0 B T

0 P 0N x (21)

即控制器的输出不随航空发动机的响应变慢而变

小,也不随其变快而变大,这样就可以缓和航空发

动机闭环系统响应随N t变化而变化的趋势。称控

制律 (19)为改进的相似LQ R 控制。

定理 1: 若航空发动机按改进的相似LQ R 方

法进行控制,则当N t< 1时,闭环系统可以构成二

次型意义下的最优闭环系统。

证明:设P , Q 和R 表示公式 (8)和 (9)中的相

应矩阵,令:

R 1 = N tR

Q 1 = Q +
1

N t
- 1 PB R - 1B TP

显然:

R 1 > 0

由Q≥0, R > 0和P > 0知,当N t< 1时:

Q 1 ≥ 0

故R iccat i方程:

A T P 1 + P 1A - P 1BR - 1
1 B T P 1 + Q 1 = 0

有唯一非负镇定解,且:

P 1 = P

其对应的状态反馈控制律为:

u = - R - 1
1 B T P 1x = -

1
N t

R - 1B T P x

即为改进的相似LQ R 控制。定理得证。

注 1: 由证明过程可见,定理条件可以放宽为

满足如下不等式:

Q 1 = Q +

1
N t

- 1 PB R - 1B T P ≥ 0 (22)

　　显然,通过合理选择Q ,上述不等式成立不一

定要求N t< 1。本文实例将说明这一点。

注2:由式 (20)可知:

R ank (A u1) ≤m

即A u1至少有 (n - m )个位于原点处的极点。故当

N t 趋于0时,A c1仍会有至少 (n- m )个极点趋于0,

如图2所示。图2对应的系统为本文实例中将要讨

论的系统,其中实线为A c1的极点实部随N t变化的

曲线,而点划线为A c 的极点实部随N t 变化的曲

线。此外,因为图中只画出了极点的实部,故虚数

极点对 (为共轭复数,具有相同的实部)的曲线是

重叠的。

因此,虽然控制律 (19)优于控制律 (8) ,但基

准点选取时仍要尽量保证全包线内的N t 变化不

至于太大,且最好保证其值在1附近。

图 2　闭环系统极点实部随N t的变化图

F ig. 2　T he rela t ionsh ip betw een real part of the

clo sed loop po les and N t

注 3: 当条件 (22)不满足时, 按改进的相似

LQ R 方法控制航空发动机不再构成二次型意义

下的最优闭环系统,但对稳定的航空发动机对象

而言,最终的闭环系统通常也是稳定的,亦如图 2

所示。

事实上, 当N t = 1 时, A c1 = A c0, 闭环系统稳

定;当N t增大时,A 极点的负实部绝对值也增大,

故A c1的极点通常不会穿越虚轴而进入右半复平

面,即A c1通常也是稳定的。

由定理 1及注 1～ 3的分析可知,改进的航空

发动机相似LQ R 控制通常能保证闭环系统稳定

性。

4　推　广

　　本节讨论将改进的相似LQ R 方法推广至增

广LQ R 方法。

将输出方程包含进基准点航空发动机线化模

型 (任意点情况类似) ,即:

xα0 = A 0x 0 + B 0u0

y0 = C0x 0 + D 0u0

(23)

其中, y 0∈Rm 为输出向量, C0 和D 0 为适维矩阵。

则由增广LQ R 方法[7 ]设计过程可知,基准点对应

的控制律为:

u0 = Kx x 0 + Kee0ös (24)

其中: Kx 和Ke 为增广LQ R 增益矩阵,误差:

e0 ( t) = r0 ( t) - y0 ( t)

式中: r0 ( t)为参考输入。

按相似LQ R 控制,任意点的增广LQ R 控制

律为:
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u = N - 1
u KxN x x + N tN - 1

u KeN y eös (25)

其对应的改进相似LQ R 控制律为:

u = N - 1
u KxN x xöN t + N - 1

u KeN y eös (26)

5　实　例

　　以某型涡扇发动机主控制系统为例。根据注

2,基准点的选取应尽量保证相似时间换算系数值

接近 1,因此,参考图 1,本文选取基准点为 (H 0=

12 km ,M a0= 112) ,则在该型涡扇发动机的飞行

包线内, 012< N t< 5。

该发动机基准点的线化模型如公式 (23)所

示,其增广LQ R 方法控制律如公式 (24)所示。由

注1,通过选择Q ,可使对部分N t> 1的情况定理1

仍成立,如图3所示。由图可见,N t≈ 119时{R e[Κ
(Q 1) ]}m in≈ 0,即当N t< 119时定理1成立,改进的

相似 LQ R 控制为二次型最优控制。 {R e [ Κ
(Q 1) ]}m in表示Q 1 实部最小的极点的实部。

图 3　{R e[Κ(Q 1) ]}m in与N t的关系图

F ig. 3　T he rela t ionsh ip betw een {R e[Κ(Q 1) ]}m in

and N t

此外,将改进的相似LQ R 控制器与被控对象

组成闭环系统后,其极点的实部随N t 变化的曲线

如图2所示。显然,当N t> 119时,闭环系统也是

稳定的。

将上述控制器分别按相似LQ R 控制和改进

的相似LQ R 控制与发动机模型相连 (参见文献

[ 7 ]中的连接方式)并进行数字仿真,可得仿真结

果如图4～图6所示。图中,实线表示转速响应,点

划线表示压比响应曲线; O = 基准点响应 (理想响

应) , S = 相似LQ R 控制时的响应, N = 改进的相

似LQ R 控制时的响应。

图 4 为航空发动机在基准点 (H 0 = 12 km ,

M a0= 112)的响应曲线,此时N t= 1,相似LQ R 控

制与改进的相似LQ R 控制的响应一致,故图中三

组曲线重合。

图 5 为航空发动机在点 (H 0 = 0 km ,M a0 =

110)的响应曲线, N t= 31667 7。此外,为了表明当

控制器增益太高时对系统性能的不利影响, 图 5

还给出了其它一些曲线:图5 (c)和 (d)为控制输出

变化速率的仿真曲线,其中,实线表示主燃油流量

的变化速率,而点划线表示喷口的变化速率; 图 5

(e)为噪声干扰 (幅值为阶跃量的5% )下的仿真曲

线,图 5 (f)为当系统中存在滞后 (滞后时间为 013

s)时的仿真曲线。限于篇幅,图 5 (e)和 (f)只给出

了转速阶跃时的转速响应曲线。

图 4　航空发动机基准点阶跃响应曲线

(H 0= 12 km ,M a0= 112)

F ig. 4　A eroengine step responses at base po in t

(H 0= 12 km ,M a0= 112)

由图5可见,相似LQ R 控制时,系统响应 (S )

比改进的相似LQ R 控制时 (N )快, 但图 5 (c)和

(d)同时表明,控制输出变化速率也更大,已经超

出了航空发动机执行机构的承受范围,必然会导

致执行机构饱和;图5 (e)表明,在相同幅值噪声干

扰下,相似LQ R 控制的输出噪声幅值大于改进的

相似LQ R 控制; 而图 5 (f)表明,如果系统中存在

相同的滞后,相似LQ R 控制失稳,而改进的相似

LQ R 控制器性能几乎不变。综上所述,图 5表明

改进的相似LQ R 方法性能优于相似LQ R 方法。
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图 5　航空发动机阶跃响应曲线 (H 0= 0 km ,M a0= 110)

F ig. 5　A eroengine step responses at (H 0= 0 km ,M a0= 110)

图 6　航空发动机阶跃响应曲线 (H 0= 20 km ,M a0= 110)

F ig. 6　A eroengine step responses at (H 0= 20 km ,M a0= 110)
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　　图 6为航空发动机在点 (H 0= 20 km ,M a0=

110)的响应曲线, N t= 01227 97。由图 6可见,相

似LQ R 控制的响应曲线太慢,无法满足航空发动

机快速性的要求,而改进的相似LQ R 控制的响应

曲线则与基准点响应曲线接近,满足要求。

综上所述,包线最左上角和最右下角两个最

恶劣工况仿真均表明改进的相似LQ R 控制性能

优于相似LQ R 控制。而包线内其它点的仿真也有

类似的结论,限于篇幅,其它点的仿真结果省略。

6　结　论

　　本文推导了航空发动机LQ R 控制的相似化

公式,分析并指出了相似LQ R 控制在全包线内闭

环响应速度变化太大的问题。针对此问题,本文改

进了相似LQ R 控制,在一定程度上解决了这种速

度变化问题。此外,本文证明了改进的相似LQ R

控制的稳定性,将其应用至增广LQ R 方法,并用

实例验证了本文结论。本文研究表明,采用改进的

相似LQ R 控制设计航空发动机控制器,可以扩大

其适用范围,并减少全包线内控制器的数目。
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