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航空发动机非完全恢复的 L QG/ L TR
控制系统设计
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摘　　　要 : 为解决常规 LQ G/ L TR控制器中存在的参数值过大问题 ,提出了非完全恢复的 LQ G/ L TR设

计方法 ,并从控制系统中零极点关系的角度 ,阐述了该设计方法降低控制器参数数值的机理.将该方法应用于

航空发动机控制系统设计中.仿真表明 ,该方法不但有效地抑制了控制器的参数值过大 ,且相对于常规 LQ G/

L TR设计方法具有更理想的控制效果.

关　键　词 : 航空、航天推进系统 ; 航空发动机控制 ; 非完全恢复的 LQ G/ L TR ; 控制器参数

中图分类号 : V233. 7　　　　　文献标识码 : A

收稿日期 : 2005204206 ; 修订日期 : 2006210216

作者简介 :王永庭 (19812) ,男 ,河南确山人 ,西北工业大学动力与能源学院硕士生 ,主要从事航空发动机多变量鲁棒控制 ,EMAIL :

yongtingwang @hot mail . com.

Design of non2f ully recover L QG/ LTR control system of aeroengine

WAN G Yong2ting , GUO Ying2qing , WAN G Hai2quan

(School of Power and Energy ,

Northwestern Polytechnical University , Xi’an 710072 , China)

Abstract : To solve t he problem of excessively big parameter value in t he conventional

LQ G/ L TR cont roller , a design met hod was propo sed for non2f ully recover LQ G/ L TR. The

principle for reducing t he cont roller parameter value was explained f rom t he perspective of

system’s zero2pole relationship . This method was applied to design t he aeroengine cont rol

system. Simulation result s indicate t hat this met hod could supp ress effectively t he parameter

value of cont roller , but also p resent more satisfactory performance t han conventional L Q G/

L TR design met hod.
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　　LQ G/ L TR方法因其设计的控制系统具有良

好的性能及鲁棒性 ,在各个领域包括航空发动机控

制系统设计中得到了广泛应用[123 ] ,但同时也应注

意到 LQ G/ L TR方法得到的控制器参数值一般都

很大[4 ] .在计算机实现控制器算法时 ,过大的控制

器参数由于受对应硬件系统的字长限制 ,往往容易

带来计算问题.因此 ,如何降低控制器中参数值是

一个值得研究的重要问题.本文首先分析了 LQ G/

L TR控制器中造成参数过大的原因 ,由此引入了

非完全恢复的 LQ G/ L TR控制器设计方法 ,并利用

该方法设计出航空发动机控制系统.控制系统设计

及仿真结果表明该方法不但有效地降低了对应控

制器参数的数量级 ,而且控制仿真效果良好 ,与常

规 LQ G/ L TR设计方法相比 ,具有很强的优越性.

1　L QG/ LTR设计方法及其控制
器参数过大问题分析

　　设有如下对象模型 :
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x
·( t) = Ax ( t) + Bu ( t)

y ( t) = Cx ( t) + Du ( t)
(1)

按照 LQ G/ L TR 设计方法 ,依照其设计步骤 ,最

后得到的 L Q G/ L TR控制器传递函数 K( s)为 :

K( s) = KC ( sI - A + B KC + KFC) - 1 KF (2)

　　其中 , KF 被称为滤波增益矩阵、KC 被称为控

制增益矩阵.二者的计算表达式如下 :

KF = (1 - μ) PFC T (3)

KC = R- 1 B T P C (4)

　　上述两式中的正定阵 PF、PC 分别为如下代

数 RICCA TI方程的解 :

AP F + PFA T + LL T - (1/μ) PFC T CP F = 0

(5)

AT P C + PCA + qC T C - PCB R - 1 B T P C = 0 (6)

　　在以上两方程 (5) , (6)中 ,μ, L , q , R 均为可

调参数.

LQ G/ L TR控制器设计一般可以按如下两个

步骤进行 :第一步是设计目标回路 ,使其满足设计

性能指标要求 ,此处设计的可调参数为μ、L ,其中

参数μ决定目标回路的穿越频率 ,参数 L决定了

目标回路的大致形状.第二步为目标回路恢复设

计 ,逐步调整可调参数 q ,使得系统开环传递函数

奇异值曲线与目标回路奇异值曲线相重合.

通常 ,二者之间完全重合时的对应 q需要取

值非常大.过大的 q往往造成对应的控制增益矩

阵 KC 元素也相应很大 ,进而使得控制器参数过

高.如果使用低 q值 ,则对应的控制系统开环奇异

值曲线达不到设计性能要求.因此如何解决这二

者之间的矛盾 ,将成为本文探讨的重点.

2　非完全恢复 L QG/ LTR设计方
法及系统零极点分析

　　为了解决上述矛盾 ,可以设想如果在目标回

路设计中事先有意地设高其穿越频率值 ,然后利

用较低的 q值不完全恢复至期望的穿越频率值.

如此一来 ,虽然目标回路没有被完全恢复 ,但还是

达到了设计的性能要求 ,而且更重要的是 ,因此时

使用的 q值较低 ,故相应的控制器参数值将大为

降低 ,从而实现了预期目的.本文将这种方法称为

非完全恢复的 L Q G/ L TR设计方法.

以某型航空发动机地面状态下 ( H = 0 km、

M a = 0)为例 ,建立此时的归一化小偏离状态空间

模型如下 :

x
·

=
- 111319 010381

- 010180 - 11080
x +

013305 012577

012382 011857
u

y =
1 0

- 413993 719102
x +

0 0

- 011203 014667
u (7)

其中状态向量 x = ( nl 　nh) T 为发动机低压转子

转速与高压转子转速 ,控制向量 u = ( w f m　a8 ) T

为主供油量与尾喷口面积 ,输出向量 y = ( nl 　

p36 ) T 为低压转子转速与涡轮落压比.利用常规

L Q G/ L TR设计方法、非完全目标回路恢复的

L Q G/ L TR设计方法分别进行控制系统设计 ,并

进行对比说明.

在常规 L Q G/ L TR设计方法中 ,参数μ取值

为 0. 04 ,即目标回路的穿越频率设为 5 ( rad/ s) ,

目标回路奇异值曲线完全恢复时对应的 q = 1010 .

而在非完全恢复的设计方法中 ,取参数μ= 0101 ,

此时目标回路的穿越频率被设高到 10 (rad/ s) ,利

用 L TR步骤进行回路恢复 ,当 q = 10515时 ,开环

传递函数的最小奇异值曲线穿越频率即达到 5

(rad/ s) .两控制系统的奇异值曲线分别如图 1、图

2所示 ,虽然非完全恢复 L Q G/ L TR设计方法得

到的开环传递函数奇异值曲线没有与目标回路奇

异值曲线相逼近 ,但可以看出的是此时控制系统

的穿越频率值仍旧满足控制系统的设计要求.由

于此时 L TR中使用的 q值较低 ,所以控制器参数

值必然也相对降低.同时注意到非完全目标恢复

设计方法设计的控制系统开环传递函数奇异值曲

线在高频衰减更快 ,从稳定性和鲁棒性对控制系

统开环奇异值曲线的要求来讲[5 ] ,非完全目标恢

复 L Q G/ L TR设计的奇异值更符合系统控制要

求.

下面对比两方法设计的控制器 K( s) ,因控制

器矩阵为 2 ×2 结构 ,为节省篇幅 ,在此仅列写

K11 ( s)以进行比较.

　　常规设计时 :

K11 ( s) =
51224 ×105 s3 + 21508 ×1010 s2 + 71346 ×1010 s + 51059 ×1010

s5 + 4185 ×104 s4 + 11444 ×107 s3 + 21077 ×109 s2 + 21282 ×109 s

684
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　　非完全恢复设计时 :

K11 ( s) =
5407s3 + 11545 ×106 s + 41481 ×106 s + 31075 ×106

s5 + 313s4 + 9449 + 11295 ×105 s2 + 11322 ×105 s

图 1　常规 LQ G/ L TR方法设计的奇异值曲线

Fig. 1　Singular value plot of conventional

LQ G/ L TR method

图 2　非完全恢复 LQ G/ L TR方法设计的奇异值曲线

Fig. 2　Sigular value plot of non2fully recovering

LQ G/ L TR method

　　对比前后两式 ,控制器参数的最大降低倍数

达到约 2×104 .非完全恢复的 L Q G/ L TR方法在

抑制过大参数上的特点得到了很好的体现 ,而且

控制器参数过大的抑制是不以控制系统性能的损

失为基础的 ,所以非完全恢复的 L Q G/ L TR设计

方法更有利于在工程实践上应用.

下面从 L Q G/ L TR 控制系统中零极点的角

度探究非完全恢复的 L Q G/ L TR 控制系统在降

低控制器参数值的同时仍具有良好控制性能的缘

由.将如上常规方法设计的 LQ G/ L TR控制系统

与非完全恢复设计的 L Q G/ L TR 控制系统中的

对象模型传递函数 G( s) 、闭环控制系统传递函数

GCL的零极点与 ( A - KFC) , ( A - B KC)的特征值列

于表 1中.

通过表 1可以清楚地看出在两控制系统中均

具有如下现象 :

(1)矩阵 ( A - KF C)有一对重特征值 ,其绝对

值大小等于相应目标回路的穿越频率数值.

(2)闭环传递函数进行零极点对消后 ,剩余四

个极点 ,其中一个极点 ( - 5. 000 0或 - 10. 000 00)

绝对值大小与对应的目标回路穿越频率值相等 ,

其余三个分别为矩阵 ( A - B KC)的共扼复数极点

以及远离虚轴的实极点.

表 1　控制系统中的零极点与特征值表

Table 1　Zero2pole and eigenvalue of the control system

传递函数/矩阵 极点/特征值 零点

G(s) - 1. 106 98 - 1. 104 46 - 1. 107 01

常规

LQ G/

L TR

设计

非完

全恢

复的

LQ G/

L TR

设计

A2KFC
- 1 . 106 98　- 1. 104 46

- 5 . 000 00　- 5. 000 00

A2B KC
- 48 199 . 18　- 1 . 107 01

- 146 . 27±141. 07 j

GCL

- 146 . 27±141. 07 j

- 5 . 000 00　- 5. 000 0

- 1 . 106 98　- 1. 104 46

- 481 99 . 18　- 1 . 107 01

- 1 . 107 01

- 1 . 104 46

- 1 . 106 98

- 5. 000 0

A2KFC
- 1 . 106 98　- 1. 104 46

- 10. 000 00　- 10. 000 00

A2B KC
- 271 . 041 5　- 1 . 107 01

- 10. 439 4±10 . 352 5 j

GCL

- 10. 439 4±10 . 352 5 j

- 10. 000 00　- 10. 000 00

- 1 . 106 98　- 1. 104 46

- 271 . 041 5　- 1 . 107 01

- 1 . 107 01

- 1 . 104 46

- 1 . 106 98

- 10. 000 0

从零极点的角度出发 ,可以看出常规 LQ G/

L TR方法就是通过选取高 q值 ,使得矩阵的共 ( A

- B KC)扼特征值远离于虚轴 ,并以其作为闭环系

统的非主导极点 ,系统的主导极点由矩阵 ( A -

KFC)中可调参数μ决定的特征值来充任.此外两

矩阵 ( A - B KC) , ( A - KF C)的其余特征值被用来

784
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图 3　低压转子转速阶跃信号仿真结果

Fig. 3　Step response of low2pressure rator speed

图 4　涡轮落压比阶跃信号仿真结果

Fig. 4　Step response of turbine pressure ratio

实现与对象模型的零极点对消.因此设计完成的

整个 L Q G/ L TR闭环传递函数性能可近似由主

导极点所决定 ,良好的动态性能得以保证.而在非

完全目标回路恢复 L Q G/ L TR设计方法中 ,由于

884
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采用了低 q值 ,故对应于矩阵 ( A - B KC)的共扼复

数特征值对由常规 L Q G/ L TR 中的 - 146. 27 ±

141. 07 j变为 - 10. 708 0±10. 734 7 j ,很大程度地

靠近了虚轴 ,又因高目标穿越频率的设计 ,使得原

来的主导极点 - 5. 000 0减小至 - 10. 000 0.基于

以上两种变化 ,使得原来的共扼复数对不再为闭

环系统的非主导极点 ,并对系统性能产生了一定

作用 ,从而使得非完全恢复的 L Q G/ L TR方法在

降低控制器参数值同时 ,仍具有设计要求的性能.

3　控制系统仿真

以该发动机地面状态时为例 ,在 SIMUL IN K

环境下利用如上设计的双变量控制器分别进行单

位阶跃信号仿真 ,并对比其控制效果.首先在低压

转子转速输入端接入单位阶跃信号进行仿真 ,两控

制系统的仿真结果对比如图 3所示.与此对应 ,然

后在涡轮落压比输入端同样接入单位阶跃信号仿

真 ,两控制系统的仿真结果对比如图 4.两图中 ,实

线为非完全恢复方法设计的控制器仿真曲线 ,虚线

为常规 LQ G/ L TR设计的控制器仿真曲线.

对比图 3、图 4中的各参数仿真结果 ,明显看

出 ,虽然非完全恢复 LQ G/ L TR方法设计的控制

器参数数量级已大幅度降低 ,但对应的控制器在

控制性能上还是明显优于常规设计方法设计的控

制器.其动态响应速度更迅速、调节时间约为 0. 5

秒 ,无稳态误差、无超调.在解耦方面 ,虽然在图中

显示出常规方法更具有优势 ,但因此时对应图中

的纵轴坐标数量级为 10 - 3 ,所以两方法都具有很

强的解耦能力.

综合以上各种论述 ,可以看出相对于常规

L Q G/ L TR设计方法 ,非完全恢复的 L Q G/ L TR

设计方法不但抑制了控制器参数值过大 ,而且具

有更优良的动态响应性能 ,这也充分验证了非完

全恢复 L Q G/ L TR设计方法的优越性.

4　总　结

分析了常规 LQ G/ L TR 设计方法产生过大

控制器参数值的内在机理 ,并在此基础上 ,使用非

完全恢复方法进行航空发动机 L Q G/ L TR 控制

系统设计 ,以降低常规 LQ G/ L TR设计方法不可

避免地带来的参数值过大问题.控制系统仿真结

果表明 ,非完全恢复的 LQ G/ L TR设计方法不但

抑制了控制器参数值过大 ,而且还具有更加良好

的动态性能.这些都说明了非完全恢复的 LQ G/

L TR 控制系统明显优越于常规方法设计的

L Q G/ L TR控制系统 ,更值得在工程上推广应用.
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