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控制律架构的 LQ 设计
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摘摇 要:
空客 A320 飞机横航向控制律采用特征结构配置方法计算闭环增益,实现了期望特征值的配置及横航向关

键参数之间的解耦。 基于 A320 横航向控制律架构,提出使用线性二次型(Linear Quadratic,简称 LQ)方法,
对闭环增益进行重新设计。 首先根据期望的特征值引入关键参数的频域整形环节,而后通过调整二次型性

能指标加权矩阵实现期望特征值的逼近及关键参数之间的解耦,并求得闭环反馈增益,最后在特征结构、稳
定裕度和横航向解耦效果方面与空客设计结果作了对比分析。 仿真结果表明,LQ 设计可获得与特征结构配

置设计相近的结果,即得到接近期望值的特征值,并实现关键变量的解耦,同时保证了闭环稳定裕度。
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[Abstract] Eigenstructure assignment (EA) technique was utilized to design Airbus A320 lateral and directional
control law, which provides advantages regarding to desired closed loop eigenvalue assignment and critical variables
decoupling. Using Linear Quadratic (LQ) technique,this paper redesigns close loop gains based on the structure of
A320 control law. Firstly, specific frequency shaping functions are incorporated with critical parameters based on
the desired eigenvalue. Then performance index are adjusted to approach the desired eigenvalue and decouple the
critical variables, and all gains are obtained simultaneously. Finally, the resulted eigenstructure, stability margins
and decoupling performance between two axes critical parameters are compared with Airbus design which is based
on EA technique. Analysis results show that a similar set of gains and closed loop performance can be obtained with
LQ technique, i. e. the resulted eigenvalues are close to the designed ones, critical parameters are decoupled and
good stability margins are ensured.
[Key words] linear quadratic (LQ);decoupling;eigenvalue;stability margin

0摇 引言

特征结构配置( eigenstructure assignment,简称

EA)和线性二次型(Linear Quadratic,简称 LQ)是当

代民机飞行控制律主流的增益设计方法。
空客 A320 飞机横航向控制律使用 EA 方法设

计反馈回路增益以减少飞行控制律设计迭代,提高

设计效率[1]。 EA 方法可充分利用系统的自由度,
同时配置期望的特征值和特征向量,使得闭环的特

征根即为期望的特征值,并实现特定参数之间的解

耦,如滚转角和侧滑角的解耦控制。 然而,研究表

明根据该方法计算的增益并不能保证闭环系统的

稳定裕度和鲁棒性。
与 EA 方法不同,线性二次型理论已证明,在满

足最优解存在的条件下,闭环系统除是渐进稳定的

外,理论上还具有至少 60毅的相位稳定裕度及无穷

大的幅值裕度,即系统具有较好的鲁棒性。 20 世纪

70 年代,美国 Boeing 公司采用 LQ 方法对 767 飞机
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侧向自动驾驶仪进行重新设计,其性能获得明显改

善[2]。 21 世纪初,美国 Gulfstream 公司在基于 G550
平台的飞行控制律预研项目上,增益设计同样采用

了 LQ 方法,其成果已应用于 G650[3]。
本文将 LQ 方法应用于基于特征结构配置方法

设计的空客 A320 的横航向控制律架构,对反馈回

路增益进行重新计算,并将两种方法得到的设计结

果作了对比分析,包括特征结构、稳定裕度和解耦

时域响应,有助于加深理解 LQ 设计的理念,对其在

国内工程实际中的应用有借鉴意义。

1摇 基于空客架构的 EA 设计

空客 A320 飞机横航向控制律[1] 有如下特征,
如图 1 所示。

(1)采用 EA 方法计算反馈回路增益阵 K,通过

配置特征结构获得期望的特征根,实现横侧向关键

变量(侧滑角和滚转角)的解耦;
(2)在滚转角小于 33毅时,侧杆指令滚转角变

化率;
(3)具有滚转角保护功能,在滚转角大于 33毅

时,侧杆指令滚转角,最大滚转角指令为 67毅;
(4)脚蹬指令侧滑角和滚转角,以获得与传统

飞机相似的响应。

图 1摇 A320 横航向控制律架构

本文仅研究横航向反馈回路,其它前馈环节设

计可见文献[1]。 同样以文献[1]中飞行状态为研

究对象,本体横航向线性模型为:X· =AX+BU,有:
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式中,啄p 为横向输入,可包括副翼和扰流板;
啄r 为方向舵控制输入;
期望的特征值为:
姿d =[-1. 4,-0. 9,-0. 8+0. 9j,-0. 8-0. 9j],分

别对应滚转模态、螺旋模态、荷兰滚模态;
期望的特征向量为:
滚转模态:V1

T =[伊1伊0]
螺旋模态:V2

T =[伊1伊0]
荷兰滚模态:V3

T =[伊0伊1],V4
T =[伊0伊1]

根据文献[1]中的特征结构配置算法,求得反

馈增益阵:

K=
0. 395 7 0. 443 1 0. 656 4 -1. 228 1
-0. 722 1 -0. 418 3 1. 912 0 -1.

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú165 6

实际获得的闭环特征值即为期望值,而特征向

量为:
摇 摇 p摇 摇 摇 准摇 摇 摇 摇 r摇 摇 摇 摇 摇 摇 茁

V=
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0. 582 0. 742 0 0
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2摇 基于空客架构的 LQR 设计

2. 1摇 LQR 理论

最优二次型控制 LQR 可以表述为:对于给定的

连续线性定常被控对象:
x·( t)= Ax( t)+Bu( t)
y( t)= Cx( t)

(2)

式中,x缀Rn,u缀Rm,A 为 n伊n 维系统矩阵,B 为 m
伊m 维控制矩阵,C 为 p伊n 维输出矩阵。 要求选取控

制 u( t),使下述二次型积分代价函数为最小:

J= 1
2 蘩肄

0 (xT( t)Qx( t)+uT( t)Ru( t))dt (3)

式中,Q,R 分别为相应维数的半正定和正定的

加权矩阵。 依最优二次型理论,可得到最优控制 u
( t)是系统状态的线性组合:

u( t)= Kx( t) (4)
式中,K 为状态反馈增益矩阵:
K= -R-1BP (5)
式中,P 为正定对称矩阵,是下述代数 Riccati

方程的解:
PA+ATP-PBR-1BP+Q=0 (6)
闭环系统状态方程为:
x·( t)= (A-BK)x( t) (7)
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2. 2摇 基于空客架构的 LQ 设计

(1)选取控制变量

由于横航向通道有副翼和方向舵两个独立的

控制通道,故可构造出两个控制变量。 考虑空客架

构的设计目标为实现 茁 和 准 的解耦,即从非零状态

恢复时实现侧滑角和滚转角响应的独立,因此选择

茁 和 准 为控制变量。
(2)构造频域整形环节

由空客期望的特征结构可知,需配置期望的滚

转模态、螺旋模态及荷兰滚模态的特征值及特征向

量。 而通过合理的调节加权阵,LQ 方法求得的增益

可使闭环的特征值跟踪开环的零点[4],因此,配置

开环系统的零点是设计的关键。 本文根据空客期

望的特征值,配置开环零点如下:
zd =[-1. 4,-0. 9,-0. 8+0. 9j,-0. 8-0. 9j]
性能指标可确定为:y准 = 准··+2. 3准·+1. 26准,

y茁 = 茁··+1. 6茁·+1. 45茁
LQ 方法频域整形环节如图 2 所示。

图 2摇 LQ 方法频域整形环节

(3)调整加权阵计算闭环增益

初始性能加权阵选定为 Q = [1 0;0 1],R = [1
0;0 1],得到闭环特征值为:

[-1. 35, -0. 84, -0. 51+0. 85j, -0. 51-0. 85j]
其中,荷兰滚与期望值相差较大,调整加权阵 Q

=[10 000 0;0 10],R=[1 0;0 1]使得最终求得的闭

环特征值为:
[-1. 4, -0. 89, -0. 77+0. 87j, -0. 77-0. 87j]
上述特征值已接近期望值,此时求得反馈增益

如表 1 所示。
表 1摇 反馈增益阵对比

EA K= 0. 395 7 0. 443 1 0. 656 4 -1. 228 1
-0. 722 1 -0. 418 3 1. 912 0[ ]-1. 165 6

LQ K= 0. 403 4 0. 446 0 0. 661 9 -1. 177 5
-0. 648 1 -0. 364 0 1. 801 6[ ]-0. 984 9

3摇 结果对比分析

3. 1摇 反馈增益及实际特征结构对比

通过设定 LQ 方法的性能指标并调整加权阵,
使其与特征结构配置方法具有相近的期望特征根,
两种方法求得的闭环增益误差均在 16%以内。

实际获得的特征结构对比如表 2 和表 3 所示。
表 2摇 实际特征值对比

EA 姿=[-1. 4,-0. 9,-0. 8+0. 9j,-0. 8-0. 9j]

LQ 姿=[-1. 4,-0. 89,-0. 77+0. 87j,-0. 77-0. 87j]

表 3摇 实际特征向量对比
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摇 摇 可以看出,采用 LQ 设计同样实现了期望的特

征结构近似配置,横航向滚转角和侧滑角实现了近

似解耦。
3. 2摇 稳定裕度对比

作动器处和传感器处对应的闭环稳定裕度如

图 3 和图 4 所示。

图 3摇 作动器处的稳定裕度对比

由图可知,在本文研究的飞行状态下,采用 LQ
设计得到的闭环稳定裕度与特征结构配置方法的

稳定裕度相近。 考虑到 LQ 方法的特点,可以预期

其设计结果均有较好的稳定裕度。
3. 3摇 解耦时域响应对比

分别给定滚转角初值为 1毅及侧滑角初值为 1毅
的恢复响应,两种方法的对比结果如图 5 和图 6 所

示。 可以看出,LQ 的设计同样获得了满意的滚转角

与侧滑角解耦的效果。
(下转第 82 页)
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要求。 此外,试飞规划整体功能强大,但是横向调

整能力有待进一步提升。
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图 4摇 传感器处的稳定裕度对比

图 5摇 滚转角初值为 1毅的响应

图 6摇 侧滑角初值为 1毅的响应

4摇 结论

分析和仿真结果表明,在期望特征结构确定的

条件下,基于 A320 横航向控制律架构的 LQ 设计同

样实现了相同的设计目标:即闭环实际特征结构接

近期望特征结构,实现横航向的近似解耦。 由于 LQ
方法本身的特点,还提供了闭环系统有稳定裕度的

良好保证。
尽管在实际工程应用过程中还必须考虑其它

环节(如作动器、滤波器和传感器等)和更多的设计

准则、要求或约束,在充分理解被控对象和设计要

求的基础上,实践已经证明按照 EA 方法或本文中

描述的 LQ 方法设计飞行控制律都是切实可行的。
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