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基于 ＬＱＧ／ＬＴＲ方法的飞机自动着陆系统设计

刘冰　艾剑良
（复旦大学力学与工程科学系，上海　２００４３３）

摘要　用ＬＱＧ／ＬＴＲ方法设计的自动着陆系统就拥有较强的鲁棒性，可以抵御强风的干扰．本文简述了

ＬＱＧ／ＬＴＲ方法的原理，并用该方法设计了某商用飞机的自动着陆系统．仿真结果表明，ＬＱＧ／ＬＴＲ方法在一

定条件下对于非最小相位系统效果较好，所设计的自动着陆系统在飞机受到大气扰动以及模型摄动等诸多

干扰的情况下仍能起到良好的控制作用，可实现较强的鲁棒稳定性．

关键词　鲁棒性，　ＬＱＧ／ＬＴＲ方法，　大气紊流，　模型不确定性

引 言

在飞机的起飞和着陆阶段，低空大气紊流以及

风切边等干扰一直以来被公认为是影响飞行安全

的最重要因素之一．因此，如何在有上述干扰的情
况下引导和控制飞机安全起飞和着陆，这一课题已

经引起了广泛的注意，并得到了大量的研究与实

践．其中有两种方法获得较多的关注，即最优航迹
的计算和自动着陆系统的设计．

对于前者来说，虽然最优化的思想和方法得到

了体现，但是在设计前必须得知大气紊流或风切边

的具体模型与特性，所以此种设计方法只局限于预

先设计好的扰动模型．而针对后者，又有很多经典
或现代的控制方法，如 ＰＩＤ控制、控制以及神经网
络算法等等．在这些控制方法中，有些只适合于ＳＩ
ＳＯ系统，如经典的ＰＩＤ控制，其对于ＭＩＭＯ系统效
果则不好．而另一些方法则在有随机不确定的干扰
下，其控制效果不好或有其局限性，如神经网络算

法．
本文采用的控制方法为 ＬＱＧ／ＬＴＲ技术（线性

二次型高斯／回路传输特性恢复技术），并将其应用
在一架商用飞机的自动着陆系统的设计上．ＬＱＧ／
ＬＴＲ技术被证明拥有良好的鲁棒稳定性以及抗扰
动性能，且已被应用于工业、航空、航天等各领域．

本文以下首先对 ＬＱＧ／ＬＴＲ方法做一简单介
绍，然后简述飞机着陆过程以及所受扰动，最后将

ＬＱＧ／ＬＴＲ方法应用于飞机模型上进行自动着陆系

统的设计与仿真并得出结论．

１　ＬＱＧ／ＬＴＲ方法简述

ＬＱＧ方法，即线性二次型高斯方法，是用来处
理有随机噪声干扰或模型状态无法直接测量的情

况下的状态反馈最优化设计方法．其本质是附带卡
尔曼滤波器的最优二次型控制器．然而由于状态观
测器的引入，ＬＱＧ控制器显现出了稳定裕度缺乏的
现象．为此，在过去的十几年中，ＬＱＧ方法的鲁棒性
恢复问题得到的极大的重视．Ｄｏｙｌｅ和 Ｓｔｅｉｎ１提出
了一种线性多变量控制设计方法，称为线性二次高

斯恢复（ＬＱＧ／ＬＴＲ）方法，ＭｉｃｈａｅｌＡｔｈａｎｓ２又进一
步详细阐述了该方法，其后又有很多专家为 ＬＱＧ／
ＬＴＲ方法的发展和应用做了很多工作．
１．１　ＬＱＧ／ＬＴＲ控制器设计

假定被控对象的数学模型为：

ｘ（ｔ）＝Ａｘ（ｔ）＋Ｂｕ（ｔ）＋Ｇｗ（ｔ）
ｙ（ｔ）＝Ｃｘ（ｔ）＋ｖ（ｔ{ ）

（１）

式中：ｘ（ｔ）为状态向量；ｕ（ｔ）为输入向量；ｙ（ｔ）为输
出向量；ｗ（ｔ）、ｖ（ｔ）为高斯白噪声输入，且满足：

Ｅ［ｗ（ｔ）ｗＴ（ｔ）］＝Ξ≥０

Ｅ［ｖ（ｔ）ｖＴ（ｔ）］＝Θ＞０

Ｅ［ｗ（ｔ）ｖＴ（ｔ）＝
{

０

（２）

一般的ＬＱＧ／ＬＴＲ控制器的设计方法为：首先
按照系统的性能和鲁棒性要求设计一目标回路，如

卡尔曼滤波器回路，要求其频域奇异值形状满足设

计要求．然后设计一个控制器（通常设计成一个最
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优二次型控制器），通过调节加权矩阵中的恢复增

益来使被控系统的输入／输出端各项性能恢复到目
标回路，这样被控系统的性能就得到了保证．

一个典型的 ＬＱＧ／ＬＴＲ控制系统图１所示，其
中虚线框中的控制器就包含了待设计的卡尔曼滤

波器和二次型补偿器．

图１　一个典型的ＬＱＧ／ＬＴＲ控制系统

Ｆｉｇ．１　ＡｔｙｐｉｃａｌＬＱＧ／ＬＴＲｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

１．２　对于非最小相位系统的处理方法
一般的ＬＱＧ／ＬＴＲ设计要求被控对象为最小相

位系统，否则回路性能就无法很好地恢复．但是在
实际工程应用中，有很大一部分实际系统是非最小

相位系统，对于这个问题，目前的研究得到了以下

两种解决方案３，４：
１）将被控模型近似为一个最小相位系统，随

后将所产生的误差并入模型不确定性的误差中．
２）将目标回路设计成包含被控系统所有不稳

定的零极点的形式，这样可以使被控系统和目标回

路的传递函数形式保持一致，以便达到回路恢复的

目的．
在本文中则将采取一个类似于上述第一种方

法但更为简单的方法来处理，即当不稳定的零点不

在系统频宽范围或处于增益较小的高频段时，可以

无需近似而直接用原始系统进行设计，其核心思想

为误差直接并入模型误差中，实践证明这样也能达

到良好的效果．

２　飞机着陆过程及所受扰动

２．１　飞机纵向着陆简述
飞机在着陆阶段的高度低，所以应对飞行安全

问题给予高度重视．飞机从安全高度下滑，发动机
一般处于慢车工作状态，此时飞机接近等速直线下

滑．到离地面一定高度，驾驶员后拉驾驶杆将飞机
拉平，然后保持在离地０．５～１米左右进行平飞减
速．随着飞行速度减小，驾驶员不断拉杆，使飞机和

缓地下沉．最终减速至升力小于重力，以接地速度

开始滑跑．

当飞机下滑只距地面约２０米高度左右时，便

要进行拉平控制，使飞机进一步减速，机头逐渐抬

起，以合理的下降速率和姿态着地．在着地的瞬间

的下降速率过大，会使飞机猛烈撞向地面，这是飞

行安全要求所不允许的．因此，在着地时的下降速

率对于飞行安全至关重要，其值一般应低于０．５米

／秒．

已经证实，可以将飞机着陆时的拉平弧段设定

为如下曲线：

ｈ·＝－（ｈ＋ｈｂ）／τ （３）

则相应的高度曲线就是满足式３．１的微分方

程的解，即：

ｈ＝ｈ０ｅ
－ｔ／τ－ｈｂｔ／τ （４）

其中：ｈ为测量所得飞机实际距离跑道相对高度；

ｈ０为拉平转换高度；τ为拉平时间常数；ｈ０为低于

实际跑道平面的某一高度，使得指数曲线能在该处

无限衰减至零，这样，其在跑道平面就可以达到零

值．

２．２　大气紊流扰动
在目前对与大气紊流模型的研究中，普遍采用

的是Ｄｒｙｄｅｎ模型和ＶｏｎＫａｒｍａｎ模型，这两种模型

对于刚性飞机的品质分析来说都适．用而 Ｄｒｙｄｅｎ

模型又以其简单的有理频谱形式，便于做因式分

解，从而更有利于做紊流的数值仿真．

Ｄｒｙｄｅｎ模型中大气紊流的空间频谱形式为５：

Ｓｕ（Ω）＝
５．６６

１＋（３０．４８·Ω）２

Ｓｗ（Ω）＝
２

１＋（３０．４８·Ω）
{

２

（５）

由于本文主要研究纵向着陆，所以频谱形式略

去了横向分量．式５中功率谱单位为（ｍ／ｓ）２／（ｒａｄ／

ｍ），其中为空间频率，单位为ｒａｄ／ｍ．

２．３　模型乘性不确定性
系统的另一类扰动则是模型本身的误差，特别

是在高频时，由于弹性模态等因素的影响，产生的

模型的乘性不确定性误差，这种误差当频率上升时

会显著增大，甚至在较高频处误差超过１００％．因

此在控制器的设计时，要特别关注高频时奇异值的

形状，设计目标为高频处奇异值增益远小于１．

３９
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３　自动着陆系统的设计与仿真

３．１　性能评价指标的确定
对于本文所针对的用ＬＱＧ／ＬＴＲ控制器设计的

飞机自动着陆系统来说，需要建立以下几个性能评

价指标：

１．对于所设计的自动着陆系统的频域特性指
标：

如前文所述及相关控制理论２，３，要求系统抗
扰动性能好，所以在低频处最小奇异值增益 σ１
（０ｄＢ），而在高频处为了抵抗模型不确定性的影
响，则要求高频处最大奇异值增益σ１（０ｄＢ）；
２．对于飞机着陆接地时的下降速率要有严格

的限制，一般小于０．５ｍ／ｓ；
３．要求系统有较好的信号跟踪能力，并且对

于阶跃输入无稳态误差．
３．２　飞机仿真模型建立

本文采用某商用飞机模型进行自动着陆系统

的设计与仿真．建模过程首先是将包含完整飞机气
动参数的全量非线性方程组在某基准状态下进行

线性化处理，这一过程在许多飞行力学教材中都有

详细描述，在这里不再重复．
在本例中，线性化的基准状态为海平面标准大

气，飞机基准速度Ｕ０＝７１．６ｍ／ｓ，基准航迹角 θ０＝

３。．
线性化后的状态模型即如式１所示，式中状态

向量ｘ＝（ｕ　ｗ　ｑ　γ　ｈ）Ｔ，其中ｕ为水平扰动速
度，ｍ／ｓ；ｗ为垂直扰动速度，ｍ／ｓ；ｑ为俯仰角速度，
ｄｅｇ／ｓ；γ为俯仰角，ｄｅｇ；ｈ为扰动高度，ｍ．输入向量
ｕ＝（δＥ　δＰ）

Ｔ，其中δＥ为升降舵偏角，ｄｅｇ；δＰ为油

门杆位置，ｄｅｇ．输出向量ｙ＝（ｈ　ｈ）Ｔ，其中 ｈ为飞
机实际高度，ｍ；ｈ为飞机高度变化率，ｍ／ｓ．

状态模型中状态矩阵 Ａ和输入矩阵 Ｂ分别
为［６］：

Ａ＝

－０．０３８ －０．０５１３ ０．００１５２ －０．５６２ ０
０．０３１３ －０．６０５ －４．５１１ －０．０２９ ０
０．０２１１ ０．１５７ －０．６１２ ０ ０
０ ０ １ ０ ０
０ －１ ０ ４．















１０２ ０

Ｂ＝
０．００００５ －０．１４６ ０．４５９ ０ ０
０．１５８ ０．０３１ ０．[ ]０５４３ ０ ０

输出矩阵Ｃ和矩阵Ｄ分别为：

Ｃ＝
０ ０ ０ ０ １

－０．０５２ －０．９９９ ０ ４．[ ]０９６ ０

Ｄ＝
０ ０[ ]０ ０

在建立仿真模型时，为了满足性能评价指标的

要求，使两个控制通道对于阶跃输入无稳态误差，

因此分别在两个通路中各串联上一个积分环节，同

时加入舵机环节．为了达到控制目的，将原先的状
态矩阵Ａ进行增广，即将图２中虚线框里的三个部
分合并入一个状态空间模型中，然后将增广后的状

态空间模型作为实际被控模型．
最后得到的仿真框图如图２所示．

图２　仿真结构图

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

建模后发现模型中存在１个不稳定的传输零
点即ｓ＝０．００１６７２，但是该零点频率很低，已不在系
统的频宽范围内，且在低频处设计抗扰动性能很

好，因此该零点的影响可不予考虑．直接带入原系
统进行仿真，并将误差归入模型不确定性中．
３．３　ＬＱＧ／ＬＴＲ控制器设计

在设计ＬＱＧ／ＬＴＲ控制器时，首先设计具有满

意鲁棒性能的卡尔曼滤波器目标回路，经计算并对

照频域性能指标的要求，取Ξ＝（１０４　０；０　１０４），

Θ＝（０．０１　０；０　０．０１）Ｔ，然后计算得到相应的卡

尔曼滤波器增益 Ｌ；随后设计二次型控制器，当恢
复增益取为１０１０时，回路恢复效果比较满意．在实
践中，发现进行回路恢复操作时，往往恢复曲线的

低频处于目标回路比较吻合，而高频处比目标回路

下降更多，这一点上更有利于对高频噪声影响以及

模型摄动影响的降低．最后可以得到状态反馈增益
Ｋ，至此ＬＱＧ／ＬＴＲ控制器便设计完成．

３．４　仿真验证与分析
为了检验所设计的自动着陆系统的效果，现在

先从频域上对系统进行检验．检验方法为考察系统

４９
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频域奇异值曲线是否符合性能评价指标的要求．
图３为目标回路和恢复后的整个系统的频域

奇异值曲线图．

图３　目标回路和恢复后系统地频域奇异值曲线图

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｎｇｕｌａｒｖａｌｕｅｓｏｆｔｈｅｔａｒｇｅｔｌｏｏｐａｎｄ

ｔｈｅｗｈｏｌｅｓｙｓｔｅｍａｆｔｅｒｒｅｃｏｖｅｒｙ

由图３可见，经过恢复后的系统奇异值曲线在
低频和中频出与目标回路十分吻合，而在高频处比

目标回路增益降至更小，这样十分有利于抵抗高频

模型摄动．整个系统的频域曲线在低频处最小奇异
值接近１００ｄＢ，而到了高频处最大奇异值降至 －
８０ｄＢ处左右，完全符合性能评价指标对于频域奇
异值的要求，由此可以说明控制器的设计比较成

功．
下面进行具体着陆仿真，仿真参数如下：飞机

着陆初始高度ｈ为３００米，拉平转换高度 ｈ０为２２
米，时间常数τ为６ｓ．飞机飞行初始速度为７１．６ｍ／
ｓ，初始航迹角为－３。，在仿真时给予的指令信号分
别为高度指令和下降速率指令，其表达式参见式３
和式４．

为了检验系统抗扰动性能，需要同时加入两种

扰动．其一是大气紊流扰动，其形式如２．２节所述，
分别加入水平和垂直风的干扰，风速约为１１ｍ／ｓ．
第二种扰动是模型摄动，加入方法参考２．３节中关
于乘性不确定性的描述，对描述飞机动态特性的状

态矩阵 Ａ进行乘性处理，由于系统工作频率不会
太高，因此将飞机状态矩阵元素摄动２０％，并检验
其控制效果．

同时加入上述两种扰动后的响应结果如图４
所示．

由图４可见，在着陆仿真中，当加入风的扰动
以及模型不确定性摄动后，飞机下滑阶段经历７４．
１５ｓ，随后开始拉平，整个拉平过程持续１６．３６ｓ．由
图中可见，加入扰动后，高度变化与下降率响应均

能较好地跟踪指令信号，而下降率曲线相比理想轨

迹仅有微小抖动，幅值小于０．２ｍ／ｓ，控制任然较为
理想，最终着地下降率为 －０．３６５ｍ／ｓ，符合性能评
价指标．

图４　加入扰动后的仿真曲线

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ

为了进一步验证所设计系统的性能，下面进行

一些简单的随机试验和统计分析．旨在说明系统对
于不同随机扰动情况下的控制效果的一些简单统

计规律．
试验方法为保持模型结构摄动 ２０％不变，对

大气紊流输入种子数进行随机产生，这样可以改变

大气紊流的扰动形式，共计１０组，考察最终着陆时
的下降速率．

统计结果如表１所示：
表１　不同随机种子输入风扰动下的着陆下降速率

Ｔａｂｌｅ１　Ｖｅｒｔｉｃａｌｖｅｌｏｃ．ｗｉｔｈｒａｎｄｏｍｓｅｅｄｎｕｍｂｅｒ

ｏｆｗｉｎｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ

Ｒａｎｄｏｍｓｅｅｄｎｕｍｂｅｒ
ｏｆｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｗｉｎｄ

Ｒａｎｄｏｍｓｅｅｄｎｕｍｂｅｒ
ｏｆｖｅｒｔｉｃａｌｗｉｎｄ

Ｖｅｒｔｉｃａｌｖｅｌｏｃ．ｏｎ
ｌａｎｄｉｎｇ（ｍ／ｓ）

２３３４１ ３０００１ －０．３４
４３２５６ １２５３０ －０．３８
３７２４５ ２３３５６ －０．２８
７８５４６ ８４５６２ －０．３１
１０２３４ ８５４６２ －０．２７
９４２８５ ９８００１ －０．４３
２４７８９ ９９１２５ －０．３６
７８４５２ ８５６２３ －０．３５
５５８９６ ２４５６９ －０．３３
１７６５２ ４８５６２ －０．３１

由表１可见，在１０组不同的随机风输入下，最
终着陆的下降速率均保持在０．５ｍ／ｓ以下，最大下
降速率为０．４３ｍ／ｓ，最小仅为０．２７ｍ／ｓ，该系统的
鲁棒稳定性十分良好．
１０组下降速率的均值为 －０．３３６ｍ／ｓ，标准差

较小，为０．０４７７，说明控制结果十分稳定．

５９
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本文采用了ＬＱＧ／ＬＴＲ方法设计了某商用飞机
的自动着陆系统，该模型为一非最小相位系统．仿
真结果表明，在一定条件下，ＬＱＧ／ＬＴＲ方法也能较
好处理非最小相位系统．所设计控制系统能在飞机
受到较大扰动的情况下任起到较好的控制作用，实

现较强的鲁棒稳定性．相比一些其他的经典或者现
代的控制方法来说，ＬＱＧ／ＬＴＲ方法的抗扰动能力
以及鲁棒性都较强，特别适合于一些受扰动的控制

场合．
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