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基于 ＰＩＤ 趋近律的航空发动机滑模变结构控制
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摘　要：研究了一种自调节趋近律的滑模变结构控制器，以切换函数 s作为偏差，趋近速度由一
个 ＰＩＤ控制器调节，目的是使到达滑模面的穿越速度最小从而减少抖振，同时使到达滑模面时
间最短。 根据航空发动机稳态数学模型，设计其滑模变结构控制律，构建了基于 ＰＸＩ总线的发
动机滑模控制平台。 通过半实物实验结果证明，该控制器响应速度快，高频抖振很小，具有很强
的鲁棒性能和跟踪性能。
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第四代军用航空发动机的标志之一是全权限数电式控制，对其理论研究越来越受到重视［１］ 。 航空发动
机是包含机械、气动、燃烧等子系统的复杂非线性强耦合系统，自身的不确定性和飞行环境的变化要求发动
机控制系统有很强的鲁棒性。 滑模变结构控制的突出优点是对系统的内部未建模动态和外部干扰具有很强
的鲁棒性［２］ 。 该控制方法通过设计不同的趋近律和滑模面，让系统状态在滑模面两边来回高频切换进入滑
动模态，从而对干扰摄动具有鲁棒性，因此很适合复杂时变的航空发动机控制系统［１，３］ 。 但是，抖振是滑模
控制的主要缺点，成为制约其应用的一个瓶颈。 高为炳院士［２］提出趋近律理论以来，设计特定的趋近律成
为解决抖振的有效方法之一。 本文设计了一种 ＰＩＤ自调节趋近速度的趋近律，并在 ＰＸＩ数采平台上构建了
发动机滑模控制器硬件实验系统，得到相关实验结论。

１　ＰＩＤ趋近律的提出
为了解决抖振问题，趋近律设计由单一指数趋近律发展到变速趋近律，现在各种趋近律的组合运用成为

研究热点，ＰＩＤ趋近律本质上也是一种组合趋近律［２，４ －５］ 。 设一般线性控制系统为：
痹x＝Ax＋Bu　x∈Rn，u∈Rm

y＝Cx　 y∈Rl，n≥m≥l
（１）

式中：A和 B是状态矩阵；C是输出矩阵。 切换函数为 s＝cＴx，切换面为 s＝cＴx ＝０，痹s＝－ε‖x‖１ ｓｇｎ（s），其
中 ε ＞０。 该组合控制律的公式为：

u＝－（cＴB） －１［cＴAx－cＴx＋γs＋ε（α＋β‖x‖１）ｓｇｎ（s）］ （２）

式中：
γ＝１，α＝１，β＝０，‖x‖１ ＞１

γ＝０，α＝０，β＝１，‖x‖１≤１
； －（cＴB） －１cＴ（A－I）x是等效控制项；γs是比例项；αεｓｇｎ（s）是等速项；

βε‖x‖１ ｓｇｎ（s）是变速项。 由式（２）可见，在趋近模态段和前期滑动模态段，采用指数趋近律；在后期滑动模
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态段和稳态段，采用变速趋近律［６］ 。 相比单纯的指数趋近律，组合趋近律在滑模面附近“减速防抖”的优点
更明显。 但是，切换条件‖x‖１ ＝１ 是经验推荐值

［７ －８］ ，本质是厚度定常的“边界层”滑模面设计，只有趋近
律的空间约束条件，没有考虑到时间上的约束条件即运动点的速度大小带来的惯性影响的不同。 所以，以上
的组合趋近律的防抖振性能会因控制器切换功率的不同而参差不齐，到达时间也不是最短［２，９ －１０］ 。 针对这
些不足，本文提出一种 ＰＩＤ趋近律：

痹s ＝－kp（s ＋ｓｇｎ（s）kp） －ｓｇｎ（s）ki∫
t

t０
｜s｜ｄt －kd痹s （３）

式中：kp ＞０为比例系数；ki ＞０为积分系数；kd ＞０为微分系数。显然，式（３）满足痹ss ＜０的滑模稳定存在条

件。为了加快趋近速度，比例项 －kp（s ＋ｓｇｎ（s）kp）加入常数 kp修正。t０ 是运动点第一次到达滑模面 s ＝０的
时刻，t是当前时刻，积分项是为了控制了抖振的幅度。

２　ＰＩＤ趋近律理论分析
式（３） 整理得：

（１ ＋kd）痹s ＝－kp（s ＋ｓｇｎ（s）kp） －ｓｇｎ（s）ki∫
t

t０
｜s｜ｄt （４）

当 s ＝０时，痹s ＝０，即到达滑模面速度为 ０，达到理想滑动的条件。两边同除左边常数项，式（４） 化为：

痹s ＝－kp（s ＋kp）／（１ ＋kd） －ki∫
t

t０
｜s｜ｄt／（１ ＋kd），s ＞０

痹s ＝－kp（s －kp）／（１ ＋kd） ＋ki∫
t

t０
｜s｜ｄt／（１ ＋kd），s≤０

（５）

在第一次到达滑模面之前，没有积分项，故解式（５） 得：
s（ t） ＝－kp ＋（s０ ＋kp）ｅ－kpt／（１＋kd） ，s ＞０

s（ t） ＝kp ＋（s０ －kp）ｅ－kpt／（１＋kd） ，s≤０
（６）

当 s（ t） ＝０时，解式（６） 为：
ｌｎ（s０ ＋kp） －ｌｎkp ＝kp t／（１ ＋kd），s ＞０

ｌｎ（kp －s０ ） －ｌｎkp ＝kp t／（１ ＋kd），s≤０
（７）

由此可得由初始状态到达切换面的时间：

t倡 ＝
１ ＋kd
kp ｌｎ s０ ＋kp

kp ＝
１ ＋kd
kp ｌｎ s０

kp ＋１ ，s ＞０

t倡 ＝
１ ＋kd
kp ｌｎ kp －s０kp ＝

１ ＋kd
kp ｌｎ １ －

s０
kp

，s≤０

（８）

可见，到达时间是有限的，kp 值越大，kd 值越小，到达时间就越短。所以无论是 s０ ＞０还是 s０ ＜０，极限情

况是 kd ＝０，kp 冲 s０ ，则 t倡ｍｉｎ ＝１／kp。但考虑到控制器的抗干扰性及其实际功率的有限性，kp取值不宜过大；而

进入滑模面后微分项对抑制高频抖振起主要作用，所以 kd 取值也不能太小。

３　发动机滑模变结构控制器的设计

3畅1　滑模变结构控制律的确立
某型国产先进涡扇发动机控制数学模型

［７］
为：

痹x ＝Ax ＋Bu ＋HΔu；　y ＝Cx ＋Du ＋Δy （９）
式中：x ＝ 珔nＨ 珔nＬ Ｔ；u ＝ 珚Mｆ 珔Ae

Ｔ；y ＝ 珔T６ 珚πT
Ｔ；Δu和 Δy分别是内部未建模干扰和外部干扰，这里全

部变量均为归一化处理。A∈R２×２ ，B∈R２×２ ，C∈R２×２，D∈R２×２。珔nＨ，珔nＬ分别是高压相对转速，低压相对转速；
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珚mｆ，珔Ae，珔T６ ，珚πT 是供油量、尾喷口临界面积、涡轮后燃气温度、涡轮落压比的相对量。设二维滑模超平面为：

s ＝Lx ＝［ l１ l２ ］［x１ x２］ Ｔ ＝l１x１ ＋l２x２ ＝０ （１０）

则有 痹s ＝L痹x ＝LAx ＋LBu，代入式（３），则有：

－
kp

１ ＋kd（s ＋ｓｇｎ（s）kp） －ｓｇｎ（s） ki
１ ＋kd∫

t

t０
｜s｜ｄt ＝LAx ＋LBu （１１）

从而得到航空发动机滑模控制律：

u ＝－（LB） －１ LAx ＋
kp

１ ＋kd（s ＋ｓｇｎ（s）kp） ＋ｓｇｎ（s） ki
１ ＋kd∫

t

t０
｜s｜ｄt （１２）

滑模面常数矩阵 L的求取，一般用极点配置法或者二次型最优指标法，前者侧重滑模运动稳定性，后者
使滑模运动动态品质最优［４，１１］ 。 在这里用常用的二次型最优法求取 L值，具体过程见参考文献［２］。
3畅2　控制器的硬件构建

该控制器硬件电气模块主要由 ＰＸＩ总线、Ｉｎｔｅｌ Ｐｅｎｔｉｕｍ １畅８ Ｇ ＣＰＵ、Ｉ／Ｏ通讯端口、ＲＡＭ、 ＦＬＡＳＨ、５ 块传
感器信号调理板、１ 块脉冲调制板及各种输出接口（包括液晶与键盘接口、ＵＳＢ接口及串行接口）组成，结构
见图 １。 核心主板模块采用凌华 ＰＸＩ３８００， ＣＰＵ芯片为 Ｉｎｔｅｌ Ｐｅｎｔｉｕｍ １畅８ Ｇ处理器，并集成了多种外设接口。
主机功能包括 １个 ＰＸＩ总线通讯端口、２个串行接口，２ 个 ＵＳＢ 接口，１ 个 ＰＳ／２ 键盘接口，１ 个 ＰＳ／２ 鼠标接
口，１个 ＶＧＡ液晶显示器接口。 高速 ＰＣＩ ＩＤＥ控制器支持 ＰＩＯ和 ＵＤＭＡ／３３总线主模式，可连接 ２个 ＩＤＥ设
备，ＩＤＥ设备既可以是大容量硬盘，又可以是 ＣＤ －ＲＯＭ 驱动器。 电源管理系统支持 Ｄｏｚｅ，Ｓｔａｎｄｂｙ 及 Ｓｕｓ-
ｐｅｎｄ模式，可减少电源功耗。

图 １　控制器硬件结构

Ｆｉｇ畅１　Ｈａｒｄｗａｒｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｏｒ
　　ＣＰＵ芯片内部集成了运算能力为 １畅８ Ｇ的中央处理器、 时钟发生器（ＣＧ）、 ＤＭＡ 控制单元（ＤＭＡＵ）、中
断控制单元（ ＩＣＵ）、 定时控制单元（ＴＣＵ）、 串行控制单元（ＳＣＵ）、 总线接口单元（ＢＩＵ）和等待控制单元
（ＷＣＵ） 等。 ＣＰＵ芯片内部还集成有总线逻辑控制单元（ＢＡＵ），从硬件上协调片内各外设器件及 ＣＰＵ 对总
线的控制。 同时，该 ＰＸＩ总线中采用了电源和信号隔离技术。 信号采集模块内部的 Ｉ／Ｏ 口通过高速光耦
６Ｎ１３７与收发器 ＰＣＡ８２Ｃ５０ 相连，这样就很好地实现了总线上的采集板卡、供电电源、被采信号的隔离，增加
了总线通讯的抗干扰能力。 中断是核心电路模块的重要组成部分，不仅在硬件上保证了系统运行的灵活性，
而且在软件上提供了丰富的使用余地。 总线采用 １６位 Ｉ／Ｏ地址，寻址空间为 ６４ｋＢ。
　　５个传感器信号调理模块是自行研制的信号调理电路板，分别用来对转速、温度、空气压力、喷口位置
（转角）、喘振报警（气压比）等信号进行滤波调理，使信号变为数采板卡输入的 ０ Ｖ －１０ Ｖ电压范围。 脉冲
调理板把控制模拟电压信号调制为占空比变化的数字脉冲信号，驱动电磁活门通断，经过液压放大器。 液压
放大器控制燃油计量活门开度，从而控制燃油流量，实现对发动机的控制［１］ 。

７１第 ３期 何秀然等：基于 ＰＩＤ趋近律的航空发动机滑模变结构控制



４　半实物实验及结果分析

半实物实验系统由以下组成：７５ ｋＷ电机（替代发动机的转速－空压系统）、某发动机真实燃油泵系统、

各型传感器、发动机 ＰＸＩ控制平台。 其中，ＰＸＩ控制平台的航空发动机的小偏差增量稳态模型［１］为：

nＨ（kT＋T）
nＬ（kT＋T）

＝A
nＨ（kT）
nＬ（kT）

＋B
m ｆ（kT）
Ae（kT）

u（kT） ＋
１

１
ω１

T６ （kT＋T）
πT（kT＋T）

＝C
nＨ（kT）
nＬ（kT）

＋D
mｆ（kT）
Ae（kT）

u（kT） ＋
１

１
ω２

（１３）

式中：nＨ、nＬ 为高压转速和低压转速；mｆ、Ae 为供油量和喷口面积；T６ 、πT 为涡轮后温度和涡轮落压比；ω１ 和

ω２ 分别是发动机内部、外部的干扰噪声。 在高度 H＝０，Ma＝０和高度 H ＝１５ ｋｍ，Ma ＝１畅５ 的条件下上述模

型的系数矩阵分别为［６］ ：

A＝
－３畅２５０ １ ０畅０６７ ７３１

２畅０４４ ８ －３畅６２６ ３
B＝

０畅６０９ ９４ ０畅４８９ ４５

０畅６３０ ２４ ０畅３９４ ９

C＝
－１畅６２７ ４ ０畅７０９ ６６

２畅３８６ ６ －１畅４７９ ２
D＝

０畅２８３ ５２ ０畅０３７ ０６９

０畅２０７ １ ０畅６７８ ５９

A＝
－１畅２３８ ８ －０畅０３９ ２６８

０畅９６０ １ －１畅３５１ ０１
B＝

０畅５７２ ７ ０畅１７６１

０畅５５８ ６２ ０畅１８３ ６３

C＝
－１畅７３２７ ０畅５３３ ６６

２畅４１１２ －１畅３５３ ２
D＝

０畅７９６ ９９ －０畅３６５ ２１

０畅４８６ ７４ ０畅７４１ ４

（１４）

　　取 kp ＝３０，kd ＝１，ki ＝０畅０５，内部干扰是均方根为 １％控制能量的噪声，外部输出干扰是 ３％输出值的噪

声，用二次型最优法求得 L＝ ４畅３１ １ 并进行实验：

实验 １　在 H＝０，Ma ＝０时，发动机初始高压转速为 nＨ ＝４０％，初始低压转速为 nＬ ＝２０％。 首先保持喷

口临界面积不变，供油量输入一个 ０畅８ 的阶跃信号；然后保持初始转速不变，输入喷口扩大 １０％的阶跃信

号。 用比例－等速－变速趋近律（ＰＣＶ）的滑模控制［６］和本文 ＰＩＤ趋近律的滑模控制（ＰＩＤＳＭＣ）进行对比，

仿真结果见图 ２和图 ３。

图 ２　H＝０，Ma＝０时高、低压转速的阶跃响应
Ｆｉｇ畅２　Ｓｔｅｐ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｏｆ ｈｉｇｈ ＆ ｌｏｗ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

ｒｏｔａｔｅ ｓｐｅｅｄ ａｔ H＝０ ｋｍ Ma＝０

图 ３　H＝０，Ma＝０时涡轮落压比的阶跃响应
Ｆｉｇ畅３　Ｓｔｅｐ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｏｆ ｔｕｒｂｏ ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｒａｔｅ ａｔ H＝０ ｋｍ Ma＝０
　　实验 ２　H＝１５ ｋｍ，Ma＝１畅５时，发动机初始高压转速为 nＨ ＝４０％，初始低压转速为 nＬ ＝２０％，首先保
持喷口临界面积不变，供油量输入一个 ０畅５的阶跃信号；然后保持初始转速不变，输入喷口扩大 １５％的阶跃
信号。 同样对 ＰＣＶ滑模控制和 ＰＩＤ趋近律滑模控制进行对比，仿真结果见图 ４ 和图 ５。 ２ 次仿真中 ２ 种滑
模控制量变化见图 ６。
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图 ４　H ＝１５ ｋｍ，Ma ＝１畅５ 时高、低压转速的阶跃响应
Ｆｉｇ畅４　Ｓｔｅｐ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｏｆ ｈｉｇｈ ＆ ｌｏｗ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

ｒｏｔａｔｅ ｓｐｅｅｄ ａｔ H＝１５ ｋｍ Ma＝１畅５

５　H＝１５ ｋｍ，Ma＝１畅５时涡轮落压比的阶跃响应
Ｆｉｇ畅５　Ｓｔｅｐ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｏｆ ｔｕｒｂｏ ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｒａｔｅ ａｔ H＝１５ ｋｍ Ma＝１畅５
　　从图 ２ －图 ５可以得出：①两种滑模控制对内部干扰和外部干扰都有很强的鲁棒性。 ②对于发动机来
说，ＰＩＤ趋近律滑模控制相比 ＰＣＶ趋近律滑模控制响应速度更快（前者的低压转速和落压比响应速度快约
０畅１５ ｓ，高压转速响应优势不明显）。 ③前者由于抖振很小，所以稳态误差小，而后者带有一定的高频波动。
以上 ３点可以从图 ６ 中控制量的变化曲线找到原因：在第一次仿真中，前者在 ０畅１２ ｓ时进入滑模面运动，几
乎没有抖振，而后者在 ０畅２８ ｓ 时进入滑模面运动，０畅２５ ｓ 后有一定的高频抖振；在第二次仿真中，前者在
０畅４４ ｓ时进入滑模面运动，没有抖振，而后者在０畅５５ ｓ时进入滑模面运动，０畅５５ ｓ－０畅８７ ｓ之间有明显的高频
抖振。

图 ６　２种滑模控制的控制变量变化

Ｆｉｇ畅６　Ｃｈａｎｇｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｔｗｏ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅｌ ｃｏｎｔｒｏｌｓ

５　结束语

ＰＩＤ控制用于趋近律的设计，保证了滑模到达时间全局最优，同时也有效地抑制了滑模面上的高频抖
振，减小了稳态误差，增强了稳定性，弥补了滑模控制最大的不足。 基于 ＰＩＤ趋近律的滑模控制有了快速响
应和减弱抖振的优点，能够弥补发动机辨识模型不准确和高阶非线性因子带来的误差，对外部干扰有较强的
鲁棒性，不失为航空发动机控制的一种有效方法。

参考文献：

［ １ ］　谢寿生．某型加力涡扇发动机［Ｍ］．西安：空军工程大学工程学院，２００２．

ＸＩＥ Ｓｈｏｕｓｈｅｎｇ．Ａ Ｃｅｒｔａｉｎ Ａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄ Ｔｕｒｂｏｆａｎ Ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ［Ｍ］．Ｘｉ′ａｎ： Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ａｉｒ Ｆｏｒｃｅ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｕｎｉ-
ｖｅｒｓｉｔｙ，２００２．（ ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

９１第 ３期 何秀然等：基于 ＰＩＤ趋近律的航空发动机滑模变结构控制



［ ２ ］　高为炳．变结构控制的理论及设计方法［Ｍ］．北京：科学出版社，１９９８畅

ＧＡＯ Ｗｅｉｂｉｎｇ．Ｖａｒｉａｔｉｏｎａｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｃｏｎｔｒｏｌ’ｓ ｔｈｅｏｒｙ ａｎｄ ｄｅｓｉｇｎ ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ： Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｐｒｅｓｓ， １９９８．（ ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）
［ ３ ］　陈　恒，张玉琢，左晓阳．变结构滑模飞行控制［Ｊ］．空军工程大学学报：自然科学版，２００２，３（２）：１２ －１５．

ＣＨＥＮ Ｈｅｎｇ，ＺＨＡＮＧ Ｙｕｚｈｕｏ，ＺＵＯ Ｘｉａｏｙａｎｇ．Ｆｌｙ Ｃｏｎｔｒｏｌ ｗｉｔｈ Ｖａｒｉａｂｌｅ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ Ｓｌｉｄｉｎｇ －ｍｏｄｅ Ｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．Ｊｏｕｒａｎｌ ｏｆ Ａｉｒ-
ｆｏｒｃｅ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ：Ｎａｔｕｒａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｅｄｉｔｉｏｎ，２００２，３（２）：１２ －１５．（ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［ ４ ］　姚琼荟，宋立忠，温　洪．离散变结构控制统的比例—等速—变速控制［Ｊ］．控制与决策，２０００，１５（３）：３２—３３２．

ＹＡＯ Ｑｉｏｎｇｈｕｉ， ＳＯＮＧ Ｌｉｚｈｏｎｇ，ＷＥＮ ｈｏｎｇ．Ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ－ｃｏｎｓｔａｎｔ －ｖａｒｉａｂｌｅ Ｒａｔｅ Ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ Ｄｉｓｃｒｅｔｅ Ｔｉｍｅ Ｖａｒｉａｂｌｅ Ｓｔｒｕ－
ｃｔｕｒｅ Ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．Ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ Ｄｅｃｉｓｉｏｎ，２０００，１５（３）：３２８ －３３２．（ ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［ ５ ］　Ｌｅｅ ＪｕｎＨｏ， Ａｌｌａｉｒｅ Ｐ Ｅ．Ｉｎｔｅｇｒａｌ Ｓｌｉｄｉｎｇ－ｍｏｄｅ Ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ Ａ Ｍａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙ Ｓｕｓｐｅｎｄｅｄ Ｂａｌａｎｃｅ Ｂｅａｍ： Ａｎａｌｙｓｉｓ， Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，
ａｎｄ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ［Ｊ］．ＩＥＥＥ／ＡＳＭＥ Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎ ｏｎ Ｍｅｃｈａｔｒｏｎｉｃｓ， ２００１， ６（３）：３３８—３４６．

［ ６ ］　ＸＩＡＮＧ Ｊｉ，ＳＵ Ｈｏｎｇ－Ｙｅ，ＣＨＵ Ｊｉａｎ．Ｓｌｉｄｉｎｇ Ｍｏｄｅ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｄｅｓｉｇｎ ｆｏｒ Ａ Ｃｌａｓｓ Ｓｙｓｔｅｍｓ ｗｉｔｈ Ｍｉｓｍａｔｃｈｅｄ Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓ ［ Ｊ］．
Ａｃｔａ Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａ，２００５，３１（５）：７８８—７９２．

［ ７ ］　王文栋，谢寿生，张　伟．基于小波理论的 ＥＥＣ主燃油控制通道动态奇异数据研究［Ｊ］．空军工程大学学报：自然科学

版，２００４，５（２）：３５ －３８．

ＷＡＮＧ Ｗｅｎｄｏｎｇ， ＸＩＥ Ｓｈｏｕｓｈｅｎｇ， ＺＨＡＮＧ Ｗｅｉ．Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｆ Ｄｙｎａｍｉｃ Ｏｄｄｉｔｙ Ｄａｔａ ｉｎ ＥＥＣ Ｍａｉｎ Ｆｕｅｌ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｈａｎｎｅｌ Ｂａｓｅｄ
ｏｎ Ｗａｖｅｌｅｔ ｔｈｅｏｒｙ［ Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｉｒ Ｆｏｒｃｅ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ：Ｎａｔｕｒａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｅｄｉｔｉｏｎ，２００４，５（２）：３５ －３８．（ ｉｎ Ｃｈｉ-
ｎｅｓｅ）

［ ８ ］　ＣＨＯＩ Ｈ Ｈ，Ａｎ ＬＭＩ－ｂａｓｅｄ Ｓｗｉｔｃｈｉｎｇ Ｓｕｒｆａｃｅ Ｄｅｓｉｇｎ Ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ Ａ Ｃｌａｓｓ ｏｆ Ｍｉｓｍａｔｃｈｅｄ Ｕｎｃｅｒｔａｉｎ Ｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ Ｔｒａｎｓ-
ａｃｔｉｏｎｓ ｏｎ Ａｕｔｏｍａｔｉｃ Ｃｏｎｔｒｏｌ，２００３，４８（９）：１６３４ －１６３８．

［ ９ ］　Ａｎｄｒｚｅｊ Ｂａｒｔｏｓｚｅｗｉｃｚ．Ａ Ｎｅｗ Ｒｅａｃｈｉｎｇ Ｌａｗ ｆｏｒ Ｄｉｓｃｒｅｔｅ－ｔｉｍｅ Ｖａｒｉａｂｌｅ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ Ｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｄｅｓｉｇｎ ＆ Ｃｏｎ-
ｔｒｏｌ， １９９７， １２（３６）：４０４４ －４０４５．

［ １０］　ＳＯＮＧ Ｙ，ＸＩＡＮＧ Ｚ Ｒ，ＣＨＥＮ Ｑ Ｗ，ｅｔ ａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ Ｓｌｉｄｉｎｇ Ｍｏｄｅ ｉｎ Ｐｌａｎａｒ Ｓｗｉｔｃｈｅｄ Ｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ａｃｔａ－Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ Ｓｉｎｉ-
ｃａ，２００５，３１（５）：７４３ －７４８．

［ １１］　ＶＩＣＥＮＴＥ ＰＶ，ＧＥＲＤ Ｈ．Ｃｈａｔｔｅｒｉｎｇ－ｆｒｅｅ Ｓｌｉｄｉｎｇ Ｍｏｄｅ Ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ Ａ Ｃｌａｓｓ ｏｆ Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ Ｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ｉｎｔ Ｊ ｏｆ Ｒｏ-
ｂｕｓｔ ａｎｄ ｌｉｎｅａｒ Ｃｏｎｔｒｏｌ，２００１，１１（１２）：１１６１ －１１７８．

（编辑：姚树峰，徐敏）

Aero Engine Sliding Model Variable Structure Controller Based
on PID Reaching Law

ＨＥ Ｘｉｕ－ｒａｎ１ ，ＸＩＥ Ｓｈｏｕ－ｓｈｅｎｇ１ ，ＺＯＵ Ｓｈｉ－ｊｕｎ２，ＳＵＮ Ｄｏｎｇ１
（１畅Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ， Ａｉｒ Ｆｏｒｃｅ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｘｉ′ａｎ ７１００３８， Ｃｈｉｎａ；２畅Ｓｈｅｎｙａｎｇ Ａｉｒｃｒａｆｔ Ｃｏｍｐａｎｙ
Ｍｉｌｉｔａｒｙ Ｄｅｌｅｇａｔｅ Ｏｆｆｉｃｅ， Ｓｈｅｎｙａｎｇ １１００２１， Ｃｈｉｎａ）

Abstract：Ａ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅｌ ｖａｒｉａｂｌｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｗｉｔｈ ａｕｔｏ －ａｄｊｕｓｔｅｄ ｒｅａｃｈｉｎｇ ｌａｗ ｉｓ ｒｅｓｅａｒｃｈｅｄ ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａ-
ｐｅｒ．Ｉｎ ｔｈｅ ｒｅｓｅａｒｃｈ， ｓｗｉｔｃｈ ｆｕｎｃｔｉｏｎ s ｉｓ ｔａｋｅｎ ａｓ ａｎ ｅｒｒｏｒ ａｎｄ ｒｅａｃｈｉｎｇ ｓｐｅｅｄ ｉｓ ａｄｊｕｓｔｅｄ ｂｙ ＰＩＤ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ， ｗｉｔｈ
ｔｈｅ ｉｎｔｅｎｔｉｏｎ ｏｆ ｍｉｎｉｍｉｚｉｎｇ ｔｈｅ ｔｒａｖｅｒｓｉｎｇ ｓｐｅｅｄ ｗｈｅｎ ａｒｒｉｖｉｎｇ ａｔ ｔｈｅ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅｌ ｓｕｒｆａｃｅ ｔｏ ｒｅｄｕｃｅ ｃｈａｔｔｅｒｉｎｇ ａｎｄ
ｏｐｔｉｍｉｚｅ ｔｈｅ ａｒｒｉｖａｌ ｔｉｍｅ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ ｔｈｅ ａｅｒｏ ｅｎｇｉｎｅ ｓｔｅａｄｙ ｍａｔｈｅｍａｔｉｃ ｍｏｄｅｌ， ｔｈｅ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅｌ ｖａｒｉａｂｌｅ ｓｔｒｕｃ-
ｔｕｒｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｌａｗ ｉｓ ｄｅｓｉｇｎｅｄ， ｔｈｅ ａｅｒｏ ｅｎｇｉｎｅ＇ｓ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅｌ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｂａｓｅｄ ｏｎ ＰＸＩ ｂｕｓ ｉｓ ｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄ．Ｔｈｅ ｐａｒｔ－
ａｃｔｕａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｉｓ ｏｆ ｓｗｉｆｔ ｒｅｓｐｏｎｓｅ， ｔｉｎｙ ｈｉｇｈ－ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｃｈａｔｔｅｒｉｎｇ ａｎｄ ｉｓ ｓｔｒｏｎｇ
ｉｎ ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ ａｎｄ ｔｒａｃｋｉｎｇ．
Key words：ａｅｒｏ ｅｎｇｉｎｅ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅｌ ｖａｒｉａｂｌｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｃｏｎｔｒｏｌ； ｒｅａｃｈｉｎｇ ｌａｗ； ＰＩＤ ｃｏｎｔｒｏｌ； ＰＸＩ ｂｕｓ

０２ 空军工程大学学报（自然科学版） ２００９年


