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航空发动机分布式系统的事件触发滑模控制
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摘　　　  要：    针对存在时变时延和随机丢包的航空发动机分布式控制系统，在具有外部扰动的情况下，设计

了保证系统渐近稳定的事件触发滑模控制器。为了提高资源的利用率，引入了动态事件触发机制（DETM）来

调度采样信号的传输。为了便于滑模面的建立，设计了状态观测器，并基于观测状态构造了积分滑模面。通

过李雅普诺夫方法，得到了稳定性准则，并给出了线性矩阵不等式（LMIs）形式的控制器、观测器、事件触发

器的参数计算方法。随后设计了滑模控制律，确保了滑模面的可达性。此外，为了提高 LMIs的可行性，提出

了基于 iL-SHADE算法的 LMIs参数优化方法。仿真结果表明，在给定的控制框架下，闭环系统能够保证较好

的控制性能。在给定的仿真条件下，减少了 96.5%的信号传输，极大节省了通信资源。
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Abstract:   An  event-triggered  sliding  mode  controller  was  designed  to  ensure  the  asymptotic

stability  of  the  aero-engine  distributed  control  systems  subjecting  to  time-varying  delay， random  packet

dropout  and  external  disturbances.  To  improve  the  resources  utilization， a  dynamic  event-triggered

mechanism  (DETM)  was  introduced  to  schedule  the  transmission  of  the  sampled  output  signals.  To

facilitate the establishment of sliding mode surface，an observer was designed and an integral sliding mode

surface  was  constructed  based  on  the  observed  states.  By  Lyapunov  method， the  stability  criterion  was

obtained，and the parameter calculation method of controller，observer and DETM was presented in form

of  linear  matrix  inequalities  (LMIs).  Then  the  sliding  mode  control  law  was  designed  to  ensure  the

accessibility  of  the  sliding  surface.  In  addition， an  LMI  parameters  adjustment  method  based  on  iL-

SHADE was proposed to improve the feasibility of LMIs. The simulation results showed that the closed-

loop system can guarantee better control performance for the given control structure. And under the given

simulation  conditions， the  signal  transmission  was  reduced  by  96.5%，greatly  saving  the  communication

resources.
 

收稿日期：2022-09-11

基金项目：国家科技重大专项（J2019-Ⅴ-0003-0094）； 陕西省自然科学基础研究计划（2021JQ-359）

作者简介：王玮轩（1997−），男，博士生，主要从事航空发动机分布式控制研究。E-mail：18149069921@163.com

通信作者：彭靖波（1980−），男，副教授，博士，主要从事分布式控制与故障诊断研究。E-mail：pjb1209@126.com
 

引用格式：王玮轩 ,  彭靖波 ,  张志芬 ,  等 .  航空发动机分布式系统的事件触发滑模控制[J].  航空动力学报 ,  2024, 39（2）：20220676. WANG

Weixuan,  PENG Jingbo,  ZHANG Zhifen,  et  al.  Event-triggered  sliding  mode  control  for  aero-engine  distributed  systems[J].  Journal  of

Aerospace Power, 2024, 39（2）：20220676.

第 39 卷  第 2 期 航空动力学报 Vol. 39　No. 2
2024 年 2 月 Journal of Aerospace Power Feb. 2024

20220676-1

mailto:18149069921@163.com
mailto:pjb1209@126.com


Keywords:   distributed control system；delay and packet dropout；
dynamic event-triggered mechanism；sliding mode control；linear matrix inequalities

H∞

相对于集中式系统，分布式系统以其质量轻、

成本低、可靠性高等优点，在航空发动机控制领

域得到了广泛的关注[1-4]。但是，通信网络的引入，

给这项技术的应用和发展带来了很多挑战，最主

要的就是通信时延和数据包丢失等网络诱导因素。

这些会恶化系统的控制性能，甚至可能导致系统

的不稳定[5]。此外，受工作环境的影响，系统中必

然存在着外部干扰等不确定性因素[6]。这些不确

定性因素和网络诱导因素相互耦合，共同作用，

使控制系统的分析与综合变得十分复杂。针对此

类多种不确定性因素影响下的控制问题，采用有

效手段减少不确定性对系统稳定性的影响是十分

必要的，目前广泛应用的方法有鲁棒 控制 [7]、

滑模控制[8]、最优控制[9] 以及模糊控制[10] 等。

滑模控制因其响应速度快、鲁棒性强等优点

而受到越来越多的关注，特别是针对存在时延和

丢包的分布式/网络控制系统领域，已经有了大量

有益的研究[11]。例如，任立通等 [8] 针对存在参数

摄动、外部干扰以及传输时延的航空发动机分布

式控制系统，设计了具有鲁棒性能的自适应滑模

控制器。Lian等 [12] 研究了存在数据包错序的网

络控制系统的控制问题，设计了滑模控制器来稳

定动态马尔可夫跳变系统。Liu等[13] 研究了一类

离散时间非线性网络马尔可夫跳变系统的滑模控

制问题。然而上述工作都是基于周期性采样开展

的，这种方案易于实现，但会造成大量通信资源

的浪费。

航空发动机作为一种带宽资源有限的系统，

在保证系统性能的前提下节省系统资源十分重要，

因此如何减少通信负担成为一个关键的问题。一

种可行的方式是利用事件触发机制来决定信号的

发送，并且在事件触发滑模控制问题上已经有了

一些相关的研究。例如，Wu等 [14] 针对一类非线

性系统，研究了基于观测器的事件触发滑模控制

问题，但得到的结果仅能进行稳定性判定，无法

实现控制器、触发器和观测器的协同设计。He
等[15] 研究了切换系统的事件触发滑模控制问题，

但采用的是静态事件触发机制而非性能更优的动

态事件触发机制（DETM）。Nagamani等 [16] 利用

基于观测器的滑模模糊控制，使事件触发模糊系

统实现了指数稳定，但仅考虑了时延，而忽略了

系统可能面临的丢包和外部扰动等因素的影响。

针对上述问题，本文考虑同时包含时延、数

据丢包、外部扰动的航空发动机分布式控制系统，

提出了一种动态事件触发滑模控制方法。本文的

创新型贡献可概括如下：针对同时存在时延和丢

包的航空发动机分布式控制系统，引入了动态触

发机制来减少通信资源浪费；给出的稳定性准则

不需要所有的李雅普诺夫方程的矩阵都正定，可

以降低准则的保守性；提出了基于 iL-SHADE算

法的线性矩阵不等式（LMIs）参数优化方法，可以

提高稳定性准则的可行性。

 1    航空发动机分布式控制系统模型

 1.1   航空发动机模型

航空发动机的一般非线性模型[17] 为ẋp（t）= f（xp（t）,up（t））

yp（t）= g（xp（t）,up（t））
（1）

xp（t） up（t） yp（t）

f（ ·） g（ ·）
其中 、 和 分别为发动机的状态、

输入以及输出； 和 为非线性微分方程。

xe

考虑式（1）描述的系统，利用拟合法，可获得

发动机在稳态工作点 的小偏差状态空间模型，

考虑外部扰动影响后，模型可表示为∆ẋp（t）= Ap∆xp（t）+Bp∆up（t）+w（t）

∆yp（t）= Cp∆xp（t）+ Dp∆up（t）
（2）

Ap Bp Cp Dp ∆xp = xp−
xe ∆up = up−ue w（t）

其中 、 、 以及 均为适维矩阵；

， ； 为外部扰动。

x = col
{
∆xp,∆up

}为了简化设计过程，对航空发动机模型（式（2））
进行等效变换，重构状态 ，得到具

有积分作用的航空发动机数学模型如下：ẋ（t）= Ax（t）+Bu（t）+Fw（t）

y（t）= Cx（t）
（3）

其中

u = ∆u̇p, y = ∆yp, A =
 Ap Bp

0 0

 ,
BT =

[
0 I

]
, F =

[
I 0

]T
, C =

[
Cp Dp

]
。

本文的目的是通过采用图 1所示的控制框架，

使得航空发动机控制系统（式（3））渐近稳定。

 1.2   DETM
如图 1所示，为了避免不必要的信号传输，在

通信网络中引入了一个动态事件触发器[18]，相应
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的触发条件为

tk+1h = tkh+min
{
lh
∣∣∣δ ·Φ（t）⩾ η（t）

}
Φ（t）= eT

y（t）Wey（t）−σyT（tkh+ lh）Wy（tkh+ lh）
（4）

ey（t）= y（tkh）− y（tkh+ lh） k ∈ N+ l ∈ N+ h

tkh tkh+ lh

W > 0

σ ∈ [0,1] δ > 0

η（t）

其中 ； ； ； 

表示采样周期； 和 分别为上一次成功传

输数据的采样时刻和最新的采样时刻； 为待

设计的权矩阵； 和 均为预设常数 ；

是一个辅助动态变量，满足

η̇（t）= −ρη（t）−Φ（t） （5）

ρ > 0其中 为给定的常数。

ρ > 0 δ > 0 η0 ⩾ 0

η（t）

引理 1　对于给定的 ， 和 ，辅

助动态变量 满足

η（t）⩾ η0e−（ρ+1/δ）t ⩾ 0 （6）

η0 ⩾ 0式中 为初始条件。

[tk, tk+1）证明：基于式（4）可知，在时间间隔 内，

事件不会被触发，这意味着

δ ·Φ（t）< η（t） t ∈ [tk, tk+1） （7）

根据式（5）和式（7）可得

η̇（t）> −（ρ+1/δ）η（t） （8）

通过求解微分方程，可以推导得式（6）。证毕。

 1.3   通信网络

如图 1所示，数据传输过程中，可能会发生时

延和丢包现象。这里为了便于理论推导，假设时

延与丢包仅存在于传感器到控制器侧，而忽略控

制器到执行器侧的时延与丢包。

t ∈ [tkh+τtk , tk+1h+τtk+1）= Ωk

τtk ⩽ τ̄ y（tkh）

在控制器侧， 时 ，

信号不会更新。其中 表示信号 在传

Ωk∪d
l=0 [tkh+ lh+τtk+l, tkh+ lh+h+τtk+l+1） l = 0,

1, · · · ,d d = tk+1− tk −1 τ（t）= t− tkh−
lh 0 ⩽ τtk+l ⩽ τ（t）⩽ h+τtk+l+1⩽ h+ τ̄ = τm

ȳ（t）

输网络中的有界传输时延。时间间隔 可划分

为 ，其中

， 。之后，定义

。易得 。假

设数据丢包服从伯努利随机分布，则观测器的输

入信号 可表示为

ȳ（t）= αk
[
y（t−τ（t））+ ey（t）

]
t ∈ Ωk （9）

αk其中 为伯努利随机变量，满足以下条件：Pr {αk = 1} = ᾱ
Pr {αk = 0} = 1− ᾱ

（10）

τ（t） t ∈ Ωk基于式（7）和 ，可得当

eT
y（t）Wey（t）−σyT[t−τ（t）]Wy[t−τ（t）] <

1
δ
η（t）

（11）

H∞ γ

本研究的目的是针对航空发动机稳态模型，

基于图 1所示的控制框架，在存在时变时延和随

机丢包的情况下，实现系统的均方渐近稳定，且

具有 干扰抑制水平 ，即满足：

w（t）= 01） 当 时，系统是均方渐近稳定的；

w（t）∈ L2[0,∞）
∥∥∥y（t）

∥∥∥
2
⩽ γ
∥∥∥w（t）

∥∥∥
2

2） 在零初始条件下，对于任意非零外部扰动

，满足 。

为了便于后续的稳定性分析，在给出主要结

果之前，给出如下的引理。

x y
Q

引理 2[19]　对于任意的向量 、 和正定矩阵

，有下述矩阵不等式成立：

2xTy ⩽ xTQx+ yTQ−1y （12）

R > 0 X
ρ > 0

引理 3[20]　对于任意的矩阵 ， 和标量

，有下述矩阵不等式成立：

−XR−1X ⩽ ρ2R−ρ（X+XT） （13）

为了便于描述，定义以下符号：

X sym {X} XT+X X > 0

X col{·} diag{·}
∗ I 0

对于矩阵 ， 表示 ；   表示

是一个对称正定矩阵； 表示列向量；

表示对角矩阵； 表示矩阵的对称项； 和 分别

表示具有适当维数的单位矩阵和零矩阵。此外，

定义

ei = [0i−1 I 08−i] （i = 1,2, · · · ,8） （14）

 2    事件触发滑模控制器设计

 2.1   基于观测器的滑模面设计

由于控制器侧接收的信号存在时变时延，难

以基于系统状态设计滑模面。鉴于此，为了便于

 

零阶
保持器

零阶
保持器采样器

航空发动机

通信网络

传感器

控制器 观测器

u(t)

u(t) x(t) y(t)−ˆ

u(t)
u(kh)

w(t)

y(t) y(kh)

y(tkh)

DETM

图 1    基于事件触发的航空发动机分布式系统架构

Fig. 1    Structure of event-triggered aero-engine distributed

control systems
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ȳ（t）

ȳ（t）

滑模面的设计，同时降低时延、丢包等不确定性

对系统性能的影响，本文提出基于状态观测器的

状态估计策略。由于在 DETM（式（4））和通信网

络的影响下，只有信号 可供观测器使用，因

此根据可用输出 设计观测器为 ˙̂x（t）= Ax̂（t）+Bu（t）+ L
[
ȳ（t）− ŷ（t−τ（t））

]
ŷ（t）= Cx̂（t）

（15）

x̂（t） L其中 为观测器状态向量， 是待设计的观测

器增益矩阵。

结合式（9），观测器（式（15））转换为

˙̂x（t）= Ax̂（t）+Bu（t）+ L
[
αk y（t−τ（t））

−Cx̂（t−τ（t））+αkey（t）
] （16）

e（t）= x（t）− x̂（t）定义观测误差 ，则观测误

差的动态可表示为

ė（t）= Λeξ（t）+（αk − ᾱ）Λ̃eξ（t） （17）

其中

ξ（t）= col
{
x̂（t）, x̂（t−τ（t））, x̂（t−τm）,e（t）,

e（t−τ（t））,e（t−τm）,ey（t）,w（t）
}
，

Λe = Ae4+（1− ᾱ）LCe2− ᾱLCe5− ᾱLe7+Fe8，

Λ̃e = −LCe2− LCe5− Le7。

基于观测状态，构造如下的积分滑模面：

s（t）= Gx̂（t）−G
w t

0
（A+BK）̂x（s）ds （18）

G GB
G =（BT B）−1BT K

其中 为保证 非奇异的常矩阵，为了方便，选

择 ， 为一个待设计的实矩阵。

根据式（15）和式（18）可得

ṡ（t）= u（t）−Kx̂（t）+GL
[
ȳ（t）− ŷ（t−τ（t））

]
（19）

ṡ（t）= 0
假设系统（式（15））的状态轨迹到达滑动面，

即 ，则等效控制律可表示为

ueq（t）= Kx̂（t）−GL
[
ȳ（t）− ŷ（t−τ（t））

]
（20）

Ḡ = I−BG将式（20）代入式（15），并定义 ，则

滑模动态可写为

˙̂x（t）= Λx̂ξ（t）+（αk − ᾱ）Λ̃x̂ξ（t） （21）

Λx̂ =（A+BK）e1−（1− ᾱ）ḠLCe2+ ᾱḠLCe5+

ᾱḠLe7 Λ̃x̂ = ḠLCe2+ ḠLCe5+ ḠLe7

其中

， 。

 2.2   稳定性分析

在本节中，定理 1将给出误差系统（式（17））
和滑模动态（式（21））满足均方渐近稳定性能的

充分条件，定理 2将给出待求参数的协同计算方法。

τm > 0

ᾱ ∈ [0,1] σ ∈ [0,1] ρ > 0 δ > 0

P Qi Ri > 0 W > 0

Mi Ni（i = 1,2）

H∞ γ

定理 1　  给定时延参数 ，丢包参数

，事件触发参数 ， 以及 ，

如果存在适维对称矩阵 、 、 、 以及

适维矩阵 、 使得矩阵不等式（式（22）、
式（23））成立，则系统（式（17）和式（21））均方渐近

稳定且具有 干扰抑制水平 。

Ψ =


R1+ P 0 −R1 0

∗ R2+ P 0 −R2

∗ ∗ τmQ1+R1 0

∗ ∗ ∗ τmQ2+R2


> 0

（22）

Π =


Π1 Π2 Π3 Π4

∗ −I 0 0

∗ ∗ Π5 0

∗ ∗ ∗ Π6


< 0 （23）

其中

Π1 = eT
1 Q1e1+ vσeT

2 CTWCe2− eT
3 Q1e3+ eT

4 Q2e4+

vσeT
5 CTWCe5− eT

6 Q2e6− veT
7We7−γ2eT

8 e8+

sym
{
eT

1 M1e1+ eT
2 M2e2+ eT

4 N1e4+ eT
5 N2e5

}
+

sym
{
eT

1 PΛx̂+ eT
4 PΛe+ vσeT

2 CTWCe5

}
−

sym
{
eT

1 M1e2+ eT
2 M2e3+ eT

4 N1e5+ eT
5 N2e6

}
,

v = 1+ρδ, Π2 =（e1+ e4）
TCT，

Π3 =
√
τm

[
ΛT

x̂ R1 ϑΛ̃T
x̂ R1 ΛT

e R2 ϑΛ̃T
e R2

]
,

ϑ =
√
（1− ᾱ）̄α,

Π4 =
√
τm

[
eT

1 M1 eT
2 M2 eT

4 N1 eT
5 N2

]
，

Π5 =Π6 = diag {−R1,−R1,−R2,−R2}。

证明　构造如下 Lyapunov-Krasovskii泛函

V（t）= V1（t）+V2（t）+V3（t）+V4（t） （24）

其中

V1（t）= x̂T（t）Px̂（t）+ eT（t）Pe（t）,

V2（t）=
w t

t−τm
x̂T（s）Q1 x̂（s）ds+w t

t−τm
eT（s）Q2e（s）ds,

V3（t）=
w 0

−τm

w t

t+θ
˙̂x

T
（s）R1

˙̂x（s）dsdθ+w 0

−τm

w t

t+θ
ėT（s）R2ė（s）dsdθ,

V4（t）= η（t）。

θ < 0

根据 Jensen不等式 [21]，可以得到对于任意的

，有
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w t

t+θ
˙̂x

T
（s）R1

˙̂x（s）ds ⩾

−1
θ

[
x̂（t）− x̂（t+ θ）

]T R1
[
x̂（t）− x̂（t+ θ）

] （25）
w t

t+θ
ėT（s）R2ė（s）ds ⩾

−1
θ

[
e（t）− e（t+ θ）

]T R2
[
e（t）− e（t+ θ）

] （26）
lim
θ→0−

1
θ

[
χ（t）−χ（t+ θ）

]T [
χ（t）−

χ（t+ θ）
]
= 0 χ x̂ e

w 0

−ι

1
θ
·[

χ（t）−χ（t+ θ）
]T [
χ（t）−χ（t+ θ）

]
dθ ι > 0

注意到由于

，其中 为 或 。因此，瑕积分

， 是 良

定的[22]。因此有

V3（t）⩾
1
τm

w t

t−τm

 x̂（t）− x̂（s）

e（t）− e（s）

T  R1 0

0 R2

· x̂（t）− x̂（s）

e（t）− e（s）

ds
（27）

之后，可以得到

V1（t）+V2（t）+V3（t）⩾
1
τm

w t

t−τm
ζT（s）Ψζ（s）ds

（28）

ζ（s）= col
{
x̂（t）,e（t）, x̂（s）,e（s）

}
其中 。

V（t）> 0

结合引理 1表明，不等式（式（22））可以保证

的成立。

接下来，对式（24）求导，可得

V̇1（t）= sym
{
x̂T（t）P ˙̂x（t）+ eT（t）Pė（t）

}
,

V̇2（t）= ξT（t）·{
eT

1 Q1e1− eT
3 Q1e3+eT

4 Q2e4− eT
6 Q2e6

}
ξ（t）,

V̇3（t）= τm
˙̂x

T
（t）R1

˙̂x（t）+τmėT（t）R2ė（t）−w t

t−τm
˙̂x

T
（s）R1

˙̂x（s）ds−
w t

t−τm
ėT（s）R2ė（s）ds,

V̇4（t）= η̇（t）。

αk结合 的定义可得

E {αk − ᾱ} = 0

E
{
（αk − ᾱ）2

}
=（1− ᾱ）̄α = ϑ2

（29）

因此，可得

E
{
x̂T（t）P ˙̂x（t）

}
= ξT（t）eT

1 PΛx̂ξ（t）

E
{
eT（t）Pė（t）

}
= ξT（t）eT

4 PΛeξ（t）

E
{

˙̂x
T
（t）R1

˙̂x（t）
}
= ξT（t）

{
ΛT

x̂ R1Λx̂+

ϑ2Λ̃T
x̂ R1Λ̃x̂

}
ξ（t）

E
{
ėT（t）R2ė（t）

}
= ξT（t）

{
ΛT

e R2Λe+

ϑ2ᾱΛ̃T
e R2Λ̃e

}
ξ（t）

（30）

V̇3（t）为了处理 中的两个非线性积分项，应

用自由权矩阵方法[19]，结合引理 2和 Jensen不等

式可得

−
w t

t−τ（t）
˙̂x

T
（s）R1

˙̂x（s）ds ⩽ ξT（t）
[
2eT

1 M1（e1− e2）+

τmeT
1 M1R−1

1 MT
1 e1

]
ξ（t）

（31）

−
w t−τ（t）

t−τm
˙̂x

T
（s）R1

˙̂x（s）ds ⩽ ξT（t）
[
2eT

2 M2（e2− e3）+

τmeT
2 M2R1

−1 MT
2 e2

]
ξ（t）

（32）

−
w t

t−τ（t）
ėT（s）R2ė（s）ds ⩽ ξT（t）

[
2eT

4 N1（e4− e5）+

τmeT
4 N1R2

−1NT
1 e4

]
ξ（t）

（33）

−
w t−τ（t）

t−τm
ėT（s）R2ė（s）ds ⩽ ξT（t）

[
2eT

5 N2（e5− e6）+

τmeT
5 N2R−1

2 NT
2 e5

]
ξ（t）

（34）

Mi Ni（i = 1,2）其中 、 均为适维矩阵。

根据式（5）、式（7）和式（11），可以推出

η̇（t）⩽ −vξT（t）
[
eT

7We7−σ（e2+ e5）
T·

CTWC（e2+ e5）
]
ξ（t）

（35）

结合式（30）～式（35）可得

E
{
V̇（t）

}
= ξT（t）

{
Π1+Π2Π

T
2 −Π3Π

−1
5 Π

T
3 −

Π4 Π
−1
6 Π

T
4

}
ξ（t）+γ2wT（t）w（t）− yT（t）y（t）

（36）

根据舒尔补引理，如果式（23）成立，那么

E
[
V̇（t）−γ2wT（t）w（t）+ yT（t）y（t）

]
< 0（37）

H∞ γ

由此可得，系统（式（17）和式（21））均方渐近

稳定且具有 干扰抑制水平 。证毕。

K L

P

K

L W

注意到定理 1中滑模参数 和观测器增益

均与矩阵 存在耦合，因此仅能用来检验系统的

稳定性，而无法直接用于控制器和观测器的参数

设计。因此，定理 2通过分解非线性项，给出了 、

和 的协同设计方法。

τm > 0

ᾱ ∈ [0,1] σ ∈ [0,1] ρ > 0 δ > 0

ρi（i = 1,2） X Q̄i

R̄i > 0 W̄ > 0 M̄i N̄i Y L̄

H∞ γ

定理 2　给定时延参数 ，丢包参数

，事件触发参数 ， ， 以及

调谐参数 ，如果适维对称矩阵 、 、

、 以及适维矩阵 、 、 、 使得矩

阵不等式（式（38）～式（39））成立，则系统（式（17）

和式（21））均方渐近稳定且具有 干扰抑制水平 。

第 2 期 王玮轩等： 航空发动机分布式系统的事件触发滑模控制

20220676-5



Ψ̄ =


R̄1+X 0 −R̄1 0

∗ R̄2+X 0 −R̄2

∗ ∗ τmQ̄1+ R̄1 0

∗ ∗ ∗ τmQ̄2+ R̄2


> 0

（38）

Π̄ =


Π̄1 Π̄2 Π̄3 Π̄4

∗ −I 0 0

∗ ∗ Π̄5 0

∗ ∗ ∗ Π̄6


< 0 （39）

其中

Π̄1 = eT
1 Q̄1e1+ vσeT

2W̄e2− eT
3 Q̄1e3+ eT

4 Q̄2e4+

vσeT
5W̄e5− eT

6 Q̄2e6− veT
7W̄e7−γ2eT

8 e8+

sym
{
eT

1 M̄1e1+ eT
2 CM̄2CTe2+ eT

4 N̄1e4

}
+

sym
{
eT

5 CN̄2CTe5+ vσeT
2W̄e5− eT

1 M̄1CTe2

}
+

sym
{
−eT

2 CM̄2e3− eT
4 N̄1CTe5− eT

5 CN̄2e6

}
+

sym
{
eT

1 Λ̄x̂+ eT
4 Λ̄e

}
,

Λ̄x̂ =（AX+BY）e1−（1− ᾱ）ḠL̄e2+ᾱḠL̄e5+ᾱḠL̄e7，

Λ̄e = AXe4+（1− ᾱ）̄Le2− ᾱL̄e5− ᾱL̄e7+Fe8，

Π̄2 =（e1+ e4）
TXCT，

Π̄3 =
√
τm

[
Λ̄T

x̂ ϑΛx̂
T √

τmΛ̄
T
e ϑΛe

T
]
，

Λx̂ = ḠL̄e2+ ḠL̄e5+ ḠL̄e7，Λe = −L̄e2− L̄e5− L̄e7，

Π̄4 =
√
τm

[
eT

1 M̄1 eT
2 CM̄2 eT

4 N̄1 eT
5 CN̄2

]
，

Π̄5 = diag
{
ρ2

1R̄1−2ρ1X, ρ2
1R̄1−2ρ1X,

ρ2
2R̄2−2ρ2X, ρ2

2R̄2−2ρ2X
}
，

Π̄6 = diag
{
−R̄1, −R̄1, −R̄2, −R̄2

}
。

v ϑ

K L

W K = YX−1 L = L̄（CXCT）−1 W =

（CXCT）−1W̄（CXCT）−1

其他参数如 、 与定理一中一致。同时，可

以获得滑模参数 、观测器增益 和事件触

发参数 分别为 ， ，

。

X = P−1证明　令 ，定义矩阵

Γ = diag {Γ1,Γ2} （40）

Γ1=diag
{
X, XCT, X, X, XCT, X, CXCT,

I} Γ2=diag
{
I, R−1

1 , R−1
1 , R−1

2 , R−1
2 , X, X,

X, X}

其中

，

。

ΓT Γ Q̄i = XQiX R̄i =

XRiX M̄i = XMiX N̄i = XNiX（i = 1,2） Y = KX

对式（23）左乘 右乘 ，定义 ，

， ， ， ，

L̄ = LCXCT W̄ = CXCTWCXCT

ρ1、ρ2

， 。根据引理 3可得，

对于任意的标量 ，有

−R−1
1 = −XR̄−1

1 X ⩽ ρ2
1R̄1−2ρ1X

−R−1
2 = −XR̄−1

2 X ⩽ ρ2
2R̄2−2ρ2X

（41）

H∞

结合上述过程和舒尔补引理，易得式（39）可
以保证式（23）的成立。类似地，易证明式（38）能
保证式（22）的成立。因此如果式（38）和式（39）是
可行的，那么系统是均方渐近稳定且具有 性能。

证毕。

 2.3   可达性分析

接下来，设计控制律以确保滑模面的可达性。

为了使系统在到达滑模面前有较大的趋近速度且

在滑模面上时抖振较小，设计控制器为

u（t）= Kx̂（t）−GL
[
ȳ（t）− ŷ（t−τ（t））

]−
φ1

∥∥∥s（t）
∥∥∥αsgn（s（t））−φ2 s（t）（42）

φ1 > 0 0 < α < 1 φ2 > 0

sgn（ ·）
其中 ， 以及 均为给定的标量，

表示符号函数。

s（t）= 0

定理 3　对于状态观测器系统（式（15）），定
义一个滑动面函数（式 （19） ） ，在滑模控制器

（式（42））的作用下，可以保证系统的状态轨迹到

达预定的滑模面 上。

证明　选择下列的 Lyapunov函数：

Vs（t）=
1
2

sT（t）s（t） （43）

根据式（19）可得

V̇s（t）= sT（t）
[
−φ1

∥∥∥s（t）
∥∥∥αsgn

(
s（t）

)−φ2s（t）
]
=

−φ1

∥∥∥s（t）
∥∥∥α∥∥∥s（t）

∥∥∥
1
−φ2

∥∥∥s（t）
∥∥∥2

（44）

s（t）, 0 V̇s（t）< 0

s（t）, 0

可以看出，当 时， 恒成立，

这意味着在控制器（式（42））的作用下，系统轨迹

可以收敛到滑模面 上。证毕。

H∞ γ推论 1　最优的 干扰抑制水平 可以通过

求解下述最小化问题得到

min γ

s.t. Ψ̄ > 0, Π̄ < 0
（45）

 2.4   预设参数优化

Π̄

ρ1 ρ2 ρ δ

H∞ γ

值得注意的是，在 中存在需要预设的调谐参

数 、 和事件触发参数 、 ，这给该理论的实际应

用带来了一些困难。具体而言，如果预设参数选取不

当，式（47）中 LMIs很难得到可行解，在极大程度上

影响了 干扰抑制水平 的最优值。基于这一考虑，

可将式（47）转化为如下的多参数优化问题
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min
ρ, δ, ρ1 , ρ2>0

γ

s.t. Ψ̄ > 0, Π̄ < 0
（46）

由于 iL-SHADE算法具有在没有先验知识

的情况下将任何优化问题快速收敛到近似最优

解的能力，本文采用该算法求解式（48）的多参

数优化问题，确定最优的预设参数集。考虑到

近年来已经有大量关于 iL-SHADE算法的研究，

这里仅提供如图 2所示的利用 iL-SHADE算法

解决优化问题的基本步骤，更多的细节可以参

考 Janez等的研究 [23]。
  

开始

种群初始化

计算每个个体的适应度

初始化算法参数

否

满足终止条件?

是

返回最优参数

结束

变异&交叉

边界处理

选择

历史记忆更新

种群线性缩减

图 2    iL-SHADE算法的流程图

Fig. 2    Flowchart of the iL-SHADE algorithm
 

如图 2所示，iL-SHADE算法需要一个评估标

准来计算每个个体的适应度。本文的优化问题是

H∞ γ使 干扰抑制水平 最小。因此，每个参数个体

的适应度可以用最小干扰抑制水平来描述，可以

根据图 3中的流程图获得。

 
 

开始

输入系统参数、事件触发参数

输入调谐参数

初始化γ

是

否

令min γ=γ
并减小γ

记录min γ

结束

LMIs是否可行?

γ图 3    最优 的计算流程图

γFig. 3    Flowchart of optimal   computation
 

 3    仿真及结果分析

本节将通过不同条件下的数字仿真来验证所

提出方法的有效性。依据文献 [20]的仿真部分，

选取某航空发动机在地面最大状态时的小偏差状

态空间模型作为研究对象，其动态方程为
∆ẋp =

 −9.777 55 9.090 37

−0.017 40 −4.173 18

∆xp+

 1.251 03 2.068 49

0.678 84 0.399 17

∆up+w（t）

∆yp =

 0.395 04 −1.339 76

−1.029 40 2.220 78

∆xp+

 0.411 20 −0.003 08

0.078 85 0.649 71

∆up

xp =

[
nl

nh

]
up =

[
Wf

A8

]
yp =

[
T5

πt

]
nl

nh Wf A8

其中 ， ， ， 为低

压转速， 为高压转速， 为主燃油量， 为喷口

T5 πt临界面积， 为涡轮后燃气温度， 为涡轮落压比。

根据文中第 1.1节的内容，易得式（3）中的矩

阵为

A =


−9.777 55 9.090 37 1.251 03 2.068 49

−0.017 40 −4.173 18 0.678 84 0.399 17

0 0 0 0

0 0 0 0


,
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BT =

 0 0 1 0

0 0 0 1

 , FT =

 1 0 0 0

0 1 0 0

 ,
C =
 0.395 04 −1.339 76 0.411 20 −0.003 08

−1.029 40 2.220 78 0.078 85 0.649 71

。
A

h = 0.02 s

w（t）= xT
p（t）Nζ（t） N = diag {N1,N2}

ζ（t）∈ R2

由于系统矩阵 的特征值为−9.749 2、−4.201 5、
0和 0，因此该等效系统是不稳定的。本文旨在保

证系统稳定的前提下尽可能降低通信资源的浪

费。在接下来的仿真中，结合发动机实际工作情

况，设置采样周期 。此外，设置外部干扰

，其中 为噪声

强度， 为均值为 0的高斯白噪声。

ρ = 4

ρ1 = ρ2 = 1.05 δ = 1

算例 1　本例验证文中第 2.4节给出的预设

参数优化方法。这里，为了体现本文方法的有效

性，以文献 [15]中选取预设参数的方法作为对比，

即根据经验设置所有的参数，此处设置 ，

， 。在其他参数相同的情况下，

对比两组参数对应的最优干扰抑制水平。

（0,5]

经过仿真试验发现，最优干扰抑制水平对时

延上界较为敏感，因此，为了直观体现参数优化

方法的有效性，在不同时延上界条件下，给出基

于优化参数和基于经验参数得到的最优干扰抑制

水平值。这里为了加速 iL-SHADE算法收敛，设

置所有参数的搜索空间为 。

（1− ᾱ）= 0.2 σ =

0.1

γ

γ

在给定丢包率 ，触发参数

的条件下，不同时延上界对应的最优干扰抑

制水平如图 4所示。可以看出，随着时延上界

的增大，最优 也随之增大，系统的鲁棒性能随

之下降。基于优化参数的最优 保持在基于经

γ

τ̄ > 0.41

验参数的最优 之下，体现了优化方法的有效

性，且随着时延上界的增大，优化方法的作用

逐渐突出，尤其是当时延上界 时，基于

经验参数的 LMIs已经不可行，而优化参数下仍

能保持较好的性能水平，这体现了本方法在改

善 LMIs可行性和最优干扰抑制水平方面的

优势。

算例 2　本例验证本文设计的动态事件触发

滑模控制方法的有效性。

τ̄ = 0.1 s 1− ᾱ
σ = 0.1

ρ = 3.52 ρ1 = 4.35 ρ2 = 0.86 δ = 1.20

γ =min γ = 0.41

在时延上界 ，丢包率（ ）=0.2的条

件下，选择触发参数 。根据优化结果，预

设 ， ， ，   ，干扰抑

制水平 。求解定理 2中的 LMIs，
得到一组可行解为

K =
1.694 2 13.020 9 −23.134 7 −9.577 4

14.983 6 −37.221 7 −3.347 1 −34.128 7

 ,
LT =

 0.188 7 −0.091 8 3.001 0 1.116 8

0.917 8 0.145 0 0.493 0 0.572 3

 ,
W =

 0.149 2 0.044 6

0.044 6 0.032 7

。
φ1 = 0.1 φ2 = 1 α = 0.5进一步，定义 ， ， ，根据

式（43）即可得到滑模控制器。

N = diag {0.5,0.5}
x（0）= x̂（0）=

[
−1.2 1 0.8 −0.6

]T
η（0）=

0.1

u（t）

s（t） η（t）

t ∈（0,4 s）

∆Ẇf

∆Ȧ8 ∆nl ∆nh

则在噪声强度 ，初始条件

，

的情况下，系统状态和状态观测值如图 5所示。

图 6则展示了系统的控制输入 、滑膜变量

、触发变量 以及 DETM的释放间隔和

触发次数。可以看出：①在本文提出的控制架

构下，受控系统和观测系统均能够快速收敛 ；

②系统的控制输入也能实现平稳收敛，仅在趋近

运动阶段存在少量的抖动；③在 ，通信

网络只向控制器端传输了 7个数据包，相比于时

间触发机制，减少了 96.5%的信号传输量。此外，

综合图 5和图 6可以发现，即使控制输入 和

存在抖振，发动机状态 和 仍然能保持

平稳，这是因为经过文中第 1.1节的等效变化，存
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H∞图 4    最优的 性能指标

H∞Fig. 4    Optimal   performance index

航空动力学报 第 39 卷

20220676-8



在抖动的滑模控制信号在进入发动机控制系统后

需要经过积分才能转化为系统输入，一定程度上

消除了抖振。

为了进一步检验本文方法对不同不确定性因

素的适用性，选择如下所示的不同的时延、丢包

和外部扰动条件：

τ̄ = 0.1 s （1− ᾱ）= 0.2条件 1：时延上界 ，丢包率  ，

N = diag {0.5,0.5}噪声强度 ；

τ̄ = 0.1 s （1− ᾱ）= 0.4

N = diag {1.5,1.5}
条件 2：时延上界 ，丢包率  ，

噪声强度 ；

τ̄ = 0.2 s （1− ᾱ）= 0.2

N = diag {0.5,0.5}
条件 3：时延上界 ，丢包率  ，

噪声强度 ；

τ̄ = 0.2 s （1− ᾱ）= 0.4

N = diag {1.5,1.5}
条件 4：时延上界 ，丢包率  ，

噪声强度 。
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x（0）= x̂（0）=
[
−1 −1 −1 −1

]T
η（0）= 0.1 γ = 1

x2

设置初始 ，

，并设置干扰抑制水平 ，仿真结果

如图 7所示，限于篇幅，仅给出 的仿真结果。可

以看出，在不同的工作条件下，本文的控制器均

可以保证系统渐进收敛，但动态性能和稳态误差

存在差异。
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x2

算例 3　接下来，为了进一步说明本文采用

的 DETM对系统性能的影响，本例对比不同的触

发机制下的闭环系统性能。为了避免不确定性等

其他因素的影响，设置时延上界、丢包率、外部扰

动均为 0，同时采用同一控制器。在相同的条件

下，图 8表示了周期性传输机制（黑）、静态事件

触发机制（红）和本文的 DETM（蓝）下的状态响应，

限于篇幅，这里仅给出 的仿真结果。图 9展示

了 3种情形下的事件触发间隔和触发次数。

从图 8可以看出：由于更多的信息用于闭环

反馈，因此周期性传输机制下的系统性能优于其

他两者，但三者的曲线基本重合，说明动态触发

机制下的系统性能得到了一定的保证。从图 9可

以看出：事件触发机制明显地降低了信号传输量，

且相比静态事件触发机制，动态机制在此方面的

作用更加突出。算例 3的结果表明：DETM下的

闭环系统能够在保证控制性能的前提下节省大量

的通信资源。
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 4    结　论

本文针对航空发动机分布式系统，开展了事

件触发滑模控制问题的研究，主要成果如下：

1）  针对同时存在时延和丢包的航空发动机

分布式控制系统，提出了一种基于观测器的事件

触发滑模控制架构，得到了控制器、观测器以及

事件触发器的协同设计方法，仿真结果表明，在

不同的不确定条件下，本文方法均能保证闭环系

统的渐近稳定。

2） 为了减少通信资源的浪费，将 DETM引入

到航空发动机分布式控制系统中，仿真结果表明，

该机制能够在保证系统性能的前提下，大幅度节

省通信资源。

3） 为了降低结果的保守性，采用的李雅普诺

夫函数不需要所有的矩阵均正定。此外，基于 iL-
SHADE算法，提供了 LMSs参数优化方法，仿真

结果表明，本文方法一方面能够提高 LMIs的可

行性，另一方面能够使系统获得更优的干扰抑制

水平。

4）  下一步将针对双通道均存在时延和丢包

情形下的航空发动机分布式系统开展事件触发控

制研究，重点考虑各传感器通道具有不同的时延

丢包参数。此外，基于航空发动机分布式控制系

统半物理仿真平台的硬件在回路验证也值得进一

步探索。
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