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垂直尾翼损伤的基于双曲正切函数的等效滑模容错控制

庄会选　 孙青林　 陈增强

（南开大学人工智能学院，天津 ３００３５０）
（南开大学智能机器人研究所，天津３００３５０）

摘要：对于垂直尾翼损伤问题，提出了一种连续切换的等效滑模容错控制方法．首先，介绍了飞机非线性损
伤模型和稳定性与控制导数估计．其次，构造了线性滑动面和等效滑模控制器，并利用李亚普诺夫技术，给
出了保证损伤飞机运动模型具有损伤程度稳定性的充分条件．然后，设计了基于自适应滑模控制的飞机系
统损伤容限控制器．利用双曲正切函数代替控制器中的符号函数，并从理论上分析了双曲正切函数作为切
换函数的可行性．最后，以波音７４７１００／２００模型为例，通过对飞机结构故障的识别，验证了理论结果的有效
性．数值结果表明，与传统的损伤稳定控制方法相比，控制律对闭环系统的性能有积极的影响，同时具有更
好的容错能力和对外界干扰的鲁棒性．
关键词：自适应滑模；等效滑模；容错控制；受损飞机；损伤程度
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