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摘要　 为提高舰载机在不同返航着舰重量下的着舰精度，对飞行员着舰操纵策略进行了研究．首先对着舰操

纵基准状态进行了探讨．研究表明，为避免满载返航失速，应以最大着舰重量状态作为操纵基准状态．而后采

用人机闭环着舰仿真，对“保持迎角不变”和“保持速度不变”操纵策略进行了对比研究（简称“保角”和“保

速度”策略）．结果表明，不同着舰重量下，“保角”策略相对表现更好，“保速度”策略着舰点“发散”，“保角”

策略着舰点相对“集中”．在算例中，“保角”策略着舰点集中在－１．８～９．４ｍ 之间，而“保速度”策略着舰点集中

在 ７．２～１７ｍ 之间．此外对两种策略着舰差异产生原因进行分析，结果表明，“保角”策略首先针对不同着舰重

量，采用了恒定的基准姿态角；其次“保角”策略不仅通过跟踪下滑光束保持了轨迹角，减小了高度误差，而

且通过保持基准迎角不变减小姿态角误差、进而减小了尾钩误差，因此在不同着舰重量下，“保角”策略着舰

精度更为稳定．但这一结论仍需在实际飞行中进一步验证．
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引言

除自然环境外，舰载机着舰还将受到引导光束

基准角、飞机返航重量、飞行速度、飞行姿态等因素

影响［１，２］ ．对于同型号飞机，母舰通常以统一的引导

光束进行下滑引导［３］ ．但由于执行任务不同，燃油

弹药等消耗不同，即便是同型号飞机每次返航着舰

重量也不可能完全一样．而对于不同着舰重量飞

机，其配平状态将不同，即不同重量将对应不同的

下滑速度和迎角．理论上飞行员可以根据着舰重量

在多种配平状态下进行着舰．但从进入下滑道窗口

到着舰一般仅有不到 ３０ 秒时间，在这短短 ３０ 秒内

每次都要根据飞行状态临时配平又要反操纵进行

轨迹跟踪，这将给飞行的操纵带来极大挑战［４，５］ ．因
此实际飞行中，飞行员通常以某种原则和策略进行

操纵，即目前所存在的“保持速度不变”和“保持迎

角不变”操纵策略（以下简称为“保速度”和“保角”
策略，在图表中分别用“Ｖ⁃ｈｏｌｄ”和“ ａ⁃ｈｏｌｄ”指代）．
即无论飞机着舰重量如何变化，飞行员在跟踪下滑

光束的同时，要么保持基准速度不变，要么保持基

准迎角不变．进而实现轨迹跟踪和着舰．以往着舰策

略研究，大多集中在自动着舰轨迹跟踪和动力补偿

方案设计方面［６－１３］，如文献［８］论证了动力补偿必

要性，文献［１１－１２］通过构建驾驶员模型，比较了

“背面技术”和“前面技术”在着舰轨迹跟踪效果上

的差异，证明了“背面技术”优越性．分析了飞机设

计中影响着舰轨迹控制的关键因素；文献［９］给出

了“保速度”和“保角”策略的自动控制动力补偿方

案；文献［１０］分析了着舰轨迹稳定性变差的原因

和动力补偿的必要性．这些文献对两种策略的自动

控制实现方法进行了研究．文献［１４］对飞行员进舰

过程的变策略控制模型进行了研究，但这一策略更

倾向于研究飞行员本身固有的思维判断过程而不

是本文所指的操纵方法和原则．综上，以往研究没

有从飞行员的视角研究着舰策略与操纵方法，没有

比较“保速度”和“保角”策略在着舰效果上的最终

差异，无法直接用于飞行训练指导．目前虽然舰载

机动力补偿系统已较为成熟并逐渐成为舰载机标

准配置之一，但作为任务的最终执行者，作为自动

驾驶的最终备份，飞行员必须掌握“手动”反区操

纵技巧，才能具备上舰资格．因此，从操纵角度，研
究舰载机着舰操纵策略有着重要意义．
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本文针对不同返航重量下如何提高着舰精度

这一问题，对飞行员操纵策略进行研究．研究思路

是，首先对需要应用的数学模型进行介绍，而后对

“保速度”和“保角”策略“基准状态”进行探讨，基
准状态研究是后续着舰操纵策略研究的基础．所谓

“基准状态”就是飞行员操纵策略中所要保持的参

考状态，如“保角”策略中的基准迎角角度、“保速

度”策略中的基准速度等．然后，针对着舰操纵行为

和飞行操纵策略得到对应模型被控对象，最后通过

人⁃机⁃环境闭环仿真和着舰点分布比较，分析着舰

策略差异及其成因．这一研究可为飞行员实际操纵

提供理论参考，为自动着舰系统设计提供借鉴．

１　 数学模型

１．１　 数学模型简介

进行驾驶员操纵策略研究，开展人⁃机⁃环境仿

真，需要用到飞机动力学模型、舰船运动模型、大气

扰动模型、飞机运动学模型、飞机驾驶员模型等数

学模型．其中飞行动力学模型本文采用经典的小扰

动方程进行描述［１５］ ．大气扰动模型采用文献［１６］
舰尾流模型和大气紊流模型．对于舰船运动模型，
由于舰船运动将进一步使飞机着舰点发散，为便于

比较着舰策略影响，此处假设舰船匀速直线行驶且

没有受风浪影响产生六自由度运动．在运动学模型

中，通过坐标变换，可以得到飞机尾钩运动学模型、
飞行员观察视线运动模型以及甲板运动模型等，通
过这些模型可以仿真绘制着舰轨迹和飞机着舰点

分布．在飞机驾驶员模型中，本文采用文献［１７］提
供的具有自适应能力的飞机驾驶员最优控制模型．
限于篇幅，上述数学模型不再赘述．
１．２　 人⁃机⁃环境闭环仿真算法流程

飞行员操纵下的人⁃机⁃环境闭环仿真算法流

程如图 １ 所示，具体步骤如下：
步骤一，构建带有延迟环节的增广被控对象；
步骤二，根据飞行任务，构建飞行员最优控制

指标函数和操纵策略数学模型，确定模型参数；

图 １　 人⁃机⁃环境闭环仿真算法流程

Ｆｉｇ． １　 Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎ ｏｆ Ｐｉｌｏｔ⁃Ａｉｒｃｒａｆｔ⁃Ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

步骤三，计算飞行员最优控制增益；
步骤四，控制方程离散化及自适应状态估计；
步骤五，求解驾驶员操纵向量，人机系统时域

仿真．

２　 着舰操纵基准状态研究

本文所述“操纵基准状态”是指飞行员“保速

度”策略中所要保持的速度和“保角”策略中所要

保持的迎角．理论上，当飞机着舰重量不变，以恒定

下滑角进近时，飞行员可以采用多种配平状态进行

着舰，即每一着舰重量都对应一个“速度⁃迎角”状
态集．在这一集合内，通常根据失速迎角、复飞要

求、起落架冲击载荷限制等因素最终确定一个着舰

进近速度．那么当着舰重量不同时，就存在一个与

着舰重量对应的进近速度集．那么对于随机的着舰

返航重量，飞行员应该以什么样的速度或迎角进行

着舰呢？ 下面就这一问题进行研究．本文以 Ａ⁃４Ｄ
型飞机为算例对操纵基准状态以及后续着舰策略

进行分析．飞机基本参数详见文献［１８］ ．假设飞机

以恒定下滑角 γ ＝ －３．５°进行进近，通过配平计算，
得到不同着舰重量下（文中不同着舰重量采用着舰

最大有效载荷百分比表示，Ｍａｘｉｍｕｍ Ｐａｙｌｏａｄ 简称

ＭＰ）配平需用推力和配平迎角如图 ２～３ 所示．

图 ２　 配平需用推力曲线

Ｆｉｇ． ２　 Ｔｈｒｕｓｔ ｃｕｒｖｅｓ ｒｅｑｕｉｒｅｄ ｉｎ ｔｒｉｍ

图 ３　 配平需用迎角曲线

Ｆｉｇ． ３　 Ａｎｇｌｅ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ａｔｔａｃｋ （ＡＯＡ） Ｒｅｑｕｉｒｅｄ ｉｎ ｔｒｉｍ

８８
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由图 ２～３ 可见，着舰重量越大，配平速度和迎

角越大．因此，为避免满载返航失速，应以最大着舰

重量状态作为着舰操纵基准状态．由于数据有限，
暂不考虑复飞要求和着舰冲击等其它限制因素，仅
通过失速迎角限制确定着舰进近速度．假设失速迎

角 αｓ ＝ ２２°，根据失速迎角和配平迎角曲线，可以确

定飞机的失速速度为 ６５．８７ｍ ／ ｓ，而后按照进近速

度为失速速度 １． １５ 倍确定飞机的着舰进近速

度［１６］，这一速度即为“保速度”策略的基准速度，这
一速度对应的迎角即为“保角”策略基准迎角．最终

明确对于不同着舰重量返航操纵，应以最大着舰重

量作为操纵基准状态，确定“保速度”策略基准速

度 Ｖａｐｐｏａｃｈ ＝ ７５．７５ｍ ／ ｓ，“保角”策略基准迎角 αａｐｐｏａｃｈ

＝ １６．３４°．同时注意到，当飞机以这一状态进行进近

时，飞机处于操纵反区．

３　 着舰操纵策略研究

为比较“保速度”和“保角”策略着舰效果，本
文首先对着舰策略进行数学建模，而后进行人机闭

环着舰仿真，考察两种策略下的着舰分布效果，最
后对造成二者差异的成因进行分析．
３．１　 着舰操纵策略数学模型

进行着舰操纵策略研究的关键是如何对现实

中的飞行员操纵原则进行数学描述．下面首先对被

控对象进行构建，而后根据实际驾驶要素对操纵策

略进行建模，最后确定飞行员参数并计算控制增

益．由此实现了对飞行员操纵策略的数学描述，并
可以得到飞行员在不同策略下的操纵输出．
３．１．１　 控制方程

飞行员模型中的被控对象为飞机动力学模型，
以小扰动方程描述飞机动力学模型

ｘ̇＝Ａｘ＋Ｂｕ
ｙ＝Ｃｘ＋Ｄｕ} （１）

“保速度”策略飞行员的驾驶原则是，在保持

眼部跟踪下滑光束的同时，尽量保持基准速度不

变，即飞行员以高度误差和速度误差作为观察要素

进行飞机操纵，由此确定状态方程纵向状态向量和

操纵向量为：
ｘｖｚｘ ＝［ΔＶ，Δα，Δｑ，Δθ，Δｈ ／ Ｖ］ Ｔ （２）

ｙｖｚｘ ＝［Δｈ ／ Ｖ，Δｈ̇ ／ Ｖ，ΔＶ，ΔＶ̇］ Ｔ （３）
ｕ＝［δｅ，δＰ］ Ｔ （４）
与之类似，“保角”策略驾驶原则是，保持眼部

跟踪下滑光束的同时，尽量保持基准迎角不变，由

此确定“保角”策略纵向状态向量和操纵向量为：
ｘａｚｘ ＝［ΔＶ，Δα，Δｑ，Δθ，Δｈ ／ Ｖ］ Ｔ （５）

ｙａｚｘ ＝［Δｈ ／ Ｖ，Δｈ̇ ／ Ｖ，Δα，Δα̇］ Ｔ （６）
ｕｚｘ ＝［δｅ，δＰ］ Ｔ （７）
两种策略下横航向状态向量是一致的，均以航

向偏差和滚转角误差作为观察要素，由此确定状态

向量和操纵向量如下：
ｘｈｘ ＝［Δβ，Δｐ，Δｒ，Δφ，Δψ，Δｙｇ ／ Ｖ０］ Ｔ （８）
ｙｈｘ ＝［Δｙｇ ／ ΔＶ，Δｙ̇ｇ ／ ΔＶ，Δφ，Δφ̇］ Ｔ （９）
ｕｈｘ ＝［δａ，δｒ］ Ｔ （１０）
上述向量中，ΔＶ 为速度增量、Δα 为迎角增量、

Δα̇ 为迎角变化率、Δｑ 为俯仰角速度增量、Δθ 为姿

态角增量、Δｈ 为高度增量、Δｈ̇ 为高度变化率，δｅ 为
升降舵偏角，δｐ 为油门杆偏角．Δβ 为侧滑角增量、
Δｐ 为滚转角速度增量、Δｒ 为偏航角速度增量、Δφ
为滚转角增量、Δψ 为偏航角增量、Δｙｇ 为横向运动

距离增量、Δｙ̇ｇ 横向运动距离变化率，δａ 为副翼偏

转角、δｒ 为方向舵偏转角．
３．１．２　 飞行员操纵策略数学描述

假设理想情况下，飞机已进入下滑道窗口，此
时飞行员将根据下滑光束和舱内仪表进行轨迹跟

踪和着舰．飞行员的操纵原则是在保持跟踪下滑光

束的同时尽量保持基准速度或基准迎角不变．由于

人本身的最优控制属性，飞行员将尽量采用最小的

操纵量和操纵速率实现这一目标．由此可以得到两

种策略下最优控制模型的目标函数如下：
Ｊｖｚｘ ＝Ｅ∞ ｛ｅ２ｈ＋ｅ２ｖ ＋ｕＴ

ｖｚｘＲｖｚｘｕｖｚｘ＋ｕ̇Ｔ
ｖｚｘＦｖｚｘ ｕ̇ｖｚｘ｝ （１１）

Ｊａｚｘ ＝Ｅ∞ ｛ｅ２ｈ＋ｅ２α＋ｕＴ
ａｚｘＲａｚｘｕａｚｘ＋ｕ̇Ｔ

ａｚｘＦａｚｘ ｕ̇ａｚｘ｝ （１２）
Ｊｖｈｘ ＝Ｅ∞ ｛ｅ２ｙｇ＋ｅ

２
φ＋ｕＴ

ｖｈｘＲｖｈｘｕｖｈｘ＋ｕ̇Ｔ
ｖｈｘＦｖｈｘ ｕ̇ｖｈｘ｝ （１３）

Ｊａｈｘ ＝Ｅ∞ ｛ｅ２ｙｇ＋ｅ
２
φ＋ｕＴ

ａｈｘＲａｈｘｕａｈｘ＋ｕ̇Ｔ
ａｈｘＦａｈｘ ｕ̇ａｈｘ｝

（１４）
这一目标函数和加权矩阵体现了操纵策略的

核心数学要素．其中下标“ｖ”代表“保速度”策略、下
标“α”代表“保角”策略；Ｊｚｘ、Ｊｈｘ分别是纵向和横航

向目标函数，ｅｈ 为高度误差、ｅｖ 为速度误差、ｅα 为迎

角误差、Ｒｚｘ是纵向操纵加权矩阵、Ｆｚｘ是纵向控制速

率加权矩阵，ｅｙｇ是飞机横向偏离误差、ｅφ 是滚转角

误差、Ｒｈｘ是横航向操纵加权矩阵、Ｆｈｘ是横航向控

制速率加权矩阵．飞行员生理参数按照平均水平进

行选取［１８］ ．由于座舱内没有迎角变化率显示设备，
且着舰时并未要求下沉率最小，因此暂不将迎角变

化率和下沉率作为指标函数状态向量，由此“保速
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度”策略下飞行员观察向量仅有 ｅｈ、ｅｖ、ｅｙｇ、ｅφ；“保
角”策略下飞行员观察向量为 ｅｈ、ｅα、ｅｙｇ、ｅφ ．因此两

种策略下，纵向和横航向观察加权矩阵均为 Ｑｙｚｘ ＝
Ｑｙｈｘ ＝ｄｉａｇ（［１，０，１，０］），假设飞行员对油门杆、驾
驶杆、脚蹬投入驾驶精力相同，则操纵加权矩阵 Ｒｚｘ

＝Ｒｈｘ ＝ｄｉａｇ（［１，１］），综上，得到飞行员模型参数如

表 １ 所示．
表 １　 飞行员模型参数

Ｔａｂｌｅ １　 Ｉｎｐｕｔ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｐｉｌｏｔ ｍｏｄｅｌ

ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｖａｌｕｅ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ ｔｉｍｅ ｄｅｌａｙ τ ０．１５ｓ

“ｎｅｕｒｏｍｏｔｏｒ” ｌａｇ ｍａｔｒｉｘ Ｔｎ ｄｉｇ（［０．１１，０．１１］）
ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ ｓｉｇｎａｌ⁃ｔｏ ｎｏｉｓｅ ｒａｔｉｏ ρｙ ２０ｄＢ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｉｇｎａｌ⁃ｔｏ ｎｏｉｓｅ ｒａｔｉｏ ρｕ ２５ｄＢ
ｏｕｔｐｕｔ ｗｅｉｇｈｔｉｎｇ Ｑｖｚｘ、Ｑｖｈｘ ｄｉｇ（［１，０，１，０］）

ｃｏｎｔｒｏｌ ｗｅｉｇｈｔｉｎｇ ｍａｔｒｉｘ Ｒｚｘ、Ｒｈｘ ｄｉｇ（［１，１］）

根据驾驶员模型计算流程，以给定神经动力延

迟矩阵 Ｔｎ 为终止条件，循环计算得到不同着舰重

量下，控制速率加权矩阵 Ｆ 如表 ２ 所示．由此可以

进一步开展人机闭环着舰仿真．
表 ２　 飞行员模型计算结果

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｐｉｌｏｔ ｍｏｄｅｌ

ｐａｒａｍｅｔｅｒ ＭＰ ｖａｌｕｅ
２０％ ｄｉｇ［（０．１８３１，０．０２４５）］
４０％ ｄｉｇ［（０．１８２４，０．０２３５）］

Ｆｖｚｘ ６０％ ｄｉｇ［（０．１９０２，０．０２２５）］
８０％ ｄｉｇ［（０．２０７１，０．０２１５）］
１００％ ｄｉｇ［（０．２３３２，０．０２０５）］
２０％ ｄｉｇ［（０．２０７４，０．０１４４）］
４０％ ｄｉｇ［（０．１０８５，０．０１２９）］

Ｆａｚｘ ６０％ ｄｉｇ［（０．１２５０，０．０１２８）］
８０％ ｄｉｇ［（０．１５３１，０．０１２８）］
１００％ ｄｉｇ［（０．１９５５，０．０１２７）］
２０％ ｄｉｇ［（０．０２５７，０．０１５３）］
４０％ ｄｉｇ［（０．０２５７，０．０１５２）］

Ｆｖｈｘ ６０％ ｄｉｇ［（０．０２５７，０．０１５２）］
８０％ ｄｉｇ［（０．０２５７，０．０１５１）］
１００％ ｄｉｇ［（０．０２５７，０．０１５１）］
２０％ ｄｉｇ［（０．０２３９，０．０１５０）］
４０％ ｄｉｇ［（０．０２４４，０．０１５０）］

Ｆａｈｘ ６０％ ｄｉｇ［（０．０２４８，０．０１５１）］
８０％ ｄｉｇ［（０．０２５３，０．０１５１）］
１００％ ｄｉｇ［（０．０２５７，０．０１５１）］

３．２　 着舰策略仿真

根据飞行员模型计算结果和仿真流程，可以得

到着舰时间历程飞行员操纵量和飞机动态响应．如
图 ４ ~７ 以 ２０％最大着舰重量为例，示出了飞行员

操纵量、飞机纵向及横航向动态响应．由图 ４ ~５ 可

见，着舰过程中升降舵和油门是主要操纵量，飞行员

在着舰任务中对纵向操纵投入的精力相对要多．但
同时也应注意到，由于着舰区域与舰船运动方向成

一定夹角，以及横航向扰动气流的存在，飞行员在进

行纵向轨迹跟踪的同时，还需要操纵副翼和方向舵

对航向偏差和飞机滚转姿态进行修正，如图 ７ 示出

了两种策略飞行员操纵下横航向飞机动态响应．

图 ４　 “保速度”策略飞行员操纵量

Ｆｉｇ． ４　 Ｐｉｌｏｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｎ Ｖ⁃ｈｏｌｄ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

图 ５　 “保角”策略飞行员操纵量

Ｆｉｇ． ５　 Ｐｉｌｏｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｎ ａ⁃ｈｏｌｄ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

图 ６ａ　 两种操纵策略下的速度响应对比

Ｆｉｇ． ６ａ　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｉｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａ⁃ｈｏｌｄ ａｎｄ
Ｖ⁃ｈｏｌｄ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ
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图 ６ｂ　 两种操纵策略下的迎角响应

Ｆｉｇ． ６ｂ　 Ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｉｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａ⁃ｈｏｌｄ ａｎｄ
Ｖ⁃ｈｏｌｄ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ

图 ６ｃ　 两种操纵策略下的俯仰角速度响应

Ｆｉｇ． ６ｃ　 ｑ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｉｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａ⁃ｈｏｌｄ ａｎｄ Ｖ⁃ｈｏｌｄ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ

图 ６ｄ　 两种操纵策略下的俯仰角响应

Ｆｉｇ． ６ｄ　 Ｐｉｔｃｈ ａｎｇｌｅ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｉｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａ⁃ｈｏｌｄ ａｎｄ Ｖ⁃ｈｏｌｄ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ

图 ６ｅ　 两种操纵策略下的高度响应

Ｆｉｇ． ６ｅ　 Ｈｅｉｇｈｔ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｉｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａ⁃ｈｏｌｄ ａｎｄ Ｖ⁃ｈｏｌｄ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ

图 ７ａ　 两种操纵策略下的侧滑角响应

Ｆｉｇ． ７ａ　 β ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｉｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａ⁃ｈｏｌｄ ａｎｄ Ｖ⁃ｈｏｌｄ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ

图 ７ｂ　 两种操纵策略下的滚转加速度响应

Ｆｉｇ． ７ｂ　 ｐ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｉｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａ⁃ｈｏｌｄ ａｎｄ Ｖ⁃ｈｏｌｄ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ

图 ７ｃ　 两种操纵策略下的偏航加速度响应

Ｆｉｇ． ７ｃ　 ｒ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｉｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａ⁃ｈｏｌｄ ａｎｄ Ｖ⁃ｈｏｌｄ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ

图 ７ｄ　 两种操纵策略下的滚转角响应

Ｆｉｇ． ７ｄ　 Ｒｏｌｌｉｎｇ ａｎｇｌｅ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｉｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａ⁃ｈｏｌｄ ａｎｄ
Ｖ⁃ｈｏｌｄ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ
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图 ７ｅ　 两种操纵策略下的偏航角响应

Ｆｉｇ． ７ｅ　 Ｙａｗ ａｎｇｌｅ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｉｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａ⁃ｈｏｌｄ ａｎｄ
Ｖ⁃ｈｏｌｄ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ

图 ７ｆ　 两种操纵策略下的横向偏离运动距离响应

Ｆｉｇ． ７ｆ　 Ｙｇ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｉｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａ⁃ｈｏｌｄ ａｎｄ Ｖ⁃ｈｏｌｄ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ

通过人⁃机⁃舰⁃环境仿真和运动学方程，可以得到

两种策略下飞机着舰分布．“保速度”策略着舰分布如

图 ８ａ 所示，“保角”策略着舰分布如图 ８ｂ 所示．

图 ８ａ　 不同空重下“保速度”策略着舰点分布图

Ｆｉｇ． ８ａ　 Ｔｏｕｃｈｄｏｗｎ ｐｏｉｎｔｓ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｗｅｉｇｈｔ ｉｎ

Ｖ⁃ｈｏｌｄ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ

由图 ８ 可见，采用“保速度”策略飞机着舰点

“发散”，与理想着舰点纵向最大平均误差可达近

１７ 米，横向着舰误差平均也在 ２ 米左右，同时部分

着舰点超出了安全着舰区域．采用“保角”策略飞机

着舰点相对集中在第一根拦阻索和第四根拦阻索

之间，与理想着舰点纵向最大平均误差不超过 １０
米，横向最大着舰平均误差不超过 １．８ 米，所有着

舰点均在安全着舰区域内，可以实现着舰．进行 １００
次蒙特卡洛仿真，进一步比较纵向和横向着舰误差

如图 ９ 所示．详细比较不同着舰重量下着舰误差如

表 ３ 所示．其中 ＸＴＤ是着舰点纵向坐标、ＹＴＤ是着舰

点横向坐标．

图 ８ｂ　 不同空重下“保角”策略着舰点分布图

Ｆｉｇ． ８ｂ　 Ｔｏｕｃｈｄｏｗｎ ｐｏｉｎｔｓ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｗｅｉｇｈｔ ｉｎ

ａ⁃ｈｏｌｄ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ

图 ９ａ　 不同着舰重量下不同策略纵向着舰误差

Ｆｉｇ． ９ａ　 ＲＭＳ ｅｒｒｏｒ ｏｆ ＸＴＤ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｒｅｃｏｖｅｒｙ ｗｅｉｇｈｔｓ

ｉｎ ｔｗｏ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ

图 ９ｂ　 不同着舰重量下不同策略横向着舰误差

Ｆｉｇ． ９ｂ　 ＲＭＳ ｅｒｒｏｒ ｏｆ ＹＴＤ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｒｅｃｏｖｅｒｙ ｗｅｉｇｈｔｓ ｉｎ ｔｗｏ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ
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由图 ９ 可见，采用“保角”策略，着舰点平均值

更靠近误差零线，更接近理想着舰点，着舰精度高

于“保速度”策略．由表 ３ 可见，在“保速度”策略

下，着舰重量越小，平均着舰点偏离理想着舰点越

远．当着舰重量发生变化时，“保速度”策略平均着

舰点变化范围可达 １２ 米；而在“保角”策略下，平
均着舰点变化范围仅为 ４ 米，不同重量下“保角”
策略着舰点集中在－１．８ ～ ９．４ｍ 之间，而“保速度”
策略着舰点集中在 ７．２～１７ｍ 之间．因此对于不同着

舰重量操纵问题，采用“保角”策略可以获得更稳

定的着舰分布，着舰精度较高．
表 ３　 不同着舰重量两种着舰策略误差比较

Ｔａｂｌｅ ３　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ＲＭＳ Ｅｒｒｏｒ ｏｆ ｔｏｕｃｈｄｏｗｎ ｐｏｉｎｔｓ ｉｎ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｒｅｃｏｖｅｒｙ ｗｅｉｇｈｔｓ

Ｐｉｌｏｔ
ｃｏｎｔｒｏｌ
ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

ＭＰ
Ｍｅａｎ
ｅｒｒｏｒ ｏｆ
ＸＴＤ

ＲＭＳ
ｅｒｒｏｒ ｏｆ
ＸＴＤ

Ｍｅａｎ
ｅｒｒｏｒ ｏｆ
ＹＴＤ

ＲＭＳ
ｅｒｒｏｒ ｏｆ
ＹＴＤ

２０％ ３．８１１２ ５．６１４６ －０．７０２７ ０．９８２３
４０％ ３．９８４５ ５．１８０３ －０．７７２２ ０．９０８５

ａ－ｈｏｌｄ ６０％ ２．９０８４ ６．３８６ －０．５５７１ ０．９２３３
８０％ ２．０１６７ ４．０７９１ －０．３６７９ ０．７５８３
１００％ －０．３５１７ ４．５９８６ ０．００２８ ０．８２６１
２０％ １２．１４３５ ４．９５４８ １．９０６６ ０．８５９４
４０％ ８．９１６７ ５．０９１４ １．９０４６ ０．９１２２

Ｖ－ｈｏｌｄ ６０％ ５．８９６１ ４．５５０６ １．９０１６ ０．８２０７
８０％ ３．５０３６ ４．１４４３ １．８０９４ ０．８４３８
１００％ ０．１９１１ ４．０３０６ １．８０４６ ０．８０５９

３．３　 着舰策略分析

３．３．１　 着舰分布分析

从前述着舰误差比较可以发现，在相同着舰重

量下“保角”策略着舰分布略大于“保速度”策略；
而不同着舰重量下，“保角”策略平均着舰点更为

稳定．下面对上述现象进行分析．着舰点之所以分布

在一定范围，其主要原因是，受随机大气扰动作用，
飞机动态响应将在飞行员操纵下呈现一定随机性，
因此可以从飞行员对飞机随机响应的抑制效果上，
对着舰范围进行分析．由于着舰重量与基准状态相

差越远，着舰误差越大，为分析效果更为明显，以
２０％着舰重量为例进行分析．进行 １００ 次蒙特卡洛

仿真，比较飞机响应抑制效果如图 １０ 所示．由图

１０ａ 可见，“保速度”策略对速度扰动抑制效果最

好，在这一策略下，飞机的速度增量始终在零附近

徘徊．而“保角”策略下飞机的速度扰动仅得到了一

定抑制，但远未消除．同时可以发现，只要有人操

纵，无论采用何种策略，其速度扰动抑制效果均优

于无控飞机．图 １０ｂ 展示了两种策略下的迎角扰动

及其抑制效果，由图可见，有人操纵下，迎角扰动反

而增大．这是因为，无控飞机在舰尾流影响下自由

运动，迎角扰动完全转化为飞机动态响应，因而迎

角变化增量小；而有人操纵下，飞机在进行下滑轨

迹跟踪过程中将以恒定“状态”进行下滑，不再对

外界扰动做出自由响应，扰动气流直接作用于保持

恒定姿态的机体，由此必然使迎角扰动增大，因此，
飞机在飞行员操纵下迎角扰动更为明显．比较不同

策略迎角扰动抑制效果，由图 １０ｂ 可见，相同着舰

重量下，“保角”策略的迎角扰动抑制效果好于“保
速度”策略，虽然二者迎角扰动均值相差不大，但
“保角”策略扰动误差范围明显小于“保速度”策

略，在“保角”策略下，迎角扰动最大为 ３．５ 度左右，
而“保速度”策略下，迎角扰动最大可达 ６ 度左右．

图 １０ａ　 不同策略下速度扰动抑制效果比较

Ｆｉｇ． １０ａ　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ａｉｒｓｐｅｅｄ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｒｅｓｔｒａｉｎｔ ｉｎ

ｔｗｏ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ

图 １０ｂ　 不同策略下迎角扰动抑制效果比较

Ｆｉｇ． １０ｂ　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ＡＯＡ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｒｅｓｔｒａｉｎｔ ｉｎ

ｔｗｏ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ
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图 １０ｃ　 不同策略下俯仰角扰动抑制效果比较

Ｆｉｇ． １０ｃ　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ θ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｒｅｓｔｒａｉｎｔ ｉｎ ｔｗｏ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ

图 １０ｄ　 不同策略下高度扰动抑制效果比较

Ｆｉｇ． １０ｄ　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ Ｈｅｉｇｈｔ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｒｅｓｔｒａｉｎｔ ｉｎ

ｔｗｏ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ

对于俯仰角扰动，由图 １０ｃ 可见，相同着舰重

量下，“保角”策略扰动抑制效果优于“保速度”策
略．对于高度扰动，如图 １０ｄ 所示，两种策略都对于

高度扰动进行了抑制，并将眼部跟踪高度误差控制

在零附近．综上，两种策略的扰动抑制效果各有优

劣．因此，在恒定着舰重量下，“保角”策略着舰分布

范围略大于“保速度”策略，是多种因素综合作用

的结果，其主因是速度扰动引起．“保速度”策略下，
虽然迎角扰动抑制效果较差，但其较好的速度扰动

抑制能力，将使其着舰分布范围更小．
３．３．２　 平均着舰点分析

在不同着舰重量下，“保角”策略着舰均值更

稳定．着舰点均值可以等效认为是排除随机扰动因

素的理想着舰点．而理想着舰轨迹是飞行员通过观

察下滑光束操纵飞机加以实现的．即理想着舰点偏

差主要由飞行员眼部跟踪误差和尾钩误差组成，图
１０ｄ 已经证明两种策略下的眼部跟踪效果差别不

大．因此尾钩误差就成为不同重量着舰点差异的主

要因素．而尾钩误差主要由飞行姿态角引起．现比较

不同着舰重量、不同策略下着舰姿态角如图 １１ 所

示．由图可见，“保速度”策略下，不同着舰重量的配

平基准姿态角存在显著差异，而且其姿态角扰动随

着飞行员操纵而增大，这将显著增加尾钩误差．而
采用“保角”策略，首先确保了不同着舰重量下基

准姿态角的一致，其次，在飞行员操纵下，迎角扰动

得到了一定抑制，飞行员不仅进行了下滑光束跟

踪，同时采用保持迎角不变操纵原则，对姿态角扰

动进行了抑制，因此，不同着舰重量下“保角”策略

平均着舰点更稳定，精度更高．

图 １１　 不同策略下俯仰角姿态角误差比较

Ｆｉｇ．１１　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ＲＭＳ ｅｒｒｏｒ ｏｆ θ ｉｎ ｔｗｏ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ

４　 结论

为提高舰载机在不同着舰重量下着舰精度，对
舰载机着舰下滑段飞行员操纵策略进行了研究，结
果表明：

１）随空重增加，配平需用推力增加，配平速度

增加、配平迎角增加．为避免满载返航失速，应以最

大着舰重量配平状态作为操纵基准参考状态．飞机

设计中应对最大着舰重量进行规定．
２）从着舰点分布看，不同着舰重量下，“保速

度”策略着舰点“发散”，部分着舰点超出安全着舰

范围．“保角”策略着舰点相对集中．在算例中“保
角”策略着舰点集中在－１．８ ～ ９．４ｍ 之间，“保速度”
策略着舰点集中在 ７．２ ～ １７ｍ 之间．因此，对于不同

着舰重量，采用“保角”策略可以获得更稳定的着

舰分布，着舰精度较高．
３）“保角”策略着舰精度高于“保速度”策略的

原因在于，一是“保角”策略针对不同重量配平状

４９
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态，采用了恒定的基准姿态角；二是“保角”策略不

仅通过跟踪下滑光束保持了轨迹角，减小了高度误

差，而且通过保持基准迎角不变减小了姿态角误

差，进而减小了尾钩误差．因此“保角”策略着舰精

度高于“保速度”策略，且更为稳定．
综上，在着舰下滑段，理论上建议飞行员采用

“保角”策略操纵．但这一结论是基于 Ａ⁃４Ｄ 型算例

飞机得出的，因此为证明结论有效性仍需更为多样

且全面的气动数据，对其进一步验证．
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