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第 6 章 舰载机着舰控制 

与一般飞机相比，舰载机一般工作在低动压状态，具有静不稳定的反区特性，因此除了

基本的纵侧向增稳控制外，还需增加动力补偿系统以改善其飞行品质。同时，由于允许的触

舰区域有限，因此对下滑和对中进度要求高，因此必须通过特定的综合飞行控制策略增加控

制精度、提高抗干扰能力，甲板运动动态跟踪特性。由此可见，舰载机着舰控制代表了飞行

控制领域研究的前沿方向。 

6.1 舰载机着舰增稳控制 

舰载机着舰增稳控制包括纵、侧向增稳控制和动力补偿控制，共同构成舰载机电传飞行

控制架构，是进行手动着舰和自动着舰的核心。 

6.1.1 舰载机着舰纵向增稳控制 

图 6.1 为纵向增稳控制系统结构配置，包括俯仰角速率反馈回路，迎角反馈回路和过载

反馈回路。 
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图 6.1 纵向增稳控制系统结构配置 

自然飞机的迎角在亚音速时构成正反馈，超音速时构成负反馈。由迎角传感器构成迎角

反馈增稳回路。并根据不同M 数，按预定的程序改变反馈信息的大小与极性。使飞机在亚

音速与超音速进均具有适中的稳定裕度。 
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所设置的速率陀螺反馈以增加机体俯仰运动阻尼。速率陀螺回路设置洗出网络，以滤去

低频稳态信号，使系统对飞机稳态运动信息不起阻尼作用。 

设置法向加速度 za 反馈，使驾驶杆力信号与飞机法向加速度一一对应，从而使飞机操

纵特性不随飞行速度，高度，及飞机带外挂物时外形变化而改变。加速度计设置迟后网络以

滤高频噪声。 

为了确保大范围内飞行安全，基本模态设置指令过载限制及迎角限制。超音速飞行时迎

角往往不大，法向过载易超过；而低速飞行时，过载往往不大而迎角可能过大。因此需要分

别设置限制。过载限制只需在指令中设置限幅器，而迎角限制需要引入迎角的非线性反馈，

如图 6.1 所示。为了使迎角限制具有良好效果，非线性斜率较陡。为了使强的迎角反馈下系

统仍有良好的稳定性，因此需在反馈中引入超前补偿。 

6.1.2 舰载机着舰侧向增稳控制 
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图 6.2 侧向增稳飞行控制系统结构配置 

侧向基本模态的构成遵循副翼与方向舵协调控制的规则：由副翼舵通道执行控制指令使

飞机产生滚转，产生侧向加速度 0ya v    ，完成对航迹角  的控制，由方向舵通道完成协

调控制，力求机头跟踪速度向量，以消除侧滑角  。当实现大迎角机动飞行时，要求飞机绕
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速度矢量轴进行滚转的控制要求。侧向基本模态的结构配置如图 6.2 所示。 

6.1.3 舰载机着舰动力补偿控制 

下面将分析自然飞机飞行轨迹角对姿态角的响应特性，所谓自然飞机是指舵锁住且不进

行推力控制的飞机（即 e =0， T =0），此时具有如下方程 
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图 6.3 为据状态方程得到的自然飞机飞行轨迹角对姿态角的响应的结构图。图 6.4 曲线

1 为自然飞机  对  的阶跃响应。由此可知，自然飞机在无动力补偿情况下，  不能跟

踪  ，这是因为，系统无信息反馈到油门（即 T =0）时，在重力 g 的作用下，飞机必

须加大迎角 )( w或 ，以产生足够的法向力去平衡由于重力而导致的法向力减小。 
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图 6.3 自然飞机  对  的响应结构图 
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图 6.4 不同的 APCS ( )W s
 动特性 

通过自然特性分析，本节给出了两种着舰动力补偿的方案，工作机理及物理特性。一种
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方案是保持速度恒定的动力补偿系统，称 0|uAPCS  ，另一种是保持迎角恒定的动力补偿系

统，称作 0|APCS   。 

1. 保持速度恒定的动力补偿系统 0|uAPCS   

速度恒定的 APCS，其控制律为 

0

1
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s kk
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T s T s s
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         
比例＋积分控制律发动机 油门伺服器

          （6.2） 
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图 6.5 有 APC 时，飞机  对  的响应结构 ( )W s
  

由图 6.5 表明，速度恒定的 0|uAPCS  相当于增加飞机速度稳定导数 uX（因为 ( )T
uW s 与

uX 并联反馈），从而有效地抑制了由姿态变化  而引起的速度变化，改善了长周期运动阻

尼，但存在由于 TZ 而引起的跟踪静差 
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且 ( )W s
 响应时间较长（约 20 秒），如图 6.4 曲线 2 所示。 

2. 保持迎角恒定的动力补偿系统 0|APCS    

迎角恒定的 0|APCS   的设计思想是：由迎角的变化量  调节发动机推力（ T ），

使飞机在着舰控制时，始终保持设计的基准迎角 0 （ 0  ），其控制律具有如下形式 
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        （6.4） 

由图 6.5 可知， ( )TW s 与 wZ 并联，相当于增加飞机气动导数 wZ ，从而加速了  对 

的响应过程。故这种动力补偿系统实际功能相当于轨迹响应增强器。此时 ( )W s
 具有如下

形式 

 2 2
1( ) {( 1) /( 2 1)}W s A T s T s s

         （6.5） 

式中 
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由式（6.6）及式（6.7）表明：此时的动力补偿 ( )TW s ，使 ( )W s
 出现响应加快但阻尼

不足的动态过程，如图 6.4 的曲线 3 所示。 

(1) 动力补偿中加入法向加速度信息 

为进一步改善 ( )W s
 的动态响应品质，增加响应阻尼，需在迎角恒定的动力补偿

（
0|APCS   ）中引入法向加速度信息 za ，使油门具有如下控制律 
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为证明 za 信息阻尼长周期运动效果，作出如图 6.6 所示的结构图（作等迎角假设）。

长周期运动近似模态为 
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图 6.6 za 对阻尼长周期运动的原理 

由图 6.6 可知， za 引入油门所构成的 ( )
z

T
aW s 反馈相当于增加气动导数 uX ，从而使飞

机具有阻尼良好的长周期模态 

 2
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T
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g
s X X W s Z s Z

U     （6.10） 

此时， ( )W s
 将具有如图 6.4 曲线 4 所示的动态过程。 

(2) 舵的偏转信息引入油门 

在轨迹机动时，舵的偏转使姿态发生变化，但舵的作用也导致速度与迎角的偏离，体现

为传递函数 ( )
e

uG s 与 ( )
e

G s
 。为适当抑制舵对飞行速度与迎角的影响，其有效途径是将舵

信息 e 也引入油门，故最终的油门控制律为 
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3. 0|APCS   与 0|APCS u  特性的关联 

上节分析了速度恒定的动力补偿及迎角恒定的动力补偿控制律的构成，可以证明保持迎

角恒定的 0|APCS   ，也兼有保持速度恒定 ( 0)u  的性能。 

在 APCS 中引入  信息后的 ( )rW s 特性描述如下 

u w Tu X u X w g X T                        （6.12） 

0 0

u wZ Z
u w

U U
                     （6.13） 

0 ( )w U                    （6.14） 

wT G w           （6.15） 
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1

l
w p

k k
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s T s
 


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
                  （6.16） 

式中 pG 为发动机响应。 

由式（6.13），可得 

 0 0

u wZ Z
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U s U s
   

                 （6.17） 

将它代入式（6.14），最终可得 
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由式（6.12）可得 

 ( ) ( )u w T ws X u X X G w g                 （6.19） 

将式（6.18）代入式（6.19）可得 

0( ) ( ) u
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s Z


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
       （6.20） 

由上式可得以下传递函数 

 0( ) ( )( )

( ) ( )( ) ( )
w T w w

u w w T w u

X X G U s g s Zu s

s s X s Z X X G Z
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

  


    
 （6.21） 

将 wG 表达式代入上式，最终可得 

0[ ( 1) ( )] ( ) ( 1)( )

( ) ( 1)( )( ) [ ( 1) ( )]
w T p l w

u w w T p l u

X s T s X G K T s K K s U s g s Z s T su s

s s T s s X s Z X s T s X G K T s K K s Z
     

     




      


        
（6.22） 

由此可知，u对 ( )s 的稳态响应： 

 0

( )
lim 0

( )s

u s

s


  （6.23） 

由于在 0|APCS   中引入了  的积分信息，  可精确地跟踪  ，使 0  ，在

此过程中，可保持 0u  。 

6.2 舰载机光学助降控制 

研究舰载机光学助降系统有其重要意义，因为它仍是当前着舰导引最终阶段的最基本手

段，是当前全天候自动着舰导引系统(AWCLS)的重要组成部分。光学助降控制系统实际上

是由执行不同任务的几组灯阵组成。一组灯阵是由所谓“菲涅尔透镜”形成的下滑航路引导灯

阵。飞行员利用该灯阵可保证飞机以一定的下滑角和高度沿着正确航路下滑。另一组灯阵是

由频闪灯、边线灯和悬吊灯组成的甲板中线对准灯阵。飞行员借助这个灯阵保证飞机沿甲板

跑道中线降落。飞行员通过上述灯阵，并注意观察甲板上有关降落的其它提示，便可安全地

降落到甲板上。 

6.2.1 基于菲涅尔透镜的舰载机下滑控制 

图 6.7 为基于菲涅尔透镜的舰载机下滑引导与控制系统结构配置。其工作机理如下： 
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在海浪与海涌作用下，舰作沉浮甲板运动 sh (t)，纵摇运动 s (t) ，横摇运动 s (t) ，在

甲板运动作用下，光基准波束会随之产生波动，从而使飞机的纵向操纵产生困难。因此必须

以某种形式来稳定光基准波束，以尽可能消除甲板运动影响。 

本节称光基准波束上某一点 R 处的垂直方向的运动为波束运动，以 Bh 表示。由下节可

知 Bh 与甲板运动，航母几何以及 FLOLS 灯箱的纵轴运动 L 及横轴运动 L 有关。因此可以

对 L 及 L 设置不同形式的控制律，来稳定由甲板运动而引起的波束运动。 





 

图 6.7  FLOLS 光波束着舰引导系统构成 

 

 

图 6.8 飞行器对波束运动 Bh 的跟踪h  

由图 6.8 可知，飞机应跟踪光的波束运动 Bh ，相当于飞机对下滑基准 REFh 的调整h ，

以而跟踪 Bh 。并使跟踪误差 h 不断减小。而跟踪误差 h 的大小可直接由飞行员从肉球与

中间基准灯的偏移反映出来。 

通过如图 6.7 可计算出在海浪及海涌作用下，以及舰尾流等扰动因素作用下的飞机终端

着舰偏差，从而可估算与着舰精度相对应的着舰成功率。而终端着舰误差通常由着舰点的高

度误差 TDh ，飞机在舰尾处高度误差 Rh 以及着舰点处的撞击速度 TDV 来表示。本节也
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将给出它们计算的表达式。 

1. 着舰终端误差方程 

提高人工着舰精度的关键在于减小终端误差，因此通常用终端误差的大小评估着舰导引

系统的性能。由于在海浪作用下的航母运动是一个随机过程，因此，必须求出着舰终端误差

的统计特性(本文取均方值)。由于典型海浪运动可以看作是一个平稳随机过程，它具有各态

历经性，因此对平稳随机过程的一个样本函数取时间均值，从概率意义上趋近于该过程的集

合均值。 

(1) 飞机在着舰点处的高度误差 TDh  

着舰点处高度误差定义为 

TD aTD TDh h h                           （6.24） 

式中， aTDh 为飞机在理想着舰点处的实际高度。 

TD s TD s TD sh h L Y                     （6.25） 

式中 TDL 为舰体俯仰中心离着舰点的水平距离， TDY 为着舰点离舰体滚转轴的距离。

由式（6.25）及式（6.24）可得 

( -TD aTD s TD s TD sh h h L Y       ）             （6.26） 

(2) 飞机在舰尾处的高度误差 Rh  

飞机飞过舰尾处的高度误差 Rh 也视为着舰导引终端误差的重要指标，其定义和公式

推导过程与 TDh 类似，只是误差计算位置由着舰点移至舰尾处。 

飞机在舰尾处的高度误差可表示为 

R R s R S R Sh h h L Ya       ＝ （ ）           （6.27） 

式中， RL 为舰体俯仰中心离舰尾的水平距离， RY 为舰尾离舰体滚转轴的距离， Rha 为

飞机尾钩至舰尾的实际距离。 

(3) 飞机在着舰点处的撞击速度误差 TDV  

设飞机着舰时的绝对垂直撞击速度为 TDV ，则 



 
 

10 
 

TD l a R s R s dV V h u u sin      ＝           （6.28） 

其中 lV 为理想着舰下降速度，即飞机沿惯性轨迹着舰时的下降速度。 

ah  为飞机相对惯性轨迹下降时的速度变化。 

RU 为飞机相对于舰的相对速度。 

R sU  项为航母俯仰运动而引起的附加撞击速度。 

R s dU sin   项为航母滚转运动而引起的附加撞击速度。 

则由速度公式 V（绝对）＝V（相对）＋V（牵连）可得飞机在理想着舰点处相对航母

的垂直速度为 

V（相对）＝V（绝对）－V（牵连）＝ TD TD TD TDV h V h   （ ）＝  

＝ s TD s l a R s R s dh L V h U U sin                        （6.29） 

于是可得飞机在理想着舰点处的撞击速度误差 TDV 为 

TDV ＝V（相对）－ lV ＝ s TD s R s R s d ah L U U sin h            （6.30） 

应注意的是飞机的撞击速度和附加撞击速度都取向下为正，而高度取向上为正。 

综上所述，终端误差方程表达式可归纳如下 

( -

( -

- sin

TD aTD s TD s TD s

R aR s R s R s

TD s TD s R s R d s a

h h h L Y

h h h L Y

V h L u U h

 
 

   

   

   
       

）

）           （6.31） 

由上式可知，由飞机高度 ah ，航空母舰运动 sh ， s ， s ，航空母舰几何即可求出着舰

导引终端误差的三个性能指标。 

(4) 计算着舰终端误差 

图 6.9 是计算着舰终端误差的几何图。 



 
 

11 
 

0

B
1H

H
B

TD

TDha

L

TDx,R

Rx,R

E/H
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ah
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1H

H
E/H

0

0

0

 

图 6.9 计算着舰终端误差的几何图 

设 H 点为飞机尾钩位置，B 点为飞行员眼睛位置。当飞机飞至理想着舰点 TD 上方时，

设飞机尾钩 H 点至理想着舰点 TD 的高度为 TDh a ，则由图 6.9 可得 

, 1 0 1 0( | BH | cos ) tan H/E | BH | cos tan           aTD a x TD TD TDh h R L  （6.32） 

式中， 1BH 如图 6.9 所示， TD 为着舰时的飞机俯仰角。 

故上式可写为 

, 0H/E ( ) tan    aTD a x TDh h R L                （6.33） 

工程设计中，当 0ah ，即飞机沿基准光波束下滑着舰时，尾钩应落在理想着舰点（TD）

上，如图 6.9 所示。因此， , 0( ) tan H/E=x TDR L ，故式（6.33）可表示为 

aTD ah h                         （6. 34） 
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 

 
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(t)ah


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Rah

RLsin
s (t)
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
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1
[ h (t ) h ]

(n 1)
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图 6.10 计算着舰终端误差的结构图 

ah 是随海况、透镜控制律、飞控系统、飞行员模型、气流扰动等因素而随机变化的。

由于 ah 具有平稳随机过程的特性， aTDh 也具有平稳随机过程的统计特性，因而可取 ( )aTDh t 的

n 个采样，求出其均方根值 aTDh（ ）。 

n

i 1

2
i(x (n 1)x) 

＝

＝ －                   （6.35） 

式中， ix 为随机过程的第 i 个采样样本，x为均值，n 为样本容量。当样本容量n 

时，样本的均方差即为总体的均方根误差。 

同样，也可对 TDh 求得均方根值。因此，着舰点的高度误差均方根值为 

TD TD TDσ(Δh )=σ(h )-σ(h )a                   （6.36） 

同样可求得 R( h  )和 TD( V  )。图 6.10 是计算着舰终端误差 aTDh（ ）、 R( h  )和

TD( V  )的结构图。 
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2. 基于菲涅尔透镜的下滑控制 

上面已建立起下滑光波束助降系统各组成部分的数学模型，图 6.7 中的飞行控制系统的

结构配置如图 6.11 所示，采用如图 6.12 所示的 backside 状态下的 backside 控制技术，以控

制发动机油门大小来实现飞行轨迹控制。 

d

cH  | HFCS

下降速率

控制系统

  aH

03

8 57.3
 xR0d 0H

0tan 

xR L



REFh

ah 8 57.3

3


xR

s

( )nmG sd
K dK dcd



H

运动学环节

飞行员模型

0tan 
0 xR L

1

s

 aH
cd

 

图 6.11 下滑光波束引导着舰系统  | meatballFCS 的结构配置 
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T 
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图 6.12 下降速率控制系统 |HFCS  的结构配置 

仿真初始条件是：飞机空速 0U 66.4 米/秒，航母前进速度 sU 30 节 15 米/秒，

自然风速W 5  节 2.57  米/秒。飞行员眼睛离虚像距离 0 5000xR  英尺 1524 米。飞

行员观察到的“肉球”初始偏移量 0 1d  。假设航母不存在静态配平不当，舰上所设置的下滑

基准光波束角 0 为 4°。 

飞行员观察到“肉球”当前位置d 与指令位置 cd ，比较后得到“肉球”偏移量，并判断“肉

球”运动速度，然后输出油门杆操纵量到飞控系统，改变飞机重心位置。飞机尾钩高度也随

重心位置变化而改变。当尾钩高度小于尾钩着舰点的高度时，表示系统仿真结束。 
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图 6.13 H 对波束运动 bH 的跟踪 

由图 6.13 可知，当飞行员眼睛离虚像的距离 xR 是时间函数 ( )xR t 时，在飞行员操纵下，

“肉球”当前位置d 对指令位置 cd 的跟踪效果良好。经过大约 20 秒，飞行员眼睛的运动 ah 跟

踪了下滑光波束的运动 bh 。这符合仅采用油门来控制飞行轨迹的性能要求。 

由终端误差方程，通过仿真，可得到仅海浪海涌作用下的着舰终端误差：误差的平均

值为 TDh =0.02 英尺， Rh =0.45 英尺， TDV =1.14 英尺/秒。误差的均方根为 TDh （ ）=4.45

英尺， Rh （ ）=7.64 英尺， TDV （ ）=7.83 英尺/秒。 

6.2.2 基于激光引导的舰载机对中控制 

飞机在距离航母 4 海里以外时，由远程激光侧向助降系统引导，0.25 至 4 海里时，由横

光带对中系统引导，0.25 海里以内时，采用近程甲板灯对中系统引导。由于远、中、近程的

引导机理非常相似，均力图消除飞行员所观察到的灯光束与基准光束的差角
0R

 (
0nR

 )。 

图 6.14 给出了光波束助降侧向甲板对中引导系统结构图，图中示出了飞行员操纵模型，

操纵量
R

U 将通过侧向飞控系统 |FCS  操纵飞机。然后通过运动学环节构成飞行员在环

的闭环引导系统。 
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图 6.14 光波束助降侧向引导系统结构配置 
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图 6.15 飞控系统 |FCS  基本原理图 

飞控系统 |FCS  的结构如图 6.15 所示。侧向通道由副翼舵和方向舵两个控制通道组成，

其中副翼通道为滚转角控制系统，它接受来自驾驶员的控制指令 c ，通过滚转获得的侧向

过载实现飞机的航迹控制；而方向舵通道则完成协调转弯的任务，力图使滚转过程中侧滑角

 及其微分等于零。 

由图 6.15 可得如下形式的方向舵控制律 

0( )
1r ari a r

s
k k r p k

s 
   


      


           (6.37) 

将副翼舵 a 交联信号 ari ak  ， 0r p 信号及侧滑角  信息引入方向舵，可在低动

压进场着舰状态下，在较大飞行迎角 0 时，实现绕飞行速度矢量滚转的协调转弯的目的。 

副翼通道为滚转角姿态控制系统，通过控制飞机的滚转，达到控制飞机航迹的目的。副

翼舵控制律为 

( )a c pk k p                           (6.38) 

仿真的初始条件属飞机远程状态侧向返航：飞机离母舰初始距离为 0 9260x m (5 海
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里)，初始侧偏
0

200y m  ，
2 2

0 0 0 9260R x y m   ，飞机速度 66.64 /aV m s ，航母

前进速度 15 /sV m s ， 11d  
， 0 3.5  

，初始偏差角 0
0

0

1.24R

y

R
    

。 

仿真结果如图 6.16 所示。其中，图 6.16 (a)、图 6.16 (b)分别表示副翼舵 a 和方向舵 r

的偏转，图 6.16 (c)为灯光差角 R 的变化。图 6.16 (d)为飞机相对甲板中心线的侧偏 y 的变

化，其中曲线 1 为舰的运动，曲线 2 为飞机的侧向纠偏运动。图 6.16 (e)为飞机滚转姿态的

变化。图 6.16 (f)为飞机航迹偏转角变化量  ，图 6.16 (g)为飞机离着舰点的水平距离 AR 的

变化，图 6.16 (h)为飞机纠偏过程。 

 

                (a)                             (b)  

 

   (c)                              (d) 
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      (e)                                 (f) 

 

  (g)                                (h) 

图 6.16 光学助降侧向引导系统仿真结果 

6.3 舰载机仪表着舰控制 

基于仪表的半自动着舰引导系统，又称 ILS。它实际上是一种基于雷达的引导系统。在

雷达引导下，飞机的着舰误差不与飞行控制系统直接耦合去构成自动着舰导引，而是将引导

误差通过仪表或平显仪显示给飞行员。飞行员按显示值去操纵飞机，以消除着舰误差。 

6.3.1 ILS纵向下滑着舰引导系统 

本节将叙述基于 ILS的纵向下滑引导系统工作原理、控制系统的构成及系统基本设计

方法及仿真。并阐明 ILS离舰尾约 1200m时，使系统不稳定的原因。为叙述方便，本节将

纵向 ILS引导系统定义为 |longILS 。 
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1. |longILS 工作原理及结构 

当飞机沿着要求的基准下滑线，例如3.5飞行时，由于没有下滑误差，则下滑偏差角

0  。但若飞机不在下滑线上。则出现下滑偏差角。此时飞行员就能在仪表指示器上发

现下滑着舰误差的大小及极性。如图 6.17 那样给出操纵信号，通过下滑耦合器去操纵姿态

飞控系统。使飞机的姿态角及航迹倾斜角 发生变化。从而通过运动学几何环节，使飞机

回到基准下滑线上， 3.5   
。也即使波束偏差角 0  。 

飞
行

员

俯仰角

控制

(飞控系统)

运动学

环节

0g



c   ( )

( )

s

s







下滑
耦合

器

 

图 6.17 |longILS 着舰引导与控制系统 

下滑耦合器负责轨迹引导系统的制导律计算，也即由制导规律去控制飞控系统。一般

由它对导引误差进行比例，微分及积分处理以提高着舰精度，其形式如图 6.18 所示。 

0g 
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ik
1

s
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s
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图 6.18 下滑耦合器 

所以 |longILS 的制导律为
10( 0.46)

/
4.6

p i
C

s
k k s

s
  

         
。 |longILS 的飞控系统是

采用低动压状态下，具有迎角恒定的发动机动力补偿（APC）的姿态飞控系统，本文称

,| APCFCS  ，具体控制结构如图 6.19 所示。 

c e

e
K

1
ik k

T s s
 






1
z

z

a

a

k

T s 

1

1
T

T s  1
T

T

k

T s 

0

57.3

U

gu
gw

w


T

za

T







 
图 6.19 

,| APCFCS  的控制结构 
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飞控系统的控制律为 

 20

20e k k
s       
 

                  (6.39) 

保持迎角恒定的发动机油门控制律为 

1

1 1 1 e

T

i a
T z e

a

k k k
a k

T T s s T s
 


 

  
  

             
     (6.40) 

2. |longILS 仿真及结论 

当已知下滑状态下的飞机动力学，并设计完成飞行控制系统 ,| APCFCS  ，及相应的耦合

器制导律设计，并假设初始条件 0 230H m ， 0 0  
， 0 66.4 /U m s ， 0 3759R m ，

15.44 /shipV m s ，则可得如图 6.20 所示仿真曲线。由此可见，飞机截获下滑线后，在着

舰前约 10 秒时，系统发散，这是符合 ILS着舰要求的，因为在发散前已切断 ILS，进入了

菲涅尔透镜助降。 

(
)

H
m


（
de
g）

 

图 6.20 当R变化时， |longILS 仿真特性 

6.3.2 ILS侧向着舰引导系统 

类似于纵向 ILS，本节将侧向 ILS引导系统定义为 |latILS ，并叙述其工作原理，系统

结构，设计及仿真，并指出 |latILS 最终不稳定的物理特性。 

1. |latILS 工作原理及结构 

当飞机沿甲板中线飞行时，飞机处于理想着陆位置上，侧偏 0y  ，无侧滑飞行 0  ，
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0   ，测向波束偏差角 0  。若飞机出现侧偏 y d ，出现波束偏差，飞机右偏

航。 

此时飞行员从仪表指示上发现对中的着舰误差的大小及极性。如图 6.21 所示，给出操

纵信号，通过侧向下滑耦合器控制侧向飞控系统，经运动学使侧向波束角趋近于零。 

( )CG s


侧向

引导

耦合

 器
|latFCS

飞机

动力

 学

运

动

学

0g  
C

a
 侧向飞控系统

飞

行

员
r

 

图 6.21 |latILS 着舰引导系统 

（1）侧向引导耦合器 

侧向引导耦合器与纵向下滑耦合器一样负责制导律计算，其制导律为 

( )i

C

k
k k s

s


 

                        （6.41） 

（2）侧向飞控系统 

侧向飞控系统定义为 |latFCS ，负责航向无侧滑 0  协调控制。其控制律为 

0

( )

( )
1

a C p

r ari a r

k k p

s
k k r p k

s





  

   


    

      


              （6.42） 

式中 p，r 为滚转角速度，偏航角速度增量。  ， r 为副翼，方向舵，为滚转角， ，

 为迎角与侧滑角。由式（6.42）构成如图 6.22 所示 |latFCS 结构。 arik 为副翼与方向舵的

协调。 
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图 6.22 侧向飞控系统 |latFCS 的控制律 
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2. |latILS 仿真及结论 

当初始条件 0 3750R m ， 0 0 10y d m  ， 0 66.4 /U m s ， 0 0  ， 15.44 /shipV m s

时，对某着舰状态下的战机， |latILS 引导至约 56 秒时系统发散，如图 6.23 所示。 

0 20 40 60
-1

0

1

2

3

Y
 (

m
)

t (sec)

y


 

图 6.23 R为变量时 |latILS 仿真特性 

6.4 舰载机全自动着舰控制 

由于人工着舰事故率比陆基飞机约高 3-6 倍，而着舰失败率又占总失误率的 85%，黑夜

又比白天大 2 倍。为改变这一状况，美国海军自 1948 年起，就致力开发全天候自动着舰导

引系统（AWCLS）。并以 F-14A，A-7E，F-4J，F-4D，S-3A 等为验证机，不断进行试飞，

到了上一世纪 60 年代末至 70 年代初已进入实用阶段，其中 Bell 宇航公司研制的 SPN-42 数

字式飞行全天候战术数据系统，为实现自动着舰提供了可靠的技术保障。到了 80 年代中期，

AWCLS 技术有新的突破，美国麦道公司的 F/A-18A 飞机，作了 64 次自动着舰试飞，终于

将着舰纵向误差控制在 6.7 米以内。从而为 90 年代初，使 F/A-18A 在海湾战争中完成 11000

多架次的着舰导引奠定坚实基础。90 年代，自动着舰导引作为一门综合性学科技术，仍在

不断发展，学者们在不断地探索着将新型控制理论与技术应用于着舰导引，以期待有更高的

着舰精度与安全保障。 

6.4.1 自动着舰纵向通道基本控制结构 

定义 ACLS 的纵向通道为 ACLS |long ，则图 6.24 为 ACLS |long 的原理结构，当 ACLS |long
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中的雷达系统所给出的飞机惯性测量系中的高度 Hi 与给出的理想基准下滑轨迹 Hc 不一致

时，则出现着舰高度偏差 Her 经引导律计算处理，由数据链发送给飞机，然后通过飞行控制

来控制飞机的姿态（  ），以实现对航迹倾斜角的控制（ r ），使飞机飞行高度不断跟踪

基准的下滑轨迹 Hc，从而完成对高度的纠偏。图中所示的动力补偿系统（APCS）将使飞机

在低动压着舰状态下，有效地阻尼飞机长周期运动，并使 r 对  有快速精确的跟踪能力。 

( )W s


0

57.3

U
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
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T T
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0 D



i
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图 6.24 纵向自动着舰系统控制结构 

1. 舰载机自动着舰综合控制 

利用直接升力控制（DLC ）可在不转动机身的状态下，获得迅速的高度纠偏及抑制风

扰动的效果。这正是着舰状态所期望的。故直接力控制成为实现高精度着舰导引系统的重要

技术途径。 
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图 6.25 LSDLC/ADC/AC 综合控制系统 

由飞机直接升力控制机 F 参与的具有动力补偿的ACLS 称为 LSDLC/ADC/AC 综合控制

系统，如图 6.25 所示。 
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由着舰高度误差 erH 通过相位提前网络及洗出网络的处理后进入直接力控制作动器以

偏转 F ，由直接力达到迅速纠正高度偏差的目的。为实现这一预期目的，必须由 F 信

息通过 )(sGFe 修正水平尾翼的偏转量 e ，通过 )(, sG DLC 修正配平迎角 0 ，通过 )(, sG DLCZ

修正油门控制量 T ，从而由 e 、 F 、 T 对飞机实现综合控制。下面简要阐述相位超

前网络，洗出网络、以及 F 至舵面和油门的各种修正的设计原理。 

(1) )(sGFe 作用 

由于 F 所产生的气动升力变化作用点与飞机重心不重合，因此由 F 产生直接升力

变化同时也将引起配平力矩的不平衡。故设置 )(sGFe ，以修正舵偏转量 e ，求得力矩平衡。 

(2) )(, sG DLC 的作用 

在 F 作用下所得的升力变化会引起航迹倾斜角  的变化，当姿态不变时则引起迎角

的变化 s 。而动力补偿系统的工作又力图使迎角保持不变，为解决这一矛盾，使 s 不引

起油门的工作。亦即以 s 调整配平迎角 0 。 

(3) )(, sG DLCaZ
的作用 

在 F 作用下（例如向下偏转），将引起负的法向加速度变化（ Za ），使高度H 增

加。但在动力补偿系统作用下，（ Za ）将引起推力减小，飞机速度减小，从而抑制了 F

而引起的高度响应。因此设置 )(, sG DLCaZ
，以抵消由 F 而引起的进入油门的 Za 值。亦即

此时APCS 将不对 F 所引起的高度响应起阻尼作用。 

(4) F 通道超前网络的设计 
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图 6.26 ACLS 频率特性 

由于 )(sGH
F 在 ACLS 工作频段 srad /1~2.0 之间相位滞后  170~120 ，故设置超前网络

1

1

2

1




s

s




使在 8.0 处约有 40 左右的相位提前。 

DLCK 值的选择应使 F 工作在“邦邦”状态。从而使 F 在工作极限范围内（如 5 ）发挥

最大工作效益。 

图 6.26 表明， LSDLC/APC/AC 综合系统与一般的无DLC 的基本系统相比，有较宽的闭

环频率特性响应。在垂风阵风   s
m

g tW  5)2cos(5   作用下， LSDLC/APC/AC 综合系统显示

出良好抑制垂风扰动效果。在 A14F 上验证表明，在 10 节（ sm /1.5 ）迎风干扰下，纵向轨

迹偏离小于 10 英尺，下滑角最大偏离仅为  8.0 ，下滑时最大姿态漂移小于 2 。 

2. 着舰导引律设计及电子噪声抑制 

如图 6.24 所示的自动着舰导引系统，须进行导引律设计及对雷达测高信息中的电子噪

声进行滤波。这是由舰上的中心计算机完成，避免由电子噪声进入导引系统，引起舵面振动

磨损。 

若不考虑对电子噪声的抑制，采用常规的 PIDDD（比例，积分，微分，二次微分）导

引律，此时姿态飞行控制系统所获得的姿态指令将为： 
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erDDD
I

Pc HsKsK
s

K
KK ][ 2

0                 （6.43） 

若已知飞行控制系统的频响特性 )(sG H
c


 ，则导引系统可在频率域内进行综合。一般要

求导引系统 )(sW H
Hc

的开环截止频率 sradWc /4.0 左右，并有  60~50 相角裕度。 

采用如图 6.27 所示具有   滤波器的导引规律，对高频电子噪声的抑制有明显效果。 
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图 6.27 有   滤波器的导引律结构 

  滤波器实质上是离散卡尔曼滤波器的稳定解形式，它可在有噪声污染的雷达信息

中估计出高度差及其微分信息： ererer HHH  ,, 。其中的   滤波器是它们在时域中的等效

传递函数。当选取滤波器的带宽 sradwn /4 ，阻尼 6.0 ，及采样周期 sT 1.0 时，可确定

321 ,,,,  等值。经设计表明，具有   滤波器的 ACLS，展宽了导引系统频带，并对

高频噪声有明显的抑制作用。 

3. 着舰导引系统对气流扰动的抑制 

舰尾气流扰动是造成着舰导引误差，影响着舰安全的主要因素。飞行员甚至把接近舰尾

的复杂气流扰动区称为进入“鬼门关”。 

为有效的抑制气流扰动，除了采用前述的具有直接力的 DLC/APC/ACLS 综合控制以外，

常采用以高度变化率 H 为主反馈的飞行控制系统 HFCS  ,它在姿态飞行控制系统 FCS 的

基础上构成，其控制律为： 

])([
1

1
)( HKHHKKK

sT
s HcHe


 




  


          (6.44) 
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由于  0UH  （ 0U 为飞行速度），所以具有 H 主反馈飞行控制系统 HFCS  相当于对

航迹倾斜角 的控制，即直接控制飞机的飞行方向。由于 HFCS  对原姿态系统进行了 H ，

H 的反馈校正，展宽了飞行控制系统的频带，如图 6.28。从而加快了 ACLS 的动态响应过

程，对气流扰动有明显的抑制能力。 
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图 6.28 FCS 与 HFCS  频带比较 

图 6.29 比较了两种不同的飞行控制系统所对应的 ACLS 及 HACLS  对抑制气流扰动的

能力。图中(a)，(b)表示在阶跃水平风及垂直风作用下的高度偏差；(c)，(d)为自由大气紊流 1U

及 1W 作用下的高度偏差。 
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图 6.29 ACLS 与 HACLS  抑制气流扰动比较 
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6.4.2 自动着舰侧向通道基本控制结构 

基本侧向着舰导引系统是指无侧向甲板运动，此时舰体坐标系 spsps YXO 与稳定测量坐

标系 sss YXO 重合。即测量轴也精确的跟踪了甲板中心线 sps XO 。故侧向导引系统具有如图

6.30 所示的结构。 
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图 6.30 基本侧向着舰自动导引系统 

侧向导引系统基本要求是使飞机沿着甲板中心线飞行，实现侧偏 0cy 。若飞机有侧向

偏移（如起始侧偏 0y ），则被雷达测量轴感受后，形成误差信号 ery ，经导引律处理，由数

据链发送至飞机，机上的横滚姿态飞行控制系统接收该指令后，不断操纵飞机，修正航迹角

 ，以最终消除侧偏 y 。飞机的方向舵通道执行转弯协调控制，以实现无侧滑飞行，并达到

抗侧风扰动的目的。 

|yFCS 的飞行控制律为 

( )a y c pk k y y k k p                       （6.45） 

0( )
1r ari a r

s
k k r p k

s 
   


      


          （6.46） 

由于引入 y 反馈，相当于引入航迹偏转角  的反馈。侧向飞控系统由对滚转角  的

控制变成为直接对  的控制，使 |LatACLS 性能得到明显改善。 

进行如下仿真：在离舰 0.5 海里之前，无甲板运动补偿，测量轴 OX 稳定。 cl 与 s 重

合。仿真时令起始偏离 aoy 为-10m，当 X=0.5 海里时，加入甲板运动信息 )7.0sin(5.0)( ts 度 。

仿真结果如图 6.31 所示。曲线 1 为无 ac 时的 ACLS 特性，曲线 2 为加入补偿信息 ac 后

的 ACLS 响应曲线。仿真表明，ACLS 侧偏误差 ery 在补偿指令作用下明显减小。证实补偿
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指令模型的正确性。 
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图 6.31 侧向 ACLS 甲板运动补偿效果仿真 

6.5 舰载机着舰安全控制 

6.5.1 单发停车模态着舰安全控制 

现代成熟的高性能舰载机一般都是双发的，如：中国的歼-15、美国的 F18 大黄蜂，F-14

雄猫、俄罗斯的苏-33 和法国的海阵风都是双发的。采用双发主要是为了提高飞机的安全性，

因为舰载机在在舰上起飞是一件比较危险的事。非常短的跑道，再加上海上环境严苛，湿度、

盐度大，设备易腐蚀损害，对发动机的影响非常大。若在海面上空发生停车或其他系统出现

故障，将很难返回航母，也不一定能找到合适的地方迫降。而使用双发可以比单发有效提高

安全概率，相当于给飞机上了双保险。双发舰载机在单个发动机失效情况下仍能通过舵面偏

转和控制律重构安全着舰，因此研究单发停车模态着舰安全控制有着现实且重要的意义。 

1. 单发停车飞机不平衡运动特性分析 

双发舰载机的发动机一般对称下吊在机翼上，当左、右两侧发动机工作状态不同或某侧

发动机停车导致机身两侧拉力出现不平衡时，飞机会因力矩不平衡出现偏转、倾斜及机头下

沉现象，从而偏离预定航线。 

我们以双发螺旋桨飞机为例，假设飞机右侧发动机因故障而停止运转，如下将详细分析

其不对称拉力飞行时的运动特性。 

(1) 航向不平衡运动 

如图 6.32 所示，由于是右侧发动机失效，在左侧发动机拉力 lT 作用下会引起正偏航力

矩 ( )A lN T ，在右侧停车发动机螺旋桨阻力 ewmD 作用下会引起正偏航力矩 ( )A ewmN D ，二者
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组成了不对称拉力引起的偏航力矩 ( )AN AT 。即， 

( ) ( ) ( ) ( )A A l A ewm l ewm eN AT N T N D T D l     （6.47） 

ß

v

停车

( )AN AT

( )AN 

el

lT

ewmD

el

 

图 6.32 飞机偏转示意图 

在 ( )AN AT 作用下，机头将向右偏转。由于惯性作用，飞机仍将保持原先的飞行方向，

因而会出现左侧滑现象。飞机左侧滑时，垂尾上将产生正侧力 ( )Y  ，同时也引起航向静稳

定力矩 ( )AN  ，力图阻止飞机的偏转。 

 ( ) y wY C QS


   （6.48） 

 ( )A n wN C QS b


   （6.49） 

在飞机偏转的最初阶段，侧滑角较小， ( )AN  比 ( )AN AT 小得多，因而飞机的侧滑角

将在一定范围内一直增大，当 ( ) ( )A AN N AT  时，侧滑角不再增加。此时， 

 
( )l ewm e

n w

T D l

C QS b


 


 
（6.50） 

可以看出，拉力不对称会使飞机出现较大侧滑，破坏了飞机的方向平衡。 

(2) 横向不平衡运动 

侧滑本身危险性并不大，但侧滑会引起飞机向停车发动机一侧滚转的力矩： 

 ( )A l wL C QS b


 
 

（6.51） 

同时，由于左侧机翼升力大于右侧机翼，飞机将在升力差的作用下引起正滚转力矩

( )AL AT ，如图 6.33 所示。造成升力差的主要原因有： 

（1）右侧发动机失效，其螺旋桨对机翼的滑流消失，则相对发动机正常工作的左侧机
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翼，右侧机翼上流过的气流相对速度减小，导致右机翼升力减小，左机翼升力比右机翼升力

大。 

（2）单发停车时，飞机会产生向右侧偏转的角速度，左侧机翼朝着迎面气流运动，右

侧机翼顺着迎面气流运动，因此流过左侧机翼的局部气流比流过右侧机翼的局部气流速度要

大，从而左机翼升力比右机翼升力大。 

（3）停车发动机机翼上拉力的垂直分力没有了，而工作发动机一侧机翼上拉力的垂直

分力依然存在，从而左机翼升力比右机翼升力大。 

( )AL AT
lL

rL 

 

图 6.33 飞机滚转示意图 

滚转力矩可表示为： 

 ( ) ( )A l r eL AT L L l 
 （6.52） 

由于飞机发生倾斜，升力方向改变，在飞机上会产生侧力 ( )Y  ： 

 ( ) sin sinL wY L C QS   
 （6.53） 

可以看出，拉力不对称使飞机出现滚转现象，破坏了飞机的横侧平衡。 

(3) 纵向不平衡运动 

对于纵向运动，由于飞机发动机总功率降低，飞机拉力减小、侧滑的出现使得阻力增大，

伴随着飞机的偏转和倾斜，飞行速度必然减小。这会使飞机机头下沉，高度下降，以重新获

取速度和升力。因此，拉力不对称破坏了飞机的纵向平衡。 

在有发动机失效的情况下，使飞机可控的最小速度，即为空中最小操纵速度。它是指多

发飞机一台关键发动机停车后，工作发动机的油门在最大油门状态，蹬满舵可以保持飞机直

线飞行的最小速度。因此，在拉力不对称状态飞机速度可能会降至空中最小操纵速度以下。 

通过以上对拉力不对称飞行时飞机的运动特性分析可看出，不对称拉力引起的偏航力矩

及滚转力矩使飞机进入危险姿态，特别是在下滑导引着舰阶段，飞机将偏离预定下滑道，飞

行速度可能会减小到其最小操纵速度以下，飞机容易失控，造成严重的后果。 

2. 横侧向控制律重构 

(1) 单发停车横侧向有侧滑重构控制律 
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重构控制律设计的目标是使单发停车飞机姿态自动地恢复平衡，并且重新跟踪预定下

滑道。也即，飞机以一定的、合理的侧滑角 或滚转角稳定下滑飞行，飞行速度方向指

向甲板中心线，侧向偏离 y 为零。 

方案一为选择有侧滑、水平飞行姿态。这是考虑到对于下滑着舰阶段，在单个发动机

停车后，防止飞机在着舰时机翼擦地。由于飞机达到稳态平衡时所需的侧滑角及滚转角不能

够被精确地计算出来，而且实际中因单发停车引起的偏航及滚转力矩也不易测量，因此，所

设计的重构控制律不能引入以上参量作为控制输入。采用停车一侧有侧滑、水平姿态的情况

下，为保持机翼水平，指令滚转角应为零，故侧向偏离不能由飞机滚转产生，需采用副翼偏

转保持飞机水平飞行、方向舵偏转消除侧向偏离的方案。 

控制律如下： 

 (s)[ ( ) ( ) ]
r

p i
r r y c y cG K r K K y y K y y dt            

 
（6.54） 

 (s)[ ( ) ( ) ]
a

p i
a p c cG K p K K dt             

(2) 单发停车横侧向无侧滑重构控制律 

方案二实现飞机无侧滑、向工作发动机一侧倾斜飞行。可采用偏转方向舵保持飞机偏航

角、偏转副翼使飞机姿态倾斜以消除侧向偏离的方案。 

同方案一类似，在控制中采用控制侧向偏离速度 y ，所不同的是，方案二中侧向偏离

速度是通过飞机的滚转控制，控制律如下： 

 (s)[ ( ) ( )
r

p i
r r c cG K r K K dt             

（6.55） 

 (s)[ ( ) ( ) ]
a

p i
a p y c y cG K p K K y y K y y dt            

 

右侧发动机停车，在等效扰动量w作用下，系统响应如图 6.34 所示。实线表示方案一

响应曲线，虚线表示方案二响应曲线。 
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图 6.34 右发停车响应曲线 
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综上可知，两种重构方案整个调节过程动态及稳态响应都较好，尽管航迹方位角和侧向

偏离调节时间较久，但数值都比较小，表明所设计的控制律具有较好的补偿效果。因此，单

发停车后，两种重构飞行控制律都可使飞机姿态恢复平衡并且回到预定下滑轨迹。 

6.5.2 着舰模式切换与安全控制 

影响飞机安全着舰的因素有很多，比如甲板长度、舰上扰流、天气、能见度等。为保证

着舰安全，具有多模态信息融合的全天候着舰引导控制系统（AWCLS）已得到实际应用。

着舰阶段是从飞机进入精确雷达跟踪截获窗到触舰为止，期间飞机主要采用全自动着舰方

式，舰载雷达实时检测飞机是否在规定的安全区飞行或数据链是否出现故障。假如飞行员接

通自动驾驶仪时，飞机不落在自动着陆安全区内，则自动驾驶仪自动断开，飞行员按照飞行

仪表的指示进行半自动人工着舰，这就涉及到模态转换技术。 

1. 着舰安全区的建立 

图6.35给出了AWCLS模态Ⅰ、模态Ⅱ纵向飞行轨迹的安全区边界。该边界区所允许的偏

离理想下滑轨迹的最大垂直偏差是：离着舰点2621m时为±15m，离着舰点305m时为+3m和

-1.5m，305m以下没有定义。 

 

图 6.35 纵向飞行模态转换图 

由图 6.35 给出安全区的曲线方程为（单位为 m）： 
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（6.56） 

图 6.35 只给出了模态Ⅰ、模态Ⅱ的安全区边界，所以本节只讨论着舰过程中这两种模态

之间的转换。飞机总的着舰时间为 56.3s，因此，根据曲线方程得出了着舰前 56.3s 的安全区

如下图。图 6.36 中，0 代表复飞区，1 和 3 代表模态 II 的安全区，2 代表模态 I 的安全区，4

为报警区。 

 

图 6.36 AWCLS 模态Ⅰ和模态Ⅱ的安全区图 

2. 着舰模态转换 

e

F

T

F Te

F Te

F Te

F Te



u x

h

 

图 6.37 安全区时的仿真结构图 
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建立安全区时模态转换的仿真结构如图 6.37 所示。 

图中各符号的含义为： 

cH —理想下滑指令，单位为 m； 

g —下滑偏差角，单位为 deg ； 

bH —光基准波束上的一点相对光基准波束的垂向偏离，单位为 m； 

e —舵偏角，下偏为正，单位为 deg ； 

F —襟翼偏转角，下偏为正，单位为 deg ； 

T —发动机推力变化，单位为 N； 

u —稳定轴系 X 轴速度分量，单位为 /m s； 

 —航迹倾斜角，单位为 deg ； 

x—飞机距理想着舰点的水平距离，单位为m； 

 h—飞机距理想着舰点的垂直距离，单位为m。 

图 6.35 已给出了 AWCLS 模态Ⅰ和模态Ⅱ的安全区范围，当在不同的时刻加入不同的下

沉干扰速率时，飞机将进入不同的安全区，模态之间将相互转换。 

(1) 25s 时加入干扰下沉速度 7.5dh   m/s 

仿真结果如图 6.38，图 6.39 所示。 

 

图 6.38 25s 时加入 7.5dh   m/s 的干扰时模态转换 

注：图中，number代表不同的模态，数值 1表示模态Ⅰ，数值 2表示模态Ⅱ，数值 0表示复飞。 

由图 6.38 可以看出，在整个着舰过程中，模态转换顺序为：模态Ⅰ→模态Ⅱ→模态Ⅰ，54.9s

时转为复飞。出现这种状况是因为离着舰点 1000ft 以下没有给出数据，所以安全区的建立

存在一定的盲区。实际上在 54.8s（着舰前 1.5s）时，由于引导雷达进入盲区，引导系统关

闭，飞机已保持着舰时的姿态不变，所以最终可以实现安全着舰。 
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图 6.39 25s 时加入 7.5dh   m/s 干扰时飞行轨迹仿真图 

注：图中，0表示模态Ⅱ下边界，1表示模态Ⅰ下边界，2表示飞机的实际下滑轨迹，3表示模态Ⅰ上边界，

4表示模态Ⅱ上边界。 

图 6.39（a）中的曲线 2 给出了着舰轨迹。由图 6.39（b）可见，模态Ⅰ和模态Ⅱ实现了平

滑转换，没有出现跳变现象。 

(2) 30s 时加入干扰下沉速度 7.5dh   m/s 

仿真结果如图 6.40，图 6.41 所示。 

 

图 6.40 30s 时加入 7.5dh   m/s 干扰时模态转换 

 

图 6.41 30s 时加入 7.5dh   m/s 干扰时飞行轨迹图 

由图 6.40 可知，在整个着舰过程中，模态转换顺序为：模态Ⅰ→模态Ⅱ→模态Ⅰ→模态Ⅱ→

复飞，在 40.53s 的时候飞机进入复飞区，飞机被拉起，重新盘旋，等待再次着舰。图 6.41

（a）中的曲线 2 为着舰轨迹，图 6.41（b）为模态转换时的放大图，实现了平滑过渡。 
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思考题 

1. 分析舰载机低动压特性及其对着舰增稳控制的影响。 

2. 舰载机动力补偿有哪两种方式？并简述其优缺点。 

3. 舰载机菲涅尔透镜着舰终端误差的含义是什么？并简述在着舰精度分析中的作用。 

4. 远程激光引导对中和近距激光对中控制的区别体现在哪几个方面？ 

5. 飞行员在仪表着舰和光学助降中需要重点关注的视觉标识有哪些？ 

6. 有哪些飞行主动控制技术可以应用到着舰控制中？并简述其对着舰的影响。 

7. 单发停车后，对自然飞机气动力学的影响有哪些？有哪些平衡控制策略？ 

8. 全天候着舰有哪些模态？并分析其切换逻辑关系。 


